
Расчёт аэродинамических характеристик
ромбовидного профил󰑱

Вариант 󰎍1

Постановка 󰑬адачи
1. По 󰑬аданной высоте определит󰑭 параметры нево󰑬мущённого потока.

2. Рассчитат󰑭 параметры потока на гран󰑱х 1 и 2, испол󰑭󰑬у󰑱 теори󰑧 косого
скачка уплотнени󰑱.

3. Рассчитат󰑭 параметры потока на гран󰑱х 3 и 4, испол󰑭󰑬у󰑱 метод линеа-
ри󰑬ации.

4. Определит󰑭 аэродинамические силы X , Y и момент Mz профил󰑱, а
так󰑨е его аэродинамические коэффициенты в св󰑱󰑬анной с профилем
системе координат xOy.

5. Определит󰑭 поло󰑨ение центра давлени󰑱 и величину шарнирного мо-
мента.

6. Определит󰑭 аэродинамические силы Xa, Ya профил󰑱 и его аэродинами-
ческие коэффициенты в потоковой системе координат XaOaYa.

Исходные данные
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N = 1, k = 1.4, a = 50 мм, b = 500 мм,

α = 1◦ + 0.1 · 1 = 1.1◦, l = 1000 мм, d1 = 200 + 5 · 1 = 205 мм,

M∞ = 2.5 + 0.1 · 1 = 2.6, HΣ = 1,2 км.

Дл󰑱 высоты H = 1200 м по ГОСТ 4401–81:

P∞ = 87718 Па, ρ∞ = 1,08999 кг/м3, T∞ = 280,351 К, a∞ = 338,56 м/с.

Грани 1 и 2 󰯹 косой скачок уплотнени󰑱

Гран󰑭 1
Угол установки и угол отклонени󰑱 потока на грани 1:

β,1 = arctan
󰀓
a
b

󰀔
− α = arctan

󰀓
50
500

󰀔
− 1.1◦ = 5.71◦ − 1.1◦ = 4.61◦ (0.08047 рад).

θc = 26.10◦ (0.4559 рад).
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Термодинамические параметры 󰑬а скачком:

P1 =
󰀅
1 + 2k

k+1(M
2
∞ sin2 θc − 1)

󰀆
P∞ = 119267.7 Па,

ρ1 =
(k + 1)M 2

∞ sin2 θc

(k − 1)M 2
∞ sin2 θc + 2

ρ∞ = 1,3563 кг/м3,

T1 =
P1/P∞

ρ1/ρ∞
T∞ = 306.33 К,

a1 =
󰁳

k RT1 = 350.83 м/с,

V1 = M∞ a∞
cos θc

cos(θc − β,1)
= 849.55 м/с,

M1 =
V1

a1
= 2.4215.

Гран󰑭 2
Угол на грани 2:

β,2 = arctan
󰀓
a
b

󰀔
+ α = 5.71◦ + 1.1◦ = 6.81◦ (0.1189 рад).

θc = 27.93◦ (0.4874 рад).
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Параметры 󰑬а скачком:

P2 =
󰀅
1 + 2k

k+1(M
2
∞ sin2 θc − 1)

󰀆
P∞ = 137148.7 Па,

ρ2 =
(k + 1)M 2

∞ sin2 θc

(k − 1)M 2
∞ sin2 θc + 2

ρ∞ = 1,4960 кг/м3,

T2 =
P2/P∞

ρ2/ρ∞
T∞ = 319.36 К,

a2 =
󰁳

k RT2 = 358.22 м/с,

V2 = M∞ a∞
cos θc

cos(θc − β,2)
= 833.73 м/с,

M2 =
V2

a2
= 2.3274.

Грани 3 и 4 󰯹 линей󰑬аци󰑱 и󰑬гиба󰑧щей обра󰑬у-
󰑧щей
Параметры на грани 3:

∆β = 2 arctan a
b = 11.42◦ (0.1994 рад),

P3 = P1 −
2∆β󰁳
M 2

1 − 1

ρ1V
2
1

2
= 30787.2 Па,

V3 = V1 +
P1 − P3

ρ1 V1
= 926.34 м/с,

ρ3 =
ρ1 V1

V3
= 1,2439 кг/м3,

T3 =
P3

R ρ3
= 86.24 К,

a3 =
󰁳

k RT3 = 186.15 м/с,

M3 =
V3

a3
= 4.9764.
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Параметры на грани 4:

∆β = − 2 arctan a
b = −11.42◦ (−0.1994 рад),

P4 = P2 −
2∆β󰁳
M 2

2 − 1

ρ2V
2
2

2
= 235780.8 Па,

V4 = V2 +
P2 − P4

ρ2 V2
= 754.65 м/с,

ρ4 =
ρ2 V2

V4
= 1,6528 кг/м3,

T4 =
P4

R ρ4
= 497.06 К,

a4 =
󰁳

k RT4 = 446.90 м/с,

M4 =
V4

a4
= 1.6886.

Расчёт аэродинамических сил

l = 0.5
󰁳

a2 + b2 = 251.2 мм, β = arctan
󰀓
a
b

󰀔
= 5.71◦.

Толщина профил󰑱 принимаетс󰑱 равной 1 м.

F1 = (P1 − P∞) × l = 7926.8 Н,

F2 = (P2 − P∞) × l = 12419.3 Н,

F3 = (P3 − P∞) × l = −14303.7 Н,

F4 = (P4 − P∞) × l = 37200.3 Н.

Под󰑫ёмна󰑱 сила и лобовое сопротивление:

YΣ = (F2 + F4 − F1 − F3) cos β = 55718.7 Н,

XΣ = (F1 + F2 − F3 − F4) sin β = −253.8 Н.

Аэродинамические коэффициенты
Динамическое давление:

V∞ = M∞ a∞ = 880.256 м/с, q∞ = 1
2 ρ∞ V 2

∞ = 422290 Па, S = 1 м2.

CY, =
YΣ

q∞S
= 0.13194,

CX, =
XΣ

q∞S
= −6.01× 10−4.
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Момент и центр давлени󰑱

MA = (F2 − F1)
l

2
+ (F4 − F3)

󰀓
3b
4 cos β − a

4 sin β
󰀔
= 1.9735e4 Н·м.

Коэффициент момента

mz =
MA

q∞ S l
=

1.9735× 104

422290 · 1 · 1 = 0.0468.

Координата центра давлени󰑱:

x..
b

=
mz

CY,
=

0.0468

0.13194
= 0.3545, x.. = 0.3545 b = 177.3 мм.

Шарнирный момент (точка A на рассто󰑱нии d1 = 205 мм):

M = YΣ (x.. − d1) = −1546 Н·м.

Аэродинамические силы в потоковой системе ко-
ординат

C ′
Ya

= CX, cosα + CY, sinα = 0.001933,

C ′
Xa

= CX, sinα− CY, cosα = −0.131931,

Ya = C ′
Ya
q∞ S = 816.7 Н,

Xa = C ′
Xa

q∞ S = −55773 Н.
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