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Streszczenie

Artykut dotyczy badan turbulencji atmosferycznych metodq préb
w locie. Wykorzystano w nich aparature pomiarowo-badawczq
zainstalowang w szybowcu dwumiejscowym. Przeprowadzono serie
lotéw testowych, podczas ktérych rejestrowano sygnaty pomiarowe
z anemometru z gorgcym drutem. Wyniki poddano analizie, a jej re-
zultaty postuzyty do wysnucia wnioskéw podsumowujgcych. Szybkos¢
dyssypacji energii turbulentnej e wykazuje niewielki rozrzut w obrebie
i pomiedzy poszczegdinymi lotami oraz rozktad logarytmiczno-nor-
malny. Stwierdzono ponadto, Ze istnieje mozliwosc przeniesienia zmie-
rzonych warunkéw atmosferycznych do eksperymentu w tunelu aero-
dynamicznym, co zapewnia wiarygodnos¢ i podobienstwo wynikdéw.

Stowa kluczowe: turbulencje atmosferyczne, anemometr, badania
w locie, szybowiec

Woprowadzenie

Ewolucja profili lotniczych o naturalnym przeptywie lami-
narnym (Natural Laminar Airflow, NLF) zostata znacznie
przyspieszona dzieki badaniom w tunelach aerodynamicz-
nych, zapewniajacych wyjatkowo niskie poziomy turbulenc;ji.
Przyktadem jest laminarny tunel aerodynamiczny (Laminar
Wind Tunnel, LWT) Instytutu Aerodynamiki i Dynamiki
Gazow w Stuttgarcie. Jednakze ,niezaktécony” przeptyw
w atmosferze swobodnej nie oznacza braku turbulenc;ji.
Wrecz przeciwnie, turbulencja ma ogromne znaczenie
dla lotnictwa, zwtaszcza pod katem poziomu zmeczenia
i komfortu pasazeréw podczas lotéw rejsowych (Sharman
and Lane, 2016). Majac na uwadze tzw. kaskade energii
(Richardson, 1922), widma turbulencji siegaja réwniez

Szybowiec Arcus (Zrédto: Schempp-Hirth)
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najmniejszej skali, gdzie ruch wirowy ulega rozproszeniu.
Oznacza to, ze wystepuja skale turbulencji, ktére s3 istotne
dla warstwy granicznej profilu lotniczego poprzez podatnos$c
lub wahania kata naptywu. Jednak turbulencja w atmosferze
silnie zalezy od zmiennych warunkéw meteorologicznych
i wysokosci lotu (Wyngaard, 2010).

Dlatego przejscie z przeptywu laminarnego do turbu-
lentnego najlepiej badaé bezposrednio w locie (Wagner i in.,
1988; Korner i Redeker, 1994). Do tego rodzaju zastosowan
opracowano rézne techniki pomiarowe (Ewald i in., 1993;
Fisheriin., 2003). W celu testowania profili o niskiej pred-
kosci wyposazono szybowiec w platforme do przenoszenia
modelu skrzydta, dzieki czemu mégt petni¢ funkcje lataja-
cego tunelu aerodynamicznego (Kérner, 1990).

Z drugiej strony, sama turbulencja atmosferyczna jest
charakteryzowana w specjalnie do tego przeznaczonych
eksperymentach lotniczych. Wczesne pomiary widm tur-
bulencji atmosferycznej do podwyzszonych czestotliwosci
20 Hz zostaty wykonane przez MacCready'ego i in. (1956,
opublikowane w MacCready, 1962) przy uzyciu anemometru
z goracym drutem w szybowcu. Przeglad Riedela i Sitzmanna
(1998) przedstawia zakres wysokosci i predkosci lotu, na
ktérych prowadzone s3 tego rodzaju badania.

Szybowce i turbiny wiatrowe staty sie sitg napedowsa roz-
woju naturalnych profili laminarnych, poniewaz te ostatnie
znalazty zastosowanie komercyjne. Jesli chodzi o szybowce,
potrzeba dalszych badan nad wptywem turbulencji atmos-
ferycznych stata sie oczywista w latach 90. XX wieku, kiedy
to niektére z nich wykazywaty zauwazalny deficyt osiggéow
w warunkach turbulencji (Bertolotti, 2001).

Od tego czasu przeprowadzono szereg badan nad pro-
filami laminarnymi o niskiej predkosci lotu. Bernardy (2002)
okreslit miejsce przejscia przeptywu laminarnego w turbu-
lentny na skrzydle szybowca za pomocg zestawu mikro-
fonow w warunkach od spokojnego powietrza do termiki.
Natomiast podczas lotu z matg predkoscia zaobserwowat
bardziej wyraZzne przejscie w gére strumienia w termice
niz w powietrzu spokojnym. Peltzer (2004) i Seitz (2007)
badali fale 2D- i 3D-Tollmin-Schlichtinga (T-S wave) we
wczesnych stadiach ich wzmocnienia. Potwierdzili domina-
cje fal 2D-T-S nad falami sko$nymi, chociaz te ostatnie s
obecne i wzmacniane. Przejscie z przeptywu laminarnego
do turbulentnego poprzedza pojawienie sie nieregularnych
punktéw turbulencji, a czasami jest ono przesuwane w gére
strumienia przez kroétkie okresy turbulencji na wieksza skale.
Weismuller (2012) i Reeh (2014) badali zaréwno turbulencje
o matej skali, na przyktad rozwaéj skosnych fal T-S w roz-
strojony rezonans subharmoniczny (de Paula i in., 2013),
jak réwniez turbulencje o skalach duzych.

Objawiaja sie one fluktuacjami kata naptywu i prowadza
do niestacjonarnego rozwoju warstwy granicznej, w ktorej
ewolucja zaburzen znacznie odbiega od ustalonej teorii
liniowej stabilnosci (Linear Stability Theory, LST). Guissart
i in. (2021) poréwnali wptyw réznych pozioméw turbulencji
atmosferycznej na miejsce przejscia z wptywem turbulencji
siatkowe]j w tunelu aerodynamicznym. Deck i Wiirz (2023)
bezposrednio skorelowali poziom turbulencji swobodnego
strumienia (Free Stream Turbulence, FST) ze zmianami miejsca
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przejscia i lokalnego oporu profilu i stwierdzili, ze podwyz-
szone poziomy turbulencji strumienia swobodnego zmniej-
szajg objetosc siodta laminarnego o niskim oporze profilu
NLF do mniejszego zakresu kata natarcia a.

Opisane badania dotyczg przylegtych warstw granicz-
nych. Natomiast niewiele wiadomo o wptywie turbulencji
atmosferycznych na pecherzyki separacji laminarnej (Laminar
Separation Bubbles, LSB) w zakresie liczby Reynoldsa, istot-
nym dla lotnictwa ogélnego i turbin wiatrowych. Jednakze
pecherzyki separacji laminarnej sg wazne w projektowa-
niu profili, ktére charakteryzuja sie dtugimi przebiegami
laminarnymi, po ktérych nastepuja niekorzystne (dodatnie)
gradienty ci$nienia dp/dx zaprojektowane dla przeptywu
turbulentnego. Wymaga to takich srodkéw jak turbula-
tory, aby zapewni¢ wtasciwy moment przejscia z przeptywu
laminarnego w turbulentny i unikng¢ separacji laminarnej.

W odniesieniu do pecherzykéw separacji laminarnej
i skrzydet samolotéw, strona ssaca profilu ma decydujace
znaczenie, poniewaz wraz ze wzrostem a, re-numerap
cja maleje, a w danym potozeniu w warstwie granicznej,
zaréwno utrata pedu, jak i niekorzystny gradient cisnie-
nia wzrastaja. Aby unikna¢ separacji laminarnej, zazwyczaj
stosuje sie zakres niestabilnosci, tj. zakres niewielkiego,
niekorzystnego gradientu cis$nienia przed gtéwnym wzro-
stem cis$nienia. Jest on wystarczajaco silny, aby zdestabilizo-
wacd warstwe graniczng i utatwic przejscie (Althaus, 1984).
Do tej pory dostepne s3 jedynie empiryczne doswiadczenia
dotyczace zakresu wymaganego dla niestabilnosci w przy-
padku turbulencji atmosferycznych. Typowe rozwigzania
maja negatywny wptyw na stosunek sity nosnej do oporu
L/D przy wyzszych predkosciach lotu.

Podsumowujac dotychczasowe analizy, warto zwrécié
uwage na dwie kwestie. Po pierwsze, specyficzne warunki
atmosferyczne czesto wystepuja w zastosowaniach natu-
ralnych profili laminarnych i zazwyczaj nadal wymagaja
odpowiedniej charakterystyki. Po drugie, wptyw turbulencji
atmosferycznych na pecherzyki separacji laminarnej mozna
jak dotad oszacowac jedynie na podstawie do$wiadczenia.
Dzieki lepszemu zrozumieniu tego tematu osiagi profilu
moga zwiekszy¢ sie w catym obszarze projektowym poprzez
uwzglednienie specyficznych turbulencji strumienia swo-
bodnego. Dlatego tez oba problemy sa poruszane w ninie;j-
szej pracy na przyktadzie profilu skrzydta szybowca.

1. Wybrane aspekty skali i statystyk turbulenciji

Przeptyw turbulentny, tréjwymiarowy taczy w sobie nie-
stabilne, nieregularne i pozornie losowe ruchy o rézne;j
skali (Pope, 2000, s. 3), zwykle okreslane jako wiry. Nie
sg to dostownie wiry, lecz nieokreslone wzorce ruchu,
definiowane jedynie przez swéj rozmiar lub dtugos¢ fali
(Batchelor, 1950). Zatem turbulencje mozna przedstawic za
pomoca widm, zwykle okreslonych za pomoca transformaty
Fouriera lub predkosci falkowej. Richardson (1922) wpro-
wadzit idee, Ze energia kinetyczna turbulentu jest wpro-
wadzana do ptynu w najwiekszych skalach, a nastepnie
przekazywana do mniejszych skal poprzez rozbicie wiréw,
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Ryc. 1. Zakresy widma turbulentnego, przedstawione na widmie modelowym (niebieski) z réwnania (2), wedtug Pope’a (2000), Kaimala
i Finnigana (1994). K, na osi pionowe;j log E(k). Krzywa drugiego stopnia, rosnqco-malejqgca, linie przerywane pionowe, elipsy

az do najmniejszych skal, gdzie energia ta zostanie rozpro-
szona w ciepto przez lepkos¢ (Pope, 2000, rozdz. 6). Przy
odpowiednio wysokiej liczbie Reynoldsa Re, skale oparte
na charakterystycznych predkosciach i wymiarach wiréw
zawierajacych energie, skale wiréw zawierajacych energie
i skale dyssypacji nie naktadajg sie na siebie i s3 rozdzie-
lone pod zakresem inercyjnym (ryc. 1). W tym przypadku,
w warunkach rownowagi, szybkos¢ dyssypaciji €, z jaka
energia turbulentna jest rozpraszana w najmniejszych ska-
lach, jest rowna szybkosci, z jakg energia turbulentna jest
wytwarzana w zakresie zawierajacym energie. To sprawia,
Ze € jest parametrem opisujacym poziom energii turbulent-
nej w uktadzie. Na rycinie 1 zobrazowano za pomoca elips
wptyw skal turbulentnych na warstwe graniczna profilu
lotniczego (wedtug Reeha, 2014). Potozenia elips wzgledem
przerywanych linii demarkacyjnych nie s state i zalezg
co najmniej od cieciwy skrzydta c, U_, v, € oraz catki skali
dtugosci A.

Kotmogorow (1941) uzupetnit ten model trzema hipo-
tezami. Po pierwsze - w matych skalach tracona jest cata
informacja kierunkowa, a turbulencja jest statystycznie
izotropowa. Po drugie - w tym izotropowym, uniwersal-
nym zakresie réwnowagi, statystyka ruchu turbulentnego
podlega uniwersalnemu prawu, ktére zalezy wytacznie od
€iv. Po trzecie - w podzakresie inercjalnym zanika nawet
zaleznos$¢ od v (Pope, 2000). Z rozwazah wymiarowych
wynika, ze ostatnie zatozenie prowadzi do wzoru widma
Kotmogorowa w podzakresie inercjalnym, gdzie energie
turbulentna E mozna wyrazic jako funkcje liczby falowej k:

wolon

E(k) = CeSr™ (1)
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gdzie: C - stata Kotmogorowa.

Jednowymiarowe widmo podtuzne E,, = 18/55 E(k)
i widmo poprzeczne E,, = 24/55 E(k) w zakresie inercjalnym
mozna bezposrednio wyprowadzi¢ z réwnania (1) (Pope,
2000). Aby wyprowadzi¢ widmo modelu, ktére pasuje do
danych eksperymentalnych, Pope (2020) rozszerzyt réw-
nanie (1) o dwie bezwymiarowe funkcje skalowania f,, fn,
ktore ksztattujg odpowiednio zakres zawierajacy energie
i zakres dyssypac;ji:

B(r) = O3k~ f1 (kD) fy(kn) @

gdzie: L kontroluje zakres zawierajacy energie, a n jest skalg
dtugosci Kotmogorowa, ktéra charakteryzuje rozmiar wiréw
rozpraszajacych:

AN
- (2)

Przy zatozeniu dostatecznie wysokiego Re, w warun-
kach réwnowagi oraz przy danych wtasciwosciach ptynu
i Srodowiska (definiujacych v) zakres ro(wnowagowy widma
pozostaje jedynie funkcjg €. Natomiast zakres widma zawie-
rajacy energie zalezy od skali, w ktérej dziataja mechani-
zmy wytwarzajace energie turbulentna. Miarg dla skal
zakresu zawierajgcego energie jest catkowa skala dtugosci
A, (Romano i in., 2007). Poniewaz zakres ten jest na ogét
anizotropowy, indeks i reprezentuje wspdtrzedna kartezjan-
ska. Miarg dla skal posrednich podzakresu inercyjnego jest
mikroskala Taylora A, (Romano i in., 2007). Poniewaz zasieg
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podzakresu inercyjnego zalezy od sasiednich zakreséw, A,
nie jest niezalezne od A, anin.

Skale stajg sie réwniez istotne w odniesieniu do wptywu
turbulencji strumienia swobodnego na warstwy graniczne
skrzydta. Skale, ktére pojawiaja sie przed przelatujagcym
skrzydtem z czestotliwosciami rzedu fal T-S, staja sie istotne
pod wzgledem bezposredniego wptywu na proces przejscia.
W niniejszej pracy okresla sie je jako mate. Skale o wielko-
$ci zblizonej do wielkosci cieciwy skrzydta ¢ zmieniajg kat
naptywu na tyle wolno, ze wptywaja na rozktad cisnienia,
a tym samym na charakterystyke niestabilnos$ci warstwy
granicznej (Reeh, 2014). Okresla sie je tu jako duze skale lub,
bardziej potocznie, podmuchy, chociaz z meteorologicznego
punktu widzenia zdecydowanie nie s to najwieksze skale.

Cecha turbulencji, ktéra nie jest widoczna w widmach, s3
funkcje gestosci prawdopodobienstwa (Probability Density
Function, PDF) pochodnych predkosci du’/dx i dv’/dx:

‘Z—": ~ (U (x4 Az, t) — o/ (z,t))/ Az (4)
O < Wz + Az,t) —/(2,8))/ A 5)
o v (x x, v (x, T

Wraz ze wzrostem Re, funkcje gestosci prawdopodobien-
stwa odbiegajag od rozktadu normalnego Gaussa z ujemna
skos$noscia i rosnaca kurtoza, co wskazuje na lezaca u ich
podstaw strukture w zakresie inercji i dyssypacji. Zwiekszona
kurtoza ogonow wyktadniczych funkcji gestosci prawdopo-
dobienstwa jest przypisywana zaleznej od skali intermitencji
(Kraichnan, 1974) i jest traktowana jako dowdd, ze wiry
dyssypatywne nie sa rbwnomiernie roztozone w przestrzeni
(Tennekes, 1968). Skosnos¢ tych samych funkcji gestosci
prawdopodobienstwa jest zwigzana z szybkoscia, z jaka
wirowos¢ jest generowana przez rozciggajace linie wirowe
(Taylor, 1938; Batchelor i in., 1947).

Prowadzi to do udoskonalonych hipotez podobieristwa
(Kolmogorov, 1962), w ktorych srednia zespotowa € jest
zastepowana lokalng szybkoscia rozpraszania €, usredniona
w obrebie sfery o promieniu r. Oboukhov (1962) stwierdzit,
ze predkosci zwigzane z wirami o zasiegu przestrzennym r
sa réwne (g r)** (Wyngaard, 2010).

2. Program i zakres badan w locie

Pomiary w trakcie lotu wymagaty opracowania systemu
pomiarowego, ktéry umozliwit autonomiczng rejestracje
wahania predkosci wzdtuznej i poprzecznej przez kilka
godzin, tacznie z danymi uzupetniajgcymi, niezbednymi
do postprocessingu i analizy. Zaprojektowano i skomple-
towano odpowiedni system, a nastepnie zainstalowano go
w szybowcu badawczym. Gtéwnym sensorem systemu byt
anemometr o statej temperaturze (Constant Temperature
Anemometer, CTA). Urzadzenie mierzy predko$¢ ruchu ptynu,
utrzymujac statg temperature czujnika, ktérym jest najcze-
$ciej goracy drut lub film. Zmiany predkosci przeptywu wpty-
waja na wspotczynnik konwekcyjnego przenoszenia ciepta,
co z kolei wptywa na ilos$¢ ciepta traconego przez czujnik.
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Aby utrzymac statg temperature, stosuje sie przeptyw pradu
elektrycznego przez drut, przy czym dynamika natezenia
pradu skorelowana jest z predkoscia przeptywu. Metoda
ta pozwala na precyzyjny pomiar turbulencji, zaréwno w kie-
runku pionowym, jak i poziomym.

Celem pracy byto réwniez opracowanie procedury uzy-
skiwania skalibrowanych wartosci z sygnatéw z sensora
bez czestej rekalibracji oraz analiza réznych czynnikéw
wptywajacych na jako$¢ pomiaréw w locie. Opracowano
szczegotowy program badan w locie, uwzgledniajacy rézne
fazy: krazenie w termice, lot po prostej.

Nastepnie scharakteryzowano turbulencje atmosfe-
ryczne ze szczegdlnym uwzglednieniem faz lotu w ter-
mice. Uzyskane wyniki eksperymentdéw z zatozenia miaty
wspiera¢ symulacje turbulencji atmosferycznej w tunelu
aerodynamicznym, w obliczeniowej mechanice ptynéw
(Computational Fluid Dynamics, CFD) lub w innych mode-
lach do projektowania profili lotniczych. Szczegétowe roz-
wazania dotyczace przeniesienia wynikéw prob w locie
do eksperymentu w tunelu aerodynamicznym stanowig
przedmiot osobnej analizy, szczegétowo przedstawionej
w mojej dysertacji (Greiner, 2024).

2.1. Aparatura badawczo-pomiarowa

Szybowce idealnie nadajg sie do badania turbulencji atmos-
ferycznych. Emisja akustyczna i drgania strukturalne sg
minimalne. Niska predkos¢ lotu przektada dane widmo dtu-
gosci fali na niskie czestotliwosci, zapewniajac uzyteczng
rozdzielczo$¢ w zakresie rozpraszania dzieki zastosowaniu
techniki pomiarowej CTA. Wreszcie, koszty operacyjne
i naktad pracy sa niewielkie w porownaniu do samolotéw
czy balonéw zatogowych.

W badaniach uzyto szybowca Schempp-Hirth Arcus.
Jest to dwumiejscowy szybowiec o rozpietosci skrzydet
20 m, ktérego kabina zapewnia odpowiednia przestrzen
montazowg dla aparatury badawczo-pomiarowej, zas osiagi
sg wystarczajgco dobre do wykonywania zaplanowanych
lotéw badawczych, pomimo zewnetrznie zamontowanego
oprzyrzadowania. Na krawedzi natarcia lewego skrzydta,
w odlegtosci wzdtuz rozpietosci skrzydtay = 2 m wzgle-
dem ptaszczyzny symetrii, zamontowany zostat wysieg-
nik o dtugosci 1,3 m jako wspornik sondy Dantec 55P61
x-wire. Anemometr posiada element pomiarowy o dtugo-
$ci 1,25 mm, wykonany z drutu wolframowego o $rednicy
2,5 um. Ponadto, na wysiegniku umieszczono obwody elek-
troniki i wzmacniaczy anemometru (ryc. 2). Miejsce montazu
wysiegnika, pokazanego na rycinie 3, zostato starannie
dobrane w oparciu o analize drgan wtasnych szybowca tak,
by amplitudy tych drgan byty niewielkie lub by wysiegnik
byt umieszczony w poblizu wezta drgan (Lutz, 2010).

Systemy pomiarowe CTA s3 realizowane na specjalne
zamowienie zgodnie ze szczegdtowq specyfikacja. W pre-
zentowanym rozwigzaniu istotnymi kryteriami byty przede
wszystkim niski poziom szumow i niewielkie rozmiary
(Baumann, 2013). W oparciu o standardowy test fali pro-
stokatnej, gérna granica czestotliwosci uktadu CTA wyniosta
okoto 10 kHz. Sygnaty pomiarowe zapisywano w stanie
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Ryc. 2. Widok z gory szybowca badawczego z zainstalowanym
oprzyrzgdowaniem. Rysunek szybowca Arcus wykorzystany za
zgodq Schempp-Hirth Flugzeugbau, Kirchheim/Teck

sprzezenia bezposredniego (DC) oraz przemiennego z cze-
stotliwoscia odciecia f, = 0,5 Hz i poddawano wzmocnieniu
49,5 dB (wzmacniacze AMI 351A-3-50-NI). Ze wzgledu
na wewnetrzny szum elektroniczny uktadéw CTA przy
wysokich czestotliwosciach zastosowano 24-bitowe prze-
tworniki analogowo-cyfrowe typu delta-sigma DT9837B
i wysoka czestotliwos¢ prébkowania f = 105 kHz (Freymuth
i Fingerson, 1997). Aliasing byt ttumiony przez filtr AY
o czestotliwosci f_= 0,49f_ oraz dodatkowy, wewnetrzny
analogowy filtr dolnoprzepustowy o f_ = 0,4 MHz. Spadek
sygnatu filtra byt o kilka rzedéw wiekszy niz wzrost szumu
elektronicznego w przetwornikach anemometru. Stosunek
sygnatu do szumu przetwornika i wykorzystanie zakresu
pomiarowego opartego na sygnatach rzeczywistych pozwo-
lity uzyskac efektywna liczbe bitow rowng 14.

W celu korekcji odczytow anemometru oraz oblicze-
nia ci$nienia, wysokosci i gestosci powietrza dane $rodo-
wiskowe zbierano przy uzyciu przetwornika analogowo-
-cyfrowego NI-USB 6211 z czestotliwoscig probkowania
189 Hz. Czujniki cisnienia dynamicznego (HCLAOO25EU)
i statycznego ci$nienia atmosferycznego (HDIO611AR)
podtaczono do sondy Prandtla nad stozkiem ogonowym
kadtuba. Poczawszy od trzeciego lotu badawczego, dodat-
kowa sonda Prandtla zostata przymocowana do wysiegnika,
aby zapewnic¢ pomiar ci$nienia dynamicznego i uzyskac
korekte wptywu kadtuba na odczyty. Temperature mierzono
za pomocg miniaturowego rezystora NTC (czujniki B + B

Ryc. 4. Uktady odniesienia
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Ryc. 3. Wysiegnik z aparaturg badawczo-pomiarowq na skrzydle
szybowca Arcus

TS-NTC-833), a wilgotnos$c¢ wzgledng za pomoca czujnika
pojemnosciowego (Honeywell HIH-4000-004).

Trojosiowy akcelerometr (NXP FXLN8372Q) zostat zamon-
towany w odlegtosci 9 cm od sensora (gorgcego drutu), aby
wykrywac drgania korcowki wysiegnika. Procedury pomia-
rowe byty przeprowadzane na komputerze klasy Pico-ITX.
Pojemnosci baterii i dysku SSD pozwolity na rejestracje do
dziewieciu godzin. Tor lotu byt monitorowany za pomoca
niezaleznego rejestratora GPS z czestotliwoscia prébkowania
1 Hz. Predkosci podtuzne i poprzeczne u i v oraz ich fluktuacje
(oznaczone liczbami pierwszymi) byty przetwarzane wzgledem
osi sondy (ryc. 4). Odniesieniem dla kierunku podtuznego (X)
byt kierunek naptywu. Ze wzgledu na zmiany kata natarcia
szybowca, sonda obracata sie wokét filtrowanego kierunku
naptywu o katy rzedu Aa = +4°. Ten stopien odchylenia miedzy
rzeczywistym kierunkiem podtuznym ruchu statku powietrz-
nego a zatozonym kierunkiem podtuznym, zdefiniowanym
przez o$ sondy, jest tolerowany ze wzgledu na izotropie
w matych skalach turbulencji atmosferycznych (Reeh, 2014).

Niestacjonarna srednia predkos¢ naptywu jest wyra-
zona za pomoca U, ,, rzeczywistej predkosci lotu wzgledem
otaczajacego powietrza, obliczonej na podstawie cisnienia
dynamicznego oraz predkosci U,,, liczonej na podstawie
sygnatéw z sensora anemometru. Uktad osi Ziemi jest uzy-
wany do okreslania wysokosci w warstwie granicznej atmos-
fery, a takze do okreslania predkosci pionowej powietrza
W_ i szybkosci opadania szybowca.

ai

2.2. Kalibracja systemu pomiarowego

Aby unikna¢ koniecznosci kalibracji anemometru bezposred-
nio przed lotem i umozliwi¢ nieprzerwang prace systemu
pomiarowego przez kilka godzin w zmiennych warunkach
otoczenia, stosowano specjalng procedure. Pozwolita ona na
ocene sygnatow CTA na podstawie jednorazowej kalibracji
wstepnej systemu w laminarnym tunelu aerodynamicznym
oraz poprzez poréwnanie z rzeczywistymi danymi pomiaro-
wymi z lotu. Czujniki ci$nienia statycznego i dynamicznego
kalibrowano wzgledem przetwornikéw referencyjnych MKS
120AD Baratron. Czujnik temperatury NTC i czujnik wilgot-
nosci nie zostaty ponownie skalibrowane, zweryfikowano
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ich parametry podane w kartach katalogowych poprzez
poréwnanie wskazan dla znanych temperatur i wilgotnosci.

2.3. Program i warunki préb w locie

Loty prowadzono w potudniowych Niemczech wzdtuz Jury
Szwabskiej od maja do wrzes$nia 2018 r. Dane z pieciu lotow
uznano za nadajace sie do analizy, obejmuja tacznie 22 godziny
zarejestrowanych sygnatéw pomiarowych. Dane meteorolo-
giczne oparto na kompilacji Waltera Martina (2021, informacja
prywatna). Wysokos$¢ nad poziomem gruntu okreslono na
podstawie danych terenowych DGM200 (BKG, 2021).
Niektore zapisy z lotéw badawczych stanowig potacze-
nie wynikéw pomiaréw z wiecej niz jednego lotu w danym
dniu (patrz ryc. 6), niemniej jednak zostaty okreslone jako lot.
Ogolne warunki meteorologiczne odnosity sie do warunkéw od
nizu do wysokiego cisnienia. Uwzgledniono dni z normalnymi
tagodnymi kominami termicznymi, a takze dzien, w ktérym
zostaty one odebrane i okreslone przez pilota jako wyjatkowo
burzliwe. Loty odbywaty sie na wysokosciach ci$nieniowych od
1000 do 2500 m. Dane atmosferyczne oparto na naziemnych
i wysokosciowych mapach meteorologicznych oraz sondowa-
niach radiowych (Oolman, 2021) ze Stuttgart Schnarrenberg,
stacja WMO 10 739, ktéra znajduje sie okoto 60 km na zachéd
i okoto 330 m nizej od lotniska. Klasyfikacje chmur oparto na
notatkach, danych meteorologicznych i fotografiach.

3. Postprocessing
3.1. Kalibracja w trakcie lotu

Mostki i przewody systemu pomiarowego CTA zostaty
wstepnie skalibrowane w tunelu aerodynamicznym. Podczas
znacznej czesci zarejestrowanych lotéw badawczych tem-
peratura otoczenia wahata sie miedzy 5 a 20°C, a gestos¢
powietrza p miedzy 0,9 a 1,1 kg/m?®. Wstepna kalibracja nie
pozwolita na zmiane temperatury i gestosci w tym zakresie.
Ze wzgledu na wptyw duzych zmian temperatury na wyniki
pomiaréw anemometrycznych zastosowano metode Miley
i Horstmanna (1991), ktéra uwzglednia wptyw temperatury
i gestosci:
2 n1 ny
(S
Kf(Tw — T) vy Po

Indeks f oznacza warunki panujace w warstwie powierzch-
niowej, zdefiniowane przez $rednig temperature drutu
anemometru T _iT. Parametry A, B, n,, n, sa statymi kali-
bracji. Przewodnos$¢ cieplng K powietrza mozna obliczy¢
zgodnie z Kannuluikiem i Carmanem (1951), za$ v ze wzoru
Sutherlanda, uwzgledniajac p, Hultmark i Smits (2010), wyka-
zali, ze wyrazenia fizyczne w réwnaniu (1) s odpowiednie do
odzwierciedlenia wptywu nawet duzych zmian temperatury.
Obliczanie u i v odbywa sie zgodnie z metoda kata efektyw-
nego, (Bruun, 1995), z zastosowaniem funkcji odchylenia
kosinusowego. Po kilku godzinach pomiaréw wstepnej kali-

bracji zaobserwowano koniecznos¢ dalszej korekty na dryfcie
zmierzonego kata naptywu a = arctan (v/u) oraz na dryfcie
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stosunku zmierzonych, jednowymiarowych widm energii
kinetycznej E, ,/E, ,, gdzie indeks 1 odnosi sie do kierunku
podtuznego, a indeks 2 do kierunku poprzecznego.

Proste podejscie do kalibracji A, B,n, n,, T, dla kazdego
drutu z U, wymaga niezaleznego pomiaru a w celu uzyskae
nia predkosci normalnej kazdego drutu. Jednak niezalezny
pomiar a nie zostat wdrozony. Zaktadajac, ze réwnanie (1)
jest w stanie poprawnie przewidzie¢ wptyw temperatury
i gestosSci powietrza, pozostaty stopiert swobody to efek-
tywny T , ktéry moze dryfowac z powodu starzenia sie
drutéw lub innych wptywoéw na zamknietg petle sterowania
uktadu pomiarowego anemometru. Poniewaz do réwna-
nia wchodzi tylko réznica temperatur AT = (T_ - T), a nie
bezwzgledna temperatura drutu, parametry A, B, n,, n, dla
danego AT nie powinny by¢ zmieniane przez zmieniajace sie
T, o ile wtasciwosci fizyczne K.iv,sa poprawnie okreslone
dla Tf =T, - 0,5AT. Dlatego A, B, n, dla kazdego przewodu
sg utrzymywane na statym poziomie wartosci wstepnej
kalibracji.

Niezalezne okreslenie wyktadnika gestosci n, w trakcie
lotu nie jest mozliwe ze wzgledu na silne sprzezenie p i T
w atmosferze, co prowadzi do nieprawidtowej transformacji
réwnania (1). Dlatego zastosowano wartos¢ n, = 0,25, jak
opisano w pracy Miley i Horstmann (1991). Poczatkowe
temperatury przewodow podczas wstepnej kalibracji osza-
cowano na Tw,l =181°Ci TWV2 = 151°C, w oparciu o trwale
skorygowang w obwodach anemometru rezystancje przewo-
doéw w stanie zimnym i rezystancje w stanie gorgcym 20 Q
dla przewodow i potaczen lutowanych. Aby okresli¢ naj-
lepsza do przyjecia wartos¢ T, dla czesci lotu i dla kazdego
przewodu, dane lotu przetwarzano z r6znymi odchyleniami
od poczatkowej wartosci T . Wartosci dobierano wedtug
nastepujacych kryteriow:
= predkos$¢ naptywu:

Ucra = Vu?+ V2 (2)

powinna wynosic¢ U,,;

» izotropia: ze wzgledu na zatozenie izotropii w matych
skalach, du'/ax i av'/dx nie powinny korelowac.
Pochodne przestrzenne 3/0x oblicza sie, stosujac

hipoteze Taylora: 8/0x = -9/0t/U,,,. Kryterium predkosci

naptywu: minimum $redniej kwadratowej (RMS) z wyrazenia

(Uep, —Upyg) /U, oraz kryterium izotropii: (Au/0x) (Ov/0x) = O,

daja dwie krzywe, ktére w ptaszczyznie T ,:l/Tw,Z przecinaja

sie niemal prostopadle. Pozwala to na jednoznaczny wybér
wartosci T, ,i T, ,.

Proces kalibracji powtarzany byt dla kazdej tercji kazdego
lotu. Zaktadajac, ze temperatury przewodow sa funkcjg
czasu, dopasowywano je za pomoca wielomianu 2. stopnia.
Trend w obrebie poszczegdlnych lotéw dobrze pasowat do
trendu odpowiedniego dla wszystkich lotéw (ryc. 5). Jesli
efekt wynikat ze zmniejszenia efektywnego pola przekroju
przewodow, wymagang zmiane rezystancji zimnego prze-
wodu R_obliczano ze wzoru (Bruun, 1995, réwnanie (2.27)):

Ry, =R.(1+ (T, —T:)) (3),
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gdzie indeksy ci w odnosz3 sie, odpowiednio, do stanu zim-
nego i goracego, a a_to temperaturowy wspétczynnik rezy-
stywnosci (dla wolframu: 0,0036°C™%). Zmiana R , wymagana
do wyjasnienia wzrostu T , jak pokazano na ryc. 5, wyniostaby
zatem tylko -3% i -5%, odpowiednio dla przewodu 1i 2.
Poniewaz niektore loty nie zostaty uwzglednione w tym bada-
niu, catkowity czas pracy jest dtuzszy niz 22 godziny. R6znice
w starzeniu mogg wynikac z r6znego wieku przewodéw,
ktére wymagaja okresowej wymiany. Wynikajacy z tego btad
wzgledny predkosci naptywu anemometru:

0U = (Ucra — Uras)/Uras 4)

dla pieciu lotéw przedstawiono na ryc. 6 wraz z liniami
przerywanymi dla £8%. Wartos$¢ RMS (6U) utrzymuije sie
miedzy 2,0% a 3,9% dla réznych lotéw. Z réwnania widma
Kotmogorowa w podzakresie inercyjnym wynika, ze wzgledny
btad &€ szybkosci rozpraszania e ma postac (1 + 6¢) = (1 + SU),
a zatem osigga wartosci szczytowe nawet 33%, ale w oparciu
o RMS(6U) = 3,9%, wartos$c btedu € = 12%.

Oczywiscie, przetworzonych danych nie mozna juz
wykorzystaé do oceny korelacji du’'/dx i dv'/dx, poniewaz
brak korelacji zostat uzyty jako warunek wstepny. Ta metoda
kalibracji zostata zweryfikowana poprzez wykazanie zgodno-
$ci z niektorymi przewidywaniami teorii zakresu inercjalnego
Kotmogorowa (Greiner i Wiirz, 2022).

3.2. Redukcja danych

Podczas lotéw badawczych nie utrzymywano ustalonych
warunkéw, w przeciwienstwie do wczesniejszych badan,
w ktorych loty wykonywano wytgcznie w celu pomiaru

Ryc. 5. Efektywne temperatury drutu anemometru T iT,,,
dla lotéw 1-5 w kolejnosci chronologicznej; wartosci okreslono dla
pierwszej, srodkowej i ostatniej tercji kazdego lotu, dopasowujgc
wielomian 2. stopnia; wedtug Greinera i Wiirza (2022)
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(Weismdiller, 2012; Reeh, 2014; Guissart i in., 2021). Aby
osiggnac niezbedny stopien stacjonarnosci, loty podzielono
na podsegmenty trwajace 4 s. Ten krok czasowy byt wystar-
czajaco dtugi do oceny widm i wystarczajgco krétki, aby
zmiany w warunkach lotu i srodowiskowych byty pomijalnie
mate. Obliczenia predkosci u i v opieraty sie na réwnaniu (1),
gdzie sygnat elektryczny anemometru sktadat sie z sygnatu
sprzezonego pradem przemiennym i liniowego dopasowania
sygnatu sprzezonego bezposrednio.

W celu wzmocnienia i przesuniecia fazowego wzmacnia-
czy sygnat sprzezony pradem przemiennym byt korygowany
do czestotliwosci 0,8 Hz dzieki zastosowaniu procedury
transformaty Fouriera i odwrotnej transformaty Fouriera.
Widmowe gestosci mocy obliczano dla kazdego podseg-
mentu za pomoca algorytmu Welcha (Bendat i Piersol, 2000)
na 50 blokach po 2% prébek sygnatu pradu przemiennego
z oknem Hanna z 50% poszerzeniem. Dla czestotliwos$ci
ponizej 6 Hz sygnaty pradu statego przetwarzano podobnie,
z 5 blokami po 2 probek. Rozdzielczos¢ przestrzenna dru-
tow pomiarowych anemometru miata wptyw na odpowiedz
czestotliwos$ciowa systemu pomiarowego tego urzadzenia.
Zastosowano korekte zgodnie ze wskazaniem Zhu i Antonii
(1996), ale najwiekszy wptyw jaki odnotowano wynidst
zaledwie 3-5% przy liczbie falowej 700 rad/m.

Stosujac metode Djenidiego i Antonii (2012), szybkos¢
rozpraszania € okre$lano metoda najmniejszych kwadrae
téw poprzez dopasowanie rownania modelu Pope’a do
zakresu inercyjnego i zakresu rozpraszania mierzonego
widma. W miare mozliwosci podsegmenty przypisywano
do faz lotu na podstawie dziennika lotu GPS (Maughmer
iin., 2017). W szczegdlnosci byto to krazenie w noszeniu
i odcinki przelotéw po prostej. Podstawowym kryterium

Ryc. 6. Btqd wzgledny skalibrowanej predkosci U,
w poréwnaniu z predkosciq rzeczywistq U, z sondy Prandtla
w funkgji czasu lotu; linie przerywane przy +8% dla poréwnania;
od géry do dotu: lot 1 do 5; wedtug Greinera i Wiirza (2022)
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dla faz krazenia w termice byta minimalna srednia predkosc
odchylania od kierunku 0,05 rad/s. Uwzgledniano tylko fazy
termiczne z wiecej niz trzema zakretami, a stany przejSciowe
podczas wejscia i wyjscia z kominéw eliminowano. Odcinki
przelotowe definiowano jako te, podczas ktérych tor lotu nie
odchylat sie od ogdlnego kierunku o wiecej niz 45° i ktére
trwaty co najmniej 60 s.

Predkos¢ pionowa powietrza W, obliczano na podstawie

tempa zmian catkowitej energii jednostkowej e, i predkosci
opadania biegunowego W, szybowca:
detotal
Wair = —& + Wypol (5)
g
gdziee, = Hg+ % U2 i uwzglednia przyrost wysokosci pod-

czas wznoszenia i odwrotnie, jej ubytek podczas opadania.
W fazach termicznych, sredni promien krazenia R i predkos$¢
lotu s3 brane pod uwage przy okreslaniu predkosci opadania
biegunowego w zakretach:

2
cr = m ( U :%As ) + g2
3Uz4sPS R (6)
U 1
Wpol = TZ‘;S cp (CL) <§UTA52P5> (7)

Oczywiscie, okreslenie wartosci wspoétczynnikéw ¢
i c, wigzato sie z niepewnoscia. Poniewaz nie zarejestro-
wano ustawien klap skrzydtowych, mozna byto uzy¢ jedy-
nie odczytow z krzywej biegunowej, a opér wysiegnika
i instalacji pomiarowej oszacowano na podstawie wymiaréw
poprzecznych. Predkos¢ pionowa powietrza W wykazata
pewien rozrzut, szczegblnie w powietrzu turbulentnym.
Zastosowane podejscie nie gwarantowato rozwigzan dla
sytuacji dynamicznych, poniewaz zaktadano, ze szybowiec
natychmiast dostosowuje swoja predkos$¢ wznoszenia do
zmieniajacej sie W .

3.3. Czynniki o potencjalnym wptywie na jakos¢ wynikéw
pomiarow w locie

3.3.1. Drgania masztu

Drgania wysiegnika mogty potencjalnie znieksztatca¢ pomiar
fluktuacji predkosci. Widmo predkosci oscylacji wysiegnika
uzyskano poprzez catkowanie po widmie amplitudy zmierzo-
nych przyspieszen koncéwki wysiegnika. Rycina 7 przedsta-
wia poréwnanie widma predkosci anemometrycznych (linie
niebieskie - predkos¢ podtuzna, linie czerwone - predkos¢
poprzeczna) z widmami wyprowadzonymi z przyspieszen
wysiegnika (linie przerywane). Kazda linia jest srednig ze
wszystkich faz krazenia w termice. Widmo drgan poprzecz-
nych wykazuje maksima przy 45 Hz, 84 Hz, 186 Hz i 631 Hz,
z ktérych przynajmniej piki o nizszej czestotliwosci sugeruja
zginajace sie mody wtasne wysiegnika. Przy najnizszych
czestotliwosciach widma prawdopodobnie odgrywa role
ruch ciata sztywnego wysiegnika spowodowany ruchami
statku powietrznego. W podsegmencie lotu o najgorszym
stosunku amplitudy predkosci drgan sg nadal o -19 dB
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Ryc. 7. Widmowe gestosci mocy ruchu wtasnego wysiegnikéw
(linie przerywane) w poréwnaniu z widmami predkosci
anemometrycznej (linie ciqgte); kazda linia reprezentuje sredniq
ze wszystkich faz lotu w termice

mniejsze niz amplitudy z anemometru. Zatem zmierzone
wartosci u’ i v’ nie sg zaktécane przez drgania wysiegnika.

3.3.2. Pytki kwiatowe

W pewnych okresach sygnaty z anemometru wykazywaty do
20 losowych pikow na metr wzdtuz toru lotu, kazdy pik tylko
na jednym kanale przetwornika anemometru i o szerokosci
jednej lub dwoch prébek. Piki te moga wynikac z pojawienia
sie na drucie anemometru pojedynczych pytkéw kwiato-
wych lub kropel. Poniewaz nie ma korelacji miedzy tymi
zdarzeniami a wysokim poziomem wilgotnosci, przyczyna
prawdopodobnie s3 pytki. Dotkniete podsegmenty byty
wytaczone z szacowania, poniewaz pojedynczy pik moze
zwiekszy¢ kurtoze, czyli intensywnos¢ wystepowania war-
tosci skrajnych o rzad wielkosci. Tolerowano wystepowanie
do trzech pikéw na sekunde.

3.3.3. Ograniczenia statystyczne

Statystyki uzyskane z pomiaréw w trakcie lotu charakte-
ryzowaty sie ograniczeniami. Pomiary nie zostaty prze-
prowadzone w ramach zaplanowanych strategii przelotu,
a aktywna reakcja pilotéw na ruchy w powietrzu zostata
wpisana w dane. Dotyczyto to tym bardziej odcinkéw pro-
stych, w ktérych, w zaleznosci od decyzji pilotéw, przecinane
sg zupetnie inne masy powietrza. Ponadto, nalezy zauwazy¢,
Ze dane z tego badania odzwierciedlaty srodkowoeuropejska
warstwe konwekcyjng z perspektywy szybowca dosto-
sowanego do lotéw termicznych. Niemniej jednak wyniki
te stanowia najlepsze dostepne dane do zaprojektowania
kolejnych testow w tunelu aerodynamicznym.
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4. Fazy lotéw badawczych
4.1. Krgzenie w noszeniu termicznym

Fazy krazenia w noszeniach termicznych stanowity 27%
czasu lotu, dwie trzecie z nich rozciggaja sie na ponad
trzy zakrety, 58% czasu lotu uznaje sie za proste odcinki,
a pozostate 15% nie jest klasyfikowane lub jest liczone
jako przejsciowe.

Podczas lotu w termice $rednia predkos$¢ wynosita
31,5 m/s z odchyleniem standardowym 2 m/s. Sredni pro-
mien krazenia we wszystkich fazach lotu w termice wynosit
139 m z odchyleniem standardowym 24,5 m. Faza lotu
w termice z najwiekszym przewyzszeniem wynoszacym
1500 m, zostata wykorzystana do przedstawienia niekto-
rych charakterystyk. Rycina 8 przedstawia trase lotu, gdzie
rozmiar symboli reprezentuje warto$¢ €2 = log10 (e/(m?/s%))
szybkosci rozpraszania, a ich kolor oznacza pionowa pred-
kos¢ powietrza W . Najbardziej zauwazalng cecha jest prze-
suniecie przez wiatr i nieregularnosci spowodowane podej-
mowanymi przez pilota probami manewrowania w kierunku
najsilniejszego wznoszenia. W ten sposéb pilot w pewnym
stopniu zaburza statystyczna niezaleznos¢ kolejnych punk-
téw danych. Jednak ze wzgledu na wiatr wymagana jest
aktywna kontrola. Chodzi o to, aby nie pozostawi¢ komina
termicznego po stronie zawietrznej, poniewaz powietrze
wznosi sie bardziej stromo niz szybowiec.

Szybkosc¢ rozpraszania € i predkosc¢ pionowa W, nie
zmieniaty sie znaczgco wraz z wysokoscia, ale bardziej
w trakcie pojedynczych zakretéw, gdy szybowiec krazyt
miedzy obszarami o réznym natezeniu turbulencji. Rycina
4.2/9 przedstawia widma podtuzne E , i funkcje gestosci
prawdopodobienstwa dla €"°8. Widma pochodzg z trzech
podsegmentdw, ktére reprezentuja 5., 50. i 95. percentyl
zakresu e w tej fazie termicznej. Wszystkie widma sa przyci-
nane na poczatku szumu CTA f2. S3 one $cisle dopasowane
do widm modelu Pope’a. Aby uzyskaé wiecej informacji
na temat rozktadu statystycznego szybkosci rozpraszania,
potaczono wszystkie fazy termiczne kazdego lotu. Szybkosci
rozpraszania podsegmentéw w i-tym kominie termicznym
sg znormalizowane, aby byty poréwnywalne:

eifogrm = (elog - :ul)/o-l (8)

gdzie ;i 0, to $rednia i odchylenie standardowe elog w i-tym
kominie termicznym.

Rycina 10 przedstawia funkcje gestosci prawdopodo-
bienstwa dla elog wszystkich pieciu lotéw. Sg one zgodne
ze standardowym rozktadem normalnym, ktéry sugeruje
logarytmiczno-normalny rozktad €. Rozktad logarytmiczno-
-normalny € jest zgodny z zatozeniem przyjetym przez
Oboukhova (1962) i Kotmogorova (1962) w kontekscie udo-
skonalonych hipotez podobienstwa (Pope, 2000, rozdz. 6.7).
Zaktadaja oni, ze lokalna szybkos¢ dyssypaciji €, dla matej
objetosci o promieniu r, ma rozktad logarytmiczno-normalny.
Oczywiscie, odlegtosc przebyta w obrebie podsegmentéw
(= 120 m) jest wystarczajaco mata. Chociaz fluktuacje €
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czeSciowo koreluja z potozeniem katowym w okregach,
turbulencja jest wystarczajgco jednorodna wzdtuz helisy
trasy lotu wokét jadra termicznego.

Ryc. 8. Noszenie termiczne z najwiekszym zyskiem wysokosci.
Trasa lotu z € reprezentowanym rozmiarem symbolu i W _
kolorem linii (wedtug Greinera i Wiirza (2022))

Ryc. 9. Noszenie termiczne z ryciny 8. Widma podtuzne dla 4
podsegmentow, ktérych szybkosci dyssypacji reprezentujq 5.,
50.i 95. percentyl w tym noszeniu; poréwnanie z widmami
modelu Pope’a (kolor czarny); wstawka: funkcja gestosci
prawdopodobienstwa €"s zarejestrowanego w tym noszeniu;
wedtug Greinera i Wiirza (2022)
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Ryc. 10. Funkcje gestosci prawdopodobienstwa dla €5, ktore
jest € znormalizowanym sredniq i odchyleniem standardowym
€3 w obszarze termicznym, w ktérym zostat zarejestrowany;
wedtug Greinera i Wiirza (2022)

4.2. Lot po prostej

W ramach lotéw zidentyfikowano 217 odcinkéw przelo-
towych. Predkos¢ lotu wynosita Srednio 38 m/s z odchyle-
niem standardowym 5,8 m/s. Chociaz wznoszenie szybowca
byto efektem wytacznie pradéw wstepujacych, trudniej byto
powigza¢ pewne warunki atmosferyczne z lotem prostym
miedzy pradami termicznymi. Chociaz pilot szybowca starat
sie pozostawac w powietrzu unoszacym sie, szybowiec mogt
roéwniez przecina¢ obszary nieruchomego powietrza lub prady
zstepujace. Rycina 11 przedstawia przyktad fazy lotu na pro-
stych odcinkach, pokazujac widma 5., 50. i 95. percentyla,
ktére dobrze zgadzajg sie z widmem modelu Pope’a. Jednakze
rozktad €"°¢ wyraznie odbiega tu od rozktadu normalnego,
poniewaz jest on ztozeniem co najmniej dwdéch rozktadéw
normalnych dla réznych wartosci Srednich. Bardziej szcze-
gétowe omoéwienie tej przyktadowej fazy lotu na prostych
odcinkach znajduje sie w pracy Greinera i Wiirza (2022).
Fazy lotu miedzy pradami termicznymi nie odzwiercie-
dlaja jednolitych warunkéw atmosferycznych i nie mozna
oczekiwac, ze szybkos¢ rozpraszania € bedzie podlegac
okres$lonemu rozktadowi prawdopodobieristwa.

5. Wyniki badan

Charakterystyczne skale dtugosci A, A, i n zostaty oméwione
we wprowadzeniu. Sposrdd nich jedynie skala Kotmogorowa
n moze zostac okreslona na podstawie danych pomiaro-
wych. Pozostate dwie wymagaja uwzglednienia w sygnale
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Ryc. 11. Przelot po prostej o najdtuzszym czasie trwania. Widma
podtuzne 4 podsegmentoéw, ktorych szybkosci rozpraszania
reprezentujq 5., 50. i 95. percentyl w tym przelocie; poréwnanie
z widmami modelu Pope’a (linia koloru czarnego). Wstawka:
funkcja gestosci prawdopodobienstwa dla €3 zarejestrowanego
w tym przelocie; Wedtug Greinera i Wiirza (2022)

najwiekszych struktur. Szybowiec dostosowuje swoja pred-
ko$¢ pozioma i pionowa do otaczajgcego powietrza, ale
zainstalowane urzadzenia nie s3 zaprojektowane do okre-
$lania i separowania ruchu wtasnego szybowca. W zwigzku
z tym duze struktury sg ttumione, poréwnywalnie do filtra
gérnoprzepustowego z czestotliwoscig odciecia rzedu
czestotliwosci fugoidowej szybowca. Ponadto sonda nie
jest przenoszona po linii prostej przez atmosfere, co obala
hipoteze Taylora o zamrozonej turbulencji w duzej skali.
Mozna dokona¢ oszacowania, z uwagi na fakt, ze w kon-
wekcyjnej warstwie mieszanej rozmiar wiréw o najwiekszej
energii jest rzedu z, (Kaimal i Finnigan, 1994, s. 44-47).
Poniewaz przeloty szybowcowe odbywaja sie przy z, wyno-
szacym kilkaset metrow, mozna oczekiwaé, ze podtuzna
catkowa skala dtugosci A, bedzie miata wielkos¢ kilkuset
metréw. Uzasadnia to réwniez zatozenie lokalnej izotropii
w skalach istotnych dla przejscia w warstwie granicznej
profilu - w przypadku szybowca odpowiada to k > 50 rad/m
lub dtugosciom fal < 0,1 m. Dla poréwnania, Pope (2000,
s. 184) przyjmuje okoto 1/6 A, jako granice miedzy anizo-
tropowymi duzymi wirami a izotropowymi matymi wirami.
Rycina 12 przedstawia rozktady funkcji gestosci prawdo-
podobienstwa n dla faz termicznych i prostych odcinkéw dla
kazdego lotu. Rozktady dla faz termicznych s3 zblizone do
logarytmiczno-normalnego, podczas gdy rozktady dla prostych
odcinkéw wykazujg znaczny rozrzut, odbiegajac zaréwno od
rozktadu logarytmiczno-normalnego, jak i od kazdego innego
lotu. Lepkos¢ kinematyczna v ma wiekszy wyktadnik w rowna-
niu (1.3), ale v zmienia sie tylko o czynnik 1,2 w czasie lotéw,
podczas gdy € zmienia sie 0 czynnik 2 x 10, Przy uzasadnionym

3-4TLiA /2025 13



BADANIA | ROZWO)

zatozeniu, ze v i € s3 niezalezne, zmienno$¢ v nie odgrywa
znaczacej roli, a zatem rozktad n odzwierciedla rozktad €
w omawianych danych.

Rycina 13 przedstawia usrednione E, , i E, , dla wszystkich
faz termicznych kazdego lotu. Widma lotu dla k > 0,44 rad/m
sg usredniane z widm podsegmentéw, natomiast widma dla
Kk < 0,44 rad/m s3 obliczane z danych o zmniejszonej czestoe
tliwosci probkowania 94,5 Hz, z dtugoscia bloku DFT réwna
2 tylko dla faz termicznych trwajacych co najmniej 174 s.
Dlatego tez widma o niskiej liczbie falowej wykorzystuja
jako baze danych tylko utamek lotéw. Dla k < 0,1 rad/m
widma lotu silnie odbiegaja od nachylenia -5/3. Przy tych
liczbach falowych widma E_ , rosna ze wzgledu na zmiany
predkosci lotu, podczas gdy widma E, , s3 ttumione, ponie-
waz szybowiec dostosowuje sie do predkosci wznoszenia
lub opadania dtugich pionowych podmuchéw.

Chociaz loty odbywaty sie w zmiennych warunkach szy-
bowania, widma z faz termicznych, szczegélnie te podtuzne,
ulegty wyraznemu zatamaniu. Widmom $rednim towarzy-
szyty modelowe, przyblizajace srednig szybkos$¢ rozprasza-
nia (3,5-1073 m?/s% oraz 5. i 95. percentyl (1,2:10-3 m?/s®
i1,1-:102 m?/s%).

Rycine 13 uzupetniono widmami z pomiaréw anemome-
trycznych w laminarnym tunelu aerodynamicznym (Romblad
iin., 2022, bez siatek) dla zakresu predkosci naptywu w nosze-
niach (30 m/s). S3 one wyraznie nizsze od widm w locie.
Przy czestotliwosciach 0,2 kHz, czyli bardzo niskim zakresie
typowych czestotliwosci TS dla obecnych konfiguracji lotu,
widma rdznia sie o0 wspotczynnik E, l’ﬂight/El Lt = 2000, co
odpowiada stosunkowi amplitudy predkosci 70 (37 dB).

Zgodnie z przewidywaniami omoéwionymi w poprzed-
nim paragrafie mozna oczekiwac¢ lokalnej izotropii
w matych skalach. W turbulencji izotropowej i w zakresie

bezwtadnosciowym stosunek E , (k) do E, (k) teoretycznie
przyjmuje warto$c 0,75 (Pope, 2000, réwnania (6.242),
(6.243)). Rycina 14 przedstawia stosunek E, (k)/E, (k)
usredniony dla faz termicznych kazdego lotu. Dlak = 0,5 do
50 rad/m stosunek ten pozostaje bliski wartosci teoretyczne;j,

Ryc. 12. Wykresy funkcji gestosci prawdopodobienstwa skali
dtugosci n Kotmogorowa dla krgzenia w noszeniu termicznym
(symbole otwarte) i odcinkéw przelotowych (symbole petne);
rozktad logarytmiczno-normalny (linie przerywane) na
podstawie sredniej i odchylenia standardowego wszystkich
lotéw; wedtug Greinera i Wiirza (2022)

Ryc. 13. Widma podtuzne (po lewej) i poprzeczne (po prawej) usrednione dla wszystkich faz 5 lotéw w noszeniach termicznych (linie
ciggte, kod kolorystyczny - patrz ryc. 12); widma o niskiej liczbie falowej (linie przerywane) obejmujq ruch statku powietrznego;
widma modelu Pope reprezentujqgce 5., 50. i 95. percentyl € dla wszystkich lotéw; widmo LWT przy 30 m/s (Romblad i in., 2022)

odpowiadajqce sredniej predkosci naptywu w fazach wznoszenia

14 3-4TLiA /2025

ARTYKUt RECENZOWANY



ale odchyla sie w pdézniejszych lotach, co moze wskazywac
na degradacje stosowalnosci wartosci uzyskanych w procesie
wstepnej kalibracji. Powyzej 30 rad/m, stosunek E, ,(k)/E, (k)
spada, podobnie jak w widmie modelu. Dla poréwnania,
dane przedstawione przez Sheihai in. (1971) zostaty popra-
wione. Autorzy przypisujg duzy rozrzut w danych btedom
eksperymentalnym.

Do prognozowania szybkosci dyssypacji energii turbulent-
nej e w konwekcyjnej warstwie mieszanej atmosfery, dwie wiel-
kosci meteorologiczne - strumien wyporu i parametr wyporu
- okazaty sie odpowiednie (Kaimal i Finnigan, 1994). Jednakze
dla celéw testowania profili skrzydet szybowca przydatne jest
omoéwienie zwigzku € z metrykami, ktére sg niezbedne do
modelowania osiggdw w przelotach. S3 to: wysokos¢ lotu, pora
dnia czy pionowa predkos¢ powietrza. Oczywiscie wyniki tego
badania opieraja sie na ograniczonym zbiorze danych i maja
zastosowanie jedynie do poréwnywalnych sytuacji pogodo-
wych w podobnych regionach klimatycznych.

Szybkos$¢ dyssypacji energii turbulentnej € nie wykad
zuje rozpoznawalnego trendu w odniesieniu do wysokosci
wzglednej, mierzonej od poziomu gruntu do wysokosci
uzytecznego gérnego kranca noszen termicznych. Te ostat-
nig szacuje sie na podstawie obwiedni maksymalnych osia-
gnietych wysokosci. Ten wynik jest zgodny z rezultatami
osiaggnietymi przez Caugheya i Palmera (1979), ktérzy wyka-
zuja statg szybkosc¢ rozpraszania na wiekszosci pionowego
zasiegu konwekcyjnej warstwy mieszane;j.

Najnizsze szybkosci rozpraszania, np. < 5:10-6 m?/s®,
wystepuja w danych zaréwno dla wczesnej, jak i pdzniej-
szej pory dnia, w zwigzku z czym nie wida¢ w nich zadnego
wykorzystania termiki (tj. lotu krazacego). Jest to zgodne

Ryc. 14. Stosunek widm podtuznych i poprzecznych, usredniony
z pieciu lotow dla faz wznoszenia w termice, w poréwnaniu
z wartosciq teoretyczng z widma modelu Pope; symbole wedtug
Sheihiin. (1971)
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z obserwacja, ze turbulentna energia kinetyczna maleje
po potudniu, gdy zanika powierzchniowy strumien wyporu
(Darbieu i in., 2015).

Jesli chodzi o wptyw wytrzymatosci termicznej, rycina 15
przedstawia wartosci catkowite metryk W i €, gdzie kazdy
symbol reprezentuje $rednig dla jednego komina termicz-
nego. Wystepuje znaczny rozrzut, ale liniowe dopasowanie
metoda najmniejszych kwadratéw daje nachylenie de/dW
= 6-10-4m/s?. Podobny gradient zaobserwowano w pracy
Greinera i Wiirza (2022) dla $redniej wartosci dla poszcze-

gbInych 4 podsegmentdéw podczas faz przelotu po proste;j.

Podsumowanie

Naturalne profile laminarne stanowig najnowoczesniejsze
rozwigzanie dla lotnictwa ogdlnego i turbin wiatrowych.
Aby uwzgledni¢ warunki doptywu podczas procesu projek-
towania, konieczne jest scharakteryzowanie turbulenc;ji stru-
mienia swobodnego w warunkach zamierzonej eksploatacji.

Niniejsza praca koncentruje sie na lotach szybowca, wyko-
nywanych w konwekcyjnej warstwie mieszanej atmosfery.
Uwzgledniono zaréwno krazenia w kominach termicznych,
jak i przeloty po prostej, pomiedzy obszarami najsilniejszych
noszen. W tym celu podtuzne (u) i poprzeczne (v) predko-
$ci powietrza w warunkach turbulencji atmosferycznej byty
rejestrowane podczas lotéw badawczych w sposdéb ciagty
za pomoca sondy anemometru o statej temperaturze CTA.
Dodatkowo, zarejestrowano dane srodowiskowe (temperatura,
wilgotnosé wzgledna, ci$nienie statyczne i dynamiczne) oraz
dane uzupetniajace (trasa lotu GPS, przyspieszenia sondy)

Ryc. 15. Metryki W__ i €, kazdy symbol reprezentuje sredniq
z jednej fazy termicznej; wedtug Greinera i Wiirza (2022)
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w celu uzyskania doktadnego obrazu profilu lotu i wsparcia
postprocessingu. Analizy objety 22 godziny lotu w typowych
warunkach pogodowych dla Europy Srodkowej, ze $rednia
predkoscig pionowa powietrza od 1,5 do ponad 3,5 m/s
w kominach termicznych.

Ocena tak dtugich pomiaréw z zastosowaniem ane-
mometru CTA wymaga kompensacji zmiennej tempera-
tury i gestosci powietrza, a takze poréwnania z predkoscia
naptywu wynikajaca z cis$nienia dynamicznego. W $wietle
powyzszego nie mozna zatozy¢, ze efektywna temperatura
drutéow pomiarowych anemometru bedzie stata przez kilka
godzin. Jednak bez doktadnego uzupetniajgcego pomiaru
kata naptywu nie jest mozliwe bezposrednie okreslenie
konkretnej korekty dla kazdego z drutéw pomiarowych.

Opracowano metode, ktéra wykorzystuje zatozenie
izotropii w matych skalach, aby okresli¢ odpowiednie
wartosci efektywnych temperatur drutéw pomiarowych
anemometru. Poniewaz szybowiec dostosowuje swoj tor
lotu do najwiekszych skal turbulencji, nie byto mozliwe
okreslenie ani catkowitej skali dtugosci, ani mikroskali
Taylora. Stwierdzono, Ze skala Kotmogorowa n ma rozktad
zblizony do logarytmiczno-normalnego w fazach termicz-
nych, ze Srednig wartoscig okoto 1,1 mm.

W fazach termicznych mozna dobrze scharakteryzowac
turbulencje strumienia swobodnego. Szybkos¢ dyssypacji
energii turbulentnej e wykazuje niewielki rozrzut w obrebie
i pomiedzy poszczegdlnymi lotami oraz rozktad logarytmiczno-
-normalny. We wszystkich fazach termicznych, szybkos¢ roz-
praszania wynosi $rednio 3,5-10-3 m?/s®, z waskim rozrzutem
0d 1,2:103do 1,1-102m?/s* (5.1 95. percentyl). Jest to wartoé¢
znacznie wyzsza niz w laminarnym tunelu aerodynamicznym.
Na przyktad widmo podtuzne w noszeniu termicznym przy
czestotliwosci f = 200 Hz jest o 37 dB wyzsze niz w tunelu
przy poréwnywalnej predkosci (30 m/s). Zaobserwowano
niskie wartosci €, np. ponizej 5:107¢ m?/s%, ale nie w termicznie
aktywnym okresie dnia. Zgodnie z obserwacjami meteorolo-
gicznymi wysokos$¢ nad poziomem gruntu nie ma wyraznego
wptywu na wartos¢ € w konwekcyjnej warstwie mieszane;j.
W fazach termicznych obserwuije sie tendencje do wyzszego
€ wraz ze wzrostem pionowej predkosci powietrza, aczkolwiek
jest ona ukryta w znacznym rozproszeniu.

Interesujgcym zagadnieniem jest mozliwos$¢ przeniesienia
zmierzonych warunkéw atmosferycznych do eksperymentu
w tunelu aerodynamicznym, co zapewnia podobierstwo $ro-
dowiskowe. W przypadku matych skal mozna to osiggnac za
pomoca bezwymiarowego rozktadu wielkosci czastek (PSD)
jako kroku posredniego. Przy zmianach kata naptywu przed-
stawiono metode identyfikacji tych zmian ze zmierzonych
szeregdw czasowych predkosci, ktére s3 najprawdopodobniej
istotne dla niestacjonarnej aerodynamiki skrzydta. Metoda
ta jest dostosowana do bezposredniego dostarczania parame-
tréw wejsciowych dla generatora podmuchéw. W przypadku
poréwnywalnosci wynik jest zgodny z niedawnymi badaniami
turbulencji atmosferycznej (Guissart i in., 2021).

Nalezy zauwazyc¢, ze prezentowane wyniki sg wytgcznie
funkcja strategii lotu pilotow i dlatego reprezentuja jedynie
obcigzone/stronnicze statystyki konwekcyjnej warstwy
granicznej.
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