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Reziumeé

Disertacijoje siekiama jvertinti pagrindiniy sparno profiliy parametry jtaka
aerodinaminéms jo charakteristikoms. Taikant skaitinius metodus, eksperimenti-
nius tyrimus ir lyginamaja analizg, sieckiama istirti ir jvertinti dirbtinio trikdzio
itaka profiliniam pasiprieSinimui ir patikslinti maksimalios jégos prognozavima.
Todél disertacijos tyrimy objektas yra sparno profilio aerodinaminés charakteris-
tikos. Tikslas — istirti ir jvertinti dirbtinio trikdZio jtakg sparno profiliniam pasi-
priesinimui, nustatyti priklausomybe tarp jo formos, tvirtinimo vietos ir lamina-
riojo turbulentinio virsmo vietos, patikslinti maksimalios keliamosios jégos
prognozavimo metodika vidutiniams Reinoldso skaiciams.

Disertacijg sudaro jvadas, keturi skyriai, bendrosios i§vados, literatliros ir
autoriaus publikacijy sarasai.

Ivade aptariama tiriamoji problema, darbo aktualumas, apraSomas tyrimy
objektas, formuluojamas darbo tikslas ir uzdaviniai, apraSoma tyrimy metodika,
darbo mokslinis naujumas, darbo rezultaty praktiné reikSmé, ginamieji teiginiai.
Ivado pabaigoje pateikiamos disertacijos tema autoriaus paskelbtos publikacijos
ir praneSimai konferencijose, disertacijos struktiira.

Pirmajame skyriuje iSanalizuota sparno profiliy aerodinaminiy charakteris-
tiky jtaka léktuvo ir sklandytuvo skrydzio charakteristikoms. Nustatyta aerodi-
naminiy charakteristiky reik§mé ir veiksniai, leidziantys jas pagerinti. ISanali-
zuoti eksperimentiniai tyrimai laisvo sklandytuvo skrydzio metu ir eksperimen-
tiniy tyrimy metodika.

Antrajame skyriuje iSnagrinéti skaitiniai sparno profilio aerodinaminiy cha-
rakteristiky modeliavimo metodai. Atlikti skaitiniai tyrimai ir lyginamoji analizé
tarp jvairiais skaitinio modeliavimo metodais gauty rezultaty. Skaitiniais meto-
dais iStirta laminariojo atsiskyrimo burbulo, fiksuoto virsmo ir jo vietos jtaka
profiliniam sparno pasiprieSinimui.

Treciajame skyriuje tiriama dirbtiniy trikdziy formos, tvirtinimo vietos ir
laminariojo turbulentinio virsmo vietos jtaka sparno profilio aerodinaminéms
charakteristikoms. ApraSoma eksperimentiniy tyrimy metodika ir jranga. Patei-
kiami skaitinio modeliavimo ir eksperimentiniy tyrimy rezultatai ir jy lyginamoji
analizé. Skaitiniy modeliavimy rezultatai lyginami su mokslingje literatiiroje
publikuotais eksperimentiniais tyrimais.

Ketvirtajame skyriuje tiriamas maksimalios keliamosios jégos prognozavi-
mas remiantis slégio skirtumo taisykle. Atlikti skaitiniai tyrimai palyginti su
mokslingje literatiiroje publikuotais eksperimentiniais rezultatais. Patikslinta
metodika, kuri leidZia daug tiksliau prognozuoti maksimalig keliamajg jéga esant
vidutiniams Reinoldso skai¢iams.



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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Zyméjimai

Simboliai

¢ — profilio styga;

Cp — pasipriesinimo koeficientas;

Cpmin — minimalus pasipriesinimo koeficientas;

C;— pavirSiaus trinties koeficientas

C; — keliamosios jégos koeficientas;

Cyy— keliamosios jégos koeficientas, kai atakos kampas lygus nuliui;
Crmax — maksimalus keliamosios jégos koeficientas;

Cy— momento koeficientas;

Cp — statinio slégio koeficientas;

M — Macho skaiéius;

p — statinis slégis;

Po — visuminis slégis;

q — dinaminis slégis;

Re — Reinoldso skaiéius;

S — sparno plotas;

V., — laisvo srauto greitis;

V — sklandytuvo greitis;

o. — atakos kampas;

o, — atakos kampas, kai keliamosios jégos koeficientas lygus nuliui;
oy — kritinis atakos kampas, kai keliamosios jégos koeficientas maksimalus;
Ap — visuminio slégio nuostoliai;

p — oro tankis.
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Jvadas

Problemos formulavimas

Léktuvo skrydzio charakteristikas daugiausia lemia sparno profiliy aerodinami-
nés savybés. Sklandytuvams, o ypa¢ sportiniams — sunkesniems uz org ir be jé-
gainés pilotuojamiems orlaiviams — keliami ypatingi aerodinaminiai reikalavi-
mai. Neturédamas jégainés, sklandytuvas ramiame ore gali tik sklesti nuozulnia
trajektorija, tai yra zeméti. Todél sklandytuvui sparno profiliy aerodinamingés
charakteristikos yra lemiamos. DaZniausiai visos aerodinaminés naujoveés jdie-
giamos sklandytuvuose, o tik véliau pritaikomos léktuvuose, todél sklandytuvo
sparno profiliy aerodinaminiy charakteristiky tyrimams visada buvo skiriama
daug démesio.

Aerodinamines léktuvo ir sklandytuvo charakteristikas apibtidina aerodi-
naminiy koeficienty poliar¢, rodanti profilio pasipriesinimo koeficiento ir kelia-
mosios jégos koeficiento tarpusavio priklausomybe. Sklandytuvui sukantis spira-
le reikia didelés keliamosios jégos koeficiento reik§més, o sklendziant keliamo-
sios jégos koeficiento reikSmé privalo biiti maza. Todéel tikslesnis maksimalios
keliamosios jégos prognozavimas leidzia tiksliau jvertinti sklandytuvo ar Iéktuvo
minimaly skrydzio greitj. Tokiu biidu sudaromos salygos tiksliau jvertinti pro-
jektuojamy ir esamy profiliy aerodinamines charakteristikas, profilio tinkamuma
sklandytuvui, Iéktuvui ar véjo jégainés mentei.



2 IVADAS

Atsizvelgiant | tai, kad sklandytuvas nenaudoja jégainés sukuriamos trau-
kos, norint pagerinti sklendimo charakteristikas esant kreiseriniams grei¢iams,
biitina sumazinti profilinj pasiprieSinimg. Profilinis sparno pasiprie$inimas pa-
prastai sudaro apie pus¢ viso pasiprieSinimo, kai sklandytuvas skrenda dideliu
grei¢iu (150-200 km/h), ir apie ketvirtj, kai skrydzio greitis mazas (75—
100 km/h). Esant maziems ir vidutiniams skrydzio grei¢iams, profilio pavirSiuje
susidaro sudétinga pasienio sluoksnio struktiira ir susiformuoja laminarusis atsi-
skyrimo burbulas. Todél siekiant pagerinti aerodinamines sklandytuvo charakte-
ristikas, butina i§vengti §io burbulo susidarymo. Tam galima panaudoti dirbtinj
trikdj. Taciau pats dirbtinis trikdis negarantuoja, kad, esant visiems skrydzio
rezimams, efektyviai sumazins pasipriesinimg. Tod¢l reikia jvertinti ne tik skry-
dzio sglygas, bet ir dirbtinio trikdZio tvirtinimo vietg ir forma.

Deja, bet visiskai néra mokslo tiriamyjy darby apie dirbtiniy trikdziy tvirti-
nimo vietg ir beveik néra literatiiros, kuria remiantis biity galima jvertinti, kokia
dirbtinio trikdzio forma geriausia. Taip pat néra vieno efektyvaus skaitinio me-
todo, kuriuo vadovaujantis galima sumodeliuoti §j uzdavinj. Modeliavimg ap-
sunkina ir eksperimentiniy rezultaty trikumas, kurie parodyty laminariojo atsi-
skyrimo burbulo vietg ir ilgj, nes atsiskyrimo burbulo dydis ir vieta turi tenden-
cijg kisti priklausomai nuo atakos kampo ir Reinoldso skaiciaus.

Atsizvelgiant j Sig problematika, disertacijoje siekiama jvertinti pagrindiniy
aerodinaminiy charakteristiky jtaka sklandytuvo sparno profiliui. Taikant skaiti-
nius metodus, eksperimentinius tyrimus ir lyginamajg analizg, sickiama istirti ir
jvertinti dirbtinio trikdZio jtakg profiliniam pasipriesinimui, patikslinti maksima-
lios keliamosios jégos prognozavima.

Darbo aktualumas

Nuo pat kompozitiniy medziagy sklandytuvy eros pradzios geriausi sklandytuvy
profiliai buvo kuriami Vokietijos Federacinéje Respublikoje. Siuo metu inicia-
tyva perémé Delft technologijos universitetas Olandijoje ir VarSuvos technologi-
jos universitetas Lenkijoje. Norédami iSlaikyti sklandymo pramonés pirmavima
pasaulyje, Vokietijos Federacinés Respublikos profiliy kiiréjai nuo 1976 m. nu-
stojo publikuoti naujy profiliy koordinates ir charakteristikas. Kiti profiliy kiiré-
jai publikuoja labai mazai ir tik nekomerciniy projekty tyrimy rezultatus.

Atsizvelgiant | mokslo darby ir tyrimy rezultaty trikuma butina jvertinti
profilinio pasiprieSinimo ir maksimalios keliamosios jégos jtaka léktuvo ar
sklandytuvo skrydzio charakteristikoms. Sumazinus pasipriesinimg ir padidinus
maksimalig keliamajg jéga, galima padidinti l¢ktuvo ar sklandytuvo maksimalig
aerodinaming kokybe, naudingo krovinio svorj, sutrumpinti kilimo ir ttpimo
kelia, sumazinti degaly sgnaudas, aplinkos tar$g, triuk§ma ir smukos greitj.



IVADAS 3

Tyrimy objektas

Tyrimy objektas — sparno profilio aerodinaminés charakteristikos. Tiriamas pa-
siprieSinimo koeficientas, maksimalus keliamosios jégos koeficientas, laminaru-
sis turbulentinis virsmas, srauto atsiskyrimas, laminariojo atsiskyrimo burbulo ir
dirbtiniy trikdziy jtaka sparno profiliniam pasiprieSinimui.

Darbo tikslas

Skaitiniais ir eksperimentiniais metodais iStirti sparno profiliy aerodinaminio
pasiprie$inimo mazinimo galimybes, sukeliant laminaryjj turbulentinj virsma
dirbtiniais trikdZiais. IStirti maksimalios keliamosios jégos prognozavimo tiks-
lumg esant vidutiniams Reinoldso skai¢iams.

Darbo uzdaviniai

Darbo tikslui pasiekti biitina iSspresti Siuos uzdavinius:

1. Naudojant skaitinius ir eksperimentinius metodus istirti ir nustatyti dirb-
tiniy trikdziy formos, tvirtinimo vietos ir laminariojo turbulentinio virsmo vietos
itaka sparno profilio aerodinaminéms charakteristikoms.

2. Atliktus skaitinius modeliavimus ir eksperimentinius tyrimus, palyginti
su mokslinéje literatiiroje publikuotais eksperimentiniais rezultatais.

3. Istirti dirbtiniy trikdziy efektyvumo didinimo galimybe.

4. Istirti ir patikslinti maksimalios keliamosios jégos prognozavimo meto-
do tikslumg esant vidutiniams Reinoldso skai¢iams.

Tyrimy metodika

Profiliy aerodinaminés charakteristikos tiriamos tiek teoriskai, taikant jvairius
skai¢iavimo metodus, tiek bandymais aerodinaminiuose vamzdziuose ir laisvo
skrydzio metu. Todél darbe taikomi skaitinio modeliavimo ir eksperimentiniai
tyrimy metodai, atlickama lyginamoji analizé.

Skaitiniams modeliavimams pasirinktos neklampiojo srauto su pasienio
sluoksniu be saveikos (zoniniai nesgveikaujantys metodai), neklampiojo srauto
ir klampiojo srauto sgveikos (zoniniai sgveikaujantys metodai) ir bendryjy Navjé
ir Stokso lygciy sprendimy metody programos.
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Profiliniam pasipriesinimui tirti pasirinktas sparno profilio pédsako tyrimo
metodas. Eksperimentiniams tyrimams taikomi bandymai laisvo sklandytuvo
skrydzio metu, kuriems patobulinta metodika ir pagaminta speciali jranga.

Darbo mokslinis naujumas

Rengiant disertacijg buvo gauti Sie mechanikos inZinerijos mokslui nauji rezulta-
tai:

1. SkaitiSkai sumodeliuotas ir eksperimentiskai istirtas rySys tarp dirbtinio
trikdzio tvirtinimo vietos ant sparno apatinio pavirSiaus ir laminariojo turbulen-
tinio virsmo. [vertinta dirbtiniy trikdZiy jtaka sparno profilio pasiprieSinimui.

2. Sukurtos ir eksperimentiSkai iStirtos virsmg sukelian¢ios naujos formos
dirbtiniy trikdziy juostos su kuriomis profilio pasiprieSinimas yra mazesnis, pa-
lyginti su $iuo metu placiai naudojamais zigzago tipo dirbtiniais trikdziais.

3. Patikslinta maksimalios keliamosios jégos prognozavimo metodika
esant vidutiniams Reinoldso skai¢iams.

Darbo rezultaty praktiné reikS§meé

Tyrimy rezultatai leidzia sumazinti sklandytuvo ar léktuvo profilinj pasipriesi-
nimg naudojant mechaninj dirbtinj trikdj. Tai ypa¢ svarbu sportiniams sklandy-
tuvams ir lengviems léktuvams.

Tyrimy rezultatai leidZia tiksliau prognozuoti maksimalig keliamajg jéga
pagal slégio skirtumo taisykle. Tikslesnis maksimalios keliamosios jégos prog-
nozavimas leidZia tiksliau jvertinti léktuvo ar sklandytuvo minimaly skrydzio
greit] projektavimo etapu. Taip sudaromos salygos jvertinti projektuojamy ir
esamy profiliy aerodinamines charakteristikas, profilio tinkamumg sklandytuvui,
lektuvui ar véjo jégainés mentei.

Darbo rezultatus galima taikyti sklandytuvus ir lengvus 1éktuvus gaminan-
¢iose ir eksploatuojanciose jmonése, taip padidinant jy konkurencinguma.

Ginamieji teiginiai
1. Istirti skai¢iavimo metodai nejvertina tikslios dirbtinio trikdzio tvirtini-

mo vietos. Eksperimentiskai iStirta, kad sklandytuvo grei¢iy diapazone virsmas
jvyksta vidutiniskai 2 % stygos atstumu uz dirbtinio trikdzio.
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2. Istyrus suprojektuotas naujos formos dirbtiniy trikdziy juostas, nustaty-
ta, kad jos efektyvesnés iki 9 % uz Siuo metu placiai naudojamus zigzago tipo
dirbtinius trikdzius.

3. Istirta, kad Valarezo ir Chin metodo maksimalios keliamosios jégos
prognozavimo metodo paklaidos simetriniams profiliams gali sudaryti iki 24 %,
o gaubtiems profiliams — iki 62 %. Patikslinus §] metoda, maksimali keliamoji
jéga simetriniams profiliams gali biiti prognozuojama iki 9 %, o gaubtiems pro-
filiams iki 23 % tikslumu.

Darbo rezultaty aprobavimas

Darbo tema i$spausdinti trys moksliniai straipsniai: du straipsniai — Lietuvos
moksly tarybos patvirtintose duomeny bazése (Lasauskas, Naujokaitis 2009;
Naujokaitis, Lasauskas 2009), o vienas straipsnis — nerecenzuojamame Lietuvos
konferencijos straipsniy rinkinyje (Naujokaitis 2008). Vienas straipsnis priimtas
1 ISI Web of Sciences duomeny bazéje referuojamg zurnalg ,,Mechanika* (Nau-
jokaitis, Lasauskas 2013).

Disertacijoje atlikty tyrimy rezultatai pateikti trijose tarptautinése konferen-
cijose:

e Tarptautiné konferencija ,,Recent Research and Design Progress in Ae-
ronautical Engineering®, 2008 m. spalio 16—17 d., Brno University of Technolo-
gy, Brno, Cekijos Respublika.

e Tarptautiné 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.

e Tarptautiné konferencija ,,Mechanika 2012%, 2012 m. balandzio 12—
13 d., Kauno technologijos universitetas, Kaunas, Lietuva.

Taip pat tyrimy rezultatai pateikti devyniose konferencijose Lietuvoje:

e 11-0ji Lietuvos jaunyjy mokslininky konferencija ,,Mokslas — Lietuvos
ateitis®. 2008 m., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius.

e XVI Lietuvos skai¢iuojamosios mechanikos asociacijos seminaras. 2008
m., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius.

e 12-0ji Lietuvos jaunyjy mokslininky konferencija ,,Mokslas — Lietuvos
ateitis*. 2009 m., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius.

e XVII Lietuvos skai¢iuojamosios mechanikos asociacijos seminaras.
2009 m., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius.

e Respublikiné moksliné konferencija ,,AVIACIJA-2010“. 2010 m. ba-
landzio 15 d., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius.
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e XVIII Lietuvos skaiCiuojamosios mechanikos asociacijos seminaras.
2010 m. balandZio 16 d., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius.

e XIX Lietuvos skai¢iuojamosios mechanikos asociacijos seminaras. 2011
m. balandzio 15 d., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius.

e XX Lictuvos skai¢iuojamosios mechanikos asociacijos seminaras.
2012 m. balandzio 20 d., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius.

e XXI Lietuvos skai¢iuojamosios mechanikos asociacijos seminaras. 2013
m. balandZio 26 d., Vilniaus Gedimino technikos universitetas, Vilnius.

Disertacijos struktira

Disertacijg sudaro jvadas, keturi skyriai, bendrosios iSvados, literatiros ir auto-
riaus publikacijy sgrasai.

Disertacijos apimtis — 136 puslapiai. Joje yra 72 numeruotos formulés, pa-
teikti 67 paveikslai ir 5 lentelés. RaSant disertacijg naudotasi 181 literattros Sal-
tiniu.

Padéka

Autorius dékoja savo moksliniam darbo vadovui doc. dr. Eduardui Lasauskui uz
suteiktas Zinias ir kantrybe padedant rengti mokslo tiriamajj darba.

Autorius taip pat dékoja UAB ,,Sportiné aviacija ir Ko* ir jos vadovui
Vytautui Maciuliui bei Kauno apskrities aviacijos sporto klubui ir jo direktoriui
Vytautui Sabeckiui uz supratingumg ir suteiktas idealias eksperimentiniy tyrimy

salygas.



Profiliy aerodinaminiy
charakteristiky analizé

Siame skyriuje i$analizuota sparno profiliy aerodinaminiy charakteristiky jtaka
léktuvo ir sklandytuvo skrydzio charakteristikoms. Nustatyti aerodinaminiy cha-
rakteristiky reikSme ir veiksniai, leidziantys jas pagerinti. Tam jtakos turintis
laminarusis turbulentinis virsmas ir laminariojo atsiskyrimo burbulas iSnagrinéti
placiau. Nustatyti laminariojo atsiskyrimo burbulo mazinimo ir panaikinimo
bidai, jie iSanalizuoti, pasiiilyta jy terminologija ir klasifikacija.

ISanalizuoti eksperimentiniai tyrimai laisvo sklandytuvo skrydzio metu ir
eksperimentiniy tyrimy metodika. Pagrjstas metodo pasirinkimas disertacijos
tikslams ir uzdaviniams pasiekti.

1.1. Sklandytuvy aerodinamikos ypatybés

Dazniausiai visos aerodinaminés naujovés jdiegiamos sklandytuvuose, o tik vé-
liau pritaikomos léktuvuose, todél sklandytuvo sparno profiliy aerodinaminiy
charakteristiky tyrimams visada buvo skiriama daug démesio. Pagrindiné sporti-
nio sklandytuvo paskirtis — skridimas marsrutu, naudojant kylancias oro sroves.
Siam uzdaviniui jgyvendinti aerodinaminis sklandytuvo projektas turi atitikti dvi

7
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reikalavimy grupes. Pirmoji reikalavimy grupé susijusi su sklandytuvo paskirti-
mi. Sklandytuvo aerodinaminés, pastovumo ir pavaldumo charakteristikos turi
buti tokios, kad, naudodamas kylanc¢ias oro sroves, sklandytuvas galéty pasiekti
kuo didesnj vidutinj greitj marsrute. Sklandytuvo skrydyje btina du tipiniai rezi-
mai: sukimasis spirale termike ir sklendimas nuo vieno termiko iki kito. Sukantis
spirale reikia didelés keliamosios jégos koeficiento reik§més, o sklendZiant ke-
liamosios jégos koeficiento reikSmé privalo biiti maza. Abiem atvejais reikia
mazo profilinio pasiprieSinimo. Tai keliy kriterijy optimizavimo uzdavinys, to-
dél aerodinamikos inzinieriai visada ieSko geriausio varianto (Boermans, Van
Garrel 1994).

Antroji reikalavimy grupé susijusi su skrydzio saugumu. Sklandytuvas turi
atitikti minimalius saugumo reikalavimus, kurie jteisinti atitinkamuose doku-
mentuose. Siuo metu galioja Europos aviacijos saugos agentiiros (EASA) sklan-
dytuvy ir motorizuoty sklandytuvy sertifikavimo specifikacijos.

Tiriant sklandytuvy sparny profiliy aerodinamines charakteristikas pirmiau-
sia kyla klausimai — kokig jtaka sklandytuvo charakteristikoms turi sparno profi-
lis ir kaip jvertinti profilio tinkamuma sklandytuvui.

1.2. Sparno profiliy aerodinaminés charakteristikos
ir jy jtaka skrydzio charakteristikoms

Léktuvo ir sklandytuvo aerodinamines charakteristikas apibiidina aerodinaminiy
koeficienty poliaré (1.1 pav.). Profilio poliaré rodo profilio pasiprie§inimo koefi-
ciento ir keliamosios jégos koeficiento tarpusavio priklausomybe (1.1 pav. isti-
siné kreive). Keliamosios jégos koeficientas C; atidedamas vertikaliojoje asyje,
o pasipries$inimo koeficientas Cp — horizontaliojoje asyje.

e -
G 111 Voin

1 Profilinis pasiprieSinimas
I Interferencinis pasiprieSinimas
I Indukcinis pasipriesinimas

Co
1.1 pav. Tipinés sklandytuvo pasiprieSinimo dalys
Fig. 1.1. Typical elements of sailplane drag




1. SPARNO PROFILIU AERODINAMINIY CHARAKTERISTIKU ANALIZE 9

Aerodinamikos inzinieriams labai svarbu i§ anksto prognozuoti sparno pro-
filiy maksimalig keliamaja jéga. Taip sudaromos salygos jvertinti ne tik projek-
tuojamy, bet ir esamy profiliy aecrodinamines charakteristikas, profilio tinkamu-
mg sklandytuvui, léktuvui ar véjo jégainés mentei. Taciau tiek eksperimentingje,
tiek skai¢iuojamojoje aerodinamikoje sudétinga nustatyti maksimalig keliamaja
jéga ir kritinj atakos kampa, kuriam esant ji pasieckiama (Rumsey, Ying 2002).
Todél norint i§ skaitiniy rezultaty tiksliai nustatyti maksimalig keliamaja jéga,
biitina turéti maksimalios keliamosios jégos kriterijy. Toks kriterijus gali buti
slégio skirtumo taisyklé (Greenman 1998). Tai patobulintas empirinis metodas,
kurj pirmieji pasitilé L. K. Loftin ir A. E. Von Doenhoff (Loftin, Von Doenhoff
1951), taciau pagrindé¢ A. M. O. Smith savo postulatu (Smith 1975). Atsizvelg-
dami j §j postulatg, amerikieciai W. Valarezo ir V. Chin i$plétojo pusiau empiri-
nj metoda, leidziant] nustatyti maksimalios keliamosios jégos koeficientg sparno
profiliui (Valarezo, Chin 1994). Jie teigia, kad maksimali keliamoji jéga pasie-
kiama, kai slégio koeficiento skirtumas tarp minimalaus profilio slégio koefi-
ciento ir slégio koeficiento prie profilio galinio krasto yra didziausias:

, (1.1)

¢ia Cpy, — minimalus slégio koeficientas; Cp, — slégio koeficientas prie profilio
galinio krasto.

Sio metodo patikrinimui Valarezo ir Chin (1994) pritaiké slégio skirtumo
taisykle ir pavirSiaus ploks¢iy metoda, remdamiesi Hess et al. (1985). Tam pa-
naudojo RAE sparno modelj, iStirtg aerodinaminiame vamzdyje (Lovell 1977).

Deja, bet Valarezo ir Chin (1994) pasiiilytas empirinis metodas néra tikslus
esant vidutiniams Reinoldso skai¢iams, todél negali buti taikomas sklandytuvy ir
lengvy léktuvy sparno profiliy maksimalios keliamosios jégos prognozavimui.
Taip pat butina jvertinti, kad keliamajg jéga reikia gauti su kuo maZesniu pasi-
priesinimu. Todél projektuojant modernius auksty aerodinaminiy charakteristiky
sklandytuvus bitina jvertinti ir pasiprieSinimg (Pifer, Bramesfeld 2012).

Visg sklandytuvo pasiprieSinimg sudaro atskiry daliy pasiprieSinimas ir in-
terferencinis pasiprieSinimas (susij¢s su atskiry léktuvo daliy tarpusavio sgveika)
(Gur et al. 2010). Siuo metu viso pasiprie§inimo elementai (1.1 pav.) pasieke
beveik minimalias pasiprieSinimo reik§mes (Kubrynski 2012). Tad galima teigti,
kad aerodinamines savybes galima pagerinti tik atliekant labai daug tyrimy.

Tipiska atskiry sklandytuvo daliy jtaka (Torenbeek, Wittenberg 2009) vi-
sam pasiprieSinimui parodyta 1.1 paveiksle. Didelés keliamosios jégos koefi-
ciento reikSmés atitinka maza skrydzio greitj. Mazos keliamosios jégos koefi-
ciento reik§més atitinka didelj skrydzio greitj. Matyti, kad visame keliamosios
jégos koeficiento diapazone didziausig pasiprie§inimg sudaro sparno pasipriesi-
nimas. Todél sparny profiliy charakteristikoms skiriamas nemazas démesys.

-C

Pte

AC, =|C

Pmin
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Sparno pasiprieSinima sudaro indukcinis ir profilinis pasiprieSinimas
(Boermans 2006). Kai keliamosios jégos koeficiento reikSmés yra didelés, do-
minuoja indukcinis pasiprie$inimas; kai mazos, dominuoja sparno profilinis pa-
siprieSinimas (Thomas 1999).

Indukcinio pasiprieS§inimo prieZastis — sparno keliamoji jéga. Jis mazinamas
didinant sparno mostg (Inam et al. 2010), optimizuojant sparno formg prijun-
giant vertikalius sparny galiukus (Boermans, Van Garrel 1994; Maughmer
2003), sparny galuose jrengiant cigaro formos degaly bakus (Rogers 2007),
(Céron-Mutfioz et al. 2013) ir panasiai.

Profilinis pasiprieSinimas priklauso nuo sparno profilio formos, atakos
kampo, greicio, oro srauto parametry ir sparno pavirSiaus glotnumo. Kadangi
sklandytuvas nenaudoja variklio sukuriamos traukos, norint pagerinti sklendimo
charakteristikas esant kreiseriniams grei¢iams biitina sumazinti profilinj pasi-
priesinima, nes sparno profilinis pasiprieSinimas sudaro apie ketvirtj viso sklan-
dytuvo pasipriesinimo, kai keliamosios jégos koeficiento reikSmés yra didelés, ir
daugiau negu puse viso pasipriesinimo, kai keliamosios jégos koeficiento reiks-
meés mazos.

Profilinj pasiprieSinimg sudaro trinties ir slégio pasipriesinimas (Gur et al.
2010). Trinties pasiprieSinimas susijes su oro klampumu pasienio sluoksnyje, o
slégio pasiprieSinimas su slégio jégy skirtumu prie§ aptekama kiing ir uz jo.

1.3. Laminarusis turbulentinis virsmas

Sklandytuvy sparny profiliy Reinoldso skaiCiy diapazonas yra mazdaug nuo
0,5x10° iki 3,0x10°. Kai Reinoldso skai¢iai maZesni nei 2,0x10°, profilio pavir-
Siuje susidaro sudétinga pasienio sluoksnio struktira.

Pasienio sluoksnis gali biiti laminarusis ir turbulentinis. Tam tikromis saly-
gomis srautas gali buti atsiskyres (Thomas 1999). Pasienio sluoksnis nuo sastin-
gio taSko (kuriame srautas iSsiskiria j dvi dalis) arti priekinés sparno profilio
briaunos prasideda kaip laminarusis pasienio sluoksnis. Toliau pasroviui, pri-
klausomai nuo salygy, jis tampa nestabilus ir virsta turbulentiniu arba atsiskiria
nuo pavirsiaus.

Literatiiroje virsmu dazniausiai vadinamas pats laminariojo srauto suirimas
ir turbulentinio srauto susidarymas. Taciau i§ tikryjy tai ilga fizikiniy procesy
seka, suardanti laminaryjj srauta (White 2011). 1.2 paveiksle pavaizduotas apte-
kancios plokstelés srauto virsmas, kuris priklauso nuo Reinoldso skai¢iaus. Ap-
tekancio profilio srauto virsmg ir atsiskyrima veikia ne tik Reinoldso skaiCius,
bet ir slégio kitimas srauto kryptimi bei pasienio sluoksnio biisena. Tame pacia-
me 1.2 paveiksle parodytas ir NACA 2415 profilio aptekéjimas, kuris eksperi-
mentiskai vizualizuotas naudojant aliejaus plévelés technika (Genc et al. 2012).
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1.2 pav. Laminariojo turbulentinio virsmo proceso schema (White 2011) ir
eksperimentiskai istirtas NACA 2415 profilio aptekéjimas (Genc et al. 2012)
Fig. 1.2. Schematic process of laminar tubulent transition (White 2011) and
experimentally visualization of NACA 2415 airfoil (Genc ef al. 2012)

1.2 paveiksle matyti, kad pirmiausia kiing apteka pastovus laminarusis srau-
tas, besitesiantis nuo priekinéje briaunoje esancio sastingio tasko. Dél be galo
mazy ir atsitiktiniy iSoriniy trikdziy (pavirsSiaus vibracijos, triuk§mo, laisvo srau-
to turbulencijos, pavirsiaus Siurk§tumo ir pan. (Lian, Shyy 2007; Aupoix et al.
2011)) laminarusis pasienio sluoksnis paprastai greitai tampa nestabilus. Si vieta
dazniausiai apibiidinama kritiniu Reinoldso skai¢iumi (Schlichting, Gersten
2006).
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Deja, bet tikslig kriting Reinoldso skai¢iaus reik§me sparno profiliui labai
sunku apskaiciuoti (Anderson 2011), nes realaus srauto saglygos priklauso nuo
profilio formos ir SiurkStumo, slégio pasiskirstymo ir kity veiksniy (Crabtree
1959; Aubertine et al. 2004; Gad-el-Hak 2007).

Pasiekus kritinj Reinoldso skai¢iy, susidaro plokséiosios Tollmieno-
Schlichtingo bangos, i$ kuriy véliau pradeda formuotis nepastoviosios lamina-
riosios erdvinés bangos ir vietiniai sikuriai. Siy vietiniy siikuriy vietoje praside-
da turbulencija ir susidaro turbulentiniai taskai bei démés. Galiausiai turbulenti-
nés démés susijungia sudarydamos turbulentinj pasienio sluoksnj.

Todél atsizvelgiant j ilga fizikiniy procesy seka, terming ,,laminarusis turbu-
lentinis virsmas® reikia suprasti placigja prasme, tai yra visy reisSkiniy visuma,
dél kuriy suyra laminarusis srautas ir susidaro turbulentinis pasienio sluoksnis.

1.4. Laminariojo atsiskyrimo burbulas

Srauto greitis arti kiino pavir§iaus lemia pasienio sluoksnio kineting energija.
Laminariajame pasienio sluoksnyje, tolstant nuo kiino pavirSiaus, greitis didéja
léc¢iau negu turbulentiniame. Srauto kinetiné energija maZzesné negu turbulenti-
niame pasienio sluoksnyje (Sturm et al. 2012). Todél laminarusis pasienio
sluoksnis negali nugaléti stipresnio slégio didéjimo srauto kryptimi ir turi gero-
kai didesn¢ tendencijg atitrikti nuo pavirSiaus negu turbulentinis pasienio
sluoksnis (Popov et al. 2008).

Priklausomai nuo Reinoldso skaiCiaus ir statinio slégio kitimo iSilgai srauto,
virsmas gali jvykti arba prisijungusiame pasienio sluoksnyje, arba atsiskyrusia-
me Slyties sluoksnyje. Virsmui jvykus atsiskyrusiame Slyties sluoksnyje susi-
formuoja laminariojo atsiskyrimo burbulas (Mayle 1991).

Laminarusis atsiskyrimo burbulas jvyksta tuomet, kai nuo pavirSiaus atsi-
skiria laminarusis pasienio sluoksnis dé¢l didelio teigiamo (nepalankaus) slégio
gradiento (Hetsch, Rist 2009; Weddle et al. 2012). Dél pasienio sluoksnj vei-
kianciy trikdziy greicio epiiira pasienio sluoksnyje tampa nepastovi ir virsmas
jvyksta laisvame Slyties sluoksnyje (Horstmann et al. 1984). Turbulentinis Sly-
ties sluoksnis intensyviai perduoda iSorinio srauto judesio kiekj profilio pavir-
Siaus link ir sudaro sglygas turbulentiniam Slyties sluoksniui kartotinai prisijung-
ti prie profilio pavirSiaus. Tarp laminariojo atsiskyrimo ir turbulentinio kartotino
prisijungimo susidaro uzdara srauto sritis — laminariojo atsiskyrimo burbulas
(1.3 pav.). 1.3 paveiksle pavaizduota tipiné profilio vieta, kur srautas atsiskiria ir
vél prisijungia. Paveiksle parodytos grei¢iy epiliros ant profilio pavirSiaus su
priesingos krypties srautu atsiskyrimo burbule. Laisvas Slyties sluoksnis tesiasi
tarp virSutinio pasienio sluoksnio krasto 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 slégio koeficiento kitimas stygos atzvilgiu. Vertikalio-
joje aSyje atidétas slégio koeficientas Cp, 0 horizontaliojoje — atstumas profilio
stygos kryptimi. VirSutiné kreivé vaizduoja slégio koeficiento kitimg virSutinia-
me pavirsiuje, apatiné kreivé — apatiniame pavirsiuje. Kadangi virSutingje sparno
profilio dalyje daZniausiai biina neigiamas slégio koeficientas, todél neigiamos
slégio koeficiento reik§més atidedamos j virsy.

-2.0 ézoéé FX 66-5-196 V1
Re = 0.490x10°
Atsiskyrimas a = -1.0000°
-1.5 Virsmas C, = 0.3887
C, Cy = -D.1064
o=~ Cyp = 0.01133
-1.0 Prisijungimas | ,p= 34,30
Ner = 9.00
-0.5
0.0 ~_
I ~ NN
S — \\
0.5
1.0

1.4 pav. FX 66-S-196 V1 profilio slégio koeficiento kitimas stygos atzvilgiu
Fig. 1.4. Pressure distribution for FX 66-S-196 V1 airfoil
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Profilio aptekéjimo klampumas pasireiskia tik ploname sluoksnyje prie pro-
filio pavirSiaus — pasienio sluoksnyje. Dél klampiojo srauto pasienio sluoksnio
i$stimimo storio slégio pasiskirstymas profilio pavirSiuje susidaro kitoks negu
neklampiajame sraute. 1.4 paveiksle istisiné kreivé parodo slégio koeficiento
kitimg klampiajame, o punktyriné linija — neklampiajame sraute.

1.4 paveikslo virSutiniame profilio pavirSiuje 47 % stygos ilgio nuo prieki-
nés briaunos aiSkiai matomas slégio kitimo klampiajame sraute vietinis nukry-
pimas nuo slégio kitimo neklampiajame sraute. Toks pats vietinis nukrypimas
matomas apatiniame pavir§iuje 43 % stygos atstumu nuo priekinés briaunos. Sie
nukrypimai rodo, kad klampiajame sraute jvyksta 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 skai¢iaus (Swift
2009). Kai laminariojo atsiskyrimo burbulo ilgis yra keliy profilio stygos pro-
centy eilés (Gad-el-Hak 2007) arba kai burbulo vietoje greitai didé¢ja iSorinio
srauto slégis, pakartotinai prisijungiantis turbulentinis pasienio sluoksnis biina
palyginti storas, prarades daug energijos ir profilio pasiprieSinimas pastebimai
padidéja. Tai sumazina ir aerodinaming profilio kokybe (Aholt, Finaish 2011).

Didéjant atakos kampui, slégis virSutiniame sparno profilio pavirSiuje vis
mazéja, bet iki galinés briaunos jis vél turi padidéti beveik iki atmosferinio. Kai
atakos kampas pasiekia tam tikra riba, pasienio sluoksnis nebepajégia nugaléti
slégio didéjimo galinés briaunos link ir atsiskiria nuo sparno pavirsiaus pradzioje
prie galinés briaunos. Toliau didéjant atakos kampui, keliamoji jéga didéja 1é-
¢iau, nes vis didéja atsiskyrusio srauto sritis. Galiausiai keliamoji jéga pasiekia
maksimuma ir pradeda mazéti, nors atakos kampas didéja.

Srauto atsiskyrimas nuo aptekamo sparno profilio yra jprastas reiskinys ne
tik sklandytuvuose, bet ir 1éktuvuose, jvairiuose turbininiuose mechanizmuose,
véjo jégainese ir kt. (Aholt, Finaish 2011). D¢l srauto atsiskyrimo padidéja pasi-
prieSinimas ir energijos nuostoliai, sumaz¢ja keliamoji jéga, sumazéja 1éktuvo
stabilumas, atsiranda vibracijos ir triuk§mas (Nakano et al. 2007; Ricci, Montel-
pare 2005; Ricci ef al. 2007; Zhang et al. 2008). Sis reiskinys dazniausiai nepa-
geidaujamas, o aviacijoje net Zalingas ir pavojingas (Schlichting, Gersten 2006).

Sparno profiliy projektuotojai stengiasi sumazinti profilinj pasiprieSinimg
iSlaikant laminaryjj srautg kuo ilgiau, bet paskui reikia iSvengti srauto atsiskyri-
mo, kuris padidina profilinj pasiprieSinimg (Rist, Augustin 2006). Keiciantis
atakos kampui, slégis virSutiniame pavirsiuje keiciasi taip, kad, parinkus tinkama
virSutinio kontiiro forma, galima kontroliuoti laminariojo pasienio sluoksnio
atitrikimo tendencijg (Pifer, Bramesfeld 2012). Tokiu biuidu galima iSvengti arba
bent sumazinti srauto atsiskyrima, kad jis nesukelty papildomo pasipriesinimo.
Profilio apacioje slégio kitimo priklausomybé nuo atakos kampo yra kitokia.
Todél profiliy projektuotojai naudoja dirbtinj trikdj, kuris gali sukelti priverstinj
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virsmg. Nenaudojant dirbtinio trikdZio, laminarusis srautas atsiskirty sukeldamas
papildoma pasipriesinima. Nors dirbtinis trikdis gali neleisti atsirasti laminariojo
atsiskyrimo burbului, taciau bitina jvertinti, kad dél jo atsirades papildomas
trinties pasiprieSinimas biity mazesnis nei d¢l laminariojo atsiskyrimo burbulo
atsirades papildomas pasiprieSinimas (Lyon ef al. 1997a).

1.5. Dirbtiniai trikdziai

Papildomo pasiprieSinimo, kurj sukelia laminariojo atsiskyrimo burbulas, galima
iSvengti sumazinus arba visiSkai panaikinus §j burbulg. Tai galima padaryti
dviem budais — nattiraliu virsmu, taip pakeiciant profilio geometrija, kad virsmas
ivykty pries burbulo atsiradimo vietg ir priverstiniu virsmu, kurj sukelia dirbtinis
trikdis. Sis dirbtinis trikdis dazniausiai pritvirtinimas prie§ laminariojo atsisky-
rimo burbulo susidarymo vieta ir gali iSkart sukelti virsmg i turbulentinj srauta.

Deja, bet néra bendros dirbtiniy trikdziy klasifikacijos. Labai placiai juos
bandé suklasifikuoti Morkovin (1985). Kiti autoriai i$skiria valdomus ir neval-
domus trikdzius (Ricci et al. 2011; Jahanmiri 2011; Genc 2013), bet visiskai
nejvertina skirtingos $iy dirbtiniy trikdziy fizikinés prasmeés. Vis délto dirbtinius
trikdzius reikéty klasifikuoti ] mechaninius, pneumatinius ir akustinius.

Mechaniniai trikdziai (1.5 pav.) yra paprasé¢iausi ir ekonomiskiausi (Ricci et
al. 2007). Dazniausiai jie pritvirtinami (priklijuojami) prie sparno profilio pavir-
Siaus kaip papras¢iausia tiesi lipni juostelé (kitaip vadinami dvimaciais). Taip
pat jie gali biti jvairiy formy — kaip zigzago tipo juostelé arba vienodai i§déstyti
pavieniai iSkilimai (trimaciai) (1.5 pav.). Esant maZziems Reinoldso skaifiams
kaip mechaninis trikdis gali buti naudojamas §vitrinis popierius, jvairios vielelés,
silicio granulés ir pan. (Rona, Soueid 2010).

1.5 pav. Mechaniniai trikdziai (http://www.theaerodyne.com/)
Fig. 1.5. Mechanical turbulators (http://www.theaerodyne.com/)
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Eksperimentiniai tyrimai Delft technologijos universitete parodé¢, kad zig-
zago tipo trikdis pritvirtintas prie§ atsiskyrimo burbulo susidarymo vietg yra
daug efektyvesnis nei paprasta tiesi juostelé (Simons 1999). Todél dazniausiai
naudojamos zigzago tipo juostelés (Flandro et al. 2012), kurias gamintojai ga-
mina jvairiy dydziy. Sios juostelés priklijuojamos tose pavir§iaus vietose, kur
norima, kad sukelty turbulentinj virsmg (pvz., prie sklandytuvo elerono arba
uzsparnio atsilenkimo linijos).

Optimaliai parinktas dirbtinis trikdis gali panaikinti laminariojo atsiskyrimo
burbulg net be padidéjusio pasiprieSinimo. Deja, atsiskyrimo burbulo dydis ir
vieta turi tendencijg kisti priklausomai nuo atakos kampo ir Reinoldso skai¢iaus
(Ricci et al. 2007). Tuomet fiksuotas mechaninis dirbtinis trikdis yra kompromi-
sas tarp kintanc¢iy skrydzio salygy.

Mechaniniy dirbtiniy trikdziy efektyvumas taip pat priklauso ir nuo jo mi-
nimalaus storio (Lyon et al. 1997a). Dirbtinio trikdZio storis turi bati pakanka-
mas, kad sukelty virsma, bet negali buti per storas, kad nesukelty papildomo
pasipriesinimo. Sis storis priklauso nuo trikdZio tvirtinimo vietos, nes tolstant
nuo sparno noselés pasienio sluoksnio storis did¢ja. Reinoldso skaicius, taip pat
veikia pasienio sluoksnio storj: esant tai paciai profilio stygai didelis Reinoldso
skaicCius lems plonesnj pasienio sluoksnj nei mazesnis Reinoldso skaicius. Deja,
bet néra mokslinés literatiiros apie dirbtinio trikdzio efektyvumo priklausomybe
nuo jo storio sklandytuvy sparny profiliy Reinoldso skaiciy diapazone.

Procesas, kuriuo mechaninis trikdis sukelia pasienio sluoksnio virsma, néra
dar pakankamai gerai suprantamas, taciau aisku, kad dirbtiniai trikdziai sukuria
stkurius arba verpetus (siikurines bangas), kurie sukelia virsmg (Flandro et al.
2012). Toks nepakankamas supratimas lemia $iy trikdziy optimizavimo sunku-
mga. Be to, vienam profiliui optimizuota konkretaus dirbtinio trikdzio forma gali
biti visiSkai netinkama kitam profiliui (Lyon et al. 1997a). Taciau pagrindine
problema iSlieka optimalios tvirtinimo vietos radimas (Lyon et al. 1997b).

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

Pneumatinis trikdis sudarytas i§ daugybés vienodai iSgrezty skyluciy sparno
pavirSiuje, kurios reikalingos mazam oro kiekiui isleisti i pasienio sluoksnj. Oro
slégis sparno viduje dazniausiai Siek tiek didesnis nei ant iSorinio virSutinio pa-
vir§iaus. Tod¢l oras gali buti iSleidziamas pro skylutes  pasienio sluoksnj (Sim-
ons 1999). Jei oro kiekis pakankamas, susidargs turbulentinis pleiStas sukelia
virsma ir taip sumazina profilinj pasiprieS§inimg. Oro tekéjimas pro skylutes gali
biiti valdomas Pito vamzdeliais arba slégio skirtumu tarp virSutinio ir apatinio
sparno pavirsiy. Pagrjstai parinkus skyluciy vieta apatiniame sparno pavirsiuje,
oro kiekis gali biiti kontroliuojamas automatiskai ir priklausomai nuo atakos
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kampo. Pneumatiniy dirbtiniy trikdziy triikumas yra ne tik sudétingas ir brangus
jrengimas, bet ir labai didelis jautrumas dulkéms, purvui ir poliravimo vaskui,
kurie gali uzkimsti mazas skylutes.

I principo tokj patj poveiki galima pasiekti ne tik iSpuciant, bet ir siurbiant
org pro kiaurymes i$ iSorés (Horstmann et al. 1984). Deja, néra pakankamai tai
patvirtinan¢iy eksperimentiniy rezultaty.

Akustiniai trikdziai. Tiriant pasienio sluoksni mazos turbulencijos aerodi-
naminiuose vamzdZiuose pastebéta, kad pasienio sluoksnis yra jautrus triuk§mui
(garso bangoms) (Simons 1999). Todél tokj patj poveikj laminariojo atsiskyrimo
burbului kaip mechaniniai trikdziai teoriSkai galima pasiekti naudojant garso
bangas, turinias tam tikra daznj. Garso bangos gali destabilizuoti pasienio
sluoksnj pries jam atsiskiriant nuo profilio pavirsiaus (Ricci et al. 2007).

Pagrindinis akustinio trikdzio pranasumas yra galimybé jj naudoti visais
skrydZzio rezimais, kai mechaniniai trikdziai veiksmingi tik tam tikrose padétyse
(Correa et al. 2010). Yarusevych et al. (2007) eksperimentiniai bandymai paro-
dé, kad galima uzvélinti pasienio sluoksnio atsiskyrimg ir sumazinti srauto atsi-
skyrimo vietos dyd;j. Taciau atlikti tyrimai (Ricci et al. 2007; Correa et al. 2010;
Atobe, Ikeda 2010; Acikel et al. 2012; Benton et al. 2012) jrodé, kad galima tik
sumazinti, o ne visiskai panaikinti laminariojo atsiskyrimo burbula, nes neegzis-
tuoja konkretus daznis, kuris gali paveikti virsmg i$ laminariojo j turbulentinj
srautg. Vis délto hipotezé dél reikiamo garso bangos daznio, kuris panaikina
laminariojo atsiskyrimo burbulg, dar néra atmesta.

Yra keletas eksperimentiniy metody, kurie taikomi aerodinaminiuose
vamzdziuose ir laisvo skrydzio eksperimentuose, jvertinant dirbtiniy trikdziy
jtaka.

1.6. Eksperimentiniai tyrimai laisvo sklandytuvo
skrydzio metu

Sprendziant aerodinamines problemas labai naudinga eksperimenti$kai jgyta
informacija (Barlow et al. 1999). Profiliy acrodinaminés charakteristikos ekspe-
rimentiskai tiriamos bandymais aerodinaminiuose vamzdziuose ir laisvo skry-
dzio metu.

Sparny profiliy eksperimentiniuose tyrimuose labai svarbios yra bandymy
salygos ir tiksliis matavimo metodai. Matuoti aerodinamines jégas, veikiancias
nejudant] modelj aerodinaminio vamzdzio tyrimo kameroje yra daug lengviau
nei tas pacias jégas matuoti laisvo skrydzio metu (Russo 2011). Todél papras-
Ciausias, bet nebiitinai pigiausias biidas — iSankstinis blisimyjy orlaiviy ar sparno
modeliy tyrimas, juos apipuciant oro srautu aerodinaminiuose vamzdZziuose.
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Vis délto, Sie tyrimai yra labai jautriis, nes beveik neiSvengiama model; lai-
kancios ar pagalbinés matavimo jrangos jtakos, pvz., aerodinaminio vamzdZzio
sieneliy (Russo 2011). Aerodinaminiuose vamzdziuose jvairts orlaiviy kompo-
nentai gali biiti bandomi atskirai, arba paSalinant kai kuriuos elementus nuo mo-
delio, taip nesudarant grésmés skrydzio saugai. Tokie tyrimai santykinai pigesni,
juos gana paprasta planuoti, vykdyti ir analizuoti.

Tiriant sparny profilius aerodinaminiuose vamzdziuose keliamoji jéga nu-
statoma matuojant slégio pasiskirstymg profilio pavir§iuje arba aerodinaminio
vamzdzio sienelés ilgyje virs profilio ir zemiau profilio. Profilio pasiprieSinimas
nustatomas judesio kiekio metodu, matuojant statinio ir visuminio slégio pasi-
skirstymg aerodinaminiame pédsake.

Kitas budas — eksperimentisSkai istirti aecrodinamines jégas laisvo skrydzio
metu naudojant skraidancig laboratorija, kurioje jrengiama tam tikra tyrimy sis-
tema, leidZianti tirti aerodinamines charakteristikas. Tokios laboratorijos yra
brangios ir dazniausiai jas turi tik orlaiviy projektavimo ir tyrimo gamyklos arba
mokslo tyrimo institucijos (Miley 1974; Lowndes 1980; Koérner, Horstmann
1987; Horstmann et al. 1988; Horstmann et al. 1990; Korner 1990; Redeker et
al. 1990; Ewald et al. 1993; Rodzewicz, Sierputowski 2009; Rodzewicz,
Gtowacki 2012 ir kt.).

Lietuvoje taip pat buvo sukurta ir pagaminta skraidanti laboratorija SL-2P
(1.6 pav.) (Lasauskas 1997). Pagrindiniai eksperimentai su skraidancia laborato-
rija SL-2P buvo atlickami 1988—1991 m. Sie bandymai buvo derinami su profi-
liy skaiciavimais ir eksperimentais CAHI laminariajame aerodinaminiame
vamzdyje (dabar Rusijos Federacija). Rezultatai, gauti su skraidancia laboratori-
ja SL-2P, buvo panaudoti kuriant sklandytuvo LAK-17 sparno profilius. Zitrint
i§ 8iy dieny pozicijos, dar yra rezervy tobulinti §iuos profilius.

Sunkéjant Eksperimentinés sportinés aviacijos gamyklos padéciai ir mazé-
jant aerodinamikos tyrimy poreikiui, darbai su skraidancia laboratorija SL-2P
buvo nutraukti. Gamyklos sklandytuvy remonto cechas dviliemenj sklandytuva
vél pertvarké j du atskirus sklandytuvus, kurie buvo parduoti. Eksperimentiné
skraidancios laboratorijos jranga perduota j Lietuvos aviacijos muziejy.

Daug paprasciau eksperimentinius tyrimus laisvame skrydyje galima atlikti
su sklandytuvu, kuriame arba ant jo sparno jrengta tam tikra eksperimentiné
jranga. Toks tyrimy biidas taikomas gana daznai, nes tyrimy kaina priklauso nuo
siekiamo tikslo ir naudojamos jrangos. Yra atlikta nemazai jvairiy eksperimenti-
niy tyrimy laisvo sklandytuvo skrydzio 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 skrydZio metu yra labai svarbis norint pa-
gerinti sparno aerodinamines charakteristikas (Van Dam 2002). Tokie eksperi-
mentiniai tyrimai ypa¢ tinkami dirbtinio trikdZio efektyvumui nustatyti ir jver-
tinti uzsparnio atsilenkimo jtaka, nes jie labiausiai veikia esamo sparno pasiprie-
Sinimg. 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 iSmatuoti visg pasiprieSinimg. Skirtumy gali atsirasti dé¢l skirtingy
srauto salygy laisvo skrydzio metu arba dél paties sparno formos nukrypimo,
atsirandancio dél gamybos veiksniy ar senéjimo. Idealiausia, kai aerodinamikos
inzinieriai gali iSmatuoti pasipriesinimg laisvo skrydzio metu su panasiu tikslu-
mu, koks gali biti pasiekiamas gerame acrodinaminiame vamzdyje.

Laisvame sklandytuvo skrydyje dirbtiniy trikdziy jtakg galima jvertinti ma-
tuojant pasiprieSinimg pédsako tyrimo metodu arba aliejaus plévelés technika.
Taip pat gali biti ir kitokiy eksperimentiniy rezultaty gavimo budy, taciau jie
taikomi reciau arba tinkami tik konkre¢iai problemai spresti. Todél kiekviena
eksperimentinio tyrimo priemoné turi savo pranaSumo sritj ir né viena negali
buti vadinama geriausia (Barlow ef al. 1999).
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1.7. Pédsako tyrimo metodai

Vienas i profilio pasiprieSinimo matavimo metody yra pédsako tyrimas (Pifer,
Bramesfeld 2012). Pédsako tyrimo metu galima iSmatuoti statinj slégj ir sumazé-
jusj visuminj slégj pédsake uz sparno profilio ir palyginti Sias reik§mes su laisvo
srauto visuminiu slégiu. Sis slégio skirtumas arba, tiksliau tariant, srauto judesio
kiekio nuostoliai yra tiesiogiai susij¢ su profiliniu pasiprieSinimu.

Pédsako tyrimo metodas pagrjstas antruoju Niutono désniu, kurj galima su-
formuluoti papras¢iau — kiing veikianCios jégos impulsas lygus kiino judesio
kiekio pokyc¢iui. Taip suformuluotg antrajj Niutono désnj patogu taikyti tada, kai
kiino greitis iki sgveikos yra zinomas ir reikia apskaiciuoti jo greitj po sgveikos.

Pédsako tyrimo metodo principai pirmg kartg buvo suformuluoti DidZiosios
Britanijos mokslininko William Froude (Froude 1872), kuris jrodé, kad vande-
nyje plaukiancio laivo trinties pasiprieSinimas gali biiti apskai¢iuojamas naudo-
jant judesio kiekj. Plétodamas $ig 1déja jis apskaiciavo trintj, kuri atitikty Zinomo
trinties sluoksnio storj ir padar¢ prielaida, kad greicio epitra trinties ruoze yra
tiesiska. Taciau William Froude nei§ved¢ aiskiy integraliniy formuliy, pagal
kurias bty galima tiksliai apskaiciuoti pasipriesinima.

Aerodinamikoje Sis metodas pirma kartg pritaikytas 1916 m. nagrinéjant
plokstelés pasipriesinimg (Taylor 1918). 1925 m. Albert Betz sékmingai pagrin-
dé integraling pédsako iSraiskg profiliniam pasipriesinimui (Betz 1925). Jrody-
damas Sig formule, jis priémé srautg kaip nespudy ir klampy. 1936 m.
B. M. Jones pasitilé nauja formule (Jones 1936). Jis taiké ta pacig prielaida kaip
ir Albert Betz, bet jvedé dar vieng matuojama plokStumga toli sraute uz profilio,
kurioje statinio slégio pokytis yra lygus nuliui.

Nuo to laiko keletas autoriy tikslino profilinio pasiprieSinimo skaiciavimo
metodika. Po B. M. Jones 1956 m. K. Oswatitsch pasitilé nauja profilio pasiprie-
§inimo nustatymo formule (Oswatitsh 1956), taciau tik vienam atvejui — kai ke-
liamoji jéga lygi nuliui. 1972 m. E. C. Maskell pasiiilé¢ savo pasipriesinimo is-
raiSkg (Maskell 1973), bet tinkama tik nespiidziajam srautui.

1990 m. nagrinédamas trijy matmeny spudy srautg, J. van der Vooren pa-
sitlé dar vieng profilinio pasiprieSinimo iSraiskg (Van der Vooren, Slooff 1990;
Destarac, Van der Vooren 2004; Van der Vooren 2008), kuri gali biiti taikoma
trimaciam spidziam srautui. Vis délto J. van der Vooren gautas rezultatas yra
identiskas B. M. Jones (Jones 1936) aprasytam atvejui.

Nagrinédamas trimatj spiidyjj srauta ir siekdamas suformuluoti integravimo
sumazinimo sritj pédsake, K. A. Kusunose 1999 m. apra$¢ dar vieng profilinio
pasipriesinimo metoda, pagrista maza sutrikdymo prielaida (Kusunose, Crowder
2002; Kusunose et al. 2005). Panasig formuluote iSplétojo ir Case P. van Dam
(Van Dam 1999; Chao, Van Dam 1999). K. A. Kusunose formuluoté pagrista
apibendrintais Betz-Maskell metodais, kurie apima sptidyjj srauta.
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Tuo paciu metu kaip ir K. A. Kusunose (Kusunose et al. 2005), ONERA
(Office National d’Etudes et Recherches Aérospatiales — Pranciizijos nacionali-
nis aeronautikos tyrimy centras) suformulavo ir iSplétojo dar vieng metodg (Bail-
ly, Godard 1999; Meheut, Bailly 2005, 2008). Tai trimatis spiidziojo srauto me-
todas, paremtas mazy sutrikdymy prielaida. Jy jtaka pasiprieSinimui yra identis-
ka kaip ir K. A. Kusunose atveju.

Dar vieng profilinio pasiprieSinimo nustatymo metodg pasiiilé B. Lu ir M.
B. Bragg (2000, 2002, 2003). I§ esmés jie modifikavo Case P. van Dam metoda
(Van Dam 1999) atsizvelgdami j Goldstein (1936) analiz¢. B. Lu ir M. B. Bragg
pasitilytas metodas supaprastina pasiprieSinimo nustatymg netiesiogiai jvertinant
turbulencijos jtaka. Taip pat jie apytiksliai jvertino Sio metodo paklaidas.

Sie skirtingi profilio pasipriesinimo metodai jrodo, kad galimas skirtingas
pasipriesinimo apskaic¢iavimo iSskirstymas, kuris remiasi skirtinga fizikine
reikSme (Meheut, Bailly 2008). Vis délto dazniausiai taikomas (Jones 1936)
pasitlytas metodas.

Pédsako tyrimo metoda apraso daugelis autoriy (Goldstein 1965; Schlich-
ting, Truckenbrodt 2001; Houghton, Carpenter 2012; McLean 2013 ir kt.), bet,
ko gero, geriausiai jis apraSytas monografijoje (Schlichting 1960).

1.7 paveiksle aplink profilj apibréztas kontrolinis pavirsius. Kairéje profilio
puséje pavaizduotas laisvo srauto skersinis pjavis. Cia laisvo srauto greitis V.,
statinis slégis p., ir visuminis slégis p,. Uz profilio esanc¢iame II skersiniame
pjuvyje, kuriame matavimai atlickami nedideliu atstumu uz profilio, statinis slé-
gis p, matuojamoje vietoje skiriasi nuo statinio slégio nesutrikdytame sraute p..
Skersinis pjivis I nutoles nuo profilio tokiu atstumu, kad p, = p.,..

Voo poo ][p2 I-.plzpoo

1.7 pav. Judesio kiekio nuostoliy radimas i§ pédsako greiciy epiiros (Schlichting 1960)
Fig. 1.7. Deduction of loss of momentum from the velocity profile in the wake
(Schlichting 1960)
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I pjuvio greiciy epitiros jdubos plotas iSreiskia visuminio slégio arba judesio
kiekio nuostolius. Suintegravus $j plotg galima gauti profilinj pasiprie$inima.
Taikant pédsako tyrimo metoda, iSmatuojamas slégis laisvame sraute ir uz profi-
lio, o skirtumas tarp slégiy rodo judesio kiekio nuostolius sraute. Sie nuostoliai
jvyksta dél pasienio sluoksnio sgveikos su profiliu. Nors ir sudétinga iSmatuoti
greiCius pédsake, galima pasinaudoti Bernulio lygtimi, kuri iSreiskia ry§j tarp
greicio, statinio slégio ir dinaminio slégio (Anderson 2011):

8

=p+gqg. 1.2
S TP (1.2)

Py=pt
Naudojant §j rysj, visuminio slégio nuostoliai Ap pédsake gali biiti susieja-
mi su profiliniu pasipriesinimu (Pifer, Bramesfeld 2012):

Co=— [(p. -~ p)iy. (13)

0 pedsake

Teoriskai slégio trikuma pédsake reikia iSmatuoti gana toli uz profilio gali-
nio krasto, kad statinis slégis biity toks pat kaip laisvame sraute prie$ profilj. Dél
vientisumo désnio laisvame sraute, statinis ir visuminis slégiai yra lengvai iSma-
tuojami ir gali biiti paimti bet kur laisvame sraute.

Atliekant eksperimentinius tyrimus aerodinaminiame vamzdyje arba laisvo
skrydzio metu stengiamasi slégj iSmatuoti kuo ar¢iau uz profilio. Dél to biitina
pakoreguoti pédsako tyrimo metodika.

1.8. Pédsako tyrimo sistemos

Visa pédsako tyrimo metodika pagrista ta pacia teorija. Vienintelis skirtumas yra
tik naudojamas slégio matavimo prietaisas. Dazniausiai naudojamos trys pédsa-
ko tyrimo sistemos (Pifer, Bramesfeld 2012): jprastos pédsako Sukutés, skena-
vimo zondas ir integruojancios pédsako Sukutés.

Iprastos pédsako Sukutés sudarytas i§ eile sudéty Pito vamzdeliy, kurie su-
renka slégio duomenis per visg pédsaka (Goett 1939). Individualus slégis matuo-
jamas manometru, atskiru slégio davikliu ar skenavimo voztuvu. Taip kiekviena
slégio reikSmé pedsake gali biiti tiksliai iSmatuota prie§ paimant vidurkj. [prasty
pédsako Sukuéiy pranaSumas tas, kad jomis galima ai$kiai nustatyti pédsako
aukstj ir forma. Taciau $i sistema néra labai patogi, nes jai reikia nemazai jran-
gos. Atskiri vamzdeliai kiekvienam slégio zondui ir individualtis slégio davikliai
arba skenavimo voZtuvai neleidzia Sios sistemos naudoti sklandytuvo laisvo
skrydzio tyrimams.
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Skenuojancio zondo atveju (Bicknell 1939; Montoya et al. 1974a, 1974b,
1978) mechaniné pavara judina pédsako tyrimo zondg iSilgai pédsako plocio ir
taip leidzia iSmatuoti slégj kiekvienoje pédsako vietoje. Matavimai gali bati at-
likti maziau nei per 5-10 s priklausomai nuo paties skenavimo mechanizmo.
Skenuojanc¢io zondo sistema patogi tuo, kad nereikia keliy slégio davikliy, o
uztenka tik vieno slégio daviklio. Matavimo tikslumas islieka toks pat. Taip pat
vietoj vieno skenuojancio zondo galima naudoti skenuojancias pédsako Sukutes
(Berns 1988). Vis délto skenavimo zondo sistema yra sudétinga, nes zondui ti-
riant pédsaka be galo sunku i§laikyti pastovias skrydzio salygas. Siuo atveju
slégio matavimo paklaidas veikia piloto ar sklandytojo patirtis.

Integruojancios pédsako Sukutés yra santykinai paprastesnés, tode¢l tinka-
mesnés laisvo skrydzio tyrimams (Johnson 1983, 1989). Integruojancios pédsa-
ko Sukutés gana panaSios ] jprasty pédsako Sukuciy sistema, iSskyrus tai, kad
individualtis vamzdeliai sujungti j vieng bendra kolektoriy, kuriame slégis
»pneumatiskai“ suvidurkinamas (Althaus 1995). Anot Silverstein ir Katzoff
(1940), islaikant pusiausvyros salygas, kolektoriaus slégis lygus vamzdeliy slé-
giy sumos vidurkiui:

1
pOav:;szt’ (14)

¢ia p,, — visuminis slégis kolektoriuje; n — pédsako Sukuciy vamzdeliy skaicius;
Po. — kiekvieno vamzdelio visuminis slégis.

Didelis kolektorius gali iki minimumo sumazinti bet kokius vidinius srau-
tus, kurie prieSingu atveju galéty sukelti matavimo paklaidas, priklausancias nuo
laisvo srauto greicio ir atakos kampo.

Integruojancios pédsako Sukutés tvirtinamos ant sparno galinio krasto tam,
kad apimty visg pédsako plota. Visi Sukuciy vamzdeliai turi biti to paties ilgio ir
skersmens.

Labiausiai laisvo skrydzio matavimams tinka integruojancios pédsako Su-
kutés, nes yra santykinai paprastesnés ir gali iSmatuoti slégj visame pédsake tuo
paciu metu. Srautg skenuojancio zondo sistema laisvo skrydzio metu gali tapti
iSmatuotas visas pédsakas. Siai sistemai reikia nemazai papildomos ir gana sudé-
tingos jrangos. To nereikia integruojancioms pédsako Sukutéms, o tai yra didelis
pranaSumas.
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1.9. Pirmojo skyriaus iSvados ir disertacijos
uzdaviniy formulavimas

1. Tikslesnis maksimalios keliamosios jégos prognozavimas leidzia tiks-
liau jvertinti lektuvo ar sklandytuvo minimaly skrydzio greitj. Taip sudaromos
sglygos jvertinti projektuojamy ir esamy profiliy acrodinamines charakteristikas,
profilio tinkamuma sklandytuvui, leéktuvui ar véjo jégainés mentei.

2. Atlikus literatiiros analiz¢ paaiskéjo, kad profilinis pasiprieSinimas pri-
klauso nuo laminariojo pasienio sluoksnio ilgio virSutiniame ir apatiniame pavir-
§iuje, nuo to, ar virsmas jvyksta su burbulu, ar be jo, ir nuo to, ar yra turbulenti-
nio pasienio sluoksnio atsiskyrimas prie galinés briaunos.

3. Laminariojo atsiskyrimo burbulg efektyviausia panaikinti arba sumazinti
naudojant dirbtinius trikdzius. Taciau pats dirbtinis trikdis negarantuoja, kad
visais skrydzio rezimais efektyviai sumazins pasipriesinima.

4. Atlikus dirbtiniy trikdziy analiz¢ pasiilyta dirbtiniy trikdziy klasifikaci-
ja. I$ jos paaiskéjo, kad paprasciausi ir ekonomiskiausi yra mechaniniai trikdziai.
Jy efektyvumas priklauso nuo tvirtinimo vietos ir dirbtinio trikdzio formos. De-
ja, bet visiSskai néra mokslo tiriamyjy darby apie dirbtiniy trikdziy tvirtinimo
vietg ir beveik néra literatiiros, kuria remiantis biity galima jvertinti, kokia dirb-
tinio trikdzio forma geriausia.

5. ISanalizavus eksperimentiniy tyrimy metodika, pasirinkti eksperimenti-
niai tyrimai sklandytuvo laisvo skrydzio metu. Tiriant profilinj pasiprieSinima
geriausia taikyti pédsako tyrimo metodika. Tam pasirinkta integruojanciy pédsa-
ko Sukuciy sistema, kuri yra santykinai paprastesné ir gali iSkart iSmatuoti slégj
visame pédsake.

Atsizvelgiant | $ias iSvadas, darbo tikslui pasiekti biitina i§spresti tokius uz-
davinius:

1. Naudojant skaitinius ir eksperimentinius metodus istirti ir nustatyti dirb-
tiniy trikdziy formos, tvirtinimo vietos ir laminariojo turbulentinio virsmo vietos
itaka sparno profilio aerodinaminéms charakteristikoms.

2. Atliktus skaitinius modeliavimus ir eksperimentinius tyrimus, palyginti
su mokslinéje literatiiroje publikuotais eksperimentiniais rezultatais.

3. Istirti dirbtiniy trikdziy efektyvumo didinimo galimybe.

4. Istirti ir patikslinti maksimalios keliamosios jégos prognozavimo meto-
do tikslumg esant vidutiniams Reinoldso skaic¢iams.



Fiksuoto virsmo jtakos profiliniam
pasipriesinimui skaitiniai tyrimai

Norint efektyviai skaitiSkai tirti profiliy aerodinamines charakteristikas, biitina
taikyti sparc¢ius ir tinkamus skaitinio modeliavimo metodus. Tai leidZia sumazin-
ti ne tik laiko sgnaudas, bet ir kaing.

Siame skyriuje i$nagrinéti skaitiniai sparno profilio aerodinaminiy charak-
teristiky modeliavimo metodai. Atsizvelgiant j tai, kad néra vieno efektyvaus
skaitinio metodo sparno profilio aerodinaminéms charakteristikoms modeliuoti,
atlikti skaitiniai tyrimai su visais metodais, kurie realizuoti jvairiose skaitinése
programose. Aprasytos pasirinktose skaitinése programose taikomos modelia-
vimo metodikos. Atlikti skaitiniai tyrimai ir lyginamoji analize tarp jvairiy skai-
tiniy modeliavimo metody gauty rezultaty.

I tyrimo rezultaty nustacius, kuris skaitinio modeliavimo metodas geresnis,
juo remiantis atlikti tiriamy sparno profiliy aerodinaminiy charakteristiky skaiti-
niai tyrimai. IStirta laminariojo atsiskyrimo burbulo, fiksuoto laminariojo turbu-
lentinio virsmo ir jo vietos jtaka sparno profiliniam pasiprieSinimui.

Sio skyriaus medziaga paskelbta autoriaus publikacijose (Naujokaitis 2008;
Lasauskas, Naujokaitis 2009; Naujokaitis, Lasauskas 2009) ir trijose tarptautiné-
se bei devyniose respublikinése konferencijose.

25
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2.1. Skaitiniai sparno profilio aerodinaminiy
charakteristiky modeliavimo metodai

Profilio aptekéjimas yra sena klasikiné aerodinamikos problema. Jg nagrin¢jant
sprendziamas tiesioginis ir atvirkstinis aerodinamikos uzdavinys.

Sprendziant tiesioginj aerodinamikos uzdavinj, yra zinoma profilio forma ir
esant konkretiems srauto parametrams — tankiui, klampumui ir atakos kampui,
ieSkomi srauto parametrai profilio pavirSiuje, i§ kuriy nustatomas profilio kelia-
mosios jégos koeficientas, pasiprieSinimo koeficientas ir momento koeficientas.

Sprendziant atvirkstinj uzdavinj yra zinomos pageidaujamos profilio cha-
rakteristikos ir ieSkoma forma tokio profilio, kuris turéty Sias charakteristikas.
Sis uzdavinys ne visada turi sprendinj. Kartais tokio uzdavinio sprendinys yra
nerealus, pvz. susikertantis profilio kontiras.

Todél teoriskai profilio aptekéjimas nagrin¢jamas taikant skaitinius meto-
dus. Visi sparno profilio analizés klampiajame sraute skaitinio modeliavimo
modeliai gali biiti i§skirti ] tris metody grupes (Drela 1990a):

1. Bendrieji Navje¢ ir Stokso lyg€iy sprendimai.

2. Neklampiojo srauto ir klampiojo srauto sgveikos metodai (zoniniai sg-
veikaujantys metodai).

3. Neklampiojo srauto su pasienio sluoksniu metodai be sgveikos (zoniniai
nesaveikaujantys metodai).

Neklampiojo srauto su pasienio sluoksniu metodai be sgveikos (zoniniai ne-
sgveikaujantys metodai) (Eppler, Somers 1980; Eppler 1990, 1999, 2006) yra
labai spartiis, taciau juos taikant negalima jvertinti labai svarbaus klampiojo is-
stimimo efekto. Tai turi jtakos nustatant formos pasipriesinimg ir keliamaja jéga
esant srauto atitritkimui.

Sie metodai taip pat netinka, kai profilio srauto aptekéjimas yra artimas gar-
so greiciui, mazam Reinoldso skaiciui ar srauto atitrikimui. Tokiam aptekéjimui
reikia taikyti Navjé ir Stokso arba zoninius sgveikaujanciuosius metodus, kurie
gali tiksliai atkurti klampiojo iSstimimo mechanizmo fizika.

Neklampiojo srauto ir klampiojo srauto saveikos metoduose iSstimimo
efektas iSoriniam neklampiajam aptekéjimui yra artimas iS§stumiamo kiino ar
iSpiitimo pro pavirSiy modeliui. Abu Sie modeliai atkuria teisingg plono pasienio
sluoksnio i$stimimo efekta (Lighthill 1958) ir praktikoje paprastai yra gana tiks-
1ts.

Yra nemazai Sios grupés metody, kuriuos tyré Kusunose et al. (1991); Ce-
beci et al. (1992), Cebeci (1993); Le Balleur, Neron (1993); Arnold, Thiele
(1994) ir kt. Tikriausiai vienas geriausiy zoniniy saveikaujanciy tarp klampiojo
ir neklampiojo srauto metody (Van Dam 2002) yra M. Drela pasiiilytas metodas
(Drela 1990b; 1993).
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PrieSingai, bendrieji Navjé ir Stokso lygciy sprendimai modeliuoja iSsta-
mimo efekta tiksliai ir neatsizvelgiant j klampaus sluoksnio storj. Deja, bet Nav-
jé ir Stokso lygéiy sprendimai reikalauja nuo Simto iki ttikstancio karty didesniy
skai¢iavimo iStekliy nei zoniniai metodai ir yra tiesiog per léti. Pavyzdziui, tai-
kant zoninius metodus su Siuolaikiniais kompiuteriais uztenka keliy sekundziy ar
minuciy, kad gautume reikiamus rezultatus, o naudojant Navjé ir Stokso lygtis
prireikia keliy valandy ar net dieny.

Atsizvelgiant { tai, kad néra vieno efektyvaus skaitinio metodo sparno profi-
lio aerodinaminéms charakteristikoms modeliuoti, biitina atlikti skaitinius tyri-
mus su visais metodais, kurie realizuoti jvairiose skaitinése programose.

Neklampiojo srauto ir klampiojo srauto sagveikos metodas (zoniniai sgvei-
kaujantys metodai) realizuotas skaitinése programose XFOIL 6.96 ir RFOIL 1.1;
neklampiojo srauto su pasienio sluoksniu be sgveikos metodas (zoniniai nesa-
veikaujantys metodai) realizuotas R. Eppler programoje; bendrieji Navjé ir Stok-
so lygciy 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 grei¢io (Drela, Giles 1987; Drela 1989, 2003; Drela, Young-
reen 2001).

Pradiniai duomenys yra profilio geometrija ir aptekéjimo salygos: atakos
kampas ir Reinoldso skaiCius. Programoje XFOIL apjungta keletas skai¢iavimo
metody: potencialiniame sraute ypatybiy metodas, klampiame sraute integralinis
pasienio sluoksnio metodas ir laminariojo turbulentinio virsmo vietos nuststymo
metodas. Siy metody tarpusavio saveika yra modeliuojama priartéjimy badu.

2.2.1. Neklampiojo srauto aprasymas

Programoje XFOIL naudojamas ypatybiy metodo skaitinis variantas, tai yra at-
karpy metodas.

Profilio konttiras ir pédsako trajektorija sudalijami tiesiomis atkarpomis su
N mazgy ant profilio ir N, mazgy ant pédsako trajektorijos (2.1 pav.). Kiekvie-
noje profilio atkarpoje yra iSilgai atkarpos tiesiSkai kintantis stikuringumas
12 (1 <i<N ) Kiekvienoje profilio ir pédsako atkarpoje yra pastovaus intensy-
vumo Saltiniai o,(I1<i<N+N, —1).
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T N,

o

2.1 pav. Profilio ir pédsako atkarpos (Drela 1989)
Fig. 2.1. Airfoil and wake paneling (Drela 1989)

Kadangi pasienio sluoksnio parametrai turi jtakos iSoriniam srautui, skai-
¢iuojama priartéjimy budu. Esant pirmajam priartéjimui, Saltiniy intensyvumas
lygus nuliui. Kituose priartéjimuose Saltiniy srautu modeliuojamas pasienio
sluoksnio ir pédsako i$stimimo storis. Kiekvienos juostos Saltiniy intensyvumas
o; yra skirtingas (2.1 pav.).

Profilio aptekéjimas gaunamas sumuojant laisvaji lygiagretyjj srauta, y in-
tensyvumo siikuriy sluoksnio profilio pavir§iuje srautg ir o intensyvumo $altiniy
sluoksnio profilio pavirSiuje ir pédsake srautg. Tokio srauto tékmés funkcija
uzraSoma taip:

‘I’(x, y) =u,y-u,x+ Ljy(s)ln r(s; X, y)ds +LJ‘ G(S)H(s;x,y)ds , (2.1
27 27

¢ia s — koordinaté isilgai stkuriy ir $altiniy sluoksnio; » — vektoriaus, esancio
tarp koordinatés s ir lauko tasko x, y, modulis; € — impulso netekimo storis.

Jei profilis turi galing baigtinio storio briaung, tuomet galinés briaunos ply-
Syje turi biti pastovaus intensyvumo Saltiniai o, ir pastovaus intensyvumo st-
kuriai y,, .

Tolygiam galinio krasto aptekéjimui turi biiti iSlaikytos Sios salygos:

1

O-TE:E(yl_nySA'f > (2.2)
1 A
yTE:E(}/I_yNXSXt > (2.3)

gia ¢ — vektorinis dydis, esantis iilgai profilio galinio krasto.
Profiliui su tiesiomis atkarpomis, lygtis (2.1) srauto t€ékmés funkcijai bet
kuriame lauko taske (x, y) gali biiti iSreiskiama taip:
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N+N,,~-1
‘P(x,y)z u,y—v,x+— Z‘P}‘.’(x,y)20'j +

Jj=1

NZ CRY RS U SR 0 FANE 2 S )
+i(‘l’§(x,y»§-tﬂ‘ +‘P,{,+(x,y)‘§xfu)/l —7v)

Srauto tékmes funkcijos nariai lengvai randami nustacius vietines atkarpy
koordinates.

Y7 (x,y)=%Ins, - X, Inr, +%, - X, + 3(6, - 0,); (2.5)

¥ (xy)= [(fl +X ¥+ Inn = I, +%(fcf - )ﬂ = i)_c ;. (26)
1 2

W (x,y)=%,0, X6, + yln:—l. 2.7)

2

IS salygos, kad visuose profilio kontliro mazguose tékmés linijos reik§mé
biity pastovi ir lygi ¥, gaunama tiesin¢ lygciy sistema:

N N+N,,-1

Za@./.;/j Y, =—u,y,+0,x — Zb[/d/ ; 1ISi<N. (2.8)

Kai profiliy mazgy koordinatés x;, y; ir pédsako mazgy koordinatés yra Zi-
nomos, matricy a; ir b; elementai yra apibreZzti. Sig lyggiy sistema papildzius
Kutta ir Zukovskio galinés briaunos salyga

yi+7/N:Oa (29)

gaunama tiesiné (N + 1) x (N +1) lygéiy sistema, i§ kurios galima rasti
reik§mes profilio N mazguose ir tekmés funkcijos ¥ reikSme.

(7/3_27/2+7/1)_(7/N-2_27/N-1+7N):0' (2~10)

Analizuojant profilj, lygéiy sistema iSsprendZiama dviem atakos kampams,
kurie yra 0° ir 90°. Tuomet stikuringumo intensyvumg profilio kontiiro mazguose
bet kokiam atakos kampui galima gauti tiesiogiai:

N+N,,—1
Vi =V COSO+ Yo SIN O+ Zbijcrj; I<i<N. (2.11)

J=1
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Kai stikuringumo lygtyje $altiniy intensyvumas lygus nuliui (o, =0), i$ jos
galima tiesiogiai gauti sprendinj neklampiajam srautui, esant bet kuriam atakos
kampui. Klampiajame sraute Saltiniy intensyvumas i§ anksto neZinomas, todél
stkuringumo lygtj reikia spresti priartéjimo budu kartu su pasienio sluoksnio
lygtimis.

2.2.2. Klampiojo srauto aprasymas

Laminariajam ir turbulentiniam pasienio sluoksnio srautui buvo iSplétota integ-
raliné dviejy lygéiy formuluoté, pagrjsta konservatyvumo désniu. Virsmo nusta-
tymas pagristas trikdziy amplitudés teorija ir yra jtrauktas ne tik i laminarigja
formuluote, bet ir kaip papildoma lygtis naudojama nagrin¢jant turbulentinio
srauto savybes.

Dviejy lygéiy energijos iSeikvojimo metodai jau anks¢iau buvo taikomi
daugelio autoriy darbuose, pvz. Le Balleur (1981) ir Whitfield (1978). Tinkamai
suformuluotos dviejy lygciy metody savybés atitinkamai apraso plong atsiskyri-
mo sritj. Vienos lygties metodas, toks kaip Thwaito (pateiktas Cebeci, Bradshaw
1977), negali buti taikomas apraSant atsiskyrusj aptekéjima, neatsizvelgiant |
formos parametro jtakg vietiniam slégio gradientui.

Esama formuluoté paremta standartinémis integralinio momento ir kineti-
nés energijos formos parametro lygtimis:

do

C,
90 o m-m2) 0 S (2.12)
dé u, dé 2
0 b (- L e g S (2.13)
dé u, 2

Cia H - formos parametras; H"~ — kinetinés energijos formos parametras;
H™ — tankio formos parametras; M, — Macho skaiius pasienio sluoksnio ribo-
je; u, — greitis pasienio sluoksnio riboje; &,77 — plono Slyties sluoksnio koordi-
natés; ¢, — energijos iSeikvojimo koeficientas.

Lygtis (2.13) yra lengvai gaunama sujungus standarting integraling momen-
to lygti (2.12) su kinetinés energijos netekimo storio lygtimi:

49" (5 13- MZJQ du. o, (2.14)

dE e u, dé ne

¢ia 6" — i8stimimo storis; & — kinetinés energijos netekimo storis.
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UZdarumas. UZbaigiant integralines pasienio sluoksnio lygtis (2.12) ir
(2.13), galima tarti, kad yra funkciné priklausomybé:

H =H'(H,,M,Re,), H"=H"(H,M,), (2.15)
C,=C,(H,M,Re,), c,=c,(H, .M, Re,), (2.16)

¢ia Re, — impulso netekimo storio Reinoldso skaicius; H, — kinematinis for-
mos parametras, nustatomas, kai tankis pastovus visam pasienio sluoksniui.
Tuomet tarpusavio 1:y§ys tarp lygciy (2.15) ir (2.16) apibréziamas nustatant grei-
¢io epiiiros forma. Cia naudotg kinematinj formos parametra A, galima nusta-
tyti pagal Whitfield (1977) i$ adiabatinio aptekéjimo ore:

_ H-0,290M

= 2.17
Y 140113M2 @17)

Laminarusis uzdarumas. Rysys tarp lygciy (2.15) ir (2.16) gali biiti nusta-
tytas i§ keleto epitiry Seimy. Laminariajam aptekéjimui esama formuluoté pa-
naudoja Falknerio ir Skano vieno parametro profiliy Seimg, kad buty galima
nustatyti toliau esancius rysius:

4-H, Y
H :1,515+o,076M, H, <4, (2.18)
k
2
H* :1,515+o,o40w, H, >4, (2.19)
Hk
C, 4-H,)
Re,—L=-0,067 + 0,01977u, H, <74, (2.20)
2 H, -
2
C, 1,4
Re, —==-0,067+0,022 1- , H,>74, (2.21)
=
Re, ZH& =0,207+0,00205(4—H,)°, H, <4, (2.22)
2 (Hk _4)2

Re, % =0,207 + 0,003 [ H, >4. (2.23)

1+0,02(H, -4))

Tankio storio formos parametro /™ israiska turbulentiniam aptekéjimui
gali blti nustatoma remiantis Whitfield (1978). Si israiSka taip pat tinka ir lami-
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nariajam aptekéjimui. Pagrjsta, kad formos parametras A~ turi gana maZg jtaka
aptekéjimui artimam garso greiciui ir visiskai nereikSminga mazam ikigarsiniam
greiciui:

- :[ 0,064

kY

+0,25 lej . (2.24)

Turbulentinis uzdarumas. Turbulentinio uzdarumo rySiai esamai formu-
luotei jgyjami naudojant pavirSiaus trinties pasiprieSinimo ir greiCio profilio
formules (Swafford 1983):

R -1,74-0,31H},
F.C, =03¢ ™" {logm(%ﬂ +

‘ (2.25)
+0,00011| tanh| 4 — H, -1
0,875
¢ia
F =(1+02m2)". (2.26)
b
i:u—fiarctan(o,09y*)+ 1= % 57 Jann2| o 1 5 (2.27)
u, u, 0,09 u, 0, 0
kai
)
u, |C, C, . u
w |G LS e 2.28
"2 c, Y= (2.28)
p.

¢ia u_ — Slyties greitis prie pavirSiaus; g, — klampumas pasienio sluoksnio ribo-
je; p, — tankis pasienio sluoksnio riboje.

a ir b — nekintami dydziai, gaunami netiesiogiai pakeiciant lygybe (2.28) i
standartines impulso netekimo ir i§stimimo storio iSraiskas.

Naudojant lygybe (2.28) jgyjami rysiai tarp H", H, ir Re,:

1,6
H, =1505+——+|0,165— 1’61/ (1, 1) H <H,  (2.29)
€y Re;? H

k
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H, =1,505 +—— 4+ (H, - H, )

eH
(2.30)
“ 0,04 N 0,007logRe, | H >H,
H, 4
H —-H,+
logRe,
¢ia
H, =4, Re, <400, (2.31)
H, =3+?, Re, >400. (2.32)
e

0

Energijos iSeikvojimo koeficientas ¢, yra iSreiSkiamas kaip pavirSiaus ir
pédsako sluoksniy suma:

C
¢, :7st +C.(1-U,). (2.33)

Slyties jtempimy koeficientas C. yra §lyties jtempiy matas pédsako sluoks-
nyje, o U, — ekvivalentiSkai normalizuotas sienelés poslinkio greitis, iSreiSkia-
mas Sia formule:

* H -1
U_:H_(l—i ¢ j (2.34)
3 H

Kiekvienas i§ dviejy nariy ¢, iSraiSkoje (2.33) susideda 1S Slyties ir grei¢io
nariy. Trinties pasiprieSinimo koeficientas C, priklauso tik nuo vietinio pasie-
nio sluoksnio parametry. Slyties jtempiy koeficientas C. nepriklauso nuo vieti-
niy salygy ir Reinoldso reik§meés pédsako sluoksnyje. Zinoma, &ia atsizvelgiama
i reliatyviai létai kintancias salygas, ypa¢ esant maziems Reinoldso skaic¢iams.

Remiantis Green et al. (1977) tyrimais §i 1éta reakcija modeliuojama Ze-
miau esan¢ia C, lygtimi, kuri faktiSkai yra supaprastinta (Bradshaw, Ferriss

1971) Slyties lygties forma:

9.dC, _ 4,2(C%EQ —c/ ) (2.35)
C. df
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Nominalusis pasienio sluoksnio storis ¢ ir pusiausvyros Slyties jtempiy

koeficientas C,, yra nustatomi i§ toliau esanciy priklausomybiy:

5= 9(3,15 + ;’72 ] +5°, (2.36)

k

c =g 0015 (H,-1)

Sk 2.37
e 1-U, HH (&37)

Energijos iSeikvojimo koeficiento lygtis (2.33), poslinkio greicio lygtis
(2.34) ir pusiausvyros Slyties jtempiy priklausomybé (2.37) gaunamos i§ gerai
zinomy G — f pusiausvyros pasienio sluoksnio padéties (Clauser 1954) postula-
ty. Empiriné G — § priklausomybé:

G=671+0.758 (2.38)
¢ia
g=M-l L g 25 du (2.39)
H, & C, u, dé
2

Turbulentinio pasienio sluoksnio ar pédsako nuokrypis nuo pusiausvyros
padéties (2.38) pataisomas lygtimi (2.35). Kai aptekéjimas keiciasi létai C_ arte-
japrieC,, ir empirinis uZzdarumo rySys griZta  savo pusiausvyros formg.

Pagrindinés integralinés lygybés (2.12) ir (2.13) ir visi turbulentinio uzda-
rumo ry§iai tinka laisvam srautui, kai trinties pasiprieSinimo koeficientas C, yra

lygus nuliui. Taigi esamoje formuluotéje turbulentinis pédsakas nattraliai lai-
komas kaip du pasienio sluoksniai be sieneliy jtempio. Laminarusis pédsakas
nesusiformuoja esant aerodinaminiam aptekéjimui, todé¢l ¢ia jis nenagrinéjamas.

Virsmas. Pagrindiné problema, analizuojant mazo Reinoldso skai¢iaus pro-
filius, yra tikslus virsmo nustatymas. Si virsmo vieta atsiskyrimo burbule smar-
kiai nulemia burbulo dydj ir su juo susijusius nuostolius. Tipinis atsiskyrimo
burbulas charakterizuojamas greiiu u, pasienio sluoksnio riboje ir impulso

netekimo storiu — . Prisijungus laminariajam burbului Sios reikSmés pakinta
dydziais Au, ir AG (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 pokytj, yra lengvai jgyjama integruojant integraling
momento lygtj (2.12) vir§ §io mazo srauto nuotolio A&, nepaisant trinties pasi-
prieSinimo koeficiento C, :

Ao i m)e (2.40)
0 u

e

Si lygtis rodo, kad didelis pirminio formos parametro H prisijungimas suke-
lia didelj impulso netekimo storio pokytj. Kai H labai staigiai iSauga atsiskyrimo
burbulo laminariojoje dalyje, tuomet i§ lygties (2.40) aiSku, kad impulso neteki-
mo storio pokytis taps jautresnis burbulo ilgiui ir tiksliai virsmo vietai paciame
burbule. Kadangi profilio pasiprieSinimas yra tiesiogiai veikiamas bet kokio
impulso netekimo storio pokycio, tikslus ir patikimas virsmo nustatymo metodas
yra biitinas kiekybiniam pasiprieSinimui nustatyti mazo Reinoldso skaiiaus
profiliams su atsiskyrimo burbulu.

Taikant §j metodg taikoma trikdziy amplitudziy augimo teorija, paremta Or-
ro ir Sommerfeldo lygtimi, kuri i§ tikryjy yra ¢’ metodas, iplétotas Smith,
Gamberoni (1956) bei Van Ingen (1956). Remiantis §iuo ¢’ metodu, galima da-
ryti prielaida, kad virsmas jvyksta, kai nepastoviausia Tollmieno ir Schlichtingo
banga pasienio sluoksnyje iSauga esant toms pacioms aplinkybémis. Dazniausiai
tariama, kad e’ = 8100 . Norint apskaiciuoti §j trikdziy didéjimo veiksnj, sutrik-
dymo augimo greitis turi biiti susij¢s su vietinio pasienio sluoksnio parametrais.
Naudojant Falknerio ir Skano epitiry Seimg, Orro ir Sommerfeldo lygtis gali buti
i8spresta naudojant trikdziy amplitudziy didéjimo kreives formos parametrams ir
nepastoviems dazniams.
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Gleyzes et al. (1985) nustate, kad integruoto daznio gaubianciosios yra ar-
timos tiesioms linijoms:

M, JRe,~Re,, (#,)], (2.41)

n=
4
¢ia n — trikdziy augimo kintamasis virsmo metu.
Santykis dni/d Re,, ir kritinis Reinoldso skaiCius Re,, gali buti iSreiskiami
lygybémis:
dn
dRe

= 0,01{[2,4Hk —3,7+2,5tanh(1,5H, —4,65)f + 0,25% . (242)

4

k

k

log,, Re,, =| 12~ 0,489 |tanh| —2— 12,9 |+ 222 1044 (2.43)
H H, -1 H, -1

k

2.3 paveiksle parodyta, kad gaubianc¢iosios randamos naudojant abi lygtis
su tikromis trikdziy didéjimo kreivémis.

Paprastam aptekéjimui kinematinis formos parametras H, yra pastovus, o
impulso netekimo storio Reinoldso skaicius Re, yra specifiSkai susietas su srau-
to koordinate &. Taigi lygtis (2.41) tiesiogiai iSreiSkia amplitudés santykj n
kaip koordinatés & funkcijg. Tariama, kad virsmas jvyksta, kai 7 =9 . Nepana-
Siems aptekéjimams trikdziy amplitudé skai¢iuojama integruojant vietinio srauto
trikdziy amplitudg i$ nestabilaus tasko.

Gleyzes et al. (1985) integravo santykio lygybe (2.42):

Reg
i = j ﬂdReg . (2.44)
Regg d Re&

Tai paaiskina, kad lygtis (2.44) néra tinkama nustatant virsma atsiskyrimo
burbule dé¢l impulso netekimo storio Reinoldso skaicius Re, didelio pasikeitimo
prie visy tipinio burbulo laminariyjy viety. Taigi lygtis (2.44) klaidingai teigia,
kad atsiskyrimo burbule jvyksta tik labai mazas amplitudziy didéjimas. Daug
geriau integruoti trikdziy amplitudziy didéjimo daznj naudojant keleta pagrindi-
niy Falknerio ir Skano epitiry Seimos savybiy. Trikdziy amplitudziy didéjimo
daznis atsizvelgiant | koordinatés & funkcijg nustatomas taip:

2
di  di dRe, di 1 ( & dueHJpeuﬁ 1 (2.45)

dé dRe, dé dRe,2\u, d& wé 0
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H= 500 401 350 2.96 2.80

2000 4000 6000 8000 10000
Re,

2.3 pav. Orro ir Sommerfeldo trikdziy amplitudziy didéjimo kreivés (Drela, Giles 1987)
Fig. 2.3. Orr—Sommerfeld spatial amplification curves (Drela, Giles 1987)

Naudojant empirinius rysius:

peuﬂz :l(H )_ 6,54Hk —14,07
fe7e” )= ———

P 7z , (2.46)
e k

1

(H,-4f 0,068}— , (2.47)

idu(,:
u, dé

I(H,)

trikdziy amplitude, atsizvelgiant | koordinatés & funkcija, iSreiskiama kaip ki-

k

m(H, )= (0,058

nematinio formos parametro /, ir impulso netekimo storio 6 funkcija:

di din m(H,)+1 1
Z(H,,0)= H)—" (). 24
gz Ho0)= (==l ) (2.48)
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Tiksli amplitudés santykio 7 iSraiska jgauna tokig forma:
£
~ dn
iE)=|—dé&, 2.49
©) ; rad (2.49)

C¢ia &, —taskas, kuriame Re, =Re,,.

Esamoje formuluotéje lygtis (2.49) néra naudojama tiesiogiai. Vietoj to di-
ferencialiné forma (2.48) yra diskretizuota ir iSspresta kaip dalis globalios Niu-
tono sistemos. Taip 7 yra laikomas kaip dar vienas pasienio sluoksnio kintama-
sis. Tai svarbu patikimai ir greitai skai¢iuojant, kai amplitudés didéjimo lygtis
(2.48) yra sujungta su integralinémis pasienio sluoksnio lygtimis (2.12) ir (2.13)
tame paciame atsiskyrimo burbule.

Programoje XFOIL iSsprendus stikuringumo lygc€iy sistemg priartéjimo bii-
du kartu su pasienio sluoksnio lygtimis, gaunamas slégio koeficiento kitimas
profilio pavirSiuje.

Keliamosios jégos ir momento koeficientai skaiciuojami tiesiogiai integruo-
jant slégj profilio pavirSiuje. PasiprieSinimo koeficientas skaiCiuojamas pagal
Squiro ir Youngo formule ne profilio galinéje briaunoje, bet paskutiniame aero-
dinaminio pédsako taske.

2.3. Skaitinio modeliavimo metodika programoje
RFOIL

Profiliy charakteristiky analizei taip pat naudojamas Delft technologijos univer-
siteto profiliy kiirimui modifikuotas skaitinés modeliavimo programos XFOIL
5.4 versijos programinis paketas. Si modifikuota programa buvo pavadinta
RFOIL (Timmer, Rooij 2003).

Sios programos modifikavimo tikslas — i§plésti XFOIL programinj paketa,
kuris galéty jvertinti sukimosi efekta profilio charakteristikoms. Pirmiausia buvo
sustiprinta dviejy dimensijy maksimalios keliamosios jégos jtaka profilio cha-
rakteristikoms. Skaitinis stabilumas turbulentiniam pasienio sluoksniui buvo
pasiektas panaudojus Schlichtingo greicio epitiras vietoj Swaffordo. Be to, buvo
pritaikytas $lyties koeficientas Greeno turbulentinio pasienio sluoksnio modelio
lygtyse, o nukrypimas nuo pusiausvyros aptekéjimo buvo sujungtas su pasienio
sluoksnio formos parametru (Rooij 1996).

Timmer ir Rooij (2003) pateiké profilio aerodinaminiy charakteristiky skai-
¢iavimus su programomis XFOIL ir RFOIL. Rezultatai kiek skiriasi, taciau po-
liarés ir keliamosios jégos priklausomybés nuo atakos kampo kinta panasiai.
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2.4. Skaitinio modeliavimo metodika R. Eppler
programoje

Richard Eppler metodas plétojamas jau daugiau kaip 45 metus (Eppler, Somers
1980; Eppler 1990, 1999, 2006). Jis sujungia atkarpy metodg neklampiajame
sraute aplink profilj ir integralinj pasienio sluoksnio metodg. Tai labai efektyvus
metodas, kuris taikomas, kai Reinoldso skaic¢ius kinta nuo 3x 10* iki 5x10’. Sia-
me R. Eppler metode spiidumo pataisa greiCio pasiskirstymui galioja tol, kol
aptekéjimas tampa virSgarsinis.

Profilio analizei neklampiajame sraute taikomas atkarpy metodas su para-
boliniu stikuriy pasiskirstymu. Atkarpy geometrija apibréziama profilio koordi-
natémis, kurias uzraSo vartotojas. Aptekéjimo savybés, kai linijinis tangentinis
greitis lygus nuliui, skai¢iuojamos kiekvienai profilio koordinatei (atkarpy pa-
baigos taskuose, o ne viduryje). Tuomet analizuojama prie dviejy atakos kam-
pu — 0° ir 90°. Norimam atakos kampui aptekéjimas apskaiciuojamas is Siy dvie-
ju sprendiniy superpozicijos principu. Visas §is procesas nereikalauja jokiy kras-
tiniy sglygy ar profilio koordinaciy glotninimo, nes visiskai pakanka originaliy
profilio koordinaciy. Taciau, norint gauti tikslesnius rezultatus, galima tarp ko-
ordinaciy jterpti papildomus taskus.

Laminarusis turbulentinis pasienio sluoksnis apskaic¢iuojamas naudojant in-
tegralines judesio kiekio ir energijos lygtis. Apytiksliai gauti sprendiniai i§ lami-
nariojo pasienio sluoksnio puikiai sutampa su tiksliaisiais sprendiniais. Turbu-
lentinis pasienio sluoksnio metodas pagrijstas trinties pasiprieS§inimo, energijos
iSeikvojimo ir formos parametro désniais. Atsiskyrimas nustatomas remiantis
formos parametru, kuris pagristas energijos ir impulso netekimo storiu. Taciau
§is formos parametras turi priesingg kryptj nei formos parametras, kuris parem-
tas iS§stimimo ir impulso netekimo storiu.

Pradinéje programos versijoje laminariajam turbulentiniui virsmui buvo
naudojamas empirinis vietinis kriterijus, kuris susideda i§ Reinoldso skaiciaus,
pagristo vietinémis saglygomis bei impulso netekimo storiu ir formos parametru.
Veéliau buvo pritaikytas naujas empirinis virsmo kriterijus, kuris atsizvelgé i nes-
tabilaus pasienio sluoksnio istorijg. Dabartinéje programos versijoje naudojamas
¢" kriterijus pagal individualius daZznius. Keliamosios jégos ir momento koefi-
cientai nustatomi i§ neklampiojo srauto. Tuomet Siems koeficientams pritaikoma
klampumo pataisa ir jvedama keliamosios jégos koeficiento pataisa dél srauto
atsiskyrimo. Taip pat galima jvertinti pasienio sluoksnio i$stimimo efekto grei-
¢io pasiskirstymg keliamosios jégos ir momento koeficientams. Pasienio sluoks-
nio charakteristikos galiniuose atkarpy taskuose naudojamos apskaiciuojant pro-
filio pasipriesinimo koeficientg pagal Squiro ir Youngo formule. Paprastai teori-
nis nustatymas puikiai sutampa su eksperimentiniais tyrimais.
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2.5. Skaitinio modeliavimo metodika programoje
FLUENT

Turbulentinis srautas charakterizuojamas kintamu grei¢iy lauku. Sie kitimai
maiSosi perneSdami tokius dydzius, kaip judesio kiekis, energija ir kt. Kadangi
Sie kitimai gali biti labai mazi, bet daznai pasikartojantys, jie yra per daug sudé-
tingi, kad buty galima tiesiogiai juos modeliuoti atliekant praktinius inZinerinius
skaiCiavimus. Vietoj to tikslios pagrindinés lygtys gali buti apibendrintos ir su-
paprastintos arba nejvertinanc¢ios mazy veiksniy jtakos, taip modifikuojant aibe
lygciy, kurias papraséiau isspresti tiek laiko, tiek kainos atzvilgiu. Vis délto mo-
difikuotos lygtys jtraukia papildomus nezinomus kintamuosius dydzius, o turbu-
lencijos modeliai reikalingi nustatant Siuos kintamuosius Zinomuose nariuose.

Deja, néra vieno universalaus turbulentinio srauto modeliavimo metodo,
kuris tikty visoms problemoms ir atvejams spresti. Turbulentinio srauto modelio
pasirinkimas priklauso nuo sraute vykstanciy fizikiniy procesy, skaiciavimo tiks-
lumo poreikio, turimy skaic¢iavimo istekliy, modeliavimo laiko sgnaudy ir kity
veiksniy. Todéel renkantis metoda, kuriuo modeliuojamas turbulentinis srautas,
biitina suprasti kiekvieno metodo galimybes, pranasumus ir trikumus.

Programoje FLUENT (6.3 versija) galimi keli turbulencijos modeliai — vie-
nos lygties Spalart-Allmaras, dviejy lygéiy k-¢ ir k-, ir kiti.

Spalart-Allmaras modelis yra palyginti paprastas vienos lygties metodas
(Spalart, Allmaras 1992; Spalart 2000; Spalart, Rumsey 2007), kuris modeliuoja
pernesimo lygtis kinematiniam stkuriy klampumui. Tai sujungia palyginti nauja
vienos lygties modeliy klasg, kurioje nebttina skaiciuoti ilgio dydzio, susieto su
vietiniu Slyties sluoksnio storiu.

Standartinis k-¢ modelis (Launder, Shima 1989) yra pusiau empirinis mode-
lis, pagristas pernesimo modelio lygtimis — turbulencijos kinetine energija k ir
turbulencijos disipacija e. PerneSimo modelio turbulencijos kinetiné energija k
nustatoma 1§ tiksliai apibréztos lygties, o turbulencijos disipacija ¢ jgyjama re-
miantis fizikiniu samprotavimu ir i§laikant maza panasumag su jo paties matema-
tiskai tikslia kopija. ISvedant k-¢ modelj daroma prielaida, kad srautas yra visis-
kai turbulentinis, o klampumo jtaka nedidelé. Véliau §iam modeliui pritaikyta
spudumo korekcija (Kaul 2011).

Standartinis k- modelis programoje FLUENT pagristas Wilcox k- mode-
liu (Wilcox 1994, 2006, 2008), kuris jtraukia mazy Reinoldso skaiCiy jtakos
modifikacijas, splidumg ir §lytj. k- modelis yra empirinis, pagristas pernesimo
modelio lygtimis — turbulencijos kinetine energija & ir specifiniu disipacijos san-
tykiu w. Vienas i$ §io modelio tiksly — rasti minimaly kritinj Reinoldso skaiciy,
kuriam esant pradeda formuotis Tolmieno ir Schlichtingo bangos. Vis délto Sis
modelis netinkamas atsiskyrusiam srautui (Shyy et al. 2011).
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2.6. Laminariojo atsiskyrimo burbulo skaitiniai
tyrimai

Pirmiausia atlikti skaitiniai tyrimai, kuriy metu buvo siekiama iSsiaiskinti, kuris
skaitinio modeliavimo metodas tinkamiausias sparno profilio aerodinaminiy
charakteristiky ir laminariojo atsiskyrimo burbului modeliuoti.

I§ ankstesniy tyrimy rezultaty matyti, kad neklampiojo srauto ir klampiojo
srauto sgveikos skaitinio modeliavimo metodika realizuota programoje XFOIL
geba sumodeliuoti laminariojo atsiskyrimo burbulg (Naujokaitis, Lasauskas
2009).

2.4 paveiksle parodytas FX 66-S-196 VI profilio slégio kitimas sumode-
livotas skaitine programa XFOIL (istisin¢ linija). Sios reik§més palygintos su
publikuotais eksperimentiniais tyrimais Delft technologijos universiteto uzdarojo
kontiiro aerodinaminiame vamzdyje (rombai) (Gooden 1979).

O FXB66-5-196VI
Re - 0.500x10°
a - 0.0000°

-1.5 C, - 0.5034

C Cy = -0.1082

P ¢, - 0.01084

-L.0 L/D = 46.4Y
Ny, = 7.60

-0.5 o Test TU Delft

0.0

0.5

1.0

2.4 pav. FX 66-S-196 VI profilio slégio kitimas, sumodeliuotas skaitine programa
XFOIL (istisiné linija) ir eksperimentiSkai gauti rezultatai (rombai) (Gooden 1979), kai
a=0° Re=0,5x10°, ir N;=7.6
Fig. 2.4. Calculated by XFOIL code (straight line) and experimentally measured
(rthombs) (Gooden 1979) pressure distribution for FX 66—S—196 VI airfoil, when o = 0°,
Re=0,5%10° and N,,;,=7,6
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I§ 2.4 paveikslo matyti, kad skaitiniai rezultatai puikiai sutampa su ekspe-
rimentiniais rezultatais. Taip pat matyti, kad XFOIL geba modeliuoti laminaryjj
turbulentinj virsma ir laminariojo atsiskyrimo burbula.

Pagal nustatytuosius parametrus skaitingje programoje XFOIL visuomet
naudojama ,,standartiné” ¢" metodo reikSmeé, kuri lygi Ny, = 9. Tai sparciausiai
didé¢jancio daznio, kuris sukelia virsma, didéjimo koeficiento logaritmy gaubia-
moji. Tinkama §io parametro reikSmé priklauso nuo aplinkoje esancio trikdymo
lygio ir imituoja trikdymo jtakg virsmui. Amplitudés kitimas skai¢iuojamas nuo
profilio pavirSiaus vietos, kurioje prasideda nestabilumo sritis. Kai amplitudés
didéjimo koeficientas pasiekia kriting reik§me, tariama, kad prasideda turbulen-
tinis pasienio sluoksnis. Kritin¢ » reik§mé nustatoma i§ eksperimenty. Todél Sis
metodas vadinamas pusiau teoriniu " metodu.

Norint, kad gauti skaitiniai rezultatai sutapty su eksperimentinémis reiks-
meémis, reikia nurodyti fiksuota virsmo vietg arba paciam vartotojui parinkti
virsmo kriterijaus reikime. Siuo atveju (2.4 pav.), Zinant eksperimentiniy tyrimy
rezultatus, randama, kad virsmas jvyksta, kai NV, = 7,6.

Atliekant skaitinius tyrimus programomis XFOIL 6.96, RFOIL 1.1, R. Ep-
pler (2006 m.) programa ir FLUENT 6.3 biitina jvertinti ar skaitinio modeliavi-
mo metodika $iose programose jvertina laminaryjj turbulentinj virsmg ir lamina-
riojo atsiskyrimo burbulo susidarymg. Gauti skaitinio tyrimo rezultatai pateikti
2.5-2.14 paveiksluose, i$ kuriy matyti LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento
kitimas, gautas programomis XFOIL 6.96, RFOIL 1.1, R. Eppler programa ir
FLUENT 6.3. Visi skaitiniai tyrimai atlikti, kai Reinoldso skai¢ius buvo
Re=1,752x 106, o keliamosios jégos koeficientas C; = 0,4.

2.5 paveiksle parodytas slégio koeficiento kitimas, gautas programomis
XFOIL (virSutinio pavirSiaus slégio kitimas vaizduojamas istisine raudona linija,
apatinio — mélyna linija) ir RFOIL (rombai). Matyti, kad rezultatai identiski. Gal
biity galima i$skirti tik laminariojo turbulentinio virsmo susidarymo vietg ant
vir§utinio profilio pavirSiaus — RFOIL programa sumodeliavo 2 % stygos atstu-
mu ar¢iau noselés. Abiejose skaitinése programose naudojama neklampiojo
srauto ir klampiojo srauto sgveikos skaitinio modeliavimo metodika, todél ir
slégio kitimas sumodeliuojamas toks pat.

2.6 paveiksle parodytas slégio koeficiento kitimas tarp XFOIL ir R. Eppler
programomis gauty rezultaty. Matyti, kad rezultatai nesutampa. R. Eppler pro-
grama apskaiciuotas slégio kitimas (rombai) nuo profilio noselés iki 30 % stygos
atstumo ant virSutinio profilio pavirSiaus yra 10 % mazesnis (nuo raudonos i$ti-
sinés linijos) ir tiek pat didesnis ant apatinio profilio pavirSiaus (nuo mélynos
iStisinés linijos). Toliau slégio kitimas sutampa su XFOIL neklampaus srauto
rezultatais (juoda punktyriné linija). Tam jtakos turi R. Eppler programoje tai-
koma keliamosios jégos koeficiento skaiiavimo metodika. Siek tiek sumazinus
atakos kampa R. Eppler programoje galima biity gauti visiska sutapima.
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2 Uy LAP 7-131/17
' Re = 1.752x10°
a = 1.6632°
-L.9 C, - 0.4000
o Cy = -0.0180
Cp = 0.00497
-1.0 L/0 = 80.49

2.5 pav. LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento kitimas, sumodeliuotas skaitinémis

programomis XFOIL (istisiné 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
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2.6 pav. LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento kitimas, sumodeliuotas skaitine

programoma XFOIL (istisiné 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
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Skaitiniai rezultatai gauti programomis XFOIL ir FLUENT pateikti 2.7—
2.14 paveiksluose. Atliekant skaitinius modeliavimus programa FLUENT, pir-
miausia reikia aplink profilj esancig srauto sritj sudalyti baigtiniais elementais,
t.y. nubraizyti tinklelj. Jj galima braizyti jvairiomis programomis: TGrid,
GAMBIT, GeoMesh, PreBFC, ICEMCFD, I-deas, NASTRAN, PATRAN,
ARIES arba bet kokia kita tinklelio braizymo programa. Galimos jvairios tinkle-
liy formos: C, O, H ir jvairiis jy deriniai (Hirsch 2007). Siuos tinklelius galima
sudalyti jvairiais baigtiniais elementais. Deja, néra vieno tinklelio, tinkamo vi-
siems atvejams. Todél skaitiniams tyrimams nubraizyti C ir O formos tinkleliai
GAMBIT programa. Atlikus skaitinius modeliavimus paaiskéjo, kad C formos
tinklelis yra tinkamesnis profilio aerodinaminéms charakteristikoms modeliuoti
ir analizuoti.

2.7 paveiksle parodytas LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento kitimas,
sumodeliuotas laminariajame sraute skaitine programa FLUENT. Palyginus §j
slégio koeficiento kitimg su programa XFOIL (2.8 pav.), kuria modeliuotas
klampusis srautas, matyti, kad FLUENT gautas slégio koeficiento kitimas (2.8
pav. rombai) sutampa su XFOIL sumodeliuotu neklampiuoju srautu (2.8 pav.
punktyriné linija). Sis programos FLUENT modeliavimo metodas netinkamas,
nes realiai profilj nuo sgstingio taSko apteka laminarusis srautas, kuris véliau dél
jvairiy trikdziy virsta turbulentiniu.

2.9-2.14 paveiksluose parodytas LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento
kitimas, sumodeliuotas programa FLUENT jvairiais turbulentinio srauto mode-
liavimo metodais ir $iy rezultaty palyginimas su programa XFOIL gautais rezul-
tatais.

2.9 paveiksle parodytas LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento kitimas
sumodeliuotas programa FLUENT vienos lygties Spalart-Allmaras turbulencijos
metodu, 2.11 paveiksle — dviejy lygciy k-¢ turbulencijos metodu, 2.13 paveiks-
le — dviejy lygciy k~w turbulencijos metodu. I§ pirmo Zvilgsnio didelio skirtumo
nematyti, taciau, palyginus Siuos slégio koeficiento kitimo rezultatus su progra-
ma XFOIL gautais rezultatais (2.10, 2.12 ir 2.14 pav.), matyti, kad skirtumo
esama. N¢ vienas i§ trijy taikyty turbulencijos modeliavimo metody neatitiko
programa XFOIL gauty rezultaty ir nesugebéjo sumodeliuoti laminariojo atsi-
skyrimo burbulo tiek ant virSutinio profilio pavirSiaus, tiek ant apatinio pavir-
Siaus. Ties programa XFOIL sumodeliuota atsiskyrimo burbulo vieta visi pro-
grama FLUENT gauti rezultatai buvo panasiis programa XFOIL sumodeliuotam
neklampiam srautui (punktyriné linija). Siek tiek iSsiskyré k-¢ turbulencijos me-
todu sumodeliuotas slégio koeficiento kitimas. 2.12 paveiksle matyti, kad slégio
ekstremumas, esantis ties profilio nosele, yra didesnis nei programa XFOIL gau-
ti duomenys, o slégio kitimas ant virSutinio profilio pavirSiaus ties uZsparniu
beveik sutampa.
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FLUENT 6.3 (2d. dp. pbns, lam)

2.7 pav. LAP 7-131/17 profilio slégio 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

~2.0perorL LAP 7-131/17
' Re = 1.752x10°
o = 1.6628°
-L.S C, = 0.4000
o Cy = -0.018D
Cp = 0.00u97
-1.0 L/D = 80.U8

2.8 pav. LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento kitimas, sumodeliuotas programa
XFOIL (istisiné linija) ir laminariajame sraute programa FLUENT (rombai)
Fig. 2.8. Calculated by the XFOIL code (straight line) and the FLUENT code (rthombs,
laminar flow) pressure distribution for LAP 7-131/17 airfoil
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2.9 pav. LAP 7-131/17 profilio slégio 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- U yxror LAP 7-131/17
Re = 1.752x10°
a - 1.6628°
-L.9 . - 0.4000
Co Cy = -0.0180
Cp = 0.00497
-0 L/D = 80.UB
Ne. = 9.00

o FLUENT S-A

2.10 pav. LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento kitimas, sumodeliuotas programa
XFOIL (istisiné 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 slégio koeficiento kitimas, sumodeliuotas k-&
turbulencijos metodu skaitine programa FLUENT
Fig. 2.11. Calculated by the FLUENT code (k-¢ turbulence model) pressure distribution
for LAP 7-131/17 airfoil

~2- U yxrorL LAP 7-131/17
Re = 1.752x10°
a = 1.6628°
-L.5 €, = 0.4000
o Cy = -0.0180
Cp = 0.00497
-0 L/D = 80.u8
Ne. = 9.00

2.12 pav. LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento kitimas, sumodeliuotas programa
XFOIL (istisiné linija) ir k~¢ metodu programa FLUENT (rombai)
Fig. 2.12. Calculated by the XFOIL code (straight line) and the FLUENT code (rthombs,
k-¢ turbulence model) pressure distribution for LAP 7-131/17 airfoil
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2.13 pav. LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento kitimas, sumodeliuotas k-w
turbulencijos metodu skaitine programa FLUENT
Fig. 2.13. Calculated by the FLUENT code (k- turbulence model) pressure distribution
for LAP 7-131/17 airfoil

~2- U yxror LAP 7-131/17
Re = 1.752x10°
a - 1.6628°
-L.9 . - 0.4000
Co Cy = -0.0180
Cp = 0.00497
-0 L/D = 80.UB
Ne. = 9.00

& FLUENT k-w

2.14 pav. LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento kitimas, sumodeliuotas programa
XFOIL (istisiné linija) ir k-0 metodu programa FLUENT (rombai)
Fig. 2.14. Calculated by the XFOIL code (straight line) and the FLUENT code (rhombs,
k- turbulence model) pressure distribution for LAP 7-131/17 airfoil
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Atlikti skaitiniai tyrimai tarp skaitiniy programy XFOIL ir FLUENT paro-
dé, kad programa FLUENT néra tinkama sparno profilio aerodinaminéms cha-
rakteristikoms modeliuoti esant vidutiniams Reinoldso skai¢iams, nes negali
jvertinti laminariojo turbulentinio virsmo ir laminariojo atsiskyrimo burbulo
susidarymo. Kadangi skaitiné programa FLUENT srauta sumodeliuoja kaip tur-
bulentinj, buvo atlikta lyginamoji analizé, kai programoje XFOIL fiksuojamas
virsmas ties profilio nosele, taip iSkart modeliuojant sparno profilj turbulenti-
niame sraute. Gauti rezultatai palyginti su programoje FLUENT esanciais turbu-
lentinio srauto Spalart-Allmaras, k-¢ ir k-w turbulencijos metodais. Visais atve-
jais gautas panasus slégio kitimas, kuris sutampa.

2.15 paveiksle matyti, kad, lyginant su Spalart-Allmaras turbulencijos me-
todu, slégio kitimo rezultatai sutampa. ISsiskiria tik slégio kitimas ties uzsparniu
ant profilio virSutinio pavir$iaus. Tam jtakos galéjo turéti tinklelio sudalinimas
baigtiniais elementais, kurj Sioje vietoje reikeéty labiau sutankinti.

Vadinasi, galima teigti, kad skaitine programa FLUENT galima modeliuoti
turbulentinj srautg ir profilio aerodinamines charakteristikas esant dideliems
Reinoldso ir Macho skai¢iams.

~2-0 oL LAP 7-131/17
Re = 1.752x10°
a - 1.8769°
-L.5 C, = 0.4000
C Cy = -0.0181
P C, = 0.01128
-1.0 L/D= 35.U6
B Ner = 9.00
0.5 ,, s o FLUENT S-A
0.0
0.5
1.0

2.15 pav. LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento kitimas, sumodeliuotas fiksuotu
virsmu nuo profilio noselés programa XFOIL (istisiné 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 parodé¢, kad Navjé ir Stokso lyg€iy sprendiniai néra
geresni nei zoniniai sgveikaujantys metodai. Tg patj gana seniai jrodé ir Holst
(1988). Klausmeyer, Lin (1997) jrodé, kad zoniniai tarp klampiojo ir neklampio-
jo srauto sgveikaujantys metodai yra net efektyvesni nei Navjé ir Stokso lygciy
sprendimai.

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

Laminariojo turbulentinio virsmo modeliai taikomi sprendziant jvairius uz-
davinius, balansuojant tarp tikslumo reikalavimy ir skaitinio modeliavimo resur-
so galimybiy naudojimo. Vis délto labai svarbi laminariojo turbulentinio virsmo
jtaka néra jvertinama daugelyje Siandienos inZineriniy Navjé ir Stokso lygciy
sprendimo metody (Di Pasquale ef al. 2009). Priezastis gana paprasta — tiesiog
néra tiek virsmo modeliavimo metody, kiek pasiiilyta paties turbulentinio srauto
modeliy. Tod¢l daug paprasc€iau srauta modeliuoti iSkart kaip turbulentinj, nej-
vertinant laminariojo turbulentinio virsmo.

Dauguma Navjé ir Stokso lyg¢iy sprendimy turbulencijos modeliy gali biiti
tinkami prisijungusiam pasienio sluoksnio srautui modeliuoti. Taciau jie visai
netiksliis modeliuojant atsiskyrusj srauta ir pédsaka (Van Dam 2002). Rumsey ir
Gatski (2001) pritaiké keleta turbulencijos modeliy aptekan¢iam sparno profiliui
modeliuoti ir vis dar stengiasi juos pagerinti.

Dar viena problema — laminarusis atsiskyrimo burbulas. Didelé¢ pazanga
padaryta Sioje srityje, taiau laminariojo atsiskyrimo burbulas yra mazas ir nepa-
stovus. Dél to naudoti Navjé ir Stokso lyg¢iy sprendinius yra problemiska (Van
Dam 2002). Taip pat modeliavimg apsunkina eksperimentiniy rezultaty triku-
mas, kuris parodyty laminariojo atsiskyrimo burbulo vieta ir ilgi (McGranahan,
Selig 2003).

Navjé ir Stokso metodai nepatikimai jvertina maksimalig keliamaja jéga ar-
ba kritinj atakos kampa, kuriam esant ji pasiekiama (Rumsey, Ying 2002).

Kritiskai profilio pasipriesinimo nustatymg naudojant Navjé ir Stokso lyg-
¢iy sprendinius jvertino ir Van Dam (1999). Jis jrodé¢, kad $is metodas netinka-
mas tiksliam atsiskyrusiam srautui modeliuoti. Pirma Sio nepakankamo tikslumo
priezastis susijusi su turbulencijos modeliy trokumu. Kita priezastis gali buti
didelio lygmens skaitmeny sklaida naudojant sprendinyje palengvinantj konver-
gavima, susijusj su Sio sudétingo srauto problemomis. Norint pagerinti §io meto-
do tiksluma, biitina sutankinti sprendinio tinklelj ir naudoti labai daug taSky ne
tik aplink profilio pavirsiy, jvertinant pasienio sluoksnj, bet ir pédsaka (jo plotj ir
ilgi). Tq patvirtina ir Rumsey, Ying (2002).

Yra keletas priezasCiy, dél kuriy $i situacija susidaré (Di Pasquale et al.
2009). Pirma, virsmo procesas apima didele skirtingy dydziy grupe, kurioje
energijos ir judesio kiekio perdavimg labiausiai veikia nelinijiniai (inertiski)
procesai, susidarantys tarp skirtingy dydziy stkuriy. Taip virsmas tampa itin
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priklausomas nuo fiziniy srauto savybiy, tokiy kaip slégio gradientas ir laisvo
srauto turbulencijos lygis.

Antra, virsmas jvyksta skirtingose situacijose dél jvairiy aplinkos salygy.
Gali biiti nattralus virsmas, apeinantis virsmas ar atsiskyres priverstinis virsmas.

Trecia problema kyla dél to, kad visuotinai jprastas ir tradicinis Navjé ir
Stokso lygciy sprendimas neleidzia paciam vartotojui lengvai aprasSyti tarpinio
srauto, kuriame tiesinis ir netiesinis poveikiai yra svarbiis ir susij¢ tiesiogiai.
Taip pat daZznai atmetamas tiesiniy trikdziy augimas, d¢l ko labai sudétinga jj
pritaikyti paciam virsmo procesui.

Dél dideliy skai¢iavimo sgnaudy, susijusiy su sudétingos geometrijos anali-
zavimu, ir sprendinio tikslumo trikumy kritinémis srauto salygomis Navjé ir
Stokso lygéiy sprendimai néra labai praktiski sprendziant aerodinamines pro-
blemas (Slotnick et al. 2000).

Nepaisant dabartinés pazangos, Navjé ir Stokso lyg¢iy sprendiniy tikslumas
néra pakankamas, kad leisty patikimai jvertinti sparno profilio pasiprieSinima
(Destarac 2003, 2008; Destarac, Van der Vooren 2004; Meheut, Bailly 2008;
Morrison 2010, 2013; Gur et al. 2010). Todél Navjé ir Stokso metodus reikia
toliau plétoti ir tobulinti, norint jvertinti virsmo jtaka profilio aptekéjimui (Po-
tsdam, Le Pape 2008; Aranake et al. 2012).

Dél to daugelis autoriy, modeliuodami profilio aptekéjima Navjé ir Stokso
lygciy sprendiniais, gautus rezultatus lygina su zoniniais sgveikaujanciais tarp
klampiojo ir neklampiojo srauto metody (Windte et al. 2006; Popelka et al.
2011) ir kt.

Atsizvelgiant ] iStirtus skaitinio modeliavimo metodus, skaitiniams tyri-
mams pasirinktas neklampiojo srauto ir klampiojo srauto sgveikos metodas (zo-
niniai sgveikaujantys metodai), realizuotas skaitinémis programomis XFOIL
6.96 ir RFOIL 1.1, ir neklampiojo srauto su pasienio sluoksniu be sgveikos (zo-
niniai nesgveikaujantys metodai) metodas realizuotas R. Eppler programa.

2.7. Fiksuoto virsmo jtakos profiliniam
pasipriesinimui skaitiniai tyrimai

Tiriant laminariojo turbulentinio virsmo jtaka profiliniam pasiprieSinimui
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 ,,Sportiné aviacija ir Ko*. Tai pagrindinis Sio sklandy-
tuvo profilis, besitesiantis tarp 0,48 m ir 4,60 m nuo sklandytuvo simetrijos
plokstumos. 2.16 paveiksle horizontaliojoje aSyje atidéta 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 aerodinaminéms charakteristikoms skai¢iuoti pasirinkta
skaitinio modeliavimo programa XFOIL. Atliekant skaiiavimus klampiajame
sraute, reikia pasirinkti Reinoldso skaiCiy. Sioje programoje Reinoldso skai¢iy
galima nurodyti keliais budais. Pirmuoju blidu nurodomas fiksuotas Reinoldso
skaicius, kuris atitinka bandymus aerodinaminiame vamzdyje. Siuo atveju srauto
greitis yra pastovus, o keliamoji jéga keiciasi. Antrasis budas tinka horizonta-
liam léktuvo ar sklandytuvo skrydziui vienodame aukstyje skirtingais greiciais.
Siuo atveju keliamoji jéga yra pastovi, o Reinoldso skai¢ius priklauso nuo ke-
liamosios jégos koeficiento. Tam nurodomas dydis Re =,/C, , kurj galima pa-
vadinti vienetiniu Reinoldso skai¢iumi.

Mus domina antrasis tipas, nes nezinomas sklandytuvo skridimo greitis.
Pirmiausia apskaic¢iuojamas Reinoldso skaicius (Anderson 2011):

_Vxc

Re : (2.50)
1%

¢ia V — sklendimo greitis; ¢ — profilio styga; v — oro kinematinis klampumo koe-
ficientas.

Kai skrydzio metu sklandytuvo svoris yra pastovus ir kei¢iasi sklendimo
greitis, Reinoldso skaicius priklauso nuo keliamosios jégos koeficiento. Sklen-
dimo greit] galima gauti i§ keliamosios jégos formulés jvertinant, kad keliamoji
jéga apytiksliai lygi sklandytuvo svoriui (Anderson 2011):

2mg

V= |25 2.51
s 2.51)
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¢ia m — sklandytuvo mas¢; g — laisvojo kritimo pagreitis, priklausantis nuo skry-
dzio aukscio ir skai¢iuojamas pagal standartinés atmosferos formules; p — oro
tankis.

Sklandytuvo nusistovéjusio sklendimo greitj, kai keliamosios jégos koefi-
cientas lygus vienetui, galima apskaiciuoti taip:

v, = /zﬂ . (2.52)
Sp

1
Nusistovéjusio sklendimo greit] iSreiSkiame taip:

V=—. (2.53)
Istacius Sig greicio iSraiSka i Reinoldso skaiciaus formule (2.50), galima

gauti:

Re=_1%C (2.54)

Kai keliamosios jégos koeficientas lygus vienetui, formulé tampa tokia:

Re, =€ —Rex |[C; | (2.55)
v

Atsizvelgiant, kad sklandytuvo LAK-20T sparno profilis LAP 02-150 tesia-
si tarp 0,48 m ir 4,60 m sparno nuo sklandytuvo simetrijos plokStumos, pasiren-
kamas 1,5 m atstumas nuo simetrijos asies, kuriame profilio styga yra 0,81 m.
Taip pat §i styga pasirenkama ir atsizvelgiant j eksperimentiniy tyrimy atlikima,
kad tiriamoje sparno vietoje nebiity oro stabdziy. Zinant sklandytuvo sparno
styga ir visg masg, kuri lygi 720 kg, pagal formules (2.52) ir (2.55) apskai¢iuo-
jamas vienetinis Reinoldso skaitius (Re = 1,47x10%), kuriam esant atlickami
skaitiniai modeliavimai programa XFOIL.

Tiriant dirbtinio trikdzio jtaka profiliniam pasiprieSinimui, uztenka apskai-
¢iuoti dvi profilio poliares — su dirbtiniu trikdziu ir be jo. Deja, bet skaitiné pro-
grama XFOIL negali sumodeliuoti dirbtinio trikdzio ir jvertinti jo geometrija.
Programoje XFOIL galima tik fiksuoti virsmg viename profilio pavirSiaus taske.
Taip srautas i§ laminariojo iSkart virsta turbulentiniu. Tokiu btidy nejvertinama
dirbtinio trikdzio geometrija.

Siuo 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 poliarés:
viena su fiksuotu virsmu (punktyriné linija), kita be fiksuoto virsmo (iStisiné
linija). Vertikaliojoje grafiko asSyje atidétas keliamosios jégos koeficientas, o
horizontaliojoje — pasipriesinimo koeficientas, padaugintas i§ 10°. Norint gauti
tikraja pafiprieéinimo koeficiento reik§me, reikia grafike matomg reikSme pada-
linti i§ 10™.

LAPO2-150 ReyCL = 1470000 MayCL = 0.000
LAPO2-150 ReyCL = 1470000 MayCL = 0.000
1.5 -
—— Be virsmo
——— Suvirsmu| | .
C
1.0
0.5
0.0 ‘ S P P
100 200 300 400
10" x Cp

2.17 pav. Sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 su fiksuotu virsmu ir be jo
poliarés apskaiciuotos 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 grei¢iams (keliamosios jégos koe-
ficientas mazas) pasiprieSinimas sutampa tiek su fiksuotu virsmu, tiek be fiksuo-
to virsmo. Minimalus pasipriesinimo koeficientas skiriasi tik 0,9 % ir yra su
fiksuotu virsmu 0,00421, o be fiksuoto virsmo — 0,00425. Didziausias skirtumas
tarp pasiprie§inimo yra, kai keliamosios jégos koeficientas lygus 0,8. Sis pasi-
priesinimo koeficiento skirtumas sudaro 8,1 %. Galima teigti, kad norint efekty-
viai ir santykinai paprastai sumazinti sparno profilio pasiprie$inima, biitina fik-
suojant virsmg neleisti susidaryti laminariojo atsiskyrimo burbului.
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2.8. Fiksuoto virsmo vietos jtakos profiliniam
pasiprieSinimui skaitiniai tyrimai

Atlikti skaitiniai tyrimai su LAK-20T sklandytuvo LAP 02-150 sparno profiliu
patvirtino, kad esant vidutiniams sklandytuvo grei¢iams fiksuotas virsmas gali
sumazinti profilinj pasiprieSinima. Tadiau remiantis Lyon et al. (1997a) yra du
pagrindiniai parametrai, lemiantys dirbtinio trikdzio efektyvumg — tvirtinimo
vieta ir dirbtinio trikdZio geometrija.

Tad lieka neaiSku, kurioje sparno profilio vietoje reikia pritvirtinti dirbtinj
trikdj (Siuo atveju fiksuoti virsmg), kad profilinis pasiprieSinimas biity maziau-
sias. Siam tikslui pasiekti atlikti skaitiniai tyrimai su sklandytuvo LAK-17B
sparno profiliu LAP 7-131/17 (2.18 pav.). Sis profilis taip pat sukurtas Lietuvo-
je, UAB ,,Sportiné aviacija ir Ko*. Tai pagrindinis §io sklandytuvo profilis, besi-
tesiantis tarp 1,2 m ir 4,6 m nuo simetrijos plokStumos.

LAP /-131/1/
area = 0.08918
thick. 0.13100
camber 0.03563
0.00857
10.65°

MLE
Abre

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

Atsizvelgiant | laisvo skrydzio eksperimenty atlikimo galimybes ir sudétin-
gumg buvo biitina pasirinkti tik konkrety skrydzio reZzimg, kuriame sparno profi-
lio pasipriesinimas biity didziausias.

Tam atlikti skai¢iavimai skaitinio modeliavimo programa XFOIL. Pirmiau-
sia pagal formules (2.52) ir (2.55) apskaiCiuotas vienetinis Reinoldso skaiCius
Re=1,12x10°, kuriam esant keliamosios jégos koeficientas lygus vienetui.
Tuomet modeliuojant buvo rasta LAP 7-131/17 profilio pasiprieSinimo priklau-
somybé nuo fiksuoto virsmo vietos, kai keliamosios jégos koeficientas kito. Re-
zultatai pateikti 2.19 paveiksle.
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Is 2.19 paveikslo matyti, kad visais atvejais pasiprieSinimas mazéja iki
92 % stygos atstumu fiksuoto virsmo. Vadinasi, skaitinius modeliavimus reikia
atlikti be fiksuoto virsmo ir kai virsmas fiksuojamas 92 % stygos atstumo.

0,00575 T T | | ] | ]
Cp I I i
0,00555
0,00535
0,00515
0,00495 —
0,00475 F—=—t—
——C, =04 H
0,00455 —C,—05 E
0,00435 F———— A=
5 +CL_0,7 ]
| | 1 | 1
0,00415 T ¥  E——
084 086 0,88 0,9 092 094 09 0098 1
(4

2.19 pav. LAP 7-131/17 profilio pasiprieSinimo priklausomybé nuo fiksuoto virsmo
vietos, kai keliamosios jégos 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 aerodinaminiy charakteristi-
ky suvestiné apskaiciuota skaitinio modeliavimo programa XFOIL be fiksuoto
virsmo ir su juo. Suvestinéje yra trys grafikai.

2.20 paveikslo kairiajame grafike pateikta profilio poliaré. Matyti, kad LAP
7-131/17 profilio su fiksuotu virsmu minimalus pasipriesinimo koeficientas ma-
zesnis 3 % uZ tg patj profilj be fiksuoto virsmo. Taip pat matyti, kad mazo pasi-
priesinimo srityje fiksuotas virsmas yra efektyvus, nes pasiprieS§inimas sumazéja
net 13,8 %, kai keliamosios jégos koeficientas yra 0,5. Keliamosios jégos koefi-
cientui pasiekus 0,75, o atakos kampui padidéjus iki 4-5°, profilio su fiksuotu
virsmu pasipriesinimas padidéja. Dél fiksuoto virsmo atsirades papildomas pasi-
prieSinimas tampa didesnis 19 % nei pasiprieSinimas, atsirades dél laminariojo
atsiskyrimo burbulo. Taciau tai néra labai svarbu, nes sklandytuvas su neutralia
uzsparnio padétimi, esant didesniems nei 4° atakos kampams, nesklando. Todél
ir tolesnis poliarés nagrinéjimas nebeaktualus.
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Profilio poliarés arba keliamosios jégos koeficiento ir pasiprieSinimo koefi-
ciento santykis vadinamas aerodinamine kokybe. Didziausia aerodinaminé ko-
kybé skiriasi 2,4 % ir profilio su fiksuotu virsmu didziausia aerodinaminé koky-
bé yra 126, o be fiksuoto virsmo — 129.

2.20 paveikslo viduriniame grafike parodytos dvi priklausomybés. Kelia-
mosios jégos ir momento koeficienty priklausomybés nuo atakos kampo. Atakos
kampas atidétas horizontaliojoje aSyje, ir $i aSis yra bendra abiem priklausomy-
béms.

Kai atakos kampas lygus nuliui, abiem atvejais keliamosios jégos koeficien-
tas nekinta ir yra 0,1649. Kai atakos kampas yra apie 1,5°, keliamosios jégos
koeficientas pradeda nebesutapti. Toliau did¢jant atakos kampui, Sis skirtumas
iSauga ir sudaro 13 %. Taciau, kaip buvo minéta, Sis rezimas sklandytuvui jtakos
nebeturi. Profilio su fiksuotu virsmu maksimalus keliamosios jégos koeficientas
didesnis tik 0,1 %, o kritinis atakos kampas abiem atvejais nekinta ir yra 16°.

Momento koeficientas matuojamas stygos ketvir¢io tasko atzvilgiu. Mo-
mento koeficientas yra teigiamasis, jeigu jis veikia atakos kampo didinimo kryp-
timi. Jprastiniy profiliy momento koeficientas yra neigiamasis, todél grafikuose
neigiamosios momento koeficiento reikSmés dazniausiai atidedamos j virsy.

Profilio be fiksuoto virsmo momento koeficientas didesnis 79 %. Apskritai
didelis momento koeficientas néra gerai, nes didina sparno sukimo momentg.
Taciau momento koeficiento reikSmés, nesiekiancios 0,10, neturi didelés jtakos
sklandytuvo sparng veikian¢ioms apkrovoms.

2.20 paveikslo deSiniajame grafike parodyta laminariojo turbulentinio virs-
mo vietos priklausomybé nuo keliamosios jégos koeficiento virSutiniame ir apa-
tiniame profilio pavirSiuje. Horizontaliojoje aSyje atidétas atstumas stygos kryp-
timi. Nulis reiskia profilio nosele, vienetas — profilio uodegéle. Vertikaliojoje
aSyje atidétas keliamosios jégos koeficientas. Kreive, artéjanti profilio priekinés
briaunos link, kai keliamosios jégos koeficientas did¢ja, rodo laminariojo turbu-
lentinio virsmo vietg virSutiniame profilio pavirSiuje. Kita kreivé rodo virsmo
vietg apatiniame pavirsiuje.

I8 laminariojo turbulentinio virsmo ant virSutinio profilio pavirSiaus kreiviy
matyti, kad profilio su fiksuotu virsmu virsmas jvyksta 20 % arciau profilio no-
selés nei be fiksuoto virsmo, kai keliamosios jégos koeficientas lygus vienetui.
Geriau, kai laminarusis turbulentinis virsmas jvyksta kuo toliau nuo profilio no-
selés, nes taip i§laikomas ilgesnis laminarusis srautas. Laminariojo srauto trintis
mazesne, tad mazesnis ir pasiprieSinimas.

I$ 2.20 paveikslo matyti, kad didziausia laminariojo atsiskyrimo burbulo
jtaka profiliniam pasiprieSinimui yra, kai keliamosios jégos koeficientas lygus
0,4. Todél, esant Siam keliamosios jégos koeficientui, verta iSnagrinéti profilio
slégio kitimg be fiksuoto virsmo ir su fiksuotu virsmu.
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2.21 paveiksle parodyta, kaip kinta slégis klampiajame ir neklampiajame
srautuose sparno profilio LAP 7-131/17 stygos ilgyje, esant Reinoldso skai¢iui
Re = 1,752x10°, kuris apskai¢iuotas, kai keliamosios jégos koeficientas C; = 0,4.
Cia istisiné raudona kreivé parodo slégio koeficiento kitima ant virsutinio profi-
lio pavir$iaus, o mélyna — ant apatinio. Punktyriné juoda linija rodo slégio kitimg
neklampiajame sraute.

~2- 0 pxronL LAP 7-131/17
Re = 1.752x10°
a = 1.6628°
-1.5 C, - 0.4000
C Cy - -0.0180
P C, - D.00487
-0 L/D = B0.u8
N, = 9.00
-0.5
0.0 —
0.5

2.21 pav. Slégio koeficiento kitimas LAP 7-131/17 profilio pavirsiuje,
kai C;= 0,4 ir Re = 1,752x10°
Fig. 2.21. Pressure distribution of the LAP 7-131/17 airfoil, when C; = 0,4 and
Re=1,752x10°

I8 2.21 paveikslo matyti, kad slégio kitimas klampiajame ir neklampiajame
srautuose ne visai sutampa. VirSutiniame profilio pavirSiuje 67 % stygos ilgio
nuo priekinés briaunos aiskiai matomas slégio kitimo klampiajame sraute vieti-
nis nukrypimas nuo slégio kitimo neklampiajame sraute. Toks pats vietinis nu-
krypimas matomas apatiniame pavirsiuje ties 92 % stygos atstumu nuo priekinés
briaunos. Sie nukrypimai rodo, kad klampiajame sraute jvyksta laminarusis tur-
bulentinis virsmas ir susiformuoja laminariojo atsiskyrimo burbulas.

2.21 paveiksle taip pat parodytos aplink profilj esan¢ios laminariojo ir tur-
bulentinio pasienio sluoksnio greiciy epitiros. Tos pacios turbulentinio pasienio
sluoksnio greiciy epitiros prie profilio uodegélés pavaizduotos ir 2.22 paveiksle.



60 2. FIKSUOTO VIRSMO JTAKOS PROFILINIAM PASIPRIESINIMUI SKAITINIAL..

2.22 paveiksle nuo profilio uodegélés nutolusios raudona ir mélyna kreive
rodo pasienio sluoksnio i§stiimimo storj. I§ grei¢iy epitiry ant virSutinio profilio
pavirSiaus matyti, kad srautas yra turbulentinis. Ant apatinio profilio pavirSiaus
pirmosios penkios greiCiy epitiros rodo, kad srautas yra laminarusis. Tuomet
greifiy epitros pasisuka j prieSinga puse ir iSlicka tokios iki pat profilio galinio
krasto. Tai rodo, kad Sioje vietoje susiformavo vadinamasis sproges burbulas.

Greicio
epiura

2.22 pav. GreiCio epitiros ant LAP 7-131/17 profilio uodegéles pavirSiaus
Fig. 2.22. Velocity profiles of LAP 7-131/17 airfoil surface at trailing edge

Nuo to, kaip sparciai did¢ja greitis prie pat pavirsiaus, priklauso trinties pa-
siprieSinimas. Kuo sparciau didéja greitis, tuo didesnis pasiprieSinimas. 2.23
paveiksle pavaizduota trinties koeficiento C; kitimas profilio stygos atzvilgiu.
Vertikaliojoje aSyje atidétas trinties koeficientas Cj, o horizontaliojoje — atstu-
mas stygos ilgyje. Grafike esancios kreivés rodo trinties koeficiento kitimg vir-
Sutiniam (raudona kreivé) ir apatiniam (mélyna kreivé) profilio pavirSiams.

2.23 paveiksle matyti, kad virSutinio profilio pavirSiaus trinties koeficientas
prie noselés yra didelis. Tai galima paaiskinti greic¢io epitiromis. Kol prie noselés
pasienio sluoksnis yra plonas, grei¢io gradientas vertikaligja kryptimi yra dide-
lis, todél ir trintis didelé. Tolstant nuo noselés trinties koeficientas mazéja iki
66,6 % stygos atstumo ir tuomet staigiai padidéja. Tai rodo, kad jvyko laminaru-
sis turbulentinis virsmas. Véliau trinties koeficientas pradeda mazéti. Vél padi-
déja ties 83 % stygos, kai dél uzsparnio pasikeicia profilio geometrija.

Apatiniam profilio pavirSiui trinties koeficientas tolstant nuo noselés mazé-
jo iki 92 % stygos atstumo. Tuomet tapo neigiamas. Tai lémé srauto pasisukimas
i priesinga puse, dél ko trintis tapo neigiama. Sioje vietoje susiformavo vadina-
masis sproges burbulas, nes srautas atsiskyré ir nebespéjo prisijungti iki pat pro-
filio uodegelés. Profilio apatiniame pavirSiuje susidares 8 % stygos ilgio lamina-
riojo atsiskyrimo burbulas padidino pasiprieSinima. I§ 2.23 paveikslo matyti, kad
turbulentinio pasienio sluoksnio pasiprieSinimas yra didesnis ir Siomis srauto
salygomis visas profilio pasiprieSinimas yra 0,00497.
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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-
Siuje beveik nepriklauso nuo atakos kampo, tai dirbtinai fiksuojant virsmg toje
vietoje galima sumazinti profilio pasipriesinimg. 2.19 paveiksle matyti, kad
virsmg efektyviausia fiksuoti 92 % stygos atstumu.

2.24 paveiksle parodytas LAP 7-131/17 profilio slégio koeficiento kitimas
profilio pavir$iuje, kai laminarusis ir turbulentinis virsmas apatiniame pavirsiuje
fiksuotas 92 % stygos atstumu nuo priekinés briaunos.

I8 2.24 paveikslo matyti, kad lyginat su 2.21 paveikslu, ant vir§utinio profi-
lio pavirSiaus laminarusis turbulentinis virsmas susidaro 1,2 % stygos atstumu
anksCiau. Tai léme, kad esant tam paciam Reinoldso skaiciui, iSlaikant tg patj
keliamosios jégos koeficientg ir fiksuojant virsmg, atakos kampas padidéjo tik
0,4557° —nuo 1,6628° iki 2,1185°.

Slegio koeficiento kitimas klampiajame sraute apatiniame pavirSiuje beveik
sutampa su slégio kitimu neklampiajame sraute. Reiskia, ilgo laminariojo atsi-
skyrimo burbulo (Siuo atveju nesprogusio) nebeliko. Pasipriesinimo koeficientas
nuo 0,00497 pasikeité iki 0,00420, t. y. sumazejo 16,8 %.
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2.24 pav. Slégio koeficiento kitimas LAP 7-131/17 profilio pavirsiuje, kai C;, = 0,4 ir
Re=1,752x10°, kai virsmas ant apatinio pavir§iaus fiksuotas 92 % stygos atstumu
Fig. 2.24. Pressure distribution of the LAP 7-131/17 airfoil, when C; = 0,4 and
Re=1,752x 106, when transition fixed on bottom surface at 92% chord

Siuo rezimu slégio koeficientas apatiniame profilio pavirsiuje iki galinés
profilio briaunos (iki stygos 92 %) did¢ja labai nedaug. Tokiu biidu sumazéjo
profilio pasiprieSinimas. VirSutiniame pavirsiuje slégio koeficiento kitimas pa-
renkamas toks, kad maksimali keliamoji jéga bty didesné.

2.25 paveiksle parodytos greiCiy epitros, kai virsmas apacioje fiksuotas
92 % stygos atstumu. I§ greicio epiliry ant apatinio profilio pavirSiaus matyti,
kad nesusidaro sproges burbulas ir iSkart jvyksta virsmas j turbulentinj srauta.
Taip pat pastebima, kad grei¢io epiliros mazesnés nei 2.22 paveiksle esancios
greicio epitros be fiksuoto virsmo.

2.26 paveiksle parodyta trinties koeficiento priklausomybé nuo profilio sty-
gos, kai virsmas ant apatinio profilio pavirSiaus fiksuotas 92 % stygos atstumu.
Lyginant apatinio profilio pavirSiaus trinties koeficientg su 2.23 paveiksle esan-
¢iu trinties koeficientu be fiksuoto virsmo pastebima, kad trinties koeficientas
teigiamas, bet didesnis. Tai rodo, kad nesusidaré prieSingos krypties srautas.
Vadinasi pasiprieSinimas tapo mazesnis.
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Profilio uodegélée

<

2.25 pav. Greicio epitros ant LAP 7-131/17 profilio uodegéles pavirSiaus, kai virsmas
ant apatinio pavirsiaus 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

Fiksuoto virsmo vieta

AP 7-131/17

a = 0.0000 @ = 2.1185° C_ = 0.4000  T:x,./c = 0.B5U5

Re = 1.752x10° Ng.= 9.0 Cp = 0.00420  B:x./c = 0.3200
0. 010 s S S e S e S 3
0.008

0.002

0.000 : : : : : : : : : ‘
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

2.26 pav. Trinties koeficiento kitimas LAP 7-131/17 profilio stygos ilgyje, kai virsmas
ant apatinio pavirsiaus 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
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Gali kilti klausimas, kodél profilinis pasiprieSinimas sumazéjo 16,8 %, jei
trinties pasipriesinimas padidéjo 5,5 %. Nereikia pamirsti, kad profilinj pasiprie-
Sinimg sudaro ne tik trinties, bet ir slégio pasiprieSinimas. Nors $iuo atveju profi-
liui su fiksuotu virsmu trinties pasipriesinimas padidéjo 5,5 %, nuo 0,00284 iki
0,00300, bet slégio pasiprieSinimas sumazéjo 55,9 %, nuo 0,00213 iki 0,00120

I8 2.21 ir 2.24 paveiksly matyti, kad priverstinis virsmas arba dirbtinis trik-
dis yra biitinas, norint sumazinti profilinj pasiprieSinima.

2.9. Antrojo skyriaus iSvados

1. Atlikti skaitiniai tyrimai parodé, kad Siandien labai placiai taikomi Nav-
jé ir Stokso lygéiy sprendiniy metodai, realizuoti skaitinéje programoje
FLUENT 6.3, néra tinkami sparno profilio aerodinaminiy charakteristiky mode-
liavimui esant vidutiniams Reinoldso skai¢iams, nes srautg modeliuoja kaip tur-
bulentin] ir nejvertina laminariojo turbulentinio virsmo ir laminariojo atsiskyri-
mo burbulo susidarymo. Tam jtakos turi laminariojo tubulentinio virsmo proceso
sudétingumas ir modeliavimo metody trilkumas.

2. Skaitine programa FLUENT 6.3 galima modeliuoti turbulentinj srautg ir
sparno profilio aerodinamines charakteristikas esant dideliems Reinoldso ir Ma-
cho skaiciams.

3. Atsizvelgiant j iStirtus skaitinio modeliavimo metodus, skaitiniams tyri-
mams pasirinktas neklampiojo srauto ir klampiojo srauto sgveikos metodas (zo-
niniai sgveikaujantys metodai), realizuotas skaitinése programose XFOIL 6.96 ir
RFOIL 1.1, ir neklampiojo srauto su pasienio sluoksniu be sgveikos (zoniniai
nesgveikaujantys metodai) metodas, realizuotas R. Eppler programoje.

4. Norint, kad skaitinéje programoje XFOIL modeliuojamos laminariojo
turbulentinio virsmo skaitinés reik§mes sutapty su eksperimentiniais rezultatais,
reikia virsmo efekta modeliuoti priverstiniu virsmu arba paciam vartotojui nuro-
dyti virsmo kriterijaus reik§me.

5. Atlikti skaitiniai tyrimai parodé¢, kad fiksuojant laminaryjj turbulentinj
virsmg galima sumazinti sparno profilio pasiprieSinimg. Sparno profilio
LAP 7-131/17 pasipriesinimo koeficientas su fiksuotu virsmu sumazéjo 16,8 %,
t. y. pasikeité nuo 0,00497 iki 0,00420.

6. Skaitiniais metodais istirta, kad virsma ant LAP 7-131/17 profilio apati-
nio pavirSiaus reikia fiksuoti 90 % stygos atstumu nuo noselés.



Dirbtiniy trikdziy jtakos profiliniam
pasiprieSinimui tyrimai

Atlikus sparno profiliy aerodinaminiy charakteristiky analizg¢ iSsiaiskinta, kad
profilinis pasiprieSinimas paprastai sudaro apie pus¢ viso pasiprieSinimo, kai
sklandytuvas skrenda dideliu greiciu, ir apie ketvirtj, kai skrydzio greitis mazas.
Profilinis pasiprieSinimas priklauso nuo laminariojo pasienio sluoksnio ilgio
virSutiniame ir apatiniame pavirSiuje, nuo to, ar virsmas jvyksta su burbulu, ar
be jo, ir nuo to, ar yra turbulentinio pasienio sluoksnio atsiskyrimas prie galinés
briaunos. Todél norint sumazinti profilinj pasiprieSinimg reikia vengti laminario-
jo atsiskyrimo burbulo susidarymo. Tam galima panaudoti dirbtinj trikdj, kuris
iSkart sukelia laminaryjj turbulentinj virsmg ir neleidzia susidaryti laminariojo
atsiskyrimo burbului. Taciau butina iStirti dirbtinio trikdzio jtakg profiliniam
pasiprieSinimui naudojant ne tik jvairius skaitinio modeliavimo metodus, bet ir
eksperimentinius tyrimus.

Siame skyriuje tiriamos dirbtiniy trikdziy formos, tvirtinimo vietos ir lami-
nariojo turbulentinio virsmo vietos jtaka sparno profilio aecrodinaminéms charak-
teristikoms. Aprasoma eksperimentiniy tyrimy metodika ir jranga. Pateikiami
skaitinio modeliavimo ir eksperimentiniy tyrimy rezultatai ir jy lyginamoji ana-
lizé. Taip pat skaitiniy modeliavimy rezultatai palyginami su mokslinéje literatii-
roje publikuotais eksperimentiniais tyrimais.

65



66 3. DIRBTINIU TRIKDZIU JTAKOS PROFILINIAM PASIPRIESINIMUI TYRIMALI

Sio skyriaus rezultatai paskelbti autoriaus publikacijose (Naujokaitis 2008;
Lasauskas, Naujokaitis 2009; Naujokaitis, Lasauskas 2009) ir trijose tarptautiné-
se ir devyniose respublikinése konferencijose.

3.1. Eksperimentiniy tyrimy sklandytuvo laisvo
skrydzio metu metodika

ISanalizavus eksperimentinius tyrimus sklandytuvo laisvo skrydzio metu pasi-
rinktas pédsako tyrimo metodas pagal Jones (1936) metodika, nes tai dazniausiai
taikomas metodas dél savo paprastumo ir lengvo sparno profilio pasiprieSinimo
apskai¢iavimo. Taciau pagal Sig metodikg norint apskai¢iuoti sparno profilio
pasiprieSinimg reikia slégio trikumg pédsake iSmatuoti toli uz profilio galinio
krasto, kad statinis slégis biity toks pat kaip laisvame sraute prie§ profilj (1.7
pav.) (Schlichting 1960).

Atliekant eksperimentinius tyrimus aerodinaminiame vamzdyje arba laisvo
skrydZio metu stengiamasi slégj iSmatuoti kuo arciau uz profilio. Deja, bet laisvo
skrydzio eksperimentuose labai sudétinga iSmatuoti statinj slégj toli uz sparno
profilio galinio krasto. Dazniausiai tai atlickama skraidanciose laboratorijose,
nes jprastame sklandytuve labai sunku sumontuoti eksperimenting jranga dél
skrydzio saugumo reikalavimy.

Pirmasis $ig problema i$sprendé amerikietis Richard H. Johnson (Johnson
1983, 1989), kuris pasitlé sklandytuvo laisvo skrydZzio metu integruojancias
pédsako Sukutes uzdéti tiesiog ant sparno galo. Savo eksperimentiniuose tyri-
muose Richard H. Johnson matuodavo sklandytuvo skrydzio greitj ir skirtuma
tarp visuminio slégio ir integruojanciy pédsako Sukuciy slégio. Savo pasiilyta
metodika Richard H. Johnson iSanalizavo nemazai jvairiy gamintojy ir skirtingy
klasiy sklandytuvy, tarp jy ir UAB ,,Sportiné aviacija ir Ko* sklandytuvus
LAK-12 (Johnson 1996) ir LAK-17A (Johnson 2001a, 2001b).

Richard H. Johnson eksperimenty tikslas — nustatyti uzsparnio padéties jta-
kg sklandytuvo aerodinaminéms charakteristikoms, parinkti optimalig uZsparniy
padét] kiekvienam planuotam skrydzio grei¢iui. Deja, norint jvertinti dirbtinio
trikdzio efektyvuma, profilio glotnuma ir profilio jautruma uzZterStumui neuzten-
ka iSmatuoti tik Siuos greiCius. Tam biitina apskaiCiuoti pasipriesinimg. Todél
pasipriesinimui apskaiciuoti naudojant integruojancias pédsako Sukutes, kurios
tvirtinamos ant sparno profilio galo, biitina laikytis salygos, kad statinis slégis
matuojamoje vietoje lygus statiniam slégiui laisvame sraute. Tokiu biidu integ-
ruojancios pédsako Sukutés nebeintegruoja sparno profilio pédsake esancio vi-
suminio slégio, o matuoja sparno profilio pasienio sluoksnio vidutinj visuminj
slégj.
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Teoriskai slégio truikumg pédsake reikia iSmatuoti toli uz profilio galinio
krasto, kad statinis slégis biity toks pat kaip laisvame sraute pries profilj (Jones
1936; Schlichting 1960). Taciau Harry J. Goett jrodé, kad pédsako tyrimo vieta
nuo profilio galinio krasto gali sukelti tik labai mazas paklaidas (Goett, Bullivant
1938; Goett 1939). Tai jrodydamas jis iStyré tris skirtingus simetrinius NACA
serijos profilius su skirtingais atstumais nuo profilio galinio krasto, kurie kito
nuo 0,05¢ iki 3,00c¢ ir nustaté, kad profilio pasiprieSinimo paklaidos ne didesnés
nei 0,5 %. Taip Harry J. Goett jrodé, kad pédsako tyrimo vieta turi maza jtaka
pasipriesinimo nustatymui. Tokias pacias i§vadas padaré ir Timothy T. Takaha-
shi (Takahashi 1997).

Atsizvelgiant | Sias nedideles paklaidas galima tarti, kad integruojanciy
pédsako Sukuciy vietoje esantis statinis slégis p; lygus laisvo srauto statiniam
slégiui p... Siuo atveju gaunama pasienio sluoksnio tyrimo metodo schema ski-
riasi nuo pédsako tyrimo metodo. Atsizvelgiant j tai, kad integruojancios pédsa-
ko Sukutés pritvirtintos ant sparno uodegélés, visas pasienio sluoksnis privalo
patekti j jas. Todél gaunama staiakampé srauto grei¢io jdubimo forma
(3.1 pav.).

Ve IV,

Do I pi= po

3.1 pav. Pasienio sluoksnio tyrimo metodika, kai integruojancios pédsako Sukutés
tvirtinamos ant sparno profilio uodegélés
Fig. 3.1. Boundary layer method, when integrating wake rake is attached to airfoil
trailing edge

Atsizvelgiant | $ig sglyga ir skai¢iuojant pasipriesinima, reikia iSmatuoti vi-
suminio slégio nuostolius sta¢iakampiame jdubime. Tam galima sudaryti princi-
ping pasienio sluoksnio metodo matavimo sistema (3.2 pav.).
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3.2 paveiksle esancioje schemoje sklandytuvo skrydzio greitj gauname is-
matave skirtumg tarp visuminj slégj matuojancio Pito vamzdelio ir statinj slégj
matuojanéio statinio slégio vamzdelio. Sj greitj rodo kiekviename sklandytuve
esantis grei¢io matavimo prietaisas. Skirtumg tarp visuminj slégj matuojancio
Pito vamzdelio ir pasienio sluoksnio visuminio slégio vidurkj matuojanciy integ-
ruojanc¢iy pédsako Sukuciy galima matuoti taip pat grei¢io matavimo prietaisu.
Taciau Cia reikalingas jautresnis grei¢io matavimo prietaisas, pvz., sraigtaspar-
nio, nes jie skraido ir mazais greiiais. Vietoj Pito vamzdelio galima naudoti
Kielio vamzdelj, kuris néra jautrus net 20 laipsniy atakos kampo pasikeitimui,
todél idealiai tinka ten, kur srauto kryptis nezinoma arba kinta keiciantis skry-
dzio salygoms.

p
Sklandytuvo
greicio
prietaisas Greidio
matavimo
prietaisas
Ve Po
B ———
Pito
vamzdelis

Integruojancios pédsako
Sukutés

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

Taikant pédsako tyrimo metodg galima apskaiCiuoti sklandytuvo sparno
profilio pasiprieSinimg su dirbtiniu trikdZiu ir be jo. Remiantis Bernulio lygtimi
galima uzraSyti:

V? ov:
po=p +pm—[—s+pJ, (3.1)

¢ia Vs — ekvivalentinis nuostoliy greitis.
Laikantis salygos, kad integruojanc¢iy pédsako Sukuciy vietoje esantis stati-
nis slégis p lygus laisvo srauto statiniam slégiui p.,, galima uzrasyti:
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PVy _pVi pYS

) 3.2
2 2 2 32

¢ia Vp — judesio kiekio nuostoliy greitis.
Pasipriesinimo koeficientg galima apskaiciuoti remiantis Anderson (2011):

€y (33)
Pl g
2
arba iSreiksti taip:

D
C,=—. 3.4
"= s (3.4)

Visg pasiprieSinimg galima isreiksti $ia formule (Schlichting 1960):

D=bp J‘u(Vm —u}ly, (3.5)

y=—»

¢ia u — vidutinis pédsako greitis.
Judesio kiekio nuostolius pasienio sluoksnyje, lyginant su potencialiniu
srautu, galima iSreiksti taip (Schlichting 1960):

©

Hsz‘u(Vw —uﬁy. (3.6)

0

Istate (3.6) lygti i (3.5) lygti gauname:

2bp J.M(Vw —uly
Cp=—"+ , (3.7)
PV bc
2

¢ia b — sparno profilio plotis.
Tuomet galima iSreiksti pasiprie$inimg pasienio sluoksnyje:

4 T u u
c =2 Xh-Xl. 38
’ cIVL ijdy G-9

Naudojant §ig formule galima apskaiciuoti pasipriesinimg pagal pakoreguo-
tg metodikg. Tai yra matuojant visuminio slégio nuostolius ne pédsake, bet pasi-
enio sluoksnyje.
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3.2. Eksperimentiniy tyrimy sklandytuvo laisvo
skrydzio metu jranga

Daugelis autoriy, atlikdami eksperimentinius tyrimus sklandytuvo laisvo skry-
dzio metu su pédsaka integruojanciomis Sukutémis, pasiiilydavo savo pédsaka
integruojancéiy Sukuciy konstrukcinius variantus (Berns 1988; Plaisance 1997;
Jansen 2000; Popelka et al. 2011 ir kt.), taciau visy $iy jrenginiy principas yra
toks pat.

Pirmasis paprasCiausias integruojancias pédsaka Sukutes tinkamas sparno
profilio pasiprieSinimo matavimui laisvame sklandytuvo skrydyje pasitlé
Richard H. Johnson (Johnson 1968, 1983, 1989). Sios integruojanéios pédsako
Sukutés buvo sudarytos i§ aliumininés plokstelés be issikiSusiy vamzdeliy ir pri-
tvirtintos prie sparno galinio krasto. Taip buvo galima iSmatuoti visuminio slé-
gio nuostolius virSutinéje ir apatinéje sparno puséje. D. Althaus iStyré Sias pasit-
lytas integruojandio pédsako Sukutes Stutgarto universiteto aerodinaminiame
vamzdyje (Althaus 1990, 1995) ir jrodé, kad jos néra tinkamos, nes sukelia dide-
liy paklaidy. Visy pirma jos negali iSmatuoti tikro visuminio slégio, nes néra
i§sikiSan¢iy vamzdeliy. Antra, tokig Sukuciy konstrukcijg iSkart suintegruoja
abiejy sparno pavirsiy slégj.

Siai problemai i§spresti Althaus (1995) pasitlé pédsaka integruojancias Su-
kutes su dviem atskirais kolektoriais, kuriose slégis virSutinei sparno pusei ir
apatinei pusei biity suintegruotas atskirai. Tik tada Sie atskiri kolektoriai gali baiti
sujungti to paties skersmens vamzdeliais. Tad slégis i$ abiejy kolektoriy iSeina
jau suvidurkintas.

Laisvo skrydzio eksperimentiniams tyrimams, anot Althaus (1995) pasiiily-
ta schemg (3.3 pav., matmenys nurodyti milimetrais), buvo pagamintos pédsaka
integruojancios Sukutés (3.4 pav.).

Pagamintas Sukutes sudaro aliumininé plokstelé, kurios aukstis — 62 mm,
plotis — 20 mm, o storis — 3 mm. Jas sudaro du kolektoriai — virSutinei sparno
pusei ir apatinei. Kiekvienas kolektorius turi devynias iSgr¢ztas kiaurymes, kuriy
skersmuo — 1,4 mm, o gylis — 14 mm. [ §Sias kiaurymes jstatyti vamzdeliai, kurie
issikise 6 mm. Sios devynios kiaurymés sueina j viena kolektoriy. Per atskira
kiauryme sujungti virSutinis ir apatinis kolektoriai, i§ kuriy per viena bendra
vamzdelj iSeina suvidurkintas slégis.

Detalesné Siy integruojanciy pédsako Sukuciy konstrukcija aprasyta Althaus
(1995).
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3.3 pav. Pédsaka integruojancios Sukutés (Althaus 1995)
Fig 3.3. Integrating wake rake (Althaus 1995)

3.4 pav. Pédsaka integruojancios Sukutés ant sklandytuvo sparno
Fig 3.4. Installation of integrating wake rake on the wing trailing edge
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Eksperimentiniy tyrimy jrangg pagal 3.2 paveiksle esancig principing mata-
vimo schemg sudaro pédsaka integruojancios Sukutés, kurios turi biiti pritaisytos
prie sparno galinio kraSto. Integruojancios pédsako Sukutés greiCio prietaisui
perduoda suintegruota visuminj slégj. Taip pat | §j greiio prietaisg patenka vi-
suminis slégis, iSmatuotas visuminio slégio Pito arba Kielio vamzdelio (3.5
pav.). Tokiy biidy gauname visuminio slégio nuostolius, i§ kuriy pagal formule
(3.8) apskaiciuojame sparno profilio pasiprieSinimg.

3.5 pav. Eksperimentin¢ jranga ant sklandytuvo LAK-17B sparno
Fig 3.5. Experimental equipment on wing of LAK-17B sailplane

Sklandytuvo greitj rodo jo grei¢io matavimo prietaisas. Jis parodo skirtumg
tarp visuminj slégj matuojancio sklandytuvo Pito vamzdelio ir statinj slégj ma-
tuojancio statinio slégio vamzdelio.

Sklandytuvo LAK-17B prietaisy lenta parodyta 3.6 paveiksle. Joje matyti
sklandytuvo greicio prietaisas ir matavimams naudojamas sraigtasparnio greicio
matavimo prietaisas.
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3.6 pav. LAK-17B sklandytuvo prietaisy lenta ir matavimams naudotas sraigtasparnio
greicio 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 ,,Sportiné aviacija ir Ko“ Lietuvo-
je pagamintais sklandytuvais LAK-20T ir LAK-17B.

LAK-20T — naujas atviros klasés dvivietis varzyby sklandytuvas (3.7 pav.).
Sklandytuvo konstrukcija yra jprastos aerodinaminés konfigtracijos su ,, T for-
mos uodega ir sparnais, kurie lengvai iSlenkti j priekj. Dél lengvai keiciamy
sparno galy sklandytuvo sparno mostas gali biiti 23 m arba 26 m ilgio. Sparna
sudaro keturios dalys — dvi centrinés ir dvi iSorinés. Sklandytuvo konstrukcija
sukurta taip, kad buty galima jrengti variklj. Sklandytuvas pagamintas i§ kompo-
zitiniy medziagy, o sparno lonZeronas suklijuotas iS anglies strypeliy.
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3.7 pav. Sklandytuvas LAK-20T
Fig 3.7. The LAK-20T sailplane

LAK-17B yra 15 arba 18 metry mojo sklandytuvas (3.8 pav.). Tai vidur-
sparnis sklandytuvas su ,,T* formos uodega, jtraukiama vaziuokle ir 200 / van-
dens balastu. Sparng sudaro keturios dalys — dvi centrinés ir dvi iSorinés su ver-
tikaliais sparno galiukais. Sparno konstrukcija — monokokiné su vienu lonzero-
nu. Sklandytuvas pagamintas i§ miSriyjy kompozitiniy medziagy — kevlaro, ang-
lies ir stiklo pluosty.

==

3.8 pav. Sklandytuvas LAK-17B
Fig 3.8. The LAK-17B sailplane
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3.4. Dirbtiniy trikdziy jtakos profiliniam
pasiprieSinimui tyrimai

Eksperimentiniai tyrimai atlikti laikantis tokiy paciy salygy kaip ir skaitiniai
tyrimai. Integruojancios pédsako Sukutés pritvirtintos toje sparno vietoje, kurioje
sparno styga — 0,81 m. Sklandytuvo greitis apskaic¢iuojamas i§ vienetinio Rei-
noldso skaiciaus ir yra 26,5 m/s.

Pirmiausia laisvo LAK-20T sklandytuvo skrydzio metu buvo atliktas skry-
dis be zigzago tipo dirbtinio trikdZio. 3.9 paveiksle matyti integruojancios péd-
sako Sukutés ant sklandytuvo LAK-20T sparno ir pasalintas dirbtinis trikdis.
Kitas skrydis buvo atliktas su zigzago tipo dirbtiniu trikdziu. Jo pritvirtinimo
vieta palikta pagal gamintojo nurodymus — 78 % stygos atstumu.

3.9 pav. Integruojancios pédsako Sukutés ant sklandytuvo LAK-20T sparno pries skrydj
Fig 3.9. Installation of integrating wake rake on the wing trailing edge of the LAK-20T
sailplane before free flight

Siuo eksperimentiniu tyrimu buvo siekta i§matuoti sklandytuvo greitj ¥ ir
sparno profilio visuminio slégio nuostolius 4p pédsaka integruojanc¢iomis Suku-
témis. Gauti eksperimentiniai rezultatai pateikti 3.10 paveiksle. Cia matyti dvi
kreivés: sparno profilio visuminio slégio nuostoliy su dirbtiniu trikdZiu ir be
dirbtinio trikdzio priklausomybé¢ nuo sklandytuvo greicio. Sklandytuvo skrydzio
greitis atidétas horizontaliojoje aSyje, o sparno profilio visuminio slégio nuosto-
liai — vertikaliojoje.



76 3. DIRBTINIU TRIKDZIU JTAKOS PROFILINIAM PASIPRIESINIMUI TYRIMALI

100 T T T T T T T 11
4p, Pa —e— Su dirbtiniu trikdziu
65,0 1 Val
—e— Be dirbtinio trikdzio
60,0
55,0 —
50,0
45,0 -<4\ o
40,0 »,4/
b \ /
\;t SENBEe
N o
35,0 o
\,/
30,0
25 30 35 40 45 50

V, m/s

3.10 pav. Sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 visuminio slégio nuostoliy
priklausomybé nuo sklandytuvo skridimo greicio
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 didziausias visuminio slégio nuostoliy skirtumas
tarp sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 su dirbtiniu trikdziu ir
be dirbtinio trikdZio yra net 14,8 %. Kuo maZesni slégio nuostoliai, tuo mazesnis
pasipriesinimas. Taip pat matyti, kad su zigzago tipo dirbtiniu trikdZiu pasiprie-
Sinimas maZzesnis esant vidutiniams sklandytuvo grei¢iams — nuo 30 m/s iki
42 m/s. Minimalus sklandytuvo LAK-20T skridimo greitis 25 m/s, o maksimalus
—76 m/s.

Esant maziems sklandytuvo grei¢iams vyrauja indukcinis pasiprieSinimas
(1.1 pav.), o profilinio pasiprieSinimo jtaka nedidelé. Esant dideliems sklandytu-
vo grei¢iams, nesusidaro laminariojo atsiskyrimo burbulo, nes srautas i§ lamina-
riojo iSkart virsta j turbulentinj. D¢l to efektyviausia dirbtinj trikd;j taikyti viduti-
niams skridimo greiciams.

I formule (3.8) jstacius eksperimentinius rezultatus (i§ 3.10 pav.), galima
apskaiciuoti sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 pasiprieSinima
su dirbtiniu trikdZiu ir be jo. PasiprieSinimo koeficiento priklausomybé nuo ke-
liamosios jégos koeficiento parodyta 3.11 paveiksle. Cia keliamosios jégos koe-
ficientas apskai¢iuotas i§ keliamosios jégos formulés (Anderson 2011).
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3.11 pav. Sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 su dirbtiniu trikdZiu ir be
jo poliarés, apskaiciuotos i eksperimentiniy duomeny
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 mazam skrydzio greiciui (keliamosios jé-
gos koeficiento reikSmés didelés) pasiprieSinimas yra didesnis su dirbtiniu trik-
dZiu. Didéjant skrydzio grei¢iui (keliamosios jégos koeficiento reik§més mazéja)
sparno profilio pasiprieSinimas su dirbtiniu trikdziu 11,4 % mazesnis nei be jo.
Tik esant dideliam skridimo greiCiui pasipriesinimas su dirbtiniu trikdziu vél
padidéja. Tai dar kartg jrodo, kad dirbtinis trikdis gali efektyviai sumazinti spar-
no profilio pasiprieSinimg.

IS eksperimentiniy tyrimy sklandytuvo laisvo skrydzio metu ir skaitiniy
modeliavimy atlikty programa XFOIL gautos sparno profilio poliarés parodytos
3.12 paveiksle. Matyti, kad tarp profilio su dirbtiniu trikdziu ir fiksuotu virsmu
minimalus pasiprieSinimo koeficientas skiriasi 11,5 %. Didesnis minimalus pa-
siprieSinimo koeficientas gautas eksperimentiskai ir yra 0,00472, o skaic¢iavimai
parodé, kad pasipriesinimas yra 0,00421. EksperimentiSkai nustatytas profilio be
dirbtinio trikdzio minimalus pasiprieSinimo koeficientas yra 0,00484 ir 13 %
didesnis, nei skaitiSkai sumodeliuotas profilio be fiksuoto virsmo minimalus
pasipriesinimo koeficientas 0,00425.
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3.12 pav. Sklandytuvo LAK-20T sparno profilio LAP 02-150 poliarés
Fig 3.12. The polars of the LAP 02-150 airfoil of the LAK-20T sailplane

3.5. Dirbtiniy trikdziy tvirtinimo vietos
priklausomybés nuo profilinio pasiprieSinimo tyrimai

Atlikti skaitiniai ir eksperimentiniai tyrimai su LAK-20T sklandytuvo
LAP 02-150 sparno profiliu patvirtino, kad esant vidutiniams sklandytuvo grei-
¢iams dirbtinis trikdis gali sumazinti profilinj pasiprieSinimg. Tac¢iau, anot Lyon
et al. (1997a), yra du pagrindiniai parametrai, lemiantys dirbtinio trikdzio efek-
tyvuma: tvirtinimo vieta ir dirbtinio trikdZio geometrija.

Atliktus skaitinius modeliavimus buvo biitina patikrinti eksperimentiskai.
Tam buvo pasirinktas sklandytuvas LAK-17B, kurio sparno profilis
LAP 7-131/17. Tai pagrindinis §io sklandytuvo profilis, besitesiantis tarp 1,2 m
ir 4,6 m nuo simetrijos plok§tumos.

Eksperimentinius tyrimus sklandytuvo laisvo skridimo metu buvo biitina at-
likti tomis paciomis sumodeliuotomis srauto salygomis, kai keliamosios jégos
koeficientas C;, = 0,4. Zinant sklandytuvo svorj, sparno plota ir styga, galima
apskai¢iuoti reikiama sklandytuvo greitj. Siuo atveju sklandytuvo LAK-17B
apskaiciuotas skridimo greitis = 36 m/s. Jam esant reikia atlikti eksperimenti-
nius tyrimus ir jvertinti dirbtinio trikdZio tvirtinimo vieta.
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Pirmiausia eksperimentiniai tyrimai buvo atlikti be zigzago dirbtinio trik-
dzio. Véliau sklandytuvo LAK-17B sparno apatiniame pavirSiuje laminarusis
turbulentinis virsmas fiksuotas dirbtiniu trikdziu — zigzago tipo juosta, kuri buvo
tvirtinama (klijuojama) jvairiu atstumu nuo priekinés briaunos (3.13 pav.).

[ .

3.13 pav. Integruojancios pédsako Sukutés ant sklandytuvo LAK-17B sparno
(vaizdas i$ sparno apacios)
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. Cia matyti dvi
kreivés. Mélynos spalvos kreivé rodo skaitiniais tyrimais sumodeliuota sparno
profilio pasiprieSinimo priklausomyb¢ nuo priverstinio virsmo vietos stygos
atzvilgiu. Raudonos spalvos kreivé rodo i§ eksperimentiniy duomeny apskai-
¢iuoto pasiprieSinimo priklausomybe nuo dirbtinio trikdzio tvirtinimo vietos.
Vertikaliojoje aSyje atidétas pasiprieSinimo koeficientas, o horizontaliojoje —
atstumas profilio stygos ilgyje.

3.14 paveiksle matyti, kad skaitiniy ir eksperimentiniy tyrimy rezultatai ski-
riasi. DidZiausias profilio pasiprieSinimo skirtumas yra prie profilio uodegelés ir
sudaro 26,2 %. Galbut $is skirtumas atsirado dél to, kad pédsaka integruojancios
Sukutés tvirtinamos ne visai ties sparno uodegélés krastu, bet noselés link. Taip
pat §i skirtumg sukélé ir skaitinio modeliavimo metodika — programa XFOIL
negali tiksliai modeliuoti sprogusio burbulo ir virSutinio turbulentinio ir apatinio
laminariojo srauto susijungimo.
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3.14 pav. Skaitiniais tyrimais sumodeliuoto fiksuoto virsmo ir eksperimentiskai istirto
dirbtinio trikdZzio tvirtinimo vietos priklausomybés 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 maziausias pasiprieSinimas. Skaiti-
niais tyrimais sumodeliuota, kad maziausias pasiprieSinimas yra tada, kai pri-
verstinis virsmas fiksuojamas 92 % stygos atstumu. Eksperimentiskai istirta, kad
dirbtinis trikdis turi bati tvirtinamas ties 90 % stygos.

Skaitiniais tyrimais sumodeliuotas maziausias pasiprieSinimas yra 0,00419
ir nuo eksperimentiSkai gauto maziausio pasiprieSinimo 0,00422 skiriasi tik
0,8 %.

Atlikti eksperimentiniai tyrimai laisvame sklandytuvo skrydyje patvirtino,
kad dirbtinis trikdis gali efektyviai sumazinti pasiprieSinimg. Kaip parodé ekspe-
rimentiniai rezultatai, iki 42 %.

IS 3.14 paveikslo matyti, kad fiksuojant virsma skaitinio modeliavimo pro-
grama XFOIL negalima tiksliai apskai¢iuoti dirbtinio trikdzio tvirtinimo vietos.
Palyginus skaitiniy ir eksperimentiniy tyrimy rezultatus, galima teigti, kad zig-
zago tipo dirbtinj trikdj reikia tvirtinti 2 % prie§ laminaryjj tubulentinj virsma,
kuris modeliuojamas skaitiSkai. Dirbtinj trikdj reikia tvirtinti prie§ skaitiskai
sumodeliuotg virsma, nes laikoma, kad virsmas jvyksta nuo dirbtinio trikdzio
galinio krasto (Lyon et al. 1997a).
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3.6. Dirbtiniy trikdziy formos jtakos profiliniam
pasiprieSinimui tyrimai

Kaip minéta, antrasis veiksnys, darantis jtakg dirbtinio trikdzio efektyvumui, yra
dirbtinio trikdzio geometrija (Lyon et al. 1997a). Tad atlikus eksperimentinius
tyrimus laisvame sklandytuvo skrydyje su zigzago tipo dirbtiniu trikdziu kilo
klausimas, kiek profilinis pasiprieSinimas priklauso nuo dirbtinio trikdzio for-
mos.

Publikuoti eksperimentiniai tyrimai atlikti su keliomis dirbtiniy trikdziy
formomis — skirtingu auks¢iu, plo¢iu ir geometrija (forma). Taip pat skirtinga
pritvirtinimo vieta (Lyon ef al. 1997b). Atsizvelgiant i dirbtiniy trikdziy formos
projektavimo sunkuma, eksperimentiniai tyrimai atlikti tik su keliais dirbtiniais
trikdziais — mazy trikampéliy juostele; dideliy trikampéliy juostele; siaura, vidu-
tine ir placia zigzago tipo juostele; pusménulio formos zigzago juostele ir su
apvaliais i8kilimais. Deja, eksperimentiniai tyrimai buvo atlikti tik esant nedide-
liems Reinoldso skai¢iams(Re =100 000-300 000) ir nedideliems atakos kam-
pams. Taip pat dirbtiniai trikdziai buvo tvirtinami tik profilio virSuje, 10-50 %
stygos atstumu. Sie eksperimentiniai tyrimai visi$kai netinkami tiriant sklandy-
tuvo aerodinamines charakteristikas.

Mingéti eksperimentiniai tyrimai buvo atliekami, kai dirbtinio trikdzio plotis
buvo 12,7 mm. Zitrint i§ praktinés pusés, tai gana platus dirbtinis trikdis. Todél
buvo mazinamas dirbtinio trikdZio plotis, paliekant ta patj aukstj ir tvirtinimo
vietg. Galima teigti, kad dirbtinio trikdzio plotis turi tik labai nedidele jtaka
virsmo charakteristikoms (Lyon et al. 1997a). Kitaip tariant, svarbiausias kriteri-
jus, nustatant dirbtinio trikdzio charakteristikas, yra dirbtinio trikdzio galinio
krasto vieta (3.15 pav.).

Atsizvelgiant ] tai, projektuojamy dirbtiniy trikdziy plotis paliktas kaip
standartinio zigzago tipo dirbtinio trikdzio — 11 mm, aukstis — 0,5 mm. Supro-
jektuoti aStuoni dirbtiniai trikdziai parodyti 3.16 paveiksle. Pirmasis dirbtinis
trikdis yra standartinis zigzago tipo juostelés trikdis ir parodytas tik dél palygi-
nimo.

Suprojektuoti dirbtiniai trikdziai buvo tiriami tik eksperimentiskai, nes skai-
tinio modeliavimo programa XFOIL gali sumodeliuoti tik fiksuota virsma. Atsi-
zvelgiant | eksperimentiniy tyrimy atlikimo sudétinguma, buvo pasirinktos tos
pacios tyrimo salygos, kaip ir tiriant zigzago tipo dirbtinio trikdZio efektyvuma.
Visi dirbtiniai trikdziai buvo pritvirtinami (priklijuojami) 90 % stygos atstumu,
nes eksperimentiniai tyrimai parodé, kad Sioje vietoje zigzago tipo dirbtinis trik-
dis efektyviausias. Siuo atveju §is dirbtinis trikdis priimtas kaip etalonas, kad
biity galima patikrinti kity dirbtiniy trikdziy efektyvuma ir atlikti lyginamaja
analizg.
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3.15 pav. E374 profilio aptekéjimo vizualizacija su placiu zigzago trikdziu (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 ef al. 1997a)
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3.16 pav. Suprojektuoti dirbtiniai trikdziai (Nr. 2—8)
Fig. 3.16. Designed turbulators (Nr. 2 — 8)
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Atliekant Siuos eksperimentinius tyrimus LAK-17B sklandytuvas buvo su
vandens balastu, todél sklandytuvo masé padidéjo 200 kg. Nuo vandens balasto
priklauso sklandytuvo sparno jkrova (Thomas 1999). Optimalaus sparno jkrova
priklauso nuo meteorologiniy salygy. Ikrova pasirenkama atsizvelgiant j vyrau-
jancius termikus. Jei termikai silpni, skrendama be vandens balasto, jei termikai
stipriis, su vandens balastu.

3.17 paveiksle parodytas vienas i§ suprojektuoty dirbtiniy trikdziy ant
LAK-17B sklandytuvo pries$ skrydj.

3.17 pav. Suprojektuotas dirbtinis trikdis ant LAK-17B sklandytuvo sparno prie§ skrydj
(vaizdas i§ sparno apacios)
Fig. 3.17. Designed turbulator on the wing trailing edge of LAK-17B sailplane (view
from bottom of wing)

3.18 paveiksle parodyta i§ eksperimentiniy rezultaty apskaiciuota pasiprie-
Sinimo priklausomybé nuo dirbtiniy trikdziy formos.

Lyginant su pries§ tai atliktais eksperimentiniais tyrimais, kai sklandytuvas
buvo be vandens balasto, profilio pasiprieSinimas su zigzago tipo dirbtiniu trik-
dziu padidéjo 25,6 % — nuo 0,004224 iki 0,005467.

I$ 3.18 paveikslo matyti, kad galima sukurti efektyvesnius dirbtinius trik-
dzius nei $iuo metu naudojamas zigzago tipo dirbtinis trikdis.

Lyginant banguotus dirbtinius trikdzius su zigzago formos dirbtiniu trik-
dziu, matyti, kad platesnis banguotas trikdis (Nr. 2) efektyvesnis 9 %, o siauresni
banguoti trikdziai (Nr. 3 ir Nr. 4) efektyvesni tik 4,4 %.
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3.18 pav. Sparno profilio pasipriesinimo priklausomybé nuo dirbtiniy trikdziy formos
Fig. 3.18. Airfoil drag dependence on turbulator type

I§ platesnio banguoto trikdzio (Nr. 2) iSpjauscius apvalias skylutes, pastebé-
ta, kad dirbtinis trikdis su retesnémis skylutémis (Nr. 7) efektyvesnis 6,7 %, kai
dirbtinis trikdis su tankesnémis tokio paties skersmens skylutémis (Nr. 8) yra net
6,4 % blogesnis nei zigzago tipo.

,Kampuotai* banguoti dirbtiniai trikdziai taip pat efektyvesni nei zigzago
tipo dirbtinis trikdis. ,,Kampuotai* banguotas dirbtinis trikdis su iSpjaustytais
didesniais taisyklingais SeSiakampiais (Nr. 5) efektyvesnis 9 %, p dirbtinis trik-
dis su maZesniais taisyklingais SeSiakampiais (Nr. 6) efektyvesnis tik 4,4 %.

Vadinasi, galima teigti, kad, projektuojant dirbtinj trikdj su skylutémis, ne-
reikia tankinti skyluéiy, nes didesnis skyluciy skaicius sukelia didesn¢ turbulen-
cija, taip padidindamas dirbtinio trikdZio pasiprieSinima. Taip pat pasiprieSinima
didina ir didesnis a$triy kampy skaiCius. Tai matyti lyginant dirbtinj zigzago
trikdj ir platesnj banguota trikdj (Nr. 2).
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3.7. Sparno profiliy aerodinaminiy charakteristiky
analizé

Nesant galimybés istirti sklandytuvo LAK-17B sparno profilio LAP 7-131/17
aerodinaminiame vamzdyje, galima jo aerodinaminies charakteristikas palyginti
su tai paciai Seimai priklausanciais profiliais. Vienas i§ tokiy profiliy —
AH 93-K-131/15 profilis.

Siy sparno profiliy kiirimo idéja — laminaryjj pasienio sluoksnj apatiniame
profilio pavirSiuje uZtesti kiek galima toliau (Boermans, Van Garrel 1994).

AH 93-K-131/15 profilj (3.19 pav.) sukiré Stutgarto universiteto aerodina-
minio vamzdZio tyrimo laboratorijos direktorius D. Althaus. Tai vienas i$§ dauge-
lio jo sukurty profiliy (Althaus 1996b), naudojamy sklandytuvuose.

AH 93-K-131/

area = 0.08957

thick. 0.13096
camber 0.03580

0.00770
6.89°

TLE
ABre

0.1 0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0 1.1

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 analizé buvo atlickama, kai atakos kampas kito
nuo —2 iki +20 laipsniy, o Reinoldso skai¢ius buvo Re = 1,5x10° ir Re = 2,5x10°.
Siuo atveju Reinoldso skai¢ius buvo pasirinktas pagal atliktus eksperimentinius
rezultatus. Pirmiausia naudojant skaitines programas XFOIL, RFOIL ir R.
Eppler programg buvo apskaiciuotos teorinés profilio charakteristiky reikSmes.
Véliau apskaiciuotos teorinés reikSmés palygintos su publikuotais eksperimenti-
niais rezultatais, kurie gauti Stutgarto universiteto atvirojo kontiiro aerodinami-
niame vamzdyje (Althaus 1996b).

Gauty aerodinaminiy charakteristiky suvestinés pateiktos 3.20 ir 3.21 pa-
veiksluose. Pirmiausia pastebima, kad tiek apskaiciuoty, tiek eksperimentiskai
gauty poliariy kitimas yra panasus.
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Esant Re = 1,5x10° minimalus profilio pasipriesinimo koeficientas, apskai-
Ciuotas skaitiniais metodais (programomis XFOIL, RFOIL ir Eppler), yra ma-
zesnis nei eksperimentiniai rezultatai. IS teoriSkai apskai¢iuoty duomeny matyti,
kad maZziausias profilio pasipriesinimas R. Eppler gautas programa ir nuo ekspe-
rimentiniy rezultaty skiriasi net 0,0009, arba 19 %. Siek tiek didesnés minima-
laus pasipriesinimo koeficiento reik§més gautos naudojant programas RFOIL ir
XFOIL, atitinkamai 11 % ir 16 %. Taciau RFOIL gauta minimalaus pasipriesi-
nimo sritis yra prie 0,16 didesnio keliamosios jégos koeficiento nei XFOIL, o tai
sudaro 46 %.

Esant Re = 2,5x10° minimalus profilio pasipriesinimo koeficientas, apskai-
Ciuotas skaitiniais metodais, taip pat maZesnis nei eksperimentiniai rezultatai,
taCiau Sis skirtumas mazesnis. I§ teoriSkai apskaiciuoty duomeny matyti, kad
maziausias profilio pasiprieSinimas gautas R. Eppler programa ir nuo eksperi-
mentiniy rezultaty skiriasi 13 %. Programomis RFOIL ir XFOIL gautas minima-
lus pasipriesinimo koeficientas maZesnis atitinkamai 8 % ir 13 %. Cia taip pat
RFOIL gauta minimalaus pasiprieSinimo sritis yra prie 0,12 didesnio keliamo-
sios jeégos koeficiento nei XFOIL, o tai sudaro 38 %.

Nors skaitinése programose XFOIL ir RFOIL pasiprieSinimas skai¢iuoja-
mas tuo paciu metodu, bet sumodeliuojamas skirtingas efektyvus aptekéjimas,
kuris ir lemia skirtingg srauto atitriikimo vieta. Lyginant teorinius rezultatus su
eksperimentiniais galima pastebéti, kad su XFOIL teoriskai apskaic¢iuotas mini-
malus pasipriesinimo koeficientas iki atakos kampo 0°, esant Re = 1,5x10°, ir iki
atakos kampo 2°, esant Re = 2,5x10°, geriau sutampa su Stutgarto universitete
atlikty tyrimy rezultatais. Toliau didéjant atakos kampui, pasiprieSinimas geriau
sutampa su RFOIL programa, nors skaitiniais rezultatais gautas pasiprieSinimas
mazesnis ir mazéja didéjant Reinoldso skaiéiui nuo 11 % iki 8 %.

Kai Re = 1,5x10°, maksimali aerodinaminé kokybé¢ gauta programa XFOIL
yra 141, o programa RFOIL — 135. Padidéjus Reinoldso skaiciui iki
Re =2,5x10° atitinkamai padidéja iki 153 ir 144. DidZiausia profilio aerodina-
miné kokybé gauta eksperimentiSkai ir kintant Reinoldso skaifiui nuo
Re=1,5x10° iki Re = 2,5x10° didéja 3 % nuo 119 iki 123. Abiem atvejais di-
dZiausia aerodinaminé kokybé yra mazesné uz teoriskai apskai¢iuotg programa
XFOIL. Sie teoriniai rezultatai, didéjant Reinoldso skai¢iui, nuo eksperimentiniy
skiriasi atitinkamai nuo 17 % iki 22 % (XFOIL) ir nuo 13 % iki 16 % (RFOIL).
R. Eppler programa gauta didziausia aerodinaminé kokybé yra daug mazesné.
Didéjant Reinoldso skaiiui kinta nuo 103 iki 118. Sis skirtumas nuo eksperi-
mentiniy rezultaty atitinkamai sudaro 14 % ir 4 %.

Matyti, kad tiek Stutgarto universitete gautas keliamosios jégos koeficien-
tas, tiek apskai¢iuotas XFOIL ir RFOIL skaitiniais metodais, kai atakos kampas
lygus nuliui, iSlieka toks pat net ir didéjant Reinoldso skaiciui.
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Atakos kampo, kuriam esant keliamoji jéga lygi nuliui, reik§mé islieka pas-
tovi kintant Reinoldso skaiciui. TeoriSkai gautos atakos kampo reikSmés, ku-
rioms esant keliamoji jéga lygi nuliui, nekinta didéjant Reinoldso skaiciui ir yra
0,17°. Vidutiné atakos kampo reik§mé, gauta Stutgarto universiteto aerodinami-
niame vamzdyje, yra 0,19°. Si reik§mé didesné 10 % nei gauta skaitinémis pro-
gramomis XFOIL ir RFOIL. R. Eppler programa gauta, kad atakos kampas yra
Siek tiek maZesnis, nors didéjant Reinoldso skaiciui skirtumas tarp kity dviejy
programy rezultaty mazéja. Taigi i§ teoriniy rezultaty matyti, kad did¢jant Rei-
noldso skaiCiui atakos kampas gautas programomis XFOIL ir RFOIL maZzéja, o
R. Eppler programa — islieka nepakites.

Net ir kintant Reinoldso skaiciui §i tendencija iSlieka tokia pati, kol atakos
kampas pasiekia 7° reik§m¢. R. Eppler programa nuo kity skaitinio programy
XFOIL ir RFOIL gautas keliamosios jégos koeficientas didéjant atakos kampui
nuo 1° iki 7° skiriasi nuo 0,3 iki 1,1. Galbit §j skirtuma lémé tai, kad Siose pro-
gramose realizuotos skirtingos metodikos. Nuo Sio atakos kampo skaitiniai re-
zultatai, gauti programomis XFOIL ir RFOIL, pradeda issiskirti ir pasiekus mak-
simalig keliamajg jéga Sis skirtumas sudaro apie 14 %.

Pastebima, kad visais atvejais didéjant Reinoldso skaic¢iui maksimalus ke-
liamosios jégos koeficientas didéja, o kritinis atakos kampas mazéja. Sia ypatybe
lemia virsmo judéjimas j priekj didéjant Reinoldso skaiciui. Didéjant Reinoldso
skaiCiui pasienio sluoksnis tampa plonesnis. Plonesnis srautas praranda maziau
energijos.

RFOIL programa apskaic¢iuotas maksimalus keliamosios jégos koeficientas,
esant Re = 1,5x10°, yra 1,6 % didesnis, o kai Re = 2,5><106, mazesnis 2 % uz
Stutgarto universitete gautas reik§mes — 1,21 ir 1,24. XFOIL gautos reik§més uz
eksperimentinius duomenis abiem atvejais yra didesnés ir didéjant Reinoldso
skaiciui padidéja nuo 13 % iki 16 %.

D. Althauso (1996b) Stutgarto universitete i¥matuotas kritinis atakos kam-
pas didéjant Reinoldso skaiéiui sumazéja 2,5 % nuo 15,5° iki 15,9°. Sios kritinio
atakos kampo reikSmés, kaip ir maksimalios keliamosios jégos koeficiento, be-
veik sutampa su RFOIL programa gautais rezultatais ir, esant Re = 1,5x10°, yra
didesné 6 %, o kai Re = 2,5x10°, maZesné 3 %. XFOIL gautos reikimés uZ eks-
perimentinius duomenis abiem atvejais yra didesnés ir didéjant Reinoldso skai-
¢iui sumazeja nuo 9 % iki 7 %.

R. Eppler programa gauta keliamosios jégos priklausomybés nuo atakos
kampo kreivé yra didesné nei kiti skaitiniai metodai ir eksperimentiniai rezulta-
tai. Sis skirtumas atsirado dél nevienodos turbulentinio srauto skai¢iavimo me-
todikos, kuri lemia srauto atitrikimo vieta. R. Eppler programa prie atitriikusio
srauto nemodeliuoja, o tik pusiau empiriSkai nustato keliamosios jégos koefi-
cientg ir jveda jo korekcija.
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Uz kritinio atakos kampo matyti, kad esant Re = 1,5x10°, eksperimentiniai
duomenys puikiai sutampa su RFOIL rezultatais, o kai Re =2,5x10°, eksperi-
mentiniai duomenys $iek tiek mazesni. Abiem atvejais XFOIL programa gauti
rezultatai daug didesni, nes XFOIL nebegali tiksliai konverguoti reikSmiy, 5 %
didesniy uz kritinj atakos kampa.

Momento koeficientas beveik pastovus apie ketvircio stygos taska, kol nej-
vyksta turbulentinis atsiskyrimas. Tai rodo, kad aerodinaminis centras yra Salia
ketvir&io stygos tasko. Cia jvyksta tik nezymus sumazéjimas, kai padidéja Rei-
noldso skaic¢ius. Kuo profilio momento koeficientas yra mazesnis, tuo sparno
sukimo momentas bus mazesnis.

I§ grafiky matyti, kad mazo pasiprieSinimo srityje laminarusis tubulentinis
virsmas apskaiciuotas programomis XFOIL ir RFOIL beveik sutampa, o R.
Eppler programa parodé, kad §is virsmas, didéjant atakos kampui, jvyksta Siek
tiek anksCiau. Tam jtakos turi laminariojo turbulentinio virsmo kriterijus. Pro-
gramose XFOIL ir RFOIL dazniausiai taikoma reik§mé N;,;; = 9. Tai jvairiy daz-
niy amplitudés didéjimo koeficiento logaritmy gaubiamoji. R. Eppler programo-
je $is virsmo kriterijus yra Nj,;;= 12, nes Cia skaiCiuojamas individualiy dazniy
amplitudés augimas. Norint tiksliau apskaiciuoti laminariojo turbulentinio virs-
mo vieta, reikia paciam vartotojui nurodyti virsmo kriterijaus reik§me. Deja, bet
Sig reik§me galima suzinoti tik i§ eksperimentiniy slégio kitimo duomeny.

ISanalizuotas 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 profiliy
aerodinaminiy charakteristiky suvestinés gautos programa XFOIL, kai atakos
kampas kito tarp —2 ir +20 laipsniy, o Reinoldso skai¢ius buvo Re = 1,5x10° ir
Re =2,5x10°. Cia taip pat pateikti AH 93-K-131/15 profilio publikuoti eksperi-
mentiniai rezultatai, kurie gauti Stutgarto universiteto aerodinaminiame vamzdy-
je (Althaus 1996b). Atsizvelgiant j tai, kad AH 93-K-131/15profilio teoriskai
apskai¢iuotos ir eksperimentiSkai gautos charakteristikos buvo iSnagrinétos
ankséiau, ¢ia jos nebus detalizuojamos. Eksperimentiniai rezultatai pateikti dél
bendros informacijos.

Esant Re = 1,5x10° LAP 7-131/17 profilio minimalus pasipriesinimo koefi-
cientas yra 0,00436 ir 1,8 % mazesnis uz AH 93-K-131/15 profilio. Padidéjus
Reinoldso skaigiui iki Re = 2,5x10° abiejy profiliy minimalus pasipriesinimo
koeficientas sumazgja 9,2 % ir sutampa — 0,00353. Taciau LAP 7-131/17 profi-
lio minimalaus pasiprieSinimo sritis yra prie 10 % mazesnio keliamosios jégos
koeficiento.

Minimalaus pasipriesinimo srityje LAP 7-131/17 profilio pasiprieSinimo
koeficientas mazesnis nei AH 93-K-131/15 profilio. Tik pasiekus keliamosios
jégos koeficiento reikSme, lygig vienetui, LAP 7-131/17 profilio pasiprie§inimo
koeficientas tampa didesnis nei AH 93-K-131/15 profilio.
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LAP 7-131/17 profilio didziausia aerodinaminé kokybé, didéjant Reinoldso
skai¢iui nuo Re = 1,5x10° iki Re = 2,5x10°, didéja 5,2 % nuo 130 iki 137.
AH 93-K-131/15 profilio didziausia aerodinaminé kokybé padidéja 8,1 % nuo
141 iki 153. LAP 7-131/17 profilio maksimali aerodinaminé kokybé skiriasi nuo
AH 93-K-131/15 profilio atitinkamai 8,1 % ir 11 %.

IS keliamosios jégos koeficiento priklausomybés nuo atakos kampo matyti,
kad abiejy profiliy charakteristiky kitimas panaSus. Didé¢jant Reinoldso skai¢iui
LAP 7-131/17 profilio keliamosios jégos koeficientas, kai atakos kampas lygus
nuliui, padidéja 6,1 % — nuo 0,1551 iki 0,1649. AH 93-K-131/15 profilio kelia-
mosios jégos koeficientas padidéja tik 1,6 % — nuo 0,1714 iki 0,1741. Didéjant
Reinoldso skaiciui, skirtumas tarp Siy profiliy aerodinaminiy charakteristiky
atitinkamai sudaro 9,9 % ir 5,4 %.

Atakos kampo, kuriam esant keliamoji jéga lygi nuliui, reikSmé beveik i$-
lieka pastovi kintant Reinoldso skaiciui ir abiem profiliams yra —1,55°.

IS esmés abiejy profiliy keliamosios jégos koeficiento priklausomybés nuo
atakos kampo kreivés yra panasios ir rezultatai ima skirtis tik keliamosios jégos
koeficientui padidéjus iki 0,8. Nuo Sio keliamosios jégos koeficiento abiejy pro-
filiy skaitiniai pradeda iSsiskirti ir pasiekus maksimalia keliamajg jéga Sis skir-
tumas sudaro apie 4,7 %, esant Re = 1,5x 10%, ir 1,4 %, esant Re = 2,5x10°.

Didéjant Reinoldso skai¢iui LAP 7-131/17 profilio maksimalus keliamosios
jégos koeficientas padidéja 2 % — nuo 1,4461 iki 1,4751, o kritinis atakos kam-
pas sumazéja 1,8 % — nuo 16,9° iki 16,6°. AH 93-K-131/15 profilio keliamosios
jégos koeficientas padidéja 5,3 % — nuo 1,3791 iki 1,4549, o kritinis atakos
kampas sumazgja 4,7 % — nuo 17,4° iki 16,6°. Galima teigti, kad LAP 7-131/17
profilio maksimalus keliamosios jégos koeficientas yra didesnis nei
AH 93-K-131/15 profilio, taciau kai 3 % yra mazesnis atakos kampas, esant
Re=1,5x% 106, ir esant tam pat atakos kampui, kai Re = 2,5x 10°.

Uz kritinio atakos kampo esanciy rezultaty galima nevertinti, nes, kaip buvo
minéta, XFOIL nebegali tiksliai konverguoti reikSmiy, 5 % didesniy uz kritinj
atakos kampa.

Paskutiniame aerodinaminiy charakteristiky grafike parodyta laminariojo
turbulentinio virsmo vietos priklausomybé nuo keliamosios jégos koeficiento
virSutiniame ir apatiniame profilio pavir§iuje. Matyti, kad laminarusis tubulenti-
nis virsmas abiejy profiliy virSutiniame pavirsiuje beveik sutampa iki keliamo-
sios jégos koeficiento 0,4. Paskui LAP 7-131/17 profilio laminarusis turbulenti-
nis virsmas jvyksta Siek tiek anksciau nei AH 93-K-131/15 profilio. Pasiekus
keliamosios jégos koeficienta, lygy 1, vél AH 93-K-131/15 profilio virsmas
jvyksta arCiau noselés.

Laminarusis turbulentinis virsmas apatiniame abiejy profiliy pavirSiuje pa-
nasus, ta¢iau AH 93-K-131/15 profilio laminarusis turbulentinis virsmas jvyksta
esant didesniam keliamosios jégos koeficientui ir atakos kampui.
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3.8. Eksperimentinés jrangos ir tyrimy paklaidy
jvertinimas

Tikriausiai niekada nebus jmanoma iSvengti paklaidy, nes nejmanoma sukurti ne
tik idealios matavimo ar tyrimo jrangos, bet ir idealiy eksperimento atlikimo
salygy. Vis délto, matuojant pasiprie$inimg, atsiradusias paklaidas galima pri-
skirti sisteminéms, kuriy nejmanoma isvengti. Jos gali siekti 4 %, kai keliamo-
sios jégos koeficientas didelis, ir 10 %, kai keliamosios jégos koeficientas mazas
(Montoya et al. 1978). Siy paklaidy galima nejvertinti, kai pagal vienoda meto-
dika lyginamas keliy profiliy pasiprieSinimas.

Taip pat sisteminés paklaidos gali atsirasti d¢l slégio matavimo pédsake ar-
ba $iuo atveju pasienio sluoksnyje. Tam jtakos turi slégio gradiento kitimas i$il-
gai integruojanciy pédsako Sukuéiy, laisvo srauto turbulencijos dydis, klampu-
mas ir srauto nukrypimas dél pédsaka integruojanciy Sukuciy.

Kita paklaida, daranti jtakg matavimo duomeny tikslumui, yra susijusi su
pédsaka integruojan¢iy Sukuciy tvirtinimu ant sparno galinio kraSto ir priimta
salyga, kad statinis slégtis matuojamoje vietoje lygus statiniam slégiui laisvame
sraute. Kaip jrodé Goett, Bullivant (1938), Goett (1939) ir Takahashi (1997), si
paklaida yra ne didesné kaip 0,5 %.

Kity paklaidy gali atsirasti dél slégio matavimo prietaisy — Pito vamzdelio
ir statinio slégio vamzdelio. Taciau Sie vamzdeliai jmontuoti sklandytuve ir dél
skrydzio saugumo visada privalo biiti kalibruoti. Todél $iy paklaidy iSvengta.

IS eksperimentiniy rezultaty ir jy lyginimo su skaitiniais rezultatais matyti,
kad pasipriesinimo reik§miy skirtumas yra tokios pacios eilés, kaip skirtumas
tarp eksperimentiniy rezultaty, gauty dviejuose skirtinguose aerodinaminiuose
vamzdziuose (Althaus 1996b). Nors §is skirtumas sudaro apie 10 %, galima Siy
paklaidy nevertinti, taciau jy iSvengti nejmanoma. PasiprieSinimo koeficientas
yra labai mazas, matuojamas ttkstantosiomis dalimis, todél ji tiksliai iSmatuoti

Net ta pat] sparno profilio modelj tiriant skirtinguose aerodinaminiuose
vamzdziuose, pasiprieSinimo koeficiento reikSmés gali skirtis. 3.24 paveiksle
parodytos HQ 35 profilio poliarés, gautos eksperimentiskai Stutgarto universite-
to atvirojo konttiro aerodinaminiame vamzdyje (Althaus 1996b) (3.24 pav. isti-
siné linija) ir Delft technologijos universiteto uzdarojo konttiro aerodinaminiame
vamzdyje (Van Ingen, Boermans 1985) (3.24 pav. punktyriné linija). Delft te-
chnologijos universitete gautos pasiprieSinimo reikSmés, esant jvairiems uzspar-
nio atsilenkimo kampams ir skirtingam Reinoldso skai¢iui, yra mazesnés 10—
18 %. Sis skirtumas galéjo atsirasti dél skirtingos matavimo metodikos. Taciau
nepaisant §iy skirtumy, laikoma, kad rezultaty sutapimas yra geras (Althaus
1996b).
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3.24 pav. HQ 35 profilio poliarés (Althaus 1996b)
Fig. 3.24. The polars of the HQ 35 airfoil (Althaus 1996b)

Tos pacios eilés pasiprieSinimo koeficiento skirtumas gautas atlikus lygi-
namaja analiz¢ tarp skaitiniy tyrimy ir publikuoty eksperimentiniy rezultaty
(Naujokaitis 2008; Lasauskas, Naujokaitis 2009). Siuo atveju buvo analizuoja-
mos keliy sparno profiliy aerodinaminés charakteristikos. Atlikty skaitiniy tyri-
my rezultatai, gauti skaitinémis programomis XFOIL, RFOIL ir R. Eppler pro-
grama, palyginti su publikuotais eksperimentiniais rezultatais, gautais Stutgarto
universiteto aerodinaminiame vamzdyje (Althaus 1996b) ir Delft technologijos
universiteto aerodinaminiame vamzdyje (Gooden 1979). Tos pacios eilés pa-
klaidas tarp skaitinés programos XFOIL ir eksperimentiniy tyrimy pastebi ir
Evangelista et al. (1989).

Sio darbo metu tiriant profilio aerodinamines charakteristikas nebuvo jver-
tintas sklandytuvy sparno formos tikslumas. Taciau atsizvelgiant j realiy sparny
tikslumo matavimus (Gudzitinas 2011) galima teigti, kad jis labai nedidelis.
D. Gudzitunas savo darbe (Gudzitinas 2011) iSanalizavo sklandytuvy LAK-17A
ir LAK-19 sparno profilio LAP 92-130/15 formos jtakg aerodinaminéms charak-
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teristikoms. Tam jis iSmatavo §iy sklandytuvy sparno profilj ir programa XFOIL
apskai¢iavo aerodinamines charakteristikas. Jas palygino su suprojektuoto profi-
lio aerodinaminémis charakteristikomis. Gautas aerodinaminiy charakteristiky
skirtumas nustebino, nes iSmatuoto profilio maksimalus nuokrypis nuo origina-
laus profilio yra 2,46 mm. Sis skirtumas galéjo atsirasti dél netolygaus sparny
padengimo daZais, poliravimo vasku ar net senéjimo, susijusio su sklandytuvo
eksploatacija. Tod¢l Sios jtakos aerodinaminéms charakteristikoms galima ne-
vertinti.

Apibendrinant galima teigti, kad pasipriesinimo koeficiento paklaidos yra
10 % eilés, kai lyginami rezultatai, gauti skirtingomis metodikomis, ir tik keliy
procenty eilés, kai lyginami rezultatai, gauti vienoda metodika.

3.9. Treciojo skyriaus iSvados

1. Tyrimais nustatyta, kad skaitiniais metodais negalima apskaiciuoti tiks-
lios dirbtinio trikdzio tvirtinimo vietos. Eksperimentiskai istirta, kad sklandytuvo
greiciy diapazone virsmas jvyksta 2 % stygos atstumu uz dirbtinio trikdZio.

2. Eksperimentiniais tyrimais nustatyta, kad LAP 7-131/17 profilio dirbti-
nis trikdis gali iki 42 % sumazinti profilio pasipriesinima. Tai 25,2 % daugiau,
nei parodé atlikti skaitiniai tyrimai. Sj skirtuma galéjo jtakoti bandymy jranga ir
skaitinio modeliavimo metodika realizuota programoje XFOIL, kuri negali tiks-
liai modeliuoti sprogusio burbulo ir virSutinio turbulentinio ir apatinio laminari-
nio srauto susijungimo.

3. Sukurtos ir eksperimentiskai istirtos virsma sukeliancios naujos formos
dirbtiniy trikdZiy juostos su kuriomis profilio pasiprieSinimas yra mazesnis iki
9 % lyginant su Siuo metu placiai naudojamais zigzago tipo dirbtiniais trikdZziais.

4. Tyrimais nustatyta, kad skaitiniai metodai yra patikimi ir tikslas, o re-
zultatai gaunami per keletg minuciy. Skirtumas tarp skaitiniy ir eksperimentiniy
tyrimy rezultaty nesiekia 10 %. Sis skirtumas yra tokios pacios eilés kaip skir-
tumas tarp eksperimentiniy tyrimy, atlikty dviejuose skirtinguose aerodinami-
niuose vamzdziuose.



Maksimalios keliamosios jegos
prognozavimas

Didinant léktuvo ar sklandytuvo maksimalig acrodinaming kokybe, naudingo
krovinio svorj, trumpinant kilimo ir tipimo kelig, mazinant degaly sgnaudas,
aplinkos tar$a, triukSmg ir smukos greitj, labai svarbu pagerinti didelés keliamo-
sios jégos profiliy aerodinamikg (Selig, Guglielmo 1997). Todél nenuostabu, kad
§i problema iSlieka labai aktuali. Aerodinamikos inzinieriams labai svarbu i$
anksto prognozuoti sparno profiliy maksimalia keliamaja jéga. Taip sudaromos
salygos jvertinti ne tik projektuojamy, bet ir esamy profiliy aerodinamines cha-
rakteristikas, profilio tinkamumg sklandytuvui, 1€ktuvui ar véjo jégainés mentei.

Tiek eksperimentingje, tiek skai¢iuojamojoje aerodinamikoje sudétinga nu-
statyti maksimalig keliamajg jéga ir kritinj atakos kampa, prie kurio ji pasiekia-
ma (Rumsey, Ying 2002). Norint i§ skaitiniy rezultaty tiksliai nustatyti maksi-
malig keliamaja jéga, biitina turéti maksimalios keliamosios jégos kriterijy. Toks
kriterijus gali biiti slégio skirtumo taisyklé (Greenman 1998).

Siame skyriuje pateiktas maksimalios keliamosios jégos prognozavimas
pagal slégio skirtumo taisykle. Atlikti skaitiniai tyrimai palyginti su mokslinéje
literatiiroje publikuotais eksperimentiniais rezultatais. Pakoreguota metodika,
kuri leidzia daug tiksliau prognozuoti maksimalia keliamaja jéga simetriniams ir
gaubtiems profiliams esant vidutiniams Reinoldso skai¢iams.

97
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4.1. Sparno profiliy slegio skirtumo tyrimas

Maksimalig keliamaja jéga galima prognozuoti remiantis W. Valarezo ir V. Chin
iSplétotu pusiau empiriniu metodu (Valarezo, Chin 1994), leidzian¢iu nustatyti
maksimalios keliamosios jégos koeficientg sparno profiliui pagal formulg (1.1).
Sioje formuléje reikalingg slégj galima apskaiiuoti bet kokia neklampiojo srau-
to modeliavimo programa, nes slégio skirtumo taisyklé nereikalauja klampaus
srauto (Van Dam 2002).

Norint patikrinti slégio skirtumo taisykle buvo pasirinkti profiliai, i$skirti j
tris grupes — gaubti (4.1 lentel¢), gaubti ir skirti véjo jégainiy mentéms (4.2 len-
tel¢), simetriniai (4.3 lentelé). Sie profiliai pasirinkti dél to, kad buvo istirti Stut-
garto universiteto atvirojo kontiiro aerodinaminiame vamzdyje, o jy eksperimen-
tiniai duomenys publikuoti (Althaus 1996a, 1996b).

4.1 lentelé. Gaubti profiliai
Table 4.1. Cambered airfoils

Profilis Santykinis storis #, % 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 lentelé. Gaubti profiliai, skirti véjo jégainiy mentéms
Table 4.2. Cambered airfoils for balades of wind turbines

Profilis Santykinis storis ¢, % 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 lentelé. Simetriniai profiliai
Table 4.3. Symmetrical airfoils

Profilis Santykinis storis ¢, %
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 slégio skirtumo taisykle kiekvienam
profiliui (4.1, 4.2 ir 4.3 lentelés) naudojant skaiting programg XFOIL buvo ap-
skai¢iuotas minimalus slégio koeficientas Cpni, ir slégio koeficientas prie profi-
lio galinio kraSto Cp, neklampiajame sraute. Slégio koeficientai buvo skaiciuo-
jami, atsizvelgiant j atlikty eksperimentiniy tyrimy (Althaus 1996a, 1996b),
esant jvairiems Reinoldso skai¢iams, maksimalias keliamosios jégos koeficiento

Cmax reikSmes.
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4.1 paveiksle matyti, kaip kinta slégio koeficientas neklampiajame sraute
FX 66-S-196 V1 profilio stygos ilgyje, kai keliamosios jégos koeficientas
C;=1,55. 4.1 paveiksle pavaizduotos maksimalaus slégio koeficiento ir slégio
koeficiento prie profilio galinio krasto vietos, kuriose esancios slégio koeficiento
reik§més panaudotos slégio skirtumui skaiCiuoti.

~3. 0 prorL FX 66-5-196 V1
T Comin a = 7.7022°
-2.5 P C. = 1.5500
Cy = -0.1549
20 Cpp = —0.00125
CP
-1.5
-1.0
-0.5
0.0
0.5
1.0 \
Cpte

4.1 pav. FX 66-5-196 V1 profilio slégio koeficiento kitimas neklampiame sraute stygos
atzvilgiu
Fig. 4.1. Dependence of FX 66-S-196 V1 airfoil pressure distribution in inviscive flow
on profile chord

Analogiskai tokie skai¢iavimai buvo atlikti visiems profiliams (4.1, 4.2 ir
4.3 lentelés), o gautos slégio skirtumo ir Reinoldso skaiCiaus priklausomybés
pateiktos 4.2 paveiksle. Cia vertikaliojoje asyje atidétas slégio skirtumas, o hori-
zontaliojoje — Reinoldso skai¢ius. Juoda stora kreivé rodo (Valarezo, Chin 1994)
nustatytg priklausomybe, pagal kurig galima visiems profiliams prognozuoti
maksimalig keliamajg jéga. Deja, bet 1§ gauty rezultaty matyti, kad gauti rezulta-
tai nesutampa su Valarezo ir Chin (1994) priklausomybe. Gaubti profiliai pasi-
skirste grafiko apacioje tarp 2 ir 6 slégio koeficiento skirtumo reikSmiy. Simetri-
niai profiliai pasiskirste daug auks¢iau — nuo 6 iki 14 slégio koeficiento skirtumo
reik§miy. Vadinasi, Valarezo ir Chin (1994) pasitlytas metodas netinka tiksliam
profilio maksimalios jégos prognozavimui.
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4.2 pav. [vairiy profiliy slégio skirtumo nuo Reinoldso skai¢iaus priklausomybés
Fig. 4.2. Dependences of various airfoils pressure distribution on Reynolds numbers
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4.2. Simetriniy profiliy maksimalios keliamosios
jégos prognozavimas

Atsizvelgiant | tai, kad simetriniai profiliai néra gaubti, nes jy styga sutampa su
vidurio linija, buvo ieskoma slégio koeficiento skirtumo priklausomybés nuo
profilio santykinio storio. I§ 4.2 paveikslo matyti, kad, didéjant profilio santyki-
niam storiui (nuo 10 % iki 15 %), profilio slégio koeficiento skirtumas mazéja.
Tam atlikta Siy simetriniy profiliy analizé ir iSnagrinétas slégio koeficientas
esant 98 % stygos atstumui.

Apskaiciuoti FX, LWK ir NACA serijy simetriniy profiliy slégio koeficien-
tai, esant 98 % stygos atstumui, pateikti 4.3 paveiksle. Matyti, kad, didéjant pro-
filio santykiniam storiui, didéja ir slégio koeficientas. Vadinasi, galima teigti,
kad kuo didesnis profilio santykinis storis, tuo minimalus slégio koeficiento skir-
tumas, kai keliamoji jéga maksimali, bus didesnis.

c. % N
P
026 1| —®—FX —8—LWK —o—NACA |

0,24
7

0,22

]
0,20 //T//
0,18 /Ié/
0,16 5
0,14 Ié/

0,12 f
6 8 10 12 14

t, %

4.3 pav. FX, LWK ir NACA serijos simetriniy profiliy slégio koeficiento
priklausomybés nuo santykinio profilio storio
Fig. 4.3. Dependences of FX, LWK and NACA type airfoils pressure coefficient on
relative profile thickness

Atlikus Sia analizg, galima kiekvienam profilio santykiniam storiui i$
4.2 paveikslo duomeny aproksimuoti daugianariu slégio skirtumo priklausomybe
nuo Reinoldso skai¢iaus. 4.4 paveiksle pateikta priklausomybé, kai santykinis
storis ¢ = 0,10 %. Tokie pat skaiCiavimai atlikti, kai santykinis storis buvo
t=0,12%ir¢t=0,15 %.
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4.4 pav. Slégio koeficiento skirtumo priklausomybé nuo Reinoldso skaiciaus, kai
simetrinio profilio santykinis storis = 0,10 %
Fig 4.4. Dependence of pressure distribution on Reynolds number, at # = 0,10 % relative
symmetrical airfoil thickness

Tuomet galima uzraSyti apibendrintg slégio koeficiento skirtumo priklau-
somybe nuo profilio santykinio storio ir Reinoldso skaiciaus:
AC, = az(t)re2 +a, (t)re +a, (t), 4.1)

&ia re = Re/10°, a; — profiliy santykinio storio polinomo koeficienty reikimés,
kurios pateiktos 4.4 lenteléje.

4.4 lentelé. Profiliy santykinio storio polinomo koeficienty a; reikSmés
Table 4.4. Polynomial values q; of airfoil relative thickness

t a) a; dp
0,10 —1,9285 8,4019 2,4424
0,12 —1,9226 7,8021 0,8092
0,15 0,0418 0,7385 5,2964

Polinomy koeficienty reikSmiy priklausomybe nuo profilio santykinio sto-
rio taip pat galima aproksimuoti kvadratiniu daugianariu, kaip parodyta 4.5 pa-
veiksle.

Tuomet galima uzrasyti apibendrinty koeficienty a; priklausomybe nuo pro-
filio santykinio storio:

a,=b,t* +bt+b,. (4.2)

Koeficienty b, reik§més pateiktos 4.5 lenteléje.
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4.5 pav. ay, a, ir ay koeficienty priklausomybés nuo simetrinio profilio santykinio storio
Fig. 4.5. Dependences of a,, a; and a, on symmetrical airfoil relative thickness

4.5 lentelé. Apibendrintos profiliy polinomo koeficienty reikSmés
Table 4.5. Generalized airfoil polynomial values for coefficients

b2 b] bl)
a, 1303,7000 —286,5190 13,6864
a; —4109,2667 874,0487 —37,9103
ap 4624,6667 —1099,0867 66,1044

Tuomet simetriniams profiliams gauname slégio koeficiento skirtumo pri-
klausomybés nuo Reinoldso skaiciaus ir profilio santykinio storio iSraiska:

AC, = f(t, re) (4.3)

I$skleide lygtj (4.1), galime uzrasyti:
AC, = (byt> + Byt + by, & +(byyt? + byt + by Jre+ (bt + bt +by ). (4.4)

4.6 ir 4.7 paveiksluose pateiktas dviejy skirtingy simetriniy profiliy maksi-
malios keliamosios jégos koeficiento priklausomybés nuo Reinoldso skaiciaus
pagal tris metodus: 1) i§ bandymy rezultaty (Althaus 1996a, 1996b); 2) pagal
gauta aproksimacijg; ir 3) Valarezo ir Chin (1994) metodu.
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4.6 pav. FX 79-L-100 profilio maksimalios keliamosios jégos priklausomybé nuo
Reinoldso skai¢iaus
Fig 4.6. The FX 79-L-100 airfoil maximum lift dependence on Reynolds number
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4.7 pav. LWK 80-100 profilio maksimalios keliamosios jégos priklausomybé nuo
Reinoldso skaiciaus
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 eksperimentiniy re-
zultaty, esant skirtingiems Reinoldso skaiciams, 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-
niy rezultaty yra vienodos — nuo 3 % iki 7 %. Atsizvelgiant j rezultatus, galima
teigti, kad pasitlyta aproksimacija gali tiksliau jvertinti maksimalig keliamaja
jéga simetriniams profiliams esant vidutiniams Reinoldso skai¢iams.

4.3. Gaubty profiliy maksimalios keliamosios jégos
prognozavimas

I§ 4.2 paveikslo buvo matyti, kad Valarezo ir Chin (1994) pasitlytas maksima-
lios keliamosios jégos prognozavimo metodas visiS$kai netinka gaubtiems profi-
liams. 4.2 paveiksle pateiktas gaubty profiliy slégio skirtumo priklausomybes
nuo Reinoldso skaiciaus galima aproksimuoti tiese (4.8 pav.):

AC, =0,0738re+3,0258 . 4.5)
14
AC e
15 //

10 / Valarezo & Chin (1994)

6
8 )
4 g % 2 o
) 8
0
0,0 0,5 1,0 1,5 2.0 2,5 3.0 3.5
Rex10°%

4.8 pav. Gaubty profiliy slégio koeficiento skirtumo priklausomybés nuo Reinoldso
skaiciaus
Fig. 4.8. Dependences of cambered airfoil pressure distribution on Reynolds number

I lygti (4.5) istate norimag Reinoldso skaiiy, galime prognozuoti maksima-
lig keliamaja jéga gaubtiems profiliams.
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Galima patikrinti lygtj (4.5) i ja istatant gaubty profiliy su maziausiu ir di-
dZiausiu slégio koeficienty skirtumu duomenis. 4.9 paveiksle parodyta maksima-
lios keliamosios jégos koeficiento priklausomybé nuo Reinoldso skai¢iaus, kai
slégio koeficiento skirtumo reik§meés didziausios, o 4.10 paveiksle, kai slégio
koeficiento skirtumo reik§més maziausios.

2.2 I I I
Lmax [| —@— Eksperimentiniai rezultatai [
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4.9 pav. Maksimalios keliamosios jégos koeficiento priklausomybé nuo Reinoldso
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Pasirinkus maksimalias slégio koeficiento skirtumo reikSmes, skirtumas
tarp eksperimentiskai gauto maksimalaus keliamosios jégos koeficiento ir ap-
skaiCiuoto pagal pasiiilytg formule yra 10-16 %, pasirinkus minimalias reikSmes
—14-23 %.

Naudojant Valarezo ir Chin (1994) pasitlytas slégio skirtumo reik§mes, pa-
klaidos ribos siekia net nuo 16 % iki 62 %.

Deja, bet esant skirtingiems Reinoldso skai¢iams nebuvo pastebéta jokiy
tendencijy nuo profilio geometrijos — santykinio gaubtumo, santykinio storio ir
noselés spindulio. Ta parodé skaitinémis programomis XFOIL ir RFOIL apskai-
Ciuotas ir iSanalizuotas maksimalus keliamosios jégos koeficientas, kai Reinold-
so skai¢ius kito nuo Re = 0,7x10° iki Re = 3x10°. Kaip parodé atlikti tyrimai,
maksimalus keliamosios jégos koeficientas, apskaiCiuotas skaitiniais metodais
XFOIL ir RFOIL nuo eksperimentiniy rezultaty (Althaus 1996a, 1996b), gali
skirtis iki 15 %.

4.4. Ketvirtojo skyriaus iSvados

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

2. Atlikti tyrimai parode, kad Valarezo ir Chin maksimalios keliamosios
jégos prognozavimo metodo tikslumas esant vidutiniams Reinoldso skaiCiams
yra nedidelis. Sio metodo paklaidos simetriniams profiliams gali sudaryti iki 24
%, o gaubtiems profiliams — iki 62 %.

3. Pasitlyta tikslesné priklausomybé¢, tinkamesné simetriniy ir gaubty pro-
filiy maksimaliai keliamajai jégai prognozuoti esant vidutiniams Reinoldso skai-
¢iams. Didziausios galimos paklaidos patikslintu maksimalios keliamosios jégos
prognozavimo metodu simetriniams profiliams gali sudaryti iki 9 %, o gaub-
tiems profiliams — iki 23 %.

4. Norint dar tiksliau prognozuoti maksimalia keliamaja jéga gaubtiems
profiliams, reikéty jvertinti jy santykinj storj, gaubtuma ir noselés spindulj. Ta-
¢iau tuomet §is metodas tampa sudétingesnis.

5. Vis délto maksimalios keliamosios jégos prognozavimo metodas néra
tinkamas tiksliam profilio maksimalios keliamosios jégos nustatymui, nes nej-
vertina visy profilio srauto aptekéjimo salygy esant skirtingiems Reinoldso skai-
ciams.



Bendrosios iSvados

1. Istirti skaitinio modeliavimo metodai nejvertina tikslios dirbtinio trik-
dzio tvirtinimo vietos. Eksperimentiniais tyrimais nustatyta, kad sklandytuvo
greiCiy diapazone virsmas jvyksta vidutiniskai 2 % stygos atstumu uz dirbtinio
trikdzio.

2. Sukurtos ir eksperimentiSkai istirtos virsmg sukeliancios naujos formos
dirbtiniy trikdZiy juostos, su kuriomis profilio pasiprieSinimas yra mazesnis iki
9 %, lyginant su Siuo metu placiai naudojamais zigzago tipo dirbtiniais trik-
dziais.

3. Eksperimentiniais tyrimais istirta, kad LAP 7-131/17 profilio dirbtinis
trikdis gali iki 42 % sumazinti profilio pasiprieSinima. Tai 25,2 % daugiau, nei
parodé atlikti skaitiniai tyrimai. Sj skirtuma galéjo paveikti bandymy jranga ir
skaitinio modeliavimo metodika realizuota skaitinéje programoje XFOIL, kuri
negali tiksliai modeliuoti sprogusio burbulo ir virSutinio turbulentinio ir apatinio
laminariojo srauto susijungimo.

4. Lyginant skaitiniais metodais apskaiciuotas profilio aerodinamines cha-
rakteristikas su eksperimentiskai gautomis bei mokslinéje literatiiroje publikuo-
tais eksperimentiniy tyrimy rezultatais nustatyta, kad skaitiniai metodai realizuo-
ti skaitinése programose yra patikimi ir tiksliis. Siuo atveju galimos didZiausios
paklaidos siekia 10 %. Tai néra lemiamos paklaidos, nes skirtumas tarp skaitiniy
metody rezultaty ir eksperimentiniy tyrimy yra tokios pacios eilés, kaip skirtu-
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mas tarp eksperimentiniy tyrimy, atlikty dviejuose skirtinguose aerodinaminiuo-
se vamzdziuose. Kai lyginami rezultatai, gauti vienoda metodika, paklaida yra
tik keliy procenty eilés.

5. Atlikti tyrimai parodé¢, kad Valarezo ir Chin maksimalios keliamosios
jégos prognozavimo metodo tikslumas esant vidutiniams Reinoldso skai¢iams
yra nedidelis. Sio metodo paklaidos simetriniams profiliams gali sudaryti iki
24 %, o gaubtiems profiliams — iki 62 %.

6. Pasitlyta tikslesné priklausomybé¢, tinkamesné simetriniy ir gaubty pro-
filiy maksimaliai keliamajai jégai prognozuoti esant vidutiniams Reinoldso skai-
¢iams. Didziausios galimos paklaidos patikslintu maksimalios keliamosios jégos
prognozavimo metodu simetriniams profiliams gali sudaryti iki 9 %, o gaub-
tiems profiliams — iki 23 %. Tokiu budu sudaromos salygos tiksliau jvertinti
projektuojamy ir esamy profiliy aerodinamines charakteristikas bei profilio tin-
kamuma sklandytuvui, Iektuvui ar véjo jégainés mentei.

7. Norint dar tiksliau prognozuoti maksimalig keliamajg jéga gaubtiems
profiliams, reikéty jvertinti jy santykinj storj, gaubtumg ir noselés spindulj. Ta-
¢iau tuomet Sis metodas tampa sudétingesnis.
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