Coefficienti Aerodinamici
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Effetti dello spessore
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Effetti della curvatura NACA 0012
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Esercizio 1

Profilo Naca 0012
Cl =2-7-rad™
a =3 deg
c=2m
V.=30m/s

Calcolare | in kgf/m

| =364 N/m = 37 kqgf/m




Effetti della curvatura
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Esercizio 2

 Profilo Naca 2412

Cl=0.71

Cd =0.0064
a =4 deg
Cm,,, =—0.05

Cm,.=-0.23

Calcolare 1l valore del
Cm scegliendo come
polo del momenti Il
bordo di attacco del
profilo




Coefficiente di pressione
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Integrazione della distribuzione di pressione
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Integrazione della distribuzione di pressione
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Tenendo presente che:
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Integrazione della distribuzione di pressione

i

A

z : (P-p) A | [(p-p.) ds
X1 ‘
.«-ﬂ"f_f— é __________________ e _g_zh——_——_
L 6. 1  izz T
e _ Z1¢ ] >
: .
m=[~(p=p.) @=xl)-dv+[-(p-p,) (z-z)dz
0 0
C, =~ m :j_ip—poo),(x—xl),dx%_ ip—poo),(z—zl) dz _
o Vit v —oppt ¢ C o Z.p.p° ¢c ¢
5PV 5PV 5PV

!

~Cp(x—xl)-dx+ |- Cp(z—z1)-dz
0




Centro di pressione
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Esercizio 3

* Profilo Naca 2412 * Profilo Naca 2412

Cl=0.71 Cl=0.24

Cd =0.0064 Cd =0.0055

a =4 deg a =0 deg

Cm, =-0.234 Cm, =-0.112
Calcolare la posizione || Calcolare la posizione
del centro di pressione del centro di pressione

X p-=0.33 X p.=0.47



Integrazione numerica — Esempio Cp numerici o sperimentali

NACA 2412
X Z Cp

1 0.00126  0.43059
0.992863  0.00273  0.23665
0.980187 0.005305  0.15376
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0.800534 0.037259 -0.26729
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Integrazione numerica — Esempio di polari numeriche o sperimentali
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Integrazione numerica — Derivate dei coefficienti aerodinamici

alpha| CL CD CM
0 |0.2394 |0.00551 | -0.0524
2 |0.4531|0.00528 | -0.0495
4 |0.7104 | 0.00638 | -0.0566




Integrazione numerica - Cn
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Integrazione numerica - Ct
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Integrazione numerica - Cm
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Centro Aerodinamico - Definizione

X, . &laXtale che: Cn/la,A.C. =()

( AL DR
Solitamente per profili
con curvatura positiva: Cmo <0



Centro Aerodinamico \l

z ”#f—f W_R%““———__
( | P(x.2) =

_— 0 | Cmp—(x—x,.)(Cl-cos(a) +Cd - Sen(a))+
adC. 80{ +(z-z,.) (=Cl-sen(a)+ Cd -cos(r))

—(x—x,.)(Cl -cos(a)+Cd, -sen(a))+ |

+(z ) (=CL_ -sen(e)+Cd. -cos(a)) + om.
+(x ) (Cl-sen(a)—Cd - cos(a)) +

—(z—2z,.) (Cl-cos(x)+(Cd -sen(a))




Centro Aerodinamico

ZA.C.

X } Due incognite — Due equazioni— Due o (a1, 0:2)
A.C.

as (x—x,.)(CL (al)-cos(al)+Cd_(al)-sen(al))+ |
+(z=z,.) (=Cl (al)-sen(al)+Cd (al)-cos(al))+
+(x—x,.) (Cl(al)-sen(al)—Cd(al)-cos(al)) +
—(z—2z, ) (Cl(al)-cos(al)+ Cd(al)- sen(al))

= _Cma (al)P

< —(x—x,.)(Cl (a2)-cos(a2)+Cd (a2)-sen(a2))+ |
+(z=z,.) (=Cl (a2)-sen(a2)+Cd (a2)-cos(x2))+
+(x—=x,.) (Cl(a2) -sen(a2)—-Cd(a2)-cos(a2))+
—(z—z,0) (Cl(a2)-cos(a2)+ Cd(a2)-sen(a2))

-

— _Cma (az)P




