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1. Wprowadzenie

Aerodynamiczne badania do$wiadczalne prowadzone sa przede wszystkim w specjal-
nych urzadzeniach laboratoryjnych — tunelach aerodynamicznych — badz dla bardzo
duzych predkosci przeptywu takZze w rurach uderzeniowych.

Tunel aerodynamiczny stanowi urzadzenie, w ktérym w sztuczny sposdb mozna uzyskaé
jednorodny, ustalony strumien powietrza o danej predkodci przeptywu, oplywajacy
badane ciato, a czeSciej jego model. Rozwdj tuneli aerodynamicznych datuje sie od konca
XIX wieku, kiedy powstaly pierwsze tunele, obejmujgc stopniowo coraz szerszy zakres
‘predkoscei 1 warunkow przeptywu. Pierwsze badania tunelowe podjeto w 70-tych latach
XIX wieku przez Whenhema w Anglii i Wellesa w Stanach Zjednoczonych. Wlasciwy
jednak rozwdj tuneli nalezy datowa¢ od przetomu XIX i XX wieku, a zwlaszcza od badan
braci Wright 1901 r. w Stanach Zjednoczonych, ktérych wyniki wykorzystano w budowie
pierwszego samolotu [11].

Obecnie istnieje na §wiecie bardzo duza ilo§¢ réznorodnych tuneli aerodynamicznych??,
rozniacych si¢ zasadami dziatania, zakresem predkosci — od kilku metréw na sekunde —
do liczb Macha rzedu kilkudziesigciu — wymiarami od kilkunastocentymetrowych do
kilkudziesieciometrowych komor pomiarowych, diugo$cia czasu pracy poczawszy od
mikrosekund, stosowanym medium oraz temperaturg i ci$nieniem spigtrzenia.

W wysoko rozwinigtych przemystowo krajach éwiata znajduja si¢ dziesiatki a nawet
setki tuneli aerodynamicznych, w ktorych badania wytyczaja rozwdj eksperymentalnej
aerodynamiki jako dziedziny nauki, a takie szerokie jej wykorzystanie w rdznych dzie-
dzinach techniki i przemystu,

W zakresie duzych predkosci przeptywu, ktdrym to okre§leniem obejmujemy predkosci
pod-, okolo- i naddzwigkowe, poczatek rozwoju tunelowych badad aerodynamicznych
nastapit jeszcze w okresie przed II wojnq $wiatowa, Z tym jednak, ze dwczesne badania
dotyczyly zakresu predkosci poddzwigckowych wzglednie naddzwigckowych.?> Spowodo-
wane to bylo niemoznoscia uzyskania, w 6wczesnych tunelach o statych Scianach, pred-

bw samych Stanach Zjednoczonych warto$¢ aerodynamicznych tuneli i urzadzen w gtownych
ofrodkach badawczych szacowano w polowie lat 70-tych na 2,5 mld dolaréw [12).”
» Pierwszy tunel naddiwigkowy zbudowany zostat w ETH w Zurichu — Szwajcaria w 1935 r. [1].
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kosei okotodZwigkowych. Dopiero wprowadzenie komér pomiarowych tzw. ,,wentylowa.

nych”® pozwolilo na budowe po II wojnie §wiatowej w Stanach Zjednoczonych i w Szwecj;

pierwszych tuneli okolodzwigkowych. Szybki rozwéj tych tuneli nastatpit w latach 50-tych,

W tym tez okresie powstal nowy’typ tunelu, tzw. trisonicznego, w ktorym uzyskiwany

jest caty zakres pod-, okoto- 1 naddZwigkowych predkosci przeplywu (typowy zakres liczh

Macha wynosi 0,2-0,5 jako dolny zakres do 2,5-4 jako gorny) [19].

'~ Na Zachodzie istniato w latach 70-tych ponad 30 duzych transonicznych tuneli aero-

dynamicznych o przestrzeni pomiarowej rzgdu kilku metréw, ktérych ogélna wartosé

wynosi okoto 1 mld dolaréow w cenach 1974 r. [14].

Eksper ymentalne badania aerodynamiczne majg trzy gtéwne obszary dzm{ama w kto-
rych stawiane sa specyficzne cele: _ :
— w badaniach podstawowych rdéznych zjawisk przeplywowych uzyskanie wynikéw,

-ktére. umozliwia stworzenie nowych teoretycznych modeli, stanowigcych -podstawg

przyszlych prac teoretycznych,

— weryfikacje poprawno$ci stosowanych, a szczegdlnic rozwijanych nowych metod
obliczeniowych,

— rozwigzywanie zagaduiefi acrodynamicznych w pracach rozwojowych nowokonstruo-
wanych urzadzen w zakresie duzych predkosei, dotyczy to szczegdlnie réznorodnych
obiektéw latajacych: samolotéw, smlgtowcow i rakiet, a takZze maszyn przeplywo-
wych.

W zakresie badan podstawowych najwigksze zainteresowanie badaczy zwrdcone jest
na: zagadnienia mechanizmu turbulencji; wzajemnej interferencji fali uderzeniowej
i warstwy przysciennej w naddzwigkowym, a szczegdlnie okolodzwickowym przeptywie;
oderwan przeplywu .zardwno stacjonarnych, jakie wystgpuja na krawedziach natarcia
smuklych platéw nosnych lub cial osiowosymetrycznych, a takze spowodowanych fala
uderzeniows; zagadnienia warstwy przysciennej; zagadnienia przeplywéw wielofazowych;
zagadnienia wymiany ciepta w przeplywie; zjawiska halasu.

Szybki rozwdj metod numerycznych aerodynamiki, szczegdlnie w zakresie okotodzwie-
kowym®, zwiazany z gwaltownym udoskonaleniem techniki komputerowej w dwu ostat-
nich dekadach, powoduje zwigkszenie zapotrzebowania na wyniki badan eksperymental-
nych, ktére mogtyby shuzy¢ do weryfikacji poprawnodci przyjmowanych modeli obk-
czeniowych. Badania te prowadzone sa na modelach o prostej geometrii, takiej aby z jed-
nej strony dokonywane pordwnania nie byly obcigzone nieprawidtoéciami aproksymadji
skomplikowanych ksztattéw geometrycznych modelu, z drugiej strony za$§ winny na tych
modelach wystepowaé wszystkie charakterystyczne wiasnoéci fozpatrywanych 1ZECZy-
wistych pol przeplywu. Jak to podnosi Whitfield — mozliwoéci prawidlowego wykorzysta-
nia aerodynamiki numerycznej w technice sg okreslone moziiwodciamj metod sprawdzenia
ich w eksperymentalnych badaniach tunelowych [5].

Jednak zdecydowana wigkszo$é eksperymentalnych badan aerodynamicznych poswig-
cona jest pracom rozwojowym techniki lotniczej. Nalezy tu przypomnieé, ze juz od po-

% Sciany komory ze szczelinami badz otworami, .przez ktére moze byé odsysane z komory powietrze.
# Obecnie mozna juz oblicza¢ oplywy okolodzwigkowe profili oraz tréjwymiarowe skrzydel z wyst¢-
pujacymi falami uderzeniowymi uwzglgdniajac warstwe przy$cienna.
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czatkéw rozwoju lotnictwa w 1903 r. — tunel acrodynamiczny i eksperymentalne badania
stanowia gléwne narzedzie w pracach badawczych i konstrukeyjnych tej dziedziny tech-
niki. Z drugiej strony rozwdj tuneli i techniki badan aerodynamicznych jest $cisle zwigzany
z rozwojem lotnictwa i kosmonautyki. W szeregu opracowaniach [4 - 6] wskazuje sie
ze wedtug wszelkiego prawdopodobiefistwa przez nastgpne dwie (lub wigcej) dekady
tunel bedzie ciagle jeszcze gtéwnym narzedziem dla konstruktoréw samolotéw, $migtow-
cow i rakiet. o

W miar¢ rozwoju lotnictwa. wzrasta, szczeg6lnie szybko od II wojny §wiatowej, ilo§é
godzin badan tunelowych przy konstrukcji kolejnych samolotow. Ilo$é godzin badan
w tunelu aerodynamicznym potrzebnych do skonstruowania nowego samolotu wzrasta
w przyblizeniu wyktadniczo w przedziale lat 1960 - 80. W zaleznoéci od samolotu wynosi
to od kilku tysigcy do kilkudziesi¢ciu tysiecy godzin [5, 7, 16]. o

Obecnie przewiduje sig, Ze projekt nowego samolotu wojskowego lub pasazerskiego
wymaga¢ bedzie wkrotce 80 tysiecy godzin badan w tunelu. Stanowi to dziesieé lat nie-
przerwanych badafd w jednym tunelu, co wskazuje na skale technicznych potrzeb w tej
dziedzinie. W badaniach tych najwyisza wage przywiazuje si¢ do uzyskania wartosci
charakterystyk aerodynamicznych badanego obiektu, mozliwie odpowiadajacym wat-
tosciom wystgpujacym w locie swobodnym. Warunkuje to zachowanie odpowiednich
liczb podobienstwa, uniknigcie oddziatywania §cian tunelu na oplyw badanego modelu,
a takze polepszenie jako$ci strumienia w tunelu i zwiekszenia dokladnoéci pomiarow,
W rozpatrywanym zakresie duzych predkoéci istniejace urzadzenia tunelowe wmozli-
wiajg doktadne speinienie liczby Macha, tj. warunkow éci§liwoéci dla badanych dzisiej-
szych obiektow latajacych. Natomiast uzyskanie w tunelu liczb Reynoldsa odpowiada-
jacych lotom swobodnym jest obecnie trudne czy wrecz niemozljwe [12]. Przez diugie
lata uwazano, ze dla powyzszych predkosei spetnienie liczby Reynoldsa ma drugorzedne
znaczenie 1 wplyw jej na uzyskane charakterystyki uwzgledniano poprzez prosta ekstra-
polacje wynikow tunelowych do warunkéw lotu przy zatoZeniu, 2é liczba Reynoldsa wplywa
gléwnie na opdr tarcia. Jednakze, jak stwierdzono na przetomie lat 60-tych i 70-tych
w pracach nad samolotem C-141 jest to daleko niestuszne, szczegdlnie w zakresie transo-
nicznym. Stwierdzono znaczne réznice w potozeniu fali uderzeniowej, a takze w charakte-
rystykach przede wszystkim momentowych [12]. ‘

Wprowadzenie réznych metod symulacji wysokich liczb Reynoldsa w badaniach
tunelowych z niskimi wartoéciami Re poprzez wymuszanie przejécia warstwy w poblizu
krawedzi natarcia, czy tzw. tylnego polozenia przejécia nie daje w pelni zadawalajacych
rezultatéw. Dlatego tez w drugiej potowie lat 70-tych w Stanach Zjednoczonych oraz
w ramach wspéipracy 4-ch krajéw zachodnioeuropejskich (Anglii, REN, Francji i Holandii)
podjeto budowe dwu tuneli transonicznych o naturalnych liczbach Reynoldsa. Sa to
ogromne i kosztowne przedsigwzigcia, ktére jak wskazuja w literaturze, beda mieé pod-
stawowe znaczenie nie tylko dla budowanych obicktéw latajacych, ale takze dla dalszego
rozwoju samej aerodynamiki zaréwno eksperymentalnej, jak i obliczeniowej. Warto przy-
toczy¢ choéby tylko zasadnicze dane techniczne tunelu NFT, ktorego zakonczenie budowy
w Osrodku Badawczym w Langley (Stany Zjednoczone) przewidziano na rok 1982 [10].
Jest to kiriogeniczny transoniczny tunel ciaglego dziatania o przestrzeni pomiarowej
2,44%x2,44 m, w ktérym jako czynnik roboczy zastosowano azot. Wysokie wartosci liczb
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Reynoldsa (do 120- 106 dla M = 1,0 przy dlugoéci odniesienia 0,244 m) przeptywu uzys-
kano poprzez obniZenie temperatury spigtrzenia czynnika roboczego do 78°K, unikajsc
w ten sposoéb nadmiernych obcigzend 1 zmniejszajac zapotrzebowanie mocy do napedu
tunelu. Temperatura obnizana jest poprzez wtrysk cieklego azotu w obiegu tunclu. .

W tunelu realizowana jest niezalezna regulacja temperatury, ciSnienia i predkosei
‘przeptywu (M = 0-1,2), co pozwala na osobne badania wplywu liczby Macha, liczby
Reynoldsa, aeroelastyczno$ci na wiasnosci aerodynamiczne badanych modeli. Koszt
budowy obliczono na 100 mln dol w 1980 r. przy wykorzystaniu ukladu napgdowego
i systemu jego regulacji z przeznaczonego do rozbiorki tunelu naddzwickowego. Projekty
wspomnianego tunelu europejskiego przewiduja takze zastosowanie obnizenia tempera-
'tury. Wymiary tunelu 2,4 % 2,0 m z ci$nieniem roboczym do 4,5 atm. Oczekuje sig mozli-
wosci ostagniecia liczb Reynoldsa rzgdu 50- 10° dla poddzwigkowo/okotodzwigkowych
predkosci. W razie podjecia budowy przewiduje si¢ jej zakoficzenie w 1990 r. [11].

Tunel aerodynamiczny moze byé w wielu aspektach uwazany za pewnego rodzaju
analogowy komputer, ktéry umozliwia efektywne rozwiazanie kompletnych, tréjwymiaro-
wych réwnan Naviera-Stokesa dla $ciSliwego turbulentnego przeplywu. Istnieje jednakze
szereg ograniczen dla kazdego tunelu.

Maksymalne wymiary modelu, jaki moZe by¢ umieszczony w tunelu i graniczne war-
tosci parametréw przeptywu, jak ciénienie, temperatura i predko$¢ ograniczajg liczbe
Reynoldsa mozliwg do uzyskania. Interferencja $cian i zamocowania modelu ogranicza
dokladno$¢ symulacji w tunelu warunkéw swobodnego przeplywu czy lotu, szczegdlnie
w tunelach transonicznych. —

Aeroelastyczna deformacja modelu zwiekszona w stosunku do rzeczywisto$ci na skutek
duzych wartosci ci$nierlia dynamicznego, panujacego w tunelu stanowi istotne ogranicze-
nie poprawnosci modelowania geometrycznego, szczegdlnie w tunelach o podwyzszonych
wartosciach liczby Reynoldsa. Niejednorodnosé¢ strumienia w tunelu, a przede wszystkim
poziom jego turbulencji ogranicza poprawnos$é symulacji przejécia warstwy przySciennej,
wystepujacego w przeplywie swobodnym.

Jednym z gléwnych kierunkéw przezwycigzania tych ograniczen, obok wspomnianej
juz budowy tuneli o naturalnych liczbach Re, jest wprowadzenie maszyn cyfrowych
w cksperymentalne badania .aerodynamiczne. Nastgpuje i bedzie w najblizszym czasie
coraz bardziej sig rozszerzala wzajemna integracja tuneli aerodynamicznych i elektronicz-
nych maszyn cyfrowych [4-9]. Kolejne stadia tej integracji to:

— wykorzystanie EMC przy rejestracji i przetwarzaniu danych pomiarowych, obecnie

) moZliwa jest prezentacja wynikow pomiarowych w formie odpowiednich wspolczynni-
kéw bezwymiarowych w postaci cyfrowej lub graf icinej w ciagu kilku zaledwie sekund
po badaniach, a takZe w czasie rzeczywistym w trakcie badan,

— wykorzystanie EMC w programowanym sterowaniu tunelem oraz polozeniem i geo-
metrig modelu polegajaca na tym, ze pewne mierzone w tunelu wielkosci aerodynamiczne
sa uzywane poprzez maszyng cyfrowa w petli sprz¢zenia zwrotnego, jako dane w ste-
rowaniu; szereg przykladéw przedstawiono w [5, 8, 9]. -

— wykorzystanie EMC w przeprowadzaniu poréwnai uzyskiwanych wynikéw pomiaro-
wych z wynikami obliczen réznymi metodami w czasie rzeczywistym, co umozliwi
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badaczom uzyskanie lepszej znajomosci fizycznych procesdw optywéw badanych mo-
deli i zjawisk, ,

— wykorzystanie EMC do poprawienia symulacji warunkéw swobodnego przeptywu
przez zastosowanie w tunelu koncepcji samoregulujacych sie $cian, w ktérej pewne
mierzone w poblizu Sciany tunelu parametry przeplywu wykorzystywane sa w petli
sprzgzenia zwrotnego uktadu EMC —ksztalt geometryczny $ciany badz warunki
wymiany masy na $cianie wentylowanej w celu iteracyjnego osiggnigcia bezinterfe-
rencyjnego przeplywu w tunelu, tj. odpowiadajqcego przeptywowi nieograniczonemu
[13, 17, 18]; wprowadzenie w oparciu o odpowiednie programy obliczeniowe poprawek
na interferencje zamocowania modelu.

Najwazniejszymi zagadnieniami, wymagajacymi obecnie poprawy w eksperymental-
nych badaniach aerodynamicznych, szczegdlnie w zakresie duzych predkosei sa: jakosé
czy inacze] mowiac poprawnos$¢ uzyskiwanych wynikdw pomiarowych, efektywnosé
ckonomiczna programéw badawczych, mozliwo$é pelnej symulacji naturalnego, swobod-
nego przeplywu. ' .

Przed pierwsza potowa lat 70-tych poprawe jakosci wynikéw pomiarowych uzyski-
wano gldéwnie dzigki polepszeniu dokiadnosci stosowanych przyrzadéw, pomiarowych,
jak: czujniki ci$nienia, wagi aerodynamiczne statyczne i dynamiczne itp. Obecnie oczekuje
sig, ze dalszg poprawe bedzie mozna uzyskaé jako rezultat podwyzszenia jakosci strumienia
w tunelu, gtéwnie poprzez udoskonalenie konstrukeji dyszy i komory pomiarowej tunelu,
ich kalibracji, coraz doskonalszej weryfikacji przy uzyciu specjainych modeli wzorcowych
oraz zastosowania nowoczesnych technik pomiaru pola, przeptywu, omawianych szczegd-
towo w pracy [15].

Poswigcenie uwagi efektywnoéci ekonomicznej eksperymentalnych programéw ba-
dawczych wiaze sie z szybkim, bo dwu-trzykrotnym wzrostem kosztow energii elektrycz-
nej w ostatniej dekadzie. Nalezy tu podkreslié, ze koszty energii elektrycznej stanowia
znaczng czgdé kosztéw badafd w tunelu, siggajaca 50% w niektérych badaniach [16].

Rekompensaty wplywu wzrostu kosztu energii elektrycznej na koszt badan tunelowych
poszukuje si¢ na drodze wzrostu ilodci uzyskiwanych danych pomiarowych w jednostce
czasu pracy tunelu. Wzrost ilosci danych pomiarowych mozna uzyskaé poprzez udoskona-~
lenia wszelkich urzadzen tunelowych, ale przede wszystkim poprzez wspomnlanq juz

integracje maszyn cyfrowych z tunelem.

2. Stan krajowej bazy badawczej

Eksperymentalne badania aerodynamiczne w Polsce prowadzone sa w szerokim
zakresie predkosci od malych pr@dkosm poddzwigkowych M = 0,3 do predkosci hlper-
dzwickowych.  Motywacje do podejmowania tych badarn pochodza przede wszystkim
z zastosowan praktycznych w konstruowanym i produkowanym sprzecie latajacym,
a takZe ze stawianych celéw poznawczych dynamiki gazéw. -

W zakresie duzych predkosci krajowa baza badawcza obeJmuJe 4-ry tunele aerody-
namiczne oraz rury uderzeniowe. Tunele znajduja si¢ w Instytucie Lotnictwa, Politech-
nice Warszawskiej i Wojskowej Akademii Techniczhej. W Instytucie Podstawowych
Problem6éw Techniki mieszcza sig rury uderzeniowe.
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Najwickszym i najbardziej nowoczesnym obiektem jest tunel N-3 w Instytucie Lot-
nictwa o wymiarach przestrzeni pomiarowej 06x 0,6 m, ktérego scheimat przedstawiono
na rys. 1. Jest to tunel trisoniczny o zakresie liczb Macha M = 0,2 - 2,3, nieciaglego dzia-
lania, z czeSciowa recyrkulacjg powietrza dzigki zastosowaniu eigktora ci$nieniowego,
Tunel zasilany jest z dwu kulistych zbiornikéw sprezonego powietiza o objetosci 2880 m?
i maksymalnym ciénieniu 9 atm. Powietrze to sprezane jest dwoma spreZzarkami odsrod-
kowymi o mocy 2000 KW, odpowiednio oczyszczone i osuszone. Sredni czas pracy ty-
nelu dla naddzwiekowych liczb Macha wynosi okolo 3 minut, zwigkszajac si¢ dla mniej-
szych poddzwigkowych liczb Macha M = 0,4-0,5 do kilkunastu minut.

EZ DF KP KDW4) KS(5)S

" Rys. 1. Schemat tunelu duzych predkoéci N-3 Instytutu Lotnictwa

W zakresie predkosci pod i okotodZzwiekowych w tunelu N-3 mozliwe sg do uzyskania
liczby Macha od 0,2 do 1,15 poprzez zmiang cisnienia spigtrzenia w komorze stabili-
zacyjnej. Cisnienie to zmieniane jest poprzez zmiang szczeliny ezektora (2) przy jedno-
czesnym wutrzymywaniu -statego ciénienia w komorze ezektora za pomoca zaworu regu-
lujgcego (3). Zmiana liczby Macha w zakresie naddZwigkowym realizowana jest przez
wymian¢ odpowiednio uksztaltowanych wkladek zmieniajacych ksztatt dyszy w komorze
(4) tunelu. '

Dla uzyskania odpowiedniej jednorodno$ci i zmniejszenia turbulencji strumienia
w komorze pomiarowej zastosowano doé¢ duza kontrakcje okreslona stosunkiem powierz-
chni przekrojéw komory stabilizacyjnej (5) i komory pomiarowej wynoszaca 8,03. W tym
celu takZe umieszczono w komorze stabilizacyjnej ulownice i siatki deturbulizacyjne.

Znajdujacy sig za komora pomiarowa dyfuzor posiada, dzigki czterem wezlom o re-
gulowanych silnikami elektrycznymi poloZeniach, mozliwoéé zmiany ksztattu z rozbiez-
nego, stosowanego w zakresie pod i okolodZwigckowego do zbiezno-rozbieznego dla
naddzwickowego zakresu. ' _

W zakresie pod i okolodZwigkowym komora pomiarowa wyposazona jest w gérna
i dolna $ciang¢ perforowang. Stopien perforacji okrelany jako stosunek powierzchni
otwor6w do. catkowitej powierzchni danej §ciany wynosi 19%,. Otwory sa kolowe, prosto-
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padfe o $rednicy 10 mm, uzupetnione w poczatkowej czgéci komory slotami wzdtuznymi.
Poprzez perforacj¢ nastgpuje odsysanie powietrza przeptywajacego przez komorg pomia-
rowa do komory pojemnikowej, skad zasysane jest z powrotem w obieg gtéwny tunelu
do dyfuzora. Pozwala to unikng¢ zjawiska ,,blokowania’ przeptywu w tunelu dla nadkry-
tycznych liczb Macha. Perforacja powoduje takze zmniejszenie interferencji $cian tunelu
na oplyw badanego modelu, szczegdlnie w zakresie okolodzwickowym. Sciany gérna
"i dolna sg wymienne i dla badan w zakresie naddzwickowym zastepowane sa $cianami
pelnymi, bez otwordw. Nalezy dodaé, Ze sciany te maja regulowane pochylenie, dla kom-
 pensacji wzrostu warstwy przyScienne;.

W tunelu istnieje mozliwos$¢ zmiany w ograniczonym. zakresie liczby Reynoldsa, nie-
zaleznie od liczby Macha. Zmiang te uzyskuje si¢ na drodze zmiany ci$nienia spictrzenia
przeplywu w tunelu za pomoca dlawika wydmuchu (6) i ezektora zasysajacego (7). Zak-
res mozliwych do zyskania liczb Reynoldsa w tunelu N-3 przedstawiono w pracy [71].

Dwa naddzwigkowe tunele: N-2 w Instytucie Lotnictwa i na Politechnice Warszawskiej
zblizone sa do siebie zaréwno wymiarami jak i zasada dzialania. Tunel N-2 ma powierz-
chnie przekroju poprzecznego 0,15x0,15 m, a tunel P. W. nieco wigksza 0,2x0,2 m.
Oba tunele sa typu wydmuchowego o dzialaniu niecigglym, zasilane ze zbiornikow spre-
zonego powietrza. W przypadku tunelu N-2 zbiorniki te maja pojemnosé 2880 m? i cié-
nienie 9 atm, co daje bardzo dlugi — rzgdu godziny czas dmuchu. Czas ten dla tunelu
P. W. podyktowany niewielka objgtoscia zbiornika wynosi tylko minuty. Zmiany liczb
Macha w obu tunelach uzyskuje si¢ poprzez wymiane wkladek dyszy naddiwigkowej.
Dla tunelu N-2 uzyskano wymierny i jednorodny przeplyw w komorze pomiarowej dla
liczb Macha M = 1,6; 1,75{ 1,9; 2; 2,1; 2,35; 2:5; 3; 3,55. .

Bardzo interesujace i rzadko stosowane rozwigzanie konstrukcji komory pomiarowej
charakteryzuje naddzwigkowy tunel uruchomiony w Wojskowej Akademii Technicznej
w 1975 r. [55]. Komora pomiarowa tego tunelu jest typu zamknigtego ze swobodnym
strumieniem powietrza. Ma ona wymiary poprzeczne znacznie wigksze od wymiarow
dyszy w przekroju wylotowym, ktore wynosza 0,3x0,3 m. Komora taka, jak wskazuje
sig w pracy [55] ma szereg zalet. Tunel jest typu wydmuchowego. W tunelu przeprowa-
dzono specjalng kalibracje badajac strukture strumienia bez i z modelem w zaleznosci
od parametrow spigtrzenia przed dysza. Badania szeregu modeli w ksztalcie stozkdw,
podwdjnych stozkéw, kombinacji czgdci cylindrycznych i stozkowych pozwolily ustalié '
maksymalne wymiary modeli jakie moga by¢ badane w tunelu. Zbadano takze wplyw
ksztaltu i wymiaréw modeli na charakter naddZwigkowego strumienia w strefie pomiaro-
wej. Badania przeprowadzono dla liczb Macha M = 2,05; 2,5; 3; 3,5.

‘3. Prace nad technika badawcza w tunelach duiych predkosci

Eksperymentalne badania aerodynamiczne w. zakresie duzych predkosci wymagaja
stosowania szeregu specjalnych technik pomiarowych. Wysokie wymagania, co do dokfad-
nosci uzyskiwanych wynikéw oraz jak najlepszej symulacji warunkéw swobodnego prze-
plywu wokét badanych modeli stwarzajgc koniecznodé statego doskonalenia stosowanych
technik pomiarowych, jak réwniez stosowanych urzadzed i aparatury pomiarowe;.
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Jednakze nie chocby najbardziej skomplikowane technicznie problemy, stanowia
kluczowe zagadnienia w technice badawczej w zakresic duzych predkoéei. Jest nim in-
terpretacja uzyskiwanych wynikéw uwzgledniajaca poprawnos¢ symulacji i modelowania
badanych zjawisk i optywow, oddziatywanie $cian tunelu i zamocowan modelu.

Niezbednym uzupelnieniem staje si¢ wizualizacja. badanych probleméw. Wiaénie te
zagadnienia przedstawimy nieco blizej. . _

3.1. Zagadnienla interferencji $clan 1 badania modeli wzorcowyeh. Zagadnienia interpretacji
uzyskiwanych wynikow w tunelach duzych predkosei zwiazanc sa w gtownej mierze z za-
gadnieniami niemodelowania liczby Reynoldsa, jako$cia strumienia w tunelu, stosowa-
nymi urzadzeniami i technikg pomiarowa oraz z oddzialywaniem $cian tunelu na badany
oplyw. Wyniki pomiaréw ci$nien i sit na modelu umieszczonym w tunelu réznig sie od
wartosci tych wielkosci wystepujacych na tym modelu dla takich samych warunkéw prze-
plyw, t]. kata natarcia.i liczby Macha, w swobodnym przeptywie. Na rdznice te spowodo-
wane oddziatywaniem $cian skladaja si¢ w gtownej mierze:

— przyspieszenie przeplywu rekompensujace zmniejszenie powierzchni przekroju po-
przecznego tunelu w obszarze umieszezenia modelu zwigzane z zachowaniem ciggtosci
przepltywu

— zmiany pola przeptywu, ksztattw | krzywizny linii pradu, wynikajace z koniecznoscei
spelnienia, na poloZonej stosunkowo blisko modelu $cianie tunely, warunku réwno-
leglosci do niej przeptywu.

W zakresie poddzwigkowym, dzieki opracowaniu odpowiednich metod teoretycznych,
mozliwe jest, uwzglednienie interferencji $cian poprzez wprowadzenie odpowiednich
poprawek [23], wymaga to eksperymentalnej weryfikacji wprowadzonych poprawek.
Szczegblnie ta weryfikacja jest istotna w zakresie duzych predkosci poddzwiekowych,
gdzie w tunelach stosowane sa Sciany z perforacja lub slotami, z czym wiaze si¢ znaczne
skomplikowanie i niejednorodno$é¢ warunkow brzegowych.

Eksperymentalna weryfikacja wymagana jest takze w stosunku do jakoéci strumienia
i poprawnodci stosowanych urzadzen i techniki pomiarowej, a takze dla sprawdzenia
poprawnodci doboru wielko$ci modelu w stosunku do rozmiaréw komory pomiarowej.
W badaniach takich stosowane sg tak zwane modele wzorcowe. Sg to modele o okreslonej
geometrii schematycznej konfiguracji samolotu, ciala osiowosymetrycznego skrzydia
lub tez plata o nieskonczonym wydhizeniu. Charakterystyki aerodynamiczne tych modeli
sa znane z badafl w szeregu tunelach, szczegblnie w przestrzeniach pomiarowych znacznie
wigkszych od wymiaréw tych modeli. Przykladowo mozna tu wymiceni¢ badania jednego
z tréjwymiarowych modeli wzorcowych ONERA M w tunelu PTW 16T, gdzie stosunek
powierzchni przekrojéw poprzecznych modelu i tunelu wynosit 0,01% [24]. Dla badan
dwuwymiarowych modele wzorcowe stanowig platy o nieskoficzonym wydhiZeniu zaz-
wyczaj o profilu NACA 0012 [19, 20]. Na rys. 2 przedstawiono wybrane dla liczb Macha
M = 0,3; 0,6 i 0,7 wyniki badan uwzgledniajace poprawki interferencyjne, profilu NACA
0012 w tunelu N-3, ktére przeprowadzono w szerokim zakresie M = 0,3-0,9 [21]. Za-
leznosci ¢,(@) pordwnano z wynikami badad w tunelu NPL [22] oraz dodatkowo dla
M 2> 0,6 z tunelu NAE [20]. Podobnic jak dla M = 0,6 bardzo dobrg zgodnoéé uzyskano
i dla pozostatych liczb Macha, z wyjatkiem malych predkosci M = 0,3, dla ktérej zaznacza
sie wyraznie réznica w pochodnej. Wynika to z mniejszej doktadnosci dokonanego osza-
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cowania parametru przenikliwosci écian perforowanych, charakteryzujqcego warunki
brzegowe przeplywu w tu‘nelu'N-3. .

Wezesniej juz wspomniano o istotnosci doboru wielkosci modelu do danej przestrzeni
pomiarowej. Sprawdzenie prawidlowosci tego doboru dokonaé mozna w badaniach modeli
geometrycznie podobnych, réZnigcych sig wielkoscia. W tym celu w tunelu N-3 przepro-
wadzono dodatkowe badania profilu NACA 0012 na modelu o zmmiejszonej cigciwie
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Rys. 2. Por6wnanie zalezno$ci wspolczynnika sily .. Rys. 3. Wplyw wielkodci modelu profilu,
no$nej od kata natarcia profilu NACA 0012 NACA 0012 na zalezno$¢ wspolczynnika sily
uzyskanej w tunelu N-3 oraz tunelach NPL [22] noénej od kata natarcia — tunel ‘N-3

i NAE [20]

réwnej 140 mm. Cigciwa taka daje wartoéé stosunku cfh zblizong do dolnej granicy tego
stosunku spotykanego w literaturze. Na rys. 3. przedstawiono poréwnanie zaleznoéci
wspolezynnika sity nosnej od kata natarcia dla modelu profilu NACA 0012 o cigciwach
170 i 140 mm. W zakresie przeptywu bez oderwania zgodno$é rozpatrywanej zaleznoéci
jest zadawalajaca, natomiast na warto$¢ C, .. uwidacznia si¢ wplyw liczby Reynoldsa.

W badaniach tréjwymiarowych obecnie w zakresie pod i okofodiwigkowym stosowa-
ne s3 szeroko w miedzynarodowej praktyce badawczej przede wszystkim model wzorcowy
ONERA M [24], a takze i starsze (z poczgtku lat 50-tych) modele wzorcowe AGARD
B i C [19], dla ktérych jednakZe z racji geometrii wlaciwym' obszarem stosowalno$ci
sa predkosci naddzwickowe, Stanowia one bowiem uklad skrzydlo-kadtub, w ktérym
kadtub to cylinder z owalng czescia przednia, skrzydto natomiast jest typu delta z katem
skosu 60° i dwutukowym profilem o 4% gruboéci. Jednakze wobec braku innych mozli-
wosci w badaniach w tunelu N-3 zastosowano dwa geometryczne podobnesmodele AGARD
B réznigce sig wielkoscig [25], a mianowicie stosunek powierzchni przekrojéw pop;ze‘:c?-
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nych modelu i komory pomiarowej wynosit 1% i 2%. Poréwnanie uzyskanych charakte-
rystyk tych dwéch modeli oraz poréwnanie ich z danymi literaturowymi pozwolilo ‘na
okre$lenie dopuszezalnych wielkosci modeli badanych w tunelu, potrzeby stosowania
korekcji na interferencje écian, a takze ocenié¢ ogélng poprawnos¢ uzyskiwanych wynikéw
w tunelu N-3. Przykladowo na rys. 4 przedstawiono takie poréwnanie dla liczby Macha
M = 0,8. Uzyskana zadawalajaca zgodnos§¢ zaleznosci ¢, = f(«) pozwala wnosi¢ o pop-

-2 0 2 4 6 o
C, T T T Y T T T T 1

T N
041 { ) N AS

A Y A
03t

WD
°

lil
\10\3’ '
-4

02 ) o 'S ) 7

| I ) ] 1 1 L L
-002 0 002 004 006 Cx,Cry
C.let) Cy (Cz) Cmg(cz)

tunel N-3 .

AGARD B1%, *° ° e
AGARD 827 4 a s
tunel PWT 1

model AGARD B-0,01%,

Rys. 4. Porownanie charak_terystykAaerodynamlcznych modelu wzorcow;ego AGARD B 1% i 2%{ uzyskane
- w tunelu N-3 i PWT 16T —0,019; [24]

rawnoéci badan w tunelu N-3 w zakresie okolodZzwigkowym modeli o wielkodci blokazu
do 2%, w ktérych moga by¢ pomijane poprawki interferencyjne. Wigksze warto$ci wspol-
czynnika oporu uzyskane w tunelu N-3 wynikaja przede wszystkim z réznicy w liczbach
Reynoldsa, ale takZze moga by¢ spowodowane gradientem ci§nienia wystepujacym w tu-
nelu N-3, co wskazuje na konieczno$é stosowania odpwiedniej poprawki -[25]. )
3.2. Automatyzacja pomlaréw. Pierwszym krokiem we wprowadzeniu maszyn cyfrowych
w eksperymentalne badania aerodynamiczne jest wykorzystame ich w przetwarzamu
danych pomiarowych, a takie w prz€prowadzaniu samych pomiaréw. Ta faza wspom-
nianej wczesniej integracii EMC i tunelu realizowana jest w krajowej bazie badawczej.
W tunelu N-3*realizowany jest uklad automatyzacji pomiardw i przetwarzania wynikow
SPITA N-3 oparty o minikomputer TPA-70 produkcji wegierskiej o pamigci operacyjnej
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Rys. 5. Schemat ci§nieniow9go uvkladu pomiarowo-rejestrujacego tunelu N3

32 K. Poniewaz w badaniach rozkladéw cisnieri spotykamy si¢ z najwigksza iloscia danych
(przyktadowo dla badan w zakresie pod i okotodZwigkowym jednego profilu badz skrzydia
jest to rzad okolo 0,5 min danych), to w pierwszym rz¢dzie podjeto dla tych badan
wprowadzenie dutomatyzacji pomiaréw. Obecnie zrealizowano i wdrozono uproszczony
ci$nieniowy uklad pomiarowo-rejestrujgcy, przedstawiony schematilcznie na rys. 5. Do
pomiaru ci§nienia w 192 punktach uzyto przelacznika typu SCANIVALVE 48 S9GM
z napgdem solenoidowym, zlozonego z 4-ech sekcji wyposazonych w czujniki tensomet--
Tyczne ci$nienia typu DRUCK PDCR 22. Parametry przeplywu niezaburzonego w komo-
rZe pomiarowej— ci$nienie spigtrzenia i statyczne — mierzone sg czujnikami transfor-
matorowymi typu CCT-MFP (wykonanymi w Instytucie Lotnictwa) dla kazdego potoze-
nia przetacznika. Minikomputer. dzigki specjalnemu oprogramowaniu [27] steruje po-
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miarami oraz gromadzi w parmigci operacyjnej dane pomiarowe w trakcie dmuchu. Dape
te, po dmuchu rejestrowane na tagmie papierowej, przetwarzane byly wedhug specjalnego
programu obliczeniowo-graficznego [28] na maszynie cyfrowej NOVA 840 WyposaZonej
w plotter BENSON. Program umozliwial obliczenie i wydruk wspolezynnikéw aerody-

namicznych oraz wykonanie wykreséw mierzonych rozkladow cisnienia i zaleznoéci ¢,, ¢,,
cw od kata natarcia. Opisany uklad pomiarowo-rejestrujacy oraz system przetwarzajgcy
obliczeniowo-wykreslny skrécily wielokrotnie czas trwania i pracochtonno$é badan ci-
nieniowych. Pozwolity badaczom na skupienie swoich wysitkéw na analizie rezultatéw,
przyczyniajgc sig do lepszego poznania badanych zjawisk.

W obecnie realizowanej wersji wspomniany ukfad SPITA N-3 [26] zbudowany bedzie
z podsystemdw pomiarowego i informacyjnego, sprzgzenie ktorych nastapi poprzez urza-
dzenia standardu CAMAC oraz z podsystemu stymulacyjncgo. Podsystem pomiarowy
przeprowadzaé bedzie trzy podstawowe rodzaje badan: wagowe, rozkladdw ci$nien
statycznych i dynamicznych. Bedzie wyposazony w szereg przetwornikdw takich jak wagi
aerodynamiczne, przelgcznik ci$nienia SCANIVALVE i réznego rodzaju czujniki ci$nie-
nia. Centralng czes¢ podsystemu informacyjnego stanowi¢ bedzie minikomputer TPA-70/25
wyposazony w blok sprzeZenia z magistraly CAMAC. Zasadniczymi zadaniami tego
podsystemu beda: rejestracja i gromadzenie danych, sterowanie pomiarem i dmuchem
oraz kontrola poprawnosci pracy urzadzen pomiarowych, wykonywanie obliczefi w czasie
rzeczywistym oraz po zakonczeniu pomiardw.

W czasie rzeczywistym obliczenia dotyczy¢ beda parametréw sterowania nastawami
kata natarcia modelu, parametréw strumienia, liczby Macha, wybranych mierzonych
wielkosci w jednostkach technicznych, kontroli przekroczen warto§ci granicznych.
Niektore parametry istotne dla prowadzenia eksperymentu wyéwietlane bedg na moni-
torze operatora. Podsystem stymulujacy, bedacy Zrédlem nastawien zaprogramowanych
wielkosci, ustala warunki pracy tuneln i badanego modelu.

W naddzwickowym tunelu WAT-u uruchomiono ci$nieniowy, wielokanalowy system
pomiarowy, rejestrujacy [56]. W sklad tego systemu wchodzi elektroniczny uktad pomia-
rowy ,,Jzolda”, tensometryczne przetworniki ci$nienia z indywidualnymi zasilaczami
i wzmacniaczami, interface IC W-23, voltomierze cyfrowe V-628 oraz urzadzenia per-
foracyjne: drukarki, perforator i czytnik taémy papierowej. Dane zapisane na tasmie
papierowej przetwarzane sa wg specjalnego programu na EMC ODRA 1305.

3.3. Wizualizacja przeplyws. Waznym uzupelnieniem znanych szeroko w eksperymental-
nych badaniach aerodynamicznych w zakresie duzych predkosei metod wizualizacji,
wykorzystujgcych specjalng aparature optyczng jest wizualizacja przeptywu na oplywanej
powierzchni badanego modelu. Wizualizacja ta polega na pokryciu powierzchni modely
odpowiednio przygotowang ciekla mieszaning, ktéra w czasie pracy tunelu tworzy obraz
linii pradu na tej optywanej powierzchni. Dla uzyskania wlasciwego obrazu konieczne jest
dobranie odpowiedniej lepkodci mieszaniny (w ramach specjalnych badaf)) i sposobu jej
nanoszenia, a takle czasu pracy tunelu [35]. ) '

Badania wizualizacji przeplywu na powierzchni modelu pozwalaja na lepsze rtoz-
poznanie szerggu zjawisk wystepujacych w zakresie predkodei duzych. W zakresie pred-
kosci podkrytycznych waznym bedzie zbadanie warunkéw przeplywu inicjacji oderwania,
okreslenia miejsca inicjacji oderwania na eplywanej powierzchni oraz rozwoju oderwania
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przeplywu w miarg zwigkszania kata natarcia czy predkosci przeplywu. Jeszcze bardziej
interesujacym beda te badania wizualizacyjne w zakresie predkosci nadkrytycznych.

Pozwalaja one zwizualizowa¢ falg uderzeniows, a wiasciwie linig odpowiadajacej podstawie

tej fali rozmieszczonej na oplywanej powierzchni, poczawszy od stosunkowo niewielkie]j

jej intensywnosci. Umozliwia to stosunkowo precyzyjne okreslenie warunkéw przeptywu -
(liczby Macha M i kgta natarcia optywanego modelu) pojawiania sie fali uderzeniowej

zaréwno dla katéw natarcia bliskich zeru, jak i dla duzych katéw natarcia bliskich kry-

tycznemu. Mozliwe sg takze badania rozwoju fali uderzeniowej — wzrostu jej intensyw-

nosci i rozpigtosci oraz jej przemieszczanie si¢ w miarg wzrostu liczby Macha czy kata

natarcia oraz w koncu badania oderwania przeplywu wywolanego fala o odpowiednio

duzej intensywnosci.

Méwiagc o nowych metodach wizualizacji przeptywu warto wspommnieé¢ o kolorowej
wizualizacji metoda schlierenowska. Technike t¢ wprowadzono w tunelu naddZwigkowym
WAT-u. '

3.4. Nowe komory transoniczne. W ostatnim czasie w dwu tunelach naddZwiekowych N-2
w Instytucie Lotnictwa i na Politechnice Warszawskiej zbudowano komory transoniczne,
rozszerzajace zakresy pomiarowe tych tuneli. W obu tunelach wentylowane sg tylko
gorna i dolna $cianka, pod ktérymi znajduja sie¢ komory pojemnikowe, z ktérych po-
wietrze odsysane z gltéwnego przeplywu przedostaje si¢ do dyfuzora. Kounstrukcje te
réznia si¢ natomiast geometrig S$cianck wentylowanych. W tunelu PW =zastosowane
wzdtuzne sloty o malym stopniu perforacji 8. W tunelu N-2 éciany sa perforowane
o pochylonych pod katem 50° otworkach o érednicy 3,3 mm. Wprowadzono tu ciekawe
rozwiazanie konstrukcyjne pozwalajace zmienia¢ stopiert perforacji od 0 do 24%/. Prowa-
dzone sa wstgpne dmuchy obejmujace regulacje i kalibracje aerodynamiczng tunelu,

4, Modelowe badania rozwojowe techniki lotniczej
4.1. Badania modelowe samolotow 1 ich seginentéw

4.1.1. Badania wplywu skosu skrzydia na charakterystykl aerodynmamiczne samolotu. Jedng z me-
tod optymalizacji wlasnoséci aerodynamicznych samolotu w szerokim zakresie predkosci
lotu od matych predkosci startu do naddZwiekowych jest zimiana skosu skrzydia. Zagad-
nienie to badano w tunely N-3 w zakresie liczb Macha od 0,6 do 2,3 na modelu sche-
matyzowanego samolotu o cylindrycznym kadhubie z uderzeniem poziomym i pionowym
[33, 34] Na rys. 6 przyktadowo pokazano jak w miarg¢ wzrostu kata skosu skrzydta zmniejsza
si¢ wspblezynnik sity noénej dla ustalonego kata natarcia. Dla mniejszych katoéw skosu
% < 35° maleje wspdtczynnik ¢, max, Natomiast przy wyzszych katach zmianie ulega cha-
rakter oderwania. Dla y = 70° wyraZnie wigkszy niz liniowy przyrost ¢, dla « > 4 wska-
zuje na wystapienie na krawedzi natarcia stacjonarnego wiru zwigzanego, ktéry w zakre-
sie do & = 16° zachowuje swoja strukture. Dla poddzwigkowych predkosci mozna przyjac,
ze opér minimalny nie zalezy od kata skosu — rys. 7. Natomiast juz dla ¢, > 0,1 wzrost
skosu powoduje znaczny przyrost oporu. Wzrost kata skosu opéznia oczywiscie wysta-
pienie kryzysu falowego — rys. 8, przy czym wzrost oporu jest tym wigkszy i gwaltownicjszy
im ten kat jest mniejszy. Dla predkosci M = 1 w przypadku nie wystapienia kryzysu
falowego (dla y = 55° i 70°), podobnie jak w zakresie poddzwigkowym, zwigkszenie kata

8 Mech. Teor. i Stos.



Rys. 6. Zaleznos¢é wspblczynnika sily noénej od kata natarcia modelu s-tu o zmiennym skosie skrzydia
dla M = 0,7
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Rys. 7. -Biegunowe modelu s-tu o zmiennym skosie skrzydla dla M =0,7; 1,0; 2,3
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skosn powoduje wzrost oporu. Dopiero dla duzej naddzwigkowej predkosci M = 2,3,
skrzydto o skosie y = 70° wykazuje swoja wyZszo$é — opér jego jest mniejszy nizZ
skrzydta o y = 55°. Efekty aerodynamiczne wyplywajace z zastosowania skrzydia o okre-
dlonym skosie w poszczegoinych zakresach predkosci pokazano ogélnie na rys. 8, przed-
stawiajac zalezno$é stosunku (¢, [c.)max, okleélajqcego doskonalo$é aerodynamiczng od .
liczby Macha.
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Rys. 8. Wplyw liczby Macha na minimalny op()r i maksymalna doskonalo$¢ modelu-s-tu o zmiennym
- skosie skrzydia

4.1.2. Badania pod- 1 przydiwlekowego oplywa skrzydla o malym skosie. Skrzydia o ‘niedu-
zym skosie ze wzgledéw konstrukeyjnych oraz z racji posiadania pewnych zalet aerody-
namlcznych ciesza si¢ zainteresowaniem konstruktoréw samolotéw o duzych poddZwie-
kowych predkodciach lotu. W tym zakresie predkosci moga na skrzydle wystgpowad
jednoczeénie obszary poddzwigkowego i naddiwigkowego przeplywu zakoriczone falg
uderzeniows, co znacznie komplikuje zjawiska zachodzace w oplywie skrzydia. Rozwéj
oplywu na skrzydle trapezowym o skosie 19° — badanym w tunelu N-3 [35] — przedsta-
wiono na rys. 9 korelujgc go z zaleZno$ciami wspdlczynnikow (cx ie, = f(]\l)). Wysta-
pienie na skrzydle fali uderzeniowej o bardzo matlej infensywnoséci nie powoduje jakoscio-
wych zmian w powyzszych zaleznoéciach (M = 0,793). “Dopiero odpowiedni wzrost
intensywnogei tej fali (M = 0,815) prowadzi do wystapienia gwaltownego wzrostu oporu.
Dalszy wzrost predkosci zwigksza intensywno$é fali i w wyniku wzajemnego oddziaty-
wania jej z warstwa przy$cienng nastepuje oderwanie przeplywu tuz za falg (M = 0,84),
ktére powoduje spadek wartosci wspolczynnika sily nosnej. Okreslajac wartosci liczby
Macha, przy ktérych zachodza powyZsze zjawiska dla szeregu wartoéci wspoélczypnika c,
wyznaczona jest granica wzrostu oporu M,, = f(c;) 1 granica oderwania M,; = f(c.),
ktére dla rozpatrywanego skrzydla przedstawiono na rys. 10.

Wystapienie obszaru oderwania o znacznej rozlegtosci moze prowadzié do buffe-
tingu skrzydta, zjawiska stanowiacego dynamiczng odpowiedZ samolotu na przypadkowe

hid
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Rys. 9. Rozwoj oplywn na skrzydle o nieduzym skosie przy wzroicie liczby Machadla kata natarcia 0,4°

wzbudzenia wywolanc pulsacja sit aerodynamicznych. Buffeting skrzydia powodowaé
moze nieprzyjemne dla zalogi czy pasazeréw, a nawet niebezpieczne dla konstrukeji sa-
molotu wibracje, a takze zakldcenia w prawidlowym dzialaniu czulego wyposaZenia
i wykonywaniu zadan, przyczyniajac sie do ograniczenia osiggéw samolotu. W badaniach
tunelowych istotne jest wigc okreélenie poczatku wystgpowania buffetingu. Granicg
poczatku buffetingu C,,; = F(M) rozpatrywanego skrzydta, okreslona na drodze pomiaru
wartoéci skutecznej niestacjonarnych napreZen zginajacych nasade sztywnego modelu
skrzydla, przedstawiono na rys. 11 [36]. Analiza korelacji rozwoju oderwania przeplywu
z poczatkiem wystgpowania buffetingu pozwolita stwierdzié, ze dla malych liczb Macha
M < 0,7 wystapienie tych zjawisk przesunigte jest wzgledem siebie o okoto 2°. Natomiast
dla wyzszych liczb Macha M > 0,8 zjawiska te zachodza w zasadzie jednoczesnie dla

tego samego kata natarcia. Spowodowane jest to tym, ze dla tych predko$ci oderwanie
przeplywu wywolane jest przez silng fale uderzeniowa — nastgpuje gwattownie i obejmuje
znaczny obszar skrzydia, co powoduje jednoczesne wystgpienie buffetingu,
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Rys. 10. Granica wzrostu oporu i oderwania dia skrzydia o nieduzym skosie
1. Czmax; 2. granica poczatku oderwania; 3. pranica wzrostu oporu

Przeprowadzajac analiz¢ poddzwigkowego oplywu skrzydla o nieduzym skosie z punktu
widzenia oderwania przeplywu mozna wydzieli¢ cztery przedzialy predkosci, dla ktérych
przebieg oderwania i zalezno$¢ C, = f(e) ma w przyblizeniu taki sam charakter. W zakresie
liczb Macha do okoto 0,6 wystgpuje oderwanie typu ,,niescisliwego™ zachodzace na du-
zych katach natarcia, spowodowane duzym dodatnim gradientem ci$nienia. Rozwdj
tego oderwania jest stosunkowo wolny, co znajduje odbicie w przebiegu zmian sily nos-
nej na duzych katach natarcia. Oderwanie'to powiekszajac sie ze wzrostem kata obejmuje
stopniowo cale skrzydlo. Wzrost liczby Macha powoduje zwykle przyspieszenie wystg-
pienia oderwania, w zwiazku z czym ﬁastgpuje spadek wartosci C, max z& wzrostem pred-
kosci przeptywu. Drugi przedzial, obejmujacy zakres liczb M od okoto 0,6 do 0,75 charakte-
ryzuje sig¢ oderwaniem wywolanyin staby falg uderzeniowa, wystgpujaca w poblizu kra-
wedzi natarcia dla odpowiednio duZych katéw natarcia. Charakterystyczng cechy jest
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Rys, 11. Granica poczatku wystepowania buttefingu skrzydia o nieduzym skosie
a) | — pomiar opus — boczitek buffetingu; 2 — a poczatku utraty liniowosci zaleznosci C, = f(a); 3 — wizualizacja prze-
plywu — inicjacja oderwania; b) 1-— pomiar ogyrg — poczatek buffetinge; 2 — C, poczatku utraty liniowosci w zaleznoscl
C, = fa); 3 -— oszacownnie z empirycznej zaleznodci- korelacyjnej C”,,'=,f(1v1,' tle, flo)
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Rys. 12. Oddzialywanie interceptora na oplyw. profil'u w zakresie transonicznym

gwaltowne rozszerzanie si¢ obszari oderwania na cale skrzydlo, czemu towarzyszy spadek
sity nosnej. W tym przedziale wzrost liczby Macha powoduje opdznienie wystapienia
oderwania, co powoduje zazwyczaj wzrost lub utrzymywanie si¢ statej wartosci C,
przy wzroécie predkosci. W kolejnym przedziale odpowiadajgcym zakresowi liczb Macha
od okoto 0,75 do 0,88 oderwanie powstaje w wyniku wzajemnego oddziatywania warstwy
przysciennej z silng fala tworzaca si¢ w potowie cigciwy skrzydia na matych katach na-
tarcia. W tym zakresie oderwanie obejmuje obszar miedzy fala a krawedziag sptywu, ktory
nie uleéga wigkszym zmianom ze wzrostem kata natarcia. Po wystapieniu oderwania za-
leznoéci C, = f(o) pozostaje liniowa, jednakze wystepuje znaczne zmniejszenie pochodnej
de,|dx. Wzrost liczby Macha przyspiesza zdecydowanie wystapienie oderwania — z czym
wiaZe si¢ gwaltowny spadek wspoélezynnika poczatku buffetingu C,pb. Ostatni przedzial
dla M > ~ 0,88 charakteryzuje si¢ tym, Ze na gdérnej powierzchni skrzydia oderwanic
wystepuje w catym zakresie uzytkowych katéw natarcia. Natomiast w zakresie ujemnych
katéw natarcia oderwanie przeptywu nastepuje réwniez na dolnej powierzchni skrzydla —
co objawia si¢ charakterystyczna postacia zaleznosci C, = f(«) z nieliniowym. przebiegiem
dla tych katow. .
~ 4.1.3. Badania dwuwymiarowe Interceptoréw. W zakresiz duzych predkosdci lotu samolotéw
interceptory moga stanowi¢ urzadzenia wspomagajace lotki w sterowaniu poprzeczaym.
Interceptor jest to zwykle plaska plytka zamocowana zawiasowo do gérnej powierzchai
skrzydia, ktéra moze by¢ odchylana w stosunku do niego pod okreélonym katem.
Zagadnienie aerodynamiki interceptoréw w dwuwymiarowym przeplywie badano
w tunelach N-3 i N-2, obejmujac caly zakres praktycznego stosowania interceptoréw od
liczby Macha 0,5 do 2,3. Okreslono oddziatywanie interceptora i jego parametréw geomet-
rycznych na lokalne wl_asnoéci opltywu, jak réwniez integralne, przede wszystkim na sif¢
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Rys. 13. Zaleznos¢ wspolczynnika sity no$nej od kata natarcia profili katalogowych NACA dia liczb
Macha M =041 0,8

noéng profilu. W niskich poddzwigkowych predkosciach interceptor oddzialywuje na
optyw wokét catego profilu, powodujac zmiany ci$nienia zaréwno na gornej, jak i na dolnej
stronie profilu. W zakresie transonicznym fala uderzeniowa zamykajaca obszar naddzwie-
kowy znacznie komplikuje obraz optywu profilu z interceptorem, wplywajac decydujaco
na zmiang charakteru oddziatywania interceptofa na optyw profilu. W tym zakresie pred-
ko$ci wystepuja istotne jako§ciowe réznice w rozkladzie cifnienia oraz gwaltowne zmiany
skutecznoéci interceptora ze wzrostem liczby Macha. Opierajac si¢ na analizie rozkladéw
ciSnienia i wizualizacji przeptywu stwierdzono wystgpowanie siedmiu réznych stanow
optywu profilu z interceptorem, w ktérych oddziatywanie jego na optyw profilu i charakter
tego oplywu s podobne. Poczawszy od stanu optywu, w ktérym interceptor powoduje
zmiang z czgsciowo lub catkowicie naddzwickowego przeptywu na gérnej stronie profilu
na calkowicie poddzwigkowy, oddziatywujac na optyw gérnej i dolnej strony profily,
podobnie jak dla matych poddiwigkowych predkosci. Skoriczywszy na stanie oplywu,
w ktérym intercetor oddziatywuje tylko lokalnie na gérnej stronie profilu — przed i za
interceptorem, gdzie wystepuja dwa zamkniete obszary oderwania, co charakterystyczne
jest ta._kze dla naddZwigkowych' predkosci. Stwierdzono korelacj¢ wspomnianych wyzej
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Rys. 14. Wplyw liczby Macha na wspélczynnik maksymalnej sily no§nej mihimalnego oporu i momentu
przy zerowej sile nosnej dla profili katalogowych NACA badanych w tunelu N-3

zmian skutecznosci mtexceptora z liczba Macha ze stanami opltywu wystepujacymi w zak-
resie transonicznym, -

4.1.4. Badanla oplywu klasycznych profili w zakresie duzych predkosci. W szeregu projekto-
wych pracach aerodynamicznych przede wszystkim techniki lotniczej, wymagana jest
znajomo$¢ charakterystyk aerodynamicznych stosowanych profili w szerokim zakresie
predkosci. Na konkretne zapotrzebowanie konstruktoréw badania tego rodzaju prowa-
dzone sg w tunelu N-3. Dotyczyly one wlasciwie prawie w calosci wszystkich stosowanych
praktycznie rodzin profili NACA: a mianowicie 4-ro, 5-cio, 6-cio cyfrowych oraz serii
NACA 16. Badano profile NACA 0012, 23012, 64009, 64210 i 16506 [37 - 40], mierzac
wspétezynniki sity noénej i momentu w oparciu o rozktad cisnienia na profilu oraz wspét-
czynnika oporu w oparciu o pomiar stéaty impulsu w §ladzie. Badany zakres liczb Macha
obejmowat od 0,3 do 0,9 — 0,95. Przedstawiajac na rys. 13 i 14 zalezno$é ¢, = f(z) dla
wybranych liczb Macha M = 0,4 i 0,8 oraz wplyw liczby Macha na wybrane parametry
aerodynamiczne pokazano charakterystyczne wlasnoéci aerodynamiczne tych profili
w réznych zakresach duzych predkosci przeptywu.
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Rys. 15. Wplyw podgiecia krawegdzi splywu profilu NACA 23012M na jego charakterystyki aerodynamiczne
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Rys. 16, Wplyw dlugosci cieciwy i kata wychylenia trymera na wspélczynnik momentu przy zerowej Sile
nosnej profilu NACA23012M :

‘o — kau odchylenia trymera; ¢ — wzgledna dlugosé trymera

[631]
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Jednym z najwazniejszych wymagan dla profili stosowanych na fopaty wirnika nosnego
simiglowca jest mozliwie mata wartos$¢ wspotezynnika momentu. Zmniejszenie tego wspéi-
czynnika mozna uzyska¢ poprzez podniesienie krawedzi sptywu. Opracowana przez
konstruktorow wersje takiego zmodyfikowanego profilu NACA 23012, w ktérym kra-
wedZ splywu podniesiono o 0,8% cigciwy, badano w tunelu N-3 [37]. Zmianie wspélczyn.
nika momentu — rys. 15, towarzyszyt spadek maksymalnego wspétczynnika sify nosnej
w zakresie malych liczb Macha do 0,45. '
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Rys. 17 Wplyw liczby Macha na wspolczynnik momentu zawiasowego steru wysokosci

W technice $miglowcowej stosowane sa na lopatach wirnikéw noénych klatki odcigza-
Jace — trymery, umieszczone na krawedzi sptywu topaty i wychylane odpowiednio w celu
uzyskania zmian momentu skrecajacego topatg. W tunelu N-3 przeprowadzono- badania
wplywu dtugosei cigciwy i kata wychylenia trymera na charakterystyki aerodynamiczne
profilu NACA 23012M, przede wszystkim momentowe [41]. Stwierdzono, ze w badanym
zakresie liczb Macha M = 0, 3-0,6 zmiany wspétczynnika momentu nie zaleza od liczby
Macha, natomiast wzrastaja ze wzrostem dlugoéci cigciwy i kata wychylenia trymera
Jjak przedstawiono to na rys. 16.

4.1.5. Wplyw Scisliwodci na moment zawlasowy powlerzchni sterowych. W ljteraturze brak jest
danych dotyczacych wplywu $cisliwosci na moment zawiasowy powierzchni sterowych,
- szezegblnie dla przydzwigkowych predkosci. Dla wypetnienia tej luki 1 wyjasnienia modzli-
woscl stosowania w obliczeniach teorii liniowej przeprowadzono badania momentu za-
wiasowego izolowanego modelu steru wysokosci [42] w-zakresie liczb Macha M = 3,0-
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-0,92. Moment zawiasowy steru mierzony byt dla réznych polozefi osi obrotu steru tzn.
roznych kompensacji wyrazonych stosunkiem cigciwy. steru i za osia obrotu, dobieranej
odpowiednio dla zmniejszenia momentu zawiasowego. W przybliZzeniu wspotezynnik
pmomentu zawiasowego mozna wyrazi¢ nastgpujaca zaleZnosciy

Cimz = b1a+b2§

gdzie: by = dey, /da; by = de,,/do

Stwierdzono, Ze zaleznosé ta obownqzme w przyblizeniu do liczby Macha M = 09
dla badanego steru. Dlatego tez wplyw Scisliwosci na moment zawiasowy okreslony moze
by¢ poprzez w zaleznoSciach b, 1 b, = f(M), ktére przedstawiono na rys. 17 dla dwu
skrajnych polozen osi obrotu steru. W podkrytycznym zakresie predkosci do M = 0,6 -
- 0,65 pochodne b; i b, sa zasadniczo niezalezne od liczby Macha, a wzrost kompensacji
(odpowiada fo przesunigciu osi obrotu ku krawedzi sptywu) w badanym zakresie powo-
duje spadek bezwzglednych wartosci pochodnych. Dla wyzszych liczb Macha, szczegdlnie
nadkrytycznych, wystepuja znaczne zmiany rozpatrywanych pochodnych, ktére nie sg
opisane przez liniowa teori¢. Przebieg pochodnej b, = dc,,,/de jakosciowo zalezy od
kompensacji — w zakresie M = 0,65-0,8 maleje lub ros$nie ze wzrostem liczby Macha
zaleznie od potoZenia osi obrotu. Szczegdlnie duze i gwaltowne zmiany wystgpuja w nad-
krytycznym zakresie pochodnej b, = dc,,/d5. W zakresie M = 0,75 - 0,85 odwrotnie
niz dla podkrytycznych predkosci wzrost kompensacji powoduje wzrost bezwzglednych
‘wartosci pochodnych by i by.

»

4.2, Badania nowo konstruowanych profili Smiglowcowych i smiglowych

4.2.1. Profile przeznaczone na lopaty wirnika nosnego $miglowea. Jednym 2z najbardziej zlo-
zonych zagadnien aerodynamiki jest optyw lopat wirnika no$nego $migtowca. Warunki
optywu lopaty istotnie jakoSciowo zmieniaja sig w trakcie jednego obrotu wirnika, a do-
- datkowa komplikacj¢ stanowi niestacjonarnoéé i tréjwymiarowo$é tego oplywu. W przy-
padku lotu postgpowego wirniki te przechodza kolejno od nadkrytycznego optywu z faly
uderzeniowa przy ¢, ~ 0 na topacie nacierajacej do optywu o matych liczbach Macha
rzedu 0,2 - 0,4 przy maksymalnych wartosciach wspolczynnika ¢,. W zawiasie na zew-
ngtrznych czgéeiach topaty przeplyw osiaga liczbe Macha 0,6 - 0,7, co przy wartosciach
wspblezynnika ¢, ~ 0,6 powoduje wystapienie lokalnie w poblizu krawedzi natarcia
naddzwigkowych obszaréw zakonczonych fala uderzeniowa. [1]. Zjawiska falowe sta-
nowia istotne ograniczenie osiggéw $miglowca. Jedna z drég polepszenia tych osiagéw
jest zastosowanie na lopacie nowych, specjalnie skonstruowanych, z°uwzglednieniem
najnowszych osiagnieé¢ aerodynamiki pod i okotodzwickowe] profili aerodynamicznych,
ktore lepiej bytyby dostosowane do specyficznych opisanych. wyzej warunkéw oplywu
topaty [1, 2, 11]. Do niedawna jeszcze powszechme stosowano na lopaty wirnika pro-
fil NACA 0012 badz NACA 2312.

W drugiej potowie lat 70-tych podjeto w szeregu osrodkach badawczych prace nad
skonstruowaniem specjalnych profili na topaty wirnikiem. W stosunku do konwencjo-
nalnych, profile te winny mieé poprawione nastgpujace wiasnosci:

— zwigkszong wé.rtoéé Comax Ala M =0-310-4
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Rys. 18. Maksymalny wspolezynnik sity no$nej i granica wzrostu oporu profili ILH-40 i ILHC-7 badanych
w tunelu N-3 .

— zwiekszong ‘warto$é liczby Macha wzrostu oporu dla ¢, ~ 0
— zwiekszong doskonato$¢ aerodynamiczng dla M =0,61 C, =0-6
— warto$¢ wspolczynnika momentu dla zerowej sity no$nej nie przekraczajgcej 0,01.
W pracy [43] skonstruowano numerycznie takie ulepszone profile. Dla okre$lenia ich
wlasnoéci areodynamicznych, istotnych z punktu widzenia zastosowan $miglowcowych,
przeprowadzono badania w tunelu N-3 w zakresie liczb Macha M = 0,2 - 0,9 [44]. Naj-
wazniejsze charakterystyki tych profili przedstawiono- na rys. 18 poréwnujac je z profi-
lami konwencjonalnymi i nowoopracowanymi w osrodkach zagranicznych. Profil ILH-40,
mimo bardzo dobrych charakterystyk C, . i M,,,, a takze lepszej niz profile konwencjo-
nalne doskonalosci jest, ze wzgledu na stosunkowo duzy moment i duza wartosc oporu
dla zerowe]j sity nosnej (co jak wynika z badan spowodowane jest oderwaniem na nosku
dolnej strony profilu), malo przydatny w obecnej postaci do zastosowania. Natomiast
profil ILHC-7 zachowuje dobry kompromis wiasnosci aerodynamicznych z punktu wi-
dzenia zastosowan smigtowcowych w stosunku do nowo powstalych profili $migtowco-
.wych oraz ma lepsze te wiasnosci w stosunku do profili konwencjonalnych. Moze by¢
" on z powodzeniem zastosowany do fopaty wirnika $miglowca, a takze stanowié podstawg
do opracowania odpowiedniej rodziny profili o réznych grubosciach, dostosowanych
do konkretnych wymagan konstruowanego $migtowca. Profil ILHC-7 posiada najwyzsza
doskonalos¢ dla M = 0,6 i C, = 0,6 sposrdd znanych profili, stosunkowo duzg liczbe
Macha wzrostu oporu i matg warto§¢ wspdtczynnika momentu C,,,. Wspolezynniki C, .«
- tego profilu sa zblizone do wartosci dla innych nowych profili $migtowcowych [44].
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Rys. 19, Biegunowa 1 wspdlczynnik momentu przy zerowej sile nosnej profili ILH-40 i ILHC-7 badanych™
w tunelu N-3

4.2.2. Profile lopat émigla. Na lopaty $migla, jeszcze powszechnie obecnie stosowane
sa profile serii NACA 16 lub CLARK Y. Kryzys paliwowy powoduje zainteresowanie
konstruktoréw we wprowadzaniu $migiel o wigkszej sprawnodei. Z drugiej strony pro-
wadzone sg bardzo intensywne prace nad zmniejszeniem hatasu §migiet. Efektywnym spo-
sobem jest tu zmniejszenie predkosci obwodowej Smigla. Dla zachowania przy tym war-
todci ciagu i dla uzyskania wickszej sprawnos$ci §migla nalezy wprowadzié profile o po-
lepszonych charakterystykach [3]. W Anglii opracowano nowa rodzing profili §migtowych
ARA-D o grubodciach od 3% do 20% z warunkiem konstrukcyjnym maksymalizacji
doskonaloéci aerodynamicznej dla duzych wartosci C,.

Zapoczatkowaniem w kraju prac w tej dziedzinie, byly przeprowadzone na uzytek
konstruktoréw badania optywu dostarczanego przez nich nowego profilu oznaczonego
CNPSLI o grubodci 6%, przeznaczonego na topaty $miglta [45]. Stwierdzono, Ze profil
ten ma dla liczb Macha M = 0,6 warto$¢ wspétczynnika C; max réwna 1,3, tj. 0 309, wigksza
niz profil NACA 16. Xorzystnym bylo takze przesunigcie maksymalnej doskonalosci
na wigksze wartosci C, o prawie 509 w stosunku do NACA 16. Jednakze wystapito sze-
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szereg niekorzystnych whasnosci, jak zwickszenie wspétezynnika Cy 1o spowodowane przed-
wezesnym oderwaniem przeptywu na- dolnej stronie krawedzi natarcia, przyspieszenie
kryzysu falowego, spadek maksymalnej doskonato$ci oraz pewne zaburzenia w rozkladzic
ci$nicnia na pierwszych 10-ciu % gérnej strony profilu.

4.3. Badania modelowe w zakresie techuiki rakictowe]

Aerodynamiczne badania tunelowe towarzyszyty, realizowanemu w latach 1962 - 197]
programowi meteorologicznych badan rakietowych. W programie tym korzystano z kon-
struowanych i produkowanych w Instytucie Lotnictwa rakiet meteorologicznych serii
,,Meteor”. Badania modeli rakiet Meteor 2 i 3 przeprowadzono w tunelu N-2 i N-3
w zakresie liczb Macha M = 0,5 - 3 46 - 48. Dokonywano pomiardow wagowych charakte-
rystyk aerodynamicznych modeli oraz wizualizacjg schlierenowska ich optywu.

Dia rakicty Mecteor 3 przeprowadzono w tunelu N-3 bardzo interesujyce badania
symulacyjne odpalania i rozlaczania sie stopni tej rakiety [47]. Opracowano specjalny
model dwu stopni rakiety, z mozliwosciq zdalnego odpalania I stopnia, ktéry po od-
paleniu mogl przemieszczaé sig z zachowaniem 6-ciu stopni swobody w zakresie 120 mm,
Badan dokonano dlua liczby Macha M = 1,5 filmujac kamerg do szybkich zdje¢ (4000 kla-
tek/sck) odpalenie i odejscie I stopnia modelu rakiety na schlierenowskim obrazie prze-
ptywu. Na rys. 20 przedstawiono trzy wybrane klatki filmowe, ukazujace fazg¢ rozlgczania
si¢ stopni rakiety. Stwierdzono w tych badaniach modelowych, Ze proces rozlaczania
przebiega prawidiowo, co znalazlo potwierdzenie w badaniach w locie.

W tunelu N-3 prowadzono szereg badan charakterystyk aerodynamicznych i zagadnien
sterowania modeli rakiet i innych réznorodnych obiektéw latajacych. Badania te obejmo-
waly réwniez studialne prace nad nowymi uktadami sterowania, jak na przyktad spoile-
rami strumieniowymi. Interesujace byly badania predkosci obrotowej modelu uzyskiwanej
dzigki wychyleniu odpowiednich organéw sterowania. Badania te przeprowadzono
w warunkach ustalonego ruchu obrotowego dla okreslenia zaleznoéci predkosei obrotowe;j
od kata wychylenia organu sterowania w szerokim poddZwickowym zakresie liczb Macha
i katéw natarcia modelu. Badano takZe proces nieustalony rozkrecania sie modelu,
okreslajac przebieg wzrostu predkosci obrotowej w czasie az do uzyskania obrotéw usta-
lonych. Stwierdzono, ze zalezno$é bezwymiarowe]j predkosci obrotowej (odniesionej do '
wartosci w ruchu ustalonym) od czasu nie zalezy od kata wychylenia organu sterujacego
w badanym zakresie. :

W pracach [52 - 54] badano zagadnienie gazodynamicznego sterowania kierunkiem
wektora ciagu silnika rakietowego. Badania objely ‘metody: wdmuchu gazu w naddzwig-
kowa czgé¢ dyszy, plaskiego naddzwickowego przerzutnika i statycznego oddzialywania
na swobodng granicg naddzwiekowego strumienia wylotowego. Duza efektywnos$é wyka-
zaly metody wdmuchu i plaskiego przerzutnika, W metodzie wdmuchu stwierdzono
istotny wplyw wzglednej érednicy otworu wdmuchu, kata pétrozwarcia dyszy i liczby
Macha wylotowego strumienia gléwnego na statyczng i dynamiczng efektywnosé stero-
wania, wspétczynniki wzmocnienia i przesuniecia fazowe. W badaniach nad zastosowaniem
przerzutnika [53] skupiono uwagge nad wplywem kata i uskoku écianki komory oddziatywan
na kat odchylenia wektora ciggu. :
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Rys. 20. Wizualizacja rozdzielenia stopni modelu rakiety Meteor "3—— badania w tunelu N-3 dla liczby
Macha M = 1,5; a, b, ¢ —kolejne fazy rozdzielania

5. Badania podstawowe w zakresie naddZiwiekowym

5.1. Badania zewngfrznych oplywéw ciai

W kraju przeprowadzono niewiele eksperymentalnych badat podstawowych aerody-
namiki duzych predkosci. Wymienié fu mozna badania: polozenia punktu krytycznego
na tgpych cialach o ostrej krawedzi [49, 50], ksztattu linii krytycznej w przeplywie za
odsunigty falg uderzeniowa [51], wplywu odsysania na naddiwigkowy, turbulentny prze-
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pltyw z oderwaniem [32] oraz sptywu z plytki dwu strumieni naddzwigkowych o rdZnych
predkosciach [59].

" W pracach obliczeniowych dotyczacych optywu naddzwigkowych cial tepych z ostry
krawedzig przyjmowana byta powszechnie zgodno$¢ potozenia linii krytycznej i kra-
wedzi ciala. Zgodno$¢ polozenia tych linii przyjmowano jako_bazg szeregu metod obl;i-
czeniowych, Dla sprawdzenia poprawnosci tego zaloZenmia przeprowadzono badaniy
polozenia punktu krytycznego na trzech modelach z ostrg krawegdzig w tunelu N-3 dlx
liczb Macha M = 1,5 i 2,3. Polozenie punktu krytycznego na modeiu okreslono poprzes
pomiar rozkladu ciénienia. Jako punkt krytyczny przyjmowano punkt, w ktérym wyste-
powata krytyczna warto§é stosunku ciénieri. We wszystkich przypadkach stwierdzono, 7
punkt krytyczny nie pokrywa si¢ z ostra krawedzia ciata [49, 501

Dla eksperymentalnej weryfikacji poprawnosci metod obliczeniowych naddzwigko-
wego oplywu cial tepych malo przydatne sa takie parametry, jak ksztalt czolowej fali
uderzeniowej, jej odlegloéé od ciala i rozklad ci$nienia na ciele. Wynika to z faktu, ze
rézne metody dajg wyniki dotyczace tych parametrow niewiele réznigce sig. Natomiast
potozenie i ksztalt linii krytycznych za czolowy fala, obliczone tymi metodami réznig sie
znacznie, szczegolnie dla naddiwigkowych liczb Macha M ~ 3. Jednakze brak byle
bezposredniej metody doswiadczalnej, jednoznacznie wyznaczajacej t¢ linig. W pracy [5]]
przedstawiono metod¢ pomiarows, okreslajacg potozenie punktéw linii krytycznej, nie
majgcg ograniczen zwiazanych z ksztalttem tej linii. Metoda ta wykorzystuje zjawisko
znikania generowanych w obszarze naddiwigkowym miedzy fala czolowa a cialem, sha-
bych zaburzei w punkcie przeciecia ich z linia krytyczna. Dla liczb Macha M-1,5 i 2,3
wyznaczono linie krytyczne w oplywie kuli. Stwierdzono zgodno$é potoZenia punktéw
krytycznych na kuli, wynikajacych z tak okredlonych linii krytycznych i z pomiaréw
rozktadu cisnienia. Dla liczb M = 2,3 poréwnano uzyskana w badaniach linig krytyczng
z wynikami obliczen teoretycznych. '

W bardzo szeroko prowadzonych na $wiecie badaniach naddzwigkowych przeplywéw
z oderwaniem malo uwagi poswigcono wplywowi odsysania na parametry aerodynamiczne
takiego przeptywu. Zagadnienie to dla turbulentpego oderwania, spowodowanego inter-
ceptorem podjgto w pracy [32] dla liczb Macha M = 2,0 i 2,5. Stwierdzono, ze odsysanie
przeptywu z obszaru oderwania przed interceptorem poprzez szczeling w interceptorze
powoduje zmniejszenie obszaru oderwania. Dhugo$é obszaru oderwania odniesiona do
wysokosci interceptora liniowo zalezy od stosunku wysokosci szczeliny i interceptora.
Odsysanie przeplywu nie spowodowalo zmiany charakteru procesu oderwania, ktory
pozostat procesem wzajemnego, swobodnego oddzialywania. Niezalezne od odsysania
jest cisnienie oderwania, a wplyw na cisnienie ustalone jest niewielki, Na rozklad bezwy-
miarowego ci$nienia w obszarze oderwania odsysanie wplywa tylko w poblizu interceptora.

Na zmniejszenie strat energetycznych w transonicznej palisadzie istotnym jest zmniej-
szenie intensywnosci fal uderzeniowych, powstajacych za krawedzia sptywu lopatki [58].
Eksperymentalne stwierdzenie mozliwosdci zmniejszenia intensywnos$ci fal poprzez mo-
dyfikacje krawedzi sptywu podjeto w pracy [59). Badania zrealizowano w naddzwigko-
wym tunelu WAT, przy pomocy specjalne] komory dyszowej, w osi ktdrej umieszczono
plytke. Plytka na odcinku kory dyszowej rozdzielala dwa strumienie naddzwigkowe o licz-
bie Macha 1,5 i 2,0: Badano rozklad cisniefi i przeprowadzono wizualizacje schlierenowska
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strumienia za krawedzia sptywu ptytki. Pomiary wykonano dla pieciu réznych ksztattéw
krawedzi- sptywu plytki.

5.2. Badania fal uderzeniowych w gazie

Do$wiadczalne badania fal uderzeniowych w gazie prowadzone sa w Zakladzie Me-
chaniki Cieczy i Gazéw IIPT PAN w sposdb systematyczny od poezatku lat 60-tych.
Poczatkowe prace - obejmowaly przygotowanie odpowiedniej bazy do$wiadczalne;j,
przede wszystkim rury uderzeniowej. Rure uderzeniowsq stanowi kanat, najézeciej o sta-
tym przekroju, zamknigty na obu korcach i podzielony na dwie czesci membrang, tatwa
do usuniecia. Z jednej czgsci obniza si¢ ciénienie do wartoéci bliskich prézni, a w drugiej
spreza. si¢ gaz ,,napedzajacy”. Po rozerwaniu membrany nastepuje przejécie fali uderze-
niowej przez czgéé prozniows. Pierwsza uruchomiona nieduza rura (o przekroju 0,16 x
x 0,08 m i dlugosci 5,67 m) [61] umozliwita zebranie doswiadczert w zakresie konstrukcji,
wykonania i eksploatacji tego typu urzadzen, jak réwniez dostarczyla podstaw do opra-
cowania odpowiednich metod i urzadzen pomiarowych: do pomiaru predkosci falii cis-
nienia w trakcie pracy rury, temperatury i strumienia cieplnego. )

Dalsze badania objely analize struktury fal uderzeniowych i regularnego odbicia
skoénej fali od plaskiej Scianki [62, 63]. W badaniach tych wspomniang wyzej rure, zastg-
piono rurg uderzeniows o $rednicy 0,12 m i diugosci 10 m. W badaniach fali uderzeniowej,
poruszajacej si¢ wzdluz plaskiej scianki w nieruchomym powietrzu mierzono strukturg
fali (oraz jej ksztalt w poblizu $cianki) dla liczb Macha M = 2,2; 3; 6. Stwierdzono, Ze
fala jest w przyblizenin prostopadia do $cianki, a nie tworzy kata Macha ze $cianka,
co wyptywa z teorii, zakladajacej cigglo$¢ osSrodka i warunek nie wystgpowania poslizgu
na sciance. Parametry fali sg niezalczne od odleglosci od $cianki. Otrzymane wyniki nie
potwierdzaja poprawnoéci teoretycznego ujecia struktury fali uderzeniowej w poblizu
$cianki opartego na wspomnianych wyzej zalozeniach [62]. Podobne wnioski wysnuto
z badan zjawiska regularnego odbicia silnej fali uderzeniowej od pochylej scianki [63].

Powyzszym pracom badawczym towarzyszyl réwnolegle dalszy rozwdj bazy doswiad-
czalnej. W polowie lat 70-tych uruchomiono nowa rur¢ uderzeniows, ktéra Swczeénie
poréwnywalna byla z analogicznymi urzadzeniami najbardziej znanych o$rodkéw ba-
dawczych [64]. Srednica wewnetrzna tej rury wynosi 0,252 m. Dtugo§¢ rury réwna 17 m,
przy czym czeéci prozniowej wynosi 14,35 m. Rura wewnatrz jest oszlifowana i polero-
wana. Wyposazona jest w zespét pomp prézniowych, umozliwiajacych odpompowanie
rury do ciénienia 5x 1076 Tr oraz uklad dozujacy gaz roboczy. Do pomiaréw fal ude-
rzeniowych rure wyposaZoﬁo w dzialki elektronowe o energii wiazki od 3 do 18 keV oraz
interferometr réznicowy z laserowym zrédiem $wiatla.

W opisanej powyzej rurze przeprowadzono badania zjawisk rzadzacych falami ude-
rzeniowymi w mieszaninach gazowych [65, 66]. Badano mechanizm separacji sktadnikow,
ktéra polega na zmianie koncentracji ich wewnatrz fali w stosunku do wartosci réwno-
wagowych przed i za fala. Po$wiecono takze uwage zmianie struktury fali zwiazanej
z separacjg. Badania dotyczyly mieszanin: hel-ksenon i wodér-ksenon. Stwierdzono
wystepowanie zupetnie nieoczekiwanej ,,dwugarbnej” struktury fali—tj. w skfadniku
Izejszym wystepuja dwa dodatkowe punkty przegigcia migdzy stanami réwnowagi przed

9 Mech, Teor. i Stos.
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i za falg. Wskazano, ze istniejace teorie nie pozwalaja na wyjaénienie powyZszych rezul-
tatow. Istnicje konieczno$¢ znalezienia nowego, adekwatnego opisu teoretycznego fal
uderzeniowych w mieszaninach gazowych.

6. Modelowe badania zagadnien maszyn przeplywajacych
w zakresie duzych predkosci

W pierwszej potowie lat 70-tych podjeto w Instytucie Maszyn Przeplywowych PAN
temat dotyczacy badania przeplywu transonicznego przez malo odchylajace turbinowe
palisady topatek [67]. Motywacje do tych badan stanowily, jak stwierdzono, pilne pot-
rzeby przemystu w zwigzku z rozwijaniem i zastosowaniem w produkcji ekstremalnych
stopni turbinowych. Doswiadczalne badania tego rodzaju przeptywu rozpoczgto na sta-
nowisku analogii hydrodynamicznej, ktére ze wzgledu na jako$ciowy charakter badaf
analogowych traktowano jako poligon szkoleniowy [67]. Godnymi uwagi badaniami
analogowymi byla eksperymentalna analiza wptywu zmiany skladnika izentropy czynnika
na obraz przeptywu naddizwickowego w dyszy. [68]. Stwierdzono pewien wplyw takich
zmian na predkosé strumicnia wylotowego oraz na rozklad nachylenia wektoréw pred-
kosci [68], nalezy tu jednakze pamigtaé o jakoSciowym charakterze rezultatéw analogii
hydrodynamicznej.

Badania wplywu $ci$liwosci powietrza na przeplyw przez plaska palisade profili kie-
rowniczych przeprowadzono w odpowiednio zaadoptowanym naddzwigkowym tunelu
WAT [69]. Badania te polegaly na pomiarze rozkladu strat ci$nienia strumienia po przej-
$ciu przez palisade. W komorze pomiarowej tunelu — na wylocie dyszy poddzwigkowej —
pionowo ustawiono palisade profili kierowniczych wraz z oprzyrzadowaniem do po-
miaru rozkladu ciénienia. Pomiary dla okreslonej palisady profili o ustalonej podzialce,
wzglednej wysokodci i kacie ustawienia przeprowadzono dla liczb Macha przeptywu
w zakresie od 0,2 do 0,95. Stwierdzono istotny wplyw liczby Macha na straty przepltywu
wystepujace na palisadzie [69]. '

Biorgc pod uwage nawet dodatkowo prace [59], ktéra zwigzana jest z okoto i nad-
dzwigkowym przeplywem przez palisady nalezy stwierdzié, ze do$wiadczalne badania tego
zagadnienia sg w kraju przeprowadzane w stosunkowo waskim zakresie. Wydaje sig,
Ze pewnym poszerzeniem mozliwosci badawczych bytoby podjecie takich badan w tuneln
N-3, co dafoby nie tylko zwigkszenie skali badanych modeli, ale rozszerzenie zakresu
liczb Macha w transonice do okofo M = 1,2 oraz mozliwo$é badan naddzwickowych
z liczbg Macha M = 1,5. Podobne wlaczenie w tematyke typowych tuneli aerodynamicz-
nych obserwuje si¢ w Osrodku ONERA—Francja [70].

7. Podsumowanie

Krajowa aerodynamiczna baza doswiadczalna w zakresie duzych predkosci jest sto-
sunkowo skromna. Obejmuje cztery tunele aerodynamiczne oraz dwie rury uderzeniowe.
Z istniejgcych tuneli trzy to naddZwigkowe, ktére w stosunku do §wiatowego stanu tuneli
mozna uwaza¢ za male. Jeden tunel ma zakres predkodci pod-, okoto- i naddZwigkowy
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{tzw. tunel trlsomczny) stanowi tunel §redniej wielkosci. Nalezy podkreslié brak w kraju
tunelu o duzych rozmiarach t.j. o ponad metrowej przestrzeni pomiarowej. Jedna z rur
uderzemowych przeznaczona do badan podstawowych, jest poréwnywalnym urzadzeniem
7 istniejacymi w renomowanych oérodkach zagranicznych.

Eksperymentalne badania aerodynamiczne przeprowadzone w kraju obejmowaly
szeroki zakres predkosci od liczb Macha 0,2 do 3,0 oraz zakres hiperdzwiekowy w ba-
daniach fal uderzeniowych." Jednakze badania gléwne byly skupione w zakresie pod-
i okoto-dzwigkowym oraz mnieliczne przeprowadzono dla matych naddzwigkowych pred-
koéci Z dokonanego powyzej przegladu oraz biorac pod uwage niewymienione badania
posw1gcone bezposrednio konkretnym konstruowanym czy produkowanym wyrobom
(16 prac) mozna sadzi¢, Ze ecksperymentalne badania aerodynamiczne w duzych pred-
ko$ciach poswigcone sa w gléwnej mierze technice lotniczej. Badania te maja charakter
stosowany badZ s3 ukierunkowywane bezposrednio. Badania typu podstawowego w zakre-
sie techniki lotniczej wiasciwie nie sq prowadzone. W bardzo niewielkim stopniu podejmo-
wane byly tematy badawcze z zakresu duzych predkosci dotyczace maszyn przeplywo-
wych. W tym zakresie zaznacza si¢ brak odpowiedniej bazy badawczej. Pewnym rozwia-
zaniem mogloby byé wlaczenie wspomnianego tunelu trisonicznego, odpowiednio zaadop-
towanego do badan zagadnien maszyn przepltywowych.

Za wyjatkiem tematyki fal uderzeniowych, badania doswiadczalne typu podstawowego
aerodynamiki duzych predkosci, wynikajace ze stawianych celéw poznawczych, prowa-
dzone sa w minimalnym stopniu. Jedynym wyijatkiem, jak wspomniano wyzej, sa badania
struktury fal uderzeniowych w gazach i ich mieszaninach dokonywane w rurach uderze-
niowych, ktore prowadzone sa dlugofalowo i systematycznie, czemu towarzyszy znaczacy
rozwdj bazy badawczej i stosowanych technik pomiarowych.

Wykaz oznaczen

¢ . — cieciwa profilu
ewy — wspblczynnik momentu pochylajacego
¢wo — wspOlezynnik momentu pochylajacego przy zerowej sile nosnej

Acy, — zmiana wspétczynnika momentu pochylajacego przy zerowej sile nosnej spowodo-
wana wychyleniem trymera

¢, —wspdlczynnik ci§nienia

- de, — zmiana wspolczynnika ci$nienia spowodowana interceptorem
Cm: — wspblczynnik momentu zawiasowego
¢ — wspblezynnik sily no$nej

Comax — WSpOtczynnik maksymalnej sity nosnej

cpp — wspdiczynnik sity noénej dla ktérego wystegpuje poczqtek buffetingu
¢ —wspodlezynnik oporu

Cxmin— WspOiczynnik oporu mm)malnego

M —liczba Macha -

M,,, —liczba Macha wzrostu oporu

M,s — liczba Macha oderwania

a — kat natarcia dla ktérego wystepuje poczatek buffetingu
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— kat natarcia

— liczba Reynoldsa

— kat wychylenia steru

— kat skosu krawedzi natarcia skrzydia
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