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1.  Wstę p

Ustawiczny  postęp  w  technice  lotów,  zarówno  konwencjonalnych  jak  i  w  przestrzeń
kosmiczną,  stwarza  pilną   potrzebę   znajomoś ci  współczynników  aerodynamicznych, okre-
ś lonych  z  dużą   dokł adnoś cią   i  odnoszą cych  się   do  rozmaitych,  coraz  to  bardziej  róż no-
rodnych  (ze  wzglę du  na  zakresy  prę dkoś ci,  stopień  rozrzedzenia  powietrza  itd.)  warun-
ków  lotu.  Istnieją ce  na  ten  temat  dane  teoretyczne mają   czę sto  jedynie  przybliż ony  cha-
rakter  (np. w  przydź wię kowym  zakresie  prę dkoś ci  lub  gdy  w  grę   wchodzą   znaczne  war-
toś ci  ś rednich ką tów  natarcia, czy  duż ych amplitud), toteż w wielu  przypadkach niezbę dne
jest  korzystanie  ze  współ czynników  aerodynamicznych  wyznaczonych  doś wiadczalnie.

Pomiary  współ czynników  aerodynamicznych  wykonywane  są   nie  tylko  w  celu  do-
starczenia danych do praktycznych  obliczeń, ale takż e, aby sprawdzić  dokł adność i  okreś lić
zakres  stosowalnoś ci  rozmaitych  teorii.  Z  obu  tych  wzglę dów,  a  także  dzię ki  szybkiemu
rozwojowi  elektroniki,  ostatnio  daje  się   zauważ yć  wyraź ny  postęp  w  dziedzinie  metod
doś wiadczalnych  umoż liwiają cych  wyznaczanie współczynników  aerodynamicznych w  skali
laboratoryjnej.

Celem  tej  pracy jest  dokonanie przeglą du  stosowanych  obecnie metod pomiaru współ-
czynników  aerodynamicznych,  a zwłaszcza  pochodnych  aerodynamicznych^)  zwią zanych
z  ruchami  oscylacyjnymi.  Pomiary  tego  typu  w  porównaniu  z badaniami  statycznymi  wy-
magają   zwykle  zmiany  dwóch  dodatkowych  parametrów:  amplitudy  drgań  i  parametru
czę stoś ci.  Poza  opisem  zasady  każ dej  metody,  podane  są   również  schematy  rozwią zań
konstrukcyjnych  niektórych  stosowanych  urzą dzeń,  uwagi  dotyczą ce  niezbę dnego  oprzy-
rzą dowania  do  pomiaru  i  rejestracji  danych, procedur  obliczeniowych,  spodziewanej  do-
kł adnoś ci  itd.  Zamieszczone  są   także  wyniki  pomiarów  typowych  dla  poszczególnych
metod  oraz  zasygnalizowane  niektóre  poprawki  korekcyjne  wynikają ce  z  odmiennych
warunków  pomiarów  laboratoryjnych  i  wykonywanych  podczas  rzeczywistego  lotu.

Róż ni  autorzy  [4, 25,  31]  rozmaicie  klasyfikują   metody  pomiarów  pochodnych aero-
dynamicznych.  W  niniejszej  pracy  zostało przyję te  uszeregowanie  wg  [25] z doł ą czeniem
oddzielnej  grupy  bardzo  ostatnio  rozwijanych  metod  bezdotykowych.

(')  To  znaczy  pochodnych  współczynników  aerodynamicznych  wzglę dem  wielkoś ci  geometrycznych
lub  fizycznych,  np. 8Cxj8a. oznacza  pochodną   aerodynamiczną   współczynnika  oporu  wzglę dem ką ta  na-
tarcia,  dCm/ dMa  pochodną   aerodynamiczną   współczynnika  momentu  pochylają cego  wzglę dem  liczby
Macha  itd.

4  Mechanika  teoretyczna
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Zasady  opisywanych  metod  zostaną   omówione  na przykł adach  pomiarów  pochod-
nych  aerodynamicznych  w  przypadku  dwuwymiarowego  opływu  sztywnego  pł ata  wy-
konują cego  ruch o jednym  lub dwóch  stopniach  swobody  (przesunię cie  pionowe  i  obrót
dokoła  osi poprzecznej)  lub w  przypadku  trójwymiarowego  opływu  stoż ka.  Podane tu
konfiguracje  modeli  są   oczywiś cie  jedynie  przykł adowe  i  pomiar  innych jest  za pomocą
wię kszoś ci  rozpatrywanych  metod  w  peł ni  moż liwy.

2.  Wykaz  symboli

CG  współczynnik  cię ż aru  Glq<xiS,

C m  współczynnik  momentu  pochylają cego

dCm
Cmi  :

\dCm~]

Cnta ~

Cx  współczynnik  oporu  X/ go

Cz  współczynnik  siły  noś nej

Czoc

Dx  t ł umienie  struktuialne  modelu  przy  ruchu  w  kierunku  osi z,

Da.  t ł umienie strukturalne  modeiu  przy  ruchu  obrotowym,

d  liniowy  wymiar  odniesienia  (np. cię ciwa  pł ata  lub ś rednica  podstawy  w  przypadku

modelu  o  kształ cie  stoż ka),

/   czę stość  drgań,

F.FtQ- 1,2...)  siła,
Fo, Fi0  amplituda  F  lub  Ft.

G  cię ż ar,
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/   moment  bezwładnoś ci  modelu  wzglę dem  osi  obrotu,
70  moment  bezwładnoś ci  modelu  wzglę dem  osi  przechodzą cej  przez  ś rodek  cię ż koś ci

modelu,

/
Kz

Kx

k
L
m
M

Ma
N
P
Q

qca

R
S
i1

t
U
v
V

Vtx>

W

x,  y,  z
xc

xi
x0

xp

Qco

sztywność  strukturalna  modelu  przy  ruchu  w  kierunku  osi  z,
sztywność  strukturalna  modelu  przy  ruchu  obrotowym,
przełoż enie mechaniczne,
moment  przechylają cy  (dokoła  osi  x),
masa  modelu,
moment  pochylają cy  (dokoła  osi  y),
liczba  Macha,
moment  odchylają cy  (dokoła  osi  z),
prę dkość  ką towa  przechylania  (dokoła  osi  x),
prę dkość  ką towa  pochylania  (dokoła osi  y),
ciś nienie  dynamiczne  strumienia  =   lIlQaoV^
prę dkość  ką towa  odchylania  (dokoła  osi  z),
powierzchnia  odniesienia  modelu,
amplituda  sygnału  z  czujnika,
czas,
składowa  prę dkoś ci  wzdłuż  osi  x,
napię cie  elektryczne,
składowa  prę dkoś ci  wzdłuż  osi  y,
prę dkość  niezaburzonego  strumienia,
składowa  prę dkoś ci  wzdłuż  osi  z,
prostoką tny  układ  współ rzę dnych  (rys.  1),
współ rzę dna  ś rodka  cię ż koś ci  modelu  wzdłuż  osi  x,
współ rzę dna  osi  obrotu  modelu  wzdłuż  osi  x,
odległość  mię dzy  osią   obrotu  i  ś rodkiem  cię ż koś ci  modelu,
współ rzę dna  ś rodka  parcia  modelu  wzdłuż  osi  x,
amplituda  ruchu  w  kierunku  osi  z,
ką t  natarcia  lub  obrotu,
amplituda  a,
ką t  ś lizgu,
współczynnik  tł umienia,
gę stość  niezaburzonego  strumienia,

Rys. 1. Układ osi (_x, y, z), sił  (X, Y, Z), momentów (L, M, N) oraz prę dkoś ci liniowych (U, V, W) i  ką towych

OYS,  X)

4*
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o-   promień bezwładnoś ci modelu  wzglę dem  osi  przechodzą cej  przez  ś rodek  cię ż koś ci
modelu,

ip,y>i (i — 1,2  ...)  ką ty  przesunię cia  fazowego,
w  czę stość  kołowa  drgań  modelu =  27if,

co„   czę stość  kołowa  drgań  własnych  modelu  przy  nie pracują cym  tunelu,
ń io  =  co—to„,

(• )  pierwsza  pochodna wzglę dem  czasu,
(")  druga  pochodna wzglę dem  czasu.

3.  Pomiary  z  modelem  zamocowanym

Charakterystyczną   cechą   wszystkich  metod,  które  zostaną   opisane  w  tym  rozdziale,
jest  fakt  zamocowania  modelu w  tunelu aerodynamicznym.  Zamocowanie modelu w  spo-
sób  «sztywny», a nawet  w sposób  umoż liwiają cy  ruch  o jednym  lub  kilku  stopniach  swo-
body  ma  tę   istotną   zaletę,  że  model  może  być  bogato  oprzyrzą dowany,  przy  czym  nie-
zbę dne  do  wykonania  pomiarów  urzą dzenia  pomocnicze  są   na  ogół   stosunkowo  proste,
a  w  każ dym  razie  typowe.  Główną   wadą   tego  typu  metod  pomiarowych  jest  obarczanie
wyników  pomiarów  bł ę dami wynikają cymi  z mechanicznego  i  aerodynamicznego  oddzia-
ływania  urzą dzeń  podtrzymują cych  model  oraz  ograniczenie  moż liwoś ci  pomiarowych
w  zasadzie  do  pochodnych  statycznych  i  niektórych  tylko  pochodnych  dynamicznych.

3.1.  Metoda waż enia.  W  swej  typowej  postaci  metoda  ta  bywa  stosowana  przeważ nie
do  wyznaczania  współczynników  aerodynamicznych  sił   i  momentów  oraz  do  okreś lania

62 mrp

Sprę ż yna  krzyż owa

• ?5

Mechaniczne  urzą dzenie
inicjują ce  drgania

Rys.  2. Model do wyznaczania  współczynników  aerodynamicznych  sił  i momentów  metodami:  waż enia
i  drgań  swobodnych  [30]

położ enia  ś rodka  parcia.  Wyznaczając  te  współczynniki  dla  róż nych  wartoś ci  ką tów  na-
tarcia,  liczb  Macha itp. moż na  okreś lić  odpowiednie  pochodne aerodynamiczne. Po  pew-
nych modyfikacjach  (patrz p.  3.2)  za  pomocą   tej  metody  moż na  również  wyznaczyć  nie-
które  pochodne  dynamiczne,  np. (Cmq- \ - C,„i).
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W  metodzie  tej model  jest  zwykle  zamocowany  na stałe  na wysię gniku  (rys.  2  bez
urzą dzenia  inicjują cego  drgania)  lub  z boku  (gdy  model  ma  kształt  pł ata) w ten  sposób,
że  mię dzy  modelem  i  sztywnym  elementem,  do którego  jest  zamocowany,  znajduje  się
waga,  umoż liwiają ca  bezpoś rednie  wyznaczenie  wielkoś ci  reakcji  modelu.  Na  rys.  2 rolę
takiej  wagi  spełnia  sprę ż yna  krzyż owa  z naklejonymi  na jej  piórach  tensometrami  opo-
rowymi.

Obecnie  znajdują   się  w powszechnym  uż yciu  wagi  tensometryczne  6- składowe  umoż-
liwiają ce jednoczesny  pomiar  sił  X, Y i Z oraz  momentów  L, M i N (rys.  1), a wię c, jeż eli
znane jest  ciś nienie  dynamiczne  strumienia w tunelu  i geometria  modelu — bezpoś rednie
wyznaczenie  odpowiednich  współ czynników  aerodynamicznych.  W  zależ noś ci  od wiel-
koś ci  modelu  i zakresu  pomiarów  wagi  tego  typu  mogą   mieć  rozmaitą   konstrukcję   i ga-
baryty.  Jedna  z  mał ych wag tensometrycznych  6- składowych  zastosowana  do pomiaru
sił   aerodynamicznych  na modelu  w  kształ cie  stoż ka  ma kształt  walca  o  ś rednicy  pod-
stawy  rzę du  1 cm i  wysokoś ci  kilku  cm.  Współcześ nie  osią gana  czułość wag tensome-
trycznych  przy  pomiarach w zakresie  mał ych ką tów  natarcia jest  rzę du  ± 0,005 w odnie-
sieniu  do  pomiaru  współ czynnika  Cx,  ± 0,002  w  odniesieniu  do  współczynnika  Cz

i  ± 0,0005  przy  pomiarze  współ czynnika  momentu  C,„.

Cewka  miernika  iloś ci obrotów
Dysza

Łopatki
turbiny

Tensomefry \  Magnes

Rys. 3. Model do wyznaczania  pochodnych aerodynamicznych wzglę dem prę dkoś ci ką towej  obrotu dokoła
osi  podłuż nej  [31]

Pomiar  sił  aerodynamicznych  za pomocą   wagi  tensometrycznej  polega  na wyznacze-
niu  odkształ ceń  odpowiednich  elementów  wagi.  Odkształ cenia  te, a wię c i wielkoś ci  mie-
rzonych  sił  zależą   od poł oż enia  wagi  wzglę dem  modelu,  czyli  od położ enia osi wzdłuż
lub  dokoła  której  nastę puje  ruch  modelu.

Znają c  np.  współ czynniki  aerodynamiczne  Cz,  CG  i  C,„   oraz  położ enie  osi obrotu

modelu  xx  i  poł oż enie  ś rodka  cię ż koś ci  modelu  xc>  moż na  okreś lić  położ enie  ś rodka

parcia  xp,  np.  stosując  nastę pują ce,  słuszne w zakresie  małych  ką tów  natarcia  modelu,

równanie:

(3- 1- 1)  Cz{Xl- xp)- CG(xc- xi)+Cmd  = 0.

Jeż eli  zamocowanie  modelu  umoż liwia  jego  swobodny  obrót  dokoła  którejś  osi,  np.
podł uż nej,  wówczas  moż liwe  jest  wyznaczenie  także  pochodnych  wzglę dem  prę dkoś ci
ką towej  wokół   tej  osi,  np. wynikają cych  z efektu  Magnusa.  W tym  przypadku  model  zo-
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staje  wprawiony  w  szybki  ruch  obrotowy  (rzę du  50 000  obrotów  na  minutę)  za  pomocą

silnika  elektrycznego  lub  turbiny  pneumatycznej  (rys.  3),  po  czym,  jak  poprzednio,  za

pomocą   wagi  zostają   zmierzone  odpowiednie  siły  i  momenty,  a  nastę pnie  obliczone  po-

chodne  aerodynamiczne.
Przykładowe  wyniki  pomiarów  wykonanych  metodą   waż enia  podane  są   na  rys.  4.

0,12

0,08

m

0,04

O

Q553d

o;s

0.4

-  .a.
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O
a

Model nieablujacy (stalowy)
Model ablujqcy (teflonom/ )
m/ coo^S'0,02
f*  10 s
t~30s
Teoria Newtona
j.w.z  uwigl.  tarcia laminarnego

Rys. 4. Wpływ ablacji na charakterystyki aerodynamiczne kuliś cie zatę pionego modelu stoż kowego o ką cie
wierzchołkowym  20°  przy  liczbie  Macha  14 [19]

3.2.  Metoda  drgań  swobodnych.  Jest  to  chyba  najstarsza  metoda  stosowana  do  okre-
ś lania  pochodnych dynamicznych,  takich jak:  Czi,  Czi,  Cmi,  Cmi,  itp. Jej  zasada  zostanie
opisana  na  przykładzie  pomiarów  wykonywanych  na modelu  pł ata,  schematycznie  przed-
stawionym  na  rys.  5.  Model  porusza  się   w  ten  sposób,  że  przesunię ciu  pionowemu  osi
odniesienia  A  o  wielkość  z  towarzyszy  obrót  dokoła  tej  osi  o  ką t  a  [25].

Pł at jest  zamocowany  w  tunelu  za  poś rednictwem  prę ta  lub  ukł adu  prę tów  AB,  przy
czym w łoż ysku  B znajduje  się  element umoż liwiają cy  pomiar siły F  działają cej  w  kierunku
pionowym.  Ruchowi  pł ata w  tym  kierunku  towarzyszy  napinanie sprę ż yny  Kz,  a  ruchowi
obrotowemu  wokół   osi  A  —  sprę ż yny  Ka.  Przy  tego  typu  zamocowaniu  istnieje  nastę pu-
ją cy  zwią zek  mię dzy  przesunię ciem  pionowym  i  obrotem  pł ata.

(3.2.1)  «- !*.

Wychylony  z  poł oż enia  równowagi  pł at  wykonuje  «gię tno- skrę tny»  ruch  drgają cy.

Pomiar  polega  na  zarejestrowaniu  w  funkcji  czasu  wielkoś ci  amplitudy  i  czę stoś ci  drgań

oraz  wielkoś ci  siły  F.
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Siła  F,  okreś lona  z  warunku  równowagi  sił  w  kierunku  pionowym  ma  wartość

(3.2,2a)  F  =   m I \+x0  - |)  z + [D z+ 6 a > V  ̂ S(.Czi+kCzi)]ż +

a  siła okreś lona  z  warunku  równowagi  momentów  dokoła punktu A  (pomijając  moment
od  sił   oporu,  jako  mały  przy  mał ych  przesunię ciach  z)  ma  wartość

(3.2.2b)  F = ^ { -   ( ^ 2 + [~ A, ^

+kCm

Rys. 5. Schemat urzą dzenia do pomiaru pochodnych  aerodynamicznych  metodą   drgań swobodnych [25]

(3.2.3)

G dy  pł at  wykonuje  tł umione  drgania  okresowe,  przesunię cie  z  i  siła  F  mają   postać

z  =   zoe~M  siń cu*,

F~  Foe-Xtsin(mt+yi).

Znają c  masę   i moment bezwł adnoś ci pł ata wzglę dem  osi obrotu oraz wielkoś ci  tł umień
i  sztywnoś ci  strukturalnych,  z  zapisu  przesunię cia  z  i  siły F  w  funkcji  czasu moż na  okre-
ś lić ^)  szukane  wielkoś ci  z0,  Fo,  A,  co i  y>.

Ze wzglę du  na  dokł adność pomiaru  sił  aerodynamicznych, udział  członów struktural-
nych  w  wielkoś ci  siły  F  powinien  być  zredukowany  do minimum. Wymaganie  to  pocią ga
za  sobą   szereg  problemów  konstrukcyjnych,  np.  konieczność  stosowania  ł oż ysk  o  moż-
liwi e  mał ych oporach  ruchu, jak  ł oż yska  sprę ż ynowe  lub  gazowe.  Poza  tym  należy  wy-
waż yć pł at  statycznie  dokoła  osi  obrotu  A  oraz  tak  dobrać  sztywność  sprę ż yn  Kz  i  Ka,
aby  przy  niepracują cym  tunelu  czę stość  drgań  własnych  pł ata  w  kierunku  pionowym
i  drgań  skrę tnych  dokoła osi  obrotu  były  po  rozprzę ż eniu  obu  ruchów  takie  same,  czyli

mx=  O,

(3.2.4)  Kz- ma>l  =  0,

O  Opis niektórych typów oprzyrzą dowania służ ą cego do wyznaczania tych wielkoś ci jest zamieszczony
w  rozdz. 7.
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Oznaczając  róż nicę   mię dzy  czę stotliwoś cią   drgań  plą ta  przy  pracują cym  i  niepracu-
ją cym  tunelu  przez  Am,  otrzymamy

(3.2.5)  Am =   co—a>„,

a wstawiając  równania  (3.2.3—3.2.5)  do ukł adu  (3.2.2) i przyrównując  oddzielnie  czynniki
przy  sin w?  i  cos w?,  otrzymamy  nastę pują ce  zwią zki:

(3.2.6a)  Ą cosy  =   l(X1- 2conAco- Aco2)m- X[Dz+Q00V00S(C2Ż  +

(3.2.6b)  Ą siny  =   co  {- 2Am+ [JD z+ e00F 005'(Cz i+ / tC r f) ]} z0

(3.2.6c)  Ą cosy  =   ^l- (X2- 2co„A

- X \~DĄ

(3.2.6Ć)

Z  układu  równań  (3.2.6)  moż na  otrzymać  szukane  wartoś ci  pochodnych  aerodyna-
micznych  w  postaci  par  (C2Z+kCzc,),  (C2Ź+kCzi),  {Cmz+kC„ m)  i  (Cmż+kCmi).  Aby
otrzymać  wartoś ci  poszczególnych  pochodnych,  należy  wykonać  pomiary  przynaj-
mniej  dwukrotnie,  przy  róż nych  wartoś ciach  przełoż enia  mechanicznego  k  mię dzy  wiel-
koś cią   pionowego  przesunię cia  pł ata  i jego  obrotu  dokoła  osi  A.  Najwygodniej  jest  tak
dobrać  przełoż enia, aby  w  jednym  przypadku  dominowały  drgania  gię tne,  a  w  drugim
skrę tne  lub  aby  przełoż enia  róż niły  się   znakiem.  W  tym  ostatnim  przypadku  należy  się
liczyć z moż liwoś cią   wystą pienia  rozbież noś ci  skrę tnej  pł ata, która może ograniczyć  wiel-
kość  maksymalnej  prę dkoś ci  strumienia  w  tunelu.  Moż liwe  jest  takie  zaprojektowanie
urzą dzenia,  aby  zmiana  przełoż enia k  nie  wpływała  na  wyważ enie  i  czę stość  drgań  mo-
delu,  okreś lone  równaniami  (3.2.4).

Aczkolwiek  podany  tu sposób  postę powania  zmniejsza  udział   sił  nieaerodynamicznych
w  wielkoś ci  siły  F,  wszystkie  siły  strukturalne  powinny  być  wyznaczone  bardzo  dokład-
nie.  Szczególnej  uwagi  wymaga  pomiar  róż nicy  czę stoś ci  Aco,  która jest zwykle tak  mał a,
że  obie  czę stoś ci:  co  i  co„  muszą   być  okreś lone  z  bł ę dem  nie  wię kszym  niż  0,01%.

Opisana  tu  technika  pomiaru  ma  niewą tpliwą   zaletę,  polegają cą   na  braku  urzą dzeń
wzbudzają cych  drgania  oraz  na  stosunkowo  prostym  oprzyrzą dowaniu,  gdyż  rejestro-
wane  muszą   być  jedynie  dwie  wielkoś ci:  przemieszczenie  modelu'  wzdłuż  osi  pionowej
i  wielkość  siły  w jednym  punkcie. Wadą   tej  metody jest  stosunkowo  złoż ona  procedura
obliczeniowa  oraz  ograniczona  liczba  cykli  drgań  moż liwych  do zaobserwowania  podczas
jednego  pomiaru,  a  wię c  trudność  dokładnego  wyznaczenia  czę stoś ci  i  tł umienia.

Z  tych wzglę dów obecnie coraz czę ś ciej  bywa  stosowana  odmiana metody  drgań  swo-
bodnych,  w  której  zarówno  proces  inicjowania  drgań  jak  i  rejestracji  danych  jest  zauto-
matyzowany  [29].  Schemat  blokowy  aparatury  jest  przedstawiony  na  rys.  6.  Dzię ki  za-
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stosowaniu sprzę ż enia zwrotnego czę stość drgań ukł adu jest zawsze równa czę stoś ci  własne
drgań tł umionych.

Po  osią gnię ciu  przez  model  drgań  o maksymalnej  założ onej amplitudzie proces  wzbu-
dzania  drgań  zostaje  przerwany,  natomiast w  specjalnym  mierniku  tł umienia  i  czę stoś ci,
opisanym  w  [28], rozpoczyna  się   analiza  wykonywanych  przez  model  drgań tł umionych,
która  trwa  do  czasu,  aż  amplituda  drgań  modelu  osią gnie  z  góry  założ oną  minimalną
wartoś ć.  Wówczas  analiza  drgań  zostaje  przerwana,  natomiast  odbywa  się   proces  dru-

Sprę iysfe
zawieszenie

modelu
Czujniki

przemieszczeń
Miernik  tł umienia

Liczniki Fotokomórka

Drukarka

Przeł ą cznik
max- min

Model

Przesuwnik
Fazy

•  Potań czenie  mechaniczne
- Poł ą czenie  elektryczne

Elektromagne-
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nik  drgań

Wzmacniacz
mocy Ogranicznik

Rys.  6.  Blokowy  schemat  aparatury  do  automatycznego  podtrzymywania  swobodnych  drgań  modelu
i  rejestracji  danych  [28]

kowania  wyników  (czę stoś ci  drgań   i  logarytmicznego  dekrementu  tł umienia),  po  czym
miernik  tł umienia  i  czę stoś ci  zostaje  przygotowany  do  nastę pnego  cyklu  analizy.  W  tym
samym  czasie  model jest wzbudzany,  w  wyniku  czego  amplituda jego  drgań wzrasta  i  po
osią gnię ciu  założ onej  maksymalnej  wartoś ci  proces  rozpoczyna  się   od  nowa.

Cała  procedura jest  automatycznie wielokrotnie  powtarzana,  dzię ki  czemu  dane koń-
cowe  mogą   być  obliczone jako  ś rednie  z  kilku  lub  kilkunastu  pomiarów,  a wię c  moż liwe
jest  wyeliminowanie  przypadkowych  bł ę dów  spowodowanych  mał ymi fluktuacjami  me-
chanicznych  lub  aerodynamicznych  warunków  pomiaru.

W  charakterze  czujnika  przesunięć  mogą   być  uż yte  np.  tensometry  w  ukł adzie  opi-
sanym  w  p.  3.1  i  pokazanym  na  rys.  2.

Przykł adowe  wyniki  pomiarów  wykonanych  metodą   drgań  swobodnych  są   przedsta-
wione  na  rys.  7.

Pomimo  zautomatyzowania,  dzię ki  czemu  proces  otrzymania  danych  uległ  istotnemu
uproszczeniu,  a  liczba  moż liwych  do  obserwacji  oscylacji  modelu,  a  wię c  i dokł adność
pomiaru, wydatnie  wzrosł y,  również  i  ta wersja  metody  drgań  swobodnych  nie jest  wolna
od  poważ nych  ograniczeń.  Jednym  z  nich jest  trudność uwzglę dnienia  wpływu  wielkoś ci
amplitudy  drgań  modelu  na  wartość  pochodnych aerodynamicznych. Poza  tym,  z  uwagi
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na  prawie  niezmienną  wartość  czę stoś ci  drgań  modelu,  otrzymanie wyników  w  szerokim
zakresie  parametru  czę stoś ci  moż liwe  jest  tylko  albo  na  drodze  zmiany  prę dkoś ci  stru-
mienia  lub  w  wyniku  zwykle  pracochł onnej zmiany  bezwładnoś ci  i  sztywnoś ci  zawiesze-
nia  modelu. Pierwsza  z  tych  dróg,  aczkolwiek  przeważ nie  prostsza, w  wielu  przypadkach
nie  może  być  zastosowana,  gdyż  wymagania  dotyczą ce  wielkoś ci  liczby  Reynoldsa  lub
liczby  Macha  z  góry  okreś lają   prę dkość  strumienia.
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Rys.  7. Wpływ liczby Macha na pochodną  podłuż nej statecznoś ci dynamicznej modelu stoż kowego o ką cie
wierzchołkowym  20°. Amplituda  drgań  2°, ś rodek  cię ż koś ci w  55%  wysokoś ci  modelu  od wierzchołka,

liczba  Reynoldsa  odniesiona  do ś rednicy  podstawy  0,21  x 106  [35]

Przy  pomiarach, którym  towarzyszą   bardzo  duże  amplitudy  drgań  modelu,  osobnego
znaczenia  nabiera  pomiar  czę stoś ci  i  dekrementu  tł umienia, gdyż  w  tych  przypadkach
na  ogół  nie jest  moż liwe  ani uż ycie  miernika  tł umienia [28], ani  też  zastosowanie  innych
metod, które mogłyby  być  wykorzystane  przy  mał ych amplitudach drgań  modelu. Nowe
perspektywy  w  tym  zakresie  stwarza  pomysł   bezdotykowego  pomiaru  dekrementu tł u-
mienia  metodami podanymi  w  [32].  Istota pierwszej  metody  polega  na  zarejestrowaniu
sumy  dróg  przebytych  przez  dowolny  punkt  drgają cego  modelu  w  czasie,  gdy  tł umione
amplitudy  tego  punktu  bę dą   zawarte  mię dzy  dwiema  z  góry  ustalonymi  wartoś ciami.
W  metodzie  drugiej,  zamiast  sumy  dróg  rejestruje  się   ł ą czny  czas,  w  cią gu  którego  do-
wolny  punkt  drgają cego  modelu jest  widoczny  w  oknie  o  znanej  wysokoś ci.  Znając  któ-
rą ś  z  zarejestrowanych  wielkoś ci,  moż na  ł atwo  obliczyć  logarytmiczny  dekrement odpo-
wiadają cy  równoważ nemu  tł umieniu lepkiemu. N iezbę dna do wykonania  pomiarów  apa-
ratura  jest  stosunkowo  prosta,  gdyż  zwykle  wystarczy  ź ródło  ś wiatł a,  prosty  ukł ad op-
tyczny,  fotopowielacz  i  miernik  impulsów  lub  zegar  elektronowy.  Obie  metody  mogą
być  stosowane  zarówno  do  pomiaru  dekrementu  tł umienia drgań  gię tnych,  jak  i  skrę t-
nych.  Spodziewany  bł ą d  pomiaru  nie  powinien  przekroczyć  1%.

3.3.  Metody  drgań  wymuszonych.  Znane  są   dwie  odmiany  metody  drgań  wymuszo-
nych: przy  czę stoś ci  rezonansowej  ukł adu i przy  czę stoś ci  zmiennej. Wspólną   zaletą   obu
jest  moż liwość  dł ugotrwałego  utrzymywania  drgań  o  stałej  amplitudzie,  dzię ki  czemu
moż na zmierzyć czę stość drgań z wię kszą  niż poprzednio dokł adnoś cią  oraz okreś lić wpływ
wielkoś ci  amplitudy  drgań  na  pochodne aerodynamiczne.
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P r z y p a d ek  r e z o n a n s u.  Zasada  metody  zostanie  opisana  na  przykładzie
wymuszonych  drgań  pł ata  [25] zamocowanego  w  tunelu w  sposób  pokazany  schematycz-
nie  na  rys.  8.  Pomiar  polega  na  okreś leniu  amplitudy  siły  wzbudzają cej  F2,  amplitudy
siły Fi  działają cej  w  ł oż ysku B  i ką tów  ich przesunięć fazowych  wzglę dem  przemieszczenia
z  ukł adu.

Rys.  8.  Schemat  urzą dzenia  do  pomiaru  pochodnych  aerodynamicznych  metodą   drgań  wymuszonych
w  przypadku  rezonansu [25]

Równania  ruchu  mają   postać  analogiczną   do  równań  (3.2.2)

(3.3.1a)  F1+F2  -   mll+XcAj  2 +  [Da+QeoVa,S(CIt+kCxi)]ź +

[  H|(C+ fcC)] Z,

(3.3.1b)  F, = ^ ! -

przy  czym

+kCmĄ ż + \ - K.  t VI,  S(Cmz+kC„Ą z} ,

z —
(3.3.2)  JPi *  1

F2 =   F2Osin(ait+ip2).

Aby  zmniejszyć  udział   czł onów  strukturalnych  w  wyraż eniach  na  Ft  i  F2,  stosuje  się
tę   samą   procedurę  jak  w  p.  3.2,  w  wyniku  czego  spełnione są   nastę pują ce  równoś ci:

(3.3.3)  _  I   ń m  _  _

Wstawiając  zwią zki  (3.3.2)  i  (3.3.3)  do  ukł adu  równań  (3.3.1)  i  przyrównując  współ-

czynniki  przy  sinwż  i  coswż,  otrzymujemy:

(3.3.4a) =  —
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(3.3.4b)  FlosinVi+F2Osmf2  -   w[/>z+e«>

k\   k  1
(3.3.4c)  i^cosyi  =   - j\ I- j  ^w(2w„- l- zlft))+ ecoF^1S'(Crar+ ytC„,J  \z0,

k\   k  1
=   - j\ I- j  ^w(2w„- l- zlft))+ ecoF^1S'(Crar+ ytC„,J \

(3.3.4d)  fiosiny>,  =  w~  \~D0Lj+QOoVK1Sd(Cmź+kCmi)  z0.

Jeż eli wzbudzanie  odbywa  się  dokł adnie przy  czę stoś ci  rezonansowej  ukł adu,  ką t prze-
sunię cia  fazowego  y>2  — 270°  i  wówczas  F20  cos  f2  =  0>  a  - fio  sin  y2  =  — î o-

Podobnie, jak  w  przypadku  drgań  swobodnych  (równania  3.2.6),  tu  również  w  rów-
naniach  (3.3.4)  wystę puje  wielkość  zlw,  a  wię c  bardzo  istotną   rolę   odgrywa  dokł adność
pomiaru  czę stoś ci.

Jeż eli  pomiary  są   przeprowadzane  przy  stałej  czę stoś ci  &>„,  także  czę stoś ci  drgań
własnych  ukł adu  przy  niepracują cym  tunelu,  wówczas  co  =   a>„   i  Am =  0,  co  pocią ga
za  sobą   wyeliminowanie  w  równaniach  (3.3.4)  członów pochodzą cych  od  bezwładnoś ci
modelu  i  sztywnoś ci  strukturalnej.  W  tym  przypadku  ukł ad  jest  mniej  czuły  na  bł ę dy
pomiaru  czę stoś ci,  gdyż  wtedy  wpływają   one  jedynie  na  wielkość  współ czynników  tł u-
mienia  strukturalnego  i  zwykle wystarczy  pomiar  czę stoś ci  z  dokł adnoś cią   do  1%.  Za  to
konieczne  jest  utrzymywanie  stałej  czę stoś ci  wzbudzania  drgań  z  bł ę dem  nie  wię kszym
niż 0,01%, gdyż  tylko  przy  ś ciś le okreś lonej  czę stoś ci  drgań  ukł adu zrównoważ one  są   siły
bezwładnoś ci  z  siłami  sztywnoś ci.

Otrzymane  opisywaną   metodą   pochodne  aerodynamiczne  wystę pują   w  postaci  par
typu  (Cz z+ &C r a)  itd.  i  aby  okreś lić  wartość  poszczególnych  współ czynników  niezbę dne
jest powtórzenie pomiarów  przy  innym  przełoż eniu k,  dobranym  wg  kryteriów  omówio-
nych  w  p.  3.2.

Wzbudzanie  ukł adu z  czę stotliwoś cią   rezonansową   w  stwarza  moż liwość  samoczynnej
regulacji  czę stoś ci.  Jedna z metod  takiej  regulacji  jest  opisana  w  [4]. W  ukł adzie  drgają-
cym  znajduje  się   czujnik  przemieszczeń,  z  którego  sygnał,  po  odpowiednim  przesunię ciu
fazy  i  wzmocnieniu, zasila  elektrodynamiczny  wzbudnik.  Dobierając  wielkość  mocy  do-
prowadzonej  do  wzbudnika  tak,  aby  równoważ yła  straty  na  tł umienie  aerodynamiczne
i  strukturalne, moż na  otrzymać  drgania  ukł adu o  stałej  amplitudzie  i  z  czę stoś cią   odpo-
wiadają cą   w  każ dych  warunkach  czę stoś ci  drgań  własnych  ukł adu.  Taki  właś nie  system
wzbudzania  drgań  jest  schematycznie  przedstawiony  na  rys.  6.

W  przypadku  braku  opisanego  zestawu  przyrzą dów  elektronowych,  o  tym,  że  ukł ad
znajduje  się   w  «rezonansie»  moż na  otrzymać  informację   na  podstawie  pomiaru  maksy-
malnej  wartoś ci  amplitudy  drgań  ukł adu lub  minimalnej  wartoś ci  amplitudy  siły  wzbu-
dzają cej,  jednak  w  tych  przypadkach  ką t  f2  #  270°  i  do  obliczeń  musi  być  uż yty  ukł ad
równań  (3.3.4)  w  ogólnej  postaci.

Z  uwagi  na  zwykle  stosunkowo  małą   wielkość  amplitudy  siły  wzbudzają cej  F20,  do
jej  pomiaru  stosuje  się   odpowiednio  delikatne  czujniki,  przeważ nie  tensometryczne, np.
typu  pokazanego  na  rys.  29a  (rozdz.  7).  Przykł ad  rozwią zania  konstrukcyjnego  wzbud-
nika  mechanicznego, umoż liwiają cego  zarówno  zmianę   czę stoś ci  jak  i  amplitudy  drgań
modelu jest pokazany  schematycznie na  rys.  9.  Sprę ż yna  C  ma za  zadanie zabezpieczanie
czujnika  tensometrycznego  F2  przed  zniszczeniem,  gdy  ukł ad  drga  poza  rezonansem oraz
stanowi  filt r  dla  harmonicznych czę stoś ci  wzbudnika.
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Podobnie, jak  w przypadku  drgań swobodnych,  tu również zmiana parametru czę stoś ci

moż liwa  jest  tylko  poprzez  zmianę   prę dkoś ci  strumienia w  tunelu  lub  sztywnoś ci  zawie-

szenia  ukł adu  drgają cego.

Regulator
amplitudy

Rys.  9.  Schemat  wzbudnika  mechanicznego umoż liwiają cego  zmianę   czę stoś ci  i  amplitudy  drgań  modelu

[25]

N a  marginesie  opisu  metody  drgań  wymuszonych  przy  czę stoś ci  rezonansowej  warto
wspomnieć  o  ciekawym  rozwią zaniu  konstrukcyjnym  hydraulicznego  ukł adu  wzbudza-
ją cego  drgania  modelu  [3], Za  pomocą   aparatury  tego  typu  moż na z  dużą   dokładnoś cią
okreś lić  pochodne  statecznoś ci  dynamicznej  w  warunkach  silnej  turbulencji  strumienia
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Rys.  10. Przykł adowe wyniki  pomiarów pochodnych dynamicznych w  przydź wię kowym  zakresie  prę dkoś ci

[3]

w  tunelu lub  trzepotania  (buffeting).  M a  to  szczególnie  istotne znaczenie przy pomiarach
w  zakresie  prę dkoś ci  przydź wię kowych  i  naddź wię kowych.

Przykł adowe  wyniki  tego  typu  pomiarów [3] są   pokazane  na  rys.  10.
P r z y p a d ek  z m i e n n ej  c z ę s t o ś c i.  Poprzednio rozważ one zostały metody,

w których czę stość  drgań  ukł adu jest w  zasadzie  stał a, co wią że  się   z  faktem,  że  siły  bez-
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władnoś ci  są   równoważ one  przez  siły  sprę ż ystoś ci.  Okoliczność  ta  ogranicza  moż liwość
wykonania  pomiarów  w  szerokim  zakresie  parametru czę stoś ci,  dlatego  też  niekiedy  sto-
suje  się   równoważ enie  sił   bezwładnoś ci  za  pomocą   innych  sił   masowych  o  przeciwnym
znaku, dzię ki  czemu wzbudzanie  drgań  ukł adu w szerokim zakresie  czę stoś ci  nie nastrę cza
wię kszych  trudnoś ci.

Znane  są   dwa  warianty  tej  metody  [25]  w  zależ noś ci  od  tego,  czy  wzbudzanie  ma
charakter  «wewnę trzny»,  czy  «zewnę trzny».

B

Ś ciana tunelu
ŝ îł ^>^̂ ^̂ ^̂ * ^̂ ^̂ y!> ^̂ » ŷ »̂>>s« ŝ^ — - - „—t ŷ§$§$^̂ s^̂ iys^  w/ / / / / / / / / / / ??,

Oś odniesienia

Rys.  11. Schemat  urzą dzenia  do pomiaru  pochodnych  aerodynamicznych  metodą   drgań  wymuszonych
w  przypadku  zmiennej  czę stoś ci  przy  wzbudzaniu  wewnę trznym »>  [25]

W  pierwszym  wariancie model pł ata jest zamocowany  w  tunelu do ł oż yska  C  (rys.  11)
i  do  okucia D,  poł ą czonego ze wzbudnikiem.  Wzbudnik  jest przytwierdzony  do  sztywnej
ramy ABC&  zamocowanej w punktach A  i B, w  których znajdują   się   czujniki  sił  Fx  i  F2,

działają cych  w  kierunkach  wskazanych  strzał kami.  Wzbudnik  napę dza  model  oraz,
w przeciwnej  fazie,  ukł ad  przeciwcię ż arów  Mi  i  M2,  znajdują cych  się   na  zewną trz  tunelu
i  dobranych  w  taki  sposób,  aby  były  spełnione warunki  wyważ enia

(3.3.5) ~ .

Zakładają c,  że  opory  ruchu w  ł oż yskach  C  i  D  są   odpowiednio  takie  same jak  w  ł o-

ż yskach  Ci  i  Du  ogólne  równania  ruchu  ukł adu  mają   postać

(3.3.6a) =  I m- Mi- M2+
k

z+

VeaS(Cxi+kCH)Ź +Qa)  VI  ~ Z,

(3.3.6b)  FJi- F2l2  = [A  (M2li- I)+(Mzh- mxĄ  z +

+Q«,VoaSd(Cmi+kCmi)+QcoV
2

oaS(Cm2+kCma)z,
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a  po  uwzglę dnieniu  równań  (3.3.2)  i  (3.3.5)  i przyrównaniu  czynników

przybierają   postać

przy  sin cot i cos cot

(3.3.7a)

(3.3.7b)

(3.3.7c)

(3.3.7d)

F10COSipi- \ - F20COSip2  =
o

i)  z0,

)  z0 ,

=   eooV<x>Sda)(Cmi- \ - kCmi)z0.

W  powyż szym  ukł adzie  równań  nie  wystę pują   człony  pochodzą ce  od  sił   struktural-
nych,  a  wię c  reakcje  podpór  Flo  i  F20  zależą   tylko  od  sił   aerodynamicznych.

Wykonując  pomiary  przy  dwóch  róż nych  wartoś ciach  przełoż eń  k  moż na  okreś lić
wielkość  poszczególnych  pochodnych  aerodynamicznych.  Kryteria  doboru  przełoż eń  są
tu  takie  same jak  poprzednio —  z  tą   jedynie  róż nicą,  że  w  opisywanej  metodzie moż na
nie  obawiać  się   wystą pienia  rozbież noś ci  drgań.

Fys.  12. Schemat  urzą dzenia  do pomiaru  pochodnych  aerodynamicznych  metodą   drgań  wymuszonych
w  przypadku  zmiennej  czę stoś ci  przy  wzbudzaniu  «zewnę trznym»  [25]

W  przypadku  wzbudzania  «zewnę trznego»  pł at  jest  czę ś cią   mechanizmu  ABCDEFG,

który  może się   swobodnie  wahać  dokoła okuć  C  i  D, w  których umieszczone są   czujniki
sił  F x i Fz  (rys.  12). U kł ad jest pobudzany do drgań  siłą  F, przyłoż oną  w połowie długoś ci
prę ta  DEFG.  Wielkoś ci  mas  wyważ ają cych  Mx  i  M2  oraz  ich  poł oż enia są   tak  dobrane,
aby  spełnić  warunki

(3.3.8a)

(3.3.8b) M2  =
I 2
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Ogólne  równania  ruchu mają   postać

(3.3.9a)  Fl  =   | ( ( M I ' I / 2  7 - « « O - / - | )Z  +  [ - J O «7  +

+ Soo  Foo Sd(Cmz+kC,M)ż +eoo  Vi,  S(Cmz+kCllm)  z\ \ ,

(3.3.9b)  Ą - F2 = L A  %  2l*hMĄ   f

a po uwzglę dnieniu  równań  (3.3.2) i  (3.3.8) i przyrównaniu  czynników  przy siń cu? i cosco7,

przybierają   postać

o
(3.3.10a)

(3.3.10b)  Fi sin î

(3.3.10c)  Ą cosyi  = ficoFS"  ̂ (Cm,+ / cC,„J  z0,

=   o»-|  - i?«- |+ eo o ^5 ' r f( Cm i+ *C I B i ) zo  .(3.3.10d)

Zauważ my,  że  w  powyż szych  równaniach  nie  wystę pują   człony zależ ne  od  struktu-
ralnej  bezwładnoś ci  ukł adu.  Aby  otrzymać  wartoś ci  poszczególnych  pochodnych  aero-
dynamicznych  należy  pomiary  powtórzyć  przy  innym przeł oż eniu k.  Tym  razem jednak,
jak  wynika  z  równań  (3.3.8), zostaną   naruszone warunki  wyważ enia  ukł adu  i  dla  każ dej
wartoś ci  przełoż enia k  należy  na nowo  dobierać wielkoś ci  i  poł oż enie mas  Mi  i  M2-

System  wzbudzania  «wewnę trznego»  na pierwszy  rzut  oka  może się   wydawać  idealny
z punktu widzenia  pomiaru pochodnych dynamicznych, gdyż niewą tpliwą   jego  zaletą   jest
moż liwość  nieuwzglę dniania  sił   strukturalnych  ukł adu  (bezwładnoś ci,  tł umienia  i  sztyw-
noś ci) niezależ nie  od  czę stoś ci  drgań.  Poza  tym pochodne są   mało  «czułe»  na  bł ą d  po-
miaru  czę stoś ci,  który  w  tym  przypadku  nie  musi  być  mniejszy  niż  1%.  Korzyś ci  te  są
jednak  okupione  masywnoś cią   ukł adu,  w  skład  którego  teraz  wchodzi  także  wzbudnik.
Ukł ad musi być ponadto bardzo  sztywny, aby jego  czę stoś ci  rezonansowe były  kilkakrot-
nie wyż sze niż  czę stość  drgań  pł ata.  Wszystko  to powoduje,  że  amplitudy  mierzonych sił
są   duż e, a  wię c czujniki  sił  muszą   być  odpowiednio sztywne,  co z  kolei powoduje  spadek
ich  czułoś ci  i  konieczność  stosowania  dodatkowych  ukł adów  wzmacniają cych.

W  systemie  wzbudzania  «zewnę trznego»  nie  jest  moż liwe  wyeliminowanie  członów
pochodzą cych  od  tł umienia  strukturalnego,  a  poza  tym  ze zmianą  wielkoś ci przeł oż enia
mechanicznego wią że  się   każ dorazowo  konieczność  nowego  wyważ ania  ukł adu.  Urzą dze-
nie może być jednak  lż ejsze  niż poprzednio, w  zwią zku  z czym  do pomiaru  sił  mogą   być
uż yte  mniej  sztywne,  a  wię c  bardziej  czułe,  czujniki.  Podobnie jak  w  przypadku  wzbu-
dzania «wewnę trznego»,  także i teraz ukł ad jest wyważ ony  niezależ nie od  czę stoś ci,  która
zresztą   nie musi  być  okreś lona  lub  utrzymywana  z  wię kszą   dokł adnoś cią  niż  1%.
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Obecnie w uż yciu  są  oba typy  wzbudzeń;  «wewnę trzny»  raczej  przy  wyż szych,  a «ze-
wnę trzny» — przy  niż szych  prę dkoś ciach  strumienia  w  tunelu.

3.4.  Metoda  drgań  samowzbudnych.  Zasada  metody  zostanie  opisana  w  oparciu  o  ukł ad
pokazany  na rys.  13, w  którym  pł at  ma moż liwość  wykonywania  ruchu  o  dwóch  stop-
niach  swobody:  przesunię cie  pionowe  z  i  obrót  dokoła  osi A  o ką t a.

Pomiar polega na wywołaniu na modelu ustalonego flatteru  i pomiarze czę stoś ci drgań,
stosunku  amplitud  ruchów  odpowiadają cych  obu  stopniom  swobody  oraz  ką ta  przesu-
nię cia  fazowego  mię dzy  ruchem  pionowym  i  obrotowym.

Rys.  13. Schemat  urzą dzenia  do pomiaru  pochodnych  aerodynamicznych  metodą   drgań  samowzbu-
dnych [25]

Równania  ruchu  układu  mają   postać

(3.4. la)  mf+ (/ ),+ eooFooSC^i-

(3Alb)  mx0z- QaoVooSdCmlź - QaiVl,SCmiz+lSi+

+ (Da- QOQvxsd2cmi)k+ (Kx+ e°oV2

oosdcmM   = o.

Wstawiając  w  ten ukł ad  równań  wartoś ci  na z  i  a  odpowiadają ce  warunkom  ustalo-

nego  flatteru:

z =  z0sincoż,

a =  a0 sin {a>t- \ - ip)

oraz  przyrównując  do  zera  czynniki  przy  sin w?  i  cos co?,  otrzymujemy

(3.4.2.)

(3.4.3a)  - W  \ ^

- Q^VooSdcoC^sinf+QooVloSC^cosfjao  = 0,

(3.4.3b)  <x>(D z+QooVO0SCzz)z0+(—mx0Wi2smy)+

+QcoV00Sda>Czlicosip+QtxVl0SCzltsmip)at)  == 0,

(3.4.3c)  (- mx0a)

2- QccV
2

ooSCmz)zn+   [- Ico2cosyj+

+   (- Da- QcoVaoSd2Cmi)a>smy>+(K<ll - eooVloSdCmx)cosf]ao  -   0,

(3.4.3d)  - QaoVoaSdCmiM0+   [- Ico2  siny+(DX+
=  0 .

5  Mechanika  teoretyczna
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Pierwsze  dwa  równania  w  powyż szym  układzie zawierają   cztery  pochodne współczyn-
nika  siły  noś nej,  a  pozostałe dwa —  cztery  pochodne współ czynnika  momentu  pochyla-
ją cego.  Aby  obliczyć  wartoś ci  poszczególnych  pochodnych,  należy  otrzymać  drugi  ukł ad
równań typu  (3.4.3), odpowiadają cy  pomiarowi przy zmienionych wartoś ciach  parametrów
strukturalnych,  np.  innej  sztywnoś ci  Kz.  Zmiana parametrów  strukturalnych  zwykle po-
cią ga  za sobą   także zmianę  warunków  doś wiadczenia,  np. parametru czę stoś ci,  toteż może
być  wykonana  tylko  w  tym  przypadku,  gdy  wiadomo,  że  wpływ  zmiany  warunków  po-
miaru  na  wielkoś ci  mierzone jest  mały.

Inną   wadą   tej  metody  jest  trudność  utrzymania  przez  dłuż szy  okres  czasu  ustalo-
nego  flatteru  oraz  kł opoty  obliczeniowe,  zwłaszcza  jeż eli  zmianie  parametru  struktural-
nego  nie bę dzie  towarzyszyła  odpowiednio  duża  zmiana współ czynników  nowego  ukł adu
równań.

Zaletą   opisywanej  metody jest  brak  jakichkolwiek  urzą dzeń  wzbudzają cych  drgania,
toteż była ona stosowana  przez Frazera i Duncana już  w  1928 roku. Obecnie ma znaczenie
raczej  historyczne.

4.  Metody  bezdotykowe

W  dotychczas  opisanych  metodach  pomiaru  pochodnych  aerodynamicznych  model
był  w jakiś sposób  zamocowany w tunelu. Obecność zamocowania może poważ nie zmienić
obraz  opływu  dokoła  modelu  i  wprowadzić  znaczne  bł ę dy  w  mierzonych  wielkoś ciach.
N a  przykł ad  zostało wykazane  [12], że  w  przypadku  opływu  stoż ka  o  ką cie  wierzchoł-
kowym  15°,  podpartego  na wysię gniku  o przekroju  poprzecznym  równym  4%  pola  pod-
stawy stoż ka, ciś nienie denne za modelem przy  liczbie  Macha rzę du  10 jest  o 50% wię ksze
niż  w  przypadku  braku  mechanicznego  zawieszenia  modelu.

Inną   wadą   obecnoś ci  zawieszenia  modelu,  istotną   zwłaszcza  przy  pomiarach, w  któ-
rych  model  porusza  się ,  jest  zmiana  własnoś ci  mechanicznych  modelu,  przez  wprowa-
dzenie dodatkowego  tł umienia, sztywnoś ci  i  bezwładnoś ci  oraz  ograniczenie  liczby  stopni
swobody  ruchu modelu. W pracy  [26] zostało wykazane,  że wyniki  otrzymane przy  ruchu
modelu o jednym  stopniu swobody  nie zawsze mogą   być przeniesione na przypadek  ruchu
bardziej  zł oż onego.

Z  tych  wzglę dów  wyłonił a  się   potrzeba  stworzenia  takich  warunków  doś wiadczenia,
aby  model  w  czasie  pomiaru  nie  stykał   się   z  ż adnym  mechanicznym  zamocowaniem.
Obecnie  znane  są   dwie metody  tego  typu:  metoda  zawieszenia  magnetycznego  oraz  me-
toda  lotu  swobodnego.

Pierwsza  z  nich, aczkolwiek  bardzo  obiecują ca,  cią gle  jeszcze  znajduje  się   w  stadium
badań,  toteż nie bę dzie  tu  opisana. Aktualny  stan wiedzy na  ten  temat jest  dobrze  przed-
stawiony,  np. w  [6]. Metoda  druga,  w  róż nych  odmianach, jest  coraz  szerzej  stosowana
w  szeregu  laboratoriów  Stanów  Zjednoczonych  A.P.  i  Europy.  Ze  wzglę du  na  sto-
sunkowo  ską pe  dostę pne  w  kraju  piś miennictwo  na  ten  temat,  zwłaszcza  w  odniesieniu
do  zakresu  prę dkoś ci  nad-   i  hiperdź wię kowych,  metoda  lotu  swobodnego  zostanie  po-
traktowana  szerzej  niż  pozostałe  opisane  tu  techniki  pomiarowe.

4.1. Metoda  lotu  swobodnego.  Istota  metody  polega  na  zarejestrowaniu  ruchu  modelu
znajdują cego  się  w  tunelu w  locie swobodnym,  to znaczy bez ż adnego  mechanicznego  lub



Rys.  14.  Przykład  zdjęć  filmowych  ustalonego  korkocią gu  modelu  samolotu  dwusilnikowego  w  tunelu
aerodynamicznym

5* [183]
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innego  zawieszenia.  Znając  historię   ruchu  badanego  ciała  oraz  równania  ruchu,  moż na
okreś lić  szukane  wielkoś ci  współczynników  aerodynamicznych.

Metoda  ta  znana jest  od  dawna  i  w  zakresie  prę dkoś ci  poddź wię kowych  była  z  po-
wodzeniem  stosowana  od  lat.  Pomiary  dotyczyły  zwykle  modeli  całych  obiektów  latają-
cych  (np.  szybowców  lub  samolotów).  Przykł adem  pomiarów  tego  typu  może  być
studium  lotu  ś lizgowego  szybowca.  W  tym  przypadku  model  wykonany  jest  w  ten  spo-
sób,  że  może  być  zdalnie  sterowany  (przewodowo  lub  drogą   radiową)  i  po  umieszczeniu
go  w  tunelu  pochylonym  do  poziomu  i  o  odpowiednio  dobranej  prę dkoś ci  strumienia,
może  przez  dłuż szy  czas  wykonywać  lot  ś lizgowy  praktycznie  nie przesuwając  się   wzglę -
dem  tunelu,  co  umoż liwia  wykonanie,  np.  zdjęć  filmowych.

Rys.  15. Wnę trze  balistycznego  toru prób  (U. S.  Naval  Ordinance Lab.,  White  Oak, Md.)

W  latach  pię ć dziesią tych  w  ówczesnej  Katedrze  Mechaniki  Lotu  Politechniki  War-
szawskiej (3) wykonywane  były  pomiary  korkocią gu  modeli  samolotów  i  szybowców  me-
todą   lotu  swobodnego  [41]. Model  o  sterach  ustawionych,  jak  do  korkocią gu,  był   wpro-
wadzany  do  przestrzeni  pomiarowej  tunelu  pionowego  o przepływie  powietrza  z  dołu  ku
górze  i  o  tak  dobranej  prę dkoś ci  strumienia,  że  model  wykonywał   autorotację   na  stałej
wysokoś ci.  Umoż liwiało  to wykonanie  zdjęć  filmowych  korkocią gu  ustalonego,  a  po  wy-
chyleniu  sterów,  jak  do  wyjś cia  z  korkocią gu  (proces  był   sterowany  umieszczonym  we-
wną trz  modelu  urzą dzeniem  zbliż onym  w  dział aniu do  samowyzwalacza  fotograficznego),
moż liwe  było także  rejestrowanie  przebiegu  wyprowadzenia  z  korkocią gu.  Przykł ad  zdjęć
filmowych  ustalonego  korkocią gu  jest  przedstawiony  na  rys.  14.  Po  odczytaniu  filmu

(')  Obecnie  Katedra  Mechaniki  Wydziału  Mechanicznego,  Energetyki  i  Lotnictwa.
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okreś lane  były  ką ty  osi  modelu  z  osiami  zwią zanymi  z  przepływem,  prę dkość  ką towa
autorotacji  i  inne  wielkoś ci  niezbę dne  do  okreś lenia  charakterystyk  korkocią gowych
modelu.

Opisane  tu  przykł ady  zastosowania  metody  lotu  swobodnego  dotyczyły  tylko  po-
miarów  wykonanych  przy  mał ych prę dkoś ciach. Aczkolwiek zdawano  sobie sprawę   z nie-
wą tpliwych  zalet  tej  techniki  badawczej,  przez  długi  okres  czasu  na  przeszkodzie  jej  za-
stosowania  do pomiarów  przy  wię kszych  prę dkoś ciach  stał  brak  niezbę dnego w  tego  typu

Zbiornik  próż niowy

Działko

Rys.  16.  Schemat przeciwprą dowego  urzą dzenia  hiperprę dkoś ciowego  [14]

badaniach  oprzyrzą dowania.  Dopiero  szybki  rozwój  elektroniki  i  urzą dzeń  aerodyna-
micznych,  obserwowany  w  ostatnich  kilkunastu  latach,  umoż liwił   zastosowanie  metody
lotu  swobodnego  w  zakresie  prę dkoś ci  nad-   i  hiperdź wię kowych.

Przykł adem  zastosowania  omawianej  metody  do  badań  w  zakresie  naddzwię kowym
może być  balistyczny  tor  prób  przedstawiony  na  rys.  15.  Jest  to  rura  o  widocznych  na
zdję ciu  wymiarach  poprzecznych  i  o  długoś ci  rzę du  kilkuset  (np.  300)  metrów.  N a  jed-
nym jej  koń cu znajduje  się   wyrzutnik,  zwykle dział ko, w  którym  badany  model, sam  lub
w  specjalnej  obudowie,  zostaje  rozpę dzony  do  odpowiedniej  prę dkoś ci.  Po  opuszczeniu
lufy  i  ewentualnym  oddzieleniu  się   od  obudowy,  model  dalej  kontynuuje  lot  wewną trz
rury  do  momentu,  aż  na  jej  przeciwległym  koń cu  zostanie  zahamowany,  np.  uderzając
w  worki  z  piaskiem.  Wzdł uż  odcinka  toru,  na  którym  ruch  modelu jest  ustalony,  roz-
mieszczonych  jest  30—40  stacji  pomiarowych.  W  każ dej  znajduje  się   ukł ad  dwóch  ka-
mer  filmowych  rejestrują cych  ruch  modelu  w  płaszczyź nie  pionowej  i  poziomej.  Całe
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urzą dzenie jest  hermetyczne, dzię ki  czemu  moż liwe  jest  przeprowadzanie  pomiarów  przy
róż nych ciś nieniach i  róż nych mieszaninach gazów  wypełniają cych  wnę trze  toru prób.

Dalszym  etapem  na drodze  powię kszenia  prę dkoś ci  modelu  wzglę dem  opływają cego
go  oś rodka  jest  tzw. przeciwprą dowe  urzą dzenie  hiperprę dkoś ciowe  bę dą ce poł ą czeniem
balistycznego  toru  prób  z  tunelem hiperdź wię kowym.  Schemat urzą dzenia  jest  pokazany
na  rys.  16, a  fragmentaryczny  widok  na rys. 17.

Podobnie jak  poprzednio, model jest  wystrzeliwany,  jednakże  nie w  atmosferę   gazu

wypełniają cego  tor prób,  lecz  «pod  prą d»  w dyszę   tunelu  hiperdź wię kowego,  w  zwią zku

z  czym  moż liwe  jest  uzyskanie  prę dkoś ci  wzglę dnych  rzę du  wielu  km/ s, a  wię c  liczb
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JRys. 17. Widok  zewnę trzny  przestrzeni pomiarowej  przeciwprą dowego  urzą dzenia hiperprę dkoś ciowego

przedstawionego  schematycznie na rys. 16  [14]

Macha  rzę du  30.  System  optyczny  jest  zwykle  tak  zaprojektowany,  aby  moż na  było
wykonywać  zdję cia  metodą  cienia  (shadowgraph),  a wię c  fotografować  nie  tylko  sylwetkę
modelu, ale także  obraz przepływu wokół  modelu (rys. 18). Nowe koncepcje  w tego  typu
pomiarach,  mię dzy  innymi  zastosowanie  laserów,  są   opisane  w  [5] i [34].

Znając  historię   ruchu  modelu,  czyli  poł oż enie jego  ś rodka  cię ż koś ci  oraz  wielkość
ką ta  natarcia a i ką ta  ś lizgu  /S w funkcji  czasu,  moż na  okreś lić  współ czynnik  oporu  Cx,

pochodną   statecznoś ci  statycznej  Cma  i  statecznoś ci  dynamicznej  Cmi+Cmq  oraz  poł oż e-
nie ś rodka  parcia x„   i pochodną   siły noś nej  Czx.  Pomiary mogą   być  wykonane  przy do-
wolnych  wielkoś ciach  ś redniego  ką ta  natarcia  i  amplitudy  drgań,  a  wię c  moż liwe  jest
także  badanie  efektów  nieliniowych.
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Współczynnik  oporu  modelu  Cx  może  być  okreś lony  w  oparciu  o  przybliż one  rów-
nanie  ruchu  modelu  wzglę dem  toru  prób  w  kierunku  poziomym

Mi n  r  - JHL*L- L  m  S^L
{ą -   •   ;  *  SqN  df  2  SqoQ  dx  '
gdzie  Va jest  prę dkoś cią   modelu  wzglę dem  toru  prób  mierzoną   równolegle  do  osi  po-
dłuż nej  toru,  a  opóź nienie d1x/ dt2  =   1/2  d(Vo)/ dx jest  wyznaczane  numerycznie  na pod-
stawie  znajomoś ci  czasu  przelotu  modelu  przez  poszczególne  stacje  pomiarowe.

Rys.  18.  Zdję cie  wykonane  metodą   cienia  (shadowgraph)  w  przeciwprą dowym  urzą dzeniu  hiperprę dko-
ś ciowym  przy  liczbie  Macha  9  [13]

W  liniowym  zakresie  pomiarów  pochodne statecznoś ci  są   zwykle obliczane w  oparciu
o  teorię   NICOLAIDESA  [27].  Na  podstawie  znajomoś ci  zmierzonych  w  poszczególnych
stacjach  przestrzeni  pomiarowej  wartoś ci  a  i  /?, stosując  metodę  poprawek  róż nicowych
okreś la  się   wielkość  współczynników  tł umienia  X  i  czę stoś ci  <o  oraz  stałych Ku  K2  i #3
w  równaniu

(4.1.2)  j8+ ia =   K1z\p(A.1—ict)i)xĄ - K2exp(A2—iu>2)x+KizxpiPx,

gdzie  x  jest  odległoś cią   przebytą   przez  model wzglę dem  ziemi,  liczoną   np. od  pierwszej
stacji  pomiarowej.  Typowy  ruch modelu w  płaszczyź nie a/? jest przedstawiony  na rys.  19,
na którym kół kami oznaczone są   punkty otrzymane doś wiadczalnie,  a linią   cią głą   funkcja
dobrana  według  równania  (4.1.2).

Pochodna  statecznoś ci  statycznej  C„M jest  okreś lana  z  równania

(413)  C  «~2

a  pochodna statecznoś ci  dynamicznej  Cmi+C„i   z  zależ noś ci

(4.1.4)
i

Wystę pują cą   w  ostatnim  wyraż eniu  pochodną   Cza  moż na wyznaczyć  z  równania

(4.1  v\   r  —  r  XC~~XP
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o  ile  znane są   dwie wartoś ci  Cma  odpowiadają ce  dwóm  róż nym  poł oż eniom  ś rodka  cię ż-
koś ci  xc  modelu. Wyznaczając  Cza  z  równania  (4.1.5)  dla  dwóch  xc  moż na  też  okreś lić
poł oż enie  ś rodka  parcia  xp  modelu.

Rys.  19. Typowy  ruch  modelu znajdują cego  się  w  locie  swobodnym  w  przeciwprą dowym  urzą dzeniu
hiperprę dkoś ciowym,  przedstawiony  w  płaszczyź nie a/3  [14]
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Rys.  20. Wpływ  liczby  Macha i  rodzaju  uż ytego  gazu  na współczynnik  oporu  modelu pokazanego na
rys.  18, znajdują cego  się  w  locie  swobodnym  w przeciwprą dowym  urzą dzeniu hiperprę dkoś ciowym  [13]

Typowe  wyniki  pomiarów  otrzymanych  metodą   lotu  swobodnego,  odnoszą cych  się
do  modelu  statku  kosmicznego  z  programu  lotów  na  Wenus  (rys.  18)  są   przedstawione
na  rys. 20—22. Bliż sze dane dotyczą ce  opisywanej  techniki  badań  oraz  oprzyrzą dowania
moż na  znaleźć  np.  w  [13]  i  [14]  oraz  w  cytowanym  tam  piś miennictwie.

Zarówno  balistyczne  tory  prób, jak  i  przeciwprą dowe  urzą dzenia  hiperprę dkoś ciowe
są   bardzo  kosztowne,  toteż  tylko  specjalistyczne  oś rodki  naukowe  w  bogatych  krajach
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mogą   sobie  na  nie  pozwolić.  N iż ej  zostanie  opisana  metoda  lotu  swobodnego  w  wersji
przystosowanej  do  pomiarów  w  typowych  tunelach  hiperdź wię kowych,  w  jakie  wyposa-
ż onych  jest  wiele  laboratoriów  aerodynamicznych.  W  tym  przypadku  niezbę dne  oprzy-
rzą dowanie  dodatkowe  skł ada  się   z  urzą dzeń  do  wprowadzania  modelu  do  przestrzeni

- 0W6r

§  - OOB

- 004

Oznaczenia jak  na rysunku 20

OD

Teoria  Newtona
Teoria optywu  stoż kowego  M a- »45  do  13.5

D
O ' o  «o

- ffi  16  20  24  28  32  36

Maksymalny  wypadkowy ką t natarcia (1°)
44

Rys.  21. Wpływ  liczby  Macha i  rodzaju  uż ytego  gazu na pochodną  statecznoś ci statycznej  Cm a modelu
pokazanego  na rys.  18, znajdują cego  się  w  locie  swobodnym  w  przeciwprą dowym  urzą dzeniu  hiper-

prę dkoś ciowym [13]
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Rys. 22. Wpływ  liczby  Macha i rodzaju  uż ytego gazu na pochodną  statecznoś ci dynamicznej  (Cm g+ Cmd>
modelu  pokazanego  na rys.  18, znajdują cego  się  w  locie  swobodnym  w przeciwprą dowym  urzą dzeniu

hiperprę dkoś ciowym [13]

pomiarowej  tunelu  oraz  z ukł adu optycznego  i  kamery  filmowej  do  rejestracji  ruchu mo-

delu.  W  tunelach, w  których  jest  moż liwe  wykonywanie  pomiarów  na  modelach  na  tyle

duż ych, że wewną trz  nich zmieś ci  się   czujnik  do pomiaru ciś nienia  lub  temperatury  i  tele-

metryczny  nadajnik  do przekazywania  danych(4), poż ą danym  wyposaż eniem  dodatkowym

byłoby  urzą dzenie  odbiorcze,  ewentualnie  z  ukł adem  do  automatycznego  przetwarzania

danych.

(")  Współczesne kompletne urzą dzenia tego typu wykonane w kształcie walca mają   ś rednicę  podstawy
i  wysokość  poniż ej  20  mm.
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W  zasadzie  zostanie  opisana  metoda pomiaru  współ czynnika  oporu  Cx  oraz pochod-
nych  statecznoś ci  Cma  i  (Cmq+Cmi),  z  powodzeniem  zastosowana  w  hiperdź wię kowym
tunelu  helowym  [33] o  poziomo usytuowanych  wymiennych  dyszach  na  liczby  Macha 7,
9  i  17  i  o uż ytecznej  ś rednicy  strumienia  rzę du  7,5  cm  [23]. Zostaną  jednak  zasygnalizo-
wane  także  niektóre  inne  warianty,  wynikają ce  z  odmiennego  programu  prób  lub  od-
miennej  konstrukcji  tunelu.

Zasada  metody  jest  pokazana  schematycznie  na  rys.  23.  Po  uruchomieniu  tunelu,
model  jest  wprowadzany  do  przestrzeni  pomiarowej  za  pomocą   wyrziltnika,  który  roz-
pę dza  model  do  odpowiedniej  prę dkoś ci,  zwykle  od  kilku  do  kilkunastu  m/ s.  Prę dkość

Ś ciana tunelu  i

Okno  przestrzeni pomiarowej

Wynutnlk  | = t jE=s.  ^5 3 :

Oś  symetrii  tunelu Strumień

Rys.  23.  Schematyczne  przedstawienie  ogólnej  zasady  metody  lotu  swobodnego  zastosowanej  w  tunelu
hiperdź wię kowym  [23]

ta powinna być  tak  dobrana do wymiarów  okna w  przestrzeni pomiarowej, masy  modelu
i  ciś nienia dynamicznego  strumienia, aby  model, który  pojawi  się  w  górnym  tylnym  rogu
(patrząc  od  strony  napływają cego  gazu)  pola  widzenia,  bę dąc  już  w  locie  swobodnym,
pod  działaniem  siły  cię ż koś ci  i  oporu  aerodynamicznego  zdoł ał   dolecieć  do  przedniej
krawę dzi  okna, po  czym  unoszony  w  strumieniu  osią gnąć  tylną   i  dolną   krawę dź  okna.
Taki  tor modelu zapewnia moż liwie najdłuż szy czas  obserwacji  modelu. Fakt, że prę dkość
począ tkowa  modelu jest  bardzo  mała  w  porównaniu  z  prę dkoś cią   modelu  wystrzeliwa-
nego  w  balistycznym  torze  prób  oznacza,  że  również  maksymalne  przyspieszenia  mogą
być  stosunkowo  niewielkie  (poniż ej  100  g),  co  umoż liwia  budowę   lekkich  i  delikatnych
modeli, np. z plastiku  i umieszczanie w nich precyzyjnych  przyrzą dów.  Taki sposób  wpro-
wadzania  modelu  do przestrzeni pomiarowej  ma jeszcze  i  tę  zaletę, że przy  odpowiednio
duż ym  polu  widzenia  moż liwa  jest  obserwacja  modelu przez  czas  około  0,1  sek.,  a wię c
tego  samego  rzę du,  co  w  bez  porównania  wię kszym  urzą dzeniu,  jakim  jest  balistyczny
tor  prób.

W  przypadku,  gdy  nawet  przyspieszenia  rzę du  kilkudziesię ciu  gramów  są   niedopu-
szczalne, model może być  wprowadzony  do  przestrzeni  pomiarowej  w  ten  sposób,  że
bę dzie  podwieszony,  np. na drucie przed  oknem, a po uruchomieniu tunelu drut  zostanie
przerwany  lub  przepalony  i  model,  opadając  pod  wpływem  grawitacji,  a  jednocześ nie
bę dąc  unoszony  przez  strumień, bę dzie  mógł   być  obserwowany  w  czasie  przelotu  przed
oknem  przestrzeni  pomiarowej.
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Najwygodniejszym  rozwią zaniem  jest  oczywiś cie  tunel  o  dyszy  pionowej,  wówczas
bowiem  wprowadzenie  modelu  do  przestrzeni  pomiarowej  jest  ł atwe  (np.  za  pomocą
wysię gnika,  który  po  uruchomieniu  tunelu  zostanie  wycofany),  a  czas  obserwacji  ruchu
modelu,  o  ile  ten  ruch  jest  stateczny  i  prę dkość  strumienia  odpowiednio  dobrana, jest
ograniczony  jedynie  dł ugotrwałoś cią   cyklu  pracy  tunelu.

W  przypadku  gdy  model ma być  wprowadzony  do przestrzeni pomiarowej  za pomocą
wyrzutnika,  urzą dzenie  to powinno umoż liwiać  nadawanie  modelom  prę dkoś ci  począ tko-
wych  zawartych  w  szerokim  przedziale,  aby  obserwowane  czę ś ci  torów  modeli  były moż-
liwi e  najdłuż sze.  Poza  tym  powinna  istnieć  moż liwość  regulacji  począ tkowego  ką ta  na-
tarcia  modelu.  Warunki  te  stosunkowo  najłatwiej  spełnić stosując  wyrzutnik  typu  pneu-
matycznego,  składają cy  się   z  cylindra  i  tł oka  z  trzonem zakoń czonym uchwytem  modelu,
gdyż  zmieniając  ciś nienie  gazu  zasilają cego  wyrzutnik  moż na  ł atwo  zmienić  począ tkową

Rys.  24.  Schemat  uchwytu  modelu  w  kształcie  stoż ka  [23]

prę dkość  modelu.  Uchwyt  modelu  powinien  utrzymywać  model  w  zadanym  położ eniu
w  czasie  rozruchu  tunelu  oraz  w  czasie  rozpę dzania  modelu  do  prę dkoś ci  począ tkowej
po  czym  powinien  umoż liwiać  wyrzucenie  modelu  pod  okreś lonym  ką tem  natarcia. Tam
gdzie  to  ma  znaczenie,  uchwyt  powinien  zapewniać  lub  wykluczać  obrót modelu wokół
jego  osi  podł uż nej.  Jedno  z  rozwią zań  konstrukcyjnych  uchwytu  modelu,  zastosowane
do  modeli  stoż kowych,  jest  schematycznie  pokazane  na  rys.  24.

Uchwyt  skł ada  się   z  korpusu  zamocowanego  wahliwie w  widełkach, w  których  może
być  ustawiony  pod  dowolnym  ką tem  i  w  tym  poł oż eniu  zablokowany.  Wewną trz  kor-
pusu znajduje  się   tł ok, który  przesuwając  się   do przodu  otwiera,  a do tył u —  zamyka  dwa
chwytaki  obejmują ce  model  i  dociskają ce  go  podstawą   do  korpusu.  Trzon  tł oka  wyrzut-
nika,  a  wię c  i  cały  uchwyt  modelu,  jest  zabezpieczony  podczas  ruchu  przed  obrotem
dokoła  osi  podł uż nej.  Dział anie  uchwytu  jest  nastę pują ce:  po  ustawieniu  odpowiedniego
ką ta  zaklinowania  uchwytu  w  wideł kach  i  przesunię ciu  uchwytu  w  tylne  skrajne  poł o-
ż enie,  nastę puje  umieszczenie  modelu  w  uchwycie  oraz  zablokowanie  chwytaków  przez
dosunię cie  zderzaków  należ ą cych  do nieruchomej  czę ś ci  wyrzutnika.  W  ten sposób  model
jest  zabezpieczony  przed  zdmuchnię ciem z  wyrzutnika  w  chwili  rozruchu  tunelu. W  mo-
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mencie  rozpoczę cia  wyrzutu  modelu  uchwyt  przesuwa  się   do  przodu  ruchem  przyspie-
szonym, a  chwytaki  odsuwają   się   od  zderzaków,  mimo  to  są   nadal  dociskane  do  modelu
dzię ki  sile  bezwładnoś ci  działają cej  do  tył u  na  tł ok  znajdują cy  się   wewną trz  korpusu
uchwytu.  Gdy uchwyt  dochodzi do  skrajnego  przedniego  poł oż enia, nastę puje  gwał towne
zahamowanie  jego  ruchu;  na  tł ok  działa  siła  bezwładnoś ci  tym  razem  skierowana  do
przodu,  dzię ki  czemu  nastę puje  rozchylenie  chwytaków  i  wyrzucenie  modelu  z  uchwytu.

Ze wzglę du na wielką   róż norodność moż liwych  kształ tów  modeli  i programów  badań,
nie jest  moż liwe  ustalenie  ogólnych  kryteriów  jakie  modele  powinny  speł niać. Jeż eli  po-
miary  mają   na  celu  okreś lenie  pochodnych  statecznoś ci  dynamicznej,  model  powinien
wykonać  w  okresie  czasu,  podczas  którego  jest  obserwowany,  moż liwie  maksymalną
liczbę   oscylacji,  a  wię c  powinien  mieć  moż liwie  mały  promień  bezwładnoś ci  wokół   osi

1

I  Ź ródł o  ś wiatł a
2,10 Soczewka  zbierają ca
3 Szczelina
4,6,3 Lustra pł askie
5,7 Lustra kuliste
8  Ostrze lub filtr  kolorowy (do  Schlierena)
II  Kamera  filcowa

Obraz ruchu
w pł aszczyź nie
~ poziomej

Obraz ruchu
w pł aszczyź nie

pionowej

Ukł ad  luster  w przestrzeni  pomiarowej

Rys.  25.  Schemat  układu  optycznego  z jedną   kamerą   filmową   [23]

poprzecznych  przechodzą cych  przez  ś rodek  cię ż koś ci.  Zwykle  stosowane  są   modele  we-
wną trz  puste,  formowane  pod  ciś nieniem, z plastiku,  np.  polistyrenu,  co  zapewnia  mały
rozrzut parametrów konstrukcyjnych.  M a to duże znaczenie dla powtarzalnoś ci  pomiarów,
gdyż  modele  nadają   się   z  zasady  tylko  do  jednokrotnego  uż ycia.  Wymagane  położ enie
ś rodka cię ż koś ci uzyskuje  się  przez  umieszczenie  balastu  wewną trz  modelu.  Każ dy  model
musi  być  starannie  zważ ony  oraz  mieć  okreś lone  poł oż enie  ś rodka  cię ż koś ci  i  moment
bezwładnoś ci  wokół   osi  poprzecznych  przechodzą cych  przez  ś rodek  cię ż koś ci.  Pomiar
tego  ostatniego  może  być  wykonany  np.  na  zasadzie  wahadła  skrę tnego.  W  przypadku
lekkich  modeli,  oddział ywanie  powietrza  otaczają cego  model  może  skazić  wynik,  toteż
czasami  niezbę dne  jest  wykonanie  pomiaru  pod  zmniejszonym  ciś nieniem.

D o  rejestracji  ruchu  modelu  uż ywana  jest  kamera  filmowa.  N a  rys.  25 jest  pokazany
schemat  ukł adu  optycznego,  który  pozwala  na  jednoczesną   obserwację   ruchu  modelu
w płaszczyź nie  pionowej  i  poziomej,  a  także —  dzię ki  zastosowaniu  Schlierena — umoż-
liwi a wizualizację   przepływu. Przykł ad typowych  zdjęć  filmowych  jest pokazany  na  rys.  26.
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Rys.  26.  Przykład  zdjęć  filmowych  modelu  zatę pionego  stoż ka  znajdują cego  się   w  locie  swobodnym
W tuaelu  hiperdż wię kowym  [23]

[193]
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Górna czę ść zdjęć  obrazuje  ruch w płaszczyź nie poziomej, a  dolna  (wię ksza)  w płaszczyź-
nie pionowej. Zarejestrowanie  ruchów  w  obu płaszczyznach na jednym  zdję ciu  umoż liwia
uż ycie  tylko  jednej  kamery,  dzię ki  czemu  odpada  konieczność  kłopotliwej  zwykle  syn-
chronizacji  zdjęć  otrzymanych z  dwóch  kamer, jak  to  ma miejsce  w  układzie pokazanym
na  rys.  16.

N a  podstawie  odczytów  zdjęć  filmowych  znana jest  historia  ruchu  modelu.  Współ-
czynnik  oporu  i  pochodne statecznoś ci  mogą   być  okreś lone  w  ten  sam  sposób, jak  przy
pomiarach w balistycznych  torach prób  lub w przeciwprą dowych  urzą dzeniach hiperprę d-
koś ciowych  z  tym, że w  równaniach  (4.1.1)  i  (4.1.2) jako  zmienną   niezależ ną   wygodniej
jest  przyjąć  czas,  a  nie  odległoś ć.  Po  takiej  zamianie  zmiennych  równanie  (4.1.3)  przy-
biera  postać

K  •   '  J  C'"«  q„Sd  '
a  wyraż enie  (4.1.4):

(4.1.7)

Przykładowe  wyniki  pomiarów  otrzymanych  metodą   lotu  swobodnego  są   przedsta-
wione  na  rys.  7,  gdzie  dla  porównania  naniesione  są   także  rezultaty  otrzymane metodą
drgań  swobodnych  i  wyniki  obliczeń  teoretycznych.

Zastosowanie  urzą dzeń  telemetrycznych  w  metodzie  lotu  swobodnego  jest  omówione
w  [12].

5.  Metoda  pomiaru  ciś nień

Wszystkie  dotychczas  omówione  metody  polegały  na  pomiarze  całkowitych  sił   dzia-
łają cych  na  model.  Czasami,  zwłaszcza  w  przypadkach  sprawdzania  teorii,  wygodniej
jest  zmierzyć  rozkład ciś nień  na  modelu.  Znajomość  rozkł adu  ciś nień  umoż liwia  oczy-
wiś cie  na  drodze  prostego  całkowania  okreś lenie  sił   sumarycznych.

Czujniki

Rys.  27.  Schemat  modelu  do  pomiaru  rozkł adu  ciś nień  [4]

Istota  metody  okreś lania  pochodnych  aerodynamicznych  na  drodze  pomiaru  ciś nień
polega  na  wyznaczeniu  w  róż nych  punktach  modelu  wielkoś ci  składowych  wektorów
ciś nień  bę dą cych  w  fazie  zgodnej  i przesunię tej  o n\2 w  stosunku  do  ruchu modelu.

Znane  są   dwa  warianty  techniki  pomiarowej.  W  pierwszym  — membrana  czujnika
ciś nienia  stanowi  czę ść  pokrycia  modelu,  dzię ki  czemu  moż liwy  jest  pomiar  absolutnej
wartoś ci  ciś nienia, ale model musi być  odpowiednio duż y, aby  pł aska membrana  czujnika
nie zniekształcała przeważ nie  zakrzywionego  pokrycia.  W  drugim — czujnik  znajduje  się
pod pokryciem  modelu  i jest  poł ą czony z jego  powierzchnią   krótkim  kanał em  (rys.  27),
co umoż liwia pomiar bardziej  «punktowy»,  a nie ś redni ze stosunkowo  duż ej  powierzchni,
a  poza  tym,  stosując  czujniki  róż nicowe  moż na  bezpoś rednio  okreś lić  róż nicę   ciś nień,
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np.  mię dzy  dolną   i górną   powierzchnią   modelu, co w przypadku  pomiarów na płacie jest
przeważ nie  główną   wielkoś cią   poszukiwaną.

Przy  pomiarach  ciś nień  jednocześ nie  w  wielu  puktach  drgają cego  modelu  na  ogół
stosuje  się   tyle  czujników,  ile  jest  punktów  pomiarowych.  System  taki  jest jednak  kosz-
towny, a  czasami, zwłaszcza na mał ych modelach, bardzo  trudny  do  realizacji.  W  [2] po-
dana  została metoda pomiaru,  sprawdzona  doś wiadczalnie,  w  której  zastosowano  tylko
dwa  czujniki  ciś nienia, przy  czym  tylko  jeden jest  umieszczony  wewną trz  pł ata.  Stosując
czę ś ciowo  zautomatyzowany  ukł ad pomiarowy, w  czasie  3—4  minut moż na  zarejestrować
ciś nienie  w  30  punktach  na  pł acie.
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Rys.  28.  Rozkład ciś nień  na  drgają cym  usterzeniu  samolotu  [2]

Dziedziną   badań,  w  której  metoda  pomiaru  ciś nień  jest  szczególnie  przydatna, jest
okreś lenie  sił   działają cych  na  modelach  odkształ calnych.

G ł ównym  problemem  w  opisywanej  metodzie jest  dobór  właś ciwego  typu  czujników
do zamierzonego programu badań; czujniki  bowiem  powinny  czynić zadość  nastę pują cym
warunkom:

1)  mała  wraż liwość  na  przyspieszenia  i  wpływy  temperatury,
2)  stała  czułość w  szerokim  zakresie  czę stoś ci,
3)  zaniedbywalne  przesunię cie  fazy.
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Kilk a typów stosowanych  obecnie czujników  ciś nienia zostanie omówionych w rozdz. 7.
Wszystkie  one  mają   na  ogół   stosunkowo  duże  wymiary,  toteż  i  badane  modele  muszą
być  odpowiednio  duż e.

Przekazywanie  wyników  pomiarów  z  czujników  do  przyrzą dów  rejestrują cych  od-
bywa  się   przeważ nie  na  drodze  elektrycznej,  przewodowe  a  w  przypadku  metody  lotu
swobodnego — telemetrycznie.

N a  rys.  28  podane są   przykł adowe wyniki  pomiarów  rozkł adu ciś nień  na  drgają cym
usterzeniu  zmierzone  metodą   podaną   w  [2].

6.  Oddziaływanie  tunelu

Omówione  tu  metody  pomiarów  pochodnych  aerodynamicznych  odnoszą   się   do  wa-
runków  laboratoryjnych,  a wię c takich, w  których  model jest  badany  w  tunelu  lub w po-
dobnym  urzą dzeniu,  symulują cym  warunki  lotu  rzeczywistego.  Naś ladowanie  to  nigdy
jednak  nie jest  zupeł ne,  dlatego  też  wyniki  pomiarów  laboratoryjnych  czę sto  nie  mogą
być  w  całoś ci  i  bezpoś rednio  przenoszone  na  warunki  lotu  rzeczywistego.  Wpływ  tych
odmiennych  warunków  jest  uwzglę dniony  w  postaci  tzw.  poprawek  tunelowych,  z  któ-
rych  niektóre, typowe  dla pochodnych dynamicznych, zostaną   w  tym  rozdziale  zasygna-
lizowane.

Bezpoś redni  wpływ  obecnoś ci  ś cian  tunelu  na  pomiary  pochodnych  dynamicznych
przy  prę dkoś ciach  poddź wię kowych  był   badany  teoretycznie  i  sprawdzony  doś wiadczal-
nie przez wielu  autorów, zarówno  w przypadku  przepływów  dwu-  jak  i  trójwymiarowych
[1,  15—17,  36 i  37]. W  pracach tych wykazano,  że w  przypadku  dwuwymiarowym  ś ciany
tunelu mogą   istotnie zmienić pochodne tł umienia, zwłaszcza przy  mał ych wartoś ciach pa-
rametru  czę stoś ci.  W  przypadku  trójwymiarowym,  według  przewidywań  teoretycznych
wpływ  ten jest na  ogół  znacznie mniejszy,  natomiast poważ niejsze  zmiany  mogą   wystą pić
w  pochodnych  sztywnoś ci,  przy  czym  wpływ  jest  tego  samego  rzę du,  jak  w  przypadku
statycznym,  co  sugeruje,  że  kryteria  dotyczą ce  wielkoś ci  modelu  mogą   być  takie  same,
jak  w  przypadku  statycznym.

Przy  prę dkoś ciach  zbliż onych  do  prę dkoś ci  dź wię ku  może  wystą pić  «rezonans  aku-
styczny»  [40] polegają cy  na  oddział ywaniu na model zaburzeń wytworzonych  przez  drga-
ją cy  pł at i  odbitych od ś cian tunelu. Efekt jest szczególnie  wyraź ny  gdy  zaburzenie  odbite
dochodzi  do modelu w fazie przeciwnej  niż aktualnie wytwarzane.  Zachodzi to przy  okre-
ś lonej  czę stoś ci  zależ nej  od  geometrii  tunelu  i  liczby  Macha  (czę stość  maleje  do  zera,
gdy  liczba  Macha dą ży  do  1), jednak  nawet  przy  czę stoś ciach  drgań  pł ata  odległych  od
czę stoś ci  rezonansu  akustycznego,  siły  działają ce  na  pł at  mogą   być  poważ nie zniekształ-
cone.

W  przypadkach, gdy  rezonansu akustycznego  nie udaje  się   unikną ć, jego wpływ  może
być  zmniejszony  przez  wyłoż enie  wewnę trznych  ś cian  tunelu  materiał em dź wię kochłon-
nym, zastosowanie  porowatych  ś cian  lub  szczelin.  Wpływ  dwóch  ostatnich rozwią zań  był
badany  teoretycznie  [7—9], przy  czym  wykazano,  że  w  okreś lonych  warunkach  moż liwy
jest  znaczny wpływ  porowatych  ś cian  i  szczelin,  zwłaszcza  na pomiary  tł umienia  aerody-
namicznego.

Oddział ywanie  nierównomiernoś ci  ś cież ki  wirowej  za  drgają cym  pł atem  wywołanych
przez  wentylator  w  tunelu, ulownice  lub  powstał ych w  wyniku  dyssypacji  było  dla  przy-
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padku  dwuwymiarowego  badane  teoretyczn ie  i  czę ś ciowo  sprawdzone  doś wiadczaln ie

[18,  21, 22]. Wykazan o,  że  przy  mał ych  wartoś ciach  param et ru  czę stoś ci  wpł yw  nierów-

nomiernoś ci  m oże  być istotny,  a  przy  wartoś ciach  wię kszych,  n p. odpowiadają cych  flatte-

rowi  wpł yw  ten m oże  być  zan iedbany,  gdy  n ierównomierność  pojawia  się   n ie bliż ej  n iż

w  odległ oś ci  rzę du  10  cię ciw  p ł ata  za  krawę dzią   spł ywu.

Przy  m ał ych  liczbach  Reynoldsa  poł oż en ie pun ktu przejś cia  warstwy  przyś ciennej  z la-

m inarnej  w  burzliwą   ma  tendencję   oscylacji  wraz  ze zmianą   ką ta  natarcia p ł ata,  co może

wywoł ywać  efekty  n ielin iowe  [10, 24  i  39]. M oż na je  wyeliminować  stosując  n p.  turbu-

lizatory,  któ re  wymuszają   przejś cie  warstwy  przyś ciennej  w  okreś lonym  miejscu  modelu,

ale  z  kolei  same  zmieniają   opł yw  doko ła  badanego  pł ata.

Osobny  rodzaj  oddział ywan ia  stanowi  wpł yw  mechan icznego zawieszenia  modelu, za-
sygnalizowany  już  poprzedn io  w  rozdz.  4.

W  tunelach  h iperdź wię kowych  czę sto  przeprowadza  się   próby  w  atmosferze  innego
gazu  (np. helu),  a  n ie  powiet rza.  T aka  zam iana  czynn ika  roboczego  na  ogół   wymaga
korelacji  wyn ików  [11,  20].

7.  Pewne metody pomiarowe

W  zamieszczonych  w  poprzedn ich  rozdział ach  opisach  wyposaż enia  do  pomiarów

pochodn ych  aerodynam icznych  stosunkowo  m ało  uwagi  zostało poś wię cone  sprawie me-

tod  pom iaru  i  konstrukcji  przyrzą dów  do  wyznaczan ia  wielkoś ci  sił , ciś nień,  przemiesz-

czeń,  przesun ię cia  fazowego,  czę stoś ci  itd. Obecn ie  sprawy  te bę dą   pot raktowane  bardziej

szczegół owo.  P o d ane w  t ym rozdziale  przykł ady  rozwią zań  konstrukcyjnych  w  wię kszoś ci

zostały  zaczerpn ię te  z  p rac  [4]  i  [25]  lub  z  cytowanego  w  n ich  piś miennictwa.

7.1.  Pomiar  przemieszczeń,  sił   i  ciś nień.  Wś ród  wielu  m etod  pom iaru  wymienionych

w  tytule  wielkoś ci  chyba  najbardziej  rozpowszechn iona  jest  m etoda  tensometryczna.  Jej

«)  b)

Tensometry Tensometry

/ Taś ma stalowa

Rys. 29. Schematy czujników  tensometrycznych do pomiaru sił : a) czujnik  do małych sił   [25], b) czujnik
do  duż ych  sił   [4]

niewą tpliwą   zaletą   jest  prostota,  gdyż  współczesne  tensometry  oporowe  są   na  tyle  małe

i  lekkie,  że mogą   być  naklejane  wprost  na modelu, nie zmieniając  przy  tym jego własnoś ci

mechanicznych.  Poza  tym  tensometry  mogą   być  poł ą czone  w  ukł adzie mostkowym,  co

powię ksza  czułość  oraz  umoż liwia  kompensację   wpływu  temperatury.

6  Mechanika  teoretyczna
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Przy  pomiarze  przesunięć  tensometry  są   naklejane  na  jakieś  ł atwoodkształ calne ele-
menty  modelu,  np.  na  pióra  łoż ysk  sprę ż ynowych.  Jeż eli  zachodzi  konieczność  budowy
specjalnego  czujnika  przemieszczeń,  może nim być  np. taś ma  z  blachy  stalowej  lub  rurka
(zwłaszcza  przy  pomiarze  skrę cania),  na  którą   nakleja  się   tensometry.  Waż ne  jest,  aby
czę stość  drgań własnych tych dodatkowych  doł ą czonych do modelu czujników  była znacz-
nie  wię ksza  niż  czę stość  drgań  modelu,  gdyż  wtedy  postać  zginania  lub  skrę cania  czuj-
nika  nie  bę dzie  zależ eć  od  czę stoś ci  drgań  modelu.

Zasada budowy  czujników  sił  jest  taka  sama jak  czujników  przesunięć  z  tym,  że  przy
pomiarze  sił  elementy,  na  które  nakleja  się   tensometry,  są   zwykle  sztywniejsze  niż  przy
pomiarze  odkształ ceń.  Schematy  dwóch  czujników  sił   są   przedstawione  na  rys.  29.

Rurka
gumowa

Drut oporowu

Rys.  30.  Róż nicowy  czujnik  tensometryczny  do  pomiaru  ciś nień  [25]

W  czujnikach  ciś nienia  tensometry  są   zwykle  naklejane  na  membranę,  która  ugina
się   pod  wpływem  róż nicy  ciś nień  po  jej  obu  stronach.  D o  pomiaru  róż nic  ciś nień  przy
małych  czę stoś ciach  i  prę dkoś ciach  bardzo  przydatny  okazał   się   czujnik  przedstawiony
schematycznie na rys.  30, w  którym  drut oporowy jest naklejony  na  zewnę trznej  powierz-
chni  rurki  gumowej.

Główną  wadą   ukł adów z  tensometrami oporowymi jest  ich stosunkowo  mała czułoś ć,
co  zmusza  do  stosowania  znacznych wzmocnień  i  dlatego  tego  typu  czujniki  bywają   sto-
sowane  głównie  tam,  gdzie  odkształ cenia  elementów  są   znaczne.

Bardziej  kł opotliwe w  obsłudze, ale za  to  znacznie czulsze  są   czujniki  typu  pojemnoś-
ciowego.  Czujnik  taki  jest  zwykle  wł ą czany  w  ukł ad  strojenia  generatora  o  stosunkowo
wysokiej  czę stoś ci  (rzę du  megaherców)  i  zmiana  pojemnoś ci  czujnika  wywoł ana  prze-
mieszczeniem  jakiegoś  elementu  moduluje  czę stość  generatora.  Zmiany  czę stoś ci  są   na-
stę pnie  przekształ cane  na  zmiany  napię cia,  przy  czym  ł atwo jest  uzyskać  czułość  rzę du
lV/ lpF .  Czujniki  przesunięć  są   zwykle wykonywane  w  formie  typowych  kondensatorów
o  zmiennej  pojemnoś ci.  Przykładowy  czujnik  siły  jest  przedstawiony  schematycznie  na
rys.  31. Typowa  wielkość szczeliny  jest  rzę du  0,025 mm, a jej  zmiana pod wpł ywem  przy-
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ł oż enia  sił y, dla  uniknię cia  efektów  nieliniowoś ci  powinna być  rzę du  1% gruboś ci  szcze-
liny.  W  czujnikach  ciś nienia  typu  pojemnoś ciowego  pł ytka A na  rys.  31 jest  zastą piona
cienką   stalową   membraną.

G łówną   wadą   czujników  pojemnoś ciowych  jest  ich  duża  wraż liwość  na  zmiany  tem-
peratury, powodują ce  zmianę  gruboś ci  szczeliny.  Efekt  ten jest  szczególnie  istotny w  przy-
padku  pomiarów  przy  duż ych  prę dkoś ciach,  którym  towarzyszą   zwykle  znaczne  gra-

Siła

Płytka A

Izolato,
Płytka B

'/ / / / / / / / / A

Rys.  31. Pojemnoś ciowy  czujnik  do pomiaru  siły  [4]

dienty  temperatury.  Istnieją   co  prawda  ukł ady, w których  czujniki  są  specjalnie  chło-
dzone;  są   to jednak  rozwią zania  kł opotliwe i dlatego  stosowane  jedynie  w  przypadkach
wyją tkowych.

Innym  typem  czujników,  stosowanych  zwłaszcza  do  pomiaru  ciś nień, są   czujniki  pie-
zoelektryczne  (rys.  32). Nadają   się   one  szczególnie  do  pomiaru  ciś nień  absolutnych, np.
na  powierzchni  pł ata.  Są   stosunkowo  czułe i mogą   być  znacznie  zminiaturyzowane. Ich

Membrana

Płytka _
z  tytanianu

baru

Rys.  32.  Piezoelektryczny  czujnik  do pomiaru  ciś nień  [4]

istotną   wadą   jest  jednak  duża  wraż liwość  na  przyspieszenia  i zmiany  temperatury  oraz
ograniczony  dolny  zakres  czę stoś ci  roboczej,  co  wymaga  stosowania  ukł adów kompen-
sacyjnych  i  specjalnych  ukł adów  wzmacniają cych.

Poza  opisanymi,  bywają   też  stosowane  czujniki  indukcyjne,  magnetostrykcyjne,  op-
tyczne itp. Tam gdzie  nie jest  wymagane  otrzymanie wyników  w  postaci  sygnałów  elek-
trycznych  moż liwa  jest  rejestracja  danych  bezpoś rednio  na  filmie  lub  ś wiatłoczułym pa-
pierze.

7.2. Pomiar amplitudy i fazy.  W przypadku,  gdy  sygnały  z  czujników  oraz  sygnał   od-
niesienia są  rejestrowane  fotograficznie  lub w podobny  sposób,  amplituda i  faza  mogą
być  okreś lone  wprost z zapisu.  Jeż eli  jednak  sygnał   jest  słaby w stosunku  do  poziomu

6*
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szumów,  taki  sposób —  zwłaszcza przy  małych ką tach przesunię cia  fazowego  —  nie może
być  zastosowany  i  wówczas  konieczne jest  korzystanie  z  metod,  które  redukują   wpływ
szumów  na  wynik  pomiarów.

Jeż eli  sygnał   przekazywany  jest  elektrycznie,  to  dla  zmierzenia  amplitudy  wystarczy
zwykle odpowiedni woltomierz  lampowy,  zawierają cy  wzmacniacz, prostownik  i  tł umiony
miernik prą du stałego. Jeż eli poziom szumów  nie jest zbyt  duży w porównaniu z sygnałem,
to  w  procesie  uś redniania  wskazań  przyrzą du  zostanie  on  wyeliminowany,  a  odczyt  bę -
dzie  proporcjonalny  do  amplitudy.

Wię ksze  trudnoś ci  sprawia  zwykle  pomiar  ką ta  przesunię cia  fazowego.  Istnieją   co
prawda  wykonane  fabrycznie  mierniki  fazy,  jednakże  ich  dokł adność jest  czę sto  niewy-
starczają ca  do  omawianych  tu  celów.  Niż ej  zostaną   opisane  metody  dają ce  na  ogół  za-
dowalają cą   dokładnoś ć, a jednocześ nie  moż liwe  do  zastosowania  w  przecię tnie  wyposa-
ż onym  laboratorium  aerodynamicznym.

Czujnik
1

Oscyloskop

Czujnik
2

_T

Przesuwnik  fazy

Rys.  33.  Schemat  urzą dzenia  do  pomiaru  ką ta  przesunię cia  fazowego  [4]

Stosunkowo  najprostsza  jest  metoda  pomiaru  ką ta  przesunię cia  fazowego  przedsta-
wiona  schematycznie  na  rys.  33.  Sygnał   z  jednego  czujnika  (np. przesunię ć) jest przył o-
ż ony  do jednej  pary  pł ytek  (np. pionowych)  oscyloskopu,  a  sygnał   z  drugiego  czujnika
(np.  sił) do  drugiej  pary  pł ytek, ale  nie  bezpoś rednio  lecz  poprzez  nastawny  przesuwnik
fazy.  Na  ekranie  oscyloskopu  w  przypadku  ogólnym  pojawi  się   elipsa,  przy  czym  jeż eli
oba  sygnały  są   dokł adnie w  fazie  zgodnej  lub  przeciwnej,  elipsa  ta ulegnie degeneracji  do
odcinka  linii prostej. Jeż eli  oba  sygnały  są   przesunię te wzglę dem  siebie  w  fazie  o  dowolny
ką t,  to zmieniając  fazę   w  przesuwniku  na  ekranie  oscyloskopu  moż na  otrzymać odcinek
lini i prostej.  Jeż eli  przesuwnik  fazy jest wycechowany,  moż na w  ten sposób  okreś lić  prze-
sunię cie  fazy  mię dzy  sygnałami  pochodzą cymi  z  obu  czujników.  Cechowanie  urzą dzenia
łatwo  jest  wykonać  przykładają c,  zamiast  sygnałów  z  czujników,  np.  sygnały  z  dwóch
prą dniczek prą du zmiennego osadzonych na wspólnej  osi w  ten sposób, że może być zmie-
niany  ką t  wzajemnego  ustawienia  ich  wirników.  Cechowanie  takie  należy  przeprowadzić
dla  kilku  czę stoś ci,  pokrywają cych  zakres  czę stoś ci  drgań  modelu.

Gdy  wzbudzanie  drgań  odbywa  się   na  drodze  mechanicznej,  to  zamiast  oddzielnego
okreś lania amplitudy i fazy drgań wygodniej  jest mierzyć skł adową  wektora bę dą cą  w  fazie
zgodnej  z sygnałem  odniesienia  i przesunię tą   o  90°.  W  tym  przypadku  na  osi  wzbudnika
umieszcza  się   dodatkowy  komutator  (rys.  34)  spełniają cy  rolę   prostownika.  G dy  czujnik
jest  poł ą czony z  kontaktami A  komutatora, przeł ą czanie koń cówek  czujnika  w  stosunku
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do  koń cówek  miernika  nastę puje,  gdy  ką ty  obrotu  wzbudnika  mają  wartość  0°,  180°,

360°  itd.,  a  gdy  czujnik  jest  poł ą czony z  kontaktami  B,  zmiana  biegunowoś ci  nastę puje

przy  ką tach  obrotu wzbudnika  90°,  270°, 450°  itd. Jeż eli  sygnał  ma postać v  sin  (wt+ip),

w wyniku prostowania poprzez kontakty A  ś rednia wartość sygnału okreś lona przez miernik

jest  równa

2
(7.2.1)  »w razie =  —

a  po  przył ą czeniu  czujnika  do  kontaktów  B

(7.2.2) 2
£'90° =  — w sini/ '.

n

W  metodzie  tej  istotną  rolę  odgrywa  dokł adnie sinusoidalna  postać  sygnał u,  gdyż na

wartość  ś rednią  mają  wpł yw  również  nieparzyste  harmoniczne. Poza  tym  przyrząd  mie-

rzą cy  powinien  być  dobrze  tł umionym miernikiem  prą du  stał ego.

Czujnik

Rys.  34.  Schemat prostownika  komutatorowego [4]

Gdy  w  grę  wchodzi  pomiar  ką ta  przesunię cia  fazowego,  np.  mię dzy  ruchem  pł ata
i  lotki,  lub  statecznika  i  steru,  opisana  metoda może być  nadal  stosowana  z  tym, że  za-
miast  prostownika  komutatorowego  zastosowane  muszą  być  inne  mechaniczne ukł ady
prostują ce,  np.  omówione  w  [25].

Jeż eli  w  charakterze  czujników  zostaną  uż yte  tensometry  oporowe,  pomiar  skł ado-
wych  sygnału  bę dą cych  w  fazie  zgodnej  z  jakimś  sygnał em  odniesienia  i  przesunię tych
o  90°  może  być  wykonany  w  ten  sposób,  że  czujnik  bę dzie  zasilany  kolejno  z  dwóch
generatorów  prą du  zmiennego, zamocowanych  na  wspólnym  wale ze wzbudnikiem  i  wy-
twarzają cych  prą dy  sinusoidalne  przesunię te  wzglę dem  siebie  o  90°.  Jeż eli  odkształ cenia
każ dego  ramienia mostka  tensometrycznego  są  proporcjonalne do  ±   s  sin  (a>t+ip),   a na-
tę ż enie  prą du  zasilają cego  czujnik  jest  / sin mt,  to  w  pierwszym  przypadku  ś rednie  na-
pię cie  zmierzone  na  wyjś ciu  z  mostka  bę dzie

(7.2.3)  w w l a z l e=   Csicosy,

a  w  drugim

(7.2.4)  V9o° =  Csisiny,

gdzie  C  jest  wielkoś cią  stał ą.



202  W.  W.  ŁUCJANEK

Jeż eli  prą dy  z  generatorów  mają   dokł adnie przebiegi  sinusoidalne,  to  sygnał   z  tenso-
rnetrów nie musi być sinusoidalny, gdyż napię cie na wyjś ciu nie bę dzie zniekształ cone przez
obecność harmonicznych. Jeż eli  natomiast  sygnał   z  czujnika  jest  dokł adnie  sinusoidalny,
wówczas  prą d  zasilają cy  tensometry  może  być  prą dem  stał ym  o  kierunku  zmienianym
przez  odpowiednio  ustawione  komutatory,  zamocowane  na  wspólnym  wale  ze  wzbud-
nikiem.

Znana  jest  też  metoda  oparta na zastosowaniu  transformatorów  obrotowych,  w  któ-
rych  napię cie wtórne jest  proporcjonalne  do  iloczynu  napię cia  pierwotnego  i  sinusa  lub
cosinusa  ką ta  obrotu wału  transformatora  wzglę dem  wzbudnika.  Stosując  dwa  transfor-
matory  obrotowe,  zamocowane na  wspólnej  osi  ze  wzbudnikiem  i  przesunię te  wzglę dem
siebie o 90°,  i zasilając  kolejno,  raz jeden,  a potem drugi  napię ciem pochodzą cym z  czuj-
nika, moż na otrzymać wartoś ci  ś rednie  sygnałów  okreś lone  przez  wyraż enia  podobne do
(7.2.3)  i  (7.2.4),  skąd  moż na  obliczyć  amplitudę   i  ką t  przesunię cia  fazowego.

Poza  omówionymi,  znane  są   jeszcze  inne  metody  pomiaru  amplitudy  i  ką ta  przesu-
nię cia fazowego,  z których kilka jest omówionych w  [4] i  [25] i w cytowanej  tam literaturze.

7.3.  Pomiar czę stoś ci.  Istnieje  wiele  metod  pomiaru  czę stoś ci,  np. poprzez  rejestrację
sygnału  i jednoczesny zapis  skali czasu, metody stroboskopowe  itd.; w wielu przypadkach
ich  dokładność jest  jednak  niewystarczają ca  do  opisywanych  tu  celów.

W  pomiarach pochodnych  aerodynamicznych  powszechne  zastosowanie  znalazła,  me-
toda  pomiaru  czę stoś ci  za  pomocą   zegara  elektronowego  sprzę ż onego  z  licznikiem  im-
pulsów.  Przyrzą dy  takie  są   wykonywane  fabrycznie,  ale  mogą   też  być  zestawione  z po-
jedynczych  podzespołów.  Urzą dzenie  skł ada  się   ze  stabilizowanego  kryształ em  genera-
tora  oraz  z  licznika,  który  sumuje  liczbę   impulsów  z  generatora,  wytworzonych  w  okre-
ś lonym czasie, np. mię dzy jakimś  cyklem  przyję tym  za  zerowy  i n- tym cyklem  ruchu mo-
delu.  Przy  odpowiednio  dobranej  czę stoś ci  generatora  liczba  impulsów  jest  bezpoś rednio
równa  liczbie  jednostek  czasu,  np.  milisekund.  Typowe  przyrzą dy  tego  typu  umoż liwiają
pomiar  z  dokładnoś cią   rzę du  ICH5.
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S u m m a ry

LABORATORY  METHODS OF  THE  MEASUREMENTS  OF  AERODYNAMI C  DERIVATIVES

In  the paper,  a  description  is  given  of  the  different  laboratory  techniques  which  are  available  today
for  the  measurement  of  aerodynamic  coefficients,  especially  the  oscillatory  derivatives.

The  schemes  of  the equipment, the remarks  on  the procedures  of  calculations  and  the  expected  ac-
curacy  as  well  as  the  samples  of  results,  typical  for  the  particular  techniques,  are  incorporated.  Some
tunnel  corrections  are  also  mentioned.
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