§2. ТЕЧЕНИЯ ГАЗА С УДАРНЫМИ ВОЛНАМИ

Торможение плоского сверхзвукового потока газа происходит посредством так называемых скачков уплотнения. Скачки уплотнения приближенно могут считаться поверхностями разрыва параметров потока.

Торможение потока газа на скачке уплотнения  является адиабатическим, но неизэнтропическим процессом. На скачке уменьшаются: число М, число 
[image: image1.wmf]l

; увеличиваются: плотность, давление, температура.

Из параметров торможения не терпит разрыва на скачках температура торможения 
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 и связанные с нею 
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. Давление торможения и плотность торможения уменьшаются на скачках. Величина 
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 - коэффициент восстановления давления, характеризует собою необратимые потери механической энергии на скачке. (Здесь и в дальнейшем индексом «1» отмечаются параметры потока газа до скачка, а индексом «2» – после скачка).

Плоские поверхности разрыва, нормальные к направлению скорости невозмущенного потока, называются прямыми скачками уплотнения. Направление потока газа не изменяется при переходе через прямой скачок.

Основные теоремы механики для элемента газа на прямом скачке следующие:

уравнение сохранения массы:
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уравнение изменения количества движения:
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уравнение энергии:
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Из уравнений (1), (2), (3) следует основное соотношение теории прямого скачка:
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Давления и плотности до и после скачка связаны формулой:
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 (ударная адиабата). 
               (5)

Для чисел Маха имеем
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Коэффициент восстановления давления торможения 
[image: image12.wmf]s

 в функции от числа М
[image: image13.wmf]1

 до скачка:
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или в функции от числа 
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Коэффициент восстановления давления торможения выражается через приведенный секундный расход q(
[image: image17.wmf]l

):
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Статические давления и плотности на скачке подчиняются соотношениям:
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Отношение давления торможения после скачка к статическому давлению до скачка определяется формулой Рэлея через число 
[image: image20.wmf]1

M

 до скачка:
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Задачи 51 – 92

51. В потоке воздуха с нормальными параметрами 
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 возник прямой скачок уплотнения. Найти порядок толщины скачка 
[image: image25.wmf]d

, предположив, что вязкостное нормальное напряжение на толщине скачка имеет порядок перепада давления на скачке. 

52. Сравнить увеличение плотности: 1) при ударном и 2) изэнтропическом сжатии воздуха, если в том и в другом случаях давление возрастает в 10 раз. Объяснить разницу.

53. Допустимая ошибка в вычислении давления за скачком уплотнения составляет 1% от давления в невозмущенном потоке воздуха. При каком максимальном относительном изменении плотности можно пользоваться изэнтропической адиабатой вместо ударной для вычисления давления?

54. Температура воздуха в форкамере сверхзвуковой трубы 
[image: image26.wmf]K
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. Поток на срезе сопла трубы имеет скорость 
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 и обтекает препятствие с образованием прямого скачка. Найти 
[image: image28.wmf]2

V

- скорость воздуха после скачка.

55. Скорость воздуха, замеренная после прямого скачка 
[image: image29.wmf]сек
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. Термопара в кожухе (рис. 10) показала температуру 
[image: image30.wmf]C
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. Найти температуру воздуха в потоке до скачка.

56. Найти величины максимально возможных на прямом скачке уплотнения: 1) уменьшения скорости; 2) относительного изменения количества движения массы воздуха, протекающей через единичную площадь на скачке за единицу времени.

57. Интерферограмма показывает рост плотности на прямом скачке в два раза. При каком числе 
[image: image31.wmf]1

l

 возник скачок уплотнения? Как изменится кинетическая энергия единицы объема газа на скачке?

Примечание. Интерферометр – прибор, позволяющий оптическим способом определить плотность газа в различных точках потока.

[image: image152.png]


58. При переходе воздуха через скачок уплотнения давление торможения уменьшилось в 5,2 раза, статическое давление увеличилось в 15 раз, температура увеличилась в 3,46 раза. Как изменится плотность потока и плотность торможения потока на скачке? Как изменится объемная  плотность полной энергии (полная энергия единицы объема газа) плотностью заторможенного газа при переходе его через скачок?

59. Воздух на расчетном режиме истекает из баллона, где он имеет температуру 
[image: image32.wmf]C
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, через сопло с отношением площадей выходного и критического сечений 
[image: image33.wmf]23
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. Найти скорость, которую поток будет иметь, пройдя прямой скачок?

60. Давление, измеренное в сверхзвуковом потоке трубкой полного напора, в 12 раз больше давления, измеренного на щеке клина (рис. 11). Найти коэффициент восстановления давления торможения 
[image: image34.wmf]s

 в прямом скачке.

61. Подсчитать давление 
[image: image35.wmf]02
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 в камере ВРД самолета, летящего на высоте 
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, при наличии прямого скачка на входе, и давление 
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, которое получилось бы в камере, если бы торможение было изэнтропическим.

62. Интерферограмма показывает рост плотности воздуха на скачке уплотнения в 3,81 раза. Найти коэффициент восстановления давления торможения на скачке.

[image: image153.png]


63. Измерения в простом сверхзвуковом диффузоре (после прямого скачка на входе; рис. 12) дали скорость воздуха 
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и температуру торможения 
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. Определить коэффициент восстановления давления торможения на входе в диффузор.

64. Как изменится коэффициент восстановления давления торможения на прямом скачке, если число Маха потока до скачка 
[image: image41.wmf]1
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 увеличить вдвое?

65. Какое число Маха до прямого скачка нельзя превысить, чтобы на скачке потери давления торможения в газе не превзошли одного процента? Показатель адиабаты газа 
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66. Воздух истекает из сопла при числе Маха 
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 под действием давления в форкамере 
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 (см. рис. 13). Температура в форкамере 
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. Расширение воздуха расчетное. Определить 
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67. Определить скорость сверхзвукового потока, текущего при температуре 
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, если давление в критической точке трубки Пито равно 
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68. Трубка полного напора, установленная на самолете, показывает на высоте 
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 абсолютное давление 
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69. Температура торможения, замеренная в полете на высоте 
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[image: image57.wmf]1

V

, число Маха 
[image: image58.wmf]2

M

и относительную скорость воздуха за прямым скачком впереди крыла 
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 и давление в критической точке крыла 
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70. В расширяющейся части сверхзвукового сопла (рис 14) возник прямой скачок уплотнения, в котором скорость воздуха падает с 
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. В некотором сечении сужающейся части сопла скорость 
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 в тех сечениях до и после скачка, где скорости равны.

[image: image155.png]


71. В расширяющейся части сверхзвукового сопла возник прямой скачок уплотнения, в котором статическое давление возрастает в 6 раз. В некотором сечении сопла до скачка давление 
[image: image68.wmf])

1

(

p

=
[image: image69.wmf]2

p

 (см. рис. 14). Сравнить скорости 
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 в тех сечениях до и после скачка, где скорости равны.

72. Самолет летит на высоте 
[image: image72.wmf]м
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. 1. Какова скорость самолета относительно частиц воздуха, по которым только что прошла прямая ударная волна, вызванная носовой частью фюзеляжа? 2. Какова абсолютная (по отношению к земле) скорость спутного движения воздуха вслед за волной?

73. Найти соотношения между скоростью спутного движения за прямой ударной волной и скоростью 
[image: image74.wmf]N

 распространения волны в неподвижном воздухе в случаях: 1) 
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 EMBED Equation.3  [image: image79.wmf]max
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74. Вычислить скорость спутного движения воздуха за фронтом прямой ударной волны, если избыточное давление за волной на уровне земли составляет 
[image: image80.wmf]атм
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75. При каком соотношении давлений 
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 скорость спутного движения за прямой ударной волной, распространяющейся в воздухе при нормальных атмосферных условиях, будет достигать 
[image: image82.wmf]сек
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76. Перед поршнем, движущимся в трубе с постоянной скоростью 
[image: image83.wmf]сек
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, возникла ударная волна. Правый конец трубы (рис. 15) открыт в атмосферу. Найти 
[image: image84.wmf]N

– скорость волны относительно стенок трубы и скорость волны относительно поршня.

77. Во сколько раз скорость распространения волны сжатия будет превосходить скорость движения поршня в трубе (см. рис. 15), если плотность газа возрастает на волне в три раза?

78. Статическое давление за фронтом плоской ударной волны, распространяющейся в неподвижном воздухе на уровне земли, 
[image: image85.wmf]атм
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. Найти температуру воздуха за фронтом волны.

79. Определить порядок скорости распространения плоской ударной волны в воздухе на уровне земли, если за фронтом волны зарегистрировано давление 
[image: image86.wmf]атa
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80. Сравнить 
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– скорость распространения сильной ударной волны в воздухе на уровне земли при нормальных атмосферных условиях, со скоростью звука 
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 перед ударной волной и 
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- за ударной волной, если за фронтом ударной волны давление
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81. В ударной трубе по аргону, имеющему температуру
[image: image91.wmf]К
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, распространяется ударная волна. 1. При каком соотношении давлений в камерах трубы скорость распространения волны в два раза больше скорости звука в неподвижном аргоне? 2. Какова скорость спутного движения частиц аргона за волной в условиях пункта 1? 
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              Рис. 15                                                          Рис. 16

82. В камере А ударной трубы (рис. 16) давление 
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. В обоих камерах находится воздух при температуре 
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. Рассчитать и изображать в координатах 
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 распад разрыва давления. Построить эпюры давления, температуры и скорости газа через 
[image: image99.wmf]c
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 после разрушения диафрагмы. Отражение волн от концов трубы не рассматривать.

83. Плоская ударная волна падает по нормали на твердую стенку (рис.17). Между стенкой и волной неподвижный воздух имеет температуру 
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[image: image103.wmf]1
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- скорость движения падающей волны по отношению к стенке и давление на стенке после отражения волны.

84. На основании формулы Измайлова-Крюссера (см. решение предыдущей задачи) оценить величину избыточного давления за отраженной от стенки плоской волной (рис.17), по сравнению с избыточным давлением за падающей волной. 
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Задачу решить в предельных случаях весьма слабой и весьма сильной ударных волн.

  
[image: image105.png]




 EMBED PBrush  [image: image106.png]



                Рис. 17                                             Рис. 18

85. Провести приближенный газодинамический расчет прямоточного ВРД с простым входом (прямой скачок уплотнения на входе в двигатель) в полете со скоростью 
[image: image107.wmf]сек
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, при температуре окружающего воздуха 
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 и давление 
[image: image109.wmf]ата
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. Конструктивные параметры двигателя (рис. 18): диаметр входного сечения 
[image: image110.wmf]мм
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, диаметр камеры сгорания 
[image: image111.wmf]мм

d
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4
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. Сгорание топлива происходит при постоянном давлении и вызывает в сечении 4 рост температуры смеси на 
[image: image112.wmf]o

1800

. В области 2-3 считать показатель адиабаты 
[image: image113.wmf]4
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, в области 4-5 считать 
[image: image114.wmf]33
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Найти: а) 
[image: image115.wmf]2

V

 и 
[image: image116.wmf]2

p

- скорость и давление воздуха со скачком; б) 
[image: image117.wmf]3
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, 
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, 
[image: image119.wmf]3

T

- скорость, давление и температуру воздуха перед впрыском горючего; в) 
[image: image120.wmf]4

V

 и 
[image: image121.wmf]4

p

- скорость и давление газов после сгорания топлива; г) площадь критического сечения сопла 
[image: image122.wmf]кp

F

, площадь выходного сечения сопла 
[image: image123.wmf]5
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, скорость истечения газа 
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; д) тягу двигателя 
[image: image125.wmf]P
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Указание: для упрощения считать: 1) что топливо сгорает мгновенно в сечении 4, не вызывая повышение давления; 2) что весовой секундный расход топлива мал по сравнению с весовым секундным расходом воздуха через двигатель.

86. Провести газодинамический расчет ПВРД для полета на высоте 
[image: image126.wmf]км
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 со скоростью 
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Исходные данные: диффузор с простым входом (рис. 19); площадь входного сечения диффузора 
[image: image128.wmf]2
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; на выходе из диффузора скорость воздуха 
[image: image129.wmf]сек
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; камера сгорания цилиндрическая; подогрев происходит при постоянном давлении; для сгорания 
[image: image130.wmf]кг
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 горючего необходимо 
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 воздуха; коэффициент избытка воздуха 
[image: image132.wmf]8
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. Площадь выходного сечения сопла равна площади внутреннего миделя. Истечение из сопла расчетное. Давление на срезе равно внешнему давлению на заданной высоте. 

Определить: 1) площади 
[image: image133.wmf]kp
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; 2) давления 
[image: image134.wmf]H
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; 3) температуры 
[image: image135.wmf]03
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; 4) секундный расход топлива 
[image: image136.wmf]t

G

; 5) тягу двигателя 
[image: image137.wmf]Р

.

Указание:  Расчет до сечения 3 вести, принимая 
[image: image138.wmf]4
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k

 от сечения 3 до сечения 4 считать k = 1,33. 

87. Сравнить весовые секундные расходы воздуха в двух аэродинамических сверхзвуковых трубах с одинаковыми соплами, рассчитанными на число 
[image: image139.wmf]2

=

M

. Первая труба с открытой рабочей частью, выходное сечение которой замыкает прямой скачок уплотнения (рис. 20).

88. 1. Найти минимально возможное соотношение между площадями горла сверхзвукового диффузора и рабочей части аэродинамической трубы, при котором в рабочей части будет сверхзвуковое течение с числом Маха 
[image: image140.wmf]2
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M

, а перед входом в диффузор имеется прямой скачок уплотнения– момент перед запуском диффузора (рис. 21).
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               Рис. 20                                                  Рис. 21

89. Пользуясь условиями и результатами задач 115 и 116, сравнить давление в форкамере, необходимые для расчетной работы сверхзвуковых труб 
[image: image142.wmf]I

 и 
[image: image143.wmf]II

 задачи 115 и трубы 
[image: image144.wmf]III

, схема и условия которой видны на рис. 22. Решить с помощью таблиц газодинамических функций.

90. Найти при каком соотношении давлений 
[image: image145.wmf]a

p
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 (см. рис.23) прямой скачок уплотнения будет находиться в сечении сопла, площадь которого равна 0,7 от площади выходного сечения и 1,7 от площади критического сечения сопла. Сравнить с 
[image: image146.wmf]II
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p

 задачи 117. Решить с помощью таблиц газодинамических функций.


[image: image147.png]


                                                                

                       Рис.22                                              Рис. 23

91. Сверхзвуковое сопло рассчитано на получение потока воздуха с безразмерной скоростью 
[image: image148.wmf]0
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. В рамках одномерной теории найти относительную площадь (по отношению площади критического сечения) сечения, в котором находится прямой скачок уплотнения, если давление в камере перед соплом 
[image: image149.wmf]ата
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, а в среде, куда истекает воздух из сопла, 
[image: image150.wmf]ата
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92. Сопло Лаваля имеет коническую сверхзвуковую часть с полууглом раствора 
[image: image151.wmf]o
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q

. Диаметр выходного сечения сопла в два раза больше диаметра критического сечения. Допустив, что нерасчетный режим истечения характеризуется наличием одного прямого скачка в конической части сопла и безотрывным течением воздуха после скачка, найти в рамках одномерной теории зависимость положения скачка от перепада давления в камере и во внешней среде.
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