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Reziumė 
Disertacijoje siekiama įvertinti pagrindinių sparno profilių parametrų įtaką 

aerodinaminėms jo charakteristikoms. Taikant skaitinius metodus, eksperimenti-
nius tyrimus ir lyginamąją analizę, siekiama ištirti ir įvertinti dirbtinio trikdžio 
įtaką profiliniam pasipriešinimui ir patikslinti maksimalios jėgos prognozavimą. 
Todėl disertacijos tyrimų objektas yra sparno profilio aerodinaminės charakteris-
tikos. Tikslas – ištirti ir įvertinti dirbtinio trikdžio įtaką sparno profiliniam pasi-
priešinimui, nustatyti priklausomybę tarp jo formos, tvirtinimo vietos ir lamina-
riojo turbulentinio virsmo vietos, patikslinti maksimalios keliamosios jėgos 
prognozavimo metodiką vidutiniams Reinoldso skaičiams. 

Disertaciją sudaro įvadas, keturi skyriai, bendrosios išvados, literatūros ir 
autoriaus publikacijų sąrašai. 

Įvade aptariama tiriamoji problema, darbo aktualumas, aprašomas tyrimų 
objektas, formuluojamas darbo tikslas ir uždaviniai, aprašoma tyrimų metodika, 
darbo mokslinis naujumas, darbo rezultatų praktinė reikšmė, ginamieji teiginiai. 
Įvado pabaigoje pateikiamos disertacijos tema autoriaus paskelbtos publikacijos 
ir pranešimai konferencijose, disertacijos struktūra. 

Pirmajame skyriuje išanalizuota sparno profilių aerodinaminių charakteris-
tikų įtaka lėktuvo ir sklandytuvo skrydžio charakteristikoms. Nustatyta aerodi-
naminių charakteristikų reikšmė ir veiksniai, leidžiantys jas pagerinti. Išanali-
zuoti eksperimentiniai tyrimai laisvo sklandytuvo skrydžio metu ir eksperimen-
tinių tyrimų metodika.  

Antrajame skyriuje išnagrinėti skaitiniai sparno profilio aerodinaminių cha-
rakteristikų modeliavimo metodai. Atlikti skaitiniai tyrimai ir lyginamoji analizė 
tarp įvairiais skaitinio modeliavimo metodais gautų rezultatų. Skaitiniais meto-
dais ištirta laminariojo atsiskyrimo burbulo, fiksuoto virsmo ir jo vietos įtaka 
profiliniam sparno pasipriešinimui. 

Trečiajame skyriuje tiriama dirbtinių trikdžių formos, tvirtinimo vietos ir 
laminariojo turbulentinio virsmo vietos įtaka sparno profilio aerodinaminėms 
charakteristikoms. Aprašoma eksperimentinių tyrimų metodika ir įranga. Patei-
kiami skaitinio modeliavimo ir eksperimentinių tyrimų rezultatai ir jų lyginamoji 
analizė. Skaitinių modeliavimų rezultatai lyginami su mokslinėje literatūroje 
publikuotais eksperimentiniais tyrimais. 

Ketvirtajame skyriuje tiriamas maksimalios keliamosios jėgos prognozavi-
mas remiantis slėgio skirtumo taisykle. Atlikti skaitiniai tyrimai palyginti su 
mokslinėje literatūroje publikuotais eksperimentiniais rezultatais. Patikslinta 
metodika, kuri leidžia daug tiksliau prognozuoti maksimalią keliamąją jėgą esant 
vidutiniams Reinoldso skaičiams. 
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Abstract 
The present dissertation analyses the impact of basic airfoil parameters on 

its aerodynamic characteristics. By using computational methods, experimental 
research and comparative analysis the study aims to analyse and assess the im-
pact of turbulator on airfoil drag in order to enhance the accuracy of maximum 
lift predicting. The research object of the present dissertation is the aerodynamic 
characteristics of airfoil, and aim of research is to analyse and assess the impact 
of turbulator on airfoil drag, to determine the interdependence between its shape, 
location and place of transition, to enhance the accuracy of methods for predic-
ting of maximum lift for average Reynolds numbers. 

The dissertation consists of an introduction, four chapters, and general 
conclusions, list of references and list of publications by the author. 

In the introduction the research problem and topicality of the dissertation 
are discussed. Research object is described, aim of the dissertation and research 
goals are formulated, research methodology, scientific innovation of disserta-
tion, practical significance of the study results, and the defended arguments are 
discussed. In the last part of the introduction, publications and conference pre-
sentations on the topic of the dissertation by the author and the structure of the 
dissertation are presented. 

In the first chapter the impact of airfoil characteristics on flight characteris-
tics of airplane and sailplane is analysed. The importance of aerodynamic cha-
racteristics and factors which allow improving them are determined. 
Experimental research of sailplane free flight and methods of experimental re-
search are analysed.  

The second chapter discusses computational methods for modeling airfoil 
aerodynamic characteristics. Computational research and comparative analysis 
of results obtained by different computational modeling methods are carried out. 
Impact of laminar separation bubble, fixed transition and its place on airfoil drag 
is analysed. 

The third chapter analyses impact of turbulator shape, location and transi-
tion on airfoil aerodynamic characteristics. Experimental research methodology 
and equipment are described. Results of computational modeling and 
experimental research and their comparative analysis are presented. Results of 
computational modeling are also compared to results of other experimental stu-
dies published in scientific literature. 

The fourth chapter provides an approach for predicting maximum lift. Per-
formed computational analyses are compared with experimental research results 
published in scientific literature. An improved methodology is presented, which 
allows predicting maximum lift for average Reynolds numbers more accurately. 
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Žymėjimai 

Simboliai 
c – profilio styga; 
CD – pasipriešinimo koeficientas; 
CDmin – minimalus pasipriešinimo koeficientas; 
Cf – paviršiaus trinties koeficientas 
CL – keliamosios jėgos koeficientas; 
CL0 – keliamosios jėgos koeficientas, kai atakos kampas lygus nuliui; 
CLmax – maksimalus keliamosios jėgos koeficientas; 
CM – momento koeficientas; 
CP – statinio slėgio koeficientas; 
M – Macho skaičius; 
p – statinis slėgis; 
p0 – visuminis slėgis; 
q – dinaminis slėgis; 
Re – Reinoldso skaičius; 
S – sparno plotas; 
V∞ – laisvo srauto greitis; 
V – sklandytuvo greitis; 
α – atakos kampas; 
α0 – atakos kampas, kai keliamosios jėgos koeficientas lygus nuliui; 
αkrit – kritinis atakos kampas, kai keliamosios jėgos koeficientas maksimalus; 
Δp – visuminio slėgio nuostoliai; 
ρ – oro tankis. 
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Įvadas 

Problemos formulavimas 

Lėktuvo skrydžio charakteristikas daugiausia lemia sparno profilių aerodinami-
nės savybės. Sklandytuvams, o ypač sportiniams – sunkesniems už orą ir be jė-
gainės pilotuojamiems orlaiviams – keliami ypatingi aerodinaminiai reikalavi-
mai. Neturėdamas jėgainės, sklandytuvas ramiame ore gali tik sklęsti nuožulnia 
trajektorija, tai yra žemėti. Todėl sklandytuvui sparno profilių aerodinaminės 
charakteristikos yra lemiamos. Dažniausiai visos aerodinaminės naujovės įdie-
giamos sklandytuvuose, o tik vėliau pritaikomos lėktuvuose, todėl sklandytuvo 
sparno profilių aerodinaminių charakteristikų tyrimams visada buvo skiriama 
daug dėmesio. 

Aerodinamines lėktuvo ir sklandytuvo charakteristikas apibūdina aerodi-
naminių koeficientų poliarė, rodanti profilio pasipriešinimo koeficiento ir kelia-
mosios jėgos koeficiento tarpusavio priklausomybę. Sklandytuvui sukantis spira-
le reikia didelės keliamosios jėgos koeficiento reikšmės, o sklendžiant keliamo-
sios jėgos koeficiento reikšmė privalo būti maža. Todėl tikslesnis maksimalios 
keliamosios jėgos prognozavimas leidžia tiksliau įvertinti sklandytuvo ar lėktuvo 
minimalų skrydžio greitį. Tokiu būdu sudaromos sąlygos tiksliau įvertinti pro-
jektuojamų ir esamų profilių aerodinamines charakteristikas, profilio tinkamumą 
sklandytuvui, lėktuvui ar vėjo jėgainės mentei. 
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Atsižvelgiant į tai, kad sklandytuvas nenaudoja jėgainės sukuriamos trau-
kos, norint pagerinti sklendimo charakteristikas esant kreiseriniams greičiams, 
būtina sumažinti profilinį pasipriešinimą. Profilinis sparno pasipriešinimas pa-
prastai sudaro apie pusę viso pasipriešinimo, kai sklandytuvas skrenda dideliu 
greičiu (150–200 km/h), ir apie ketvirtį, kai skrydžio greitis mažas (75–
100 km/h). Esant mažiems ir vidutiniams skrydžio greičiams, profilio paviršiuje 
susidaro sudėtinga pasienio sluoksnio struktūra ir susiformuoja laminarusis atsi-
skyrimo burbulas. Todėl siekiant pagerinti aerodinamines sklandytuvo charakte-
ristikas, būtina išvengti šio burbulo susidarymo. Tam galima panaudoti dirbtinį 
trikdį. Tačiau pats dirbtinis trikdis negarantuoja, kad, esant visiems skrydžio 
režimams, efektyviai sumažins pasipriešinimą. Todėl reikia įvertinti ne tik skry-
džio sąlygas, bet ir dirbtinio trikdžio tvirtinimo vietą ir formą. 

Deja, bet visiškai nėra mokslo tiriamųjų darbų apie dirbtinių trikdžių tvirti-
nimo vietą ir beveik nėra literatūros, kuria remiantis būtų galima įvertinti, kokia 
dirbtinio trikdžio forma geriausia. Taip pat nėra vieno efektyvaus skaitinio me-
todo, kuriuo vadovaujantis galima sumodeliuoti šį uždavinį. Modeliavimą ap-
sunkina ir eksperimentinių rezultatų trūkumas, kurie parodytų laminariojo atsi-
skyrimo burbulo vietą ir ilgį, nes atsiskyrimo burbulo dydis ir vieta turi tenden-
ciją kisti priklausomai nuo atakos kampo ir Reinoldso skaičiaus. 

Atsižvelgiant į šią problematiką, disertacijoje siekiama įvertinti pagrindinių 
aerodinaminių charakteristikų įtaką sklandytuvo sparno profiliui. Taikant skaiti-
nius metodus, eksperimentinius tyrimus ir lyginamąją analizę, siekiama ištirti ir 
įvertinti dirbtinio trikdžio įtaką profiliniam pasipriešinimui, patikslinti maksima-
lios keliamosios jėgos prognozavimą. 

Darbo aktualumas 

Nuo pat kompozitinių medžiagų sklandytuvų eros pradžios geriausi sklandytuvų 
profiliai buvo kuriami Vokietijos Federacinėje Respublikoje. Šiuo metu inicia-
tyvą perėmė Delft technologijos universitetas Olandijoje ir Varšuvos technologi-
jos universitetas Lenkijoje. Norėdami išlaikyti sklandymo pramonės pirmavimą 
pasaulyje, Vokietijos Federacinės Respublikos profilių kūrėjai nuo 1976 m. nu-
stojo publikuoti naujų profilių koordinates ir charakteristikas. Kiti profilių kūrė-
jai publikuoja labai mažai ir tik nekomercinių projektų tyrimų rezultatus. 

Atsižvelgiant į mokslo darbų ir tyrimų rezultatų trūkumą būtina įvertinti 
profilinio pasipriešinimo ir maksimalios keliamosios jėgos įtaka lėktuvo ar 
sklandytuvo skrydžio charakteristikoms. Sumažinus pasipriešinimą ir padidinus 
maksimalią keliamąją jėgą, galima padidinti lėktuvo ar sklandytuvo maksimalią 
aerodinaminę kokybę, naudingo krovinio svorį, sutrumpinti kilimo ir tūpimo 
kelią, sumažinti degalų sąnaudas, aplinkos taršą, triukšmą ir smukos greitį. 
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Tyrimų objektas 

Tyrimų objektas – sparno profilio aerodinaminės charakteristikos. Tiriamas pa-
sipriešinimo koeficientas, maksimalus keliamosios jėgos koeficientas, laminaru-
sis turbulentinis virsmas, srauto atsiskyrimas, laminariojo atsiskyrimo burbulo ir 
dirbtinių trikdžių įtaka sparno profiliniam pasipriešinimui. 

Darbo tikslas 

Skaitiniais ir eksperimentiniais metodais ištirti sparno profilių aerodinaminio 
pasipriešinimo mažinimo galimybes, sukeliant laminarųjį turbulentinį virsmą 
dirbtiniais trikdžiais. Ištirti maksimalios keliamosios jėgos prognozavimo tiks-
lumą esant vidutiniams Reinoldso skaičiams. 

Darbo uždaviniai 

Darbo tikslui pasiekti būtina išspręsti šiuos uždavinius: 
1. Naudojant skaitinius ir eksperimentinius metodus ištirti ir nustatyti dirb-

tinių trikdžių formos, tvirtinimo vietos ir laminariojo turbulentinio virsmo vietos 
įtaką sparno profilio aerodinaminėms charakteristikoms.  

2. Atliktus skaitinius modeliavimus ir eksperimentinius tyrimus, palyginti 
su mokslinėje literatūroje publikuotais eksperimentiniais rezultatais. 

3. Ištirti dirbtinių trikdžių efektyvumo didinimo galimybę. 
4. Ištirti ir patikslinti maksimalios keliamosios jėgos prognozavimo meto-

do tikslumą esant vidutiniams Reinoldso skaičiams. 

Tyrimų metodika 

Profilių aerodinaminės charakteristikos tiriamos tiek teoriškai, taikant įvairius 
skaičiavimo metodus, tiek bandymais aerodinaminiuose vamzdžiuose ir laisvo 
skrydžio metu. Todėl darbe taikomi skaitinio modeliavimo ir eksperimentiniai 
tyrimų metodai, atliekama lyginamoji analizė. 

Skaitiniams modeliavimams pasirinktos neklampiojo srauto su pasienio 
sluoksniu be sąveikos (zoniniai nesąveikaujantys metodai), neklampiojo srauto 
ir klampiojo srauto sąveikos (zoniniai sąveikaujantys metodai) ir bendrųjų Navjė 
ir Stokso lygčių sprendimų metodų programos. 
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Profiliniam pasipriešinimui tirti pasirinktas sparno profilio pėdsako tyrimo 
metodas. Eksperimentiniams tyrimams taikomi bandymai laisvo sklandytuvo 
skrydžio metu, kuriems patobulinta metodika ir pagaminta speciali įranga. 

Darbo mokslinis naujumas 

Rengiant disertaciją buvo gauti šie mechanikos inžinerijos mokslui nauji rezulta-
tai: 

1. Skaitiškai sumodeliuotas ir eksperimentiškai ištirtas ryšys tarp dirbtinio 
trikdžio tvirtinimo vietos ant sparno apatinio paviršiaus ir laminariojo turbulen-
tinio virsmo. Įvertinta dirbtinių trikdžių įtaka sparno profilio pasipriešinimui. 

2. Sukurtos ir eksperimentiškai ištirtos virsmą sukeliančios naujos formos 
dirbtinių trikdžių juostos su kuriomis profilio pasipriešinimas yra mažesnis, pa-
lyginti su šiuo metu plačiai naudojamais zigzago tipo dirbtiniais trikdžiais. 

3. Patikslinta maksimalios keliamosios jėgos prognozavimo metodika 
esant vidutiniams Reinoldso skaičiams. 

Darbo rezultatų praktinė reikšmė 

Tyrimų rezultatai leidžia sumažinti sklandytuvo ar lėktuvo profilinį pasiprieši-
nimą naudojant mechaninį dirbtinį trikdį. Tai ypač svarbu sportiniams sklandy-
tuvams ir lengviems lėktuvams. 

Tyrimų rezultatai leidžia tiksliau prognozuoti maksimalią keliamąją jėgą 
pagal slėgio skirtumo taisyklę. Tikslesnis maksimalios keliamosios jėgos prog-
nozavimas leidžia tiksliau įvertinti lėktuvo ar sklandytuvo minimalų skrydžio 
greitį projektavimo etapu. Taip sudaromos sąlygos įvertinti projektuojamų ir 
esamų profilių aerodinamines charakteristikas, profilio tinkamumą sklandytuvui, 
lėktuvui ar vėjo jėgainės mentei. 

Darbo rezultatus galima taikyti sklandytuvus ir lengvus lėktuvus gaminan-
čiose ir eksploatuojančiose įmonėse, taip padidinant jų konkurencingumą. 

Ginamieji teiginiai 

1. Ištirti skaičiavimo metodai neįvertina tikslios dirbtinio trikdžio tvirtini-
mo vietos. Eksperimentiškai ištirta, kad sklandytuvo greičių diapazone virsmas 
įvyksta vidutiniškai 2 % stygos atstumu už dirbtinio trikdžio. 
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2. Ištyrus suprojektuotas naujos formos dirbtinių trikdžių juostas, nustaty-
ta, kad jos efektyvesnės iki 9 % už šiuo metu plačiai naudojamus zigzago tipo 
dirbtinius trikdžius. 

3. Ištirta, kad Valarezo ir Chin metodo maksimalios keliamosios jėgos 
prognozavimo metodo paklaidos simetriniams profiliams gali sudaryti iki 24 %, 
o gaubtiems profiliams – iki 62 %. Patikslinus šį metodą, maksimali keliamoji 
jėga simetriniams profiliams gali būti prognozuojama iki 9 %, o gaubtiems pro-
filiams iki 23 % tikslumu.  

Darbo rezultatų aprobavimas 

Darbo tema išspausdinti trys moksliniai straipsniai: du straipsniai – Lietuvos 
mokslų tarybos patvirtintose duomenų bazėse (Lasauskas, Naujokaitis 2009; 
Naujokaitis, Lasauskas 2009), o vienas straipsnis – nerecenzuojamame Lietuvos 
konferencijos straipsnių rinkinyje (Naujokaitis 2008). Vienas straipsnis priimtas 
į ISI Web of Sciences duomenų bazėje referuojamą žurnalą „Mechanika“ (Nau-
jokaitis, Lasauskas 2013). 

Disertacijoje atliktų tyrimų rezultatai pateikti trijose tarptautinėse konferen-
cijose: 

• Tarptautinė konferencija „Recent Research and Design Progress in Ae-
ronautical Engineering“, 2008 m. spalio 16–17 d., Brno University of Technolo-
gy, Brno, Čekijos Respublika. 

• Tarptautinė konferencija „X international scientific and practical confe-
rence for young scientists and students POLIT-2010 – Chalanges of science to-
day“, 2010 m. kovo 7–9 d., National Aviation University, Kijevas, Ukraina. 

• Tarptautinė konferencija „Mechanika 2012“, 2012 m. balandžio 12–
13 d., Kauno technologijos universitetas, Kaunas, Lietuva. 

Taip pat tyrimų rezultatai pateikti devyniose konferencijose Lietuvoje: 
• 11-oji Lietuvos jaunųjų mokslininkų konferencija „Mokslas – Lietuvos 

ateitis“. 2008 m., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius. 
• XVI Lietuvos skaičiuojamosios mechanikos asociacijos seminaras. 2008 

m., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius. 
• 12-oji Lietuvos jaunųjų mokslininkų konferencija „Mokslas – Lietuvos 

ateitis“. 2009 m., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius. 
• XVII Lietuvos skaičiuojamosios mechanikos asociacijos seminaras. 

2009 m., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius. 
• Respublikinė mokslinė konferencija „AVIACIJA-2010“. 2010 m. ba-

landžio 15 d., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius. 
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• XVIII Lietuvos skaičiuojamosios mechanikos asociacijos seminaras. 
2010 m. balandžio 16 d., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius. 

• XIX Lietuvos skaičiuojamosios mechanikos asociacijos seminaras. 2011 
m. balandžio 15 d., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius. 

• XX Lietuvos skaičiuojamosios mechanikos asociacijos seminaras. 
2012 m. balandžio 20 d., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius. 

• XXI Lietuvos skaičiuojamosios mechanikos asociacijos seminaras. 2013 
m. balandžio 26 d., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius. 

Disertacijos struktūra 

Disertaciją sudaro įvadas, keturi skyriai, bendrosios išvados, literatūros ir auto-
riaus publikacijų sąrašai. 

Disertacijos apimtis – 136 puslapiai. Joje yra 72 numeruotos formulės, pa-
teikti 67 paveikslai ir 5 lentelės. Rašant disertaciją naudotasi 181 literatūros šal-
tiniu. 

Padėka 

Autorius dėkoja savo moksliniam darbo vadovui doc. dr. Eduardui Lasauskui už 
suteiktas žinias ir kantrybę padedant rengti mokslo tiriamąjį darbą.  

Autorius taip pat dėkoja UAB „Sportinė aviacija ir Ko“ ir jos vadovui    
Vytautui Mačiuliui bei Kauno apskrities aviacijos sporto klubui ir jo direktoriui 
Vytautui Sabeckiui už supratingumą ir suteiktas idealias eksperimentinių tyrimų 
sąlygas. 
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1  
Profilių aerodinaminių  
charakteristikų analizė 

Šiame skyriuje išanalizuota sparno profilių aerodinaminių charakteristikų įtaka 
lėktuvo ir sklandytuvo skrydžio charakteristikoms. Nustatyti aerodinaminių cha-
rakteristikų reikšmė ir veiksniai, leidžiantys jas pagerinti. Tam įtakos turintis 
laminarusis turbulentinis virsmas ir laminariojo atsiskyrimo burbulas išnagrinėti 
plačiau. Nustatyti laminariojo atsiskyrimo burbulo mažinimo ir panaikinimo 
būdai, jie išanalizuoti, pasiūlyta jų terminologija ir klasifikacija.  

Išanalizuoti eksperimentiniai tyrimai laisvo sklandytuvo skrydžio metu ir 
eksperimentinių tyrimų metodika. Pagrįstas metodo pasirinkimas disertacijos 
tikslams ir uždaviniams pasiekti. 

1.1. Sklandytuvų aerodinamikos ypatybės 

Dažniausiai visos aerodinaminės naujovės įdiegiamos sklandytuvuose, o tik vė-
liau pritaikomos lėktuvuose, todėl sklandytuvo sparno profilių aerodinaminių 
charakteristikų tyrimams visada buvo skiriama daug dėmesio. Pagrindinė sporti-
nio sklandytuvo paskirtis – skridimas maršrutu, naudojant kylančias oro sroves. 
Šiam uždaviniui įgyvendinti aerodinaminis sklandytuvo projektas turi atitikti dvi 
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reikalavimų grupes. Pirmoji reikalavimų grupė susijusi su sklandytuvo paskirti-
mi. Sklandytuvo aerodinaminės, pastovumo ir pavaldumo charakteristikos turi 
būti tokios, kad, naudodamas kylančias oro sroves, sklandytuvas galėtų pasiekti 
kuo didesnį vidutinį greitį maršrute. Sklandytuvo skrydyje būna du tipiniai reži-
mai: sukimasis spirale termike ir sklendimas nuo vieno termiko iki kito. Sukantis 
spirale reikia didelės keliamosios jėgos koeficiento reikšmės, o sklendžiant ke-
liamosios jėgos koeficiento reikšmė privalo būti maža. Abiem atvejais reikia 
mažo profilinio pasipriešinimo. Tai kelių kriterijų optimizavimo uždavinys, to-
dėl aerodinamikos inžinieriai visada ieško geriausio varianto (Boermans, Van 
Garrel 1994). 

Antroji reikalavimų grupė susijusi su skrydžio saugumu. Sklandytuvas turi 
atitikti minimalius saugumo reikalavimus, kurie įteisinti atitinkamuose doku-
mentuose. Šiuo metu galioja Europos aviacijos saugos agentūros (EASA) sklan-
dytuvų ir motorizuotų sklandytuvų sertifikavimo specifikacijos. 

Tiriant sklandytuvų sparnų profilių aerodinamines charakteristikas pirmiau-
sia kyla klausimai – kokią įtaką sklandytuvo charakteristikoms turi sparno profi-
lis ir kaip įvertinti profilio tinkamumą sklandytuvui. 

1.2. Sparno profilių aerodinaminės charakteristikos  
ir jų įtaka skrydžio charakteristikoms 

Lėktuvo ir sklandytuvo aerodinamines charakteristikas apibūdina aerodinaminių 
koeficientų poliarė (1.1 pav.). Profilio poliarė rodo profilio pasipriešinimo koefi-
ciento ir keliamosios jėgos koeficiento tarpusavio priklausomybę (1.1 pav. išti-
sinė kreivė). Keliamosios jėgos koeficientas CL atidedamas vertikaliojoje ašyje, 
o pasipriešinimo koeficientas CD – horizontaliojoje ašyje. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

1.1 pav. Tipinės sklandytuvo pasipriešinimo dalys 
Fig. 1.1. Typical elements of sailplane drag 

CL 

CD 

Vmax 

Vmin 

  I Profilinis pasipriešinimas 
 II Interferencinis pasipriešinimas 
III Indukcinis pasipriešinimas 

III            II            I 
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Aerodinamikos inžinieriams labai svarbu iš anksto prognozuoti sparno pro-
filių maksimalią keliamąją jėgą. Taip sudaromos sąlygos įvertinti ne tik projek-
tuojamų, bet ir esamų profilių aerodinamines charakteristikas, profilio tinkamu-
mą sklandytuvui, lėktuvui ar vėjo jėgainės mentei. Tačiau tiek eksperimentinėje, 
tiek skaičiuojamojoje aerodinamikoje sudėtinga nustatyti maksimalią keliamąją 
jėgą ir kritinį atakos kampą, kuriam esant ji pasiekiama (Rumsey, Ying 2002). 
Todėl norint iš skaitinių rezultatų tiksliai nustatyti maksimalią keliamąją jėgą, 
būtina turėti maksimalios keliamosios jėgos kriterijų. Toks kriterijus gali būti 
slėgio skirtumo taisyklė (Greenman 1998). Tai patobulintas empirinis metodas, 
kurį pirmieji pasiūlė L. K. Loftin ir A. E. Von Doenhoff (Loftin, Von Doenhoff 
1951), tačiau pagrindė A. M. O. Smith savo postulatu (Smith 1975). Atsižvelg-
dami į šį postulatą, amerikiečiai W. Valarezo ir V. Chin išplėtojo pusiau empiri-
nį metodą, leidžiantį nustatyti maksimalios keliamosios jėgos koeficientą sparno 
profiliui (Valarezo, Chin 1994). Jie teigia, kad maksimali keliamoji jėga pasie-
kiama, kai slėgio koeficiento skirtumas tarp minimalaus profilio slėgio koefi-
ciento ir slėgio koeficiento prie profilio galinio krašto yra didžiausias: 

 PtePP CCC −=∆ min , (1.1) 

čia CPmin – minimalus slėgio koeficientas; CPte – slėgio koeficientas prie profilio 
galinio krašto. 

Šio metodo patikrinimui Valarezo ir Chin (1994) pritaikė slėgio skirtumo 
taisyklę ir paviršiaus plokščių metodą, remdamiesi Hess et al. (1985). Tam pa-
naudojo RAE sparno modelį, ištirtą aerodinaminiame vamzdyje (Lovell 1977).  

Deja, bet Valarezo ir Chin (1994) pasiūlytas empirinis metodas nėra tikslus 
esant vidutiniams Reinoldso skaičiams, todėl negali būti taikomas sklandytuvų ir 
lengvų lėktuvų sparno profilių maksimalios keliamosios jėgos prognozavimui. 
Taip pat būtina įvertinti, kad keliamąją jėga reikia gauti su kuo mažesniu pasi-
priešinimu. Todėl projektuojant modernius aukštų aerodinaminių charakteristikų 
sklandytuvus būtina įvertinti ir pasipriešinimą (Pifer, Bramesfeld 2012). 

Visą sklandytuvo pasipriešinimą sudaro atskirų dalių pasipriešinimas ir in-
terferencinis pasipriešinimas (susijęs su atskirų lėktuvo dalių tarpusavio sąveika) 
(Gur et al. 2010). Šiuo metu viso pasipriešinimo elementai (1.1 pav.) pasiekė 
beveik minimalias pasipriešinimo reikšmes (Kubrynski 2012). Tad galima teigti, 
kad aerodinamines savybes galima pagerinti tik atliekant labai daug tyrimų. 

Tipiška atskirų sklandytuvo dalių įtaka (Torenbeek, Wittenberg 2009) vi-
sam pasipriešinimui parodyta 1.1 paveiksle. Didelės keliamosios jėgos koefi-
ciento reikšmės atitinka mažą skrydžio greitį. Mažos keliamosios jėgos koefi-
ciento reikšmės atitinka didelį skrydžio greitį. Matyti, kad visame keliamosios 
jėgos koeficiento diapazone didžiausią pasipriešinimą sudaro sparno pasiprieši-
nimas. Todėl sparnų profilių charakteristikoms skiriamas nemažas dėmesys. 
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Sparno pasipriešinimą sudaro indukcinis ir profilinis pasipriešinimas 
(Boermans 2006). Kai keliamosios jėgos koeficiento reikšmės yra didelės, do-
minuoja indukcinis pasipriešinimas; kai mažos, dominuoja sparno profilinis pa-
sipriešinimas (Thomas 1999). 

Indukcinio pasipriešinimo priežastis – sparno keliamoji jėga. Jis mažinamas 
didinant sparno mostą (Inam et al. 2010), optimizuojant sparno formą prijun-
giant vertikalius sparnų galiukus (Boermans, Van Garrel 1994; Maughmer 
2003), sparnų galuose įrengiant cigaro formos degalų bakus (Rogers 2007), 
(Céron-Muñoz et al. 2013) ir panašiai. 

Profilinis pasipriešinimas priklauso nuo sparno profilio formos, atakos 
kampo, greičio, oro srauto parametrų ir sparno paviršiaus glotnumo. Kadangi 
sklandytuvas nenaudoja variklio sukuriamos traukos, norint pagerinti sklendimo 
charakteristikas esant kreiseriniams greičiams būtina sumažinti profilinį pasi-
priešinimą, nes sparno profilinis pasipriešinimas sudaro apie ketvirtį viso sklan-
dytuvo pasipriešinimo, kai keliamosios jėgos koeficiento reikšmės yra didelės, ir 
daugiau negu pusę viso pasipriešinimo, kai keliamosios jėgos koeficiento reikš-
mės mažos. 

Profilinį pasipriešinimą sudaro trinties ir slėgio pasipriešinimas (Gur et al. 
2010). Trinties pasipriešinimas susijęs su oro klampumu pasienio sluoksnyje, o 
slėgio pasipriešinimas su slėgio jėgų skirtumu prieš aptekamą kūną ir už jo. 

1.3. Laminarusis turbulentinis virsmas 

Sklandytuvų sparnų profilių Reinoldso skaičių diapazonas yra maždaug nuo 
0,5×106 iki 3,0×106. Kai Reinoldso skaičiai mažesni nei 2,0×106, profilio pavir-
šiuje susidaro sudėtinga pasienio sluoksnio struktūra.  

Pasienio sluoksnis gali būti laminarusis ir turbulentinis. Tam tikromis sąly-
gomis srautas gali būti atsiskyręs (Thomas 1999). Pasienio sluoksnis nuo sąstin-
gio taško (kuriame srautas išsiskiria į dvi dalis) arti priekinės sparno profilio 
briaunos prasideda kaip laminarusis pasienio sluoksnis. Toliau pasroviui, pri-
klausomai nuo sąlygų, jis tampa nestabilus ir virsta turbulentiniu arba atsiskiria 
nuo paviršiaus. 

Literatūroje virsmu dažniausiai vadinamas pats laminariojo srauto suirimas 
ir turbulentinio srauto susidarymas. Tačiau iš tikrųjų tai ilga fizikinių procesų 
seka, suardanti laminarųjį srautą (White 2011). 1.2 paveiksle pavaizduotas apte-
kančios plokštelės srauto virsmas, kuris priklauso nuo Reinoldso skaičiaus. Ap-
tekančio profilio srauto virsmą ir atsiskyrimą veikia ne tik Reinoldso skaičius, 
bet ir slėgio kitimas srauto kryptimi bei pasienio sluoksnio būsena. Tame pačia-
me 1.2 paveiksle parodytas ir NACA 2415 profilio aptekėjimas, kuris eksperi-
mentiškai vizualizuotas naudojant aliejaus plėvelės techniką (Genc et al. 2012). 
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1.2 pav. Laminariojo turbulentinio virsmo proceso schema (White 2011) ir               

eksperimentiškai ištirtas NACA 2415 profilio aptekėjimas (Genc et al. 2012) 
Fig. 1.2. Schematic process of laminar tubulent transition (White 2011) and 

experimentally visualization of NACA 2415 airfoil (Genc et al. 2012) 

1.2 paveiksle matyti, kad pirmiausia kūną apteka pastovus laminarusis srau-
tas, besitęsiantis nuo priekinėje briaunoje esančio sąstingio taško. Dėl be galo 
mažų ir atsitiktinių išorinių trikdžių (paviršiaus vibracijos, triukšmo, laisvo srau-
to turbulencijos, paviršiaus šiurkštumo ir pan. (Lian, Shyy 2007; Aupoix et al. 
2011)) laminarusis pasienio sluoksnis paprastai greitai tampa nestabilus. Ši vieta 
dažniausiai apibūdinama kritiniu Reinoldso skaičiumi (Schlichting, Gersten 
2006). 
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Deja, bet tikslią kritinę Reinoldso skaičiaus reikšmę sparno profiliui labai 
sunku apskaičiuoti (Anderson 2011), nes realaus srauto sąlygos priklauso nuo 
profilio formos ir šiurkštumo, slėgio pasiskirstymo ir kitų veiksnių (Crabtree 
1959; Aubertine et al. 2004; Gad-el-Hak 2007). 

Pasiekus kritinį Reinoldso skaičių, susidaro plokščiosios Tollmieno-
Schlichtingo bangos, iš kurių vėliau pradeda formuotis nepastoviosios lamina-
riosios erdvinės bangos ir vietiniai sūkuriai. Šių vietinių sūkurių vietoje praside-
da turbulencija ir susidaro turbulentiniai taškai bei dėmės. Galiausiai turbulenti-
nės dėmės susijungia sudarydamos turbulentinį pasienio sluoksnį. 

Todėl atsižvelgiant į ilgą fizikinių procesų seką, terminą „laminarusis turbu-
lentinis virsmas“ reikia suprasti plačiąją prasme, tai yra visų reiškinių visumą, 
dėl kurių suyra laminarusis srautas ir susidaro turbulentinis pasienio sluoksnis. 

1.4. Laminariojo atsiskyrimo burbulas 

Srauto greitis arti kūno paviršiaus lemia pasienio sluoksnio kinetinę energiją. 
Laminariajame pasienio sluoksnyje, tolstant nuo kūno paviršiaus, greitis didėja 
lėčiau negu turbulentiniame. Srauto kinetinė energija mažesnė negu turbulenti-
niame pasienio sluoksnyje (Sturm et al. 2012). Todėl laminarusis pasienio 
sluoksnis negali nugalėti stipresnio slėgio didėjimo srauto kryptimi ir turi gero-
kai didesnę tendenciją atitrūkti nuo paviršiaus negu turbulentinis pasienio 
sluoksnis (Popov et al. 2008).  

Priklausomai nuo Reinoldso skaičiaus ir statinio slėgio kitimo išilgai srauto, 
virsmas gali įvykti arba prisijungusiame pasienio sluoksnyje, arba atsiskyrusia-
me šlyties sluoksnyje. Virsmui įvykus atsiskyrusiame šlyties sluoksnyje susi-
formuoja laminariojo atsiskyrimo burbulas (Mayle 1991). 

Laminarusis atsiskyrimo burbulas įvyksta tuomet, kai nuo paviršiaus atsi-
skiria laminarusis pasienio sluoksnis dėl didelio teigiamo (nepalankaus) slėgio 
gradiento (Hetsch, Rist 2009; Weddle et al. 2012). Dėl pasienio sluoksnį vei-
kiančių trikdžių greičio epiūra pasienio sluoksnyje tampa nepastovi ir virsmas 
įvyksta laisvame šlyties sluoksnyje (Horstmann et al. 1984). Turbulentinis šly-
ties sluoksnis intensyviai perduoda išorinio srauto judesio kiekį profilio pavir-
šiaus link ir sudaro sąlygas turbulentiniam šlyties sluoksniui kartotinai prisijung-
ti prie profilio paviršiaus. Tarp laminariojo atsiskyrimo ir turbulentinio kartotino 
prisijungimo susidaro uždara srauto sritis – laminariojo atsiskyrimo burbulas 
(1.3 pav.). 1.3 paveiksle pavaizduota tipinė profilio vieta, kur srautas atsiskiria ir 
vėl prisijungia. Paveiksle parodytos greičių epiūros ant profilio paviršiaus su 
priešingos krypties srautu atsiskyrimo burbule. Laisvas šlyties sluoksnis tęsiasi 
tarp viršutinio pasienio sluoksnio krašto ir laminariojo atsiskyrimo burbulo (Ja-
hanmiri 2011). 
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1.3 pav. Laminariojo atsiskyrimo burbulas 
Fig. 1.3. Laminar separation bubble 

1.4 paveiksle parodytas skaitine programa XFOIL sumodeliuotas 
FX 66-S-196 V1 profilio slėgio koeficiento kitimas stygos atžvilgiu. Vertikalio-
joje ašyje atidėtas slėgio koeficientas CP, o horizontaliojoje – atstumas profilio 
stygos kryptimi. Viršutinė kreivė vaizduoja slėgio koeficiento kitimą viršutinia-
me paviršiuje, apatinė kreivė – apatiniame paviršiuje. Kadangi viršutinėje sparno 
profilio dalyje dažniausiai būna neigiamas slėgio koeficientas, todėl neigiamos 
slėgio koeficiento reikšmės atidedamos į viršų. 

 
1.4 pav. FX 66-S-196 V1 profilio slėgio koeficiento kitimas stygos atžvilgiu 

Fig. 1.4. Pressure distribution for FX 66-S-196 V1 airfoil 
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Profilio aptekėjimo klampumas pasireiškia tik ploname sluoksnyje prie pro-
filio paviršiaus – pasienio sluoksnyje. Dėl klampiojo srauto pasienio sluoksnio 
išstūmimo storio slėgio pasiskirstymas profilio paviršiuje susidaro kitoks negu 
neklampiajame sraute. 1.4 paveiksle ištisinė kreivė parodo slėgio koeficiento 
kitimą klampiajame, o punktyrinė linija – neklampiajame sraute. 

1.4 paveikslo viršutiniame profilio paviršiuje 47 % stygos ilgio nuo prieki-
nės briaunos aiškiai matomas slėgio kitimo klampiajame sraute vietinis nukry-
pimas nuo slėgio kitimo neklampiajame sraute. Toks pats vietinis nukrypimas 
matomas apatiniame paviršiuje 43 % stygos atstumu nuo priekinės briaunos. Šie 
nukrypimai rodo, kad klampiajame sraute įvyksta laminarusis turbulentinis 
virsmas ir susiformuoja laminariojo atsiskyrimo burbulas. 

Laminariojo atsiskyrimo vieta ir burbulo dydis priklauso nuo profilio for-
mos, atakos kampo, laisvo srauto turbulencijos ir Reinoldso skaičiaus (Swift 
2009). Kai laminariojo atsiskyrimo burbulo ilgis yra kelių profilio stygos pro-
centų eilės (Gad-el-Hak 2007) arba kai burbulo vietoje greitai didėja išorinio 
srauto slėgis, pakartotinai prisijungiantis turbulentinis pasienio sluoksnis būna 
palyginti storas, praradęs daug energijos ir profilio pasipriešinimas pastebimai 
padidėja. Tai sumažina ir aerodinaminę profilio kokybę (Aholt, Finaish 2011). 

Didėjant atakos kampui, slėgis viršutiniame sparno profilio paviršiuje vis 
mažėja, bet iki galinės briaunos jis vėl turi padidėti beveik iki atmosferinio. Kai 
atakos kampas pasiekia tam tikrą ribą, pasienio sluoksnis nebepajėgia nugalėti 
slėgio didėjimo galinės briaunos link ir atsiskiria nuo sparno paviršiaus pradžioje 
prie galinės briaunos. Toliau didėjant atakos kampui, keliamoji jėga didėja lė-
čiau, nes vis didėja atsiskyrusio srauto sritis. Galiausiai keliamoji jėga pasiekia 
maksimumą ir pradeda mažėti, nors atakos kampas didėja.  

Srauto atsiskyrimas nuo aptekamo sparno profilio yra įprastas reiškinys ne 
tik sklandytuvuose, bet ir lėktuvuose, įvairiuose turbininiuose mechanizmuose, 
vėjo jėgainėse ir kt. (Aholt, Finaish 2011). Dėl srauto atsiskyrimo padidėja pasi-
priešinimas ir energijos nuostoliai, sumažėja keliamoji jėga, sumažėja lėktuvo 
stabilumas, atsiranda vibracijos ir triukšmas (Nakano et al. 2007; Ricci, Montel-
pare 2005; Ricci et al. 2007;  Zhang et al. 2008). Šis reiškinys dažniausiai nepa-
geidaujamas, o aviacijoje net žalingas ir pavojingas (Schlichting, Gersten 2006). 

Sparno profilių projektuotojai stengiasi sumažinti profilinį pasipriešinimą 
išlaikant laminarųjį srautą kuo ilgiau, bet paskui reikia išvengti srauto atsiskyri-
mo, kuris padidina profilinį pasipriešinimą (Rist, Augustin 2006). Keičiantis 
atakos kampui, slėgis viršutiniame paviršiuje keičiasi taip, kad, parinkus tinkamą 
viršutinio kontūro formą, galima kontroliuoti laminariojo pasienio sluoksnio 
atitrūkimo tendenciją (Pifer, Bramesfeld 2012). Tokiu būdu galima išvengti arba 
bent sumažinti srauto atsiskyrimą, kad jis nesukeltų papildomo pasipriešinimo. 
Profilio apačioje slėgio kitimo priklausomybė nuo atakos kampo yra kitokia. 
Todėl profilių projektuotojai naudoja dirbtinį trikdį, kuris gali sukelti priverstinį 
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virsmą. Nenaudojant dirbtinio trikdžio, laminarusis srautas atsiskirtų sukeldamas 
papildomą pasipriešinimą. Nors dirbtinis trikdis gali neleisti atsirasti laminariojo 
atsiskyrimo burbului, tačiau būtina įvertinti, kad dėl jo atsiradęs papildomas 
trinties pasipriešinimas būtų mažesnis nei dėl laminariojo atsiskyrimo burbulo 
atsiradęs papildomas pasipriešinimas (Lyon et al. 1997a). 

1.5. Dirbtiniai trikdžiai 

Papildomo pasipriešinimo, kurį sukelia laminariojo atsiskyrimo burbulas, galima 
išvengti sumažinus arba visiškai panaikinus šį burbulą. Tai galima padaryti 
dviem būdais – natūraliu virsmu, taip pakeičiant profilio geometriją, kad virsmas 
įvyktų prieš burbulo atsiradimo vietą ir priverstiniu virsmu, kurį sukelia dirbtinis 
trikdis. Šis dirbtinis trikdis dažniausiai pritvirtinimas prieš laminariojo atsisky-
rimo burbulo susidarymo vietą ir gali iškart sukelti virsmą į turbulentinį srautą. 

Deja, bet nėra bendros dirbtinių trikdžių klasifikacijos. Labai plačiai juos 
bandė suklasifikuoti Morkovin (1985). Kiti autoriai išskiria valdomus ir neval-
domus trikdžius (Ricci et al. 2011; Jahanmiri 2011; Genc 2013), bet visiškai 
neįvertina skirtingos šių dirbtinių trikdžių fizikinės prasmės. Vis dėlto dirbtinius 
trikdžius reikėtų klasifikuoti į mechaninius, pneumatinius ir akustinius. 

Mechaniniai trikdžiai (1.5 pav.) yra paprasčiausi ir ekonomiškiausi (Ricci et 
al. 2007). Dažniausiai jie pritvirtinami (priklijuojami) prie sparno profilio pavir-
šiaus kaip paprasčiausia tiesi lipni juostelė (kitaip vadinami dvimačiais). Taip 
pat jie gali būti įvairių formų – kaip zigzago tipo juostelė arba vienodai išdėstyti 
pavieniai iškilimai (trimačiai) (1.5 pav.). Esant mažiems Reinoldso skaičiams 
kaip mechaninis trikdis gali būti naudojamas švitrinis popierius, įvairios vielelės, 
silicio granulės ir pan. (Rona, Soueid 2010). 

  
1.5 pav. Mechaniniai trikdžiai (http://www.theaerodyne.com/) 

Fig. 1.5. Mechanical turbulators (http://www.theaerodyne.com/) 

http://www.theaerodyne.com/
http://www.theaerodyne.com/
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Eksperimentiniai tyrimai Delft technologijos universitete parodė, kad zig-
zago tipo trikdis pritvirtintas prieš atsiskyrimo burbulo susidarymo vietą yra 
daug efektyvesnis nei paprasta tiesi juostelė (Simons 1999). Todėl dažniausiai 
naudojamos zigzago tipo juostelės (Flandro et al. 2012), kurias gamintojai ga-
mina įvairių dydžių. Šios juostelės priklijuojamos tose paviršiaus vietose, kur 
norima, kad sukeltų turbulentinį virsmą (pvz., prie sklandytuvo elerono arba 
užsparnio atsilenkimo linijos). 

Optimaliai parinktas dirbtinis trikdis gali panaikinti laminariojo atsiskyrimo 
burbulą net be padidėjusio pasipriešinimo. Deja, atsiskyrimo burbulo dydis ir 
vieta turi tendenciją kisti priklausomai nuo atakos kampo ir Reinoldso skaičiaus 
(Ricci et al. 2007). Tuomet fiksuotas mechaninis dirbtinis trikdis yra kompromi-
sas tarp kintančių skrydžio sąlygų.  

Mechaninių dirbtinių trikdžių efektyvumas taip pat priklauso ir nuo jo mi-
nimalaus storio (Lyon et al. 1997a). Dirbtinio trikdžio storis turi būti pakanka-
mas, kad sukeltų virsmą, bet negali būti per storas, kad nesukeltų papildomo 
pasipriešinimo. Šis storis priklauso nuo trikdžio tvirtinimo vietos, nes tolstant 
nuo sparno noselės pasienio sluoksnio storis didėja. Reinoldso skaičius, taip pat 
veikia pasienio sluoksnio storį: esant tai pačiai profilio stygai didelis Reinoldso 
skaičius lems plonesnį pasienio sluoksnį nei mažesnis Reinoldso skaičius. Deja, 
bet nėra mokslinės literatūros apie dirbtinio trikdžio efektyvumo priklausomybę 
nuo jo storio sklandytuvų sparnų profilių Reinoldso skaičių diapazone. 

Procesas, kuriuo mechaninis trikdis sukelia pasienio sluoksnio virsmą, nėra 
dar pakankamai gerai suprantamas, tačiau aišku, kad dirbtiniai trikdžiai sukuria 
sūkurius arba verpetus (sūkurines bangas), kurie sukelia virsmą (Flandro et al. 
2012). Toks nepakankamas supratimas lemia šių trikdžių optimizavimo sunku-
mą. Be to, vienam profiliui optimizuota konkretaus dirbtinio trikdžio forma gali 
būti visiškai netinkama kitam profiliui (Lyon et al. 1997a). Tačiau pagrindine 
problema išlieka optimalios tvirtinimo vietos radimas (Lyon et al. 1997b). 

Kitas metodas, taikomas virsmui sukelti, yra vadinamasis pneumatinis trik-
dis (Pfenninger, Vemuru 1990), kuris gali būti kontroliuojamas arba automatiš-
kai, arba pasinaudojus nuotolinio valdymo sistema. Toks dirbtinis trikdis žino-
mas jau gana seniai (Simons 1999). 

Pneumatinis trikdis sudarytas iš daugybės vienodai išgręžtų skylučių sparno 
paviršiuje, kurios reikalingos mažam oro kiekiui išleisti į pasienio sluoksnį. Oro 
slėgis sparno viduje dažniausiai šiek tiek didesnis nei ant išorinio viršutinio pa-
viršiaus. Todėl oras gali būti išleidžiamas pro skylutes į pasienio sluoksnį (Sim-
ons 1999). Jei oro kiekis pakankamas, susidaręs turbulentinis pleištas sukelia 
virsmą ir taip sumažina profilinį pasipriešinimą. Oro tekėjimas pro skylutes gali 
būti valdomas Pito vamzdeliais arba slėgio skirtumu tarp viršutinio ir apatinio 
sparno paviršių. Pagrįstai parinkus skylučių vietą apatiniame sparno paviršiuje, 
oro kiekis gali būti kontroliuojamas automatiškai ir priklausomai nuo atakos 
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kampo. Pneumatinių dirbtinių trikdžių trūkumas yra ne tik sudėtingas ir brangus 
įrengimas, bet ir labai didelis jautrumas dulkėms, purvui ir poliravimo vaškui, 
kurie gali užkimšti mažas skylutes. 

Iš principo tokį patį poveikį galima pasiekti ne tik išpučiant, bet ir siurbiant 
orą pro kiaurymes iš išorės (Horstmann et al. 1984). Deja, nėra pakankamai tai 
patvirtinančių eksperimentinių rezultatų. 

Akustiniai trikdžiai. Tiriant pasienio sluoksnį mažos turbulencijos aerodi-
naminiuose vamzdžiuose pastebėta, kad pasienio sluoksnis yra jautrus triukšmui 
(garso bangoms) (Simons 1999). Todėl tokį patį poveikį laminariojo atsiskyrimo 
burbului kaip mechaniniai trikdžiai teoriškai galima pasiekti naudojant garso 
bangas, turinčias tam tikrą dažnį. Garso bangos gali destabilizuoti pasienio 
sluoksnį prieš jam atsiskiriant nuo profilio paviršiaus (Ricci et al. 2007). 

Pagrindinis akustinio trikdžio pranašumas yra galimybė jį naudoti visais 
skrydžio režimais, kai mechaniniai trikdžiai veiksmingi tik tam tikrose padėtyse 
(Correa et al. 2010). Yarusevych et al. (2007) eksperimentiniai bandymai paro-
dė, kad galima užvėlinti pasienio sluoksnio atsiskyrimą ir sumažinti srauto atsi-
skyrimo vietos dydį. Tačiau atlikti tyrimai (Ricci et al. 2007; Correa et al. 2010; 
Atobe, Ikeda 2010; Acikel et al. 2012; Benton et al. 2012) įrodė, kad galima tik 
sumažinti, o ne visiškai panaikinti laminariojo atsiskyrimo burbulą, nes neegzis-
tuoja konkretus dažnis, kuris gali paveikti virsmą iš laminariojo į turbulentinį 
srautą. Vis dėlto hipotezė dėl reikiamo garso bangos dažnio, kuris panaikina 
laminariojo atsiskyrimo burbulą, dar nėra atmesta. 

Yra keletas eksperimentinių metodų, kurie taikomi aerodinaminiuose 
vamzdžiuose ir laisvo skrydžio eksperimentuose, įvertinant dirbtinių trikdžių 
įtaką. 

1.6. Eksperimentiniai tyrimai laisvo sklandytuvo 
skrydžio metu 

Sprendžiant aerodinamines problemas labai naudinga eksperimentiškai įgyta 
informacija (Barlow et al. 1999). Profilių aerodinaminės charakteristikos ekspe-
rimentiškai tiriamos bandymais aerodinaminiuose vamzdžiuose ir laisvo skry-
džio metu. 

Sparnų profilių eksperimentiniuose tyrimuose labai svarbios yra bandymų 
sąlygos ir tikslūs matavimo metodai. Matuoti aerodinamines jėgas, veikiančias 
nejudantį modelį aerodinaminio vamzdžio tyrimo kameroje yra daug lengviau 
nei tas pačias jėgas matuoti laisvo skrydžio metu (Russo 2011). Todėl papras-
čiausias, bet nebūtinai pigiausias būdas – išankstinis būsimųjų orlaivių ar sparno 
modelių tyrimas, juos apipučiant oro srautu aerodinaminiuose vamzdžiuose.  
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Vis dėlto, šie tyrimai yra labai jautrūs, nes beveik neišvengiama modelį lai-
kančios ar pagalbinės matavimo įrangos įtakos, pvz., aerodinaminio vamzdžio 
sienelių (Russo 2011). Aerodinaminiuose vamzdžiuose įvairūs orlaivių kompo-
nentai gali būti bandomi atskirai, arba pašalinant kai kuriuos elementus nuo mo-
delio, taip nesudarant grėsmės skrydžio saugai. Tokie tyrimai santykinai pigesni, 
juos gana paprasta planuoti, vykdyti ir analizuoti.  

Tiriant sparnų profilius aerodinaminiuose vamzdžiuose keliamoji jėga nu-
statoma matuojant slėgio pasiskirstymą profilio paviršiuje arba aerodinaminio 
vamzdžio sienelės ilgyje virš profilio ir žemiau profilio. Profilio pasipriešinimas 
nustatomas judesio kiekio metodu, matuojant statinio ir visuminio slėgio pasi-
skirstymą aerodinaminiame pėdsake. 

Kitas būdas – eksperimentiškai ištirti aerodinamines jėgas laisvo skrydžio 
metu naudojant skraidančią laboratoriją, kurioje įrengiama tam tikra tyrimų sis-
tema, leidžianti tirti aerodinamines charakteristikas. Tokios laboratorijos yra 
brangios ir dažniausiai jas turi tik orlaivių projektavimo ir tyrimo gamyklos arba 
mokslo tyrimo institucijos (Miley 1974; Lowndes 1980; Körner, Horstmann 
1987; Horstmann et al. 1988; Horstmann et al. 1990; Körner 1990; Redeker et 
al. 1990; Ewald et al. 1993; Rodzewicz, Sierputowski 2009; Rodzewicz, 
Głowacki 2012 ir kt.).  

Lietuvoje taip pat buvo sukurta ir pagaminta skraidanti laboratorija SL-2P 
(1.6 pav.) (Lasauskas 1997). Pagrindiniai eksperimentai su skraidančia laborato-
rija SL-2P buvo atliekami 1988–1991 m. Šie bandymai buvo derinami su profi-
lių skaičiavimais ir eksperimentais CAHI laminariajame aerodinaminiame 
vamzdyje (dabar Rusijos Federacija). Rezultatai, gauti su skraidančia laboratori-
ja SL-2P, buvo panaudoti kuriant sklandytuvo LAK-17 sparno profilius. Žiūrint 
iš šių dienų pozicijos, dar yra rezervų tobulinti šiuos profilius. 

Sunkėjant Eksperimentinės sportinės aviacijos gamyklos padėčiai ir mažė-
jant aerodinamikos tyrimų poreikiui, darbai su skraidančia laboratorija SL-2P 
buvo nutraukti. Gamyklos sklandytuvų remonto cechas dviliemenį sklandytuvą 
vėl pertvarkė į du atskirus sklandytuvus, kurie buvo parduoti. Eksperimentinė 
skraidančios laboratorijos įranga perduota į Lietuvos aviacijos muziejų. 

Daug paprasčiau eksperimentinius tyrimus laisvame skrydyje galima atlikti 
su sklandytuvu, kuriame arba ant jo sparno įrengta tam tikra eksperimentinė 
įranga. Toks tyrimų būdas taikomas gana dažnai, nes tyrimų kaina priklauso nuo 
siekiamo tikslo ir naudojamos įrangos. Yra atlikta nemažai įvairių eksperimenti-
nių tyrimų laisvo sklandytuvo skrydžio metu (Peltzer et al. 2009; Schreivogel 
2010; Souckova et al. 2010; Popelka et al. 2010, 2011 ir kt.). 
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1.6 pav. Skraidanti laboratorija SL-2P ore (Lasauskas 1997) 

Fig. 1.6. Fly-Lab SL-2P (Lasauskas 1997) 

Eksperimentiniai tyrimai laisvo skrydžio metu yra labai svarbūs norint pa-
gerinti sparno aerodinamines charakteristikas (Van Dam 2002). Tokie eksperi-
mentiniai tyrimai ypač tinkami dirbtinio trikdžio efektyvumui nustatyti ir įver-
tinti užsparnio atsilenkimo įtaką, nes jie labiausiai veikia esamo sparno pasiprie-
šinimą. Taip pat tokie tyrimai reikalingi analizuojant pagaminto sparno aerodi-
namines charakteristikas su projektavimo rezultatais ir eksperimentais, atliktais 
aerodinaminiame vamzdyje (Pifer, Bramesfeld 2012). Norint palyginti pagamin-
to sparno aerodinamines charakteristikas su teoriniais ir eksperimentiniais rezul-
tatais, reikia išmatuoti visą pasipriešinimą. Skirtumų gali atsirasti dėl skirtingų 
srauto sąlygų laisvo skrydžio metu arba dėl paties sparno formos nukrypimo, 
atsirandančio dėl gamybos veiksnių ar senėjimo. Idealiausia, kai aerodinamikos 
inžinieriai gali išmatuoti pasipriešinimą laisvo skrydžio metu su panašiu tikslu-
mu, koks gali būti pasiekiamas gerame aerodinaminiame vamzdyje. 

Laisvame sklandytuvo skrydyje dirbtinių trikdžių įtaką galima įvertinti ma-
tuojant pasipriešinimą pėdsako tyrimo metodu arba aliejaus plėvelės technika. 
Taip pat gali būti ir kitokių eksperimentinių rezultatų gavimo būdų, tačiau jie 
taikomi rečiau arba tinkami tik konkrečiai problemai spręsti. Todėl kiekviena 
eksperimentinio tyrimo priemonė turi savo pranašumo sritį ir nė viena negali 
būti vadinama geriausia (Barlow et al. 1999). 
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1.7. Pėdsako tyrimo metodai 

Vienas iš profilio pasipriešinimo matavimo metodų yra pėdsako tyrimas (Pifer, 
Bramesfeld 2012). Pėdsako tyrimo metu galima išmatuoti statinį slėgį ir sumažė-
jusį visuminį slėgį pėdsake už sparno profilio ir palyginti šias reikšmes su laisvo 
srauto visuminiu slėgiu. Šis slėgio skirtumas arba, tiksliau tariant, srauto judesio 
kiekio nuostoliai yra tiesiogiai susiję su profiliniu pasipriešinimu. 

Pėdsako tyrimo metodas pagrįstas antruoju Niutono dėsniu, kurį galima su-
formuluoti paprasčiau – kūną veikiančios jėgos impulsas lygus kūno judesio 
kiekio pokyčiui. Taip suformuluotą antrąjį Niutono dėsnį patogu taikyti tada, kai 
kūno greitis iki sąveikos yra žinomas ir reikia apskaičiuoti jo greitį po sąveikos. 

Pėdsako tyrimo metodo principai pirmą kartą buvo suformuluoti Didžiosios 
Britanijos mokslininko William Froude (Froude 1872), kuris įrodė, kad vande-
nyje plaukiančio laivo trinties pasipriešinimas gali būti apskaičiuojamas naudo-
jant judesio kiekį. Plėtodamas šią idėją jis apskaičiavo trintį, kuri atitiktų žinomo 
trinties sluoksnio storį ir padarė prielaidą, kad greičio epiūra trinties ruože yra 
tiesiška. Tačiau William Froude neišvedė aiškių integralinių formulių, pagal 
kurias būtų galima tiksliai apskaičiuoti pasipriešinimą. 

Aerodinamikoje šis metodas pirmą kartą pritaikytas 1916 m. nagrinėjant 
plokštelės pasipriešinimą (Taylor 1918). 1925 m. Albert Betz sėkmingai pagrin-
dė integralinę pėdsako išraišką profiliniam pasipriešinimui (Betz 1925). Įrody-
damas šią formulę, jis priėmė srautą kaip nespūdų ir klampų. 1936 m. 
B. M. Jones pasiūlė naują formulę (Jones 1936). Jis taikė tą pačią prielaidą kaip 
ir Albert Betz, bet įvedė dar vieną matuojamą plokštumą toli sraute už profilio, 
kurioje statinio slėgio pokytis yra lygus nuliui.  

Nuo to laiko keletas autorių tikslino profilinio pasipriešinimo skaičiavimo 
metodiką. Po B. M. Jones 1956 m. K. Oswatitsch pasiūlė naują profilio pasiprie-
šinimo nustatymo formulę (Oswatitsh 1956), tačiau tik vienam atvejui – kai ke-
liamoji jėga lygi nuliui. 1972 m. E. C. Maskell pasiūlė savo pasipriešinimo iš-
raišką (Maskell 1973), bet tinkamą tik nespūdžiajam srautui. 

1990 m. nagrinėdamas trijų matmenų spūdų srautą, J. van der Vooren pa-
siūlė dar vieną profilinio pasipriešinimo išraišką (Van der Vooren, Slooff 1990; 
Destarac, Van der Vooren 2004; Van der Vooren 2008), kuri gali būti taikoma 
trimačiam spūdžiam srautui. Vis dėlto J. van der Vooren gautas rezultatas yra 
identiškas B. M. Jones (Jones 1936) aprašytam atvejui.  

Nagrinėdamas trimatį spūdųjį srautą ir siekdamas suformuluoti integravimo 
sumažinimo sritį pėdsake, K. A. Kusunose 1999 m. aprašė dar vieną profilinio 
pasipriešinimo metodą, pagrįstą maža sutrikdymo prielaida (Kusunose, Crowder 
2002; Kusunose et al. 2005). Panašią formuluotę išplėtojo ir Case P. van Dam 
(Van Dam 1999; Chao, Van Dam 1999). K. A. Kusunose formuluotė pagrįsta 
apibendrintais Betz-Maskell metodais, kurie apima spūdųjį srautą. 
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Tuo pačiu metu kaip ir K. A. Kusunose (Kusunose et al. 2005), ONERA 
(Office National d’Etudes et Recherches Aérospatiales – Prancūzijos nacionali-
nis aeronautikos tyrimų centras) suformulavo ir išplėtojo dar vieną metodą (Bail-
ly, Godard 1999; Meheut, Bailly 2005, 2008). Tai trimatis spūdžiojo srauto me-
todas, paremtas mažų sutrikdymų prielaida. Jų įtaka pasipriešinimui yra identiš-
ka kaip ir K. A. Kusunose atveju. 

Dar vieną profilinio pasipriešinimo nustatymo metodą pasiūlė B. Lu ir M. 
B. Bragg (2000, 2002, 2003). Iš esmės jie modifikavo Case P. van Dam metodą 
(Van Dam 1999) atsižvelgdami į Goldstein (1936) analizę. B. Lu ir M. B. Bragg 
pasiūlytas metodas supaprastina pasipriešinimo nustatymą netiesiogiai įvertinant 
turbulencijos įtaką. Taip pat jie apytiksliai įvertino šio metodo paklaidas. 

Šie skirtingi profilio pasipriešinimo metodai įrodo, kad galimas skirtingas 
pasipriešinimo apskaičiavimo išskirstymas, kuris remiasi skirtinga fizikine 
reikšme (Meheut, Bailly 2008). Vis dėlto dažniausiai taikomas (Jones 1936) 
pasiūlytas metodas. 

Pėdsako tyrimo metodą aprašo daugelis autorių (Goldstein 1965; Schlich-
ting, Truckenbrodt 2001; Houghton, Carpenter 2012; McLean 2013 ir kt.), bet, 
ko gero, geriausiai jis aprašytas monografijoje (Schlichting 1960). 

1.7 paveiksle aplink profilį apibrėžtas kontrolinis paviršius. Kairėje profilio 
pusėje pavaizduotas laisvo srauto skersinis pjūvis. Čia laisvo srauto greitis V∞, 
statinis slėgis p∞ ir visuminis slėgis p0. Už profilio esančiame II skersiniame 
pjūvyje, kuriame matavimai atliekami nedideliu atstumu už profilio, statinis slė-
gis p2 matuojamoje vietoje skiriasi nuo statinio slėgio nesutrikdytame sraute p∞. 
Skersinis pjūvis I nutolęs nuo profilio tokiu atstumu, kad p1 = p∞.  

 

1.7 pav. Judesio kiekio nuostolių radimas iš pėdsako greičių epiūros (Schlichting 1960) 
Fig. 1.7. Deduction of loss of momentum from the velocity profile in the wake          

(Schlichting 1960) 

V∞  p∞                                                                              II: p2                                  I: p1= p∞ 
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I pjūvio greičių epiūros įdubos plotas išreiškia visuminio slėgio arba judesio 
kiekio nuostolius. Suintegravus šį plotą galima gauti profilinį pasipriešinimą. 
Taikant pėdsako tyrimo metodą, išmatuojamas slėgis laisvame sraute ir už profi-
lio, o skirtumas tarp slėgių rodo judesio kiekio nuostolius sraute. Šie nuostoliai 
įvyksta dėl pasienio sluoksnio sąveikos su profiliu. Nors ir sudėtinga išmatuoti 
greičius pėdsake, galima pasinaudoti Bernulio lygtimi, kuri išreiškia ryšį tarp 
greičio, statinio slėgio ir dinaminio slėgio (Anderson 2011): 

 
qpVpp +=+= ∞

2

2

0
ρ . (1.2) 

Naudojant šį ryšį, visuminio slėgio nuostoliai Δp pėdsake gali būti susieja-
mi su profiliniu pasipriešinimu (Pifer, Bramesfeld 2012): 

 ( )dypp
cq

C
pedsake

D ∫ −≅ ∞ 00
0

1 . (1.3) 

Teoriškai slėgio trūkumą pėdsake reikia išmatuoti gana toli už profilio gali-
nio krašto, kad statinis slėgis būtų toks pat kaip laisvame sraute prieš profilį. Dėl 
vientisumo dėsnio laisvame sraute, statinis ir visuminis slėgiai yra lengvai išma-
tuojami ir gali būti paimti bet kur laisvame sraute. 

Atliekant eksperimentinius tyrimus aerodinaminiame vamzdyje arba laisvo 
skrydžio metu stengiamasi slėgį išmatuoti kuo arčiau už profilio. Dėl to būtina 
pakoreguoti pėdsako tyrimo metodiką. 

1.8. Pėdsako tyrimo sistemos 

Visa pėdsako tyrimo metodika pagrįsta ta pačia teorija. Vienintelis skirtumas yra 
tik naudojamas slėgio matavimo prietaisas. Dažniausiai naudojamos trys pėdsa-
ko tyrimo sistemos (Pifer, Bramesfeld 2012): įprastos pėdsako šukutės, skena-
vimo zondas ir integruojančios pėdsako šukutės. 

Įprastos pėdsako šukutės sudarytas iš eile sudėtų Pito vamzdelių, kurie su-
renka slėgio duomenis per visą pėdsaką (Goett 1939). Individualus slėgis matuo-
jamas manometru, atskiru slėgio davikliu ar skenavimo vožtuvu. Taip kiekviena 
slėgio reikšmė pėdsake gali būti tiksliai išmatuota prieš paimant vidurkį. Įprastų 
pėdsako šukučių pranašumas tas, kad jomis galima aiškiai nustatyti pėdsako 
aukštį ir formą. Tačiau ši sistema nėra labai patogi, nes jai reikia nemažai įran-
gos. Atskiri vamzdeliai kiekvienam slėgio zondui ir individualūs slėgio davikliai 
arba skenavimo vožtuvai neleidžia šios sistemos naudoti sklandytuvo laisvo 
skrydžio tyrimams. 
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Skenuojančio zondo atveju (Bicknell 1939; Montoya et al. 1974a, 1974b, 
1978) mechaninė pavara judina pėdsako tyrimo zondą išilgai pėdsako pločio ir 
taip leidžia išmatuoti slėgį kiekvienoje pėdsako vietoje. Matavimai gali būti at-
likti mažiau nei per 5–10 s priklausomai nuo paties skenavimo mechanizmo. 
Skenuojančio zondo sistema patogi tuo, kad nereikia kelių slėgio daviklių, o 
užtenka tik vieno slėgio daviklio. Matavimo tikslumas išlieka toks pat. Taip pat 
vietoj vieno skenuojančio zondo galima naudoti skenuojančias pėdsako šukutes 
(Berns 1988). Vis dėlto skenavimo zondo sistema yra sudėtinga, nes zondui ti-
riant pėdsaką be galo sunku išlaikyti pastovias skrydžio sąlygas. Šiuo atveju 
slėgio matavimo paklaidas veikia piloto ar sklandytojo patirtis. 

Integruojančios pėdsako šukutės yra santykinai paprastesnės, todėl tinka-
mesnės laisvo skrydžio tyrimams (Johnson 1983, 1989). Integruojančios pėdsa-
ko šukutės gana panašios į įprastų pėdsako šukučių sistemą, išskyrus tai, kad 
individualūs vamzdeliai sujungti į vieną bendrą kolektorių, kuriame slėgis 
„pneumatiškai“ suvidurkinamas (Althaus 1995). Anot Silverstein ir Katzoff 
(1940), išlaikant pusiausvyros sąlygas, kolektoriaus slėgis lygus vamzdelių slė-
gių sumos vidurkiui: 

 ∑=
n

nav p
n

p 00
1 , (1.4) 

čia p0av – visuminis slėgis kolektoriuje; n – pėdsako šukučių vamzdelių skaičius; 
p0n – kiekvieno vamzdelio visuminis slėgis. 

Didelis kolektorius gali iki minimumo sumažinti bet kokius vidinius srau-
tus, kurie priešingu atveju galėtų sukelti matavimo paklaidas, priklausančias nuo 
laisvo srauto greičio ir atakos kampo. 

Integruojančios pėdsako šukutės tvirtinamos ant sparno galinio krašto tam, 
kad apimtų visą pėdsako plotą. Visi šukučių vamzdeliai turi būti to paties ilgio ir 
skersmens. 

Labiausiai laisvo skrydžio matavimams tinka integruojančios pėdsako šu-
kutės, nes yra santykinai paprastesnės ir gali išmatuoti slėgį visame pėdsake tuo 
pačiu metu. Srautą skenuojančio zondo sistema laisvo skrydžio metu gali tapti 
tikru iššūkiu, nes būtina išlaikyti pastovias sparno aptekėjimo sąlygas, kol bus 
išmatuotas visas pėdsakas. Šiai sistemai reikia nemažai papildomos ir gana sudė-
tingos įrangos. To nereikia integruojančioms pėdsako šukutėms, o tai yra didelis 
pranašumas. 
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1.9. Pirmojo skyriaus išvados ir disertacijos  
uždavinių formulavimas 

1. Tikslesnis maksimalios keliamosios jėgos prognozavimas leidžia tiks-
liau įvertinti lėktuvo ar sklandytuvo minimalų skrydžio greitį. Taip sudaromos 
sąlygos įvertinti projektuojamų ir esamų profilių aerodinamines charakteristikas, 
profilio tinkamumą sklandytuvui, lėktuvui ar vėjo jėgainės mentei. 

2. Atlikus literatūros analizę paaiškėjo, kad profilinis pasipriešinimas pri-
klauso nuo laminariojo pasienio sluoksnio ilgio viršutiniame ir apatiniame pavir-
šiuje, nuo to, ar virsmas įvyksta su burbulu, ar be jo, ir nuo to, ar yra turbulenti-
nio pasienio sluoksnio atsiskyrimas prie galinės briaunos. 

3. Laminariojo atsiskyrimo burbulą efektyviausia panaikinti arba sumažinti 
naudojant dirbtinius trikdžius. Tačiau pats dirbtinis trikdis negarantuoja, kad 
visais skrydžio režimais efektyviai sumažins pasipriešinimą. 

4. Atlikus dirbtinių trikdžių analizę pasiūlyta dirbtinių trikdžių klasifikaci-
ja. Iš jos paaiškėjo, kad paprasčiausi ir ekonomiškiausi yra mechaniniai trikdžiai. 
Jų efektyvumas priklauso nuo tvirtinimo vietos ir dirbtinio trikdžio formos. De-
ja, bet visiškai nėra mokslo tiriamųjų darbų apie dirbtinių trikdžių tvirtinimo 
vietą ir beveik nėra literatūros, kuria remiantis būtų galima įvertinti, kokia dirb-
tinio trikdžio forma geriausia.  

5. Išanalizavus eksperimentinių tyrimų metodiką, pasirinkti eksperimenti-
niai tyrimai sklandytuvo laisvo skrydžio metu. Tiriant profilinį pasipriešinimą 
geriausia taikyti pėdsako tyrimo metodiką. Tam pasirinkta integruojančių pėdsa-
ko šukučių sistema, kuri yra santykinai paprastesnė ir gali iškart išmatuoti slėgį 
visame pėdsake. 

 
Atsižvelgiant į šias išvadas, darbo tikslui pasiekti būtina išspręsti tokius už-

davinius: 
1. Naudojant skaitinius ir eksperimentinius metodus ištirti ir nustatyti dirb-

tinių trikdžių formos, tvirtinimo vietos ir laminariojo turbulentinio virsmo vietos 
įtaką sparno profilio aerodinaminėms charakteristikoms.  

2. Atliktus skaitinius modeliavimus ir eksperimentinius tyrimus, palyginti 
su mokslinėje literatūroje publikuotais eksperimentiniais rezultatais. 

3. Ištirti dirbtinių trikdžių efektyvumo didinimo galimybę. 
4. Ištirti ir patikslinti maksimalios keliamosios jėgos prognozavimo meto-

do tikslumą esant vidutiniams Reinoldso skaičiams. 
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2  
Fiksuoto virsmo įtakos profiliniam 

pasipriešinimui skaitiniai tyrimai 

Norint efektyviai skaitiškai tirti profilių aerodinamines charakteristikas, būtina 
taikyti sparčius ir tinkamus skaitinio modeliavimo metodus. Tai leidžia sumažin-
ti ne tik laiko sąnaudas, bet ir kainą. 

Šiame skyriuje išnagrinėti skaitiniai sparno profilio aerodinaminių charak-
teristikų modeliavimo metodai. Atsižvelgiant į tai, kad nėra vieno efektyvaus 
skaitinio metodo sparno profilio aerodinaminėms charakteristikoms modeliuoti, 
atlikti skaitiniai tyrimai su visais metodais, kurie realizuoti įvairiose skaitinėse 
programose. Aprašytos pasirinktose skaitinėse programose taikomos modelia-
vimo metodikos. Atlikti skaitiniai tyrimai ir lyginamoji analizė tarp įvairių skai-
tinių modeliavimo metodų gautų rezultatų. 

Iš tyrimo rezultatų nustačius, kuris skaitinio modeliavimo metodas geresnis, 
juo remiantis atlikti tiriamų sparno profilių aerodinaminių charakteristikų skaiti-
niai tyrimai. Ištirta laminariojo atsiskyrimo burbulo, fiksuoto laminariojo turbu-
lentinio virsmo ir jo vietos įtaka sparno profiliniam pasipriešinimui. 

Šio skyriaus medžiaga paskelbta autoriaus publikacijose (Naujokaitis 2008; 
Lasauskas, Naujokaitis 2009; Naujokaitis, Lasauskas 2009) ir trijose tarptautinė-
se bei devyniose respublikinėse konferencijose. 
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2.1. Skaitiniai sparno profilio aerodinaminių  
charakteristikų modeliavimo metodai 

Profilio aptekėjimas yra sena klasikinė aerodinamikos problema. Ją nagrinėjant 
sprendžiamas tiesioginis ir atvirkštinis aerodinamikos uždavinys. 

Sprendžiant tiesioginį aerodinamikos uždavinį, yra žinoma profilio forma ir 
esant konkretiems srauto parametrams – tankiui, klampumui ir atakos kampui, 
ieškomi srauto parametrai profilio paviršiuje, iš kurių nustatomas profilio kelia-
mosios jėgos koeficientas, pasipriešinimo koeficientas ir momento koeficientas. 

Sprendžiant atvirkštinį uždavinį yra žinomos pageidaujamos profilio cha-
rakteristikos ir ieškoma forma tokio profilio, kuris turėtų šias charakteristikas. 
Šis uždavinys ne visada turi sprendinį. Kartais tokio uždavinio sprendinys yra 
nerealus, pvz. susikertantis profilio kontūras. 

Todėl teoriškai profilio aptekėjimas nagrinėjamas taikant skaitinius meto-
dus. Visi sparno profilio analizės klampiajame sraute skaitinio modeliavimo 
modeliai gali būti išskirti į tris metodų grupes (Drela 1990a): 

1. Bendrieji Navjė ir Stokso lygčių sprendimai.  
2. Neklampiojo srauto ir klampiojo srauto sąveikos metodai (zoniniai są-

veikaujantys metodai). 
3. Neklampiojo srauto su pasienio sluoksniu metodai be sąveikos (zoniniai 

nesąveikaujantys metodai). 
Neklampiojo srauto su pasienio sluoksniu metodai be sąveikos (zoniniai ne-

sąveikaujantys metodai) (Eppler, Somers 1980; Eppler 1990, 1999, 2006) yra 
labai spartūs, tačiau juos taikant negalima įvertinti labai svarbaus klampiojo iš-
stūmimo efekto. Tai turi įtakos nustatant formos pasipriešinimą ir keliamąją jėgą 
esant srauto atitrūkimui.  

Šie metodai taip pat netinka, kai profilio srauto aptekėjimas yra artimas gar-
so greičiui, mažam Reinoldso skaičiui ar srauto atitrūkimui. Tokiam aptekėjimui 
reikia taikyti Navjė ir Stokso arba zoninius sąveikaujančiuosius metodus, kurie 
gali tiksliai atkurti klampiojo išstūmimo mechanizmo fiziką. 

Neklampiojo srauto ir klampiojo srauto sąveikos metoduose išstūmimo 
efektas išoriniam neklampiajam aptekėjimui yra artimas išstumiamo kūno ar 
išpūtimo pro paviršių modeliui. Abu šie modeliai atkuria teisingą plono pasienio 
sluoksnio išstūmimo efektą (Lighthill 1958) ir praktikoje paprastai yra gana tiks-
lūs.  

Yra nemažai šios grupės metodų, kuriuos tyrė Kusunose et al. (1991); Ce-
beci et al. (1992), Cebeci (1993); Le Balleur, Neron (1993); Arnold, Thiele 
(1994) ir kt. Tikriausiai vienas geriausių zoninių sąveikaujančių tarp klampiojo 
ir neklampiojo srauto metodų (Van Dam 2002) yra M. Drela pasiūlytas metodas 
(Drela 1990b; 1993). 
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 Priešingai, bendrieji Navjė ir Stokso lygčių sprendimai modeliuoja išstū-
mimo efektą tiksliai ir neatsižvelgiant į klampaus sluoksnio storį. Deja, bet Nav-
jė ir Stokso lygčių sprendimai reikalauja nuo šimto iki tūkstančio kartų didesnių 
skaičiavimo išteklių nei zoniniai metodai ir yra tiesiog per lėti. Pavyzdžiui, tai-
kant zoninius metodus su šiuolaikiniais kompiuteriais užtenka kelių sekundžių ar 
minučių, kad gautume reikiamus rezultatus, o naudojant Navjė ir Stokso lygtis 
prireikia kelių valandų ar net dienų. 

Atsižvelgiant į tai, kad nėra vieno efektyvaus skaitinio metodo sparno profi-
lio aerodinaminėms charakteristikoms modeliuoti, būtina atlikti skaitinius tyri-
mus su visais metodais, kurie realizuoti įvairiose skaitinėse programose. 

Neklampiojo srauto ir klampiojo srauto sąveikos metodas (zoniniai sąvei-
kaujantys metodai) realizuotas skaitinėse programose XFOIL 6.96 ir RFOIL 1.1; 
neklampiojo srauto su pasienio sluoksniu be sąveikos metodas (zoniniai nesą-
veikaujantys metodai) realizuotas R. Eppler programoje; bendrieji Navjė ir Stok-
so lygčių sprendimai realizuoti programoje FLUENT 6.3. 

2.2. Skaitinio modeliavimo metodika programoje 
XFOIL 

XFOIL – interaktyvioji programa, skirta izoliuotiems sparno profiliams kurti ir 
analizuoti iki garso greičio (Drela, Giles 1987; Drela 1989, 2003; Drela, Young-
reen 2001). 

Pradiniai duomenys yra profilio geometrija ir aptekėjimo sąlygos: atakos 
kampas ir Reinoldso skaičius. Programoje XFOIL apjungta keletas skaičiavimo 
metodų: potencialiniame sraute ypatybių metodas, klampiame sraute integralinis 
pasienio sluoksnio metodas ir laminariojo turbulentinio virsmo vietos nuststymo 
metodas. Šių metodų tarpusavio sąveika yra modeliuojama priartėjimų būdu. 

2.2.1. Neklampiojo srauto aprašymas 
Programoje XFOIL naudojamas ypatybių metodo skaitinis variantas, tai yra at-
karpų metodas. 

Profilio kontūras ir pėdsako trajektorija sudalijami tiesiomis atkarpomis su 
N mazgų ant profilio ir Nw mazgų ant pėdsako trajektorijos (2.1 pav.). Kiekvie-
noje profilio atkarpoje yra išilgai atkarpos tiesiškai kintantis sūkuringumas 
( )Nii ≤≤1γ . Kiekvienoje profilio ir pėdsako atkarpoje yra pastovaus intensy-

vumo šaltiniai ( )11 −+≤≤ wi NNiσ . 
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2.1 pav. Profilio ir pėdsako atkarpos (Drela 1989) 
Fig. 2.1. Airfoil and wake paneling (Drela 1989) 

Kadangi pasienio sluoksnio parametrai turi įtakos išoriniam srautui, skai-
čiuojama priartėjimų būdu. Esant pirmajam priartėjimui, šaltinių intensyvumas 
lygus nuliui. Kituose priartėjimuose šaltinių srautu modeliuojamas pasienio 
sluoksnio ir pėdsako išstūmimo storis. Kiekvienos juostos šaltinių intensyvumas 
σi yra skirtingas (2.1 pav.). 

Profilio aptekėjimas gaunamas sumuojant laisvąjį lygiagretųjį srautą, γ in-
tensyvumo sūkurių sluoksnio profilio paviršiuje srautą ir σ intensyvumo šaltinių 
sluoksnio profilio paviršiuje ir pėdsake srautą. Tokio srauto tėkmės funkcija 
užrašoma taip: 

 ( ) ( ) ( ) ( ) ( )∫∫ ++−=Ψ ∞∞ dsyxssdsyxsrsyxyuyx ,;
2
1,;ln

2
1, θσ

ππ
υ , (2.1)  

čia s – koordinatė išilgai sūkurių ir šaltinių sluoksnio; r – vektoriaus, esančio 
tarp koordinatės s ir lauko taško x, y, modulis; θ  – impulso netekimo storis. 

Jei profilis turi galinę baigtinio storio briauną, tuomet galinės briaunos ply-
šyje turi būti pastovaus intensyvumo šaltiniai TEσ  ir pastovaus intensyvumo sū-
kuriai TEγ . 

Tolygiam galinio krašto aptekėjimui turi būti išlaikytos šios sąlygos: 

 ( ) tsNTE
ˆˆ

2
1

1 ⋅−= γγσ , (2.2) 

 ( ) tsNTE
ˆˆ

2
1

1 ×−= γγγ , (2.3) 

čia t̂  – vektorinis dydis, esantis išilgai profilio galinio krašto. 
Profiliui su tiesiomis atkarpomis, lygtis (2.1) srauto tėkmės funkcijai bet 

kuriame lauko taške (x, y) gali būti išreiškiama taip: 
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π
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+

+
−

+

−

=

+

−+

=
∞∞
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1
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1

1

1

1
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4
1

,,
4
1

2,
4
1,

.

 (2.4) 

Srauto tėkmės funkcijos nariai lengvai randami nustačius vietines atkarpų 
koordinates. 

 ( ) ( )21122211 lnln, θθγ −+−+−=Ψ + yxxrxrxyxj ; (2.5) 

 ( ) ( ) ( )
21

2
2

2
11

2
12

2
221

1
2
1lnln,

xx
yxxrrrrxxyx jj −



 −+−+Ψ+=Ψ +− γγ ; (2.6) 

 ( )
2

1
1122 ln,

r
ryxxyxj +−=Ψ θθσ . (2.7) 

Iš sąlygos, kad visuose profilio kontūro mazguose tėkmės linijos reikšmė 
būtų pastovi ir lygi Ψ0, gaunama tiesinė lygčių sistema: 

 ∑∑
−+

=
∞∞

=

−+−=−
1

11
0

wNN

j
jijii

N

j
jij bxyuΨa συγ ; Ni ≤≤1 . (2.8) 

Kai profilių mazgų koordinatės xi, yi ir pėdsako mazgų koordinatės yra ži-
nomos, matricų aij ir bij elementai yra apibrėžti. Šią lygčių sistemą papildžius 
Kutta ir Žukovskio galinės briaunos sąlyga 

 0=+ Ni γγ , (2.9) 

gaunama tiesinė (N + 1) × (N + 1) lygčių sistema, iš kurios galima rasti γi 
reikšmes profilio N mazguose ir tėkmės funkcijos Ψ0 reikšmę. 

 ( ) ( ) 022 12123 =+−−+− −− NNN γγγγγγ . (2.10) 

Analizuojant profilį, lygčių sistema išsprendžiama dviem atakos kampams, 
kurie yra 0o ir 90o. Tuomet sūkuringumo intensyvumą profilio kontūro mazguose 
bet kokiam atakos kampui galima gauti tiesiogiai: 

 ∑
−+

=

++=
1

1

'
900 sincos

wNN

j
jijiii b σαγαγγ ; Ni ≤≤1 . (2.11) 
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Kai sūkuringumo lygtyje šaltinių intensyvumas lygus nuliui ( )0=iσ , iš jos 
galima tiesiogiai gauti sprendinį neklampiajam srautui, esant bet kuriam atakos 
kampui. Klampiajame sraute šaltinių intensyvumas iš anksto nežinomas, todėl 
sūkuringumo lygtį reikia spręsti priartėjimo būdu kartu su pasienio sluoksnio 
lygtimis. 

2.2.2. Klampiojo srauto aprašymas 
Laminariajam ir turbulentiniam pasienio sluoksnio srautui buvo išplėtota integ-
ralinė dviejų lygčių formuluotė, pagrįsta konservatyvumo dėsniu. Virsmo nusta-
tymas pagrįstas trikdžių amplitudės teorija ir yra įtrauktas ne tik į laminariąją 
formuluotę, bet ir kaip papildoma lygtis naudojama nagrinėjant turbulentinio 
srauto savybes. 

Dviejų lygčių energijos išeikvojimo metodai jau anksčiau buvo taikomi 
daugelio autorių darbuose, pvz. Le Balleur (1981) ir Whitfield (1978). Tinkamai 
suformuluotos dviejų lygčių metodų savybės atitinkamai aprašo ploną atsiskyri-
mo sritį. Vienos lygties metodas, toks kaip Thwaito (pateiktas Cebeci, Bradshaw 
1977), negali būti taikomas aprašant atsiskyrusį aptekėjimą, neatsižvelgiant į 
formos parametro įtaką vietiniam slėgio gradientui. 

Esama formuluotė paremta standartinėmis integralinio momento ir kineti-
nės energijos formos parametro lygtimis: 

 ( )
2

2 2 fe

e
e

C
d
du

u
MH

d
d

=−++
ξ

θ
ξ
θ , (2.12) 

 ( )[ ]
2

212 f
D

e

e

C
Hc

d
du

u
HHH

d
dH ∗∗∗∗

∗

−=−++
ξ

θ
ξ

θ , (2.13) 

čia H  – formos parametras; ∗H  – kinetinės energijos formos parametras; 
∗∗H  – tankio formos parametras; eM  – Macho skaičius pasienio sluoksnio ribo-

je; eu  – greitis pasienio sluoksnio riboje; ηξ ,  – plono šlyties sluoksnio koordi-
natės; Dc  – energijos išeikvojimo koeficientas. 

Lygtis (2.13) yra lengvai gaunama sujungus standartinę integralinę momen-
to lygtį (2.12) su kinetinės energijos netekimo storio lygtimi: 

 D
e

e
e c

d
du

u
M

d
d 23 2 =








−++

∗

∗

∗∗∗

ξ
θ

θ
δ

ξ
θ , (2.14) 

čia ∗δ  – išstūmimo storis; ∗θ  – kinetinės energijos netekimo storis. 
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Uždarumas. Užbaigiant integralines pasienio sluoksnio lygtis (2.12) ir 
(2.13), galima tarti, kad yra funkcinė priklausomybė: 

 ( ) ( )ekek MHHHMHHH ,,Re,, ∗∗∗∗∗∗ == θ , (2.15) 

 ( ) ( )θθ Re,,,Re,, ekDDekff MHccMHCC == , (2.16) 

čia θRe  – impulso netekimo storio Reinoldso skaičius; kH  – kinematinis for-
mos parametras, nustatomas, kai tankis pastovus visam pasienio sluoksniui. 
Tuomet tarpusavio ryšys tarp lygčių (2.15) ir (2.16) apibrėžiamas nustatant grei-
čio epiūros formą. Čia naudotą kinematinį formos parametrą kH  galima nusta-
tyti pagal Whitfield (1977) iš adiabatinio aptekėjimo ore: 

 
2

2

113,01
290,0

e

e
k M

MHH
+
−

= . (2.17) 

Laminarusis uždarumas. Ryšys tarp lygčių (2.15) ir (2.16) gali būti nusta-
tytas iš keleto epiūrų šeimų. Laminariajam aptekėjimui esama formuluotė pa-
naudoja Falknerio ir Skano vieno parametro profilių šeimą, kad būtų galima 
nustatyti toliau esančius ryšius: 

 
( ) 4,4076,0515,1

2

<
−

+=∗
k

k

k H
H
HH , (2.18) 

 
( ) 4,4040,0515,1

2

>
−

+=∗
k

k

k H
H

HH , (2.19) 

 
( ) 4,7,

1
4,701977,0067,0

2
Re

2

<
−

−
+−= k

k

kf H
H

HC
θ , (2.20) 

 
4,7,

6
4,11022,0067,0

2
Re

2

>







−

−+−= k
k

f H
H

C
θ , (2.21) 

 
( ) 4,400205,0207,02Re 5,5 <−+=

∗ kk
D HH

H
c

θ , (2.22) 

 
( )

( )( ) 4,
402,01

4003,0207,02Re 2

2

>
−+

−
+=

∗ k
k

kD H
H

H
H
c

θ . (2.23) 

Tankio storio formos parametro ∗∗H  išraiška turbulentiniam aptekėjimui 
gali būti nustatoma remiantis Whitfield (1978). Ši išraiška taip pat tinka ir lami-
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nariajam aptekėjimui. Pagrįsta, kad formos parametras ∗∗H  turi gana mažą įtaką 
aptekėjimui artimam garso greičiui ir visiškai nereikšminga mažam ikigarsiniam 
greičiui: 

 2251,0
8,0

064,0
e

k

M
H

H 







+

−
=∗∗ . (2.24) 

Turbulentinis uždarumas. Turbulentinio uždarumo ryšiai esamai formu-
luotei įgyjami naudojant paviršiaus trinties pasipriešinimo ir greičio profilio 
formules (Swafford 1983): 

 







−








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
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

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


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


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1
875,0

4tanh00011,0

Relog3,0
31,074,1

10
33,1

k
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H
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H

F
eCF

k

k θ

,

 (2.25) 

čia 

 ( ) 2
122,01 ec MF += . (2.26) 

 ( )



























−+= +

b

eee

as
u
uys

u
u

u
u

θ
ηπττ 2

1
tanh

18,0
109,0arctan

09,0
, (2.27) 

kai 

 η

ρ
µ
ττ

e

ef

ff

e

uy
C
C

s
C

u
u

=== +,,
2

2
1

, (2.28) 

čia τu  – šlyties greitis prie paviršiaus; eµ  – klampumas pasienio sluoksnio ribo-
je; eρ  – tankis pasienio sluoksnio riboje. 

a ir b – nekintami dydžiai, gaunami netiesiogiai pakeičiant lygybę (2.28) į 
standartines impulso netekimo ir išstūmimo storio išraiškas. 

Naudojant lygybę (2.28) įgyjami ryšiai tarp ∗H , kH  ir θRe : 

 
( )

0

6,1
0

2
1 ,

Re

6,1165,0
Re

4505,1 HH
H

HHH k
k

k
k <

−













−++=

θθ

, (2.29) 
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 (2.30) 

čia 

 400Re,40 <= θH , (2.31) 

 
400Re,

Re
40030 >+= θ

θ

H . (2.32) 

Energijos išeikvojimo koeficientas Dc  yra išreiškiamas kaip paviršiaus ir 
pėdsako sluoksnių suma: 

 ( )ss
f

D UCU
C

c −+= 1
2 τ . (2.33) 

Šlyties įtempimų koeficientas τC  yra šlyties įtempių matas pėdsako sluoks-
nyje, o sU  – ekvivalentiškai normalizuotas sienelės poslinkio greitis, išreiškia-
mas šia formule: 

 





 −
−=

∗

H
HHU k

s
1

3
41

2
. (2.34) 

Kiekvienas iš dviejų narių Dc  išraiškoje (2.33) susideda iš šlyties ir greičio 
narių. Trinties pasipriešinimo koeficientas fC  priklauso tik nuo vietinio pasie-
nio sluoksnio parametrų. Šlyties įtempių koeficientas τC  nepriklauso nuo vieti-
nių sąlygų ir Reinoldso reikšmės pėdsako sluoksnyje. Žinoma, čia atsižvelgiama 
į reliatyviai lėtai kintančias sąlygas, ypač esant mažiems Reinoldso skaičiams. 

Remiantis Green et al. (1977) tyrimais ši lėta reakcija modeliuojama že-
miau esančia τC  lygtimi, kuri faktiškai yra supaprastinta (Bradshaw, Ferriss 
1971) šlyties lygties forma: 

 ( )2
1

2
1

2,4 ττ
τ

τ ξ
δ CC

d
dC

C EQ −= . (2.35) 
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Nominalusis pasienio sluoksnio storis δ  ir pusiausvyros šlyties įtempių 
koeficientas EQCτ  yra nustatomi iš toliau esančių priklausomybių: 

 ∗+







−

+= δθδ
1

72,115,3
kH

, (2.36) 

 

( )
HH

H
U

HC
k

k

s
EQ 2

31
1

015,0 −
−

= ∗
τ . (2.37) 

Energijos išeikvojimo koeficiento lygtis (2.33), poslinkio greičio lygtis 
(2.34) ir pusiausvyros šlyties įtempių priklausomybė (2.37) gaunamos iš gerai 
žinomų β−G  pusiausvyros pasienio sluoksnio padėties (Clauser 1954) postula-
tų. Empirinė β−G  priklausomybė: 

 β75,017,6 +=G , (2.38) 

čia 

 
ξ

δβ
d
du

uCCH
HG e

effk

k
∗

−≡
−

≡
2,

2

11 . (2.39) 

Turbulentinio pasienio sluoksnio ar pėdsako nuokrypis nuo pusiausvyros 
padėties (2.38) pataisomas lygtimi (2.35). Kai aptekėjimas keičiasi lėtai τC  artė-
ja prie EQCτ  ir empirinis uždarumo ryšys grįžta į savo pusiausvyros formą. 

Pagrindinės integralinės lygybės (2.12) ir (2.13) ir visi turbulentinio užda-
rumo ryšiai tinka laisvam srautui, kai trinties pasipriešinimo koeficientas fC  yra 
lygus nuliui. Taigi esamoje formuluotėje turbulentinis pėdsakas natūraliai lai-
komas kaip du pasienio sluoksniai be sienelių įtempio. Laminarusis pėdsakas 
nesusiformuoja esant aerodinaminiam aptekėjimui, todėl čia jis nenagrinėjamas. 

Virsmas. Pagrindinė problema, analizuojant mažo Reinoldso skaičiaus pro-
filius, yra tikslus virsmo nustatymas. Ši virsmo vieta atsiskyrimo burbule smar-
kiai nulemia burbulo dydį ir su juo susijusius nuostolius. Tipinis atsiskyrimo 
burbulas charakterizuojamas greičiu eu  pasienio sluoksnio riboje ir impulso 
netekimo storiu – θ . Prisijungus laminariajam burbului šios reikšmės pakinta 
dydžiais eu∆  ir θ∆  (2.2 pav.). 
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2.2 pav. Pokytis ties burbulo prisijungimu (Drela, Giles 1987) 
Fig. 2.2. Jumps at bubble reattachments (Drela, Giles 1987) 

Lygtis, kuri susieja pokytį, yra lengvai įgyjama integruojant integralinę 
momento lygtį (2.12) virš šio mažo srauto nuotolio ξ∆ , nepaisant trinties pasi-
priešinimo koeficiento fC : 

 ( )
e

e
e u

uMH ∆
−+−≅

∆ 22
θ
θ . (2.40) 

Ši lygtis rodo, kad didelis pirminio formos parametro H prisijungimas suke-
lia didelį impulso netekimo storio pokytį. Kai H labai staigiai išauga atsiskyrimo 
burbulo laminariojoje dalyje, tuomet iš lygties (2.40) aišku, kad impulso neteki-
mo storio pokytis taps jautresnis burbulo ilgiui ir tiksliai virsmo vietai pačiame 
burbule. Kadangi profilio pasipriešinimas yra tiesiogiai veikiamas bet kokio 
impulso netekimo storio pokyčio, tikslus ir patikimas virsmo nustatymo metodas 
yra būtinas kiekybiniam pasipriešinimui nustatyti mažo Reinoldso skaičiaus 
profiliams su atsiskyrimo burbulu. 

Taikant šį metodą taikoma trikdžių amplitudžių augimo teorija, paremta Or-
ro ir Sommerfeldo lygtimi, kuri iš tikrųjų yra e9 metodas, išplėtotas Smith, 
Gamberoni (1956) bei Van Ingen (1956). Remiantis šiuo e9 metodu, galima da-
ryti prielaidą, kad virsmas įvyksta, kai nepastoviausia Tollmieno ir Schlichtingo 
banga pasienio sluoksnyje išauga esant toms pačioms aplinkybėmis. Dažniausiai 
tariama, kad 81009 ≅e . Norint apskaičiuoti šį trikdžių didėjimo veiksnį, sutrik-
dymo augimo greitis turi būti susijęs su vietinio pasienio sluoksnio parametrais. 
Naudojant Falknerio ir Skano epiūrų šeimą, Orro ir Sommerfeldo lygtis gali būti 
išspręsta naudojant trikdžių amplitudžių didėjimo kreives formos parametrams ir 
nepastoviems dažniams. 
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Gleyzes et al. (1985) nustatė, kad integruoto dažnio gaubiančiosios yra ar-
timos tiesioms linijoms: 

 ( ) ( )[ ]kk HH
d

ndn
0

ReRe
Re

~~
θθ

θ

−= , (2.41) 

čia n~  – trikdžių augimo kintamasis virsmo metu. 
Santykis θRe~ dnd  ir kritinis Reinoldso skaičius 0Reθ  gali būti išreiškiami 

lygybėmis: 
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2.3 paveiksle parodyta, kad gaubiančiosios randamos naudojant abi lygtis 
su tikromis trikdžių didėjimo kreivėmis. 

Paprastam aptekėjimui kinematinis formos parametras kH  yra pastovus, o 
impulso netekimo storio Reinoldso skaičius θRe  yra specifiškai susietas su srau-
to koordinate ξ . Taigi lygtis (2.41) tiesiogiai išreiškia amplitudės santykį n~  
kaip koordinatės ξ  funkciją. Tariama, kad virsmas įvyksta, kai 9~ =n . Nepana-
šiems aptekėjimams trikdžių amplitudė skaičiuojama integruojant vietinio srauto 
trikdžių amplitudę iš nestabilaus taško. 

Gleyzes et al. (1985) integravo santykio lygybę (2.42): 
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Tai paaiškina, kad lygtis (2.44) nėra tinkama nustatant virsmą atsiskyrimo 
burbule dėl impulso netekimo storio Reinoldso skaičius θRe  didelio pasikeitimo 
prie visų tipinio burbulo laminariųjų vietų. Taigi lygtis (2.44) klaidingai teigia, 
kad atsiskyrimo burbule įvyksta tik labai mažas amplitudžių didėjimas. Daug 
geriau integruoti trikdžių amplitudžių didėjimo dažnį naudojant keletą pagrindi-
nių Falknerio ir Skano epiūrų šeimos savybių. Trikdžių amplitudžių didėjimo 
dažnis atsižvelgiant į koordinatės ξ  funkciją nustatomas taip: 
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2.3 pav. Orro ir Sommerfeldo trikdžių amplitudžių didėjimo kreivės (Drela, Giles 1987) 

Fig. 2.3. Orr–Sommerfeld spatial amplification curves (Drela, Giles 1987) 

Naudojant empirinius ryšius: 
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trikdžių amplitudė, atsižvelgiant į koordinatės ξ  funkciją, išreiškiama kaip ki-
nematinio formos parametro kH  ir impulso netekimo storio θ  funkcija: 
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Tiksli amplitudės santykio n~  išraiška įgauna tokią formą: 

 ( ) ξ
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ξ
ξ

ξ

d
d

ndn ∫=
0

~~ , (2.49) 

čia 0ξ  – taškas, kuriame 0ReRe θθ = . 
Esamoje formuluotėje lygtis (2.49) nėra naudojama tiesiogiai. Vietoj to di-

ferencialinė forma (2.48) yra diskretizuota ir išspręsta kaip dalis globalios Niu-
tono sistemos. Taip n~  yra laikomas kaip dar vienas pasienio sluoksnio kintama-
sis. Tai svarbu patikimai ir greitai skaičiuojant, kai amplitudės didėjimo lygtis 
(2.48) yra sujungta su integralinėmis pasienio sluoksnio lygtimis (2.12) ir (2.13) 
tame pačiame atsiskyrimo burbule. 

Programoje XFOIL išsprendus sūkuringumo lygčių sistemą priartėjimo bū-
du kartu su pasienio sluoksnio lygtimis, gaunamas slėgio koeficiento kitimas 
profilio paviršiuje. 

Keliamosios jėgos ir momento koeficientai skaičiuojami tiesiogiai integruo-
jant slėgį profilio paviršiuje. Pasipriešinimo koeficientas skaičiuojamas pagal 
Squiro ir Youngo formulę ne profilio galinėje briaunoje, bet paskutiniame aero-
dinaminio pėdsako taške. 

2.3. Skaitinio modeliavimo metodika programoje 
RFOIL 

Profilių charakteristikų analizei taip pat naudojamas Delft technologijos univer-
siteto profilių kūrimui modifikuotas skaitinės modeliavimo programos XFOIL 
5.4 versijos programinis paketas. Ši modifikuota programa buvo pavadinta 
RFOIL (Timmer, Rooij 2003).  

Šios programos modifikavimo tikslas – išplėsti XFOIL programinį paketą, 
kuris galėtų įvertinti sukimosi efektą profilio charakteristikoms. Pirmiausia buvo 
sustiprinta dviejų dimensijų maksimalios keliamosios jėgos įtaka profilio cha-
rakteristikoms. Skaitinis stabilumas turbulentiniam pasienio sluoksniui buvo 
pasiektas panaudojus Schlichtingo greičio epiūras vietoj Swaffordo. Be to, buvo 
pritaikytas šlyties koeficientas Greeno turbulentinio pasienio sluoksnio modelio 
lygtyse, o nukrypimas nuo pusiausvyros aptekėjimo buvo sujungtas su pasienio 
sluoksnio formos parametru (Rooij 1996). 

Timmer ir Rooij (2003) pateikė profilio aerodinaminių charakteristikų skai-
čiavimus su programomis XFOIL ir RFOIL. Rezultatai kiek skiriasi, tačiau po-
liarės ir keliamosios jėgos priklausomybės nuo atakos kampo kinta panašiai. 
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2.4. Skaitinio modeliavimo metodika R. Eppler  
programoje 

Richard Eppler metodas plėtojamas jau daugiau kaip 45 metus (Eppler, Somers 
1980; Eppler 1990, 1999, 2006). Jis sujungia atkarpų metodą neklampiajame 
sraute aplink profilį ir integralinį pasienio sluoksnio metodą. Tai labai efektyvus 
metodas, kuris taikomas, kai Reinoldso skaičius kinta nuo 3×104 iki 5×107. Šia-
me R. Eppler metode spūdumo pataisa greičio pasiskirstymui galioja tol, kol 
aptekėjimas tampa viršgarsinis. 

Profilio analizei neklampiajame sraute taikomas atkarpų metodas su para-
boliniu sūkurių pasiskirstymu. Atkarpų geometrija apibrėžiama profilio koordi-
natėmis, kurias užrašo vartotojas. Aptekėjimo savybės, kai linijinis tangentinis 
greitis lygus nuliui, skaičiuojamos kiekvienai profilio koordinatei (atkarpų pa-
baigos taškuose, o ne viduryje). Tuomet analizuojama prie dviejų atakos kam-
pų – 0º ir 90º. Norimam atakos kampui aptekėjimas apskaičiuojamas iš šių dvie-
jų sprendinių superpozicijos principu. Visas šis procesas nereikalauja jokių kraš-
tinių sąlygų ar profilio koordinačių glotninimo, nes visiškai pakanka originalių 
profilio koordinačių. Tačiau, norint gauti tikslesnius rezultatus, galima tarp ko-
ordinačių įterpti papildomus taškus. 

Laminarusis turbulentinis pasienio sluoksnis apskaičiuojamas naudojant in-
tegralines judesio kiekio ir energijos lygtis. Apytiksliai gauti sprendiniai iš lami-
nariojo pasienio sluoksnio puikiai sutampa su tiksliaisiais sprendiniais. Turbu-
lentinis pasienio sluoksnio metodas pagrįstas trinties pasipriešinimo, energijos 
išeikvojimo ir formos parametro dėsniais. Atsiskyrimas nustatomas remiantis 
formos parametru, kuris pagrįstas energijos ir impulso netekimo storiu. Tačiau 
šis formos parametras turi priešingą kryptį nei formos parametras, kuris parem-
tas išstūmimo ir impulso netekimo storiu. 

Pradinėje programos versijoje laminariajam turbulentiniui virsmui buvo 
naudojamas empirinis vietinis kriterijus, kuris susideda iš Reinoldso skaičiaus, 
pagrįsto vietinėmis sąlygomis bei impulso netekimo storiu ir formos parametru. 
Vėliau buvo pritaikytas naujas empirinis virsmo kriterijus, kuris atsižvelgė į nes-
tabilaus pasienio sluoksnio istoriją. Dabartinėje programos versijoje naudojamas 
en kriterijus pagal individualius dažnius. Keliamosios jėgos ir momento koefi-
cientai nustatomi iš neklampiojo srauto. Tuomet šiems koeficientams pritaikoma 
klampumo pataisa ir įvedama keliamosios jėgos koeficiento pataisa dėl srauto 
atsiskyrimo. Taip pat galima įvertinti pasienio sluoksnio išstūmimo efekto grei-
čio pasiskirstymą keliamosios jėgos ir momento koeficientams. Pasienio sluoks-
nio charakteristikos galiniuose atkarpų taškuose naudojamos apskaičiuojant pro-
filio pasipriešinimo koeficientą pagal Squiro ir Youngo formulę. Paprastai teori-
nis nustatymas puikiai sutampa su eksperimentiniais tyrimais. 



40 2. FIKSUOTO VIRSMO ĮTAKOS PROFILINIAM PASIPRIEŠINIMUI SKAITINIAI... 
 

 
 

2.5. Skaitinio modeliavimo metodika programoje 
FLUENT 

Turbulentinis srautas charakterizuojamas kintamu greičių lauku. Šie kitimai 
maišosi pernešdami tokius dydžius, kaip judesio kiekis, energija ir kt. Kadangi 
šie kitimai gali būti labai maži, bet dažnai pasikartojantys, jie yra per daug sudė-
tingi, kad būtų galima tiesiogiai juos modeliuoti atliekant praktinius inžinerinius 
skaičiavimus. Vietoj to tikslios pagrindinės lygtys gali būti apibendrintos ir su-
paprastintos arba neįvertinančios mažų veiksnių įtakos, taip modifikuojant aibę 
lygčių, kurias paprasčiau išspręsti tiek laiko, tiek kainos atžvilgiu. Vis dėlto mo-
difikuotos lygtys įtraukia papildomus nežinomus kintamuosius dydžius, o turbu-
lencijos modeliai reikalingi nustatant šiuos kintamuosius žinomuose nariuose. 

Deja, nėra vieno universalaus turbulentinio srauto modeliavimo metodo, 
kuris tiktų visoms problemoms ir atvejams spręsti. Turbulentinio srauto modelio 
pasirinkimas priklauso nuo sraute vykstančių fizikinių procesų, skaičiavimo tiks-
lumo poreikio, turimų skaičiavimo išteklių, modeliavimo laiko sąnaudų ir kitų 
veiksnių. Todėl renkantis metodą, kuriuo modeliuojamas turbulentinis srautas, 
būtina suprasti kiekvieno metodo galimybes, pranašumus ir trūkumus. 

Programoje FLUENT (6.3 versija) galimi keli turbulencijos modeliai – vie-
nos lygties Spalart-Allmaras, dviejų lygčių k-ε ir k-ω, ir kiti. 

Spalart-Allmaras modelis yra palyginti paprastas vienos lygties metodas 
(Spalart, Allmaras 1992; Spalart 2000; Spalart, Rumsey 2007), kuris modeliuoja 
pernešimo lygtis kinematiniam sūkurių klampumui. Tai sujungia palyginti naują 
vienos lygties modelių klasę, kurioje nebūtina skaičiuoti ilgio dydžio, susieto su 
vietiniu šlyties sluoksnio storiu. 

Standartinis k-ε modelis (Launder, Shima 1989) yra pusiau empirinis mode-
lis, pagrįstas pernešimo modelio lygtimis – turbulencijos kinetine energija k ir 
turbulencijos disipacija ε. Pernešimo modelio turbulencijos kinetinė energija k 
nustatoma iš tiksliai apibrėžtos lygties, o turbulencijos disipacija ε įgyjama re-
miantis fizikiniu samprotavimu ir išlaikant mažą panašumą su jo paties matema-
tiškai tikslia kopija. Išvedant k-ε modelį daroma prielaida, kad srautas yra visiš-
kai turbulentinis, o klampumo įtaka nedidelė. Vėliau šiam modeliui pritaikyta 
spūdumo korekcija (Kaul 2011). 

Standartinis k-ω modelis programoje FLUENT pagrįstas Wilcox k-ω mode-
liu (Wilcox 1994, 2006, 2008), kuris įtraukia mažų Reinoldso skaičių įtakos 
modifikacijas, spūdumą ir šlytį. k-ω modelis yra empirinis, pagrįstas pernešimo 
modelio lygtimis – turbulencijos kinetine energija k ir specifiniu disipacijos san-
tykiu ω. Vienas iš šio modelio tikslų – rasti minimalų kritinį Reinoldso skaičių, 
kuriam esant pradeda formuotis Tolmieno ir Schlichtingo bangos. Vis dėlto šis 
modelis netinkamas atsiskyrusiam srautui (Shyy et al. 2011).  
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2.6. Laminariojo atsiskyrimo burbulo skaitiniai  
tyrimai 

Pirmiausia atlikti skaitiniai tyrimai, kurių metu buvo siekiama išsiaiškinti, kuris 
skaitinio modeliavimo metodas tinkamiausias sparno profilio aerodinaminių 
charakteristikų ir laminariojo atsiskyrimo burbului modeliuoti. 

Iš ankstesnių tyrimų rezultatų matyti, kad neklampiojo srauto ir klampiojo 
srauto sąveikos skaitinio modeliavimo metodika realizuota programoje XFOIL 
geba sumodeliuoti laminariojo atsiskyrimo burbulą (Naujokaitis, Lasauskas 
2009). 

2.4 paveiksle parodytas FX 66–S–196 VI profilio slėgio kitimas sumode-
liuotas skaitine programa XFOIL (ištisinė linija). Šios reikšmės palygintos su 
publikuotais eksperimentiniais tyrimais Delft technologijos universiteto uždarojo 
kontūro aerodinaminiame vamzdyje (rombai) (Gooden 1979). 

 

 
2.4 pav. FX 66–S–196 VI profilio slėgio kitimas, sumodeliuotas skaitine programa 

XFOIL (ištisinė linija) ir eksperimentiškai gauti rezultatai (rombai) (Gooden 1979), kai  
α = 0°, Re = 0,5×106, ir Nkrit=7,6 

Fig. 2.4. Calculated by XFOIL code (straight line) and experimentally measured 
(rhombs) (Gooden 1979) pressure distribution for FX 66–S–196 VI airfoil, when α = 0°, 

Re = 0,5×106, and Ncrit=7,6 
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Iš 2.4 paveikslo matyti, kad skaitiniai rezultatai puikiai sutampa su ekspe-
rimentiniais rezultatais. Taip pat matyti, kad XFOIL geba modeliuoti laminarųjį 
turbulentinį virsmą ir laminariojo atsiskyrimo burbulą. 

Pagal nustatytuosius parametrus skaitinėje programoje XFOIL visuomet 
naudojama „standartinė“ en metodo reikšmė, kuri lygi Nkrit = 9. Tai sparčiausiai 
didėjančio dažnio, kuris sukelia virsmą, didėjimo koeficiento logaritmų gaubia-
moji. Tinkama šio parametro reikšmė priklauso nuo aplinkoje esančio trikdymo 
lygio ir imituoja trikdymo įtaką virsmui. Amplitudės kitimas skaičiuojamas nuo 
profilio paviršiaus vietos, kurioje prasideda nestabilumo sritis. Kai amplitudės 
didėjimo koeficientas pasiekia kritinę reikšmę, tariama, kad prasideda turbulen-
tinis pasienio sluoksnis. Kritinė n reikšmė nustatoma iš eksperimentų. Todėl šis 
metodas vadinamas pusiau teoriniu en metodu. 

Norint, kad gauti skaitiniai rezultatai sutaptų su eksperimentinėmis reikš-
mėmis, reikia nurodyti fiksuotą virsmo vietą arba pačiam vartotojui parinkti 
virsmo kriterijaus reikšmę. Šiuo atveju (2.4 pav.), žinant eksperimentinių tyrimų 
rezultatus, randama, kad virsmas įvyksta, kai Nkrit = 7,6. 

Atliekant skaitinius tyrimus programomis XFOIL 6.96, RFOIL 1.1, R. Ep-
pler (2006 m.) programa ir FLUENT 6.3 būtina įvertinti ar skaitinio modeliavi-
mo metodika šiose programose įvertina laminarųjį turbulentinį virsmą ir lamina-
riojo atsiskyrimo burbulo susidarymą. Gauti skaitinio tyrimo rezultatai pateikti 
2.5–2.14 paveiksluose, iš kurių matyti LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento 
kitimas, gautas programomis XFOIL 6.96, RFOIL 1.1, R. Eppler programa ir 
FLUENT 6.3. Visi skaitiniai tyrimai atlikti, kai Reinoldso skaičius buvo 
Re = 1,752×106, o keliamosios jėgos koeficientas CL = 0,4. 

2.5 paveiksle parodytas slėgio koeficiento kitimas, gautas programomis 
XFOIL (viršutinio paviršiaus slėgio kitimas vaizduojamas ištisine raudona linija, 
apatinio – mėlyna linija) ir RFOIL (rombai). Matyti, kad rezultatai identiški. Gal 
būtų galima išskirti tik laminariojo turbulentinio virsmo susidarymo vietą ant 
viršutinio profilio paviršiaus – RFOIL programa sumodeliavo 2 % stygos atstu-
mu arčiau noselės. Abiejose skaitinėse programose naudojama neklampiojo 
srauto ir klampiojo srauto sąveikos skaitinio modeliavimo metodika, todėl ir 
slėgio kitimas sumodeliuojamas toks pat. 

2.6 paveiksle parodytas slėgio koeficiento kitimas tarp XFOIL ir R. Eppler 
programomis gautų rezultatų. Matyti, kad rezultatai nesutampa. R. Eppler pro-
grama apskaičiuotas slėgio kitimas (rombai) nuo profilio noselės iki 30 % stygos 
atstumo ant viršutinio profilio paviršiaus yra 10 % mažesnis (nuo raudonos išti-
sinės linijos) ir tiek pat didesnis ant apatinio profilio paviršiaus (nuo mėlynos 
ištisinės linijos). Toliau slėgio kitimas sutampa su XFOIL neklampaus srauto 
rezultatais (juoda punktyrinė linija). Tam įtakos turi R. Eppler programoje tai-
koma keliamosios jėgos koeficiento skaičiavimo metodika. Šiek tiek sumažinus 
atakos kampą R. Eppler programoje galima būtų gauti visišką sutapimą. 
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2.5 pav. LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, sumodeliuotas skaitinėmis 

programomis XFOIL (ištisinė linija) ir RFOIL (rombai) 
Fig. 2.5. Calculated by the XFOIL code (straight line) and the RFOIL code (rhombs) 

pressure distribution for LAP 7-131/17 airfoil 

 
2.6 pav. LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, sumodeliuotas skaitine     

programoma XFOIL (ištisinė linija) ir R. Eppler programa (rombai) 
Fig. 2.6. Calculated by the XFOIL code (straight line) and R. Eppler program system 

(rhombs) pressure distribution for LAP 7-131/17 airfoil 



44 2. FIKSUOTO VIRSMO ĮTAKOS PROFILINIAM PASIPRIEŠINIMUI SKAITINIAI... 
 

 
 

Skaitiniai rezultatai gauti programomis XFOIL ir FLUENT pateikti 2.7–
2.14 paveiksluose. Atliekant skaitinius modeliavimus programa FLUENT, pir-
miausia reikia aplink profilį esančią srauto sritį sudalyti baigtiniais elementais, 
t. y. nubraižyti tinklelį. Jį galima braižyti įvairiomis programomis: TGrid, 
GAMBIT, GeoMesh, PreBFC, ICEMCFD, I-deas, NASTRAN, PATRAN, 
ARIES arba bet kokia kita tinklelio braižymo programa. Galimos įvairios tinkle-
lių formos: C, O, H ir įvairūs jų deriniai (Hirsch 2007). Šiuos tinklelius galima 
sudalyti įvairiais baigtiniais elementais. Deja, nėra vieno tinklelio, tinkamo vi-
siems atvejams. Todėl skaitiniams tyrimams nubraižyti C ir O formos tinkleliai 
GAMBIT programa. Atlikus skaitinius modeliavimus paaiškėjo, kad C formos 
tinklelis yra tinkamesnis profilio aerodinaminėms charakteristikoms modeliuoti 
ir analizuoti. 

2.7 paveiksle parodytas LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, 
sumodeliuotas laminariajame sraute skaitine programa FLUENT. Palyginus šį 
slėgio koeficiento kitimą su programa XFOIL (2.8 pav.), kuria modeliuotas 
klampusis srautas, matyti, kad FLUENT gautas slėgio koeficiento kitimas (2.8 
pav. rombai) sutampa su XFOIL sumodeliuotu neklampiuoju srautu (2.8 pav. 
punktyrinė linija). Šis programos FLUENT modeliavimo metodas netinkamas, 
nes realiai profilį nuo sąstingio taško apteka laminarusis srautas, kuris vėliau dėl 
įvairių trikdžių virsta turbulentiniu. 

2.9–2.14 paveiksluose parodytas LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento 
kitimas, sumodeliuotas programa FLUENT įvairiais turbulentinio srauto mode-
liavimo metodais ir šių rezultatų palyginimas su programa XFOIL gautais rezul-
tatais. 

2.9 paveiksle parodytas LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas 
sumodeliuotas programa FLUENT vienos lygties Spalart-Allmaras turbulencijos 
metodu, 2.11 paveiksle – dviejų lygčių k-ε turbulencijos metodu, 2.13 paveiks-
le – dviejų lygčių k-ω turbulencijos metodu. Iš pirmo žvilgsnio didelio skirtumo 
nematyti, tačiau, palyginus šiuos slėgio koeficiento kitimo rezultatus su progra-
ma XFOIL gautais rezultatais (2.10, 2.12 ir 2.14 pav.), matyti, kad skirtumo 
esama. Nė vienas iš trijų taikytų turbulencijos modeliavimo metodų neatitiko 
programa XFOIL gautų rezultatų ir nesugebėjo sumodeliuoti laminariojo atsi-
skyrimo burbulo tiek ant viršutinio profilio paviršiaus, tiek ant apatinio pavir-
šiaus. Ties programa XFOIL sumodeliuota atsiskyrimo burbulo vieta visi pro-
grama FLUENT gauti rezultatai buvo panašūs programa XFOIL sumodeliuotam 
neklampiam srautui (punktyrinė linija). Šiek tiek išsiskyrė k-ε turbulencijos me-
todu sumodeliuotas slėgio koeficiento kitimas. 2.12 paveiksle matyti, kad slėgio 
ekstremumas, esantis ties profilio nosele, yra didesnis nei programa XFOIL gau-
ti duomenys, o slėgio kitimas ant viršutinio profilio paviršiaus ties užsparniu 
beveik sutampa. 
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2.7 pav. LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, sumodeliuotas laminariajame 
sraute skaitine programa FLUENT 

Fig. 2.7. Calculated by the FLUENT code (laminar flow) pressure distribution for 
LAP 7-131/17 airfoil  

 

2.8 pav. LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, sumodeliuotas programa 
XFOIL (ištisinė linija) ir laminariajame sraute programa FLUENT (rombai) 

Fig. 2.8. Calculated by the XFOIL code (straight line) and the FLUENT code (rhombs, 
laminar flow) pressure distribution for LAP 7-131/17 airfoil 
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2.9 pav. LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, sumodeliuotas Spalart-
Allmaras turbulencijos metodu skaitine programa FLUENT 

Fig. 2.9. Calculated by the FLUENT code (Spalart-Allmaras turbulence model) pressure 
distribution for LAP 7-131/17 airfoil 

 

2.10 pav. LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, sumodeliuotas programa 
XFOIL (ištisinė linija) ir Spalart-Allmaras metodu programa FLUENT (rombai) 

Fig. 2.10. Calculated by the XFOIL code (straight line) and the FLUENT code (rhombs, 
Spalart-Allmaras turbulence model) pressure distribution for LAP 7-131/17 airfoil 
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2.11 pav. LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, sumodeliuotas k-ε          
turbulencijos metodu skaitine programa FLUENT 

Fig. 2.11. Calculated by the FLUENT code (k-ε turbulence model) pressure distribution 
for LAP 7-131/17 airfoil 

 

2.12 pav. LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, sumodeliuotas programa 
XFOIL (ištisinė linija) ir k-ε metodu programa FLUENT (rombai) 

Fig. 2.12. Calculated by the XFOIL code (straight line) and the FLUENT code (rhombs, 
k-ε turbulence model) pressure distribution for LAP 7-131/17 airfoil 
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2.13 pav. LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, sumodeliuotas k-ω         
turbulencijos metodu skaitine programa FLUENT 

Fig. 2.13. Calculated by the FLUENT code (k-ω turbulence model) pressure distribution 
for LAP 7-131/17 airfoil 

 

2.14 pav. LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, sumodeliuotas programa 
XFOIL (ištisinė linija) ir k-ω metodu programa FLUENT (rombai) 

Fig. 2.14. Calculated by the XFOIL code (straight line) and the FLUENT code (rhombs, 
k-ω turbulence model) pressure distribution for LAP 7-131/17 airfoil 
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Atlikti skaitiniai tyrimai tarp skaitinių programų XFOIL ir FLUENT paro-
dė, kad programa FLUENT nėra tinkama sparno profilio aerodinaminėms cha-
rakteristikoms modeliuoti esant vidutiniams Reinoldso skaičiams, nes negali 
įvertinti laminariojo turbulentinio virsmo ir laminariojo atsiskyrimo burbulo 
susidarymo. Kadangi skaitinė programa FLUENT srautą sumodeliuoja kaip tur-
bulentinį, buvo atlikta lyginamoji analizė, kai programoje XFOIL fiksuojamas 
virsmas ties profilio nosele, taip iškart modeliuojant sparno profilį turbulenti-
niame sraute. Gauti rezultatai palyginti su programoje FLUENT esančiais turbu-
lentinio srauto Spalart-Allmaras, k-ε ir k-ω turbulencijos metodais. Visais atve-
jais gautas panašus slėgio kitimas, kuris sutampa. 

2.15 paveiksle matyti, kad, lyginant su Spalart-Allmaras turbulencijos me-
todu, slėgio kitimo rezultatai sutampa. Išsiskiria tik slėgio kitimas ties užsparniu 
ant profilio viršutinio paviršiaus. Tam įtakos galėjo turėti tinklelio sudalinimas 
baigtiniais elementais, kurį šioje vietoje reikėtų labiau sutankinti. 

Vadinasi, galima teigti, kad skaitine programa FLUENT galima modeliuoti 
turbulentinį srautą ir profilio aerodinamines charakteristikas esant dideliems 
Reinoldso ir Macho skaičiams. 

 
2.15 pav. LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas, sumodeliuotas fiksuotu 

virsmu nuo profilio noselės programa XFOIL (ištisinė linija) ir Spalart-Allmaras      
turbulencijos metodu programa FLUENT (rombai) 

Fig. 2.15. Calculated by the XFOIL code with fixed transition from leading edge 
(straight line) and the FLUENT code with Spalart-Allmaras turbulence model (rhombs) 

pressure distribution for LAP 7-131/17 airfoil 
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Atlikti skaitiniai tyrimai parodė, kad Navjė ir Stokso lygčių sprendiniai nėra 
geresni nei zoniniai sąveikaujantys metodai. Tą patį gana seniai įrodė ir Holst 
(1988). Klausmeyer, Lin (1997) įrodė, kad zoniniai tarp klampiojo ir neklampio-
jo srauto sąveikaujantys metodai yra net efektyvesni nei Navjė ir Stokso lygčių 
sprendimai.  

Galbūt tai ir stebina, tačiau bet kokio klampiojo aerodinamikos sprendinio 
tikslumas priklauso nuo laminariojo turbulentinio virsmo modelio.  

Laminariojo turbulentinio virsmo modeliai taikomi sprendžiant įvairius už-
davinius, balansuojant tarp tikslumo reikalavimų ir skaitinio modeliavimo resur-
so galimybių naudojimo. Vis dėlto labai svarbi laminariojo turbulentinio virsmo 
įtaka nėra įvertinama daugelyje šiandienos inžinerinių Navjė ir Stokso lygčių 
sprendimo metodų (Di Pasquale et al. 2009). Priežastis gana paprasta – tiesiog 
nėra tiek virsmo modeliavimo metodų, kiek pasiūlyta paties turbulentinio srauto 
modelių. Todėl daug paprasčiau srautą modeliuoti iškart kaip turbulentinį, neį-
vertinant laminariojo turbulentinio virsmo. 

Dauguma Navjė ir Stokso lygčių sprendimų turbulencijos modelių gali būti 
tinkami prisijungusiam pasienio sluoksnio srautui modeliuoti. Tačiau jie visai 
netikslūs modeliuojant atsiskyrusį srautą ir pėdsaką (Van Dam 2002). Rumsey ir 
Gatski (2001) pritaikė keletą turbulencijos modelių aptekančiam sparno profiliui 
modeliuoti ir vis dar stengiasi juos pagerinti. 

Dar viena problema – laminarusis atsiskyrimo burbulas. Didelė pažanga 
padaryta šioje srityje, tačiau laminariojo atsiskyrimo burbulas yra mažas ir nepa-
stovus. Dėl to naudoti Navjė ir Stokso lygčių sprendinius yra problemiška (Van 
Dam 2002). Taip pat modeliavimą apsunkina eksperimentinių rezultatų trūku-
mas, kuris parodytų laminariojo atsiskyrimo burbulo vietą ir ilgį (McGranahan, 
Selig 2003). 

Navjė ir Stokso metodai nepatikimai įvertina maksimalią keliamąją jėga ar-
ba kritinį atakos kampą, kuriam esant ji pasiekiama (Rumsey, Ying 2002).  

Kritiškai profilio pasipriešinimo nustatymą naudojant Navjė ir Stokso lyg-
čių sprendinius įvertino ir Van Dam (1999). Jis įrodė, kad šis metodas netinka-
mas tiksliam atsiskyrusiam srautui modeliuoti. Pirma šio nepakankamo tikslumo 
priežastis susijusi su turbulencijos modelių trūkumu. Kita priežastis gali būti 
didelio lygmens skaitmenų sklaida naudojant sprendinyje palengvinantį konver-
gavimą, susijusį su šio sudėtingo srauto problemomis. Norint pagerinti šio meto-
do tikslumą, būtina sutankinti sprendinio tinklelį ir naudoti labai daug taškų ne 
tik aplink profilio paviršių, įvertinant pasienio sluoksnį, bet ir pėdsaką (jo plotį ir 
ilgį). Tą patvirtina ir Rumsey, Ying (2002). 

Yra keletas priežasčių, dėl kurių ši situacija susidarė (Di Pasquale et al. 
2009). Pirma, virsmo procesas apima didelę skirtingų dydžių grupę, kurioje 
energijos ir judesio kiekio perdavimą labiausiai veikia nelinijiniai (inertiški) 
procesai, susidarantys tarp skirtingų dydžių sūkurių. Taip virsmas tampa itin 
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priklausomas nuo fizinių srauto savybių, tokių kaip slėgio gradientas ir laisvo 
srauto turbulencijos lygis.  

Antra, virsmas įvyksta skirtingose situacijose dėl įvairių aplinkos sąlygų. 
Gali būti natūralus virsmas, apeinantis virsmas ar atsiskyręs priverstinis virsmas.  

Trečia problema kyla dėl to, kad visuotinai įprastas ir tradicinis Navjė ir 
Stokso lygčių sprendimas neleidžia pačiam vartotojui lengvai aprašyti tarpinio 
srauto, kuriame tiesinis ir netiesinis poveikiai yra svarbūs ir susiję tiesiogiai. 
Taip pat dažnai atmetamas tiesinių trikdžių augimas, dėl ko labai sudėtinga jį 
pritaikyti pačiam virsmo procesui. 

Dėl didelių skaičiavimo sąnaudų, susijusių su sudėtingos geometrijos anali-
zavimu, ir sprendinio tikslumo trūkumų kritinėmis srauto sąlygomis Navjė ir 
Stokso lygčių sprendimai nėra labai praktiški sprendžiant aerodinamines pro-
blemas (Slotnick et al. 2000). 

Nepaisant dabartinės pažangos, Navjė ir Stokso lygčių sprendinių tikslumas 
nėra pakankamas, kad leistų patikimai įvertinti sparno profilio pasipriešinimą 
(Destarac 2003, 2008; Destarac, Van der Vooren 2004; Meheut, Bailly 2008; 
Morrison 2010, 2013; Gur et al. 2010). Todėl Navjė ir Stokso metodus reikia 
toliau plėtoti ir tobulinti, norint įvertinti virsmo įtaką profilio aptekėjimui (Po-
tsdam, Le Pape 2008; Aranake et al. 2012).  

Dėl to daugelis autorių, modeliuodami profilio aptekėjimą Navjė ir Stokso 
lygčių sprendiniais, gautus rezultatus lygina su zoniniais sąveikaujančiais tarp 
klampiojo ir neklampiojo srauto metodų (Windte et al. 2006; Popelka et al. 
2011) ir kt. 

Atsižvelgiant į ištirtus skaitinio modeliavimo metodus, skaitiniams tyri-
mams pasirinktas neklampiojo srauto ir klampiojo srauto sąveikos metodas (zo-
niniai sąveikaujantys metodai), realizuotas skaitinėmis programomis XFOIL 
6.96 ir RFOIL 1.1, ir neklampiojo srauto su pasienio sluoksniu be sąveikos (zo-
niniai nesąveikaujantys metodai) metodas realizuotas R. Eppler programa. 

2.7. Fiksuoto virsmo įtakos profiliniam  
pasipriešinimui skaitiniai tyrimai 

Tiriant laminariojo turbulentinio virsmo įtaką profiliniam pasipriešinimui 
pirmiausia atlikti skaitiniai modeliavimai. Tam buvo pasirinktas sklandytuvo 
LAK-20T sparno profilis LAP 02-150. Sparno profilis LAP 02-150 (2.16 pav.) 
sukurtas Lietuvoje, UAB „Sportinė aviacija ir Ko“. Tai pagrindinis šio sklandy-
tuvo profilis, besitęsiantis tarp 0,48 m ir 4,60 m nuo sklandytuvo simetrijos 
plokštumos. 2.16 paveiksle horizontaliojoje ašyje atidėta profilio styga, o verti-
kaliojoje – santykinis storis. 
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2.16 pav. Sklandytuvo LAK-20T sparno profilis LAP 02-150 
Fig. 2.16.  The LAP 02-150 airfoil of the LAK-20T sailplane 

Sparno profilio aerodinaminėms charakteristikoms skaičiuoti pasirinkta 
skaitinio modeliavimo programa XFOIL. Atliekant skaičiavimus klampiajame 
sraute, reikia pasirinkti Reinoldso skaičių. Šioje programoje Reinoldso skaičių 
galima nurodyti keliais būdais. Pirmuoju būdu nurodomas fiksuotas Reinoldso 
skaičius, kuris atitinka bandymus aerodinaminiame vamzdyje. Šiuo atveju srauto 
greitis yra pastovus, o keliamoji jėga keičiasi. Antrasis būdas tinka horizonta-
liam lėktuvo ar sklandytuvo skrydžiui vienodame aukštyje skirtingais greičiais. 
Šiuo atveju keliamoji jėga yra pastovi, o Reinoldso skaičius priklauso nuo ke-
liamosios jėgos koeficiento. Tam nurodomas dydis LC=Re , kurį galima pa-
vadinti vienetiniu Reinoldso skaičiumi. 

Mus domina antrasis tipas, nes nežinomas sklandytuvo skridimo greitis. 
Pirmiausia apskaičiuojamas Reinoldso skaičius (Anderson 2011): 

 ν
cV ×

=Re , (2.50) 

čia V – sklendimo greitis; c – profilio styga; ν – oro kinematinis klampumo koe-
ficientas. 

Kai skrydžio metu sklandytuvo svoris yra pastovus ir keičiasi sklendimo 
greitis, Reinoldso skaičius priklauso nuo keliamosios jėgos koeficiento. Sklen-
dimo greitį galima gauti iš keliamosios jėgos formulės įvertinant, kad keliamoji 
jėga apytiksliai lygi sklandytuvo svoriui (Anderson 2011): 

 
ρSC

mgV
L

2
= , (2.51) 
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čia m – sklandytuvo masė; g – laisvojo kritimo pagreitis, priklausantis nuo skry-
džio aukščio ir skaičiuojamas pagal standartinės atmosferos formules; ρ – oro 
tankis. 

Sklandytuvo nusistovėjusio sklendimo greitį, kai keliamosios jėgos koefi-
cientas lygus vienetui, galima apskaičiuoti taip: 

 
ρS

mgV 2
1 = . (2.52) 

Nusistovėjusio sklendimo greitį išreiškiame taip: 

 
LC

VV 1= . (2.53) 

Įstačius šią greičio išraišką į Reinoldso skaičiaus formulę (2.50), galima 
gauti: 

 
LC

cV
×
×

=
ν

1Re . (2.54) 

Kai keliamosios jėgos koeficientas lygus vienetui, formulė tampa tokia: 

 LCcV
×=

×
= ReRe 1

1 ν
. (2.55) 

Atsižvelgiant, kad sklandytuvo LAK-20T sparno profilis LAP 02-150 tęsia-
si tarp 0,48 m ir 4,60 m sparno nuo sklandytuvo simetrijos plokštumos, pasiren-
kamas 1,5 m atstumas nuo simetrijos ašies, kuriame profilio styga yra 0,81 m. 
Taip pat ši styga pasirenkama ir atsižvelgiant į eksperimentinių tyrimų atlikimą, 
kad tiriamoje sparno vietoje nebūtų oro stabdžių. Žinant sklandytuvo sparno 
stygą ir visą masę, kuri lygi 720 kg, pagal formules (2.52) ir (2.55) apskaičiuo-
jamas vienetinis Reinoldso skaičius (Re = 1,47×106), kuriam esant atliekami 
skaitiniai modeliavimai programa XFOIL. 

Tiriant dirbtinio trikdžio įtaką profiliniam pasipriešinimui, užtenka apskai-
čiuoti dvi profilio poliares – su dirbtiniu trikdžiu ir be jo. Deja, bet skaitinė pro-
grama XFOIL negali sumodeliuoti dirbtinio trikdžio ir įvertinti jo geometriją. 
Programoje XFOIL galima tik fiksuoti virsmą viename profilio paviršiaus taške. 
Taip srautas iš laminariojo iškart virsta turbulentiniu. Tokiu būdų neįvertinama 
dirbtinio trikdžio geometrija. 

Šiuo atveju virsmas fiksuojamas toje vietoje, kur tvirtinamas dirbtinis trik-
dis. Pagal sklandytuvo LAK-20T gamintojo nurodymas dirbtinis zigzago tipo 
trikdis tvirtinimas 78 % stygos atstumu. 
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Gauti skaitiniai rezultatai pateikti 2.17 paveiksle. Jame matyti dvi poliarės: 
viena su fiksuotu virsmu (punktyrinė linija), kita be fiksuoto virsmo (ištisinė 
linija). Vertikaliojoje grafiko ašyje atidėtas keliamosios jėgos koeficientas, o 
horizontaliojoje – pasipriešinimo koeficientas, padaugintas iš 104. Norint gauti 
tikrąją pasipriešinimo koeficiento reikšmę, reikia grafike matomą reikšmę pada-
linti iš 104. 

 
2.17 pav. Sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 su fiksuotu virsmu ir be jo 

poliarės apskaičiuotos skaitine programa XFOIL 
Fig. 2.17. Calculated by the XFOIL code polars with and without fixed transition of the 

LAP 02-150 airfoil of the LAK-20T sailplane 

Matyti, kad esant dideliems sklandytuvo greičiams (keliamosios jėgos koe-
ficientas mažas) pasipriešinimas sutampa tiek su fiksuotu virsmu, tiek be fiksuo-
to virsmo. Minimalus pasipriešinimo koeficientas skiriasi tik 0,9 % ir yra su 
fiksuotu virsmu 0,00421, o be fiksuoto virsmo – 0,00425. Didžiausias skirtumas 
tarp pasipriešinimo yra, kai keliamosios jėgos koeficientas lygus 0,8. Šis pasi-
priešinimo koeficiento skirtumas sudaro 8,1 %. Galima teigti, kad norint efekty-
viai ir santykinai paprastai sumažinti sparno profilio pasipriešinimą, būtina fik-
suojant virsmą neleisti susidaryti laminariojo atsiskyrimo burbului. 

Be virsmo 
Su virsmu 

                  104 × CD 

      CL 
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2.8. Fiksuoto virsmo vietos įtakos profiliniam  
pasipriešinimui skaitiniai tyrimai 

Atlikti skaitiniai tyrimai su LAK-20T sklandytuvo LAP 02-150 sparno profiliu 
patvirtino, kad esant vidutiniams sklandytuvo greičiams fiksuotas virsmas gali 
sumažinti profilinį pasipriešinimą. Tačiau remiantis Lyon et al. (1997a) yra du 
pagrindiniai parametrai, lemiantys dirbtinio trikdžio efektyvumą – tvirtinimo 
vieta ir dirbtinio trikdžio geometrija. 

Tad lieka neaišku, kurioje sparno profilio vietoje reikia pritvirtinti dirbtinį 
trikdį (šiuo atveju fiksuoti virsmą), kad profilinis pasipriešinimas būtų mažiau-
sias. Šiam tikslui pasiekti atlikti skaitiniai tyrimai su sklandytuvo LAK-17B 
sparno profiliu LAP 7-131/17 (2.18 pav.). Šis profilis taip pat sukurtas Lietuvo-
je, UAB „Sportinė aviacija ir Ko“. Tai pagrindinis šio sklandytuvo profilis, besi-
tęsiantis tarp 1,2 m ir 4,6 m nuo simetrijos plokštumos. 

 

 

2.18 pav. Sklandytuvo LAK-17B sparno profilis LAP 7-131/17 
Fig. 2.18.  The LAP 7-131/17 airfoil of the LAK-17B sailplane 

Atsižvelgiant į laisvo skrydžio eksperimentų atlikimo galimybes ir sudėtin-
gumą buvo būtina pasirinkti tik konkretų skrydžio režimą, kuriame sparno profi-
lio pasipriešinimas būtų didžiausias.  

Tam atlikti skaičiavimai skaitinio modeliavimo programa XFOIL. Pirmiau-
sia pagal formules (2.52) ir (2.55) apskaičiuotas vienetinis Reinoldso skaičius 
Re = 1,12×106, kuriam esant keliamosios jėgos koeficientas lygus vienetui. 
Tuomet modeliuojant buvo rasta LAP 7-131/17 profilio pasipriešinimo priklau-
somybė nuo fiksuoto virsmo vietos, kai keliamosios jėgos koeficientas kito. Re-
zultatai pateikti 2.19 paveiksle.  
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Iš 2.19 paveikslo matyti, kad visais atvejais pasipriešinimas mažėja iki 
92 % stygos atstumu fiksuoto virsmo. Vadinasi, skaitinius modeliavimus reikia 
atlikti be fiksuoto virsmo ir kai virsmas fiksuojamas 92 % stygos atstumo. 

 

2.19 pav. LAP 7-131/17 profilio pasipriešinimo priklausomybė nuo fiksuoto virsmo 
vietos, kai keliamosios jėgos koeficientas skirtingas 

Fig. 2.19.  The drag dependence on location of fixed transition, at different lift of the 
LAP 7-131/17 airfoil 

2.20 paveiksle pateikta profilio LAP 7-131/17 aerodinaminių charakteristi-
kų suvestinė apskaičiuota skaitinio modeliavimo programa XFOIL be fiksuoto 
virsmo ir su juo. Suvestinėje yra trys grafikai.  

2.20 paveikslo kairiajame grafike pateikta profilio poliarė. Matyti, kad LAP 
7-131/17 profilio su fiksuotu virsmu minimalus pasipriešinimo koeficientas ma-
žesnis 3 % už tą patį profilį be fiksuoto virsmo. Taip pat matyti, kad mažo pasi-
priešinimo srityje fiksuotas virsmas yra efektyvus, nes pasipriešinimas sumažėja 
net 13,8 %, kai keliamosios jėgos koeficientas yra 0,5. Keliamosios jėgos koefi-
cientui pasiekus 0,75, o atakos kampui padidėjus iki 4–5º, profilio su fiksuotu 
virsmu pasipriešinimas padidėja. Dėl fiksuoto virsmo atsiradęs papildomas pasi-
priešinimas tampa didesnis 19 % nei pasipriešinimas, atsiradęs dėl laminariojo 
atsiskyrimo burbulo. Tačiau tai nėra labai svarbu, nes sklandytuvas su neutralia 
užsparnio padėtimi, esant didesniems nei 4º atakos kampams, nesklando. Todėl 
ir tolesnis poliarės nagrinėjimas nebeaktualus. 
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Profilio poliarės arba keliamosios jėgos koeficiento ir pasipriešinimo koefi-
ciento santykis vadinamas aerodinamine kokybe. Didžiausia aerodinaminė ko-
kybė skiriasi 2,4 % ir profilio su fiksuotu virsmu didžiausia aerodinaminė koky-
bė yra 126, o be fiksuoto virsmo – 129. 

2.20 paveikslo viduriniame grafike parodytos dvi priklausomybės. Kelia-
mosios jėgos ir momento koeficientų priklausomybės nuo atakos kampo. Atakos 
kampas atidėtas horizontaliojoje ašyje, ir ši ašis yra bendra abiem priklausomy-
bėms. 

Kai atakos kampas lygus nuliui, abiem atvejais keliamosios jėgos koeficien-
tas nekinta ir yra 0,1649. Kai atakos kampas yra apie 1,5º, keliamosios jėgos 
koeficientas pradeda nebesutapti. Toliau didėjant atakos kampui, šis skirtumas 
išauga ir sudaro 13 %. Tačiau, kaip buvo minėta, šis režimas sklandytuvui įtakos 
nebeturi. Profilio su fiksuotu virsmu maksimalus keliamosios jėgos koeficientas 
didesnis tik 0,1 %, o kritinis atakos kampas abiem atvejais nekinta ir yra 16º. 

Momento koeficientas matuojamas stygos ketvirčio taško atžvilgiu. Mo-
mento koeficientas yra teigiamasis, jeigu jis veikia atakos kampo didinimo kryp-
timi. Įprastinių profilių momento koeficientas yra neigiamasis, todėl grafikuose 
neigiamosios momento koeficiento reikšmės dažniausiai atidedamos į viršų. 

Profilio be fiksuoto virsmo momento koeficientas didesnis 79 %. Apskritai 
didelis momento koeficientas nėra gerai, nes didina sparno sukimo momentą. 
Tačiau momento koeficiento reikšmės, nesiekiančios 0,10, neturi didelės įtakos 
sklandytuvo sparną veikiančioms apkrovoms. 

2.20 paveikslo dešiniajame grafike parodyta laminariojo turbulentinio virs-
mo vietos priklausomybė nuo keliamosios jėgos koeficiento viršutiniame ir apa-
tiniame profilio paviršiuje. Horizontaliojoje ašyje atidėtas atstumas stygos kryp-
timi. Nulis reiškia profilio noselę, vienetas – profilio uodegėlę. Vertikaliojoje 
ašyje atidėtas keliamosios jėgos koeficientas. Kreivė, artėjanti profilio priekinės 
briaunos link, kai keliamosios jėgos koeficientas didėja, rodo laminariojo turbu-
lentinio virsmo vietą viršutiniame profilio paviršiuje. Kita kreivė rodo virsmo 
vietą apatiniame paviršiuje.  

Iš laminariojo turbulentinio virsmo ant viršutinio profilio paviršiaus kreivių 
matyti, kad profilio su fiksuotu virsmu virsmas įvyksta 20 % arčiau profilio no-
selės nei be fiksuoto virsmo, kai keliamosios jėgos koeficientas lygus vienetui. 
Geriau, kai laminarusis turbulentinis virsmas įvyksta kuo toliau nuo profilio no-
selės, nes taip išlaikomas ilgesnis laminarusis srautas. Laminariojo srauto trintis 
mažesnė, tad mažesnis ir pasipriešinimas. 

Iš 2.20 paveikslo matyti, kad didžiausia laminariojo atsiskyrimo burbulo 
įtaka profiliniam pasipriešinimui yra, kai keliamosios jėgos koeficientas lygus 
0,4. Todėl, esant šiam keliamosios jėgos koeficientui, verta išnagrinėti profilio 
slėgio kitimą be fiksuoto virsmo ir su fiksuotu virsmu.  
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2.21 paveiksle parodyta, kaip kinta slėgis klampiajame ir neklampiajame 
srautuose sparno profilio LAP 7-131/17 stygos ilgyje, esant Reinoldso skaičiui 
Re = 1,752×106, kuris apskaičiuotas, kai keliamosios jėgos koeficientas CL = 0,4. 
Čia ištisinė raudona kreivė parodo slėgio koeficiento kitimą ant viršutinio profi-
lio paviršiaus, o mėlyna – ant apatinio. Punktyrinė juoda linija rodo slėgio kitimą 
neklampiajame sraute. 

 
2.21 pav. Slėgio koeficiento kitimas LAP 7–131/17 profilio paviršiuje,  

kai CL = 0,4 ir Re = 1,752×106 

Fig. 2.21. Pressure distribution of the LAP 7-131/17 airfoil, when CL = 0,4 and 
Re = 1,752×106 

Iš 2.21 paveikslo matyti, kad slėgio kitimas klampiajame ir neklampiajame 
srautuose ne visai sutampa. Viršutiniame profilio paviršiuje 67 % stygos ilgio 
nuo priekinės briaunos aiškiai matomas slėgio kitimo klampiajame sraute vieti-
nis nukrypimas nuo slėgio kitimo neklampiajame sraute. Toks pats vietinis nu-
krypimas matomas apatiniame paviršiuje ties 92 % stygos atstumu nuo priekinės 
briaunos. Šie nukrypimai rodo, kad klampiajame sraute įvyksta laminarusis tur-
bulentinis virsmas ir susiformuoja laminariojo atsiskyrimo burbulas. 

2.21 paveiksle taip pat parodytos aplink profilį esančios laminariojo ir tur-
bulentinio pasienio sluoksnio greičių epiūros. Tos pačios turbulentinio pasienio 
sluoksnio greičių epiūros prie profilio uodegėlės pavaizduotos ir 2.22 paveiksle.  
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2.22 paveiksle nuo profilio uodegėlės nutolusios raudona ir mėlyna kreivė 
rodo pasienio sluoksnio išstūmimo storį. Iš greičių epiūrų ant viršutinio profilio 
paviršiaus matyti, kad srautas yra turbulentinis. Ant apatinio profilio paviršiaus 
pirmosios penkios greičių epiūros rodo, kad srautas yra laminarusis. Tuomet 
greičių epiūros pasisuką į priešingą pusę ir išlieka tokios iki pat profilio galinio 
krašto. Tai rodo, kad šioje vietoje susiformavo vadinamasis sprogęs burbulas. 

 
2.22 pav. Greičio epiūros ant LAP 7-131/17 profilio uodegėles paviršiaus 

Fig. 2.22. Velocity profiles of LAP 7-131/17 airfoil surface at trailing edge 

Nuo to, kaip sparčiai didėja greitis prie pat paviršiaus, priklauso trinties pa-
sipriešinimas. Kuo sparčiau didėja greitis, tuo didesnis pasipriešinimas. 2.23 
paveiksle pavaizduota trinties koeficiento Cf kitimas profilio stygos atžvilgiu. 
Vertikaliojoje ašyje atidėtas trinties koeficientas Cf, o horizontaliojoje – atstu-
mas stygos ilgyje. Grafike esančios kreivės rodo trinties koeficiento kitimą vir-
šutiniam (raudona kreivė) ir apatiniam (mėlyna kreivė) profilio paviršiams. 

2.23 paveiksle matyti, kad viršutinio profilio paviršiaus trinties koeficientas 
prie noselės yra didelis. Tai galima paaiškinti greičio epiūromis. Kol prie noselės 
pasienio sluoksnis yra plonas, greičio gradientas vertikaliąja kryptimi yra dide-
lis, todėl ir trintis didelė. Tolstant nuo noselės trinties koeficientas mažėja iki 
66,6 % stygos atstumo ir tuomet staigiai padidėja. Tai rodo, kad įvyko laminaru-
sis turbulentinis virsmas. Vėliau trinties koeficientas pradeda mažėti. Vėl padi-
dėja ties 83 % stygos, kai dėl užsparnio pasikeičia profilio geometrija. 

Apatiniam profilio paviršiui trinties koeficientas tolstant nuo noselės mažė-
jo iki 92 % stygos atstumo. Tuomet tapo neigiamas. Tai lėmė srauto pasisukimas 
į priešingą pusę, dėl ko trintis tapo neigiama. Šioje vietoje susiformavo vadina-
masis sprogęs burbulas, nes srautas atsiskyrė ir nebespėjo prisijungti iki pat pro-
filio uodegėlės. Profilio apatiniame paviršiuje susidaręs 8 % stygos ilgio lamina-
riojo atsiskyrimo burbulas padidino pasipriešinimą. Iš 2.23 paveikslo matyti, kad 
turbulentinio pasienio sluoksnio pasipriešinimas yra didesnis ir šiomis srauto 
sąlygomis visas profilio pasipriešinimas yra 0,00497. 

Profilio uodegėlė 

Greičio 
epiūra 
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2.23 pav. Trinties koeficiento kitimas LAP 7-131/17 profilio stygos ilgyje 
Fig. 2.23. Skin friction distribution on LAP 7-131/17 airfoil chord length 

Kadangi laminariojo pasienio sluoksnio atsiskyrimo vieta apatiniame pavir-
šiuje beveik nepriklauso nuo atakos kampo, tai dirbtinai fiksuojant virsmą toje 
vietoje galima sumažinti profilio pasipriešinimą. 2.19 paveiksle matyti, kad 
virsmą efektyviausia fiksuoti 92 % stygos atstumu. 

2.24 paveiksle parodytas LAP 7-131/17 profilio slėgio koeficiento kitimas 
profilio paviršiuje, kai laminarusis ir turbulentinis virsmas apatiniame paviršiuje 
fiksuotas 92 % stygos atstumu nuo priekinės briaunos. 

Iš 2.24 paveikslo matyti, kad lyginat su 2.21 paveikslu, ant viršutinio profi-
lio paviršiaus laminarusis turbulentinis virsmas susidaro 1,2 % stygos atstumu 
anksčiau. Tai lėmė, kad esant tam pačiam Reinoldso skaičiui, išlaikant tą patį 
keliamosios jėgos koeficientą ir fiksuojant virsmą, atakos kampas padidėjo tik 
0,4557° – nuo 1,6628° iki 2,1185°. 

Slėgio koeficiento kitimas klampiajame sraute apatiniame paviršiuje beveik 
sutampa su slėgio kitimu neklampiajame sraute. Reiškia, ilgo laminariojo atsi-
skyrimo burbulo (šiuo atveju nesprogusio) nebeliko. Pasipriešinimo koeficientas 
nuo 0,00497 pasikeitė iki 0,00420, t. y. sumažėjo 16,8 %. 
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2.24 pav. Slėgio koeficiento kitimas LAP 7–131/17 profilio paviršiuje, kai CL = 0,4 ir 

Re = 1,752×106, kai virsmas ant apatinio paviršiaus fiksuotas 92 % stygos atstumu 
Fig. 2.24. Pressure distribution of the LAP 7-131/17 airfoil, when CL = 0,4 and 

Re = 1,752×106, when transition fixed on bottom surface at 92% chord 

Šiuo režimu slėgio koeficientas apatiniame profilio paviršiuje iki galinės 
profilio briaunos (iki stygos 92 %) didėja labai nedaug. Tokiu būdu sumažėjo 
profilio pasipriešinimas. Viršutiniame paviršiuje slėgio koeficiento kitimas pa-
renkamas toks, kad maksimali keliamoji jėga būtų didesnė. 

2.25 paveiksle parodytos greičių epiūros, kai virsmas apačioje fiksuotas 
92 % stygos atstumu. Iš greičio epiūrų ant apatinio profilio paviršiaus matyti, 
kad nesusidaro sprogęs burbulas ir iškart įvyksta virsmas į turbulentinį srautą. 
Taip pat pastebima, kad greičio epiūros mažesnės nei 2.22 paveiksle esančios 
greičio epiūros be fiksuoto virsmo. 

2.26 paveiksle parodyta trinties koeficiento priklausomybė nuo profilio sty-
gos, kai virsmas ant apatinio profilio paviršiaus fiksuotas 92 % stygos atstumu. 
Lyginant apatinio profilio paviršiaus trinties koeficientą su 2.23 paveiksle esan-
čiu trinties koeficientu be fiksuoto virsmo pastebima, kad trinties koeficientas 
teigiamas, bet didesnis. Tai rodo, kad nesusidarė priešingos krypties srautas. 
Vadinasi pasipriešinimas tapo mažesnis. 
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2.25 pav. Greičio epiūros ant LAP 7-131/17 profilio uodegėles paviršiaus, kai virsmas 
ant apatinio paviršiaus fiksuotas 92 % stygos atstumu 

Fig. 2.25. Velocity profiles of LAP 7-131/17 airfoil surface at trailing edge, when    
transition fixed on bottom surface at 92% chord 

 

2.26 pav. Trinties koeficiento kitimas LAP 7-131/17 profilio stygos ilgyje, kai virsmas 
ant apatinio paviršiaus fiksuotas 92 % stygos atstumu 

Fig. 2.26. Skin friction distribution on LAP 7-131/17 airfoil chord length, when        
transition fixed on bottom surface at 92% chord 

Profilio uodegėlė 

Fiksuoto virsmo vieta 
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Gali kilti klausimas, kodėl profilinis pasipriešinimas sumažėjo 16,8 %, jei 
trinties pasipriešinimas padidėjo 5,5 %. Nereikia pamiršti, kad profilinį pasiprie-
šinimą sudaro ne tik trinties, bet ir slėgio pasipriešinimas. Nors šiuo atveju profi-
liui su fiksuotu virsmu trinties pasipriešinimas padidėjo 5,5 %, nuo 0,00284 iki 
0,00300, bet slėgio pasipriešinimas sumažėjo 55,9 %, nuo 0,00213 iki 0,00120 

Iš 2.21 ir 2.24 paveikslų matyti, kad priverstinis virsmas arba dirbtinis trik-
dis yra būtinas, norint sumažinti profilinį pasipriešinimą. 

2.9. Antrojo skyriaus išvados 

1. Atlikti skaitiniai tyrimai parodė, kad šiandien labai plačiai taikomi Nav-
jė ir Stokso lygčių sprendinių metodai, realizuoti skaitinėje programoje      
FLUENT 6.3, nėra tinkami sparno profilio aerodinaminių charakteristikų mode-
liavimui esant vidutiniams Reinoldso skaičiams, nes srautą modeliuoja kaip tur-
bulentinį ir neįvertina laminariojo turbulentinio virsmo ir laminariojo atsiskyri-
mo burbulo susidarymo. Tam įtakos turi laminariojo tubulentinio virsmo proceso 
sudėtingumas ir modeliavimo metodų trūkumas.  

2. Skaitine programa FLUENT 6.3 galima modeliuoti turbulentinį srautą ir 
sparno profilio aerodinamines charakteristikas esant dideliems Reinoldso ir Ma-
cho skaičiams. 

3. Atsižvelgiant į ištirtus skaitinio modeliavimo metodus, skaitiniams tyri-
mams pasirinktas neklampiojo srauto ir klampiojo srauto sąveikos metodas (zo-
niniai sąveikaujantys metodai), realizuotas skaitinėse programose XFOIL 6.96 ir 
RFOIL 1.1, ir neklampiojo srauto su pasienio sluoksniu be sąveikos (zoniniai 
nesąveikaujantys metodai) metodas, realizuotas R. Eppler programoje. 

4. Norint, kad skaitinėje programoje XFOIL modeliuojamos laminariojo 
turbulentinio virsmo skaitinės reikšmės sutaptų su eksperimentiniais rezultatais, 
reikia virsmo efektą modeliuoti priverstiniu virsmu arba pačiam vartotojui nuro-
dyti virsmo kriterijaus reikšmę. 

5. Atlikti skaitiniai tyrimai parodė, kad fiksuojant laminarųjį turbulentinį 
virsmą galima sumažinti sparno profilio pasipriešinimą. Sparno profilio 
LAP 7-131/17 pasipriešinimo koeficientas su fiksuotu virsmu sumažėjo 16,8 %, 
t. y. pasikeitė nuo 0,00497 iki 0,00420. 

6. Skaitiniais metodais ištirta, kad virsmą ant LAP 7-131/17 profilio apati-
nio paviršiaus reikia fiksuoti 90 % stygos atstumu nuo noselės. 
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3  
Dirbtinių trikdžių įtakos profiliniam 

pasipriešinimui tyrimai 

Atlikus sparno profilių aerodinaminių charakteristikų analizę išsiaiškinta, kad 
profilinis pasipriešinimas paprastai sudaro apie pusę viso pasipriešinimo, kai 
sklandytuvas skrenda dideliu greičiu, ir apie ketvirtį, kai skrydžio greitis mažas. 
Profilinis pasipriešinimas priklauso nuo laminariojo pasienio sluoksnio ilgio 
viršutiniame ir apatiniame paviršiuje, nuo to, ar virsmas įvyksta su burbulu, ar 
be jo, ir nuo to, ar yra turbulentinio pasienio sluoksnio atsiskyrimas prie galinės 
briaunos. Todėl norint sumažinti profilinį pasipriešinimą reikia vengti laminario-
jo atsiskyrimo burbulo susidarymo. Tam galima panaudoti dirbtinį trikdį, kuris 
iškart sukelia laminarųjį turbulentinį virsmą ir neleidžia susidaryti laminariojo 
atsiskyrimo burbului. Tačiau būtina ištirti dirbtinio trikdžio įtaką profiliniam 
pasipriešinimui naudojant ne tik įvairius skaitinio modeliavimo metodus, bet ir 
eksperimentinius tyrimus. 

Šiame skyriuje tiriamos dirbtinių trikdžių formos, tvirtinimo vietos ir lami-
nariojo turbulentinio virsmo vietos įtaka sparno profilio aerodinaminėms charak-
teristikoms. Aprašoma eksperimentinių tyrimų metodika ir įranga. Pateikiami 
skaitinio modeliavimo ir eksperimentinių tyrimų rezultatai ir jų lyginamoji ana-
lizė. Taip pat skaitinių modeliavimų rezultatai palyginami su mokslinėje literatū-
roje publikuotais eksperimentiniais tyrimais. 



66 3. DIRBTINIŲ TRIKDŽIŲ ĮTAKOS PROFILINIAM PASIPRIEŠINIMUI TYRIMAI 

 
 

Šio skyriaus rezultatai paskelbti autoriaus publikacijose (Naujokaitis 2008; 
Lasauskas, Naujokaitis 2009; Naujokaitis, Lasauskas 2009) ir trijose tarptautinė-
se ir devyniose respublikinėse konferencijose. 

3.1. Eksperimentinių tyrimų sklandytuvo laisvo  
skrydžio metu metodika 

Išanalizavus eksperimentinius tyrimus sklandytuvo laisvo skrydžio metu pasi-
rinktas pėdsako tyrimo metodas pagal Jones (1936) metodiką, nes tai dažniausiai 
taikomas metodas dėl savo paprastumo ir lengvo sparno profilio pasipriešinimo 
apskaičiavimo. Tačiau pagal šią metodiką norint apskaičiuoti sparno profilio 
pasipriešinimą reikia slėgio trūkumą pėdsake išmatuoti toli už profilio galinio 
krašto, kad statinis slėgis būtų toks pat kaip laisvame sraute prieš profilį (1.7 
pav.) (Schlichting 1960). 

Atliekant eksperimentinius tyrimus aerodinaminiame vamzdyje arba laisvo 
skrydžio metu stengiamasi slėgį išmatuoti kuo arčiau už profilio. Deja, bet laisvo 
skrydžio eksperimentuose labai sudėtinga išmatuoti statinį slėgį toli už sparno 
profilio galinio krašto. Dažniausiai tai atliekama skraidančiose laboratorijose, 
nes įprastame sklandytuve labai sunku sumontuoti eksperimentinę įrangą dėl 
skrydžio saugumo reikalavimų. 

Pirmasis šią problemą išsprendė amerikietis Richard H. Johnson (Johnson 
1983, 1989), kuris pasiūlė sklandytuvo laisvo skrydžio metu integruojančias 
pėdsako šukutes uždėti tiesiog ant sparno galo. Savo eksperimentiniuose tyri-
muose Richard H. Johnson matuodavo sklandytuvo skrydžio greitį ir skirtumą 
tarp visuminio slėgio ir integruojančių pėdsako šukučių slėgio. Savo pasiūlyta 
metodika Richard H. Johnson išanalizavo nemažai įvairių gamintojų ir skirtingų 
klasių sklandytuvų, tarp jų ir UAB „Sportinė aviacija ir Ko“ sklandytuvus 
LAK-12 (Johnson 1996) ir LAK-17A (Johnson 2001a, 2001b). 

Richard H. Johnson eksperimentų tikslas – nustatyti užsparnio padėties įta-
ką sklandytuvo aerodinaminėms charakteristikoms, parinkti optimalią užsparnių 
padėtį kiekvienam planuotam skrydžio greičiui. Deja, norint įvertinti dirbtinio 
trikdžio efektyvumą, profilio glotnumą ir profilio jautrumą užterštumui neužten-
ka išmatuoti tik šiuos greičius. Tam būtina apskaičiuoti pasipriešinimą. Todėl 
pasipriešinimui apskaičiuoti naudojant integruojančias pėdsako šukutes, kurios 
tvirtinamos ant sparno profilio galo, būtina laikytis sąlygos, kad statinis slėgis 
matuojamoje vietoje lygus statiniam slėgiui laisvame sraute. Tokiu būdu integ-
ruojančios pėdsako šukutės nebeintegruoja sparno profilio pėdsake esančio vi-
suminio slėgio, o matuoja sparno profilio pasienio sluoksnio vidutinį visuminį 
slėgį. 
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Teoriškai slėgio trūkumą pėdsake reikia išmatuoti toli už profilio galinio 
krašto, kad statinis slėgis būtų toks pat kaip laisvame sraute prieš profilį (Jones 
1936; Schlichting 1960). Tačiau Harry J. Goett įrodė, kad pėdsako tyrimo vieta 
nuo profilio galinio krašto gali sukelti tik labai mažas paklaidas (Goett, Bullivant 
1938; Goett 1939). Tai įrodydamas jis ištyrė tris skirtingus simetrinius NACA 
serijos profilius su skirtingais atstumais nuo profilio galinio krašto, kurie kito 
nuo 0,05c iki 3,00c ir nustatė, kad profilio pasipriešinimo paklaidos ne didesnės 
nei 0,5 %. Taip Harry J. Goett įrodė, kad pėdsako tyrimo vieta turi mažą įtaką 
pasipriešinimo nustatymui. Tokias pačias išvadas padarė ir Timothy T. Takaha-
shi (Takahashi 1997). 

Atsižvelgiant į šias nedideles paklaidas galima tarti, kad integruojančių 
pėdsako šukučių vietoje esantis statinis slėgis p1 lygus laisvo srauto statiniam 
slėgiui p∞. Šiuo atveju gaunama pasienio sluoksnio tyrimo metodo schema ski-
riasi nuo pėdsako tyrimo metodo. Atsižvelgiant į tai, kad integruojančios pėdsa-
ko šukutės pritvirtintos ant sparno uodegėlės, visas pasienio sluoksnis privalo 
patekti į jas. Todėl gaunama stačiakampė srauto greičio įdubimo forma 
(3.1 pav.). 

 

 
 

3.1 pav. Pasienio sluoksnio tyrimo metodika, kai integruojančios pėdsako šukutės    
tvirtinamos ant sparno profilio uodegėlės 

Fig. 3.1. Boundary layer method, when integrating wake rake is attached to airfoil    
trailing edge 

Atsižvelgiant į šią sąlygą ir skaičiuojant pasipriešinimą, reikia išmatuoti vi-
suminio slėgio nuostolius stačiakampiame įdubime. Tam galima sudaryti princi-
pinę pasienio sluoksnio metodo matavimo sistemą (3.2 pav.).  

p∞                                                                                  I: p1= p∞ 

V∞                                                                                  I: V∞   

u
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3.2 paveiksle esančioje schemoje sklandytuvo skrydžio greitį gauname iš-
matavę skirtumą tarp visuminį slėgį matuojančio Pito vamzdelio ir statinį slėgį 
matuojančio statinio slėgio vamzdelio. Šį greitį rodo kiekviename sklandytuve 
esantis greičio matavimo prietaisas. Skirtumą tarp visuminį slėgį matuojančio 
Pito vamzdelio ir pasienio sluoksnio visuminio slėgio vidurkį matuojančių integ-
ruojančių pėdsako šukučių galima matuoti taip pat greičio matavimo prietaisu. 
Tačiau čia reikalingas jautresnis greičio matavimo prietaisas, pvz., sraigtaspar-
nio, nes jie skraido ir mažais greičiais. Vietoj Pito vamzdelio galima naudoti 
Kielio vamzdelį, kuris nėra jautrus net 20 laipsnių atakos kampo pasikeitimui, 
todėl idealiai tinka ten, kur srauto kryptis nežinoma arba kinta keičiantis skry-
džio sąlygoms. 

 

 

 

 

 

 
 

 

 
 

 
3.2 pav. Principinė pasienio sluoksnio metodo matavimo sistema 
Fig. 3.2. Principal boundary layer method measurement system 

Taikant pėdsako tyrimo metodą galima apskaičiuoti sklandytuvo sparno 
profilio pasipriešinimą su dirbtiniu trikdžiu ir be jo. Remiantis Bernulio lygtimi 
galima užrašyti: 

 







+−+= ∞

∞ p
V

pVp Š

22

22

0

ρρ , (3.1) 

čia VŠ – ekvivalentinis nuostolių greitis. 
Laikantis sąlygos, kad integruojančių pėdsako šukučių vietoje esantis stati-

nis slėgis p lygus laisvo srauto statiniam slėgiui p∞, galima užrašyti: 

Pito  
vamzdelis 

Sklandytuvo 
greičio 
prietaisas 

Integruojančios pėdsako 
šukutės 
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V∞ - u 
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čia VQ – judesio kiekio nuostolių greitis. 
Pasipriešinimo koeficientą galima apskaičiuoti remiantis Anderson (2011): 

 
SV

DCD

2

2
∞

=
ρ

 (3.3) 

arba išreikšti taip: 

 
Sq

DCD
∞

= . (3.4) 

Visą pasipriešinimą galima išreikšti šia formule (Schlichting 1960): 

 ( )dyuVubD
y
∫
+∞

−∞=
∞ −= ρ , (3.5) 

čia u – vidutinis pėdsako greitis. 
Judesio kiekio nuostolius pasienio sluoksnyje, lyginant su potencialiniu 

srautu, galima išreikšti taip (Schlichting 1960): 

 ( )dyuVu∫
∞

∞ −=
0

ρθ . (3.6) 

Įstatę (3.6) lygtį į (3.5) lygtį gauname: 

 
( )
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ρ
, (3.7) 

čia b – sparno profilio plotis. 
Tuomet galima išreikšti pasipriešinimą pasienio sluoksnyje: 

 dy
V
u

V
u

c
C

y
D ∫

+∞

−∞= ∞∞








−= 14 . (3.8) 

Naudojant šią formulę galima apskaičiuoti pasipriešinimą pagal pakoreguo-
tą metodiką. Tai yra matuojant visuminio slėgio nuostolius ne pėdsake, bet pasi-
enio sluoksnyje. 
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3.2. Eksperimentinių tyrimų sklandytuvo laisvo  
skrydžio metu įranga 

Daugelis autorių, atlikdami eksperimentinius tyrimus sklandytuvo laisvo skry-
džio metu su pėdsaką integruojančiomis šukutėmis, pasiūlydavo savo pėdsaką 
integruojančių šukučių konstrukcinius variantus (Berns 1988; Plaisance 1997; 
Jansen 2000; Popelka et al. 2011 ir kt.), tačiau visų šių įrenginių principas yra 
toks pat. 

Pirmasis paprasčiausias integruojančias pėdsaką šukutes tinkamas sparno 
profilio pasipriešinimo matavimui laisvame sklandytuvo skrydyje pasiūlė 
Richard H. Johnson (Johnson 1968, 1983, 1989). Šios integruojančios pėdsako 
šukutės buvo sudarytos iš aliumininės plokštelės be išsikišusių vamzdelių ir pri-
tvirtintos prie sparno galinio krašto. Taip buvo galima išmatuoti visuminio slė-
gio nuostolius viršutinėje ir apatinėje sparno pusėje. D. Althaus ištyrė šias pasiū-
lytas integruojančio pėdsako šukutes Štutgarto universiteto aerodinaminiame 
vamzdyje (Althaus 1990, 1995) ir įrodė, kad jos nėra tinkamos, nes sukelia dide-
lių paklaidų. Visų pirma jos negali išmatuoti tikro visuminio slėgio, nes nėra 
išsikišančių vamzdelių. Antra, tokią šukučių konstrukciją iškart suintegruoja 
abiejų sparno paviršių slėgį. 

Šiai problemai išspręsti Althaus (1995) pasiūlė pėdsaką integruojančias šu-
kutes su dviem atskirais kolektoriais, kuriose slėgis viršutinei sparno pusei ir 
apatinei pusei būtų suintegruotas atskirai. Tik tada šie atskiri kolektoriai gali būti 
sujungti to paties skersmens vamzdeliais. Tad slėgis iš abiejų kolektorių išeina 
jau suvidurkintas. 

Laisvo skrydžio eksperimentiniams tyrimams, anot Althaus (1995) pasiūly-
tą schemą (3.3 pav., matmenys nurodyti milimetrais), buvo pagamintos pėdsaką 
integruojančios šukutės (3.4 pav.). 

Pagamintas šukutes sudaro aliumininė plokštelė, kurios aukštis – 62 mm, 
plotis – 20 mm, o storis – 3 mm. Jas sudaro du kolektoriai – viršutinei sparno 
pusei ir apatinei. Kiekvienas kolektorius turi devynias išgręžtas kiaurymes, kurių 
skersmuo – 1,4 mm, o gylis – 14 mm. Į šias kiaurymes įstatyti vamzdeliai, kurie 
išsikišę 6 mm. Šios devynios kiaurymės sueina į vieną kolektorių. Per atskirą 
kiaurymę sujungti viršutinis ir apatinis kolektoriai, iš kurių per vieną bendrą 
vamzdelį išeina suvidurkintas slėgis.  

Detalesnė šių integruojančių pėdsako šukučių konstrukcija aprašyta Althaus 
(1995). 

 



3. DIRBTINIŲ TRIKDŽIŲ ĮTAKOS PROFILINIAM PASIPRIEŠINIMUI TYRIMAI 71 
 

 
 

 
3.3 pav. Pėdsaką integruojančios šukutės (Althaus 1995) 

Fig 3.3. Integrating wake rake (Althaus 1995) 

 
3.4 pav. Pėdsaką integruojančios šukutės ant sklandytuvo sparno 

Fig 3.4. Installation of integrating wake rake on the wing trailing edge 
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Eksperimentinių tyrimų įrangą pagal 3.2 paveiksle esančią principinę mata-
vimo schemą sudaro pėdsaką integruojančios šukutės, kurios turi būti pritaisytos 
prie sparno galinio krašto. Integruojančios pėdsako šukutės greičio prietaisui 
perduoda suintegruotą visuminį slėgį. Taip pat į šį greičio prietaisą patenka vi-
suminis slėgis, išmatuotas visuminio slėgio Pito arba Kielio vamzdelio (3.5 
pav.). Tokių būdų gauname visuminio slėgio nuostolius, iš kurių pagal formulę 
(3.8) apskaičiuojame sparno profilio pasipriešinimą. 

 
3.5 pav. Eksperimentinė įranga ant sklandytuvo LAK-17B sparno 
Fig 3.5. Experimental equipment on wing of LAK-17B sailplane 

Sklandytuvo greitį rodo jo greičio matavimo prietaisas. Jis parodo skirtumą 
tarp visuminį slėgį matuojančio sklandytuvo Pito vamzdelio ir statinį slėgį ma-
tuojančio statinio slėgio vamzdelio.  

Sklandytuvo LAK-17B prietaisų lenta parodyta 3.6 paveiksle. Joje matyti 
sklandytuvo greičio prietaisas ir matavimams naudojamas sraigtasparnio greičio 
matavimo prietaisas. 
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3.6 pav. LAK-17B sklandytuvo prietaisų lenta ir matavimams naudotas sraigtasparnio 

greičio prietaisas 
Fig 3.6. Equipment panel of LAK-17B sailplane and airspeed indicator of helicopter 

3.3. Eksperimentiniams tyrimams naudoti  
sklandytuvai 

Eksperimentiniai tyrimai buvo atlikti su UAB „Sportinė aviacija ir Ko“ Lietuvo-
je pagamintais sklandytuvais LAK-20T ir LAK-17B. 

LAK-20T – naujas atviros klasės dvivietis varžybų sklandytuvas (3.7 pav.). 
Sklandytuvo konstrukcija yra įprastos aerodinaminės konfigūracijos su „T“ for-
mos uodega ir sparnais, kurie lengvai išlenkti į priekį. Dėl lengvai keičiamų 
sparno galų sklandytuvo sparno mostas gali būti 23 m arba 26 m ilgio. Sparną 
sudaro keturios dalys – dvi centrinės ir dvi išorinės. Sklandytuvo konstrukcija 
sukurta taip, kad būtų galima įrengti variklį. Sklandytuvas pagamintas iš kompo-
zitinių medžiagų, o sparno lonžeronas suklijuotas iš anglies strypelių. 

Sraigtasparnio 
greičio 
prietaisas 

Sklandytuvo 
greičio 
prietaisas 
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3.7 pav. Sklandytuvas LAK-20T 
Fig 3.7. The LAK-20T sailplane 

LAK-17B yra 15 arba 18 metrų mojo sklandytuvas (3.8 pav.). Tai vidur-
sparnis sklandytuvas su „T“ formos uodega, įtraukiama važiuokle ir 200 l van-
dens balastu. Sparną sudaro keturios dalys – dvi centrinės ir dvi išorinės su ver-
tikaliais sparno galiukais. Sparno konstrukcija – monokokinė su vienu lonžero-
nu. Sklandytuvas pagamintas iš mišriųjų kompozitinių medžiagų – kevlaro, ang-
lies ir stiklo pluoštų. 

 

3.8 pav. Sklandytuvas LAK-17B 
Fig 3.8. The LAK-17B sailplane 
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3.4. Dirbtinių trikdžių įtakos profiliniam  
pasipriešinimui tyrimai 

Eksperimentiniai tyrimai atlikti laikantis tokių pačių sąlygų kaip ir skaitiniai 
tyrimai. Integruojančios pėdsako šukutės pritvirtintos toje sparno vietoje, kurioje 
sparno styga – 0,81 m. Sklandytuvo greitis apskaičiuojamas iš vienetinio Rei-
noldso skaičiaus ir yra 26,5 m/s.  

Pirmiausia laisvo LAK-20T sklandytuvo skrydžio metu buvo atliktas skry-
dis be zigzago tipo dirbtinio trikdžio. 3.9 paveiksle matyti integruojančios pėd-
sako šukutės ant sklandytuvo LAK-20T sparno ir pašalintas dirbtinis trikdis. 
Kitas skrydis buvo atliktas su zigzago tipo dirbtiniu trikdžiu. Jo pritvirtinimo 
vieta palikta pagal gamintojo nurodymus – 78 % stygos atstumu. 

 
3.9 pav. Integruojančios pėdsako šukutės ant sklandytuvo LAK-20T sparno prieš skrydį 
Fig 3.9. Installation of integrating wake rake on the wing trailing edge of the LAK-20T 

sailplane before free flight 

Šiuo eksperimentiniu tyrimu buvo siekta išmatuoti sklandytuvo greitį V ir 
sparno profilio visuminio slėgio nuostolius Δp pėdsaką integruojančiomis šuku-
tėmis. Gauti eksperimentiniai rezultatai pateikti 3.10 paveiksle. Čia matyti dvi 
kreivės: sparno profilio visuminio slėgio nuostolių su dirbtiniu trikdžiu ir be 
dirbtinio trikdžio priklausomybė nuo sklandytuvo greičio. Sklandytuvo skrydžio 
greitis atidėtas horizontaliojoje ašyje, o sparno profilio visuminio slėgio nuosto-
liai – vertikaliojoje. 
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3.10 pav. Sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 visuminio slėgio nuostolių 

priklausomybė nuo sklandytuvo skridimo greičio 
Fig. 3.10. Pitot pressure deficit dependence on sailplane speed of the LAP 02-150 airfoil 

of LAK-20T sailplane 

3.10 paveiksle matyti, kad didžiausias visuminio slėgio nuostolių skirtumas 
tarp sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 su dirbtiniu trikdžiu ir 
be dirbtinio trikdžio yra net 14,8 %. Kuo mažesni slėgio nuostoliai, tuo mažesnis 
pasipriešinimas. Taip pat matyti, kad su zigzago tipo dirbtiniu trikdžiu pasiprie-
šinimas mažesnis esant vidutiniams sklandytuvo greičiams – nuo 30 m/s iki 
42 m/s. Minimalus sklandytuvo LAK-20T skridimo greitis 25 m/s, o maksimalus 
– 76 m/s. 

Esant mažiems sklandytuvo greičiams vyrauja indukcinis pasipriešinimas 
(1.1 pav.), o profilinio pasipriešinimo įtaka nedidelė. Esant dideliems sklandytu-
vo greičiams, nesusidaro laminariojo atsiskyrimo burbulo, nes srautas iš lamina-
riojo iškart virsta į turbulentinį. Dėl to efektyviausia dirbtinį trikdį taikyti viduti-
niams skridimo greičiams. 

Į formulę (3.8) įstačius eksperimentinius rezultatus (iš 3.10 pav.), galima 
apskaičiuoti sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 pasipriešinimą 
su dirbtiniu trikdžiu ir be jo. Pasipriešinimo koeficiento priklausomybė nuo ke-
liamosios jėgos koeficiento parodyta 3.11 paveiksle. Čia keliamosios jėgos koe-
ficientas apskaičiuotas iš keliamosios jėgos formulės (Anderson 2011). 
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3.11 pav. Sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 su dirbtiniu trikdžiu ir be 

jo poliarės, apskaičiuotos iš eksperimentinių duomenų 
Fig 3.11. Experimentally measured polars with and without turbulator of the 

LAP 02-150 airfoil of LAK-20T sailplane 

3.11 paveiksle matyti, kad esant mažam skrydžio greičiui (keliamosios jė-
gos koeficiento reikšmės didelės) pasipriešinimas yra didesnis su dirbtiniu trik-
džiu. Didėjant skrydžio greičiui (keliamosios jėgos koeficiento reikšmės mažėja) 
sparno profilio pasipriešinimas su dirbtiniu trikdžiu 11,4 % mažesnis nei be jo. 
Tik esant dideliam skridimo greičiui pasipriešinimas su dirbtiniu trikdžiu vėl 
padidėja. Tai dar kartą įrodo, kad dirbtinis trikdis gali efektyviai sumažinti spar-
no profilio pasipriešinimą. 

Iš eksperimentinių tyrimų sklandytuvo laisvo skrydžio metu ir skaitinių 
modeliavimų atliktų programa XFOIL gautos sparno profilio poliarės parodytos 
3.12 paveiksle. Matyti, kad tarp profilio su dirbtiniu trikdžiu ir fiksuotu virsmu 
minimalus pasipriešinimo koeficientas skiriasi 11,5 %. Didesnis minimalus pa-
sipriešinimo koeficientas gautas eksperimentiškai ir yra 0,00472, o skaičiavimai 
parodė, kad pasipriešinimas yra 0,00421. Eksperimentiškai nustatytas profilio be 
dirbtinio trikdžio minimalus pasipriešinimo koeficientas yra 0,00484 ir 13 % 
didesnis, nei skaitiškai sumodeliuotas profilio be fiksuoto virsmo minimalus 
pasipriešinimo koeficientas 0,00425. 
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3.12 pav. Sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 poliarės 

Fig 3.12. The polars of the LAP 02-150 airfoil of the LAK-20T sailplane 

3.5. Dirbtinių trikdžių tvirtinimo vietos  
priklausomybės nuo profilinio pasipriešinimo tyrimai 

Atlikti skaitiniai ir eksperimentiniai tyrimai su LAK-20T sklandytuvo 
LAP 02-150 sparno profiliu patvirtino, kad esant vidutiniams sklandytuvo grei-
čiams dirbtinis trikdis gali sumažinti profilinį pasipriešinimą. Tačiau, anot Lyon 
et al. (1997a), yra du pagrindiniai parametrai, lemiantys dirbtinio trikdžio efek-
tyvumą: tvirtinimo vieta ir dirbtinio trikdžio geometrija. 

Atliktus skaitinius modeliavimus buvo būtina patikrinti eksperimentiškai. 
Tam buvo pasirinktas sklandytuvas LAK-17B, kurio sparno profilis 
LAP 7-131/17. Tai pagrindinis šio sklandytuvo profilis, besitęsiantis tarp 1,2 m 
ir 4,6 m nuo simetrijos plokštumos.  

Eksperimentinius tyrimus sklandytuvo laisvo skridimo metu buvo būtina at-
likti tomis pačiomis sumodeliuotomis srauto sąlygomis, kai keliamosios jėgos 
koeficientas CL = 0,4. Žinant sklandytuvo svorį, sparno plotą ir stygą, galima 
apskaičiuoti reikiamą sklandytuvo greitį. Šiuo atveju sklandytuvo LAK-17B 
apskaičiuotas skridimo greitis V = 36 m/s. Jam esant reikia atlikti eksperimenti-
nius tyrimus ir įvertinti dirbtinio trikdžio tvirtinimo vietą.  

0,0

0,1

0,2

0,3

0,4

0,5

0,6

0,7

0,8

0,9

1,0

1,1

0,000 0,002 0,004 0,006 0,008 0,010 0,012

CL 

CD 

Be fiksuoto virsmo
Su fiksuotu virsmu
Be dirbtinio trikdžio
Su dirbtiniu trikdžiu



3. DIRBTINIŲ TRIKDŽIŲ ĮTAKOS PROFILINIAM PASIPRIEŠINIMUI TYRIMAI 79 
 

 
 

Pirmiausia eksperimentiniai tyrimai buvo atlikti be zigzago dirbtinio trik-
džio. Vėliau sklandytuvo LAK-17B sparno apatiniame paviršiuje laminarusis 
turbulentinis virsmas fiksuotas dirbtiniu trikdžiu – zigzago tipo juosta, kuri buvo 
tvirtinama (klijuojama) įvairiu atstumu nuo priekinės briaunos (3.13 pav.). 

 
3.13 pav. Integruojančios pėdsako šukutės ant sklandytuvo LAK-17B sparno 

(vaizdas iš sparno apačios) 
Fig 3.13. Installation of integrating wake rake on the wing trailing edge of the LAK-17B 

sailplane (view from bottom of wing) 

Gauti eksperimentiniai rezultatai pateikti 3.14 paveiksle. Čia matyti dvi 
kreivės. Mėlynos spalvos kreivė rodo skaitiniais tyrimais sumodeliuotą sparno 
profilio pasipriešinimo priklausomybę nuo priverstinio virsmo vietos stygos 
atžvilgiu. Raudonos spalvos kreivė rodo iš eksperimentinių duomenų apskai-
čiuoto pasipriešinimo priklausomybę nuo dirbtinio trikdžio tvirtinimo vietos. 
Vertikaliojoje ašyje atidėtas pasipriešinimo koeficientas, o horizontaliojoje – 
atstumas profilio stygos ilgyje. 

3.14 paveiksle matyti, kad skaitinių ir eksperimentinių tyrimų rezultatai ski-
riasi. Didžiausias profilio pasipriešinimo skirtumas yra prie profilio uodegėlės ir 
sudaro 26,2 %. Galbūt šis skirtumas atsirado dėl to, kad pėdsaką integruojančios 
šukutės tvirtinamos ne visai ties sparno uodegėlės kraštu, bet noselės link. Taip 
pat šį skirtumą sukėlė ir skaitinio modeliavimo metodika – programa XFOIL 
negali tiksliai modeliuoti sprogusio burbulo ir viršutinio turbulentinio ir apatinio 
laminariojo srauto susijungimo. 
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3.14 pav. Skaitiniais tyrimais sumodeliuoto fiksuoto virsmo ir eksperimentiškai ištirto 

dirbtinio trikdžio tvirtinimo vietos priklausomybės nuo profilio stygos 
Fig. 3.14. Dependence of computationally modeled fixed transition and experimentally 

analysed turbulator location on profile chord 

Kitas skirtumas – tai vieta, kurioje yra mažiausias pasipriešinimas. Skaiti-
niais tyrimais sumodeliuota, kad mažiausias pasipriešinimas yra tada, kai pri-
verstinis virsmas fiksuojamas 92 % stygos atstumu. Eksperimentiškai ištirta, kad 
dirbtinis trikdis turi būti tvirtinamas ties 90 % stygos. 

Skaitiniais tyrimais sumodeliuotas mažiausias pasipriešinimas yra 0,00419 
ir nuo eksperimentiškai gauto mažiausio pasipriešinimo 0,00422 skiriasi tik 
0,8 %. 

Atlikti eksperimentiniai tyrimai laisvame sklandytuvo skrydyje patvirtino, 
kad dirbtinis trikdis gali efektyviai sumažinti pasipriešinimą. Kaip parodė ekspe-
rimentiniai rezultatai, iki 42 %. 

Iš 3.14 paveikslo matyti, kad fiksuojant virsmą skaitinio modeliavimo pro-
grama XFOIL negalima tiksliai apskaičiuoti dirbtinio trikdžio tvirtinimo vietos. 
Palyginus skaitinių ir eksperimentinių tyrimų rezultatus, galima teigti, kad zig-
zago tipo dirbtinį trikdį reikia tvirtinti 2 % prieš laminarųjį tubulentinį virsmą, 
kuris modeliuojamas skaitiškai. Dirbtinį trikdį reikia tvirtinti prieš skaitiškai 
sumodeliuotą virsmą, nes laikoma, kad virsmas įvyksta nuo dirbtinio trikdžio 
galinio krašto (Lyon et al. 1997a). 
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3.6. Dirbtinių trikdžių formos įtakos profiliniam  
pasipriešinimui tyrimai 

Kaip minėta, antrasis veiksnys, darantis įtaką dirbtinio trikdžio efektyvumui, yra 
dirbtinio trikdžio geometrija (Lyon et al. 1997a). Tad atlikus eksperimentinius 
tyrimus laisvame sklandytuvo skrydyje su zigzago tipo dirbtiniu trikdžiu kilo 
klausimas, kiek profilinis pasipriešinimas priklauso nuo dirbtinio trikdžio for-
mos. 

Publikuoti eksperimentiniai tyrimai atlikti su keliomis dirbtinių trikdžių 
formomis – skirtingu aukščiu, pločiu ir geometrija (forma). Taip pat skirtinga 
pritvirtinimo vieta (Lyon et al. 1997b). Atsižvelgiant į dirbtinių trikdžių formos 
projektavimo sunkumą, eksperimentiniai tyrimai atlikti tik su keliais dirbtiniais 
trikdžiais – mažų trikampėlių juostele; didelių trikampėlių juostele; siaura, vidu-
tine ir plačia zigzago tipo juostele; pusmėnulio formos zigzago juostele ir su 
apvaliais iškilimais. Deja, eksperimentiniai tyrimai buvo atlikti tik esant nedide-
liems Reinoldso skaičiams(Re = 100 000–300 000) ir nedideliems atakos kam-
pams. Taip pat dirbtiniai trikdžiai buvo tvirtinami tik profilio viršuje, 10–50 % 
stygos atstumu. Šie eksperimentiniai tyrimai visiškai netinkami tiriant sklandy-
tuvo aerodinamines charakteristikas. 

Minėti eksperimentiniai tyrimai buvo atliekami, kai dirbtinio trikdžio plotis 
buvo 12,7 mm. Žiūrint iš praktinės pusės, tai gana platus dirbtinis trikdis. Todėl 
buvo mažinamas dirbtinio trikdžio plotis, paliekant tą patį aukštį ir tvirtinimo 
vietą. Galima teigti, kad dirbtinio trikdžio plotis turi tik labai nedidelę įtaką 
virsmo charakteristikoms (Lyon et al. 1997a). Kitaip tariant, svarbiausias kriteri-
jus, nustatant dirbtinio trikdžio charakteristikas, yra dirbtinio trikdžio galinio 
krašto vieta (3.15 pav.). 

Atsižvelgiant į tai, projektuojamų dirbtinių trikdžių plotis paliktas kaip 
standartinio zigzago tipo dirbtinio trikdžio – 11 mm, aukštis – 0,5 mm. Supro-
jektuoti aštuoni dirbtiniai trikdžiai parodyti 3.16 paveiksle. Pirmasis dirbtinis 
trikdis yra standartinis zigzago tipo juostelės trikdis ir parodytas tik dėl palygi-
nimo. 

Suprojektuoti dirbtiniai trikdžiai buvo tiriami tik eksperimentiškai, nes skai-
tinio modeliavimo programa XFOIL gali sumodeliuoti tik fiksuotą virsmą. Atsi-
žvelgiant į eksperimentinių tyrimų atlikimo sudėtingumą, buvo pasirinktos tos 
pačios tyrimo sąlygos, kaip ir tiriant zigzago tipo dirbtinio trikdžio efektyvumą. 
Visi dirbtiniai trikdžiai buvo pritvirtinami (priklijuojami) 90 % stygos atstumu, 
nes eksperimentiniai tyrimai parodė, kad šioje vietoje zigzago tipo dirbtinis trik-
dis efektyviausias. Šiuo atveju šis dirbtinis trikdis priimtas kaip etalonas, kad 
būtų galima patikrinti kitų dirbtinių trikdžių efektyvumą ir atlikti lyginamąją 
analizę. 
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3.15 pav. E374 profilio aptekėjimo vizualizacija su plačiu zigzago trikdžiu  (tvirtinimo 

vieta x/c = 30 %; h = 0,76 mm; Re = 200 000) (Lyon et al. 1997a) 
Fig. 3.15. Close up of flow visualization performed on E374 airfoil with wide zigzag 

turbulator (x/c = 30 %; h = 0,76 mm; Re = 200 000) (Lyon et al. 1997a) 

 
3.16 pav. Suprojektuoti dirbtiniai trikdžiai (Nr. 2–8) 

Fig. 3.16. Designed turbulators (Nr. 2 – 8) 
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Atliekant šiuos eksperimentinius tyrimus LAK-17B sklandytuvas buvo su 
vandens balastu, todėl sklandytuvo masė padidėjo 200 kg. Nuo vandens balasto 
priklauso sklandytuvo sparno įkrova (Thomas 1999). Optimalaus sparno įkrova 
priklauso nuo meteorologinių sąlygų. Įkrova pasirenkama atsižvelgiant į vyrau-
jančius termikus. Jei termikai silpni, skrendama be vandens balasto, jei termikai 
stiprūs, su vandens balastu. 

3.17 paveiksle parodytas vienas iš suprojektuotų dirbtinių trikdžių ant 
LAK-17B sklandytuvo prieš skrydį. 

 
3.17 pav. Suprojektuotas dirbtinis trikdis ant LAK-17B sklandytuvo sparno prieš skrydį 

(vaizdas iš sparno apačios) 
Fig. 3.17. Designed turbulator on the wing trailing edge of LAK-17B sailplane (view 

from bottom of wing) 

3.18 paveiksle parodyta iš eksperimentinių rezultatų apskaičiuota pasiprie-
šinimo priklausomybė nuo dirbtinių trikdžių formos. 

Lyginant su prieš tai atliktais eksperimentiniais tyrimais, kai sklandytuvas 
buvo be vandens balasto, profilio pasipriešinimas su zigzago tipo dirbtiniu trik-
džiu padidėjo 25,6 % – nuo 0,004224 iki 0,005467. 

Iš 3.18 paveikslo matyti, kad galima sukurti efektyvesnius dirbtinius trik-
džius nei šiuo metu naudojamas zigzago tipo dirbtinis trikdis. 

Lyginant banguotus dirbtinius trikdžius su zigzago formos dirbtiniu trik-
džiu, matyti, kad platesnis banguotas trikdis (Nr. 2) efektyvesnis 9 %, o siauresni 
banguoti trikdžiai (Nr. 3 ir Nr. 4) efektyvesni tik 4,4 %. 
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3.18 pav. Sparno profilio pasipriešinimo priklausomybė nuo dirbtinių trikdžių formos 

Fig. 3.18. Airfoil drag dependence on turbulator type 

Iš platesnio banguoto trikdžio (Nr. 2) išpjausčius apvalias skylutes, pastebė-
ta, kad dirbtinis trikdis su retesnėmis skylutėmis (Nr. 7) efektyvesnis 6,7 %, kai 
dirbtinis trikdis su tankesnėmis tokio paties skersmens skylutėmis (Nr. 8) yra net 
6,4 % blogesnis nei zigzago tipo. 

„Kampuotai“ banguoti dirbtiniai trikdžiai taip pat efektyvesni nei zigzago 
tipo dirbtinis trikdis. „Kampuotai“ banguotas dirbtinis trikdis su išpjaustytais 
didesniais taisyklingais šešiakampiais (Nr. 5) efektyvesnis 9 %, p dirbtinis trik-
dis su mažesniais taisyklingais šešiakampiais (Nr. 6) efektyvesnis tik 4,4 %.  

Vadinasi, galima teigti, kad, projektuojant dirbtinį trikdį su skylutėmis, ne-
reikia tankinti skylučių, nes didesnis skylučių skaičius sukelia didesnę turbulen-
ciją, taip padidindamas dirbtinio trikdžio pasipriešinimą. Taip pat pasipriešinimą 
didina ir didesnis aštrių kampų skaičius. Tai matyti lyginant dirbtinį zigzago 
trikdį ir platesnį banguotą trikdį (Nr. 2). 
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3.7. Sparno profilių aerodinaminių charakteristikų 
analizė 

Nesant galimybės ištirti sklandytuvo LAK-17B sparno profilio LAP 7-131/17 
aerodinaminiame vamzdyje, galima jo aerodinaminies charakteristikas palyginti 
su tai pačiai šeimai priklausančiais profiliais. Vienas iš tokių profilių – 
AH 93-K-131/15 profilis. 

Šių sparno profilių kūrimo idėja – laminarųjį pasienio sluoksnį apatiniame 
profilio paviršiuje užtęsti kiek galima toliau (Boermans, Van Garrel 1994). 

AH 93-K-131/15 profilį (3.19 pav.) sukūrė Štutgarto universiteto aerodina-
minio vamzdžio tyrimo laboratorijos direktorius D. Althaus. Tai vienas iš dauge-
lio jo sukurtų profilių (Althaus 1996b), naudojamų sklandytuvuose. 

 
3.19 pav. AH 93-K-131/15 profilis 

Fig. 3.19.  The AH 93-K-131/15 airfoil 

Profilio AH 93-K-131/15 analizė buvo atliekama, kai atakos kampas kito 
nuo –2 iki +20 laipsnių, o Reinoldso skaičius buvo Re = 1,5×106 ir Re = 2,5×106. 
Šiuo atveju Reinoldso skaičius buvo pasirinktas pagal atliktus eksperimentinius 
rezultatus. Pirmiausia naudojant skaitines programas XFOIL, RFOIL ir R.    
Eppler programą buvo apskaičiuotos teorinės profilio charakteristikų reikšmės. 
Vėliau apskaičiuotos teorinės reikšmės palygintos su publikuotais eksperimenti-
niais rezultatais, kurie gauti Štutgarto universiteto atvirojo kontūro aerodinami-
niame vamzdyje (Althaus 1996b).  

Gautų aerodinaminių charakteristikų suvestinės pateiktos 3.20 ir 3.21 pa-
veiksluose. Pirmiausia pastebima, kad tiek apskaičiuotų, tiek eksperimentiškai 
gautų poliarių kitimas yra panašus. 
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Esant Re = 1,5×106 minimalus profilio pasipriešinimo koeficientas, apskai-
čiuotas skaitiniais metodais (programomis XFOIL, RFOIL ir Eppler), yra ma-
žesnis nei eksperimentiniai rezultatai. Iš teoriškai apskaičiuotų duomenų matyti, 
kad mažiausias profilio pasipriešinimas R. Eppler gautas programa ir nuo ekspe-
rimentinių rezultatų skiriasi net 0,0009, arba 19 %. Šiek tiek didesnės minima-
laus pasipriešinimo koeficiento reikšmės gautos naudojant programas RFOIL ir 
XFOIL, atitinkamai 11 % ir 16 %. Tačiau RFOIL gauta minimalaus pasiprieši-
nimo sritis yra prie 0,16 didesnio keliamosios jėgos koeficiento nei XFOIL, o tai 
sudaro 46 %.  

Esant Re = 2,5×106 minimalus profilio pasipriešinimo koeficientas, apskai-
čiuotas skaitiniais metodais, taip pat mažesnis nei eksperimentiniai rezultatai, 
tačiau šis skirtumas mažesnis. Iš teoriškai apskaičiuotų duomenų matyti, kad 
mažiausias profilio pasipriešinimas gautas R. Eppler programa ir nuo eksperi-
mentinių rezultatų skiriasi 13 %. Programomis RFOIL ir XFOIL gautas minima-
lus pasipriešinimo koeficientas mažesnis atitinkamai 8 % ir 13 %. Čia taip pat 
RFOIL gauta minimalaus pasipriešinimo sritis yra prie 0,12 didesnio keliamo-
sios jėgos koeficiento nei XFOIL, o tai sudaro 38 %. 

Nors skaitinėse programose XFOIL ir RFOIL pasipriešinimas skaičiuoja-
mas tuo pačiu metodu, bet sumodeliuojamas skirtingas efektyvus aptekėjimas, 
kuris ir lemia skirtingą srauto atitrūkimo vietą. Lyginant teorinius rezultatus su 
eksperimentiniais galima pastebėti, kad su XFOIL teoriškai apskaičiuotas mini-
malus pasipriešinimo koeficientas iki atakos kampo 0°, esant Re = 1,5×106, ir iki 
atakos kampo 2°, esant Re = 2,5×106, geriau sutampa su Štutgarto universitete 
atliktų tyrimų rezultatais. Toliau didėjant atakos kampui, pasipriešinimas geriau 
sutampa su RFOIL programa, nors skaitiniais rezultatais gautas pasipriešinimas 
mažesnis ir mažėja didėjant Reinoldso skaičiui nuo 11 % iki 8 %. 

Kai Re = 1,5×106, maksimali aerodinaminė kokybė gauta programa XFOIL 
yra 141, o programa RFOIL – 135. Padidėjus Reinoldso skaičiui iki 
Re = 2,5×106 atitinkamai padidėja iki 153 ir 144. Didžiausia profilio aerodina-
minė kokybė gauta eksperimentiškai ir kintant Reinoldso skaičiui nuo 
Re = 1,5×106 iki Re = 2,5×106 didėja 3 % nuo 119 iki 123. Abiem atvejais di-
džiausia aerodinaminė kokybė yra mažesnė už teoriškai apskaičiuotą programa 
XFOIL. Šie teoriniai rezultatai, didėjant Reinoldso skaičiui, nuo eksperimentinių 
skiriasi atitinkamai nuo 17 % iki 22 % (XFOIL) ir nuo 13 % iki 16 % (RFOIL). 
R. Eppler programa gauta didžiausia aerodinaminė kokybė yra daug mažesnė. 
Didėjant Reinoldso skaičiui kinta nuo 103 iki 118. Šis skirtumas nuo eksperi-
mentinių rezultatų atitinkamai sudaro 14 % ir 4 %. 

Matyti, kad tiek Štutgarto universitete gautas keliamosios jėgos koeficien-
tas, tiek apskaičiuotas XFOIL ir RFOIL skaitiniais metodais, kai atakos kampas 
lygus nuliui, išlieka toks pat net ir didėjant Reinoldso skaičiui. 
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Atakos kampo, kuriam esant keliamoji jėga lygi nuliui, reikšmė išlieka pas-
tovi kintant Reinoldso skaičiui. Teoriškai gautos atakos kampo reikšmės, ku-
rioms esant keliamoji jėga lygi nuliui, nekinta didėjant Reinoldso skaičiui ir yra 
0,17º. Vidutinė atakos kampo reikšmė, gauta Štutgarto universiteto aerodinami-
niame vamzdyje, yra 0,19º. Ši reikšmė didesnė 10 % nei gauta skaitinėmis pro-
gramomis XFOIL ir RFOIL. R. Eppler programa gauta, kad atakos kampas yra 
šiek tiek mažesnis, nors didėjant Reinoldso skaičiui skirtumas tarp kitų dviejų 
programų rezultatų mažėja. Taigi iš teorinių rezultatų matyti, kad didėjant Rei-
noldso skaičiui atakos kampas gautas programomis XFOIL ir RFOIL mažėja, o 
R. Eppler programa – išlieka nepakitęs. 

Net ir kintant Reinoldso skaičiui ši tendencija išlieka tokia pati, kol atakos 
kampas pasiekia 7º reikšmę. R. Eppler programa nuo kitų skaitinio programų 
XFOIL ir RFOIL gautas keliamosios jėgos koeficientas didėjant atakos kampui 
nuo 1º iki 7º skiriasi nuo 0,3 iki 1,1. Galbūt šį skirtumą lėmė tai, kad šiose pro-
gramose realizuotos skirtingos metodikos. Nuo šio atakos kampo skaitiniai re-
zultatai, gauti programomis XFOIL ir RFOIL, pradeda išsiskirti ir pasiekus mak-
simalią keliamąją jėgą šis skirtumas sudaro apie 14 %. 

Pastebima, kad visais atvejais didėjant Reinoldso skaičiui maksimalus ke-
liamosios jėgos koeficientas didėja, o kritinis atakos kampas mažėja. Šią ypatybę 
lemia virsmo judėjimas į priekį didėjant Reinoldso skaičiui. Didėjant Reinoldso 
skaičiui pasienio sluoksnis tampa plonesnis. Plonesnis srautas praranda mažiau 
energijos. 

RFOIL programa apskaičiuotas maksimalus keliamosios jėgos koeficientas, 
esant Re = 1,5×106, yra 1,6 % didesnis, o kai Re = 2,5×106, mažesnis 2 % už 
Štutgarto universitete gautas reikšmes – 1,21 ir 1,24. XFOIL gautos reikšmės už 
eksperimentinius duomenis abiem atvejais yra didesnės ir didėjant Reinoldso 
skaičiui padidėja nuo 13 % iki 16 %. 

D. Althauso (1996b) Štutgarto universitete išmatuotas kritinis atakos kam-
pas didėjant Reinoldso skaičiui sumažėja 2,5 % nuo 15,5º iki 15,9º. Šios kritinio 
atakos kampo reikšmės, kaip ir maksimalios keliamosios jėgos koeficiento, be-
veik sutampa su RFOIL programa gautais rezultatais ir, esant Re = 1,5×106, yra 
didesnė 6 %, o kai Re = 2,5×106, mažesnė 3 %. XFOIL gautos reikšmės už eks-
perimentinius duomenis abiem atvejais yra didesnės ir didėjant Reinoldso skai-
čiui sumažėja nuo 9 % iki 7 %. 

R. Eppler programa gauta keliamosios jėgos priklausomybės nuo atakos 
kampo kreivė yra didesnė nei kiti skaitiniai metodai ir eksperimentiniai rezulta-
tai. Šis skirtumas atsirado dėl nevienodos turbulentinio srauto skaičiavimo me-
todikos, kuri lemia srauto atitrūkimo vietą. R. Eppler programa prie atitrūkusio 
srauto nemodeliuoja, o tik pusiau empiriškai nustato keliamosios jėgos koefi-
cientą ir įveda jo korekciją. 
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Už kritinio atakos kampo matyti, kad esant Re = 1,5×106, eksperimentiniai 
duomenys puikiai sutampa su RFOIL rezultatais, o kai Re = 2,5×106, eksperi-
mentiniai duomenys šiek tiek mažesni. Abiem atvejais XFOIL programa gauti 
rezultatai daug didesni, nes XFOIL nebegali tiksliai konverguoti reikšmių, 5 % 
didesnių už kritinį atakos kampą. 

Momento koeficientas beveik pastovus apie ketvirčio stygos tašką, kol neį-
vyksta turbulentinis atsiskyrimas. Tai rodo, kad aerodinaminis centras yra šalia 
ketvirčio stygos taško. Čia įvyksta tik nežymus sumažėjimas, kai padidėja Rei-
noldso skaičius. Kuo profilio momento koeficientas yra mažesnis, tuo sparno 
sukimo momentas bus mažesnis. 

Iš grafikų matyti, kad mažo pasipriešinimo srityje laminarusis tubulentinis 
virsmas apskaičiuotas programomis XFOIL ir RFOIL beveik sutampa, o R.  
Eppler programa parodė, kad šis virsmas, didėjant atakos kampui, įvyksta šiek 
tiek anksčiau. Tam įtakos turi laminariojo turbulentinio virsmo kriterijus. Pro-
gramose XFOIL ir RFOIL dažniausiai taikoma reikšmė Nkrit = 9. Tai įvairių daž-
nių amplitudės didėjimo koeficiento logaritmų gaubiamoji. R. Eppler programo-
je šis virsmo kriterijus yra Nkrit = 12, nes čia skaičiuojamas individualių dažnių 
amplitudės augimas. Norint tiksliau apskaičiuoti laminariojo turbulentinio virs-
mo vietą, reikia pačiam vartotojui nurodyti virsmo kriterijaus reikšmę. Deja, bet 
šią reikšmę galima sužinoti tik iš eksperimentinių slėgio kitimo duomenų. 

Išanalizuotas AH 93-K-131/15 profilio aerodinamines charakteristikas ga-
lima palyginti su sklandytuvo LAK-17B profilio LAP 7-131/17 charakteristiko-
mis. 3.22 ir 3.23 paveiksle pateiktos LAP 7-131/17 ir AH 93-K-131/15 profilių 
aerodinaminių charakteristikų suvestinės gautos programa XFOIL, kai atakos 
kampas kito tarp –2 ir +20 laipsnių, o Reinoldso skaičius buvo Re = 1,5×106 ir 
Re = 2,5×106. Čia taip pat pateikti AH 93-K-131/15 profilio publikuoti eksperi-
mentiniai rezultatai, kurie gauti Štutgarto universiteto aerodinaminiame vamzdy-
je (Althaus 1996b). Atsižvelgiant į tai, kad AH 93-K-131/15profilio teoriškai 
apskaičiuotos ir eksperimentiškai gautos charakteristikos buvo išnagrinėtos 
anksčiau, čia jos nebus detalizuojamos. Eksperimentiniai rezultatai pateikti dėl 
bendros informacijos. 

Esant Re = 1,5×106 LAP 7-131/17 profilio minimalus pasipriešinimo koefi-
cientas yra 0,00436 ir 1,8 % mažesnis už AH 93-K-131/15 profilio. Padidėjus 
Reinoldso skaičiui iki Re = 2,5×106 abiejų profilių minimalus pasipriešinimo 
koeficientas sumažėja 9,2 % ir sutampa – 0,00353. Tačiau LAP 7-131/17 profi-
lio minimalaus pasipriešinimo sritis yra prie 10 % mažesnio keliamosios jėgos 
koeficiento. 

Minimalaus pasipriešinimo srityje LAP 7-131/17 profilio pasipriešinimo 
koeficientas mažesnis nei AH 93-K-131/15 profilio. Tik pasiekus keliamosios 
jėgos koeficiento reikšmę, lygią vienetui, LAP 7-131/17 profilio pasipriešinimo 
koeficientas tampa didesnis nei AH 93-K-131/15 profilio. 



3. DIRBTINIŲ TRIKDŽIŲ ĮTAKOS PROFILINIAM PASIPRIEŠINIMUI TYRIMAI 91 
 

 
 

 

3.
22

 p
av

. A
H

 9
3-

K
-1

31
/1

5 
ir 

LA
P 

7-
13

1/
17

 p
ro

fil
ių

 c
ha

ra
kt

er
is

tik
ų 

su
ve

st
in

ė,
 k

ai
 R

e 
= 

1,
5×

10
6 

Fi
g 

3.
22

. D
at

a 
of

 A
H

 9
3-

K
-1

31
/1

5 
an

d 
LA

P 
7-

13
1/

17
ai

rf
oi

ls
 a

t R
e 

= 
1,

5×
10

6 

C
L 

   
   

   
   

  1
04  ×

 C
D
 

x t
r /

 c
 



92 3. DIRBTINIŲ TRIKDŽIŲ ĮTAKOS PROFILINIAM PASIPRIEŠINIMUI TYRIMAI 

 
 

 

3.
23

 p
av

. A
H

 9
3-

K
-1

31
/1

5 
ir 

LA
P 

7-
13

1/
17

 p
ro

fil
ių

 c
ha

ra
kt

er
is

tik
ų 

su
ve

st
in

ė,
 k

ai
 R

e 
 =

 2
,5

×1
06  

Fi
g 

3.
23

. D
at

a 
of

 A
H

 9
3-

K
-1

31
/1

5 
an

d 
LA

P 
7-

13
1/

17
 a

irf
oi

ls
 a

t R
e 

= 
2,

5×
10

6  

C
L 

   
   

   
  1

04  ×
 C

D
 

   
   

   
   

  x
tr
 / 

c 



3. DIRBTINIŲ TRIKDŽIŲ ĮTAKOS PROFILINIAM PASIPRIEŠINIMUI TYRIMAI 93 
 

 
 

LAP 7-131/17 profilio didžiausia aerodinaminė kokybė, didėjant Reinoldso 
skaičiui nuo Re = 1,5×106 iki Re = 2,5×106, didėja 5,2 % nuo 130 iki 137. 
AH 93-K-131/15 profilio didžiausia aerodinaminė kokybė padidėja 8,1 % nuo 
141 iki 153. LAP 7-131/17 profilio maksimali aerodinaminė kokybė skiriasi nuo 
AH 93-K-131/15 profilio atitinkamai 8,1 % ir 11 %. 

Iš keliamosios jėgos koeficiento priklausomybės nuo atakos kampo matyti, 
kad abiejų profilių charakteristikų kitimas panašus. Didėjant Reinoldso skaičiui 
LAP 7-131/17 profilio keliamosios jėgos koeficientas, kai atakos kampas lygus 
nuliui, padidėja 6,1 % – nuo 0,1551 iki 0,1649. AH 93-K-131/15 profilio kelia-
mosios jėgos koeficientas padidėja tik 1,6 % – nuo 0,1714 iki 0,1741. Didėjant 
Reinoldso skaičiui, skirtumas tarp šių profilių aerodinaminių charakteristikų 
atitinkamai sudaro 9,9 % ir 5,4 %. 

Atakos kampo, kuriam esant keliamoji jėga lygi nuliui, reikšmė beveik iš-
lieka pastovi kintant Reinoldso skaičiui ir abiem profiliams yra –1,55º. 

Iš esmės abiejų profilių keliamosios jėgos koeficiento priklausomybės nuo 
atakos kampo kreivės yra panašios ir rezultatai ima skirtis tik keliamosios jėgos 
koeficientui padidėjus iki 0,8. Nuo šio keliamosios jėgos koeficiento abiejų pro-
filių skaitiniai pradeda išsiskirti ir pasiekus maksimalią keliamąją jėgą šis skir-
tumas sudaro apie 4,7 %, esant Re = 1,5×106, ir 1,4 %, esant Re = 2,5×106. 

Didėjant Reinoldso skaičiui LAP 7-131/17 profilio maksimalus keliamosios 
jėgos koeficientas padidėja 2 % – nuo 1,4461 iki 1,4751, o kritinis atakos kam-
pas sumažėja 1,8 % – nuo 16,9º iki 16,6º. AH 93-K-131/15 profilio keliamosios 
jėgos koeficientas padidėja 5,3 % – nuo 1,3791 iki 1,4549, o kritinis atakos 
kampas sumažėja 4,7 % – nuo 17,4º iki 16,6º. Galima teigti, kad LAP 7-131/17 
profilio maksimalus keliamosios jėgos koeficientas yra didesnis nei 
AH 93-K-131/15 profilio, tačiau kai 3 % yra mažesnis atakos kampas, esant 
Re = 1,5×106, ir esant tam pat atakos kampui, kai Re = 2,5×106. 

Už kritinio atakos kampo esančių rezultatų galima nevertinti, nes, kaip buvo 
minėta, XFOIL nebegali tiksliai konverguoti reikšmių, 5 % didesnių už kritinį 
atakos kampą. 

Paskutiniame aerodinaminių charakteristikų grafike parodyta laminariojo 
turbulentinio virsmo vietos priklausomybė nuo keliamosios jėgos koeficiento 
viršutiniame ir apatiniame profilio paviršiuje. Matyti, kad laminarusis tubulenti-
nis virsmas abiejų profilių viršutiniame paviršiuje beveik sutampa iki keliamo-
sios jėgos koeficiento 0,4. Paskui LAP 7-131/17 profilio laminarusis turbulenti-
nis virsmas įvyksta šiek tiek anksčiau nei AH 93-K-131/15 profilio. Pasiekus 
keliamosios jėgos koeficientą, lygų 1, vėl AH 93-K-131/15 profilio virsmas 
įvyksta arčiau noselės.  

Laminarusis turbulentinis virsmas apatiniame abiejų profilių paviršiuje pa-
našus, tačiau AH 93-K-131/15 profilio laminarusis turbulentinis virsmas įvyksta 
esant didesniam keliamosios jėgos koeficientui ir atakos kampui. 
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3.8. Eksperimentinės įrangos ir tyrimų paklaidų  
įvertinimas 

Tikriausiai niekada nebus įmanoma išvengti paklaidų, nes neįmanoma sukurti ne 
tik idealios matavimo ar tyrimo įrangos, bet ir idealių eksperimento atlikimo 
sąlygų. Vis dėlto, matuojant pasipriešinimą, atsiradusias paklaidas galima pri-
skirti sisteminėms, kurių neįmanoma išvengti. Jos gali siekti 4 %, kai keliamo-
sios jėgos koeficientas didelis, ir 10 %, kai keliamosios jėgos koeficientas mažas 
(Montoya et al. 1978). Šių paklaidų galima neįvertinti, kai pagal vienodą meto-
diką lyginamas kelių profilių pasipriešinimas. 

Taip pat sisteminės paklaidos gali atsirasti dėl slėgio matavimo pėdsake ar-
ba šiuo atveju pasienio sluoksnyje. Tam įtakos turi slėgio gradiento kitimas išil-
gai integruojančių pėdsako šukučių, laisvo srauto turbulencijos dydis, klampu-
mas ir srauto nukrypimas dėl pėdsaką integruojančių šukučių.  

Kita paklaida, daranti įtaką matavimo duomenų tikslumui, yra susijusi su 
pėdsaką integruojančių šukučių tvirtinimu ant sparno galinio krašto ir priimta 
sąlyga, kad statinis slėgtis matuojamoje vietoje lygus statiniam slėgiui laisvame 
sraute. Kaip įrodė Goett, Bullivant (1938), Goett (1939) ir Takahashi (1997), ši 
paklaida yra ne didesnė kaip 0,5 %. 

Kitų paklaidų gali atsirasti dėl slėgio matavimo prietaisų – Pito vamzdelio 
ir statinio slėgio vamzdelio. Tačiau šie vamzdeliai įmontuoti sklandytuve ir dėl 
skrydžio saugumo visada privalo būti kalibruoti. Todėl šių paklaidų išvengta. 

Iš eksperimentinių rezultatų ir jų lyginimo su skaitiniais rezultatais matyti, 
kad pasipriešinimo reikšmių skirtumas yra tokios pačios eilės, kaip skirtumas 
tarp eksperimentinių rezultatų, gautų dviejuose skirtinguose aerodinaminiuose 
vamzdžiuose (Althaus 1996b). Nors šis skirtumas sudaro apie 10 %, galima šių 
paklaidų nevertinti, tačiau jų išvengti neįmanoma. Pasipriešinimo koeficientas 
yra labai mažas, matuojamas tūkstantosiomis dalimis, todėl jį tiksliai išmatuoti 
laisvo skrydžio metu gana sudėtinga ir dažnai tai tampa tikru iššūkiu. 

Net tą patį sparno profilio modelį tiriant skirtinguose aerodinaminiuose 
vamzdžiuose, pasipriešinimo koeficiento reikšmės gali skirtis. 3.24 paveiksle 
parodytos HQ 35 profilio poliarės, gautos eksperimentiškai Štutgarto universite-
to atvirojo kontūro aerodinaminiame vamzdyje (Althaus 1996b) (3.24 pav. išti-
sinė linija) ir Delft technologijos universiteto uždarojo kontūro aerodinaminiame 
vamzdyje (Van Ingen, Boermans 1985) (3.24 pav. punktyrinė linija). Delft te-
chnologijos universitete gautos pasipriešinimo reikšmės, esant įvairiems užspar-
nio atsilenkimo kampams ir skirtingam Reinoldso skaičiui, yra mažesnės 10–
18 %. Šis skirtumas galėjo atsirasti dėl skirtingos matavimo metodikos. Tačiau 
nepaisant šių skirtumų, laikoma, kad rezultatų sutapimas yra geras (Althaus 
1996b). 
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3.24 pav. HQ 35 profilio poliarės (Althaus 1996b) 
Fig. 3.24.  The polars of the HQ 35 airfoil (Althaus 1996b) 

Tos pačios eilės pasipriešinimo koeficiento skirtumas gautas atlikus lygi-
namąją analizę tarp skaitinių tyrimų ir publikuotų eksperimentinių rezultatų 
(Naujokaitis 2008; Lasauskas, Naujokaitis 2009). Šiuo atveju buvo analizuoja-
mos kelių sparno profilių aerodinaminės charakteristikos. Atliktų skaitinių tyri-
mų rezultatai, gauti skaitinėmis programomis XFOIL, RFOIL ir R. Eppler pro-
grama, palyginti su publikuotais eksperimentiniais rezultatais, gautais Štutgarto 
universiteto aerodinaminiame vamzdyje (Althaus 1996b) ir Delft technologijos 
universiteto aerodinaminiame vamzdyje (Gooden 1979). Tos pačios eilės pa-
klaidas tarp skaitinės programos XFOIL ir eksperimentinių tyrimų pastebi ir 
Evangelista et al. (1989). 

Šio darbo metu tiriant profilio aerodinamines charakteristikas nebuvo įver-
tintas sklandytuvų sparno formos tikslumas. Tačiau atsižvelgiant į realių sparnų 
tikslumo matavimus (Gudžiūnas 2011) galima teigti, kad jis labai nedidelis. 
D.  Gudžiūnas savo darbe (Gudžiūnas 2011) išanalizavo sklandytuvų LAK-17A 
ir LAK-19 sparno profilio LAP 92-130/15 formos įtaką aerodinaminėms charak-
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teristikoms. Tam jis išmatavo šių sklandytuvų sparno profilį ir programa XFOIL 
apskaičiavo aerodinamines charakteristikas. Jas palygino su suprojektuoto profi-
lio aerodinaminėmis charakteristikomis. Gautas aerodinaminių charakteristikų 
skirtumas nustebino, nes išmatuoto profilio maksimalus nuokrypis nuo origina-
laus profilio yra 2,46 mm. Šis skirtumas galėjo atsirasti dėl netolygaus sparnų 
padengimo dažais, poliravimo vašku ar net senėjimo, susijusio su sklandytuvo 
eksploatacija. Todėl šios įtakos aerodinaminėms charakteristikoms galima ne-
vertinti. 

Apibendrinant galima teigti, kad pasipriešinimo koeficiento paklaidos yra 
10 % eilės, kai lyginami rezultatai, gauti skirtingomis metodikomis, ir tik kelių 
procentų eilės, kai lyginami rezultatai, gauti vienoda metodika. 

3.9. Trečiojo skyriaus išvados 

1. Tyrimais nustatyta, kad skaitiniais metodais negalima apskaičiuoti tiks-
lios dirbtinio trikdžio tvirtinimo vietos. Eksperimentiškai ištirta, kad sklandytuvo 
greičių diapazone virsmas įvyksta 2 % stygos atstumu už dirbtinio trikdžio. 

2. Eksperimentiniais tyrimais nustatyta, kad LAP 7-131/17 profilio dirbti-
nis trikdis gali iki 42 % sumažinti profilio pasipriešinimą. Tai 25,2 % daugiau, 
nei parodė atlikti skaitiniai tyrimai. Šį skirtumą galėjo įtakoti bandymų įranga ir 
skaitinio modeliavimo metodika realizuota programoje XFOIL, kuri negali tiks-
liai modeliuoti sprogusio burbulo ir viršutinio turbulentinio ir apatinio laminari-
nio srauto susijungimo. 

3. Sukurtos ir eksperimentiškai ištirtos virsmą sukeliančios naujos formos 
dirbtinių trikdžių juostos su kuriomis profilio pasipriešinimas yra mažesnis iki 
9 % lyginant su šiuo metu plačiai naudojamais zigzago tipo dirbtiniais trikdžiais. 

4. Tyrimais nustatyta, kad skaitiniai metodai yra patikimi ir tikslūs, o re-
zultatai gaunami per keletą minučių. Skirtumas tarp skaitinių ir eksperimentinių 
tyrimų rezultatų nesiekia 10 %. Šis skirtumas yra tokios pačios eilės kaip skir-
tumas tarp eksperimentinių tyrimų, atliktų dviejuose skirtinguose aerodinami-
niuose vamzdžiuose. 
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4  
Maksimalios keliamosios jėgos 

prognozavimas 

Didinant lėktuvo ar sklandytuvo maksimalią aerodinaminę kokybę, naudingo 
krovinio svorį, trumpinant kilimo ir tūpimo kelią, mažinant degalų sąnaudas, 
aplinkos taršą, triukšmą ir smukos greitį, labai svarbu pagerinti didelės keliamo-
sios jėgos profilių aerodinamiką (Selig, Guglielmo 1997). Todėl nenuostabu, kad 
ši problema išlieka labai aktuali. Aerodinamikos inžinieriams labai svarbu iš 
anksto prognozuoti sparno profilių maksimalią keliamąją jėgą. Taip sudaromos 
sąlygos įvertinti ne tik projektuojamų, bet ir esamų profilių aerodinamines cha-
rakteristikas, profilio tinkamumą sklandytuvui, lėktuvui ar vėjo jėgainės mentei. 

Tiek eksperimentinėje, tiek skaičiuojamojoje aerodinamikoje sudėtinga nu-
statyti maksimalią keliamąją jėgą ir kritinį atakos kampą, prie kurio ji pasiekia-
ma (Rumsey, Ying 2002). Norint iš skaitinių rezultatų tiksliai nustatyti maksi-
malią keliamąją jėgą, būtina turėti maksimalios keliamosios jėgos kriterijų. Toks 
kriterijus gali būti slėgio skirtumo taisyklė (Greenman 1998). 

Šiame skyriuje pateiktas maksimalios keliamosios jėgos prognozavimas 
pagal slėgio skirtumo taisyklę. Atlikti skaitiniai tyrimai palyginti su mokslinėje 
literatūroje publikuotais eksperimentiniais rezultatais. Pakoreguota metodika, 
kuri leidžia daug tiksliau prognozuoti maksimalią keliamąją jėgą simetriniams ir 
gaubtiems profiliams esant vidutiniams Reinoldso skaičiams. 
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4.1. Sparno profilių slėgio skirtumo tyrimas 

Maksimalią keliamąją jėgą galima prognozuoti remiantis W. Valarezo ir V. Chin 
išplėtotu pusiau empiriniu metodu (Valarezo, Chin 1994), leidžiančiu nustatyti 
maksimalios keliamosios jėgos koeficientą sparno profiliui pagal formulę (1.1). 
Šioje formulėje reikalingą slėgį galima apskaičiuoti bet kokia neklampiojo srau-
to modeliavimo programa, nes slėgio skirtumo taisyklė nereikalauja klampaus 
srauto (Van Dam 2002).  

Norint patikrinti slėgio skirtumo taisyklę buvo pasirinkti profiliai, išskirti į 
tris grupes – gaubti (4.1 lentelė), gaubti ir skirti vėjo jėgainių mentėms (4.2 len-
telė), simetriniai (4.3 lentelė). Šie profiliai pasirinkti dėl to, kad buvo ištirti Štut-
garto universiteto atvirojo kontūro aerodinaminiame vamzdyje, o jų eksperimen-
tiniai duomenys publikuoti (Althaus 1996a, 1996b).  
 
4.1 lentelė. Gaubti profiliai 
Table 4.1. Cambered airfoils 

Profilis Santykinis storis t, % Santykinis gaubtumas f, % 
AH 80-136 0,135 0,034 

AH 82-150 A 0,150 0,033 
AH 83-150 Q 0,150 0,041 

AH 93-K131/15 0,130 0,035 
AH 93-K130/15 0,130 0,035 

AH 93-156 0,156 0,038 
AH 95-160 0,160 0,056 

FX S 03-182 0,182 0,028 
FX 60-126 1 0,125 0,040 
FX 63-143 0,143 0,030 

FX 66-S-161 0,161 0,038 
FX 66-S-196 V1 0,195 0,039 
FX 67-K-150/17 0,149 0,047 
FX 67-K-170/17 0,170 0,049 
AUGUST 160 0,160 0,054 

MUE 139 0,139 0,047 
NN7 MK20 0,169 0,030 

SM701 0,159 0,033 
UAG 88-143/20 0,143 0,062 

GOE 532 0,125 0,044 
E603 0,189 0,033 
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4.2 lentelė. Gaubti profiliai, skirti vėjo jėgainių mentėms 
Table 4.2. Cambered airfoils for balades of wind turbines 

Profilis Santykinis storis t, % Santykinis gaubtumas f, % 
AH 93-W-257 0,257 0,018 
AH 93-W-300 0,300 0,011 
FX 77-W-270 0,271 0,043 

FX 79-W-151 A 0,152 0,038 
FX 83-W-227 0,226 0,034 
FX 84-W-097 0,097 0,028 
FX 84-W-175 0,176 0,044 
NACA 4415 0,150 0,040 

NACA 63(4)-421 0,210 0,019 
 
4.3 lentelė. Simetriniai profiliai 
Table 4.3. Symmetrical airfoils 

Profilis Santykinis storis t, % 
LWK 79-100 0,100 
LWK 80-080 0,080 
LWK 80-100 0,100 

LWK 80-120/K25 0,120 
LWK 80-150/K25 0,150 
FX 71-L-150 25 0,150 

FX 76-100 0,100 
FX 76-120 0,120 

FX 79-L-100 0,100 
AH 85-L-120/17 0,120 
NACA 16-009 0,090 

NACA 63(3)-418 0,180 
 

Pagal Valarezo ir Chin (1994) metodo slėgio skirtumo taisyklę kiekvienam 
profiliui (4.1, 4.2 ir 4.3 lentelės) naudojant skaitinę programą XFOIL buvo ap-
skaičiuotas minimalus slėgio koeficientas CPmin ir slėgio koeficientas prie profi-
lio galinio krašto CPte neklampiajame sraute. Slėgio koeficientai buvo skaičiuo-
jami, atsižvelgiant į atliktų eksperimentinių tyrimų (Althaus 1996a, 1996b), 
esant įvairiems Reinoldso skaičiams, maksimalias keliamosios jėgos koeficiento 
CLmax reikšmes. 
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4.1 paveiksle matyti, kaip kinta slėgio koeficientas neklampiajame sraute 
FX 66-S-196 V1 profilio stygos ilgyje, kai keliamosios jėgos koeficientas 
CL = 1,55. 4.1 paveiksle pavaizduotos maksimalaus slėgio koeficiento ir slėgio 
koeficiento prie profilio galinio krašto vietos, kuriose esančios slėgio koeficiento 
reikšmės panaudotos slėgio skirtumui skaičiuoti. 

 
4.1 pav. FX 66-S-196 V1 profilio slėgio koeficiento kitimas neklampiame sraute stygos 

atžvilgiu 
Fig. 4.1. Dependence of FX 66-S-196 V1 airfoil pressure distribution in inviscive flow 

on profile chord 

Analogiškai tokie skaičiavimai buvo atlikti visiems profiliams (4.1, 4.2 ir 
4.3 lentelės), o gautos slėgio skirtumo ir Reinoldso skaičiaus priklausomybės 
pateiktos 4.2 paveiksle. Čia vertikaliojoje ašyje atidėtas slėgio skirtumas, o hori-
zontaliojoje – Reinoldso skaičius. Juoda stora kreivė rodo (Valarezo, Chin 1994) 
nustatytą priklausomybę, pagal kurią galima visiems profiliams prognozuoti 
maksimalią keliamąją jėgą. Deja, bet iš gautų rezultatų matyti, kad gauti rezulta-
tai nesutampa su Valarezo ir Chin (1994) priklausomybe. Gaubti profiliai pasi-
skirstę grafiko apačioje tarp 2 ir 6 slėgio koeficiento skirtumo reikšmių. Simetri-
niai profiliai pasiskirstę daug aukščiau – nuo 6 iki 14 slėgio koeficiento skirtumo 
reikšmių. Vadinasi, Valarezo ir Chin (1994) pasiūlytas metodas netinka tiksliam 
profilio maksimalios jėgos prognozavimui. 
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4.2 pav. Įvairių profilių slėgio skirtumo nuo Reinoldso skaičiaus priklausomybės 
Fig. 4.2. Dependences of various airfoils pressure distribution on Reynolds numbers 
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4.2. Simetrinių profilių maksimalios keliamosios  
jėgos prognozavimas 

Atsižvelgiant į tai, kad simetriniai profiliai nėra gaubti, nes jų styga sutampa su 
vidurio linija, buvo ieškoma slėgio koeficiento skirtumo priklausomybės nuo 
profilio santykinio storio. Iš 4.2 paveikslo matyti, kad, didėjant profilio santyki-
niam storiui (nuo 10 % iki 15 %), profilio slėgio koeficiento skirtumas mažėja. 
Tam atlikta šių simetrinių profilių analizė ir išnagrinėtas slėgio koeficientas 
esant 98 % stygos atstumui. 

Apskaičiuoti FX, LWK ir NACA serijų simetrinių profilių slėgio koeficien-
tai, esant 98 % stygos atstumui, pateikti 4.3 paveiksle. Matyti, kad, didėjant pro-
filio santykiniam storiui, didėja ir slėgio koeficientas. Vadinasi, galima teigti, 
kad kuo didesnis profilio santykinis storis, tuo minimalus slėgio koeficiento skir-
tumas, kai keliamoji jėga maksimali, bus didesnis. 

 
4.3 pav. FX, LWK ir NACA serijos simetrinių profilių slėgio koeficiento                  

priklausomybės nuo santykinio profilio storio 
Fig. 4.3. Dependences of FX, LWK and NACA type airfoils pressure coefficient on 

relative profile thickness 

Atlikus šia analizę, galima kiekvienam profilio santykiniam storiui iš 
4.2 paveikslo duomenų aproksimuoti daugianariu slėgio skirtumo priklausomybę 
nuo Reinoldso skaičiaus. 4.4 paveiksle pateikta priklausomybė, kai santykinis 
storis t = 0,10 %. Tokie pat skaičiavimai atlikti, kai santykinis storis buvo 
t = 0,12 % ir t = 0,15 %. 
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4.4 pav. Slėgio koeficiento skirtumo priklausomybė nuo Reinoldso skaičiaus, kai     

simetrinio profilio santykinis storis t = 0,10 % 
Fig 4.4. Dependence of pressure distribution on Reynolds number, at t = 0,10 % relative 

symmetrical airfoil thickness 

Tuomet galima užrašyti apibendrintą slėgio koeficiento skirtumo priklau-
somybę nuo profilio santykinio storio ir Reinoldso skaičiaus: 

 ( ) ( ) ( )taretaretaCP 01
2

2 ++=∆ , (4.1) 

čia re = Re/106, ai – profilių santykinio storio polinomo koeficientų reikšmės, 
kurios pateiktos 4.4 lentelėje.  
 
4.4 lentelė. Profilių santykinio storio polinomo koeficientų ai reikšmės 
Table 4.4. Polynomial values ai of airfoil relative thickness 

t a2 a1 a0 
0,10 –1,9285 8,4019 2,4424 
0,12 –1,9226 7,8021 0,8092 
0,15 0,0418 0,7385 5,2964 

 
Polinomų koeficientų reikšmių priklausomybę nuo profilio santykinio sto-

rio taip pat galima aproksimuoti kvadratiniu daugianariu, kaip parodyta 4.5 pa-
veiksle. 

Tuomet galima užrašyti apibendrintų koeficientų ai priklausomybę nuo pro-
filio santykinio storio: 

 iiii btbtba 01
2

2 ++= . (4.2) 

Koeficientų bi reikšmės pateiktos 4.5 lentelėje. 
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4.5 pav. a2, a1 ir a0 koeficientų priklausomybės nuo simetrinio profilio santykinio storio 

Fig. 4.5. Dependences of a2, a1 and a0 on symmetrical airfoil relative thickness 

4.5 lentelė. Apibendrintos profilių polinomo koeficientų reikšmės 
Table 4.5. Generalized airfoil polynomial values for coefficients 

 b2 b1 b0 
a2 1303,7000 –286,5190 13,6864 
a1 –4109,2667 874,0487 –37,9103 
a0 4624,6667 –1099,0867 66,1044 

 
Tuomet simetriniams profiliams gauname slėgio koeficiento skirtumo pri-

klausomybės nuo Reinoldso skaičiaus ir profilio santykinio storio išraišką: 

 ( )retfCP ,=∆ . (4.3) 

 Išskleidę lygtį (4.1), galime užrašyti: 

( ) ( ) ( )0010
2

200111
2

21
2

0212
2

22 btbtbrebtbtbrebtbtbCP ++++++++=∆ . (4.4) 

4.6 ir 4.7 paveiksluose pateiktas dviejų skirtingų simetrinių profilių maksi-
malios keliamosios jėgos koeficiento priklausomybės nuo Reinoldso skaičiaus 
pagal tris metodus: 1) iš bandymų rezultatų (Althaus 1996a, 1996b); 2) pagal 
gautą aproksimaciją; ir 3) Valarezo ir Chin (1994) metodu.  
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4.6 pav. FX 79-L-100 profilio maksimalios keliamosios jėgos priklausomybė nuo    

Reinoldso skaičiaus 
Fig 4.6. The FX 79-L-100 airfoil maximum lift dependence on Reynolds number 

 
4.7 pav. LWK 80-100 profilio maksimalios keliamosios jėgos priklausomybė nuo    

Reinoldso skaičiaus 
Fig 4.7. The FX 80-100 airfoil maximum lift dependence on Reynolds number 
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4.6 paveiksle matyti, kad aproksimacijos paklaida nuo eksperimentinių re-
zultatų, esant skirtingiems Reinoldso skaičiams, yra nuo 3 % iki 9 %, o Valarezo 
ir Chin (1994) metodo paklaidos yra nuo 6 % iki 17 %. 4.7 paveiksle matyti, kad 
aproksimacijos bei Valarezo ir Chin (1994) metodo paklaidos nuo eksperimenti-
nių rezultatų yra vienodos – nuo 3 % iki 7 %. Atsižvelgiant į rezultatus, galima 
teigti, kad pasiūlyta aproksimacija gali tiksliau įvertinti maksimalią keliamąją 
jėgą simetriniams profiliams esant vidutiniams Reinoldso skaičiams. 

4.3. Gaubtų profilių maksimalios keliamosios jėgos 
prognozavimas 

Iš 4.2 paveikslo buvo matyti, kad Valarezo ir Chin (1994) pasiūlytas maksima-
lios keliamosios jėgos prognozavimo metodas visiškai netinka gaubtiems profi-
liams. 4.2 paveiksle pateiktas gaubtų profilių slėgio skirtumo priklausomybes 
nuo Reinoldso skaičiaus galima aproksimuoti tiese (4.8 pav.):  

 0258,30738,0 +=∆ reCP . (4.5) 

 
 

4.8 pav. Gaubtų profilių slėgio koeficiento skirtumo priklausomybės nuo Reinoldso 
skaičiaus 

Fig. 4.8. Dependences of cambered airfoil pressure distribution on Reynolds number 

Į lygtį (4.5) įstatę norimą Reinoldso skaičių, galime prognozuoti maksima-
lią keliamąją jėgą gaubtiems profiliams.  
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Galima patikrinti lygtį (4.5) į ją įstatant gaubtų profilių su mažiausiu ir di-
džiausiu slėgio koeficientų skirtumu duomenis. 4.9 paveiksle parodyta maksima-
lios keliamosios jėgos koeficiento priklausomybė nuo Reinoldso skaičiaus, kai 
slėgio koeficiento skirtumo reikšmės didžiausios, o 4.10 paveiksle, kai slėgio 
koeficiento skirtumo reikšmės mažiausios. 

 
4.9 pav. Maksimalios keliamosios jėgos koeficiento priklausomybė nuo Reinoldso    

skaičiaus, kai slėgio koeficiento skirtumo reikšmės didžiausios 
Fig. 4.9. Dependence of maximum lift on Reynolds number at highest pressure         

distribution values 

 
4.10 pav. Maksimalios keliamosios jėgos koeficiento priklausomybė nuo Reinoldso 

skaičiaus, kai slėgio koeficiento skirtumo reikšmės mažiausios 
Fig. 4.10. Dependence of maximum lift on Reynolds number at lowest pressure        

distribution values 
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Pasirinkus maksimalias slėgio koeficiento skirtumo reikšmes, skirtumas 
tarp eksperimentiškai gauto maksimalaus keliamosios jėgos koeficiento ir ap-
skaičiuoto pagal pasiūlytą formulę yra 10–16 %, pasirinkus minimalias reikšmes 
– 14–23 %.  

Naudojant Valarezo ir Chin (1994) pasiūlytas slėgio skirtumo reikšmes, pa-
klaidos ribos siekia net nuo 16 % iki 62 %. 

Deja, bet esant skirtingiems Reinoldso skaičiams nebuvo pastebėta jokių 
tendencijų nuo profilio geometrijos – santykinio gaubtumo, santykinio storio ir 
noselės spindulio. Tą parodė skaitinėmis programomis XFOIL ir RFOIL apskai-
čiuotas ir išanalizuotas maksimalus keliamosios jėgos koeficientas, kai Reinold-
so skaičius kito nuo Re = 0,7×106 iki Re = 3×106. Kaip parodė atlikti tyrimai, 
maksimalus keliamosios jėgos koeficientas, apskaičiuotas skaitiniais metodais 
XFOIL ir RFOIL nuo eksperimentinių rezultatų (Althaus 1996a, 1996b), gali 
skirtis iki 15 %. 

4.4. Ketvirtojo skyriaus išvados 

1. Atlikus skaitinius tyrimus programomis XFOIL ir RFOIL nustatyta, kad 
programose realizuotais skaitiniais metodais negalima tiksliai sumodeliuoti 
maksimalios keliamosios jėgos koeficiento. Paklaida gali siekti iki 15 %. 

2. Atlikti tyrimai parodė, kad Valarezo ir Chin maksimalios keliamosios 
jėgos prognozavimo metodo tikslumas esant vidutiniams Reinoldso skaičiams 
yra nedidelis. Šio metodo paklaidos simetriniams profiliams gali sudaryti iki 24 
%, o gaubtiems profiliams – iki 62 %. 

3. Pasiūlyta tikslesnė priklausomybė, tinkamesnė simetrinių ir gaubtų pro-
filių maksimaliai keliamajai jėgai prognozuoti esant vidutiniams Reinoldso skai-
čiams. Didžiausios galimos paklaidos patikslintu maksimalios keliamosios jėgos 
prognozavimo metodu simetriniams profiliams gali sudaryti iki 9 %, o gaub-
tiems profiliams – iki 23 %. 

4. Norint dar tiksliau prognozuoti maksimalią keliamąją jėgą gaubtiems 
profiliams, reikėtų įvertinti jų santykinį storį, gaubtumą ir noselės spindulį. Ta-
čiau tuomet šis metodas tampa sudėtingesnis. 

5. Vis dėlto maksimalios keliamosios jėgos prognozavimo metodas nėra 
tinkamas tiksliam profilio maksimalios keliamosios jėgos nustatymui, nes neį-
vertina visų profilio srauto aptekėjimo sąlygų esant skirtingiems Reinoldso skai-
čiams. 
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Bendrosios išvados 

1. Ištirti skaitinio modeliavimo metodai neįvertina tikslios dirbtinio trik-
džio tvirtinimo vietos. Eksperimentiniais tyrimais nustatyta, kad sklandytuvo 
greičių diapazone virsmas įvyksta vidutiniškai 2 % stygos atstumu už dirbtinio 
trikdžio. 

2. Sukurtos ir eksperimentiškai ištirtos virsmą sukeliančios naujos formos 
dirbtinių trikdžių juostos, su kuriomis profilio pasipriešinimas yra mažesnis iki 
9 %, lyginant su šiuo metu plačiai naudojamais zigzago tipo dirbtiniais trik-
džiais. 

3. Eksperimentiniais tyrimais ištirta, kad LAP 7-131/17 profilio dirbtinis 
trikdis gali iki 42 % sumažinti profilio pasipriešinimą. Tai 25,2 % daugiau, nei 
parodė atlikti skaitiniai tyrimai. Šį skirtumą galėjo paveikti bandymų įranga ir 
skaitinio modeliavimo metodika realizuota skaitinėje programoje XFOIL, kuri 
negali tiksliai modeliuoti sprogusio burbulo ir viršutinio turbulentinio ir apatinio 
laminariojo srauto susijungimo. 

4. Lyginant skaitiniais metodais apskaičiuotas profilio aerodinamines cha-
rakteristikas su eksperimentiškai gautomis bei mokslinėje literatūroje publikuo-
tais eksperimentinių tyrimų rezultatais nustatyta, kad skaitiniai metodai realizuo-
ti skaitinėse programose yra patikimi ir tikslūs. Šiuo atveju galimos didžiausios 
paklaidos siekia 10 %. Tai nėra lemiamos paklaidos, nes skirtumas tarp skaitinių 
metodų rezultatų ir eksperimentinių tyrimų yra tokios pačios eilės, kaip skirtu-
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mas tarp eksperimentinių tyrimų, atliktų dviejuose skirtinguose aerodinaminiuo-
se vamzdžiuose. Kai lyginami rezultatai, gauti vienoda metodika, paklaida yra 
tik kelių procentų eilės. 

5. Atlikti tyrimai parodė, kad Valarezo ir Chin maksimalios keliamosios 
jėgos prognozavimo metodo tikslumas esant vidutiniams Reinoldso skaičiams 
yra nedidelis. Šio metodo paklaidos simetriniams profiliams gali sudaryti iki 
24 %, o gaubtiems profiliams – iki 62 %. 

6. Pasiūlyta tikslesnė priklausomybė, tinkamesnė simetrinių ir gaubtų pro-
filių maksimaliai keliamajai jėgai prognozuoti esant vidutiniams Reinoldso skai-
čiams. Didžiausios galimos paklaidos patikslintu maksimalios keliamosios jėgos 
prognozavimo metodu simetriniams profiliams gali sudaryti iki 9 %, o gaub-
tiems profiliams – iki 23 %. Tokiu būdu sudaromos sąlygos tiksliau įvertinti 
projektuojamų ir esamų profilių aerodinamines charakteristikas bei profilio tin-
kamumą sklandytuvui, lėktuvui ar vėjo jėgainės mentei. 

7. Norint dar tiksliau prognozuoti maksimalią keliamąją jėgą gaubtiems 
profiliams, reikėtų įvertinti jų santykinį storį, gaubtumą ir noselės spindulį. Ta-
čiau tuomet šis metodas tampa sudėtingesnis. 
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