
M E C H AN I K A
TEORETYCZNA
I  STOSOWANA

4,  21  (1983)

AERODYNAMIK A  DOŚ WIADCZALNA  W  ZAKRESI E
DUŻ YCH  PRĘ DKOŚ CI

W O J C I E CH  K A N I A

Instytut  Lotnictwa

1. Wprowadzenie

Aerodynamiczne  badania  doś wiadczalne  prowadzone  są   przede wszystkim  w  specjal-
nych  urzą dzeniach  laboratoryjnych  — tunelach  aerodynamicznych — bą dź  dla  bardzo
duż ych  prę dkoś ci  przepływu  także  w  rurach uderzeniowych.

Tunel aerodynamiczny stanowi urzą dzenie, w którym, w sztuczny sposób moż na uzyskać
jednorodny,  ustalony  strumień  powietrza  o  danej  prę dkoś ci  przepływu,  opływają cy
badane ciało, a czę ś ciej jego model. Rozwój  tuneli aerodynamicznych datuje  się   od koń ca
XIX wieku,  kiedy  powstały  pierwsze  tunele, obejmując  stopniowo  coraz  szerszy  zakres
prę dkoś ci  i warunków  przepływu.  Pierwsze  badania  tunelowe  podję to  w  70- tych  latach
XIX  wieku  przez  Whenhema  w  Anglii  i  Wellesa  w  Stanach Zjednoczonych.  Właś ciwy
jednak rozwój  tuneli należy datować od przełomu XIX  i XX  wieku,  a zwłaszcza od badań
braci Wright  1901 r. w Stanach Zjednoczonych, których wyniki  wykorzystano  w  budowie
pierwszego  samolotu  [11].

Obecnie istnieje  na ś wiecie bardzo duża ilość róż norodnych tuneli aerodynamicznych1',
róż nią cych  się  zasadami  działania, zakresem prę dkoś ci — od kilku  metrów na sekundę  —
do  liczb  Macha  rzę du  kilkudziesię ciu — wymiarami  od  kilkunastocentymetrowych  do
kilkudziesię ciometrowych  komór  pomiarowych,  długoś cią   czasu  pracy  począ wszy  od
mikrosekund,  stosowanym  medium  oraz  temperaturą   i  ciś nieniem  spię trzenia.

W wysoko  rozwinię tych  przemysłowo  krajach  ś wiata  znajdują   się   dziesią tki  a  nawet
setki  tuneli  aerodynamicznych,  w  których  badania  wytyczają   rozwój  eksperymentalnej
aerodynamiki jako  dziedziny  nauki,  a  także  szerokie  jej  wykorzystanie  w  róż nych  dzie-
dzinach  techniki  i przemysłu.

W zakresie  duż ych prę dkoś ci przepływu, którym to okreś leniem obejmujemy  prę dkoś ci
pod-,  około-   i  naddź wię kowe,  począ tek  rozwoju  tunelowych  badań  aerodynamicznych
nastą pił   jeszcze  w  okresie  przed  I I  wojną   ś wiatową. Z  tym jednak,  że  ówczesne  badania
dotyczyły  zakresu  prę dkoś ci  poddź wię kowych  wzglę dnie  naddź wię kowych.2)  Spowodo-
wane to było niemoż noś cią   uzyskania,  w  ówczesnych  tunelach o  stałych ś cianach, prę d-

11  W  samych  Stanach  Zjednoczonych  wartość  aerodynamicznych  tuneli  i  urzą dzeń  w  głównych
oś rodkach  badawczych  szacowano  w  połowie  lat  70- tych  na  2,5  mld  dolarów  [12]."

2 )  Pierwszy  tunel  naddź wię kowy  zbudowany  został   w  ETH  w  Zurichu —  Szwajcaria  w  1935  r.  [1],
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koś ci  okołodź wię kowych.  Dopiero wprowadzenie  komór pomiarowych  tzw.  „wentylowa-
nych"̂  pozwoliło na budowę  po I I  wojnie ś wiatowej w Stanach Zjednoczonych i w Szwecji
pierwszych  tuneli okolodź wię kowych.  Szybki  rozwój  tych tuneli nastą tpił  w latach 5O- tych.
W  tym  też  okresie  powstał   nowy'typ  tunelu,  tzw.  trisonicznego,  w którym  uzyskiwany
jest cały zakres  pod-, około-  i naddź wię kowych  prę dkoś ci przepływu  (typowy  zakres liczb
Macha  wynosi  0,2- 0,5  jako  dolny  zakres  do  2,5-4  jako  górny)  [19].

N a  Zachodzie istniało  w latach 70- tych ponad 30 duż ych  transonicznych tuneli aero-
dynamicznych  o  przestrzeni  pomiarowej  rzę du  kilku  metrów,  których  ogólna  wartość
wynosi  około  1  mld  dolarów  w  cenach  1974  r.  [14].

Eksperymentalne badania aerodynamiczne mają   trzy główne obszary  działania, w któ-
rych  stawiane  są   specyficzne  cele:
—  w  badaniach  podstawowych  róż nych  zjawisk  przepływowych  uzyskanie  wyników,

• które  umoż liwią   stworzenie  nowych  teoretycznych  modeli,  stanowią cych  podstawę
przyszłych  prac  teoretycznych,

—  weryfikację   poprawnoś ci  stosowanych,  a  szczególnie  rozwijanych  nowych  metod
obliczeniowych,

—  rozwią zywanie  zagadnień  aerodynamicznych  w pracach  rozwojowych  nowokonstruo-
wanych  urzą dzeń  w  zakresie  duż ych prę dkoś ci,  dotyczy  to  szczególnie róż norodnych
obiektów  latają cych:  samolotów,  ś migłowców  i  rakiet,  a  także  maszyn  przepływo-
wych.
W  zakresie  badań  podstawowych  najwię ksze  zainteresowanie  badaczy  zwrócone jest

na:  zagadnienia  mechanizmu  turbulencji;  wzajemnej  interferencji  fali  uderzeniowej
i warstwy  przyś ciennej  w  naddź wię kowym,  a szczególnie  okołodź wię kowym  przepływie;
oderwań  przepływu - zarówno  stacjonarnych,  jakie  wystę pują   na  krawę dziach  natarcia
smukłych  płatów  noś nych  lub  ciał   osiowosymetrycznych,  a  także  spowodowanych  falą
uderzeniową;  zagadnienia warstwy przyś ciennej;  zagadnienia przepływów  wielofazowych;
zagadnienia  wymiany  ciepła  w  przepływie;  zjawiska  hałasu.

Szybki  rozwój  metod numerycznych aerodynamiki, szczególnie w zakresie okołodź wię-
kowym4',  zwią zany  z gwałtownym udoskonaleniem techniki komputerowej  w  dwu ostat-
nich  dekadach, powoduje  zwię kszenie  zapotrzebowania  na wyniki  badań eksperymental-
nych,  które  mogłyby  służ yć  do  weryfikacji  poprawnoś ci  przyjmowanych  modeli obli-
czeniowych.  Badania te prowadzone są  na modelach o prostej  geometrii, takiej  aby z jed-
nej  strony  dokonywane  porównania  nie były  obcią ż one  nieprawidłoś ciami  aproksymacji
skomplikowanych  kształ tów geometrycznych  modelu, z drugiej  strony  zaś winny  na tych
modelach  wystę pować  wszystkie  charakterystyczne  własnoś ci  rozpatrywanych  rzeczy-
wistych  pól przepływu. Jak to podnosi Whitfield  — moż liwoś ci prawidłowego  wykorzysta-
nia aerodynamiki numerycznej w technice są  okreś lone moż liwoś ciami metod sprawdzenia
ich  w  eksperymentalnych  badaniach  tunelowych  [5].

Jednak  zdecydowana  wię kszość eksperymentalnych badań  aerodynamicznych poś wię-
cona jest  pracom  rozwojowym  techniki  lotniczej. Należy  tu  przypomnieć, że już  od po-

3 1  Ś ciany  komory  ze szczelinami  bą dź otworami, przez które może być odsysane z komory powietrze.
4 >  Obecnie moż na już  obliczać  oplywy  okołodź wię kowe profili  oraz trójwymiarowe  skrzydeł  z wystę-

pują cymi  falami  uderzeniowymi  uwzglę dniając  warstwę   przyś cienną.
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czą tków  rozwoju  lotnictwa w 1903 r. —•  tunel aerodynamiczny  i eksperymentalne badania
stanowią   główne narzę dzie w pracach badawczych  i'konstrukcyjnych  tej  dziedziny  tech-
niki. Z drugiej strony rozwój  tuneli i techniki badań aerodynamicznych jest ś ciś le zwią zany
z  rozwojem  lotnictwa  i  kosmonautyki.  W  szeregu  opracowaniach  [4 -  6]  wskazuje  się
że  według  wszelkiego  prawdopodobień stwa  przez  nastę pne  dwie  (lub  wię cej)  dekady
tunel bę dzie cią gle  jeszcze  głównym narzę dziem dla konstruktorów  samolotów,  ś migłow-
ców  i  rakiet.

W miarę   rozwoju  lotnictwa, wzrasta,  szczególnie  szybko  od  I I  wojny  ś wiatowej,  ilość
godzin  badań  tunelowych  przy  konstrukcji  kolejnych  samolotów.  Ilość  godzin  badań
w  tunelu  aerodynamicznym  potrzebnych  do  skonstruowania  nowego  samolotu  wzrasta
w przybliż eniu  wykładniczo w przedziale  lat  1960 -  80. W  zależ noś ci  od samolotu  wynosi
to  od  kilku  tysię cy  do  kilkudziesię ciu  tysię cy  godzin  [5, 1,  16].

Obecnie przewiduje  się ,  że  projekt  nowego  samolotu  wojskowego  lub  pasaż erskiego
wymagać  bę dzie wkrótce  80  tysię cy  godzin  badań w  tunelu. Stanowi  to  dziesięć  lat nie-
przerwanych  badań  w  jednym  tunelu, co wskazuje  na  skalę   technicznych potrzeb  w  tej
dziedzinie.  W  badaniach  tych  najwyż szą   wagę   przywią zuje  się   do  uzyskania  wartoś ci
charakterystyk  aerodynamicznych  badanego  obiektu,  moż liwie  odpowiadają cym  war-
toś ciom  wystę pują cym  w  locie  swobodnym.  Warunkuje  to  zachowanie  odpowiednich
liczb  podobień stwa,  uniknię cie  oddziaływania  ś cian  tunelu  na  opływ  badanego  modelu,
a  także  polepszenie  jakoś ci  strumienia  w  tunelu  i  zwię kszenia  dokładnoś ci  pomiarów.
W  rozpatrywanym  zakresie  duż ych  prę dkoś ci  istnieją ce  urzą dzenia  tunelowe  umoż li-
wiają   dokładne  spełnienie  liczby  Macha, tj.  warunków  ś ciś liwoś ci  dla badanych  dzisiej-
szych  obiektów  latają cych.  Natomiast uzyskanie  w  tunelu  liczb  Reynoldsa  odpowiada-
ją cych  lotom  swobodnym  jest  obecnie  trudne  czy  wrę cz  niemoż ljwe  [12].  Przez  długie
lata  uważ ano, że dla  powyż szych  prę dkoś ci  spełnienie liczby  Reynoldsa ma drugorzę dne
znaczenie i wpływ jej  na uzyskane  charakterystyki  uwzglę dniano  poprzez prostą   ekstra-
polację  wyników tunelowych do warunków lotu przy założ eniu, że liczba Reynoldsa wpływa
głównie  na  opór  tarcia.  Jednakż e, jak  stwierdzono  na  przełomie lat  60- tych  i  70- tych
w pracach nad samolotem C- 141 jest to daleko  niesłuszne, szczególnie  w zakresie tralnso-
nicznym. Stwierdzono znaczne róż nice w położ eniu  fali  uderzeniowej, a także w charakte-
rystykach  przede wszystkim  momentowych  [12].

Wprowadzenie  róż nych  metod  symulacji  wysokich  liczb  Reynoldsa  w  badaniach
tunelowych  z niskimi  wartoś ciami  Re poprzez  wymuszanie  przejś cia  warstwy  w  pobliżu
krawę dzi  natarcia, czy  tzw.  tylnego  położ enia  przejś cia  nie  daje  w  pełni  zadawalają cych
rezultatów.  Dlatego  też  w  drugiej  połowie  lat  70- tych  w  Stanach Zjednoczonych  oraz
w ramach współpracy 4- ch krajów  zachodnioeuropejskich (Anglii, RFN, Francji i Holandii)
podję to  budowę   dwu  tuneli  transonicznych  o  naturalnych  liczbach  Reynoldsa.  Są   to
ogromne  i kosztowne  przedsię wzię cia,  które jak  wskazują   w  literaturze, bę dą   mieć pod-
stawowe  znaczenie nie tylko  dla budowanych obiektów  latają cych,  ale także  dla  dalszego
rozwoju  samej  aerodynamiki zarówno eksperymentalnej, jak  i obliczeniowej.  Warto  przy-
toczyć choć by tylko zasadnicze dane techniczne tunelu NFT, którego zakoń czenie budowy
w Oś rodku  Badawczym  w  Langley  (Stany Zjednoczone) przewidziano  na  rok  1982  [10].
Jest  to  kiriogeniczny  transoniczny  tunel  cią głego  działania  o  przestrzeni  pomiarowej
2,44 x 2,44  m, w którym jako  czynnik  roboczy  zastosowano  azot. Wysokie wartoś ci  liczb
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Reynoldsa  (do 120 •   106  dla M = 1,0 przy  długoś ci odniesienia 0,244 m) przepływu uzys-
kano  poprzez  obniż enie  temperatury  spię trzenia  czynnika  roboczego  do 78°K,  unikając
w  ten  sposób  nadmiernych, obcią ż eń  i  zmniejszając  zapotrzebowanie  mocy  do napę du
tunelu.  Temperatura obniż ana jest  poprzez wtrysk  ciekłego  azotu w  obiegu  tunelu.

W  tunelu  realizowana  jest  niezależ na  regulacja  temperatury,  ciś nienia  i  prę dkoś ci
przepływu  (M  = 0 - 1,2),  co  pozwala  na  osobne  badania  wpływu  liczby  Macha, liczby
Reynoldsa,  aeroelastycznoś ci  na  własnoś ci  aerodynamiczne  badanych  modeli.  Koszt
budowy  obliczono  na  100  min  dol  w  1980  r.  przy  wykorzystaniu  układu  napę dowego
i  systemu jego regulacji  z przeznaczonego  do rozbiórki  tunelu naddź wię kowego.  Projekty
wspomnianego  tunelu  europejskiego  przewidują   także  zastosowanie  obniż enia tempera-
tury. Wymiary  tunelu 2,4 x 2,0  m z ciś nieniem roboczym do 4,5  atm. Oczekuje  się  moż li-
woś ci  osią gnię cia  liczb  Reynoldsa  rzę du  50 •   106  dla  poddź wię kowo/okołodź wię kowych
prę dkoś ci. W  razie podję cia  budowy  przewiduje  się  jej  zakoń czenie w  1990  r.  [11].

Tunel  aerodynamiczny  może  być  w  wielu  aspektach  uważ any  za  pewnego  rodzaju
analogowy  komputer, który umoż liwia  efektywne  rozwią zanie  kompletnych, trójwymiaro-
wych  równań Naviera- Stokesa  dla  ś ciś liwego  turbulentnego przepływu.  Istnieje  jednakże
szereg  ograniczeń  dla  każ dego  tunelu.

Maksymalne  wymiary  modelu, jaki  może być umieszczony w  tunelu i graniczne war-
toś ci  parametrów  przepływu,  jak  ciś nienie,  temperatura  i  prę dkość  ograniczają   liczbę
Reynoldsa  moż liwą   do uzyskania.  Interferencja  ś cian  i  zamocowania  modelu  ogranicza
dokładność  symulacji  w  tunelu warunków  swobodnego  przepływu  czy  lotu,  szczególnie
w  tunelach transonicznych.

Aeroelastyczna  deformacja  modelu zwię kszona w stosunku do rzeczywistoś ci  na skutek
duż ych wartoś ci  ciś nienia  dynamicznego, panują cego  w tunelu stanowi  istotne ogranicze-
nie poprawnoś ci  modelowania geometrycznego,  szczególnie  w tunelach o podwyż szonych
wartoś ciach  liczby  Reynoldsa. Nie jednorodność strumienia w  tunelu, a przede wszystkim
poziom jego  turbulencji  ogranicza  poprawność  symulacji  przejś cia  warstwy  przyś ciennej,
wystę pują cego  w  przepływie  swobodnym.

Jednym  z  głównych  kierunków  przezwycię ż ania  tych  ograniczeń,  obok  wspomnianej
już  budowy  tuneli  o  naturalnych  liczbach  Re, jest  wprowadzenie  maszyn  cyfrowych
w  eksperymentalne  badania  aerodynamiczne.  Nastę puje  i  bę dzie  w  najbliż szym  czasie
coraz bardziej  się   rozszerzała 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
moż liwa  jest prezentacja wyników pomiarowych w formie  odpowiednich współczynni-
ków bezwymiarowych  w postaci cyfrowej  lub graficznej  w cią gu kilku  zaledwie sekund
po  badaniach,  a  także  w  czasie  rzeczywistym  w  trakcie  badań,

—  wykorzystanie  EMC w  programowanym  sterowaniu  tunelem  oraz położ eniem i geo-
metrią  modelu polegają cą   na tym, że pewne mierzone w tunelu wielkoś ci aerodynamiczne
są   uż ywane  poprzez maszynę   cyfrową   w pę tli sprzę ż enia  zwrotnego,  jako  dane w ste-
rowaniu;  szereg  przykładów  przedstawiono  w  [5, 8, 9].

—  wykorzystanie  EMC w przeprowadzaniu porównań uzyskiwanych  wyników pomiaro-
wych  z  wynikami  obliczeń  róż nymi  metodami  w  czasie  rzeczywistym,  co  umoż liwi
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badaczom uzyskanie  lepszej  znajomoś ci  fizycznych  procesów  opływów  badanych mo-
deli  i  zjawisk,

—  wykorzystanie  EMC  do  poprawienia  symulacji  warunków  swobodnego  przepływu
przez  zastosowanie  w  tunelu  koncepcji  samoregulują cych  się   ś cian,  w  której  pewne
mierzone  w  pobliżu  ś ciany  tunelu  parametry  przepływu  wykorzystywane  są   w  pę tli
sprzę ż enia  zwrotnego  układu  EMC —: kształt  geometryczny  ś ciany  bą dź  warunki
wymiany  masy  na  ś cianie  wentylowanej  w  celu  iteracyjnego  osią gnię cia  bezinterfe-
rencyjnego  przepływu  w  tunelu, tj.  odpowiadają cego  przepływowi  nieograniczonemu
[13, 17, 18]; wprowadzenie w oparciu o odpowiednie programy  obliczeniowe  poprawek
na  interferencje  zamocowania modelu.
Najważ niejszymi  zagadnieniami,  wymagają cymi  obecnie  poprawy  w  eksperymental-

nych  badaniach  aerodynamicznych,  szczególnie  w  zakresie  duż ych  prę dkoś ci  są:  jakość
czy  inaczej  mówiąc  poprawność  uzyskiwanych  wyników  pomiarowych,  efektywność
ekonomiczna programów  badawczych,  moż liwość  pełnej  symulacji  naturalnego,  swobod-
nego  przepływu.

Przed  pierwszą   połową   lat  7O- tych  poprawę   jakoś ci  wyników  pomiaroAvych  uzyski-
wano  głównie  dzię ki  polepszeniu  dokładnoś ci  stosowanych  przyrzą dów,  pomiarowych,
jak: czujniki  ciś nienia, wagi aerodynamiczne statyczne i dynamiczne itp. Obecnie  oczekuje
się , że dalszą  poprawę  bę dzie moż na uzyskać jako rezultat podwyż szenia jakoś ci  strumienia
w tunelu, głównie poprzez udoskonalenie konstrukcji  dyszy i komory pomiarowej  tunelu,
ich kalibracji,  coraz doskonalszej  weryfikacji  przy  uż yciu  specjalnych  modeli  wzorcowych
oraz zastosowania nowoczesnych  technik pomiaru pola, przepływu, omawianych  szczegó-
łowo  w pracy  [15].

Poś wię cenie  uwagi  efektywnoś ci  ekonomicznej  eksperymentalnych  programów  ba-
dawczych wią że  się   z szybkim,  bo  dwu- trzykrotnym wzrostem kosztów  energii  elektrycz-
nej  w  ostatniej  dekadzie.  Należy  tu  podkreś lić,  że  koszty  energii  elektrycznej  stanowią
znaczną   czę ść kosztów  badań  w  tunelu, się gają cą   50% w  niektórych badaniach  [16].

Rekompensaty wpływu wzrostu kosztu energii elektrycznej  na koszt badań tunelowych
poszukuje  się   na  drodze wzrostu  iloś ci  uzyskiwanych  danych pomiarowych  w  jednostce
czasu pracy tunelu. Wzrost  iloś ci danych pomiarowych moż na uzyskać poprzez udoskona-
lenia  wszelkich  urzą dzeń  tunelowych,  ale  przede  wszystkim  poprzez  wspomnianą   już
integrację   maszyn  cyfrowych  z tunelem.

2.  Stan krajowej  bazy  badawczej

Eksperymentalne  badania  aerodynamiczne  w  Polsce  prowadzone  są   w  szerokim
zakresie  prę dkoś ci  od  małych prę dkoś ci  poddź wię kowych  M = 0,3  do  prę dkoś ci  hiper-
dź wię kowych.  Motywacje  do  podejmowania  tych  badań  pochodzą   przede  wszystkim
z  zastosowań  praktycznych  w  konstruowanym  i  produkowanym  sprzę cie  latają cym,
a  także  ze  stawianych  celów  poznawczych  dynamiki  gazów.  -

W  zakresie  duż ych  prę dkoś ci  krajowa  baza  badawcza  obejmuje  4- ry  tunele  aerody-
namiczne  oraz  rury  uderzeniowe.  Tunele znajdują   się   w  Instytucie  Lotnictwa, Politech-
nice  Warszawskiej  i  Wojskowej  Akademii  Technicznej.  W  Instytucie  Podstawowych
Problemów  Techniki  mieszczą   się   rury  uderzeniowe.
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Najwię kszym  i  najbardziej  nowoczesnym  obiektem jest  tunel  N-3 w  Instytucie Lot-
nictwa  o  wymiarach  przestrzeni  pomiarowej  06x0,6  m, którego  schemat  przedstawiono
na  rys.' 1. Jest  to  tunel trisoniczny  o zakresie  liczb Macha M  ==  0,2 -  2,3, niecią głego dzia-
ł ania,  z  czę ś ciową   recyrkulacją   powietrza  dzię ki  zastosowaniu  eż ektora  ciś nieniowego.
Tunel  zasilany  jest z dwu kulistych zbiorników  sprę ż onego powietrza  o obję toś ci  2880 m3

i  maksymalnym  ciś nieniu 9  atm. Powietrze  to  sprę ż ane jest dwoma sprę ż arkami odś rod-
kowymi  o  mocy  2000  KW,  odpowiednio  oczyszczone  i  osuszone.  Ś redni  czas  pracy tu-
nelu  dla naddż wię kowych  liczb  Macha wynosi  około 3 minut, zwię kszając  się  dla mniej-
szych  poddź wię kowych  liczb  Macha M = 0,4 -  0,5  do  kilkunastu  minut.

DF  KP  KD(4) KS(5) S

ZB

Rys.  1.  Schemat  tunelu  duż ych  prę dkoś ci  N-3 Instytutu Lotnictwa

W zakresie prę dkoś ci pod i okołodź wię kowych  w tunelu N-3 moż liwe są   do uzyskania
liczby  Macha  od  0,2  do  1,15  poprzez  zmianę   ciś nienia  spię trzenia  w  komorze  stabili-
zacyjnej.  Ciś nienie  to  zmieniane jest  poprzez  zmianę   szczeliny  eż ektora  (2) przy jedno-
czesnym  utrzymywaniu  stałego  ciś nienia  w komorze eż ektora  za  pomocą   zaworu  regu-
lują cego  (3).  Zmiana  liczby  Macha w  zakresie  naddź wię kowym  realizowana  jest  przez
wymianę   odpowiednio  ukształ towanych wkładek zmieniają cych  kształt dyszy w komorze
(4)  tunelu.

D la  uzyskania  odpowiedniej  jednorodnoś ci  i  zmniejszenia  turbulencji  strumienia
w komorze pomiarowej  zastosowano  dość dużą  kontrakcję  okreś loną  stosunkiem powierz-
chni przekrojów  komory stabilizacyjnej  (5) i komory  pomiarowej wynoszą cą   8,03. W tym
celu  także  umieszczono  w komorze stabilizacyjnej  ulownicę   i  siatki  deturbulizacyjne.

Znajdują cy  się   za komorą   pomiarową   dyfuzor  posiada,  dzię ki  czterem wę złom o re-
gulowanych  silnikami  elektrycznymi  położ eniach,  moż liwość  zmiany  kształ tu z  rozbież-
nego,  stosowanego  w  zakresie  pod  i  okołodź wię kowego  do  zbież no- rozbież nego  dla
naddź wię kowego  zakresu.

W  zakresie  pod  i  okołodź wię kowym.  komora  pomiarowa  wyposaż ona  jest  w  górną
i  dolną   ś cianę   perforowaną.  Stopień  perforacji  okreś lany  jako  stosunek  powierzchni
otworów  do. całkowitej powierzchni danej ś ciany wynosi 19%. Otwory  są  kołowe,  prosto-
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padłe o ś rednicy  10 mm, uzupełnione w począ tkowej  czę ś ci  komory  słotami wzdłuż nymi.
Poprzez perforację   nastę puje  odsysanie  powietrza  przepływają cego  przez  komorę  pomia-
rową   do komory  pojemnikowej,  skąd  zasysane  jest  z powrotem  w  obieg  główny  tunelu
do dyfuzora.  Pozwala  to uniknąć zjawiska  „blokowania"  przepływu w tunelu dla nadkry-
tycznych  liczb  Macha. Perforacja  powoduje  także  zmniejszenie  interferencji  ś cian  tunelu
na  opływ  badanego  modelu,  szczególnie  w  zakresie  okołodź wię kowym.  Ś ciany  górna
i  dolna  są   wymienne  i  dla  badań  w  zakresie  naddź wię kowym  zastę powane  są   ś cianami
pełnymi, bez otworów. Należy dodać, że ś ciany te mają   regulowane pochylenie,  dla  kom-
pensacji  wzrostu  warstwy  przyś ciennej.

W  tunelu istnieje  moż liwość  zmiany  w ograniczonym  zakresie  liczby  Reynoldsa, nie-
zależ nie od liczby  Macha. Zmianę  tę  uzyskuje  się   na drodze zmiany ciś nienia  spię trzenia
przepływu w tunelu za pomocą   dławika wydmuchu  (6)  i  eż ektora  zasysają cego  (7). Zak-
res moż liwych do zyskania  liczb Reynoldsa w tunelu N-3 przedstawiono w pracy  [71].

Dwa naddź wię kowe tunele: N-2 w Instytucie Lotnictwa i na Politechnice  Warszawskiej
zbliż one są   do siebie  zarówno wymiarami  jak  i zasadą   działania. Tunel N-2 ma powierz-
chnię   przekroju  poprzecznego  0,15x0,15 m,  a  tunel  P. W.  nieco  wię kszą   0,2x0,2  m,
Oba  tunele są   typu  wydmuchowego  o działaniu niecią głym, zasilane ze zbiorników  sprę-
ż onego powietrza,  W  przypadku  tunelu N-2 zbiorniki  te mają   pojemność  2880  m,3  i ciś-
nienie 9  atm, co  daje  bardzo  długi — rzę du  godziny  czas  dmuchu. Czas  ten  dla  tunelu
P. W.  podyktowany  niewielką   obję toś cią   zbiornika  wynosi  tylko  minuty.  Zmiany  liczb
Macha  w  obu  tunelach uzyskuje  się   poprzez  wymianę   wkładek  dyszy  naddź wię kowej.
Dla  tunelu N-2 uzyskano  wymierny  i  jednorodny  przepływ  w komorze  pomiarowej  dla
liczb  Macha  M = 1,6;  1,75;  1,9;  2;  2,1; 2,35;  2;5;  3;  3,55.  .

Bardzo  interes'ujace  i  rzadko  stosowane  rozwią zanie  konstrukcji  komory  pomiarowej
charakteryzuje  naddź wię kowy  tunel  uruchomiony  w  Wojskowej  Akademii  Technicznej
w  1975  r.  [55].  Komora pomiarowa .tego  tunelu jest  typu  zamknię tego  ze  swobodnym
strumieniem  powietrza.  Ma ona  wymiary  poprzeczne  znacznie  wię ksze  od  wymiarów
dyszy w  przekroju  wylotowym,  które  wynoszą   0,3 x 0,3  m.  Komora taka, jak  wskazuje
się  w pracy  [55] ma szereg  zalet. Tunel jest  typu  wydmuchowego.  W  tunelu przeprowa-
dzono  specjalną   kalibrację   badając  strukturę   strumienia  bez  i  z  modelem w  zależ noś ci
od  parametrów  spię trzenia  przed  dyszą.  Badania  szeregu  modeli  w  kształcie  stoż ków,
podwójnych  stoż ków,  kombinacji  czę ś ci  cylindrycznych  i  stoż kowych  pozwoliły  ustalić
maksymalne  wymiary  modeli  jakie  mogą   być  badane  w  tunelu.  Zbadano  także  wpływ
kształ tu  i wymiarów  modeli na charakter naddź wię kowego  strumienia w strefie pomiaro-
wej.  Badania  przeprowadzono  dla  liczb  Macha  M  = 2,05;  2,5;  3;  3,5.

3.  Prace  nad  techniką   badawczą, w  tunelach  duż ych  prę dkoś ci

Eksperymentalne  badania  aerodynamiczne  w  zakresie  duż ych  prę dkoś ci  wymagają
stosowania szeregu specjalnych  technik pomiarowych. Wysokie wymagania,  co do dokład-
noś ci uzyskiwanych  wyników  oraz jak  najlepszej  symulacji  warunków  swobodnego  prze-
pływu wokół  badanych modeli stwarzając  konieczność  stałego doskonalenia  stosowanych
technik  pomiarowych,  jak  również  stosowanych  urzą dzeń  i  aparatury  pomiarowej.
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Jednakże  nie  choć by  najbardziej  skomplikowane  technicznie  problemy,  stanowią
kluczowe  zagadnienia  w  technice  badawczej  w  zakresie  duż ych  prę dkoś ci.  Jest  nim  in-
terpretacja  uzyskiwanych  wyników  uwzglę dniają ca  poprawność  symulacji  i  modelowania
badanych  zjawisk  i  opł ywów,  oddział ywanie  ś cian  tunelu  i  zamocowań  modelu.

N iezbę dnym  uzupeł nieniem staje  się   wizualizacja  badanych  problemów.  Właś nie  te
zagadnienia  przedstawimy  nieco  bliż ej.

3.1. Zagadnienia  interferencji  ś cian  ł   badania  modeli  wzorcowych.  Zagadnienia  interpretacji
uzyskiwanych  wyników  w  tunelach  duż ych  prę dkoś ci  zwią zane  są   w  głównej  mierze  z za-
gadnieniami  niemodelowania  liczby  Reynoldsa,  jakoś cią   strumienia  w  tunelu,  stosowa-
nymi  urzą dzeniami  i techniką   pomiarową   oraz  z  oddział ywaniem  ś cian  tunelu na  badany
opł yw.  Wyniki  pomiarów  ciś nień  i  sił   na  modelu  umieszczonym  w  tunelu  róż nią   się   od
wartoś ci  tych  wielkoś ci  wystę pują cych  na  tym  modelu  dla  takich  samych  warunków  prze-
pł ywu, tj. ką ta  natarcia i liczby  Macha, w  swobodnym  przepł ywie. N a róż nice te spowodo-
wane  oddział ywaniem  ś cian  składają   się   w  głównej  mierze:

—  przyspieszenie  przepł ywu  rekompensują ce  zmniejszenie  powierzchni  przekroju  po-
przecznego  tunelu w  obszarze  umieszczenia  modelu  zwią zane  z  zachowaniem  cią głoś ci
przepł ywu

—  zmiany  pola  przepł ywu,  kształ tu  i  krzywizny  lini i  prą du,  wynikają ce  z  koniecznoś ci
speł nienia,  na  poł oż onej  stosunkowo  blisko  modelu  ś cianie  tunelu,  warunku  równo-
legł oś ci  do  niej  przepł ywu.

W  zakresie  poddź wię kowym,  dzię ki  opracowaniu  odpowiednich  metod  teoretycznych,
moż liwe  jest,  uwzglę dnienie  interferencji  ś cian  poprzez  wprowadzenie  odpowiednich
poprawek  [23],  wymaga  to  eksperymentalnej  weryfikacji  wprowadzonych  poprawek.
Szczególnie  ta  weryfikacja  jest  istotna  w  zakresie  duż ych  prę dkoś ci  poddź wię kowych,
gdzie  w  tunelach  stosowane  są   ś ciany  z perforacją   lub  sł otami, z  czym  wią że  się   znaczne
skomplikowanie  i  niejednorodność  warunków  brzegowych.

Eksperymentalna  weryfikacja  wymagana  jest  także  w  stosunku  do jakoś ci  strumienia
i  poprawnoś ci  stosowanych  urzą dzeń  i  techniki  pomiarowej,  a  także  dla  sprawdzenia
poprawnoś ci  doboru  wielkoś ci  modelu  w  stosunku  do  rozmiarów  komory  pomiarowej.
W  badaniach  takich stosowane  są   tak  zwane modele wzorcowe.  Są   to modele  o  okreś lonej
geometrii  schematycznej  konfiguracji  samolotu,  ciała  osiowosyrnetrycznego  skrzydła
lub  też  pł ata  o  nieskoń czonym  wydł uż eniu.  Charakterystyki  aerodynamiczne  tych  modeli
są   znane z  badań  w  szeregu  tunelach, szczególnie  w przestrzeniach pomiarowych  znacznie
wię kszych  od  wymiarów  tych  modeli. Przykł adowo  moż na  to  wymienić  badania  jednego
z  trójwymiarowych  modeli  wzorcowych  ON ERA  M  w  tunelu  PTW  16T,  gdzie  stosunek
powierzchni  przekrojów  poprzecznych  modelu  i  tunelu  wynosił   0,01%  [24].  D la  badań
dwuwymiarowych  modele  wzorcowe  stanowią   pł aty  o  nieskoń czonym  .wydłuż eniu  zaz-
wyczaj  o profilu  N ACA  0012  [19, 20], Na  rys.  2 przedstawiono  wybrane  dla  liczb  Macha
M   =  0,3;  0,6  i  0,7  wyniki  badań uwzglę dniają ce  poprawki  interferencyjne,  profilu  N ACA
0012  w  tunelu  N - 3, które  przeprowadzono  w  szerokim  zakresie  M  =  0,3 -  0,9  [21]. Za-
leż noś ci  cz(a)  porównano  z  wynikami  badań  w  tunelu  N PL  [22]  oraz  dodatkowo  dla
M   >  0,6  z  tunelu N AE  [20]. Podobnie jak  dla  M  =  0,6  bardzo  dobrą   zgodność  uzyskano
i dla pozostał ych liczb  Macha, z wyją tkiem  mał ych prę dkoś ci  M  =  0,3, dla której  zaznacza
się   wyraź nie  róż nica  w  pochodnej. Wynika  to  z mniejszej  dokł adnoś ci dokonanego  osza-
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cowania  parametru  przenikliwoś ci  ś cian  perforowanych,  charakteryzują cego  warunki
brzegowe przepływu  w  tunelu  N- 3. .

Wcześ niej  już wspomniano o istotnoś ci doboru wielkoś ci modelu do danej przestrzeni
pomiarowej. Sprawdzenie prawidłowoś ci tego doboru dokonać moż na w badaniach modeli
geometrycznie podobnych, róż nią cych się  wielkoś cią. W  tym celu w tunelu  N-3 przepro-
wadzono  dodatkowe  badania  profilu  NACA  0012  na  modelu  o  zmniejszonej  cię ciwie

J/1- 0,3  0,6

M- 3c=0,1Zm

-  N- 3 c=0,14  m
v  NĄ ERe=8122- 10°

, . , ,  t  i  '  <  '  1  I   I   I   i  i  "  •   1  1  1—y:  1  •   —* ~ ~  t .  ..- ..i

- 2  0 2 0 2  0 2 4 6 o f  - 2 0  2 4 / 6 0  2 4 6 8  1 0  o f

Rys.  2. Porównanie zależ noś ci współczynnika siły
noś nej  od  ką ta  natarcia  profilu  NACA 0012
uzyskanej w tunelu N-3 oraz  tunelach  NPL [22]

i  N AE  [20]

Rys.  3.  Wpływ  wielkoś ci  modelu  profilu.
NACA  0012  na  zależ ność  współczynnika  siły

noś nej,  od  kata  natarcia —  tunel  N-3

równej  140 mm. Cię ciwa  taka  daje  wartość stosunku  c/ h zbliż oną   do dolnej  granicy  tego
stosunku  spotykanego  w  literaturze.  Na  rys.  3. przedstawiono  porównanie  zależ noś ci
współczynnika siły noś nej  od ką ta  natarcia dla  modelu profilu  NACA  0012  o  cię ciwach
170 i  140 mm. W  zakresie  przepływu bez  oderwania  zgodność  rozpatrywanej  zależ noś ci
jest zadawalają ca,  natomiast na wartość Czm„   uwidacznia się  wpływ liczby Reynoldsa.

W  badaniach trójwymiarowych  obecnie w zakresie  pod i  okołodź wię kowym  stosowa-
ne  są  szeroko w mię dzynarodowej praktyce badawczej  przede wszystkim model wzorcowy
ONERA  M  [24], a  także  i  starsze  (z począ tku  lat  50- tych)  modele wzorcowe  AG ARD
B  i  C  [19], dla  których  jednakże  z  racji  geometrii  właś ciwym  obszarem  stosowalnoś ci
są   prę dkoś ci  naddź wię kowe.  Stanowią   one  bowiem  układ  skrzydło- kadłub,  w  którym
kadłub to cylinder z  owalną   czę ś cią   przednią,  skrzydło natomiast jest typu  delta z ką tem
skosu 60°  i  dwułukowym profilem  o 4% gruboś ci.  Jednakże wobec braku  innych moż li-
woś ci w badaniach w tunelu  N-3  zastosowano dwa geometryczne podobne*modele AG ARD
B róż nią ce się  wielkoś cią   [25], a mianowicie stosunek  powierzchni przekrojów  poprzecz-
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nych modelu  i  komory  pomiarowej  wynosił   1% i 2%. Porównanie uzyskanych  charakte-
rystyk  tych  dwóch  modeli  oraz  porównanie  ich  z  danymi  literaturowymi  pozwoliło na
okreś lenie  dopuszczalnych  wielkoś ci  modeli  badanych  w  tunelu,  potrzeby  stosowania
korekcji  na interferencję   ś cian, a  także ocenić ogólną  poprawność uzyskiwanych  wyników
w  tunelu N- 3. Przykładowo na rys.  4 przedstawiono  takie porównanie dla  liczby  Macha
M   = 0,8.  Uzyskana  zadawalają ca  zgodność zależ noś ci  cz  = / (a) pozwala  wnosić  o pop-

oc

- 0,02 0 0,02 0,04  0,06
CX (CZ )  Cm y( C z)

tunel  N-3  •
AGĄ RD  B 1 %  *"
AGARD  B 2%  *  *  •   •
tunel  PWT  16T  —
model  AGARD B- 0,01%

Rys.  4. Porównanie  charakterystyk  aerodynamicznych  modelu wzorcowego AGARD  B 1% i 2% uzyskane
w  tunelu  N- 3,  i  PWT  16T  - 0, 01%  [24]

rawnoś ci  badań w  tunelu N-3 w  zakresie  okołodź wię kowym  modeli  o wielkoś ci  blokażu
do 2%, w których mogą   być pomijane poprawki  interferencyjne.  Wię ksze wartoś ci współ-
czynnika  oporu uzyskane  w  tunelu N-3  wynikają   przede wszystkim z róż nicy w  liczbach
Reynoldsa,  ale  także  mogą   być  spowodowane  gradientem ciś nienia wystę pują cym  w  tu-
nelu  N- 3, co  wskazuje  na  konieczność  stosowania  odpwiedniej  poprawki  [25].

3.2.  Automatyzacja  pomiarów.  Pierwszym  krokiem  we  wprowadzeniu  maszyn  cyfrowych
w  eksperymentalne  badania  aerodynamiczne  jest  wykorzystanie  ich  w  przetwarzaniu
danych  pomiarowych,  a  także  w  przeprowadzaniu  samych pomiarów. Ta  faza  wspom-
nianej  wcześ niej  integracji  EMC i  tunelu realizowana jest w  krajowej  bazie  badawczej.

W  tunelu N- 3*"realizowany jest układ automatyzacji  pomiarów i przetwarzania wyników
SPITA  N-3 oparty  o minikomputer TPA- 70 produkcji  wę gierskiej,  o pamię ci  operacyjnej
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VT340 EC- 27000 DT1055 FS1503

.  Rys.  5.  Schemat  ciś nieniowego  układu  pomiarowo- rejestrują cego  tunelu  N3
•  ">   •   •   •   •   •   .

32 K. Ponieważ w badaniach rozkładów ciś nień  spotykamy się  z najwię kszą   iloś cią   danych
(przykładowo dla badań w zakresie pod i okołodź wię kowym jednego profilu  bą dź skrzydła
jest  to  rząd  około  0,5  min  danych),  to  w  pierwszym  rzę dzie  podję to  dla  tych  badań
wprowadzenie  automatyzacji  pomiarów.  Obecnie  zrealizowano  i  wdroż ono  uproszczony
ciś nieniowy  układ pomiarowo- rejestrują cy,  przedstawiony  schematycznie  na  rys.  5.  Do
pomiaru  ciś nienia  w  192  punktach uż yto  przeł ą cznika typu  SCANIVALVE  48  S9GM
z napę dem solenoidowym,  złoż onego z 4- ech  sekcji  wyposaż onych  w  czujniki  tensomet-
ryczne ciś nienia typu DRUCK PDCR 22. Parametry przepływu niezaburzonego w komo-
rze  pomiarowej — ciś nienie  spię trzenia  i  statyczne — mierzone  są   czujnikami  transfor-
matorowymi  typu  CCT- MFP  (wykonanymi w  Instytucie Lotnictwa) dla  każ dego  położ e-
nia  przeł ą cznika.  Minikomputer  dzię ki  specjalnemu  oprogramowaniu  [27]  steruje  po-
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miarami  oraz gromadzi  w pamię ci  operacyjnej  dane pomiarowe  w  trakcie  dmuchu. Dane
te, po  dmuchu rejestrowane  na taś mie papierowej, przetwarzane  były  według  specjalnego
programu  obliczeniowo- graficznego  [28]  na  maszynie  cyfrowej  NOVA  840  wyposaż onej
w  plotter  BEN SON.  Program  umoż liwiał   obliczenie  i  wydruk  współ czynników  aerody-
namicznych  oraz wykonanie wykresów mierzonych rozkł adów ciś nienia  i zależ noś ci  cz,cx,
c,„   od  ką ta  natarcia.  Opisany  ukł ad  pomiarowo- rejestrują cy  oraz  system  przetwarzają cy
obliczeniowo- wykreś lny  skróciły  wielokrotnie  czas  trwania  i  pracochł onność  badań ciś-
nieniowych.  Pozwoliły  badaczom  na' skupienie  swoich  wysił ków  na  analizie  rezultatów,
przyczyniając  się   do  lepszego  poznania  badanych  zjawisk.

W  obecnie  realizowanej  wersji  wspomniany  ukł ad  SPITA N - 3  [26]  zbudowany  bę dzie
z podsystemów  pomiarowego  i informacyjnego,  sprzę ż enie  których nastą pi  poprzez urzą-
dzenia  standardu  CAM AC  oraz  z  podsystemu  stymulacyjnego.  Podsystem  pomiarowy
przeprowadzać  bę dzie  trzy  podstawowe,  rodzaje  badań:  wagowe,  rozkł adów  ciś nień
statycznych  i dynamicznych.  Bę dzie  wyposaż ony  w  szereg  przetworników  takich jak wagi
aerodynamiczne,  przeł ą cznik  ciś nienia  SCANIVALVE  i  róż nego  rodzaju  czujniki  ciś nie-
nia. Centralną  czę ść podsystemu informacyjnego  stanowić bę dzie  minikomputer TPA- 70/25
wyposaż ony  w  blok  sprzę ż enia  z  magistralą   CAMAC.  Zasadniczymi  zadaniami  tego
podsystemu  bę dą:  rejestracja  i  gromadzenie  danych,  sterowanie  pomiarem  i  dmuchem
oraz  kontrola poprawnoś ci  pracy  urzą dzeń pomiarowych,  wykonywanie  obliczeń w czasie
rzeczywistym  oraz  po  zakoń czeniu  pomiarów.

W  czasie  rzeczywistym  obliczenia  dotyczyć  bę dą   parametrów  sterowania  nastawami
ką ta  natarcia  modelu,  parametrów  strumienia,  liczby  Macha,  wybranych  mierzonych
wielkoś ci  w  jednostkach  technicznych,  kontroli  przekroczeń  wartoś ci  granicznych.
N iektóre  parametry  istotne  dla  prowadzenia  eksperymentu  wyś wietlane  bę dą   na  moni-
torze  operatora.  Podsystem  stymulują cy,  bę dą cy  ź ródł em  nastawień  zaprogramowanych
wielkoś ci,  ustala  warunki  pracy  tunelu  i  badanego  modelu.

W  naddź wię kowym  tunelu WAT- u  uruchomiono ciś nieniowy,  wielokanał owy  system
pomiarowy,  rejestrują cy  [56], W  skł ad tego  systemu  wchodzi  elektroniczny  ukł ad pomia-
rowy  „ I zolda",  tensometryczne  przetworniki  ciś nienia  z  indywidualnymi  zasilaczami
i  wzmacniaczami,  interface  IC  W- 23,  voltomierze  cyfrowe  V- 628  oraz  urzą dzenia  per-
foracyjne:  drukarki,  perforator  i  czytnik  taś my  papierowej.  D ane  zapisane  na  taś mie
papierowej  przetwarzane  są   wg  specjalnego  programu  na  EMC  ODRA  1305.

3.3. Wizualizacja  przepływu.  Waż nym  uzupeł nieniem znanych  szeroko  w  eksperymental-
nych  badaniach  aerodynamicznych  w  zakresie  duż ych  prę dkoś ci  metod  wizualizacji,
wykorzystują cych  specjalną   aparaturę  optyczną  jest  wizualizacja  przepływu  na  opływanej
powierzchni  badanego  modelu.  Wizualizacja  ta  polega  na  pokryciu  powierzchni  modelu
odpowiednio  przygotowaną   ciekłą   mieszaniną,  która  w  czasie  pracy  tunelu  tworzy  obraz
lini i  prą du  na  tej  opł ywanej  powierzchni. D la uzyskania  właś ciwego  obrazu konieczne jest
dobranie  odpowiedniej  lepkoś ci  mieszaniny  (w  ramach  specjalnych  badań)  i  sposobu  jej
nanoszenia,  a  także  czasu  pracy  tunelu  [35],

Badania  wizualizacji  przepł ywu  na  powierzchni  modelu  pozwalają   na  lepsze  roz-
poznanie  szeregu  zjawisk  wystę pują cych  w  zakresie  prę dkoś ci  duż ych.  W  .zakresie  prę d-
koś ci  podkrytycznych  waż nym  bę dzie  zbadanie  warunków  przepływu  inicjacji  oderwania,
okreś lenia  miejsca  inicjacji  oderwania  na  opływanej  powierzchni  oraz  rozwoju  oderwania
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przepływu  w  miarę   zwię kszania  ką ta  natarcia  czy  prę dkoś ci  przepł ywu.  Jeszcze  bardziej
interesują cym  bę dą   te  badania  wizualizacyjne  w  zakresie  prę dkoś ci  nadkrytycznych.
Pozwalają   one zwizualizować  falę   uderzeniową,  a właś ciwie  lini ę  odpowiadają cej  podstawie
tej  fali  rozmieszczonej  na  opł ywanej  powierzchni,  począ wszy  od  stosunkowo  niewielkiej
jej  intensywnoś ci.  Umoż liwia  to  stosunkowo  precyzyjne  okreś lenie  warunków  przepł ywu
(liczby  Macha  M  i  ką ta  natarcia  opł ywanego  modelu)  pojawiania  się   fali  uderzeniowej
zarówno  dla  ką tów  natarcia  bliskich  zeru, jak  i  dla  duż ych  ką tów  natarcia  bliskich  kry-
tycznemu.  Moż liwe  są   także  badania  rozwoju  fali  uderzeniowej —  wzrostu  jej  intensyw-
noś ci  i  rozpię toś ci  oraz  jej  przemieszczanie  się   w  miarę   wzrostu  liczby  Macha  czy  ką ta
natarcia  oraz  w  koń cu  badania  oderwania  przepł ywu  wywołanego  falą   o  odpowiednio
duż ej  intensywnoś ci.

Mówią c  o  nowych  metodach wizualizacji  przepł ywu  warto  wspomnieć  o  kolorowej
wizualizacji  metodą   schlierenowską.  Technikę  tę  wprowadzono  w  tunelu  naddź wię kowym
WAT- u.

3.4.  Nowe komory  transoniczne.  W  ostatnim czasie w  dwu  tunelach naddź wię kowych  N- 2
w Instytucie Lotnictwa  i  na  Politechnice Warszawskiej  zbudowano  komory transoniczne,
rozszerzają ce  zakresy  pomiarowe  tych  tuneli.  W  obu  tunelach  wentylowane  są   tylko
górna  i  dolna  ś cianka,  pod  którymi  znajdują   się   komory  pojemnikowe,  z  których  po-
wietrze  odsysane  z  gł ównego  przepł ywu  przedostaje  się   do  dyfuzora.  Konstrukcje  te
róż nią   się   natomiast  geometrią   ś cianek  wentylowanych.  W  tunelu  PW  zastosowane
wzdłuż ne  słoty  o  mał ym  stopniu  perforacji  8%.  W  tunelu  Ń -2  ś ciany  są   perforowane
o  pochylonych  pod  ką tem  50°  otworkach  o  ś rednicy  3,3  mm. Wprowadzono  tu  ciekawe
rozwią zanie  konstrukcyjne  pozwalają ce  zmieniać stopień  perforacji  od  0  do  24%.  Prowa-
dzone  są   wstę pne  dmuchy  obejmują ce  regulację   i  kalibrację   aerodynamiczną   tunelu.

4.  Modelowe  badania  rozwojowe  techniki  lotniczej

4.1. Badania modelowe samolotów  i  ich segmentów

4.1.1. Badania wpływu skosu  skrzydła na charakterystyki  aerodynamiczne samolotu.  Jedną   Z me-
tod  optymalizacji  wł asnoś ci  aerodynamicznych  samolotu  w  szerokim  zakresie  prę dkoś ci
lotu  od  małych prę dkoś ci  startu  do  naddź wię kowych  jest  zmiana  skosu  skrzydł a.  Zagad-
nienie  to  badano  w  tunelu  N- 3 w  zakresie  liczb  Macha  od  0,6  do  2,3  na  modelu  sche-
matyzowanego  samolotu  o  cylindrycznym  kadł ubie z uderzeniem poziomym  i  pionowym
[33, 34] N a rys. 6 przykł adowo pokazano jak w miarę  wzrostu ką ta skosu skrzydła zmniejsza
się  współ czynnik  siły  noś nej  dla  ustalonego  ką ta  natarcia.  D la  mniejszych  ką tów  skosu
X ^  35°  maleje  współ czynnik  c z m a x,  natomiast przy  wyż szych  ką tach  zmianie  ulega  cha-
rakter  oderwania.  D la %  =  70°  wyraź nie  wię kszy  niż liniowy  przyrost  cs  dla  oc  >  4  wska-
zuje  na wystą pienie  na  krawę dzi  natarcia stacjonarnego  wiru  zwią zanego,  który  w  zakre-
sie do a.  =  16°  zachowuje  swoją   strukturę. D la poddź wię kowych  prę dkoś ci  moż na  przyją ć,
że opór minimalny nie  zależy  od  ką ta  skosu —  rys.  7.  N atomiast już  dla  cz  >  0,1  wzrost
skosu  powoduje  znaczny  przyrost  oporu.  Wzrost  ką ta  skosu  opóź nia  oczywiś cie  wystą-
pienie kryzysu falowego  —  rys. 8, przy czym wzrost  oporu jest tym wię kszy i  gwał towniejszy
im  ten  ką t  jest  mniejszy.  .D la  prę dkoś ci  M  =  1  w  przypadku  nie  wystą pienia  kryzysu
falowego  (dla % -   55°  i 70°),  podobnie jak  w  zakresie  poddź wię kowym,  zwię kszenie  ką ta

8  Mech.  Teniv  i  Stos.
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Rys.  6.  Zależ ność  współczynnika  siły  noś nej  od  ką ta  natarcia  modelu  s- tu  o  zmiennym  skosie skrzydła
dla  M =  0,7

Rys.  7.  Biegunowe  modelu  s- tu  o  zmiennym  skosie  skrzydła  dla  M =  0,7;  1,0;  2,3

[624]
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skosu  powoduje  wzrost  oporu.  Dopiero  dla  duż ej  naddź wię kowej  prę dkoś ci  M  =  2,3,
skrzydło  o  skosie  % =   70°  wykazuje  swoją   wyż szość —  opór  jego  jest  mniejszy  n iż
skrzydła o %  =  55°.  Efekty  aerodynamiczne wypływają ce  z zastosowania  skrzydła  o  okre-
ś lonym  skosie w  poszczególnych  zakresach  prę dkoś ci  pokazano  ogólnie  na  rys.  8,  przed-
stawiając  zależ ność  stosunku  fe/ c^max,  okreś lają cego  doskonał ość  aerodynamiczną   od
liczby Macha.

" i  |  1  1  1

J  1  1  1  I   I   I   . 1  '  i  I   •   I   t  I   , r  l i

0,6  0,8;   1,0 1,1 1,2  1,4  1,6  1,8  2,0  2,2 2,3

Rys.  8. Wpływ  liczby  Macha  na  minimalny  opór  i  maksymalną   doskonałość modelu  s- tu  o zmiennym
•  skosie  skrzydła  •

4.1.2. Badania pod-  i  przydź wlę kowego  opływu  skrzydła  o  małym  skosie.  Skrzydła  o  niedu-
ż ym  skosie  ze  wzglę dów  konstrukcyjnych  oraz  z  racji  posiadania  pewnych  zalet  aerody-
namicznych  cieszą   się   zainteresowaniem  konstruktorów  samolotów  o  duż ych  poddź wię-
kowych  prę dkoś ciach  lotu.  W  tym  zakresie  prę dkoś ci  mogą   na  skrzydle  wystę pować
jednocześ nie  obszary  poddź wię kowego  i  naddź wię kowego  przepł ywu  zakoń czone  falą
uderzeniową,  co  znacznie  komplikuje  zjawiska  zachodzą ce  w  opł ywie  skrzydł a.  Rozwój
opływu na skrzydle  trapezowym  o  skosie  19° —  badanym w  tunelu N- 3  [35] —  przedsta-
wiono  na  rys.  9  korelując  go  z  zależ noś ciami współ czynników  (cx  i  cz  = / ( M ) ) .  Wystą-
pienie na skrzydle  fali  uderzeniowej  o bardzo mał ej  intensywnoś ci  nie  powoduje  jakoś cio-
wych  zmian  w  powyż szych  zależ noś ciach  (M   =  0,793).  "Dopiero  odpowiedni  wzrost
intensywnoś ci  tej  fali  (M   =  0,815) prowadzi  do  wystą pienia  gwał townego  wzrostu  oporu.
Dalszy  wzrost  prę dkoś ci  zwię ksza  intensywność  fali  i  w  wyniku  wzajemnego  oddział y-
wania  jej  z warstwą   przyś cienną   nastę puje  oderwanie  przepł ywu  tuż za  falą   (M   <=  0,84),
które  powoduje  spadek  wartoś ci  współ czynnika  siły  noś nej.  Okreś lając  wartoś ci  liczby
Macha, przy  których  zachodzą   powyż sze  zjawiska  dla  szeregu  wartoś ci  współ czynnika  cr

wyznaczona  jest  granica  wzrostu  oporu  Mm  =  f(cz)  i  granica  oderwania  Moi  =   f(cz),
które  dla  rozpatrywanego  skrzydła  przedstawiono  na  rys.  10.

Wystą pienie  obszaru  oderwania  o  znacznej  rozległoś ci  może  prowadzić  do  buffe-
tingu skrzydła, zjawiska  stanowią cego  dynamiczną   odpowiedź  samolotu  na  przypadkowe
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Rys.  9. Rozwój  oplywu na  skrzydle o nieduż ym  skosie  przy  wzroś cie  liczby  Machardla ką ta  natarcia 0,4°

wzbudzenia  wywoł ane  pulsacją   sił   aerodynamicznych.  Buffeting  skrzydła  powodować
może  nieprzyjemne  dla  zał ogi  czy  pasaż erów,  a  nawet  niebezpieczne  dla  konstrukcji  sa-
molotu  wibracje,  a  także  zakł ócenia  w  prawidł owym  dział aniu  czułego  wyposaż enia
i wykonywaniu  zadań, przyczyniając  się   do ograniczenia  osią gów  samolotu.  W badaniach
tunelowych  istotne  jest  wię c  okreś lenie  począ tku  wystę powania  buffetingu.  Granicę
począ tku  buffetingu  Czpb  =  f{M)  rozpatrywanego  skrzydł a, okreś loną   na drodze  pomiaru
wartoś ci  skutecznej  niestacjonarnych  naprę ż eń  zginają cych  nasadę   sztywnego  modelu
skrzydł a,  przedstawiono  na  rys.  11  [36].  Analiza  korelacji  rozwoju  oderwania  przepływu
z  począ tkiem  wystę powania  buffetingu  pozwoliła  stwierdzić,  że  dla  mał ych  liczb Macha
M   <  0,7  wystą pienie  tych zjawisk  przesunię te jest wzglę dem  siebie  o  około  2°. Natomiast
dla  wyż szych  liczb  Macha  M  >  0,8  zjawiska  te  zachodzą   w  zasadzie  jednocześ nie  dla
tego  samego  ką ta  natarcia.  Spowodowane  jest  to  tym,  że  dla  tych  prę dkoś ci  oderwanie
przepł ywu  wywoł ane  jest  przez silną   falę   uderzeniową   —  nastę puje  gwał townie  i  obejmuje
znaczny  obszar  skrzydł a,  co  powoduje  jednoczesne  wystą pienie  buffetingu.
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Rys.  10. Granica  wzrostu  oporu  i  oderwania  dla skrzydła  o  nieduż ym  skosie
1.  Ci max;  2.  granica  począ tku  oderwania;  3.  granica  wzrostu  oporu

Przeprowadzając analizę  poddź wię kowego  opł ywu skrzydła o nieduż ym skosie z punktu
widzenia  oderwania  przepł ywu  moż na  wydzielić  cztery  przedziały  prę dkoś ci, dla  których
przebieg oderwania i zależ ność  Cz  =  / («) ma w przybliż eniu  taki  sam charakter. W  zakresie
liczb  Macha do  około  0,6  wystę puje  oderwanie  typu  „nieś ciś liwego"  zachodzą ce  na  du-
ż ych  ką tach  natarcia,  spowodowane  duż ym  dodatnim  gradientem  ciś nienia.  Rozwój
tego oderwania jest  stosunkowo  wolny,  co znajduje  odbicie  w  przebiegu  zmian  siły  noś-
nej  na duż ych ką tach  natarcia. Oderwanie  to powię kszając  się   ze wzrostem  ką ta  obejmuje
stopniowo  całe  skrzydł o.  Wzrost  liczby  Macha  powoduje  zwykle  przyspieszenie  wystą-
pienia  oderwania,  w  zwią zku  z  czym nastę puje  spadek  wartoś ci  Cz msL%  ze wzrostem  prę d-
koś ci przepływu. D rugi przedział, obejmują cy  zakres liczb M od około 0,6 do 0,75 charakte-
ryzuje  się   oderwaniem  wywoł anym  słabą   falą   uderzeniową,  wystę pują cą   w  pobliżu  kra-
wę dzi  natarcia  dla  odpowiednio  duż ych  ką tów  natarcia.  Charakterystyczną   cechą   jest
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Rys.  11. Granica  począ tku  wystę powania  buttetingu  skrzydła  o nieduż ym  skosie
a)  1 — pomiar  aRMS  —  począ tek  buffeiingu;  2 —  a  począ tku  utraty  liniowoś ci  zależ noś ci  C,  =   / (a);  3 —  wizualizacja  prze-
pł ywu— inicjacja  oderwania;  b)  1 —  pomiar  aRMS  —  począ tek  buffetingu;  2-—•  Cz  poc.ą tku  utraty  liniowoś ci  w  zależ noś ci

Cz  = / ( «);  3 »— oszacowanie  z  empirycznej  zależ noś ci  korelacyjnej  Czpb  **.f(M,  tle,  f/ c)
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Rys.  12.  Oddziaływanie  interceptora  na  opływ  profilu  w  zakresie  transonicznyiii

gwał towne  rozszerzanie  się   obszaru  oderwania  na całe skrzydł o, czemu towarzyszy  spadek
sił y  noś nej.  W  tym  przedziale  wzrost  liczby  Macha  powoduje  opóź nienie  wystą pienia
oderwania,  co  powoduje  zazwyczaj  wzrost  lub  utrzymywanie  się   stałej  wartoś ci  C i r a„
przy  wzroś cie  prę dkoś ci.  W  kolejnym  przedziale  odpowiadają cym,zakresowi  liczb Macha
od  około  0,75  do  0,88  oderwanie powstaje  w wyniku  wzajemnego  oddział ywania warstwy
przyś ciennej  z  silną   falą   tworzą cą   się   w  poł owie  cię ciwy  skrzydła  na  mał ych ką tach na-
tarcia.  W  tym  zakresie  oderwanie  obejmuje  obszar  mię dzy  falą   a  krawę dzią   spływu, który
nie  ulega  wię kszym  zmianom  ze  wzrostem  ką ta  natarcia.  Po  wystą pieniu  oderwania za-
leż noś ci  Cz  = / («)  pozostaje  liniowa,  jednakże  wystę puje  znaczne zmniejszenie pochodnej
dcz/ dx.  Wzrost  liczby  M acha przyspiesza  zdecydowanie  wystą pienie  oderwania —  z czym
wią że  się   gwał towny  spadek  współ czynnika  począ tku  buffetingu  Ćlpb.  Ostatni przedział
dla  M  >  ~  0,88  charakteryzuje  się   tym,  że  na  górnej  powierzchni  skrzydła  oderwanie
wystę puje  w  cał ym zakresie  uż ytkowych  ką tów  natarcia. N atomiast w  zakresie  ujemnych
ką tów  natarcia oderwanie przepł ywu nastę puje  również na  dolnej powierzchni skrzydła —
co objawia  się   charakterystyczną   postacią   zależ noś ci  Cz  -   f(a)  z nieliniowym przebiegiem
dla  tych  ką tów.

4.1.3. Badania  dwuwymiarowe  interceptorów.  W  zakresifc  duż ych  prę dkoś ci  lotu  samolotów
interceptory  mogą   stanowić  urzą dzenia  wspomagają ce  lotki  w  sterowaniu  poprzecznym.
Interceptor  jest  to  zwykle  pł aska  pł ytka  zamocowana zawiasowo  do  górnej  powierzchni
skrzydł a,  która  może  być  odchylana  w  stosunku  do  niego  pod  okreś lonym  ką tem.

Zagadnienie  aerodynamiki  interceptorów  w  dwuwymiarowym  przepł ywie  badano
w  tunelach  N - 3  i  N - 2, obejmując  cały  zakres  praktycznego  stosowania  interceptorów od
liczby  M acha 0,5  do 2,3. Okreś lono oddział ywanie interceptora i jego parametrów geomet-
rycznych  na  lokalne  wł asnoś ci  opł ywu,  jak  również  integralne, przede wszystkim  na silę
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Rys.  13.  Zależ ność  współczynnika  siły  noś nej  od  ką ta  natarcia  profili  katalogowych  NACA  dla  liczb
Macha  M = 0,4  i  0,8

noś ną   profilu.  W  niskich  póddź wię kowych  prę dkoś ciach  interceptor  oddziaływuje  na
opływ wokół  całego profilu, powodując zmiany ciś nienia zarówno na górnej, jak  i na dolnej
stronie profilu.  W zakresie transonicznym fala uderzeniowa zamykają ca  obszar  naddź wię-
kowy znacznie komplikuje  obraz  opływu profilu  z interceptorem, wpływając  decydują co
na zmianę  charakteru oddziaływania interceptora na opływ profilu.  W tym  zakresie  prę d-
koś ci wystę pują   istotne jakoś ciowe  róż nice w rozkładzie ciś nienia oraz gwał towne zmiany
skutecznoś ci  interceptora ze wzrostem  liczby  Macha. Opierając  się   na analizie  rozkładów
ciś nienia  i  wizualizacji  przepływu  stwierdzono  wystę powanie  siedmiu  róż nych  stanów
opływu profilu  z interceptorem, w których oddziaływanie jego na opływ profilu  i charakter
tego  opływu są   podobne. Począ wszy  od  stanu  opływu, w którym  interceptor  powoduje
zmianę  z czę ś ciowo  lub  całkowicie naddź wię kowego  przepływu  na górnej  stronie  profilu
na  całkowicie  poddź wię kowy,  oddziaływując  na  opływ  górnej  i  dolnej  strony  profilu,
podobnie  jak  dla  małych póddź wię kowych  prę dkoś ci.  Skoń czywszy  na  stanie  opływu,
w którym  intercetor  oddziaływuje  tylko  lokalnie  na górnej  stronie profilu — przed  i  za
interceptorem,  gdzie  wystę pują   dwa  zamknię te  obszary  oderwania,  co  charakterystyczne
jest  także  dla  naddź wię kowych  prę dkoś ci.  Stwierdzono  korelację   wspomnianych  wyż ej
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Rys.  14. Wpływ  liczby  Macha na współczynnik  maksymalnej  siły noś nej  mitiimalnego  oporu i  momentu
przy  zerowej  sile  noś nej  dla  profili  katalogowych  NACA  badanych w tunelu N-3

zmian  skutecznoś ci  iaterceptora z liczbą   Macha ze stanami  optywu  wystę pują cymi  w zak-
resie  transonicznym.

4.1.4.  Badania  oplywu  klasycznych  profili  w zakresie  duż ych  prę dkoś ci.  W  szeregu  projekto-
wych  pracach  aerodynamicznych  przede  wszystkim  techniki  lotniczej,  wymagana  jest
znajomość  charakterystyk  aerodynamicznych  stosowanych  profili  w  szerokim  zakresie
prę dkoś ci.  N a  konkretne  zapotrzebowanie  konstruktorów  badania  tego  rodzaju  prowa-
dzone są  w tunelu N - 3.  Dotyczyły  one właś ciwie  prawie  w całoś ci wszystkich  stosowanych
praktycznie  rodzin  profili  N AC A:  a mianowicie  4- ro,  5- cio,  6- cio  cyfrowych  oraz  serii
N AC A  16. Badano  profile  N ACA  0012,  23012,  64009,  64210  i  16506  [37- 40],  mierząc
współ czynniki  sił y noś nej  i momentu w  oparciu o rozkł ad ciś nienia na profilu  oraz współ-
czynnika  oporu w oparciu o pomiar straty  impulsu w ś ladzie.  Badany  zakres  liczb  Macha
obejmował   od 0,3  do 0,9 — 0,95.  Przedstawiając  na  rys.  13 i 14 zależ ność  cz  = / («) dla
wybranych  liczb  M acha M = 0,4  i 0,8 oraz  wpływ  liczby  Macha  na  wybrane  parametry
aerodynamiczne  pokazano  charakterystyczne  własnoś ci  aerodynamiczne  tych  profili
w  róż nych  zakresach  duż ych  prę dkoś ci  przepł ywu.
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Rys.  16. Wpływ  długoś ci  cię ciwy  i  ką ta  wychylenia  trymera  na współczynnik  momentu przy
noś nej  profilu  NACA23012M

a — ką t  odchylenia trymera; o —  wzglę dna  dł ugość trymera
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Jednym z najważ niejszych  wymagań  dla profili  stosowanych  na ł opaty wirnika  noś nego
ś migł owca  jest  moż liwie  mała  wartość  współ czynnika  momentu. Zmniejszenie  tego współ-
czynnika  moż na  uzyskać  poprzez  podniesienie  krawę dzi  spływu.  Opracowaną   przez
konstruktorów  wersję   takiego  zmodyfikowanego  profilu  N ACA  23012,  w  którym  kra-
wę dź  spł ywu  podniesiono  o 0,8%  cię ciwy,  badano w  tunelu N- 3  [37]. Zmianie współczyn-
nika  m o m e n t u— rys.  15,  towarzyszył   spadek  maksymalnego  współ czynnika  siły  noś nej
w  zakresie  mał ych  liczb  Macha  do  0,45.
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Rys.  17.Wp]yw  liczby  Macha  na  współczynnik  momentu  zawiasowego  steru  wysokoś ci

W  technice ś migł owcowej  stosowane  są   na  ł opatach  wirników  noś nych  klatki  odcią ż a-
ją ce  —  trymery,  umieszczone  na krawę dzi  spływu  ł opaty  i wychylane  odpowiednio  w celu
uzyskania  zmian  momentu skrę cają cego  ł opatę.  W  tunelu  N- 3  przeprowadzono- badania
wpł ywu  dł ugoś ci  cię ciwy  i  ką ta  wychylenia  trymera  na  charakterystyki  aerodynamiczne
profilu  N ACA  23012M,  przede  wszystkim  momentowe  [41]. Stwierdzono, że w  badanym
zakresie  liczb  M acha M  = 0, 3 -  0,6  zmiany  współ czynnika  momentu nie  zależą   od  liczby
M acha,  natomiast  wzrastają   ze  wzrostem  długoś ci  cię ciwy  i  ką ta  wychylenia  trymera
jak  przedstawiono  to  na  rys.-   16.

4.1.5.  Wpływ  ś ciś liwoś ci  na moment zawiasowy powierzchni sterowych.  W  literaturze  brak  jest
danych  dotyczą cych  wpł ywu  ś ciś liwoś ci  na  moment  zawiasowy  powierzchni  sterowych,
szczególnie  dla przydź wię kowych  prę dkoś ci. D la wypeł nienia tej  luki  i  wyjaś nienia  moż li-
woś ci  stosowania  w  obliczeniach  teorii  liniowej  przeprowadzono  badania  momentu  za-
wiasowego  izolowanego  modelu  steru  wysokoś ci  [42]  w  zakresie  liczb  Macha  M  =  3,0-
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- 0,92.  Moment zawiasowy  steru  mierzony  był  dla  róż nych.poł oż eń osi  obrotu  steru  tzn.
róż nych  kompensacji  wyraż onych  stosunkiem  cię ciwy,  steru  i  za  osią   obrotu,  dobieranej
odpowiednio  dla  zmniejszenia  momentu  zawiasowego.  W  przybliż eniu  współ czynnik
momentu  zawiasowego  moż na  wyrazić  nastę pują cą   zależ noś cią

CBIB =   bta+b2d

gdzie:  bt  =  dc„Jda\  b2  =   dcmz/ dd

Stwierdzono,  że  zależ ność  ta  obowią zuje  w  przybliż eniu  do  liczby  M acha  M  =  0,9
dla badanego steru. D latego też wpływ  ś ciś liwoś ci  na moment  zawiasowy  okreś lony  może
być  poprzez  w  zależ noś ciach  b  ̂ i  b2  = / ( M ) ,  które  przedstawiono  na  rys.  17  dla  dwu
skrajnych  poł oż eń  osi  obrotu  steru.  W  podkrytycznym  zakresie  prę dkoś ci  do  M  =  0,6 -
-  0,65 pochodne bL  i  b2  są   zasadniczo  niezależ ne od liczby  Macha,  a  wzrost  kompensacji
(odpowiada to przesunię ciu  osi  obrotu  ku  krawę dzi  spł ywu)  w  badanym  zakresie  powo-
duje  spadek  bezwzglę dnych  wartoś ci  pochodnych. D la wyż szych  liczb  Macha,  szczególnie
nadkrytycznych,  wystę pują   znaczne  zmiany  rozpatrywanych  pochodnych,  które  nie  są
opisane  przez  liniową   teorię .  Przebieg  pochodnej  bL  =  dc,mjda.  jakoś ciowo  zależy  od
kompensacji  —  w  zakresie  M  =  0,65 -  0,8  maleje  lub  roś nie  ze  wzrostem  liczby  M acha
zależ nie od poł oż enia osi  obrotu. Szczególnie  duże  i gwał towne zmiany  wystę pują   w  nad-
krytycznym  zakresie  pochodnej  b2  =   dcmz\db.  W  zakresie  M  =  0,75  -  0,85  odwrotnie
niż  dla  podkrytycznych  prę dkoś ci  wzrost  kompensacji  powoduje  wzrost  bezwzglę dnych
wartoś ci  pochodnych  bx  i  b2.

4.2.  Badania  nowo  konstruowanych  profili  ś migłowcowych  i  ś migłowych

4.2.1.  Profile  przeznaczone na  łopaty  wirnika  noś nego ś migłowca.  Jednym  z  najbardziej  zł o-
ż onych  zagadnień  aerodynamiki  jest  opływ  ł opat  wirnika  noś nego  ś migł owca.  Warunki
opływu  ł opaty  istotnie jakoś ciowo  zmieniają   się   w  trakcie jednego  obrotu wirnika,  a  do-
datkową   komplikację   stanowi  niestacjonarność  i  trójwymiarowość  tego  opł ywu.  W  przy-
padku  lotu postę powego  wirniki  te przechodzą   kolejno  od nadkrytycznego  opł ywu  z  falą
uderzeniową   przy  cz  ~  0  na  ł opacie  nacierają cej  do  opł ywu  o  mał ych  liczbach  Macha
rzę du  0,2- 0,4  przy  maksymalnych  wartoś ciach  współ czynnika  cz.  W  zawiasie  na  zew-
nę trznych  czę ś ciach  ł opaty  przepł yw  osią ga  liczbę   Macha  0,6  -  0,7,  co  przy  wartoś ciach
współ czynnika  cz  ~  0,6  powoduje  wystą pienie  lokalnie  w  pobliżu  krawę dzi  natarcia
naddź wię kowych  obszarów  zakoń czonych  falą   uderzeniową.  [1].  Zjawiska  falowe  sta-
nowią   istotne  ograniczenie  osią gów  ś migłowca.  Jedną   z  dróg  polepszenia  tych  osią gów
jest  zastosowanie  na  ł opacie  nowych,  specjalnie  skonstruowanych,  z°  uwzglę dnieniem
najnowszych  osią gnięć  aerodynamiki  pod  i  okoł odź wię kowej  profili  aerodynamicznych,
które  lepiej  był yby  dostosowane  do  specyficznych  opisanych  wyż ej  warunków  oplywu
łopaty  [1,  2,  11].  D o  niedawna  jeszcze  powszechnie  stosowano  na  ł opaty  wirn ika  pro-
fi l  N ACA  0012  bą dź  N ACA  2312.

W  drugiej  poł owie  lat  70- tych  podję to  w  szeregu  oś rodkach  badawczych  prace  nad-
skonstruowaniem  specjalnych  profili  na  ł opaty  wirnikiem.  W  stosunku  do  konwencjo-
nalnych,  profile  te  winny  mieć  poprawione  nastę pują ce  wł asnoś ci:
—  zwię kszoną   wartość  ca m ax  dla  M  =  0 -  3  i .O - 4
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Rys.  18. Maksymalny współczynnik siły noś nej i granica wzrostu oporu profili  ILH- 40 i ILHC- 7 badanych
w  tunelu N-3

—  zwię kszoną   wartość  liczby  Macha wzrostu  oporu  dla  cz  ~  0
—  zwię kszoną   doskonałość aerodynamiczną   dla  M = 0,6  i  C2  = 0 -  6
—  wartość  współczynnika  momentu  dla  zerowej  siły  noś nej  nie  przekraczają cej  0,01.

W pracy  [43] skonstruowano numerycznie  takie  ulepszone profile.  Dla  okreś lenia  ich
własnoś ci  areodynamicznych,  istotnych  z  punktu widzenia  zastosowań  ś migłowcowych,
przeprowadzono badania w  tunelu N-3 W  zakresie  liczb  Macha M = 0,2 -  0,9  [44]. Naj-
waż niejsze  charakterystyki  tych profili  przedstawiono  na  rys.  18 porównując  je  z  profi-
lami konwencjonalnymi  i nowoopracowanymi w oś rodkach zagranicznych. Profil ILH- 40,
mimo  bardzo  dobrych charakterystyk  C r m ax  i Mwo,  a także lepszej niż profile  konwencjo-
nalne  doskonałoś ci jest,  ze wzglę du  na stosunkowo  duży  moment i  dużą  wartość  oporu
dla  zerowej  siły noś nej  (co jak  wynika z badań spowodowane jest oderwaniem na nosku
dolnej  strony  profilu),  mało  przydatny  w  obecnej  postaci  do  zastosowania.  Natomiast
profil  ILHC- 7 zachowuje  dobry  kompromis  własnoś ci  aerodynamicznych  z  punktu wi-
dzenia  zastosowań  ś migłowcowych  w  stosunku  do  nowo  powstałych  profili  ś migłowco-

, wych  oraz  ma  lepsze  te  własnoś ci  w  stosunku  do profili  konwencjonalnych.  Może być
on z powodzeniem zastosowany  do łopaty wirnika  ś migłowca, a także stanowić podstawę
do  opracowania  odpowiedniej  rodziny  profili  o  róż nych  gruboś ciach,  dostosowanych
do konkretnych wymagań  konstruowanego  ś migłowca. Profil  ILHC- 7 posiada najwyż szą
doskonałość  dla  M = 0,6  i Cz  = 0,6  spoś ród  znanych  profili,  stosunkowo  dużą   liczbę
Macha wzrostu  oporu i małą  wartość współczynnika momentu Cm0.  Współczynniki Czma%

tego  profilu  są   zbliż one  do  wartoś ci  dla  innych  nowych  profili  ś migłowcowych  [44].
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Rys.  19. Biegunowa  i współczynnik  momentu przy  zerowej sile noś nej  profili  ILH- 40 i ILHC- 7  badanych*X
w  tunelu N-3

4.2.2.  Profile  łopat  ś migła.  N a  ł opaty  ś migł a,  jeszcze  powszechn ie  obecn ie  stosowane

są   profile  serii  NACA  16 lub CLARK  Y. Kryzys  paliwowy  powoduje  zainteresowanie
konstruktorów  we wprowadzaniu  ś migieł   o wię kszej  sprawnoś ci.  Z drugiej  strony  pro-
wadzone są  bardzo intensywne prace nad zmniejszeniem  hałasu ś migieł. Efektywnym  spo-
sobem jest tu zmniejszenie  prę dkoś ci  obwodowej  ś migła. Dla zachowania przy  tym  war-
toś ci  cią gu  i dla uzyskania  wię kszej  sprawnoś ci  ś migła należy  wprowadzić  profile  o  po-
lepszonych charakterystykach  [3]. W Anglii  opracowano nową   rodzinę  profili  ś migłowych
ARA- D  o  gruboś ciach  od 3% do 20% z  warunkiem  konstrukcyjnym  maksymalizacji
doskonałoś ci  aerodynamicznej  dla duż ych  wartoś ci  Cz.

Zapoczą tkowaniem  w  kraju  prac w tej dziedzinie,  były  przeprowadzone  na uż ytek
konstruktorów  badania  opływu  dostarczanego  przez  nich  nowego  profilu  oznaczonego
CNPSL1 o gruboś ci  6%, przeznaczonego na łopaty  ś migła  [45]. Stwierdzono,  że  profil
ten ma dla liczb Macha M = 0,6 wartość współczynnika Czmax  równą   1.3, tj. o 30% wię kszą
niż  profil  NACA  16. Korzystnym  było  także  przesunię cie  maksymalnej  doskonałoś ci
na wię ksze wartoś ci  Cz o prawie  50% w stosunku do NACA  16.  Jednakże wystą piło sze-
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szereg niekorzystnych własnoś ci, jak zwię kszenie współczynnika Cxmia spowodowane przed-
wczesnym  oderwaniem  przepływu  na  dolnej  stronie  krawę dzi  natarcia,  przyspieszenie
kryzysu  falowego, spadek  maksymalnej  doskonałoś ci oraz pewne zaburzenia w rozkładzie
ciś nienia  na  pierwszych  10- ciu  % górnej  strony  profilu.

4.3.  Badania  modelowe  w  zakresie  techniki  rakietowej

Aerodynamiczne  badania tunelowe  towarzyszyły,  realizowanemu  w latach 1962- 1971
programowi  meteorologicznych  badań  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 pomiarów wagowych charakte-
rystyk  aerodynamicznych  modeli  oraz  wizualizację   schlierenowską   ich  opływu.

Dla  rakiety  Meteor  3  przeprowadzono  w  tunelu  N-3  bardzo  interesują ce  badania
symulacyjne  odpalania  i  rozł ą czania  się   stopni  tej  rakiety  [47].  Opracowano  specjalny
model  dwu  stopni  rakiety,  z  moż liwoś cią   zdalnego  odpalania  I  stopnia,  który  po od-
paleniu  mógł  przemieszczać się  z zachowaniem 6- ciu stopni swobody w zakresie  120 mm.
Badań dokonano dla liczby Macha M =  1,5 filmują c  kamerą  do szybkich  zdjęć  (4000 kla-
tek/ sek)  odpalenie  i  odejś cie  I  stopnia  modelu  rakiety  na  schlierenowskim  obrazie prze-
pływu. Na rys.  20 przedstawiono  trzy wybrane  klatki  filmowe,  ukazują ce  fazę  rozłą czania
się   stopni  rakiety.  Stwierdzono  w  tych  badaniach  modelowych,  że  proces  rozłą czania
przebiega  prawidłowo,  co  znalazło potwierdzenie  w  badaniach  w  locie.

W tunelu N-3 prowadzono szereg badań charakterystyk  aerodynamicznych i zagadnień
sterowania modeli rakiet  i innych róż norodnych obiektów  latają cych.  Badania te obejmo-
wały  również  studialne  prace nad nowymi  układami  sterowania, jak  na przykład spoile-
rami  strumieniowymi.  Interesują ce były badania prę dkoś ci  obrotowej  modelu uzyskiwanej
dzię ki  wychyleniu  odpowiednich  organów  sterowania.  Badania  te  przeprowadzono
w warunkach ustalonego ruchu obrotowego dla okreś lenia zależ noś ci prę dkoś ci  obrotowej
od ką ta  wychylenia  organu sterowania w szerokim poddź wię kowym  zakresie  liczb Macha
i  ką tów  natarcia  modelu.  Badano  także  proces  nieustalony  rozkrę cania  się   modelu,
okreś lając  przebieg wzrostu  prę dkoś ci  obrotowej  w czasie  aż do uzyskania  obrotów usta-
lonych.  Stwierdzono,  że  zależ ność  bezwymiarowej  prę dkoś ci  obrotowej  (odniesionej do
wartoś ci  w  ruchu ustalonym) od czasu nie zależy  od ką ta  wychylenia  organu  sterują cego
w  badanym  zakresie.

W  pracach  [52 -  54]  badano  zagadnienie  gazodynamicznego  sterowania  kierunkiem
wektora  cią gu  silnika  rakietowego.  Badania obję ły  metody: wdmuchu gazu w naddź wię-
kową   czę ść  dyszy, płaskiego  naddź wię kowego  przerzutnika  i  statycznego  oddziaływania
na  swobodną   granicę   naddź wię kowego  strumienia wylotowego. Dużą  efektywność  wyka-
zały  metody  wdmuchu  i  płaskiego  przerzutnika.  W  metodzie  wdmuchu  stwierdzono
istotny  wpływ  wzglę dnej  ś rednicy  otworu  wdmuchu,  ką ta  pół rozwarcia  dyszy  i  liczby
Macha  wylotowego  strumienia  głównego  na  statyczną   i  dynamiczną   efektywność  stero-
wania, współczynniki wzmocnienia i przesunię cia fazowe. W badaniach nad zastosowaniem
przerzutnika  [53] skupiono uwagę  nad wpływem ką ta  i uskoku ś cianki komory oddziaływań
na  ką t  odchylenia  wektora  cią gu.
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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,  c — kolejne  fazy  rozdzielania

5.  Badania  podstawowe  w  zakresie  naddź wię kowym

5.1.  Badania zewnę trznych oplywów  ciał

W  kraju  przeprowadzono  niewiele  eksperymentalnych  badań  podstawowych  aerody-
namiki  duż ych  prę dkoś ci.  Wymienić  tu  moż na  badania:  położ enia punktu  krytycznego
na  tę pych  ciałach o  ostrej  krawę dzi  [49,  50],  kształ tu  linii  krytycznej  w  przepływie  za
odsunię tą   falą   uderzeniową   [51], wpływu  odsysania  na naddź wię kowy,  turbulentny  prze-
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pływ z oderwaniem  [32] oraz spływu  z płytki  dwu  strumieni  naddź wię kowych  o róż nych
prę dkoś ciach  [59].

W  pracach  obliczeniowych  dotyczą cych  opływu  naddź wię kowych.  ciał   tę pych z ostrą
krawę dzią   przyjmowana  była  powszechnie  zgodność  położ enia  linii  krytycznej  i  kra-
wę dzi  ciała.  Zgodność  położ enia tych  linii  przyjmowano  jako  bazę   szeregu  metod obli-
czeniowych.  Dla  sprawdzenia  poprawnoś ci  tego  założ enia  przeprowadzono  badania
położ enia  punktu krytycznego  na  trzech modelach z  ostrą   krawę dzią   w  tunelu N-3  dla
liczb  Macha M  = 1,5  i 2,3. Położ enie punktu krytycznego  na modelu okreś lono poprzez
pomiar  rozkładu ciś nienia.  Jako  punkt  krytyczny  przyjmowano  punkt, w  którym wystę-
powała krytyczna  wartość  stosunku ciś nień. We wszystkich przypadkach  stwierdzono, że
punkt  krytyczny  nie  pokrywa  się   z  ostrą   krawę dzią   ciała  [49, 50].

Dla  eksperymentalnej  weryfikacji  poprawnoś ci  metod  obliczeniowych  naddź wię ko-
wego  opływu  ciał   tę pych  mało  przydatne  są   takie  parametry, jak  kształt  czołowej  fali
uderzeniowej,  jej  odległość  od  ciała  i  rozkład ciś nienia  na  ciele. Wynika  to  z  faktu, że
róż ne  metody  dają   wyniki  dotyczą ce  tych parametrów  niewiele  róż nią ce  się . Natomiast
położ enie  i kształt linii krytycznych za czołową  falą ,  obliczone  tymi  metodami róż nią  się
znacznie,  szczególnie  dla  naddź wię kowych  liczb  Macha  M ~  3.  Jednakże  brak  było
bezpoś redniej  metody  doś wiadczalnej, jednoznacznie wyznaczają cej  tę  linię . W pracy  [51]
przedstawiono  metodę   pomiarową,  okreś lają cą   położ enie punktów  linii  krytycznej,  nie
mają cą   ograniczeń  zwią zanych  z  kształ tem  tej  linii .  Metoda  ta  wykorzystuje  zjawisko
znikania  generowanych  w  obszarze  naddź wię kowym  mię dzy  falą   czołową   a  ciałem,  sła-
bych  zaburzeń  w  punkcie przecię cia  ich  z linią   krytyczną.  Dla  liczb  Macha M- 1,5  i 2,3
wyznaczono  linie  krytyczne  w  opływie  kuli.  Stwierdzono  zgodność  położ enia punktów
krytycznych  na  kuli,  wynikają cych  z  tak  okreś lonych  linii  krytycznych  i  z  pomiarów
rozkładu ciś nienia. D la liczb  M = 2,3 porównano uzyskaną   w badaniach linię   krytyczną
z  wynikami  obliczeń  teoretycznych.

W  bardzo  szeroko  prowadzonych  na ś wiecie badaniach naddź wię kowych  przepływów
z oderwaniem mało uwagi poś wię cono wpływowi  odsysania na parametry aerodynamiczne
takiego  przepływu.  Zagadnienie to  dla  turbulentnego  oderwania,  spowodowanego  inter-
ceptorem  podję to  w pracy  [32] dla  liczb Macha M = 2,0  i 2,5. Stwierdzono, że odsysanie
przepływu  z  obszaru  oderwania  przed  interceptorem poprzez  szczelinę   w  interceptorze
powoduje  zmniejszenie  obszaru  oderwania.  Długość  obszaru  oderwania  odniesiona do
wysokoś ci  interceptora  liniowo  zależy  od  stosunku  wysokoś ci  szczeliny  i  interceptora.
Odsysanie  przepływu  nie  spowodowało  zmiany  charakteru  procesu  oderwania,  który
pozostał   procesem  wzajemnego,  swobodnego  oddziaływania.  Niezależ ne  od  odsysania
jest ciś nienie oderwania, a wpływ  na ciś nienie ustalone jest  niewielki.  Na  rozkład bezwy-
miarowego  ciś nienia w obszarze oderwania odsysanie wpływa  tylko w pobliżu interceptora.

N a  zmniejszenie  strat  energetycznych  w transonicznej palisadzie  istotnym jest zmniej-
szenie  intensywnoś ci  fal  uderzeniowych,  powstają cych  za" krawę dzią   spływu  łopatki  [58],
Eksperymentalne  stwierdzenie  moż liwoś ci  zmniejszenia  intensywnoś ci  fal  poprzez mo-
dyfikację   krawę dzi  spływu  podję to  w pracy  [59]. Badania  zrealizowano  w  naddź wię ko-
wym  tunelu WAT,  przy  pomocy  specjalnej  komory  dyszowej,  w  osi  której  umieszczono
płytkę . Pł ytka na odcinku kory dyszowej rozdzielała dwa  strumienie naddź wię kowe o  licz-
bie Macha 1,5 i 2,0; Badano rozkład ciś nień i przeprowadzono wizualizację   schlierenowską
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strumienia za  krawę dzią   spływu płytki. Pomiary wykonano  dla pię ciu  róż nych kształ tów
krawę dzi-  spływu  płytki.

5.2.  Badania  fal  uderzeniowych  w  gazie

Doś wiadczalne  badania  fal  uderzeniowych, w  gazie  prowadzone  są   w  Zakładzie Me-
chaniki  Cieczy  i  Gazów  IIPT  PAN  w  sposób  systematyczny  od  począ tku  lat  60- lych.
Począ tkowe  prace  obejmowały  przygotowanie  odpowiedniej  bazy  doś wiadczalnej,
przede wszystkim rury  uderzeniowej.  Rurę  uderzeniową   stanowi  kanał, najczę ś ciej  o sta-
łyin przekroju,  zamknię ty  na obu koń cach i podzielony na dwie  czę ś ci  membraną, łatwą
do usunię cia. Z jednej  czę ś ci  obniża się   ciś nienie do wartoś ci bliskich  próż ni, a w  drugiej
sprę ża  się   gaz  „napę dzają cy".  Po  rozerwaniu  membrany nastę puje  przejś cie  fali  uderze-
niowej  przez  czę ść  próż niową.  Pierwsza  uruchomiona nieduża  rura  (o  przekroju  0,16 x
x0,08  m i długoś ci 5,67 m)  [61] umoż liwiła zebranie doś wiadczeń w zakresie  konstrukcji,
wykonania  i  eksploatacji  tego  typu  urzą dzeń, jak  również  dostarczyła podstaw  do opra-
cowania  odpowiednich metod  i  urzą dzeń pomiarowych:  do pomiaru prę dkoś ci  fali,  ciś-
nienia  w  trakcie  pracy  rury,  temperatury  i  strumienia  cieplnego.

Dalsze  badania  obję ły  analizę   struktury  fal  uderzeniowych,  i  regularnego  odbicia
skoś nej  fali  od płaskiej ś cianki  [62, 63]. W badaniach tych wspomnianą  wyż ej  rurę , zastą-
piono rurą  uderzeniową   o ś rednicy 0,12 m i długoś ci 10 m. W badaniach fali  uderzeniowej,
poruszają cej  się   wzdłuż  płaskiej  ś cianki  w  nieruchomym  powietrzu  mierzono  strukturę
fali  (oraz jej  kształt w pobliżu  ś cianki)  dla  liczb  Macha M = 2,2;  3; 6.  Stwierdzono,  że
fala  jest  w przybliż eniu  prostopadła do  ś cianki,  a  nie  tworzy  ką ta  Macha  ze  ś cianką,
co wypływa  z  teorii, zakładają cej  cią głość  oś rodka  i warunek  nie wystę powania  poś lizgu
na ś ciance. Parametry fali  są   niezależ ne  od odległoś ci  od  ś cianki.  Otrzymane wyniki  nie
potwierdzają   poprawnoś ci  teoretycznego  uję cia  struktury  fali  uderzeniowej  w  pobliżu
ś cianki  opartego  na  wspomnianych  wyż ej  założ eniach  [62].  Podobne  wnioski  wysnuto
z badań zjawiska regularnego  odbicia silnej  fali  uderzeniowej  od pochyłej ś cianki  [63].

Powyż szym  pracom badawczym  towarzyszył   równolegle  dalszy  rozwój  bazy  doś wiad-
czalnej.  W  połowie  lat  70- tych  uruchomiono nową   rurę   uderzeniową,  która  ówcześ nie
porównywalna  była  z  analogicznymi  urzą dzeniami  najbardziej  znanych  oś rodków  ba-
dawczych  [64]. Ś rednica wewnę trzna  tej  rury wynosi  0,252 m. Długość rury  równa  17 m,
przy czym czę ś ci  próż niowej  wynosi  14,35  m. Rura wewną trz  jest  oszlifowana  i  polero-
wana. Wyposaż ona  jest  w  zespół   pomp  próż niowych,  umoż liwiają cych  odpompowanie
rury do ciś nienia  5 x 10~6 Tr  oraz  układ dozują cy  gaz  roboczy.  Do pomiarów  fal  ude-
rzeniowych rurę  wyposaż ono  w działki elektronowe o energii wią zki  od 3 do 18 keV  oraz
interferometr  róż nicowy  z  laserowym  ź ródłem ś wiatła.

W opisanej  powyż ej  rurze  przeprowadzono  badania zjawisk  rzą dzą cych  falami  ude-
rzeniowymi w mieszaninach gazowych  [65, 66]. Badano mechanizm separacji  składników,
która polega  na zmianie koncentracji  ich wewną trz  fali  w  stosunku  do wartoś ci  równo-
wagowych  przed  i  za  falą .  Poś wię cono  także  uwagę   zmianie  struktury  fali  zwią zanej
z  separacją.  Badania  dotyczyły  mieszanin:  hel- ksenon  i  wodór- ksenon.  Stwierdzono
wystę powanie  zupełnie  nieoczekiwanej  „dwugarbnej"  struktury  fali — tj.  w  składniku
lż ejszym wystę pują   dwa  dodatkowe punkty przegię cia  mię dzy  stanami  równowagi  przed

9  Mech.  Teor.  i  Stos.
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i  za  falą .  Wskazano,  że  istnieją ce  teorie  nie  pozwalają   na  wyjaś nienie  powyż szych  rezul-
tatów.  Istnieje  konieczność  znalezienia  nowego,  adekwatnego  opisu  teoretycznego  fal
uderzeniowych  w  mieszaninach  gazowych.

6.  Modelowe  badania  zagadnień  maszyn  przepływają cych
w  zakresie  duż ych  prę dkoś ci

W  pierwszej  poł owie  lat  70- tych  podję to  w  Instytucie  Maszyn  Przepływowych PAN
temat  dotyczą cy  badania  przepł ywu  transonicznego  przez  mało  odchylają ce  turbinowe
palisady  ł opatek  [67],  Motywacje  do  tych  badań  stanowił y,  jak  stwierdzono,  pilne pot-
rzeby  przemysłu  w  zwią zku  z  rozwijaniem  i  zastosowaniem  w  produkcji  ekstremalnych
stopni  turbinowych.  Doś wiadczalne  badania  tego  rodzaju  przepł ywu  rozpoczę to  na sta-
nowisku  analogii  hydrodynamicznej,  które  ze  wzglę du  na  jakoś ciowy  charakter  badań
analogowych  traktowano  jako  poligon  szkoleniowy  [67].  G odnymi  uwagi  badaniami
analogowymi  była eksperymentalna  analiza wpływu  zmiany  skł adnika izentropy czynnika
na  obraz  przepł ywu  naddź wię kowego  w  dyszy.  [68].  Stwierdzono  pewien  wpływ  takich
zmian  na  prę dkość  strumienia  wylotowego  oraz  na  rozkł ad  nachylenia  wektorów  prę d-
koś ci  [68], należy  tu jednakże  pamię tać  o  jakoś ciowym  charakterze  rezultatów  analogii
hydrodynamicznej.

Badania  wpł ywu  ś ciś liwoś ci  powietrza  na  przepł yw  przez  pł aską   palisadę   profili  kie-
rowniczych  przeprowadzono  w  odpowiednio  zaadoptowanym  naddź wię kowym  tunelu
WAT  [69]. Badania te  polegały na  pomiarze  rozkł adu strat  ciś nienia  strumienia po przej-
ś ciu przez palisadę.  W komorze pomiarowej  tunelu —  na wylocie dyszy poddź wię kowej —
pionowo  ustawiono  palisadę   profili  kierowniczych  wraz  z  oprzyrzą dowaniem  do po-
miaru  rozkł adu  ciś nienia.  Pomiary  dla  okreś lonej  palisady  profili  o  ustalonej podziałce,
wzglę dnej  wysokoś ci  i  ką cie  ustawienia  przeprowadzono  dla  liczb  Macha  przepływu
w  zakresie  od  0,2  do  0,95.  Stwierdzono  istotny  wpływ  liczby  Macha na  straty  przepływu
wystę pują ce  na  palisadzie  [69].

Biorą c  pod  uwagę   nawet  dodatkowo  pracę   [59],  która  zwią zana  jest  z  około  i nad-
dź wię kowym  przepł ywem  przez palisady  należy  stwierdzić,  że doś wiadczalne  badania tego
zagadnienia  są   w  kraju  przeprowadzane  w  stosunkowo  wą skim  zakresie.  Wydaje  się,
że pewnym  poszerzeniem  moż liwoś ci  badawczych  byłoby  podję cie  takich badań w tunelu
N - 3,  co  dał oby  nie  tylko  zwię kszenie  skali  badanych  modeli,  ale  rozszerzenie  zakresu
liczb  M acha  w  transonice  do  około  M  =  1,2  oraz  moż liwość  badań  naddź wię kowych
z  liczbą   M acha  M  =  1,5.  Podobne wł ą czenie w  tematykę   typowych  tuneli aerodynamicz-
nych  obserwuje  się   w  Oś rodku  ON ERA—Francja  [70].

7.  Podsumowanie

Krajowa  aerodynamiczna  baza  doś wiadczalna  w  zakresie  duż ych  prę dkoś ci  jest sto-
sunkowo  skromna.  Obejmuje  cztery  tunele aerodynamiczne oraz  dwie  rury  uderzeniowe.
Z  istnieją cych  tuneli  trzy  to naddź wię kowe,  które w  stosunku  do  ś wiatowego  stanu tuneli
moż na  uważ ać  za  mał e.  Jeden  tunel  ma  zakres  prę dkoś ci  pod-,  okoł o-   i  naddź wię kowy
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(tzw.  tunel trisoniczny)  stanowi  tunel  ś redniej  wielkoś ci.  Należy  podkreś lić  brak  w  kraju
tunelu  o  duż ych  rozmiarach  t . j.  o  ponad  metrowej  przestrzeni  pomiarowej.  Jedna  z  rur
uderzeniowych,  przeznaczona do badań  podstawowych,  jest porównywalnym  urzą dzeniem
z  istnieją cymi  w  renomowanych  oś rodkach  zagranicznych.

Eksperymentalne  badania  aerodynamiczne  przeprowadzone  w  kraju  obejmowały
szeroki  zakres  prę dkoś ci  od  liczb  Macha  0,2  do  3,0  oraz  zakres  hiperdź wię kowy.w  ba-
daniach  fal  uderzeniowych.'  Jednakże  badania  gł ówne  były  skupione  w  zakresie  pod-
i około- dź wię kowym  oraz  nieliczne  przeprowadzono  dla  mał ych  naddź wię kowych  prę d-
koś ci.  Z  dokonanego  powyż ej  przeglą du  oraz  biorą c  pod  uwagę   niewymientone  badania
poś wię cone  bezpoś rednio  konkretnym  konstruowanym  czy  produkowanym  wyrobom
(16  prac)  moż na  są dzić,  że  eksperymentalne  badania  aerodynamiczne  w  duż ych  prę d-
koś ciach  poś wię cone  są   w  gł ównej  mierze  technice  lotniczej.  Badania  te  mają   charakter
stosowany  bą dź  są   ukierunkowywane  bezpoś rednio. Badania  typu podstawowego  w  zakre-
sie techniki  lotniczej  właś ciwie  nie  są  prowadzone. W bardzo  niewielkim  stopniu  podejmo-
wane  były  tematy  badawcze  z  zakresu  duż ych  prę dkoś ci  dotyczą ce  maszyn  przepł ywo-
wych.  W  tym  zakresie  zaznacza się   brak  odpowiedniej  bazy  badawczej.  Pewnym  rozwią -
zaniem mogł oby być  wł ą czenie wspomnianego  tunelu trisonicznego,  odpowiednio  zaadop-
towanego  do  badań  zagadnień  maszyn  przepł ywowych.

Za wyją tkiem  tematyki  fal  uderzeniowych, badania  doś wiadczalne  typu  podstawowego
aerodynamiki  duż ych  prę dkoś ci,  wynikają ce  ze  stawianych  celów  poznawczych,  prowa-
dzone są  w minimalnym stopniu.  Jedynym  wyją tkiem,  jak  wspomniano  wyż ej,  są   badania
struktury  fal  uderzeniowych  w  gazach  i  ich  mieszaninach  dokonywane  w  rurach  uderze-
niowych,  które  prowadzone  są   dł ugofalowo  i systematycznie,  czemu towarzyszy  znaczą cy
rozwój  bazy  badawczej  i  stosowanych  technik  pomiarowych.

Wykaz  oznaczeń

c  .  — cię ciwa  profilu
"my  —  współ czynnik  momentu  pochylają cego
Cmo —  współ czynnik  momentu  pochylają cego  przy  zecowej  sile  noś nej
Acm0  —  zmiana współ czynnika  momentu pochylają cego  przy  zerowej  sile noś nej  spowodo-

wana  wychyleniem  trymera
cp  —współ czynnik  ciś nienia
Acp  —  zmiana  współ czynnika  ciś nienia  spowodowana  interceptorem
cmz  — współ czynnik  momentu  zawiasowego
cz  —współ czynnik  siły  noś nej
czmŁ i—współ czynnik  maksymalnej  siły  noś nej
czPb  —współ czynnik  siły  noś nej  dla  którego  wystę puje  począ tek  buffetingu
c*  —współ czynnik  oporu
cimin—współ czynnik  oporu  minimalnego
M   —liczba  Macha
M wo  —  liczba  Macha  wzrostu  oporu
Mej  —  liczba  Macha  oderwania
«pb  —ką t  natarcia  dla  którego  wystę puje  począ tek  buffetingu

9*
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a  — ką t  natarcia
Re  —liczba  Reynoldsa
6  — ką t  wychylenia steru
X  —ką t  skosu krawę dzi natarcia  skrzydła
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