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რეზიუმე 

მონოგრაფიაში ”ბგერამდელი თვითმფრინავის ფრთის პროფილის 

ოპტიმიზცია” დასმულია და გადაწყვეტილი ერთ-ერთი საკმაოდ აქტუალური 

თემის ბგერამდელი თვითმფრინავის ფრთის პროფილის ქვედა საზღვრის 

ოპტიმიზაციისა და ბლანტი სითხით გარსდენის ამოცანები. პროფილის ბლანტი 

სითხით გარსდენის შესასწავლად გამოიყენება სხვადასხვა მეთოდები: სასრულ-

სხვაობათა მეთოდი, ვარიაციული მეთოდები, კომბინირებული მეთოდები და 

სხვა, რომლებიც საკმაოდ რთულია. ამიტომ სათანადო გათვლები, უმეტესწილად, 

სრულდება ნახევრადემპირიული ფორმულების საშუალებით. მიღებული 

შედეგები აეროდინამიკისათვის საკმაოდ უხეშია და საჭიროებს დაზუსტებას. 

პრაქტიკული თვალსაზრისით,  დღესდღეობით არსებობს მრავალი ცნობილი 

კომპანიის მიერ შექმნილი ოპტიმიზირებული პროფილები ЦАГИ, NACA და ა.შ. 

მათ მიერ დამზადებულ პროფილებს ექსპერიმენტულს უწოდებენ, რადგან მათი 

დაპროექტება და შესწავლა წმინდა ექსპერიმენტებზეა დაყრდნობილი, ყველაფერი 

ეს საჭიროებს, როგორც დიდ მატერიალურ ხარჯებს, ასევე დიდ დროსაც.  ჩვენს 

მიერ შემუშავებული მეთოდი კი დამყარებულია მხოლოდ მათემატიკურ 

მოდელირებასა და კომპიუტერულ გათვლებზე, რაც დროისა და მატერიალური 

ხარჯების დაზოგვის საშუალებას იძლევა.  

ნაშრომში წარმოდგენილია ლიტერატურა, რომელშიც მოკლედ არის მიმო-

ხილული ამ სფეროში ჩატარებული კვლევები, მათი დადებითი და უარყოფითი 

მხარეები, ნაჩვენებია რომ თეორიული კვლევების უმეტესობა ჩატარებულია 

პროფილის იდეალური უკუმში სითხით გარსდენისას, ხოლო რაც შეეხება ბლანტი 

სითხით გარსდენას, კვლავ რჩება მთელი რიგი გადაუჭრელი პრობლემებისა. ასევე, 

მოცემულია თვითმფრინავის ფრთისა და მისი პროფილების აეროდინამიკური 

მახასიათებლების, როგორც კვლევის   ობიექტის, მოკლე აღწერა.  

მონოგრაფიაში ჩამოყალიბებულია პროფილის ბლანტი სითხით გარსდენის 

ამოცანის ამოხსნის ახალი მიდგომა. წარმოდგენილია ვარიაციული აღრიცხვის 

ამოცანის დაყვანა არაწრფივი დაპროგრამების ამოცანაზე, განმსაზღვრელი 

პარამეტრების ხარისხოვანი ფუნქციების მწკრივებად გაშლის საშუალებით. გვაქვს 

ერთდროულად რამდენიმე მიზნის ფუნქცია: ინტეგრალური ცდომილების 

ფუნქცია, რომლის მინიმიზაციასაც ვახდენთ, და ამწევი ძალის კოეფიციენტის 

საძებნი ფუნქცია, რომლის მაქსიმიზაციაც გვესაჭიროება. ამრიგად, გვაქვს 

ვექტორული ოპტიმიზაციის ამოცანა. ეს ამოცანა დაიყვანება ერთი მრავალი 

ცვლადის ფუნქციის მინიმუმის პოვნის ამოცანაზე შესაბამისი შეზღუდვებით. 

შეზღუდვების პირობებად აღებულია ბერნულის განტოლება უგანზომილებო 

სახით, მასის შენახვის კანონი და დამატებითი კინემატიკური პირობები. მიღებულ 

არაწრფივი დაპროგარამების ამოცანის რეალიზებას ვახდენთ  პროგარამა MathCad 

-ის საშუალებით, რომელშიც ჩადებულია დევიდსონ-ფლეტჩერ-პაუელის მეთოდი. 

ნაშრომში განხილულია მოცემული ზედა საზღვრის პირობებში 

ოპტიმალური ქვედა საზღვრის პოვნის ამოცანა (ამწევი ძალის yC  კოეფიცინტის 

მაქსიმაზციისა და ინტეგრალური ცდომილების ფუნქციის მინიმიზაციის 

პირობებში). შესწავლილია მიღებული ოპტიმალური პროფილის გარსდენის 

ამოცანა. შედარებულია ექსპერიმენტული და მიღებული პროფილების გათვლების 



შედეგები, რის შედეგადაც შეგვიძლია ვთქვათ, რომ ცდომილება არ აღემატება %5 -

ს, ამიტომ ჩვენს მიერ მიღებული პროფილი შეიძლება ოპტიმალურად ჩაითვალოს.   

გარდა ამისა, შესწავლილია შემხვედრი სითხის სიჩქარის ეპიურის ფორმის 

გავლენა გარსდენის რეჟიმზე. გარსდენას ვახდენთ როგორც პარაბოლური, ისე 

სწორზახოვანი სიჩქარეთა ეპიურის მქონე სითხით. როგორც გათვლებმა გვიჩვენა, 

შედეგები, კერძოდ, კი ამწევი ძალის კოეფიციენტი და ინტეგრალური 

ცდომილების ფუნქცია ყველა შემთხვევაში თითქმის ტოლ მნიშვნელობებს 

ღებულობს, ცდომილება 0,5%-1%-ია, ამიტომ შეგვიძლია დავასკვნათ, რომ 

შემხვედრი ნაკადის სიჩქარის ეპიურის ფორმა მცირე გავლენას ახდენს გარსდენის 

რეჟიმზე. 

ნაშრომში ჩვენი მეთოდის აპრობაციის მიზნით ვახდენთ ექსპერიმენტული 

ოპტიმალური პროფილების თეორიულ მოდელირებას. თითოეული მათგანისთვის 

მოცემული ზედა საზღვრის პირობებში ნაპოვნია უცნობი ქვედა საზღვარი. 

როგორც ექსპერიმენტული, ასევე ჩვენს მიერ მიღებული პროფილებისთვის 

ამოხსნილია პროფილის ბლანტი სითხით გარსდენის ამოცანა და შედარებულია 

შედეგები. მიღებული შედეგებით შეგვიძლია ვიმსჯელოთ, რომ ვინაიდან ამწევი 

ძალის კოეფიციენტებს შორის ცდომილება დასაშვებ ზღვარს არ აღემეტება და 

საშუალოდ შეადგენს 2-6%-ს, შედეგები მისაღებია.  

ჩატარებულია გამოკვლევა ამოცანის ამონახსნის მდგრადობაზე, Cy ძალის 

კოეფიციენტის მიმართ, როგორც ექსპერიმენტული, ისე ჩვენს მიერ მიღებული 

პროფილების შემთხვევაში. ამისათვის პროფილის ქვედა კონტურზე მინიჭებულია 

მცირე (დასაშვები) შეშფოთება %5 -იანი ნაზრდის სახით და შესწავლილია 

გარსდენის სურათი. ამწევი ძალის კოეფიციენტების შედარებამ გვიჩვენა, რომ 

ცდომილება ძალიან მცირეა, რის შედეგადაც შეგვიძლია დავასკვნათ, რომ 

ამონახსნი მდგრადია, რაც იმას ნიშნავს, რომ ფრთის დამზადება ტექნოლოგიურად 

შესაძლებელია. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Abstract 

The work “Aircraft wing section optimization” states and solves the problems of 

one of the considerably urgent themes of optimization of lower limit of subsonic 

aircraft wing section and viscous fluid flow around. In order to study viscous fluid 

flow around of the section different methods are used: finite difference method, 

variational methods, combined methods, etc. which are complicated enough. 

Therefore, the respective calculations are mostly done with the help of semi-empirical 

formulas. The received results are quite rough for aerodynamics and need precision. 

As to practical viewpoint at present there exist optimized sections ЦАГИ, NACA, etc. 

created by many known companies. The sections made by them are called 

experimental as their design and research are purely experimental. All this needs both, 

great material expenses and time. While the method developed by us is founded only 

on computer calculations that gives the possibility of economy of time and material 

expenses.  

The work presents literature offering brief review of the researches carried out 

in this sphere, there positive and negative sides, showing that most of theoretical 

researches are done at section flow around with ideally incompressible fluid, while as 

to the flow around with viscous fluid, there still are some unsolved problems. Besides, 

a brief description of aerodynamic characteristics of aircraft wing and its sections are 

given as research object. 

Also classical mathematical models of fluid dynamics and the problems of 

sections flow around with ideal fluid stationary flow are presented.  

The dissertation presents a new approach to the solution of the problem of 

viscous fluid flow around the section. The reduction of the problem of calculus of 

variations to nonlinear programming problem by means of series expansion of 

qualitative functions of determining parameters is presented. We simultaneously have 

the function of several objectives: function of integral error, which is minimized and 

function for searching lifting force coefficient which is to be maximized. Thus, we 

have the problem of vector optimization. This problem is reduced to the problem of 

finding of one multi variable function minimum with respective limitations. Bernoulli 

equation in dimensionless form, mass conservation law and additional kinematical 

conditions are accepted as limitation conditions. The received nonlinear programming 

problem is solved with Fletcher method while its realization is done with program 

MathCad. 

In conditions of the given upper limit the problem of finding of optimum lower 

limit with the purpose of lifting force Cy coefficient maximization at minimization of 

integral error function is discussed in the work. The problem of flow around of the 

received optimum section is studied. The results of calculations of experimental and 

received sections are compared which allows to conclude that the error does not 

exceed 10%. Therefore, the section obtained by us can be considered as optimum. 

Furthermore, the effect of diagram shape of the head flow velocity profile on 

flow around    condition is studied. Flow around is done with the fluid having parallel, 

as well as, linear velocity profile. As the calculations have shown, the results, 

particularly the coefficient of lifting force and integral error function in all cases get 

almost equal values, error being 0.5%-1%. Therefore, we can conclude that head flow 

velocity diagram shape effects insignificantly on flow around conditions. 



In the work with the object of approbation of our method we make theoretical 

modeling of four experimental optimum sections. For each of them within the given 

upper limit conditions the unknown lower limit is found. For experimental, as well as, 

for the sections received by us the problem of section flow around with viscous fluid is 

solved and the results are compared. According to the received results we can presume 

that as the error between lifting force coefficients does not exceed the allowed limit 

making 2-6% in average, while the obtained lower limit coefficients differ from the 

coordinates of experimental sections lower limits, we have two optimum values of the 

lower limit. 

The research is made on the sustainability of problem solution, in experimental, 

as well as, in the case of sections received by us. For this on the lower contour of the 

section a small (allowable) disturbance is applied in the form of ∆ =5% growth and the 

picture of flow around is studied. The comparison of lifting force coefficients showed 

that the error is very small and, as a result we can deduce that the solution is 

sustainable.That means it is possible to make a wing  technologicaly. 

The problem solved by us is very urgent. There exist program packages 

COSMOS and ANSYS of wing flow around problem study but they do not give the 

possibility of optimum section determination but make the calculation of aerodynamic 

characteristics of the existing sections. While the algorithm constructed by us gives the 

possibility to find aerodynamic characteristics, as well as, optimum lower limit of the 

section.   
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შესავალი 

"Человек не имеет крыльев и по отношению веса своего  

тела к весу мускулов он в 72 раза слабее птицы….  

Но я думаю, что он полетит, опираясь не на силу  

своих мускулов, а на силу своего разума."  

ეს სიტყვები ეკუთვნის  დიდ რუს მეცნიერს, აეროდინამიკის ერთ-ერთ 

ფუძემდებელს ნ.ე. ჟუკოვსკის, რომელმაც ჯერ კიდევ მეოცე საუკუნის დასაწყისში 

ივარაუდა მეცნიერების ამ დარგის ელვისებური განვითარება. და მართლაც, ისევე 

როგორც სხვა დარგებისთვის მეოცე საუკუნე ამ დარგისთვისაც აღმოჩენა გახდა. 

რაიტების საფრენი აპარატიდან მძლავრ  ავიალაინერებამდე., ასობით თუ ათასო-

ბით სხვადახვა ტიპის თვითმფრინავი, არნახული განვითარება სამხედრო თუ 

სამოქალაქო სფეროში, ეს მხოლოდ ნაწილია იმ მიღწევებისა, რაც შეიძლება 

ჩამოვთვალოთ ამ დარგში. თვითმფრინავის გამართულ ფრენას მრავალი 

სხავადასხვა მნიშვნელოვანი ფაქტორი განაპირობებს. მათგან ერთ-ერთ მთავარ 

ფაქტორს სწორედ ფრთა წარმოადგენს, ამიტომ  ამ თვალსაზრისით ოპტიმალური 

ფრთის პროფილის პოვნა ერთ-ერთ აქტუალურ საკითხია. ავიაციის განავითარების 

თანამედროვე ეტაპისთვის დამახასიათებელია ინტერესი აეროდინამიკური 

პროექტირებისა და საფრენი აპარატების პროფილთა ფორმების ოპტიმიზაციის 

მათემატიკური პრობლემებისადმი, იმდენად, რამდენადაც თვითმფრინავის 

ფრთის პროფილის წარმატებულად  დაპროექტებაზეა დამოკიდებული აპარატის 

ეფექტურობის ამაღლება და ენერგეტიკული დანახარჯების შემცირება. ფრთის 

პროფილების დაპროექტებასა და ოპტიმიაზაციაში ერთ-ერთი ეფექტური მიდგომა 

ეფუძნება ჰიდროაეროდინამიკური სასაზღვრო ამოცანების გადაწყვეტას, 

რომელთა არსს წარმოადგენს მოცემული კონტურის გასწვრივ სიჩქარისა და წნევის 

განაწილებების მიხედვით პროფილის ოპტიმალური ფორმის პოვნა. სწორედ ასეთ 

განაწილებებით გამოისახება  ძირითადი აეროდინამიკური მახასიათებლები: 

ამწევი ძალა, წინააღმდეგობის ძალა და აეროდინამიკური ხარისხი. იმ შემთხვე-

ვაში, თუ ინჟინერ-დამპროექტებლი შესაბამისად განსაზღვრავს სიჩქარეთა საწყის 



განაწილებას, ამ ამოცანების გადაწყვეტით მას ეძლევა საშუალება მიიღოს 

სასურველი პროფილი.   

აეროდინამიკის ოპტიმიზაციის ერთ-ერთ კლასიკურ ამოცანას წარმოადგენს 

მაქსიმალური ამწევი ძალის მქონე ფრთის პროფილის ამოცანის ამოხსნა. ამ 

ამოცანისადმი ინტერესი ჯერ კიდევ მეოცე საუკუნის დასაწყისში აღიძვრა 

ჟუკოვსკისა და ჩაპლიგინის მიერ და დღემდე აქტუალურია. დღესდღეობით ამწევი 

ძალის კოეფიციენტის მაქსიმიზაციის ამოცანების სხვადასხვა მოდიფიკაციები 

აქტუალურია თანამედროვე თეორიული და პრაქტიკული  აეოდინამიკისათვის და 

ოპტიმიზციის ახალი ანალიტიკური და რიცხვითი მეთოდებისათვის იდეალურ 

პოლიგონს ქმნის.  

 ნაშრომში აგებულია ფრთის ოპტიმალური პროფილის პოვნის ალგორითმი  

პროგრამა MathCad-ზე, რომელიც საშუალებას იძლევა ცნობილი ზედა საზღვრის 

პირობებში ვიპოვოთ ქვედა საზღვრის ოპტიმალური ფორმა, იმ მიზნით, რომ 

ამწევი ძალის კოეფიციენტი იყოს მაქსიმალური.  ამოცანა აქტუალურია იმდენად, 

რამდენადაც თვითმფრინავის ფრთის გათვლა დღემდე, ძირითადად 

დამყარებულია ექსპერიმენტებზე აეროდინამიკურ მილებში, რაც დიდ 

დანახარჯებთანაა დაკავშირებული. არსებობს ფრთის გარსდენის ამოცანების 

შესწავლის პროგრამული პაკეტები COSMOS დa ANSYS, მაგრამ ისინი არ იძლევიან 

ოპტიმალური პროფილის პოვნის საშუალებას, არამედ მხოლოდ გამოითვლიან 

არსებული პროფილების აეროდინამიკური მახასიათებლებს. მაშინ როდესაც, ჩვენს 

მიერ აგებული ალგორითმი საშუალებას გვაძლევს ვიპოვოთ როგორც 

აეროდინამიკური მახასიათებლები, ასევე ოპტიმალური ქვედა საზღვრი. 

სამუშაოს მიზანს წარმოადგენს თვითმფრინავის ფრთის პროფილის 

ოპტიმიზაცია, ამწევი ძალის yC  კოეფიციენტის მაქსიმიზაციის საშუალებით, 

ინტეგრალური ცდომილების ფუნქციის მინიმიზაციისას. მოცემული ზედა 

საზღვრით უცნობი ქვედა საზღვრის პოვნა და მიღებული პროფილის გარსდენის 

ამოცანის შესწავლა. მიღებული ქვედა საზღვრის გამოკვლევა მდგრადობაზე 

დასაშვები %5 -იანი შეშფოთების მიმართ. 

პროფილის ბლანტი სითხით გარსდენის შესასწავლად გამოიყენება 

სხვადასხვა მეთოდები: სასრულ-სხვაობათა მეთოდი, ვარიაციული მეთოდები, 



კომბინირებული მეთოდები და ა.შ., რომლებიც საკმაოდ რთულია. ამიტომ 

სათანადო გათვლები, უმეტესწილად, სრულდება ნახევრადემპირიული 

ფორმულების საშუალებით. მიღებული შედეგები საკმაოდ უხეშია და საჭიროებს 

დაზუსტებას, ამიტომ, ნაშრომში განხილული მიდგომა აქტუალურია. 

კვლევის მეთოდებად გამოყენებულია არაწრფივი დაპროგრამების მეთოდის 

გამოყენება და მისი რეალიზება კომპიუტერული სისტემა MathCad-ის 

საშუალებით, რომელსაც  საკმაოდ მძლავრი და მოქნილი საოპტიმიზაციო პაკეტი 

გააჩნია. 

ნამუშევრის მეცნიერული სიახლეა თვითმფინავის ფრთის პროფილის 

ოპტიმალური ფორმის პოვნის ვარიაციული ამოცანის დასმა და ამოცანის დაყვანა 

არაწრფივი დაპროგრამების ამოცანაზე.  

შესავალში წარმოდგენილია ნაშრომის მოკლე მიმოხილვა, აღწერილია 

ნაშრომის ”თვითმფრინავის ფრთის პროფილის ოპტიმიზაციის” აქტუალობა, 

ჩამოყალიბებულია, მეცნიერული სიახლე, და კვლევის მეთოდები. 

I თავში აღწერილია ობიექტი, რომლის კვლევასაც ვაწარმოებთ, კერძოდ, 

თვითმფრინავის ფრთა და მისი აეროდინამიკური მახასიათებლები. ზოგადად 

მიმოხილულია ის ფაქტორები, რომლებიც გავლენას ახდენენ ობიექტის 

აეროდინამიკურ მახასიათებლებზე.   წარმოდგენილია ლიტერატურის მიმოხილვა, 

სადაც გადაწყვეტილია ფრთის პროფილის ოპტიმიზაციის ვარიაციული 

ამოცანები, ნაჩვენებია მათი როგორც დადებითი, ასევე უარყოფითი მხარეები. 

აღნიშნულია, რომ დღემდე არსებული კვლევები ძირითადად ჩატარებულია 

იდეალური უკუმში სითხით გარსდენის შემთხვევაში, ხოლო რაც შეეხება ბლანტი 

სითხით გარსდენას,  აქ კვლავ რჩება რიგი პრობლემებისა.  

III თავში მოცემულია ამოცანის პრაქტიკული გადაწყვეტა. პირველ-ორ 

ქვეთავში წარმოდგენილია მინიმალური წინააღმდეგობის მქონე ბრუნვის სხეუ-

ლის ოპტიმალური ფორმის პოვნის კლასიკური ამოცანები, ხოლო დანარჩენ 

ქვეთავებში კი ჩატარებულია როგორც ექსპერიმენტული პროფილის გარსდენის 

ამოცანის გათვლა, ასევე ოპტიმალური ფრთის პროფილის პოვნისთვის საჭირო 

გათვლები. კერძოდ, განხილული გვაქვს ორი ალგორითმი: 1) მოცემულია 

ექსპერიმენტის შედეგად მიღებული თვითმფრინავის ფრთის პროფილი, 

რომლის უკუმში, ბლანტი სითხით გარსდენის ამოცანას ვხსნით არაწრფივი 



დაპროგრამების მეთოდით. ვინაიდან საჭიროა ერთდროულად რამოდენიმე 

ფუნქციის მინიმიზაცია, კერძოდ, ინტეგრალური ცდომილების ფუნქციისა და  

პროფილის ზედა და ქვედა საზღვრებზე მიკვრის პირობებიდან გამომდინარე 

დამატებითი კინემატიკური პირობების ფუნქციებისა, ამიტომ ადგილი აქვს 

მრავალკრიტერიუმიანი ოპტიმაზაციის ამოცანას, რომლის შეზღუდვის 

პირობებად აღებული გვაქვს მასის შენახვის კანონი და ბერნულის ინტეგრალური 

განტოლება ბლანტი სითხეებისათვის. 2) მოცემული გვაქვს პროფილის მხოლოდ 

ზედა კონტური და ჩვენი ამოცანის მიზანს წარმოადგენს ოპტიმალური ქვედა 

კონტურის მიღება ამწევი ძალის კოეფიციენტის მაქსიმიზაციის პირობით. ამავე 

დროს უნდა გავითვალისწინოთ ჯამური ინტეგრალური ცდომილების 

მინიმიზაციის პირობაც. ორივე ზემოაღნიშნული ამოცანა იხსნება ორი 

შემთხვევისთვის: როცა პროფილის გარსდენას ვახდენთ სწორხაზოვანი სიჩქარეთა 

ეპიურისა და პარაბოლური სიჩქარეთა ეპიურის მქონე ნაკადით. მიღებულია 

შედეგები და გაკეთებულია დასკვნები. 

IV თავში მოცემულია ექსპერიმენტული ოპტიმალური პროფილების 

თეორიული მოდელირება. თავი შედგება ოთხი ქვეთავისგან. გამოსაკვლევად 

აღებულია ЦАГИ 846 -14,  NACA 4415,  ME163,  Р-Ш 0.15 პროფილები. III თავში 

განხილული ალგორითმის საფუძველზე მოცემული ზედა საზღვრით ნაპოვნია 

უცნობი ქვედა საზღვრები. ხოლო შემდეგ შესწავლილია უკვე ჩვენს მიერ 

მიღებული პროფილების გარსდენის სურათი.  როგორც ექსპერიმენტულის, ასევე 

მიღებული პროფილების შემთხვევაში ჩატარებულია ამოცანის ამონახსნის 

მდგრადობაზე გამოკვლევა ამწევი ძალის yC  კოეფიციენტის მიმართ. კერძოდ, 

პროფილის ქვედა კონტურზე მინიჭებულია მცირე შეშფოთება %5 -იანი 

ნაზრდი, რაც დასაშვებია პროფილის რეალური დამზადების პირობებში, 

გამოკლვეულია, ახდენს თუ არა ზეგავლენას აღნიშნული შეშფოთება ამწევი ძალის 

yC  კოეფიციენტზე. ჩატარებულია გამოთვლები და გაკეთებულია ანალიზი.    

დანართში  მოყვანილია მესამე თავში განხილული გათვლების პროგრამები 

და ოპტიმიზაციის ამოცანები, როცა მიზნის ფუნქციაში ამწევი ძალის yC   

კოეფიციენტის ნაცვლად ფრთის 
x

y

C

C
K   ხარისხის მაქსიმიზაციაა. 



ამგვარად, ნაშრომში წარმოდგენილი და გადაწყვეტილი ამოცანები ერთ-

ერთი აქტუალური საკითხის,  ოპტიმალური ფრთის პროფილის გადაჭრის 

საშუალებას იძლევა. მოცემული მეთოდის გამოყენება, შესაძლებელს ხდის  

პროფილის დაპროექტებისას მატერიალური ხარჯებისა და  ასევე  საკმაოდ დიდი 

დროის დაზოგვას. 

 

 

 

1. არსებული ლიტერატურის მიმოხილვა და და ამოცანის დასმა 

 
1. 1 ფრთა და ფრთის პროფილები 

 
თვითმფრინავის ფრენისას, მის ფრთაზე, ფიუზელაჟზე, და სხვა ელემენტებ-

ზე წარმოიქმნება აეროდინამიკური ძალები, რომლებიც განაპირობებენ 

თვითმფრინავის ჰაერში ფრენას. აეროდინამიკური მახასიათებელების თვალ-

საზრისით თვითმფრინავის ძირითადი კონსტრუქციული ნაწილია ფრთა. 

ვინაიდან ფრთებს თვითმფრინავი ”დააქვს” ჰაერში, ამიტომ მათ ზოგჯერ მზიდ 

ელემენტებსაც უწოდებენ. ფრთის სიმძიმის ცენტრზე მოდებული სრული 

აეროდინამიკური ძალა იშლება ორ მდგენელად, ამწევი ძალისა და შუბლა 

წინააღმდეგობის ძალის მდგენელებად. სწორად ამწევი ძალა განაპირობებს 

თვითმფრინავის ჰაერში აწევას. ამ ძალების  სიდიდე და მათი ცვლილების კანონი 

ფრთის გეომეტრიულ მახასიათებლებზეა დამოკიდებული. ფრთის გეომეტრიულ 

მახასიათებლებში იგულისხმება მახასიათებლები ზედხედში (ნახ.1.1), წინხედში 

(ნახ.1.3) და გვერდხედში (ნახ.1.4).  [1]. 

ტიპიური ფრთა გეგმილში შემდეგნაირად გამოიყურება [2]: 

 

ნახ. 1.1 ფრთის გეომეტრიული მახასიათებლები 



  

სადაც, l არის ფრთათაშორისი მანძილი ანუ ფრთის გაქანი, bც ფუძისეული ანუ 

ცენტრალური ქორდა, ხოლო bკ კიდურა ქორდა. ფრთის ფართობი შემოსაზღვრუ-

ლია ფრთის კონტურით. ფრთის წინა ნაწიბურსა და ძირითად ქორდას შორის 

 კუთხეს უწოდებენ ისრისებურობას. ბგერამდელი სიჩქარის მქონე 

თვითმფრინავებისთვის იგი არ აღემატება 45O-ს, ხოლო ზებგერითისთვის 60O-ს 

აღწევს. ფრთის შევიწროვება ეწოდება ფუძისეული ქორდის სიგრძის შეფარდებას 

კიდურა ქორდის სიგრძესთან. ბგერამდელი სიჩქარის  თვითმფრინავებისთვის 

იგი არ აღემატება 3-ს, ხოლო ზებგერითი თვითმფრინავებისთვის იცვლება 

საკმაოდ ფართო საზღვრებში. თანამედროვე თვითმფრინავები გეგმილში 

ფრთების ფორმის მიხედვით შემდეგნაირია: ელიფსური, მართკუთხა, 

ტრაპეციის ფორმის, ისრისებური, სამკუთხა. (ნახ.1.2 ) 

 

ნახ. 1.2 ფრთის პოპულარული ფორმები 

 

ფრთის განივი V კუთხე ეწოდება γ კუთხეს ფრთის ქვედა ზედაპირსა და 

განივ ღერძს შორის იგი მერყეობს +5 O -დან -15 O -მდე. (ნახ.1.3)  

 



 

ნახ.1.3  ფრთა წინხედში 

 

 ფრთის აეროდინამიკურ თვისებებში მთავარ როლს მისი პროფილი 

თამაშობს. ფრთის სიმეტრიის სიბრტყის პერპენდიკულარული სიბრტყით კვეთას 

ფრთის პროფილს უწოდებენ  (ანუ, პროფილი ეწოდება ფრთის განივკვეთის 

ფორმას.) მისი ტიპიური სურათი მოცემულია ნახ. 1.4-ზე  

 

 

ნახ.1.4  ფრთის ტიპიური პროფილი 

 

სხვადასხვა სიჩქარის თვითმფრივებისთვის იყენებენ სხადასხვა სახის პროფილებს. 

ბგერამდელ სიჩქარეზე იყენებენ წვეთისმაგვარ მდორეკონტურიან პროფილებს, 

რაც გამოწვეულია ჰაერის ნაკადის გარსდინების დროს, მინიმალური შუბლური 

წინააღმდეგობის მოთხოვნილებით. ზებგერითზე კი იყენებენ წაწვეტებული ტიპის 

პროფილებს. ფორმის მიხედვით განასხვავებენ სიმეტრიულ და ასიმეტრიულ 

პროფილებს. ასიმეტრიული პროფილები თავის მხრივ შეიძლება იყოს 

ორმხრივამოზნექილი, ბრტყელ-ამოზნექილი, ჩაზნექილ-ამოზნექილი, და S-

ისებრი. (ნახ.1.5) 



 

ნახ. 1.5  ფრთის პროფილთა არსებული ფორმები 

 

პროფილის b ქორდა ეწოდება მონაკვეთს, რომელიც აერთებს 

პროფილის ორ ერთმანეთის პირდაპირ მდებარე ყველაზე უფრო მეტად 

დაშორებულ წერტილებს. (ნახ. 1.4) პროფილის უდიდეს სიმაღლეს  ეწოდება 

პროფილის c სისქე, ხოლო მაძილს პროფილის სისქესა და წინა კიდურა წერტილს 

შორის _ პროფილის სისქის კოორდინატი. ხაზს (l), რომელიც თანაბრადაა 

დაცილებული პროფილის ზედა და ქვედა კონტურებიდან უწოდებენ პროფილის 

შუახაზს. მაქსიმალურ f მანძილს პროფილის l შუახაზსა და b ქორდას შორის 

ეწოდება პროფილის სიმრუდე. პროფილის ცხვირი გამოისახება რკალით, რომლის 

მინიმალური რადიუსია r. მას  პროფილის ცხვირის მომრგვალების რადიუსი 

ეწოდება. 

როგორც ცნობილია, ფრთა ქმნის ამწევ ძალას, მხოლოდ მაშინ, როცა იგი 

მოძრაობს ჰაერთან მიმართებაში, ანუ ამწევი ძალის წარმოქმნა უშუალოდ 

დამოკიდებულია პროფილის ზედა და ქვედა კონტურზე ჰაერის ნაკადის 

გარსდინების ხასიათზე. ჰაერის ნაკადის მიმართულებასა და ფრთის ქორდას 

შორის კუთხეს შეტევის α კუთხეს უწოდებენ (ნახ.1.6)  [3].  



 

ნახ.1.6  შეტევის α კუთხის განსაზღვრება 

 

ადვილი შესამჩნევია, რომ ნაკადის დეფორმაციის ხარისხი დამოკიდებუ-

ლია სხეულის ფორმაზე და მის მდებარეობაზე ჰაერის ნაკადის მიმართ. იქ 

სადაც წირები ერთმანეთს უახლოვდება ნაკადის სიჩქარე მატულობს, ხოლო 

აბსოლუტური წნევა მცირდება, ხოლო სადაც სცილდება პირიქით, დინების 

სიჩქარე მცირდება,  წნევა იზრდება. სწორად ეს არის მიზეზი იმისა, რომ 

პროფილის სხვადასხვა წერტილში ჰაერი ფრთაზე განსხავებული ძალით 

მოქმედებს. შესაბამისად წნევაც პროფილის სხვადასხვა წერტილებში 

განსხვავებულია. წნევათა სხვაობას, პროფილის ზედაპირზე წნევასა და 

აღუშფოთველი ჰაერის ნაკადის წნევებს შორის გამოსახავენ ვექტორული სახით 

(ნახ. 1.7) 

 

 

 

ნახ. 1.7 წნევების განაწილება პროფილის კონტურის გასწვრივ. 

 



ნახაზიდან ნათლად ჩანს, რომ პროფილის ქვედა საზღვარზე შეიმჩნევა წნევის 

სიჭარბე, ხოლო ზედა ზედაპირზე კი გაუხშოვება, განსაკუთებით კი ურფო იქ, 

სადაც მაღალია ნაკადის სიჩქარე. სწორად მათი ვექტორული ჯამი წარმოქმნის  

სრულ აეროდინამიკურ ძალას, რომლითაც ჰაერი მოქმედებს ფრთაზე. ამ ძალის 

მოდების წერტილს წნევის ცენტრი ეწოდება. სრული აეროდინამიკური ძალა 

იყოფა ორ X და Y მდგენელად  (ნახ.1.8) . 

Y წარმოადგენს ამწევ  ძალას, ხოლო X შუბლა წინააღმდეგობის ძალას. ისინი 

გამოითვლება ფორმულებით: 

S
v

CY y
2

2
  ,                                                 (1.1) 

S
v

CX x
2

2
  .                                                 (1.2) 

სადაც  yC  ამწევი ძალის კოეფიციენტია, xC _ წინააღმდეგობის ძალის კოეფი-

ციენტი, 
2

2v
 ნაკადის ჩქარული დაწნევა, ხოლო S  ფრთის ფართობი. ამწევი 

ძალისა და წინააღმდეგობის ძალის კოეფიციენტები დამოკიდებულია შეტევის 

კუთხეზე. ტიპიური ასიმეტრიული პროფილებისთვის ეს დამოკიდებულება 

შემდეგნაირად გამოისახება (ნახ.1.9): 

 

 

ნახ.1.8 ფრთის პროფილზე მოქმედი ძალები 

 



 

ნახ. 1.9 აეროდინამიკური კოეფიციენტების დამოკიდებულება შეტევის კუთხეზე 

 

შეტევის კუთხის ზომიერი გაზრდა იწვევს ამწევი ძალის თითქმის 

პროპორციულ გაზრდას. თუმცა ამწევი ძალის გაზრდა ხდება შეტევის კუთხის 

გარკვეულ ზღვრამდე გაზრდისას, რომლის შემდეგაც ამწევი ძალის კოეფიციენტი 

ეცემა. ამ დროს წარმოიქმნება პროფილის ზედა ზედაპირის წინა და უკანა ნახევარს 

შორის წნევათა მკვეთრი ცვლილება, რაც იწვევს პროფილის ბოლოში 

აგრიგალებული ჰაერის მასების წარმოქმნას (ნახ.1.10). გარკვეუ წერტილზე ხდება 

ნაკადის მოწყვეტა, რის შედეგადაც ლამინარული ანუ მოწესრიგებული დინება 

გადადის ტურბულენტურში _ მოუწესრიგებელში. წერტილს, რომელზედაც 

ნაკადი მოწყდება ფრთის ზედაპირს  მოწყვეტის წერტილი  ეწოდება, ხოლო 

კუთხეს, რომლის დროსაც yC  კოეფიციენტი იწყებს ვარდნას კრიტიკული შეტევის 

კუთხე ეწოდება. 

 



 

ნახ.1.10  პროფილის გარსდენა ბლანტი სითხით. 

 

თუ გავითვალისწინებთ, რომ ჰაერს გააჩნია სიბლანტე, ანუ ჰაერის 

ნაწილაკებს შორის არსებობს ხახუნი, მაშინ პროფილის მყარ ზედპირსა და ჰაერის 

ნაკადს შორის საზღვარზე წარმოიქმნება თხელი ფენა, რომელიც თითქოს ეკვრის 

ფრთის ზედაპირს და მოძრაობს მასთან ერთად. მას სასაზღვრო ფენას უწოდებენ. 

ამ ფენის ქცევა მკვეთრად არის დამოკიდებული ფრთის პროფილის ზომებსა და 

პროფილის გარსდინების სიჩქარეზე. სხვადასხვა პირობებში, ფრთის გარსდენის 

ხასიათზე ჰაერის სიბლანტის გავლენის ხარისხის შესაფასებლად შემოღებულია 

რეინოლდის რიცხვი Re, რომელიც  ტოლია ფრთის ქორდის l სიგრძის (მეტრებში) 

გადაადგილების   სიჩქარესთან ნამრავლის, ჰაერის  სიბლანტესთან 

შეფარდებისა. 



 l
Re .                                                   (1.3) 

აეროდინამიკური თვალსაზრისით ფრთის ერთ-ერთი მთავარი 

მახასიათებელია ფრთის აეროდინამიკური ხარისხი, რომელიც ტოლია მოცემულ 

შეტევის კუთხეზე ამწევი ძალის yC  კოეფიციენტის,  შუბლა წინააღმდეგობის 

ძალის xC  კოეფიციენტთან შეფარდებისა 

x

y

C

C
K   .                                                 (1.4) 

ფრთის აეროდინამიკური ხარისხზე ზეგავლენას ახდენს პროფილის 

ფარდობითი სისქე და სიმრუდე, ამასთან დიდ მნიშვნელობა ენიჭება ასევე 



პროფილის გარშემოწერილობისა და ცხვირის ფორმას, პროფილის მაქსიმალური 

სისქის მდებარეობას ქორდის გასწვრივ. პროფილის სისქის გაზრდა 12-15%-მდე 

ზრდის ამწევი ძალის კოეფიციენტის მაქსიმალურ მნიშვნელობას, მისი შემდგომი 

გაზრდა ამცირებს მას, ხოლო 20%-ზე მეტად გაზრდა მკვეთრად ზრდის შუბლა 

წინააღმდეგობის კოეფიციენტს. მომრგვალებული და სქელი ცხვირის მქონე 

პროფილის გარსდენისას წარმოიქმნება შემწოვი ძალა, რომელსაც შეუძლია 

შუბლა წინააღმდეგობის ძალის შემცირება. მისი სიდიდე მაქსიმუმს აღწევს 

შეტევის ისეთი კუთხის დროს, როდესაც შემწოვი ძალა მეტია ხახუნის 

ძალაზე. 

მაქსიმალური აეროდინამიკური ხარისხის მისაღწევად ირჩევენ 

პროფილის ოპტიმალურ სისქეს, სიმრუდეს, გარშემოწერილობის ფორმასა და 

ფრთის დაგრძელებას. ფრთის აეროდინამიკური ხარისხზე ზეგავლენას ახდენს 

ასევე ფრთის ფორმა გეგმილში. ამ თვალსაზრისით ყველაზე ოპტიმალურია 

ელიფსური ფორმის ფრთა მომრგვალებული წინა ნაწიბურით. ასეთ ფრთას 

გააჩნია ყველაზე ნაკლები ინდუქტიური წინააღმდეგობა. ფრთის წაგრძელების 

გაზრდა ამცირებს ინდუქტიურ წინააღმდეგობას, მაშასადამე, ზრდის ფრთის 

აეროდინამიკურ ხარისხს. ფრთის ზედაპირის მდგომარეობა (ხორკლიანობა, 

ტალღურობა) ასევე ზემოქმედებს ხარისხზე, ამიტომ ზედაპირის 

მდგომარეობის გაუმჯობესებით შესაძლებელია მაღალი აეროდინამიკური 

ხარისხის მიღწევა [4].  

 

 

1.2. პროფილების გათვლისა და ოპტიმიზაციის არსებული  

მეთოდების   მიმოხილვა. 

ავიაციის განავითარების თანამედროვე ეტაპისთვის დამახასიათებელია ინ-

ტერესი აეროდინამიკური პროექტირებისა  და საფრენი აპარატების პროფილთა 

ფორმების ოპტიმიზაციის მათემატიკური პრობლემებისადმი, იმდენად, 

რამდენადაც თვითმფრინავის ფრთის პროფილის წარმატებულად  

დაპროექტებაზეა დამოკიდებული აპარატის ეფექტურობის ამაღლება და 

ენერგეტიკული დანახარჯების შემცირება.  



ფრთის პროფილების დაპროექტებასა და ოპტიმიაზაციაში ერთ-ერთი 

ეფექტური მიდგომა ეფუძნება ჰიდროაეროდინამიკური სასაზღვრო ამოცანების 

გადაწყვეტას, რომელთა არსს წარმოადგენს მოცემული კონტურის გასწვრივ 

სიჩქარისა და წნევის განაწილებების მიხედვით პროფილის ოპტიმალური ფორმის 

პოვნა. სწორედ ასეთ განაწილებებით გამოისახება  ძირითადი ეროდინამიკური 

მახასიათებლები: ამწევი ძალა, წინააღმდეგობის ძალა და აეროდინამიკური 

ხარისხი. იმ შემთხვევაში, თუ ინჟინერ-დამპროექტებლი შესაბამისად 

განსაზღვრავს სიჩქარეთა საწყის განაწილებას, ამ ამოცანების გადაწყვეტით მას 

ეძლევა საშუალება მიიღოს სასურველი პროფილი. შებრუნებული სასაზღვრო 

ამოცანების კონსტრუქციული ხასიათიც სწორად ამაში მდგომარეობს.  

ზემოაღნიშნულმა მიდგომამ  ხელი შეუწყო XX საუკუნის 80-ან წლებში. ა. 

ბეტცის, ვ. მანგლერის. გ. ტუმაშევის, მ. ნუჟინის და  სხვა მრავალ მეცნიერთა 

მიღწევების განვითარებას. დღესდღეობით ამ მიმართულებით საკმაოდ ბევრი 

სამუშაოა შესრულებული ЦАГИ-ს (მოსკოვი), МГУ-ს (მოსკოვი),  ИТПМ СО РАН 

(ნოვოსიბირსკი), ЦИАМ (მოსკოვი), ЦНИИ (ს-პეტერბურგი), ყაზანის 

უნივერსიტეტის და სხვა სამეცნიერო-კვლევითი ცენტერების მეცნიერთა მიერ, რის 

შედეგადაც მოხდა  აეროდინამიკის შებრუნებული სასაზღვრო ამოცანათა (აშსა) 

თეორიის საფუძვლების ფორმულირება. ამასთან, წინა პლანზე წარმოჩინდა ისეთი 

პერსპექტიული მიმართულებები, როგორიცაა გაწოვითა და შებერვით  სასზღვრო 

ფენის მართვა ფრთის პროფილების აეროდინამიკური მახასიათებლების გაუმჯო-

ბესების მიზნით, პირდაპირი და შებრუნებული სასაზღვრო ამოცანების ამოხსნა 

მრავალელემენტიანი ფრთის პროფილებისთვის, აეროდინამიკური პროექტირება 

და პროფილების ოპტიმიზაცია მოცემული გეომეტრიული შეზღუდვების 

პირობებში. მოცემული მიმართულების განვითარებაში უდიდესი წვლილი 

მიუძღვის კვლევებს რომლებიც ჩატარდა НИИММ-ში. მოვახდინოთ ამ მეთოდების 

მოკლე მიმოხილვა. 

XX საუკუნის 80-ანი წლებში  შემუშავებული იქნა  არაკორექტული აშსა-ს 

რეგულარიზაციის ხერხები და მათი კვაზიამონახსნების აგება. პირველ ეტაპზე 

განვითარდა მათემტიკური აპარატი და შემოთავაზებული იქნა მოცემული 

მახასიათებლების მიხედვით ფრთის პროფილების ძიების მეთოდები იდეალური 

უკუმში სითხის ნაკადში, იდეალური აირით ბგერამდელი გარსდინებისას და ასევე  



ბლანტი სითხით  მოწყვეტის გარეშე გარსდინებისას. მთავარ შედეგად იქცა აშსა-ს 

კვაზიამონახსნების მეთოდი, რომელიც უზრუნველყოფდა ამონახსნების ფიზიკურ 

განხორციელებადობას საწყისი მონაცემების მინიმალურად შესაძლებელი 

მიზანმიმართული კორექციის ხარჯზე. ამ ეტაპზე შემუშავდა ასევე ფრთის 

პროფილის გათვლების მეთოდები გართულებული ტოპოლოგიის მქონე დინებისა 

და სხვადასხვა სახის თავისებურებების მქონე პროფილებისათვის; გამოკვლეული 

და დაფუძნებული იქნა სიჩქარეთა საწყისი განაწილებების მოცემის ხერხები, 

რომელიც უზრუნველყოფს გარსდინების მოუწყვეტელ ხასიათს; შემუშავებულია 

სიჩქარეთა განაწილების მიხედვით პროფილების აგების მეთოდი, მოცემული 

შეტევის ორი კუთხისათვის. დასაბამი მიეცა თეორიულ საფუძვლებს და ამოიხსნა 

უმარტივესი ამოცანები მოუწყვეტელი  გარსდინების მქონე ფრთის პროფილების 

აეროდინამიკურ ოპტიმიზაციის  სფეროში. 

XX საუკუნის 90-იან წლებში ეს კვლევები გაღრმავებული იქნა 

გარსდინების უფრო რთული მოდელებისათვის. აეროდინამიკის შებრუნებული 

სასაზღვრო ამოცანები (აშსა) განხილულ იქნა სხადასხვანაირი მექანიზაციის  მქონე 

ფრთის პროფილებისთვის და ნაკადის მართვის სხვადასხვა მოწყობილობების 

პირობებში. ჩატარდა აშსა-ს ამოხსნების განზოგადება შეღწევადი და შეუღწევადი 

პროფილებისთვის, აირის კუმშვადობის გათვალისწინებით. დიდი ყურადღება 

დაეთმო  დასაპროექტებელი პროფილების ფორმების და ნაკადის მართვის 

მოწყობილობების პარამეტრების ოპტიმიზაციას, ამწევი ძალის კოეფიციენტის 

გაზრდისა და წინააღმდეგობის ძალის მინიმიზაციის მიზნით. აშსა-ს მეთოდები 

გამოყენებულია სტატიკურად მდგრადი პროფილების პროექტირებისათვის. 

ბოლო დროს, დაისვა და გადაწყდა აშსა-ს მრავალი საინტერესო აქტუალური 

ამოცანა ფრთის პროფილებისათვის ბრტყელი, სწორხაზოვანი ეკრანის მიდამოში. 

ამ სამუშაობის შედეგად შესაძლებელი გახდა [5-7] მონოგრაფიების 

გამოქვეყნება. 

1998-2002 წწ-ებში აშსა-ს კვლევები გაგრძელდა შემდეგი 

მიმართულებებით: 

_ მექანიზირებული ფრთის პროფილების აეროდინამიკური სრულყოფა და 

ფრთის ფორმის ოპტიმიზაციის მათემატიკური პრობლემები. 



_ თვითმფინავისა და ეკრანოპლანის ფრთის პროფილების, საფრენი 

აპარატების მზიდი ელემენტების ოპტიმიზაცია და პროექტირება სასაზღრო ფენის 

მართვის გათვალისწინებით.. 

ფრთის აეროდინამიკური მახასიათებლების გაუმჯობესების, კერძოდ, 

მოუწყვეტელი გარსდინებისას, მაღალი ამწევი ძალის მიღების  ერთ-ერთ ხერხს 

წარმოადგენს სასაზღვრო ფენის ოპტიმალური მართვა გაწოვისა და შებერვის 

მოწობილობებით. ცნობილია ასეთი მოწყობილობების სხვადასხვა მათემატიკური 

მოდელები, რომელთა ნაწილი გამოყენებულია აშსა-ს გადაწყვეტისას [5]. ამაჟამად 

გადაწყვეტილია მთელი რიგი ახალი ამოცანებისა: 

შრომათა პირველი სერია უკავშირდება შიდა ნაკადის  შერჩევის, კერძოდ, 

გამწოვის მოდელირების სხვადსხვა ვარიანტებს. ეს უკანასკნელი წარმოადგენს 

სასაზღვრო ფენის მართვის ერთ-ერთ ხერხს, რომელიც მიმართულია 

აეროდინამიკური მახასიათებლების გასაუმჯობესებლად. XX საუკუნის 

დასაწყისიდან ლ. პრანდტლის, ო.შრენკის, ვ. პფენინგერის, გ.ლახმანის, ლ.ვუდსის 

და სხვათა მიერ ჩატრებულმა მრავალრიცხოვანმა თეორიულმა და ექსპერიმენ-

ტულმა კვლევებმა აჩვენა ფრთის პროფილებზე სასაზღვრო ფენის გამწოვის 

გამოყენების ეფექტურობა.  თუ გაწოვა ხდება ხდება უკანა ნაწიბურის ახლოს, 

მაშინ ნაკადი აგძელებს მიკვრას ფრთის პროფილის ზედაპირზე შეტევის საკმაოდ 

მაღალი კუთხეების დროსაც, ვიდრე გაწოვის არარსებობის შემთხვევაში, რის 

შედეგადაც ამწევი ძალა მატულობს. გარდა ამისა სასაზღვრო ფენის 

განაწილებული  გაწოვა ასტაბილურებს ლამინარულ მოსაზღვრე შრეს და თავიდან 

აცილებს ან აფრეხებს ლამინრული დინების ტურბულენტურში გადასვლას, რაც 

თავის მხრივ იწვევს ხახუნის შემცირებას.  

ნაკადის გაწოვისა და შებერვის მოწყობილობების მოდელირების ერთ-ერთ 

უმარტივეს ხერხს წარმოადგენენ წერტილოვანი  განსაკუთრებულობები. ადრე 

გამოქვეყნებული შრომებიდან, ცნობილია, რომ ყველა გლუვ შეუღწევად 

კუნტურებსა და ერთსადინარიანი ან ერთწყაროიან კონტურებს შორის ამწევი 

ძალის მაქსიმალური მნიშვნელობა მიიღწევა წრეწირზე. [8] შრომაში  განხილულია 

საერთო შემთხვევა - გამოკვლეულია მაქსიმალური ამწევი ძალის მქონე მოცემული 

სიგრძის გლუვი, შეკრული, კონტურის პოვნის ამოცანა იდეალური უკუმში 

სითხის მდორე ნაკადით გარსდინებისას, კონტურზე წერტილოვანი განსაკუთ-



რებულობების (წყაროების და სადინრების) არსებობის დროს და ამ კონტურზე 

კრიტიკული წერტილების (წერტილების, სადაც სიჩქარე მიისწრაფის ნულისკენ) 

განლაგების პირობებში. მოცემულია შესაბამისი ოპტიმიზაციის ამოცანის 

მათემატიკური ფორმულირება, რომლის ამოხსნა დაიყვანება ორ უფრო მარტივ 

ამოცანაზე, რომლებიც ზოგადად გამოკვლეული იქნა რიცხობრივად. განხილულია 

ცალკეული შემთხვევები და ნაჩვენებია, რომ ყველაზე დიდი ცირკულაცია 

მიიღწევა წრეზე,  ყველა სადინრის ერთ სადინრად, ხოლო ყველა წყაროების ერთ 

წყაროდ შერწყმისას. გაკეთებულია დასკვნა, რომ განსაკუთრებულობის არსებობა 

შესაძლებელს ხდის მაქსიმალური ამწევი ძალის გაზრდას იმ მნიშვნელობამდე, 

რომლის მიღწევაც შეუძლებელია შეუღეწევად კონტურებზე.  

გარე ნაკადის ხვრელური მართვა (გაწოვა, შებერვა) საშუალებას იძლევა 

მიღებული მათემატიკური მოდელების ჩარჩოებში, შეუღწევად პროფილებთან 

შედარებით, მნიშვნელოვნად გაზარდოს ფრთის პროფილის ამწევი ძალა და 

ამავდროულად მოახდინოს გარსდინების მოუწყვეტობის შენარჩუნება. 

პრაქტიკული თვალსაზრისით მნიშვნელოვანია ისეთი პროფილების 

პროექტირება, რომელთაც ექნებათ სასურველი აეროდინამიკული 

მახასიათებლები შეტევის კუთხის ცვლილების მოცემულ დიაპაზონში. [9]-ში 

დასმულია და გადაწყვეტილია აშსა-ს ამოცანა ისეთი პროფილებისთვის, 

რომელთაც გააჩნიათ პროფილის კონტურზე მოცემული სიჩქარეთა განაწილებისას 

გარე ნაკადიდან ჰაერის ხვრელური მართვის მოწყობილობა, რაც უზრუნველყოფს 

შეტევის კუთხის ცვლილების მოცემულ დიაპაზონში მოუწყვეტელ გარსდინებას 

შემოთავაზებულია იდეალური უკუმში სითხეების (იუს) მოდელების ჩარჩოებში 

ასეთი პროფილების პროექტირების რიცხვითი-ანალიტიკური მეთოდები. საძებნი 

პროფილის მოუწყვეტელობა მიიღწევა სიჩქარეთა მოცემული განაწილებიდან 

გარსდინების მოცემულ ორ რეჟიმში იმ უბნების გამორიცხვით, რომელზედაც 

შესაძლებელი იყო სიჩქარეთა ვარდნა. პროფილის გარსდინების რეჟიმი განისაზ-

ღვრება არა მხოლოდ შეტევის კუთხის სიდიდით, როგორც შეუღწევადი 

პრფილების შემთხვევაში, არამედ წართმეული ნაკადის ხარჯვის სიდიდითაც. 

ხვრელის მოდელირება ხდება კედლებზე მუდმივი სიჩქარეებიანი წრიული 

არხით. აშსა-ს ამოხსნადობის პირობების დასაკმაყოფილებლად გამოიყენება 

სიჩქარის საწყის განაწილებაში თავისუფალი პარამეტრების შეყვანის მეთოდი. 



მოყვანილია შებრუნებული ამოცანების ამოხსნის კონკრეტული მაგალითები. 

აეროდინამიკის შებრუნებული სასზღვრო ამოცანები იდეალური უკუმში 

სითხის მოდელების ჩარჩოებში გარე ნაკადის განაწილებული გაწოვისას ამოხსნილ 

იქნა 1994 წლებში [5]. ფრთის პროფილების აგების სქემა შეიძლება გამარტივდეს, 

მხოლოდ მოსაზღვრე შრის გაწოვისას, თუ ჩავთვლით გამოდევნის ნახევარსხეულს  

შეუღწევადად. ამასთან მთავარი ყურადღება უნდა დაეთმოს საწყისი სიჩქარის 

მოცემის ხერხს, რომელიც საშუალებას მოგვცემს გაწოვის სიჩქარის მოცემული 

კანონისას მიღწეულ იქნეს გარსდინების მოუწყვეტელობა და სასაზღვრო ფენის 

ტურბულენტურ მდგომარეობაში გადაუსვლელობა. 

 [10] ნაშრომში აშსა-ს თეორიაზე დაყრდნობით და რიცხვითი 

ანალიტიკური მეთოდის გამოყენებით, დასმულია და გადაწყვეტილია განაწი-

ლებული გაწოვის მქონე სასაზღვრო ფენიანი ფრთის პროფილის პოვნის ამოცანა. 

საწყის მონაცემებად აღებულია სიჩქარეთა განაწილება საძებნი პროფილის 

საზღვრის გასწვრივ, კონტურის რკალის კოორდინატების ფუნქციის სახით. 

მოყვანილია პროფილის აგების მაგალითები ამწევი ძალის მაღალი 

კოეფიციენტებით, მოწყვეტის სასაზღვრო ფენის შრის განაწილებული გაწოვის 

გამოყენების ეფექტურობა პროფილის აეროდინამიკური მახასიათებლების 

გასაუმჯობესებლად. 

იმის გამო, რომ სასაზღვრო ფენის გაწოვაზე იხარჯება ენერგია, გაწოვის 

მოწყობილობის მოხმარების ეფექტურობის ასამაღლებლად, აქტუალურ ამოცანას 

წარმოადგენს თვით გაწოვის მოწყობილობის ოპტიმიზაცია. ნაშრომში [11,12] 

განხილულია ფრთის პროფილის ზედაპირის გარკვეული უბნების გარსდინება 

მასზე მოცემული გარე დინების სიჩქარეთა განაწილების კანონით,  რეინოლდსის 

მოცემული რიცხვისათვის. საპოვნია გაწოვის სიჩქარეთა განაწილება იმ პირობით, 

რომ სიბლანტის წინააღმდეგობის კოეფიციენტისა და ენერგეტიკული 

დანახარჯების წინააღმდეგობის ექვივალენტური კოეფიციენტების ჯამი იყოს 

მინიმალური. ენერგეტიკული დანახარჯების წარმოქმნას იწვევს სისტემაში 

გაწოვის შეტანა. სასაზღვრო ფენის გათვლისათვის გამოიყენება ეპლერის მეთოდი, 

რომელიც მოიცავს ორი დიფერენციალური განტოლების _ იმპულსების და 

ენერგიის განტოლებების ამოხსნას. ოპტიმიზაციის ამოცანა გადაყვანილია 

ოპტიმალურ მართვის ამოცანის ტერმინებში. სასაზღვრო ფენის  გაწოვის სიჩქარე 



აღებულია მმართველ ფუნქციად. პონტრიაგინის მაქსიმუმის პრინციპის გამოყე-

ნებით ამოცანა დაიყვანება პირველი რიგის არაწრფივი დიფერენციალური განტო-

ლებათა სისტემის ინტეგრირებაზე უცნობი პარამეტრებით. 

როგორც ცნობილია გლუვ, ჩაკეტილ, ფიქსირებული სიგრძის მქონე 

კონტურებს შორის უდიდესი ცირკულაცია და შესაბამისად, ამწევი ძალა მიიღწევა 

წრეწირზე მაშინ, როცა ნაკადის დამუხრუჭებისა და აცდენის ჩამოსვლის 

წერტილები ერთმანეთს ემთხვევა, მაგრამ რეალური მაღალმზიდი ფრთის 

პროფილის პროექტირებისას საჭიროა შემოვიტანოთ დამატებითი შეზღუდვები, 

რომლებიც უზრუნველყოფენ მოუწყვეტელ გარსდინებას. ნაშრომში [13] 

პროფილის კონტურზე გარსდინების მოუწყვეტელობის უზრუნველსაყოფად 

საჭიროა, ისეთი გარე ნაკადის შერჩევის მოწყობილობა, რომელიც საშუალებას 

მოგვცემს სიჩქარეთა განაწილებიდან გამოირიცხოს სიჩქარეთა ვარდნის ის უბნები, 

სადაც შესაძლებელია ნაკადის მოწყვეტა. ამოხსნილია გარე ნაკადის შერჩევის 

მოწყობილობის მქონე ფრთის პროფილის ფორმის ოპტიმიზაციის ამოცანა ამწევი 

ძალის Cy კოეფიციენტის მაქსიმალური მნიშვნელობის მისაღწევად. ნაკადის 

სიბლანტის გავლენა გათვალისწინებულია სასაზღვრო ფენის მოდელის 

ჩარჩოებში. შებრუნებული ამოცანის ამოხსნის საფუძველზე, შედგენილია 

ალგორითმი და  პროგრამა Cy ოპტიმიზაციისთვის ზანგვილის მეთოდის 

გამოყენებით. მოცემულია მაღალმზიდი ფრთის პროფილების აგების მაგალითები, 

მაშინ როცა პროფილზე მაქსიმალური ფარდობითი სიჩქარეები ტოლია 2.0; 2.2; 2.5 

და შესაბამისად Cy =3.314; 4.492; 6.020. 

საფრენი აპარატების აეროდინამიკული მახასიათებლების გაუმჯობესებაში 

უდიდეს პროგრესს წარმოადგენს წევის ძალისა და ამწევი ძალის წარმომქმნელი 

სისტემების შერწყმა. ამ მიზნით გამოიყენება გარე ნაკადზე რეაქტიული ჭავლის 

გამოწოვა. ფრთისა და ფრთაუკანის ზედა ზედაპირის ასეთი ჭავლით 

გარშემობერვა კოანდის ეფექტის, ”სუპერ ცირკულაციისა” და ”ჭავლური 

ფრთაუკანას” თანახმად ახდენს ამწევი ძალის გაზრდას. 

 [14] ნაშრომში დასმულია და გადაწყვეტილია ფრთის პროფილის ფორმის 

პოვნის ამოცანა რეაქტიული ჭავლის საბოლოო ზომების ხვრელიდან გამობერვით, 

რომლის მოდელირება ხდება კედლებზე მუდმივი სიჩქარის მქონე სწორხაზოვანი 

ან წრიული არხით. გამოყენებულია იუს-ის მოდელი, რომელშიც გამოსაბერი 



ჭავლისა და გარე ნაკადის სიმკვრივეები და სრული წნევები სხვადასხვაა. ამის 

შედეგად ნაკადის აცდენის ხაზებზე წარმოიქმნება სიჩქარეთა მდგენელების 

გაყოფა. ამოცანა დაიყვანება აშსა-ზე უბან-უბან ანალიტიკური ფუნქციისთვის. 

შემუშავებულია მისი გადაწყვეტის იტერაციული მეთოდი, მოყვანილია ფრთის 

პროფილების აგების მაგალითები გაწოვილი ჭავლის განსხვავებული 

პარამეტრებისთვის მოუწყვეტელი გარსდინებისას. 

 რ. ფ. მარდანოვის [15] მიერ დასმულია და ამოხსნილია აშსა ეკრანოპლანის 

ფრთის პროფილისთვის გარე ნაკადში რეაქტიული ჭავლის გამობერვით, ანუ 

ბრტყელი ეკრანის მახობლობაში ფრთის პროფილის აგების ამოცანა სიჩქარეთა 

მოცემული განაწილებისას )(v ( ]2,0[   -კანონიკური  პარამეტრია). გამოსაბერი 

ჭავლისა და გარე ნაკადის სიმკვრივე და სრული წნევები განსხვავებულია. ჭავლის 

გამოსაბერი მოწყობილობის მოდელირება ხდება უსასრულოფურცლოვანი 

კედლებზე მუდმივსჩქარიანი წრიული არხით. აშსა-ს  ამოხსნადობის პირობები 

(ფრთის პროფილის შეკრულობა და გარშემოდენილი ნაკადის სიჩქარის 

თანხვედრა ნაკადის მოცემულ სიჩქარეზე უსასრულობაში) კმაყოფილდება 

მოცემულ სიჩქარეთა განაწილებაში თავისუფალი პარამეტრების შერჩევის 

საშუალებით. შემუშავებულია ამოხნის იტერაციული პროცესი, ჩატარებულია 

სერიული გათვლები გამოსაბერი ჭავლის სხვადასხვა პარამეტრებისთვის, 

აგებულია ფრთის პროფილები და გამოთვლილია მათი აეროდინამიკური 

მახასიათებლები.  

ს.ე. ბელოუსოვის და ი. ბ. ილინსკის [16] მიერ დასმულია მრავალკრი-

ტერიული ოპტიმიზაციის ამოცანა ერთიანი კომპლექსის ”ფრთა-ამძრავის” აერო-

დინამიკური მახასიათებლებისთვის. კომპლექსი მოიცავს გარე ნაკადის ნაწილის 

შერჩევას კედლებზე მუდმივსიჩქარიან წრიულ არხში და რეაქტიული ჭავლის 

გამობერვას სწორხაზოვანი არხით ცხვირა ნაწილიში. პროფილის კონტური ქვედა 

ზედაპირი ფიქსირდება, ხოლო ზედაზე მოიცემა სიჩქარის უბან-უბან მუდმივი 

განაწილება, რომელიც უზრუნველყოფს პროფილის მოუწყვეტელი იუს-ს 

პოტენციალური ნაკადით გარსდინებას. აეროდინამიკური პარამეტრების 

ოპტიმიზაცია, კერძოდ, ამწევი ძალის კოეფიციენტის მაქსიმიზაცია და პროფილის 

წინააღმდეგობის მინიმიზაცია მიიღწევა თავისუფალი პარამეტრების და 

კანონიკური არის პარამეტრების ხარჯზე. თავისუფალი პარამეტრების შეყვანა 



ხდება სიჩქარის მოცემულ განაწილბაში. აგებულია ფრთის პროფილისა და 

პროფილიდან აცდენილი, გამობერილი ჭავლის წარმომშობი გარემოს გამყოფი 

ხაზების პოვნის  იტერაციული პროცედურა. შებრუნებული ამოცანის ამოხსნა-

დობის პირობების შესასრულებლად, ძირითადი იტერაციული პროცესის შიგნით 

ორგანიზებულია მეორე პროცესი. მოყვანილია ასეთი პროფილების აეროდინა-

მიკური მახასიათებლების ფორმულები და რიცხვითი გათვლების შედეგები, 

რომლებიც ლ. ი. სედოვის და გ. ი. სტეპანოვის ტერმინოლოგიის თანახმად 

მიმართულია  ერთიანი კომპლექსი ”ფრთა-ამძრავის” შესასწავლად.. 

სამუშაოთა მეორე სერია უკავშირდება მრავალელემენტიანი პროფილების, 

საფრენი აპარატების მზიდი ელემენტების პროექტირებას მრავალკავშირიან 

არეებში, უბან-უბან ანალიტიკურ ფუნქციებში. ამ სირთულეების არსებობას 

მივყავართ მათემატიკურ სირთულეებთან, რომლთა გადასალახად აუცილებელია 

სხვადასხვაგვარი მიდგომა.  

შრომაში  [17] გადაწყვეტილია ფრთის პროფილის ამოხსნის ამოცანა სის-

ქისა და დატვირთვის მოცემული განაწილებით, x აბსცისის ფუნქციის სახით. 

ამოცანის ასეთმა დასმამ შესაძლებელი გახადა აშსა-სთვის დამახასიათებელი 

საძებნი კონტურის შეკრულობის პრობლემისა და ამონახსნის ერთფურცლიანობის 

მოხსნა, რომელიც აღიძვრებოდა კონტურის რკალის აბსცისის პარამეტრის სახით 

გამოყენებისას. შემუშავებულია ამოხსნის რიცხვითი-ანალიტიკური მეთოდი და 

მოყვანილია ტესტური გათვლების შედეგები, რომლებიც გვიჩვენებს იტერაციული 

პროცესის კრებადობას და მის სიზუსტეს. გარდა ამისა გამოკვლეულია 

სტატიკურად მდგრადი პროფილის პროექტირების ამოცანა. 

ფრთის პროფილების თეორიაში გამოყოფენ სამ ძირითად ამოცანას: პირვე-

ლი _დინების ველებისა და აეროდინამიკური მახასიათებლების გათვლების 

ამოცანა მოცემული პროფილისთვის; მეორე _ შებრუნებული ამოცანა, როცა 

დინების ველი და პროფილის ფორმა განისაზღვრება პროფილის კონტურზე 

მოცემული განაწილებული წნევისა და სიჩქარეების მიხედვით; მესამე _ შერეული 

ამოცანა; მასში ნაწილი კონტურისა ცნობილია, ხოლო ნაწილი მოიცემა 

განაწილებული წნევებისა და სიჩქარეების მიხედვით. პირველი ორი ამოცანა 

წარმოადგენს შერეული ამოცანის ზღვრულ შემთხვევებს, ამიტომ შესაძლებელი 

გახდა სამივე შემთხვევისთვის შემოთავაზებული ყოფილიყო ამოცანის საერთო 



დასმა და შემუშავებულიყო უნივერსალური რიცხვითი პროცედურა მხოლოდ 

იუს-ის მოდელების ჩარჩოებში [5]. მოგვიანებით წმინდა შებრუნებული ამოცანის 

ამოხსნისას შესაძლებელი გახდა ნაკადის სიბლანტის გათვალისწინება სასაზღვრო 

ფენის მოდელების მიხედვით. ამ შრომების [18] განვითარებამ განაზოგადა 

შერეული ამოცანების ამოხსნის მეთოდი პროფილის უკუმში ბლანტი სითხით 

მოუწყვეტელი გარსდინებისას, მაღალი რეინოლდსის რიცხვის დროს; 

შემოთავაზებულია ამოცანის რიცხვითი-ანალიტიკური ამოხსნის მეთოდი 

პროფილის კონტურის უცნობ ნაწილზე წნევათა განაწილების მიხედვით, ამავე 

უცნობი ნაწილის საპოვნელად. უკუმში ნაკადის სიბლანტეს ითვალისწინებენ 

სასაზღვრო ფენის მახლობლობაში, პროფილის უკან აეროდინამიკური კვალის 

მოდელირება ხდება დენის ორი კონგრუენტული ხაზით. შემუშავებულია 

ამოხსნის იტერაციული პროცედურა, აგებულია პროფილის კონტურის საძიებელი 

ნაწილის პოვნის ალგორითმი, მოყვანილია რიცხვითი გათველების მაგალითები.  

მოგვიანებით გაირკვა, რომ ფრთის მრავალელემენტიანი პროფილები 

ხასიათდებიან უკეთესი აეროდინამიკური მახასიათებლებით, ვიდრე 

ცალელემენტიანი პროფილები. ფრთის მრავალელემენტიანი პროფილების 

ამოცანები აქტუალური რჩება აეროდინამიკის სპეციალისტებისთვის უკვე 

ნახევარი საუკუნის მანძილეზე. შესაბამისი სასაზღვრო ამოცანების სირთულე 

განპირობებულია დინების არის ორადბმულობით.  

დ. ფ. აბზალილოვისა და პ. ა. ვოლკოვის [19] მიერ იუს-ის მოდელების 

ჩარჩოებში ამოხსნილია ბიპლანის პროფილის კონტურის აგების  ამოცანა. საწყის 

მონაცემებად გადაიცემა კონტურზე სიჩქარეთა განაწილებები, როგორც რკალის 

რკალის აბსცისის ფუნქციები, ხოლო კანონიკურ არედ შეირჩევა რგოლი R ||1  . 

მიდგომის არსი მდგომარეობს კანონიკურ არეზე, ფიზიკურ არეში ორადბმული 

კონფორმული ასახვის ფორმაში. კანონიკურ არეში )(w დინების კომპლექსური 

პოტენციალი ჩაწერილია სახით, რომელიც შეიცავს, 10 უცნობ პარამეტრს, 

რომელთა საპოვნელად შედგენილია არაწრფივ ალგებრულ განტოლებათა 

სისტემა. სიჩქარეთა საწყისი განაწილებები ისეთნაირადაა ამორჩეული, რომ 

გარანტირებული იყოს ნაკადის მოუწყვეტელობა სასაზღვრო შრის მოდელების 

ჩარჩოებში. აშსა-ს ამოხსნადობის პირობების დაკმაყოფილებისთვის 



გამოყენებულია თავისუფალი პარამეტრების შეყვანის მეთოდი. ჩატარებულია 

როცხვითი გათვლები.  

დ. ფ. აბზალილოვის მიერ იუს-ის ჩარჩოებში განხილული იქნა აშსა ეკრა-

ნის თავზე ფრთის პროფილის გარსდინების რეჟიმის დიაპაზონისთვის [20]. უნდა 

აღინიშნოს, რომ ყოველი ასეთი დიაპაზონი განისაზღვრება არა მხოლოდ   

შეტევის კუთხით, ისე როგორც პროფილისთვის შემოუ-საზღვრელ ნაკადში, 

არამედ  h სიდიდითაც, რომელიც წარმოადგენს დაშორებას პროფილის უკანა 

ნაწიბურიდან ეკრანამდე. პროფილის კონტური დაყოფილი იქნა რამოდენიმე 

უბნად, თითოეულ მათგანზე მოცემული იქნა სიჩქარეთა განაწილება, როგორც   

პარამეტრის ფუნქცია.   პარამეტრი კი წარმოადგენს კანონიკურ სიბრტყეში 

რკალის აბსცისას. დეტალურად შესწავლილია ორი უბნის შემთხვევა: როცა 

ზედაპირზე სიჩქარე გადაიცემოდა 1  და უკანა ნაწიბურიდან ეკრანამდე 1h  

მანძილისთვის, ხოლო ქვედაზე შესაბამისად 2  შეტევის კუთხისა და 2h  

მანძილისთვის. ამოცანის ამოხსნისთვის აგებულია იტერაციული პროცესი, 

რომლის თითოეულ ბიჯზე ხდება ეკრანოპლანის ფრთის პროფილის აგების 

ამოცანის ამოხსნა გარსდინების ერთი რეჟიმისთვის. მოცემულია  პროფილების 

რიცხვითი ანალიტიკური აგების მაგალითები, რომელთაც გააჩნიათ მოუწყვეტელი 

გარსდინება  როგორც გაანგარიშებულ ),( 11 h და ),( 22 h რეჟიმებისას, ასევე 

],,[( 21 hhh  ]),[ 21    დიაპაზონზე. 

შრომაში [21] დასმულია და ამოხსნილია ეკრანოპლანის ფრთის ისეთი 

პროფილის აგებისა და აეროდინამიკური გათვლების ამოცანა, რომლის დროსაც 

ფრთის პროფილი უკანა ნაწიბურით სრიალებს ბრტყელ, ჰორიზონტალურ 

ეკრანზე. პროფილის კონტურის ქვედა მხარე ცნობილია და წარმოადგენს წრფივ 

მონაკვეთს, რომელიც ეკრანთან ქმნის მოცემული სიდიდის კუთხეს, ხოლო ზედა 

მხარე მოიძებნება სიჩქარეთა მოცემული განაწილების მიხედვით. ეს განაწილება 

აიღება ჰიდროდინამიკურად შესაბამისი განაწილებების კლასიდან, რომელიც 

იძლევა ფრთის პროფილის ნაკადის მოუწვეტელობის გარანტიას დინების 

მათემატიკური მოდელის მიღებულ ჩარჩოებში. აღწერილი ამოცანა დაიყვანება 

შერეულ სასაზღვრო ამოცანაზე ნახევარსიბრტყეში, რომელიც ამოხსნილია 

ანალიტიკური ფორმით. ამწევი ძალის კოეფიციენტის გამოსათვლელად 



შემოტანილია წვრილი ჭავლის არსებობის დაშვება, რომელიც მიედინება  

პროფილის კონტურის ცხვირა ნაწილში ჰორიზონტალურ ნაწილსა და ეკრანს 

შორის. გამოიკვლევა ამ ჭავლში წნევის ვარდნის (დამუხრუჭების წნევიდან 

გამოსასვლელში წნევამდე) გავლენა ამწევი ძალის კოეფიციენტზე. ჩატარებული 

გათვლების საფუძველზე გაკეთებულია დასკვნები იმის შესახებ, თუ რა გავლენას 

ახდენს წრფივი უბნის დახრის კუთხე ოპტიმალური პროფილის კონტურის 

ფორმაზე; ნაჩვენებია აგრეთვე, თუ როგორ მოქმედებს დახრის კუთხე და 

პროფილზე მაქსიმალური სიჩქარის სიდიდე მის ფორმასა და ამწევი ძალის 

კოეფიციენტზე.  

ა.ვ. პოტაშევისა და ი. ხ. ხაბიბოვის მიერ [22] განხილულია მაღალმზიდი 

სამოდელო პროფილების აგების ორი ამოცანა, რომლებზედაც  რეალიზდება 

წმინდა ცირკულაციური გარსდინება იუს-ის ნაკადით. პირველ ამოცანაში 

გამოკვლეულია გრიგალწყაროს იდეალურად უკუმში სითხის ბრტყელი, 

პარალელური პოტენციალური ნაკადით გარსდინება. ამასთან პროფილის 

კონტურს უკან აღებულია ასეთი დინების დენის ხაზებიდან ერთ-ერთის ნაწილი. 

შედეგად მიღებულია ”ლოკოკინის” ფორმის მქონე კონტური, რომელშიც ხვრელის 

გავლით ხორციელდება ნაკადის გამობერვა. ასევე აგებული იქნა ისეთი 

ოპტიმალური პროფილი, რომლის ზედაპირის 90%-ზე მეტს გარსშემოედინებოდა 

მოუწყვეტელი ნაკადი. მეორე ამოცანაში განხორციელებულია ანალოგიური 

კონტურის აგების მცდელობა, რომლის გარსდინება იქნებოდა მთლიანად 

მოუწყვეტელი. ეს ამოცანა დაყვანილი იქნა ძირითად აშსა-ზე იდეალური უკუმში 

სითხეებისთვის. ხვრელი, საიდანაც ჭავლი მოდელირდება კედლებზე მუდმივი 

სიჩქარის მქონე უსასრულოფურცლოვანი წრიული არხით. ბერნულისა და 

გამოსაბერი ჭავლის კონსტანტები ტოლია. მოცემულია ანალიტიკური ამოხსნა და 

ჩატარებულია რიცხვითი გათვლები.  

ო. ს. ნებეროვის მიერ [23] ამოხსნილია აეროდინამიკური მახასიათებლების 

გაუმჯობესების მიზნით  ჟუკოვსკის პროფილების მოდიფიკაციის ამოცანა. ასეთი 

მოდფიკაციისას საძიებელი კონტურის ზედა ზედაპირზე სიჩქარეთა განაწილების 

შეცვლა ხდებოდა მოუწყვეტელით. ამის შედეგად სიჩქარეები პროფილის ქვედა და 

ზედა ზედაპირზე ნაკადის აცდენის წერტილებში ხდებიან განსხვავებულნი, ხოლო 

თვით კონტური უკანა ნაწიბურის მიდამოებში აღიწერება ლოგარითმული 



სპირალით. ამის თავიდან ასაცილებლად გამოყენებული იქნა აშსა-ს 

კვაზიამონახსნების მეთოდი, რომელიც ითვალისწინებს დამატებით პირობებს, 

კერძოდ უკანა ნაწიბურზე სიჩქარეთა მითითებული მნიშვნელობების 

თანხვედრას.  

შრომათა მესამე სერია უკავშირდება ოპტიმალური აეროდინამიკური 

პროექტირების ამოცანათა ამოხსნას. ოპტიმალური აეროდინამიკური პრო-

ქტირების ბრტყელი ამოცნების ამოხსნის ერთ-ერთი მიდგომა ემყარება 

ვარიაციული აშსა-ს თეორიას. დღესდღეობით ამ მიდგომით გამოკვლეულია 

მთელი რიგი ოპტიმიზაციის ამოცანებისა. ერთერთი მადგანია იუს-ის ბრტყელ 

პარალელურ ნაკადში უბან-უბან გლუვი შეუღწევადი კონტურის მქონე ისეთი 

პროფილის ფორმის პოვნა, რომელიც მოახდენდა ამწევი ძალის მაქსიმიზაციას, იმ 

შეზღუდვით რომ კონტურზე სიჩქარე იქნება მაქსიმალური [24], ხოლო ამ ამოცანის 

განზოგადოებულ სახეს წარმოადგენს ეკრანის თავზე პროფილის ოპტიმიზაციის 

ამოცანა [25]. უცნობი საზღვარი, მიზნის ფუნქციონალის არაწრფივობა და 

შეზღუდვები მნიშვნელოვნად ართულებს გამოკვლევას და მოითხოვს რიცხვითი 

მეთოდების და გამოთვლითი ექსპერიმენტების აუცილებლობას. რიცხვითი 

ამოხნსა განხორციელდა ორი ხერხით: Matlab პროგრამული პაკეტით, საჯარიმო 

ფუნქციების მეთოდით და Fortran Power Station 40 პროგრამული პაკეტით კარუშა-

კუნა-ტაკერის მეთოდის გამოყენებით. ჩატარებულია გამოთვლითი ექსპერიმენტე-

ბი და აღნიშნული მეთოდებით მიღებული შედეგების შედარების შემდეგ აგებუ-

ლია ოპტიმიზირებული ფორმის პროფილები [26]. 

ლ.გ. პლოტნიკოვი-ს [27]  მიერ დასმულია და ამოხსნილია აეროდინამიკუ-

რი მახასიათებლების ოპტიმიზაციის ამოცანა ფარის ტიპის ელერონების მქონე 

ფრთის პროფილისთვის. კერძოდ, ამოცანა ითვალისწინებს დახრილ, 

სწორხაზოვანი ფარიანი ფირფიტის ამწევი ძალის კოეფიციენტის მაქსიმიზაციას. 

მმართველ პარამეტრებად მიჩნეულია ფარის დახრის კუთხე და ფარის სიგრძის 

ფირფიტის სიგრძესთან შეფარდება. ამონახსნი მოიძებნება უპირობო 

ოპტიმიზაციის მეთოდით. შემდეგ იგება სიჩქარეთა განწილება ფარისა და 

ფირფიტის ზედაპირზე, რომლებიც მომავალში მოდიფიცირდება, კერძოდ, 

სიჩქარეთა უსასრულო და ნულოვანი მნიშვნელობები კუთხურ წერტილებში 

იცვლება სასრული სიდიდეებით. სიჩქარეთა ახალი განაწილების მიხედვით 



მოიძებნება ფრთის პროფილი ფარი-ფრთაუკანით აშსა-ს თეორიის საფუძველზე 

მოცემული პარამტრების ოპტიმალური მიშვნელობებისთვის. აშსა-ს 

ამოხსნადობის პირობების დასაკმაყოფილებლად გამოიყენება კვაზიამოხსნათა 

მეთოდი. საწყის ეტაპზე აეროდინამიკის რთული პროფილების გამოკვლევისას 

მიზანშეწონილია აირჩეს დინების უმარტივესი მათემეტიკური მოდელი და 

მარტივი ფრთის პროფილის ფორმა. სწორედ ასე მოიქცა მ. ა. ლავრენტიევი, როცა 

ამოხსნა ფრთის თეორიის ექსტრემალური ამოცანა, რომელშიც განიხილება 

რკალის ტიპის პროფილი იუს-ის მოდელის ჩარჩოებში. [28] შრომაში იუს-ით 

სტაციონალური გარსდინებისას კლასიკური მოდელების ჩარჩოებში გამოკვლე-

ულია რკალის ტიპის პროფილის ამწევი ძალის მაქსიმიზაციის ამოცანა. 

პროფილზე სადინარის არსებობისას, რომელიც ახდენს ნაკადის შერჩევის 

მოდელირებას. მოცემული რკალის ზედა ზედაპირზე ფიქსრებული დანახარჯის 

მქონე სადინარისთვის ნაპოვნია ოპტიმალური მდგომარეობა, რომელიც 

უზრუნველყოფს ამწევი ძალის მაქსიმალურად გაზრდას. ნაჩვენებია, რომ 

სადინრის არსებობისას შემოფარგლული სიმრუდისა და ქორდის სიგრძის მქონე 

რკალის ოპტიმალური ფორმა ემთხვევა სადინრის  არმქონე ოპტიმალურ ფორმას, 

რომელიც იპოვა ლავრენტიევმა. განსაზღვრულია მაქსიმალური ამწევი ძალის 

შესაბამისი დანახარჯის სიდიდე და ამწევ ძალაზე ნაკადის შერჩევის გავლენის 

მექანიზმი.  

ლეონტიევის მიერ [29] რიცხოვრივად გამოკვლეული იქნა ლავრენტიევის 

ამოცანა რკალისთვის ჰორიზონტალური ეკრანის მახლობლობაში. ამოცანა 

დაიყვანება მმართველი ფუნქციის ძიებაზე, რომელიც მიზნის ფუნქციონალს 

მიანიჭებს ექსტრემუმს რკალის სიმრუდეზე შეზღუდვების არსებობისას. 

მმართველი ფუნქციის ხარისხოვანი მწკრივის ნაწილით მიახლოვების შედეგად, 

ამოცანა უსასრულოგანზომილებიანიდან დაიყვანება სასრულგანზომილებიანზე, 

რომელიც იხსნება პირობითი ექსტრემუმის გრადიენტული მეთოდით 

მიახლოვებით. ისევე როგორც ლავრენტიევის შრომაში, მიღებულია რკალები 

მუდმივი სიმრუდით.  

ფრთის პროფილების პროექტირებისას ერთერთ მთავარ პრობლემას 

წარმოადგენს ამწევი ძალის Cy კოეფიციენტის მაქსიმიზაცია. Cy მაქსიმალური 

სიდიდე მიიღწევა ისეთი წრის გარსდინებისას, რომლის ნაკადის განშტოებისა და  



ჩადინების წერტილები ერთმანეთს ემთხვევა. ამასთან 2
|| max 

xV
V . || maxV  სიდიდე-

ზე შეზღუდვა თავისთავად დადის  აშსა-ზე ზედა საზღვარზე |||| maxVV   

მუდმივსიჩქარიანი უბნის მქონე პროფილისთვის. ჰიდროდინამიკური გისოსების 

როფილებისთვის ცნობილია ამგვარი ამოცანების ამოხსნა. ორი მუდმივ 

სიჩქარიანი უბნით 1|| VV   და 2|| VV   პროფილის ზედა და ქვედა საზღვრებზე. [30] 

და [31] ნაშრომებში განხილულია სიმეტრიული პროფილების აგების სამი ამოცანა 

კონტურზე სიჩქარის უბან-უბან მუდმივი განაწილებით. ასეთი ''სამოდელო'' 

პროფილების შესწავლა საინტერესოა იმ თვალსაზრისით, რომ შესაძლებელია მათი 

კონტურის ცხადი ფორმულების საშუალებით აღწერა, რითაც შესაძლებელი ხდება 

აეროდინამიკის თვალსაზრისით ოპტიმალური ფორმის ადვილად მიღება. 

ჩატარებულმა კვლევებმა, მაშინ როცა პროფილის ნაწიბურები წარმოა-

დგენენ ნაკადის განშტოებისა და სიჩქარის წყვეტის წერტილებს, აჩვენეს, რომ 

ნაწიბურები ლოგარითმული სპირალის ხვეულებია. დამტკიცებულია, რომ 

განხილული კლასისთვის ამწევი ძალის მაქსიმალური კოეფიციენტი eC y 2 , 

მაგრამ ამგვარად მიღებული პროფილები არ არის ერთფურცლიანი. 

ერთფურცლიანი პროფილების აგებისთვის მეორე შემთხვევაში ითვლებოდა, რომ 

სიჩქარის ნახტომის წერტილი მდებარეობს ზედა ზედაპირზე. ამასთან, მიღებულია 

ერთფურცლიანი ამონახსნები, რომლის ფიზიკური რეალიზება შეუძლებელია 

სიჩქარის ნახტომის წერტილის მიდამოში სპირალური ხვიის არსებობის გამო. 

ამიტომ განხილულია მესამე შემთხვევაც, რომელშიც ხვიების მაგივრად 

გამოიყენება რგოლური არხი. ნაპოვნია განსაზღვრის არეები საწყისი 

პარამეტრებისთვის, აგებულია ერთფურცლიანი პროფილების მაგალითები და 

შესწავლილია მათი ხასიათი.  

ზემოთ აღნიშნული მასალა ადასტურებს, რომ დღესდღეობით შემუშავებუ-

ლია აშსა-ს სხვადასხვანაირი მეთოდები. მათ არსებით უპირატესობას 

წარმოადგენს ის, რომ ხშირ შემთხვევაში ამონახსნის ჩაწერა შესაძლებელია ცხადად 

ანალიტიკური ფორმით. თუმცა მოჩვენებითი სიმარტივის მიუხედავად რიცხვითი 

რეალიზაციისას წარმოიშობა მთელი რიგი პრობლემებისა, რომელთა ანალიზი 

მოყვანილია [32]-ში. ახალი პრობლემების პირველი კლასი დაკავშირებულია 

განსაკუთებულობების გამოყოფასთან ანალიზური ამონახსნის საპოვნელად, ასევე 



ამოხსნის პირობების ისეთი ფორმით ჩამოყალიბებაში, რომელიც უფრო 

მიზანშეწონილია რიცხვითი რეალიზაციისათვის. [32] შრომაში აღწერილია 

რიცხვითი რეალიზაციის მეთოდები, რომელიც ეფუძნება მიღებულ ანალიტიკურ 

ფორმულებს, ხოლო ზემოთ აღნიშნული ფორმულები ილუსტრირებულია აშსა-ს 

სხვადასხვა ამოცანებზე. პრობლემათა მეორე ჯგუფი მნიშვნელოვანია იმ აშსა-

სთვის, სადაც გათვალისწინებულია გარსმდენი პროფილის ისეთი თვისებები, 

როგორიცაა კუმშვადობა და სიბლანტე. ასეთ ამოცანებში ამოხსნადობის 

პირობების დასაკმაყოფილებლად აუცილებელია იტერაციული პროცედურების 

ორგანიზება.  

და ბოლოს, პრობლემათა მესამე ჯგუფი უკავშირდება პროფილების 

ჰიდროდინამიკური გისოსისთვის ამოცანის ამოხსნის რიცხვითი რეალიზაციის 

თავისებურებებს. განსაკუთრებით მცირე ბიჯის გისოსებისა და ორგა-

ნზომილებიანი გისოსების შემთხვევაში, რომლებიც მდებარეობენ დენის 

ღერძსიმეტრიულ ზედაპირზე. [32]-ში ნაჩვენებია ანალიტიკური მაგალითებისა და 

ამ სიძნელეთა გადალახვის რიცხვითი ხერხები. 

ამგვარად, მოვახდინოთ აშსა-ს მიმართულებით ჩატარებული კვლევების 

შეჯამების ფორმულირება: 

_ დასმულია და ამოხსნილია აეროჰიდროდინამიკის სასაზღვრო 

ამოცანათა ციკლი, რომელიც მოიცავს შემდეგ ამოცანებს: იუს-ის ბრტყელ, პარალე-

ლურ, მოუწყვეტელ ნაკადში ფრთის პროფილების აგებასა და გათვლას, ასევე 

კუმშვადობის მიახლოებითი გათვალისწინებით, ბგერამდელი სიჩქარის 

ჩაპლიგინის გაზისთვის. ამოხსნილ ამოცანათა ციკლში ერთიანდება კვლევითი 

ობიექტი (ფრთათა პროფილები და ჰიდორდინამიკური გისოსები), შემუშვებული 

მეთოდები (პირდაპირი, შებრუნებული და შერეული სასაზღვრო ამოცანების 

ამოხსნის მეთოდები ანალიტიკური ფუნქციებისთვის) და მიზანი _ პროფილთა 

აეროდინამიკური სრულყოფა, რომელიც მოიცავს მათ ოპტიმიზაციას სხვადასხვა 

პარამეტრების მიხედვით; 

_ ჰიდროდინამიკური ობიექტების რიცხვითი-ანალიტიკური პროექტი-

რებისას აშსა-ს აპარატის უპირატესობა იმ მეთოდებთან შედარებით, რომლებშიც 

გამოყენებულია პირდაპირი ამოცანების მრავალჯერადი რიცხვითი ამოხსნა. 



_ გამოკვლეულია აშსა-თა სერია გარე ნაკადის მმართველი მოწყობილობის 

მქონე პროფილებისთვის და ოპტიმიზაციის ამოცანების ახალი ვარიაციული 

კლასი. 

_ ჩამოყალიბელულია ახალი მათემატიკური და აეროდინამიკური 

პრობლემები, რომლებიც მოითხოვს გადაწყვეტას. 

_ გაგრძელებულია მუშაობა აშსა-ს პრაქტიკული გამოყენების თვალსაზრისით. 

ყოველივე ზემოთქმულიდან ცხადია, რომ ფრთის პროფილის ოპტიმიზაციის 

ამოცანა ამოხსნილია იდეალური, ჩაპლიგინის გაზის შემთხვევაში. ხოლო რაც 

შეეხება ბლანტ სითხეს, აქ კვლავ რჩება რიგი ამოუხსნელი ვარიაციული 

ამოცანებისა, რასაც ეძღვნება წინამდებარე ნაშრომი. 

 

1. 3  ამოცანის დასმა პროფილის ოპტიმალური ფორმის საპოვნელად ბლანტ, 

უკუმშ სითხეში 

 

თვითმფინავის ფრთის ოპტიმალური ფორმის საპოვნელად ირჩევენ მიზნის 

ფუნქციას (ფუნქციონალს). ჩვენს შემთხვევაში ეს არის ამწევი ძალის yC  

კოეფიციენტი ან ფრთის აეროდინამიკური ხარისხი 
x

y

C

C
K  , სადაც xC ფრთის 

პროფილის წინაღობის კოეფიციენტია. 

თითოეული ამ კოეფიციენტებიდან წარმოადგენს ფუნქციონალს, რომელიც 

დამოკიდებულია, როგორც პროფილის გასწვრივ წნევების განაწილებაზე, ასევე 

გარსმდენი სითხის სიჩქარეთა ველის განაწილებაზე. ამასთან, ვეძებთ პროფილის 

ქვედა საზღვარს. ე.ი. გვაქვს ამოცანა უცნობი საზღვრით. 

ცნობილია, რომ 

 

1

0

))()(( dxxPxPC y zedaqveda                            (1.3.1) 

 
marjvenamarcxena LL

x dLLPdLLPC )()(                          (1.3.2) 

სადაც, )(xPqveda წნევების განაწილებაა პროფილს უცნობი ქვედა საზღვრის 

გასწვრივ, )(xPzeda განაწილებაა პროფილის ცნობილი ზედა საზღვრის გასწვრივ. 



Lმარცხენა _  უცნობი პროფილის მაქსიმალური სისქის წერტილში ვერტიკალური 

კვეთის მარცნივ მდებარე პროფილის ნაწილია, Lმარჯვენა _   მარჯვნივ მდებარე 

ნაწილი. 

ცხადია,  გვაქვს შეზღუდვებიც. ესენია: 

1) ბლანტი სითხის პროფილზე მიკვრის პირობები: 

0),( LuV                                            (1.3.3) 

სადაც, L _ ფრთის პროფილის კონტურია; 

2) L _ კონტურის უწყვეტობა კიდურა წერტილებში: 

Lქვედა 0x  Lზედა 00 x ,                            (1.3.4) 

Lქვედა 1x  Lზედა 01 x                              (1.3.5) 

ამასთან, მოვითხოვთ, რომ კონტურის უცნობი ქვედა საზღვარი Lქვედა იყოს 

ანალიზური ფუნქცია; 

3) კინემატიკური პირობები: 

3.1) შემხვედრი ნაკადის პროფილი 1IGR  უნდა იყოს: პარაბოლური ან 

მუდმივი )(2 GL ს აზრით  

.min),,0()]1(),,0([),(1
0 0

222

0

  

YN

Y

YN

Y

dyyXvdyyyXuIGR    (1.3.6) 

3.2) დადებითი ნაკადის უზრუნველყოფის პირობები 

 

YN

Y

dyyXu

0

0),,0(                                (1.3.7) 

         3.3) წნევათა ველის წარმოების პირობები: 

1),0,0( p                                    (1.3.8) 

4) მასის შენახვის კანონი 

.)),,(),0,((),,(),,0(

0 0 0

dxYNxvYxvdyyXNudyyXu
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Y

YN

Y

XN

X

           (1.3.9) 

5) ბერნულის განტოლება ბლანტი სითხეებისათვის, რომლის თანახმადაც 

ფრთის პროფილის საწყის და საბოლოო კვეთებში ენერგიათა სხვაობა ტოლია 

პროფილის ზედაპირის გასწვრივ ხახუნზე დახარჯული ენერგიისა: 

),,(4),,(2),,(1  EEE                   (1.3.10) 

სადაც 
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
 (1.3.13) 

 ),,(3),,(4  EE  
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ამ ჩანაწერებში  ,,  დამხმარე პარამეტრებია, რომელთა შინაარსიც შემდგომში 

გახდება ცხადი. 

როგორც ვხედავთ, გვაქვს არაწრფივი, ვექტორული ოპტიმიზაციის ამოცანა 

უცნობი  საზღვრით.  

ამ ამოცანის ამოსახსნელად, ვისარგებლებთ სიჩქარეთა ვექტორის 

კომპონენტებისა და წნევათა ველის პოლინომიალური წარმოდგენით: 
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ამ წარმოდგენაში  ,,  უცნობი კოეფიციენტების მატრიცებია. ეს 

წარმოდგენა შესაძლებელია, რადგან )(2 GL  სეპარაბელური სივრცეა და 

პოლინომების სიმრავლე ყველგან მკვრივია ჰილბერტის )(2 GL  სივრცეში. 

სადაც  

],0[],0[ YNYxXNXG                    (1.3.18) 

უცნობი ქვედა საზღვარი ვეძებოთ ისეთი მრავალწევრების სიმრავლეში, 

რომელთაც აქვთ სახე: 

))(1()( 2 bxaxxxy                               (1.3.19) 

ამ შემთხვევაში 0)1()0(  yy , ე.ი. საზღვარზე მოთხოვნილი პირობები 

დაცულია. ამასთან ქვედა საზღვრის პოვნა ნიშნავს  a  და b  პოვნას. 



მაშინ, ჩვენი საძებნი yC  ან K  ფუნქციონალი გადაიქცევა მრავალი ცვლადის 

ფუნქციად (რადგან საძებნია უკვე არა pvu ,,  ფუნქციები, არამედ მუდმივი 

ba,,,,   კოეფიციენტები) 

მაშასადამე, გვაქვს უკვე მრავალი ცვლადის yC  ან K  ფუნქციები, რომელთა 

მაქსიმალიზაციის პირობებიდან უნდა განვსაზღვროთ ba,,,,   მუდმივობის 

მნიშვნელობები შეზღუდვების გათვალისწინებით. 

ამოცანის ამოხსნის მიზნით მოვახდინოთ მიზნის ფუნქციის ინტეგრალის 

ჯამით შეცვლა. კვანძის წერტილებად ავიღოთ ცნობილი ზედა საზღვრის კვანძების 

sX  წერტილები, მაშინ ამწევი ძალის კოეფიციენტის საპოვნელად გვექნება 

გამოსახულება: 

    max),,(,)1(,),,(
0

2




q

s

ssssssy yxpxbxaxxpbaC   (1.3.20) 

ასევე შევეცადოთ გავაერთიანოთ მიკვრის პირობები და შემხვედრი ნაკადის 

ეპიურის კინემატიკური პირობები ერთ, მრავალი ცვლადის ფუნქციაში: 

),,,(),(),(1),,,( baRKVEDARZEDAIGRbaI            (1.3.21) 

სადაც 

;min),,0()1),,0(),(1
0 0

22

0

  

YN

Y

YN

Y

dyyXvdyyXuIGR   (1.3.22) 

  ;min)),,(,,(),,(
0

22



q

s

ssss yxvyxuRZEDA   (1.3.23) 

  


 ,)1(,),,,(
2

0

2

ssss

q

s

xbxaxxubaRKVEDA  

   min,)1(,
2

0

2 


ssss

q

s

xbxaxxv          (1.3.24) 

როგორც ვხედავთ გვაქვს გვაქვს ვექტორული ოპტიმიზაციის ამოცანა [47-

49]. ცხადია, რომ 01IGR , 0RZEDA , 0RKVEDA , ამიტომ ამ ფუნქციათა ჯამის 

მინიმუმის ამოცანით შეგვიძლია შევცვალოთ ეს სამი პირობა, ანუ  

min),,.,( baI  .                              (1.3.25) 

ამოცანა ექვივალენტურია ამ სამი არაუარყოფითი ფუნქციის მინიმუმის 

პოვნის ამოცანისა. 

მაგრამ ჩვენ გვაქვს ამწევი ძალის yC  კოეფიციენტის ფუნქციაზე პირობა: 



max),,( baCy                              (1.3.26) 

ამ ბოლო ორი პირობის გასაერთიანებლად, ვისარგებლოთ იმით, რომ 

0),,( baCy  და მისი მაქსიმუმის წერტილი დაემთხვევა 
),,(

1
2

baC y

 ფუნქციის 

მინიმუმის წერტილს. 

მაშასადამე, ეს ორი პირობა შეგვიძლია გავაერთიანოთ ერთ პირობაში: 

min),,(),,,,(
2




 baCbaI y                    (1.3.27) 

სადაც დაგვრჩა შეზღუდვები: 

მასის შენახვის კანონი (1.3.9) 

ბერნულის განტოლება (1.3.10)-(1.3.14) 

და კინემატური პირობები (1.3.7)-(1.3.8) 

ამრიგად, მივიღეთ თვითმფრინავის ფრთის პროფილის ოპტიმიზაციის 

ამოცანის დასმა (1.3.27), (1.3.9), (1.3.10)-(1.3.14), (1.3.7)-(1.3.8) . 

ამ ამოცანის ამოხსნას ვაწარმოებთ Mathcad 2001-ის ბაზაზე. ამოხსნის 

შედეგად ვიღებთ ქვედა საზღვრის უცნობ ba,  კოეფიციენტებს და (1.3.15)-(1.3.17) 

გაშლის  ,,  კოეფიციენტებს. რაც საშუალებას გვაძლევს გავთვალოთ სიჩქარეთა 

ველისა და წნევის განაწილება პროფილის გასწვრივ. 

   

 

2. პროფილის ოპტიმალური გარსდენადი ფორმის დადგენის ვარიაცი-

ული ამოცანის ამოხსნა   
 

2.1 თვითმფრინავის ფრთის პროფილის ბლანტი სითხით gარსდენის 

ამოცანის ამოხსნა არაწრფივი დაპროგრამების მეთოდით 

 

2.1.1. თვითმფრინავის ფრთის პროფილის ბლანტი სითხით გარსდენის 

ამოცანის ამოხსნა არაწრფივი დაპროგრამების მეთოდით სიჩქარის 

სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 

  



მოცემულია ექსპერიმენტის შედეგად მიღებული თვითმფრინავის ფრთის 

პროფილი, რომლის უკუმში, ბლანტი სითხით გარსდენის ამოცანას ვხსნით არა-

წრფივი დაპროგრამების მეთოდით. ვინაიდან საჭიროა აერთდროულად რამო-

დენიმე ფუნქციის მინიმიზაცია, კერძოდ, ინტეგრალური ცდომილების ფუნქციისა 

და  პროფილის ზედა და ქვედა საზღვრებზე მიკვრის პირობებიდან გამომდინარე 

დამატებითი კინემატიკური პირობების ფუნქციებისა, ამიტომ ადგილი აქვს 

მრავალკრიტერიუმიანი ოპტიმაზაციის ამოცანას, რომლის შემოფარგვლის პირო-

ბებად აღებული გვაქვს მასის შენახვის კანონი და ბერნულის ინტეგრალური 

განტოლება ბლანტი სითხეებისათვის. ამოცანას ვხსნით ფლეტჩელის მეთოდით. 

სიმარტივისთვის მეთოდის რეალიზებას ვახდენთ პროგრამა  Mathcad13–ის 

საშუალებით. პროფილის ზედა და ქვედა საზღვრები მოიცემა მათი კოორდი-

ნატების მატრიცების სახით [39]: 
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KVEDA

1.0
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ვინაიდან X კოორდინატები პროფილის ორივე საზღვრისთვის ერთიდაიგივეა 

ამიტომ შეგვიძლია დავწეროთ: 

X ZEDA
0 

  

YZ ZEDA
1 

  

YK KVEDA
1 

  

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
0.1

0

0.1

YZ

YK

X  

ნახ. 2.1 ექსპერიმენტის შედეგად მიღებული ფრთის პროფილი  

 

ამოცანას ვხსნით [X0,XN]  ჰორიზონტალურ და  [Y0,YN] ვერტიკალურ 

საზღვრებში, ანუ  G=[X0,XN]×[Y0,YN]  დეკარტულ ნამრავლზე. ჩვენს 

შემთხვევაში  

X0 2   XN 2   Y0 1   YN 1  

q 25   

k1 3  

a1 1  

b1 1  

a11 0.1  

b11 0.1  

საბაზისო ფუნქციათა სისტემები მოიცემა ხარისხოვან ფუნქციათა 

ნამრავლის სახით შემდეგნაირად: 

nm yxnmyx :),,,( ;                                          (2.1.1) 

;:),,,( nm yxnmyx                                              (2.1.2)

 ;:),,,( nm yxnmyx                                            (2.1.3) 

ხოლო საძებნი ფუნქციების გაშლას საბაზისო სისტემების მიმართ ვახდენთ 

შემდეგი სახით: 

u x y  

0

k1

m 0

k1

n

m n  x y m n( )







                               (2.1.4) 



v x y  

0
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m 0
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n

m n  x y m n( )




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                               (2.1.5)

 
p x y  

0
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m 0

k1

n

m n  x y m n( )







                                (2.1.6)

 სადაც, ),,( yxu  და ),,( yxv  ნაკადის სიქჩარის ვექტორის მდგენელებია, p-

ნაკადის წნევაა პროფილის ზედაპირზე, ხოლო α, β, γ – საძებნი კოეფიციენ-

ტებია.  

ფრთის ამწევი ძალის კოეფიციენტი გამოითვლება შემდეგი ფორმულით: 

Cy  

0

q

s

p X
s

YK
s

   p X
s

YZ
s

   




                               (2.1.7)  

ბლანტი სითხის პროფილის ზედაპირზე მიკვრის პირობებიდან გამომდინარე  

ადგილი აქვს შემდეგ სასაზღვრო პირობებს: 

RZEDA  
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                        (2.1.8)

 

RKVEDA  
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                                        (2.1.9)

 

RKVEDA   RKVEDA  
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q

s

v X
s

YK
s
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

                          (2.1.10)  

რომლის მიხედვითაც მოცემულმა ფუნქციებმა უნდა მიიღონ ნულის ტოლი 

მნიშვნელობა. ანუ გვექნება მიზნის ფუნქციები: 

min),( RZEDA ,                                           (2.1.11) 

.min),( RKVEDA                                            (2.1.12) 

დალამბერის პრინციპიდან გამომდინარე ჩავთვალოთ, რომ 

თვითმფრინავი გაჩერებულია და მას გარსედინება უკუმში ბლანტი სითხე 

(ბგერამდელი ჰაერის მასა). თუ ჩავთლვით, რომ შემხვედრი ნაკადის 

სიჩქარეთა ვექტორის ეპიურა საწყის x=X0 კვეთში წარმოადგენს სწორ ხაზს, 

შესაბამისი სასაზღვრო პირობა L2(G)-ის მეტრიკით მიიღებს შემდეგ სახეს: 

IGR1   
Y0

YN

yu X0 y   1 2




d

Y0

YN

yv X0 y  2




d

                 ( 2.1.13)

 



რომელიც ასევე უნდა იყოს ნულთან მიახლოვებული, ანუ  

min),,(1 IGR                                                 (2.1.14) 

ხოლო ჯამური-ინტეგრალური ცდომილება კი, შემდეგნაირად ჩაიწერება: 

I     IGR1    RZEDA   RKVEDA                         (2.1.15) 

მოვახდინოთ დამხმარე ფუნქციების ფორმალიზება ბერნულის განტოლების-

თვის: 

E1    
Y0

YN

yp X0 y   1.1 u X0 y  2 v X0 y  2 










d

                (2.1.16)

 

რომლის მიხედვითაც გამოითვლება ენერგია საწყის კვეთში 

E2    
Y0

YN

yp XN y   1.1 u XN y  2 v XN y  2 










d

              (2.1.17) 

ენერგია საბოლოო კვეთში 

E3     0.11
XN X0

YN Y0


Y0

YN

y
u XN y  2 v XN y  2 u X0 y  2 v X0 y  2 

4







d

 

E4     E3     0.11
XN X0

YN Y0


Y0

YN

y
u X0 y  2 v X0 y  2  u XN y  2 v XN y  2 

2







d

   

(2.1.18)

 

ხახუნზე დახარჯული ენერგია

 

პროგრამის რეალიზაციისათვის აუცილებელია საწყისი მონაცემები შერჩევა 

 

m 0 k1  

n 0 k1  

m n a1 b1 a1( ) rnd 1( )  

m n a11 b11 a11( ) rnd 1( )  

m n a1 b1 a1( ) rnd 1( )  



0.997

0.646

0.817

0.982

0.613

0.652

0.705

0.063

0.17

0.421

0.977

0.204

0.299

0.392

0.762

0.668

















        



0.01

0.075

0.072

0.047

0.089

0.091

0.056

0.068

0.057

0.008

0.099

0.025

0.004

0.008

0.022

0.035















  

 





0.982

0.03

0.198

0.15

0.448

0.487

0.47

0.034

0.176

0.084

0.145

0.503

0.675

0.489

0.697

0.662















  

             

 

არაწრფივი დაპროგრამების ამოცანის ამოხსნისათვის სისტემას გააჩნია 

შეზღუდვების ბლოკი, რომელშიც შეტანილი უნდა იქნეს შეზღუდვები. ჩვენს 

შემთხვევაში შეზღუდვები წარმოადგენს მასის შენახვის კანონს, ბერნულის 

განტოლებას და დამატებით კინემატიკურ პირობებს: 

მასის შენახვის კანონი  

Y0

YN

yu X0 y  




d

Y0

YN

yu XN y  




d

X0

XN

xv x Y0   v x YN   




d

               (2.1.19) 

დამატებითი კინემატიკური პირობები,  

Y0

YN

yu X0 y  




d 0

                                                (2.1.20)

 

                                             Y0

YN

yu X0 0.1 y  




d 0

  

0.999 p 0 0   1.001   

წნევა პროფილის ცხვირზე უნდა იყოს 1-ს ტოლი (ნორმირება) 

Cy   0     აუცილებელი პირობაა რომ ამწევი ძალა იყოს დადებითი 

ბერნულის განტოლება, რომლის მიხედვითაც ფრთის პროფილის საწყის და 

საბოლოო კვეთში ენერგიათა სხვაობა ტოლია პროფილის ზედაპირის გასწვრივ 

ხახუნზე დახარჯული ენერგიისა: 

E1    E2    E4                                  (2.1.21) 

მიზნის ფუნქციის მინიმიზაცია და საძებნი α, β, γ კოეფიციენტების 

გამოთვლა ხორციელდება შემდეგი ოპერატორის საშუალებით: 

S MinimizeI                                                 (2.1.22) 

სადაც,  

 S
0

  

 S
1

  

 S
2


 



გამოთვლის შედეგად ვღებულობთ: 

S

0.01

0.103

0.136

0.027

0.076

0.018

0.103

0.041

0.043

0.152

0.259

0.092

0.134

0.158

0.02

0.039















0.003

0.019

0.001

0.001

0.039

0.032

0.037

0.003

0.016

0.002

0.02

0.004

0.002

0.004

0.012

0.012















1.001

0.008

0.05

0.052

0.224

0.244

0.235

0.017

0.044

0.021

0.036

0.071

0.338

0.244

0.348

0.331




















































 

IGR1    0.004  

I     0.011  

Cy   0.157  

RZEDA   0.004  

RKVEDA   0.003  

სიჩქარეთა ველის ეპიურებს სხვადასხვა კვეთში აქვს შემდეგი სახე: 

1 0 1 2 3 4 5
1

0

1

y

u X0 y ( )

 

ა) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

 

2 1 0 1 2
1

0

1

y

u XN y ( )

 

ბ) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 

 



1 0.5 0 0.5 1
1

0

1
YN

Y0

y

11 v X0 y ( )  

გ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

 

1 0.5 0 0.5 1
1

0

1

y

v XN y ( )  

დ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 

 

ნახ. 2.2  სიჩქარეთა ველის ეპიურები პროფილის  სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე 

ნაკადით გარსდენისას 

 

 

წნევათა განაწილებები პროფილის ზედა და ქვედა საზღვარზე გამოითვლება 

შემდეგნაირად: 

i1 0 q  

PZEDA
i1

p X
i1

YZ
i1

    

PQVEDA
i1

p X
i1

YK
i1

  
 

ხოლო შესაბამისი გრაფიკული სურათი ნაჩვენებია ნახ. 3.6 -ზე 



0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
0.98

0.99

1

1.01

1.02

PZEDA

PQVEDA

X  

ნახ. 2.3 წნევათა განაწილებები პროფილის ზედა და ქვედა საზღვარზე 

სიჩქარის სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 

 

ხოლო წნევათა სხვაობა პროფილის ქვედა და ზედა საზღვარს შორის 

გამოითვლება ფორმულით 

P PQVEDA PZEDA                                            
(2.1.23) 

შესაბამისი გრაფიკული სურათი კი ნაჩვენებია ნახ. 3.7-ზე 

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
0.02

0

0.02

0.04

P

X  

ნახ. 2.4 წნევათა სხვაობა პროფილის ქვედა და ზედა საზღვარს შორის 

სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 
 

მოვახდინოთ მიღებული შედეგების ანალიზი.  

IGR1    0.004  

I     0.011  

Cy   0.157  

RZEDA   0.004  

RKVEDA   0.003  



როგორც ჩანს მიზნის ფუნქციის შემადგენელი კომპონენტები: RZEDA (α, 

β), RKVEDA(α, β),  IGR1(α, β, γ) ნულთან მიახლოვებული მნიშვნელობებია, ხოლო 

თვით ჯამური ინტეგრალური ცდომილების სიზუსტე 10%-ია, ამიტომ ჩვენს 

რიცხვით ამონახნს გააჩნიათ ფიზიკური კრებადობა ექსპერიმენტულ 

მონაცემებთან. ხოლო რაც შეეხება ამწევი ძალის კოეფიციენტს, მისი სიმცირე 

განპირობებულია იმით, რომ ფრთის პროფილის გარსდენას განვიხილავთ 

ნულოვანი დასმის კუთხით, რომლის დროსაც ამწევი ძალა მინიმალურია.  

ამავე დროს წნევათა განაწილება ქვედა საზღვარზე, მეტია, ვიდრე ზედა 

საზღვარზე, რაც აუცილებელი პირობაა ამწევი ძალის წარმოშობისა და მიღებული 

ეპიურების ფორმები აკმაყოფილებს მოთხოვნებს, ანუ საწყის კვეთში სიჩქარის 

ვექტორის u მდგენელი 1)0( xu და წარმოადგენს სწორ ხაზს, ხოლო 0)0( xv  

(2.1.13) 

 

2.1..2 თვითმფრინავის ფრთის პროფილის ბლანტი სითხით გარსდენის 

ამოცანის ამოხსნა არაწრფივი დაპროგრამების მეთოდით სიჩქარის 

პარაბოლური ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 

 

 ახლა განვიხილოთ შემთხვევა, როდესაც თვითმფრინავის ფრთის 

პროფილს ეჯახება პარაბოლური ეპიურის მქონე სიჩქარეთა ნაკადი. ვიანაიდან 

ამოცანის ამოხსნის ალგორითმი. და მაშასადამე, შესაბამისი პროგრამაც 

ანალოგიურია ზემოთგანხილულისა, ამიტომ ამ პარაგრაფში ყურადღებას 

გავამახვილებთ მხოლოდ იმ განსხვავებაზე რაც არსებობს ამ ორ შემთხვევას 

შორის, და მოვახდენთ პროგრამის რეალიზაციის შედეგად მიღებული 

შედეგების ფორმირებასა და ანალიზს.   

იმისათვის რომ სიჩქარეთა ეპიურა საწყის კევთში იყოს პარაბოლური 

ფორმის აუცილებელია, რომ 2.1.13 ჩაიწეროს შემდეგი სახით  
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           (2.1.24) 

ამ შემთხვევისათვის მიღებულ შედეგებს აქვთ სახე: 
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IGR1    0.004  

I     0.012  

Cy   0.156  

RZEDA   0.005  

RKVEDA   0.003  

 

სიჩქარეთა ველის ეპიურებს სხვადასხვა კვეთში აქვს შემდეგი სახე: 
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ბ) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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გ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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დ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 

 

ნახ. 2.5. წნევათა სხვაობა პროფილის ქვედა და ზედა საზღვარს შორის 

სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 
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ნახ. 2.6. წნევათა განაწილებები პროფილის ზედა და ქვედა საზღვარზე 

სიჩქარის პარაბოლური ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 
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ნახ. 2.7. წნევათა სხვაობა პროფილის ქვედა და ზედა საზღვარს სიჩქარის 

პარაბოლური ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 

 

ამ შემთხვევაშიც, ისევე როგორც წინა შემთხვევაში ჩვენს რიცხვით ამონახსნს 

გააჩნიათ ფიზიკური კრებადობა ექსპერიმენტულ მონაცემებთან.  
 

 

 

2.2 თვითმფინავის ფრთის პროფილის ქვედა საზღვრის ოპტიმიზაცია 

მისი ბგერამდელი სიჩქარის ნაკადით გარსდენისას 

 

2.2.1 თვითმფინავის ფრთის პროფილის ქვედა საზღვრის ოპტიმიზაცია მისი 

ბგერამდელი, სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე  სიჩქარის ნაკადით გარსდენისას 

თვითმფრინავის ფრთას უწოდებენ ოტიმალურს, თუ თვითმფრინავის 

ფრთის ხარისხი K აღწევს მაქსიმალურ მნიშვნელობას 

x

y

C

C
K  ,  

1

0

))()(( dxxPzedaxPkvedaCy ,  

LmarjvenaLmarcxena

x dLLPdLLPC )()(      (2.2.1) 

როგორც ზემოაღნიშნული ფორმულებიდან ჩანს ხარისხის მაქსიმიზაციის 

მიღწევა შესაძლებელია, Cy  ამწევი ძალის გაზრდით ან Cx  წინააღმდეგობის 

ძალის შემცირებით. ჩვენი ამოცანის მიზანს წარმოადგენს ოპტიმალური ფრთის 

მიღება ამწევი ძალის კოეფიციენტის მაქსიმიზაციის პირობით. ამავე დროს უნდა 

გავითვალისწინოთ ჯამური ინტეგრალური ცდომილების მინიმიზაციის პირობაც 

[40-41]. ამ შემთხვევაში წინა ალგორითმთან შედარებით გვექნება დამატებით 

კიდევ ერთი მიზნის ფუნქცია, რომელიც ითვალისწინებს ამწევი ძალის 

მაქსიმიზაციას [45]. 



განვიხილავთ პროფილს მოცემული ზედა საზღვრით და ვეძებთ ქვედა 

საზღვარს. მოვახდინოთ საზღვრის გარდაქმნა ისე, რომ ფრთის პროფილი 

მოთავსდეს [0;1] შუალედში. მაშინ საძიებელი ქვედა საზღვარი უნდა ჩაიწეროს 

ანალიზურად როგორც კუბური პარაბოლა: 

))(1(),,( 2 bxaxxbaxfkveda                  (2.2.2) 

ზედა საზღვრის კოორდინატები ისევე როგორც წინა შემთხვევაში 

მოიცემა მატრიცის სახით: 
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ნახ.  2.8 ფრთის პროფილის მოცემული ზედა საზღვარი 

 

ოპტიმალური ქვედა საზღვარი უნდა ვიპოვოთ მისი a და b 

კოეფიციენტების საშუალებით. სიჩარეთა ველის კოორდინატებისა და წნევის 

საპოვნელად კვლავ ვიყენებთ ფორმულებს (2.1.1) _ (2.1.6).  ხოლო ბლანტი 

სითხის შემთხვევაში, მიკვრის პირობებიდან გამომდინარე სასზღვრო პირობებს 

ექნება შემდეგი სახე: 
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  (2.2.3) 

ვინაიდან ქვედა საზღვარი უცნობია და ვეძებთ a და b კოეფიციენტების 

საშუალებით. 

რადგან ნაკადის სიჩქარის ეპიურა სწორხაზოვანია, ამიტომ ადგილი 

ექნება (2.1.13)-ს. ამწევი ძალის გამოსათვლელი (2.1.7)  კი შემდეგნაირად 

ჩაიწერება: 

Cy a b ( )
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             (2.2.4) 

ჯამური ინტეგრალური ცდომილებისათვის (2.1.15) მიიღებს შემდეგ სახეს: 

I    a b( ) IGR1  ( ) RZEDA  ( ) RKVEDA   a b( )             (2.2.5) 

მაშასადამე, გვაქვს ამოცანა: ვიპოვოთ ოპტიმალური fkveda(a,b) იმ 

პირობით, რომ 

max),,( baCy                                             (2.2.6) 

min),,,,( baI                                            (2.2.7) 

ხოლო შემოფარგვლის პირობებს ანალოგიურად ზემოთგანხილულისა 

ექნებათ სახე: (2.1.18) _ (2.1.21) 



ცხადია, რომ როცა ),,( baCy  აღწევს მაქსიმუმს, 2),,( baCy მიაღწევს 

მინიმუმს. ამიტომ (2.2.6) და (2.2.7) ექსტრემალობის პირობები შეგვიძლია 

გავაერთიანოთ ერთ პირობაში:  

min),,(),,,,( 2    baCybaI                         (2.2.8) 

საბოლოოდ მიზნის ფუნქციას ექნება სახე: 

I    a b  I   a b  0.9 0.1Cy
2

a b                    (2.2.9) 

ხოლო საოპტიმიზაციო ფუნქცია_ოპერატორი პროგრამა MathCad-ზე მიიღებს 

შემდეგ სახეს: 

S MinimizeI    a b( )  
პროგრამის გათვლების შედეგად ვღებულობთ 
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Cy a b ( ) 2.541  

a 0.004  

b 0.325  

IGR1  ( ) 0.004  

RKVEDA   a b( ) 0.003  

RZEDA  ( ) 0.006  

I S0 S1 S2 a b  0.287  

ხოლო, მიღებულ პროფილს ოპტიმიზირებული ქვედა საზღვრით აქვს სახე 
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ნახ. 2.9. პროფილი მიღებული ქვედა საზღვრით სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე 

სიჩქარის ნაკადით გარსდენისას 
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y

u X0 y ( )  

ა) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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ბ) სიჩქარის ვექტორის u მდგენელის ეპიურა საბოლო კვეთში 
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11 v X0 y ( )  

გ) სიჩქარის ვექტორის v მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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დ) სიჩქარის ვექტორის v მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში. 

ნახ. 2.10. სიჩქარეთა ველის ეპიურები პროფილის  სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე 

ნაკადით გარსდენისას 
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ნახ. 2.11 წნევათა განაწილებები პროფის ზედა და ქვედა საზღვარზე სიჩქარის 

სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 
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ნახ. 2.12 წნევათა სხვაობა პროფილის ქვედა და ზედა საზღვარს შორის 
სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 

 

 

2.2..2 თვითმფინავის ფრთის პროფილის ქვედა საზღვრის ოპტიმიზაცია მისი 

ბგერამდელი, პარაბოლური ეპიურის მქონე  სიჩქარის ნაკადით გარსდენისას 

 

ახლა განვიხილოთ თვითმფრინავის ფრთის პროფილის ქვედა საზღვრის 

ოპტიმიზაციის ამოცანა პარაბოლური ეპიურის მქონე სიჩქარის ნაკადით 

გარსდენისას. ალგორითმი ანალოგიურია, იმ განსხვავებით, რომ ნაკადის 

ეპიურის პარაბოლურობის გამო (2.1.13)-ის ნაცვლად ადგილი ექნება (2.1.24).  

გათვლების შედეგად ვღებულობთ: 
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Cy a b ( ) 2.226  
a 0.004  

b 0.27  

IGR1  ( ) 0.017  

RKVEDA   a b( ) 0.004  

RZEDA  ( ) 0.008  

I S0 S1 S2 a b  0.494  
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ნახ. 2.13 პროფილი მიღებული ქვედა საზღვრით პარაბოლური სიჩქარის 

ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 
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y

u X0 y ( )  

ა) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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ბ) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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გ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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y
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დ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

ნახ.2.14  სიჩქარეთა ველის ეპიურები პროფილის  პარაბოლური ეპიურის მქონე 

ნაკადით გარსდენისას 
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ნახ. 2.15 წნევათა განაწილებები პროფილის ზედა და ქვედა საზღვარზე 

სიჩქარის პარაბოლური ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 
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ნახ. 2.16 წნევათა სხვაობა პროფილის ქვედა და ზედა საზღვარს   

შორის 

 

 

2.2.3 ოპტიმიზაციის შედეგად მიღებული პროფილის ბლანტი სითხით გარსდენის 

ამოცანის გათვლა 

 

ახლა განვიხილოთ 3.4.1 პარაგრაფში მიღებული პროფილის გათვლა  3.3.1  

და 3.3.2 პარაგრაფში განხილული ალგორითმების მიხედვით ანუ, როგორც 

პარაბოლური, ასევე სწორხაზოვანი  ეპიურის მქონე სიჩქარის ნაკადით 

გარსდენისას .   

პარაბოლური ეპიურის მქონე სიჩქარის  გარსდენისას გათვლების შედეგად 

ვღებულობთ: 

IGR1    0.003  

I     0.01  



Cy   0.122  

RZEDA   0.004  

RKVEDA   0.003  
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ა) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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ბ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

ნახ.2.17  სიჩქარეთა ველის ეპიურები პროფილის  პარაბოლური ეპიურის მქონე 

ნაკადით გარსდენისას 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

ნახ. 2.18 წნევათა განაწილებები პროფილის ზედა და ქვედა საზღვარზე 

სიჩქარის პარაბოლური ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 
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ნახ.2.19 წნევათა სხვაობა პროფილის ქვედა და ზედა საზღვარს შორის სიჩქარის 

პარაბოლური ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 

 

სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე სიჩქარის  გარსდენისას გათვლების შედეგად 

ვღებულობთ: 

IGR1    0.007  

I     0.017  

Cy   0.122  

RZEDA   0.006  

RKVEDA   0.004  
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ა) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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ბ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

ნახ.2.20 სიჩქარეთა ველის ეპიურები პროფილის  სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე 

ნაკადით გარსდენისას 



 

 

 

 

 

ნახ. 2.21 წნევათა განაწილებები პროფილის ზედა და ქვედა საზღვარზე 

სიჩქარის სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 
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ნახ. 2.22 წნევათა სხვაობა პროფილის ქვედა და ზედა საზღვარს შორის 

სწორხაზოვანი ეპიურის მქონე ნაკადით გარსდენისას 

 

 

3.5 შემხვედრი ნაკადის სიჩქარის ეპიურის ფორმის გავლენა პროფილის 

გარსდენის სურათზე 

 

 მოვახდინოთ წინა პარაგრაფების შედგების ანალიზი და ვნახოთ თუ რა 

გავლენას ახდენს შემხვედრი ნაკადის სიჩქარის ეპიურის ფორმა პროფილის 

გარსდენის სურათზე [42]. ანალიზის სიმარტივისათვის მიღებული შედეგები 

გადავიტანოთ ცხრილში: 
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0.157 0.011 0.004 0.004 0.003 

პარაბოლური 

სიჩქარეთა 

ეპიურის მქონე 

ნაკადი 

0.156 0.012 0.004 0.005 0.003 

მი
ღ

ებ
უ

ლ
ი

 პ
რ

ო
ფ

ი
ლ

ი
 

სწორხაზოვანი 

სიჩქარეთა 

ეპიურის მქონე 

ნაკადი 

0.122 0.017 0.007 0.006 0.004 

პარაბოლური 

სიჩქარეთა 

ეპიურის მქონე 

ნაკადი 

0.122 0.01 0.003 0.004 0.003 



ამგვარად, როგორც ცხრილიდან ჩანს, I, IGR1, RZEDA, RKVEDA, Cy-ის 

მნიშვნელობები მიღებული მნიშვნელობები, როგორც სწორხაზოვანი, ასევე, 

პარაბოლური სიჩქარის ნაკადით გარსდინებისას უმნიშვნელოდ განსხვავდებიან 

ერთმანეთისგან, ამიტომ შეგვიძლია დავასკვნათ, რომ სიჩქარეთა ეპიურის ფორმა, 

მნიშვნელოვნად მცირედ მოქმედებს გარსდენის სურათზე.  

 



3. თვითმფრინავის ფრთის პროფილის ქვედა საზღვრის 

ოპტიმიზაცია პარეტო-ანალიზის საფუძველზე 
 

3.1. პარეტო-ანალიზის გამოყენება პროფილის ქვედა საზღვრის ვექტორული 

ოპტიმიზაციის ამოცანის ამოხსნისას 

 
veqtoruli optimizaciis amocanis amoxsna emyareba or ZiriTad 

sakiTxs: dasaSvebi amonaxsnebis   ares  da veqtorul f kriteriums [1].  

dasaSveb areSi saukeTeso amonaxsnis povnas axdens gadawyvetilebis 

mimRebi piri.. Tu gvinda, rom )(),...(1 xfxf n  funqciis mniSvnelobebi iyos, 

minimaluri, maSin unda airCes iseTi x , rom TiToeuli ),(xf i ni ,1  

funqciis mniSvneloba iyos minimaluri. amonaxsni *x  aris efeqturi 

(pareto-optimaluri), Tu   sivrceSi ar arsebobs sxva romelime 

amonaxsni *x , romlis drosac adgili aqvs damokidebulebas 

),()( *

1 xfxf i  ni ,...,1 , amave dros, erTi romelime indeqsisTvis adgili 

aqvs mkacr utolobas. efeqtur amonaxsnTa erToblioba warmoadgens 

pareto-simravles. saukeTeso kompromisuli amonaxsni unda veZeboT 

pareto-simravleSi [1]. 

kompromisuli amonaxsnis sapovnelad, movaxdinoT pareto simravlis 

povna. davuSvaT,  sivrce amozneqilia, xolo f veqtor-funqciis kompo-

nentebi Cazneqili. imisaTvis, rom amonxsni *x  iyos pareto-

optimaluri, aucilebelia iseTi arauaryofiTi n .......,1  ricxvebis arse-

boba, romelTa jami erTis tolia da romlebic akmayofileben Semdeg 

tolobas:  

 
 


n

i

n

x

iiii xfxf
1

* )(min)(                        (1) 

sadac, n .......,1  koeficientebad SeiZleba aviRoT iseTi ricxvebi, 

rom daculi iyos piroba 



n

i

ini
1

1   ,,....,3,2,1,0  . amis Semdeg vxsniT 
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      3.2. კომპრომისული ამონახსნის არჩევა მიღებული პარეტო სიმრავლიდან. 
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varianti 

koeficientebi 

Cy I IGR1 RZEDA RKVEDA 

1  2  

1 0.9 0.1 4.134 0.06 0.042 0.01 0.009 

2 0.998 0.002 0.647 0.026 0.007 0.007 0.007 

3 0.696 0.304 21.893 0.04 0.043 0.007 0.006 

4 0.8 0.2 9.056 0.045 0.034 0.013 0.007 

5 0.529 0.471 59.323 0.032 0.047 0.007 0.006 

6 0.7 0.3 21.892 0.04 0.043 0.007 0.006 

7 0.999 0.001 0.54 0.024 0.008 0.007 0.005 

8 0.881 0.119 4.149 0.06 0.041 0.009 0.01 

9 0.854 0.146 4.238 0.032 0.015 0.007 0.005 

10 0.881 0.119 4.149 0.06 0.041 0.009 0.01 

11 0.529 0.471 59.323 0.032 0.047 0.007 0.006 

12 0.909 0.091 2.542 0.026 0.004 0.006 0.003 

13 0.605 0.395 21.874 0.023 0.023 0.007 0.007 

14 0.71 0.29 9.079 0.05 0.046 0.01 0.01 

15 0.505 0.407 21.836 0.039 0.059 0.009 0.008 

16 0.807 0.193 9.08 0.017 0.006 0.006 0.005 



varianti 1 

 
Cy a b ( ) 4.134  

a 0.004  

b 0.272  

IGR1  ( ) 0.042  

RKVEDA   a b( ) 0.009  

RZEDA  ( ) 0.01  
I S0 S1 S2 a b  0.06  
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varianti 2  

 
Cy a b ( ) 0.647  

a 0.004  

b 0.226  

IGR1  ( ) 0.007  

RKVEDA   a b( ) 0.007  

RZEDA  ( ) 0.007  

I S0 S1 S2 a b  0.026  
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varianti 3 
Cy a b ( ) 21.893  

a 0.004  

b 0.492  

IGR1  ( ) 0.043  

RKVEDA   a b( ) 0.006  

RZEDA  ( ) 0.007 I S0 S1 S2 a b  0.04
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varianti 4 

 

I    a b( ) I    a b( ) 0.8 0.2Cy a b ( )
2

  
Cy a b ( ) 9.056  

a 0.004  

b 0.342  

IGR1  ( ) 0.034  

RKVEDA   a b( ) 0.007  

RZEDA  ( ) 0.013  

I S0 S1 S2 a b  0.045  
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varianti 5 

I    a b( ) I    a b( ) 0.529 0.471Cy a b ( )
2

  
Cy a b ( ) 59.323  

a 0.004  

b 0.791  

IGR1  ( ) 0.047  

RKVEDA   a b( ) 0.006  

RZEDA  ( ) 0.007  

I S0 S1 S2 a b  0.032  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
varianti 6 

I    a b( ) I    a b( ) 0.7 0.3Cy a b ( )
2

  
Cy a b ( ) 21.892  

a 0.004  

b 0.492  

IGR1  ( ) 0.043  

RKVEDA   a b( ) 0.006  
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RZEDA  ( ) 0.007  

I S0 S1 S2 a b  0.04  

 

 

 

 

 

 

 

 

 
varianti 7 

I    a b( ) I    a b( ) 0.999 0.001Cy a b ( )
2

  
Cy a b ( ) 0.54  

a 0.004  

b 0.214  

IGR1  ( ) 0.008  

RKVEDA   a b( ) 0.005  

RZEDA  ( ) 0.007  

I S0 S1 S2 a b  0.024  

 

 

 

 

 

 

 

 

 
varianti 8 
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varianti 9 
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varianti 10 
 

 
 

varianti 11 
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varianti 12 

 

 

 

 

 

 
varianti 13 
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varianti 15 
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varianti 16 
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თავი4. ექსპერიმენტული ოპტიმალური პროფილების 

თეორიული მოდელირება 

შესავალი (ექსპერიმენტის ტექნიკა) 

 
ფრთის აეროდინამიკური მახასიათებლების გათვლა ხდება ექსპერიმენ-

ტების საფუძველზე. აეროდინამიკური ექსპერიმენტის საფუძველია ე.წ. მოძრაობის 

შექცევადობის პრინციპი, რომელიც დამყარებულია კლასიკური მექანიკის 

ფარდობითობის პრინციპზე. აეროდინამიკური ექსპერიმენტების დროს დაცული 

უნდა იყოს მოდელსა და ნატურს შორის მსგავსების კრიტერიუმების ტოლობა.  

აეროდინამიკური ექსპერიმენტებისთვის გამოყენებულია აეროდინამიკური 

მილები, ”მფრინავი ლაბორატორიები” _ სპეციალურად მოწყობილი 

თვითმფრინავები და სხვა [1].  

 

 

ნახ. 4.1 პირდაპირმოქმედი (ა) და შეკრული (ბ) ტიპის ბგერამდელი აეროდინამიკური 

მილები 

აეროდინამიკური მილი წარმოადგენს ისეთ დანადგარს, რომლის მიერ 

შექმნილ ჰაერის ნაკადში წარმოებს აეროდინამიკური ექსპერიმენტები. განასხვა-

ვებენ ძირითადად ბგერამდელ და ზებგერით აეროდინამიკურ მილებს. 



ბგერამდელი აეროდინამიკური მილი შეიძლება იყოს პირდაპირმოქმედი (ნახ.4.1.ა) 

და შეკრული (ნახ.4.1.ბ) ტიპის. პირდაპირმოქმედ აეროდინამიკურ მილში 

ვენტილიატორი (3), რომელიც ძრავის (4) საშუალებით ბრუნავს შეისრუტავს ჰაერს 

მილში და წარმართავს ნაკადს მუშა ნაწილში, სადაც დაყენებულია გამოსაცდელი 

მოდელი. პირდაპირმოქმედი აეროდინამიკური მილი სიმარტივით ხასიათდება. 

შეკრულ მილში შემავალი და გასავალი ნაწილები ერთმანეთთანაა შეერთებული. 

ასეთი მილები უფრო ეკონომიურია. მუშა ნაწილის წინ ჰაერის ნაკადის 

გასწორებისთვის დაყენებულია გისოსი (7), შევიწროვებადი საქშენი (1) 

გამიზნულია მოცემული სიჩქარის ნაკადის მისაღებად. გაფართოებადი 

დიფუზორი (2) ამცირებს სიჩქარეს და ზრდის ჭავლის წნევას. რადიატორი (8) 

ჰაერის ტემპერატურის მუდმივობას უზრუნველყოფს. მიმმართველი ფრთები (9) 

ამცირებენ ჰაერის ენერგიის კარგვას, ხელს უშლიან გრიგალების წარმოქმნას 

ნაკადის აეროდინამიკური ექსპერიმენტები ხანგრძლივი, შრომატევადი და 

ძვირადღირებული პროცესია. თითო ექპერიმენტის ჩატარება საკმაოდ დიდ 

ხარჯებთან არის დაკავშირებული. ამიტომ ჩვენი მეთოდი საშუალებას იძლევა 

უფრო იოლი გზით ზედმეტი ხარჯების გარეშე და მოკლე დროში გავთვალოთ 

ოპტიმალური პროფილი.  

მოვახდინოთ, რამდენიმე ექსპერიმენტული პროფილის გათვლა [46]. 

 

4.1 ЦАГИ 846 -14 ექსპერიმენტული პროფილის გათვლა 

მოცემულია ЦАГИ 846 -14 ექსპერიმენტული პროფილი : 
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ნახ. 4.2 ЦАГИ 846 -14 ექსპერიმენტული პროფილი 

 



ვინაიდან დავადგინეთ, რომ ნაკადის სიჩქარეთა ეპიურა გარსდენის 

სურათზე უმნიშვნელო გავლენას ახდენს, ამიტომ მოცემული ზედა საზღვრით 

ვიპოვოთ უცნობი ქვედა საზღვარი, შემდეგ მოვახდინოთ მათი გათვლა (2.1.1) 

ალგორითმით და შევადაროთ შედეგები. 

მიღებულ პროფილს აქვს სახე : 
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ნახ.4.3 ЦАГИ 846 -14 მიღებული პროფილი 

 

მოვიყვანოთ ЦАГИ846-14 ექსპერიმენტული პროფილის გათვლების შედეგები: 

IGR1    2.5 10
5

  

I     2.9441 10
4

  

Cy   0.112  

RZEDA   1.52 10
4

  

RKVEDA   1.174 10
4

  
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u X0 y ( )  

ა) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

2 1 0 1 2
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1

y

u XN y ( )  



ბ) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 

1 0.5 0 0.5 1
1

0

1

y

v XN y ( )  

გ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 

1 0.5 0 0.5 1
1

0

1

y

v X0 y ( )  

 

დ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

 

ნახ. 4.4 ЦАГИ 846 -14 ექსპერიმენტული პროფილის გარსდენილი ნაკადის 

სიჩქარეთა ველის ეპიურები 
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ნახ. 4.5  წნევათა განაწილებები ЦАГИ 846 -14 ექსპერიმენტული პროფილის ზედა 

და ქვედა საზღვარზე 
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ნახ. 4.6 წნევათა სხვაობა ЦАГИ 846 -14 ექსპერიმენტული პროფილის ქვედა და 

ზედა საზღვარს შორის  

 

ЦАГИ 846 -14 მიღებული პროფილის გათვლების შედეგები:  

IGR1    0.004  

I     0.0102  

Cy   0.112  

RZEDA   0.003  

RKVEDA   0.003  
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ა) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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ბ) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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გ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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დ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

 
ნახ.4.7 ЦАГИ 846 -14 მიღებული პროფილის გარსდენილი ნაკადის სიჩქარეთა 

ველის ეპიურები 
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ნახ.4.8 წნევათა განაწილებები ЦАГИ 846-14 მიღებული პროფილის ზედა და 

ქვედა საზღვარზე 
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ნახ. 4.9 წნევათა სხვაობა ЦАГИ 846 -14 მიღებული პროფილის ქვედა და ზედა 

საზღვარს შორის  

 

ანალიზისთვის შედეგები გადავიტანოთ ცხრილში: 

 

 Cy I IGR1 RZEDA RKVEDA 

ექსპერიმენტული 0,112 0,0102 0.004 0,003 0,003 

მიღებული 0,112 0,0002 0,000025 0.00015 0.00011 

 

ცხრილი 2. ЦАГИ 846 -14  პროფილის გარსდენის სურათის ანალიზი 

  

 

 

ამრიგად, შეგვიძლია დავსკვნათ, რომ  ექსპერიმენტული ოპტიმალური 

პროფილის შესაბამისი Cy ემთხვევა თეორიულად გამოთვლილი ოპტიმალური 

პროფილის Cy –ს, რაც იმას ნიშნავს რომ ჩვენი პროგრამა სწორად მუშაობს. ქვედა 

საზღვრის ოპტიმალური პროფილი გვიჩვენებს, რომ მოცემული ზედა საზღვრის 

პირობებში მიღებული ქვედა საზღვრის კონტურის კოორდინატების ცდომილება 

ექსპერიმენტულთან შედარებით  8%-ია, რაც არ აღემატება დასაშვებ ზღვარს.  

ახლა მოვახდინოთ ამონახსნის გამოკვლევა მდგრადობაზე ამწევი ძალის Cy 

კოეფიციენტის მიმართ. ამისთვის როგორც ექსპერიმენტული, ასევე მიღებული 

პროფილების ქვედა კონტურებს მივანიჭოთ მცირე შეშფოთება %5 -იანი 

ნაზრდი, რაც დასაშვებია პროფილის რეალური დამზადების პირობებში და 

გამოვიკვლიოთ, თუ რა გავლენას მოახდენს ეს შეშფოთება Cy კოეფიციენტის 

მნიშვნელობაზე. გამოთვლების შედეგებმა გვიჩვენა, რომ შეშფოთების შედეგად 



ექსპერიმენტული პროფილისთვის 111.0yC , ნაცვლად 0,112, ანუ ცდომილება  

0,1%-ია, ხოლო მიღებული პროფილისთვის 11.0yC , ნაცვლად 0,112-ისა, ანუ 

0,2%. ვინაიდან ცდომილება ორივე შემთხვევაში მცირეა და დასაშვებ ზღვარს არ 

აღემატება, შეგვიძლია დავასკვნათ, რომ ამონახსნი მდგრადია. 

 

4.2 NACA 4415 ექსპერიმენტული პროფილის გათვლა 

მოცემულია NACA 4415  ექსპერიმენტული პროფილი (ნახ.4.10) 
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ნახ. 4.10 NACA 4415  ექსპერიმენტული პროფილი 

 

ჩავატაროთ გათვლები ანალოგიურად ზემოაღწერილისა. 

NACA 4415 მიღებულ პროფილს აქვს სახე : 
 

ნახ.4.11  NACA 4415  მიღებული პროფილი 

 

NACA 4415 ექსპერიმენტული პროფილის გათვლების შედეგები: 

 

 

 

RZEDA   0.006  



RKVEDA   0.003  

 

 

ა)  სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

 



 



ბ) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 

 

 

 

გ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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დ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში  

 

ნახ. 4.12 NACA 4415  ექსპერიმენტული პროფილის გარსდენილი ნაკადის 

სიჩქარეთა 

ველის 

ეპიურები 

 

 

 

 

 

ნახ.4.13 წნევათა განაწილებები NACA 4415  ექსპერიმენტული პროფილის ზედა 

და ქვედა საზღვარზე 
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ნახ.4.14 წნევათა სხვაობა NACA 4415  ექსპერიმენტული პროფილის ქვედა და 

ზედა საზღვარს შორის  

 

NACA 4415 მიღებული პროფილის გათვლების შედეგები: 

IGR1    0.004  

I     0.0138  

Cy   0.106  

RZEDA   0.006  

RKVEDA   0.004  
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ა) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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ბ) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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გ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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დ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

ნახ. 4.15  NACA 4415  მიღებული პროფილის გარსდენილი ნაკადის სიჩქარეთა 

ველის ეპიურები 
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ნახ. 4.16 წნევათა განაწილებები NACA 4415  მიღებული პროფილის ზედა და ქვე-

და საზღვარზე 
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ნახ. 4.17 წნევათა სხავაობა NACA 4415   მიღებული პროფილის ზედა და ქვედა 

საზღვარზე 

 

ანალიზისთვის შედეგები გადავიტანოთ ცხრილში: 

 

 Cy I IGR1 RZEDA RKVEDA 

ექსპერიმენტული 0,161 0,0133 0,004 0,006 0,003 

მიღებული 0,106 0,0138 0,004 0,006 0,004 

 

ცხრილი 3. NACA 4415 პროფილის გარსდენის სურათის ანალიზი 

 

ამრიგად, შეგვიძლია დავსაკვნათ, რომ ცდომილება არის 6%. რაც დასაშვებ 

ფარგლებშია. ქვედა საზღვრის ოპტიმალური პროფილი გვიჩვენებს, რომ 

მოცემული ზედა საზღვრის პირობებში მიღებული ქვედა საზღვრის კონტურის 

კოორდინატების ცდომილება ექსპერიმენტულთან შედარებით  6%-ია, რაც არ 

აღემატება დასაშვებ ზღვარს.  

ანალოგიურად ზემოაღნიშნულისა მოვახდინეთ ამონახსნის მდგრადობაზე 

გამოკვლევა ამწევი ძალის Cy კოეფიციენტის მიმართ. გამოთვლების შედეგებმა 

გვიჩვენა, რომ შეშფოთების შედეგად ექსპერიმენტული პროფილისთვის 

158.0yC , ნაცვლად 0,161-ისა, ანუ ცდომილება 0,3%-ია, ხოლო მიღებული 

პროფილისთვის 106.0yC , იგივე, რაც შეშფოთებამდე. აქ პრაქტიკულად 

ცდომილება 0-ის ტოლია. ამ შემთხვევაშიც ამონახსნი მდგრადია. 

 

 

4.3 ME163 ექსპერიმენტული პროფილის გათვლა 



მოცემულია ME163 ექსპერიმენტული პროფილი: 
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ნახ.4.18  ME163 ექსპერიმენტული პროფილი 

 

ME163 მიღებულ პროფილს აქვს სახე : 
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ნახ. 4.19 ME163 მიღებული პროფილი 

 

ME163 ექსპერიმენტული პროფილის გათვლების შედეგები: 

IGR1    4.048 10
5

  

I     4.681 10
4

  

Cy   0.138  

RZEDA   2.628 10
4

  

RKVEDA   1.647 10
4

  
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ა) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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ბ) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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გ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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დ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

ნახ.4.20 ME163 ექსპერიმენტული პროფილის გარსდენილი ნაკადის სიჩქარეთა 

ველის ეპიურები 
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ნახ.4.21 წნევათა განაწილებები ME163 ექსპერიმენტული პროფილის ზედა და 

ქვედა საზღვარზე 
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ნახ.4.22 წნევათა სხვაობა ME163ექსპერიმენტული პროფილის ქვედა და ზედა 

საზღვარს შორის სწორხაზოვანი  

 

 

ME163 მიღებული პროფილის გათვლების შედეგები: 

IGR1    0  

I     0.001  

Cy   0.127  

RZEDA   7.451 10
4

  

RKVEDA   3.136 10
4

  
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ა)  სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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ბ) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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გ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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დ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 



ნახ.4.24.. ME163 მიღებული პროფილის გარსდენილი ნაკადის სიჩქარეთა 

ველის ეპიურები 
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ნახ. 4.25 წნევათა განაწილებები ME163 მიღებული პროფილის ზედა და ქვედა 

საზღვარზე 
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ნახ.4.26 წნევათა სხვაობა ME163 მიღებული  პროფილის ქვედა და ზედა 

საზღვარს შორის  

 

 

 

ანალიზისთვის შედეგები გადავიტანოთ ცხრილში: 

 

 Cy I IGR1 RZEDA RKVEDA 

ექსპერიმენტული 0.138 0.0004 0.00004 0.0002 0.00016 

მიღებული 0,127 0,001 0 0.00074 0.00031 

 

ცხრილი 4. ME163 პროფილის გარსდენის სურათის ანალიზი 

 



ამრიგად, შეგვიძლია დავსაკვნათ, რომ ცდომილება არის 6%. რაც დასაშვებ 

ფარგლებშია. ქვედა საზღვრის ოპტიმალური პროფილი გვიჩვენებს, რომ 

მოცემული ზედა საზღვრის პირობებში მიღებული ქვედა საზღვრის კონტურის 

კოორდინატების ცდომილება ექსპერიმენტულთან შედარებით  7.5%-ია, რაც არ 

აღემატება დასაშვებ ზღვარს.  

ამონახსნის მდგრადობაზე გამოკვლევის შედეგებმა გვიჩვენა, რომ შეშფო-

თების შედეგად ექსპერიმენტული პროფილისთვის 135.0yC , ნაცვლად 0,138, ანუ 

ცდომილება 0,3%-ია, ხოლო მიღებული პროფილისთვის 125.0yC , ნაცვლად 

0,127-ისა, ანუ 0,2%. ვინაიდან ცდომილება ორივე შემთხვევაში მცირეა და დასაშვებ 

ზღვარს არ აღემატება, შეგვიძლია დავასკვნათ, რომ ამონახსნი მდგრადია. 

 

4.4 Р-Ш 0.15 ექსპერიმენტული პროფილის გათვლა. 

მოცემულია Р-Ш 0.15 ექსპერიმენტული პროფილი 
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ნახ. 4.27 Р-Ш 0.15 ექსპერიმენტული პროფილი 

 

Р-Ш 0.15 მიღებულ პროფილს აქვს სახე : 
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ნახ. 4.28 Р-Ш 0.15 მიღებული პროფილი პროფილს 

 



Р-Ш 0.15 ექსპერიმენტული პროფილის გათვლების შედეგები: 

IGR1    4.947 10
6

  

I     2.606 10
4

  

Cy   0.195  

RZEDA   1.416 10
4

  

RKVEDA   1.14 10
4

  
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ა) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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ბ) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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გ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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დ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

 

ნახ. 4.29 Р-Ш 0.15  ექსპერიმენტული პროფილის გარსდენილი ნაკადის სიჩქარეთა 

ველის ეპიურები 
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ნახ.4.30 წნევათა განაწილებები Р-Ш 0.15 ექსპერიმენტული პროფილის ზედა და 

ქვედა საზღვარზე 
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ნახ.4.31 წნევათა სხვაობა Р-Ш 0.15 ექსპერიმენტული პროფილის ქვედა და 

ზედა საზღვარს  

 

Р-Ш 0.15 მიღებული პროფილის გათვლების შედეგები: 

IGR1    2.266 10
5

  

I     3.104 10
4

  

Cy   0.212  

RZEDA   1.411 10
4

  



RKVEDA   1.466 10
4

  
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ა)  სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 
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ბ) სიჩქარის ვექტორის u  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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გ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საბოლოო კვეთში 
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დ) სიჩქარის ვექტორის v  მდგენელის ეპიურა საწყის კვეთში 

ნახ. 4.32 Р-Ш 0.15 მიღებული პროფილის გარსდენილი ნაკადის სიჩქარეთა ველის 

ეპიურები 
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ნახ.4.33  წნევათა განაწილებები Р-Ш 0.15 მიღებული პროფილის ზედა და ქვედა 

საზღვარზე 

 

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
0.02

0

0.02

0.04

P

X  

ნახ.4.34 წნევათა სხვაობა Р-Ш 0.15 მიღებული პროფილის ქვედა და ზედა 

საზღვარს  

 

ანალიზისთვის შედეგები გადავიტანოთ ცხრილში: 

 

 Cy I IGR1 RZEDA RKVEDA 

ექსპერიმენტული 0.195 0,0002 0 0,00014 0.00016 

მიღებული 0,212 0,00031 0 0.00014 0.00014 

 

ცხრილი 5. Р-Ш 0.15 პროფილის გარსდენის სურათის ანალიზი 

 

ამრიგად, შეგვიძლია დავსაკვნათ, რომ ცდომილება არის 2%. რაც დასაშვებ 

ფარგლებშია. ქვედა საზღვრის ოპტიმალური პროფილი გვიჩვენებს, რომ 



მოცემული ზედა საზღვრის პირობებში მიღებული ქვედა საზღვრის კონტურის 

კოორდინატების ცდომილება ექსპერიმენტულთან შედარებით  3%-ია, რაც არ 

აღემატება დასაშვებ ზღვარს.  

ამონახსნის მდგრადობაზე  გამოკვლევის შედეგებმა გვიჩვენა, რომ შეშფო-

თების შედეგად ექსპერიმენტული პროფილისთვის 193.0yC , ნაცვლად 0,195-ისა, 

ანუ ცდომილება 0,2%-ია, ხოლო მიღებული პროფილისთვის 209.0yC , ნაცვლად 

0,212-ისა, ანუ 0,3%. ვინაიდან ცდომილება ორივე შემთხვევაში მცირეა და დასაშვებ 

ზღვარს არ აღემატება, შეგვიძლია დავასკვნათ, რომ ამონახსნი მდგრადია. 

 

 



დასკვნა 

1. არაწრფივი დაპროგრამების მეთოდის გამოყენებით ამოხსნილია 

თვითმფრინავის ფრთის ექსპერიმენტული პროფილის გარსდენის ამოცანა. ამონახ-

სნი გვიჩვენებს, რომ ჩვენი ალგორითმის მიხედვით გამოთვლილი ინტეგრალური 

ცდომილების ფუნქცია (მიზნის ფუნქცია), რომელიც რამოდენიმე სასაზღვრო 

პირობისაგან შედგება მინიმალურია. ამოცანის პრაქტიკული გადაწყვეტა 

შესრულებულია პროგრამული პაკეტის Mathcad-ის საშუალებით.  

2. ფრთის პროფილის მოცემული ზედა საზღვრის პირობებში, არაწრფივი 

დაპროგრამების მეთოდის გამოყენებით ნაპოვნია ოპტიმალური ქვედა საზღვარი, 

ამწევი ძალის yC  კოეფიციენტის მაქსიმიზაციის მიზნით. ამავე დროს, 

გათვალისწინებულია ზემოაღნიშნული ინტეგრალური ცდომილების ფუნქციის 

მინიმიზაციაც. შემდეგ, ჩვენს მიერ მიღებული პროფილის გარსდენის  ამოცანა 

ამოხსნილია წინა პუნქტში აღნიშნული ალგორითმის მიხედვით. შედარებულია 

ექსპერიმენტული და მიღებული პროფილების გარსდენის ამოცანის ამონახსნები. 

რის  მიხედვითაც შეგვიძლია  დავასკვნათ, რომ ჩვენს მიერ მიღებული პროფილი 

ოპტიმალურია 

3. განხილულია ორი ვარიანტი: 1) პროფილის გარსდენა ხდება პარაბოლური 

ეპიურის სიჩქარეთა ნაკადის მქონე სითხით, 2) სწორხაზოვანი ეპიურის სიჩქარეთა 

ნაკადის მქონე სითხით, ისე, როგორც ამას ახდენენ ექსპერიმენტების დროს. 

გამოკველულია ეპიურის ფორმის გავლენა გარსდენის რეჟიმზე. გამოკვლევის 

საფუძველზე დადგენილია, გარსდენილი სითხის სიჩქარეთა ეპიურის ფორმა 

მცირედ მოქმედებს გარსდენის რეჟიმზე. 

4. ჩატარებულია რამოდენიმე ექსპერიმენტული პროფილის: ЦАГИ 845-14, NACA 

4415, ME163, Р-ША 0.15 თეორიული მოდელირება, კერძოდ, მოცემული ზედა 

საზღვრის პირობებში ნაპოვნია ოპტიმალური ქვედა საზღვრები. რომლებიც 

შედარებულია ამწევი ძალის yC  კოეფიციენტების მიხედვით. ვინაიდან მათ 

მნიშვნელობებს შორის ცდომილება დასაშვებ ზღვარს არ აღემეტება. შეგვიძლია 

დავასკვნათ, რომ ჩვენს მიერ აგებული მათემატიკური მოდელი და ამოხსნის 

ალგორითმი რეალურად ასახავს სინამდვილეს, ანუ ადეკვატურია. 



5. გამოკვლეულია ამონახსნის მდგრადობა პროფილის ქვედა საზღვრის დასშვები 

შეშფოთების, კერძოდ %5 -იანი  ნაზრდის მინიჭების შემდეგ. შედეგები 

მიღებულია როგორც ექსპერიმენტული, ასევე  მიღებული პროფილებისთვის, რის 

შედეგადაც შეგვიძლია დავასკნათ, რომ მოცემული შეშფოთება უმნიშვნელო 

გავლენას ახდენს yC  კოეფიციენტზე და ტექნოლოგიურად ასეთი პროფილების 

დამზადება შესაძლებელია. 

ამრიგად,  ნაშრომში აგებულია ფრთის ოპტიმალური პროფილის პოვნის 

ალგორითმი  პროგრამა MathCad-ზე, რომელიც საშუალებას იძლევა ცნობილი 

ზედა საზღვრის პირობებში ვიპოვოთ ქვედა საზღვრის ოპტიმალური ფორმა, იმ 

მიზნით, რომ ამწევი ძალის კოეფიციენტი იყოს მაქსიმალური. ეს ამოცანა მეტად 

აქტუალურია, რადგან თვითმფრინავის ფრთის გათვლა დღემდე, ძირითადად 

დამყარებულია ექსპერიმენტებზე აეროდინამიკურ მილებში, რაც დიდ 

დანახარჯებთანაა დაკავშირებული. არსებობს ფრთის გარსდენის ამოცანების 

შესწავლის პროგრამული პაკეტები COSMOS დa ANSYS, მაგრამ ისინი არ იძლევიან 

ოპტიმალური პროფილის პოვნის საშუალებას, არამედ იძლევიან არსებული 

პროფილების აეროდინამიკური მახასიათებლებს. მაშინ როდესაც, ჩვენს მიერ 

აგებული ალგორითმი საშუალებას იძლევა როგორც აეროდინამიკური 

მახასიათებლების დათვლისა, ასევე ოპტიმალური ქვედა საზღვრის პოვნისა. 
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