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PrzejScie laminarno-turbulentne w warstwie przysciennej

Rozwazmy optyw plaskiej plytki na ktore; laminarna warstwa przyscienna przechodzi w
warstwe turbulentng (rysunek z lewe] — widok z gory, rysunek z prawej — widok z boku).
Pierwszym etapem przejscia L-T jest pojawienie si¢ fal Tollmiena-Schlichtinga (T-S waves).
Fale tego typu s3 niestabilne w zwigzku z tym i1ch amplituda wzrasta wyktadniczo
przemieszczajac si¢ zgodnie z kierunkiem przeptywu. Nastepnie fale T-S przechodzg w
niestabilne postacie wirowosci charakteryzujace si¢ podtuznym ksztaltem. Tego typu twory
wirowe rozpadajg si¢ nastepnie w mniejsze postacie. Wygenerowane w ten sposob fluktuacje w
warstwie przyscienne] majg przypadkowy przebieg zaroOwno w przestrzeni jak 1 w czasie.
Nastepnie, réwniez przypadkowo, pojawiajg si¢ punktowe obszary turbulentne (turbulent
spots). Przemieszczajace si¢ z przeptywem punktowe obszary turbulentne ¥gczac sie przechodza
w przeptyw w pelni turbulentny. Amplitudy fal T-S sg wzmacnianie badz tlumione w
zaleznosci od gradientu cisnienia statycznego. Ujemny gradient prowadzi do redukcji

wzmocnienia natomiast dodatni gradient prowadzi wigkszego wzmocnienia.
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Przejscie laminarno-turbulentne w warstwie przysciennej

Ponizej zostaty przedstawione wyniki z symulacji DNS (Direct Numerical Simulation) optywu
profilu NACA 0012. Profil znajduje si¢ w jednorodnym naptywie o predkosci rownej 10m/s,
kat natarcia jest rowny 2°. Liczba Reynoldsa wynosi okoto 200000.
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Przejscie laminarno-turbulentne w warstwie przysciennej

Ponizej zostaty przedstawione wyniki z symulacji DNS (Direct Numerical Simulation) optywu
profilu NACA 0012. Profil znajduje si¢ w jednorodnym naptywie o predkosci rownej 10m/s,
kat natarcia jest rowny 2°. Liczba Reynoldsa wynosi okoto 200000.
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PrzejsScie laminarno-turbulentne z bablem laminarnym

Przeanalizujmy rozktady wspétczynnika cisnienia dwoch profili Eppler 387 (rysunek po lewej)
oraz SD7037 (rysunek po prawej). W obu przypadkach liczba Reynoldsa jest rowna 107,
natomiast w celu osiggniecia wspolczynnika sity nosnej 0.78 katy natarcie nieco si¢ roznig. W
przypadku profilu SD7037 widzimy zdecydowanie lagodniejszy przebieg niekorzystnego
gradientu cisnienia. W zwigzku z tym skokowy wzrost wspotczynnika C,, migdzy przejsciem

laminarno-turbulentnym a punktem ponownego przylgnigcia jest znacznie mniejszy dla profilu
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PrzejScie laminarno-turbulentne z/bez babla laminarneqo

Rozwazmy dwa mozliwe warianty przejscia laminarno-turbulentnego, tj. przejscie bez babla
laminarnego oraz przejscie z bgblem laminarnym. Ponizej przedstawiono przebiegi predkosci
na brzegu warstwy przysciennej, straty momentu (ang. momentum defect), P = p,u,?6 oraz
wspotczynnika ksztattu dla obu wariantow przejscia L-T.
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Oderwanie warstwy przysciennej w przeplywie poddzwiekowym

W przypadku oplywu lepkiego predkos$¢ na Scianie jest rOwna zeru (ang. no-slip condition) w
zwiazku z tym wystepujg naprezenia Scinajace () w warstwie przysciennej. W zwigzku z tym
warstwa przyscienna charakteryzuje si¢ typowym profilem sktadowej stycznej predkosci. W
przypadku gdy wystepuje dodatni gradient cisnienia w kierunku stycznym optywanego ciala, tj.
(p1 < py, < p3), poruszajace si¢ czasteczki sa dodatkowo spowalniane wskutek pracy od
cisnienia. W wyniku niekorzystnego rozktadu cisnienia (dodatni gradient) czgsteczki w bliskim
sgsiedztwie Sciany najpierw zupelnie wyhamowuja, aby nastepnie wskutek dalszego wzrostu
cisnienia poruszac si¢ lokalnie w przeciwnym kierunku do optywu. Miejsce w przeptywie gdzie
gradient predkosci na Scianie W Kierunku normalnym zmienia znak z dodatniego na ujemny

(Z—Z = O) jest okreslany jako punkt oderwania.

Rysunki z Fundamentals of Aerodynamics by J.D. Anderson, Jr.




Przeciagniecie z petla histerezy
W wigkszosci profili lotniczych wartos¢ wspotczynnika sity nosnej od kata jest jednoznaczne
okreslona. Niemniej jednak w niektorych przypadkach wystgpuje tzw. petla histerezy. Ponizej
przedstawiona dwa najczesciej wystepujace warianty petli histerezy. W przypadku pokazanym
po lewej stronie petla histerezy ma kierunek przeciwny do ruchu wskazowek zegara. W punkcie
A pojawia si¢ babel laminarny w okolicy srodka cieciwy co prowadzi o redukcji sity nosnej 1
przejscia do punktu B. Nastepnie zwigkszanie kata natarcia prowadzi do przesuwania si¢
przejscia L-T w kierunku krawedzi natarcia (punkt C), az do zniknig¢cia bgbla laminarnego
punkt D. W przebiegu zilustrowanym po prawej stronie, wystepuje natomiast petla histerezy w
kierunku zgodnym z ruchem wskazowek zegara. W tym wariancie krotki bgbel laminarny
pojawia si¢ w poblizu krawedzi natarcia (punkt A), nastepnie wraz ze zwigkszaniem kata
natarcia staje si¢ coraz masywniejszy (punkt B), co prowadzi do oderwania od strony krawedzi
sptywu (punkt C). W wyniku tego punkt spi¢trzenia przesuwa po dolnej stronie profilu w strone
noska co skutkuje nizszym wspotczynnikiem sity nosnej przy zmniejszaniu kata natarcia.
Nastepnie dochodzi do ponownego przylgnigcia warstwy przysciennej — punkt D.
B

o
Rvsunkiz Understanding Aerodvnamics by D, Mcl.ean)




Przeciagniecie przy malych predkosciach: krawedz natarcia
Rozwazmy przypadek przeciggniecia z poczatkiem oderwania od krawedzi natarcia. W
przeptywie o nastepujacych parametrach, M=0.17, Re=4.0x10° mamy profil o grubosci
wzgledne) 10%. Ponizej zostaly pokazane przebiegi wspotczynnika sity nosnej, biegunowa,
oraz charakterystyczne punkty w odniesieniu do kata natarcia.
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Przeciagniecie przy malyvch predkosciach: krawedz splywu
Przeciggniecie z poczatkiem oderwania od krawedzi sptywu przebiega zdecydowanie tagodnie;.
W przeplywie o nastepujacych parametrach, M=0.15, Re=6.3x10° mamy profil o grubosci
wzgledne) 10%. Ponizej zostaly pokazane przebiegi wspotczynnika sity nosnej, biegunowa,
oraz charakterystyczne punkty w odniesieniu do kata natarcia.

angle of attack, o (deg) drag coefficient, c (=)
8 4 0 4 8 12 16 20 0 01 02 03 04 05

.a-""-f_-"'l

-

-~ ! —

| ;-

lift cr:uﬂfﬂciﬂm,:'; (~)
=

[
I |

[

s

L1y

by

I |
Loy

by

I

L

Rysunki z Introduction to Transonic Aerodynamics by R. Vos, S. Farokhi




Whplyw liczby Reynoldsa na przebieg przeciagniecia

Jak wiemy, zwigkszanie liczby Reynoldsa wigze si¢ z wyzszg maksymalng wartoscig
wspotczynnika sity nosnej (ciensza warstwa przyscienna pozostaje dtuzej stabilna, bedac pod
oddziatywaniem niekorzystnego rozktadu gradientu ci$nienia). Jesli natomiast pod uwage
wezmiemy przebieg przeciggniecia, liczba Reynoldsa ma rowniez kluczowe znaczenie
poniewaz miejsce 1 charakter przej$cia L-T zmienia si¢ w zaleznosci od liczby Reynoldsa.

Jak pokazano na wykresie po prawej, rozwazajac
trzy wartosci liczby Reynoldsa widzimy trzy
rozna zachowania w zakresie katow okolo kata
przeciaggniecia. W zakresie stosunkowo niskich
liczb Reynoldsa profil NACA 64:-012, ktéry nie
jest cienkim profilem zachowuje si¢ jak cienki
profil. W =zakresie wyzszych liczb Reynoldsa
przejscie L-T przesuwa si¢ w stron¢ krawedzi
natarcia, tuz za punktem minimalnego cisnienia.
Dalsze podnoszenie liczby Reynoldsa przesuwa
miejsce przejscia L-T jeszcze bardziej w kierunku
krawedzi natarcia, co powoduje znaczng redukcje
(jesli wystepuje) babla laminarnego. W zwiazku z
tym warstwa odrywa si¢ przy znacznie wyzszych
katach natarcia.
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Wplyw liczby Macha na przebieg przeciagniecia

Jak mozemy si¢ spodziewac, w zakresie liczb Macha powyzej wartosci krytycznej maksymalna
wartoS¢ wspotczynnika sity nosnej jest zalezna od przebiegu skokowego spadku cisnienia na
stronie ssacej profilu. Na przebiegach przedstawionych ponizej widzimy iz wzrost liczby
Macha prowadzi do obnizenia skokowego spadku cisnienia oraz powoduje jego bardziej
regularny przebieg.
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Interakcija fali uderzeniowej z laminarna warstwa przyscienna
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Interakcija fali uderzeniowej z laminarna warstwa przyscienna
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Interakcija fali uderzeniowej z laminarna warstwa przyscienna
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Interakcja fali uderzeniowe] z warstwa przyscienng — symulacja
numeryczna (RANS-CFD)

Ponizej widzimy wyniki z symulacji RANS-CFD interakcji fali uderzeniowej z warstwg

przyscienng na profilu, ktéry jest ustawiony na kat natarcia 2.8°, liczba Macha 0.73 oraz liczba
Reynoldsa 6.5x10°.
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Interakcja fali uderzeniowe] z warstwa przyscienng
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Przeciagniecie w zakresie wysokich predkosci

W zakresie wysokich predkosc¢, przeciggniecie wigze si¢ najczesciej] z wystepowaniem fal
uderzeniowych oraz drgan w szerokim zakresie czestotliwos¢ (zjawisko to jest okreslane jako
Buffet) bedacych nastepstwem silnych fluktuacji w przeplywie. Ponizej przedstawiono przebieg
wspotczynnika sity nosnej odpowiadajgcy wystepowaniu buffet’u w funkcji liczby Macha.
Punkt projektowy powinien si¢ zawsze znajdowaC z pewnym marginesem ponizej zakresu

wystepowania buffet’u.
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Przeciagniecie w zakresie wysokich predkosci
Ponizej przedstawiono wizualizacj¢ metodg smug (ang. metoda Schlierena) optywu profilu
RAE 104 ustawionego na kat natarcia rowny 2°.
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Przeciagniecie w zakresie wysokich predkosci
Kontynuujac transoniczny optyw profilu RAE 104, rozwazmy optyw z liczbg Macha 0.75 dla
trzech katy natarcia, a) 2.7°, b) 3.7°, ¢) 4.7° 1 d) 5.7°. Ponizej przedstawiono wizualizacje
metodg smug (ang. metoda Schlierena) dla rozwazanych katow natarcia.
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Przeciagniecie w zakresie wysokich predkosci

W zakresie wysokich predkosci, w zaleznosci od uktadu fal uderzeniowych na gornej (ssacej) 1
dolnej (cisnieniowe)) stronie profilu mozemy mie¢ diametralnie r6zne przebiegi przeciggniecia.
Rozwazamy przebieg wspotczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia dla dwoch wartosci
liczb Macha w naptywie, M = 0.70 (rysunek po lewej stronie), M=0.80 (rysunek po prawej

stronie).
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Buffet

W zakresie przeptywoOw transonicznych, buffet moze si¢ pojawi¢ wskutek sprzezenia
oderwanej warstwy przysciennej 1 fali uderzeniowej prowadzgc do harmonicznej zmiennos¢
potozenia fali uderzeniowej, a w konsekwencji do harmonicznej zmiennosci wartosci
wspotczynnika sity nosne;.
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Buffet

Rozwazmy naddzwickowy optyw symetrycznego dwuwypuktego profilu o grubosci wzglednej
14%. Na rysunku a) widzimy sytuacje gdzie nie wystgpuje masywne oderwania za falami
uderzeniowymi (M<1.2), rysunki b) 1 c¢) przedstawiajg zakres liczb Macha (M>1.2) gdzie
wystepuje buffet, nastepnie rysunek d) przedstawia sytuacje gdzie fale uderzeniowe sg
wystarczajaco silne do wymuszenia oderwania w sposob ciaggly (M>1.3).
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Buffet - model analityczny

Wprowadzmy liczb¢ Macha zdefiniowang dla fali uderzeniowe;j

Vs
gdzie M; - liczba Macha przed falg uderzeniowa, V; — predko$¢ przemieszczania si¢ fali

uderzeniowej w uktadzie odniesienia zwigzanym z profilem, c¢ - predkosc dzwigku.
Traktujac przeplyw przez fale uderzeniowa jako adiabatyczny jednowymiarowy, mozemy
skorzysta¢ z zaleznosci Rankine-Hugoniota.

D> 2k 5
—=14+—(M“ -1 4.2
D1 +k+1( 1 ) (4.2)

p, | p; sa odpowiednio wartoSciami ci$nienia statycznego za i przed fala uderzeniowa. Liczba
Macha przed fala uderzeniowa jest okreslona jako M; = 1;—11, gdzie u; jest zdefiniowana
nastepujaco:
__ duy
Uq =u1—VS+EAx+u1’ (4.3)

Gdzie uy jest srednig (usredniong w czasie) predkoscia, Vs jest predkoscia fali uderzeniowej w
lokalnym uktadzie odniesienia, % jest gradientem $redniej predkosci w przestrzeni, Ax jest
przemieszczeniem fali uderzeniowej oraz u;’ okresla fluktuacje predkosci.




Majac okreslong wartos¢ predkosci (4.3), mozemy zapisa¢ zalezno$¢ (4.2) w nastgpujace;
formie, pomijajac wartosci I, %Ax, u,' bedace w kwadracie zakladajac ze sa przynajmnigj
jeden rzad wielkosci nizsze od uj.

Dy 2k du; Ax 'V, ul’)

—=1+—(M*-1+2M — =+
D1 k+1\1 1<

(4.4)

Zaleznos¢ (4.4) moze by¢ rozdzielona na usredniona W czasie zalezno$¢ Rankine-Hugoniota
oraz czes¢ zalezng od czasu.

=—+ Ax —— +—
pr P1 k+1\ dx c1 Cq

v, 4kM, (dM Ve u
P2 D2 1( 1 1) (4.5)

gdzie, p, | p; sa odpowiednio za | przed falg uderzeniowg usrednionymi w czasie wartosciami
cis$nienia statycznego.

Wiedzac, ze zjawisko buffet’u jest harmoniczne, przebiegi interesujacych nas parametrow
moga by¢ zapisane nast¢pujaco

Ax = |Ax|e'®t; V, = iw|Ax|e*®t; uy’ = |uy'|et®? (4.6)

Gdzie w jest predkoscia katowg przemieszczania si¢ fali uderzeniowej (buffet).




Wykorzystujac zatozenie periodycznosci zjawiska (4.6), zaleznos¢ (4.5) moze by¢ zapisana w
nastgpujacej formie.

===+ -
py p; k+1\dx ¢ cq|Ax]

u1’
c1|Ax]|
Ostatecznie otrzymujemy nastepujaca zaleznosc.

v, 4kM, (dM L u,' .
P2 _ P2 : ( L : ) |Ax|et®t (4.7)

Czton jest maty w porOwnaniu z innymi, W zZwigzku z tym moze byC pominiety.

_I_

p, Pz 4kM, (dM1 i

A lwt 4.
o c1)| x|e (4.8)

Gdzie |Ax| jest amplituda przemieszczenia fali uderzeniowej, natomiast w jest czestotliwo$cia
jej przemieszczenia. Rozwigzanie zaleznoSci (4.8) jest w dziedzinie liczb zespolonych w
zwigzku z tym maty peten zestaw interesujacych nas informacji, takich jak wartos¢ chwilowego
stosunku cisnienia statycznego za 1 przed falg uderzeniowa (cze$¢ rzeczywista rozwigzania),

amplitude Z—j oraz fazg.




