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RESISTENZAAERODINAMICAE
INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

OVERVIEW

Flussi non viscosi

Strato limite (Boundary Layer)

Numero di Reynolds (Reynolds Number)
Gradienti di pressione Pressure Gradients
Flusso separato (Separated Flow)
Resistenza viscosa (Viscous Drag)
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INTRODUZIONE A

Flusso non viscoso
Corpo tozzo (blunt body)

| FLUSSI VISCOSI

.

Note: Non c’e resistenz
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

Flusso non viscoso  oggetto aerodinamico (streamlined)
profilo

\

Portanza ma NON RESISTENZA!

In entrambi | casi non c’e resistenza
perche abbiamo trascurato I’attrito
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

Strato limite (Boundary layers)

* Nella regione vicina alla superficie di un
oggetto, la velocita del flusso e ritardata
per I’attrito.

e Questa regione e denominata *“strato
limite”.

* Al di fuori del

@

(N ER RS 111

|
considerare 1l flusso non viscoso (no
attrito)

N ctratn limite nNneciam
UV JUI ALV | W P\J\J\Jlu
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

Strato limite (Boundary layers)

/ 7 g
Voo Profilo di velocita

o= spessore di strato limite (boundary layer thickness)
la distanza dalla superficie in cui la velocita locale
E uguale al 99% della velocita della corrente indisturbata
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

Strato limite (Boundary layers)

L’ attrito produce uno sforzo tangenziale sul corpo
Lo sforzio tangenziale alla parete e proporzionale a:
- Coefficiente di viscosita , u
- Derivata (gradiente) della velocita in prossimita della parete

E’ questa la sorgente di quella che viene chiamata resistenza
d’attrito (*skin friction” drag)

Sforzo tangenziale
dVv

alla parete: — ,u(_j
dy
y=0
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

Strato limite (Boundary layers)

Inizialmente lo strato limite e “laminare”

Sforzi tangenziali variabili all’interno dello
strato limite causano una “rotazione del flusso

| o strato limite va verso la “transizione”
Alla fine diventa “turbolento”

H

)

_>
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

Strato limite (Boundary layers)

| Laminar | Turbulent |
I I I

Edge of boundary layer

11l <

QU222 4222222222222 2222222222222

Transition
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

Strato limite (Boundary layers)

Un confronto tra | profili di velocita di strato limite laminare
e turbolento mostra una certa differenza, specialmente vicino alla

parete V
0 Laminar Turbulent
1.0

Note: —— <— SO,
dy y=0,lam dy y=0, turb

<7

Z-vv,lanw

w, turb
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

Strato limite (Boundary layers)

Fattori che influenzano lo strato limite:

Densita, p
Incrementando la densita aumenta lo spessore dello strato limite
Velocita, V
Incrementando la velocita lo strato limite diventa piu sottile
Distanza lungo la superficie , x
Incrementando la distanza lo strato limite diventa piu spesso
Viscosita, u
- Incrementando la viscosita cresce lo spessore di strato limite
- La viscosita dipende dalla temperatura
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

Reynolds number

Questi fattori vengono combinati per definire un importante
parametro adimensionale :

Il numero di Reynolds - Reynolds number (Re)

Rappresenta I’importanza relativa tra le forze di tipo inerziale
rispetto a quelle di tipo viscoso

Descrive I’importanza relativa dell’attrito nel campo di moto
— Basso Re = attrito significativo
— Alto Re = L attrito diviene poco importante (mac’e

comunque resistenza)

Per gli aeroplant, tipico Re = 3-20 milioni (basato sulla corda
alare)

X € la lunghezza caratteristica Re = PALS

(es. La corda per un profilo o la lunghezza per una ,U

fusoliera)
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI
Gradienti di pressione (Pressure gradients)

FAVOREVOLE - laregione  AVVERSO - la regione con

con pressione decrescente Pressione crescente
cresce V decresce V
decresce P

cresce P
= \

— BERNOULLI

—

dP dP
dx<O ax >0
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI
Flusso separato (Separated flow)

Lo strato limite non riesce a superare forti gradienti di
pressione avversi e separa. |l punto di separazione e quello
In cui lo sforzo di attrito va a zero.

|Adverse Pressure>
| Gradient

111l <

Separazione
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI
Flusso separato (Separated flow)

Sulla parte posteriore di un corpo tozzo c’e un forte gradiente

di pressione avverso che il flusso non riesce a superare.
Questo causa separazione del flusso.

V

Flusso separato

\

Sh e

RESISTENZA

DI PRESSIONE o SCIA
(Wake drag or Pressure Drag)

ST o

a

—
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

OUTER EDGE y - ~
OF BOUNDARY -
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI

Anche un profilo (che e sottile) ed
aerodinamicamente di bassa resistenza
(attrito) ad alta incidenza presenta separazione
e RESISTENZA DI PRESSIONE o SCIA

Quindi la resistenza chiaramente dipende
anche dall’assetto che il corpo ha con la
corrente

SEPARATION
N POINT
~ e
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI
Flusso separato (Separated flow)

Analogamente , per questo profilo alare.
Il flusso separato da origine ad una seconda fonte di
resistenza, la resistenza di pressione o di scia (wake drag).

Scia del flusso separato
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI
Flusso separato (Separated flow)

La separazione ad alti angoli di attacco per | profili ha
Importanti conseguenze; produce lo STALLO.

Separazione
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI
Flusso separato (Separated flow)

o stallo o stallo
<
/ \
/|
/ oL C4

20"

Nello stallo, un profilo vede ridurre la propria portanza e crescere
fortemente la propria resistenza.

Corso di Meccanica del Volo - Mod. Prestazioni - Prof. F. Nicolosi 20



INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI
Resistenza viscosa (Viscous drag)

La resistenza totale dovuta agli effetti

VISCOSI €:
Dviscous = I:)skin friction T DPressure drag
Dviscosa = Dattrito T Dscia
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI
Resistenza viscosa (Viscous drag)

» Abbiamo due tipi di strato limite
“laminare” e “turbulento”
e Strato limite laminare (Laminar boundary layers)
- Basso valore di resistenza di attrito
-Non molto capace di superare gradienti avversi
-Buono per profili ed oggetti aerodinamici

» Strato limite turbolento (Turbulent boundary layers)
- Possiede alta energia in vicinanza della parete
- Buone capacita di superare gradienti avversi e ritardare la separazione
- Alta resistenza d’attrito
- Buono per corpi tozzi (esempio della pallina da golf).
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI
Resistenza viscosa (Viscous drag)

)
- U T~

Corpo tozzo (Blunt) Aerodinamico (Streamlined)
Skin Friction: Poco importante Molto importante
Pressure Drag: Molto importante Poco importante
Strato limite
desiderato: Turbulento Laminare
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INTRODUZIONE Al FLUSSI VISCOSI
COEFFIOCIENTI AERODINAMICI

Lift (Portanza)

A
C —— L
L S Momento
g M D
D i (-—’
CD - g Drag
g- S (Resistenza)
1
q — — p V 2
1vi 2
C, =
q-S-c
| Nel caso 2-D al posto di S si sostituisce
C, S =corda x apertura unitaria e si parla di coefficienti

q-C-1 bidimensionali (per unita di apertura)
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CEI based on fromial areal

Coefficiente di resistenza — Effetto del reynolds

Separation 'H“":':-:*“__b\—/ . | Flat plate
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Figure 39.- Drag coefficients as function of Reynolds number,
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Valori 3D

(si vede che sono circa %
dei corrispondenti valori 2D)

Lastra piana rettangolare

Cp =1.20
Sempre Re=10"5)

Sfera (regime subcritico)

Cpb =0.50
Re=10"5
Sfera (Re > Re_cr)

Cp =0.20
Re> 3 * 10"5

Coefficienti di resistenza 2D

Separatl on
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Figure 38.- Drag coefficients of various bodies.
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FORZE AERODINAMICHE

R= f{pnd5+ f[rkd;{:
J JJ
5 3
Foree Jue Frorce due
to pressure to friction

(b) Shear stress distnbution

{a) Pressure distribution (schematic only; distorted for clarity)
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FORZE AERODINAMICHE

L
Pg
- C “"‘“"‘“I::—
C.p.
(a) Distributed load {b) Concentrated force acting
through the center of pressure
L
=> RESISTENZA
=> MOMENTO M4
- 'a—ﬁj\
o
4
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FORZE AERODINAMICHE
Attrito e coeff. d’attrito

= turbulent b.l.

—rl- laminar b.l.  transitar /—"r_ uy;
. =~ )\-—f
— d ?/: TN

Piatc Plaic

Figure 2.16 Illustration of a Laminar and a Turbulent Boundary Layer (h.l.)

faccia esposta

> /
—>
v
FLUSSO LAMINARE .
molla che misura una resistenza
Cg = D f _ 1 328 di attrito Df
jevis /Ry
FLUSSO TURBOLENTO
= 0.453
o= 758
(log o Ry)
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FORZE AERODINAMICHE
Attrito e coeff. d’attrito

X — turbulent b1,

Plate

Figure 2.16 Illustration of a Laminar and a Turbulent Boundary Laver (h.l.)

Transizione da flusso laminare a turbolento. In assenza di forti rugosita
(transizione imposta) e in assenza di gradienti di pressione (lastra piana appunto)

la transizione avviene ad una x tale che il Reynolds locale ha raggiunto un valore
tra 0.35 ed 1 milione.

Ry,) = (V¥ = 35x10° 0 10°
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FORZE AERODINAMICHE
Attrito e coeff. d’attrito
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FORZE AERODINAMICHE
Attrito e coeff. d’attrito — effetto transizione

Skin Friction Coefficient vs. Reynolds Number
Effect of Transition Location (M=0)

A % _________ _____________

...............................................

g 10 °© 0’ 10 ° 10°

Feynolds Number
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FORZE AERODINAMICHE
Attrito e coeff. d’attrito — effetto transizione

Per calcolare la resistenza di attrito di una lastra in presenza di transizione
(parte laminare e parte turbolenta) possiamo usare il diagramma precedente
per calcolare un cf “medio” in relazione al peso della parte laminare rispetto a
guella turbolenta.

A rigore per calcolare l'attrito di una lastra piana in presenza di transizione si
dovrebbe seguire tale procedura:

D=D1+(D2-D3)

D1: Resistenza di attrito della parte di lastra operante in regime laminare (usare
la formula laminare con Reynolds calcolato basato sulla distanza di trans xtr)

D2: Resistenza di attrito di tutta la lastra operante in regime turbolento

D3: Resistenza di attrito del primo tratto di lastra operante in regime turbolento
(come D1 ma con la formula del cf turbolento).
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FORZE AER

ODINAMICHE

Attrito e coeff. d’attrito — effetto rugosita superficiale
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FORZE AERODINAMICHE
Esempi calcolo resistenza

RESISTENZA DI SCIA

e Dato un palo di diametro pari a 30 cm con vento pari a 100 Km/h (assumere
guota h=0), calcolare la resistenza per unita di lunghezza (resistenza 2D)

» Calcolare la resistenza offerta da un cartello stradale di dimensioni 30cm x 30
cm con vento pari a 100 Km/h

RESISTENZA DIATTRITO

3) Calcolare la resistenza di attrito (2D, quindi per unita di lunghezza) di una lastra
piana di 1 m di corda con velocita del vento pari a 50 m/s. Assumere strato
limite tutto turbolento.

4) Stesso caso di prima ma con transizione al 20% della lunghezza.

5) Assumendo un Reynolds di transizione pari a 1 milione, calcolare la transizione
e valutare la resistenza.

Corso di Meccanica del Volo - Mod. Prestazioni - Prof. F. Nicolosi 36



