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W pracy przedstawiono rezultaty badan numerycznych profilu aerodynamicznego NA-
CA 0018 w zakresie malych liczb Reynoldsa od 10000 do 1mln oraz w zakresie katow
natarcia od 0° do 20°. Wyniki zaprezentowano w postaci charakterystyk wspétczynnikéw
sily nosnej i oporu w funkcji kata natarcia. Badania przeprowadzono, wykorzystujac mo-
del turbulencji k-w SST oraz hybrydowsa siatke obliczeniowa zlozona z siatki strukturalnej
w poblizu krawedzi profilu oraz siatke niestrukturalna w pozostalym obszarze domeny obli-
czeniowej. Intencja autorow pracy bylo pokazanie mozliwosci zastosowania podejécia nume-
rycznego w badaniach profili w zakresie malych liczb Reynoldsa. Przeprowadzone badania
pokazaly, ze minimalna liczba Reynoldsa, przy ktérej warto$é¢ bledu jest akceptowalna, wy-
nosi 40000. Rezultaty badan symulacyjnych sil aerodynamicznych przedstawiono réwniez
tabelarycznie do wykorzystania w innych analizach.

1. Wstep

Amerykanski komitet doradczy do spraw aeronautyki (National Advisory Committee for
Aeronautics), przeniesiony pézniej do nowopowstalej NASA. jako jeden z pierwszych opraco-
wal rodzine czterocyfrowych profili aerodynamicznych. Ksztalt profilu opisany jest za pomoca
czterech cyfr umieszczonych po stowie NACA. Pierwsza cyfra definiuje maksymalne ugiecie linii
szkieletowej wyrazone w procentach, druga cyfra okresla potozenie strzatki ugiecia w procentach
dtugosci cieciwy poczawszy od noska profilu. Dwie ostatnie cyfry okreélaja maksymalna grubo$é
profilu wyrazona w procentach dlugosci cieciwy [1], [2]. Profile symetryczne okreslone sa jedynie
za pomocg dwbch ostatnich cyfr NACA 00XX. Ksztalt profilu mozna zdefiniowaé za pomoca
wzoru [3]

yr = 5t(0,2969/7 — 0,12602 — 0,35162% + 0,28432° — 0,10152%) (1.1)

gdzie: x — wspélrzedna okre$lajaca potozenie wzdluz cieciwy odniesiona do dlugosci cieci-
wy, Yy — wspolrzedna okreslajaca grubos¢ profilu w punkcie okredlonym przez wspdirzedna x,
t — maksymalna grubosé cieciwy odniesiona do dtugosci cieciwy.

Charakterystyki aerodynamiczne czterocyfrowych profili serii NACA badane byly juz w la-
tach 30. ubieglego stulecia. Jacobs i in. [4] opublikowali raport zawierajacy wspétczynniki sity
noénej oraz oporu szeregu profili serii NACA badanych dla liczby Reynoldsa 3 mln. Wyniki
badan tunelowych profili czterocyfrowych dla liczb Reynoldsa w zakresie od 3mln do 6 mln
opublikowano w raporcie [5].

Czterocyfrowe symetryczne profile lotnicze serii NACA sa bardzo czesto wykorzystywane
przy projektowaniu wirnikéw sitowni wiatrowych typu Darrieusa. Liczby Reynoldsa lopat te-
go rodzaju wirnikéw sa jednak duzo mniejsze w poréwnaniu z ,lotniczymi”. Niewielkie wirni-
ki o érednicy 1m pracuja przy $redniej licznie Reynoldsa na poziomie od 40tys. do 170 tys.
[6]-[8]. W przypadku wigkszych wirnikéw o $rednicy 17 m liczba Reynoldsa dochodzi do 3 mln
[9]. Do dzi$ jedynym dostepnym zrédlem zawierajacym charakterystyki aerodynamiczne profili
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w szerokim zakresie liczb Reynoldsa od 10 tys. do 10 mln jest raport Sheldahla i Klimasa [10].
Oczywiscie dostepne sa réwniez wyniki innych badan dotyczacych profili NACA XXXX, sg one
jednak ograniczone np. do jednego profilu czy tez do jednej liczby Reynoldsa [11].

W badaniach osiagéw aerodynamicznych wirnikéw sitowni wiatrowych Darrieusa wykorzy-
stuje si¢ metody numeryczne dynamiki ptynéw. Oplyw tego rodzaju wirnika jest bardzo ztozony
i zwykle nie moze by¢ rozwazany jako stacjonarny. Dodatkowo geometria wirnika bardzo utrud-
nia opracowanie siatki strukturalnej w jego otoczeniu [7]. Dlatego zazwyczaj stosowana bywa
siatka obliczeniowa hybrydowa ztozona z siatki strukturalnej w poblizu krawedzi topat oraz siatki
niestrukturalnej w pozostalym obszarze [12]. Dotychczasowe badania potwierdzaja réwniez duza
skuteczno$é¢ modelu turbulencji k-w SST. Pozwala on na otrzymanie wiarygodnych rezultatow
badan symulacyjnych topat wirnika. Obliczenia prowadzone z wykorzystaniem tego modelu sa
z reguly stabilne.

Symulacje optywu profilu NACA 0018 z wykorzystaniem programu ANSYS CFX przeprowa-
dzili miedzy innymi Wiklak i Smolny [13]. Obliczenia te obejmowaly liczby Reynoldsa w zakresie
od 1,5-10% do 10°. Hassan i in. [14] badali profil NACA 0018 w zakresie liczb Reynoldsa od
300000 do 1000000 oraz w zakresie katow natarcia od 0° do 25°. Symulacje przeprowadzone
przez Wiklaka i Smolnego wykonane byty dla waskiego zakresu liczb Reynoldsa, natomiast ba-
dania Hassana i in. przeprowadzono, stosujac siatke strukturalna w catej domenie obliczeniowej.

Celem tej pracy jest pokazanie, w jaki sposéb dwuréwnaniowy model turbulencji k-w SST
oraz siatka hybrydowa radza sobie z wyznaczeniem charakterystyk aerodynamicznych profilu
aerodynamicznego NACA 0018 w szerokim zakresie matych liczb Reynoldsa w przedziale od 10%
do 107.

2. Model numeryczny

Badania numeryczne przeprowadzono dla symetrycznego profilu aerodynamicznego NACA
0018 o dtugosci cieciwy 1 m. Do obliczen wykorzystano domene obliczeniowa w ksztalcie litery C
o wymiarach podanych na rys. 1. Domena obliczeniowa o takich parametrach nie wplywa na
rezultaty numeryczne sit aerodynamicznych [14].
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Rys. 1. Domena obliczeniowa

Siatka obliczeniowa zlozona jest z siatki strukturalnej w poblizu krawedzi profilu oraz z siatki
niestrukturalnej w pozostalym obszarze. Obwdd profilu podzielono na 150 elementéw o jedna-
kowej dtugodci. Siatka strukturalna ztozona jest ze 100 warstw, za$ tempo wzrostu warstw siatki
strukturalnej wynosi 1,1. Grubo$é pierwszej warstwy siatki strukturalnej wynosita 2,3 - 105 m.
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Taka grubo$¢ pierwszej warstwy siatki umozliwiata utrzymywanie parametru wall y+ na pozio-
mie < 1. Liczba elementéw siatki o podanych parametrach wynosi 18 tys. elementéw (rys. 2).
Szczegbtows analize wrazliwodci wspotezynnikéw sit aerodynamicznych ze wzgledu na zagesz-
czenie elementéw siatki przedstawiono w pracy [15].
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Rys. 2. Siatka obliczeniowa

Obliczenia wspolczynnikéow sit aerodynamicznych profilu NACA 0018 przeprowadzono dla
szeregu katéw natarcia w zakresie od 0 do 20 stopni z krokiem réwnym 1°. Dla kazdego kata
natarcia profil obracany byl wzgledem domeny obliczeniowej i dla danego polozenia generowana
byta nowa siatka.

Na krawedziach domeny obliczeniowej nadano warunki brzegowe: welocity inlet oraz pres-
sure outlet (rys. 1), za$ na krawedziach profilu zadany byl warunek wall. Na wlocie zalozono
intensywno$¢é turbulencji réwna 0,5% oraz skali turbulencji 0,001 m.

Do analizy numerycznej wybrano model turbulencji k-w SST (ang. shear stress transport),
ktéry do uktadu usrednionych réwnan Naviera-Stokesa wprowadza dwa dodatkowe réwnania
transportu, jedno dla energii kinetycznej turbulencji oraz jedno dla stopnia jej dyssypacji. Model
turbulencji k-w SST wybrano ze wzgledu na stosunkowo doktadne odwzorowywanie turbulencji
w warstwie przysciennej, jak rowniez na maltg czutosé¢ na warunki brzegowe turbulencji na wlocie.

Rezultaty numeryczne wspotezynnikow sit aerodynamicznych poréwnano z eksperymentem
Sheldahla i Klimasa [10].

3. Rezultaty analiz aerodynamicznych przedstawione w postaci charakterystyk
aerodynamicznych

Na rysunkach 3-5 przedstawiono wspotczynniki sit aerodynamicznych dla profilu NACA 0018
dla trzech przykltadowych liczb Reynoldsa w zakresie katéw natarcia od 0° do 20°. Rezultaty
pokazuja, ze wraz ze wzrostem liczby Reynoldsa wzrasta doktadnosé rozwigzania numerycznego.
W przypadku najmniejszej z badanych liczb Reynoldsa (10 tys.) wspélezynniki sity nosnej sa
zbiezne 7z eksperymentem jedynie w waskim zakresie katow natarcia.
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. 3. Charakterystyki wspo6tczynnika sity noénej oraz oporu dla profilu NACA 0018 dla liczby
Reynoldsa 10 tys.
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. 4. Charakterystyki wspo6tczynnika sity noénej oraz oporu dla profilu NACA 0018 dla liczby
Reynoldsa 360 tys.

cb
Re = 1,00E+07

0.18

—&— obliczeniowe
—&— doswiadczalne

Rys. 5. Charakterystyki wspolczynnika sily noénej oraz oporu dla profilu NACA 0018 dla liczby
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Rysunki 6 i 7 przedstawiaja charakterystyki wspoétczynnikéw sity nosnej oraz oporu w calym
badanym zakresie liczb Reynoldsa oraz w calym zakresie badanych katow natarcia. Na rysunku 6
wyraznie widaé, ze uzyskane rezultaty numeryczne wspotczynnika sity nosnej znaczaco odbiega-
ja od wynikéw eksperymentalnych dla najmniejszych badanych liczb Reynoldsa. Warto réwniez
zauwazy¢, ze spadek sily nosnej po przekroczeniu krytycznego kata natarcia jest gwaltowniej-
szy w przypadku rezultatéw numerycznych. Ponadto, analizujac wykresy wspotczynnika oporu,
przedstawione na rysunku 7, mozna stwierdzié¢, ze przyrost tego wspoétczynnika w funkcji kata
natarcia jest wigkszy w przypadku wynikéw numerycznych.

(b)
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Rys. 6. Charakterystyki wspélczynnika sity nosnej w calym badanym przedziale liczb Reynoldsa oraz
katéw natarcia: (a) rezultaty numeryczne, (b) rezultaty do$wiadczalne
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Rys. 7. Charakterystyki wspolczynnika oporu w calym badanym przedziale liczb Reynoldsa oraz katéw
natarcia: (a) rezultaty numeryczne, (b) rezultaty do$wiadczalne

Aby poréwnaé ze soba wspdlezynniki sity nosnej oraz oporu przedstawione na rysunkach 6
i 7, sporzadzono wykresy btedéw (rys. 8 i 9), ktére dla wspdlezynnika sity nosnej oraz oporu
zdefiniowano odpowiednio

AC’L |CL oblicz — CL doéw|
oCr = = %
Y 1CLdosw] |CL dosw| 7 (3.1)
ACp = |Cpoblic: — Cp dosw|

Na rys. 8 przedstawiono mape bledu wzglednego §Cr. Dla wiekszej przejrzystosci zakres skali
btedu ograniczono do 200%. Warto zwrocié¢ uwage, ze w niektérych miejscach wartosé tego bledu
jest wysoka, na co wplyw maja warto$ci odniesienia, ktére niekiedy sa bliskie zeru (w szczeg6l-
nosci dotyczy to maltych katéw natarcia). Dla najmniejszych badanych liczb Reynoldsa wartosé
btedu wzglednego nie spada ponizej 50%. Do oceny tego wspdlezynnika, ze wzgledu na liczne
wystapienia warto$ci wspdélczynnika oporu bliskich zeru, wybrano definicje btedu bezwzgled-
nego, r-nie (3.1)2. R6znymi odcieniami koloru czerwonego oznaczono punkty, w ktérych blad
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przekraczal wartosé¢ 0,02. Najwieksze bledy zaobserwowano w poblizu krytycznego kata natar-
cia. Podobnie jak w przypadku wspotczynnika sity no$nej, najwieksze btedy zaobserwowano dla
najmniejszych analizowanych liczb Reynoldsa. Dla liczb Reynoldsa powyzej 360 000 wystepuja
coraz wigksze bledy w zakresie katéw 15°-20°.
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Rys. 9. Blad bezwzgledny ACp

4. Podsumowanie

Celem niniejszych badan byta analiza charakterystyk wspoélczynnikéw aerodynamicznych
profilu NACA 0018 w zakresie malych liczb Reynoldsa. Badania przeprowadzono, wykorzystu-
jac model turbulencji k-w SST oraz hybrydows siatke obliczeniowa. Zamierzeniem autoréw tej
pracy bylo udowodnienie, do jakiego zakresu liczb Reynoldsa oraz do jakiego zakresu katéw
natarcia prezentowana tu metoda daje akceptowalne rezultaty wspétczynnikéw silty nosnej oraz
oporu. Badania pokazaly, ze granica stosowalnosci wykorzystanej metody jest liczba Reynoldsa
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40000, natomiast zakres akceptowalnego kata natarcia rosnie wraz ze wzrostem liczby Reynold-
sa. W przypadku liczby Reynoldsa 40 000 metoda daje akceptowalne rezultaty do kata natarcia
réwnego 8°, natomiast dla liczby Reynoldsa 1 mln do kata natarcia rownego 14°.

Otrzymane rezultaty wspotczynnikow oporu sa zgodnie z oczekiwaniem zawyzone. Wynika
to bezposrednio z zastosowanego podejscia — wyboru modelu turbulencji, ktéry uwzglednia cata
warstwe przysScienng jako turbulentna. Bardziej fizyczne rezultaty powinien w tym przypadku
zapewni¢ model przejscia laminarno-turbulentnego. Analiza charakterystyk aerodynamicznych
przy wykorzystaniu tego modelu turbulencji stanowi dalszy cel badan.

Wyniki przedstawione w tej pracy stanowia pierwsza probe opracowania bazy danych charak-
terystyk wspotczynnikow aerodynamicznych sity nosnej i oporu dla profili symetrycznych serii
NACA. Celem opracowania takiej bazy danych jest oszacowanie wrazliwosci uproszczonych me-
tod aerodynamicznych wykorzystywanych do wyznaczania sit aerodynamicznych topat sitowni
wiatrowych typu Darrieusa.
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0,4370

0,4654

0,4821
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0,5175 | 0,5862 | 0,6207
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0,8137
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0,7255
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Analiza wlasnosci aerodynamicznych profilu NACA 0018...

Dodatek B — Wspélczynniki oporu

Q

Liczba Reynoldsa Re
1,0E4+4|2,0E+4|4,0E4+4|8,0E+4|1,6E+5|3,6E+5|7,0E4+5|1,0E+6|2,0E4+6|5,0E+6|1,0E4+7
0,0563 | 0,0389 | 0,0260 | 0,0214 | 0,0186 | 0,0160 | 0,0142 | 0,0133 | 0,0117 | 0,0102 | 0,0094
0,0566 | 0,0394 | 0,0261 | 0,0215 | 0,0187 | 0,0161 | 0,0142 | 0,0134 | 0,0118 | 0,0102 | 0,0094
0,0581 | 0,0406 | 0,0264 | 0,0217 | 0,0189 | 0,0163 | 0,0144 | 0,0135 | 0,0119 | 0,0103 | 0,0095
0,0610 | 0,0428 | 0,0271 | 0,0222 | 0,0193 | 0,0166 | 0,0147 | 0,0138 | 0,0122 | 0,0106 | 0,0098
0,0655 | 0,0473 | 0,0282 | 0,0231 | 0,0201 | 0,0173 | 0,0153 | 0,0143 | 0,0127 | 0,0111 | 0,0102
0,0712 | 0,0530 | 0,0300 | 0,0245 | 0,0212 | 0,0183 | 0,0162 | 0,0152 | 0,0135 | 0,0118 | 0,0109
0,0779 | 0,0617 | 0,0323 | 0,0263 | 0,0227 | 0,0195 | 0,0173 | 0,0162 | 0,0144 | 0,0127 | 0,0118
0,0859 | 0,0758 | 0,0354 | 0,0287 | 0,0247 | 0,0211 | 0,0187 | 0,0176 | 0,0157 | 0,0139 | 0,0128
0,0950 | 0,0898 | 0,0394 | 0,0317 | 0,0272 | 0,0231 | 0,0205 | 0,0192 | 0,0171 | 0,0152 | 0,0140
0,1053 | 0,0990 | 0,0448 | 0,0355 | 0,0302 | 0,0256 | 0,0226 | 0,0212 | 0,0190 | 0,0169 | 0,0156
0,1163 | 0,1176 | 0,1524 | 0,0407 | 0,0340 | 0,0287 | 0,0253 | 0,0238 | 0,0213 | 0,0191 | 0,0175
0,1295 | 0,1204 | 0,1147 | 0,0480 | 0,0390 | 0,0324 | 0,0285 | 0,0268 | 0,0240 | 0,0215 | 0,0197
0,1417 | 0,1613 | 0,1222 | 0,0588 | 0,0462 | 0,0376 | 0,0328 | 0,0307 | 0,0275 | 0,0247 | 0,0225
0,1552 | 0,1585 | 0,1849 | 0,0770 | 0,0580 | 0,0454 | 0,0387 | 0,0360 | 0,0319 | 0,0285 | 0,0258
0,1701 | 0,1642 | 0,2344 | 0,0927 | 0,0767 | 0,0571 | 0,0474 | 0,0436 | 0,0382 | 0,0337 | 0,0303
0,1849 | 0,1649 | 0,1659 | 0,1705 | 0,1073 | 0,0754 | 0,0604 | 0,0548 | 0,0470 | 0,0407 | 0,0360
0,1996 | 0,1877 | 0,1944 | 0,1884 | 0,1208 | 0,1162 | 0,0825 | 0,0733 | 0,0609 | 0,0511 | 0,0440
0,2152 | 0,1959 | 0,2113 | 0,2084 | 0,1873 | 0,1420 | 0,1287 | 0,1085 | 0,1757 | 0,0703 | 0,0563
0,2320 | 0,2320 | 0,1966 | 0,2281 | 0,2235 | 0,1902 | 0,1620 | 0,1323 | 0,1195 | 0,0980 | 0,0798
0,2490 | 0,2485 | 0,2472 | 0,2466 | 0,2421 | 0,2227 | 0,2134 | 0,1928 | 0,1684 | 0,1410 | 0,1134
0,2680 | 0,2687 | 0,2671 | 0,2667 | 0,2652 | 0,2556 | 0,2385 | 0,2304 | 0,2100 | 0,1804 | 0,1604
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Analysis of aerodynamic properties of the NACA 0018 airfoil in a low Reynolds
number range

This paper presents results of numerical analysis of the NACA 0018 airfoil in the range of low Reynolds
numbers from 1-10* to 1-10° and in the range of angles of attack from 0° to 20°. The results are presented
as characteristics of lift and drag coefficients in a function of the angle of attack. The research was carried
out using the k-w SST turbulence model and a hybrid computational mesh composed of a structural
mesh near the airfoil edge and a non-structural mesh in the remaining area. The authors wanted to
show the possibilities of using the numerical approach for analysis of airfoils at low Reynolds numbers.
The conducted research showed that the minimum Reynolds number for which the numerical error value
was acceptable was 40000. The results of the numerical experiments of the aerodynamic forces are also
presented in a tabular form for use in other analyzes.



