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Oplyw skrzvdla o skonczonej rozpietosci

Optyw skrzydia o skonczonej rozpigtosci
wigze si¢ z wystgpowaniem dwoch wirdw
krawedziowych chodzacych z koncowek
skrzydet. W przypadku duzych samolotow
wiry krawedziowe mogg by¢ bardzo
intensywne. Z tego powodu stosuje si¢ duze
odstepy miedzy ladujgcymi 1 startujgcymi
samolotami. Wiry krawedziowe
wprowadzaja niewielkg ujemng sktadowa
pionowg predkosci, ktorg nazywamy
predkoscia indukowana, w;. Jak
pami¢tamy, predkoscig indukowang
prowadzi do powstania lokalnego kata
indukowanego, «;.

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




Oplyw nielepki skrzvdla o nieskonczonej rozpietosci

Zgodnie z teorig skosnego skrzydta, linie pragdu na stronie ciSnieniowej 1 ssgcej majg inny
ksztalt. Na stronie ciSnieniowej linie pragdu w przyblizeniu pokrywajg si¢ z lintami pragdu w
jednorodnym naplywie. Natomiast na stronie ssacej linie pradu sg ugicte w kierunku ujemnym
os1 y. Jesl rozwazamy skrzydlo skosnej o dodatnim kacie skosu linie pragdu na gornej czesci
ptata beda skierowane w stron¢ kadtuba.

lower-surface streamline  upper-surface streamline
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Oplyw nielepki

Rozwazmy optyw skrzydla o skonczonej rozpigtosci zbudowanego w oparciu o profile
symetryczne bez skrecenia, skrzydio znajduje si¢ w jednorodnym optywie 1 jest na zerowym
kacie natarcia. Ksztalt linii pradu na goérnej 1 dolnej powierzchni jest jednakowy i jest
wynikiem dystrybucji grubosci wzdluz rozpietosci. Jesli przeanalizujemy cze$¢ srodkowa
skrzydla, z fatwoscig zauwazymy, ze linie prgdu w okolicy krawedzi natarcia odchylajg si¢ w
stron¢ do kadtuba, a nastepnie w stron¢ koncoéwki. Mozna to wyjasni¢ przy uzyciu rozktadu
ciSnienia, poruszajgca si¢ czgsteczka od linii spietrzenia do obszaru minimalnego ciSnienia
poruszg si¢ w przyblizeniu prostopadle do 1zobar, poniewaz jest to najkorzystniejsze. Natomiast
po przejsciu przez obszar minimalnego cisnienia, kierunek prostopadty do izobar nie jest juz
najkorzystniejszy poniewaz cisnienie wzrasta. W zwiazku z tym w przypadku skrzydet z
dodatnim katem skosu, czgsteczki poruszaja si¢ w strone do koncowek poniewaz gradient
cisnienie jest w tym kierunku najkorzystniejszy.
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Oplyw nielepki

Oczywiscie w przypadku skrzydet o skonczonej rozpietosci najwigksze nieregularnosci w
ksztalcie 1zobar majg miejsce w poblizu koncoéwek oraz kadluba. W takich przypadkach
mowimy o wplywie kadluba badz koncowki na rozklad cisnienia na ptacie. Jak tatwo
wywnioskowa¢ im mniejsze wydtuzenie wplyw bedzie wickszy. W zwiazku z tym rozktad
wspotczynnika cisnienia moze si¢ znacznie r6zni¢ od tego uzyskanego dla przypadku 2D.
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Oplyw nielepki

Rozwazmy oplyw skrzydta zbudowanego w oparciu o profile symetryczne o grubosci
wzglednej 9%, zbieznosci A = 1/3, kacie skosu A = 30° 1 wydluzeniu AR = 6. Skrzydlo jest
ustawione pod zerowym katem w jednorodnym optywie z liczbg Macha rowng 0.9. Ponizej
przedstawiono rozktady wspotczynnika cisnienia w okolicy kadtuba oraz w potowie rozpigtosci
skrzydta. Widzimy istotne roznice w rozktadzie wspotczynnika cisnienia wzdtuz rozpigtosci.
Ponadto potozenie 1 skok ci$nienia na fali uderzeniowej r6znig si¢ istotniec w obu przekrojach.
Jak tatwo mozemy wywnioskowac, tego typu rozktad istotnie rdéznice w rozktadzie wzdtuz
rozpigtosci silty nosnej oraz momentu.
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Oplyw nielepki

W przypadku skrzydet zbudowanych w oparciu o jeden profil (rozktad V /V,, po lewej stronie)
widzimy wyraznie duze roznice w rozktadzie lokalnej predkosci (cisnienia) wzdtuz rozpigtosci.
Projektujac odpowiednio skrzydto (tj. dystrybucja grubosci 1 skrecenia) oraz stosujgc rozne
profile mozemy optymalizowa¢ rozktad ci$nienia w celu uzyskania zadanych parametréow
acrodynamicznych skrzydta (rozktad V /V,, po prawej stronie).
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Oplyw nielepki

Rozwazmy optyw skrzydia o kacie skosu A = 45° i wydluzeniu AR = 3 zbudowanego w
oparciu o profile symetryczne. Ponizej przedstawiono rozklady wspotczynnika cisnienia w
pieciu przekrojach wzdhuz rozpietoscei, tj. n = 0.07,0.14,0.27,0.41 i 0.61. Wystepujg istotne
roznice jesli porOwnamy rozktady w poblizu kadluba z rozktadami w okolicy potowy
rozpietosci. W wyniku takiego rozktadu wspotczynnika cisnienia (rozktadu obcigzenia) wzdtuz
rozpietosci zostanie wygenerowany dodatkowy opor indukowany.
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Oplyw lepki

W przypadku optywu lepkiego skrzydta w zakresie odpowiednio wysokich katow natarcia
przeplyw staje si¢ istotnie troj-wymiarowy (3D). Ponizej przedstawiono wizualizacje olejowa
oplywu plata o obrysie prostokagtnym, zbudowanego w oparciu o profile Clark Y-14 |
wydtuzeniu 3.5. Kat natarcia jest rtowny 23°, natomiast liczba Reynoldsa jest rowna okoto
2.5x105. Jak widzimy w tym przypadku wystepuje przeptyw poprzeczny (wzdhuz rozpigtosci)

potaczony z obszernym oderwaniem.
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Oplyw lepki

W przypadku opltywu lepkiego skrzydta, wystepuje oczywiscie warstwa przyscienna 1 typowy
dla warstwy przysciennej profil predkosci. W zwigzku z tym im blizej Sciany tym modut
predkosci jest nizszy. Natomiast ci$nienia statyczne, jak wiemy, w warstwie przys$ciennej w
Kierunku normalnym nie zmienia si¢. W zwigzku z tym mamy ten sam gradient ci$nienia na
powierzchni skrzydla 1 na brzegu warstwy przysciennej. W wyniku tego przeptyw w warstwie
przysciennej jest bezposrednio ksztalttowany przez rozktad cisnienia statycznego. Przykiad linii
pradu w warstwie przysciennej pokazano ponizej.
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Oplyw lepki

Ponizej przedstawiono dwa typowe przypadki oderwania na skrzydle. Rysunek po lewej,
oderwanie z ponownym przyklejeniem przeplywu. W tym przypadku w zaleznosci od liczby
Reynoldsa moze wystgpi¢ laminarny bgbel oderwania (potaczony z przejSciem laminarno-
turbulentnym) lub turbulentny babel oderwania. Sytuacja przedstawiona na rysunku po prawej
stronie przedstawia oderwanie bez ponownego przylgnigcia. W obu przypadkach nalezy

zwroci¢c uwage na fakt wystepowania ztozonego przeptywu w warstwie przyscienne; w
kierunku rozpigtosci skrzydia.
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Oplyw lepki

Ponizej przedstawiono przyktad wizualizacji olejowej na gornej czesci skrzydta skosnego w
zakresie predkosci poddzwickowych. Rysunek a) przedstawia sytuacje przeptywu bez
oderwania. W przypadku przedstawionym na rysunku b) wystepuje oderwanie na zewnetrznej
stronie skrzydta w okolicy krawedzi sptywu (widzimy wyraznie lini¢ okreslajaca obszar
oderwania). Rysunek c¢) przedstawia pogtebione oderwanie na zewnetrznej stronie skrzydta, np.
w wyniku zwiekszenia kata natarcia w stosunku do kata z rysunku b). Widzimy tutaj rowniez
linie oderwania z wyraznym obszarem zawirowania. Na rysunku d) przedstawiono sytuacje z
aktywnymi urzgdzeniami hipernosnymi na krawedzi natarcia 1 sptywu.

reverse | flow at TE
closed separation bubble
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PrzejScie laminarno-turbulentne

Jak pamigtamy z poprzednich wyktadéw opdznienie przejscia laminarno-turbulentnego
prowadzi do istotnej redukcji oporu. Niemniej jednak w przypadku skosnych skrzydet
kontrolowanie przejscia laminarno-turbulentnego jest decydowanie bardziej ztozone. Podobnie
jak w przypadku optywu ptaskiej ptytki, poza falami Tollmiena-Schlichtinga (T-S waves)
wystepuja réwniez niestabilne postacie wirowosci. W ogolnym przypadku optywu skrzydta
skosnego wystepujg trzy obszary w ktorych wystepuja niestabilnosci wirowe, tj. (1) w okolicy
noska (ang. attachment-line instability), (2) na goérnej i dolnej powierzchni skrzydia (ang.
crossflow instability) oraz w okolicy krawedzi sptywu na stronie Cisnieniowej (ang. centrifugal
instability). W przypadku niestabilnosci w okolicy noska, warstwa laminarna pozostaje stabilna
jesli liczba Reynoldsa bazujaca na grubosci straty pedu jest ponizej 90-100.

TS instability
Crossflow instability

Leading-edge contamination
Attachmeni-line instability

TS instability
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PrzejScie laminarno-turbulentne

W kontekscie kontroli przejscia L-T na skrzydle, zaktadajgc ze warstwa przyscienna pozostaje
laminarna za noskiem, najistotniejsze sg niestabilnosci poprzeczne (ang. crossflow instabilities).
Przepltyw poprzeczny w warstwie przysciennej jest wymuszany strukturami wirowymi, ktorych
osie z pewnym niewielkim katem pokrywaja si¢ liniami pradu optywu nielepkiego. Wszystkie
te struktury wirujg w jednym kierunku, jak pokazano ponizej. Rozpad niniejszych struktur
wirowych prowadzi do ,,zgbkowanego” przejscia laminarno-turbulentnego.
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Oplyw skrzydia trojkatnego (delta)

W przypadku optywu poddzwickowego skrzydta o obrysie delty w zakresie pewnych katow
wystepuja dwa podstawowe wiry krawedziowe. W wyniku tych wirdbw przeplyw na
krawedziach natarcia odrywa si¢, aby nastepnie przylgna¢ do powierzchni skrzydita na linu
przylgniecia (ang. primary attachment line). Nastepnie, powstaje drugi przeciwbiezny wir
umiejscowiony pod gldéwnym wirem, ktory rowniez prowadzi do wystgpienia oderwania z
ponownym przylgnigciem (ang. secondary attachment line). Miedzy obszarami
zdominowanymi przez wiry krawedziowy wystepuje obszar przeptywu w petni przyklejonego i
regularnego.
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Oplyw skrzydia trojkatnego (delta)

Wiry krawedziowe sg intensywne 1 stabilne. Wymuszajg one dotadowanie optywu gornej
czesci skrzydla ,,swiezym” wysokoenergetycznym powietrzem. W zwigzku z tym skrzydia o
obrysie delty moga operowa¢ w zakresiec wysokich katow natarcia. W wyniku niskiego
ciSnienia statycznego w rdzeniu wirdw krawedziowych roéwniez cisnienie pod wirami jest
niskie. Ponizej przedstawiono rozklad wspotczynnika cisnienia wzdluz rozpigtosci. Na
wykresie wida¢ zdecydowanie nizsze ci$nienie w okolicy krawedzi natarcia skrzydta, jak
roOwniez nizsze cisnienie w Srodkowej czesci strony ssgcej plata. CiSnienie na stronie
cisSnieniowej charakteryzuje si¢ stalym rozktadem.
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Wplyw chropowatosci powierzchni na oplyw skrzvdel

Rozwazmy optyw modelu samolotu ustawionego na kat natarcia rOwny 28° 1 bedacego w
jednorodnym naptywie z liczbg Macha rowng 0.14. Badania zostaly wykonane dla trzech
konfiguracji chropowatosci: a) gltadka powierzchnia modelu, b) chropowatos¢ powierzchni na
czg$ci nosowej 1 ¢) chropowato$¢ powierzchni na cze¢sci nosowej 1 krawedziach natarcia
skrzydet. W pierwszym przypadku (baseline), zgodnie z oczekiwaniami, wystepuja dosc silne
wiry schodzace okolicy taczenia skrzydta z kadlubem. Jak widzimy rysunku b) po
zastosowaniu chropowatosci na czesci nosowe] kadluba wiry te zostatly znacznie ostabione 1
powstala inna struktura wirowa na gornej czesci modelu. Przypadek przedstawiony na rysunku
C) natomiast doprowadzil do znacznej redukcji struktur wirowych prowadzac do niewielkich
struktur wirowych w tylnej czesci samolotu. Jak mozemy tatwo wywnioskowa¢ te istne zmiany
w oplywie zewnetrznym samolotu powstaly w skutek wymuszenie poprzez zadanie
chropowatosci turbulentnej warstwy przysciennej juz na czes¢ nosowej kadtuba (rys. b)) oraz
dodatkowo na krawedzi skrzydet (rys. ¢)). Turbulentna warstwa przyscienna jest zdecydowanie
bardziej odporna na oderwania.
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Oplyw skrzvdla w zakresie predkosci transonicznych

Rozwazmy optyw skrzydla trapezowego o zbieznosci A = 0.2, kacie skosu A = 35° |
wydluzeniu AR = 9. Liczba Macha w jednorodnym naptywie jest rowna 0.85, natomiast liczba
Reynoldsa odpowiada typowym warto$ciom typowym warto$ciom, tj. ~ 10x10° Ponizej
przedstawiono rozklad ci$nienia statycznego na gornej czesci plata przy uzyciu izobar. W

naszych analizach dotyczacych warstwy przysciennej bedziemy analizowali jeden przekroj dal
ktoregon = 0.622.
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Oplyw skrzvdla w zakresie predkosci transonicznych i naddzwiekowych

Ponizej przedstawiono rozktady wspoiczynnika cisnienia 1 wspolczynnika oporu tarcia.
Dodatkowo poréwnano wyniki uzyskane przy uzyciu pieciu innych sposobéw modelowania
przeplywu w warstwie przysciennej. Opcja (1) rozwigzanie warstwy przysciennej traktujgc
przeplyw w warstwie jako troj-wymiarowy (3D), (2) modelowanie przeptywu w warstwie
zaktadajac nieskonczone wydluzenie skrzydta oraz uwzgledniajagc kat skosu 1 zbiezno$é
skrzydta, (3) skrzydlo o nieskonczonym wydtuzeniu ze skosem 1 bez zbieznosci, (4) traktujac
przeplyw w warstwie jako dwu-wymiarowy (2D) w ptaszczyznie prostopadiej do kierunku
skosu i (5) traktujac przeptyw w warstwie jako 2D zgodnie z kierunkiem lokalnego przeptywu.
Zgodnie z oczekiwaniami na fali uderzeniowej nastgpuje skokowy wzrost ciSnienia
statycznego, jak rOwniez spadek a nastepnie niewielki wzrost wspdlczynnika oporu tarcia. W
przypadku wspoétczynnika ciSnienia, wszystkie sposoby modelowania przeptywu w warstwie
poza opcja (4) prowadza do poprawnego rozwigzania. Sytuacja wyglada nieco inaczej] w
przypadku oporu tarcia, gdzie widzimy wyraznie iz kazde uproszczenie modelu prowadzi do
wiekszych rozbieznosci w uzyskiwanych wynikach.
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Oplyw skrzvdla w zakresie predkosci transonicznych i naddzwiekowych

Na fali uderzeniowej nast¢puje rowniez skokowy wzrost grubosci straty pedu. Jesli chodzi o
odchylenie przeplywu w warstwie przysciennej, widzimy skokowg zmian¢ kierunku w
przeptywie na fali uderzeniowej o okoto 15° w stron¢ do zewnatrz. Nastepnie nast¢puje lekkie
odgigcie w strone kadluba. W poblizu krawedzi sptywu kierunek przeptywu w warstwie
przysciennej ponownie odchyla si¢ do zewnatrz do wartosci w przyblizeniu okoto 20°.
Podobnie jak w przypadku oporu tarcia, gdzie widzimy wyraznie i1z kazde uproszczenie
modelu prowadzi do wigkszych rozbieznosci w uzyskiwanych wynikach.
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Oplyw skrzvdla w zakresie predkosci transonicznych i naddzwiekowych

Ponizej przedstawiono trzy typowe zachowania w warstwie przysciennej skrzydet o duzym
kacie skosu w zakresie predkosci naddzwigkowych. Jak widzimy we wszystkich przypadkach
wystepuje fala uderzeniowa w okolicy krawedzi sptywu. W dwoch pierwszych przypadkach
(1dac od lewej) widzimy w pelni przyklejony przeplyw oraz stabg falg uderzeniowg na krawedzi
sptywu. Drugi przypadek charakteryzuje si¢ wiekszym przeptywem poprzecznym. W trzecim
przypadku (skrajny po prawej) widzimy silng fal¢ uderzeniowa oraz wyst¢pujace za nig
oderwanie przeplywu. Jak widzimy przeplyw w okolicy fali uderzeniowej jest istotnie
odchylony w kierunku poprzecznym, wynika to korzystnego (oczywiscie dla przeptywu)
gradientu cisnienia statycznego na powierzchni plata.
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Oplyw skrzvdla w zakresie predkosci transonicznych i naddzwiekowych

Ponizej przedstawiono cztery typowe zachowania w warstwie przysciennej skrzydta o obrysie
delty. W pierwszym przypadku (idac od lewej) widzimy w pelni przyklejony przeptyw. W
drugim przypadku wystepuje wir krawedziowy prowadzacy do ztozonego oderwania tuz pod
nim z dwoma liniami oderwania. W trzecim przypadku wyst¢puje staba skosna fala
uderzeniowa. W tym przypadku wyst¢puje istotne zakrzywienie przeplywu w warstwie
przysciennej na fali uderzeniowej w kierunku poprzecznym. W ostatnim, czwartym przypadku,
wystepuje silniejsza skosna fala uderzeniowa z wystepujacym za nig oderwaniem.
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