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Κεφάλαιο 1:  Εισαγωγή  

1.1   Περίληψη 

  Η παρούσα διπλωµατική εργασία πραγµατεύεται µια υπολογιστική δισδιάστατη (2D)  

µελέτη  σχετικά µε τις αεροδυναµικές δυνάµεις  που δέχεται µια ανεστραµµένη αερο-

τοµή συγκεκριµένα  η LS(1) -0413 MOD  από την επίδραση της απόστασης του εδά-

φους. Επιλύοντας τις εξισώσεις Navier-Stokes , χρησιµοποιώντας το εµπορικό λογι-

σµικό ANSYS FLUENT . 

 Επίσης στην  συγκεκριµένη ανεστραµµένη αεροτοµή  LS(1) -0413 MOD   τοποθε-

τούµε  Gurney Flap  µεγέθους  1.45%  2.9% της      χορδής    του  πτερύγιου  και 

υπολογίζουµε τις αεροδυναµικές δυνάµεις  µε το λογισµικό ANSYS FLUENT . 

    Τέλος συγκρίνουµε όλα τα θεωρητικά αποτελέσµατα µε συγκεκριµένες επιστηµονι-

κές δηµοσιεύσεις4,8 που περιέχουν  πειραµατικά  αποτελέσµατα  . 

    Η επιλογή των  αεροτοµών  βασίστηκε στα διαθέσιµα πειραµατικά δεδοµένα, τα 

οποία υπήρχαν από επιστηµονικές  δηµοσιεύσεις  για την επαλήθευση των αποτελε-

σµάτων των προσοµοιώσεων. 

ABSTRACT 
This thesis project   deals with a computational two-dimensional (2D) study of aero-
dynamic forces receiving an inverted aerodynamics, namely LS (1) -0413 MOD from 
the effect of the distance of the ground. Solving the Navier -Stokes equations by us-
ing the commercial software ANSYS FLUENT. 
Also in this inverted airfoil LS (1) -0413 MOD we place Gurney Flap with 1.45% 2.9% 
of the chord of the flap and we calculate the aerodynamic forces with the ANSYS 
FLUENT software. 
Finally, we compare all theoretical results with specific scientific publications4,8 con-
taining experimental results. 
The choice of airfoils was based on the available experimental data, which was 
available from scientific publications to verify the results of the simulations. 
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1.2  Βιβλιογραφική   Ανασκόπηση 
 
   Οι πρώτες υπολογιστικές έρευνες αεροτοµής στο έδαφος ξεκίνησαν τη δεκαετία του 
1980. Η παλαιότερη εργασία έγινε από τον Katz  και τους Knowles  παρατήρησαν ότι 
καθώς η αεροτοµή πλησίαση  στο έδαφος αυξάνεται η κάθετη  δύναµη. 
   Στα µέσα της δεκαετίας του '90, οι Ranzenbach και Barlow1,2,3  διερεύνησαν την 
επίδραση της µείωσης της απόστασης της αεροτοµής από το έδαφος   σε δόκιµες  σε 
αεροσήραγγα. Θεώρησαν ότι το έδαφος ήταν ένα  σταθερό τοίχωµα . Η κάθετη δύ-
ναµη θεωρήθηκε να αυξάνεται καθώς η απόσταση από το έδαφος µειώνεται µέχρις 
ότου επιτευχθεί η µέγιστη τιµή. Καθώς µειώθηκε περαιτέρω η απόσταση από το έ-
δαφος , παρατηρήθηκε µείωση της  κάθετης δύναµης . Οι Ranzenbach και Barlow 
ισχυρίστηκαν ότι το φαινόµενο µείωσης της κάθετη δύναµη  οφειλόταν στο γεγονός 
ότι, µετά µια κρίσιµη απόσταση , τα οριακά στρώµατα εδάφους και αεροτοµής συγ-
χωνεύθηκαν, περιορίζοντας την ποσότητα αέρα που µπορούσε να ρέει µεταξύ της 
αεροτοµής και του εδάφους. 
    Μια πιο πρόσφατη και λεπτοµερής αεροδυναµικής µελέτη  αεροτοµής και πως ε-
πιδρά η απόσταση του εδάφους σε αυτή  διεξήχθη από τον  Zerihan και Zhang4,5,6,7. 
   Η µελέτη διεξήχθη σε µια αεροδυναµική σήραγγα εφοδιασµένη µε κινούµενο ιµά-
ντα. Ο Zerihan και Zhang βρήκε την ίδια ποιοτική συµπεριφορά κάθετη δύναµη όπως 
Ranzenbach και Barlow, αλλά έδωσαν    µια διαφορετική εξήγηση για το φαινόµενο 
µείωσης κάθετη δύναµη: δεδοµένου ότι η κρίσιµη απόσταση από το έδαφος στο ο-
ποίο συνέβη η µείωση κάθετη δύναµη παρατηρήθηκε να είναι ανεξάρτητη από τον 
αριθµό Reynolds, που συναχθεί το συµπέρασµα ότι  το φαινόµενο της µείωσης  της 
κάθετης δύναµης δεν θα µπορούσε να είναι η συγχώνευση των οριακών  στρωµάτων 
.  
   Στην πραγµατικότητα, η συγχώνευση των οριακών στρωµάτων που παρατηρού-
νται από Ranzenbach και Barlow ήταν πιο πιθανό να οφείλεται στη χρήση του στα-
θερού εδάφους, η οποία δεν µπορεί κατάλληλα  να προσοµοιώνει  τις συνθήκες του 
οδοστρώµατος. 
 Οι Zerihan και Zhang αναφέρουν ότι το φαινόµενο µείωσης της αεροδυναµικής  πίε-
σης αντίθετα προκαλείται  στην περιοχή που διαχωρίζεται  η ροή    κοντά στο χείλος 
εκφυγής . Καθώς η αεροτοµή κινείται πλησιέστερα προς το έδαφος, η ταχύτητα του 
αέρα κάτω από την αεροτοµή αυξάνεται µε την ταυτόχρονη ενίσχυση της  δυσµενής 
πίεσης στο χείλος εκφυγής, οδηγώντας σε αποκόλληση του οριακού στρώµατος .  
Καθώς µειώνεται περαιτέρω η απόσταση από το έδαφος η ταχύτητα του αέρα κάτω 
από την αεροτοµή αυξάνεται  το σηµείο διαχωρισµού κινείται προς τα εµπρός, έως 
ότου πραγµατοποιείται η αποκόλληση του οριακού στρώµατος και  η κάθετη δύναµη 
µειώνεται κατά πολύ  .  
Επίσης έχουν  γίνει πολλές  υπολογιστικές µελέτες. 
Οι  Ranzenbach και  Barlow εκτέλεσαν  προσοµοιώσεις RANS χρησιµοποιώντας ένα 
µοντέλο στροβιλισµού  k-e. 
Οι Zerihan και Zhang έλυσε τα  εξισώσεις RANS µε  µοντελοποίηση του στροβιλι-
σµού Spalart-Allmaras και k -ω SST. 
 Σε γενικές γραµµές όλοι βρήκαν καλά ποιοτικά αποτελέσµατα σε σύγκριση µε τα α-
ντίστοιχα πειράµατα τους. 
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Κεφάλαιο 2: Οι θεµελιώδεις εξισώσεις της µηχανικής 
ρευστών 
 
2. Βασικές εξισώσεις 
 
     Γενικά, η µελέτη ροής ρευστών γίνεται στις τρεις διαστάσεις, αλλά µπορεί και να 
γίνει στη µια ή στις δύο διαστάσεις. Για παράδειγµα αν έχουµε µια ροή σε αγωγό και 
γίνετε µελέτη της µέσης ταχύτητας, τότε  γίνεται µελέτη στη µια διάσταση. Οι παρακά-
τω εξισώσεις, παρατίθενται σε ανάλυση της µίας διάστασης και δύο διαστάσεων. Αυ-
τές οι εξισώσεις είναι, η εξίσωση της συνέχειας, της ενέργειας και ορµής. 

 

2.1.1  Εξίσωση της συνέχειας 
 

Η εξίσωση της συνέχειας ή διατήρηση της µάζας, προκύπτει αν θεωρήσουµε το ισο-
ζύγιο µάζας σε ένα στοιχειώδη όγκο ελέγχου που ανήκει σε ένα ρευστό. Ο όγκος ε-
λέγχου έχει διαστάσεις ��, ��, ��   όπως στο παρακάτω σχήµα 2.1.1. 

 
Σχήµα 2.1.1: ∆ιατήρηση της µάζας σε ένα στοιχειώδη όγκο ������ 

 

 

Η διατήρηση της µάζας του ρευστού που διέρχεται από τον στοιχειώδη όγκο �� ∙ �� ∙ 	��  εκφράζεται ως: 
 

� 	
��ώ�
���ά���	��ά���ά��	�ό��
� = ������ό����	�ά�� � − ��!��ό�����ά�� �   (1) 

 
Αρχικά θεωρούµε τις δύο πλευρές του στοιχειώδους όγκου που είναι κάθετες στον 
άξονα x. Η µεταβολή της µάζας του ρευστού που περνά από τη πλευρά στο σηµείο 
x είναι "#$%|$	���� ενώ η µεταβολή της µάζας του ρευστού που περνά από τη 
πλευρά στο σηµείο � + �x είναι "#$%|$()$	����. Παρόµοιες εκφράσεις µπορούν 
να εξαχθούν για τις δύο πλευρές που είναι κάθετες στον άξονα y και για τις υπό-
λοιπες δύο πλευρές που είναι κάθετες στον άξονα z. H συσσώρευση µάζας στη 
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µονάδα του χρόνου εντός του στοιχειώδους όγκου είναι "������%"* *+, %. Έτσι το 

ισοζύγιο µάζας γίνεται: 
 ������ **+ = ����-"#$%$ − "#$%$()./ + ���� 0"#1%1 − "#1%1()23 + ����-"#4%4 − "#4%4()5/ (2) 

 
Η εξίσωση της συνέχειας σε διαφορική µορφή µπορεί να γραφεί σαν: 

 6768 = −06"79.%6$ + 6"792%61 + 6"795%64 3    (3) 

 
Η ίδια εξίσωση σε πιο συµπυκνωµένη µορφή µε τη χρήση του τελεστή ανάδελτα  
(:) γράφεται ως: 

 6768 = −";<=#<=%      (4) 

 

Η ποσότητα ";<<<<=#<=% ονοµάζεται  «απόκλιση» (divergence) του #<= και γι’αυτό µερι-
κές φορές η προηγούµενη εξίσωση εµφανίζεται σαν: **+ = −>?@	#<= 

 

Ο ορισµός της απόκλισης ";<<<<=#<=% είναι: 
 ;<="#<=% = *"#$%*� + *"#1%*� + *"#4%*�  

 
Αναλύοντας το δεξί µέρος της εξίσωσης (3) παίρνουµε: 

 6768 + #$ 676$ + #1 6761 + #4 6764 = − A69.6$ + 69261 + 69564 B   (5) 

 
Το αριστερό µέρος της προηγούµενης εξίσωσης ονοµάζεται ουσιαστική παράγω-
γος (substantial derivative) της πυκνότητας   ρ  και εκφράζει τη χρονική παράγωγο 
της διαδροµής που ακολουθεί τη κίνηση του ρευστού. Έτσι η εξίσωση της συνέ-
χειας παίρνει τη µορφή: 

 C7C8 = −";<=#<=%	      (6) 

 
Για ασυµπίεστη και µόνιµη ροή,  η πυκνότητα είναι σταθερή πράγµα που σηµαίνει 
ότι 

  = �D�E�ή		 => 69.6$ + 69261 + 69564 = 0 =>	;<=#<= = 0   (6α) 
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                 2.1.2  Εξισώσεις κίνησης (ορµής) 
 

Θεωρώντας ένα στοιχειώδη όγκο ελέγχου διαστάσεων ��, ��, ��   όπως στο πα-
ρακάτω σχήµα 2.1.2, γράφουµε την εξίσωση διατήρησης της ορµής µε το ίδιο 
σκεπτικό σαν αυτό του προηγούµενου εδαφίου όπου παρουσιάστηκε το ισοζύγιο 
µάζας: 

 

� I
E�ό�		
��ώ�
���J�ή� � = � I
E�ό�	�����ό�����J�ή� � − �
	I
E�ό��!��ό�����J�ή� � + � ΆE�����	DL��
�ά��L�	M�
���N�ύ�	�D�	�ύ�D���� 

 

 
Σχήµα 2.1.2: ∆ιατήρηση της ορµής σε ένα στοιχειώδη όγκο ������ 

 
 
 

Ο  ρυθµός εισόδου της x-συνιστώσας της ορµής λόγω µεταφοράς στην µονάδα 
του χρόνου στο σηµείο x είναι: #$#$|$���� 

 
στον όγκο ������  από την επιφάνεια κάθετη στον άξονα x  στο σηµείο 
(x,y,z). 
 

      Ο ρυθµός εξόδου ορµής λόγω µεταφοράς στο σηµείο � + ��, ��, �� είναι : 
 #$#$|$()$����. 

 
Ο ρυθµός εισόδου ορµής από µοριακή µεταφορά στο σηµείο x,y,z  είναι : 

 D$$|	$���� 
 

Ο ρυθµός εξόδου ορµής από µοριακής µεταφοράς στο σηµείο � + ��, ��, �� είναι : 
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D$$|$()$���� 
 

όπου D$$ είναι η ορθή τάση στον όγκο ������. Με παρόµοια συλλογιστική  D1$ 

είναι η διατµητική τάση στην επιφάνεια y. Ο ρυθµός εισόδου στο σηµείο y είναι: 
 D1$|	1���� 

και ο ρυθµός εξόδου στο σηµείο � + �� είναι: D1$|	1()1���� 
 
 

Έτσι  η εξίσωση της ορµής στη  x διεύθυνση γίνεται : 
 *"#$%*+ = − P*"#$#$%*� + *"#1#$%*� + *"#4#$%*� Q − 

P*D$$*� + *D1$*� + *D4$*� Q − *R*� + S$ 

 
Με τον ίδιο τρόπο για τις διευθύνσεις  y  και  z έχουµε: 

 *"#1%*+ = − P*"#$#1%*� + *"#1#1%*� + *"#4#1%*� Q − 

P*D$1*� + *D11*� + *D41*� Q − *R*� + S1 

 *"#4%*+ = − P*"#$#4%*� + *"#1#4%*� + *"#4#4%*� Q − 

P*D$4*� + *D14*� + *D44*� Q − *R*� + S4 
 

• Οι ποσότητες #$, #1, #4 εκφράζουν την ορµή στη µονάδα του όγκου του ρευστού 

στις διευθύνσεις x,y,z αντίστοιχα. 

 

• Οι ποσότητες S$ , S1, S4 εκφράζουν τις συνιστώσες της επιτάχυνσης της βαρύτητας 

στις διευθύνσεις x,y,z. 

 

• Οι ποσότητες   
6T6$ , 6T61 , 6T64   εκφράζουν τη βαθµίδα πίεσης στις διευθύνσεις  x,y,z. 

 

• Οι ποσότητες  #$#$, 	#$#1, #$#4 κλπ είναι  οι 9 συντελεστές της ορµής λόγω 

µεταφοράς µάζας   #<=#<=  που είναι το δυαδικό γινόµενο #<=		�Mί				#<=. 
 

• Όµοια οι ποσότητες D$1, D$$ , D$4  κλπ είναι οι  9  συντελεστές του τανυστή τάσεων   D. 
 

Οι παραπάνω  3  εξισώσεις κίνησης µπορούν να γραφούν σε συµπυκνωµένη µορφή: 
 *"#<=%*+ = −-∇<<=#<=#<=/ − ∇<<=R − -∇<<=D=/ + S= "1%															"2%									"3%						"4%				"5% 
 
 

Η φυσική σηµασία των όρων της παραπάνω εξίσωσης είναι: 



Αεροδυναµικός Υπολογισµός επίδρασης εδάφους σε ανεστραµµένη αεροτοµή                      9 

 

(1): Χρονική Μεταβολή της ορµής ανά µονάδα όγκου. 
(2): Μεταβολή της ορµής λόγω µεταφοράς ανά µονάδα όγκου. 
(3): ∆υνάµεις πίεσης ανά µονάδα όγκου. 
(4): Μεταβολή της ορµής λόγω ιξώδους µεταφοράς ανά µονάδα όγκου. 
(5): ∆υνάµεις βαρύτητας ανά µονάδα όγκου. 

 
 
 
 
Χρησιµοποιώντας τον ορισµό της ουσιαστικής παραγώγου, η εξίσωση της ορµής 
γίνεται: \#<=\+ = −∇<<=R − -∇<<=D=/ + S= "1%										"2%								"3%					"4% 

 
Η φυσική σηµασία των όρων της παραπάνω εξίσωσης είναι: 
(1): Μάζα ανά µονάδα όγκου επί επιτάχυνση 
(2): ∆υνάµεις πίεσης στο  στοιχείο ανά µονάδα όγκου 
(3): ∆υνάµεις ιξώδους ανά µονάδα όγκου. 
(4): ∆υνάµεις βαρύτητας ανά µονάδα όγκου. 

 
Τα παραπάνω µας θυµίζουν τον νόµο του Νεύτωνα που λέει ότι: 

 ]ά��	 ∗ 		�M�Dά�
���	 = ΆE�����	�
�ά��L� 
 
 

Για να προσδιοριστούν οι συνιστώσες των ταχυτήτων σαν επίλυση των εξισώσε-
ων κίνησης εισάγονται οι ακόλουθες εξισώσεις για τις ορθές και διατµητικές τάσεις 
τ, που ισχύουν µόνο για νευτωνικά ρευστά: 

 D$$ = −2� *#$*� + 23�_;<=#<=` D$$ = −2� *#$*� + 23�_∇<<= ∙ #<=` D11 = −2� *#1*� + 23�_∇<<= ∙ #<=` 
 D44 = −2� *#4*� + 23�_∇<<= ∙ #<=` 
 

D14 = D$1 = −�a*#$*� + *#1*� b 

D14 = D41 = −� a*#1*� + *#4*� b 

 D$4 = D4$ = −� c*#4*� + *#$*� d 
 

Οι εξισώσεις αυτές µαζί µε τη κατά στατική εξίσωση του ρευστού που είναι µορφής 
P=P(ρ) και τη εξίσωση που συνδέει το ιξώδες µε την πυκνότητα του ρευστού  
µ=µ(ρ) όπως επίσης και της οριακές συνθήκες και της αρχικές συνθήκες του κάθε 
προβλήµατος αρκούν για να προσδιορίσουν τη πυκνότητα, πίεσης και της τρείς 
συνιστώσες της ταχύτητας του ρευστού. 
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(i) Για ασυµπίεστη ροή " = �D�E�ή	��	όe�	D�	�ϊgό	M��ί�% οι  εξισώσεις Na-

vier Stokes παίρνουν τη µορφή: 

(α) Η εξίσωση της συνέχειας δίνει: ∇<<=#<= = 0 

(β) Η εξίσωση της ορµής δίνει:  C9<<=C8 = −∇<<=R + �∇h<<<<=#<= + S= 
όπου ο τελεστής ∇<<=h= 6i6$i + 6i61i + 6i64i ονοµάζεται τελεστής Laplace ή Λαπλασιανή 

 
 

(ii) Για ροή δίχως τριβή οι Navier stokes  παίρνουν τη µορφή: 

 

Τότε   ∇<<=D= = 0 και οι εξισώσεις γίνονται : 
 

(α) Η εξίσωση µάζας παραµένει αµετάβλητη 
C7C8 = −_∇<<=#<=` 

 
(β) εξίσωση της ορµής δίνει \#<=\+ = −∇<<=R + g<= 	
που είναι το σύστηµα εξισώσεων Euler. 
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2.1.3 Εξίσωση ενέργειας - Εξίσωση Bernoulli 
 
       Η δυναµική ενέργεια που έχει ένα σώµα ή σύστηµα οφείλεται στη θέση που βρί-
σκεται. Έτσι το σώµα ή σύστηµα δύναται να παράγει έργο επειδή βρίσκεται µέσα σε 
ένα πεδίο δυνάµεων. Για την ακρίβεια στο βαρυτικό πεδίο, µέσα στο οποίο ένα σώµα 
έχει µια συγκεκριµένη θέση, το σώµα µπορεί να µετατρέψει τη δυναµική ενέργεια σε 
κινητική και σε απώλειες τριβής, όπως ακριβώς ένα σώµα, εκτελεί ελεύθερη πτώση 
έως µια συγκεκριµένη σταθερή ταχύτητα, η οποία λέγεται οριακή ταχύτητα, λόγω της 
τριβής του µε τον αέρα. Ένα άλλο παράδειγµα είναι το τραινάκι στα λούνα πάρκ, ό-
που η ταχύτητα του µειώνεται καθώς φτάνει στη κορυφή και αυξάνει κατά τη κάθοδο. 
Αυτό συµβαίνει λόγω της αύξησης της δυναµικής ενέργειας και µείωσης της κινητικής 
ενέργειας κατά την άνοδο του και, αντιθέτως, κατά τη κάθοδο, αύξηση της κινητικής 
ενέργειας και µείωσης της δυναµικής ενέργειας. Χωρίς να υπολογίζονται οι απώλειες 
ενέργειας λόγω τριβής, το σύνολο των δύο προαναφερθέντων µορφών ενέργειας εί-
ναι σταθερό για κάθε ύψος. Αυτή η θεώρηση είναι η αρχή διατήρησης της ενέργειας 
για ένα στερεό σώµα. 
 
 

 
Εικόνα 2.3: ∆ιατήρηση της ενέργειας 
 

 

 

 
    Η Εικόνα 2.3, δείχνει τη σχέση µεταξύ της δυναµικής ενέργειας και κινητικής ενέρ-
γειας του νερού. Στη πρώτη περίπτωση, το νερό τρέχει πολύ περισσότερο σε σχέση 
µε τη δεύτερη περίπτωση που η στάθµη του νερού είναι χαµηλότερη, ενώ στη τρίτη 
περίπτωση η αυξηµένη πίεση προσδίδει µεγάλη κινητική ενέργεια στο νερό. Ένα 
ρευστό µπορεί να έχει µεγάλη κινητική ενέργεια όταν βρίσκεται υπό πίεση όπως φαί-
νεται και στην Εικόνα 2.3. Ένα υδραυλικό σύστηµα ή µια µηχανή πιέσεως λαδιού 
τροφοδοτείται µε δυνάµεις και ενέργεια λόγω αυτών των πιέσεων. Έτσι, στα ρευστά, 
αυτές οι τρείς µορφές ενέργειας έχουν µια αναλογική σχέση και χωρίς τις απώλειες 
ενέργειας λόγω τριβής, το σύνολο αυτών παραµένει σταθερό. Αυτή η διατύπωση ορί-
ζει την αρχή διατήρησης της ενέργειας για τα ρευστά. 

 
Γύρω από τη γραµµή ροής που φαίνεται στην Εικόνα 2.4, ένα στοιχειώδες κυλινδρι-
κού σχήµατος ρευστού έχει διατοµή dA και µήκος ds, δέχεται πίεση p και πίεση 
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k + "*k/*m%dm στης εξώτερες επιφάνειες. Η βαρυτική δύναµη που επιδρά στο στοι-
χειώδες κυλινδρικό ρευστό είναι το βάρος του που είναι ρgdAds. Εφαρµόζοντας το 
δεύτερο νόµο του Νεύτωνα στο στοιχειώδες ρευστό η συνολική δύναµη που δρα σε 
αυτό και που προκαλεί επιτάχυνση κατά µήκος της γραµµής ροής είναι η δύναµη λό-
γω της διαφοράς πίεσης και των συνιστωσών των εξωτερικών δυνάµεων (δηλαδή, 
στη συγκεκριµένη περίπτωση η βαρυτική δύναµη) κατά µήκος της γραµµής ροής. 

 

 
Εικόνα 2.4: Στοιχειώδες κυλινδρικό ρευστό 

 

 

 

Η εξίσωση από αυτή τη θεώρηση είναι: 
 	dA	ds d#d+ = −dq*k*m dm − S	dq	dm	cosθ 

(2.7) 

 
 
ή  
 d#d+ = −1 *k*m − S	cosE 

(2.8) 

 
 
Η ταχύτητα του ρευστού µπορεί να µεταβληθεί σε σχέση µε τη θέση και το χρόνο. 
Εποµένως, στη ροή κατα τη µια διάσταση, η ταχύτητα είναι συνάρτηση δύο ανεξάρ-
τητων µεταβλητών, της θέσης και του χρόνου, δηλαδή # = #"m, +%. Η µεταβολή τη τα-
χύτητας du κατα dt µπορεί να γραφεί ως: 
 d# = 	*#*+ d+ + *#*m dm (2.9) 

 
και η επιτάχυνση τότε είναι: 
 d#d+ = *#*+ + *#*m dmd+ = *#*+ + # *#*m  

(2.10) 
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Καθώς ο άξονας z έχει κάθετη διεύθυνση όπως φαίνεται στην Εικόνα 2.4 τότε ισχύει 
οτι: 
 cosE = d�dm (2.11) 

 
εποµένως η εξίσωση (2.8) είναι: 
 *#*+ + # *#*m = −1 *k*m − S d�dm (2.12) 

 
Σε µια σταθερή ροή η µερική παράγωγος *#/*+ = 0 και εποµένως η εξίσωση (2.12) 
γράφεται ως: 
 # *#*m = −1 *k*m − S d�dm (2.13) 

 
Οι εξισώσεις (2.12) και (2.13) λέγονται εξισώσεις του Euler για τη µονοδιάστατη, χω-
ρίς ιξώδες, ροή ρευστού. 
 
Ολοκληρώνοντας την εξίσωση (2.13), θα έχουµε µια σχέση µεταξύ σηµείων µιας πε-
περασµένης απόστασης κατα µήκος της γραµµής ροής. Έτσι έχουµε: 
 #h2 + udk + S� = �D�E. (2.14) 

 
και για ένα ασυµπίεστο ρευστό (δηλαδή ρ=σταθερό), 
 
 #h2 + k + S� = �D�E. (2.15) 

 
 
∆ιαιρώντας κάθε όρο της εξίσωσης (2.15) µε g και πολλαπλασιάζοντας µε ρ διαµορ-
φώνονται οι αντίστοιχες εξισώσεις: 
 #h2S + kS + � = w = �D�E. (2.16) 

 
και 

 #h2 + k + S� = �D�E. (2.17) 

 

 

 

 

Οι µονάδες µέτρησης  της εξίσωσης (2.15) είναι m2/s2  και µπορεί να γραφούν ως 
kgm2/(s2kg). Εφόσον kgm2/s2 = J (ενέργεια Joule), τότε οι όροι u2/2,  p/ρ και gz της 
εξίσωσης (2.15) αναπαριστούν τη κινητική ενέργεια, την ενέργεια λόγω πίεσης και τη 
δυναµική ενέργεια, ανά µονάδα µάζας. Επίσης οι µονάδες των όρων της εξίσωσης 
(2.17) είναι kg/(s2m) και εκφράζονται ως µονάδες ανά όγκο. Ωστόσο, οι εξισώσεις 
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(2.15) και (2.17) εκφράζουν το κανόνα της διατήρησης της ενέργειας, δηλαδή ότι η 
ενέργεια παραµένει σταθερή. Αυτές είναι οι εξισώσεις Bernoulli.  
 

 

 

Αν η γραµµή ροής είναι οριζόντια, τότε ο όρος ρgz µπορεί να παραλειφθεί και η εξί-
σωση που προκύπτει είναι: 
 #h2 + kx = k8 (2.18) 

  
όπου ρu2/2 ονοµάζεται η δυναµική πίεση, ps η στατική πίεση και pt η συνολική πίεση. 
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2.1.4    Εξισώσεις Navier Strokes 
 

    Οι εξισώσεις Navier-Strokes δηµιουργήθηκαν από τον Claude-Louis Navier και τον 
George Gabriel Strokes και περιγράφουν τη ροή ενός ιξώδους ρευστού καθώς βασί-
ζονται στις εξισώσεις του δεύτερου νόµου του Νεύτωνα, τις τάσεις (δυνάµεις) λόγω 
ιξώδους του ρευστού και τις δυνάµεις πίεσης.  
 

 

 
Εικόνα 2.5 Ισορροπία δυνάµεων σε στοιχειώδες ρευστό. α) Ταχύτητα ρευστού, b) πίεση , c) 
γωνιακή παραµόρφωση, d) σχέση µεταξύ εφελκυστικής τάσης και διατµητικής τάσης λόγω 
επιµήκυνσης, e) Ταχύτητα γωνιακής παραµόρφωσης από επιµήκυνση και θλίψη ρευστού 

 

 

 

 

 
    Στην Εικόνα 2.5 αναπαριστάται ένα ορθογώνιο στοιχειώδες ρευστό µε πλευρές dx, 
dy και πάχους b και γίνεται εφαρµογή του δεύτερου νόµου του Νεύτωνα. Οι δυνάµεις 
που δρουν σε αυτό το στοιχειώδες ρευστό είναι οι Fx και Fy , εποµένως οι εξισώσεις 
αυτών των δυνάµεων είναι: 
 yz = {	dx	dy	 d#d+
y1 = {	dx	dy	 d
d+~��

��
 

(2.19) 

 

 

 

   Το δεξί µέρος της εξίσωσης (2.19) εκφράζεται ως η αδρανειακή δύναµη η οποία 
είναι το γινόµενο της µάζας και της επιτάχυνσης του στοιχειώδους ρευστού. Η µετα-
βολή της ταχύτητας αυτού του στοιχειώδους ρευστού εξαρτάται από τη µεταβολή της 
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θέσης του και τη πάροδο του χρόνου. Εποµένως η µεταβολή της ταχύτητας du σε 
χρόνο dt εκφράζεται από την ακόλουθη εξίσωση: 
 d# = *#*+ d+ + *#*� d� + *#*� dy (2.20) 

 
και επίσης 
 d#d+ = *#*+ + *#*� d�d+ + *#*� dyd+ = *#*+ + # *#*� + 
 *#*� 

(2.21) 

 
Αντικαθιστώντας στην εξίσωση (2.19): 
 yz = {	dx	dy	 c*#*+ + # *#*� + 
 *#*�d
y1 = {	dx	dy	 c*#*+ + # *#*� + 
 *#*�d~��

��
 

(2.22) 

 
   Οι συνισταµένη δύναµη F, ουσιαστικά, είναι αποτέλεσµα της δύναµης σώµατος του 
στοιχειώδους ρευστού  FB (Bx, By), της δύναµης πίεσης Fp(Px,Py) και της δύναµης λό-
γω ιξώδους Fs(Sx,Sy). Εποµένως οι Fx και Fy µπορούν να γραφούν ως : 
 y$ = �$ + R$ + �$		y1 = �1 + R1 + �1 

(2.23) 

 

 
 
 
 
 
∆ύναµη σώµατος FB (Bx, By) 
 
  Αυτές οι δυνάµεις ενεργούν επί της µάζας, όπως οι βαρυτική δύναµη, η φυγόκε-
ντρος δύναµη κ.α. Θέτοντας Χ και Y ως της συνισταµένες τέτοιων δυνάµεων κατά τον 
x και y άξονα αντίστοιχα έχουµε: 
 �$ = �{	dx	dy		�1 = �{	dx	dy 

(2.24) 

όπου για τη βαρυτική δύναµη, Χ = 0 και Υ = -g . 
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∆ύναµη πίεσης Fp(Px,Py) 
 
Οι δυνάµεις πίεσης είναι: 
 R$ = k{	d� − ck + *k*� d�d{	dy = −∂p∂x {	>�>�		R1 = −*k*� {	d�d� 

(2.25) 

 
 
∆ύναµη ιξώδους Fs(Sx,Sy) 
 
Οι δύναµη Sx αναπτύσσεται λόγω γωνιακής παραµόρφωσης Sx1 και δύναµη επιµή-
κυνσης Sx2. H γωνιακή παραµόρφωση του στοιχειώδους ρευστού είναι N = N� + Nh 
και εποµένως η τάση είναι: 
 D = � *N*+ = � c*N�*+ + *Nh*+ d = � c*#*� + *
*�d (2.26) 

 
 
Εποµένως, 
 

�$� = *D*� {	dxdy = � a*h#*�h + *h
*�*�b {	d�d� =		
= � a*h#*�h − *h#*�hb{	d�dy 

(2.27) 

 
Για τη δύναµη λόγω της επιµήκυνσης Sx2 θεωρούµε ένα ρόµβο ΕFGH εγγεγραµµένο 
στο κυβικό στοιχειώδες ρευστό, µε πάχος µία µονάδα όπως φαίνεται στην Εικόνα 2.5 
(d), η οποία δείχνει ότι το ρευστό επιµηκύνεται κατά τη x και y διεύθυνση. Για τον υ-

πολογισµό αυτής της παραµόρφωσης ανά µονάδα χρόνου, η ταχύτητα της γωνια-
κής παραµόρφωσης *N/*+ συµβαίνει όπως φαίνεται στην Εικόνα 2.5 (e). ∆ηλαδή, 
 *N*+ = √2

*#*�√2 = *#*� 

(2.28) 

 
 

Εποµένως, η διατµητική τάση τ που δρα στις τέσσερις πλευρές του ρόµβου EFGH 
είναι:  
 D = � *N*+ = � *#*� 

(2.29) 

 
  Για την εξισορρόπηση της δύναµης στη πλευρά EG λόγω της εφελκυστικής τάσης 
σx και της διατµητικής δύναµης στις πλευρές EH και HG της τ έχουµε: 
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�$ = 2 × √2	D cos 45° = 2D		�$ = 2� *#*� 

(2.30) 

 
   Θεωρώντας ότι το στοιχειώδες ρευστό έχει πλευρές dx, dy και πάχος b, η εφελκυ-

στική τάση στη κατεύθυνση x κατά την απόσταση dx γίνεται  �$ + 6�.6$ >�. Αυτή η τάση 

δρά στο επίπεδο bdy, εποµένως η δύναµη Sx2 στη x κατεύθυνση είναι: 
 �$h = −"�$%${d� + "�$%$(�${	d� =		 = �−�$ + c�$ + *�$*� d�d� {	d� =		

= *�$*� {	d�	d� = 2� *h#*�h {	d�	d� 

 

(2.31) 

 
Εποµένως, 
 

�$ = �$� + �$h = � a*h#*�h + *h#*�hb{	dx	dy		
�1 = � a*h
*�h + *h
*�hb{	dx	dy 

 

(2.32) 

 
Αντικαθιστώντας στην εξίσωση (2.22) τις εξισώσεις (2.24), (2.25) και (2.31) έχουµε: 
 
 

 c*#*+ + # *#*� + 
 *#*�d = � − *k*� + � a*h#*�h + *h#*�hb		
 c*
*+ + # *
*� + 
 *
*�d = � − *k*� + � a*h
*�h + *h
*�hb 

(2.33) 

 

Αυτές ονοµάζονται εξισώσεις Navier-Strokes 
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Κεφάλαιο 3  : Υπολογιστική Ρευστοδυναµική (CFD) 
 

3.1. Εισαγωγή στην Υπολογιστική Ρευστοδυναµική: 
 
   Η Υπολογιστική Ρευστοδυναµική (Computational Fluid Dynamics, CFD) είναι ένας 
τοµέας της ρευστοµηχανικής και βασίζεται στη χρήση αριθµητικών µεθόδων και αλ-
γορίθµων για την επίλυση προβληµάτων που περιλαµβάνουν ροές ρευστών. Γίνεται 
χρήση υπολογιστών για την προσοµοίωση της συµπεριφοράς των ρευστών αξιο-
ποιώντας τις εξισώσεις συνέχειας και ορµής (εξισώσεις Navier - Stokes) σε συνδυα-
σµό µε τις εξισώσεις διατήρησης µάζας και ενέργειας, σε γεωµετρία και οριακές συν-
θήκες που ορίζονται από το χρήστη. Αποτελεί αποτελεσµατικό και εύχρηστο εργαλείο 
του µηχανικού και µπορεί να χρησιµοποιηθεί για τη µελέτη της επίδρασης διαφόρων 
παραµέτρων (γεωµετρικά χαρακτηριστικά,  ιδιότητες του ρευστού,  των οριακών 
συνθηκών κλπ) στα χαρακτηριστικά της ροής (κατανοµή ταχύτητας, πτώση πίεσης, 
µεταφορά θερµότητας, µεταφορά µάζας κλπ). 

 

 

3.2.   Αριθµητική Επίλυση Εξισώσεων 
 
Οι βασικές εξισώσεις που διέπουν τα αεροδυναµικά  προβλήµατα είναι οι εξισώσεις 
Navier - Stokes (N-S) και , φυσικά, η εξίσωση της συνέχειας. Η αριθµητική επίλυση 
των εξισώσεων συνιστά ένα από τα δυσκολότερα προβλήµατα της υπολογιστικής 
ρευστοµηχανικής. 
Οι πιο δηµοφιλείς αριθµητικές µέθοδοι που ακολουθούνται για την επίλυση των πεδι-
ακών εξισώσεων είναι η µέθοδος των πεπερασµένων στοιχείων (Finite Element 
Method – FEM), των πεπερασµένων διαφορών (Finite Difference Method – FDM) και 
των όγκων ελέγχου (Finite Volume Method - FVM). 
Στην παρούσα διπλωµατική χρησιµοποιούµε την µέθοδο των όγκων ελέγχου (Finite 
Volume Method - FVM). 
 
Με τη µέθοδο αυτή, το υπολογιστικό πεδίο,  χωρίζεται  σε ένα σύνολο από πεπερα-
σµένους όγκους ελέγχου  που ονοµάζονται κελιά. Οι εξισώσεις που διέπουν το πρό-
βληµα λύνονται στο σύνολο των πεπερασµένων όγκων ελέγχου. Οι Μερικές ∆ιαφο-
ρικές Εξισώσεις διακριτοποιούνται σε ένα σύστηµα από Αλγεβρικές Εξισώσεις, οι 
οποίες ονοµάζονται εξισώσεις πεπερασµένων όγκων. Όλες οι Αλγεβρικές Εξισώσεις 
λύνονται αριθµητικά δοµώντας έτσι το πεδίο της λύσης. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



Αεροδυναµικός Υπολογισµός επίδρασης εδάφους σε ανεστραµµένη αεροτοµή                      20 

 

Κάθε πλέγµα αποτελείται από  κόµβους (node), όψεις (face) ,κελιά ( cell) και  ακµές 
( egde) , (Εικόνα 3.2.1). 
 
 

 
Εικόνα 3.2.1: Τα µέρη ενός  πλέγµατος.   

 
 
 
Το σύνολο των πεπερασµένων όγκων που αποτελούν τη γεωµετρία του προβλήµα-
τος που έχει διακριτοποιηθεί, ονοµάζεται πλέγµα (mesh ή grid), (Εικόνα 3.2.2).    

 
Εικόνα 3.2.2:  Πλέγµα γύρω από την ανεστραµµένη αεροτοµή  LS(1) -0413 MOD    
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 Τα υπολογιστικά πλέγµατα αποτελούνται από κελιά .Τα έχουν διάφορα σχήµατα τα 

οποία  φαίνονται παρακάτω   (Εικόνα 3.2.3): 

 
Εικόνα 3.2.3:  Σχήµατα κελιών    

 
   Το αριθµητικό αυτό πλέγµα µπορεί να είναι είτε δοµηµένο, δηλαδή πλέγµα που α-
ντιστοιχεί σε δείκτες i, j, k, είτε µη δοµηµένο. Τα υπολογιστικά πλέγµατα πρέπει να 
πληρούν τις απαιτήσεις της οµαλότητας οµοιογένειας και να παρέχουν την απαραίτη-
τη ακρίβεια για τον υπολογισµό της ροής. Είναι προφανές ότι πριν την κατασκευή του 
πλέγµατος απαιτείται προεργασία και εντοπισµός των περιοχών όπου απαιτείται πύ-
κνωση του υπολογιστικού πλέγµατος. Πολλές φορές δεν είναι αναγκαίο να γίνει µια 
προκαταρκτική προσοµοίωση σε ένα σχετικά αραιό υπολογιστικό πλέγµα ώστε να 
εντοπισθούν καλύτερα οι περιοχές όπου απαιτείται επιπλέον ακρίβεια στον υπολογι-
σµό. Τέτοιες περιοχές είναι οι γωνίες αποκολληµένης ροής, τα οστικά κύµατα, οι 
στροβιλισµοί κ.λ.π.  
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3.3.Μοντέλα Τυρβώδους Ροής  
 
    Κάποιες ροές είναι οµαλές και µε ελάχιστες διαταραχές ενώ άλλες ροές είναι χαο-
τικές και µε στροβιλισµούς. Τα ρευστά µε οµαλή ροή καλούνται ως ρευστά µε στρωτή 
ροή. Τα ρευστά που κατά τη κίνηση τους παρουσιάζουν διαταραχές µε στροβιλι-
σµούς καλούνται ρευστά µε τυρβώδη ροή. Τέτοια συµβαίνει συνήθως στα ρευστά µε 
χαµηλό ιξώδες, όπως ο αέρας, και µε υψηλή ταχύτητα. 
 
     Σηµαντικό ρόλο στην αξιοπιστία των αποτελεσµάτων µιας µοντελοποίησης κατέ-
χει η επιλογή του µοντέλου τύρβης. Ο κώδικας που χρησιµοποιήθηκε (Fluent) διαθέ-

τει τα εξής µοντέλα  τυρβωδών ροών   (Εικόνα 3.3.1) : 

 

 

 
 
                 Εικόνα 3.3.1:  Τα  µοντέλα  τυρβωδών ροών    
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• Μοντέλο Τύρβης K-ε 

 
     Το µοντέλο K–ε   είναι µοντέλο  δύο εξισώσεων . Η πρώτη  
 µεταβλητή καθορίζει την ενέργεια της τύρβης και καλείται κινητική ενέργεια τύρβης 
(K). Η δεύτερη  µεταβλητή είναι η τυρβώδης διάχυση (ε), η οποία καθορίζει τον ρυθ-
µό διάχυσης της κινητικής ενέργειας (dissipation  rate). 

Οι  εξισώσεις µεταφοράς για το µοντέλο  K-ε  είναι οι εξής : 

 
• Το Gk αναπαριστά τη γένεση της τυρβώδους κινητικής 

ενέργειας εξαιτίας των µεταβολών της µέσης ταχύτητας.  

• Το Gb αναπαριστά τη γένεση της τυρβώδους κινητικής ενέργειας λόγω άντω-
σης.  

• Τα  C2 και C1ε είναι σταθερές. Οι ποσότητες σk και σε είναι οι αριθµοί του 
Prandtl για την τύρβη, για τα  Κ και ε αντίστοιχα.  

• Τα Sk και Sε είναι όροι που ορίζονται από το χρήστη. 

 
 

Το µοντέλο K–ε    Standard είναι το µοντέλο που χρησιµοποιείται στην συγκε-
κριµένη πτυχιακή. 

 
• Μοντέλο τύρβης K-ω 

 
 To µοντέλο k-ω είναι µοντέλο  δύο εξισώσεων  και στηρίζεται  στη µοντελοποίηση 
των εξισώσεων µεταφοράς για την τυρβώδη κινητική ενέργεια k και τον ειδικό ρυθµό 
καταστροφής της ω (specific dissipation rate). 
Οι  εξισώσεις µεταφοράς για το µοντέλο  K-ω  είναι οι εξής : 

 
 

k: εκφράζει την τυρβώδη κινητική ενέργεια. 
ω: εκφράζει τον ειδικό αριθµό διάχυσης. 
Gk: εκφράζει την τυρβώδη κινητική ενέργεια λόγω των κλίσεων ταχύτητας. 
Gω: αντιπροσωπεύει την παραγωγή του ω. 
Γk και Γω: εκφράζουν την αποτελεσµατική διάχυση του k και του ω. 
Υk και Υω: εκφράζουν την αποτελεσµατική διάχυση του k και του ω λόγω της τύρβης. 
Dω: εκφράζει τον όρο της εγκάρσιας διάχυσης. 
Sk και Sω: εκφράζουν τις πηγές που ορίζονται από το χρήστη. 
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Μοντέλο Τύρβης   Spalart   Allmaras 

 
Το µοντέλο τύρβης Spalart – Allmaras είναι µοντέλο µιας διαφορικής εξίσωσης, το 
οποίο λύνει µια µοντελοποιηµένη εξίσωση µεταφοράς για µια µεταβλητή  συνεκτικό-
τητας v ,η οποία συναντάται και ως µεταβλητή Spalart -Allmaras. 
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3.4.Επιβολή αρχικών και οριακών συνθηκών  

 
   Στην υπολογιστική ρευστοµηχανική χρησιµοποιούµε σχεδόν πάντοτε την χρονοµε-
ταβλητή µορφή των εξισώσεων ροής που εκφράζουν τους νόµους διατήρηση. Οι αρ-
χικές συνθήκες για την περίπτωση που αναζητούµε την σταθερά λύση είναι σχετικά 
απλές και συνήθως είναι η οµοιόµορφη ροή. Στην περίπτωση ασταθών ροών ο 
προσδιορισµός των αρχικών συνθηκών είναι πιο περίπλοκος.  
Οι οριακές συνθήκες διακρίνονται σε δυο κατηγορίες:  

• Τα µεγέθη που δίνονται ως γνωστά τα ονοµάζουµε φυσικές οριακές συνθή-
κες. Οι τιµές των µεγεθών αυτών εισάγονται σε υπολογιστικό πρόγραµµα 
ρευστοµηχανικής  ανάλυσης από το χρήστη. Οι τιµές προκύπτουν είτε από 
µετρήσεις είτε από τη θεωρία. Συνηθισµένα µεγέθη είναι η πίεση, η ταχύτητα, 
η θερµοκρασία . 

• Τα µεγέθη που υπολογίζονται στα όρια τα ονοµάζουµε αριθµητικές οριακές 
συνθήκες. Είναι σχέσεις που συνδέουν τα σύνορα µε το εσωτερικό της ροής 
και υπολογίζονται  από το πρόγραµµα υπολογιστικής ρευστοµηχανικής ανά-
λυσης. 

 
  Οι οριακές συνθήκες ουσιαστικά προσδιορίζουν την λύση του προβλήµατος και ο 
προσδιορισµός που πρέπει, να γίνεται µε µεγάλη προσοχή (Εικόνα 3.4.1).  Οι ορια-
κές συνθήκες που επιβάλουµε πρέπει να είναι εφικτές και συµβατές µε την ροή. Σε 
ένα αγωγό π. χ. δεν µπορούµε να προσδιορίσουµε ταυτοχρόνως της πίεσης εισόδου 
και εξόδου και την παροχή. Παρόµοια ο αριθµός των µεταβλητών που προσδιορί-
ζουµε στα όρια εισόδου και εξόδου για ασυµπίεστη ροή δεν είναι αυθαίρετος και ε-
ξαρτάται από την ταχύτητα της ροής (υποηχητική ή υπερηχητική) όπως επιβάλει η 
θεωρία των χαρακτηριστικών για την ασυµπίεστη ροή. 
 

 
 
Εικόνα 3.4.1:  Προσδιορισμός Οριακών Συνθηκών . 
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3.5. Είδη επιλυτών  
 

 Το συγκεκριµένο λογισµικό ρευστοµηχανικής που χρησιµοποιούµε στην διπλωµατι-
κή  το ANSYS Fluent µας επιτρέπει να επιλέξουµε µία από τις δύο ακόλουθες αριθ-
µητικές µεθόδους επίλυσης  µε βάση  :  
1. pressure-based solver . 

2. density-based solver . 

 
3.5.1   Pressure-based solver     
   Ο pressure-based solver  ενεργεί µε βάση την πίεση , αναπτύχθηκε για ασυµπίε-
στες ροές χαµηλής ταχύτητας  και χρησιµοποιεί έναν αλγόριθµο που ανήκει σε µια 
γενικότερη κατηγορία µεθόδων που ονοµάζεται µέθοδος προβολής. Στη µέθοδο 
προβολής, ο περιορισµός της διατήρησης µάζας (συνέχεια) του πεδίου ταχύτητας 
επιτυγχάνεται µε την επίλυση µιας εξίσωσης πίεσης (ή διόρθωση πίεσης). H εξίσωση 
πιέσεως προέρχεται από τις εξισώσεις ορµής και συνέχειας µε τέτοιο τρόπο ώστε το 
πεδίο ταχύτητας, που διορθώθηκε από την πίεση, ικανοποιεί την εξίσωση συνέχειας . 
   Για τη  σύνδεση της πίεσης µε την ταχύτητα χρησιµοποιείται ο αλγόριθµος 
SIMPLE. 

 
 

Αλγόριθµος SIMPLE 

 
    O αλγόριθµος SIMPLE  (Semi‐Implicit method for Pressure Linked Equations) α-
ποτελεί  µία µέθοδο εύρωστη και µε ακρίβεια.  Συγκεκριµένα, χρησιµοποιεί το γεγο-
νός ότι το ρευστό ρέει από µία περιοχή υψηλής πίεσης σε µία µε χαµηλή. Αρχικά, 
χρησιµοποιώντας ένα εκτιµώµενο πεδίο πίεσης, ελέγχει την διατήρηση της συνέχειας 
στους όγκους ελέγχου. Αν αυτή δεν ικανοποιείται, και συµβαίνει η εισροή µάζας να 
είναι µεγαλύτερη από την εκροή, η πίεση στους όγκους ελέγχου σε σχέση µε τους 
γειτονικούς έχει θεωρηθεί πολύ µικρή. Συνεπώς, πρέπει να αυξηθεί η πίεση στον ό-
γκο ελέγχου αυτό σε σχέση µε τους γύρω του. Το ακριβώς αντίθετο συµβαίνει αν η 
εκροή είναι µεγαλύτερη της εισροής. Η διαδικασία επαναλαµβάνεται έως ότου η λύση 
συγκλίνει. Με τη µορφή εξισώσεων, ο αλγόριθµος δουλεύει ως εξής: Η εξίσωση ορ-
µής επιλύεται µε τη χρήση ενός εκτιµώµενου πεδίου πίεσης, ρ*.  
 
Jf =Jf + df(p*c0-p*cl)    (1) 

 
  Η εκτιµώµενη ροή µάζας, J f , δεν θα ικανοποιεί την εξίσωσης συνέχειας. Συνεπώς, 
προστίθεται  ένας διορθωτικός όρος, J*f, στην υπάρχουσα τιµή, Jf, και προκύπτει η 
διορθωµένη ροή µάζας: 
Jf=J*f+J'f   (2) 
 

ο διορθωτικός όρος προστίθεται έτσι ώστε η νέα τιµή της ροής µάζας να ικανοποιεί 
την εξίσωση  συνέχειας. Από τον αλγόριθµο SIMPLE ο όρος J´f, ισούται προς: 
 
J'f = df(p'c0-p'cl)  (3) 
  Στην άνωθι εξίσωση ο όρος, ρ', αποτελεί την διόρθωση της πίεσης του όγκου ελέγ-
χου. Ο αλγόριθµος SIMPLE στη συνέχεια αντικαθιστά την διορθωµένη εξίσωση ροής 
µάζας, δηλαδή τις Εξισώσεις (2) και (3) στην διακριτοποιηµένη εξίσωση συνέχειας, 
ώστε να  προκύψει η διακριτή µορφή της εξίσωσης διόρθωσης πίεσης ρ' στον όγκο 
ελέγχου: 

 
αρρ' = Σnb anbP'nb + b (4) 
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όπου ο όρος πηγής, b, αφορά τον ρυθµό καθαρής εισροής µάζας στον όγκο ελέγχου 
και ισούται προς:  
 

*facesN

f ff
b J A=∑    (5) 

  Η εξίσωση διόρθωσης πίεσης, Εξίσωση (4), επιλύεται µε τη χρήση της αλγεβρικής  
πολυπλεγµατικής µεθόδου AMG. Αφού υπολογιστεί η λύση, δηλαδή βρεθεί η διόρ-
θωση της  πίεσης, ρ', προκύπτουν οι τιµές της πίεσης και της ροής διαµέσου της ε-
πιφάνειας, Εξισώσεις 
(6) και (7) αντίστοιχα: 
ρ = ρ* + ωρρ' (6) 
 
Jf=J*f + df(p'c0-p'cl) (7) 
 
   Ο όρος ω είναι ο συντελεστής υποχαλάρωσης (under-relaxation factor). Η διορθω-
µένη ροή  µάζας διαµέσου της επιφάνειας των όγκων ελέγχων, ικανοποιεί την διακρι-
τή εξίσωση συνέχειας   ταυτοτικά  µε κάθε επανάληψη. 
 

 
 
 

 

3.5.2   Density - Based Solver  
 
   Ο Density – Based  Solver ενεργεί  µε βάση την πυκνότητα χρησιµοποιήθηκε κυρί-
ως για συµπιεστές ροές υψηλής ταχύτητας , είναι βασισµένος στην πυκνότητα λύνει 
τις κύριες εξισώσεις συνέχειας, ορµής , και (αν είναι απαραίτητο) ενέργειας και µετα-
φοράς ειδών ταυτόχρονα (δηλαδή, σε συνδυασµό µεταξύ τους). 
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Κεφάλαιο 4 
Υπολογιστικό Μέρος µε το Λογισµικό Ansys Fluent  
 

 
4.1.1  Ιστορική ∆ιερεύνηση της  Αεροτοµής  NASA- LANGLEY 

 LS(1)-0413MOD 
 

 

  Ο  Tyrrell Ken ήταν ένας κατασκευαστής αυτοκινήτων και  κατασκευαστής  Formula 
One . Ξεκίνησε να κατασκευάζει τα δικά του αυτοκίνητα το 1970. Η οµάδα  του γνώ-
ρισε τη µεγαλύτερη επιτυχία του στις αρχές της δεκαετίας του '70 όταν κέρδισε τρία 
Πρωταθλήµατα Οδηγοί ένα Πρωτάθληµα Κατασκευαστών µε τον Jackie Stewart. Η 
οµάδα αγοράστηκε από την British American Tobacco το 1997 την τελευταία του σε-
ζόν όπως ο Tyrrell το 1998. 
Το 1998 η Formula One  Tyrrell 026  χρησιµοποίησε  ως το κύριο στοιχείο της ε-
µπρόσθιας πτέρυγας  την αεροτοµή NASA-LANGLEY LS(1)-0413MOD  αφού πρώτα 
την είχε τροποποίηση . 
Οι κυριότερες αλλαγές περιλαµβάνουν την τροποποίηση της επιφάνειας αναρρόφη-
σης και της επιφάνειας πίεσης (Εικόνα 4.1.1.). 

 . 

 

 
 
Εικόνα 4.1.1:  Τροποποιήσεις της αεροτομής LS(1)-0413MOD    . 

 
    Ο  Tyrrell Ken µελέτησε τα πειρατικά δεδοµένα αεροτοµών  χαµηλών ταχυτήτων  
από την NASA τα οποία περιγράφουν τον µέγιστο συντελεστή άντωσης  σε συνάρ-
τηση µε τον αριθµό  Reynolds και για κάθε κατηγορία αεροτοµών  .Ο λόγος  που ο-
δήγησε  τον  Tyrrell Ken  να χρησιµοποίηση την συγκεκριµένη αεροτοµή   NASA-
LANGLEY LS(1)-0413MOD  έχει τo καλύτερο συντελεστή άντωσης σε συγκεκριµένο  

αριθµό  Reynolds  σε σύγκριση   µε τις υπόλοιπες αεροτοµές ( Εικόνα 4.1.2. και Εικό-

να 4.1.3). 
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Εικόνα 4.1.2.  Διάγραμμα μεταβολής  του συντελεστή άντωσης σε μεταξύ λείων  αερο-

τομών Nasa - Naca  σε R=6 x10
6
 .[ 

[https://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/19800012809.pdf] 

 

 

 
Εικόνα 4.1.3.  Διάγραμμα μεταβολής  του συντελεστή άντωσης σε μεταξύ  των  αεροτο-

μών  LS (1)  σε συνάρτηση του αριθμού Reynolds. 

[https://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/19800012809.pdf] 
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4.2 .1 Κριτήριο Επιλογής Αεροτομής  
 

Η αεροτοµή , η οποία επιλέχθηκε για την διεξαγωγή των προσοµοιώσεων είναι, η  

ανεστραµµένη αεροτοµή LS(1) -0413 MOD   (Εικόνα 4.2.1.)  .  

 

 
 

 
Εικόνα 4.2.1. Κανονική και Ανεστραµµένη αεροτοµή LS(1) -0413 MOD    

 
   Για την συγκεκριµένη αεροτοµή  έχουν  πραγµατοποιηθεί πειραµατικές µετρήσεις 
που υπάρχουν σε επιστηµονικές δηµοσιεύσεις και εργασίες .  
   Η ύπαρξη πειραµατικών αποτελεσµάτων της ανεστραµµένης αεροτοµής LS(1) -
0413 MOD από την επίδραση της απόστασης του εδάφους  ήταν ο σηµαντικότερος 
λόγος που οδήγησε στην επιλογή της καθώς τα αποτελέσµατα των προσοµοιώσεων 
θα µπορούσαν να συγκριθούν µε τα πειραµατικά1,2,3..  
 
[1] Emanuela Genua << A CFD Investigation into Ground Effect Aerodynamics>> Master of Science 

Delft University of Technology :July 2009 
 
 [2] Zerihan, J., Zhang, X., A Single Element Wing in Ground Effect; Comparison of Experiments and 
Computation, 39th AIAA Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, Reno, NV, Jan 2001.)) 
   
[3] Chen Liang << TURBULENT FLOW SIMULATIONS AROUND THE FRONT WING OF A RACING 
CAR>> MSc Thesis Cranfield  University School of Engineering  Academic ¨:Year 2008-2009 
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  Στην συνέχεια θα τροποποιήσουµε την συγκεκριµένη ανεστραµµένη αεροτοµή  
LS(1) -0413 MOD   τοποθετώντας   Gurney Flap.  µεγέθους  1.4%  2.9% της      χορ-
δής    του  πτερύγιου  (Εικόνα 4.21.α. ), και υπολογίζουµε τις αεροδυναµικές δυνά-
µεις και θα συγκριθούν µε τα πειραµατικά1  

 
 [ Gurney Flap  είναι µια µικρή προεξοχή  στην πίσω άκρη µιας πτέρυγας. Τυπικά τοποθετείται 
σε ορθή γωνία ως προς την πλευρική επιφάνεια της αεροτοµής ύψους  1% έως 3% της χορ-
δής .Αυτή η συσκευή ακροδεκτών µπορεί να βελτιώσει την αεροδυναµική  απόδοση µιας α-
πλής αεροτοµής.]  
 

 
1
(( Jonathan   Zerihan and Xin Zhang.  "Aerodynamics of Gurney Flaps on a Wing in Ground Effect", 

AIAA Journal, Vol. 39, No. 5 (2001), pp. 772-780.)) 

 

 

 
Εικόνα 4.2.1.α. Ανεστραµµένη αεροτοµή  LS(1) -0413 MOD   µε Gurney Flap 
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 4.2.2 Περιγραφή µοντέλων  

 
   Στην παρούσα  διπλωµατική για την αεροδυναµική ανάλυση  χρησιµοποιήθηκε  ως 
βασική αεροτοµή την ανεστραµµένη αεροτοµή   LS(1) -0413 MOD   µήκους χορδής c 
= 1000mm .  
Στην  συνέχεια στην   συγκεκριµένη ανεστραµµένη αεροτοµή  LS(1) -0413 MOD   το-
ποθετούµε  Gurney Flap  µεγέθους  1.4%  2.9% της      χορδής    του  πτερύγιου . 
Τα χαρακτηριστικά της  αεροτοµής (Εικόνα 4.2.2.)  είναι : 

• µέγιστη κύρτωση Camber 2.2% µε το σηµείο της µέγιστης κύρτωσης να βρί-
σκεται στο 40% της χορδής.  

• µέγιστο πάχος που ανέρχεται στο 13%  στο σηµείο 35% επί του µήκους της 
χορδής.  
 

 

 
Εικόνα 4.2.2. Χαρακτηριστικά της  αεροτοµής LS(1) - 0413 MOD 

 
Το δεύτερο µοντέλο ανάλυσης είναι  η αεροτοµή  LS(1) -0413 MOD   µήκους χορ-
δής c = 1000mm  στην όποια έχουµε  τοποθέτηση ένα Gurney _  Flap   ύψους 1.45% 

της χορδής  δηλαδή 14.5mm και πάχους 1.45mm  (Εικόνα 4.2.2.α). 

 

 
Εικόνα 4.2.2.α. Τοποθέτηση  Gurney   Flap   ύψους 1.45% της χορδής.   
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Το τρίτο  µοντέλο ανάλυσης είναι  η αεροτοµή  LS(1) -0413 MOD   µήκους χορδής c 
= 1000mm  στην όποια έχουµε  τοποθέτηση ένα Gurney _  Flap   ύψους 2.9% της 

χορδής  δηλαδή 29mm και πάχους 2.9mm (Εικόνα 4.2.2.β).  

 

 
Εικόνα 4.2.2.β. Τοποθέτηση  Gurney   Flap   ύψους 2.9 % της χορδής.   
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    4.2.3  Σχεδιασµό της Γεωµετρίας 
 
  Για τον σχεδιασµό της γεωµετρίας της αεροτοµής  χρησιµοποιήθηκε το λογισµικό 
Solidworks της Dassault . To Solidworks είναι ένα πακέτο σχεδιασµού (CAD) καθώς 
και πρόγραµµα λογισµικού εφαρµοσµένης µηχανικής (CAE).   Το συγκεκριµένο πρό-
γραµµα προτιµήθηκε έναντι του ενσωµατωµένου στο ANSYS εργαλείου σχεδίασης, 
το οποίο ονοµάζεται   Design Modeler (DM), λόγω των εξής πλεονεκτηµάτων : 

• Επιτρέπει τρισδιάστατο (3D) σχεδιασµό. 

• Είναι συµβατό µε άλλα σχεδιαστικά προγράµµατα και πακέτα προσοµοίωσης. 

•  Προσφέρει µεγάλη  δυνατότητα  παραµετροποίησης του σχεδίου.  

• Τέλος  διαθέτει ένα εν γένει εξαιρετικά φιλικό προς τον χρήστη περιβάλλον 
εργασίας. 

 

 

 
Τα δεδοµένα του προφίλ της αεροτοµής LS(1) -0413 MOD   (NORMAL ) ελήφθησαν 
από την  ιστοσελίδα του τµήµατος εφαρµοσµένης αεροδυναµικής του πανεπιστηµίου 

του  Illinois ( Εικόνα 4.2.3) (http://www.ae.illinois.edu/mselig/ads/coord_database.html) και 
από  το link (http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=ls413mod-il). 

 

 
 
Εικόνα 4.2.3. ∆εδοµένα του προφίλ της αεροτοµής LS(1) -0413 MOD 

 

 

 

 

 

 

 

 



Αεροδυναµικός Υπολογισµός επίδρασης εδάφους σε ανεστραµµένη αεροτοµή                      35 

 

 Αρχικά έγινε  µια επεξεργασία των δεδοµένων µε το πρόγραµµα Microsoft Excel (Ει-

κόνα 4.2.3.α) .  

 

 

 
 
Εικόνα 4.2.3.α. Επεξεργασία των δεδοµένων  της αεροτοµής LS(1) -0413 MOD 

 

 

 

 
Στην  συνέχεια εισήχθησαν στο Solidworks  για τον σχεδιασµό του προφίλ της αερο-

τοµής( Εικόνα 4.2.3.β.). 

 
 
Εικόνα 4.2.3.β. Εισαγωγή συντεταγµένων  της  αεροτοµής LS(1) -0413 MOD στο Solidworks 
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Τα προφίλ  των  αεροτοµών  LS(1) -0413 MOD   Gurney _1.45%  και LS(1) -0413 
MOD   Gurney _2.9%  δηµιουργήθηκαν  τροποποιώντας την αεροτοµής LS(1) -0413 

MOD   (NORMAL ) στο Solidworks ( Εικόνα 4.2.3.γ) . 

 

 

 

 

 
 

 
Εικόνα 4.2.3.γ.Σχεδιασµό  Gurney Flap στην  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD 
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4.2.4   Εισαγωγή Γεωµετρίας Αεροτοµών  στο Ansys  Fluent 
 

Εισάγουµε το προφίλ των αεροτοµών στο ANSYS‐FLUENT στην εφαρµογή του 

ANSYS Geometry (Εικόνα 4.2.4  - Εικόνα 4.2.4.α.- Εικόνα 4.2.4.β ) και ταυτόχρονα 
προσδιορίζω στο πρόγραµµα ότι θα κάνουµε  δισδιάστατη  ανάλυση στις αεροτοµές. 

 

 
Εικόνα 4.2.1 Εισάγουµε την  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD  στο ANSYS Geometry    

 

 

 
Εικόνα 4.2.4.α Εισάγουµε την  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD  Gurney Flap 2.9% στο ANSYS 
Geometry    
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Εικόνα 4.2.4.β Εισάγουµε την  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD  Gurney Flap 1.45% στο ANSYS 
Geometry    
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4.3  Κατασκευή του Υπολογιστικού Πλέγµατος 
 
    Τα πλέγµα που χρησιµοποιήθηκαν  στις αεροτοµές πραγµατοποιηθήκαν  στην  
εφαρµογή ANSYS‐ Mesh. Με τη χρήση αυτής της εφαρµογής  , µπορεί  να κατα-
σκευαστεί πλέγµα σε ακµές, επιφάνειες ή και απευθείας στους όγκους της γεωµετρί-
ας. Τα στοιχεία του δισδιάστατου πλέγµατος,  µπορεί να είναι τετράπλευρα (Quad) ή 
τριγωνικά (Tri). Εµείς χρησιµοποιήσαµε τετράπλευρα (Quad) στοιχεία και  δηµιουρ-

γήσαµε   δοµηµένο (structured) πλέγµα . 
 
    
4.3.1  Αεροτοµή  LS(1) -0413 MOD    
 
        Το πλέγµα που σχεδιάσαµε για την  αεροτοµή  LS(1) -0413 MOD (NORMAL )  
είναι  ένα ορθογώνιο παραλληλόγραµµο µε ύψος επτά  µήκη χορδών (δηλαδή 7 µέ-
τρα) και µήκους δώδεκα  χορδών (δηλαδή 12 µέτρα)( Εικόνα 4.3.1.α. ) και τοποθε-
τούµε  την αεροτοµή σε συγκεκριµένη  απόσταση από την κάτω  ακµή (h/c=0.09, , 
h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  h/c=0.224, h/c=0.313, h/c=0.445 ,h/c=0.670).   

Και περιέχει   122375 κελιά  και 122311 κόµβους( Εικόνα 4.3.1.β).  

 

 
Εικόνα 4.3.1.α. Το πλέγµα  της  αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD . 
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Εικόνα 4.3.1.β. Αριθµός κελιών και κόµβων της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD . 
 

   
  Επιπλέον σε αυτή την   εφαρµογή ANSYS‐ Mesh , θα ονοµατίσουµε τις πλευρές του 
σχήµατος µας ώστε να θέσουµε αργότερα οριακές συνθήκες για την ροή. Το αριστε-
ρό τµήµα του ορθογωνίου  θα ονοµάζεται “INLET” και το δεξί “OUTLET”. Η κάτω  και 

άνω  πλευρά θα ονοµάζεται  “TUNNEL”,  και η αεροτοµή  “WALL_AIRFOIL”.  (Εικόνα 
4.3.1.γ.) 

 

 
Εικόνα 4.3.1.γ. Ορισµός οριακών συνθηκών σχηµατικά  της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD  
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4.3.2  Αεροτοµή LS(1) -0413 MOD   Gurney _2.9 %    

 
Το πλέγµα που σχεδιάσαµε για την  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD   Gurney  
Flap_2.9%   είναι  ένα ορθογώνιο παραλληλόγραµµο µε ύψος τέσσερα  µήκη χορδών 
(δηλαδή 4 µέτρα) και µήκους εννέα  χορδών (δηλαδή 9 µέτρα) (Εικόνα 4.3.2.α.) και 
τοποθετούµε  την αεροτοµή σε συγκεκριµένη  απόσταση από την κάτω  ακµή  
(h/c=0.09, , h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  h/c=0.224, h/c=0.313, h/c=0.445 
,h/c=0.670) .  

Και περιέχει   237191  κελιά  και   237785 κόµβους (Εικόνα 4.3.2.β.). 
 

 

 
Εικόνα 4.3.2.α. Το πλέγµα  της  αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD Gurney  Flap_2.9% . 
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Εικόνα 4.3.2.β. Αριθµός κελιών και κόµβων της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD  Gurney  
Flap_2.9% 
 
 
     Επιπλέον σε αυτή την   εφαρµογή ANSYS‐ Mesh , θα ονοµατίσουµε τις πλευρές 
του σχήµατος µας ώστε να θέσουµε αργότερα οριακές συνθήκες για την ροή. Το αρι-
στερό τµήµα του ορθογωνίου  θα ονοµάζεται “INLET” και το δεξί “OUTLET”. Η κάτω  
και άνω  πλευρά θα ονοµάζεται  “TUNNEL”,  και η αεροτοµή  “WALL_AIRFOIL”  
(Εικόνα 4.3.2.γ.). 
 
 

 
Εικόνα 4.3.1.γ. Ορισµός οριακών συνθηκών σχηµατικά  της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD 
Gurney  Flap_2.9%  . 
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4.3.3  Αεροτοµή LS(1) -0413 MOD   Gurney _1.45 %    
 
Το πλέγµα που σχεδιάσαµε για την  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD   Gurney _1.45 %   
είναι  ένα ορθογώνιο παραλληλόγραµµο µε ύψος τέσσερα  µήκη χορδών (δηλαδή 4 
µέτρα) και µήκους εννέα  χορδών (δηλαδή 9 µέτρα) (Εικόνα 4.3.3.α.)  και τοποθετού-
µε  την αεροτοµή σε συγκεκριµένη  απόσταση από την κάτω  ακµή  (h/c=0.09, , 
h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  h/c=0.224, h/c=0.313, h/c=0.445 ,h/c=0.670)  . 
 

Και περιέχει   225824  κελιά  και   226843  κόµβους   (Εικόνα 4.3.3.β.)  . 
 

 

 

 
 
Εικόνα 4.3.3.α. Το πλέγµα  της  αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD Gurney  Flap_1.45% . 
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Εικόνα 4.3.3.β. Αριθµός κελιών και κόµβων της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD  Gurney  
Flap_1.45%. 
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  Επιπλέον σε αυτή την   εφαρµογή ANSYS‐ Mesh   θα ονοµατίσουµε τις πλευρές 
του σχήµατος µας ώστε να θέσουµε αργότερα οριακές συνθήκες για την ροή. Το αρι-
στερό τµήµα του ορθογωνίου  θα ονοµάζεται “INLET” και το δεξί “OUTLET”. Η κάτω  
και άνω  πλευρά θα ονοµάζεται  “TUNNEL”,  και η αεροτοµή  “WALL_AIRFOIL” 

 (Εικόνα 4.3.3.γ.)   .   

 
 
Εικόνα 4.3.3.γ. Ορισµός οριακών συνθηκών σχηµατικά  της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD 
Gurney  Flap_1.45 %  . 
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4.4   Επιλογή Μοντέλου Τύρβης  

 
 Το Μοντέλο Τύρβης που επιλέξαµε για την επίλυση της προσοµοίωσης είναι το  K-ε 

Standard   (Εικόνα 4.4.1). 
     Το µοντέλο K–ε  Standard είναι µοντέλο  δύο εξισώσεων . Η πρώτη  µεταβλητή 
καθορίζει την ενέργεια της τύρβης και καλείται κινητική ενέργεια τύρβης (K). Η δεύτε-
ρη  µεταβλητή είναι η τυρβώδης διάχυση (ε), η οποία καθορίζει τον ρυθµό διάχυσης 
της κινητικής ενέργειας (dissipation  rate). 

 

 
Εικόνα 4.4.1. Επιλογή µοντέλου τύρβης  Κ-ε Standard. 
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4.5   Ορισµός Οριακών Συνθηκών  

 
Οι οριακές συνθήκες διακρίνονται σε δυο κατηγορίες:  
• Τις  φυσικές οριακές συνθήκες. Οι τιµές των µεγεθών αυτών εισάγονται στο 
πρόγραµµα  από το χρήστη. Οι τιµές προκύπτουν είτε από µετρήσεις είτε από τη θε-
ωρία. Συνηθισµένα µεγέθη είναι η πίεση, η ταχύτητα,  η θερµοκρασία . 
• Τις  αριθµητικές οριακές συνθήκες. Είναι σχέσεις που συνδέουν τα σύνορα µε 
το εσωτερικό της ροής και υπολογίζονται  από το πρόγραµµα  ανάλυσης. 

 
4.5.1  Προσδιορισµός Παραµέτρων για  αεροτοµή  LS(1) -0413 MOD    

 
 Φυσικές Οριακές Συνθήκες     (Εικόνα 4.5.1.α).   
Η προσοµοίωση έγινε για γωνία προσβολής 1° µοίρα  και για  αριθµό Reynolds 
 Re = 2·106    για την συγκεκριµένη αεροτοµή . 
Η θερµοκρασία του περιβάλλοντος ορίστηκε της T = 300K 
Η πυκνότητα του αέρα στη συγκεκριµένη θερµοκρασία είναι ρ = 1,2256 kg/m3 και το 
δυναµικό ιξώδες µ = 1,78•10 -5  kg / m*s. 
 
 
Η τιµή της ταχύτητας ροής του αέρα υπολογίστηκε από τον τύπο  

 
συναρτήσει του αριθµού Reynolds και είναι ίση µε V = 30 m/s για χορδή 1m.  
 

 

 
 

Εικόνα 4.5.1.α.  Φυσικές Οριακές Συνθήκες 
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INLET   :  Συνοριακή   ακµή    της   εισόδου της ροής. Velocity Magnitude =30 

m/s    (Εικόνα 4.5.1.β.).    

 

 
 
Εικόνα 4.5.1.β.   Οριακή Συνθήκη εισόδου της ροής. 
 

 
OUTLET: Συνοριακή     ακµή   της εξόδου   της ροής  (Εικόνα 4.5.1.γ.).    
 

 
 
Εικόνα 4.5.1.γ.   Οριακή Συνθήκη  εξόδου  της ροής. 
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TUNNEL: Είναι οι συνοριακές   ακµές   πάνω και κάτω του ορθογώνιου  και προσο-

µοιώνουµε την ροή    (Εικόνα 4.5.1.δ).   
 

 
 
Εικόνα 4.5.1.δ.   Οριακή Συνθήκη  επάνω και κάτω ακµών  του ορθογώνιου 

 

WALL_AIRFOIL : Συνοριακή     ακµή   της  αεροτοµής   ( Εικόνα 4.5.1.ε). 

 

 
 
 
Εικόνα 4.5.1.ε.  Οριακή Συνθήκη  ακµή   της  αεροτοµής. 
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4.6     Μέθοδος Επίλυσης  
 
   Η µέθοδος Επίλυσης που επιλέξαµε για την επίλυση της προσοµοίωσης είναι ο αλ-
γόριθµος SIMPLE  (Semi‐Implicit method for Pressure Linked Equations)   (Εικόνα 
4.6.1) .  Συγκεκριµένα, το ρευστό ρέει από µία περιοχή υψηλής πίεσης σε µία µε χα-
µηλή, χρησιµοποιώντας ένα εκτιµώµενο πεδίο πίεσης, ελέγχει την διατήρηση της συ-
νέχειας στους όγκους ελέγχου. Αν αυτή δεν ικανοποιείται, και συµβαίνει η εισροή µά-
ζας να είναι µεγαλύτερη από την εκροή, η πίεση στους όγκους ελέγχου σε σχέση µε 
τους γειτονικούς έχει θεωρηθεί πολύ µικρή. Συνεπώς, πρέπει να αυξηθεί η πίεση 
στον όγκο ελέγχου αυτό σε σχέση µε τους γύρω του. Το ακριβώς αντίθετο συµβαίνει 
αν η εκροή είναι µεγαλύτερη της εισροής. Η διαδικασία επαναλαµβάνεται έως ότου η 
λύση συγκλίνει. 

 

 
 
Εικόνα 4.6.1. Μέθοδος Επίλυσης που επιλέξαµε  είναι η SIMPLE  . 
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4.7    Κριτήριο Σύγκλησης (Convergence Criteria) 
     Για κάθε εξίσωση που θα επιλυθεί  υπάρχει ένα υπόλοιπο. Το 
υπόλοιπο αυτό είναι ένα µέτρο του κατά πόσο καλά η τρέχουσα λύση ικανοποιεί τη 
διακριτή µορφή κάθε  εξίσωσης. Θα επαναλαµβάνουµε τη διαδικασία της επίλυσης 

µέχρις ότου το υπόλοιπο για κάθε εξίσωση γίνει µικρότερο από 1e-05   ( Εικόνα 4.7.1. 
και Εικόνα 4.7.2.). 

 
 

 
Εικόνα 4.7.1. Ρύθµιση του  Κριτηρίου   Σύγκλησης (Convergence Criteria) . 

 

 

 

 
 
Εικόνα 4.7.2. ∆ιάγραµµα  του  Κριτηρίου   Σύγκλησης (Convergence Criteria)  . 
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4.8 Παρουσίαση αποτελεσµάτων (Post - processor)  
     Ο µεταεπεξεργαστής δίνει τη δυνατότητα απεικόνισης των αποτελεσµάτων όπως 
αυτά υπολογίστηκαν κατά τη διάρκεια επίλυσης της προσοµοίωσης. Τα αποτελέσµα-
τα, τα οποία περιέχουν όλες τις απαραίτητες πληροφορίες για τη ροή του προβλήµα-
τος. Μπορούν να παρουσιαστούν µε τη µορφή γραφηµάτων των χαρακτηριστικών 
της ροής (π.χ. ταχύτητας, πίεσης, διατµητικής τάσης) µε διάφορες µορφές (π.χ. 

contours, iso-, streamlines κλπ), είτε µε τη µορφή animation    (Εικόνα 4.8.1.α._ Εικόνα 

4.8.1.β_ Εικόνα 4.8.1.γ) 

 

 

 
Εικόνα 4.8.1.α. ∆ιάγραµµα  Στατικής Πίεσης  

 

 

 

 
 
Εικόνα 4.8.1.β. Contours of Static Pressure 
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Εικόνα 4.8.1.γ.  Velocity vectors 

 

 

 
  Αυτή είναι  η διαδικασία  που  πραγµατοποιήσαµε   για την υπολογιστική προσο-
µοίωση   της αεροτοµή LS(1) -0413 MOD για συγκεκριµένες  αποστάσεις από την 
κάτω  ακµή  (h/c=0.09, , h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  h/c=0.224, h/c=0.313, 
h/c=0.445 ,h/c=0.670) .  
 
    Για   τις  αεροτοµές  LS(1) -0413 MOD   Gurney _Flap_1.45%_ και _2.9%    η 
προσοµοίωση  όπως και για την αεροτοµή LS(1) -0413 MOD, για συγκεκριµένες  
αποστάσεις από την κάτω  ακµή  (h/c=0.09, , h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  
h/c=0.224, h/c=0.313, h/c=0.445 ,h/c=0.670).   
    Αλλά για διαφορετικά σχεδιαστικά δεδοµένα  και για διαφορετικές φυσικές οριακές 
συνθήκες. 
Συγκεκριµένα : 

• Τοποθέτηση  Gurney Flap _1.45%_ και _2.9%    στην αεροτοµή LS(1) -
0413MOD. 

• Η προσοµοίωση έγινε για γωνία προσβολής 3° µοίρες  . 

• Για  αριθµό Reynolds Re = 4.5•105  . 

• Η τιµή της ταχύτητας ροής του αέρα υπολογίστηκε από τον τύπο  
 συναρτήσει του αριθµού Reynolds και είναι ίση µε V = 6.7 m/s για χορδή 1m. 
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ΚΕΦΑΛΑΙΟ   5         
 
 Αποτελέσµατα και Συγκρίσεις  
     Στο κεφάλαιο αυτό θα γίνει η  παράθεση  των υπολογιστικών αποτελεσµάτων , 
στην συνέχεια θα γίνει η   σύγκριση των υπολογιστικών αποτελεσµάτων µε πειραµα-
τικά δεδοµένα  για δεδοµένες συνθήκες ροής αεροτοµών . 
 Για κάθε αεροτοµή δηµιουργήθηκαν διαγράµµατα του συντελεστή άντωσης  για τις 
εκάστοτε συνθήκες ροής.  
Τα διαγράµµατα που δηµιουργήθηκαν είχαν σκοπό: 

• Να απεικονίσουν την διαφορά στα αεροδυναµικά χαρακτηριστικά της αεροτο-
µής για συγκεκριµένες  αποστάσεις από το έδαφος. 

• Να συγκρίνουν τις επιµέρους αεροτοµές για τις ίδιες συνθήκες ροής ως προς 
τα αεροδυναµικά χαρακτηριστικά. 

   Συγκεκριµένα, θα αντιπαρατεθούν οι τιµές του συντελεστή  άντωσης   και του συ-
ντελεστή πίεσης για δεδοµένες συνθήκες ροής. 
   Σκοπός είναι να διαπιστωθεί εάν τα θεωρητικά αποτελέσµατα συγκλίνουν µε τα 
πειραµατικά  . 

    

5.1.Αποτελέσµατα Υπολογιστικών  Προσοµοιώσεων   
 
  Σκοπός  των υπολογιστικών  προσοµοιώσεων  είναι η µελέτη της αεροδυναµικής 
συµπεριφοράς των αεροτοµών  για διαφορετικές συνθήκες  ροής του αέρα (γωνία 
προσβολής – αριθµός Reynolds – ύψους από το έδαφος).  
 Μελετάται η µεταβολή του συντελεστή  άντωσης CL,   συναρτήσει του  ύψους από το 
έδαφος που είναι τοποθετηµένη η αεροτοµή . 

 
5.1.1 ΑΕΡΟ∆ΥΝΑΜΙΚΟ ΜΟΝΤΕΛΟ_ LS(1) -0413 MOD 

      Παρακάτω  στην Εικόνα 5.1.1   παρουσιάζουµε τους συντελεστές άντωσης CL  
για την  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD  για αριθµούς Reynolds Re=2×106 . Ο αριθµός 
Reynolds βασίζεται  στη χορδή της αεροτοµής και αντιστοιχεί  σε ταχύτητα ροής 
V=30 m/s και για γωνία  προσβολής α=1°  . Για συγκεκριµένες  αποστάσεις από το 
έδαφος (h/c=0.09, , h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  h/c=0.224, h/c=0.313, 
h/c=0.445 ,h/c=0.670)  . 
 

 
Εικόνα 5.1.1. Πίνακας Υπολογιστικών Αποτελεσµάτων  της µεταβολής του συντελεστή άντω-
σης Cl συναρτήσει της απόστασης της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD   από το έδαφος . 
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    Στην Εικόνα 5.1.1.α   παρουσιάζουµε τους συντελεστές Πίεσης Cp  για την  αεροτο-
µή LS(1) -0413 MOD  για  συγκεκριµένες  αποστάσεις από το έδαφος (h/c=0.09, , 
h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  h/c=0.224, h/c=0.313, h/c=0.445 ,h/c=0.670)  . Ο 
συντελεστής Πίεσης Cp   είναι  Θετικός όταν η πίεση στην περιοχή της ροής   είναι  
µεγαλύτερη από την πίεση της ελεύθερης ροής  και Αρνητικός όταν είναι  µικρότερη 
από της ελεύθερης ροής.   
  Ακόµα διακρίνουµε ότι  υπάρχει  διάφορα  ανάµεσα στις κατανοµές της πίεσης ανα-
λόγως  την  απόσταση που  είναι  τοποθετηµένη η αεροτοµή  από το 
φος  .Συγκεκριµένα   στην  άνω    επιφάνειας  οι τιµές του συντελεστή  για όλα τα ύψη 
είναι θετικές και σχεδόν ταυτίζονται ενώ στη κάτω  επιφάνεια όλες οι τιµές είναι αρνη-
τικές  και αναλόγως της απόστασης από το έδαφος (h/c) έχουµε  αυξοµειώσεις στις 
τιµές δηλαδή για µικρές αποστάσεις οι αρνητικές τιµές είναι µεγαλύτερες  ενώ για µε-
γάλες αποστάσεις  µικρότερες.  
     Αλλά έχουµε σύγκλιση των τιµών  για το σηµείο ανακοπής .Στο σηµείο ανακοπής  
η ταχύτητα της ροής είναι   µηδέν  V=0. Αυτό το σηµείο είναι  όταν ο συντελεστή  πίε-
ση είναι  ένα ( Cp=1). 
Το σηµείο ανακοπής,  βρίσκεται στο χείλος προσβολής της αεροτοµής. 

    Η µεταβολή αυτή παρουσιάζει ενδιαφέρον και έχει µεγάλη ,πρακτική  σηµασία, διό-
τι η  κατανοµή  της  πίεσης  είναι  συνάρτηση  της Παραγόµενης άντωσης. 
 

 

 

 

 
 
Εικόνα 5.1.1.α.  Συγκριτικό ∆ιάγραµµα των   Συντελεστών  πίεσης Cp   υπολογιστικών αποτε-
λεσµάτων  σε συναρτήσει της απόσταση από το έδαφος  (h/c) της αεροτοµής  LS(1) -0413 
MOD   . 
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5.1.2 ΑΕΡΟ∆ΥΝΑΜΙΚΟ ΜΟΝΤΕΛΟ_ LS(1) -0413 MOD_Gurney 

_Flap_1.45% 

      Παρακάτω στην  Εικόνα 5.1.2   παρουσιάζουµε τους συντελεστές άντωσης CL  για 
την  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD_ Gurney _Flap_1.45%  για αριθµούς Reynolds 
Re=4.5×105 . Ο αριθµός Reynolds βασίζεται  στη χορδή της αεροτοµής και αντιστοι-
χεί  σε ταχύτητα ροής V=6.7m/s και για γωνία  προσβολής α=3°  . Για συγκεκριµένες  
αποστάσεις από το έδαφος  (h/c=0.09, , h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  
h/c=0.224, h/c=0.313, h/c=0.445 ,h/c=0.670).   

 

 
 
Εικόνα 5.1.2. Πίνακας Υπολογιστικών Αποτελεσµάτων  της µεταβολής του συντελεστή άντω-
σης Cl συναρτήσει της απόστασης της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD Gurney _Flap_1.45%   
από το έδαφος . 

 
 
Στην Εικόνα 5.1.2.α   παρουσιάζουµε τους συντελεστές Πίεσης Cp  για την  αεροτοµή 
LS(1) -0413 MOD_Gurney _Flap_1.45% για   συγκεκριµένες  αποστάσεις από το έ-
δαφος (h/c=0.09, , h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  h/c=0.224, h/c=0.313, 
h/c=0.445 ,h/c=0.670)  . Ο συντελεστής Πίεσης Cp   είναι  Θετικός όταν η πίεση στην 
περιοχή της ροής   είναι  µεγαλύτερη από την πίεση της ελεύθερης ροής  και Αρνητι-
κός όταν είναι  µικρότερη από της ελεύθερης ροής.     
  Ακόµα διακρίνουµε ότι  υπάρχει  διάφορα  ανάµεσα στις κατανοµές της πίεσης ανα-
λόγως  την  απόσταση που  είναι  τοποθετηµένη η αεροτοµή  από το 
φος  .Συγκεκριµένα   στην  άνω    επιφάνειας  οι τιµές του συντελεστή  για όλα τα ύψη 
είναι θετικές και σχεδόν ταυτίζονται ενώ στη κάτω  επιφάνεια όλες οι τιµές είναι αρνη-
τικές  και αναλόγως της απόστασης από το έδαφος (h/c) έχουµε  αυξοµειώσεις στις 
τιµές δηλαδή για µικρές αποστάσεις οι αρνητικές τιµές είναι µεγαλύτερες  ενώ για µε-
γάλες αποστάσεις  µικρότερες.  
     Αλλά έχουµε σύγκλιση των τιµών  για το σηµείο ανακοπής .Στο σηµείο ανακοπής  
η ταχύτητα της ροής είναι   µηδέν  V=0. Αυτό το σηµείο είναι  όταν ο συντελεστή  πίε-
ση είναι  ένα ( Cp=1). 
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    Το σηµείο ανακοπής,  βρίσκεται στο χείλος προσβολής της αεροτοµής. 
    Η µεταβολή αυτή παρουσιάζει ενδιαφέρον και έχει µεγάλη ,πρακτική  σηµασία, 
διότι η  κατανοµή  της  πίεσης  είναι  συνάρτηση  της Παραγόµενης άντωσης. 

 

 
Εικόνα 5.1.2.α.  Συγκριτικό ∆ιάγραµµα των   Συντελεστών  πίεσης Cp   υπολογιστικών αποτε-
λεσµάτων  σε συναρτήσει της απόσταση από το έδαφος  (h/c) της αεροτοµής  LS(1) -0413 
MOD Gurney _Flap_1.45%   . 
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 5.1.3 ΑΕΡΟ∆ΥΝΑΜΙΚΟ ΜΟΝΤΕΛΟ_ LS(1) -0413 MOD_Gurney 
_Flap_2.9% 

       
    Παρακάτω στην  Εικόνα 5.1.3    παρουσιάζουµε τους συντελεστές άντωσης CL  για 
την  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD_ Gurney _Flap_2.9%  για αριθµούς Reynolds 
Re=4.5×105 . Ο αριθµός Reynolds βασίζεται  στη χορδή της αεροτοµής και αντιστοι-
χεί  σε ταχύτητα ροής V=6.7m/s και για γωνία  προσβολής α=3°  . Για συγκεκριµένες  
αποστάσεις από το έδαφος (h/c=0.09, , h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  h/c=0.224, 
h/c=0.313, h/c=0.445 ,h/c=0.670)  . 
 

 
 
Εικόνα 5.1.3. Πίνακας Υπολογιστικών Αποτελεσµάτων  της µεταβολής του συντελεστή άντω-
σης Cl συναρτήσει της απόστασης της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD Gurney _Flap_2.9%   
από το έδαφος . 

 

Στην Εικόνα 5.1.3.α   παρουσιάζουµε τους συντελεστές Πίεσης Cp  για την  αεροτοµή 
LS(1) -0413 MOD_Gurney _Flap_2.9% για   συγκεκριµένες  αποστάσεις από το έδα-
φος (h/c=0.09, , h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  h/c=0.224, h/c=0.313, h/c=0.445 
,h/c=0.670)  . Ο συντελεστής Πίεσης Cp   είναι  Θετικός όταν η πίεση στην περιοχή 
της ροής   είναι  µεγαλύτερη από την πίεση της ελεύθερης ροής  και Αρνητικός όταν 
είναι  µικρότερη από της ελεύθερης ροής.     
   
  Ακόµα διακρίνουµε ότι  υπάρχει  διάφορα  ανάµεσα στις κατανοµές της πίεσης ανα-
λόγως  την  απόσταση που  είναι  τοποθετηµένη η αεροτοµή  από το 
φος  .Συγκεκριµένα   στην  άνω    επιφάνειας  οι τιµές του συντελεστή  για όλα τα ύψη 
είναι θετικές και σχεδόν ταυτίζονται ενώ στη κάτω  επιφάνεια όλες οι τιµές είναι αρνη-
τικές  και αναλόγως της απόστασης από το έδαφος (h/c) έχουµε  αυξοµειώσεις στις 
τιµές δηλαδή για µικρές αποστάσεις οι αρνητικές τιµές είναι µεγαλύτερες  ενώ για µε-
γάλες αποστάσεις  µικρότερες.  
     Αλλά έχουµε σύγκλιση των τιµών  για το σηµείο ανακοπής .Στο σηµείο ανακοπής  
η ταχύτητα της ροής είναι   µηδέν  V=0. Αυτό το σηµείο είναι  όταν ο συντελεστή  πίε-
ση είναι  ένα ( Cp=1). 

Το σηµείο ανακοπής,  βρίσκεται στο χείλος προσβολής της αεροτοµής. 
    Η µεταβολή αυτή παρουσιάζει ενδιαφέρον και έχει µεγάλη ,πρακτική  σηµασία, διό-
τι η  κατανοµή  της  πίεσης  είναι  συνάρτηση  της Παραγόµενης άντωσης. 
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Εικόνα 5.1.3.α.  Συγκριτικό ∆ιάγραµµα των   Συντελεστών  πίεσης Cp   υπολογιστικών αποτε-
λεσµάτων  σε συναρτήσει της απόσταση από το έδαφος  (h/c)  της αεροτοµής  LS(1) -0413 
MOD Gurney _Flap_2.9%   . 
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5.2 ΠΕΙΡΑΜΑΤΙΚΑ ∆Ε∆ΟΜΕΝΑ 
  Στη παρούσα διπλωµατική  χρησιµοποιήσαµε το λογισµικό GET DATA GRAPH 
DIGITIGER   για να εξάγουµε δεδοµένα από  διαγράµµατα  που υπήρχαν από επι-
στηµονικές δηµοσιεύσεις.  Το συγκεκριµένο  λογισµικό χρησιµοποιείτε για την εξαγω-
γή δεδοµένων από διαγράµµατα τα οποία έχουν µορφή εικόνας µε µεγάλη  ακρίβεια.    

 
5.2.1 ΑΕΡΟ∆ΥΝΑΜΙΚΟ ΜΟΝΤΕΛΟ_ LS(1) -0413 MOD 

 

    Για την  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD χρησιµοποιήσαµε  την επιστηµονική δηµοσί-
ευση   [Zerihan, J., Zhang, X., Aerodynamics of a Single Element  Wing in Ground Effect, 

Journal of Aircraft, Vol. 37,No. 6, 2000, pp. 1058-1064] και συγκεκριµένα το παρακάτω 
διάγραµµα .Από συγκεκριµένο διάγραµµα εξάγουµε  τις τιµές του συντελεστή άντω-

σης CL σε συναρτήσει της απόστασης h από το έδαφος (Εικόνα 5.2.1.). 

 
 Το συγκεκριµένο πείραµα πραγµατοποιήθηκε στο πανεπιστήµιο του  
Southampton.Σε αεροσήραγγα  διαστάσεων  2.1m  x 1.7m   . 
Η αεροτοµή LS(1) -0413 MOD  είχε τα εξής χαρακτηριστικά : 

I. Μήκος χορδής  c=223.4 mm 
II. Αριθµός Reynolds Re=2×106 

III. Πλάτος αεροτοµής  b=1100 mm 
IV. Γωνία προσβολής   α=1° 

 

 
 Εικόνα 5.2.1. Πίνακας Πειραµατικών δεδοµένων της µεταβολής του συντελεστή άντωσης Cl 
συναρτήσει της απόστασης της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD   από το έδαφος . 
[Zerihan, J., Zhang, X., Aerodynamics of a Single Element  Wing in Ground Effect, Journal of Aircraft, Vol. 37,No. 6, 

2000, pp. 1058-1064.] 
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5.2.2   ΑΕΡΟ∆ΥΝΑΜΙΚΟ ΜΟΝΤΕΛΟ_ LS(1) -0413 MOD_Gurney _Flap_1.45% 

 
   Για την  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD_Gurney _Flap_1.45% χρησιµοποιήσαµε  την 
επιστηµονική δηµοσίευση   [Jonathan   Zerihan and Xin Zhang.  "Aerodynamics of Gurney 

Flaps on a Wing in Ground Effect", AIAA Journal, Vol. 39, No. 5 (2001), pp. 772-780] και 
συγκεκριµένα το παρακάτω διάγραµµα .Από συγκεκριµένο διάγραµµα εξάγουµε  τις 
τιµές του συντελεστή άντωσης CL σε συναρτήσει της απόστασης h από το έδαφος 

(Εικόνα 5.2.2.). . 

 
 Το συγκεκριµένο πείραµα πραγµατοποιήθηκε στο πανεπιστήµιο του  
Southampton.Σε αεροσήραγγα  διαστάσεων  2.1m  x 1.7m   . 
Η αεροτοµή LS(1) -0413 MOD  Gurney _Flap_1.45% είχε τα εξής χαρακτηριστικά : 

V. Μήκος χορδής  c=223.4 mm 
VI. Αριθµός Reynolds Re=4.5×105 

VII. Πλάτος αεροτοµής  b=1100 mm 
VIII. Γωνία προσβολής   α=3° 

 

 

 
 
Εικόνα 5.2.2. Πίνακας Πειραµατικών δεδοµένων της µεταβολής του συντελεστή άντωσης Cl 
συναρτήσει της απόστασης της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD  Gurney _Flap_1.45% από το 
έδαφος . 
 [Jonathan   Zerihan and Xin Zhang.  "Aerodynamics of Gurney Flaps on a Wing in Ground Effect", AIAA Journal, Vol. 
39, No. 5 (2001), pp. 772-780.] 
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5.2.3 ΑΕΡΟ∆ΥΝΑΜΙΚΟ ΜΟΝΤΕΛΟ_ LS(1) -0413 MOD_Gurney 
_Flap_2.9% 

    Για την  αεροτοµή LS(1) -0413 MOD_Gurney _Flap_2.9% χρησιµοποιήσαµε  την 
επιστηµονική δηµοσίευση   [Jonathan   Zerihan and Xin Zhang.  "Aerodynamics of Gurney 

Flaps on a Wing in Ground Effect", AIAA Journal, Vol. 39, No. 5 (2001), pp. 772-780] και συ-
γκεκριµένα το παρακάτω διάγραµµα .Από συγκεκριµένο διάγραµµα εξάγουµε  τις τι-
µές του συντελεστή άντωσης CL σε συναρτήσει της απόστασης h από το έδαφος (Ει-

κόνα 5.2.3) . 
 
 Το συγκεκριµένο πείραµα πραγµατοποιήθηκε στο πανεπιστήµιο του  Southampton.  
Σε αεροσήραγγα  διαστάσεων  2.1m  x 1.7m   . 
Η αεροτοµή LS(1) -0413 MOD Gurney _Flap_2.9% είχε τα εξής χαρακτηριστικά : 
V. Μήκος χορδής  c=223.4 mm 
VI. Αριθµός Reynolds Re= 4.5×105 
VII. Πλάτος αεροτοµής  b=1100 mm 
VIII. Γωνία προσβολής   α=3° 
 

 
Εικόνα 5.2.3. Πίνακας Πειραµατικών δεδοµένων της µεταβολής του συντελεστή άντωσης Cl 
συναρτήσει της απόστασης της αεροτοµής  LS(1) -0413 MOD  Gurney _Flap_2.9 % από το 
έδαφος . 
[ Jonathan   Zerihan and Xin Zhang.  "Aerodynamics of Gurney Flaps on a Wing in Ground Effect", AIAA Journal, 

Vol. 39, No. 5 (2001), pp. 772-780.] 
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5.3 ΣΥΓΚΡΙΣΗ  ΥΠΟΛΟΓΙΣΤΙΚΩΝ ΑΠΟΤΕΛΕΣΜΑΤΩΝ 

ΚΑΙ      ΠΕΙΡΑΜΑΤΙΚΩΝ ∆Ε∆ΟΜΕΝΩΝ 

 
5.3.1 ΑΕΡΟ∆ΥΝΑΜΙΚΟ ΜΟΝΤΕΛΟ_ LS(1) -0413 MOD ΜΕ 

ΠΕΙΡΑΜΑΤΙΚΑ ∆Ε∆ΟΜΕΝΑ  

 
Στην Εικόνα 5.3.1.   παρουσιάζονται τα υπολογιστικά αποτελέσµατα και τα πειραµατι-
κά δεδοµένα  της  µεταβολής του συντελεστή  άντωσης συναρτήσει  της απόστα-

σης από το έδαφος της αεροτοµής  . 
 

 
Εικόνα 5.3.1. ∆ιάγραµµα και Πίνακας Υπολογιστικών Αποτελεσµάτων και Πειραµατικών δεδο-
µένων της µεταβολής του συντελεστή άντωσης Cl συναρτήσει της απόστασης της αεροτοµής  
LS(1) -0413 MOD  από το έδαφος . 
 

 

 

    Όπως παρατηρούµε στον παραπάνω πινάκα τα υπολογιστικά αποτελέσµατα για 
το συντελεστή άντωσης είναι πολύ κοντά στις πειραµατικές τιµές, µε το µοντέλο τύρ-
βης που έχουµε επιλέξει  σε απόστασης της αεροτοµής κοντά στο έδαφος..  Το µε-
γαλύτερο σφάλµα (έως 10%) παρουσιάζεται όσο η αεροτοµή αποµακρύνεται από το 
έδαφος (δυο  τελευταίες περιπτώσεις ) . Αυτό ίσως  συµβαίνει  γιατί  φαινόµενα όπως 
η αποκόλληση του οριακού στρώµατος και οι στρόβιλοι που δηµιουργούνται,  είναι 
έντονα και  οι εξισώσεις του κώδικα δεν επαρκούν για την ακριβή προσοµοίωσή 
τους.  Ακόµα στα πειραµατικά δεδοµένα που έχουµε  το  οριακό στρώµα που σχηµα-
τίζεται γύρω από την αεροτοµή είναι στην αρχή στρωτό και µετά τυρβώδες. Ενώ στα  
υπολογιστικά αποτελέσµατα  ο κώδικας έχει σαν δεδοµένο  το οριακό στρώµα είναι 
τυρβώδης από την αρχή.   
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Στην  παρακάτω Εικόνα 5.3.2.   έχουµε απεικόνιση   του συντελεστή  πίεση Cp  της 
αεροτοµής LS(1) -0413 MOD µε υπολογιστικά αποτελέσµατα από το λογισµικό An-
sys και  µε   πειραµατικά δεδοµένα (Εικόνα 5.3.3).   σε συγκεκριµένη απόσταση από 
το έδαφος  (h/c=0.179)  µε γωνία  προσβολής 1 ° και   για αριθµό  Reynolds 
Re=2×106 .  
Όπως διακρίνουµε υπάρχει κάποια  µικρή διάφορα  ανάµεσα στις κατανοµές της πί-
εσης της άνω  και κάτω  επιφάνειας αυτό οφείλεται στο ότι στα πειραµατικά δεδοµένα 
έχουµε οµαλή µετάβαση από στρωτή σε τυρβώδης ροη ενώ στο λογισµικό έχουµε 
µονο τυρβώδης ροη από την αρχή. 
Αλλά έχουµε σύγκλιση των τιµών  για το σηµείο ανακοπής .Στο σηµείο ανακοπής  η 
ταχύτητα της ροής είναι   µηδέν  V=0. Αυτό το σηµείο είναι  όταν ο συντελεστή  πίεση 
είναι  ένα ( Cp=1). 
Το σηµείο ανακοπής,  βρίσκεται στο χείλος προσβολής της αεροτοµής. 

  

 
 
Εικόνα 5.3.2. ∆ιάγραµµα του  Συντελεστή πίεσης Cp  των Υπολογιστικών Αποτελεσµάτων και 
Πειραµατικών δεδοµένων σε συγκεκριµένη απόσταση από το έδαφος  (h/c=0.179)  . 
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Εικόνα 5.3.3. ∆ιάγραµµα του  Συντελεστή πίεσης Cp   Πειραµατικών δεδοµένων σε συγκεκρι-
µένη απόσταση από το έδαφος  (h/c=0.179)  από επιστηµονική δηµοσίευση . 
[Zerihan, J., Zhang, X., Aerodynamics of a Single Element  Wing in Ground Effect, Journal of Aircraft, Vol. 37,No. 6, 

2000, pp. 1058-1064.] 

 

 

 

 

 
 
    
 

 

 

 

 

 
 
 

 

 

 

 

 

 

 

 



Αεροδυναµικός Υπολογισµός επίδρασης εδάφους σε ανεστραµµένη αεροτοµή                      66 

 

 

 

 
5.3.2 ΑΕΡΟΔΥΝΑΜΙΚΟ ΜΟΝΤΕΛΟ_ LS(1) -0413 MOD_Gurney 

_Flap_1.45% ΜΕ ΠΕΙΡΑΜΑΤΙΚΑ ΔΕΔΟΜΕΝΑ 

 
Στην Εικόνα 5.3.2.   παρουσιάζονται τα υπολογιστικά αποτελέσµατα και τα πειραµατι-
κά δεδοµένα  της  µεταβολής του συντελεστή  άντωσης συναρτήσει  της απόστα-
σης από το έδαφος της αεροτοµής.   

 
 
Εικόνα 5.3.2. ∆ιάγραµµα και Πίνακας Υπολογιστικών Αποτελεσµάτων και Πειραµατικών δεδο-
µένων της µεταβολής του συντελεστή άντωσης Cl συναρτήσει της απόστασης της αεροτοµής  
LS(1) -0413 MOD_ Gurney _Flap_1.45%  από το έδαφος . 
 

    Όπως παρατηρούµε στον παραπάνω πινάκα τα υπολογιστικά αποτελέσµατα για 
το συντελεστή άντωσης είναι πολύ κοντά στις πειραµατικές τιµές, µε το µοντέλο τύρ-
βης που έχουµε επιλέξει  σε απόστασης της αεροτοµής κοντά στο έδαφος..  Το µε-
γαλύτερο σφάλµα (έως 10%) παρουσιάζεται όσο η αεροτοµή αποµακρύνεται από το 
έδαφος (δυο  τελευταίες περιπτώσεις ) . Αυτό ίσως  συµβαίνει  γιατί  φαινόµενα όπως 
η αποκόλληση του οριακού στρώµατος και οι στρόβιλοι που δηµιουργούνται,  είναι 
έντονα και οι εξισώσεις του κώδικα δεν επαρκούν για την ακριβή προσοµοίωσή τους.  
Ακόµα στα πειραµατικά δεδοµένα που έχουµε  το 
οριακό στρώµα που σχηµατίζεται γύρω από την αεροτοµή είναι στην αρχή στρωτό 
και µετά τυρβώδες. Ενώ στα  υπολογιστικά αποτελέσµατα  ο κώδικας έχει σαν δεδο-
µένο  το οριακό στρώµα είναι τυρβώδης από την αρχή.   
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5.3.3  ΑΕΡΟ∆ΥΝΑΜΙΚΟ ΜΟΝΤΕΛΟ_ LS(1) -0413 MOD_Gurney 
_Flap_2.9% ΜΕ ΠΕΙΡΑΜΑΤΙΚΑ ∆ΕΟΜΕΝΑ  

 
Στην Εικόνα 5.3.3.   παρουσιάζονται τα υπολογιστικά αποτελέσµατα και τα πειραµατι-
κά δεδοµένα  της  µεταβολής του συντελεστή  άντωσης συναρτήσει  της απόστα-
σης από το έδαφος της αεροτοµής. 

 
Εικόνα 5.3.3. ∆ιάγραµµα και Πίνακας Υπολογιστικών Αποτελεσµάτων και Πειραµατικών δεδο-
µένων της µεταβολής του συντελεστή άντωσης Cl συναρτήσει της απόστασης της αεροτοµής  
LS(1) -0413 MOD_Gurney _Flap_2.9%  από το έδαφος 

 

 
      Όπως παρατηρούµε στον παραπάνω πινάκα τα υπολογιστικά αποτελέσµατα για 
το συντελεστή άντωσης είναι πολύ κοντά στις πειραµατικές τιµές, µε το µοντέλο τύρ-
βης που έχουµε επιλέξει  σε απόστασης της αεροτοµής κοντά στο έδαφος..  Το µε-
γαλύτερο σφάλµα (έως 10%) παρουσιάζεται όσο η αεροτοµή αποµακρύνεται από το 
έδαφος (τρεις  τελευταίες περιπτώσεις ) . Αυτό ίσως  συµβαίνει  γιατί  φαινόµενα ό-
πως η αποκόλληση του οριακού στρώµατος και οι στρόβιλοι που δηµιουργούνται,  
είναι έντονα και οι εξισώσεις του κώδικα δεν επαρκούν για την ακριβή προσοµοίωσή 
τους.  Ακόµα στα πειραµατικά δεδοµένα που έχουµε  το 
οριακό στρώµα που σχηµατίζεται γύρω από την αεροτοµή είναι στην αρχή στρωτό 
και µετά τυρβώδες. Ενώ στα  υπολογιστικά αποτελέσµατα  ο κώδικας έχει σαν δεδο-
µένο  το οριακό στρώµα είναι τυρβώδης από την αρχή.   
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5.4  ΣΥΓΚΡΙΣΗ ΑΕΡΟ∆ΥΝΑΜΙΚΩΝ  ΜΟΝΤΕΛΩΝ _ LS(1) -0413  

MOD_Gurney _Flap_1.45% και _ LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_2.9% 
 

  
 
   Στην ενότητα  αυτή  θα γίνει σύγκριση των  αεροτοµών _LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_1.45% και _ LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_2.9%που µελε-
τήθηκαν. Σκοπός είναι να διαπιστωθεί εάν η µια αεροτοµή σε σύγκριση µε την άλλη 
αεροτοµή  έχει  πλεονεκτήµατα . Συγκεκριµένα, θα αντιπαρατεθούν οι τιµές των συ-
ντελεστών άντωσης, συντελεστών πίεσης  και ταχύτητα ροής σε  δεδοµένες συνθή-
κες ροής, µε γωνία  προσβολής 3 ° και   για αριθµό  Reynolds Re=4.5×105 .  
 
    Για συγκεκριµένες  αποστάσεις από το έδαφος (h/c=0.09,   h/c=0.224, h/c=0.445 ) 

 
 
5.4.1 Συγκρίσεις  των Συντελεστών Αντωσης 

 
    Στην Εικόνα 5.4.1.   παρουσιάζονται τα υπολογιστικά αποτελέσµατα των  αεροτο-
µών _LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_1.45% και _ LS(1) -0413  MOD_Gurney 
_Flap_2.9%  της  µεταβολής του συντελεστή  άντωσης συναρτήσει  της απόστασης 
από το έδαφος της αεροτοµής(h/c=0.09,   h/c=0.224, h/c=0.445 ). 
    Αρχικά παρατηρούµε ότι  η αεροτοµή LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_2.9% έχει 
µεγαλύτερο συντελεστή  άντωσης από την αντίστοιχη  αεροτοµή LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_1.45%   για κάθε ύψος σύγκρισης . 
    Το ποσοστό  αύξησης της µιας αεροτοµής έναντι της άλλης είναι για h/c=0.09  είναι 
16%, για h/c=0.224 είναι 26% και για h/c=0.445 είναι 19%.Αυτο  οφείλεται καθαρά 
στο µέγεθος  του Gurney _Flap (ύψος =29 mm)  της συγκεκριµένης αεροτοµής  το 
οποίο είναι διπλάσιο έναντι της συγκρινόµενης αεροτοµής.  
    Η  διαφορά  πίεσης  που  δηµιουργείται  µεταξύ  της  πάνω  και  κάτω  επιφάνειας  
της  αεροτοµής προκαλεί την κυκλοφορία της ροής γύρω από την αεροτοµές , η ροή 
στην ακµή εκφυγής πρέπει να είναι οµαλή. ∆ηλαδή στην ακµή εκφυγής η πίεση της 
πάνω επιφάνειας πρέπει να ισούται µε την πίεση της κάτω επιφάνειας  . Το Gurney, 
εποµένως, εισάγει µια διαφορά πίεσης στο χείλος εκφυγής, που οδηγεί στην αύξηση 
της συνολικής κυκλοφορίας (του αέρα).   
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Εικόνα 5.4.1.Συγκριτικό διάγραµµα  µεταβολής του συντελεστή άντωσης Cl συναρτήσει της 
απόστασης των  αεροτοµών     από το έδαφος (h/c=0.09,   h/c=0.224, h/c=0.445 ) . 
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5.4.2   Συγκρίσεις  των Συντελεστών Πίεσης  
     Στις παρακάτω  εικόνες [Εικόνες 5.4.2.(α,β,γ) ]   παρουσιάζονται τα διαγράµµατα 
και οι  κατανοµές  της στατικής πίεσης στην επάνω και την κάτω  επιφάνεια του πτε-
ρυγίου για συγκεκριµένες  αποστάσεις  από το έδαφος της αεροτοµής(h/c=0.09,   
h/c=0.224, h/c=0.445). Η µέγιστη στατική πίεση εµφανίζεται στην άνω επιφάνεια του 
πτερυγίου και στο χείλος προσβολής (αριστερά) και η ελάχιστη στην  κάτω επιφάνεια 
της αεροτοµής . Η µικρότερη πίεση που υπάρχει στην κάτω  επιφάνεια της αεροτο-
µής  ευθύνεται για τη δηµιουργία της αρνητικής  άντωσης.  
   Παρατηρούµε ότι  : 

• η αεροτοµή LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_2.9% έχει µεγαλύτερο συντε-
λεστή πίεσης   από την αντίστοιχη  αεροτοµή LS(1) -0413  MOD_Gurney 
_Flap_1.45%   για κάθε ύψος σύγκρισης . 

• τον µεγαλύτερο συντελεστή πίεσης    τον έχει  η αεροτοµή LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_2.9%  για h/c=0.09. 

• συµπεραίνουµε ότι όσο πιο κοντά  η αεροτοµή βρίσκεται στο έδαφος  τόσο 
καλύτερο συντελεστή πίεση έχουµε .Αυτό αποδεικνύει ότι το έδαφος έχει 
πράγµατι µια προφανή επίδραση στη ροή ρευστών και, κατά συνέπεια, στην 
αεροδυναµική απόδοση. 

•  το σηµείο ανακοπής,  βρίσκεται στο χείλος προσβολής της αεροτοµής. 
 Αυτό το σηµείο είναι  όταν ο συντελεστή  πίεση είναι  ένα ( Cp=1). 
 
 

 
 

 
Εικόνα 5.4.2.α.Συγκριτικό διάγραµµα  µεταβολής του συντελεστή Πίεσης  Cp συναρτήσει της 
απόστασης των  αεροτοµών     από το έδαφος (h/c=0.09) . 
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Εικόνα 5.4.2.β.Συγκριτικό διάγραµµα  µεταβολής του συντελεστή Πίεσης  Cp συναρτήσει της 
απόστασης των  αεροτοµών     από το έδαφος (h/c=0.224) . 

 

 

 
Εικόνα 5.4.2.γ.Συγκριτικό διάγραµµα  µεταβολής του συντελεστή Πίεσης  Cp συναρτήσει της 
απόστασης των  αεροτοµών     από το έδαφος (h/c=0.445) . 
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Εικόνα 5.4.2.δ.. Μεταβολή Κατανοµής της στατικής πίεσης γύρω από την αεροτοµή LS(1) -
0413  MOD_Gurney _Flap_1.45%, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβο-

λής 3°και h/c=0.090 

 
 
 
Εικόνα 5.4.2.ε Μεταβολή Κατανοµής της στατικής πίεσης γύρω από την αεροτοµή LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_2.9%, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβολής 3°και 

h/c=0.090 
 

 
Εικόνα 5.4.2.ζ. Μεταβολή Κατανοµής της στατικής πίεσης γύρω από την αεροτοµή LS(1) -
0413  MOD_Gurney _Flap_1.45%, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβο-

λής 3°και h/c=0.224 
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Εικόνα 5.4.2.η. Μεταβολή Κατανοµής της στατικής πίεσης γύρω από την αεροτοµή LS(1) -
0413  MOD_Gurney _Flap_2.9%, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβολής 

3°και h/c=0.224 
 
 

 
Εικόνα 5.4.2.θ. Μεταβολή Κατανοµής της στατικής πίεσης γύρω από την αεροτοµή LS(1) -
0413  MOD_Gurney _Flap_1.45%, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβο-

λής 3°και h/c=0.445 

 
Εικόνα 5.4.1. Μεταβολής Κατανοµή της στατικής πίεσης γύρω από την αεροτοµή LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_2.9%, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβολής 3°και 

h/c=0.445 
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5.4.3   Συγκρίσεις  Ταχυτήτων Ροής  
 
   Στις  παρακάτω εικόνες [Εικόνα 5.4.3.(α,β,γ,)] παρουσιάζονται τα διαγράµµατα µετα-
βολής ταχυτήτων ροής των  αεροτοµών _LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_1.45% 
και _ LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_2.9%  της   σε συγκεκριµενες  αποστάσεις  
από το έδαφος ( h/c=0.09,   h/c=0.224, h/c=0.445 ).   
Η µέγιστη ταχύτητα  εµφανίζεται στην κάτω  επιφάνεια των αεροτοµών  και  µικρότε-
ρη ταχύτητα   στην κάτω  επιφάνεια της αεροτοµής για αυτό ευθύνεται η διαφορά πί-
εσης που υπάρχει στις δυο επιφάνειες .  
   Παρατηρούµε ότι  : 

• η αεροτοµή LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_2.9% έχει µεγαλύτερη ταχύτη-
τα   από την αντίστοιχη  αεροτοµή LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_1.45%   
για κάθε ύψος σύγκρισης . 

• την µεγαλύτερη ταχύτητα ροής   την έχει  η αεροτοµή LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_2.9%  για h/c=0.09. 

• συµπεραίνουµε ότι όσο πιο κοντά  η αεροτοµή βρίσκεται στο έδαφος  τόσο 
µεγαλύτερη ταχύτητα ροής    έχουµε .Αυτό αποδεικνύει ότι το έδαφος έχει 
πράγµατι µια προφανή επίδραση στη ροή ρευστών και, κατά συνέπεια, στην 
αεροδυναµική απόδοση. 

 

 
 

 
Εικόνα 5.4.3.α.  Συγκριτικό  διάγραµµα µεταβολής της ταχύτητας γύρω από τις αεροτοµές  
LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_1.45%,και LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_2.9%, για  
h/c=0.090 
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Εικόνα 5.4.3. β.  Συγκριτικό  διάγραµµα µεταβολής της ταχύτητας γύρω από τις αεροτοµές  
LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_1.45%,και LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_2.9%, για  
h/c=0.224 

 

 
 

Εικόνα 5.4.3.γ.  Συγκριτικό  διάγραµµα µεταβολής της ταχύτητας γύρω από τις αεροτοµές  
LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_1.45%,και LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_2.9%, για  
h/c=0.445 
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Στην συνέχεια παραθέτουµε  οπτικοποιηµένα αποτελέσµατα της µεταβολής Κατανο-

µής της ταχύτητας  ροής  [Εικόνες 5.4.3.(δ,ε,στ,ζ,η,θ). 
 

 
 
Εικόνα 5.4.3.δ. Μεταβολής Κατανοµή της ταχύτητας γύρω από την αεροτοµή  LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_1.45 %, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβολής 

3°και h/c=0.090 
 
 

 

 
Εικόνα 5.4.3.ε. Μεταβολής Κατανοµή της ταχύτητας γύρω από την αεροτοµή  LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_2.9 %, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβολής 3°και 

h/c=0.090. 
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Εικόνα 5.4.3.στ. Μεταβολής Κατανοµή της ταχύτητας γύρω από την αεροτοµή  LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_1.45 %, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβολής 

3°και h/c=0.224 
 
 
 

 
Εικόνα 5.4.3.ζ. Μεταβολής Κατανοµή της ταχύτητας γύρω από την αεροτοµή  LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_2.9 %, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβολής 3°και 

h/c=0.224 
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Εικόνα 5.4.3.η. Μεταβολής Κατανοµή της ταχύτητας γύρω από την αεροτοµή  LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_1.45 %, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβολής 

3°και h/c=0.445 
 
 
 

 
Εικόνα 5.4.3.θ. Μεταβολής Κατανοµή της ταχύτητας γύρω από την αεροτοµή  LS(1) -0413  
MOD_Gurney _Flap_2.9 %, για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβολής 3°και 

h/c=0.445 
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5.4.4   Προσδιορισµός  Αποκόλλησης και Επανακόλλησης της 
Ροής 

 
  Η εύρεση  των σηµείων αποκόλλησης και επανακόλλησης της ροής επιτυγχάνεται 
διάµεσου  των τιµών των επιφανειακών τάσεων. Το σηµείο  αποκόλληση του οριακού 
στρώµατος παρουσιάζεται  όταν οι τιµές των επιφανειακών τάσεων Τx αλλάζουν 
πρόσηµο για πρώτη φορά ενώ η  επανακόλληση της ροής εµφανίζεται στο σηµείο  
που οι τιµές των επιφανειακών τάσεων Τx αλλάζουν πρόσηµο για δεύτερη φορά.  
   Με το πρόγραµµα Ansys Fluent έχουµε τη δυνατότητα  να βρούµε τις επιφανειακές 
τάσεις που ασκούνται στη επιφάνεια των  αεροτοµών  και συνεπώς έχουµε   τα ση-
µεία  αποκόλληση και επανακόλληση του οριακού στρώµατος. 
 

 
 
 Αεροτοµή  LS(1) -0413 MOD 
   
   Παρακάτω  στην  Εικόνα 5.4.4.α. παρατηρούµε το οριακό στρώµα  να αποκολλάτε 
σε περιοχή ανόδου πίεσης, δηλ. σε επιβραδυνόµενη ροή και  δε συµβαίνει ποτέ  σε 
περιοχή πτώσης της πίεσης (επιταχυνόµενη ροή) . 
  Συγκεκριµένα το σηµείο αποκόλληση είναι x/c=0.4047 και επανακόλληση στο ση-
µείο x/c=0.928609. 
 

 

 
 
 
Εικόνα 5.4.4.α. Μεταβολή Επιφανειακών Τάσεων  γύρω από την αεροτοµή  LS(1) -0413  
MOD για αριθµό Reynolds Re=2×10

6
 και για γωνία προσβολής 1°και h/c=0.090 
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Αεροτοµή LS(1) -0413 MOD   Gurney _1.45 %    
 
  Παρακάτω  στην  Εικόνα 5.4.4.β. παρατηρούµε το οριακό στρώµα  να  αποκολλάτε 
σε περιοχή ανόδου πίεσης, δηλ. σε επιβραδυνόµενη ροή και  δε συµβαίνει ποτέ  σε 
περιοχή πτώσης της πίεσης (επιταχυνόµενη ροή) . 
  Συγκεκριµένα το σηµείο αποκόλληση είναι x/c=0.4990  και επανακόλληση στο ση-
µείο x/c=0.884764 

 
 
 

 

 
 
 
Εικόνα 5.4.4.β. Μεταβολή Επιφανειακών Τάσεων  γύρω από την αεροτοµή  LS(1) -0413  
MOD_ Gurney _1.45 %  για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβολής 3°και 

h/c=0.090 
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Αεροτοµή LS(1) -0413 MOD   Gurney _2.9 %   
 
  Παρακάτω  στην  Εικόνα 5.4.4.γ. παρατηρούµε το οριακό στρώµα να   αποκολλάτε 
σε περιοχή ανόδου πίεσης, δηλ. σε επιβραδυνόµενη ροή και  δε συµβαίνει ποτέ  σε 
περιοχή πτώσης της πίεσης (επιταχυνόµενη ροή) . 
  Συγκεκριµένα το σηµείο αποκόλληση είναι x/c=0.502  και επανακόλληση στο σηµείο 
x/c=0.8891 
 
 

 
 
Εικόνα 5.4.4.γ. Μεταβολή Επιφανειακών Τάσεων  γύρω από την αεροτοµή  LS(1) -0413  
MOD_ Gurney _2.9 %  για αριθµό Reynolds Re=4.5×10

5
 και για γωνία προσβολής 3°και 

h/c=0.090 
 
 

Στην  Εικόνα 5.4.4.δ  παρουσιάζουµε τον συγκεντρωτικό πίνακα  των  σηµείων   απο-
κόλλησης και  επανακόλλησης  της ροής  για τρεις διαφορετικές αεροτοµές. 
Σύµφωνα  µε τα αποτελέσµατα διαπιστώνουµε ότι: 

• τα σηµεία αποκόλλησης και  επανακόλλησης  επηρεάζονται άµεσα από την 
γωνία προσβολής και τον αριθµό  REYNOLDS όσο µεγαλύτερη είναι  η γωνία 
προσβολής τόσο καθυστερεί η αποκόλληση και  η επανακόλληση πραγµατο-
ποιείτε πιο γρήγορα. 

 

 
ΑΕΡΟΤΟΜΕΣ 

ΓΩΝΙΑ 
ΠΡΟΣΒΟΛΗΣ 

ΑΡΙΘΜΟΣ 
REYNOLDS 

 
h/c 

ΣΗΜΕΙΟ 
ΑΠΟΚΟΛΛΗΣΗΣ 

x/c 

ΣΗΜΕΙΟ 
ΕΠΑΝΑΚΟΛΛΗΣΗΣ 

x/c 

LS(1) -0413  
MOD 

1° 2×10
6
 0.090 x/c =0.4047 x/c=0.928609 

LS(1) -0413  
MOD_Gurney 
_1.45 % 

3° 4.5×10
5
 0.090 x/c=0.4990 x/c=0.884 

LS(1) -0413  
MOD_Gurney 
_2.9% 

3° 4.5×10
5
 0.090 x/c=0.502 x/c=0.8891 

Εικόνα 5.4.4.δ . Συγκεντρωτικός πίνακας σηµείων αποκόλλησης του οριακού στρώµατος και 

επανακόλλησης της ροής . 
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Κεφάλαιο 6: Συµπεράσµατα _Μελλοντικές Προεκτάσεις 
 
6.1  Συµπεράσµατα  
 
  Στην  παρούσα διπλωµατική εργασία  πραγµατοποιήθηκε  υπολογιστική δισδιάστα-
τη (2D)   διερεύνηση αεροδυναµικής συµπεριφοράς  ανεστραµµένων  αεροτοµών 
LS(1) -0413 MOD  µε Gurney Flap ή χωρίς σε συγκεκριµένες αποστάσεις από το έ-
δαφος.  
  Συµπερασµατικά, έπειτα από τη µελέτη των υπολογιστικών αποτελεσµάτων των 
συγκεκριµένων αεροτοµών και σύγκριση  αυτών µε πειραµατικά δεδοµένα µε επι-
στηµονικές δηµοσιεύσεις παρατηρήθηκαν τα εξής  : 

• οι συντελεστές άντωσης και για τις τρεις αεροτοµές κρίνονται ικανοποιητικοί , 
τουλάχιστον µέχρι µια συγκεκριµένη απόσταση από το έδαφος (h/c=0.09, , 
h/c=0.112, h/c=0.134, h/c=0.179,  h/c=0.224, ) το ποσοστό απόκλισης από τα 
πειραµατικά δεδοµένα είναι περίπου 2-3%. 
Για τις αποστάσεις (h/c=0.313, h/c=0.445 ,h/c=0.670) το ποσοστό απόκλισης 
από τα πειραµατικά δεδοµένα είναι µεγαλύτερο  περίπου 8%.Αυτό ίσως  
συµβαίνει  γιατί  φαινόµενα όπως η αποκόλληση του οριακού στρώµατος και 
οι στρόβιλοι που δηµιουργούνται,  είναι έντονα και οι εξισώσεις του κώδικα 
δεν επαρκούν για την ακριβή προσοµοίωσή τους.  Ακόµα στα πειραµατικά 
δεδοµένα που έχουµε  το  οριακό στρώµα που σχηµατίζεται γύρω από την 
αεροτοµή είναι στην αρχή στρωτό και µετά τυρβώδες. Ενώ στα  υπολογιστικά 
αποτελέσµατα  ο κώδικας έχει σαν δεδοµένο  το οριακό στρώµα είναι τυρβώ-
δης από την αρχή.   

• Για την  αεροτοµή LS(1) - 0413 MOD όσο πιο κοντά  βρίσκεται στο έδαφος 
(για τις συγκεκριµένες αποστάσεις µελέτης )  τόσο καλύτερο συντελεστή πίε-
ση έχουµε .Αυτό αποδεικνύει ότι το έδαφος έχει πράγµατι µια προφανή επί-
δραση στη ροή ρευστών και, κατά συνέπεια, στην αεροδυναµική απόδοση. 
 

• Ο συντελεστής Πίεσης Cp για την  αεροτοµή LS(1) - 0413 MOD  για απόστα-
ση από το έδαφος  (h/c=0.179) σε σύγκριση µε το πειραµατικό διαπιστώνου-
µε ότι  υπάρχει κάποια  µικρή διάφορα ανάµεσα στις κατανοµές της πίεσης  
αυτό οφείλεται στο ότι στα πειραµατικά δεδοµένα έχουµε οµαλή µετάβαση 
από στρωτή σε τυρβώδης ροη ενώ στο λογισµικό έχουµε µόνο τυρβώδης ροη 
από την αρχή. Αλλά έχουµε σύγκλιση των τιµών  για το σηµείο ανακοπής. 
 

• Για την  αεροτοµή LS(1) - 0413 MOD_ Gurney _Flap_1.45%    όσο πιο κοντά  
βρίσκεται στο έδαφος (για τις συγκεκριµένες αποστάσεις µελέτης )  τόσο κα-
λύτερο συντελεστή πίεση έχουµε .Αυτό αποδεικνύει ότι το έδαφος έχει πράγ-
µατι µια προφανή επίδραση στη ροή ρευστών και, κατά συνέπεια, στην αερο-
δυναµική απόδοση. 

• Για την  αεροτοµή LS(1) - 0413 MOD_ Gurney _Flap_2.9%    όσο πιο κοντά  
βρίσκεται στο έδαφος (για τις συγκεκριµένες αποστάσεις µελέτης )  τόσο κα-
λύτερο συντελεστή πίεση έχουµε .Αυτό αποδεικνύει ότι το έδαφος έχει πράγ-
µατι µια προφανή επίδραση στη ροή ρευστών και, κατά συνέπεια, στην αερο-
δυναµική απόδοση. 
 

• Ο συντελεστής Πίεσης Cp για την  αεροτοµή LS(1) -0413  MOD_Gurney 
_Flap_2.9% εναντι της  αεροτοµή LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_1.45%   
έχει µεγαλύτερο συντελεστή πίεσης    για κάθε ύψος σύγκρισης , αυτό οφείλε-
ται στο µέγεθος (ύψος) του Gurney _Flap. 
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• Η µεγίστη Ταχύτητα ανάµεσα στην  αεροτοµή LS(1) -0413  MOD_Gurney 
_Flap_2.9%  και την αντίστοιχη  αεροτοµή LS(1) -0413  MOD_Gurney 
_Flap_1.45%   για κάθε ύψος σύγκρισης παρουσιάζεται   στην αεροτοµή 
LS(1) -0413  MOD_Gurney _Flap_2.9%  λόγου µεγαλυτέρου  Gurney _Flap . 
 
 

    Από τα παραπάνω συµπεράσµατα  προκύπτει ότι  οι διαφορές ανάµεσα στα υπο-
λογιστικά αποτελέσµατα και πειραµατικών δεδοµένων µπορεί να οφείλονται στο ότι:  

� Τα υπολογιστικά αποτελέσµατα πρόεκυψαν  για   δισδιάστατη ανάλυση, ενώ 
τα πειραµατικά τρισδιάστατη. 

� Τα πειραµατικά δεδοµένα να έχουν κάποιο ποσοστό σφάλµατος κατά την 
αποδελτίωση . 

� Το συγκεκριµένο  µοντέλο τύρβης Κ-ε  πιθανόν απόλυτα κατάλληλο για την 
δεδοµένη  ροη και το φαινόµενο “ground effect”. 

� Η ύπαρξη περισσότερων πειραµατικών δεδοµένων θα οδηγούσε στην καλύ-
τερη αξιολόγηση των υπολογιστικών  αποτελεσµάτων. 

 

6.2  Μελλοντικές Προεκτάσεις 
          Στην  παρούσα διπλωµατική εργασία  πραγµατοποιήθηκε  υπολογιστική δισ-
διάστατη (2D)   διερεύνηση αεροδυναµικής συµπεριφοράς  ανεστραµµένων  αεροτο-
µών LS(1) -0413 MOD  µε Gurney Flap ή χωρίς σε συγκεκριµένες αποστάσεις από 
το έδαφος. Η υπολογιστική µελέτη  µπορεί να συνεχιστεί ως εξής : 

 Βελτιώνοντας την γεωµετρία  και το µέγεθος του Gurney Flap (διπλό Gurney 
Flap στο χείλος εκφύγης ) Εικόνα 6.2.  για βελτίωση των αεροδυναµικών χα-
ρακτηριστικών . 

 
Εικόνα 6.2 . Διπλό Gurney Flap στο χείλος εκφύγης . 

 
 Να χρησιµοποιήσουµε διαφορετικό µοντέλο τύρβης στο λογισµικό 
προσοµοίωσης . 
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