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PROJEKTOWANIE AERODYNAMIKI SZYBOWCOW

16 pazdziernika 2010 w Muzeum Techniki w Warszawie odbyto sie spotkanie poswiecone metodom
projektowania aerodynamicznego szybowcow, ktore poprowadzit dr inz. Krzysztof Kubrynski.

Z CZEGO SKLADA SIE OPOR SZYBOWCA?

Dzisiejsze spotkanie bedzie nietypowe — nie bedzie ogdlnego opisu rozwoju konkretnej konstrukciji,
jak zazwyczaj, lecz konkretnego etapu rozwoju ptatowca: projektu i optymalizacji aerodynamiki. Troche
postuze sie przyktadem Diany-2, ktérg wspéttworzytem — szybowiec ten byt bowiem dosé nietypowo
zaprojektowany, a i wyniki sg rowniez nietypowe.

Zanim zabierzemy sie do optymalizacji zobaczmy, co mozna i nalezy poprawi¢. W tym celu
przedstawitem zaleznos$¢ oporu od wspétczynnika sity nosnej dla typowego szybowca o rozpietosci 15
m — ale z uwzglednieniem poszczegolnych skiadnikéw oporu.
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Biegunowe poszczegdlnych zespotow szybowca
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Udziat procentowy oporéw poszczegoélnych zespotéw szybowca w jego oporze catkowitym

Z tego zestawienia wida¢, ze na matych predkosciach (np. w krgzeniu) opér kadtuba stanowi
zaledwie ok. 5% oporu catkowitego, ale wzrost predko$ci zwieksza ten udziat do ok. 35% - zatem
kadtub zaczyna wywiera¢ istotny wptyw. Usterzenie dodaje zaledwie kilka procent oporu, w catym
zakresie predkosci — tu nie mozna wiele zyskaé. Widaé wiec, ze najwiecej oporu stawiajg skrzydfa — od
60% przy matych predkosciach do niemal 90% podczas szybkiego lotu. Opd6r ptata, jak wiadomo,
mozna rozbi¢ na opor profilowy i indukowany. Ten pierwszy stanowi od 25 do 55 procent oporu
szybowca. Warto powiedzie¢ o tym kilka stow.

PROFILE SZYBOWCOWE | ICH ROZWOJ

Poczatkowo szybowce posiadaty profile klasyczne, np. NACA, tworzone czesto przez natozenie
standardowego rozktadu grubosci na konkretnie dobrang linie szkieletowa. Jednak w latach 60-tych
wprowadzono profile laminarne — rowniez NACA. Profil tej grupy, NACA-63,618, miata nasza Foka.

Z punktu widzenia aerodynamiki szybowcow miaty one pewng wade: gwattowny przeskok punktu
turbulizacji do przodu. Rozktad ci$nien byt tak uksztattowany, ze do 30% cieciwy (w serii 63) gradient
cisnienia byt ujemny. To stabilizowato warstwe laminarng w tym obszarze — cho¢ przy matych liczbach
Reynoldsa obszar laminarny siegat znacznie dalej, prawie do 60%. Jednak wzrost kata natarcia
powoduije, ze cisnienia w przedniej czesci profilu wyréwnujg sie — gradient cisnienia zmniejsza sie, az w
pewnym momencie osigga 0. Wtedy przeptyw jeszcze jest laminarny, ale dalszy wzrost kata natarcia
sprawia, ze na samym nosku pojawia sie waski obszar podcisnienia, a takze wyrazny dodatni gradient.
W efekcie punkt przejscia laminarno-turbulentnego gwattownie wedruje do przodu. To samo, ale na
dolnej powierzchni, wystepuje na ujemnych katach natarcia. Na biegunowej jest to widoczne jako
stynne siodto laminarne, typowe dla profili NACA.

Tak gwattowny przeskok punktu turbulizacji nie byt korzystny — pojawiato sie oderwanie laminarne i
wzrost oporu. Modyfikacjg profili NACA pod kgtem wymagan szybowcowych zajeli sie panowie
Wortmann i Eppler. Profile Wortmanna miaty nie punkt, lecz strefe destabilizacji warstwy przysciennej;
zapobiegato to silnemu oderwaniu warstwy przyscienne;.

Okazato sie, ze profile laminarne, nawet po modyfikacji Wortmanna, nie dawaty specjalnego
spadku oporu w poréwnaniu do klasycznych. Doktadniej — dawaty, ale tylko w pewnym zakresie; w
innych profil klasyczny mogt nawet by¢ korzystniejszy. Mozna byto jednak ustawiac sobie ten zakres,
czyli siodto laminarne, zmieniajgc wygiecie profilu. Pokazujg to ponizsze szkice. Z kolei jego grubos¢
wpltywata na wartos¢ oporu i szerokos¢ zakresu laminarnego: cienki profil mogt mie¢ mniejszy opor, ale
kosztem zwezenia siodta. Z tego wynikta koncepcja profili klapowych: wzigé cienki profil o gtebokim, ale



waskim siodle, i zmieniajgc potozenie klapy, a wiec wysklepienie profilu, przesuwac¢ siodto w ten zakres
Cz, ktory nam jest aktualnie potrzebny. Wtasnie dzigki tej koncepcji powstat znany profil Wortmann FX-
67-K-170/150, w Polsce znany z Jantara-2. To byt pierwszy profil, ktory miat pewng filozofie
projektowania, tzw. projektowanie wielokierunkowe.
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Charakterystyki profilu FX-62-K131 dla ré6znych wychylen klapy, wykonane programem XFOIL

Profile Wortmanna nie byly idealne i mozna je byto poprawi¢. Modyfikacjg zajat sie prof. Jerzy
Ostrowski, tworca profili NN (m.in. NN-8 z Jantara Standard i NN-27 z SZD-55). Miat on pewng
koncepcje odnosnie wptywu geometrii przeptywu na przejscie laminarno-turbulentne, ktérg weryfikowat
wytgcznie eksperymentalnie (w tunelu aerodynamicznym). Chodzito o to, zeby ze zmiang kata natarcia
niejako zaprojektowaé potozenie punktu przejscia zapobiegajgc oderwaniu laminarnemu, ktére
powoduje powstanie dodatkowego oporu. W efekcie obszar destabilizacji byt nieco inacze;j
uksztattowany.

Niestety, na profilu NN-27-13, zastosowanym w pierwszej Dianie, przy mniejszych liczbach
Reynoldsa dochodzi do oderwania — powstaje pecherz oderwania laminarnego. Oczywiscie, daje to
dodatkowg sktadowg oporu cisnieniowego — wszak zawsze w obszarze oderwania nastepuje spadek
cisnienia. Trzeba to zlikwidowac¢ projektujgc obszar destabilizacji, co nie jest tatwe.

W pewnym momencie powstata koncepcja zastgpienia naturalnego przejscia, charakteryzujgcego
wszystkie opisane wyzej profile, przejsciem wymuszonym. Pozwolito to zwalczy¢ podstawowy problem
profili z naturalnym przejsciem: moze on by¢ idealnie zaprojektowany tylko dla okreslonego kata
natarcia (czy tez wspoétczynnika sity nosnej) i liczby Reynoldsa. W innych warunkach albo przejscie
nastepuje za wczesnie, albo tworzy sie pecherz oderwania laminarnego.

Niestety, koncepcja przejscia wymuszonego przejscia zakonczyta pewng epoke: publikowania
profili. Wykorzystany w Jantarach profil FX-67-K-150/170 byt ostatnim, ktérego geometria i
charakterystyki byty publicznie dostepne. Nowsze profile trzeba byto projektowaé na zamowienie.
Konieczna byta tez bardziej kompleksowa analiza aerodynamiki szybowca jako bryly. Tego w Polsce
dtugo nikt sie nie podejmowat. W rezultacie polskie szybowce musiaty ustgpic¢ pola konkurentom z
Niemiec, gdzie takie prace byty prowadzone. Inng przyczyng byt kiopot z dostepem do kompozytow.



EFEKTY SKONCZONEJ ROZPIETOSCI

Oczywiste jest, Zze ptat nosny to nie to samo, co profil. Skoficzona rozpietos¢ skrzydet wprowadza
dodatkowe elementy, ktore nalezy uwzglednié podczas analizy aerodynamiki szybowca. Pierwszym z
nich jest opér indukowany, ktéry na matej predkosci moze stanowi¢ nawet 65% oporu szybowca.

Opdr indukowany, jako sita, zalezy przede wszystkim od sity nodnej i rozpietosci ptata, lub — jesli
zastgpimy obie zaleznosci jedng — od obcigzenia rozpietosci. Zauwazmy, ze nie zalezy od wydtuzenia
ptata, ktére wptywa tylko na bezwymiarowy wspotczynnik oporu indukowanego.

Zmniejszenie oporu indukowanego mozna uzyskac nie tylko przez zmiane obcigzenia rozpietosci,
ale rowniez przez zmiane rozktadu sity nosnej lub zastosowanie wingletow. Z kolei rozktad sity no$nej
w duzym stopniu zalezy od obrysu ptata i jego zwichrzenia (aerodynamicznego i geometrycznego). Tu
trzeba dodag¢, ze obecnie rzadkoscig jest stosowanie tego samego profilu u nasady i na kohcéwce
skrzydta szybowca. O ile obrys ptata nie jest prostokatem, to jego cieciwa zmienia sie z rozpietoscia.
Wynika z tego rdzna liczba Reynoldsa dla kazdego przekroju skrzydta. Jak juz wiemy, liczba Re
wyraznie wplywa na charakterystyki profili szybowcowych. Nie mozna wiec opracowac profilu skrzydta
bazujgc na jednym profilu — trzeba dobiera¢ ich caty szereg.

Dobor geometrii (czyli profili i obrysu) skrzydet szybowca okazuje sie zagadnieniem dos¢
skomplikowanym, jesli uwzglednimy tezy postawione przez Wila Schuemanna. Jego teoria, stosowana
obecnie przez wszystkich twércéw wyczynowych szybowcdw méwi, ze klasyczna teoria ptata o
skonczonej rozpietosci nie jest wystarczajgca w przypadku ptatéw szybowcowych. Wedtug
Schuemanna cieciwa koncéwki powinna by¢ znacznie mniejsza, niz by sie wydawato, a krawedz
sptywu powinna by¢ skosna. Warto tez stosowac winglety, ktére mogg wyraznie poprawi¢
charakterystyki ptata: winglet o wysokosci 30 cm zmniejsza opér szybowca o 5%, wyzszy — jeszcze
bardziej. Moje doswiadczenie mowi, ze winglety wptywajg nie tylko na charakterystyki aerodynamiczne
skrzydet, ale rowniez na wiasnosci korkociggowe szybowca czy samolotu. Swego czasu pomagatem
studentom z kota SAE w opracowaniu wingletéw do ich modelu udzwigowego. Okazato sig, ze ich
dodanie zlikwidowato powazny problem, jakim byto zwalanie sie modelu na skrzydto w poblizu
krytycznego kata natarcia (a udzwigowiec z ciezkim tadunkiem lata prawie wylgcznie w takich
warunkach). Okazato sie, ze przyczyng problemu byly poprzeczne gradienty cisnienia, ktére znaczaco
przys$pieszajg oderwanie i zmniejszajg skutecznosc lotek. Nawiasem mdwigc, w taki sam sposob udato
mi sie poprawi¢ szkolnego Orlika, ktéry w wersji TC-Il otrzymat nowe skrzydto z wingletami. Okazato
sie, ze wszystkie dotychczasowe sztuczki, jak potrojne generatory wirdw, staty sie niepotrzebne.

|

Rozktady cisnien na skrzydle z wingletem: z lewej — przed optymalizacjg (widoczny obszar wyzszego
cisnienia), po prawej — po optymalizacji przejscia skrzydto-winglet.



Projektujac winglety koniecznie trzeba dobra¢ promienie zaokraglenia przejscia skrzydto-winglet. W
ten sposéb mozna bowiem skutecznie pozby¢ sie oporu interferencyjnego, jak pokazuje powyzszy
rysunek.

Duzy wpltyw na charakter oderwania ma, oprocz wingletéw, obrys ptata. Jak widaé¢ na ponizszym
szkicu, rozwoj strefy oderwania w przypadku ptatéw trapezowych silnie zalezy od ich zbieznosci: przy
zbieznosci A=1 (skrzydto prostokatne) oderwanie nastepuje w poblizu nasady skrzydet i postepuje w
strone koncowki. Dla skrzydet silnie zbieznych i trojkatnych (A=0 — 0.25) kierunek rozwoju jest odwrotny
— oderwanie rozpoczyna sie w poblizu kohcowki i postepuje w strone kadtuba. Jak fatwo sie domysilic,
dla A=0.5 wystepuje stan posredni — strefa oderwania rozwija sie réwnomiernie, mniej-wiecej
prostopadle do krawedzi sptywu. Podobny charakter ma oderwanie na ptacie eliptycznym. Oczywiscie,
we wszystkich przypadkach poczatek oderwania strug ma miejsce przy krawedzi sptywu i postepuje w
strone krawedzi natarcia.

ELIPTYCZNE PROSTOKATNE, A=1.0
ROZWOJ ODERWANIA
UMIARKOWANIE ZBIEZNE, A= 0.5 SILNIE _ZBIEZNE, A=0.25
C D

TROJKATNE, A=0

Rozwdj strefy oderwania dla skrzydet o réznych obrysach

Wptyw na rozwdj oderwania, a zatem na charakter przeciggniecia, ma rowniez skos skrzydet. Jesli
skrzydta sg skosne do tytu, oderwanie rozpoczyna sie w poblizu koncowek, co oczywiscie moze
obniza¢ skutecznos¢ lotek. W przypadku skosu do przodu oderwanie postepuje od kadtuba w strone
koncéwek. Zapewnia to wprawdzie lepszg statecznos¢ poprzeczng, ale moze zaburzy¢ statecznos¢
podiuzng. Zwréémy uwage, ze w takiej sytuacji sita nosna, powstajgca w poblizu wysunietych do
przodu koncéwek, generuje moment, zadzierajgcy nos szybowca. W rezultacie szybowiec ma
tendencje do pogtebiania przechylenia. Wiedzg to szybownicy latajgcy na Puchaczu, ktéry przy
pewnych wywazeniach ma tendencje do wchodzenia w korkocigg. Byto to przyczynag kilku wypadkow.
Zresztg, w aerodynamice Puchacza popetniono kilka btedow, nie tylko ten. Wynikaty one ze zbyt duze;j
wiary w uproszczone obliczenia, bez zastanowienia sie nad konsekwencjami przyjecia konkretnego



rozwigzania. Tak wtasnie byto z feralnym skosem, ktory przyjeto dla zapewnienia wtasciwego potozenia
Srodka ciezkosci wzgledem Sredniej cieciwy aerodynamicznej.

Problemy z przeciggnieciem Puchacza wynikajg rowniez z zastosowania bardziej nosnych profili na
koncowkach, a takze z charakteru przeptywu zespotu skrzydto-kadtub. Okazuje sie, ze przeptyw
poprzeczny wokét kadtuba zwieksza kat natarcia. Na domiar ztego, w slizgu nastepuje dalsze
zwiekszenie kata natarcia na nawietrznej a spadek na zawietrznej. Jest to charakterystyczne dla
grzbietoptatow.

Skos do przod
o5 (0 przodl Skos do tylu

Kierunek lotu

Rozwdj strefy oderwania dla skrzydet o skosie ujemnym (do przodu) i dodatnim. Skrzydta bez zwichrzenia.
OPOR SZKODLIWY

Jak wspomniatem na wstepie, opér ptata stanowi od 55 do 85% catkowitego oporu szybowca.
Reszta jest efektem obecnosci kadtuba i usterzenia. Optymalizacja ksztattu usterzen nie jest zbyt
optacalna — ich opor to zaledwie kilka procent oporu catkowitego, niezaleznie od predkosci lotu, wobec
czego nie mozna wiele zyska¢. Natomiast warto pokusi¢ sie o dopracowanie aerodynamiki kadtuba,
choc teoretycznie recepta jest zmniejszanie powierzchni omywanej. Miedzy bajki mozna bowiem
wiozy¢ przeptyw laminarny na kadtubie, zwtaszcza przy duzych predkosciach. Okazuje sie bowiem, ze
krytyczna wartos¢ nieréwnosci powodujgcych turbulizacje warstwy przysciennej jest zbyt mata. W
dodatku przy przeptywie skosnym, czyli np. na pewnym kgcie natarcia, turbulizacja nastepuje jeszcze
szybciej — m.in. wskutek przeptywu poprzecznego. W zwigzku z tym wszelkie sztuczki, jak np.
integralna ostona kabiny (czyli odejmowany przéd kadtuba, az do natarcia skrzydet) nie dajg zbyt
wielkich efektow.

Najwiekszym polem do popisu dla aerodynamikéw nie jest zaprojektowanie kadtuba, ale dotozenie
go do skrzydet. Okazuje sie, ze nawet dobrze zaprojektowany kadtub i skrzydto nie muszg da¢ dobrych
0siggow, jesli zostang zle potgczone; tak silne mogag byc¢ efekty interferencyjne. Jednak interferencja
potrafi sprawia¢ rézne niespodzianki — takze przyjemne. Dla przyktadu: modyfikacja gondoli podwozia,
koncowki skrzydta i koncowki kadtuba amerykanskiego transportowca C-141 Starlifter daty redukcje
oporu o 8%! Jeszcze bardziej zaskakujgcy wynik data zmiana ksztattu gondoli silnikowej pewnego
niezrealizowanego projektu samolotu. Modyfikacja koncowki kadtuba, gondoli podwoziowych i przejscia
skrzydto-kadtub data redukcje oporu przelotowego o 22 %. Na pierwszy rzut oka absurd, ale faktycznie
tak jest. Widaé, ze typowa analiza inzynierska, znana z roznych skryptéw do projektowania samolotow,
nie wystarcza; wszyscy autorzy uznaliby powyzsze elementy (moze z wyjatkiem przejscia skrzydto-
kadtub) za drobiazgi. Optymalizujac szybowiec czy samolot musimy wiec wykona¢ duzo doktadniejsze
analizy, bez pomocy wzoréw empirycznych czy statystyki podobnych konstrukcji.



Wizualizacja optywu przejscia skrzydto-kadtub (widok z gory i z dotu)

Interferencja nie musi dodawac¢ oporu. Jesli prawidtowo zaprojektujemy bryte ptatowca, mozemy
otrzymaé mniejszy opor. Gdybysmy dotozyli w przejsciu skrzydto - kadtub prostg gondole, jaka wydaje
sie najodpowiedniejsza, nastepuje znaczna redukcja krytycznej liczby Macha, czyli wiekszy opor
falowy. Ale gdybysmy te gondole powyginali optymalnie, zmniejszajgc efekty w postaci fali
uderzeniowej, to krytyczna liczba Macha i opér falowy maleje. Czyli interferencja moze réwniez
poprawicC opor aerodynamiczny, jezeli jg inteligentnie zastosujemy.

To sg przyktady ,samolotowe”, ale w szybowcach interferencja ma taki sam wptyw — a moze nawet
wiekszy
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Efekty interferencji skrzydtfa i kadfuba
DIANA-2 - PREKURSORKA NOWOCZESNEJ AERODYNAMIKI

Pierwszym polskim szybowcem, w ktérym wykorzystano zdobycze nowoczesnej aerodynamiki, byta
Diana-2. Dwdjka w oznaczeniu jest bardzo istotna, gdyz jej pierwsza wersja, SZD-56 Diana, bazowata
na profilach z naturalnym przej$ciem laminarno-turbulentnym. Zastosowano profile NN-27-13/17, czyli
polskie modyfikacje profilu Wortmanna. Byta to wiec, jak mowitem, aerodynamika z czaséw lat 70-tych.
Diana-2 otrzymata juz zupetnie nowy profil, a raczej rodzine profili. Zmienna cieciwa skrzydet (a wiec
mniejsza liczba Reynoldsa) oraz optymalizacja rozktadu sity nosnej wzdtuz rozpietosci wymusity dobér
catego szeregu profili, potozonych w ré6znych odlegto$ciach od ptaszczyzny symetrii szybowca.
Powierzchnie opartg na dobranych profilach wygtadzono, aby unikngé uskokéw i zataman. Efekt tego
wygtadzenia pokazuje ponizsza fotografia lustrzanej powierzchni skrzydet szybowca. Gladkosc¢
skrzydet miata rowniez znaczacy wptyw na charakter warstwy przysciennej. Okazuje sie bowiem, ze
przeptyw laminarny jest mozliwy tylko, gdy liczba Reynoldsa odniesiona do chropowatosci powierzchni
(nieptaskiej) nie przekroczy 170.

Lustrzana powierzchia Skrzydet Diany2



Bazg do optymalizaciji stat sie profil DU89-134/14, zaprojektowany przez znanego aerodynamika,
prof. Loeka Boermansa i zastosowany takze w ASW-27 i ASH-26. W wyniku moich modyfikaciji
powstaty profile KL-002. Byty to profile wyraznie lepsze, niz zastosowany w Dianie-1 profil NN-27, o
czym swiadczg ponizsze biegunowe, prawie nie posiadajgce punktéw wspdélnych. Widagé, ze opor
zmniejszyt sie o ok. 20% w catym zakresie eksploatacyjnym, a w dodatku zwigkszyt sie Cznax.

w—e NN_27-13/17 ReyCL = 1100000 Ncri = 9.000
s KL=002-128F ReyCL = 1100000 Neric = 9.000
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Biegunowa profilu NN-27 z Diany-1 i KL-002 z Diany-2. Zestawienie typowe dla profili z naturalnym i
wymuszonym przej$ciem laminarno-turbulentnym.

Skrzydta Diany byty projektowane dos¢ ciekawie, z wykorzystaniem projektowania
wielopunktowego. Dla pewnej wartoéci Cz, odpowiadajgcej duzym predkosciom lotu, zostat bardzo
subtelnie dobrany rozktad ci$nienia. Dodatni gradient ci$nienia jest tak dobrany, by nie spowodowac
przejscia. Im wieksze wartosci podcisnienia mozemy zastosowac, tym wieksza grubos¢ i tym wiekszy
zakres siodta laminarnego; to wszystko trzeba bardzo starannie ,wywazy¢”. Przy wiekszych katach
natarcia i klapie wychylonej w dét dolna powierzchnia przestaje by¢ krytyczna, bo juz i tak mamy
stabilizacje warstwy laminarnej z powodu wigekszej sity nosnej. Problem powstaje na gornej
powierzchni. Przy wiekszych kgtach wychylenia klapy, ktére odpowiadajg matym predkosciom — ale i
mniejszym liczbom Reynoldsa — mozemy inaczej jeszcze uksztattowac rozktad cisnienia, poniewaz
efekt liczby Reynoldsa spowoduje, ze i tak nie bedzie przejscia (nawet przy dodatnim gradiencie)
cisnienia. Ale tutaj jest tak zaprojektowane zeby nie doszto do silnego oderwania laminarnego. To sg
bardzo subtelnie projektowane zagadnienia aerodynamiczne.



Profile z wymuszonym przejsciem wymagajg doktadnego dobrania potozenia turbulizatora, ktére
moze bardzo drastycznie zmieni¢ opér szybowca. llustrujg to ponizsze wykresy, pochodzgce z badan w
locie i w tunelu aerodynamicznym. Tu trzeba dodac, ze badania tunelowe nie sg najszczesliwsze dla
celéw profili szybowcowych. Kazdy tunel ma swojg turbulencje wiasng, ktéra powoduje zmiane punktu
przejscia, powstanie oderwania laminarnego itp. Zawsze rzeczywistos¢ jest inna, niz badania, trzeba
wiec mocno sie zastanowic, jak wyniki badan przektadajg sie na rzeczywistosé¢. Trzeba jednak
przyznaé, ze to samo dotyczy obliczen numerycznych.
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Wyniki pomiaréw w locie i w tunelu aerodynamicznym profilu HQ 17/14.38, ilustrujgce wptyw potozenia
turbulizatora

W trakcie prac nad ptatem Diany-2 udato mi sie usung¢ pewng niezbyt przyjemng ceche profilu DU-
89: niemonotonicznos¢ funkcji Cz(a), zwigzana z pogrubianiem warstwy przysciennej oraz wedréwka
punktu jej turbulizacji. Ma to duzy wptyw na wtasnos$ci szybowca i jego osiggi. Jezeli w kominie krgzymy
na kacie natarcia zaznaczonym srodkowg strzatkg na ponizszym rysunku, to wowczas zaréwno

podmuch z dotu, jak i z géry (a wiec wzrost i spadek kata natarcia) wywotajg spadek sity nosne;.
llustruje to ponizszy szkic.
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Szkice zaleznosci Cz(a) dla profilu DU-89 (linia ciggta) i KL-002 (linia przerywana)

Oddzielnymi zagadnieniami, ktére réwniez musiatem przeanalizowac, byly: wptyw zanieczyszczenh
przez brud i owady oraz wptyw grubosci krawedzi sptywu, generujgcej opor denny. Okazuje sie, ze
grubosc¢ krawedzi sptywu 2.4mm, czyli 0.4% cieciwy, daje okoto 10% oporu profilowego przy duzych



predkosciach. To daje okoto 5% pogorszenie charakterystyk opadania catego szybowca. Z drugiej
strony, gruby sptyw poprawia troche nosnosc¢ profilu. Inne metody: riblety, generatory wiréw, odsysanie
warstwy, sg ktopotliwe ze wzgledoéw eksploatacyjnych a ich skutecznosé na razie mozna miedzy bajki
wiozyc.

Na zakonczenie pozwole sobie troche sie pochwalié rezultatem naszych prac, trwajgcych 1.5 roku.
To o pét roku diuzej, niz projektowanie ASW-27 przez L. Boermansa — ale on brat pod uwage mniej
parametrow. Doskonatos¢ aerodynamiczna Diany-2 wedtug obliczen wynosita okoto 51, co jest
najwiekszg wartoscig wsrod obecnych szybowcéw. Osiagi, ktére w locie otrzymywat przede wszystkim
Janusz Centka, byly jeszcze lepsze. W rezultacie Diana-2 charakteryzuje sie najwiekszg
doskonatoscia, jakg dotychczas zmierzono dla szybowca 15m. Porownanie podstawowych parametréow
(nie tylko zwigzanych z aerodynamikg) Diany-2 i innych szybowcdéw wyczynowych przedstawia
ponizsza tabelka.

POROWNANIE PARAMETROW TECHNICZNYCH SZYBOWCOW
Klasy 15-metrowej

ASW 27 | Ventus2 | ASG 29 | Diana -2

Rozpietosé [m] 15 15 15 15
Powierzchnia nosna [m®] 9 9,67 9,2 8,64
Wydhuzenie 25 23,27 24,5 26,04
Cigzar pustego kgl 235* 225% 265 182
Max. ci¢zar startowy | [kg] 500 325 510 500
Obciazenie pow. min. | [kg/m’] 33 29,5 36,0 275
Obciazenie pow. max. |[kg/m’] | 55,56 54,29 55,4 57,87
Doskonalo$¢ max. 46** 44%* .50 52
Predkos$¢ max. [km/h] 285 270 285 277

* podane masy wzigte z folderé6w w praktyce weryfikowanej na zawodach,
szybowce sg 0 okolo 15 kg cigzsze. W przypadku Diany jest to cigzar rzeczywisty.
** wyniki testow dos§wiadczalnych wykonanych przez R. Johnsona

Poréwnanie osiggdéw Diany-2 i starszych szybowcow wedfug Roberta Pietrachy
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