《飞行器翼型复杂精细流场显示与测量》虚拟仿真课程

《翼型压力分布测量与气动力计算》

实验手册
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	学　　号：
	                          

	姓　　名：
	                          

	专    业：
	                          

	实验时间：
	                          


	实验地点：
	                          


西北工业大学航空学院
20   年  月    日
	1．实验目的

通过在低湍流度风洞，测定不同迎角下，翼型表面的压力分布，了解翼型测压实验的基本过程，了解风洞设备及试验用模型的构造，并完成相关实验结果的数据处理和分析。

	2．实验设备

翼型实验可在专门的二元风洞（或二元试验段）中进行，也可以在三元试验段中进行。对二元试验段，模型横放在试验段内支撑于两侧壁；对三元试验段，模型可以横放，支撑于两侧壁，也可以竖直放，支撑于上、下壁。

本实验线下部分将在西北工业大学低速低湍流度风洞（Low turbulence wind tunnel，简称 LTWT 风洞）的二元试验段中进行，线下部分在《飞行器翼型复杂精细流场显示与测量》虚拟仿真实验室进行。
2.1 风洞

LTWT风洞是一座先进的低速、低噪声、低湍流度研究型风洞。LTWT 风洞具有串列的三元实验段和二元实验段，截面比约为 3:1. 风洞的收缩段采用两次收缩，第一收缩段的收缩比为 7.11，第二级收缩段的收缩比为 3.18，总收缩比为 22.6，在两收缩段之间, 可安装变湍流度的格栅, 以改变试验段的湍流度。两个实验段具有相同的湍流度量级，LTWT 风洞各实验段的湍流度在 0.02%～0.3%的范围内可调整。具体风洞流场技术指标如下：  
三元实验段：1.05 × 1.2 m，V = 5 ~ 55 m/s

三元实验段(三元二元串式状态)：1.05×1.2 m，V = 5 ~ 25 m/s

二元实验段：0.4×1.0 m， V = 5 ~ 75 m/s

最低湍流度：ε ＜ 0.02%
变湍流度范围：0.02% ~ 1%。
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图1 LTWT风洞结构示意图
2.2 实验模型

风洞实验中的试验模型为NACA 0025翼型，弦长0.2 m，展长0.395 m。翼型最大厚度 25%，为低速对称翼型。模型为木质结构，表面涂白漆以减小摩擦力，翼型上下表面各分布25个测压孔，在表面曲率大的地方测压孔分布密集。
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图2 NACA0025几何构型

线上部分则包括了10个翼型，虚拟实验步骤包括虚拟选取不同的翼型；对翼型进行拆解与装配；测压管的连接；尾耙的装配；选取实验参数、运行风洞；数据的采集和保存；实验报告的下载和分析。
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图 3《翼型测压与气动力计算》虚拟仿真实验
2.3 测压系统

本实验采用多通道扫描阀，通过对各个测点通道的开关控制，利用压差传感器，测出各测点压强与来流压强的差，以及驻点压强和来流压强的差，转化成数据采集模块可以识别的电压信号，再通过相应数据采集处理软件，使其还原成压差数值，从而实现了计算机的自动实时数据采集，以及相应的数据计算处理。
LTWT风洞采用的是DSY104电子扫描微压测量系统，西北工业大学研制。
测压通道： 192通道，（±2.5 kPa 160通道，±7.5 kPa 32通道）

扫描速率： 50000通道/秒

系统精度： ±0.1％F.S 

	3．实验原理以及数据计算方法：

3.1压力系数

采用多通道扫描阀，通过计算机数据采集系统直接采集到各个测点与总压的差值，以及总压与静压的差值，从而得到各个测点与静压的差值，计算得到压强系数值：
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3.2法向力系数计算

气流对翼型的总合力在体轴
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向上的分量，称为法向力，记做
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法向力系数的定义为：
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式中，
[image: image12.wmf]A

是升力作用面参考面积，对二元翼型，参考面积等于弦长
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乘以单位宽度。

法向力计算方法如下（见图3），设上表面的微面积
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，该面积上的压强为
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，则压力为
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，投影到
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轴得
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，负号表示压力方向为
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轴负向。
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图3   翼型法向力计算示意图

法向力是下表面合力（正）和上表面合力(负)的代数和，
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法向力系数
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式中，
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。积分用梯形公式计算。如果令
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附：梯形法求积分


[image: image26.wmf]1

1

1

()

2

b

a

n

i

i

n

ii

i

i

Sfxdx

S

yy

x

D

=

-

=

=

=

+

»

ò

å

å



[image: image27.png]



*延伸内容：翼型体轴切向力的计算方法类似，升力是法向力与切向力在风轴方向上的合力，转换公式请自行推导或查阅。
3.3阻力系数计算

气流流过机翼表面时，由于粘性作用，在翼型壁面上形成边界层，在机翼后面形成尾迹旋涡。根据动量定理，可以确定气流流过二元翼型单位展向长度受到的阻力。
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单位体积上的质量：
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单位质量上的动量：
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设模型受的阻力为
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，对控制体dfgi使用动量定理：
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根据连续方程 ：
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求得阻力：
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对控制体dehi使用动量定理：
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化为系数：
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   (b为翼型弦长)

根据柏努利方程，上式写成:
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由于在Ⅱ截面处尾流外的总压等于
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故积分只需在尾流内进行。把 p2和y2的下标省略，用 p表示尾流内的平均静压，则阻力系数的计算公式为:
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积分范围
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表示尾流区。

根据经验，Ⅱ截面取在模型后缘之后0.5～1倍弦长处，尾流内的静压已常数。实验时，用小型的总压排管测出尾流内的总压值 ，用静压管测出尾流内的静压 ，同时测出来流的
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，就可以通过上式用数值积分的方法算出翼型的阻力系数值。

	4．实验步骤介绍

实验条件：风速V = 20 m/s，迎角α = -2°，0°，4°，8°，12°，16°。

大气压强P (Pa)：                 气温 (°)：                  

实验步骤如下：

（1）点击计算机桌面上的数据采集系统，进入测试界面；

 （2）在测试界面上填入风速大小及攻角；

 （3）进行档位与孔号对应设置，测点已经按照顺序与多通道扫描阀的通道号顺序一一对应接好，计算机自动采集并记录各测点压力值；

（4）再改变迎角，重复（3）步骤；

（5）全部测量完成后，退出测试界面，关闭多通道扫描阀电源，实验结束。

	5．实验结果及处理要求

（1）绘制翼型某个攻角情况下的压强分布图；

（2）计算各攻角下的法向力（或升力）系数与阻力系数。

（3）绘制升阻特性曲线图，并做简要分析。

延伸思考题：

（1）升力系数是否随攻角的越大一直保持增大？为什么？

（2）流体速度对升阻特性的影响？



	教师评语：

签名：

日期：
	成绩


_1234567905.unknown

_1234567913.unknown

_1234567917.unknown

_1234567919.unknown

_1234567921.unknown

_1234567922.unknown

_1234567923.unknown

_1234567920.unknown

_1234567918.unknown

_1234567915.unknown

_1234567916.unknown

_1234567914.unknown

_1234567909.unknown

_1234567911.unknown

_1234567912.unknown

_1234567910.unknown

_1234567907.unknown

_1234567908

_1234567906.unknown

_1234567897.unknown

_1234567901.unknown

_1234567903.unknown

_1234567904.unknown

_1234567902.unknown

_1234567899.unknown

_1234567900.unknown

_1234567898.unknown

_1234567893.unknown

_1234567895.unknown

_1234567896.unknown

_1234567894.unknown

_1234567891.unknown

_1234567892.unknown

_1234567890.unknown

