ЛАБОРАТОРНАЯ РАБОТА № 1

Визуальное исследование обтекания тел дозвуковым потоком и определение скорости потока воздуха.

Цель работы:   
1. Ознакомление с визуальными методами аэродинамических исследований в дозвуковом потоке, наблюдение линий тока, образования вихрей, отрыва потока при различных условиях обтекания тела. Должны установить, от каких факторов зависит характер аэродинамического спектра (угла атаки, скорости потока, формы тела, состояния его поверхности).
2. Ознакомиться с методами замера скорости потока воздуха.

КРАТКИЕ СВЕДЕНИЯ ИЗ ТЕОРИИ

Так как все аэродинамические силы представляют собой сумму элементарных сил, распределение которых по поверхности тела связано с физической картиной его обтекания, то всегда необходимо представлять картину обтекания тела.
Изучение физической картины обтекания позволяет разобраться в сущности происходящих явлений, помогает установить дефекты в обтекании того или иного тела и ввести соответствующие коррективы в его форму.
Одним из основных методов исследования физической картины обтекания тел можно считать визуальный метод исследования, сущность которого заключается в создании условий, позволяющих сделать поток видимым и получить спектр-картину обтекания тела потоком воздуха.
Визуальный метод изучения обтекания тел потоком воздуха получил в настоящее время широкое распространение и имеет большое прикладное значение, так как способствует дальнейшему совершенствованию аэродинамических форм самолётов и других летательных аппаратов.	




ЗАДАНИЕ №1     

Получение спектров обтекания в дымовой аэродинамической трубе.

Чтобы сделать видимым воздушный поток, обтекающий исследуемое тело можно применять струйки дыма. Наблюдение дымовых спектров обтекания тел можно производить в дымовой аэродинамической трубе. Дымовая аэродинамическая труба является трубой открытого типа с закрытой рабочей частью прямоугольного сечения. Она состоит из деревянного внешнего кожуха, дымогенератора, двигателя с генератором, осветительного устройства и приспособления для крепления модели. Воздух поступает во входной участок трубы через мелкую проволочную сетку в небольшую форкамеру, а затем в плоское сопло. В сопле установлена гребёнка дымоподводящих трубок. Из рабочей части трубы воздух с дымом отсасывается центробежным вентилятором и  выбрасывается в атмосферу. Дымогенератор состоит из герметического сосуда, на днище которого установлен электронагревательный элемент, а на крышке - маслёнка, питающая генератор моторным маслом, при сгораний которого образуется дым.

Схема дымовой, аэродинамической трубы показана на рисунке 1

Оборудование и материалы:
1. Дымовая аэродинамическая труба.
2. Модели: плоская пластинка, крыло и цилиндр.
3. Моторное масло дня получения дымовых струек.

ПОРЯДОК ПРОВЕДЕНИЯ РАБОТЫ

1. Ознакомится с устройством дымовой аэродинамической трубы.
2. Установить испытуемую модель на штырь механизма «управления» моделью.
3. Привести трубу в действие.
4. Зарисовать спектры обтекания для различных углов атаки.
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1- Корпус
2- Дымогенератор
3- Вытяжной центробежный вентилятор
4- Защитная сетка
5- Гребенка дымоподводящих трубок
6- Модель крыла








ЗАДАНИЕ № 2   

Получение спектров обтекания тел методом шелковинок.

Обтекание тела воздушным потоком можно наблюдать с помощью шелковинок.
При помощи клея к модели крыла приклеивается один конец шелковинок, а свободные концы шелковинок располагаются по направления движения воздуха из данном участке крыла.
Зарисовывая или фотографируя модель крыла с шелковинками, получат спектр обтекания. Наблюдение за шелковинками показывает, что при плавном обтекании они ведут себя спокойно. Но как только обтекание начинает нарушаться, шелковинки сначала пульсируют, а затем при отрыве потока, интенсивно вращаются, показывая тем самым место зарождения вихрей. В полностью сорванном потоке шелковинки пульсируют и направлены против основного потока. Поведение шелковинок в данном случае указывает на наличие обратных потоков в области сорванного потока. 

Общий вид установки для получения спектров показан на рис.2.

Оборудование и материалы:
1. Аэродинамическая труба.
2. Модель крыла с шелковинками.

ПОРЯДОК ПРОВЕДЕНИЯ РАБОТЫ.

1. Ознакомиться с устройством аэродинамической трубы.
2. Установить модель крыла с шелковинками в рабочую часть трубы.
3. Привести трубу в действие.
4. Зарисовать спектры обтекания для различных углов атаки.








Аэродинамическая труба.
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1- Корпус.
2- Электромотор.
3- Винт-вентилятор.
4- Защитная решетка.
5- выпрямляющая воздушный поток решетка.












ЗАДАНИЕ № 3          

Получение спектров обтекания тел в гидролотке.

Видимость обтекания тел воздушным потоком достигается тремя основными путями: подкрашиванием потока, введением в поток мельчайших капель жидкостей с удельным весом близким к единице и подмешиванием мелких частиц нерастворимого в воде вещества. Наибольшее распространение приобрели методы визуализации водяных потоков при помощи примешивания к воде мелких частиц нерастворимого вещества. Таким веществом обычно служит порошок ликоподия или кофейная гуща или мелкие алюминиевые опилки.
С помощью водяного насоса вода перекачивается из сливного бака в напорный бак. 2. Производительность насоса должна быть такой, чтобы был обеспечен необходимый максимальный расход воды. Расчётный расход воды достигается посредством регулировочного крана 10.Наклон лотка осуществляется при помощи небольшого домкрата 5.Исследуемая модель 4 устанавливается на дно лотка, а фиксация производится штифтами, запрессованными в дно лотка. Под штифты у модели сделаны специальные отверстия. Местоположение спрямляющих решеток 1 и 3 по высоте определяется в процессе установления равномерного движения слоя воды в лотке. Слив воды из напорного бака происходит через кран 9,а из сливного бака - путём его наклона. Кран 7 предназначен для закрытия доступа воды из сливного бака в водяной насос.
Общий вид установки для получения спектров показан на рис.3.

Оборудование и материалы:
Установка, наполненная водой в смеси с алюминиевым порошком. 
Набор моделей: плоская пластинка, цилиндр и крыло.

ПОРЯДОК ПРОВЕДЕНИЯ РАБОТЫ

Проверить наличие воды в напорном и сливном баках. 
Установить нужный наклон лотка.
Опробовать и настроить насос на расчётный расход воды.
Подготовить исследуемые модели. Зарисовать спектры обтекания.
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Рис.3
 1.Спрямляющая решетка  
 2. напорный бак.                                                           
 3. Спрямляющая решетка    
 4. Исследуемая модель                                      
 5. Домкрат для наклона лотка                          
 6.Лоток
 7. Кран для закрытия воды из сливного бака  
 8. Сливной бак   
 9. Кран слива воды из напорного бака 
10. Кран расхода воды
11.  Насос



ЗАДАНИЕ № 4  

Измерение скорости потока воздуха

Для измерения скорости потока в рабочей части аэродинамической трубы применяют метод замера перепада давления в двух  различных сечениях трубы, метод замера с помощью анемометра и метод замера с помощью воздушного насадка (приёмника воздушного давления).
Наибольшим распространением пользуется метод замера с помощью насадка.
Измерительная аппаратура, при этом состоит из насадка и микроманометра, соединённых между собой резиновыми трубками 
Общий вид установки для получения спектров показан на рис.4.

Скорость потока вычисляется по формуле:
V=, где
ρ - массовая плотность воздуха,
h- показание шкалы при проведении опыта, 
γ  - удельный вес жидкости.
	
Массовая плотность воздуха вычисляется по формуле:
ρ=0,4642 ,кг/м3  , где
B - атмосферное давление в мм рт. ст ,
T - температура воздуха по шкала Кельвина,

Атмосферное давление определяется по барометру, температура - по термометру.

Оборудование и материалы:
1. Аэродинамическая труба.
2. Воздушный насадок (приёмник воздушного давления).
3. Барометр, термометр.
4. Микроманометр.




ПОРЯДОК ПРОВЕДЕНИЯ РАБОТЫ

1. Установить насадок в контрольном сечении трубы так, чтобы ось насадка совпала с направлением потока или продольной оси трубы.
2.  Подключить насадок к микроманометру.
3. Снять показания микроманометра до эксперимента, т.е. нулевой отсчёт h0.
4. Определить барометрическое давление В и температуру воздуха в рабочем помещении.
5. Фиксировать показания микроманометра во время эксперимента, т.е величину h.
7. По результатам показаний микроманометра (h) и значениям В и Т определить скорость невозмущённого потока V в рабочей части трубы.


[image: ]


1. Воздушный насадок (ПВД)
2. Микроманометр.




ЛАБОРАТОРНАЯ РАБОТА № 2

Инструментальное исследование обтекания тел дозвуковым потоком.

Цель работы: 
1. Измерение давлений по поверхности цилиндра и модели крыла и построение векторных диаграмм распределений давления по сечению цилиндра и по профилю модели крыла.

КРАТКИЕ СВЕДЕНИЯ ИЗ ТЕОРИИ
  
Исследование распределения давления по поверхности тела является одной из наиболее часто встречающихся задач в практике аэродинамических лабораторий.
Это исследование позволяет уточнить условия обтекания тела, даёт исходные данные для расчёта его на прочность, а также ряд других необходимых материалов.
Распределение давления получают на моделях крыла и на натурных самолётах, причём, в обоих случаях приходится осуществлять так называемый дренаж крыла, т.е. подводить к каждой точке контура профиля крыла индивидуальную трубку с небольшим внутренним диаметром (1-2мм). На поверхности крыла трубка заканчивается приёмным отверстием для измерения статического давления. Другой конец трубки подсоединяется к батарейному манометру.
Отверстия дренированного крыла номеруют и координируют относительно носка профиля. Так как ось каждого отверстия нормальна к поверхности крыла, то на манометр передаётся лишь нормальная составляющая - газодинамическое давление.
Батарейный манометр - прибор для одновременного измерения
давлений в большом количестве точек поверхности модели. Он состоит из бачка большого объема и ряда вертикальных калиброванных трубок. Соединяя какую-либо из трубок с точкой на крыле, где требуется определить давление Рточ., а трубку бачка с измерителем статического давления в потоке Pсm,  можно измерить разность давлений в каждой точке профиля как:	
         Ризб= Рточ- Рст= (hточ-h0) γ ,   где    
h0  - высота уровня жидкости в манометре до опыта;
 hточ - высота уровня жидкости в манометре при опыте; 
γ    - удельный вес жидкости, залитой   в манометр.
Если давление Рточ>Рст, то жидкость в трубке манометра опустится ниже нуля шкалы; если Рточ<Рст, то жидкость поднимется. Поэтому положительные отсчёты по батарейному манометру нужно отсчитывать вниз, а отрицательные - верх от нуля шкалы.
Перед испытанием дренированная модель крыла устанавливается на подставку, где с помощью специального устройства можно изменять и измерять угол атаки.
Так как опыт проводится в трубе с открытой рабочей частью (со свободным потоком), то статическое давление Рст с достаточной точностью можно приравнять к атмосферному.
На основании отсчётов по батарейному манометру вычисляется безразмерный коэффициент давления, где 
Ризб - избыточное давление в каждой точке профиля, 
Р  - массовая плотность воздуха в момент эксперимента, 
V - скорость потока в рабочей части трубы (скорость потока можно взять по результатам лабораторной работы №1),
Использование не самой величины избыточного давления Ризб, а коэффициента давления Р   вызвано тем, что давление в каждой точке профиля зависит не только от сечения струйки (местной скорости), но и от скорости набегающего потока.
Распределение давления по профилю изображается в виде векторных диаграмм. Для построения векторной диаграммы нужно вычертить по шаблону профиль крыла с точками, в которых измерялось  давление. На перпендикулярах к профилю (в точках замеров) в выбранном масштабе откладываются величины избыточных давлений в виде, векторов и концы векторов соединяются плавной кривой.
Очень часто векторные диаграммы строят не по векторам
избыточных давлений Ризб, а по векторам коэффициентов давлении 
Характер диаграммы, на которой откладываются векторы относительного давления, ничем не отличаются от характера диаграммы, на которой откладывают векторы избыточного давления.




ЗАДАНИЕ № 1  

Измерение давлений и построение векторных диаграмм распределения давления по сечению цилиндра.

Оборудование и материалы:
1. Дренированный цилиндр.    
2. Воздушный насадок (ПВД). 
3. Микроманометр.

ПОРЯДОК ПРОВЕДЕНИЯ РАБОТЫ

После установки модели цилиндра и  присоединения микроманометров к  модели и насадку (см. рис. 4) включается двигатель вентилятора трубы.
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Так как модель имеет дренаж только в одной точке, то для измерения давления модель поворачивают вокруг оси на равные углы θ. Последовательно изменяя угол θ с помощью лимба, определяю» одновременно скоростной напор с помощью насадка и микроманометра и перепад давления Рточ - Рст с помощью второго микроманометра.
Необходимо учитывать, что коэффициент давления может быть как положительным (в носовой и кормовой части), так и отрицательным (в миделе).
Результаты измерений и вычислений заносятся в тетрадь для лабораторных работ в табличной форме, и строится график распределения давления в полярных координатах. 
Примерный вид этого графика показан на рис. 7.
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ЗАДАНИЕ № 2             

Измерение давлений по поверхности модели крыла и построение векторных диаграмм, распределения давления по профилю модели крыла.

Оборудование и материалы:
1. Дренированная модель крыла.	
2. Шаблон крыла с отметкой расположения отверстий не поверхности
модели по контуру профиля.
3. Батарейный манометр.	
4. Шланги для соединения трубок модели крыла с батарейным манометром.

ПОРЯДОК ПРОВЕДЕНИЯ РАБОТЫ
1. Ознакомиться с батарейным манометром и составить схему присоединения трубок модели к батарейному манометру (рис 5.).	
2. Установить модель в аэродинамической трубе под заданным углом атаки.
 3. Произвести эксперимент.	
 4.Обработать полученные результаты опыта и построить векторные диаграммы распределения давления по профилю модели крыла.  
Примерный вид диаграммы показан на рис.8.

[image: ][image: ]



ЛАБОРАТОРНАЯ РАБОТА № 3

Аэродинамические силы и аэродинамические характеристики модели крыла.

Цель работы: 
1. Измерение аэродинамических сил У и X модели крыла на разных углах атаки и построение графиков Cy=f (α), Cx= f (α), K=f (α) и поляры модели крыла.

КРАТКИЕ СВЕДЕНИЯ ИЗ ТЕОРИИ.

Многочисленными опытами установлено, что в зависимости от положения тела в потоке (угла атаки) изменяется и характер аэродинамического спектра. Изменение же характера спектра ведёт в изменению скоростей в струйках, а следовательно, соответствующих давлений. Изменение величины давления перед телом и за ним, под и над телом, а также величины сил трения, в пограничном слое приводит к изменению величины и направления полной аэродинамической силы. Изменение величины и направления полной аэродинамической силы в зависимости от угла атаки удобно наблюдать по поляре крыла.
Поляра представляет собой кривую, очерченную концом вектора полной аэродинамической силы, построенную в скоростных осях в заданном диапазоне углов атаки. Поляра - важнейшая характеристика, являющаяся основной для аэродинамических расчётов крыла и самолёта.  Располагая полярой крыла, можно установить величину и направление равнодействующей аэродинамических сил, приложенных к крылу, определись характерные углы атаки и т.п.
Все данные, необходимые для построения поляры и других характеристик крыла, можно получить путём непосредственного измерения величины сил, действующих на крыло в потоке воздуха, с помощью аэродинамических весов.
Используемые в настоящей работе аэродинамические весы, являются учебным прибором, предназначенным для наглядной демонстраций измерений подъёмной силы и силы лобового сопротивления моделей различных тел в воздушном потоке. Двухкомпонентные аэродинамические весы имеют две шкалы: по верхней шкале определяется подъёмная сила, по нижней - сила лобового сопротивления. 
В конструкцию весов (см. рис.6) входит карданный узел, сквозь кольцо которого проходит штанга с перемещающимся противовесом. На коротком плече закреплена головка со шкалой поворота модели и стопорным винтом. В головке помещена поворотная втулка, в которой закрепляется обдуваемая модель. Длинное плечо штанги удерживается в нейтральном положении четырьмя пружинами, натяжение которых регулируется винтами. На конце штанги закреплён Г - образный рычаг, связанный с секторами. Аэродинамические силы, действующие на модель, передаются на штангу и через секторы поворачивают соответствующие стрелки, указывающие по шкалам прибора величину этих сил.

ЗАДАНИЕ    № 1

Измерить аэродинамические силы У и X модели крыла на разных углах атаки и построить графики Су= f(α), Сх=f(α), К=f(α) и поляру модели крыла.

Оборудование и материалы:
1. Модель крыла.
2. Двухкомпонентные аэродинамические весы,
3. Барометр
4. Термометр.	
5. Линейка.

ПОРЯДОК ПРОВЕДЕНИЯ РАБОТЫ

1. Ознакомиться с двухкомпонентными аэродинамическими весами.
2. Отрегулировать и установить аэродинамические весы с моделью крыла в рабочую часть аэродинамической трубы.
3. Вычислить площадь модели крыла.
4. По данным барометра и термометра вычислить массовую плотность воздуха.	
5. Провести эксперимент и обработку результатов опыта. 
    Начинать продувку рекомендуется с угла атаки α = 0.
Полученные результаты свести в таблицу.

	α0
	Y[кгс]
	Cy
	Х[кгс]
	Cх
	К

	- 2
	
	
	
	
	

	0
	
	
	
	
	

	2
	
	
	
	
	

	4
	
	
	
	
	

	6
	
	
	
	
	

	8
	
	
	
	
	

	10
	
	
	
	
	

	12
	
	
	
	
	

	14
	
	
	
	
	

	16
	
	
	
	
	

	18
	
	
	
	
	

	20
	
	
	
	
	



 В тетради для лабораторных работ вычертить схему аэродинамической трубы и весов, таблицу с результатами экспериментов, построить графики. Графики строить цветными карандашами или пастами. Для построения поляры, необходимо брать масштаб для Сх в 5÷10 раз больше, чем для Су. В отчёте сделать анализ графиков (дать определение для всех характерных углов атаки).
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ЛАБОРАТОРНАЯ РАБОТА № 4

Исследование обтекания тел различной формы сверхзвуковым потоком.

Цель работы:  Ознакомление с визуальным методом аэродинамических исследований в сверхзвуковом потоке. Выяснить влияние формы обтекаемого тела и скорости сверхзвукового потока на интенсивность и форму скачка уплотнения, число М по углу наклона конуса слабых возмущений, который возникает при обтекании остроконечного тела сверхзвуковым потоком.

КРАТКИЕ СВЕДЕНИЯ ИЗ ТЕОРИИ

Для визуализации сверхзвукового потока можно воспользоваться методом газогидравлической аналогии, основанным на формальной аналогии, существующей между движением воды, текущей в открытом канале тонким слоем, как несжимаемой жидкости и плоским движением невязкого сжимаемого газа. В данном случае аналогия со слабыми волнами возмущения и скачками уплотнения достигается с помощью поверхностных волн и прыжков уровня воды в газогидравлическом потоке. При этом скорость движения воды в лотке будет примерно в тысячу раз меньше, чем скорость воздушного потока.
Впервые объяснение газогидравлической аналогии было предложено Н.Е.Жуковским.
В методе газогидравлической аналогии при выводе необходимых соотношений делаются следующие допущения:
1. газ и жидкость не имеют вязкости;
2. поверхностное натяжение в жидкости отсутствует;	
3. Вертикальные составляющие скорости в потоке воды  принимаются равными нулю.                          
Одним из основных условий аналогии является равенство критериев подобия газа и жидкости:
          M=Vг /aг= Fг=Vж/√gh, где    

М - число   Маха ,      Vг  - скорость потока газа, 
aг - скорость звука в газе,         Fг - число Фруда,
Vж - скорость движения жидкости, 
h  - уровень воды в любой точке у поверхности модели, а также в любой точке поверхности " прыжка".   
Скорость течения воды при горизонтальном положении лотка определяется по формуле   Vж =√2gH , где
Н   - высота воды в баке.
При наклонном лотке скорость текущей но нему воды будет 
Vж =√2g(H+Н1) , где
Н   - уровень воды в напорном баке (см. рис. 10) 
H1= sinφ   - глубина наклонной части лотка.	
Как известно  в скачке уплотнения происходит резкое увеличение давления, плотности и одновременно с этим падает скорость. В газогидравлическом    лотке  не аналогии со скачком уплотнения в сверхзвуковом потоке происходит гидравлический "прыжок", сопровождавшийся резким повышением уровня жидкости и замедлением скорости в "прыжке". Если число М газового потока соответствует числу Fr лотка, а также одинаковы углы поворота потока, т.е. углы клиньев моделей θ, то при таких условиях угол наклона скачка β будет соответствовать углу распространения гидравлического «прыжка» (поверхностной волны) βв.пр (см.рис.9).
Влияние формы носовой части исследуемого тела и числа М потока на систему скачков уплотнения, а также зависимость наклона скачка уплотнения от угла поворота потока  ε можно успешно демонстрировать в   лотке. Для этого нужно иметь различные модели и необходимые измерительные инструменты, чтобы определить уровень воды, свободно текущей в лотке, а также высоту "прыжка" при обтекании модели, установленной в лотке.
Установка для получения газогидравлических аналогий показана
на рис .2.	Описание установки дано в лабораторной работе № 1.

МЕТОДИЧЕСКИЕ УКАЗАНИЯ
Группа курсантов делится на две подгруппы, которые работают под руководством преподавателя и лаборанта на  гидролотке  с различными по форме телами и скоростями потока.


ЗАДАНИЕ №1

Наблюдение обтекания тел различной формы и определение числа М  сверхзвукового потока по методу газогидравлической аналогии.

Оборудование и материалы:
1. Установка, наполненная водой.
2. Набор различных моделей.
3. Измерительные инструменты для измерения уровней воды.

ПОРЯДОК ПЮВЕДЕНИЯ РАБОТЫ

1. Проверить наличие необходимого количества воды в напорном и сливном баках.
2. Установить нужный наклон лотка.
3. Опробовать и настроить насос на расчетный расход воды.
4. Подготовить исследуемые модели и измерительный инструмент. 
5. Зарисовать спектры обтекания.
6. Определить размеры h, H, H1 и вычислить число М потока.
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ЛАБОРАТОРНАЯ РАБОТА № 5

Испытание модели воздушного винта в потоке воздуха.

Цель работы: Измерение силы тяги модели воздушного винта при различных условиях его работы для определения зависимости
p=f(n) и p=f(v)

КРАТКИЕ СВЕДЕНИЯ ИЗ ТЕОРИИ

Сила тяги воздушного винта вычисляется по формуле:
P= αв  ρ  n2c  D4 [кгс](H) ,    где
αв - коэффициент силы тяги,     
р   - массовая плотность воздуха, 
nc  - число оборотов винта в секунду, 
D  - диаметр винта.
Коэффициент силы тяги αв зависит от формы лопасти в плане, от формы поперечного сечения лопасти, от углов атаки сечений лопасти, а следовательно и скорости, потока (полёта).При увеличении скорости полёта угол атаки лопасти уменьшается, при этом уменьшается коэффициент αв и сила тяги. При скорости V=0 угол атаки лопастей будет максимальным, коэффициент αв и сила тяги имеет также максимальное значение.
Коэффициент силы тяги αв  определяется опытным путём для каждого воздушного винта.
Как видно из формулы, сила тяги винта прямопропорциональна квадрату числа оборотов. При увеличении числа оборотов винта угол атаки лопастей α   увеличивается, следовательно, будет увеличиваться и сила тяги.
Зависимость силы тяги винта от скорости потока и числа оборотов можно наблюдать на установке, изображённой на рис. 2.






[image: ]
 

Рис.2. Схема установки для испытания модели воздушного винта.

Модель воздушного винта I установлена на валу электродвигателя 2, который перемещается на подшипниках по направляющим рельсам 3. Сила тяги замеряется по шкале 4 установки. С помощью реостата 5 меняются обороты винта, которые определяются по указателю числа оборотов 6. Скорость потока изменяется сменой насадков аэродинамической трубы 7.









ЗАДАНИЕ № 1 

Измерение силы тяги модели воздушного винта для определения зависимости Р=f(n).

Оборудование и материалы:
1.Установка для испытания воздушного винта. 
2. Модель винта.

ПОРЯДОК ПРОВЕДЕНИЯ РАБОТЫ

1. Подключить питание к установке.
2. С помощью выключателя 8 включить электродвигатель.
3. Меняя обороты с помощью реостата 5, определить силу тяги по шкале 4.
Результаты эксперимента занести в таблицу:
	Обороты винта
	
	
	
	
	
	

	Сила тяги в кгс
	
	
	
	
	
	



По результатам эксперимента построить график.















ЗАДАНИЕ № 2       

Измерение силы тяги модели воздушного винта для определения зависимости   P=f(V)

Оборудование и материалы:
1.Установка для испытания воздушного винта. 
2.Модель винта.
3.Аэродинамическая труба.
4.Насадки к аэродинамической трубе.

ПОРЯДОК ПРОВЕДЕНИЯ РАБОТЫ.

1. Поднять аэродинамическую трубу.
2. Установить винтовую установку так, чтобы ось винта совпадала с  осью трубы.
3. При постоянных оборотах продуть винтовую установку в аэродинамической трубе.
Скорость менять заменой насадков на трубе. 

Результаты эксперимента занести в таблицу:
	Скорость потока; м/с
	
	
	
	

	Сила тяги, кгс
	
	
	
	



По результатам эксперимента построить график.










ЛАБОРАТОРНАЯ РАБОТА № 6

Испытание модели самолёта на продольную статическую устойчивость.

Цель работы: Определить значение моментов тангажа на заданных углах атаки для устойчивого, неустойчивого и безразличного равновесия модели самолета и построить балансировочные кривые. В результате выполнения этой работы должны убедиться в условии продольной устойчивости самолёта и влиянии центровки на продольную устойчивость.

КРАТКИЕ СВЕДЕНИЯ ИЗ ТЕОРИИ
	
Модель самолёта устанавливается в аэродинамической трубе на специальном приборе, называемом моментным центровым прибором (см. рис.12). При этом предполагается, что центр тяжести самолёта совмещён с началом координат. Изменение центровки осуществляется путём перемещения модели вдоль оси ОX . Модель закреплена таким образом, что она имеет только одну степень свободы движения в трубе, в то время, как самолёт в полёте имеет шесть степеней свободы или, вернее, ещё больше, если учесть деформации самолёта, движения рулей, элеронов и прочих органов управления.
Единственное движение, которое может при такой установке
осуществлять модель самолёта, - это движение, изменяющее угол атаки α т.е. вращение вокруг связанной оси  ОZ. Опыт проводится при угле скольжения β=00; используется система координат.
Заметим, что при положении модели, изображённой на рис. 12, момент силы тяжести модели относительно оси   O Z    равен нулю, так как направление вектора веса модели параллельно оси O Z, а моментом трения относительно этой оси можно пренебречь.
Задача настоящей лабораторной работы заключаемая в том, чтобы
найти балансировочный угол атаки    αбал, соответствующий условию Mz=0, и  определить характер этого равновесия, а также определить значение момента тангажа в зависимости от задаваемых углов атаки.
По законам механики возможно существование трех видов равновесия твёрдого тела, а именно:
а) устойчивое равновесие, определяемое возникновением таких моментов, которые возвращают тело в положение равновесия, когда тело почему-либо выводит него;
б) неустойчивое равновесие, определяемое возникновением таких момёнтов при выходе из положения равновесия, увлекают тело в сторону большое отклонения от первоначального положения;
в)  безразличное равновесие, при котором в любом новом положении тела, не очень удалённом от начального, не возникает никаких моментов.
С этой целью должны быть построены графики изменения продольного момента Mz=f(α)
Равновесие модели самолёта будет устойчивым, если при нарушении равновесия возникает стабилизирующий момент  
(см. рис.13а). При неустойчивом равновесии возникает дестабилизирующий момент. При безразличном равновесии продольный момент не возникает.
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Рис.13.    Балансировочные кривые; 
а)  - для устойчивого самолёта;    б) для неустойчивого самолета;     в) для безразличного самолёта.
На схеме (рис.12) изображена правая система осей Х, У, Z. Направление положительного момента относительно оси Z (+Мz) на этой схеме указано стрелкой.
В системе   X, У, Z   положительный момент Mz  будет моментом на кабрирование (поднимающим нос самолёта), и тогда положительное отклонение относительно оси   Z   будет увеличивать угол атаки  α.
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Моментный центровой прибор, при помощи которого проводится испытание, имеет следующее устройство: на основании прибора 10 закреплена втулка 4, на которой на подшипниках установлена ось 5. К нижнему концу этой оси наглухо закреплён лимб 6 с нанесёнными по всей его окружности градусными делениями. Снизу на втулке установлена стрелка 8, которая зажимается винтом. От лимба 6 через блоки 9 идут нити к чашкам весов. В верхней части прибора установлен конусный штифт 2.
На модели самолёта закреплены два поводка 5 и 7. На поводке 3 закреплено два подшипника, а на поводке 7 просверлено два отверстия. Поводок 7 закрепляется на оси 5 с помощью винта.
Опыт начинается с отсчета по лимбу угла атаки   αбал, т.е. угла балансировки модели при данном положении центра тяжести, при котором  Mz=0. Этот угол будет отвечать условию ничем не нагруженных чашек прибора. При нагружении чашек гирями модель в потоке занимает различные положения и, следовательно, изменяется угол атаки α.
При всяком α≠αбал очевидно, что  Mz≠0 и модель уравновешивается моментом силы натяжения нитей, касательных к окружности лимба; последняя сила равна величине нагрузки   G   на чашку, так как блоки, как известно из меха пики, преобразуют лишь направление силы G ,не изменяя её величины (если пренебрегать моментом трения).
В зависимости от нагружения правой или левой чашки (от наблюдателя) получается уравновешивающий момент Mz=Gr (того или иного знаки). В рабочих формулах через r  обозначен радиус лимба. Знак момента Gr   всегда противоположен знаку Mz , но для удобства его принято подставлять в формулы, приписывая ему знак аэродинамического момента. Например, при нагружении правой чашки (для наблюдателя, смотрящего на лимб сверху между блоками) получается момент Gr, вращающий лимб и связанную с ним модель по направлению движения стрелки часов вокруг оси Z.
Если принятая правая система координат есть система X, У, Z (см. рис.12), то этот момент является отрицательным. Это значит, что уравновешиваемый им момент Mz наоборот, положителен. Поэтому нагрузке G на правую чашку в данном случае нужно приписать знак плюс и с этим знаком занести её в протокол.	
Такими же соображениями нужно руководствоваться и при определении знака угла α, отсчитываемого при помощи стрелки по лимбу. 
Результат испытания изображается в виде кривой   Mz=f(α);
 где    Мz - ордината,  α – абсцисса. 

ЗАДАНИЕ № 1 

Оборудование и материалы:
1. Модель самолёта для установки на моментном центровом приборе.
2. Моментный центровой прибор.        
3. Разновесы.
4. Миллиметровая бумага для построения контрольного графика нагрузки.  

ПОРЯДОК ПРОВЕДЕНИЯ РАБОТЫ

1.Ознакомиться с устройством моментного центровочного прибора.
2. Установить модель самолёта под углом атаки   α=0°  и совместить стрелку лимба и нулём шкалы.
3. Провести эксперимент при двух положениях центра тяжести самолёта при постоянной скорости потока в диапазоне углов атаки ± 25°. 
4. Обработать результаты испытания и построить графики Mz=f(α) при двух положениях центра тяжести самолёта.

Таблица для задней центровки

	α0
	-25
	-20
	-15
	-10
	-5
	0
	+5
	+10
	+15
	+20
	+25

	G
	
	
	
	
	
	
	
	
	
	
	

	Mz
	
	
	
	
	
	
	
	
	
	
	



Таблица для передней центровки

	α0
	-25
	-20
	-15
	-10
	-5
	0
	+5
	+10
	+15
	+20
	+25

	G
	
	
	
	
	
	
	
	
	
	
	

	Mz
	
	
	
	
	
	
	
	
	
	
	



Составил преподаватель  Баранов В.П.
Учебное пособие для выполнения лабораторных работ
по курсу " Аэродинамика" обсуждены на методическом совещании
цикловой комиссии   КТЭЛА ”        	“ июня  2009года.
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