Лабораторная работа №1

По гидроаэродинамике

Определение аэродинамических характеристик профиля крыла в дозвуковом потоке

                                                                                   Выполнил 

                                                                                   студент группы ПС 1–82

                                                                                   Бондарь Д. С.

Цель работы: найти распределение давления по профилю крыла, обтекаемого дозвуковым потоком воздуха, вычислить коэффициенты аэродинамической подъемной силы, лобового сопротивления, момента тангажа и других аэродинамических характеристик профиля при угле атаки 
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Схема аэродинамической трубы

Рассмотрим схему установки на примере трубы Т–500 лаборатории кафедры «Баллистика и аэродинамика» (рис.1).
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В трубе циркулирует одна и та же масса воздуха, поэтому нет циркуляции воздуха в помещении лаборатории. Труба установлена вертикально. Осевой вентилятор расположен на подставке над открытой рабочей частью, находящейся внизу. Двигатель расположен вне контура трубы и соединен клиномерной передачей с осевым вентилятором. Двигатель снабжен системой регулирования числа оборотов, что обеспечивает изменение скорости воздушного потока в трубе от 8 до 55 м/с. Вентилятор соединяется с помощью канала и двух поворотных колен с форкамерой, на выходе которой размещено сопло. За рабочей частью устанавливается диффузор, который с помощью двух поворотных колен со входом в вентилятор.

Для обеспечения равномерности потока в рабочей части в поворотных коленах размещаются специальные поворотные лопатки. В форкамере и соединенном с ней поворотном колене размещены специальные  решетки. При увеличении отношения поперечного сечения форкамеры к площади выходного сечения сопла уменьшается начальная степень турбулентности потока. При размерах рабочей части 500(500 мм и длине 900 мм начальная степень турбулентности составляет 0,15…0,17 (, что позволяет считать эту аэродинамическую трубу малотурбулентной. 

Схема проведения эксперимента

Для исследования распределения давления по профилю используем дренированную модель крыла прямоугольной формы в плане с удлинением 
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. При таком удлинении крыла его дренированный профиль, расположенный в середине, не испытывает влияния боковых кромок и рассматривается как профиль крыла бесконечного размаха. Дренажные отверстия с диаметром порядка 0,5 мм воспринимают давление в двадцативосьми точках по поверхности профиля, которое измеряется с помощью манометра. Крыло имеет симметричный профиль 
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Модель крыла устанавливается в рабочей части аэродинамической трубы Т – 500. На рис. 2 а показана схема установки для проведениядренажных испытаний.
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Воздействие на модель набегающего воздушного потока приводит к возникновению на профиле избыточного давления, которое изменяет положение уровней жидкости 
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 в отсчетных коленах батарейного манометра (рис.2 б).
Определение скорости потока в рабочей части 

аэродинамической трубы

Для определения скорости потока используется трубка Пито (позиция 11 рис. 2 б), соединенная с одним из коленьев манометра.
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[image: image8]
Трубка Пито представляет собой согнутую под прямым углом трубку, открытый конец которой устанавливается по потоку, а противоположный конец соединяется гибкой трубкой с манометром. Схема измерения полного давления с помощью трубки Пито и микроманометра показана на рис. 3.

При измерении скорости дозвукового воздушного потока, когда среду можно считать несжимаемой, в трубке Пито действует давление торможения, то есть
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которое передается к чашечному микроманометру.

Так как измерения осуществляются в трубке с открытой рабочей частью, то давление 
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. Следовательно, измеряемая разность давлений: 
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Из этого выражения найдем
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В технической системе единиц при нормальных условиях 
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. Если подставить в эту формулу значение 
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 (выраженное в миллиметрах), снимаемое непосредственно со шкалы у наклонной трубки, то получим следующую расчетную зависимость
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где 
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 измеряется в метрах в секунду (м/с).

Значение коэффициента шкалы чашечного манометра 
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Расчет коэффициента давления в каждой дренажной точке

Координаты дренажных отверстий профиля приведены в следующей таблице:

	№ дренажных

точек
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	1
	0,025
	0,021
	0,0006
	– 175
	– 1,346

	2
	0,050
	0,031
	0,002
	– 182
	– 1,4

	3
	0,075
	0,037
	0,006
	– 158
	– 1,215

	4
	0,10
	0,042
	0,01
	– 152
	– 1,169

	5
	0,15
	0,050
	0,02
	– 105
	– 0,808

	6
	0,20
	0,055
	0,04
	– 85
	– 0,654

	7
	0,30
	0,060
	0,09
	– 68
	– 0,523

	8
	0,40
	0,059
	0,16
	– 52
	– 0,4

	9
	0,50
	0,055
	0,25
	– 40
	– 0,308

	10
	0,60
	0,048
	0,36
	– 30
	– 0,201

	11
	0,70
	0,039
	0,49
	– 20
	– 0,154

	12
	0,80
	0,028
	0,64
	– 10
	– 0,077

	13
	0,90
	0,016
	0,81
	0
	0

	14
	0,95
	0,010
	0,90
	+ 5
	+ 0,039

	15
	0,025
	– 0,021
	0,0006
	+ 78
	+ 0,6

	16
	0,050
	– 0,031
	0,002
	+ 64
	+ 0,492

	17
	0,075
	– 0,037
	0,006
	+ 49
	+ 0,377

	18
	0,10
	– 0,042
	0,01
	+ 35
	+ 0,269

	19
	0,15
	– 0,050
	0,02
	+25
	+ 0,192

	20
	0,20
	– 0,055
	0,04
	+10
	+ 0,077

	21
	0,30
	– 0,060
	0,09
	+5
	+ 0,039

	22
	0,40
	– 0,059
	0,16
	– 1
	– 0,008

	23
	0,50
	– 0,055
	0,25
	0
	0

	24
	0,60
	– 0,048
	0,36
	+1
	+ 0,008

	25
	0,70
	– 0,039
	0,49
	+4
	+ 0,031

	26
	0,80
	– 0,028
	0,64
	+5
	+ 0,039

	27
	0,90
	– 0,016
	0,81
	+ 15
	+ 0,115

	28
	0,95
	– 0,010
	0,90
	+ 16
	+ 0,123
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Коэффициент давления: 
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где 
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 – местное статическое давление в данной точке поверхности;
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 – статическое давление набегающего невозмущенного потока;
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 – скоростной напор набегающего потока.

А так как 
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      Векторная диаграмма коэффициента давления 
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Для угла атаки 
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На контуре крыла при любом угле атаки имеется точка полного торможения (для несжимаемой среды коэффициент 
[image: image36.wmf]p

=1), в которой скорость равна нулю, а коэффициент давления имеет предельное значение. В нашем случае точка полного торможения не совпадает с дренажным отверстием на профиле крыла. 
                   Координатные диаграммы коэффициента давления 
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                      Определение аэродинамических коэффициентов

Обтекание крыла воздушным потоком приводит к появлению на его поверхности непрерывно распределенных сил от давления и трения. Поэтому любую аэродинамическую силу и момент можно представить в виде суммы двух составляющих, одна из которых зависит от распределения давления по крылу, а другая – от касательного напряжения трения.

Аналогичным образом выражают аэродинамические коэффициенты сил и момента:
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где 
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 – соответственно аэродинамические коэффициенты лобового сопротивления, подъемной силы и момента тангажа от давления, а 
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 – аэродинамические коэффициенты от трения.

Интегрируя распределение давления по контуру крыла и  проектируя найденную таким образом аэродинамическую силу F на соответствующие оси связанной системы координат, можно вычислить нормальную Y и осевую X силы, момент тангажа Mz и их безразмерные аэродинамические коэффициенты:
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 – составляющая коэффициента лобового сопротивления, вызываемая изменением давления по контуру крыла;
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 – составляющая коэффициента подъемной силы, вызываемая изменением давления оп контуру крыла
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 – составляющая массового расхода 

По найденным аэродинамическим коэффициентам в связанных осях получим соответствующие коэффициенты в скоростной системе координат:
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Для летных углов атаки (
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Расчеты мы будем проводить без учета коэффициентов от силы трения.

Так как значение интегралов 
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 равно площадям фигур, ограниченных замкнутой кривой соответствующих диаграмм, то:
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где 
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 – площадь, мм2;  
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 - масштабы изображения 
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 соответственно по осям ординат и абсцисс, мм–1.

Вычислим эти значения:
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По полученным значениям коэффициентов аэродинамической подъемной силы 
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 можно определить для профиля коэффициент центра давления:
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Для нашего случая 
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и коэффициент аэродинамического качества профиля 
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Рис.1. Схема замкнутой аэродинамической дозвуковой трубы с открытой рабочей частью.


1 – рабочая часть; 2 – насадок на диффузор; 3, 5, 12 – диффузор;4, 7, 13, 14 – поворотные колена; 6, 9 – переходники; 8 – вентилятор; 11 – спрямляющая решетка; 10 – форкамера; 15 – сопло.





а)





б)





Рис. 2. Схема установки для дренажных испытаний профиля крыла в дозвуковом потоке.





1 – сопло аэродинамической трубы; 2 – батарейный микроманометр; 3 – дренажные трубки; 4 – диффузор; 5 – механизм изменения угла; 6 – аэродинамический стол; 7 – стойка; 8 – механизм изменения угла атаки; 9 – дренажные отверстия; 10 – модель крыла; 11 – трубка Пито.





Рис.3. Схема измерения параметров дозвукового потока





Координатная диаграмма � EMBED Equation.3  ��� для профиля крыла под углом атаки � EMBED Equation.3  ���





Координатная диаграмма � EMBED Equation.3  ��� для профиля крыла под углом атаки � EMBED Equation.3  ���





Рис. 4. Векторная диаграмма для профиля крыла под углом атаки � EMBED Equation.3  ���.





Координатная диаграмма � EMBED Equation.3  ��� для профиля крыла под углом атаки � EMBED Equation.3  ���
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