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1. Wprowadzenie

1.1. Motywacja

Jednym z podstawowych kryteriow projektowania nowoczesnych silnikow lotni-
czych jest zwickszenie sprawnosci przy jednoczesnej redukcji zuzycia paliwa [1].
Cel ten nie ulegt znaczacej zmianie W ciggu ostatnich dziesiecioleci [2,3]. W tym
konteks$cie poprawa sprawnos$ci aerodynamicznej topatek transonicznych wenty-
latoréw i sprezarek naktada coraz wigksze wymagania na proces projektowania,
ze wzgledu na bardzo ztozone struktury przeptywu, ktore sg wywotane przez fale
uderzeniowe i ich oddziatywanie z warstwa przys$cienna. Interakcja fali uderze-
niowej z warstwa przyscienng moze prowadzi¢ do niestacjonarnych efektow
wptywajacych na stan dynamiczny uktadu [4,5], obnizenie sprawnosci, fluktuacje
masowego natezenia przeptywu [6], generowanie drgan calego silnika po-
przez drgania topatek wentylatora, a takze zwiekszenie poziomu hatasu [7].

Wspotczesnie prowadzone sg prace badawcze wykorzystujgce innowacyjne
techniki sterowania i redukcji oderwania poprzez turbulizacje warstwy przyscien-
nej. W wielu przypadkach interakcja turbulentnej warstwy przysciennej z falg
uderzeniowg charakteryzuje sie mniejszym obszarem oderwania w stosunku
do interakcji z laminarng warstwa przy$cienna, co pozytywnie wptywa na stabili-
zacje uktadu. Kluczowe pozostaje jednak pytanie o wptyw lokalizacji przejscia
laminarno-turbulentnego na strukture obszaru interakcji, czyli jak blisko fali ude-
rzeniowej nalezy indukowac przejscie laminarno-turbulentne, aby minimalizowac
oscylacje fali uderzeniowej i redukowac strefe oderwania warstwy przysSciennej.

W prezentowanych badaniach zastosowano metody numeryczne bedace pod-
stawowym narzgdziem wykorzystywanym wspotcze$nie w procesie projektowa-
nia oraz analizy zjawisk fizycznych w szeroko pojetej mechanice ptynow. Metody
te stuzg do formutowania i rozwigzywania praktycznych i teoretycznych zagad-
nien obliczeniowych, a takze do przeksztatcania znanych modeli ciggtych do od-
powiadajacych im postaci dyskretnych.

1.2. Warstwa przyS$cienna

Warstwa przys$cienna to cienka warstwa ptynu bezposrednio przylegajaca do po-
wierzchni opltywanego ciata ($cianki). Grubos¢ tej warstwy (8) zwigksza si¢ mo-
notonicznie wzdluz powierzchni zgodnie z kierunkiem przeptywu (rys. 1.1).
W warstwie przys$ciennej wystepuje intensywna zmiana predkosci od zera
na $ciance do wartosci rownej predkosci W przeptywie zewngtrznym (gtéwnym);
zazwyczaj przyjmuje sig, ze jest t0 99% predkosci przeplywu zewnetrznego. Po-
miedzy warstwg przys$cienng a przeptywem zewngtrznym nie ma wyraznego roz-
graniczenia, dlatego tez jest to poj¢cie umowne [8].
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Rys. 1.1. Rozwo6j warstwy przys$ciennej

Oproécz grubosci do opisu ewolucji profilu predkosci w warstwie przy$ciennej
wykorzystuje sie parametry catkowe takie jak: grubos$¢ straty przekroju (wydatku)
(6™), grubo$¢ straty pedu (6**) oraz wspotczynnik ksztattu (H).

Grubos¢ straty przekroju (wydatku) charakteryzuje deficyt masowego natgze-
nia przeptywu, ktory zwigzany jest z dziataniem lepkosci i dla przeptywu $cisli-
wego wyrazony jest W postaci

5 =[5 ( —p:—zw) dy. (1.1)

Analogicznie grubo$¢ straty pedu odpowiada deficytowi strumienia pedu
W warstwie przySciennej i dla przeptywu $cisliwego mozna jg przedstawi¢ W po-
staci

5 = [0 (1—%)dy. (1.2)

0 poolico

Wspodtezynnik ksztattu okre$la profil predkosci, pozwalajacy ustali¢ charakter
przeptywu (laminarny lub turbulentny) oraz stwierdzié, czy w przeptywie wyste-
puje oderwanie. Warto$¢ wspotczynnika jest zawsze wigksza od 1 i mozna go
przedstawi¢ jako stosunek (iloraz) grubo$ci straty wydatku do grubos$ci straty

pedu:

— 6*
H=+o (1.3)

Charakter warstwy przysciennej mozna okres$li¢ na podstawie wypetnienia
bezwymiarowego profilu predkosci. Na rys. 1.2 przedstawiono teoretyczne pro-
file predkosci wyznaczone W przeptywie na ptaskiej ptycie dla warstwy laminar-
nej (rozktad Blasiusa) oraz warstwy turbulentnej (burzliwej) (rozktad
Prandtla) [9].

W laminarnej warstwie przysciennej (rys. 1.3) profil predkosci przy $cianie
jest umiarkowanie wypetniony, przeplyw odbywa si¢ w sposéb uporzadkowany,
a wymiana masy lub pedu wystepuje tylko w mikroskopijnej skali i wynika jedy-
nie z dyfuzji molekularnej. Przeptyw laminarny powoduje mniejszy opor i jest
mniej stabilny w stosunku do turbulentnej warstwy przys$ciennej. Laminarny pro-
fil predkosci mozna z zadowalajaca doktadnoscia opisa¢ funkcja kwadratowa:
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(1.4)

Natomiast w turbulentnej warstwie przysciennej (rys. 1.4) wystepuje inten-
sywna wymiana masy i pedu, ktora zachodzi w calej grubosci (skala makrosko-
powa). Z racji silnie wypetnionego profilu predkosci wystepuja silne napr¢zenia
styczne, szczegdlnie tuz przy $ciance, ktore powoduja, ze przeptyw stawia wick-
szy opor niz w warstwie laminarnej. Turbulentny profil predkos$ci mozna przed-
stawi¢ za pomocg funkcji potegowe;j:

kierunek przepltywu
—

Rys. 1.3. Wizualizacja laminarnej warstwy przysciennej na ptaskiej ptycie (widok

kierunek przeplywu

—

Rys. 1.4. Wizualizacja turbulentnej warstwy przysciennej na ptaskiej ptycie (widok

laminarna warstwa przyscienna

’

~ plaska plyta

z boku) [8]

turbulentna warstwa przyscienna

™ plaska plyta

z boku) [8]
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1
Y. (L5)
é

Wybrany wyktadnik jest powigzany z liczba Reynoldsa (Re) i chociaz pier-
wotnie zostal oszacowany na podstawie danych z przeptywu w rurze, to spraw-
dza si¢ bardzo dobrze réwniez W innych klasach przeptywow [11].

W warstwie przy$ciennej moze wystapi¢ tak zwane przejscie laminarno-tur-
bulentne. Jest to obszar warstwy, w ktorym przeptyw laminarny zmienia si¢
w turbulentny lub odwrotnie (rys. 1.5). Proces przejscia laminarno-turbulentnego
charakteryzuje si¢ stochastycznoscig, trojwymiarowo$cig i niestacjonarnoscig.
Z tego powodu jego przewidywanie nadal stanowi przedmiot intensywnych badan
[12-16].

u=uoo(

grubos¢ warstwy u=10.99u,
przysciennej
kierunek obszar
warstwa o
naplywu przejsciowy

[ laminarna
/ podwarstwa Warstwa profil

lepka turbulentna  predkosci

plaska plyta

Rys. 1.5. Schemat przej$cia laminarno-turbulentnego w warstwie przys$ciennej.

Przejscie laminarno-turbulentne moze by¢ inicjowane przez r6zne zaburzenia
zewnetrzne, ktore wplywaja na niestabilnos¢ warstwy przysciennej. Do tych za-
burzen nalezg:

¢ lokalne nieciagtosci na powierzchni, takie jak rowki, stopnie

CZy generatory wirOw,

e Chropowato$¢ powierzchni,

e Kkrzywizna $ciany,

e turbulencja obecna w strumieniu gtéwnym,

e (gradient ci$nienia,

e fluktuacje ci$nienia,

e ogrzewanie lub chtodzenie powierzchni,

e wdmuchiwanie lub odsysanie ptynu ze $Scianki.
Ze wzgledu na mechanizm powstawania przejscia laminarno-turbulentnego
W warstwie przySciennej mozna wyrdzni¢ przejscie naturalne i przejscie typu
,,bypass”.
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Naturalne przej$cie wystepuje W przeptywie ustalonym o niskim poziomie
turbulencji (0% < Tu < 1%). W takich warunkach laminarna warstwa przys$cienna
staje si¢ podatna na niewielkie zaburzenia zwigzane z lepkoscig. W warstwie tej
poczatkowo inicjowane sg dwuwymiarowe fale Tollmiena-Schlichtinga [17],
ktore nastepnie rozwijajg si¢ W struktury trojwymiarowe. W konsekwencji pro-
wadzi to do powstawania okresowych wiréw, destabilizujac cata warstwe przy-
scienng. Mechanizm tego przejécia rozwija si¢ stopniowo i zajmuje znaczny od-
cinek w kierunku przeptywu, co utrudnia jego przewidywanie. Naturalne przej-
Scie najczesciej obserwowane jest na zewnetrznych elementach opltywanego ciata,
takich jak np. skrzydto samolotu czy kadtub. W maszynach wirnikowych natu-
ralne przej$cie mozna zaobserwowaé na profilach za krawedzig natarcia.

Przejécie typu ,,bypass” wystepuje na powierzchni maszyn, gdzie pojawia sie
wysoki poziom fluktuacji predkosci W strumieniu ponad warstwg przyscienna.
Prowadzi to do transportu turbulencji z przeptywu gtéwnego do laminarnej war-
stwy przysciennej, gdzie indukowane sg wzdluzne zaburzenia przypominajace
smugi, czesto nazywane zaburzeniami Klebanoffa [17]. Zaburzenia te wystepuja
naprzemiennie, prostopadle do kierunku przeptywu i sa wywolywane przez gle-
boka penetracj¢ zaburzen 0 niskiej czgstotliwosci. Podzielona w ten sposob lami-
narna warstwa przy$cienna staje sie¢ niestabilna i pojawiajg sie w niej punktowe
obszary turbulentne (turbulent spots) przyjmujace w przyblizeniu trojkatne
ksztalty. Wraz z rozwojem wzdtuz kierunku przeptywu obszary te przemiesz-
czaja si¢ i tacza si¢ ze soba, tworzac wieksze zwarte grupy. Proces ten konczy sie
calkowitym potgczeniem wszystkich obszaréw (plamek) turbulentnych. Ponie-
waz przejscie takie odbywa sie z pominieciem fal Tollmiena-Schlichtinga, dla-
tego tez nazwano je bypass. Mechanizm ten jest czgsto spotykany w maszynach
wirnikowych, gdzie §lad sptywowy powstaty na skutek optywu topatki jest trans-
portowany na strong ssaca kolejnego wienca.

W catej klasie przeplywow pojawia si¢ przej$cie laminarno-turbulentne wy-
wotane oderwaniem laminarnej warstwy przySciennej. Proces tworzenia si¢ tego
rodzaju przej$cia moze by¢ analogiczny do przej$cia naturalnego, lecz moze by¢
dodatkowo wzmacniany przez czynniki zewnetrzne. Przejsécie tego typu jest efek-
tem wzrostu ci$nienia statycznego W kierunku przeptywu, co wraz z sitami lepko-
$ci powoduje wyhamowanie przeptywu w okolicy $cianki, a nastgpnie jego ruch
w przeciwnym Kierunku. Efekt ten bardzo czesto jest zintensyfikowany przez sil-
nie zakrzywiong geometri¢ lub bardzo agresywny kat natarcia. Jako przyktady
wystepowania takiego zjawiska mozna wymieni¢ przeptyw w maszynach wirni-
kowych, w szczegolnosci w turbinach i sprezarkach niskopreznych, przeptyw
w zakrzywionej dyszy lub optyw skrzydta samolotu.

Szczegdlnym typem przej$cia laminarno-turbulentnego jest tak zwana ,,rela-
minaryzacja”. W procesie tym, na skutek znacznego przyspieszenia przeptywu,
turbulentna warstwa przys$cienna staje si¢ ponownie laminarna [18]. Taki typ
przej$cia mozna zaobserwowac na stronie cisnieniowej topatek maszyn wirniko-
wych w bliskiej odlegtosci od krawedzi sptywu lub tez na stronie ssacej w bliskiej
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odlegtosci od krawedzi natarcia; najczg$ciej wystepuje ona W turbinach wyso-
kiego cisnienia.

Oderwanie warstwy przysciennej moze wystepowac zardOwno w przypadku
przeptywu laminarnego, jak i turbulentnego. Duza role odgrywaja tutaj dwa czyn-
niki: pierwszy wywotany jest sitami lepkos$ci (hamowanie czastek ptynu na skutek
tarcia o $cianke), a drugi wynika ze wzrostu wzdluznego gradientu cis$nienia
w kierunku przeciwnym do przeptywu. Aby doszto do oderwania, muszg wyste-
powac oba te czynniki. W miejscu, gdzie oderwanie ma swoj poczatek, napreze-
nia styczne redukuja si¢ do zera. Obszar na $ciance, w ktérym naprezenia styczne
maja ujemne wartosci, okreslany jest jako obszar oderwania. Pojawienie si¢ ode-
rwania powoduje szereg negatywnych konsekwencji. W przypadku skrzydta sa-
molotu, na skutek destabilizacji pola przeptywu, wystapi¢ moze spadek sity no-
$nej i wzrost oporu. W przepltywach wewnetrznych, w maszynach wirnikowych,
pojawienie si¢ oderwania lokalnie zmniejsza przekroj czynny kanatu, co negatyw-
nie wplywa na sprawnos¢, a oscylacja oderwania moze wywota¢ drgania. Lami-
narna warstwa przyscienna, ze wzgledu na mniejsze naprezenia wzgledem war-
stwy turbulentnej przy tej samej grubos$ci, jest bardziej podatna na oderwanie.

1.3. Fala uderzeniowa

Fala uderzeniowa to silna fala ci$nienia, ktéra rozchodzi si¢ w dowolnym osrodku
sprezystym, takim jak powietrze, woda czy ciato stale. Powstaje ona W wyniku
naglego zaburzenia, ktére powoduje gwaltowny wzrost ciSnienia i temperatury,
a hastepnie rozchodzi sie z predkos$cia wiekszg niz predkosé¢ dzwieku

1.3.1. Oddzialywanie fali uderzeniowej z warstwa przyscienna

Fala uderzeniowa w przeptywie gazu traktowana jest jako lokalna nieciagto$¢ pa-
rametréw. W przypadku plynu nielepkiego, kontakt fali uderzeniowej ze §cianka
skutkowalby niecigglym skokiem ci$nienia. W rzeczywistym przeptywie — w ply-
nie lepkim — wystepuje warstwa przyscienna, ktora sprawia, ze nagly skok cisnie-
nia zostaje zastgpiony ciggla zmiang parametrow. Intensywno$¢ tej zmiany jest
uzalezniona 0d lokalnych warunkow przeptywu. W obszarze warstwy przyscien-
nej, blisko $cianki, przeptyw ma charakter poddzwickowy, dlatego nieciagly skok
parametrow jest niemozliwy. W takim przypadku przyrost ci$nienia rozciaga si¢
wzdtuz S$cianki, zarowno zgodnie z kierunkiem przeptywu, jak i czesciowo
pod prad. W efekcie naglej zmiany ci$nienia, linie pradu W obszarze poddzwigko-
wym ulegaja odchyleniu od $cianki, co prowadzi do powstania fali zgeszczenio-
wej W zewngtrznym obszarze naddzwigkowym. Takie oddziatywanie najczesciej
ogranicza si¢ do pewnego obszaru, ktory jest bezposrednio zwigzany z lokalnym
polem przeptywu oraz wlasciwosciami warstwy przys$ciennej w danym miejscul.
Zjawisko zbiegania si¢ fali uderzeniowej z warstwa przyscienng okresla si¢ mia-
nem interakcji.

Wyrdznia si¢ dwa gtowne typy fal uderzeniowych: falg prosta i falg skosna.
Fala prosta charakteryzuje si¢ tym, ze jest prostopadta do powierzchni, na ktorej
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powstaje, a przeplyw przed nig jest naddzwigkowy, natomiast za nig zawsze pod-
dzwigckowy. Z kolei skosna fala uderzeniowa pojawia sie¢, gdy jej kierunek roz-
chodzenia si¢ nie jest prostopadty do powierzchni, naktorej powstaje. Innymi
stowy, rozchodzi si¢ ona pod katem do tej powierzchni, co wplywa na jej ksztatt
i charakterystyki, powodujac odchylenie strumienia. Szczegdlnym przypadkiem
fali skosnej jest fala odbita, ktora jest nachylona pod podobnym katem jak fala
padajagca. Zaréwno W przypadku fali skosnej, jak i odbitej, odchylony strumien
kieruje si¢ w strong $cianki, co skutkuje zmniejszeniem grubos$ci warstwy przy-
Scienne;j.

Interakcja fali uderzeniowej z warstwa przyScienng jest zjawiskiem po-
wszechnym, obserwowanym w wielu sytuacjach, takich jak optyw wokot skrzy-
det samolotow i topat $miglowcow, przeptyw w kanatach wewnetrznych (pali-
sady turbinowe i sprezarkowe) oraz wloty do silnikow lotniczych. Oddzialtywanie
to mozna zasadniczo podzieli¢ na dwa przypadki: bez oderwania oraz z oderwa-
niem [19].

Oddziatywanie normalnej (prostej) fali uderzeniowej z warstwg przyscienng
bez oderwania, zwane rowniez oddziatywaniem stabym, wystepuje W przepltywie,
gdzie liczba Macha przed falg jest mniejsza niz 1,3. W takim przypadku na fali
uderzeniowej obserwuje sie niewielki przyrost ci$nienia, ktéry moze wystepowac
w warstwie przys$ciennej bez powodowania oderwania (rys. 1.6a). Obszar oddzia-
lywania rozcigga si¢ na niewielkim odcinku, odpowiadajacym kilku grubos$ciom
niezaburzonej warstwy przysciennej. Pogrubienie poddzwigkowej czesci warstwy
przysSciennej inicjuje powstawanie fal kompresji W przylegajacej czeSci nad-
dzwigkowej. Fale te redukujg liczbe Macha, co skutkuje odchyleniem fali uderze-
niowej i spowolnieniem przeptywu do wartosci Ma = 1. W poblizu $ciany docho-
dzi do znacznego wzrostu strat ci$nienia spietrzenia W wyniku oddziatywania fali
uderzeniowej. Jednoczesnie, w obszarze oddalonym od $ciany, straty ci$nienia
spigtrzenia sg zblizone do warto$ci, jakie wystapityby w przeptywie nielepkim,
czyli bez oporu tarcia.

a) b)

Pkt Ma<1
POITOINY e

Ma =1 Ma <1 Ma >1
—

fala

fala powierzchnia
uderzeniowa uderzeniowa poélizeu
wa St“ a fale kompresji o L
przyscienna i — _
fale kompresjt 4
e 00 » warstwa
oderwanie i

Rys. 1.6. Schemat oddziatywania fali uderzeniowej z warstwa przyscienna:
a) oddzialywanie bez oderwania, b) oddziatywanie z oderwaniem
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Oddzialywanie silne to interakcja fali uderzeniowej z warstwa przyscienna,
ktora prowadzi do oderwania (rys. 1.6b). Manifestuje si¢ ono w przeptywie, gdzie
liczba Macha przekracza 1,3. Obszar recyrkulacji moze by¢ niewielki, ale zna-
czaco wptywa na ogoélng strukture przeplywu. W rezultacie oddziatywania fali
uderzeniowej w warstwie przySciennej pojawia si¢ oderwanie, co wywoluje
znaczny wzrost ci$nienia spigtrzenia. Skok ci$nienia rozcigga si¢ na znacznie
wickszym obszarze Z powodu obecnosci oderwania, ktore odchyla linie strumie-
nia. W konsekwencji powstaja fale kompresji, ktore tacza sie, tworzac fale skosna.
Skos$na fala przecina fale glowna w punkcie potrojnym. Ze wzgledu na mniejszy
wzrost ci$nienia na fali sko$nej w porownaniu z falg gldwna, tworzy si¢ kolejna
fala skosna. Obie fale sko$ne formuja tak zwang stopg 4 i, jak wspomniano wcze-
$niej, przecinaja si¢ w punkcie potréjnym. Punkt potroéjny stanowi poczatek po-
wierzchni poslizgu za fala, na ktorej wystepuje nieciggtos$¢ cisnienia spigtrzenia,
predkosci i gestosci. Po obu stronach tej powierzchni cisnienie statyczne i Kieru-
nek przeptywu pozostaja takie same. Ponizej powierzchni poslizgu moze istnie¢
obszar przeptywu naddzwigkowego, znany jako jezyk Macha. Przypadek, w kto-
rym wystepuje oderwanie, znaczaco odbiega od przewidywan dla przeptywu nie-
lepkiego.

Narys. 1.7 przedstawiono wizualizacje interakcji fali uderzeniowej z warstwa
przyscienng dla r6znych predkosci naptywu wykonang technikg schlieren (niem.
smuga) — obrazowanie smugowe. llustracja ta doskonale pokazuje transformacje
oddzialywania ,,stabego” w ,,silne”. Na rys. 1.6a widoczna jest ,,staba” interakcja,
charakteryzujgca si¢ pojedynczg falg uderzeniowg bez oderwania, przy liczbie
Macha Ma = 1,23. W kolejnym przypadku (rys. 1.6b) obserwuje sie¢ pojawienie
stopy /, pod ktérg nastepuje gwattowny wzrost grubo$ci warstwy przyscienne;j,
spowodowany obecno$cig niewielkiego oderwania (bezposrednio za falami kom-
presji). Liczba Macha przed falg dla tej konfiguracji wynosi Ma = 1,33. Ostatnie
zdjecie na rys. 1.7c, uzyskane dla Ma = 1,45, bardzo wyraznie prezentuje wszyst-
kie struktury charakterystyczne dla oddzialywania ,,silnego”. Stopa 4 jest wicksza
niz W przeplywie przy Ma = 1,33. Dodatkowo na tym zdjeciu wyraznie wida¢ po-
wierzchnig poslizgu, ktora swoj poczatek ma w punkcie potréjnym nad stopa /.

Rys. 1.7. Oddzialywania prostej fali uderzeniowej z warstwa przy$cienng — wizualizacja,
technika schlieren [9]: a) liczba Macha przed falg Ma = 1,23; b) liczba Macha przed falg
Ma = 1,33; ¢) liczba Macha przed falg Ma = 1,45
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1.4. Przeplywy wtorne

W zakrzywionych kanatach pole przeptywu staje si¢ trojwymiarowe. Oprocz
przeptywu gléwnego (pierwotnego) moze pojawic si¢ rowniez przeplyw wtorny,
ktory charakteryzuje si¢ tym, ze kierunek ruchu ptynu znaczaco odbiega od kie-
runku strumienia gtownego. Takie przeptywy sg powszechne zarowno W przepty-
wach zewngtrznych, jak | wewnetrznych. W sprezarkach osiowych, przy duzym
obcigzeniu stopnia, przeplywy wtérne przyczyniaja si¢ do znacznego obnizenia
sprawno$ci ogodlnej Oraz zmniejszajag margines bezpieczenstwa pracy. Podsta-
wowe mechanizmy powstawania przeplywow wtdrnych w palisadach sprezarko-
wych wynikaja gléwnie z obecnosci warstwy przysSciennej [21].

krawedz
natarcia profil
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przeplyw /
| glowny

Wit e
linia
oderwania

g

=3

2
\
=)
3
&
5]
z.
)

.

X

\\

(] kanatowy . ’

.- s
$ciana boczna [t

Rys. 1.8. Struktura przeptywow wtornych w palisadzie liniowej

W palisadzie liniowej (rys. 1.8) gradient predkosci W warstwie przyscienne;j,
W poblizu krawedzi natarcia, inicjuje powstanie wiru podkowiastego. Nastepnie
wir ten optywa krawedz natarcia profilu, tworzac dwa ramiona, ktore biegna
zgodnie z kierunkiem przeptywu wzdtuz topatki po stronie ssacej i ciSnieniowe;.
Roznica cisnien W kanale miedzytopatkowym w jego dalszej czeSci wymusza
przeptyw poprzeczny do strumienia gtéwnego, 0d strony cisnieniowej do strony
ssacej sgsiedniego profilu, co prowadzi do powstania wiru kanatowego. Kolejnym
efektem przeptywu poprzecznego w bliskim sgsiedztwie strony ssacej sasiedniego
profilu jest formowanie si¢ wiru naroznego. Wir narozny jest znacznie mniejszy
od wiru kanatowego, co wynika z r6znicy pedu migdzy strong ssaca a ciSnie-
niowa. Przyspieszenie wywolane krzywizng profilu powoduje spadek ci$nienia,
a tym samym wigkszy ped po stronie ssacej niz po stronie ci$nieniowej. W rezul-
tacie wir kanatowy i wir narozny spotykaja si¢ w okolicy krawedzi sptywu. Ptyn
0 niskim pedzie, znajdujacy si¢ w narozu wzdtuznym, wchodzac w interakcje
z przeptywem gtéwnym w kanale migdzytopatkowym, nie jest w stanie pokonac
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ci$nienia statycznego rosnacego W Kierunku poprzecznym. W konsekwencji do-
chodzi do gromadzenia si¢ ptynu 0 obnizonym pedzie i powstania przeptywu sil-
nie tréjwymiarowego. W przypadku bardzo intensywnego oddziatywania, spowo-
dowanego na przyktad znacznym obcigzeniem palisady, moze wystapi¢ oderwa-
nie w narozu. W takiej sytuacji element ptynu odrywa si¢ od powierzchni i jest
dalej transportowany wraz ze strumieniem gléwnym lub rozwija silnie trojwymia-
rowy przeptyw powrotny. Granica, na ktorej nastepuje oderwanie, charaktery-
Zuje si¢ zerowymi napr¢zeniami stycznymi i jest nazywana linig oderwania. Me-
chanizm powstawania trojwymiarowych przeptywow wtornych w palisadach to-
patkowych zostat szczegdtowo omdwiony przez wielu autorow [21-23]. Niemnigj
jednak, czynniki odpowiedzialne za ich tworzenie sg na tyle ztozone, ze zagad-
nienie to pozostaje aktualnym obszarem badan [24,25].

1.5. Sterowanie przeplywami naroznymi

Przeptyw przez silnie obcigzong palisade topatkowa skutkuje powstaniem prze-
ptywow wtoérnych, co prowadzi do zmniejszenia efektywnego przekroju prze-
pltywu. Sterowanie przeptywami wtdrnymi polega na ich ostabianiu lub modyfi-
kacji w celu ograniczenia strat aerodynamicznych i poprawy jednorodnosci prze-
ptywu. W konsekwencji wzrasta predkos$¢ przeptywu gtdéwnego, co wpltywa na
rozktad predkosci w kanale miedzylopatkowym. Zwigkszenie predkosci jest
oznakg kontrakcji przeptywu, a intensywno$¢ tego zjawiska opisuje parametr
AVDR (z ang. axial velocity density ratio) [26]. Jest on definiowany jako stosunek
iloczynu gestosci i predkosci na wylocie (indeks @ narys. 1.9) do iloczynu ge-
stosci i predkosci na wlocie (indeks @ na rys. 1.9):

AVDR = £2Y2c0sbz (1.6)
p1Vicos By’ '

gdzie: p — gestos¢, V — predkosé, B — kat naptywu.

Wspotczynnik AVDR wyznacza si¢, W celu uwzglednienia odchylenia rze-
czywistego przeptywu w palisadzie od idealnego modelu dwuwymiarowego
(2D). Wspotczynnik AVDR moze przyjac wartosc:

e AVDR =1 oznacza, ze przeptyw mozna traktowa¢ jako dwuwymia-
rowy. W takim przypadku grubos¢ warstwy przysciennej wzdhuz kanatu
jest stata, a sam kanat ma stala szerokos$¢, co wskazuje na brak przepty-
wow wtornych.

e AVDR > 1 — wtej sytuacji warstwa przyscienna zaczyna si¢ rozwijac,
powodujac zwezenie efektywnego przekroju przeptywu, a to z kolei pro-
wadzi do kontrakcji i przyspieszenia przeptywu. Podobny efekt obser-
wuje sig, gdy sam kanat przeptywowy ulega zwezeniu.

e AVDR <1 — w tym przypadku grubo$¢ warstwy przy$ciennej W poblizu
profilu maleje, co skutkuje zwigkszeniem efektywnego przekroju prze-
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ptywu. W konsekwencji predkos¢ za profilem ulega zmniejszeniu w po-
rownaniu Z predkoscia przed profilem. Analogiczna sytuacja wystgpuje,
gdy kanat przeplywowy staje si¢ rozbiezny.

W przypadku modelowania przeptywu przez sprezarke osiowa (rys. 1.9a)
za pomocg modelu palisady liniowej (rys. 1.9b), konieczne jest uwzglednienie
wplywu przepltywow wtoérnych. Mozna to osiggnaé na dwa sposoby: poprzez mo-
dyfikacje geometrii §cian bocznych, czyli zwezanie lub rozszerzanie kanatu prze-
ptywowego, albo poprzez aktywne sterowanie przepltywami wtérnymi za pomoca
odsysania czgéci masy przeptywajacego czynnika W poblizu Scian bocznych.

? b) przeplywy
powierzchnia wtorne
@ cylmdryczna @ (1) profil @

' | Geoced :

| » 1

| \

przeplyw ¥ ¥
D \ A

| L\
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krawedz sptywu krawedz natarcia krawedz splywu

krawedz natarcia

Rys. 1.9. Zmiana grubos$ci strumienia W przeptywie osiowym:
a) przeptyw przez sprezarke osiowa, b) przeptyw przez palisade liniowa

Pierwsza metoda polega na modyfikacji efektywnego przekroju kanatu w kie-
runku poprzecznym za pomocg wktadek klinowych. W takim rozwiazaniu $ciany
boczne palisady liniowej sktadajg si¢ z wymiennych elementow. W zaleznosci
od zatozen projektowych, dobiera si¢ odpowiedni kat wktadki, aby osiagnaé po-
zadany wspolczynnik AVDR. Usuniecie wktadki, rozpoczynajacej si¢ na wyso-
kos$ci krawedzi natarcia, powoduje zwigkszenie szeroko$ci kanatu na wysokos$ci
krawedzi sptywu. Dzigki temu przeplyw ma wigksza przestrzen, co skutkuje
zmniejszeniem wspotczynnika AVDR. Analogicznie, aby zwigkszy¢ wspotczyn-
nik AVDR, nalezy zamontowa¢ wktadke, ktora przyspieszy strumien W poblizu
krawedzi sptywu W wiekszym stopniu niz na krawedzi natarcia. Jest to podsta-
wowa modyfikacja pasywna. Innym przyktadem pasywnej kontroli jest zastoso-
wanie elastycznych $cian bocznych, ktore umozliwiaja ptynng regulacje prze-
ptywu w czasie rzeczywistym bez koniecznosci fizycznej przebudowy uktadu
przeptywowego. Metody pasywne nie wiaza si¢ z dostarczaniem ani odbieraniem
energii z uktadu przeptywowego.

Druga metoda, technika czesciej stosowana, to aktywne sterowanie przepty-
wem poprzez zastosowanie odsysania w miejscach formowania si¢ przeptywow
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naroznych. Lokalizacja i ksztalt szczelin odsysajacych moga by¢ zréznicowane
i zalezg 0d mozliwosci technologicznych, konfiguracji badanego obszaru oraz do-
stepnosci technik pomiarowych [27-31].

Metoda pasywna ma pewne ograniczenia W porownaniu Z metoda aktywna.
Po pierwsze, stosowanie wktadek lub elastycznych Scianek moze ograniczaé¢ wi-
docznosé poprzez czgsciowe zastanianie lub zmiane kata odbicia $wiatta, co
utrudnia lub uniemozliwia zastosowanie optycznych technik pomiarowych.
W metodzie aktywnej $ciany boczne palisady liniowej moga by¢ wykonane
Z przezroczystego materialu 0 statym przekroju, co stanowi istotng przewage. Do-
datkowo metoda aktywna pozwala na precyzyjne kontrolowanie przeptywow na-
roznych bez potrzeby przebudowywania sekcji pomiarowe;j.



2. Charakterystyka przeplywu w transonicznej
sprezarce osiowej

Wspolczesne sprezarki stosowane W lotniczych turbinach gazowych musza spet-
nia¢ rygorystyczne wymagania dotyczace wysokiej sprawnosci [32,33], stopnia
sprezania [34] oraz niskiej masy [35-37]. Wysoki stopien sprezania jest kluczowy
dla zapewnienia odpowiedniej mocy i sprawnosci silnika. Umozliwia on réwniez
zmnigjszenie liczby stopni spr¢zania, co przyczynia si¢ do redukcji masy catego
urzadzenia i zwigkszenia jego wydajnosci. Sekcja sprezarki stanowi znaczng
czes$é silnika lotniczego, bo okoto 50—60% jego dtugosci (rys. 2.1), i odpowiada
za 40-50% jego catkowitej masy [38]. W lotnictwie wymagania dotyczace ni-
skiej masy sg szczegoélnie istotne. Kazdy dodatkowy kilogram wplywa na wzrost
kosztow paliwa oraz zmniejszenie tadownosci samolotu, co negatywnie oddzia-
tuje na jego wydajnos¢ i ekonomicznosé.

| sprezarka $redniocisnieniowa [T

[
I* N
4 Nl
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Rys. 2.1. Przekrdj silnika lotniczego z rodziny BR710*

Jednym z aktualnych kierunkoéw w projektowaniu silnikow lotniczych jest
zwigkszenie stopnia sprgzania poprzez podwyzszenie predkosci obrotowej topa-
tek sprezarki [3]. Taki zabieg skutkuje wzrostem wzglednych predkosci prze-
ptywu zaréwno przed sprezarka, jak i w jej wnetrzu. W konsekwencji pole prze-
ptywu przechodzi od poddzwigkowego w rejonie osi do naddzwigkowego w ob-
szarze wierzchotka topatki. Innym sposobem na poprawe wydajnosci jest zasto-

https://live.staticflickr.com/65535/47007220154_fa028b55fa_3Kk.jpg
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sowanie przektadni redukcyjnej migdzy wentylatorem a silnikiem [39]. Umozli-
wia to zwigkszenie ilosci przettaczanego powietrza, co W efekcie prowadzi row-
niez do podwyzszenia predkosci obrotowej wentylatora.

Ze wzgledu na ztozone warunki przeptywu, topatki sprezarki czesto charak-
teryzuja si¢ przestrzennym skreceniem, zréznicowanym profilem oraz zmienng
cieciwg [40]. Na rys. 2.2 przedstawiono schematyczne potozenie fali uderzenio-
wej w kanale mi¢dzytopatkowym sprezarki osiowe;.

lopatka sprezarki

—

1\ ‘,- ‘_’ e T
kierunek obrot.u\/. naplyw

Rys. 2.2. Wizualizacja wystepowania fali uderzeniowej na topatce spre¢zarki
osiowej [10]

Lopatki sprezarki mozna klasyfikowa¢ na podstawie predkosci przeptywu
na wlocie iwylocie z palisady orazw kanale miedzytopatkowym [42,43].
W zwigzku z tym w literaturze czesto spotykane sg okreslenia takie jak ,topatka
poddzwigkowa”, ,fopatka transoniczna” oraz ,topatka naddzwigkowa”. W prze-
myS$le najczeSciej] wykorzystywane sg sprezarki poddzwigkowe, w ktorych
wzgledna liczba Macha na wlocie zazwyczaj wynosi od 0,4 do 0,8. Uzyskiwany
na pojedynczym stopniu sprez wynosi 1,05-1,2, a sprawnos$¢ stopnia miesci si¢
w zakresie 88-92%. W zastosowaniach lotniczych wzgledna liczba Macha
na wlocie osigga wartosci od 0,7 do 1,1, co pozwala uzyska¢ spr¢z w zakresie
1,15-1,6 przy sprawnosci 80—85%. Ostatnig grupe stanowia sprezarki badawcze,
w ktorych wzgledny naptyw miesci si¢ w przedziale 1,05-2,5, osiggany sprez
to 1,8-2,2, a sprawnos¢ catego stopnia szacuje si¢ na 75-85%.

Analiza przeptywu przez stopien osiowy sprowadza si¢ do wyznaczenia cha-
rakterystycznych parametréw definiujacych przeptyw na wybranych powierzch-
niach o statym promieniu. Powierzchnie te, po rozwinigciu i teoretycznym uzu-
pehieniu do nieskonczonej liczby profili, tworza prosta palisade profili, inaczej
zwang palisada prostoliniowq.

Rysunek 2.3 przedstawia szkic palisady sprezarkowej, na ktérym zaznaczono
charakterystyczne wielkosci geometryczne oraz przeptywowe. Kat wlotowy 1
okresla kierunek wektora predkosci jednorodnego strumienia przed palisada, a kat
wylotowy S, — kierunek za palisada. Kat ustawienia profilu w palisadzie ozna-
czono jako B, a tto podziatka palisady. Symbole ¢1 i 2 oznaczajg predkos¢ prze-
ptywu. Oznaczenia w cylindrycznym uktadzie wspotrzednych: z — o$ obrotu, r —
wspotrzedna promieniowa, § — wspotrzedna katowa.
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Rys. 2.3. Model palisady
Newralgicznym obszarem topatki jest miejsce formowania sig¢ fali uderzenio-
wej. Najczesciej powstaje ona na krawedzi natarcia sasiedniej topatki, a nastepnie

oddziatluje bezposrednio na strong ssacg analizowanej topatki. Schemat uktadu fa-
lowego dla nominalnego punktu pracy przedstawiono na rys. 2.4.

transoniczny Bz
profil sprezarkowy strona cisnieniowa

% krawedZz spltywu
0% oraz fala strona ssaca
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c 1
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Rys. 2.4. Schemat uktadu falowego — rozwinigcie obwodowe [10]
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Mozliwe sg dwa dodatkowe skrajne przypadki, w ktorych silnik bedzie mniej
lub bardziej obcigzony. W pierwszym przypadku (rys. 2.5a), na skutek zmniejsze-
nia ilosci przeptywajacego powietrza, predkos¢ naplywu zmniejsza si¢ i w konse-
kwencji uktad falowy przesuwany jest w przdd przeptywu, co zmniejsza efektyw-
nos$¢ pracy sprezarki. W drugim przypadku (rys. 2.5b), gdy silnik lotniczy jest
bardziej obcigzony, nastgpuje wiekszy przeptyw powietrza, ktory moze prowa-
dzi¢ do przesunigcia uktadu falowego w dot przeptywu, co skutkuje pojawie-
niem si¢ sekwencji fal. Zjawisko to negatywnie wptywa na efektywnos¢.

strona ciSnieniowa

transoniczny
profil sprezarkowy

3
, strona ssaca
a) . fala

. 0§ oraz
uderzeniowa

kierunek obrotu

krawedzZ natarcia
b)

Rys. 2.5. Schemat uktadu falowego wg warunkéw przeptywu [10]

Jezeli ztozy¢, ze sprezarka pracuje w nominalnym punkcie pracy, to w konse-
kwencji kanale mig¢dzylopatkowym pojawia si¢ interakcja fali uderzeniowej
z warstwa przys$cienng. Interakcja taka jest zjawiskiem niestacjonarnym i moze
wywotac¢ oscylacje fali uderzeniowej. W pracy [11] wykazano, ze niewielkie fluk-
tuacje przeptywajacej masy moga negatywnie wptywac na sprawnos¢. Przyjmu-
jac, ze masowe natezenie przeptywu dla prezentowanych wynikow wynosi blisko
196 kg/s [12], to zmiana na poziomie 1 kg/s stanowi ok. 0,5% catej masy.
Narys. 2.6 przedstawiono rozktad liczby Macha dla pigciu wybranych chwil jed-
nego okresu pulsacji wraz z wykresem zmian sprawno$ci W funkcji masowego
nat¢zenia przeptywu. Nalezy tu wyraznie podkresli¢, ze obliczenia przedstawiane
W tej pracy realizowane byty tylko dla wirnika wentylatora podczas pracy nomi-
nalnej. Takie porownanie wyraznie pokazuje, jak silnie proces interakcji fali ude-
rzeniowej z warstwa przy$cienng topatki sprezarki wptywa na efektywno$é pracy
catego silnika.
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Rys. 2.6. Kontury liczby Macha dla wybranych przedziatow czasowych jednego okresu
oscylacji fali uderzeniowej [11]

2.1. Cel i zakres badan
Celem badan byto:

e Zidentyfikowanie charakterystycznych struktur przepltywu towarzy-
szacych przeplywowi przez transoniczng sprezarke lotnicza.

e Zaprojektowanie unikalnego stanowiska pomiarowego do analizy od-
dziatywania fali uderzeniowej z warstwa przyscienng na stronie ssa-
cej topatki sprezarki transoniczne;.

e Przeprowadzenie walidacji modelu numerycznego oraz komplek-
sowa analiza oddziatywania fali uderzeniowej z warstwa przyscienng
na stronie ssacej topatki sprezarki transoniczne;.

e Numeryczne badanie wptywu réznych modyfikacji geometrii profilu
w celu wymuszenia przej$cia laminarno-turbulentnego na stronie ssa-
cej fopatki sprezarki transoniczne;.

W pracy wykorzystano metody RANS (ang. Reynolds averaged Navier Sto-
kes) do numerycznego modelowania przeptywu, umozliwiajace identyfikacje
charakterystycznych struktur przeplywu towarzyszacych przeptywowi przez tran-
soniczng palisad¢ profili sprezarkowych. Rozpoznanie ztozonych struktur prze-
plywu byto istotnym elementem badan postuzyto do zaprojektowania unikato-
wego stanowiska pomiarowego zainstalowanego w tunelu transonicznym Insty-
tutu Maszyn Przeptywowych PAN w Gdansku. Stanowisko to umozliwiato wy-
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konanie precyzyjnych i powtarzalnych pomiaréw. Rezultaty pomiaré6w wykorzy-
stane zostaly do analizy oddziatywania fali uderzeniowej z warstwa przyscienng
na stronie ssacej profilu sprezarki transonicznej oraz walidacji modelu oblicze-
niowego. Nastepnie przeprowadzono badania numeryczne wplywu réznych mo-
dyfikacji geometrii profilu na wymuszenie przejscia laminarno-turbulentnego,
ktore umozliwity kompleksowa oceng wptywu zastosowanych modyfikacji na od-
dzialywanie fali uderzeniowej z warstwa przyscienng. Uzyskane wyniki badan
umozliwity lepsze zrozumienie proceséw zachodzacych w sprezarkach transo-
nicznych oraz wskazalty na mozliwe kierunki dalszych badan w dziedzinie aero-
dynamiki transonicznych sprezarek lotniczych.

Zakres przeprowadzonych badan obejmowat analize struktury przeptywu i in-
terakcji fali uderzeniowej z warstwa przyscienng na profilu spr¢zarki dla poniz-
szych przypadkow:

ez naturalnym przej$ciem laminarno-turbulentnym

(przypadek referencyjny);
ez proba wymuszenia przej$cia laminarno-turbulentnego:
o przed obszarem interakcji fali z warstwa przyscienna:
= wysokos$¢ stopnia 0,05 mm,
= wysoko$¢ stopnia 0,1 mm,
= wysokos$¢ stopnia 0,4 mm,;
o hakrawedzi natarcia badanego profilu:
= wysokos$¢ stopnia 0,05 mm,
= wysokos$¢ stopnia 0,4 mm,
= wysoko$¢ stopnia 0,8 mm.



3. Charakterystyka wykorzystanych metod
obliczeniowych

Wspotczesne metody numeryczne sg podstawowym narzgdziem wykorzystywa-
nym w procesie projektowania i analizy zjawisk fizycznych zachodzacych w me-
chanice ptynow. Metody te sa narzedziem stuzacym do rozwiazywania praktycz-
nych i teoretycznych zagadnien obliczeniowych oraz do przeksztalcania znanych
modeli ciggtych do odpowiadajacych im postaci dyskretnych.

W praktyce, metody obliczeniowe pozwalajg zmniejszy¢ liczbe testow ekspe-
rymentalnych, co przektada si¢ na obnizenie kosztoéw zwigzanych z badaniami
W laboratorium. Nalezy przy tym pamigtaé, ze uzyskane w ten sposob wyniki
obarczone sg pewnymi btgdami wynikajacymi ze sposobu dyskretyzacji, wyko-
rzystanego modelu opisujacego dany system, proces lub zjawisko czy tez samego
procesu obliczeniowego, araczej jego doktadnosci. Wszystko to przektada sie
na pewna niedoskonato$¢ metod numerycznych, w zwigzku z tym nalezy mieé
na uwadze, ze nawet najbardziej ztozony model nie bedzie w stanie w petni od-
wzorowac rzeczywistosci.

3.1. Uklad rownan bilansu masy, pedu i energii

W tym rozdziale przedstawiono rownania zachowania masy, pedu i energii, ktore
sg istotne zZ punktu widzenia mechaniki ptynéw. Bardziej szczegdtowy opis row-
nan mozna znalez¢ w [13-15].

Mase (m) ciata statego lub objetosci ptynu mozna wyrazié, jako catke z gesto-
$ci p W objetosci V:

m = [[f, p(% )V, (3.1)

gdzie gestos¢ p jest funkcja przestrzeni (X) i czasu (t). Poniewaz w obszarze ob-
jetosci masa nie jest produkowana, ani nie zanika to

Dm om aom
E—E+uia—xi—0, (32)

gdzie % oznacza pochodng materialng (pochodng substancjalng), a Ui i Xi (i =

1,2,3) — odpowiednio sktadowe wektora predkosci i wspotrzedne Kartezjanskie.
Rownanie (3.1) mozna przedstawi¢ W postaci, ktora wynika z zastosowania hipo-
tezy transportu Reynoldsa, znanej jako ,,Reynolds transport theorem””:

2 W, pdv = (1S, |5+ = (ouav| = o. (3.3)

D . . I 1o .
Operator Stokesa 5 PO scatkowaniu musi przyja¢ warto§¢ réwng zero, wigc 0sta-
tecznie rbwnanie zachowania masy przyjmie postac
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ap a _
E + 6_xl-(pui) = 0. (34)

Zmiana pedu musi by¢ rowna calce ze wszystkich sit dziatajgcych na poje-
dynczy element ptynu. Sity te dzielimy nasity masowe lub objetosciowe Fy,
oraz sily dziatajace na powierzchni¢ ﬁs, zatem

= [If, pidv = Fy + Fs. (3.5)

Do sit masowych lub objgtosciowych zaliczmy site odsrodkowa, site grawitacji
lub site zwigzang z polem elektromagnetycznym. Sity te najczesciej wyrazone sg
za pomoca gestosci rozktadu sit:

AFy 1 .. AFy _ 1dFy

f= AIY}EEOA_ T pAVS0 AV pav” (36)
Jesli wige
dF, = pfav, (3.7)
to dla objetosci kontrolnej ptynu mamy
Fy = [If, pfav. (3.8)

Do sit powierzchniowych zalicza sie¢ np. site napiecia powierzchniowego
lub site zwigzang z ciSnieniem. W ten sam sposob definiowana jest gesto$é roz-
ktadu sit powierzchniowych:

5= lim s = 1dfv
Pn = Alérl‘o AS T pav’ (3.9)
skad
dFs = PadS, (3.10)
Zatem
Fs = [[, BadsS. (3.11)
Dodatkowo wektor p,, mozna przedstawi¢ W postaci tensora naprezen P, otrzy-
mujac p, = 1P, gdzie
Py; P Pi3
P = P21 Pzz P23 . (312)
P31 P3p P33

Dla ptynéw newtonowskich takich jak powietrze, sktadowe tensora naprezen P;;
wyraza si¢ wzorem

Pij = =6ijp + 1ij = —6;p +#(

ou; auj 2 ouy ouyg
+ 6Xi 6 + (611 6xk’

3 i Oxy

(3.13)

6Xj
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gdzie u jest lepkosécia dynamiczng (1,72x10° Pa-s dla powietrza w warunkach
normalnych), a ¢ jest lepkoscia objetosciowa (3,03x10°Pa-s).
Rownanie (3.5) mozna przedstawi¢ za pomocg wyrazenia

2 Il pwsdv = [ff, pwidV + fJ; pndS, (3.14)

skad w oparciu o twierdzenie Gaussa-Ostrogradskiego, ktore umozliwia prze-
ksztalcenie calki powierzchniowej W catke objetosciowa, przy pominigciu
wplywu sit masowych otrzymujemy

fff( iy a"’)dv 0. (3.15)

ox;

Posta¢ rozniczkowa réwnania pqdu WyraZOna jest w formie rdwnania

aTij

—(pu D) +5— (pu ;) + = 0. (3.16)

ax]'

Wykorzystujac zalezno$é (3.15) otrzymujemy réwnanie Naviera-Stokesa (N-S):

Dui _ _op , 0 (0w  0uj 2c Ou Oy
Poe = 6xi+6xi [# (axj+ dx; 361] ax )+€ g ] (3.17)

Zmiana energii w czasie nastepuje nha skutek dziatania sit masowych i po-
wierzchniowych oraz dodatkowo moze by¢ wywotana czynnikiem zewnetrznym,
takim jak zewngtrzne zrédto ciepla; otrzymujemy nastepujace réwnanie:

2 (1l p (% +e)av = [f,up,ds - [f,gnds. (3.18)

Zmieniajac catki powierzchniowe na objetosciowe i definiujac entalpie¢ h = e +
p/p, 0golng postac rozniczkowa bilansu energii mozna przedstawic, jako

[p(e 4 a u’ ] + aixj[puj( uizui)] - %(ujrij) + % =0. (3.19)

3.2. Modelowanie turbulencji

Rownania zachowania masy, pedu (N-S) i energii opisuja zarowno przeptywy la-
minarne, jak iturbulentne. Turbulencja jest generowana powyzej krytycznej
liczby Reynoldsa (Re) [16]. W wigkszosci przeptywow zwigzanych z lotnictwem
i energetyka liczba Reynoldsa jest wyzsza od warto$ci krytycznej. Zgodnie z hi-
poteza Reynoldsa, w przeplywie turbulentnym kazda zmienng mozna roztozy¢ na
warto$¢ $rednig oraz zmienng sktadowa fluktuacyjna, zmieniajaca si¢ w czasie.
Mozna przedstawi¢ to jako warto$¢ srednig i zmienng W czasie. Zastosowanie ta-
kiego podejscia, po odpowiednich przeksztatceniach rownan transportu, prowadzi
do uktadu usrednionych rownan Reynoldsa w postaci RANS (Reynolds averaged
Navier-Stokes). Usrednione rownania Reynoldsa uzyskiwane sg poprzez usred-
nianie rownan zachowania W przedziale czasu T. Przedziat czasu u$redniania (T)
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jest wystarczajaco dtugi, aby obja¢ fluktuacje turbulentne, ale natyle krotki,
by nie uwzglednia¢ zmian w parametrach przeptywu.

Dowolna wielko$¢ A w rownaniach N-S jest usredniong w czasie w odniesie-
niu do warto$ci chwilowej A:

A=A+ A, (3.20)

gdzie A jest $rednig wartoécig, A’ jest fluktuacja tej wartosci, a usrednienie cza-
sowe (Reynoldsa) jest definiowane wzorem

A(X,t) = A(X,t + 1)dT, (3.21)

f T/2

przy czym mamy A’ = 0. Wprowadzajac dodatkowo usrednienie wazone gesto-
sciowo (Favre’a):

A=P2 (3.22)

gdzie dekompozycja Favre’a jest zdefiniowana jako
A=A+ 4", (3.23)

oraz pA"' = 0, ostatecznie otrzymujemy gesto$¢, ci$nienie oraz strumien ciepla
usrednione W czasie:

p=p+p, p=p+p, q=q+q, (3.24)

natomiast sktadowe predkosSci, energia oraz entalpia usrednione sg masowo
w czasie

w=1;+u', e=é+e’, h=h+h". (3.25)

Ostatecznie usredniona posta¢ rownan Naviera-Stokesa wyrazona jest W nastgpu-
jacej postaci:

B , 0 ;-
o Ton (pti;) =0, (3.26)
aTl 7
pn (pul) +p5—- (pu ;) + 7%, —+ ax (puL w')=0, (3.27)

a[_(~+1"’~>+1 " //]
5 [P\ T oWt | +opuiu
a 1 pu;'"w;"!
puj (h+ uul)+u] +
6 2 (3.28)
a 77 — = rn rn — — I IT: _”
_EJW@U_PWLH)—%—ﬂwh +Tjuy —

14 1 .

pu—uu] 0.
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Rownania (3.26)—(3.28) roznia si¢ od oryginalnych réwnan zachowania (3.4),
(3.16) i (3.19) obecnoscig tensora naprezen Reynoldsa (u,""u,""). Réwnania zacho-
wawcze dla tego cztonu zawieraja kolejne niewiadome wyzszego rzedu. Z punktu
widzenia praktycznego, problem domknigcia W rownaniach N-S oznacza, ze
w celu uzyskania numerycznego rozwigzania konieczne jest okreslenie wartosci
roznych zmiennych (takich jak predkos¢, cisnienie i gestos¢) w kazdym punkcie
przestrzeni, atakze pochodnych tych zmiennych. Z kolei, aby okresli¢ te po-
chodne, konieczne sg informacje 0 warto$ciach tych zmiennych w innych punk-
tach przestrzeni.

W praktyce, konieczne jest zastosowanie pewnych przyblizen i uproszczen,
aby uzyska¢ rozwigzanie rownan N-S, co moze prowadzi¢ do btedéw numerycz-
nych oraz utraty doktadno$ci. Z tego powodu problem domkniecia jest jednym
z najwiekszych wyzwan W numerycznym modelowaniu przeptywow plynow.

3.3. Metody modelowania przepltywu

Istotng cechg przeplywow turbulentnych jest wystepowanie struktur wirowych
0 roznych skalach czasowych i przestrzennych. Najwicksze skale przestrzenne
zwigzane sg Z charakterem struktury przeptywu lub tez wymiarem obszaru, w kto-
rym wystepuja. To W tych skalach zgromadzona jest wigkszo$¢ energii przeptywu
i to wlasnie one sg odpowiedzialne za transport masy, pedu i energii. W praktyce
oznacza to, ze W przeptywach turbulentnych dominujg sity bezwtadnosci, a sity
lepkos$ci sa pomijalne. Na skutek dziatania sit bezwtadno$ci najwigksze wiry roz-
padaja si¢ na mniejsze, ktore z kolei rozpadajg si¢ dalej tworzac dalsze generacje
coraz to mniejszych struktur wirowych. Mechanizm ten polega na przekazywaniu
energii z ruchu $redniego poprzez kaskade wiréw do najmniejszych struktur wi-
rowych. Energia kinetyczna najmniejszych wiréw, ze wzgledu na istnienie sit lep-
kosci, ulega konwersji W energi¢ wewnetrzna, czyli energie kinetyczng ruchu mo-
lekularnego. Proces ten nazywany jest dyssypacja i prowadzi do wzrostu tempe-
ratury ptynu [17].

Wigkszos$¢ przeptywow spotykanych w inzynierii mechanicznej to przeptywy
turbulentne. W mechanice ptynéw do rozwigzywania zagadnien przeptywu wy-
korzystywane sa metody numeryczne CFD (ang. computational fluid dynamics),
ktore wykorzystuja rownania N-S, przy czym wyrdzni¢ nalezy, gdzie stosuje sie
trzy glowne grupy takie jak (rys. 3.1):

e metoda bezposredniej symulacji numerycznej — DNS (ang. direct

numerical simulation),

e metoda duzych wirow — LES (ang. large eddy simulation),

e metoda wykorzystujaca usrednione rownania Reynoldsa (RANS)

(ang. Reynolds-averaged Navier-Stokes).
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Rys. 3.1. Skale w przeptywie turbulentnym [14]

Oprécz wymienionych metod, stosuje si¢ takze tzw. metody hybrydowe. Po-
legaja one na podziale obszaru, w ktorym realizowany jest przeptyw, na dwie
lub wiecej czgsci. Nastgpnie W okreslonej czesci stosuje sie wybrany typ modelo-
wania, np. DNS, aby rozwigza¢ w niej roOwnania N-S. W kolejnej czg¢$ci mozna
zastosowac¢ inny typ, np. RANS, aby rozwigza¢ W niej usrednione rownania N-S
itd. Metody hybrydowe pozwalaja na doktadniejsze odwzorowanie ztozonej dy-
namiki przeptywu niz tradycyjne modele RANS, jednocze$nie umozliwiaja
zmniejszenie kosztéw obliczeniowych W poréwnaniu z petng symulacja DNS.

Metoda DNS polega na rozwigzaniu roéwnan Naviera-Stokesa bez jakichkol-
wiek uproszczen, uwzgledniajac wszystkie skale turbulencji. Dzieki temu symu-
lacje numeryczne przeprowadzane metodg DNS pozwalajg na prawidlowe odtwo-
rzenie dynamiki wszystkich skal liniowych i czasowych turbulencji, ale wyma-
gaja zastosowania siatek 0 bardzo duzej rozdzielczosci. Kazdy element siatki
musi by¢ mniejszy niz najmniejsza skala turbulencji, czyli rozmiar najmniejszego
wiru. W praktyce, metoda DNS jest stosowana do modelowania przeptywow o ni-
skich liczbach Reynoldsa, w ktorych sity lepkosci maja znaczacy wptyw na dyna-
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mike przeptywu. Ze wzgledu na duza ztozono$¢ obliczeniows, stosowanie me-
tody DNS jest bardzo kosztowne i wymaga zastosowania schematow wysokiego
rzedu. Dlatego tez, metoda DNS jest stosowana w przypadkach, w ktorych po-
trzebna jest bardzo wysoka doktadno$¢ i dostepna jest wystarczajaca moc obli-
czeniowa.

Metoda LES jest metoda posrednig miedzy podejsciem DNS a RANS i sta-
nowi pewien kompromis pomi¢dzy wymaganiami bgdacymi wynikiem ztozonej
struktury przeptywu i dostgpnymi zasobami obliczeniowymi. Podstawowym za-
lozeniem tej metody jest separacja cigglego widma turbulentnych fluktuacji
na czes$¢ rozwigzywang numerycznie i modelowang analitycznie. Ztozonos¢ pet-
nych rownan opisujacych ruch elementu ptynu zostaje uproszczona W procesie
filtracji a podziat na ruch drobno i wielkoskalowy zalezy od rozmiaru elementu
siatki. Modelowane sa drobnoskalowe struktury (mniejsze od elementu siatki),
ktorych energia kinetyczna jest rozpraszana przez dziatajace sily lepkosci. Im
mniejszy element siatki tym metoda ta zbliza si¢ do metody bezposredniej DNS.

Metoda RANS, wykorzystywana w tej pracy, bazuje na zmodyfikowanych
réwnaniach N-S, przystosowanych do opisu ruchu turbulentnego. Klasyczne mo-
delowanie turbulencji oparte jest na hipotezie Reynoldsa zgodnie, z ktérg chwi-
lowe wartosci wszystkich charakteryzujagcych przeptyw wielkosci fizycznych
w danym punkcie obszaru przeptywu sa suma wielkosci usrednionych w czasie
i sktadowej fluktuacji (turbulencji), ktora jest losowsa funkcjg czasu i przestrzeni.
Ta metoda charakteryzuje si¢ znacznie mniejszymi wymaganiami dotyczacymi
rozdzielczosci siatki i zasobow obliczeniowych w poréwnaniu do DNS i LES.
Wspblczesnie, metoda ta jest najczeSciej wykorzystywana w tancuchu projekto-
wym, aby zminimalizowa¢ liczbe testow eksperymentalnych. Istnieje wiele rdz-
nych modeli turbulencji, ktore opierajg si¢ na rownaniach transportu opisujacych
przeptyw turbulentny W sposob uproszczony. Najczesciej stosowanymi modelami
turbulencji w metodzie RANS sa modele oparte ha jednym lub dwoch rownaniach
transportu. Jako przyktad mozna wymieni¢:

Model Spalarta-Allmarasa (S-A) jest to jednorownaniowy model dedyko-
wany do przeptywow zewngtrznych. Poniewaz model ten nie uwzglednia oddzia-
tywania pomiedzy réznymi skalami turbulencji, dlatego tez nie jest zalecany
W przeptywie, gdzie istotne sg przeplywy wtorne.

Model k-¢ jest to model dwuréwnaniowy opisujacy turbulentng energie kine-
tyczna (k) i dyssypacj¢ energii kinetycznej turbulencji (). Zostal opracowany
Z mysla 0 analizie przeptywow, W ktorych proces mieszania odgrywa istotna rolg.
Model ten do$¢ dobrze modeluje turbulencj¢ W przeptywach swobodnych
oraz w warstwach $cinajacych i moze by¢ stosowany dla roznych typoéw przepty-
wow, zardwno 0 niskich, jak i wysokich liczbach Reynoldsa. Jednakze model
ten ma pewne wady, takie jak brak uwzgl¢dnienia wptywu anizotropii turbulencji
oraz ,.efektu duzej skali”, co oznacza, ze ten model turbulencji nie jest w stanie
uwzgledni¢ wszystkich szczegotow turbulencji wszystkich skal (przestrzennych
I czasowych), prowadzac przy tym do niedoktadnych wynikow.
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Model k- jest modelem dwurdéwnaniowym, ale zamiast rownania na dyssy-
pacje turbulencji (¢) stosuje si¢ rownanie opisujace charakterystycznag czgstotli-
woscig fluktuacji turbulentnych (). W poréwnaniu z modelem k-, model k-
lepiej przewiduje przeptyw turbulentny w warstwie przysciennej, ale jest bardziej
czuly na warto$ci turbulencji W przeptywie swobodnym. Jednak model ten, po-
dobnie jak model k-¢, nie uwzglednia anizotropii turbulencji.

Model k- SST jest modelem, ktory taczy cechy modelu k-¢ i k-, poniewaz
wprowadza on dodatkowe cztony W rownaniu ograniczajace nadprodukcje energii
kinetycznej turbulencji w obszarach, gdzie wystepuja silne gradienty ci$nienia,
takie jak oderwanie czy tez punkt spietrzenia. Dodatkowo w modelu tym zastoso-
wano mechanizm ograniczajacy, ktory redukuje warto$¢ naprezen $cinajacych
w przeptywie, stad tez w nazwie SST (ang. shear stress transport).

Model EARSM (ang. explicit algebraic Reynolds stress model) jest modelem
dwuréwninowym wywodzacym si¢ z modelu k-w [52]. Jest szczegodlnie przy-
datny do analizy ztozonych przeptywow, w ktorych wystepuja znaczace efekty
wynikajace z turbulencji. Model ten sprawdza si¢ szczegdlnie dobrze w przypad-
kach, gdzie dominujg anizotropowe cechy przeptywu, takie jak przepltywy wtorne
lub oderwanie.

W badaniach wykorzystano model turbulencji EARSM, poniewaz naprezenia
styczne i przeptywy wtorne z silnym ujemnym gradientem ci$nienia znaczaco
wplywajg na przeptyw gtoéwny [18-21]. Z tego powodu struktura przeptywu jest
silnie trojwymiarowa, co uzasadnia uzycie tego modelu turbulencji. Wstepne ob-
liczenia wykonano réwniez dla modeli S-A, k-w oraz k-¢, jednak najlepsza zgod-
nos¢ z eksperymentem uzyskano przy zastosowaniu modelu EARSM.

W ramach modelu EARSM tensor napre¢zen Reynoldsa (zij, 1,j=1,2,3) wyzna-
czany jest w oparciu o model tensora anizotropowego (a;;) [48]:

Tij =k (aij + ESU), (329)

ajj = P1T1ij + B2T2ij + BsTs,ij + Baluaij + PeTe,ij + BoToij,  (3.30)

gdzie f oznacza wspotczynniki kalibrujace, a T taczy w sobie relacje pomigdzy
tensorem odksztatcen itensorem rotacji. Podstawowe réwnanie transportu dla
tego dwurdéwnaniowego modelu to:

k — energia kinetyczna turbulencji
a a . ] ok
5 (I + 5 (pwik) = P = Bpkeo + 5|+ o) 5], (3:31)
w — wirowo$¢ turbulentna
2 (pw) + o= (puw) =y 2P — fp?® + o | + o) 22| (332
oc P oxg PUW) =V e = PP ox; | H T HeOK) 50| (3:32)

Przejécie laminarno-turbulentne ma kluczowe znaczenie w przewidywaniu
charakteru warstwy przy$ciennej, poniewaz wplywa na transport masy, pgdu
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i energii, co z kolei moze mie¢ wpltyw na poprawne modelowanie interakcji po-
miedzy warstwa przyscienng a fala uderzeniowa. W niniejszej pracy wykorzy-
stano model turbulencji, ktory uwzglednia przejscie laminarno-turbulentne. Mo-
del ten, zostat zaproponowany przez Mentera i Langtry’ego w 2004 roku [22]
i wprowadza dwa dodatkowe roéwnania transportu dla intermitencji (y) oraz liczby
Reynoldsa opartej na grubosci straty pedu (Reg;).

Wspotczynnik intermitencji pozwala zlokalizowaé obszary, w ktorych naste-
puje produkcja energii kinetycznej turbulencji. Rownanie opisujace liczbe Rey-
noldsa jest wykorzystywane do uwzglednienia efektow nielokalnych wystepuja-
cych w przeptywie swobodnym, takich jak intensywno$¢ turbulencji czy gradient
cisnienia oraz do modelowania przenikania tych efektow do warstwy przyscienne;.

Roéwnanie transportu dla intermitencji sformutowane jest w postaci

—(m/) +-- (puly) =B —E, +— [(u+§—;) %] (3.33)

i podobnie rownanie transportu dla liczby Reynoldsa opartej na grubosci strat
pedu:

3t (pRth) L™ (Pqueet) Pg: + [091(11 + e) aReet] (3.34)

Aby moéc doktadnie modelowaé przejécie laminarno-turbulentne w modelu
turbulencji EARSM, konieczne jest wprowadzenie modyfikacji do réwnania
transportu dla energii kinetycznej (3.6), co pozwala na sprz¢zenie obu modeli:

a a 5 T d ok
5 (01 + 5 (pwik) = P = frpkw + 5|+ meod 3], (3.35)

gdzie czlon Py = yP, reprezentuje produkcje, a kolejny czton p*pkw =
min(max(y, 0.1), 1) (8*pkw) reprezentuje dyssypacje.

Dodatkowo nalezy wprowadzi¢ modyfikacje wspotczynnikow cyq, Cqo WY-
stepujacych w cztonach zrodlowych obecnych W rdwnaniu transportu intermiten-
cji. Standardowe rownanie transportu zwigzane jest zZ produkcja oraz dyssypacja,
przy czym wprowadzane sa nastepujace modyfikacje: dla produkcji

P, = Flength €a1PS (¥ Fonset)** (1 — Cer¥) (3.36)
oraz dla dyssypacji
Ey = ca2pQy Feurp (ce2vy — D). (3.37)

Whprowadzenie opisanych wyzej modyfikacji umozliwia potaczenie uogolnio-
nego modelu przejs$cia laminarno-turbulentnego z modelem turbulencji EARSM,
zapewniajace efektywne modelowanie zlozonego przeplywu, w szczegdlnosci
w warstwie przysciennej. Integracja ta, oparta na badaniach empirycznych, pro-
wadzi do zwigkszenia doktadno$ci modelowania Oraz umozliwia analize wzajem-
nego oddziatywania fali uderzeniowej z warstwa przyscienna.






4. Struktura przeplywu w palisadzie liniowej

Analiza oddziatywania fali uderzeniowej z warstwg przyscienng na profilu spre-
zarki lotniczej to jeden z elementow wiekszego programu badawczego, ktory re-
alizowany byt w ramach europejskiego projektu badawczego TFAST (Transition
Location Effect on Shock Wave Boundary Layer Interaction) [14]. W projekcie
tym oprocz badan przeptywu w palisadzie spr¢zarkowej, przeprowadzono row-
niez analiz¢ interakcji fali uderzeniowej z warstwg przyscienng w palisadzie kie-
rowniczej turbiny gazowej oraz na skrzydtach samolotoéw. W ramach projektu
przeprowadzono réwniez badania podstawowe w dyszach, gdzie fala uderze-
niowa oddziatywala z warstwa przy$cienng na plaskiej ptytce. Wszystkie badania
mialy nacelu poznanie mechanizmoéow interakcji fali uderzeniowej z warstwa
przyscienng

Sekcja sprezarkowa projektowana byta na podstawie geometrii topatki wen-
tylatora stosowanego w silniku lotniczym Rolls-Royce BR710. Wybor tego wen-
tylatora wynikat z konieczno$ci poznania mechanizméw zwigzanych z interakcja
fali uderzeniowej z warstwa przyscienng na stronie ssacej topatki, co zostato
przedstawione w pracy [11]. Geometria profilu i warunki brzegowe zostaly do-
starczone przez producenta silnikow, ktory byt partnerem projektu. Ponadto otrzy-
mano réwniez rozktad izentropowej liczby Macha na profilu. Liczba ta odzwier-
ciedla predkos¢ przeptywu w kontekscie przemiany izentropowej, charakteryzu-
jacej sie brakiem strat wewnetrznych i stalg entropia. Przedstawiajgc izentropowa
liczbe Macha (iMa) na profilu sprezarkowym mozna W prosty sposob okresli¢ po-
lozenie fali uderzeniowej oraz oszacowac predkos$¢ przeptywu na zewnatrz war-
stwy przysciennej. Partner projektu wykorzystuje model MISES [23] w swoich
procesach projektowych, a rozktad izentropowej liczby Macha jest traktowany,
jako kryterium projektowe do zaprojektowania komory pomiarowej. Gtownym
celem jest doktadne odwzorowanie rozktadu cisnienia i potozenia fali uderzenio-
wej na stronie ssacej profilu. W tym celu przygotowano model dwuwymiarowej
palisady liniowej w oparciu o dane przedstawione w tabeli 4.1.

Tabela 4.1. Parametry przeptywowe i geometryczne profilu

Parametr Wartos¢

Predkosé naptywu 1,22 Ma

Kat wlotu 55,56°
Cigciwa 100 mm
Rozpietosé 100 mm
Podziatka 0,6

Max grubos¢ profilu | 3 mm
AVDR 1,23
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Strukturalna siatka obliczeniowa (rys. 4.1) dla analizowanej konfiguracji zo-
stata przygotowana w programie AutoGrid5/Numeca i sktada sie z ~2.3x10* ele-
mentéw. WIlot i wylot zostaty zdefiniowane w odlegtosci odpowiadajgcej trzem
dhugosciom cieciwy. Ze wzgledu na naddzwigkowy naptyw i poddzwickowy wy-
ptyw, dystans ten jest wystarczajacy, aby wykluczy¢ wptyw warunkoéw brzego-
wych na pole przeptywu. Ponadto, pierwszy element siatki obliczeniowej jest od-
dalony od $cianki profilu na aby warto$¢ parametru y* nie przekraczata jednosci.
Jest to wazne dla zapewnienia odpowiedniej doktadnos$ci obliczen numerycznych
oraz dla uniknigcia probleméw zwigzanych z modelowaniem przeptywu w po-
blizu §ciany.

krawedzZ natarcia

2o

krawedZ splywu

Rys. 4.1. Siatka obliczeniowa (pokazano, co drugg linie siatki) ze szczegétami w okolicy
krawedzi natarcia i sptywu

Symulacje numeryczne przeprowadzono przy uzyciu programu Fine/Turbo
Numeca z wykorzystaniem techniki zwieckszajacej szybko$¢ otrzymywania zbiez-
nosci typu multigrid [15]. Szczegoty dotyczace najwazniejszych parametrow opi-
sujacych model obliczeniowy przedstawiono w tabeli 4.2.

Warunki naptywu na wlocie zostaty zdefiniowane na podstawie warunkow
atmosferycznych, dla ktorych w dalszej czgsci projektu prowadzone byty badania
eksperymentalne. Ci$nienie catkowite wynosi 101 kPa, a temperatura catkowita
293 K. Intensywno$¢ turbulencji ustalono na poziomie 1%, natomiast stosunek
lepkosci turbulentnej do lepkosci molekularnej (laminarnej) wynosi 10 (wspot-
czynnik lepkosci turbulencji). Wiedzac, ze naptyw jest naddzwigkowy, odpowied-
nie zwigkszanie lub zmniejszanie ci$nienia statycznego na wylocie z domeny ob-
liczeniowej pozwala na zmiang potozenia fali uderzeniowe;.
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Tabela 4.2. Ustawienia numeryczne programu obliczeniowego

Parametr Wartos¢
Model turbulencji EARSM + L-T
Dyskretyzacja przestrzenna metoda objetosci skonczonych
Dyskretyzacja czasowa obliczenia stacjonarne

centralny + model sztucznej dyssypacji
Jameson-Schmidt-Turkel

Model ptynu gaz idealny

Schemat numeryczny

Lepkos¢ model Sutherlanda

Wyniki symulacji dwuwymiarowej palisady liniowej, zaprezentowano na
rys. 4.2. W uktadzie miedzytopatkowym zaobserwowaé mozna prosta fale ude-
rzeniowg, ktora generowana jest na krawedzi natarcia sgsiadujacego profilu. Prze-
suwajac sie od krawedzi natarcia w dot przeptywu zauwazy¢ mozna, ze przepltyw
stopniowo przyspiesza osiggajac wartos¢ 1,4 Ma tuz przed samg falg uderze-
niowa. Informacja ta wskazuje na to, ze mozna sklasyfikowa¢ interakcje fali ude-
rzeniowej z warstwa przyscienna, jako ,,silng”, czyli takg, w ktorej pojawia sie
oderwanie. Dodatkowo za falg uderzeniowg przeptyw staje sie poddzwickowy, co
jest naturalnym zjawiskiem w przypadku wystepowania prostej fali uderzeniowe;j
(rys. 4.2a). Na rys. 4.2b przedstawiono modut gradientu gesto$ci, co mozna inter-
pretowa¢ jako wizualizacje technika schlieren dla rozwigzania numerycznego. Za-
uwazy¢ mozna wszystkie charakterystyczne cechy przedstawione w rozdziale 1.3,
takie jak prosta fala glowna — PFG, staba fala sko$na — FS, silna fala sko$na —
SFS, stopa lambda — A, granica warstwy przysciennej — GWP oraz §lad spty-
wowy — SS.

Mach Number

(@) (b)

Rys. 4.2. Wyniki symulacji 2D: a) rozktad liczby Macha, b) numeryczna wizualizacja
schlieren
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W oparciu o ci$nienie statyczne na stronie ssacej profilu wykreslono rozktad
izentropowej liczby Macha (rys. 4.3). Czerwona krzywa (EARSM 2D) jest wyni-
kiem przeprowadzonej symulacji, natomiast czarna krzywa reprezentuje dane pro-
jektowe 2D, ktore otrzymano od producenta silnikow lotniczych. W pierwszej ko-
lejnosci nalezy wyraznie podkresli¢, ze warunki naptywu, wyptywu i lokalizacja
fali uderzeniowej na stronie ssacej zostata poprawnie przewidziana. Warunki na-
ptywu w okolicy krawedzi natarcia (x/c = 0) mozna bezposrednio odczytaé z wy-
kresu (rys. 4.3), to samo dotyczy warunkéw wylotowych w okolicy krawedzi
sptywu (x/c = 1). Fala uderzeniowa zlokalizowana jest w potozeniu x/c ~ 0,45.
Jednak pomimo wskazanych zgodnosci zauwazy¢é mozna charakterystyczne roz-
nice wynikajace z zastosowanego modelu obliczeniowego oraz pewnych uprosz-
czen bedacych efektem modelowania 2D. Symbolem (1) zaznaczono migjsce,
w ktorym widoczny jest efekt plateau na krzywej czerwonej, co jest wynikiem
obecnosci przejécia laminarno-turbulentnego wywolanego falg uderzeniows.
Ten efekt jest charakterystyczny dla modelu GTM (ang. generalized transition
model), poniewaz przejscie laminarno-turbulentne jest wnim rozciagnigte
w przestrzeni. W przeciwienstwie do tego, model MISES wykorzystuje prostszy
model korelacji Abu-Ghannama i Shawa (AGS) [23] do opisu przej$cia lami-
narno-turbulentnego, w ktérym zmiana przeptywu z laminarnego na turbulentny
zachodzi skokowo, dlatego tez nie obserwuje sie efektu plateau. Kolejng rdznica
jest fragment z oznaczeniem (2), ktéry wynika z bezposrednio z zastosowanych
uproszczen W modelu MISES. Model, a w zasadzie system MISES jest zbiorem
programéw do szybkiej analizy i projektowania palisad, ktory obejmuje narzedzia
do generowania siatki, inicjalizacji, analizy przeptywu i post-processingu, prze-
znaczony do wstepnego okreslenia warunkow projektowych.

16
CFD - MISES 2D
@ CFD - EARSM 2D
14 !
12}
1]
=
1 -
08}
1 | 1 | |
085 0.2 0.4 0.6 08 1

x/c

Rys. 4.3. Rozktad izentropowej liczby Macha na stronie ssacej profilu
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Przedstawiona powyzej wstepna analiza przeptywu dwuwymiarowego pozwala
zidentyfikowa¢ charakterystyczne cechy przeptywu, nie mniej jednak model 2D
jest tylko pewnym uproszczeniem. Aby zidentyfikowaé trojwymiarowe struktury
wynikajgce zistnienia $cian bocznych niezbedna jest symulacja 3D.
W tym celu w oparciu 0 wczesniejszy 2D opracowano nowy model 3D. Przyjeto
rozpigto$¢ profilu réwna 100 mm, co odpowiada stosunkowi rozpigtosci do diu-
gosci profilu rownemu jednosci. Wartos$¢ ta wynika z ograniczen dostepnej prze-
strzeni pomiarowej w sekcji pomiarowej tunelu transonicznego IMP PAN. Tak
przygotowany model odpowiada rzeczywistej liniowej palisadzie profili z ograni-
czajacymi $cianami bocznymi. Na wlocie 1 wylocie przyjeto warunki brzegowe
zgodne z tymi zastosowanymi wcze$niej w modelu 2D. Na §cianach bocznych
zastosowano warunek $cianki w zwigzku z tym siatka zostata odpowiednio za-
geszczona przy samej Sciance, co pokazuje rys. 4.4. Ostatecznie model zwiek-
szyt sig do ponad 4x10° elementow.

$ciana boczna

krawedz
splywu

strona
ci$nieniowa

krawedz
natarcia

Rys. 4.4. Siatka obliczeniowa (widoczna co druga linia siatki)

Rozktad liczby Macha w potowie rozpigtosci profilu (rys. 4.5a) zasadniczo
nie zmienit si¢ wzgledem modelu 2D. Przeptyw od wlotu do fali uderzeniowej
wyglada bardzo podobnie. Pozycja fali uderzeniowej na stronie ssacej obydwu
modeli nieznacznie si¢ rozni si¢ od siebie, lecz nie jest to zmiana jako$ciowa.
Roznica ta wynika z przejscia od modelu 2D do 3D. Na skutek obecnosci $cian
bocznych w modelu 3D pojawia si¢ dodatkowa warstwa przyScienna oraz zaczy-
naja tworzy¢ si¢ przeptywy wtdrne W postaci wirow naroznych, co przektada sie
na wystepowanie dodatkowych strat, ktore nie byty uwzglednione w modelu 2D.
Aby uzyska¢ w modelu tréjwymiarowym identyczng pozycj¢ fali uderzeniowe;,
nalezy nieznacznie obnizy¢ ci$nienie statyczne na wylocie w celu zniwelowania
wystepowania dodatkowych oporoéw. Obszar, w ktérym widaé zasadnicze roznice
zaczyna si¢ za falg uderzeniowa. Przepltyw glowny zwalnia, po czym na skutek
obecno$ci przeptywow naroznych przyspiesza (rys. 4.5b). Mechanizm ten jest
klasycznym przyktadem wzrostu predkosci w obszarze poddzwigkowym wywo-
fanym przez zwezenie przekroju czynnego.
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Rys. 4.5 Wyniki symulacji 3D: a) rozktad liczby Macha, b) wizualizacja przeptywow
wtornych (obszar niebieski)

Roznica pomiedzy krzywa niebieska i czerwong (rys. 4.6), w szczegdlnosci
mowa tu o zakresie (0,5 < x/c < 1), ktory oznaczono literg A jest wynikiem kontr-
akcji przeptywu gldownego z przeptywani naroznymi. Aby zniwelowac t¢ roznice
w modelu 3D palisady nalezatoby zredukowaé do zera przeptywy narozne, w ta-
kim przypadku wspotczynnik AVDR wynositby 1. Mozna tego dokonaé na kilka
sposobow, ktore szerzej omowiono W rozdziale 1.5. Z uwagi na uwarunkowania
konstrukcyjne podjeto analize¢ mozliwosci kontroli przeptywoéw naroznych po-
przez zastosowanie otwordéw zlokalizowanych na stronie ssacej profilu, w bezpo-

srednim sgsiedztwie bocznych $cian.

1.6

I
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Rys. 4.6. Rozktad izentropowej liczby Macha na stronie ssacej profilu
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W uktadzie migdzytopatkowym zidentyfikowano dwa rodzaje przeplywow
wtornych, pierwszy jest efektem wystgpowania ,,silnej” interakcji pomigdzy falg
uderzeniowg a warstwa przys$cienng, czego skutkiem jest pojawienie si¢ oderwa-
nia pod stopg lambda, co przedstawiono na rys. 4.5b. Drugim rodzajem sg prze-
ptywy narozne wynikajace z obecnosci $cian bocznych. Decydujac si¢ na ak-
tywne sterowanie przeplywami naroznymi mozna wpltywac¢ w szerokim zakresie
na wielko$¢ obszarow, gdzie wystepuje przeplyw wtorny. Sterowanie przepty-
wami naroznymi pozwala uzyskiwac zatozony w projekcie wspotczynnik AVDR.
W tym celu przygotowano uproszczony potowkowy model 3D. Palisada liniowa
zostala podzielona W potowie rozpigtosci profilu na dwa lustrzane obszary za po-
moca plaszczyzny symetrii. Takie podejscie pozwala dwukrotnie zmniejszy¢ mo-
del i wptywa pozytywnie na przyspieszenie procesu generowania siatki oraz pro-
cesu obliczeniowego. Dodatkowo, aby uprosci¢ model zrezygnowano z modelo-
wania przejscia laminarno-turbulentnego, poniewaz celem obliczen jest wybor
wymiarow definiujacych wielkos¢ i potozenie otworu, ktory umozliwia sterowa-
nie w jak najwickszym zakresie. Uproszczenie to zastosowano tylko na etapie
projektowania.

Ostatecznie zdecydowano sie na przygotowanie pieciu réoznych geometrii.
Model pierwszy jest modelem referencyjnym, w ktérym nie uwzgledniono moz-
liwosci sterowania przeptywem naroznym. Pozostale cztery modele przygoto-
wano w oparciu o dane, ktére przedstawiono w tabeli 4.3, a sam schemat z ozna-
czeniami widoczny jest na rys. 4.7. Geometria otworéw wykorzystywanych
do sterowania przeplywem naroznym zostata zoptymalizowana pod katem ogra-
niczen konstrukcyjnych sekcji pomiarowej. Zastosowano szczeling ,,w profilu” ze
wzgledu na obecno$¢ okien pomiarowych w Scianach bocznych tunelu transo-
nicznego.

Tabela 4.3. Parametry definiujagce wymiary otworu
do sterowania przeptywem naroznym

Wymiar [mm]
A|B|C |[D |E
1 20 (20 [ 15] 15|50
2 65|20 15| 15|50
3 451 25(15|15|50
4 25140 15]15]50

Model

Warunki brzegowe w poszczegdlnych modelach r6znig si¢ nieznacznie ci$nie-
niem statycznym na wylocie, co podyktowane jest checig utrzymywania zblizonej
pozycji fali uderzeniowej we wszystkich przypadkach. Ci$nienie statyczne na wy-
locie z otworu zostato dobrane w taki sposob, aby przeptyw byt w nim zdtawiony,
takie podejscie pozwala przeanalizowa¢ maksymalng wydajnos¢ odsysania.
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Rys. 4.7. Schemat lokalizacji i charakterystycznych parametrow definiujgcych szczeling

Zestawienie otrzymanych wynikow zaprezentowano ha rys. 4.8, gdzie z lewej
strony widoczna jest powierzchnia profilu oznaczona kolorem czerwonym,
na ktorej na niebiesko oznaczono obszary naprgzen stycznych 0 ujemnej wartosci.
Potozenie otworu, przez ktory odsysany jest czynnik 0 obnizonym pedzie zazna-
czono kolorem bialtym. Jednak taka analiza jest niewystarczajaca, poniewaz obra-
zuje tylko powierzchnig¢ kontaktu przeptywu naroznego ze strong ssacag profilu,
nie mowigc nic 0 wysokosci czy catkowitej objetosci obszaru, gdzie wystepuje
oderwanie warstwy przyscienne;j.

przeplyw narozgy

slot
= X
Y
Pressure
62500
60000
57500
| 55000
~| 52500
model model model oo
1 2 2 47500
! 45000
1 42500
aszczyzna : 40000
b 7y krawedz 37500
symetri 35000
splywu 32500
30000
27500
I krawedz
- ‘ f natarcia
1 przeplyw
model model ; przep Iy model model
3 4 glowny 3 4

Rys. 4.8. Wizualizacja przeptywow naroznych
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Aby przyjrzec si¢ bardziej szczegblowo otrzymanym wynikom po prawej stronie
na rys. 4.8 zaprezentowano czarng izopowierzchni¢ (obszar trojwymiarowy),
ktora reprezentuje predkos¢ osiowa rowng V = -0,001 m/s. Powierzchnig te nalezy
interpretowac, jako rzeczywistg objetos¢ przeptywow wtornych. Jako przyktad
mozna wybra¢ tu zestawienie modelu 1 oraz 4. Wielkos$¢ obszaréw niebieskich
jest zblizona do siebie natomiast nie przektada si¢ to na warto$¢ wspotczynnika
AVDR, ktory przedstawiono w tabeli 4.4.

Tabela 4.4. Zestawienie warto$ci wspotczynnika AVDR

Model AVDR
referencyjny | 1,26

1 1,26
2 1,21
3 1,19
4 1,12

Dodatkowo, w oparciu 0 ci$nienie statyczne na stronie ssacej w $rodku roz-
pigtosci profilu, wykre§lono rozktad izentropowej liczby Macha (rys. 4.9). Porow-
nujac modele 1 oraz 4, ktore jak sie okazuje reprezentujg skrajne przypadki,
mozna zauwazy¢ zasadnicze roznice w obszarze zaznaczonym przerywang linig.

16

referencyjny

1

| | ] | )
0'60 0.2 0.4 0.6 0.8 1

x/c

Rys. 4.9. Rozktad izentropowej liczby Macha na stronie ssacej profilu

Zaktadajac, ze naptyw i pozycja fali uderzeniowej w kazdym z modeli sa zbli-
zone, to jedyne réznice jakosciowe maja miejsce za falg uderzeniowa, w strefie
0 dtugosci 40% cieciwy. Mniejsze przeptywy narozne powoduja, ze kontrakcja
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przeptywu gtdéwnego jest mniej intensywna, co wptywa na redukcje wspotczyn-
nika AVDR.

Wartosci wspotezynnika AVDR dla badanych modeli zestawiono w tabeli
4.4, Linie kontrolne do wyznaczenia wspotczynnika AVDR znajdujg si¢ w plasz-
czyznie symetrii sekcji pomiarowej | odsunigte sa 0d krawedzi natarcia
oraz sptywu na odleglos¢ rowna 10% cigciwy. Najwickszy zakres regulacji za-
pewnia otwor wykonany w modelu 4, co nie jest zaskakujace, biorgc pod uwage
jego najwigksze rozmiary. Warunek brzegowy na wylocie z otworu byt tak zdefi-
niowany, ze przeptyw w otworze byt zdtawiony. Zwigkszajac ci$nienie statyczne
na wylocie, mozna zmniejszy¢ ilo§¢ odsysanego plynu i tym samym zwickszy¢
udziat przeptywdéw naroznych w stosunku do przeptywu gtéwnego, co pozwala
kontrolowaé wspotczynnik AVDR.

Na rys. 4.10 zestawiono model referencyjny z modelem 4. W tle wy$wietlono
kontury liczby Macha dla przypadku referencyjnego w ptaszczyznie symetrii (rys.
4.7). Linia ciagta reprezentuje przypadek referencyjny, a linia przerywana wynik
uzyskany dla modelu 4. Linie te odpowiadaja warto$ci Ma = 1. Pozycja fali ude-
rzeniowej w obydwu przypadkach jest taka sama, zasadniczg rdznicg jest wiel-
ko$¢ obszaru podwyzszonej liczby Macha, ktorg wskazujg strzatki. Zmniejszenie
udziatu przeptywu naroznego powoduje, ze przekroj czynny kanatu miedzytopat-
kowego zwieksza sie, co prowadzi do spadku predkosci W obszarze poddzwieko-
wym za falg uderzeniowa. Rdznica ta zostata wczesniej przedstawiona na rys. 4.9.

[ Mach Number
T — 14
1.3
1.2
1.1
1
0.9
S 0.8
m 0.7
model 4 o —— gg
| referencyjny 0.4
0.3
0.2
E— 0.1
‘\»1_4\_\ \

Rys. 4.10. Rozktad liczby Macha w ptaszczyznie symetrii



5. Projekt stanowiska do badan oddzialywania fali
uderzeniowej na profilu sprezarki

W tym rozdziale opisany zostal proces projektowania stanowiska badawczego
do analizy oddziatywania fali uderzeniowej na profilu spr¢zarki transoniczne;.

W pierwszej czesci przeprowadzono analizg przeptywu dwuwymiarowego
przez sekcje pomiarowa, opartg na wynikach i do§wiadczeniach zebranych w roz-
dziale 4. Obejmowata ona okreslenie wymiarow profilu sprezarkowego, zaprojek-
towanie ksztattu §cian sekcji na podstawie linii pradu w palisadzie liniowej oraz
szczegbdtowa analize wplywu potozenia profili wzgledem sekcji i stanowiska po-
miarowego, uwzgledniajac zmiany polozenia w poziomie i pionie oraz kat na-
ptywu uzyskany poprzez ich obrot. W drugiej czgsci przeprowadzono analizg
przeptywu trojwymiarowego, uwzgledniajaca wplyw $cian ograniczajacych
(bocznych) na zmiane struktury przeptywu wzgledem wczes$niejszego modelu
dwuwymiarowego. Dodatkowo przeanalizowano sposob montazu profili w sekcji
pomiarowej oraz wplyw potozenia i zastosowanych wspornikow na strukture
przeptywu. W ramach analizy, zbadano réwniez wplyw otworow do sterowania
przeplywem na ostateczng strukturg przeptywu.

Koncowym efektem przeprowadzonych badan numerycznych bylo opraco-
wanie projektu (modelu numerycznego) sekcji pomiarowej, ktory uwzgledniat
wszystkie powyzsze analizy, W celu zasymulowanie przeptywu po stronie ssacej
palisady liniowej w liniowej sekcji pomiarowej zbudowanej w IMP PAN w Gdan-
sku. Przeprowadzono optymalizacje¢ ksztaltu Scian sekcji pomiarowej oraz spo-
sobu montazu profili. Wyniki wykonanych obliczen numerycznych $wiadczyty
0 zlozonym wplywie $cian ograniczajacych i zastosowanych wspornikéw
na strukture przeptywu, oraz wskazywaly na konieczno$¢ zastosowania otworoéw
do sterowania przeptywem. Ostatecznie uzyskano projekt stanowiska do badania
oddzialywania fali uderzeniowej na profilu sprezarki.

5.1. Obliczenia w ramach modelu dwuwymiarowego

Symulacje przeptywu 2D oraz 3D przeprowadzone dla modelu palisady liniowej pozwa-
laty na przygotowanie koncepcji projektu sekcji pomiarowej do analizy interakcji
fali uderzeniowej z warstwa przyscienng na stronie ssacej profilu. Transoniczny
tunel zbudowany w Instytucie Maszyn Przeptywowych PAN umozliwia instalacj¢
sekcji pomiarowej w postaci modutu ograniczonego wymiarami wewnetrznymi
350 mm x 100 mm x 1500 mm, co ogranicza maksymalng szeroko$¢ kanatu po-
miarowego i rozpigtos¢ profilu do 100 mm. Wyniki symulacji palisady liniowej
3D (rys. 4.6) pokazuja, ze stosunek rozpigtosci do cieciwy profilu rowny 1 po-
zwala na odtwarzanie zatozonego rozktadu ci$nienia na stronie ssacej profilu. Za-
tem, majac zdefiniowang cigciwe profilu oraz odlegtos¢ pomiedzy Scianami bocz-
nymi, pozostaje kwestia wyboru liczby profili oraz zaprojektowanie dyszy
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zbiezno-rozbieznej, ktora przyspieszy przeptyw do wymaganej predkosci, zapew-
niajac jego jednorodnos¢ przed sekcjg pomiarows, w celu odpowiedniego odwzo-
rowania warunkow przed palisada (rys. 5.1). Dla lepszego zrozumienia projektu
sekcji pomiarowej na rys. 5.1 zaznaczono kierunki wzgledny i bezwzgledny
wzgledem palisady wirnikowej. Z racji ograniczonego miejsca w sekcji pomiaro-
wej zdecydowano si¢ na wybor dwoch profili. Profil dolny jest obiektem badaw-
czym, ktorego strona ssgca ma odwzorowaé¢ warunki panujgce W palisadzie linio-
wej. Profil gorny ma za zadanie wygenerowanie fali uderzeniowej, ktora bedzie
oddzialywata z warstwa przy$cienng na stronie ssacej dolnego profilu. Dzigki ta-
kiej konfiguracji mozna odwzorowywa¢ warunki panujace W uktadzie miedzyto-
patkowym.

& N
& ‘/
A’\P,v A
S 7 7

&
&2

 »

bezwzgledny. proﬁ_l
kierunek v/ ~sprezarkowy

Rys. 5.1. Rozktad liczby Macha w palisadzie liniowej

Ostatnim elementem w koncepcji budowy stanowiska pozostaje ksztatt Sciany
gornej i dolnej w obrebie profili. Wstepng geometri¢ zdefiniowano w oparciu o li-
nie pradu pochodzace z symulacji palisady liniowej. W tym celu wykorzystano
wyniki symulacji, ktore przedstawiono w rozdziale 4.

Podsumowujac, koncepcja budowy stanowiska pomiarowego polega
na wprowadzeniu dyszy zbiezno-rozbieznej do liniowej sekcji pomiarowej, a na-
stepnie umieszczeniu dwoch profili w takiej pozycji, aby kat naptywu wynosit
zero, co odpowiada naptywowi na profil w uktadzie wzglgdnym wirnika. Nastep-
nie, na przedtuzeniu dyszy, umieszcza si¢ gorng i dolng $cianke sekcji pomiaro-
wej. Ksztalt tych Scianek powinien by¢ tak dobrany, aby kat wyptywu czynnika
w uktadzie miedzytopatkowym odpowiadat palisadzie. W tym celu, wykorzystu-
jac wyniki symulacji dla palisady liniowej, generuje si¢ linie pradu, ktore ograni-
czaja domene W miejscu, gdzie konczy si¢ dysza. Ostateczny szkic 2D przedsta-
wiajacy koncepcje stanowiska pomiarowego zostat pokazany na rys. 5.2.

Uksztattowanie sekcji pomiarowej widoczne na rys. 5.2 postuzyto do wstep-
nej analizy struktury przeptywu. W celu przyspieszenia procesu generowania
siatki oraz testowania roznych konfiguracji i geometrii, w symulacjach zastoso-
wano niestrukturalng siatke obliczeniowa. w symulacjach. Dzigki temu mozliwe
byto zautomatyzowanie procesu generowania siatki oraz skrocenie czasu testowa-
nia wielu konfiguracji i geometrii, co zwickszyto efektywnosc catego procesu.



5. Projekt stanowiska do badan oddzialywania fali uderzeniowe;j... 49
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Rys. 5.2. Szkic koncepcji 2D sekcji pomiarowej

Niestrukturalna siatka obliczeniowa pozwala na bardziej elastyczne iautoma-
tyczne zarzadzanie procesem symulacji i zostata wygenerowana w programie He-
xpress Numeca. Na rys. 5.3 pokazano przyktad siatki obliczeniowej, ktora
sktada sie z ok. 3x10° elementéw. Na $ciankach rozmiar pierwszego elementu
siatki dostosowano tak, aby warto$¢ wspétczynnika y* nie przekraczata jednosci.
Symulacje przeprowadzono zapomocg solwera do siatek niestrukturalnych
Fine/Open Numeca z wykorzystaniem techniki zwiekszajacej szybkos¢ otrzymy-
wania zbiezno$ci typu multigrid.

Na wlocie do domeny zastosowano parametry spietrzenia odpowiadajgce tym
panujacym w palisadzie liniowej, a na wylocie ustawiono ci$nienie statyczne, co
pozwolito sterowaé pozycja fali uderzeniowej na stornie ssacej dolnego profilu.
Szczegdlowe parametry przedstawiono w tabeli 5.1.

Tabela 5.1. Parametry definiujgce warunki brzegowe

Wilot
Parametr Wartosé
Cisnienie catkowite 101000 Pa
Temperatura catkowita 293K
Intensywno$¢ turbulencji 1%
Stosune}( l.epkoéci turbylentnej do 10
lepkosci kinematycznej ptynu

Wylot

Parametr Wartos¢

Ci$nienie statyczne 70000 Pa

Wstepne wyniki symulacji zaprezentowano na rys. 5.4 i 5.5. Predkos¢ prze-
ptywu przed sekcja pomiarowa odpowiada liczbie Macha 1,22. Na krawedzi na-
tarcia dolnego profilu generowana jest fala uderzeniowa, ktora z jednej strony tra-
fia na dolng Scianke sekcji pomiarowej, a z drugiej strony, po odbiciu si¢ od gor-
nej Scianki sekcji, trafia w przestrzen pomiedzy gorng §cianka, a géornym profilem.
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Rys. 5.3. Dwuwymiarowa siatka obliczeniowa wstepnego projektu 2D
sekcji pomiarowej

Fala uderzeniowa generowana na krawedzi natarcia gornego profilu z jednej
strony trafia na strone ssaca dolnego profilu, a z drugiej strony odbija si¢ od gor-
nej Scianki sekcji pomiarowej, trafiajac ostatecznie na strong¢ ssaca gornego pro-
filu. Uktad falowy wystepujacy W kanale mig¢dzytopatkowym jest bardzo po-
dobny do tego wystepujacego W konfiguracji palisady liniowej. Zatem wynik
ten potwierdza mozliwo$¢ odwzorowania warunkdéw panujacych na stronie ssacej
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Rys. 5.4. Sekwencja fal uderzeniowych Rys. 5.5. Sekwencja fal uderzeniowych
w sekcji pomiarowej w palisadzie liniowej

profilu palisady liniowej w liniowej sekcji ograniczonej $ciankami. Zaobserwo-
waé mozna rowniez pewne obszary — struktury, ktore nie wystgpuja w palisadzie
liniowej, a moga mie¢ negatywny wptyw na uktad przeptywowy. Jednym z takich
obszarow jest strefa oznaczona symbolem A (rys. 5.4), gdzie fala uderzeniowa
z krawedzi natarcia dolnego profilu oddzialuje na warstwe przyscienng dolnej
Sciany powodujgc przyrost grubosci warstwy przysciennej, zmieniajac przekroj
czynny pod dolnym profilem. Podobna sytuacja ma miejsce w okolicy gornej
Scianki, gdzie dwie fale uderzeniowe oznaczone symbolami B i C odbijaja sie
od $ciany, wynikiem czego jest pojawienie si¢ oderwania na gornej Sciance, co
oznaczono symbolem D. Fale odbite od gornej $cianki padajg na strone ssacg gor-
nego profilu, nie wptywajac na badany strumien w kanale miedzytopatkowym.
Pojawienie si¢ oderwania (D) powoduje przyrost grubosci warstwy przysciennej,
W zwigzku z czym strumien gtdwny zostaje odchylony od goérnej $cianki. Aby ste-
rowaé grubo$cig warstwy przy$ciennej W tym rejonie nalezy uwzgledni¢ mozli-
wo$¢ redukcji obszarow 0 nizszym pedzie, co szerzej bedzie omowione W dalszej
czesci pracy.

Lokalizacja i formowanie si¢ uktadu falowego sa bezposrednio zwigzane
z potozeniem profili w kanale. Ponadto, wyniki symulacji numerycznej sg W du-
zej mierze uzaleznione od wyboru modelu turbulencji, ktory wptywa na rozktad
predkosci, cisnienia oraz formowanie si¢ przeptywow wtornych. Dlatego tez pod-
czas analizy wynikéw nalezy uwzgledni¢ pewien zakres marginesu modyfikacji,
co umozliwi ewentualne korekty, wynikajace z uproszczenia modelu do 2D.
W zwigzku z tym przeanalizowano dodatkowe warianty, w ktorych profile zo-
staty ustalone W roznych konfiguracjach wzgledem sekcji pomiarowej, takie jak
zmiana potozenia poziomego i pionowego w zakresie 5 mm oraz korekta kata na-
tarcia. Przyktady zmiany zostaty przedstawione narys. 5.6. Pozycj¢ bazowg ozna-
Czono na czarno, a zmiane wzgledem potozenia wstepnego na czerwono.
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Rys. 5.6. Dodatkowe konfiguracje obliczeniowe

Na rysunku widoczny jest tylko jeden profil, co ma na celu zilustrowanie réznic
W potozeniu przed ipo modyfikacji. W rzeczywistosci oba profile zmieniaja
swojg lokalizacje wzglgdem nieruchomych $cian, zachowujgc przy tym charakte-
rystyczng dla palisady liniowej podziatke.

W pierwszej konfiguracji oba profile sg przesunigte 0 5 mm w plaszczyznie
poziomej, w drugiej oba profile przesunigte sg 0 5 mm w plaszczyznie pionowej,
natomiast w ostatniej sprawdzono, jak wyglada uktad falowy, gdy oba profile sa
obrécone 0 1° wzgledem wlasnej krawedzi natarcia. Wprowadzenie dodatkowych
stopni swobody do projektu umozliwia precyzyjne ustawienie profili w celu uzy-
skania oczekiwanej struktury przeptywu, ktora pozwala na badanie oddziatywa-
nia fali uderzeniowej na stronie ssacej topatki wentylatora

Przypadek pierwszy to taki, w ktorym istnieje mozliwos¢ korygowania pozy-
cji profili wzgledem sekcji pomiarowej W ptaszczyznie poziomej. W tym celu
przygotowano model, gdzie profile przesuni¢to 0 5 mm w dot przeptywu wzgle-
dem konfiguracji bazowej. Poréwnanie uktadu falowego w dwoch konfiguracjach
przedstawiono na rys. 5.7. Struktura fal uderzeniowych nie ulega zmianie jako-
$ciowej, natomiast zmiana lokalizacji profili powoduje to, ze fala generowana
na krawedzi natarcia dolnego profilu trafia na dolng $cianke nieco p6zniej, niz ma
to miejsce w konfiguracji poczatkowej. W rezultacie predkosc¢ przed falg uderze-
niowg wzrasta, co prowadzi do powstania wigkszej stopy lambda, ktora wptywa
na intensywno$¢ interakcji pomigdzy falg i warstwa przyScienng. Poniewaz dolna
$cianka zostata zdefiniowana jako krzywa odpowiadajaca linii pradu z uktadu pali-
sady liniowej, przesuniecie profili w ptaszczyznie poziomej wzgledem $cian ogra-
niczajacych powoduje niewielka zmiane przekroju czynnego kanalu miedzy dol-
nym profilem a dolng $cianka. Taka modyfikacja powoduje, ze pojawia si¢ nieco
wigksze oderwanie na dolnej $ciance tuz pod krawedzig natarcia dolnego profilu.
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Rys. 5.7. Uklad falowy przy poziomej zmianie potozenia

W konsekwencji $lad sptywowy dolnego profilu zostaje odchylony. Dlatego tez
nalezy uwzglednic ten aspekt w finalnym projekcie, gdzie bedzie mozna sterowac
grubo$cia warstwy przySciennej W okolicy dolnej $cianki.

Przypadek drugi zaktada mozliwo$¢ zmiany potozenia profili wzgledem sek-
cji pomiarowej w ptaszczyznie pionowej. Na rys. 5.8 po lewej stronie pokazano
konfiguracj¢ bazows, a po prawej nowa konfiguracje. Zasadnicza r6znicg pomig-
dzy tymi modelami jest to, ze w przypadku potozenia bazowego fala generowana
na krawedzi natarcia dolnego profilu odbija si¢ od gornej $ciany i trafia na strong
ssacg gornego profilu.

Rys. 5.8. Uktad falowy przy pionowej zmianie potozenia
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Natomiast w przypadku pokazanym po prawej stronie zauwazy¢ mozna, ze fala
uderzeniowa generowana na krawedzi natarcia dolnego profilu po odbiciu si¢
od gornej $cianki trafia w kanal migdzylopatkowy, co zaznaczono ciagla czer-
wong linig. Taka konfiguracja nie wystgpuje W palisadzie liniowej. Przyktad
ten pokazuje, ze uktad falowy jest zdecydowanie bardziej wrazliwy na zmiang po-
lozenia pionowego niz poziomego.

Ostatnia modyfikacja uwzglednia mozliwo$¢ wprowadzenia korekty zwigza-
nej ze zmiang kata natarcia. W tym przypadku krawedzie natarcia nie zmieniajg
lokalizacji wzgledem sekcji pomiarowej, co umozliwia obracanie obu profili nie-
zaleznie od siebie. Zmniejszenie kata natarcia 0 1° nie wptywa w znaczacy spo-
sob na uktad falowy wystepujacy w kanale przeptywowym. Jednak wptywa
na zmiang ci$nienia statycznego na stronie ssacej, co z kolei przektada si¢ na r6z-
nice w rozktadzie izentropowej liczby Macha. W analizowanym przypadku fala
uderzeniowa zostata przesunigta w dot przeptywu. Cisnienie statyczne od krawe-
dzi natarcia do fali uderzeniowej zwigksza sig, co na wykresie (rys. 5.9) mozna
odczytaé jako spadek izentropowej liczby Macha. Na wylocie z kanatu miedzyto-
patkowego, blisko krawedzi sptywu, cis$nienie statyczne osigga w obu przypad-
kach takg samg warto$¢, poniewaz nie zmieniano warunkéw brzegowych w do-
menie obliczeniowe;j.
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Rys. 5.9. Rozktad izentropowej liczby Macha na stronie ssacej profilu

5.2. Obliczenia w ramach modelu trojwymiarowego

Kolejnym etapem projektowania sekcji pomiarowej jest analiza efektow trojwy-
miarowych zwigzanych z obecnoscia $cian bocznych. W tym celu, podobnie jak
w rozdziale 4, wykorzystano geometri¢ dwuwymiarowg, gdzie dodano trzeci wy-
miar odpowiadajacy szerokosci kanatu 100 mm.

Na potrzeby symulacji 3D wykorzystano siatke strukturalng z uwagi na kilka
korzys$ci. Po pierwsze, na podstawie obliczen 2D ograniczono ilo$¢ analizowa-
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nych konfiguracji, a dodatkowo siatka taka charakteryzuje si¢ regularnym ukta-
dem wezlow W poroéwnaniu z siatkami niestrukturalnymi, co wptywa pozytywnie
na proces zbieznosci. Topologia siatki sktada si¢ 31 blokéw, co przedstawiono na
rys. 5.10, a catkowita liczba elementéw wynosi okoto 14x10° Siatka ta zostata
przygotowana przy pomocy preprocesora IGG Numeca.

Rys. 5.10. Strukturalna siatka obliczeniowa 3D

Obliczenia przeprowadzono przy uzyciu solvera Fine/Turbo Numeca z wyko-
rzystaniem techniki zwigkszajacej szybko$¢ otrzymywania zbieznosci typu mul-
tigrid. Warunki brzegowe zostaty rowniez zaadoptowane z modelu 2D. Jako$¢
siatki obliczeniowej w obrebie analizowanych profili przedstawi¢ mozna W nastg-
pujacy sposob:

e Ortogonalnos$¢:
o 75°-90° wystepuje w 90%;
o 60°-78° wystepuje W 9%;
o 45°-60° wystepuje W 1%, komorki z tego zakresu zlokalizowane sg
W miejscu, gdzie jest najwieksza krzywizna geometrii, mowa
tu o krawedziach natarcia i sptywu.
e Wspotczynnik charakteryzujacy stosunek dhugosci sagsiednich elemen-
tow (ang. expansion ratio):
o 1,0—-1,1 wystepuje w 43%;
o 1,1-1,2 wystepuje W 26%;
o 1,2-1,3 wystepuje w 30%;
o 1,3-1,4 wystepuje W 1%, warto$¢ zalecana w modelu EARSM
z uwzglednieniem modelowania przejscia laminarno-turbulentnego
nie powinna przekroczy¢ 1,4.
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Wyniki symulacji zaprezentowano na rys. 5.11. Przeptywy wtorne zostaty
oznaczone czerwonymi strzalkami, areprezentowane sg przez powierzchni¢
0 statej wartosci sktadowej predkosci Vyx =-0,001 m/s, gdzie x to kierunek prze-
ptywu gldéwnego. Wida¢ wyraznie zardbwno przeptywy narozne, jak i oderwanie
spowodowane oddziatywaniem warstwy przysciennej z prostg falag uderzeniowa
w kanale migdzytopatkowym. Gtéwna r6znicg miedzy modelem 2D a 3D jest zto-
zono$¢ struktury przeptywu, wynikajaca z silnej anizotropowos$ci spowodowane;j
obecnoscig $cian bocznych. Nowe obszary, ktore pojawiaja si¢ w modelu 3D, po-
wodujg istotne réznice W przeptywie W osi kanalu w poréwnaniu do modelu 2D.
W koncowym projekcie stanowiska nalezy uwzglednic te aspekty, aby poprawnie
odwzorowa¢ pole przeptywu w poblizu strony ssacej dolnego profilu wzgledem
palisady liniowej.

'NUMECA

Sciana boczna

gory profil

dolny profil

oderwanie pod fala

Sciana dolna o
uderzeniowa

przeplywy narozne

Rys. 5.11. Rozktad liczby Macha w osi kanatu oraz wizualizacja przeptywow wtornych

W projektowaniu sekcji pomiarowej kluczowg kwestig jest sposob ustalenia
polozenia profili wzgledem kanalu przeplywowego. Kazdy dodatkowy element
konstrukcyjny wprowadzony do kanatu oddziatuje na strukture przeptywu.
W koncowym projekcie nalezy uwzgledni¢ mozliwos¢ zmiany potozenia profili
wzgledem nieruchomej sekcji. Wazne jest roéwniez, aby kanat miedzytopatkowy
nie byt przystoniety, poniewaz pozwoli to na zastosowanie optycznych technik
pomiarowych w eksperymencie, jednoczesnie pozwoli to na zachowanie nie-
zmienionej geometrii kanatlu migdzylopatkowego. Dlatego zdecydowano si¢
na sposob, ktory pokazano na rys. 5.12. Gorny profil na skraju rozpigtosci przy-
mocowano do wspornikow, ktore tacza si¢ z gorng Scianka. Dolny profil rowniez
posiada wsporniki, ktore polaczone sa z dolng $ciang. Dzigki takiemu podziatlowi
kanat migdzylopatkowy pozostaje niezmienny wzglgdem palisady liniowej. Cata
struktura sekcji pomiarowej zostala zaprezentowana na rys. 5.13.
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Rys. 5.12. Gorny profil wraz z wspornikiem
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Rys. 5.13 Geometria sekcji pomiarowej

Na rys. 5.14 zaprezentowano wyniki otrzymane dla modelu ze wspornikami.
Obecnos¢ wspornikow wpltywa W znaczacy sposob na formowanie si¢ struktury
przeptywu. W gornej czesci fala uderzeniowa nad gornym profilem przemieszcza
si¢ w gore przeptywu, co wynika bezposrednio z wprowadzenia wspornikow
do obszaru naddzwigkowego, czego efektem jest spadek predkosci. Dodatkowo
na koncu wspornikow pojawia si¢ oderwanie, ktorego nie ma w modelu przedsta-
wionym na rys. 5.11. Dolne wsporniki wptywaja miedzy innymi na strukture
przeptywu ponizej dolnego profilu, szczegdlnie widoczne jest to na dolnej
$ciance, gdzie pojawia si¢ bardzo duze oderwanie za krawedzig natarcia dolnego
profilu. Jak zauwazono wcze$niej w modelu 2D oderwanie na dolnej $ciance
wplywa na $lad sptywowy dolnego profilu odchylajac go, co w konsekwencji od-
dziatluje na kanat miedzytopatkowy. Poniewaz ksztatt kanatu migdzytopatkowego
pozostat niezmienny, zatem réznica w strukturze przeplywu moze by¢ wynikiem
innej proporcji przeptywajacej masy w poszczeg6élnych kanatach, nad goérnym
profilem, w kanale miedzytopatkowym oraz pod dolnym profilem.



58 Oddzialywanie fali uderzeniowej z warstwq przyscienng...

NUMECA $ciana boczna

gorny profil

dolny profil

02
przeplyw narozny
[

oderwanie na dolnej

oderwanie pod fala P
$cianie

Sciana dolna .
uderzeniowq

Rys. 5.14. Rozktad liczby Macha w osi kanatu oraz wizualizacja przeptywoéw wtornych

Jednym z kryteriow projektowych sekcji pomiarowej jest podobienstwo roz-
ktadu parametréw na stronie ssgcej dolnego profilu wzglgdem palisady liniowe;.
Warunek ten moze by¢ spetniony, jesli odpowiednio steruje sie parametrami prze-
ptywu przed i za profilem. Nalezy takze podkresli¢ znaczenie otwordow przy bocz-
nych $cianach, dzigki ktérym mozna sterowaé przeptywem w obszarach newral-
gicznych. Symulacje dla przeptywu w palisadzie i w sekcji pomiarowej pozwalaja
na wyroznienie trzech obszarow. Obszar pierwszy znajduje si¢ w kanale miedzy-
topatkowym, gdzie indukujg si¢ przeptywy narozne. Sterowanie wielko$cig tych
przeptywow ma bezposredni wplyw na przeptyw gléwny, co wykazano w konco-
wej czesci rozdziatu 4. Dlatego tez przygotowano finalny projekt 3D, w ktorym
umieszczono otwory w dolnym profilu, a ktére przechodzg przez dolne wsporniki
po obu stronach sekgcji.

Obecnos¢ wspornikow ma istotny wptyw na strukture przeptywu i formowa-
nie si¢ fal uderzeniowych w catej sekcji. Dlatego ze wzgledu na sterowanie prze-
ptywem nie tylko w kanale mig¢dzytopatkowym, a réwniez w kanale nad gornym
profilem i pod dolnym profilem, zdecydowano sie na wykonanie dodatkowych
otworow, ktore wykonane beda sg umiejscowione na gornej i dolnej Sciance.
Ich obecnos¢ umozliwi regulacj¢ obszaréw, w ktorych moze pojawic si¢ oderwa-
nie przeptywu. Taki uktad sekcji pomiarowej umozliwia niezalezne sterowanie
przeptywem W poszczegdlnych kanatach. Koniecznos$¢ dostosowania pozycji fali
uderzeniowej w kanale migdzytopatkowym wymaga regulacji ci$nienia statycz-
nego na wylocie z sekcji. Jednak zmiana ci$nienia wptywa rowniez na przeptyw
w kanale nad gornym profilem oraz pod dolnym profilem, a precyzyjne sterowa-
nie pozycja fali uderzeniowej w srodkowej czgsci sekcji wymaga dostosowania
warunkoéw w sasiadujacych kanatach, ktére moga by¢ regulowane niezaleznie
od siebie. Ostateczna geometria 3D uwzgledniajaca wyzej wymienione modyfi-
kacje pokazana jest na rys. 5.15.
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Rys. 5.15. Geometria sekcji pomiarowej wraz z elementami do sterowania przeptywem

Geometria przedstawiona na rys. 5.15 postuzyta do przygotowania projektu
stanowiska pomiarowego, na ktérym przeprowadzono badania przy wykorzysta-
niu nastepujacych technik pomiarowych:

¢ wizualizacja olejowa na stronie ssacej dolnego profilu,

e PSP (ang. pressure sensitive paints) — analiza rozktadu ci$nienia statycz-

nego na stronie ssacej dolnego profilu,

e obrazowanie technikg schlieren — wizualizacja pola ggstoSci przeptywa-

jacego powietrza w poprzek kanatu,

e LDA (ang. laser Doppler anemometer) — pomiar predkosci przeptywu

przed i za uktadem migdzytopatkowym.

Poza wyzej wymienionymi pomiarami na stronie ssgcej wykonano kilka
otworow na srodku profilu do pomiaru ci$nienia statycznego. Znormalizowane
wyniki pozwolg na porownanie rozkladu izentropowej liczby Macha. Dodatkowo
pomiary cisnienia statycznego postuzyly do kalibracji techniki PSP. Projekt
przedstawiony na rys. 5.16 nie posiada widocznych $cian bocznych. Zdjgcie zto-
zonego stanowiska pomiarowego wykorzystywanego w badaniach eksperymen-
talnych zostato pokazane na rys. 5.17.
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Rys. 5.17. Rzeczywiste stanowisko pomiarowe



6. Oddzialywanie fali uderzeniowej z warstwg
przyscienng na profilu z naturalnym przejsciem
laminarno-turbulentnym

W tym rozdziale przedstawiono szczegdtowy opis wykorzystanej siatki oblicze-
niowej oraz modelu obliczeniowego wraz z opisem zastosowanych warunkoéw
brzegowych. Przedstawione wyniki eksperymentalne postuzyty do walidacji
otrzymanych wynikéw numerycznych. W ramach poréwnania wynikow zesta-
wiono:
e rozktad predkosci przed i za profilami,
e rozktad izentropowej liczby Macha na stronie ssacej profilu,
e uktad falowy na podstawie obrazowanie technikg schlieren oraz nume-
rycznej wizualizacji modutu gradientu gestosci,
e wizualizacje olejowa z rozktadem linii pradu w bliskiej odlegtosci
od strony ssgcej dolnego profilu,
e rozktad ci$nienia statycznego na profilu,
e $lad sptywowy za badanym profilem.
Po procesie walidacji, przeprowadzono szczegdlowa analize numeryczng war-
stwy przysciennej W wybranych trawersach, anastepnie podano charaktery-
styczne parametry catkowe, ktore jg definiuja. Ponadto wyjasniono przyczyny
wystepujacych réznic, odnoszac si¢ do wynikdéw szerokiego zakresu badan opu-
blikowanych w tej dziedzinie.

Model referencyjny (numeryczny) (rys. 6.1) zostal przygotowany W oparciu
0 geometrie zaprezentowana na rys. 5.15. W odréznieniu od modelu prezentowa-
nego w poprzednim rozdziale i ze wzgledu na dodatkowe otwory do sterowania
przeptywem dodano kolejne bloki siatki. Pozostate bloki zmodyfikowano
w taki sposob, aby W pdzniejszych konfiguracjach mozna byto wykorzystac te
samg strukture siatki obliczeniowej. Zostanie to szerzej wyjasnione w dalszej czg-
$ci pracy. Modyfikacja polegata na podziale blokow na mniejsze i zageszczeniu
siatki obliczeniowej w bliskiej lokalizacji otworow do sterowania przeptywem
na dolnej i gornej Scianie kanatu oraz na stronie ssacej dolnego profilu, co przed-
stawiono na rys. 6.1. Ostatecznie wykorzystano 48 strukturalnych blokow, a cat-
kowita liczba elementéw wynosita ok. ~20x10° W celu uproszczenia budowy
modelu obliczeniowego, bloki w strefie wlotu iwylotu zsekcji pomiarowej
oraz te definiujace otwory wykorzystane do sterowania przeptywem potaczono
Z pozostatg czescig za pomoca techniki FNMB (ang. full non matching boundary
connection). Metoda ta umozliwia taczenie ze soba sasiadujacych blokow, w kto-
rych wystepuje rézne rozmieszczenie weztow.

W przekroju wlotowym zatozono ci$nienie catkowite rowne 101 kPa i tempe-
raturg catkowitg 293 K. Energia kinetyczna turbulencji i wspotczynnik dyssypacji
zostal wyznaczony w oparciu o dane z pomiarow w sekcji pomiarowej, gdzie in-
tensywno$¢ turbulencji wynosita ok. 1%. Cisnienie statyczne na wylocie zostato
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odpowiednio dobrane, aby uzyskac¢ t¢ sama pozycje¢ fali na dolnym profilu jak
w pomiarach na stanowisku badawczym i wynosito 76 kPa. Ci$nienie w otworach
zaadoptowano bezposrednio z eksperymentu: w otworze na gornej Sciance (O1)
wynosito 30 kPa, na dolnej $ciance (O2) 50 kPa oraz na dolnych podporach
38 kPa. Oznaczenia poszczegdlnych otworow przedstawiono na rys. 6.1.

otwor w gornej Scianie kanahu
(o1

otwor w dolnej $cianie kanatu
= (02)

otwory w dolnych podporach
polaczone ze strong ssaca profilu
(03)

Rys. 6.2. Topologia siatki obliczeniowej w obrebie profili sprezarkowych

Ze wzgledu na niestacjonarnos¢ fali uderzeniowej zaobserwowanej w trakcie
badan eksperymentalnych, w obecnym i kolejnym rozdziale prezentowane sa wy-
niki obliczen przeptywu niestacjonarnego. Dodatkowo wyniki tych symulacji
uwzgledniajg modelowanie przejscia laminarno-turbulentnego.
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Pomiary oscylacji fali uderzeniowej wskazywaty na wystgpowanie charakte-
rystycznych czgstotliwosci zaleznych od badanej konfiguracji [5]. Analizg prze-
prowadzono zaréwno dla przypadku referencyjnego, przedstawionego w tym roz-
dziale, jak i dla profilu zmodyfikowanego, omdéwionego w nastgpnym rozdziale.
Mierzona czestotliwo$¢ drgan fali uderzeniowej wynosita od 100 Hz do 500 Hz,
a po przekroczeniu tego zakresu amplituda sygnatu drgan fali uderzeniowej wy-
raznie malata. Analiza badan eksperymentalnych utatwita dobor kroku czasowego
tak, aby wykona¢ obliczenia z odpowiednig rozdzielczoscia. Do obliczen przyjeto
krok czasowy réwny 2,5x10° s, co odpowiada 80 krokom czasowym na jeden
okres drgan o czgstotliwosci 500 Hz. Wszystkie zaprezentowane ponizej wyniki
zostaly usrednione w czasie.

Na rys. 6.3 przedstawiono szkic fragmentu sekcji pomiarowej z profilami, na
ktorym kolorem niebieskim zaznaczono potozenie okna. Na potrzeby procesu wa-
lidacji przygotowano dwa trawersy pomiarowe, w ktorych zmierzono modut
predkosci. Lokalizacja tych trawerséw oraz opis 0si wspotrzednych jest zgodny
Z ponizszym rysunkiem. Wszystkie trawersy znajdowaty si¢ w potowie rozpigto-
$ci sekcji pomiarowej w odlegtosci 50 mm od $ciany bocznej.

fokno wizyjne P \\ L ‘ L

Rys. 6.3. Lokalizacja trawers6w pomiarowych

Wyniki pomiarow predkosci przedstawiono na rys. 6.4.. Trawers O na wlocie
w punkcie y: = 0 po przeliczeniu na liczb¢ Macha wskazuje, ze 20 mm przed dol-
nym profilem predko$¢ jest rowna Ma = 1,22, co bardzo dobrze zgadza si¢ z za-
tozeniem projektowym. Rozktad predkosci w przedziale (-40 <y < 40) jest staty,
W czgsci powyzej Y1 = 40 mm widoczne jest zaburzenie, ktore wywotane jest
obecnosciag skosnej fali uderzeniowej generowanej na krawedzi natarcia profilu
dolnego. Kat pochylenia trawersu i sko$nej fali uderzeniowej jest r6zny, dlatego
tez w wyzszych zakresach wysokosci trawers pomiarowy przechodzi przez fale
uderzeniows.
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Rys. 6.4. Rozktad predkosci w trawersach pomiarowych

Symulacje numeryczne pozwalaja z dobrg dokltadno$cig przewidzie¢ rozktad
predkosci przed badanym profilem sprezarki. Na rys. 6.4 pokazano rowniez roz-
ktad predkosci na wylocie za profilem (trawers @). W tym przypadku dostrzec
mozna pewne roznice, ktore wynikajg bezposrednio z ograniczen wynikajacych
z modelowania typu RANS oraz z uproszczen elementow, ktore zostaty wprowa-
dzone do modelu numerycznego wzgledem rzeczywistej sekcji pomiarowej. Naj-
wieksze roznice widoczne sg W $ladzie sptywowym i bliskim jego otoczeniu. Jest
to zwigzane z trudnos$ciami W przewidywaniu strat ciSnienia catkowitego, po-
wstatych zaré6wno na fali uderzeniowej, jak i w warstwie przy$ciennej. Wyniki
symulacji przewidujg wigkszy deficyt predko$ci oraz nieco szerszy obszar $ladu
wzglgdem przeprowadzonych pomiarow, jest to powszechnie znany problem
i dotyczy zaréwno profili sprezarkowych, jak i turbinowych. Ten sam efekt wy-
stepuje niezaleznie od wybranego programu obliczeniowego czy modelu turbu-
lencji, co potwierdzaja wyniki przedstawione przez kilku partneréw bioracych
udziat w projekcie TFAST [5] oraz w wielu innych pracach [24-27]. Jak juz
wspomniano wyzej, poza uproszczeniami wynikajagcymi z samego modelowania
numerycznego, na réznice naktadaja sie rowniez efekty zwiazane z uproszcze-
niem geometrii modelu wzgledem rzeczywistej konstrukcji. Jako przyktad mozna
tu poda¢ wezyki stuzace do potaczenia otworow pomiarowych na stronie ssacej
dolnego profilu z aparaturag pomiarowa. Przelotowe otwory pomiarowe, wyko-
nane na stronie ssacej profilu, potaczone zostaty poprzez strone cisnieniowg gu-
mowymi rurkami ze skanerem ci$nienia znajdujacym si¢ poza sekcja pomiarowa.
Sa to dodatkowe elementy niezbgdne do przeprowadzenia pomiardéw, ktorych
nie uwzgledniono w modelu obliczeniowym, a ktére moga nieznacznie odchylaé
$lad sptywowy. Poza omowionymi réznicami W §ladzie sptywowym dolnego pro-
filu, zwigzanymi z trudno$ciami W przewidywaniu rozktadu predkosci w war-
stwie przysciennej, wystepuje jeszcze jedna jakosciowa roznica, widoczna na wy-
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sokos$ci y» = 20 mm. Chodzi tu o wigkszy spadek predkosci w modelu numerycz-
nym wzgledem pomiarow, ktory jest (prawdopodobnie) wynikiem przeszacowa-
nia strat ci$nienia catkowitego na fali. W pozostatym zakresie rozktad predkosci
zostal poprawnie przewidziany. Opierajac si¢ na wynikach obliczen numerycz-
nych, wyznaczono wspoétczynnik AVDR dla kanatu miedzytopatkowego, ktory
wynosit 1,23, spelniajac tym samym kryteria projektowe przedstawione w ta-
beli 4.1, gdzie wspotczynnik AVDR ma wartos¢ 1,23.

Na rys. 6.5 pokazano rozktad liczby Macha w potowie szerokosci sekcji po-
miarowej. Jesli zestawimy ten obraz z wynikami przedstawionymi narys. 4.10 dla
przeptywu przez palisadg liniowg z aktywnym sterowaniem przeptywami naroz-
nymi (model 4) lub tez bez sterowania (model referencyjny), zauwazy¢é mozna
bardzo podobna strukture przeptywu. W celu zilustrowania potozenia linii pomia-
rowej oraz jej orientacji wzgledem fali uderzeniowej na rysunku dodano przery-
wang lini¢ reprezentujaca polozenie trawersu. Przedstawione obrazy wskazuja
na bardzo dobrg zgodno$¢ struktury przeptywu i rozktadu parametrow w wymie-
nionych przypadkach. Oznacza to, ze odpowiednia analiza uktadu fal uderzenio-
wych w zamknigtej przestrzeni projektowanego stanowiska pozwolita na uzyska-
nie struktury przeptywu podobnej do istniejacej W palisadzie topatkowej. Nalezy
podkresli¢, ze nadrzgdnym celem jest analiza oddzialywania fali uderzeniowej
z warstwg przyscienng na dolnym profilu, ktory jest reprezentatywnym przypad-
kiem sprezarki transonicznej. Wedhlug wiedzy autora tego typu stanowisko badaw-
cze zbudowane w IMP PAN jest unikatowe unikalne i nie udato si¢ znalez¢ infor-
macji o istnieniu podobnego stanowiska wykorzystanego w analizie przeptywu
w wybranym pojedynczym kanale migdzytopatkowym (ang. single passage test
section).

Rys. 6.5. Pole liczby Macha

Analizujac rozktad liczby Macha na profilu w $rodku sekcji pomiarowe;j
(rys. 6.6) mozna stwierdzi¢, ze przeptyw W okolicy krawedzi natarcia badanego
profilu osigga warto$¢ Ma = 1,351 utrzymuje si¢ przez ok. 20% dtugosci cieciwy,
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po czym przyspiesza do wartosci bliskiej Ma = 1,45 tuz przed samg falg uderze-
niowg, ktora zlokalizowana jest w punkcie x/c = 0,44. Nastepnie predkos¢ na od-
cinku od x/c = 0,425 do x/c = 0,575 gwaltownie spada do wartosci Ma = 1. W stre-
fie od x/c = 0,575 do x/c = 1 przyrost ci$nienia statycznego na stronie ssacej ma-
leje, co wynika z obecno$ci przeptywow naroznych i kontrakcji obszaru,
i w czego efekcie predkosé przeptywu w okolicy krawedzi sptywu maleje do war-
tosci poddzwigkowych na poziomie liczby Macha Ma = 0,8. Na wykresie przed-
stawionym na rys. 6.6 zaobserwowaé mozna charakterystyczny obszar plateau
(x/c = 0,4), ktory jest wynikiem obecnos$ci przejécia laminarno-turbulentnego wy-
wotanego falg uderzeniowg. Wyniki symulacji numerycznych wykazuja zadowa-
lajagcg zgodnos¢ rozktadu izentropowej liczby Macha z danymi eksperymental-
nymi zaréwno W zakresie naddzwickowym (0 < x/c < 0,45), w strefie interakcji
fali uderzeniowej z warstwa przyscienng (0,4 < x/c < 0,5), jak i w obszarze pod-
dzwiekowym (0,5 < x/c < 1).

Y

przeplywy \\

narozne

/ 3 \odelwanie pod

fala uderzeniowa

Przeplyw

xlc

Rys. 6.6. Rozktad izentropowej liczby Macha na stronie ssacej dolnego profilu wraz
z wizualizacja przeptywoéw wtornych

Na rys. 6.7 poréwnano strukture fal wyznaczong numerycznie ze zdjeciem
wykonanym za pomoca techniki schlieren. Wyniki obliczen numerycznych przed-
stawiono w postaci modutu gradientu gestosci, ktorego rozktad umozliwia bezpo-
srednie poroéwnanie obliczonego potozenia fal z potozeniami obserwowanymi
na stanowisku w tunelu transonicznym. Silna interakcja prostej fali uderzeniowej
Z warstwa przy$cienng indukuje oderwanie warstwy, co zostato przedstawiono na
(rys. 6.6 w postaci powierzchni o statej predkosci, ktorej warto$¢ jest mniejsza
od zera (niebieska powierzchnia). Widocznym efektem silnego oddziatywania
jest wyrazna stopa A. Fala uderzeniowa w bezposrednim sgsiedztwie $ciany
nie jest zakrzywiona, co jest bardzo czesto obserwowane W przypadku interakcji
z laminarng warstwa przyscienng [5].
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Rys. 6.7. Wizualizacja struktur fal uderzeniowych

Na rys. 6.8 wyznaczone linie pradu przy powierzchni profilu na stronie ssacej
poréwnano z wizualizacja olejowa. Na przedstawionym obrazie mozna wyrdznié
kilka charakterystycznych stref.

Pozycja fali obszar zredukowanych

uderzeniowej

oderwanie narozne

oderwanie narozne

Rys.
6.8.Wizualizacja olejowa oraz linie pradu w bliskiej odlegtosci
od strony ssacej profilu

Jedna z nich jest obszar interakcji pomiedzy przeptywem gtownym i przeptywami
naroznymi przy S$cianach bocznych. Wir narozny zaczyna formowac si¢ tuz
za krawedzig natarcia i gwattownie rozszerza si¢ do obszaru interakcji przeptywu
glownego z falg uderzeniowa. W dalszej czgsci ten wzrost jest zredukowany
przez odsysanie ptynu 0 obnizonym pedzie przez otwory W podporach bocznych.
Skutkiem zastosowanego odsysania jest redukcja kontrakcji przeptywu w $rodko-
wej strefie, przez co przeptyw gtéwny W tej czgsci staje si¢ bardziej rownomierny
w Kierunku osi Z — szerokosci kanatu — i mozna go traktowacé, jako dwuwymia-
rowy. Lokalizacja fali uderzeniowej zaznaczona jest r6zowa linig ciagta popro-
wadzong poprzecznie do kierunku przeptywu. Obecnos¢ silnej fali uderzeniowe;j
powoduje, ze pod stopa A pojawia si¢ oderwanie, co zaznaczono na rys. 6.8 jako
strefe separacji. W tej strefie przeptyw staje si¢ w petni turbulentny i jest zorien-
towany przeciwnie do przeptywu gtéwnego, co jest wyraznie widoczne na do-
$wiadczalnej wizualizacji olejowej (EXP) i liniach pradu reprezentujacych wyniki
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obliczen (CFD). Przed strefa oderwania na skutek lokalnej redukcji pedu wyste-
puje spadek naprezen stycznych, co ujawnia si¢ poprzez kumulowanie sig¢ oleju
w tym obszarze (rys. 6.8). Obszar nagromadzonego oleju wyrdznia si¢ na tle sa-
siadujacych stref i jest zaznaczony niebieska przerywang linig. Strefa separacji
wraz z obszarem 0 obnizonych napr¢zeniach tworzy rejon, w ktorym dochodzi
do interakcji pomiedzy falg uderzeniows i warstwa przyscienng. Im ta interakcja
staje si¢ bardziej intensywna, tym obszar taki zostaje bardziej rozciggnigty
W przestrzeni. Warto rowniez wspomnie¢ 0 roznicach pomigdzy obszarem przed
i za interakcja. W rejonie od krawedzi natarcia do strefy interakcji olej rozprowa-
dzony jest w sposob ciagly i rownomierny, dzigki czemu z tatwo$cig mozna by-
toby dostrzec wszelkie zaburzenia, ktore tu nie wystepuja, ale sa charaktery-
styczne dla przeptywu turbulentnego. W rejonie tym widoczne sg tylko slady be-
dace efektem wystgpowania otwordw pomiarowych w potowie rozpigtosci pro-
filu. Brak jakichkolwiek rozchodzacych si¢ zaburzen (z wytaczeniem tych pocho-
dzacych z otworéw pomiarowych) wskazuje nato, ze przeptyw w podwarstwie
lepkiej warstwy przysciennej jest uporzadkowany, co jest charakterystyczne dla
laminarnej warstwy przy$ciennej [28,29]. Analiza obrazu za oderwaniem jest cze-
sciowo utrudniona, poniewaz fragment gornego profilu przystania ponad potowe
rozpietosci dolnego profilu. Niemniej jednak poréwnujac widoczng czes$¢ z rejo-
nem przed strefg interakcji mozna dostrzec dodatkowe trojwymiarowe struktury
W cienkiej warstwie oleju, ktére nazywane sa plamkami (obszarami) turbulent-
nymi. Obecno$¢ tych plamek swiadczy 0 tym, ze przeptyw jest turbulentny. Ko-
lejnym przyktadem, gdzie zaobserwowa¢ mozna przeptyw powrotny jest naroze.
Skutkiem przeptywu czynnika przez kanat miedzylopatkowy jest tworzenie si¢
silnie trojwymiarowych struktur takich jak wir kanatowy, wir narozny, wir skon-
centrowany czy chociazby $lad sptywowy. Wzajemna interakcja tych struktur po-
woduje, ze W przeptywie pojawia si¢ oderwanie. Podobnie jak w przypadku ode-
rwania pod falg uderzeniowa, ptyn W narozu réwniez porusza si¢ przeciwnie
do przeptywu gtéwnego. Na rys. 6.8 strefe oderwania W narozu zaznaczono linig
701ta. Poczatek obszaru stagnacji i separacji zauwazalny jest rowniez na obrazie
uzyskanym technika schlieren (rys. 6.7) i objawia si¢ poprzez obecnos¢ ciemniej-
szych ukos$nych stref powyzej gldwnej fali uderzeniowej. Ciemniejszy obraz jest
wynikiem pojawienia si¢ fal kompresji, ktore powstaja tuz przed stopa 4, takie
zaburzenia bardzo czgsto nazywane sg falami Macha.

Roznice w obszarach o zredukowanym pedzie pomig¢dzy zdjeciem z ekspery-
mentu (lewa strona) a wynikami obliczen (prawa strona) na rys. 6.8 wynikajg bez-
posrednio z faktu, ze na wizualizacji olejowej olej kumulujac si¢ w obszarach
0 zredukowanym pe¢dzie tworzy strukture trojwymiarowa, podczas gdy po prawej
stronie przedstawiono rozktad na powierzchni. Aby wyraznie wskazaé granice
pomiedzy réznymi strukturami, na niebiesko zaznaczono rejon, gdzie napre¢zenia
styczne osiggaja warto$¢ ponizej 50 Pa. Wartos$¢ ta zostata wybrana w oparciu
rozktad napr¢zen stycznych na stronie ssacej dolnego profilu pokazany na
rys. 6.9. Zdecydowano si¢ na taka warto$¢, poniewaz jak wida¢ na wykresie na-
prezenia styczne 0d krawedzi natarcia do miejsca oderwania przyjmuja wartos¢
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Naprezenia styczne [Pa]

szeroko$¢ oderwania pod falg
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Rys. 6.9. Rozktad naprezen stycznych na stronie ssgcej dolnego profilu

tylko nieznacznie wigksza niz 50 Pa, co jednoznacznie wskazuje na oddziatywa-
nie przeptywu gtéwnego na $cian¢ profilu.

Wyniki obliczen rozktadu cisnienia statycznego na stronie ssacej zostaty po-
réwnane z danymi do§wiadczalnymi wyznaczonymi metoda PSP.

Stowem wprowadzenia: W przypadku zastosowania metody PSP, strona ssaca
profilu pokrywana jest specjalng farba, ktora reaguje na zawarto$¢ tlenu w oto-
czeniu. Nastepnie, po badaniach, profil jest oswietlany, a w odpowiedzi otrzymy-
wany jest pewien rozktad kolorow, ktory nalezy skalibrowaé przy pomocy lokal-
nych wartosci. Przetworzone zdjecie profilu pokrytego farbg PSP zawiera macierz
danych zwigzanych z intensywnoscig odbitego $wiatta. W procesie post-pro-
cessingu odfiltrowywany jest szum i usuwany obraz ta tak, aby w kadrze byt wi-
doczny tylko profil.

Na podstawie znanych wartosci cis$nienia statycznego, ktére zmierzono
na stronie ssacej przy pomocy otworow pomiarowych, (oznaczone czerwonymi
symbolami na rys. 6.10), okreslono wartos$¢ ci$nienia statycznego opowiadajaca
danej intensywnosci. Przy zalozeniu liniowej zalezno$ci migdzy ci$nieniem a in-
tensywnoscia odbitego $wiatta, wyznaczono mape rozktadu ci$nienia statycznego
na profilu.

[ ] EXP - punkty pomiarowe
60000 EXP - rozklad z pomiaréw PSP
CFD -EARSM z modelem przejscia L-T

Cisnienie [Pa]

| i
0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
xlc

Rys. 6.10. Rozktad ci$nienia statycznego na stronie ssacej
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Ze wzgledu na to, ze kalibracja byta przeprowadzana na podstawie punktow po-
miarowych, ktore nie znajdowaly si¢ w poblizu $cian bocznych i krawedzi
sptywu, w tych obszarach widoczne sa wigcksze roznice. Farba PSP wprowadza
dodatkowa chropowato$¢, ktora byta wyczuwalna organoleptycznie, ale nie byta
mierzona w toku eksperymentu.

Na rys. 6.11 przedstawiono wyznaczony rozktad ci$nienia statycznego na ca-
tej powierzchni dolnego profilu. Bardzo wyraznie wida¢ skok ci$nienia wywotany
falag uderzeniowa oraz obszar obnizonego cisnienia za krawgdzig natarcia, wyni-
kajacy z interakcji przeplywu gléwnego z wirem naroznym. W §rodkowej czgsci
kanatu ci$nienie statyczne jest zredukowane, co jest efektem wigkszej predkosci
przeptywu. Obszar 0 wyzszym cisnieniu W narozu odpowiada strefie wptywu
wiru naroznego, ktory zaprezentowano miedzy innymi na rys. 6.6 jako izopo-
wierzchnig oraz na rys. 6.8 w postaci zottej linii.

Wir narozny wir narozny
pozycja fali E // —_
ooy — o = y
uderzeniowej / pozycja fali Bl S
ant oy RS 750
uderzeniowej B B
1 = 600
B s
= 4 | P
v\ "l ars

\ .
. . . T : i

interakcja przeplywu gléwnego interakcja przeplywu glownego \

HEA plaspiy Wi 8 = sloty shuzace d@ BBt SR sloty shuzace do A 225
z wirem naroznym sloty siuzg z wirem naroznym 3 ! 560

odsysania odsysania

Rys. 6.11. Pole cisnienia statycznego na stronie ssacej profilu

Nalezy pamigtac, ze nalozenie farby na strong ssaca wiaze si¢ ze zmiang struk-
tury powierzchni, ktora staje si¢ bardziej chropowata. To z kolei moze wptywaé
na warstwe przyscienng i potozenie przejscia laminarno-turbulentnego, a w konse-
kwencji na rozpigto$¢ strefy interakcji fali z warstwa oraz obszaru oderwania.

Kluczowe znaczenie w ocenie oddziatywania fali uderzeniowej z warstwa
przyscienng ma okreslenie jej grubosci (0) oraz parametréw catkowych takich jak
grubo$¢ straty przekroju (wydatku) (67) i grubosé straty pedu (6°7), oraz $cisliwy
wspotczynnik ksztattu (H). W celu wyznaczenia tych parametrow przygotowano
piec¢ trawersOw W roznych lokalizacjach, ktore przedstawiono na rys. 6.12. Trzy
pierwsze znajduja si¢ w obszarze od krawedzi natarcia do fali uderzeniowej, aby
oceni¢ charakter warstwy przysciennej przed falg uderzeniowa oraz dwa trawersy
pomiedzy falg uderzeniowsg i krawedzig sptywu.

Profile znormalizowanej predkosci dla wybranych trawersow (rys. 6.13) po-
rownano z rozktadami teoretycznymi dla ptaskiej plyty, tj. z rozktadem laminarnym
Blasiusa oraz z rozktadem turbulentnym Prandtla o wyktadniku 7. Trawersy w ko-
lejnosci rosnacej znajdujg si¢ w miejscach o wspotrzednych x/c = 0,082, 0,233,
0,384, 0,634 oraz 0,876. Trzy pierwsze rozktady predkosci sg bardzo podobne
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Rys. 6.12. Lokalizacja trawersow pomiarowych

do profilu laminarnego, co potwierdza tylko wczesniejsze obserwacje dotyczace
charakteru warstwy przys$ciennej. Profil numer 3 wskazuje na to, ze naprezenia
styczne na $ciance ulegaja zmniejszeniu, co jest wynikiem bliskiej odlegtosci
od formutujacego si¢ oderwania. Dwa ostatnie profile bardzo dobrze wpisujg si¢
w turbulentny profil predkosci. Znaczace rdznice mozna zauwazy¢é w zakresie
od 0,4-1,0 u/U, gdzie deficyt predkosci wywotany jest obecno$ciag oderwania
warstwy za falg. Profile predkosci w trzech pierwszych trawersach wykazuja na
przyrost grubosci warstwy przysciennej przed fala uderzeniowa, co jest naturalng
konsekwencjg zmian za krawedzig natarcia. Natomiast w dwoch ostatnich trawer-
sach gwattowny wzrost grubo$ci warstwy przysciennej nastgpuje za falg uderze-
niowa, gdzie jej grubos¢ wzrasta o rzad wielkosci. Szczegdtowe parametry przed-
stawiono w tabeli 6.1.

== == = | AMINARNA
= = = TURBULENTNA

yiY

Rys. 6.13. Profile znormalizowanej predkosci w warstwie przysciennej
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Tabela 6.1. Parametry warstwy przysciennej

Trawers 1 2 3 4 5

x/c [-] 0,082 0,233 0,384 0,634 0,876
o [mm] 0,160 0,260 0,330 3,460 5,290
o [mm] 0,060 0,090 0,130 1,240 1,710
8" [mm] 0,020 0,030 0,030 0,510 0,810
HI-] 3,630 3,430 4,200 2,420 2,100

Dodatkowo, w celu oceny charakteru warstwy przysciennej, wykorzystano
wspotczynnik ksztattu (H) dla przeptywu $cisliwego, okre$lony przez réwna-
nie (1.3). Wartos¢ wspotczynnika H powyzej 3, wigksza niz dla profilu Blasiusa,
wskazuje na istnienie warstwy laminarnej bez wczeséniejszego oderwania (trzy
pierwsze trawersy) [30]. W dwoch ostatnich trawersach uzyskano warto$¢ wspot-
czynnika H mniejsza niz 2,5, co moze by¢ interpretowane jako istnienie prze-
ptywu bez oderwania, ale z cechami przeptywu turbulentnego.

Ze wzgledu na niewielka grubos¢ warstwy przysciennej oraz trudno$ci wyni-
kajace z ograniczen technicznych, pomiary eksperymentalne w jej obrgbie nie zo-
staty przeprowadzone. W zwigzku z tym zdecydowano si¢ na wykonanie dodat-
kowego pomiaru w $ladzie aerodynamicznym, oddalonym 0 20 mm od krawedzi
sptywu. Na rys. 6.14 mozna zauwazy¢ réznice pomiedzy pomiarami i wynikami
obliczen. Profil wyznaczony W oparciu 0 model obliczeniowy jest wyraznie Szer-
szy i glebszy wzgledem eksperymentalnego, co szerzej zostato juz oméwione
przy okazji rys. 6.4.

Profile predkosci w §ladzie sptywowym pomimo widocznych roéznic zostaty
wykorzystane jako rozktad referencyjny w poréwnaniach z kolejnymi przypad-
kami szerzej przedstawionymi w nastepnym rozdziale.
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Rys. 6.14. Profil predkosci w $ladzie za profilem



7. Oddzialywanie fali uderzeniowej z warstwa
przyscienng na profilu z wymuszonym
przej$ciem laminarno-turbulentnym

Przejscie laminarno-turbulentne jest istotnym zagadnieniem w przeptywach tran-
sonicznych, poniewaz wptywa na pole przeptywu oraz interakcje fali uderzenio-
wej z warstwa przyscienng. Zmiana potozenia przej$cia laminarno-turbulentnego
moze oddziatywaé¢ na grubo$¢ warstwy przysciennej, profil predkosci oraz war-
tos¢ naprezen stycznych, co z kolei wptywa na przebieg wspomnianej interakcji.
Potozenie przejscia moze ulec zmianie naturalnie lub zosta¢ zmodyfikowane po-
przez zastosowanie réznych elementéw destabilizujagcych laminarng warstwe
przyscienna, co prowadzi do wystgpienia przej$cia laminarno-turbulentnego.
W rozdziale przedstawiono wyniki analizy wplywu stopnia zaburzenia geometrii
profilu na wymuszenie tego przejscia.

W pierwszej czgséci rozdziatu przeanalizowano wptyw potozenia elementow
zmieniajacych geometri¢ profilu na przyktadzie dwoch przypadkow (tabela 7.1)
oraz dokonano poréwnania z danymi eksperymentalnymi. Lokalizacja i parame-
try geometryczne stopni zostaly okreslone na etapie wstgpnych pomiardéw ekspe-
rymentalnych.

Tabela 7.1. Lokalizacja i parametry geometryczne stopnia

Poczatek | Dlugos¢ | Rozpietos¢ | Wysokosé
Przypadek ) | [mm] | [mm] [mm]
Model referencyjny - - - -
Model 1 0,16 5,0 100 0,1
Model 2 0,02 2,5 100 0,4

Pierwsza konfiguracja zostata dobrana tak, aby do wymuszenia przejscia la-
minarno-turbulentnego doszto jak najblizej fali uderzeniowej w celu uzyskania
cienkiej turbulentnej warstwy przysciennej przed fala. W drugiej konfiguracji
zdecydowano si¢ na wymuszenie przej$cia laminarno-turbulentnego tuz za samag
krawedzia natarcia profilu, aby uzyska¢ turbulentng warstwe przyscienna, ktora
moze rozwing¢ si¢ na dtuzszym dystansie niz to mam miejsce w pierwszym przy-
padku. Taki podziat pozwala porownywa¢ interakcje laminarng — przypadek re-
ferencyjny— oraz turbulentng — modele 1i 2.

Druga cze$¢ rozdzialu skupiona jest na analizie numerycznych wynikow,
okreslajacych wpltyw wysokos$ci stopnia na interakcje fali uderzeniowej z war-
stwa przyscienng. Przygotowano dwie dodatkowe konfiguracje, uzyskujac po trzy
warianty r6znej wysokosci stopnia dla modelu 1 i dla modelu 2. Wyniki porow-
nano z przypadkiem referencyjnym.
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7.1. Polozenie elementu indukujacego przejscie
laminarno-turbulentne na profilu

Warunki brzegowe zastosowane w modelach 1 i 2 sg takie same, jak wcze$niej
omoéwione dla modelu referencyjnego, przedstawionego W rozdziale 6. Aby wy-
kluczy¢ wptyw zmiany struktury siatki obliczeniowej na otrzymane wyniki, wy-
korzystano siatk¢ pochodzaca z modelu referencyjnego. Stopien na profilu w mo-
delu obliczeniowym zostal zasymulowany poprzez usuni¢cie komorek siatki
do odpowiedniej wysokosci, co zostato pokazane na rys. 7.1.

Topologia siatki

[
] T
usunigte elementy siatki

model 1

Rys. 7.1. Modyfikacja siatki obliczeniowej

Na rys. 7.2 Rys. 7.2pokazano rozktad izentropowej liczby Macha dla wszyst-
kich przypadkéw, zarowno z pomiarow, jaki i z obliczen numerycznych. W mo-
delu 1 wyraznie widoczne jest zaburzenie, ktore znajduje si¢ pomiedzy pierw-
szym
i drugim punktem pomiarowym (EXP model 1), gdzie minimum oraz maksimum
jest poprawnie przewidziane w modelu numerycznym. Na wykresie wida¢ takze
poprawnie przewidziane potozenie fali uderzeniowej oraz charakter zmian cisnie-
nia za falg, ktory jest bardzo zblizony do przypadku referencyjnego.

Model 2, w ktorym zastosowano stopien W bliskiej odlegtosci od krawedzi
natarcia pomimo utrzymywania stalych warunkéw brzegowych, rdzni sig
od dwoch poprzednich przypadkéw. Fala uderzeniowa przesunigta jest 0 okoto
15% w gore przeptywu. Nastgpna réznica widoczna jest w obszarze 0,6 < x/c < 1.
Brak jest charakterystycznego obnizenia predko$ci obserwowanego W przypadku
referencyjnym i w modelu 1, co moze by¢ efektem roznic w strefie przepltywow
naroznych.

Obrazowanie technika schlieren oraz prezentacj¢ wynikow obliczen w postaci
gradientu gestosci przedstawiono na rys. 7.3. Obrazy te pokazuja, ze struktura fal
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Rys. 7.2. Rozktad izentropowej liczby Macha na stronie ssacej dolnego profilu

uderzeniowych zostata poprawnie odwzorowana przez modele numeryczne.
Warto jednak zauwazy¢, ze zdjecia po lewej stronie przedstawiajg pojedynczy
moment czasowy, natomiast wizualizacje po prawej stronie sg usrednione w cza-
sie dla wybranego przedziatu. Oznacza to, Zze obserwowane réznice w strukturze
przeptywu bedg dalej analizowane na podstawie wynikéw obliczen. Na rys.
7.3c—d wyraznie widoczne sg fale kompres;ji i ekspansji, ktore sg efektem zasto-
sowania stopnia w lokalizacji x/c = 0,16. Zaburzenia te oddziatuja z falg uderze-
niowg generowang na krawedzi natarcia gornego profilu i odchylajg ja, powodu-
jac jej zakrzywienie. Zmiana ksztattu fali uderzeniowej naste¢puje tylko w obsza-
rze interakcji z falami zgeszczeniowymi. Pozostata czg¢$¢ fali uderzeniowej,
w szczegolnosci W bliskiej odlegtosci od strony ssacej dolnego profilu, nie ulega
deformacji, ponadto wielko$¢ stopy lambda u nasady fali jest zblizona do przy-
padku referencyjnego, co potwierdza rozktad izentropowej liczby Macha.
Rysunki 7.3e—f przedstawiaja uktad falowy reprezentujacy model 2 z zastosowa-
nym stopniem w bliskiej lokalizacji krawedzi natarcia dolnego profilu. Obecno$é
stopnia jest znacznie wyrazniej widoczna niz miato to miejsce w poprzednim mo-
delu, co jest wynikiem nie tylko potozenia, ale takze wysokosci i szerokosci za-
stosowanego stopnia. W tym przypadku prog jest wyzszy i wezszy, powodujac,
ze fale kompresji i ekspansji znajduja si¢ blizej siebie. Sprawia to wrazenie jednej
silnej fali zamiast sekwencji stabszych. Mozna rowniez zaobserwowaé przesunie-
cie prostej fali uderzeniowej w gore przeptywu. Ponadto stopa lambda jest wyraz-
nie wigksza, co moze sugerowa¢ wyraznie wieksza grubo$¢ warstwy przysciennej
niz W dwoéch poprzednich przypadkach. Lekko zakrzywiony ksztatt fali uderze-
niowej tuz przy powierzchni profilu na stronie ssacej wskazuje, ze interakcja fali
uderzeniowej z warstwa przyscienng moze mie¢ charakter turbulentny.
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Rys. 7.3. Wizualizacja struktury fal uderzeniowych

W kolejnym zestawieniu danych, przedstawionym na rys. 7.4, w kolumnie
po lewej widoczna jest wizualizacja olejowa, wykonana w momencie, gdy prze-
pltyw osiagnat stan ustalony. W prawej kolumnie przedstawione sa wyniki symu-
lacji numerycznych, gdzie czarnymi liniami ze strzalkami przedstawiono linie
pradu w bliskiej odlegtosci od strony ssacej profilu, na niebiesko zaznaczono ob-
szar 0 obnizonych naprezeniach stycznych bezposrednio na powierzchni profilu,
a zotta linia ciggla przedstawia naprezenia styczne, ktore przyjmuja wartos$¢
rowng 0.
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Rys. 7.4. Wizualizacja olejowa po lewej stronie. Po prawej stronie linie pradu w bliskiej
odlegtosci od strony ssacej profilu, na ktérym na niebiesko zaznaczono obszar
0 obnizonych naprezeniach stycznych

Analiza struktury przeptywu w warstwie przysciennej jedynie na podstawie
poroéwnania wynikow eksperymentow, obrazéw znajdujacych si¢ po lewej stro-
nie, jest utrudniona. Wynika to z faktu, ze na tych obrazach mozna zaobserwowaé
roznice wzgledem siebie zarowno w ilo$ci rozprowadzonego oleju, jak i w Sposo-
bie jego rozprowadzenia na stronie ssacej. W szczegdlnos$ci mozna zauwazy¢, ze
niektore obszary sa bardziej pokryte olejem niz inne, co moze wprowadza¢ dodat-
kowe niepewnosci. Niemniej jednak warto przeanalizowac dostgpne dane.
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Na powierzchni strony ssacej modelu 1 (rys. 7.4c)Rys. 7.4 widoczna jest ku-
mulacja oleju w poblizu stopnia, zarowno przed, jak i za nim, gdzie wystepuje
obszar 0 obnizonym pgdzie. Mimo to, jednorodny rozmyty obszar przed i za stop-
niem wskazuje na laminarny przeptyw. Dalej na profilu, tuz za interakcja fali ude-
rzeniowej z warstwg przys$cienna, obserwujemy obszar, gdzie olej W catosci po-
krywa profil, co wskazuje na oderwanie warstwy przysciennej. Za obszarem ode-
rwania, gdzie gromadzi si¢ olej, wystepuje podobny pod wzgledem struktury roz-
ktad oleju jak w przypadku referencyjnym (rys. 7.4a). Swiadczy to o turbulentnej
warstwie przyS$ciennej W strefie za interakcja. W dalszej czesci profilu, tuz za po-
czatkiem interakcji fali uderzeniowej z warstwa przys$cienng wida¢ obszary, gdzie
olej catkowicie zakrywa profil. W tym miejscu rozpoczyna si¢ oderwanie war-
stwy przysciennej. Na kolejnym odcinku profilu, za obszarem oderwania, gdzie
kumuluje sie olej, obserwuje sie podobny rozktad struktury oleju jak w przypadku
referencyjnym (rys. 7.4a). Swiadczy to 0 tym, ze W strefie za interakcja wystepuje
turbulentna warstwa przyscienna.

W poréwnaniu modelu 2 (rys. 7.4e) z modelem referencyjnym przede wszyst-
kim wyrdznia si¢ inna dystrybucja oleju na powierzchni, co w tym przypadku,
wskazuje na zmiane struktury przeptywu. Cienka warstwa oleju jest wyraznie
inna niz W dwoch poprzednich przypadkach, szczegdlnie widoczne jest to na od-
cinku od krawedzi natarcia do pierwszego otworu pomiarowego, co moze by¢
wywolane podwyzszonymi niepr¢zeniami stycznymi. W dalszej czgscl,
a w szczegdlnosci w srodku rozpigtosci profilu, rozktad oleju na powierzchni
przyjmuje strukture ziarnistg do miejsca, gdzie zaczyna sie interakcja fali uderze-
niowej z warstwa przyscienng. Taki obraz wskazuje nato, ze warstwa przy-
Scienna ma charakter turbulentny. Obszar interakcji fali uderzeniowej z warstwa
przyscienna rozpoczyna si¢ w miejscu, gdzie na skutek zmniejszenia naprezen,
wywotanych obecno$cig oderwania, zaczyna gromadzi¢ si¢ olej. Od czwartego
do pigtego otworu pomiarowego powierzchniowy rozktad oleju ponownie przyj-
muje strukture dlugich wyraznych linii, co nalezy interpretowa¢ jako przeptyw
powrotny wywotany oderwaniem pod falg uderzeniowa. Ostatnim elementem
roznigcym model 2 od modelu referencyjnego jest obszar w bliskiej odleglosci
od $ciany bocznej. Obszar ten wyrdznia si¢ zdecydowanie wezsza strefg prze-
pltywu powrotnego, a takze inng strukturg, przy czym rozpoczyna si¢ zdecydowa-
nie wczesnie;j.

Obrazy przedstawione w prawej kolumnie na rys. 7.4 (b, d, f) pochodzg z sy-
mulacji numerycznych. Zasadniczg r6znicg pomiedzy obrazami oznaczonymi li-
terami b id jest widoczna obecno$¢ stopnia, nad ktorym nie wykreslono linii
pradu, poza tym przeptyw wyglada, (co do struktur linii pradu jak i wielkosci ob-
szarow niebieskich) bardzo podobnie. R6znice mozna zaobserwowaé tylko bez-
posrednio W sgsiedztwie stopnia. W okolicy stopnia widoczny jest obszar o obni-
zonym pedzie, co jest efektem wystepowania recyrkulacji w tej strefie. Kolejna
widoczng r6znicg sg dwa lokalne obszary 0 ksztalcie owalnym na samym stopniu.
Powstaja ona na skutek interakcji zaburzenia generowanego na krawedzi natarcia
profilu i przeptywoéw naroznych ze stopniem. W pozostalej czgSci obszaru,
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od sptywu ze stopnia do krawedzi sptywu profilu, struktura przeptywu W poréw-
naniu do przypadku referencyjnego wyglada niemalze identycznie. Jako przyktad
mozna by wskaza¢ obszary ograniczone linig z6tta wyznaczajace granice oderwa-
nia zarowno pod falg uderzeniowg (Srodek profilu), jak i w narozach (przeptywy
narozne). Dtugos$¢ i rozpigtosé obszaru oderwania sa bardzo zblizone, a uktad linii
pradu jest taki sam. Na podstawie tych spostrzezen mozna stwierdzi¢, ze struktura
przeptywu w bliskiej obecnos$ci strony ssacej nie zmienila si¢ wzgledem modelu
referencyjnego, co oznacza, ze wykonane obliczenia dla tego modelu nie wska-
Zuja na zmiang charakteru warstwy przyscienne;.

W przypadku porownania modelu 2 z modelem referencyjnym mozna stwier-
dzi¢, ze struktura linii pradu jest zdecydowanie inna. Wielko$¢ obszaru oderwania
pod falg oraz przeptywy narozne maja zmieniony ksztatt. Rozktad naprezen stycz-
nych ponizej wartosci 50 Pa (obszar niebieski) rozcigga si¢ na zdecydowanie
wigkszym obszarze i rozpoczyna si¢ juz przed falg uderzeniows, a konczy na kra-
wedzi sptywu profilu. Wir narozny wchodzi w interakcje z przeptywem gtéwnym
nieco wczesniej — tuz za krawedzig sptywu stopnia. Intensywno$c¢ tej interakcji
jest zwiekszona, poniewaz obszar ten na catej dtugosci wzdtuz cieciwy przy Scia-
nie bocznej jest zdecydowanie wezszy, szczegbdlnie dobrze obrazuje to granica
obszaru przeptywu powrotnego zaznaczonego linig zo6tta.

Przechodzac do opisu roéznic W srodkowej czesci profilu, mozna zauwazyc¢,
ze obszar oderwania jest przesunigty W gore przeptywu, co jest skorelowane z lo-
kalizacjg fali uderzeniowej, gdyz oderwanie generowane jest pod stopg lambda.
Ponadto dlugos¢ tego oderwania jest wigksza, zwigkszona jest rowniez stopa
lambda. Powigkszona stopa lambda oznacza, Zze grubos¢ warstwy przysSciennej
ulegta znaczacemu zwigkszeniu. Bez watpienia powyzsze spostrzezenia wskazuja
na zdecydowanie inny charakter warstwy przysciennej W modelu 2 niz to ma
miejsce w przypadku referencyjnym.

Na rys. 7.5 przedstawiono rozktad ci$nienia statycznego. Analiza tego roz-
ktadu pozwala zidentyfikowac¢ charakterystyczne obszary, takie jak:

e potozenie fali uderzeniowej, ktora zaznaczono czarng przerywang linia;

e poczatek interakcji przeptywu gldwnego z wirem naroznym — symbol ®;
e strefa formowania si¢ wiru naroznego, rozwijajacego si¢ wzdtuz profilu
(symbol ®) i jego wyrazny $lad w poblizu krawedzi natarcia (symbol ©) .
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Rys. 7.5. Rozktad ci$nienia statycznego na stronie ssacej profilu
(model referencyjny, modele 1 2)
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Porownujac rozktad cisnienia na dwoch pierwszych profilach widoczna jest
tylko roznica wynikajaca z obecnosci stopnia zlokalizowanego W miejscu x/c =
0,16. Na pozostalym obszarze rozktad cisnienia statycznego jest bardzo podobny,
Co juz wezesniej przedstawiono na wykresie izentropowej liczby Macha (rys. 7.2).

Zauwazy¢ mozna, ze fala uderzeniowa znajduje si¢ wczesniej niz to ma miej-
sce w konfiguracji referencyjnej (rys. 7.5). Kolejng wyrazng réznice stanowi ob-
szar od krawedzi natarcia do fali uderzeniowej, gdzie ciemniejszy, niebieski kolor
wskazuje na wyzsza predkosé w tym miejscu niz w przypadku referencyjnym.
Roznica ta jest tatwo zauwazalna na wykresie izentropowej liczby Macha (rys.
7.2). Strefa niebieska za fala uderzeniowg jest bardziej rozciagnigta W przestrzeni
wzdhuz cigciwy, co wynika z wickszej dlugosci oderwania omawianego powyze;j.

Analiza warstwy przysciennej na stronie ssacej dla trzech wybranych modeli
zostala wykonana w oparciu o rozktad predkosci w trawersach przedstawionych
na (rys. 7.6). Wykorzystywane dane pochodza z obliczen numerycznych. Trawers
1 znajduje si¢ za stopniem umieszczonym blisko krawedzi natarcia, trawers 2 —
za stopniem zlokalizowanym w odlegtoéci x/c = 0,16, trawers 3 — przed falg
uderzeniowg, natomiast trawersy 4 i 5 — za falg uderzeniowa. Takie rozmiesz-
czenie umozliwia analiz¢ charakterystycznych parametrow warstwy przysciennej
oraz $ledzenie jej dalszej ewolucji.

Rys. 7.6. Potozenie wybranych trawers6w pomiarowych
do analizy warstwy przySciennej

Warstwa przyscienna W modelu 1 podobnie, jak w modelu referencyjnym,
W trzech pierwszych trawersach jest zblizona do rozktadu laminarnego (rys. 7.7).
Kolejne profile predkosci 4 i 5 tak samo jak w modelu referencyjnym sa silnie
wypelnione tuz przy samej $ciance, co $wiadczy 0 tym, zZe naprezenia styczne ule-
gly istotnemu zwigkszeniu. Profile te sg klasycznym przyktadem — charaktery-
stycznym dla turbulentnej warstwy przysciennej, a deficyt predkosci jest wyni-
kiem oderwania za falg uderzeniowa. Istotna rdznica iloSciowa pojawia si¢ w tra-
wersie nr 4 — znormalizowana predko$¢ w poblizu $cianki w modelu 1 jest nizsza
niz w modelu referencyjnym. Przyczyna takiego stanu jest niewielka zmiana po-
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lozenia oderwania. Natomiast porownujac predko$¢ w trawersie 5 mozna stwier-
dzi¢, ze profile sa podobne. Taki sam rozktad predkosci znormalizowanej w tra-
wersie pigtym wskazuje na to, ze pomimo obecnosci stopnia przed falg uderze-
niowg warstwa przyscienna przed krawedzig sptywu jest podobna do obserwowa-
nej w modelu referencyjnym.

Poréwnanie modelu 2 z przypadkiem referencyjnym ujawnia istotne réznice
w rozktadzie predkosci w analizowanych lokalizacjach. Pierwszy profil w modelu
2 jest typowy dla obszaru tuz za oderwaniem, a gradient predkosci sugeruje tur-
bulentny charakter warstwy przysciennej. Oznacza to, ze juz na wczesnym etapie
przeptywu warstwa przy$cienna rozwija si¢ inaczej niz w przypadku referencyj-
nym. Dalsza ewolucja warstwy przysciennej, ktérg mozna zaobserwowaé w tra-
wersie 2 tylko potwierdza te obserwacje. Profil predkosci w trawersie 3 wyraznie
wskazuje, ze W bardzo bliskiej odlegtosci wystepuje oderwanie, poniewaz gra-
dient predkosci zbliza si¢ do zera. Oznacza to, ze W tym przypadku oderwanie na-
stepuje zdecydowanie wczesniej niz W pozostatych.

model referencyjny model 1 model 2
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Rys. 7.7. Znormalizowane profile predkosci wybranych trawersow

Profil predkosci w trawersie 4, ktéry jest potozony za fala uderzeniowa
i oderwaniem, wskazuje na nizsza predkos¢ w warstwie przysciennej niz W mo-
delu referencyjnym, wigze si¢ z nizszym pedem w tej strefie. W trawersie 5 wi-
da¢, ze predkos$¢ jest jeszcze nizsza, co wynika Z odchylenia strumienia gtéwnego
od strony ssacej profilu. W dwoch poprzednich przypadkach trend byt odwrotny,
gdzie predkos¢ pomiedzy trawersem 4 i 5 wzrastata. Taki stan moze by¢ wyni-
kiem roznicy W wielkosci przeplywow naroznych i roznego stopnia kontrakcji
przeptywu za falg uderzeniows.

Ostatnim elementem analizy warstwy przys$ciennej jest pordwnanie jej grubo-
$ci i parametrow catkowych warstwy (rys. 7.8). Grubo$¢ warstwy przys$ciennej
w modelu 1 jest niemalze taka sama jak w modelu referencyjnym. Jedyna jako-
Sciowa roznica widoczna jest W 5 trawersie, gdzie pojawia si¢ niewielki wzrost
warto$ci z 5,29 mm do 6,01 mm. Pozostate parametry definiujgce charakter war-
stwy przysciennej sa bardzo zblizone, potwierdza wczesniejsze obserwacje doty-
czac podobienstwa struktury przeptywu w modelu 1 i referencyjnym. Proba wy-
muszenia przejscia W modelu 1 nie przyniosta pozytywnego efektu, ale z drugiej
strony takze trudno jednoznacznie wskaza¢ negatywne skutki tego dziatania.
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Rys. 7.8. Charakterystyczne parametry definiujace warstwe przyscienng
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Przeptyw reaguje na obecno$¢ stopnia, co widoczne jest chociazby na (rys. 7.3),
gdzie wida¢ fale kompresji iekspansji wygenerowane na krawedzi natarcia
I sptywu samego stopnia, ale w dole przeptywu tego efektu nie widac.

Warstwa przys$cienna w modelu 2 ma z cala pewnoscig odmienny charakter
w stosunku do modelu referencyjnego. Na taka sytuacje wpltywa przede wszyst-
kim stopien znajdujacy si¢ na krawedzi natarcia. Od samego poczatku grubos¢
warstwy przys$ciennej jest o rzad wielkosci wigksza niz w przypadku referencyj-
nym, a nastepnie wskutek niewielkiego przyspieszenia grubo$¢ ulega zmniejsze-
niu, aby ponownie wzrosna¢. Jest to catkowicie inne zachowanie niz w przypadku
modelu referencyjnego i 1, gdzie warstwa przyScienna stopniowo przyrasta. Za-
stosowany stopien w modelu 2 powoduje, ze przejscie laminarno-turbulentne po-
jawia si¢ szybko i w nadmiarze turbulizuje warstwe przyscienng. Bez watpienia
zmodyfikowana w ten sposob warstwa przy$cienna wplywa negatywnie na Struk-
ture przeptywu w kanale migdzytopatkowym.

Niestety grubos¢ warstwy przySciennej przed falg uderzeniows byta na tyle
mala, Zze uniemozliwiala wykonanie pomiaréw jej grubosci w prowadzonych bada-
niach, dlatego tez do pordéwnania wykorzystano rozktad predkosci w §ladzie za pro-
filem (rys. 7.9). Trawers pomiarowy znajdowat sic 20 mm za krawedzig sptywu
dolnego profilu, a jego lokalizacja byta taka sama jak omowiona w rozdziale doty-
czacym przeptywu referencyjnego. Poroéwnujac wyniki symulacji (CFD) z rezulta-
tami doswiadczalnymi (EXP) w pierwszej kolejnosci mozna stwierdzi¢ spore roz-
nice pomig¢dzy rozktadami. Rozbieznosci te, w szczegdlnosci mowa tu 0 szerokosci
i glebokosci obszaru z deficytem predkoséci, zostaly omowione przy okazji analizy
rozktadu predkos$ci pokazanego narys. 6.4. Jednak w obu przypadkach, niezaleznie
od otrzymanych warto$ci, mozna zauwazy¢, ze modelowanie numeryczne popraw-
nie przewiduje trend zmian. R6znice pomiedzy modelem referencyjnym i mode-
lem 1 sag niewielkie. Wyniki pomiaré6w wskazujg na to, ze zastosowanie stopnia
w modelu 1 w niewielkim zakresie zmniejsza straty. Slad sptywowy jest tylko nieco
wezszy od referencyjnego. Taki wynik wskazuje na niewielka poprawe i dlatego
zostal wytypowany do szerszej analizy CFD.
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Rys. 7.9. Zestawienie §ladow sptywowych
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Przeciwne spostrzezenia poczyniono analizujac wyniki numeryczne. Slad spty-
wowy w modelu 1 jest nieznacznie szerszy niz w modelu referencyjnym. Slad
sptywowy w modelu 1 jest nieco szerszy niz w modelu referencyjnym, co pozo-
staje zgodne z wynikami analizy warstwy przysciennej. Niemniej jednak zar6wno
w eksperymencie jak i w obliczeniach widoczne roznice sg na tyle niewielkie, ze
trudno jest jednoznacznie wskazaé, czy mamy redukcje czy tez wzrost strat.
Tak niewielkie réznice moga miesci¢ si¢ w zakresie btedow pomiarowych lub tez
doktadnosci procesu obliczeniowego.

Zaréwno w wynikach pomiarow, jak i w symulacjach numerycznych zgodnie
zaobserwowano, ze w modelu 2 przeplyw znacznie odbiega od przeptywu refe-
rencyjnego. Cechg wspolna tych rezultatow jest identyfikacja wplywu zbyt weze-
snego wymuszenia przejécia, ktore inicjuje sekwencje zdarzen prowadzacych do
istotnych zmian struktury przeptywu. Gtowng przyczyng tych réznic jest silnie
zturbulizowana 1 relatywnie gruba warstwa przyscienna obecna juz na poczatku
profilu, co przektada si¢ na dalsze przeksztalcenia charakteru przeptywu.

7.2. Wplyw wysokosci elementu indukujacego przejscie
laminarno-turbulentne na interakcje¢ fali uderzeniowe;j
Z warstwg przyscienng

W poprzednim podrozdziale przedstawiono poréwnanie wynikoéw numerycznych
z badaniami eksperymentalnymi na podstawie, ktorych dokonano walidacji mo-
delu obliczeniowego. Obecny podrozdziat skoncentrowany jest na analizie nume-
rycznych wynikow okreslajgcych wptyw wysokosci stopnia na interakcje fali ude-
rzeniowej z warstwa przyscienng. W tym celu przygotowano zestawienie, ktore
podzielono na dwie grupy. Pierwsza czes¢ zestawienia odnosi¢ sie bedzie do mo-
delu 1, w ktorym to stopien zlokalizowany jest w punkcie x/c = 0,16, a druga —
do modelu 2, gdzie stopien umieszczono W bliskiej odlegtosci od krawedzi natar-
cia profilu. Szczegoty opisujace poszczegdlne modyfikacje stopni przedstawiono
w tabeli 7.2.

Tabela 7.2. Lokalizacja i parametry geometryczne stopnia

Przypadek | Poczatek (x/c =) | Dlugo$¢ [mm] | Rozpietosé (¢) [mm] | Wysokosé [mm]
Model _ _ _ _
referencyjny

Model 1a 0,16 5,0 100 0,05
Model 1b 0,16 5,0 100 0,10
Model 1c 0,16 5,0 100 0,40
Model 2a 0,02 2,5 100 0,05
Model 2b 0,02 2,5 100 0,40
Model 2c 0,02 2,5 100 0,80
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Na rys. 7.10 przedstawiono wykresy rozktadu izentropowej liczby Macha dla
roznych konfiguracji modelu 1, w odniesieniu do modelu referencyjnego.
Na pierwszy plan wysuwajg si¢ modele la oraz 1b, ktére w poréwnaniu z mode-
lem referencyjnym nie wykazuja znaczacej roznicy W rozktadzie izentropowej
liczby Macha. Pewne rozbiezno$ci zaobserwowac¢ mozna w miejscu, gdzie poto-
zony jest stopien oraz w obszarze 0,3 < x/c < 0,6. Rézna wysoko$¢ stopnia
wplywa na lokalny rozktad cisnienia statycznego na stronie ssacej, a W szczegol-
nosci w okolicy samego stopnia. Im stopnien jest wyzszy, tym cisnienie statyczne
rosnie przed nim bardziej intensywnie, co bezposrednio wynika z obecnosci fal
kompresji. Odwrotny efekt widoczny jest za stopniem, gdzie na skutek pojawie-
nia si¢ fal ekspansji ci$nienie statyczne lokalnie maleje. Fale kompresji i ekspansji
sg odpowiedzialne za pojawienie sie lokalnych zaburzen, ktore bezposrednio
mozna odczyta¢ na wykresie izentropowej liczby Macha w miejscach x/c = 0,16
oraz x/c = 0,26. Kolejne roznice, widoczne w zakresie 0,3 < x/c < 0,6, sg zwig-
zane z pozycja samej fali uderzeniowej. Wyzej opisane zmiany wystepujace
w modelach lai 1b sg na tyle niewielkie, ze nie powodujg istotnej zmiany struk-
tury przeplywu wzgledem przeptywu referencyjnego, 0 czym $wiadczy szczegd-
towa analiza przeprowadzona w podrozdziale 7.1.
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Rys. 7.10. Rozktad izentropowej liczby Macha dla réznych wariacji modelu 1
w odniesieniu do przypadku referencyjnego

Zasadnicza ro6znica w rozktadzie izentropowej liczy Macha widoczna jest
przy zestawienia modelu 1c z pozostatymi modelami. Widoczny spadek izentro-
powej liczby Macha w punkcie x/c = 0,16 jest zdecydowanie wigkszy niz w mo-
delu 1a oraz 1b, co oznacza duzo bardziej intensywna kompresj¢ przed krawedzig
natarcia stopnia. Nastgpnie na samej krawedzi natarcia stopnia widoczny jest
gwaltowny wzrost liczby Macha, ktory nalezy interpretowac jako lokalng wstepna
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ekspansje, po czym dochodzi do ponownej kompresji na samym stopniu. Taka
struktura swiadczy o tym, ze w tym przypadku wystepuje naprzemienna sekwen-
cja fal zgeszczeniowych i rozrzedzeniowych. Tego efektu nie zaobserwowano we
wczesniejszych modelach 1a i 1b. Dalszy charakter zmian w modelu 1c jest po-
dobny do modeli 1ai 1b, poniewaz za stopniem na niewielkim odcinku wystepuje
spadek ci$nienia statycznego. Zmiana tego parametru, podobnie jak poprzednio,
jest wynikiem ekspansji. Mozna takze zauwazy¢, ze fala uderzeniowa jest zdecy-
dowanie przesunigta w gore przeptywu wzgledem pozostalych modeli. Ponadto
w tym przypadku nie obserwuje si¢ strefy kompres;ji przed falg (x/c = 0,325), co
wskazuje na interakcje fali z turbulentng warstwa przyscienna.

Narys. 7.11 pokazany jest rozktad naprezen stycznych na stronie ssgcej w po-
towie rozpieto$ci profilu dla réznych konfiguracji modelu 1, w odniesieniu
do modelu referencyjnego. Réznice pomigdzy poszczegdlnymi krzywymi sg wy-
razniejsze niz W przypadku izentropowej liczby Macha (rys. 7.10). Naprg¢zenia
zalezne od lokalnych zmian predkosci sg duzo bardziej wrazliwe na niewielkie
zmiany w przeptywie, uwypukla si¢ to na wykresie i wskazuje na réznice pomie-
dzy poszczegolnymi przypadkami. Wykresy dla modelu referencyjnego oraz mo-
deli 1ai 1b, pomimo obecnosci stopnia, w niewielki, aczkolwiek widoczny, spo-
sob roznig si¢ od siebie. Zauwazalny jest trend zmian, ktory jest skorelowany
Z wysokoscig stopnia. Im stopien jest wyzszy, tym naprgzenia styczne sg mniej-
sze w zakresie 0,05 < x/c < 0,16 oraz za falg uderzeniowa. Z rozktadu napr¢zen
stycznych mozna rowniez oszacowaé dtugos¢ strefy oderwania, ktorg wyodrebnia
ujemna warto$¢ tego parametru. Oderwanie pod falg uderzeniowa (zaré6wno W mo-
delu referencyjnym, jak i modelach la i 1b) rozciaga sie na podobnym odcinku.
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Rys. 7.11. Rozklad naprezen stycznych na stronie ssacej w potowie rozpigtosci profilu
dla r6znych konfiguracji modelu 1 w odniesieniu do modelu referencyjnego
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W modelu referencyjnym poczatek strefy oderwania pojawia si¢ nieco weczesniej
niz ma to miejsce w dwoch pozostatych modelach. Nie jest to jednak roznica ja-
kosciowa, lecz ilosciowa. Catkowicie inny charakter ma krzywa zielona, ktora
reprezentuje model 1c¢ o najwyzszym stopniu. Przed stopniem napr¢zenia styczne
sg wyraznie bardziej zredukowane niz miato to miejsce w poprzednich modelach,
dodatkowo tuz przed samym stopniem uwydatnia si¢ obszar o ujemnych warto-
$ciach. Taki rozktad §wiadczy o tym, Ze na skutek oddzialywania stopnia w gore
przeptywu, przy Scianie pojawia si¢ strefa przeplywu powrotnego. Nastgpnie
znaczne podwyzszenie naprezen stycznych zaréwno na Samym stopniu jak
i w dalszej czesci, az do x/c = 0,35, wskazuje, ze warstwa przyscienna zmienia
swoj charakter z laminarnej na turbulentng. Ujemne warto$ci w pozostatej czeSci
oznaczaja, ze oderwanie rozciaga si¢ na pozostatych 65% dtugosci cigciwy.

Na rys. 7.12 poroéwnano profile predkosci w dwoch wybranych trawersach.
Pierwszy trawers zlokalizowany jest w miejscu oznaczonym numerem 3, a drugi
5 (patrz rys. 7.6). Dane z pierwszego trawersu umozliwig poréwnanie profilu pred-
kosci przed falg uderzeniows, a dane z drugiego pozwola na analiz¢ efektu inte-
rakcji fali z warstwg przyscienng. W celu jednoczesnego poréwnania grubosci
warstwy przy$ciennej oraz predko$ci w przeptywie swobodnym przedstawiono
profil, ktoéry nie zostal znormalizowany wzgledem grubo$ci warstwy przyscien-
nej. Na podstawie przedstawionych wykreséw ogdlnie mozna stwierdzié, ze pro-
file predkosci sg bardzo zblizone do siebie, dotyczy to zaréwno grubo$ci warstwy
przysciennej jak ipredkosci W przeptywie poza warstwg. Niewielkie rdznice
wskazujg, ze charakter przeptywu pozostal niezmieniony. Jednak tego samego
nie mozna powiedzie¢ 0 rozktadzie predkosci dla modelu 1c. Profil predkosci jest
tu zasadniczo inny niz w poprzednich konfiguracjach, a grubo$¢ warstwy przy-
Sciennej jest 0rzad wielkoSci wigksza, co bezsprzecznie wplywa negatywnie
na wielko$¢ stopy lambda, a zatem réwniez na sama interakcje.
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Rys. 7.12 Profile predkosci dla roznych konfiguracji modelu 1 w odniesieniu
do referencyjnego na trawersach 3i 5
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W tym przypadku zmiana charakteru warstwy przysciennej z laminarnej na tur-
bulentng w zadnym stopniu nie wptywa na zmniejszenie strat, gdyz wystepuje tu
istotna réznica w grubosci. Nalezy dodac, ze niezaleznie od zastosowanego stop-
nia, warto$¢ predkosci w przeptywie swobodnym jest na podobnym poziomie, za-
tem mozna powiedzie¢, ze zbyt duza modyfikacja wysoko$ci stopnia w miejscu
x/c = 0,16 w zdecydowany sposOb zmienia warstwe przyscienng tuz przed samag
strefa interakcji, co w konsekwencji catkowicie zmienia struktur¢ przeptywu.
Konsekwencje wszystkich zmian konfiguracji modelu 1 mozna oceni¢ poréwnu-
jac rozktady predkosci w trawersie pokazanym narys. 7.12 po prawej stronie. Po-
dobnie jak w poprzednich poréwnaniach, réznica pomiedzy modelem referencyj-
nym a modelami 1a i 1b jest niewielka i wskazuje na ilosciowe, a nie jakosciowe
zmiany. Rozktad predkosci w przypadku modelu 1c potwierdza tylko wczesniej
opisane obserwacje. Ujemna warto$¢ predkosci jest wynikiem oderwania, ktore
w tym miejscu ma grubos¢ 1 mm, co stanowi ok. 2% wysokos$ci kanatu miedzy-
topatkowego (patrz tabela 4.1). Z kolei, jesli poréwnamy w ten sam sposob gru-
bo$¢ warstwy przysciennej w tym miejscu, to dlamodelu referencyjnego oraz mo-
deli 1ai 1b wynosi ona ok 10% wysokosci kanatu miedzytopatkowego, natomiast
dla modelu 1c to juz prawie 2,5 razy wiecej.

Przeprowadzona powyzej analiza porownawcza pomigdzy modelem 1a i 1b,
nie wskazuje jednoznacznie na to, ze proba wymuszenia przejscia wptywa nega-
tywnie na interakcje fali uderzeniowej z warstwg przysScienng. Wystepujace roz-
nice sg na tyle niewielkie, ze pytanie odno$nie zmiany charakteru warstwy z la-
minarnej na turbulentna i redukcji w ten sposob strat wcigz jest otwarte i wymaga
dalszych. Nie ma watpliwosci, ze zwigkszenie grubo$ci warstwy przySciennej w
modelu lc tuz przed falg uderzeniowa ma kluczowy wpltyw na zmiang struktury
przeptywu i prowadzi do pogorszenia warunkdéw pracy.

Na rys. 7.13 przedstawiono wykres rozktadu izentropowej liczby Macha dla
roznych konfiguracji modelu 2 w odniesieniu do modelu referencyjnego. Mody-
fikacja zastosowana w modelu 2a nie powoduje istotnej zmiany rozktadu cisnie-
nia statycznego na stronie ssacej, wyjatkiem jest jedynie obszar za krawedzia na-
tarcia, gdzie zlokalizowany jest stopien. W tym przypadku fala uderzeniowa
nie zmienia swojej pozycji wzgledem przypadku referencyjnego. Widoczne mak-
simum w punkcie x/c = 0,05 wywotane jest falg kompresji, ktora tworzy si¢
na krawedzi sptywu stopnia.

W modelu 2b zwigekszona wysoko$¢ stopnia wplywa istotnie na zmiang struk-
tury przeptywu. Fala uderzeniowa przesuwa si¢ W gorg przeptywu, a maksimum
w punkcie x/c = 0,37 wskazuje na interakcje fali z warstwa turbulentng. Z kolei
przypadku modelu 2¢), dwukrotnie zwigkszona wysoko$¢ stopnia wzglgdem mo-
delu 2b powoduje, ze fala uderzeniowa przesuwa si¢ jeszcze bardziej w gore prze-
ptywu. Podobnie jak miato to miejsce w modelu 2b warstwa przys$cienna W mo-
delu 2c jest rowniez turbulentna. W modelach 2b i 2¢ znaczna zmiana wysokosci
stopnia (o rzad wielkosci) wzgledem modelu 2a powoduje, ze fala ekspansji
za stopniem jest bardziej intensywna, co prowadzi do spadku ci$nienia na odcinku
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Rys. 7.13. Rozklad izentropowej liczby Macha dla réznych konfiguracji modelu 2
w odniesieniu do modelu referencyjnego

od krawedzi natarcia do samej fali uderzeniowej i wpltywa na wyzszg warto$¢
izentropowej liczby Macha przed falg.

Na rys. 7.14 przedstawiono rozktad naprezen stycznych na stronie ssacej ana-
lizowanego profilu (model 2). Obecno$¢ stopnia powoduje powstanie za nim
strefy lokalnego oderwania. Im stopien wyzszy, tym strefa ta jest dtuzsza. Takie
zjawisko jest typowe dla przeptywu wokot ciata, ktorego ksztalt ulega gwattowne;
zmianie. Diugos¢ strefy oderwania mozna odczyta¢ bezposrednio z wykresu, po-
niewaz warto$¢ naprezen stycznych w tym miejscu przyjmuje znak ujemny.
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Rys. 7.14. Rozktad naprezen stycznych dla roznych konfiguracji modelu 2
w odniesieniu do modelu referencyjnego
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Jak juz wczesniej wspomniano, naprezenia styczne sa bardzo wrazliwe na zmiany
predkosci w poblizu $cianki. Dzigki temu mozna stwierdzié¢, ze w przypadku mo-
delu 2a predkosc¢ za falg uderzeniowg nieznacznie zmniejsza si¢ wzgledem prze-
ptywu referencyjnego. Roznica ta wynosi ok. 14 m/s, co w odniesieniu do modelu
referencyjnego wynosi ok. 4%. Naprezenia styczne w modelach 2b i 2¢ przed falg
uderzeniowa sg znaczaco wigksze niz w modelu referencyjnym, wzrastajac o rzad
wielkos$ci. Taki stan potwierdza to, ze warstwa przyscienna ma charakter turbu-
lentny, o czym $wiadczy bardziej wypetiony profil predkosci. Zaréwno w mo-
delu 2b i 2¢ fala uderzeniowa przesunieta jest w gore przeptywu, dlatego tez ode-
rwanie pod falag zaczyna si¢ wczesniej. W modelu 2b poczatek oderwania ma
miejsce w punkcie x/c = 0,35, a w modelu 2¢ w punkcie x/c = 0,3.

Na rys. 7.15 pokazano profile predkosci na trawersie 3 zgodnie z 0znaczeniem
zaprezentowanym na rys. 7.6. W tym przypadku predko$¢ w obszarze poza war-
stwa przyscienng W modelu 2c jest zdecydowanie mniejsza i jest w zakresie pod-
dzwigkowym Ma = 0,88. Wynika to z potozenia fali uderzeniowej przed trawer-
sem, gdzie i rozktad predkos$ci charakteryzuje warunki za falg uderzeniows. Stad
widoczna réznica W predkosci W obszarze poza warstwa.
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Rys. 7.15. Profile predkosci dla réznych konfiguracji modelu 2 w odniesieniu
do modelu referencyjnego na trawersie 3

W celu poréwnania profili predkosci przed falg i oceny roznic wynikajacych
ze zmiany konfiguracji w modelu 2, na rys. 7.16 pokazano profile w tej samej od-
legtosci przed falg uderzeniowa, co powoduje, ze ich lokalizacja jest rozna,
ale odlegtos¢ do fali uderzeniowej jednakowa. Wartos¢ predkosci poza warstwg
przyscienng jest na tym samym poziomie i odpowiada przeptywowi naddzwigko-
wemu. W prezentowanej skali profil predkosci dla modelu 2a jest zblizony do mo-
delu referencyjnego, co oznacza, ze warstwa przyscienna ma podobny charakter
i zblizone parametry. W zwigzku z tym, moze ona zosta¢ pominigta na tym etapie
poréwnania. Z wykresu mozna rowniez odczyta¢ grubo$¢ warstwy przysciennej
dla modeli 2b i2c, ktéra wynosi odpowiednio ok. 1,5mm oraz ok. 2,5 mm.
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Widoczny deficyt predkosci powyzej tych odlegtosci wynika z utraty predkosci,
spowodowanej przez oderwanie strumienia oraz wystepowanie fal kompresji
i ekspansji, zwigzanych z obecnoscig stopnia na krawedzi natarcia. Wraz ze wzro-
stem wysokosci stopnia, grubos¢ warstwy przysciennej rowniez wzrasta. Trend
ten jest wyraznie widoczny na przedstawionym wykresie.
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Rys. 7.16. Profile predkosci dla réznych konfiguracji modelu 2 w odniesieniu
do modelu referencyjnego w trawersie przed fala uderzeniows

Na rys. 7.17 pokazano profile predkosci na trawersie 5 zgodnie z 0znaczeniem
zaprezentowanym na rys. 7.6. Podobnie jak w przypadku modelu 1a, model 2a
nie wskazuje jednoznacznie na istotne réznice wzgledem modelu referencyjnego.
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Rys. 7.17 Profile predkosci dla réznych konfiguracji modelu 2 w odniesieniu
do modelu referencyjnego na trawersie 5
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Obserwuje si¢ tylko niewielki deficyt predkosci w warstwie przysciennej, przy
czym jej grubo$¢ nieznacznie si¢ zwigksza. Niemniej jednak trudno jednoznacz-
nie stwierdzi¢, czy ma to negatywny wptyw na struktur¢ przeptywu. Dla modeli
2b i 2¢ zaobserwowano wyrazna roznice profilu predkosci w porownaniu z prze-
ptywem referencyjnym. Wraz ze wzrostem wysokosci stopnia, grubos¢ warstwy
przysciennej rowniez wzrasta, co zostalo zaobserwowane juz wczesniej. Ten wy-
razny trend zmian w grubosci warstwy przysciennej podkresla jej kluczowe zna-
czenie w oddzialywaniu z falg uderzeniowa, szczegdlnie na profilu sprezarki tran-
sonicznej.

Interesujaca czedcig analizy przeptywu w warstwie przy$ciennej jest porowna-
nie modeli 1 i 2. Na rys. 7.18 przedstawiono profile predkosci na trawersie 5 dla
modeli 1a i 2a (reprezentujgcych najmniejsza modyfikacje stopnia —wariant a) oraz
modeli 1c i 2¢ (reprezentujacych najwieksza modyfikacje stopnia — wariant c).
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Rys. 7.18. Profile predkosci dla modyfikacji a i ¢ w stosunku do przypadku referencyj-

nego na trawersie 5

Najmniejsza modyfikacja stopnia (wariant a) w zasadzie nie prowadzi do ja-
kosciowej zmiany w rozktadzie predkosci. Roznice pomigdzy porownywanymi
modelami sg natyle niewielkie, Zze trudno okresli¢ pozytywny lub negatywny
wplyw najmniejszego stopnia na warstwe przyscienng. Wystepujaca rdznica
moze wynika¢ z faktu, ze pozycja fali uderzeniowej jest nieznacznie inna, jak
przedstawiono to na rys. 7.19. Najwigksza roznica W potozeniu fali uderzeniowej
zmierzona na wysoko$ci punktu potrojnego stopy lambda wynosi 0,72 mm, co
stanowi mniej niz 1% cigciwy profilu. Jednak nalezy przypomnie¢, ze przedsta-
wione wykresy przygotowano w oparciu o warto$ci usrednione na podstawie
opierajac si¢ na warto$ciach usrednionych dla wybranego przedziatu czasowego.
Fakt ten moze mie¢ rowniez znaczenie w kontekscie wystgpowania niewielkich
r6znic pomiedzy niektérymi profilami predkosci.
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Rys. 7.19. Potozenie fali uderzeniowej w kanale migdzytopatkowym

Na rys. 7.18 po prawej stronie przedstawiono wyniki dla najwigkszej modyfi-
kacji wysokosci stopnia (wariant ¢) W obu modelach (1 i 2). Wyraznie widoczny
jest znaczny wzrost grubosci warstwy przysciennej. Przyrost ten jest o rzad wiel-
kosci wigkszy w stosunku do przeptywu referencyjnego. Gtowng przyczyng ta-
kiego stanu jest to, ze przeptyw za elementem stuzgcym do wzbudzenia przejscia
laminarno-turbulentnego charakteryzuje sie¢ znacznie grubsza warstwag przy-
Scienng niz ta obserwowana w przeptywie referencyjnym, gdzie przej$cie naste-
powato naturalnie. Tak znaczgce réznice jednoznacznie wskazujg na to, ze struk-
tura przeptywu na skutek proby wymuszenia przej$cia laminarno-turbulentnego
ulegta zmianie i wplywa to negatywnie na charakterystyki aerodynamiczne.

Zbiorcze zestawienie charakterystycznych parametrow definiujacych war-
stwe przyscienng na trawersie 5 dla wszystkich modeli numerycznych pokazano
narys. 7.20. Przyjmujac przypadek referencyjny jako punkt odniesienia i analizu-
jac tylko grubos¢ warstwy przysciennej mozna stwierdzi¢, ze w kazdym z przy-
padkéw, gdzie wymuszano przej$cie laminarno-turbulentne, w warstwie przy-
$ciennej pojawiaty si¢ dodatkowe straty. W modelu la grubo$é¢ warstwy przy-
$ciennej wzgledem modelu referencyjnego wzrosta 0 8,81%, a w pozostatych mo-
delach wzrost ten przedstawia si¢ nastepujaco: 1b — 13,51%, 1c — 163,94%, 2a —
23,61%, 2b — 88,45% i 2c — 113,95%.

Analiza wspotczynnika ksztattu H wskazuje, ze w przypadku modeli 1a, 1b,
2a oraz modelu referencyjnego jego wartos¢ jest mniejsza niz 2,5, co $wiadczy
0 braku tendencji do separacji przeptywu. Wyniki te sa zgodne z innymi bada-
niami przeptywu z ujemnym gradientem cisnienia [30]. Ponadto w przeptywie
0 wspotczynniku H < 3,9 rowniez nie zaobserwowano oderwania, co potwierdza
rozktad napre¢zen stycznych (rys. 7.111 7.14). Jedynym przypadkiem, gdzie odno-
towano oderwanie na ostatnim trawersie 5, byt model 1c, w ktorym wspotczynnik
H wynosit 5,77.
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8. Podsumowanie i wnioskKi

Przedstawione badania zostaty zainicjowane pracami realizowanymi w ramach
europejskiego projektu TFAST (Transition Location Effect on Shock Wave Boun-
dary Layer Interaction). Badania dotyczyly struktury przeptywu powstajacej w
wyniku oddziatywania fali uderzeniowej z warstwa przys$cienng na profilu spre-
zarki lotniczej. W badaniach wykorzystano narzedzia numerycznego modelowa-
nia mechaniki ptynéw CFD — RANS. W symulacjach zastosowano model turbu-
lencji EARSM, ktory zostat uzupetniony modelem przejscia laminarno-turbulent-
nego y-Rey.

W ramach projektu stanowiska badawczego, opracowano unikalng liniowa
sekcje pomiarowg do analizy oddziatywania fali uderzeniowej z warstwg przy-
$cienng na profilu sprezarki lotniczej z naturalnym i wymuszonym przejsciem la-
minarno-turbulentnym. Wykazano, ze zaprojektowane stanowisko umozliwia ba-
dania przeptywu reprezentatywnego dla przeptywu w transonicznej palisadzie li-
niowej. Przeprowadzono rowniez walidacje modelu obliczeniowego i otrzyma-
nych wynikéw na podstawie pomiaréw eksperymentalnych. Wszystkie te analizy
miaty na celu poznanie interakcji fali uderzeniowej z warstwa przyScienng na pro-
filu sprezarki transonicznej i ustalenie zaleznosci od stanu warstwy przysSciennej.

Symulacja przeptywu charakterystycznego dla palisady liniowej w prostoli-
niowym kanale tunelu aerodynamicznego wymaga uwzglednienia wielu czynni-
kow, ktore nie wystepujag w samej palisadzie liniowej, a ktore majg istotny wplyw
na proces tworzenia si¢ fal uderzeniowych i ich odbicia od $cian kanatu. Kluczo-
wym elementem jest tu formowanie si¢ przeptywoéw wtornych, ktore oddziatuja
ze sobg, powodujac zjawisko kontrakcji. Aby spetni¢ kryteria projektowe zwig-
zane z uzyskaniem odpowiedniego wspoiczynnika AVDR, konieczne jest zasto-
sowanie technik umozliwiajacych sterowanie przeptywem, w tym odsysanie prze-
ptywoéw naroznych. Kolejnym istotnym aspektem jest kontrolowanie przeplywow
wtornych, ktore oddziatuja na badany profil, poprzez odsysanie warstwy przy-
$ciennej na $cianach tunelu. Zastosowanie technik umozliwiajacych aktywna kon-
trolg przeptywu okazato si¢ kluczowe w osiagnigciu celu, jakim byto zaprojekto-
wanie liniowej sekcji pomiarowej.

Whioski z przeprowadzonej analizy wskazuja, ze wysoko$¢ stopnia wyno-
szaca 0,05 mm byta niewystarczajaca do skutecznego indukowania przejscia la-
minarno-turbulentnego, zarowno w przypadku modelu 1a i modelu 2a (tabela
7.2). Zaobserwowane rdznice wynikajace Z obecno$ci stopnia byly lokalne
i nie miaty istotnego wptywu na zmiang struktury przeptywu w skali globalne;.
Zaobserwowano, ze W modelu 1a grubo$¢ warstwy przysSciennej na trawersie po-
tozonym w punkcie x/c = 0,87 ulegta zwickszeniu 0 8,81% wzgledem modelu
referencyjnego. W modelu 2a przyrost ten byt na poziomie 23,61%. Wprowadze-
nie stopnia na krawedzi natarcia powoduje, ze warstwa przys$cienna moze rozwi-
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nac¢ si¢ na dtuzszym odcinku niz ma to miejsce w modelu 1a. Dlatego tez w przy-
padku modelu 2a zaobserwowano wickszy wzrost grubosci warstwy niz W mo-
delu la.

W przypadku modelu 1b, gdzie wysoko$¢ stopnia byt réwna 0,1 mm, réwniez
nie zaobserwowano istotnych zmian w strukturze przepltywu wzgledem przy-
padku referencyjnego. Wzrost grubosci warstwy przysciennej na trawersie x/c =
0,87 wyniost 13.51%. Poréwnujac wyniki obliczen numerycznych z pomiarami
dla tej konkretnej konfiguracji zauwazono niewielkie rozbieznosci. Analizujac
slad aerodynamiczny na podstawie symulacji numerycznych, zaobserwowano
wzrost szerokosci $ladu 0 4% w poréwnaniu z przypadkiem referencyjnym. Na-
tomiast poréwnujac wyniki pomiarow, zaobserwowano zmniejszenie szerokosci
$ladu 0 okoto 5%. Podobne analizy dla przeptywu przez palisadg liniowg zostaty
przeprowadzone przez innych partneréw projektu TFAST, gdzie rowniez zaob-
serwowano roznicg pomiedzy wynikami numerycznymi i eksperymentem dla tej
samej konfiguracji stopnia.

W modelu 2b, wysoko$¢ stopnia na krawedzi natarcia wynosita 0,4 mm, co po-
wodowato, ze warstwa przyScienna zaraz za stopniem stawata sie turbulentna. Wy-
soko$¢ warstwy przysciennej przed obszarem interakcji (trawers 3) zwigkszyta sie
o0 rzad wielkoéci W porownaniu z przypadkiem referencyjnym, co stanowito 8-
krotng zmiane. Tak znaczna zmiana spowodowata przesunigcie fali uderzeniowej
W przdd przeptywu, ktore Swiadczy 0 tym, Ze struktura przeplywu zmienila si¢ zna-
czaco wzgledem przeptywu referencyjnego i dotyczy catego kanatu miedzytopat-
kowego. Analizujgc szerokos¢ $ladu aerodynamicznego, zaobserwowano wzrost
na poziomie 61,26% w poréwnaniu z przypadkiem referencyjnym. Dane ekspery-
mentalne potwierdzity zwiekszenie szeroko$ci Sladu 0 73,02%. Wyniki ekspery-
mentalne i numeryczne dla tej konfiguracji sa wiec zgodne.

Wyniki otrzymane dla modelu 1c oraz 2¢ wskazujg na to, ze wraz ze wzrostem
wysokosci stopnia zwigkszajg sie rowniez straty cisnienia catkowitego W warstwie
przysciennej. W modelu 1c grubo$¢ warstwy przysciennej natrawersie 5 (x/c =
0.87) zwigkszyta si¢ 0 163,94% wzgledem przypadku referencyjnego, a w modelu
2c zmiana tabyta napoziomie 113,95%. W obu przypadkach zaobserwowano
zmiang struktury przeptywu. Fala uderzeniowa przesuwatla si¢ W gore przeptywu,
W zwigzku z czym oderwanie wywotane interakcja fali uderzeniowej z warstwa
przys$cienng rozpoczynalo si¢ wezesniej niz w przypadku referencyjnym.

Zbadane przypadki i uzyskane wyniki pozwalajg na wyciagnigcie ogdlnych
wnioskow. Zbyt mata modyfikacja konfiguracji nie wzbudza przejscia laminarno-
turbulentnego. Niewielki wymiar stopnia wzglgdem grubosci warstwy przyscien-
nej nie wywotuje zadnych zmian jako$ciowych w strukturze przeptywu. Jednak
zastosowanie zbyt wysokiego stopnia prowadzi do istotnego pogrubienia warstwy
przysciennej w stosunku do przeptywu referencyjnego (bez stopnia). Skutkuje
to powigkszeniem strefy oderwania, ktéora w niektorych przypadkach siega az
do krawedzi sptywu. W rezultacie szerokos$¢ $ladu aecrodynamicznego jest znacz-
nie wigksza niz w przypadku referencyjnym. Podobne analizy numeryczne dla
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przeptywu przez palisade liniowg zostaty wykonane przez dwoch innych partne-
row projektu TFAST. We wszystkich symulacjach numerycznych wzbudzenie
przejscia laminarno-turbulentnego w warstwy przysciennej przed falg uderze-
niowa prowadzilo do zwickszenia strat ci$nienia calkowitego W porownaniu
z przeplywem referencyjnym.

Rozbiezno$¢ wynikdéw obliczen i danych eksperymentalnych zaobserwowana
tylko w przypadku jednej konfiguracji wymaga dalszych bardziej szczegétowych
badan przy uzyciu bardziej zaawansowanych metod pomiarowych i obliczenio-
wych. Dlatego tez w nastepnych pracach nalezatoby:

e wykorzysta¢ bardziej zaawansowane narz¢dzia CFD bazujgce na mode-
lowaniu typu LES, co pozwolitoby na lepsze modelowanie anizotropo-
wosci W warstwie przyscienne;j;

e uwzglednié i przebadaé (eksperymentalnie) wptyw réznej chropowato$ci
na zmiang charakteru warstwy przysciennej;

e przeanalizowac wpltyw réznego poziomu turbulencji na wlocie do sekcji
pomiarowej na interakcje fali uderzeniowej z warstwg przyscienng;

e zbada¢ wplyw liczby Reynoldsa na oddzialywanie fali uderzeniowe;j
Z warstwg przysScienna.
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Monografia skierowana jest do studentéw
uczelni technicznych, badaczy oraz
specjalistéw zajmujgcych sie przeptywami
o duzych predkosciach w technice lotniczej
i energetyce. Prezentuje ona ciekawe
a zarazem wartosciowe wyniki symulacji
numeycznych przeptywéw wewnetrznych,
ktére wyrdzniajg sie obecnosua ztozonych zjawisk przeptywowych, takich jak fale

uderzeniowe, przejscie od przeptywu laminarnego do turbulentnego w oderwanej
warstwie przysciennej, interakcja fali uderzeniowej z warstwg przyscienng oraz
turbulentna wymiana pedu w $ladach sptywowych.

Obliczenia przeprowadzono z wykorzystaniem metod modelowania turbulencji oraz
przejscia laminarno-turbulentnego opartych na usrednionych w czasie réwnaniach
Naviera-Stokesa. Do opisu anizotropii przeptywu turbulentnego zastosowano
nieliniowy model konstytutywny uzupetniony modelem przejscia laminarno-
turbulentnego w warstwie przyscienne;j.

Autor w umiejetny sposdb wykorzystuje techniki numeryczne do projektowania
uktadu sterowania przeptywem w obszarze naroznym w celu ograniczenia
oddziatywania wiréw naroznych na przeptyw gtowny wokot topaty. Wyniki analiz moga
stanowi¢ cenne wsparcie przy projektowaniu stanowisk pomiarowych do badan
przeptywow o duzych predkosciach.

Przedstawiono réwniez techniki pasywnego sterowania przeptywem
z wykorzystaniem niewielkich stopni rozmieszczonych na powierzchni profilu
aerodynamicznego. Wykorzystane metody pasywnej kontroli przeptywu pozwalajg na
opracowanie wytycznych do projektowania aerodynamicznego wybranych
komponentdéw silnikdw lotniczych.

Wyniki symulacji numerycznych zostaty uzupetnione rezultatami badan
eksperymentalnych, przeprowadzonych na zaprojektowanym stanowisku
badawczym.
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