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Пропонований навчальний посібник присвячений тим розділам гідромеханіки, які викладаються у лекційних курсах студентам інституту авіаційних технологій, механіко-машинобудівного інституту, теплоенергетичного факультету, а також факультету хімічного машинобудування. Його метою є ознайомлення студентів у відповідності з програмою лекційного курсу з основами експериментальних досліджень, що виконуються на базі аеродинамічних труб.
     	Під час проведення лабораторних робіт студенти знайомляться з можливими типами та конструкціями аеродинамічних труб, методиками проведення експериментів, метрологічною технікою, що використовується для газових та повітряних потоків. Серед комплексу інформації з досліджень подібного типу для механічних спеціальностей важливого значення набувають лабораторні роботи, пов'язані з вимірюванням локальних та інтегральних параметрів повітряного потоку в аеродинамічних трубах, дослідженням обтікання аеродинамічного профілю та решітки профілів, розподілу тиску по поверхні профілю, визначення коефіцієнтів лобового опору, випробування моделей енергетичного устаткування (зокрема, вітроенергетичних пристроїв) і таке  інше.
     	При підготовці до проведення зазначених лабораторних робіт передбачається, що слухачі вже ознайомлені з основами законів механіки твердого тіла та вивчили загальні закони механіки рідини та газу. Поданий лабораторний практикум складається з трьох основних розділів, які включають до себе такі питання:
ознайомлення з аеродинамічною трубою та практика застосування різних методів вимірювання аеродинамічних параметрів за допомогою різноманітних насадків (трубка Піто – Прандтля), тензометричні та термоанемометричні пристрої  і тощо;
дослідження умов обтікання аеродинамічного профілю (розподіл тиску, відрив примежового шару, визначення коефіцієнта лобового опору, підйомної сили і таке інше;
дослідження течії газу у решітці профілів (розподіл тиску, поля швидкостей перед решіткою та після неї, ККД решітки тощо.

РОЗДІЛ 1.  АЕРОДИНАМІЧНІ ТРУБИ


1.1. Коротка характеристика та принцип дії аеродинамічної труби

     	Незважаючи на те, що теорія стиснених і нестиснених течій досить глибоко та всебічно розроблена та досліджена, побудовані сучасні математичні моделі течій, що враховують безліч факторів впливу на характер обтікання тіла у потоці, розв'язування багатьох практичних задач потребує перевірки, а часто і доповнення достовірною експериментальною інформацією. Фізичне моделювання явищ дає можливість поєднувати теоретичні та експериментальні результати, розширюючи можливості поліпшень у конструкціях машин та механізмів [1 , 2].
       Велику роль у аеродинаміці відіграє експеримент, завдяки якому стало можливим підтвердити основні закони аеродинаміки, спостерігати дійсну картину обтікання тіл, уточнити їх аеродинамічні характеристики. Особлива увага приділяється тим дослідним результатам, від яких залежать надійність, безпека роботи машин і механізмів, пов'язаних з життям та здоров'ям людини. Наприклад, для перевірки обчислень та доробки конструкцій були створені великі аеродинамічні труби, де розміщувались повномірні автомобілі або вітрові агрегати, або, навіть цілі літаки.
Таким чином, важливим розділом аеродинаміки є її експериментальна частина. Для випробувань у різних галузях створено безліч низько- та високошвидкісних, дозвукових та надзвукових, малих та великих ізотермічних аеродинамічних труб з підігрівом, замкненого та розімкненого типу  [1,  2].
Основною метою аеродинамічної труби є забезпечення найкращих умов подібності між обтіканням моделі та натурними умовами, яким відповідає модель. Для цього враховуються безрозмірні критерії подібності Рейнольдса, Маха, геометричної подібності та ін.  Усі сучасні аеродинамічні труби мають чотири невід'ємні складові частини (рис. 1). 
1.  Колектор (або конфузор), розміщений на вході до аеродинамічної труби, де потік розганяється до необхідних у робочій частині параметрів. Тут можна встановити екрани та сітчасті хонейкомби (вирівнювальні решітки) для вирівнювання течії та зменшення турбулентності на виході. Епюри швидкостей, які можуть створюватися в робочій частині труби, показано на рис. 2.


     	Співвідношення площ на вході та на виході  конфузору характеризує ступінь стиснення потоку у робочій частині труби: 
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Рис.1.1. Зовнішній вигляд аеродинамічної труби розімкненого типу:
привідний вентилятор;  2- дифузор;  3- конфузор-колектор;  4- робоча частина;  5- модель, що обтікається потоком;  6- вирівнювальна решітка – сітчастий хонейкомб

     2.  Робоча частина, де розміщено модель, що обтікається потоком, і виконуються усі необхідні вимірювання. Причому робоча частина може бути обмежена твердими стінками (аеродинамічна труба із закритою робочою частиною) або тільки повітрям у стані спокою (труба з вільним потоком). У іншому випадку упродовж межі потоку тиск залишається постійним.

     3.  Дифузор - виконує роль найбільш ефективного перетворювача кінетичної енергії повітряного потоку, що виходить з робочої частини, у потенціальну - енергію тиску. Завдяки дослідженням параметрів дифузора встановлено, що безвідривне обтікання повітрям його стінок забезпечується за кутів розширення не більш як .
     4.  Агрегат привода - служить для підтримки заданої швидкості руху повітря у трубі, подолання тертя на стінках та у вирівнювальних решітках.
     	На рис. 1 показано схему аеродинамічної труби замкненого типу, де вихідний отвір дифузора через канали зв'язаний зі вхідним отвором колектора. Для вирівнювання струму у цих каналах встановлені напрямні лопатки.      	Поряд з агрегатами, що створюють у аеродинамічній трубі модельні умови обтікання, потребується ще й апаратура, яка вимірює та фіксує всі створені у трубі параметри обтікання. Тому паралельно з швидким розвитком дослідницьких стендів інтенсивно змінювалась і техніка експерименту, яка збагачувалася новішими прийомами вимірювань [4, 5].
     	Найбільш поширеним методом вимірювання поля швидкостей у аеродинамічній трубі є визначення повного тиску за допомогою трубок Піто – Прандтля [4] або насадків повного тиску, які являють собою трубку (рис. 3), відкритий край якої напрямлений проти потоку, а інший край приєднаний до рідинного манометра або п'єзометра. Після встановлення рівноваги, перетікання рідини у трубці переривається і швидкість її біля відкритого краю дорівнює нулю. При цьому рівень рідини у трубці підіймається на висоту, що пропорційна статичному тиску та швидкісному напору повітря. Точність вимірювань за допомогою такого насадку залежить від вірогідності градуювальних кривих.
	Звертаючись до рівняння Бернуллі зазначимо, що трубка повного тиску реєструє сигнал від суми

,   				(1.1)  
де перший доданок - це статичний тиск, а другий - динамічний (рис. 4).
     	Щоб відняти останній доданок від суми (1.1), треба з'єднати п'єзометр 1 (рис. 3) з протилежним вихідним отвором трубки 2:

,  			(1.2)
Тоді

 				;    				(1.3)
отримаємо сигнал, пропорційний кореню квадратному від величини швидкості.
1.2. Лабораторна аеродинамічна труба
малої турбулентності замкненого типу

У межах поданого практикуму використовується аеродинамічна груба малої турбулентності замкненого типу як одна із поширених установок для визначення параметрів обтікання вітроагрегатів відновлюваних джерел енергії, лопатей вентиляторів та компресорів і т.ін. Так, для вимірювання лобового опору моделей, підйомної сили та інших силових параметрів потоку потрібні аеродинамічні терези. Поряд з простими пружинними розроблені більш сучасні та прецизійні конструкції тензометричних терезів з автоматичним урівноваженням. Існують також електромагнітні динамометри, що утримують модель у потужному магнітному полі.
[image: Схема АДТ Т-101]Рис.1.2. Аеродинамічна труба замкненого типу



У пневмометрії створюються різноманітні типи приймачів повітряного тиску, але основна увага приділялася створенню реєстраторів тиску різних схем [6]. Використовуються як рідинні, так і механічні манометри та мікроманометри. Останнім часом широко використовуються електричні перетворювачі тиску та індуктивні, ємнісні та тензометричні.
Оскільки важливим параметром при аеродинамічних вимірюваннях є швидкість повітря, то існує багато методів та пристроїв для визначення поля швидкостей у робочій частині труби. Найпоширеніші з них - це візуалізація течій, тензометричні та термоанемометричні вимірювання, а також вимірювання за допомогою спеціальних насадків [5, 6] . Метод візуалізації заснований на відбитті або розсіянні світла малими частками, що вводяться у потік. Якщо фотографувати такі течії, на екрані фотокамери виникають так звані треки часток, тобто їх траєкторії, пройдені за малий час експозиції. Довжина та напрям цих треків з високою мірою ймовірності характеризують особливості обтікання моделі. Єдиною вадою цього методу є необхідність проведення великої кількості фотозйомок та ручної обробки фотоматеріалів. Крім згаданих, існують димові та іскрові методи візуалізації.
    	Більш ефективними з цієї точки зору є тензометричні та термоанемометричні вимірювачі швидкості. Тензометр, завдяки деформації чутливого елемента від аеродинамічного тиску, змінює свій електричний опір і подає калібрований вихідний сигнал про величину швидкості повітря.  Схема термоанемометра змінює свій опір завдяки охолодженню або нагріванню чутливого елемента (тонкий дротик) повітряним потоком. Таким чином, вторинна апаратура реєструє більш точні значення швидкості повітря в аеродинамічній трубі.
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Рис.1.3. Зовнішній вигляд лабораторної аеродинамічної труби

Креслення стенда показано на рис. 1. Основні технічні характеристики стенда наступні:
     	Швидкість повітря - 0...30 м/с.
     	Розміри робочої частини - 900x850x850 мм3.
     	Вентилятор - потужність - 39 кВт.
     	Частота обертання вала - 1450 об/хв.
Для формування прямокутної епюри швидкості на вході до конфузора встановлений хонейкомб (решітка з розміром вікна 100 мм). Пульт керування дозволяє плавно регулювати частоту обертання ротора вентилятора, що дає можливість уникнути великих стрибків у ряді розподілення швидкостей на вході у робочу частину. Це також забезпечує широкий діапазон зміни швидкостей у робочій частині. Завдяки можливості знімання бічних прозорих стінок робочої частини вона може бути як закритою, так і відкритою залежно від особливостей проведення експериментів.
     	Як правило, модель, що досліджується, закріплюється у робочій частині труби в аеродинамічних терезах, які призначені вимірювати компоненти результуючої підйомної сили за допомогою важільної пружинної системи. Існують також терези з тензометричною системою вимірювання силових дій або електромагнітною системою підвішування. Запропонована аеродинамічна труба, крім зазначеної системи кріплення моделі, обладнана спеціальною штангою пневматичного робота-маніпулятора, де встановлюється випробувана модель.
	№
	Найменування параметра
	Одиниці
	Значення

	1
	Частота обертання вала
	об/хв
	0 - 600

	2
	Потужність вентилятора
	кВт
	36,4

	3
	Швидкість повітря
	м/с
	0 - 30

	4
	Температура повітря
	˚С
	12

	5
	Щільність повітря
	кг/м3
	1200

	6
	Габарити робочої частини
	мм
	800 x 850 x 850

	7
	Хонейкомб
	мм
	100 x 120


	На рис.1.4 наведена схема лабораторної роботи щодо конструкції аеродинамічної труби з відповідними технічними характеристиками.
[image: 11]

Рис.1.4.  Конструкція лабораторної аеродинамічної труби

	Лабораторна робота № 2
ГРАДУЮВАННЯ НАСАДКА ПОВНОГО ТИСКУ
     	Фізичні особливості вимірювання у аеродинамічному потоці. Для розуміння фізичних особливостей методів визначення швидкості повітряного потоку в аеродинамічній трубі, що засновані на вимірюванні тиску, звернемося до рівняння Бернуллі для стаціонарного ізентропічного потоку:

.    				(2.1)

Враховуючи, що 				,  				(2.2)
проінтегруємо вираз (2.1), внаслідок чого одержимо 

,   		(2.3)








де швидкості  та  відносяться до тисків  та . Завдяки властивості ізентропічності тиск  (повний тиск), якщо . Враховуючи, що швидкість звуку  дорівнює

,    					(2.4)

то					, 			(2.5)

причому число Маха .

     	За чисел  праву частину рівняння (2.5) розкладемо у степеневий ряд

;  (2.6)
                  [image: http://knowkip.ucoz.ru/image/ustanovka_pito.jpg]           [image: http://izmerkon.ru/userfiles/articles/141226%20-%20classification%20of%20flowmeters%20part2/Pitot.jpg]
Рис.1.4. Зовнішній вигляд трубки повного напору (трубки Піто-Прандтля):
А – схема розташування у трубопроводі; б – структура пристрою


При  одержимо 

. 		         (1.7)

Коли число Маха  достатньо мале, формула (2.7) матиме вигляд


.		 			(1.8)



     	Різниця між повним і статичним тиском , як правило, вимірюється у міліметрах водяного стовпчика і, якщо щільність повітря вважати такою, що дорівнює щільності повітря за нормальних умов (), то швидкість за малих  визначається наступним чином

		.  			(1.9)
Запишемо вираз (2.8) у диференціальній формі

 . 		(1.10)





     	З рівняння (2.10) видно, що помилка при вимірюванні  або  спричиняє таку помилку визначення  або вдвічі меншу для . Тому за малих  градуювальні криві насадків, що будуть розглянуті далі, треба подавати у вигляді

,






де замість  підставляється  - для насадку повного тиску (трубка Піто),  - для насадку статичного тиску та - для комбінованого насадку. За допомогою рівнянь (2.8) та (2.10) можна визначити швидкість потоку за відомих статичного  та повного  тисків.
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Рис.1.5. Переріз робочої частини трубки Піто-Прандтля

Типи та конструкції насадків
Відомо, що на передній частині тіла, зануреного у потік, існує деяка точка, де швидкість перетворюється на нуль, тобто тиск у цій точці дорівнює тиску гальмування, який в свою чергу складає повний тиск у трубці току, що підходить до цієї критичної точки на тілі. Ця обставина покладена в основу методу вимірювання повного тиску за допомогою приладу, що називається насадком Піто [4, 5] або насадком повного тиску (рис. 1.5).
Вимірювання статичного тиску здійснюється приладом у формі зігнутої трубки (рис.4,а), який має приймальні отвори на бічній поверхні трубки, вісь якої напрямлена паралельно повітряному потоку. Діаметри приймальних отворів мають бути не менше ніж 0,1 діаметра трубки та розміщені на відстані не менше як 6 d від носика трубки та 8 d від державки.



     	Картину обтікання цього насадку можна схематично уявити таким чином. Струмки потоку поблизу насадку викривлюються і потік розгалужується. У цьому місці швидкість швидко зменшується і перед насадком виникає застійна зона з дуже повільною течією. Якщо взяти достатньо тонкий порівняно з розмірами головки насадку струмок, що підходить до місця розгалуження потоку, то можна приблизно прийняти, що рідина струмка у застійній зоні майже не рухається, тобто , а тиск швидко зростає і у критичній точці досягає повного тиску , а у точці, розміщеній недалеко від критичної, тиск різко падає до величини  і менше, а надалі по мірі віддалення – знов збільшується, асимптотично наближаючись до статичного тиску .
     	На рис.1.3,б,в показано насадок, який поєднує обидві розглянуті конструкції. Він називається комбінованим насадком. За його допомогою можна визначити швидкість вимірювання тільки однієї різниці тисків [4, 5]. Слід зазначити, що за допомогою цього насадка вимірюється одновимірний потік та реєструється тільки одна величина - швидкісний напір, а для визначення двох- та трьохвимірної картини руху повітря та побудови векторів швидкості користуються насадками у вигляді конуса або кулі, що мають однаковий опір у різних напрямах руху рідини або газу.





     	Насадки термоанемометрів виготовляють у вигляді тонких дротиків, точно орієнтованих на спеціальних голчастих утримувачах у потоці, або сферичних надпровідникових кристалів у скляній оболонці. Такі насадки, введені у досліджувану точку, менше збурюють потік, забезпечуючи найточніші результати вимірювання. Для врахування впливу насадка на поле потоку вводиться коефіцієнт корекції форми насадку . Залежно від умов потоку та форми насадка він може змінюватись від до . Для нашого насадка приймемо приблизно . Після врахування щільності рідини у манометрі  вираз для швидкості буде таким, м/с

 					,   				(1.14)






де - щільність повітря; - вага одиниці об’єму рідини у трубці;  - коефіцієнт насадка, ;  - рівень рідини у манометрі;  - кут нахилу трубки манометра до горизонту.
     	Наведені вище насадки належать до тих приладів, які для підтримання високої точності вимірювань потрібно періодично градуювати. Це здійснюється, зокрема, за допомогою аеродинамічної труби.
     2.3.  Мета роботи - ознайомити студентів з конструкціями насадків повного тиску, методами їх градуювання та вимірювання.
     2.4.  Послідовність виконання роботи
Студент допускається до виконання роботи в тому разі, якщо він прослухав лекцію на вказану тему, ознайомився з теоретичною частиною роботи та підготував протокол роботи.
     2.4.1.  Візуальне знайомство з трубкою Піто-Прандтля. Накреслити переріз приладу з урахуванням усіх розмірів та пропорцій.


     2.4.2.  Насадок вводиться та закріплюється у робочій частині аеродинамічної  труби. Вихідні штуцери насадка з'єднуються з трубками рідинних манометрів, що встановлені поруч (слідкувати за відповідністю трубок  та ).
     2.4.3.  Прилад аеродинамічної труби та пульт керування з контрольними приладами вмикається викладачем. Контрольний прилад - вольтметр, шкала якого відградуйована на швидкість повітря в аеродинамічній трубі.
     2.4.4.  Змінення обертів вентилятора та швидкості повітря у трубі та одночасне заповнення таблиць спостережень.
     2.4.5.  Обчислення результатів за одержаними експериментальними даними та побудова градуювальної характеристики трубки Піто – Прандтля.
На рис.1.6 наведене схематичне зображення протоколу лабораторної роботи.
[image: D:\Кафедра\АД_Труба\Методичка\lab-2.jpg]
Контрольні запитання
     1.  Що таке аеродинамічна труба? Принцип її дії.
     2. Які бувають типи аеродинамічних труб?
     3.  Які задані моделі можна випробовувати у аеродинамічних трубах?
     4.  Які прилади використовуються в процесі експериментування на аеродинамічних трубах?
     5.  Які ви знаєте типи насадків? Їх переваги та вади.
     6. У чому полягає фізична сутність вимірювань за допомогою насадків?
     7. Що таке градуювальна характеристика?
     8. Як покази насадка залежать від щільності газу?
















Лабораторна робота № 3

ВИЗНАЧЕННЯ ПОЛЯ ШВИДКОСТЕЙ В АЕРОДИНАМІЧНІЙ ТРУБІ
	ЗА ДОПОМОГОЮ ПНЕВМАТИЧНОГО НАСАДКА	
ПОВНОГО ТИСКУ (ТРУБКИ ПІТО-ПРАНДТЛЯ)

Вимірювання поля швидкостей
Швидкість, виміряна в одній точці робочої частини аеродинамічної труби, ще не може визначити повну картину потоку та його особливості. Тому введено поняття поля швидкостей того чи іншого рідинного або газового потоку [5]. Поле швидкостей являє собою сукупність результатів дослідів щодо визначення швидкостей у різних точках контрольного об’єму за незмінних умов. Поле формується за результатами вимірювань швидкості за змінних координат тієї системи координат, що жорстко пов'язана з робочою частиною аеродинамічної труби.



     	Сучасні вимірювання поля швидкостей дозволяють одержати двохвимірну і навіть трьохвимірну картину розподілу швидкостей, наприклад у разі обтікання крилового профілю (рис.5). Внаслідок цього можна скоректувати ті чи інші обчислення або доповнити їх новою експериментальною інформацією. Однією з особливостей поля швидкостей в аеродинамічній трубі є те, що у її робочій частині, крім швидкостей основного потоку , складові  (горизонтальна) та  (вертикальна) практично дорівнюють нулю, тому поле швидкостей тут вважають одновимірним.
Визначення поля швидкостей на вході до робочої частини  аеродинамічної труби дозволяє перевірити, наскільки ефективно решітка-хонейкомб  вирівнює епюру швидкості (рис.1,2,а). Вимірювання в області профілю демонструють деформацію поля від втручання тіла до потоку повітря, а поле за тілом свідчить про умови обтікання, розподіл вихрових структур та зміни миттєвих швидкостей.


     Засоби вимірювання швидкостей описані раніше, тому вважаємо за доцільне звернути увагу на методи вимірювання та побудови стаціонарних полей швидкості. Для забезпечення точних вимірювань та правильної орієнтації датчиків швидкості у робочій частині треба встановити координатну систему, що дозволяє точно встановити насадок у заданій точці вимірювання. Крім того, система повинна забезпечувати точне переміщення насадка вздовж координати ( або  , рис.6,а). Тепер можна приступити до вимірювання швидкості за дослідними точками. 
     	[image: H:\АД_Труба\Method_WTunnel\Фрагмент2.jpg]
Рис.1.6. Поздовжній переріз Трубки Піто-Прандтля







Згідно з лабораторною роботою № 1 проводиться підготовка до вимірювань за допомогою насадка Піто-Прандтля. Трубка встановлюється у робочій частині аеродинамічної труби та базується у заданій точці вимірювання. Далі, послідовно пересуваючи насадок уздовж однієї координати, наприклад , і вимірюючи повний тиск  або різницю , одержимо серію значень тисків уздовж осі ,  тобто епюру швидкості у горизонтальній площині. Аналогічно будується й епюра швидкості у вертикальній площині (рис. 6, б). Якщо зробити припущення про симетрію повітряного потоку відносно центральної осі робочої частини, тобто епюра швидкості, наприклад, є горизонтальною, не залежить від висоти проведеного перерізу, то дві центральні епюри ( та ) складуть стаціонарне поле швидкостей у робочій частині аеродинамічної труби. 

2.3. Мета роботи: ознайомити студентів з методами та засобами вимірювання швидкостей; побудувати поле швидкостей у аеродинамічній трубі.


Рис.1.7. Розташування експериментальних точок при вимірюваннях поля швидкості в робочій частині аеродинамічної труби

     3.3.  Послідовність проведення роботи
     3.3.1.  Встановити насадок трубки Піто-Прандтля у робочій частині аеродинамічної труби і з'єднати його з рідинним манометром.
     3.3.2.  Увімкнути привод аеродинамічної труби, пульт керування стендом та контрольні прилади (виконується викладачем).

     3.3.3.  Задати частоту обертання вентилятора та швидкість повітря. Задається координата розміщення насадка відносно стінки труби, наприклад,  = 5 мм. 




3.3.4.  Виконуються вимірювання за зміни  уздовж усієї координати . Після цього  змінюється на іншу величину. Знову, послідовно пересуваючи насадок уздовж осі , вимірюють швидкості.
     	3.3.5.  Результати вимірювань заносяться до таблиці експериментів, після чого виконуються обчислення щодо окремих величин швидкостей. Далі на графічній сітці будується епюра швидкості.
	На рис.1.8 представлена схема протоколу лабораторної роботи


Контрольні запитання
     1.  Що таке поле швидкостей?
     2.  Як будуються епюра швидкості та поле швидкостей? 
     3.  Від чого залежить поле швидкостей?
     4.  Що таке стаціонарне та нестаціонарне поле швидкостей?
     5.  Як датчик швидкості має бути зорієнтований при вимірюваннях поля швидкостей в аеродинамічній трубі?
     6.  Що означає симетрія поля швидкостей?
     7.  Як особливості поля швидкостей впливають на розподіл тисків у робочій частині аеродинамічної труби?
     8.  Наведіть приклади полів швидкості у практиці.
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РОЗДІЛ 2.   ОБТІКАННЯ СФЕРИ ТА КРИЛОВОГО ПРОФІЛЮ

Поданий розділ є продовженням повного комплексу лабораторних робіт з аеродинаміки та відноситься до вивчення умов обтікання аеродинамічного крилового профілю та кулі. Дослідження аеродинамічних процесів включає до себе вимірювання розподілу тиску, умов зриву пограничного шару, визначення основних аеродинамічних коефіцієнтів (лобового опору, підйомної сили, якості профілю та ін..), вимірювання сил, лобового опору та підйомної сили тощо.
Передбачається, що студент вже ознайомлений з основами аеродинаміки в рамках лекційного курсу та виконав усі лабораторні роботи згідно ч. 1 практикуму. Крім цього, студент повинен мати елементарні знання з теоретичної механіки (щодо роботи аеродинамічних терезів) та опору матеріалів (тензометричні аеродинамічні терези).

СИЛИ, ЩО ДІЮТЬ НА ПРОФІЛЬ У ПОТОЦІ РІДИНИ ТА ГАЗУ

Геометричні параметри профілю
Найважливішим елементом конструкції машини або агрегату, що взаємодіють з потоками рідини та газу, є так званий аеродинамічний профіль. Наприклад, поперечний переріз крила літака або ракети, лопатки турбіни або вентилятора, а також річкові та морські риби мають форму продовгуватого вузького тіла з більш притупленою носовою і досить загостреною хвостовою частинами (рис. 1). Таким тілам властивий мінімальний лобовий опір, що й забезпечило їх поширення в різних галузях техніки.
	З метою спрощення таку форму тіла називають криловим профілем, або просто профілем [1, 2]. Криловий профіль здатний створювати в потоці підйомну силу, що значно більша за силу лобового опору. Як правило, крило літака має форму, симетричну відносно деякої площини – площини симетрії.
	Одна з можливих конфігурацій профілів зображена на рис.1.1. Точка А – передній край профілю, точка В – задній, або точка сходу профілю. Лінія АВ, що з’єднує дві найвіддаленіші точки профілю, тобто передній і задній його краї, називається хордою профілю В. Хорда ділить профіль на дві частини – верхню та нижню. Кут між хордою і напрямом незбуреного потоку називається кутом атаки , якщо вектор швидкості незбуреного потоку паралельний площині профілю. У більш загальному випадку кут атаки вимірюється між хордою профілю та проекцією швидкості незбуреного потоку на площину профілю.


Рис.2.1. Основні геометричні характеристики крилового профіля

Вивчаючи геометричні характеристики профілю, як правило, користуються системою прямокутних координат, початок якої збігається з передній краєм профілю. Вісь  напрямлена вздовж хорди до заднього краю, а вісь  - уверх. У цій системі координат рівняння верхнього контуру профілю має вигляд 

нижнього 


Рис.2.2. Сили, що діють на криловий профіль
Товщина профілю в будь-якій точці хорди є різницею ординат точок  та . Найбільшу довжину перпендикулярного до хорди відрізку – між верхнім та нижнім контурами профілю, тобто  , називають максимальною товщиною профілю та позначають С. Відношення максимальної товщини профілю С до довжини хорди називають відносною товщиною профілю:
, або в % .

Рис.2.3. Основні геометричні параметри крилового профіля

Лінія, що з’єднує середини відрізків  , побудованих у різних точках хорди, називається середньою лінією профілю (пунктирна лінія). У частинному випадку, коли профіль симетричний, хорда збігається з середньою лінією. Найбільша ордината середньої лінії є кривина профілю  , а її відношення до хорди – відносна кривина
, або .
	Абсциси найбільшої товщини та найбільшої кривини позначаються відповідно  (рис. 1). Відношення цих величин до хорди називаються відносними абсцисами відповідно товщини 

та кривизни 

Радіуси кривизни у «головці» та «хвостовині» профілю  також відносяться до хорди, наприклад відносний радіус , та часто виражається у відсотках до довжини хорди. Серії профілів можна отримати шляхом деформації якогось профілю за заданим законом зі збереженням незмінними одного або декількох вищевказаних безрозмірних параметрів.
Величини  є геометричними параметрами профілю, від яких залежать його аеродинамічні характеристики.

Аеродинамічні сили
Взаємодія між газом (повітрям) та профілем, що рухається, призводить до утворення безперервно розподілених по всій поверхні профілю так званих аеродинамічних сил, які можна охарактеризувати величинами нормального та дотичного напружень у кожній точці поверхні профілю . Результуюча сил тиску та тертя  , що виникають за умов руху повітря відносно профілю, називається повною аеродинамічною силою. При теоретичному та експериментальному дослідженні силової взаємодії між тілом та середовищем, що рухається, зручно розглядати проекції цієї сили на осі зв’язаної системи координат, які позначаються  . Система координат, де вісь абсцис пов’язана з напрямом руху крилового профілю, тобто з урахуванням впливу кута атаки  , називається швидкістю, а складові сили  позначаються . Сила  називається підйомною , а сила  - лобовим опором. Силу  називають аеродинамічною нормальною, а силу  – поздовжньою. 

Рис.2.3. Основні аеродинамічні сили, що діють на криловий профіль

У двох системах координат вказані сили пов’язані між собою залежностями




За величинами та  для кожного кута атаки можна визначити за формулами (2.2) підйомну силу  та силу лобового опору . Згідно з дослідними даними поздовжня сила  і товщина профілю малі порівняно з нормальною силою  та хордою профілю.

Аеродинамічні коефіцієнти та якість профілю
Підйомна сила  та сила лобового опору  визначаються ще й у інший спосіб:

де  – швидкісний напір або динамічний тиск незбуреного потоку;  – коефіцієнт підйомної сили; – коефіцієнт лобового опору;   - несуча площа профілю;  - швидкість потоку на нескінченності.
	Відповідно формули для нормальної та повздовжньої сил мають вигляд


де   - коефіцієнт відповідно нормальної та повздовжньої сили.

Рис.2.5. Види аеродинамічного тиску на поверхнях крилового профіля
Якщо коефіцієнт повної аеродинамічної сили позначити , то 

де .
Враховуючи ці вирази, можна перейти від виразів (1) та (2) до коефіцієнтів сил:


та


	Якщо кути атаки малі, то приблизно можна вважати, що  ,  . Тоді, враховуючи, що на практиці коефіцієнт опору  звичайно на порядок нижчий за коефіцієнт підйомної сили , вирази (5) та (6) можна звести до простішої та зручнішої форми:


Оскільки тиск на профіль для сил складає
- нормальної 		
- поздовжньої 		
де ,  - тиск на частині профілю відповідно нижній, верхній, передній та задній; - довжина відрізку профілю, то коефіцієнт підйомної сили при малих кутах атаки

Як правило, всі аеродинамічні коефіцієнти визначаються ваговим методом, для чого на спеціальних аеродинамічних терезах вимірюються безпосередньо в потоці аеродинамічної труби сили та моменти, що діють на модель крила, а потім обчислюються коефіцієнти.


Рис.2.7. Схематичне зображення дії сил у повітряному потоці

	З метою оцінки аеродинамічних властивостей профілю вводиться поняття про якість профілю К, тобто відношення підйомної сили до сили лобового опору:

	Ця величина являє собою тангенс кута нахилу повної аеродинамічної сили  до напряму незбуреного потоку, (рис.7). Чим менший лобовий опір за такої самої підйомної сили, тим вища якість профілю. Безрозмірні величини  та  є основними аеродинамічними коефіцієнтами профілю.

Залежність аеродинамічних коефіцієнтів від кута 
атаки профілю
	Коефіцієнти  та  залежать від форми профілю, кута атаки, критеріїв подібностей Рейнольдса  і Маха , ступеня турбулентності та ін.. Для динамічно подібних течій ці коефіцієнти однакові, тому результати експериментальних досліджень також подаються у вигляді залежностей для аеродинамічних коефіцієнтів.
	Типові криві залежностей аеродинамічних коефіцієнтів  від кута таким при малих швидкостях обтікання показані на рис. 2. За великих кутів атаки, коли зі збільшення градієнта тиску вздовж профілю починається відрив потоку, лінійність  порушується і пілся максимуму  зменшується.

Рис.2.8. Обтікання профіля при ненульовому куті атаки

Для звичайних профілів величина  коливається в межах 0,9…1,4. Кут атаки, при якому  максимуму, називається критичним . Для сучасних літаків він дорівнює приблизно 0,25…0,35 рад. Для профілів малої довжини  набагато більший. З іншого боку, кут атаки, за якого , називають кутом нульової підйомної сили, що позначається  Звичайно, він є від’ємним та малим за значенням (). Симетричні профілі мають .
	Лінія, що проведена із заднього краю профілю у напрямі, вздовж якого , називають аеродинамічною хордою профілю, а кути атаки, що відраховуються від цього напряму, називаються аеродинамічними кутами атаки. На прямолінійній частині графіка (рис. 2)  коефіцієнт підйомної сили визначається рівнянням

де  - кутовий коефіцієнт прямолінійної частини графіка.
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Рис.2.9. Структура повітряного потоку за ненульових кутів атаки: а- вихрові структури у супутньому сліді; б – епюри тиску на поверхнях профіля
Зміна коефіцієнта нормальної сили  подібна залежності . Залежність коефіцієнта лобового опору  від кута атаки звичайно має вигляд параболи (рис. 3а). Спочатку  змінюється слабко, а потім швидко збільшується, що зумовлено відривом пограничного шару. За деякого значення  коефіцієнт  досягає мінімального значення    (для симетричного профілю це відбувається за  ). Характер зміни коефіцієнта  залежить від  значною мірою відрізняється від характеру зміни . Аеродинамічний коефіцієнт  й на більших кутах  (на відміну від )  може бути від’ємним (формула (5)).
	Аеродинамічна якість профілю К також залежить від кута атаки. Максимальне значення  може досягати 25 (рис. 3,б). Кут атаки, за якого , називається найвигіднішим кутом атаки. При якість профілю дорівнює нулю. Велике практичне значення мають залежності 

що називають полярами 1 (рис.4,а) та ІІ роду (рис.4,б), оскільки вони дозволяються визначити величину та напрям аеродинамічної сили. Кожна точка поляри відповідає певному куту атаки .
	За однакових масштабів уздовж осей  та  вектор, що з’єднує початок координат з тією чи іншою точкою поляри І роду, за величиною та напрямом є коефіцієнтом результуючої аеродинамічної сили, що відповідає даному куту атаки  . Тому поляру можна розглядати як полярну діаграму в координатах  та .
	Найбільш характерні точки поляри (рис. 4):

- точка максимальної аеродинамічної якості. Графічно вона позначається дотичною, що проведена до поляри з початку координат. Справді, , , тобто  відповідає тому випадку, коли вектор  – збігається з дотичною;
2 – точка мінімального  коефіцієнта опору, що відповідає режиму максимальної швидкості в горизонтальній площині;
3 – точка максимального коефіцієнта підйомної сили за .
Полярою ІІ роду зручно користуватися при розрахунках стійкості та міцності.
Центр тиску та фокус профілю

Точка D, є точкою перетину лінії дії повної аеродинамічної сили з хордою крилового профілю, називається центром тиску (див. рис. 1). Відношення абсциси центра тиску до хорди профілю позначають  . Щоб визначити абсцису точки прикладення аеродинамічної сили, треба знати момент аеродинамічної сили відносно будь-якої точки на профілі (наприклад, відносно переднього краю профілю).
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Рис.2.10. Основні аеродинамічні параметри крилового профіля

Момент нормальної сили можна записати у вигляді 



звідки абсциса центра тиску, що відлічується від переднього краю профілю
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Рис.2.11. Зміна підйомної сили залежно від кута атаки профіля
			

де  - коефіцієнт певного моменту.
	Далі одержимо 

Як показують досліди, для тонких та слабо зігнутих профілів величини  та  майже не залежать від форми профілю, а  – навпаки, значною мірою від неї залежить. Момент сили   відносно довільної точки F на хорді профілю

Переходячи до безрозмірних коефіцієнтів, маємо 



Цілком ймовірно, що за  коефіцієнт моменту  і не залежить від кута атаки.
Характерна для профілю точка , що маж таку властивість, коли розрахований відносно неї головний момент сил тиску потоку не залежить від кута атаки, називають фокусом профілю. Для більшості профілів = 0,22…0,25, тобто фокус профілю перебуває приблизно на відстані І/4 хорди від переднього краю профілю. Для симетричного профілю криві  та  проходять крізь початок координат. У такому випадку у межах лінійної залежності з двох трикутників (див. рис. 2) отримаємо

або 

Тому для симетричного профілю положення центра тиску по кутах атаки залишається незмінним та збігається з фокусом профілю.

РОЗПОДІЛ ТИСКУ ПО ПОВЕРХНІ ПРОФІЛЮ
Щоб розрахувати профіль на міцність, крім коефіцієнтів ,  треба знати розподіл тиску по профілю, що зображується графічно у вигляді координатної або векторної діаграми. Координатна діаграма будується в системі координат, де за віссю абсцис відкладають відносні відстані    (- хорда профілю), а за віссю ординат коефіцієнт тиску , де , . Епюри розподілу тиску (координатні діаграми) для несиметричного профілю за різних кутів атаки  зображені на рис 5., а. У критичній точці . За від’ємних кутів атаки ця точка лежить на верхній поверхні профілю, а при   переходить на нижню.
На верхній та нижній поверхнях поблизу частини виникає інтенсивне прискорення потоку з відповідним зниженням тиску, причому зменшення тиску на верхній стороні профілю проходить інтенсивніше, ніж на нижній. Ці дільниці профілю є конфуз орними. За точками мінімуму тиску потік сповільнюється, а тиск збільшується. Ці дільниці профілю є дифузором. На задньому краю профілю, де зливаються струмені, що збігають з верхньої та нижньої поверхонь профілю, повний тиск не відновлюється, бо в пограничному шарі спостерігаються незворотні втрати тиску.
Якщо місцеві швидкості більше за  , то 
рмісц ≤ роо	та 	Δр ≤ 0
У цьому випадку зниження тиску називають підсосом. Якщо Vмісц ≤ Voo, то рмісц ≥ роо та . Таке підвищення тиску називають підпором. У точках, де місцева швидкість досягає швидкості незбуреного потоку, коефіцієнт тиску дорівнює нулю.
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Рис.2.12. Розподіл тиску на поверхнях крилового профіля

З наведених епюр розподілу тиску (рис.2.12) можна зробити висновок про те, що за малих додатніх кутів атаки зниження тиску на верхній поверхні профілю значно більше за абсолютною величиною порівняно зі зростанням тиску на нижній поверхні. Тому в цьому випадку аеродинамічна підйомна сила профілю утворюється переважно за рахунок підсосу на верхній поверхні та меншою мірою – за рахунок підпору на нижній.
У разі зменшення кутів атаки до критичних картина розподілу тисків по верхній поверхні суттєво змінюється: підсос на верхній стороні досягає великих значень  (), а підпор на нижній, - як і раніше, характеризується величиною . У цьому випадку на верхній поверхні профілю з’являються значні дифузорні дільниці, де виникають великі позитивні градієнти тиску, які як відомо, викликають відрив пограничного шару.
Схему обтікання профілю за критичного кута атаки, а також епюри розподілу тисків з відривом пограничного шару для нестисненої рідини показано на рис. 5, а. Точка мінімум тисків у дозвукових профілів з відносною товщиною  розміщується на верхній поверхні поблизу переднього краю профілю. Це призводить до більш раннього переходу ламінарного пограничного шару в турбулентний ,а за великих перед критичних кутів атаки профілів з тонким «носом» - до відриву потоку. 
[image: http://cae-club.ru/sites/default/files/imagecache/Original/profil_davlenie.gif]
Рис.2.13. Результати чисельного моделювання процесу 
обтікання крилового профіля

На діаграмі розподілу тиску (рис. 5, б) безрозмірний коефіцієнт тисків  зображений у вигляді стрілок векторів, напрямлених по нормалі до поверхні профілю. Область підсосу (розрідження) починається знаком “-”, а підпору – знаком “+”, причому підсмоктування вказане стрілками, що напрямлені в бік зовнішньої нормалі, а підпор – у бік внутрішньої.
Епюри тисків дозволяють побудувати графік розподілу навантаження від сил тиску по хорді профілю. На картину розподілу тисків впливає також норма профілю: відносна товщина, положення точок максимальної товщини та кривини.

ЛАБОРАТОРНА РОБОТА № 4

РОЗПОДІЛ ТИСКУ ПО ПОВЕРХНІ ПРОФІЛЮ,  ЩО ОБТІКАЄТЬСЯ 
У ПОТОЦІ ДОЗВУКОВОЇ ШВИДКОСТІ


Мета роботи – отримати епюри розподілу тиску за декількох характерних кутів атаки.

Загальні відомості

На основі підрахунків за батарейним манометром (рис.3.1) та мікроманометром обчислюється безрозмірна величина 



що називається коефіцієнтом тиску. Потім виконується побудова графічних залежностей тиску. Отримані картини розподілу тиску на поверхні профілю дозволяють визначити аеродинамічні сили та їх коефіцієнти.
	Розглянемо епюру розподілу тиску по профілю (беручи  ), побудовану у векторній формі (рис.3.2). Виділимо елементарну частину профілю, ширина якої по хорді дорівнює . Елементарна сила  діє на відрізок верхньої поверхні профілю  під деяким кутом  до хорди. Відповідно на нижній поверхні виділеного елемента профілю діє сила . 
	Для будь – якої сили, наприклад , що діє по нормалі до елементарної поверхні профілю, можна записати



Надлишковий тиск уявимо у вигляді: p = (pточ – рст),    тоді або .
Силу  можна розкласти на дві складові: елементарну нормальну  та елементарну тангенціальну .
Користуючись формулами переходу  (1), (2) та взявши  можна вказати 
 
тоді	 або 

,
де .    Тоді .
   	
[image: http://www.rcdesign.ru/var/rcd/storage/images/articles/avia/wings_profile/ris8/27456-1-rus-RU/ris81.jpg]
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Рис.2.14. Обтікання профіля при нульовому (а) 
та ненулювому (б) кутах атаки

	Для виділеного елемента профілю підйомна сила
.

Повна підйомна сила для профілю

Коефіцієнт підйомної сили

або

У безрозмірній формі, коли  , отримаємо .
Користуючись отриманим графіком розподілу тиску, проведемо графічне інтегрування. Останнє рівняння матиме вигляд
 		 
де F – площа обмеження кривої; m,n -  масштаб відповідно   та  .
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Рис.2.15. Зміна полів тиску при різних кутах атаки профіля

Тангенціальна сила   визначається аналогічно підйомній силі y, але без урахування сил тертя, тобто буде визначена тільки проекція сили тиску на вісь .
Опис моделей профілю
	Модель симетричного крилового профілю виготовлена з листового металу, її ширина 200 мм, максимальна товщина 45 мм, довжина за хордою 165 мм. Посередині розрізу профілю вздовж усієї поверхні зроблені отвори діаметром 2,2 мм для вимірювання тиску вздовж профілю. Від 17 вимірювальних отворів відходять повітровід води з гнучкими трубками діаметром 3мм, що з’єднуються з відповідними трубками батарейного рідинного манометра (позначені номерами ). При цьому прийнята гіпотеза про симетричність та рівномірність розподілу тиску за поверхнею профілю.
	Друга модель профілю має вигляд профілю М.Є.Жуковського з такими параметрами: довжина по хорді – 155 мм, ширина – 200 мм, параметр згину – 45 мм. Ця модель також має 17 вимірювальних отворів, що розташовані у середньому перерізі моделі.

Батарейний рідинний манометр
	Батарейний манометр (рис.3.1) служить для вимірювання тиску одночасно в усіх точках профілю. Він складається з бачка 1 великого об’єму,  розташованого на такій висоті відносно вертикальних каліброваних трубок, що дозволяє робити підрахунки навіть при зниженні рівня рідини в тих трубках, де протягом досліду буде діяти підвищений тиск.
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Рис.2.16. Зовнішній вигляд батарейного рідинного манометра
Вертикальні трубки 2 мають спільну шкалу; відмітка «0» поставлена посередині вертикальної шкали. Зверху до бачка 1 підведена трубка А, з’єднана з вимірювачем статичного тиску. Вимірюючи тиск у точці на профілі, отримаємо	


Проведення вимірювань. Порядок виконання роботи
	Вимірювання виконують методом миттєвих підрахунків. Спостерігач, що сидить біля батарейного манометра, засікає попередні дані (спеціальні пересувні двигуни, що надягнуті на скляні трубки ), за менісками рідини в кожній трубці. Після цього він дає команду «Відрахунок», при цьому потрібно зафіксувати покази мікроманометра, що вимірює швидкісний напір.
	2.5.1. Перед початком роботи уважно ознайомитися з теоретичною частиною лекційного курсу щодо крилових профілів та методичними вказівками.
	3.5.2. Скласти протокол лабораторної роботи за формою, що наведена у кінці роботи.
	3.5.3. У протоколі накреслити схеми батарейного манометра та досліджуваного аеродинамічного профілю. При цьому вказати всі точки вимірювання з відповідними номерами.
	3.5.4. Згідно зі схемою з’єднання точок вимірювання з батарейним манометром на стенді зробити відповідні помітки на схемі в протоколі.
	3.5.5. Досліджувану модель профілю встановити в робочій частині аеродинамічної труби, а пневматичні вихідні трубки з’єднати згідно зі схемою з відповідними трубками батарейного манометра.
	3.5.6. Увімкнути привод аеродинамічної труби (робить тільки викладач).
	Швидкість повітря змінюється в межах 0,5…2 м/с;
	Кути атаки профілю змінюються в межах -15…+15 ˚ С.
	Наприклад: -15, -10, -5, 0, 5, 10, 15 град.
	3.5.7. Вимірювання проводити за умов стаціонарного руху повітря в робочій частині аеродинамічної труби. Для цього, перед вимірюваннями необхідно витримати 3…5 хв. для того, щоб робочі параметри (швидкість та рівномірність руху повітря по усьому перерізу робочої частини) встановилися на сталу величину.
	3.5.8. Дані спостережень знімати по трубках манометра відносно умовного нуля одночасно та заносити в таблицю спостережень.
	Після зміни кута атаки профілю або швидкості повітря в аеродинамічній трубі вимірювання, наведені в пп. 3.5.7 та 3.5.8, повторити.
	3.5.9. За результатами вимірювань виконати відповідні розрахунки та побудувати графічні залежності розподілу тиску по всій поверхні профілю від кутів атаки, швидкості повітря тощо
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Контрольні запитання
Що таке коефіцієнт тиску  ?
Яке значення має місцева швидкість, якщо   ?
Як форма профілю та кут атаки впливають на картину розподілу    ?
Як стисненість повітря впливає на коефіцієнт тиску в критичній точці (V=0) ?

Лабораторна робота №5

ВИЗНАЧЕННЯ  ОСНОВНИХ АЕРОДИНАМІЧНИХ  КОЕФІЦІЄНТІВ КРИЛОВОГО  ПРОФІЛЮ

	Мета роботи – отримати значення основних аеродинамічних коефіцієнтів; побудувати графічні залежності; зробити відповідні розрахунки аеродинамічних параметрів.

Загальні положення
	Як зазначалося в підрозділі 1.4.: поляра 1-го роду(рис.4,а)  є найважливішою характеристикою крилового профілю, основою аеродинамік-них розрахунків. Маючи поляру, можна визначити величину та напрям рівнодійної аеродинамічних сил, що прикладені до профілю. За графічними залежностями та  від кута атаки можна обчислити аеродинамічні коефіцієнти.
Зазначимо також, що поляра   симетрична відносно осі абсцисс, а криві  та   проходять крізь початок координат. Коли профіль стає несиметричним, тоді й поляра втрачає симетрію та одночасно зміщується вверх, а криві   та  ліворуч (рис. 4.1). 
Вимірювані параметри
Модель профілю випробується у трикомпонентних аеродинамічних терезах (1). Підйомна сила Y тут вимірюється двома ваговими елементами  та   ,лобовий опір Q – елементом Q.  Таким чином, для кожного кута атаки на вагових елементах визначаються величини ,  та Q. З цього випливає, що сила Y розкладається на дві складові :
.
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Рис.2.25. Побудова поляри при обтіканні крилового профіля


Перша складова підйомної сили Y передається до вимірювального Елемента  без будь-яких змін та знаходиться з рівняння

Y1 d = (p1 – p10) d
де d – плече сили  , тобто відстань між шарнірами елементів вимірювання.
Передача другої складової  ваговому елементу  залежить від кута атаки, тому  виправляється за допомогою коефіцієнта :
   ,
звідки
y2 = (p2 – p20) Ra/ l cos

У результаті підйомна сила моделі
,
де   -  покази відповідних вагових елементів під час вимірювання;    -  «нульові» покази вагових елементів,   -  практично незмінне за різних кутів атаки та дорівнює самому собі за ;  для різних кутів  буде різним;  -  передаточний коефіцієнт вагового елемента  ; за умов використання тензометричних терезів 
Лобовий опір моделі
Q = (Qвим  - ΔQ0),
де   -  покази вагового елемента Q під час досліду на повному куті атаки;   -  лобовий опір підвіски терезів за швидкості потоку, що відповідає моменту підрахунку, яка знаходиться методом попереднього градуювання.
Складемо рівняння рівноваги моментів відносно певної точки (центру ваги):

або 

Тоді за отриманими величинами Y, Q та M обчислюємо коефіцієнти:



або 


де S –площа крилового профілю;  - середня аеродинамічна хорда крила;   - константи.
Після обчислення аеродинамічних коефіцієнтів будуються поляра 1-го роду та графіки залежностей 
Полярна діаграма  будується в координатах   -  абсциса,   -  ордината. Для решти графіків необхідно вказати: на осі абсцис – масштаб кута атаки , а на осі ординат – коефіцієнти  (рис. 4.2).

. Порядок виконання роботи
4.3.1. Ознайомитися з відповідними лекціями з курсу «Механіка рідини та газу» та теоретичними вказівками практикуму.
4.3.2. Вивчити конструкцію трикомпонентних терезів та скласти схему і вміти пояснити їх роботу.
4.3.3. Встановити модель профілю в терезах та перевірити всі нульові установки. Перед початком вимірювань провести статичне балансування усієї системи.
4.3.4. Увімкнути привод аеродинамічної труби (це робить викладач) :
Швидкість змінюється в межах 0,5…2,0 м/с;
Кути атаки змінюються в діапазоні -15…+15  ,
Наприклад: -15, -10, -5, 0, +5, +10, +15.
4.3.5. За всіх кутів атаки, на яких будуть проводитися досліди, зафіксувати нульові відправні відліки   за допомогою робочих терезів або тензорегуляторів.
4.3.6. Установити заданий кут атаки, зробити вимірювання, занести результати до протоколу лабораторної роботи.
4.3.7. Після закінчення вимірювань виконати розрахунки згідно з наведеними формулами, результати занести до таблиці. Побудувати графічні залежності:


Контрольні запитання
Що таке поляра першого роду?
Назвіть усі аеродинамічні коефіцієнти та що вони позначають?
Як визначаються кути атаки  тощо.
Як форма крилового профілю впливає на аеродинамічні коефіцієнти?
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Лабораторна робота №6

ВИЗНАЧЕННЯ ПЕПЕПАДУ ТИСКУ ТА ЛОБОВОГО ОПОРУ 
КУЛІ  ПРИ ЇЇ  ОБТІКАННІ  ПОТОКОМ ПОВІТРЯ

	Мета роботи – визначити особливості обтікання моделі за різних умов потоку повітря; побудувати графічні залежності перепаду тиску та лобового опору від швидкості потоку.


Особливості обтікання кулі в потоці рідини та газу

	При обтіканні тіл певної форми в потоці рідини або газу неодмінно будуть виникати кризові явища, що пов’язані з умовами обтікання, в’язкістю середовища тощо. Ці явища можуть супроводжуватися відривом потоку при обтіканні, але й можуть бути безвідривними.
	Наприклад, за еталон тіла, що обтікається без відриву, приймається плоска ідеально гладка пластина, встановлена паралельно потоку, а еталоном тіла, що обтікається з відривом,- куля (сфера). Фізична суть кризового явища пов’язана з переходом пограничного шару середовища на стінках тіла з ламінарного стану в турбулентний. Область пограничного шару, де здійснюється перехід з ламінарного до турбулентного потоку, називається точкою переходу.
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Рис.2.26. Трьохмірне зображення ліній струму при обтіканні сфери

Пластинка безмежно малої товщини, що рухається у повітрі при нульовому куті атаки, витримує тільки опір тертя, тоді як куля обтікається у в’язкій рідині з виникненням примежового шару, що завжди відривається від поверхні.
	Відрив примежового шару виникає поблизу точок поверхні, де напруга тертя  стає такою, що дорівнює нулю, а потім змінює знак на протилежний. Чим більше величина , тим більший шлях пройдуть частинки повітря в примежовому шарі перед тим, як  стане дорівнювати нулю. Звідси очевидно, що за умов змішаного примежового шару, коли на задній півсфері є турбулентна течія з підвищеними значеннями  або коли точка переходу стоїть перед точкою відриву, то відрив виникне далі від передньої критичної точки, ніж при ламінарному примежовому шарі.
	Чим далі від передньої критичної точки виникає відрив, тим вужча область, що заповнена вихровими структурами, які відходять від кулі. У цій зоні завжди створюється ефект підсмоктування, пов’язаний з відривом потоку. Тому, чим менша частина поверхні задньої півсфери, на яку діє знижений тиск, тим ближче до ідеальної рідини обтікання та в результаті менша асиметрія в розподілі тиску відносно міделевого перерізу кулі (рис.5.1)


5.2. Визначення перепаду тиску та лобового опору кулі

	Досвід показує, що не зважаючи на зростання опору тертя за умов переходу від ламінарного до турбулентного шару, криза обтікання завдяки вказаному явищу призводить до зменшення повної сили лобового опору кулі. Це ж відноситься до тіл іншої форми, що погано обтікаються потоком. На рис. 2.27. показаний закон розподілу тиску за різних умов обтікання кулі.
З цієї розгорнутої діаграми залежності коефіцієнта тиску

1 = рнад / q = 1 - 

від кутової координати точки на сфері (широті) Q, град, бачимо, що в заданій критичній точці кулі (Q=180˚) та поблизу неї тиск набагато більший за умов турбулентного пограничного шару в’язкої рідини (Re=4,6⋅), ніж за умов відриву ламінарного пограничного шару (Re=1,72⋅).  Але цей тиск не досягає значення, яке властиве передній критичній точці, що можна побачити у разі відсутності  усякого відриву (рис. 2.27).
	Через свою чутливість до початкової турбулентності потоку в експериментальній аеродинаміці куля вважається показником ступеня початкової турбулентності.
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Рис.2.27. Приклад ламінарного безвихрового обтікання сфери

З графіка розподілу тиску по поверхні кулі (рис. 2.28) видно, що зміна числа Рейнольдса Re найбільше впливає на картину тисків у кормовій частині кулі. Справді, якщо за умов до кризового обтіканні в цій зоні спостерігається підвищений тиск.  Досвід показує, що саме кормова зона кулі найбільшою мірою реагує на зміну числа Рейнольдса Re. Вказана зона визначається полярними координатами 𝛳=150…210˚.
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Рис.2.28. Схема розподілу тисків в околі сфери, що обтікається

Коефіцієнт лобового опору кулі обчислюється за відомою формулою


де   -  ваговий еквывалент лобового опору кулы на терезах, кг; q – швидкісний напір потоку, визначається за мікрометром

;

Якщо порівняти одні значення тиску, отримані в результаті вимірювання його в критичній точці, а другі – в кормовій частині з координатою 𝛳 = 157˚, то зміна умов обтікання буде сильно впливати на перепад тисків у цих точках. Згідно з результатами експериментальних випробувань (4) за допомогою величини можна визначити критичнее число Рейнольдса  ,яке відповідає переходу від обтікання з ламінарним пограничним шаром та переднім положенням точки відриву до обтікання з турбулентним пограничним шаром та заднім положенням точки відриву (рис.2.12). Щоб підвищити точність вимірювань, тиск у кормовій частині кулі беруть не в одній, а в декількох, наприклад у чотирьох, точках. Далі він осереднюється та подається до манометра.
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Рис.2.21. Результати чисельного моделювання обтікання сфери

	За результатами дослідів будується графік залежності ,  на якому за величиною 1,22 визначається величина  , а потім за графіком   встановлюється ступінь початкової турбулентності.
5.3. Порядок виконання роботи
	5.3.1. Ознайомитися з теоретичною частиною лабораторної роботи та з відповідними лекціями.
	5.3.2. Підготувати протокол роботи, скласти схему лабораторної установки.
	5.3.3. Встановити кулю на підвісці аеродинамічних терезів та з’єднати її отвори трубками з мікроманометром. Зорієнтувати утримувач модельної кулі співвісно вектору швидкості повітряного потоку.
	5.3.4. Увімкнути привод аеродинамічної труби (це робить тільки викладач): швидкість повітря у робочій частині труби змінюється в діапазоні 0…2 м/с. Наприклад: 0.5, 1.0, 1.5, 2.0 м/с.
	5.3.5. Результати вимірювань зафіксувати мікроманометром або батарейним рідинним манометром та занести в таблицю спостережень протоколу.
	5.3.6. Обробити результати вимірювань, за ними побувати графік залежності 
[image: http://www.opf.nsu.ru/ru/sites/default/files/imagecache/slider_preset/img/equipment/hds5.png]
Рис.2.29. Характерні зони навколо сфери, при обтіканні 
її потоком повітря
Контрольні запитання
Який зв’язок існує між ступенем початкової турбулентності потоку та критичним числом Re ?
Що таке критичне число Рейнольдса  ?
Як змінюється тиск по поверхні кулі ?
Як опір кулі залежить від числа Re ?
Які можливості існують для зниження лобового опору кулі або для віддалення точки відриву потоку ?
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РОЗДІЛ 3. 

АЕРОДИНАМІКА  РЕШІТКИ  ПРОФІЛІВ


Перед гідромашинобудівниками поставлено важливі задачі створення ефективних гідротурбін, наcосів, гідротрансформаторів, компресорів та вентиляторів. Нині досягнуто високого рівня енергетичних та кавітаційних якостей цих машин, але подальше удосконалення  існуючих машин та розробка нових агрегатів мають здійснюватися на  базі широких теоретичних та експериментальних досліджень у галузі гідро-аеро-динаміки [1…4]. Оскільки одним із основних агрегатів гідромашини є робоче  колесо або турбіна, то при проведенні досліджень велику увагу слід приділяти вивченню та оптимізації гідродинамічних процесів  у самій машині та особливостей руху робочого тіла (рідини або газу) у межах лопатей робочого колеcа   [1,2,4,5].
Поданий лабораторний практикум, частина 3, присвячений вивченню теоретичних та практичних аспектів руху рідини або газу у між- лопатевому просторі турбіни або робочого колеса. 
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Розглянуті різні конструкції лопатей, геометрія робочих коліс,  вплив тих або інших характеристик на особливості розподілу швидкостей на поверхнях лопатей. Крім того, особлива увага приділяється  побудові так званих трикутників швидкості, від яких залежать основні  параметри агрегату - потужність, напір, ККД тощо. 
Поданий практикум передбачає, що студент ознайомлений з курсом лекцій "Механіка рідини та газу" або ''Аеродинаміка" та опрацював лабораторні роботи згідно з частинами 1 та 2 поданого лабораторного практикуму. Лабораторні роботи, що виконуються згідно з практикумом, є  основою для вивчення курсу "Гідромашини". Студент має ознайомитися з cучасними методами та пристроями для вимірювання та реєстрації гідродинамічних параметрів - полів  швидкості часток рідини або газу, полів тисків тощо.
У гідравлічних машинах основним робочим органом є робоче колесо.  Саме у робочому колесі внаслідок взаємодії рідини (або газу) з лопатями проходить зміна енергії потоку. У гідравлічній турбіні рідина  віддає частину своєї енергії лопатям обертового робочого колеса.  У колесі насоса, навпаки, запас енергії рідини збільшується  [1…3, 5].
У обертальних машинах одне колесо виконує функції як турбінного,  так і насосного колеса: за одного напряму течії воно працює як турбінне, за іншого - як насосне. Звичайно, робоче колесо має ряд рівномірно розташованих по колу  однакових за формою лопатей, що обмежені двома концентричними  поверхнями обертання. У загальному випадку лопаті мають складну тривимірну форму. Така лопатева система у гідромеханіці називається  гідродинамічною решіткою профілів. Поняття "решітка профілів" вперше було впроваджено М.Є.Жуковським для спрощення обчислень елементів гідромашин. 
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Рис.3.2. Геометричні характеристики профілів лопатей гідротурбіни


Решта робочих органів гідромашин є допоміжними. Вони безпосередньо не беруть участі у перетворенні енергії потоку у механічну  роботу (або навпаки), але їх роль досить велика. До лопатевих допоміжних органів відносяться нерухомі напрямні апарати гідротурбін гідротрансформаторів та насосів. Напрямний апарат - це нерухома решітка, що має ряд однакових за формою лопатей, рівномірно розташованих по колу та обмежених  концентричними поверхнями обертання або площинами. 
Решітки за своєю формою мають безліч варіантів. Як правило,  у гідравлічних машинах користуються решітками, де лопаті мають перерізи у формі профілю Жуковського з увігнутою однією поверхнею та  вигнутою протилежною (рис.1). Така геометрія профілю якнайефективніше перетворює енергію потоку за напрямом та швидкістю. За формою розташування лопатей решітки бувають прямими або  циліндричними та круговими або радіальними (рис.2). За конструкцією  коліс або роторів решітки є однорядними та багаторядними. 
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Рис.3.3. Робочі лопаті парових турбін

На різних плоских поверхнях cтруму відбувається обтікання  однакових за формою решіток. Така складна просторова, або трьохвимірна, течія наближено зводиться до двомірної течії, після чого вже шукається розв’язок двомірної задачі про обтікання. Переріз решітки площиною, що перпендикулярна до осі машини,  дає двомірну решітку, яка називається круговою. До двомірних решіток можна звести також конічні решітки (рис. 2,б).
Наприклад, для проточної частини осьової турбіни течія проходить уздовж поверхонь, близьких до циліндричних. Переріз таких лопатей створює циліндричну решітку. Якщо розгорнути циліндричну поверхню на площину, одержимо двомірну безмежну пряму решітку (рис. 2,а). 
Найбільш складним видом просторових решіток в решітка, яку неможливо уявити як сукупність плоских решіток.




3.1. ОСНОВНІ ГЕОМЕТРИЧНІ ХАРАКТЕРИСТИКИ РЕШІТОК




Основними характеристиками решіток, як і окремого профілю, є  стандартні геометричні параметри: хорда профілю - b , ширина лопаті –, твірні криві зовнішньої та внутрішньої поверхонь профілю Sa,  та Sb, а також кут встановлення профілю у решітці та радіус заокруглення   R  (рис.3).  Крім цих параметрів характерними для решітки профілів є динамічні характеристики: підйомна сила - Y . сила лобового опору - X,  кут атаки , що являє собою різницю кутів встановлення лопаті у  робочому колесі та вектора відносної швидкості: 


Кут скосу потоку  характеризує аналогічні дані щодо вихідного профілю решітки:    (індекси 1 та 2 відносяться до входу та виходу потоку з решітки). Відстань між твірними лініями профілів у решітці називають кроком решітки та позначають t .
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Рис.3.3. Результати чисельного моделювання потоків
в околі решіток профілів



ТРИКУТНИКИ ШВИДКОСТЕЙ НА ВХОДІ ТА 
ВИХОДІ З РЕШІТКИ


На рис. 3.3 показані складові векторів швидкості часток рідини  або газу, що розташовані на вході та виході з решітки профілів. Швидкість, що напрямлена паралельно осі турбіни або робочого колеса, називається осьовою та позначається літерою . 
Складова швидкості, що напрямлена за дотичною до периферійної  поверхні колеса або паралельна напряму обертання колеса, називається окружною, або переносною швидкістю та позначається u. Фактично  ця складова швидкості формується завдяки частоті обертання робочого  колеса та залежить від кутової швидкості ω та радіуса колеса r


.
Складова швидкості, що спричинює зміщення ліній струму вздовж  лопатей решітки до твірних профілю, називається відносною швидкістю та позначається w. Усі вказані складові швидкостей формують так звану абсолютну  швидкість V, яка характеризує фактичне пересування рідини або  газу крізь лопаті робочого колеса. Позначені складові сумарного вектора швидкості за своїми величинами та напрямами створюють своєрідний трикутник, з якого можна визначити характер розвитку потоку у просторі між  лопатями турбіни або  колеса. 
Трикутник швидкості являє собою основну узагальнену кінематичну  характеристику решітки. Як видно з рис. 3, для багатоступеневих осьових машин трикутник швидкості, що створюється на виході одного ступеню, є вхідним для другого ступеня. За допомогою лопатей напрям та швидкість перетворюються і на виході другого ступеня маємо змінений  трикутник швидкості, який буде вже вхідним для третього ступеня і так далі. 
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Вимірювання усіх складових вектора швидкості, або усіх сторін трикутника допомагає визначенню особливостей руху рідини або газу  крізь усі ступені турбіни або ротора машини та результуючої швидкості на виході агрегату. 


3.3. ВИЗНАЧЕННЯ ТИСКУ У РЕШІТЦІ ПРОФІЛІВ

Як зазначалося у лабораторному практикумі (частина 2), тиски на поверхні крилового профілю визначаються за допомогою батарейного рідинного манометра, трубки якого з'єднані з відповідними отворами у середній частині моделі [7] . Таким способом вимірюється статичний  тиск на поверхні окремого профілю. 
В процесі дослідження течій у решітці профілів спостерігаються  суттєві відмінності у розподілі тисків. Справа у тому, що суміжні  досліджуваному профілі значно впливають на нього, деформуючи картину розподілу тисків. Особливості формування поля швидкостей також  відрізняються тим, що суміжні лопаті служать своєрідними напрямними апаратами для центрального профільного елемента, залучаючи до  нього також сусідні шари рухомої рідини або повітря. Це також  впливає на розподіл складових швидкостей на середньому профілі решітки. 

[image: http://engine.aviaport.ru/issues/78/pics/pg24pc06big.jpg]
Рис.3.5. Результати чисельних розрахунків полів тиску
у решітці профілів


За умов ненульового кута атаки спостерігаються зміни розподілу  швидкостей та силових ліній з боку потоку середовища на решітку профілів. З'являються не тільки сили лобового опору, а й складові підйомної сили та кругового моменту відносно поперечної осі. 
Тиск на поверхні профілю у решітці можна визначити за допомогою рівняння Бернуллі 

,
де - ρ∞  тиск у безмежно віддаленій точці. 
Перетворюючи цей вираз, отримаємо



Для зручності порівняння різних профілів вводять безрозмірний  коефіцієнт тиску, на значення якого граничні умови на нескінченності не впливають

.
Зазначені особливості розвитку гідродинамічних параметрів підлягають вимірюванню за допомогою метрологічних засобів та  вивченню з точки зору теорії решіток. 
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ОСОБЛИВОСТІ ВИЗНАЧЕННЯ ХАРАКТЕРИСТИК ПОТОКУ 
У РЕШІТЦІ  ПРОФІЛІВ

Схеми насосів і вентиляторів

Схема осьової машини з робочим колесом та напрямним апаратом є основною схемою високонапірних вентиляторів та насосів. Разом з нею застосовуються також інші схеми, як простіші, так і більш складні. 
На рис.3 показані чотири схеми поширених у машинобудуванні осьових машин. Перші дві характерні для насосів і вентиляторів, а дві останні - тільки для вентиляторів. Схема з одним робочим колесом є найпростішою і застосовується тільки при застосуванні низьконапірних машин (рис.3а). 
Схема з робочим колесом та напрямним апаратом (рис.3,б) є основною для високонапірних насосів та вентиляторів. За такою схемою  виконуються як одноступеневі, так і багатоступеневі машини. У схемі з напрямним апаратом та робочим колесом перший розташований перед робочим колесом та закручує потік у бік, протилежний  обертанню вала. На обчисленому режимі роботи потік виходить в осьовому напрямі, але у разі відхилення від цього режиму швидкість також відхиляється від осьового напряму. 
Завдяки тому, що подана схема забезпечує більш пологі характеристики вентиляторів (ніж попередня схема), при цьому зниження тиску перед робочим колесом вважається недоцільним, тому що воно викликає зменшення допущеної  висоти втягування. Серійне виробництво таких машин у країні відсутнє. 
Схема з напрямним апаратом, робочим колесом та спрямляючим апаратом (рис.3,г) є узагальненням двох попередніх схем. З них найбільшого застосування набули ті вентилятори, де на обчисленому режимі напрямні лопаті не закручують потік, як у другій схемі, а виконані із симетричних профілів, розташованих за потоком. Застосування  поданої схеми дозволяє збільшити допустиму висоту втягування.
Принципову схему сучасного одноступеневого осьового насоса показано на рис. 4. Для забезпечення плавного входу рідини або газу та створення  рівномірного поля швидкостей перед робочим колесом до корпусу насоса 1 прикріпляється вхідний колектор 2. З колектора рідина надходить  до робочих лопатей 3, що закріплені разом з обтікачем 4 на втулці 5,  проходить крізь спрямляючий апарат 6, лопаті якого закріплені на корпусі та циліндричному напрямному пристрої та далі крізь дифузор, що виникає між корпусом та конічним напрямлювачем, подається до напірної лінії. 
Робочі лопаті, як у відцентровій машині, передають рідині або газу кінетичну та потенціальну енергію; швидкість за колесом V2 є більшою, іж швидкість перед ним  V1 . Призначення спрямляючого апарата таке саме, як і у лопатевих або канальних дифузорів: перетворення кінетичної енергії потоку у потенціальну. Він майже повністю ліквідує обертання  потоку, що закручений робочим колесом. 
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Рис. 3.7. Конструкція осьового насоса та вентилятора

На рис.3,б цифрові індекси швидкостей відповідають номерам  перерізів: 0 - перед насосом, 1 - перед робочими лопатями. 3 - за  спрямляючим апаратом, 4 - за дифузором. На рис.4 показана розгортка  перерізу робочих та спрямляючих лопатей циліндричної поверхні радіуса r  на площину, а також схема розподілу швидкостей та тисків  уздовж осі насоса. Перед входом до насоса (переріз 0) V=0 та Р=0. Далі, у разі наближення до робочих лопатей середня швидкість збільшується, а статичний тиск падає. 

[image: http://1poclimaty.ru/wp-content/uploads/2015/01/ventilator.-2.jpg]
Рис.3.8. Схема осевого вентилятора

Практично завдяки гідравлічним втратам повний тиск дещо знижується. У межах робочого колеса одночасно збільшується статичний  та динамічний тиск. У спрямляючому апараті та дифузорі статичний тиск  зменшується внаслідок гідравлічних втрат. Різниця повних тисків за насосом та перед ним складає тиск, що  розвиває насос



На рис.5 показано трикутники швидкостей робочих та спрямляючих лопатей. За відсутності спеціального спрямляючого апарата швидкість перед робочими лопатями має осьовий напрям, якщо режим роботи не радикально відрізняється від обчисленого. Осьові швидкості у межах колеса  та спрямляючого апарата, як правило, є однаковими
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Рис.3.9. Зовнішній вигляд осьових вентиляторів

Рух рідини та газу у простому насосі, навіть у крайньому випадку, супроводжується настільки незначним радіальним зміщенням ліній (поверхонь) струму, що практично його можна розглядати як рух уздовж  циліндричних поверхонь

.


З рівняння Ейлера виходить, що при статичний напір у робочому колесі підвищується виключно завдяки зменшенню  швидкості при відносному русі:  . А оскільки у робочому колесі статичний напір завжди збільшується, то має виконуватися нерівність   w1 > w2. Винятком є вентилятори постійного тиску, де  w1= w2,  які широкого впровадження не одержали. 


Умова  w1> w2   означає, що у проміжку між лопатями канали робочого колеса осьового вентилятора, як правило, являють собою криволінійні  дифузори. Тому, оскільки рідина має рухатися від меншого f1 перерізу до більшого  f2, то напрям вектора відносної швидкості  можна знайти одразу. А оскільки вектор абсолютної швидкості  має осьовий напрям, то легко знайти і напрям обертання колеса


.


3.5. ТЕОРЕМА ЖУКОВСЬКОГО ПРО ПІДЙОМНУ СИЛУ

Теорема Жуковського про підйомну силу крилового профілю встановлює залежність між силою, що діє на профіль, та циркуляцією швидкості навколо профілю. Крім цього, ця теорема дає можливість виділити ту частину  сили, яка пов'язана з гідравлічними втратами. Остання обставина дуже  важлива тому, що дає можливість встановити залежність між силами та  ККД решітки. 
Доведемо теорему Жуковського для решітки профілів, що обтікається в'язкою нестисливою рідиною. Кругова та осьова проекції сили,  з якими потік діє на профіль




Проведемо перетворення цих рівнянь, додавши до них циркуляцію швидкості  навколо профілю
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Рис.3.10. До теореми Н.Є.Жуковського про підйомну силу крила

Однією з важливих властивостей циркуляції є те, що її величина не залежить від форми контуру, що охоплює профіль. Користуючись вільним вибором контуру, приймемо контрольний контур у вигляді двох конгруентних ліній струму та двох відрізків прямих, що паралельні твірній решітки. Враховуючи, що обхід контуру прийнято виконувати проти  годинникової стрілки, запишемо 


.




Але , тому що   ad та cb - це одна й та сама лінія струму, що зміщена на один крок решітки. А оскільки  і , то 


.


З урахуванням цього виразу для кругової проекції сили одразу отримаємо .
Для того, щоб аналогічно виразити осьову проекцію сили, скористаємося рівнянням Бернуллі, записавши його для перерізів перед та після решітки. Перерізи ab та  dc треба брати на безмежному  віддаленні від решітки, щоб параметри рідини або газу не змінювалися б за кроком (рис. 6). 
Тільки у цьому випадку можна  скористатися рівняння Бернуллі, не  вводячи коефіцієнт Коріоліса

,
де Δp  - втрати тиску у решітці. 
З цього виразу знаходимо




де .
З урахуванням останнього виразу осьова проекція сили складає


.





Очевидно, що силу  зручно уявити у вигляді різниці двох сил  де -  . Сила А1  безпосередньо від втрат не залежить (власне як і сила Т); вплив втрат може бути виражений лише безпосередньо  за рахунок зміни циркуляції швидкості. Сила А1 спричинена виключно втратами; при цьому за відсутності втрат вона складає .

Крім загальної результуючої сили   введено результуючу сил А1 та Т,

,

що називається теоретичною підйомною силою або силою Жуковського. Фізичний зміст теоретичної підйомної сили очевидний: це сила, з якою діє потік на профіль за відсутності втрат, але за умов  збереження незмінною циркуляції швидкості. Неважко знайти 


.


Вираз під коренем визначає квадрат модуля середньої векторної швидкості , звідки 


.



Зазначена формула визначає теорему Жуковського: теоретична підйомна сила дорівнює добутку густини рідини або газу на циркуляцію швидкості навколо профілю і на середню векторну швидкість. Легко упевнитися, що напрям теоретичної підйомної сили перпендикулярний до середньої векторної швидкості . Результуючу  силу  зручно виразити у вигляді суми двох сил





де - збігається за напрямом з теоретичною підйомною силою;   - збігається за напрямом з середньою векторною швидкістю (називається лобовим опором). Ця сила залежить від втрат, а за їх відсутності  X = 0. 



Співвідношення цих сил к=У/X, що характеризує ступінь  аеродинамічної досконалості профілів, називається якістю профілю,  а зворотня величина   називається зворотною  якістю профілю. За відсутності втрат  , а зі збільшенням втрат  також збільшується. 



3.6. КОЕФІЦІЄНТИ ПІДЙОМНОЇ СИЛИ ТА ЛОБОВОГО ОПОРУ

З формули Жуковського




виходить, що теоретична підйомна сила у випадку геометрично подібних решіток та за умов збереження подібності трикутників швидкостей  пропорційна щільності рідини, лінійному розміру решітки (b або t)  та квадрату середньої векторної швидкості. На основі цього можна  стверджувати, що безрозмірний коефіцієнт становить


				

що називається коефіцієнтом теоретичної підйомної сили, однаковий для профілів геометрично подібних решіток, що обтікаються за однакових кутів атаки. 
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Рис.4.9. До теореми Жуковського 



Аналогічно вводяться коефіцієнт підйомної сили (та коефіцієнт лобового опору 


  ,      .







Коефіцієнти    та    залежать, крім форми профілю, від  кута атаки, чисел Рейнольдса та Маха. Таким чином, можна вважати, що за малих  М та великих  () величини    та   залежать тільки від кута атаки. 



Зі зменшенням числа  коефіцієнти лобового опору досить сильно збільшуються. Згідно з дослідними даними, у діапазоні  вплив числа , можна виразити такою залежністю


,




де n = 0.3...0,5;   . Другий множник у рівнянні враховує вплив хорди  профілю. Збільшення хорди профілю навіть у разі збереження незмінним  числа  призводить до зменшення ' через зменшення відносної  шорсткості. 
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Рис.3.11. Схема розподілу сил на криловому профілі

За допомогою наведених вище формул легко довести, що












З трьох наведених коефіцієнтів    та перші два можна знайти теоретично ( - наближено), а ймовірне визначення  , особливо на нерозрахованих кутах атаки, можна здійснити тільки дослідним шляхом. 



3.7. КОЕФІЦІЄНТ КОРИСНОЇ ДІЇ ПРОФІЛЮ

Одним з важливих показників ступеня досконалості профілів є  зворотна якість профілю. Але вона не може чітко визначати ефективність решітки. Для її оцінки вводять поняття ККД решітки. У випадку  течії нестисливої рідини під ККД решітки мають на увазі відношення  підвищення тиску у решітці до теоретичного, яке б справджувалось  за тих самих швидкостей перед решіткою та після неї, але за відсутності  втрат
 

.


Якщо ККД решітки визначається за даними випробувань, то втрати    зручно виразити через різницю тисків гальмування перед решіткою та  після неї 



       .


Таким чином, для дослідного значення ККД решітки необхідно  виміряти статичний та повний тиск перед решіткою та після неї. А оскільки тиск гальмування поза решіткою  змінюється за кроком (особливо в області аеродинамічного сліду за профілем), то вимірюється розподіл тисків за кроком та вводиться у розрахунки середнє значення ККД. 
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Рис.3.11. Варіанти розподілу сил при нульовому та ненулювому куті атаки



Якщо ККД решітки визначається шляхом обчислень, то його доцільно виразити через зворотну якість профілів  . Для цього замінимо



       ,



крім того,     .
Після відповідних перетворень одержимо відому формулу Прандтля


	.			(7.1)




Таке визначення ККД решітки має сенс тільки для дифузорних  решіток, де проходить перетворення кінетичної енергії у потенціальну. Для решіток, де ,  ("активних"), використовувати поняття ККД не має сенсу. У таких решітках кут  , а значить  .







Але згідно з виразом (7.1) ККД решітки, крім зворотної якості , залежить від кута   між вектором швидкості Жуковського та твірною решітки.  Якщо уявити, що у разі зміни  кута   зворотна якість профілів  не змінюється, то легко знайти оптимальний кут , за якого ККД  решітки є найбільшим ;    при цьому . 

Можливість зміни кута  у порівняно широких межах без значного зниження ККД значно полегшує створення ефективних ступенів насосів, вентиляторів та компресорів. 



ЛАБОРАТОРНА РОБОТА № 7

ПОБУДОВА  ТРИКУТНИКІВ  ШВИДКОСТІ 
У  РЕШІТЦІ  ПРОФІЛІВ

Експериментальний стенд
Експерименти проводяться у низько швидкісній аеродинамічній  трубі (рис.7), яка описана у частині 1 поданого Практикуму. Вимірювання параметрів виконуються за допомогою трубки повного напору, схема та метрологічні  можливості якої наведені у  частині 2. 


[image: http://files3.vunivere.ru/workbase/00/02/12/33/images/image073.png]Рис.4.2. Модель решітки профілів


Експериментальну модель  решітки профілів зображено  на рис.8, де подані усі геометричні параметри: хорда, крок решітки та ширина профілю. Решітка встановлюється на консольній трубці,  у середині якої проходять гнучкі трубки, що з'єднані з отворами для вимірювання  статичного тиску на середній частині моделі середнього профілю. 
Трубки статичного тиску підводяться до батарейного рідинного манометра, де фіксуються рівні стовпчиків рідини у кожній з трубок. Це  дозволяє одержати картину розподілу швидкостей уздовж усього профілю. 


8.3. Трикутник швидкостей

Вимірювання складових вектора швидкості та побудова трикутника швидкостей є важливою задачею проектування оптимальних конструкцій та кутів орієнтації лопатей гідротурбін або компресорів. Вимірювання слід проводити за різних положень та кутової орієнтації трубки повного напору. В разі повертання моделі на певний кут атаки  відносно поздовжньої осі аеродинамічної труби виникає наступний розподіл  швидкості. 
[image: http://ok-t.ru/mydocxru/baza3/6350999650.files/image054.jpg]





Поздовжня складова швидкості , як і раніше, буде направлена паралельно хорді профілю. За відсутності переносної складової швидкості   від обертання колеса (модель нерухома, тобто не обертається у перпендикулярній до осі аеродинамічної труби площині), маємо лише реактивну складову  , що замикає трикутник швидкостей. 

[image: http://files.studfiles.ru/2706/288/html_hPpcwQd91l.WcY4/htmlconvd-6AMR2q_html_7fc274d8.png]

8.4. Порядок виконання роботи

8.4.1. Модель решітки встановляється у робочій частині аеродинамічної труби з кутом атаки, що дорівнює нулю. Зондові трубки від досліджуваного профілю відповідно з'єднуються з батарейним рідинним манометром. 


8.4.2. У робочій частині перед моделлю профіля встановлюється одна з  трубок повного напору з кульовим насадком. Це необхідно для вимірювання вихідної абсолютної швидкості    на вході до решітки. 





8.4.3. Друга трубка повного напору призначена для вимірювання  швидкості на виході профілів решітки та закріплюється позаду моделі. Обидві трубки мають можливість пересування вздовж однієї  з  координат (або) та обертання навколо такої самої осі. Це забезпечує вимірювання та реєстрацію складових швидкості   та .


8.4.4. Вмикається привід аеродинамічної труби, встановлюється задана швидкість    руху повітря. Виконуються початкові вимірювання, результати яких заносяться до протоколу лабораторної роботи. 


8.4.5. У разі припущення про рівномірність та постійність епюри вхідної швидкості    вважаємо її незмінною. 




Позаду решітки трубка пересувається уздовж координати та вимірюється швидкість на виході з моделі. Після цього будується епюра  швидкості  , при цьому складова  , а  збігається за величиною та напрямом з .




8.4.6. Встановлюється певний кут атаки. У площині 2 вимірюються  складові швидкості  ,  та . Кульовий насадок трубки повного тиску забезпечує однакову реєстрацію усіх складових вектора швидкості. 




8.4.7. Дані трьох видів вимірювань заносяться до таблиці, де за допомогою градуювальних кривих визначаються величини відповідних  складових   ,   та   трикутника швидкостей. 

8.4.8. За результатами обчислень проводиться побудова трикутників швидкостей, а отримані дані заносяться до протоколу лабораторної роботи. 


8.5. Контрольні запитання

1. Що таке решітка профілів? 
2. Наведіть приклади прямої та радіальної решіток профілів. 
3. Надайте опис конструкції вентилятора або турбіни. 
4. Що таке відносна швидкість, як вона виникає і як вона впливає на розподіл складових швидкості у решітці? 
5. Що таке переносна швидкість? Її властивості. 
6. Що таке трикутник швидкостей? Мета його побудови та особливості конструкцій гідромашин? 
7. Що таке абсолютна швидкість? Як вона формується? 
8. Наведіть приклади полів швидкості перед решіткою та позаду неї.























ЛАБОРАТОРНА РОБОТА № 8

ВИМІРЮВАННЯ ТИСКІВ НА ПОВЕРХНІ ПРОФІЛЮ 
У РЕШІТЦІ

Метод вимірювання

У зазорі між профілями решітки згідно з теорією решіток [1, 2, 5] виникає своєрідне підтискування потоку, тобто звужування лінії струму потоку. Цим характер обтікання профілю у решітці відрізняється від особливостей обтікання потоком окремо розташованого профілю. Ці властивості решітки викликають інтерес у разі вимірювання тисків на поверхні профілю, що оточений суміжними моделями лопатей.
 
[image: http://hotlinks.ru/private/leo03/others/image140.gif]
Рис.4.13. Картина розподілу ліній струму у решітці профілів


9.2. Порядок виконання роботи

9.2.1. Модель решітки встановлюється у робочій частині аеродинамічної труби паралельно поздовжній осі труби (). Трубки досліджуваного профілю з'єднуються з відповідними трубками батарейного рідинного манометра.

9.2.2. Вмикається привід аеродинамічної труби, встановлюється задана швидкість руху повітря. Вимірюються тиски на поверхні профілю. Результати вимірювань заносяться до таблиці у протоколі лабораторної роботи.

[image: http://www.tehnoinfa.ru/images/parovyeturbiny/image800.jpg]


9.2.3. Повертаючи консоль, на якій закріплено модель решітки профілів, змінюється кут атаки, наприклад, =10, 15 та 20°. Знову вимірюються величини тисків, а отримані експериментальні дані заносяться до відповідних таблиць. 
9.2.4. За результатами вимірювань проводиться побудова епюри тиску, графіки залежності тиску від кута атаки. 

[image: http://nashaucheba.ru/docs/52/51213/conv_1/file1_html_67b26b31.jpg]

Рис.4.17. Розподіл полів тиску у решітці профілів за результатами чисельного моделювання потоків




9.3. Контрольні запитання

1. Що таке поле тисків? 
2. Які прилади використовуються для вимірювання тиску? 
3. Як влаштований рідинний батарейний манометр? 
4. Наведіть приклади впливу полів швидкості на поле тиску. 
5. Як поле тисків залежить від кута атаки? 
6. Які особливості руху повітря навколо решітки профілів  порівняно з окремим профілем? 
7. Як форма профілю впливає на особливості руху повітря навколо решітки? 
8. Про що свідчать графічні побудови залежностей тиску від  кута атаки та геометрії решітки? 
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ЛАБОРАТОРНА РОБОТА № 9 
ПОБУДОВА ПОЛІВ ТИСКУ ТА ШВИДКОСТІ ПРИ ОБТІКАННІ  КОНУСА ПОТОКОМ ПОВІТРЯ 
Мета роботи – Вивчення аеродинамічного механізму обтікання геометричної фігури з урахуванням властивостей повітряного потоку – побудова полів швидкості та тиску в аеродинамічній трубі
	З літературних джерел відомо, що величину лобового опору тіла визначає його форма та орієнтованість у потоці, а значить – розміри супутнього вихрового сліду, особливості обтікання тіл залежать від швидкості потоку, полів тиску та кутів атаки.
[image: http://cs543404.vk.me/u200571452/video/l_1218e76a.jpg]
Рис.4.22 Моделювання потоків навколо конусу


[image: http://ic.pics.livejournal.com/lozga/3516068/359428/359428_original.jpg]
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Рис.4.23. Результати чисельного моделювання потоків навколо конусу



9.2. Порядок виконання роботи

9.2.1. Модель конуса встановлюється у робочій частині аеродинамічної труби паралельно поздовжній осі труби (). Трубки досліджуваного профілю з'єднуються з відповідними трубками батарейного рідинного манометра.

9.2.2. Вмикається привід аеродинамічної труби, встановлюється задана швидкість руху повітря. Вимірюються тиски на поверхні конуса. Результати вимірювань заносяться до таблиці у протоколі лабораторної роботи.


9.2.3. Повертаючи консоль, на якій закріплено модель конуса, змінюється кут атаки, наприклад, =10, 15 та 20°. Знову вимірюються величини тисків, а отримані експериментальні дані заносяться до відповідних таблиць. 

9.2.4. За результатами вимірювань проводиться побудова епюри тиску, графіки залежності тиску від швидкості. 
[image: D:\Кафедра\АД_Труба\Методичка\lab-7.jpg]

9.3. Контрольні запитання

1. Що таке поле тисків? 
2. Які прилади використовуються для вимірювання тиску? 
3. Як влаштований рідинний батарейний манометр? 
4. Наведіть приклади впливу полів швидкості на поле тиску. 
5. Як поле тисків залежить від кута атаки? 
6. Які особливості руху повітря навколо решітки профілів  порівняно з окремим профілем? 
7. Як форма профілю впливає на особливості руху повітря навколо решітки? 
8. Про що свідчать графічні побудови залежностей тиску від  кута атаки та геометрії решітки? 
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ЛАБОРАТОРНА РОБОТА № 10 
ПОБУДОВА ПОЛІВ ТИСКУ ТА ШВИДКОСТІ ПРИ ОБТІКАННІ  ДИСКА ПОТОКОМ ПОВІТРЯ 
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[image: http://ligis.ru/effects/science/271/1.gif]
[image: https://encrypted-tbn2.gstatic.com/images?q=tbn:ANd9GcTLmjlgXWFBwAcXCfbhNBiuwsCBfyW0E2lrOkY4IiHNZPf_GhYd5g]
[image: http://paravia.ru/images/pa/lib/mechta/image038.jpg]

10.2. Порядок виконання роботи


10.2.1. Модель диска встановлюється у робочій частині аеродинамічної труби паралельно поздовжній осі труби (). Трубки досліджуваного профілю з'єднуються з відповідними трубками батарейного рідинного манометра.

10.2.2. Вмикається привід аеродинамічної труби, встановлюється задана швидкість руху повітря. Вимірюються тиски на поверхні диска. Результати вимірювань заносяться до таблиці у протоколі лабораторної роботи.


10.2.3. Повертаючи консоль, на якій закріплено модель диска, змінюється кут атаки, наприклад, =10, 15 та 20°. Знову вимірюються величини тисків, а отримані експериментальні дані заносяться до відповідних таблиць. 

10.2.4. За результатами вимірювань проводиться побудова епюри тиску, графіки залежності тиску від кута атаки. 
[image: D:\Кафедра\АД_Труба\Методичка\lab-9.jpg]
10.3. Контрольні запитання

1. Що таке поле тисків? 
2. Які прилади використовуються для вимірювання тиску? 
3. Як влаштований рідинний батарейний манометр? 
4. Наведіть приклади впливу полів швидкості на поле тиску. 
5. Як поле тисків залежить від кута атаки? 
6. Які особливості руху повітря навколо диска? 
7. Як форма профілю впливає на особливості руху повітря навколо решітки? 
8. Про що свідчать графічні побудови залежностей тиску від  кута атаки та геометрії диска? 
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11.2. Порядок виконання роботи


11.2.1. Модель решітки встановлюється у робочій частині аеродинамічної труби паралельно поздовжній осі труби (). Трубки досліджуваного профілю з'єднуються з відповідними трубками батарейного рідинного манометра.

11.2.2. Вмикається привід аеродинамічної труби, встановлюється задана швидкість руху повітря. Вимірюються тиски на поверхні профілю. Результати вимірювань заносяться до таблиці у протоколі лабораторної роботи.


11.2.3. Повертаючи консоль, на якій закріплено модель решітки профілів, змінюється кут атаки, наприклад, =10, 15 та 20°. Знову вимірюються величини тисків, а отримані експериментальні дані заносяться до відповідних таблиць. 

11.2.4. За результатами вимірювань проводиться побудова епюри тиску, графіки залежності тиску від кута атаки. 

11.3. Контрольні запитання

1. Що таке поле тисків? 
2. Які прилади використовуються для вимірювання тиску? 
3. Як влаштований рідинний батарейний манометр? 
4. Наведіть приклади впливу полів швидкості на поле тиску. 
5. Як поле тисків залежить від кута атаки? 
6. Які особливості руху повітря навколо решітки профілів  порівняно з окремим профілем? 
7. Як форма профілю впливає на особливості руху повітря навколо решітки? 
8. Про що свідчать графічні побудови залежностей тиску від  кута атаки та геометрії решітки? 
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