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  چكيده

جريـان   درجـدايش  پديـده  لايه مـرزي و   هايي همچون حركت موج شوك، تداخل موج شوك باپديده ،براي اولين بار در كشور ،در اين تحقيق

در زوايـاي   اي كولايتلحظه هاي فشارسنسوراستفاده از  باها اين آزمايش. طالعه تجربي شده استم NACA0012ايرفويل  حول يكگذرصوت 

وتـر   طـول  ازدرصـد   63 تـا  13در ناحيـه   كولايـت  سنسور 13با نصب  .ه استانجام شد 82/0تا  6/0بين درجه و اعداد ماخ  -4و + 4، 0حمله 

 ،سيسـتم شـليرين  يـك  به كمك  ،همچنين. اندشدهثبت  وگيري اندازه KPa/bit 05/0و دقت  KHz10  فركانس بااي هاي لحظهفشار ،ايرفويل

به  ايلايهگذار جريان از  دهد كه بامينشان آمده به دست نتايج  .اندشدهبط شوك و امواج تراكمي آشكارسازي و ضموج حركت  شوك، موقعيت

ات نسبت به دامنه نوسان ،ر از تداخل موج شوك با لايه مرزي، متأثجدايش جرياندر صورت ايجاد  و يابددامنه نوسانات فشار افزايش مي ،آشفته

جـاد شـوك بـه    به سمت لبه حمله و محل اي آشفتهبه  ايلايهمحل گذار جريان از  ،با افزايش عددماخ ،همچنين .يابدكاهش مي ،قبل از جدايش

بعد  فشار در نواحي هايهاي نوسانبين سيگنال قابل توجهمشاهده اختلاف فاز  هادر اين تست ديگر مهم مسئله .دنكنسمت لبه فرار حركت مي

  .باشدمي موج شوك و داخل حباب جدايشاز 
  

  NACA0012 ايرفويل ،ايهاي لحظه، فشاركولايتسنسور گذرصوت، جدايش، شوك، تونل باد،جريان  :كليدي هايواژه

  
  

Experimental Study of a Transonic Flow over a NACA0012 Airfoil  
by Measurement of Pressure Fluctuations 

M. Salari and A. Sheikh-Zadeh 
Imam Hossein Univ. 

(Received: 30 June, 2012; Accepted: 29 April, 2013) 
ABSTRACT 

In this research, shock wave motion, shock/boundary layer interaction, and flow separation in a transonic flow over a 
NACA0012 airfoil were investigated experimentally. Thirteen Kulite sensors were utilized for measurement of 
pressure fluctuations over the airfoil. Experiments were performed for angles of attack between -4 to 4 degrees and 
flow Mach numbers of M= 0.39 to 0.82. The Kulite sensors were distributed on one side of the airfoil surface from 
13% to 63% of the chord from the leading edge. Data acquisitioning were performed using a 10KHz sample rate and 
a resolution of 0.05 KPa/bit. A Schlieren system was also used for visualization of shock lines. The results show that 
the transition from laminar to turbulent cause increase in amplitude of pressure fluctuations during the process. If 
boundary layer separation occurs due to interaction of boundary layer with shock waves, amplitude of pressure 
fluctuations reduces compared to upstream of the separated region. The results also show that as Mach number 
increases, the onset location of laminar to turbulent transition moves toward the leading edge and the shock lines 
move toward the trailing edge. Another significant phenomenon was occurrence of a phase difference between 
pressure signals of two positions namely: after shock wave and inside separation bubble. 
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  مقدمه -1

 هـاي جريـان  بـراي  يآيرودينـاميك  هـاي عدم موفقيت در نظريه 

اميدي عجيبي را بين طراحان هواپيما نا يكنزديك به عدد ماخ 

اميدي بـه دليـل عـدم    اين نا .آورده بودوجود ه ب 1940در دهه 

 رژيـم  در معتبـر  آيرودينـاميكي تجربي و نظـري  هاي وجود داده

 محـدوده در عدد ماخ  اتتغييركمترين  .بود هاجريان گذرصوتي

هاي ديگـر ميـدان   تمام متغير برتأثيرات قابل توجهي  ماخ يك،

  . گذاشتميجريان 

       جريــان گذرصــوتي نــه تحقيــق در زمينــه امــروزه اهميــت     

 ـ بيشـتر  بلكه ،دليل ناشناخته بودن آنه ب هـاي  ه دليـل كـاربرد  ب

تمـامي  . است در حال انجام ناپذير آن در علوم مهندسياجتناب

هـاي  همچـون شـاتل   و مـاوراء صـوت   مـافوق صـوت   هايپرنده

ي مسافربري كه در سـرعت  هاها و حتي هواپيماجنگنده ،فضايي

جريـان  رژيـم  ي بـا  اكننـد بـه گونـه   پـرواز مـي  مـاخ   8/0حدود 

  .گذرصوتي درگيرند

تبديل يك جريان مادون صـوت   و در پروسه افزايش سرعت     

، )الـف  -1( شـكل  همانند ،بر روي يك ايرفويلبه مافوق صوت 

يابد، ماخ محلي  )72/0تاحدود( افزايش ماخ جريان آزاد عدد اگر

اي ناحيهيابد تا اينكه درايرفويل نيز افزايش مي جريان در اطراف

    1 عـدد  مـاخ محلـي جريـان بـه     ، عـدد حول ايرفويـل  از جريان

عدد ماخ  0،/72 به همين دليل به ماخ جريان آزاد]. 1[ رسدمي

ناحيـه   ،مـاخ جريـان آزاد  عـدد   با افزايش. گويندمينيز بحراني 

ايرفويـل بـه تـدريج     ينيئو پـا  روي سطح بالايي مافوق صوت بر

 دوبـاره  ،بـا ايجـاد يـك شـوك نرمـال      كهكند به طوريميرشد 

مـادون  بـه صـورت   شـوك   ناحيه دستيين در پا سرعت جريان

   .آيددر ميصوت 

تـر شـدن ناحيـه    افزايش سرعت جريان آزاد منجر به بـزرگ      

ا بـه سـمت لبـه    شوك نرمال ر مافوق صوت روي ايرفويل شده و

پتانسـيل   جريان در ناحيه پشت شـوك  اگر. كندفرار هدايت مي

ايجـاد شـده بـه انـدازه كـافي      شدن داشته باشد و يا شوك جدا

لايـه مـرزي و ايجـاد يـك ناحيـه       با نفوذ در ،قدرت داشته باشد

. شـود مي آشفتهسبب جدايش لايه مرزي  چرخشي حباب مانند

تـر از عـدد   درنهايت با افزايش ناچيز عدد ماخ جريان آزاد به بالا

 گيـرد و جلـوي لبـه حملـه شـكل مـي      وك كماني در، يك ش1

لبه فرار يك  شود و درميويل مادون صوت جريان روي كل ايرف

برخـورد يـك شـوك     .ب -1 شـكل  .شـود مي شوك مايل ايجاد

نشـان   ،آشـفته بـا لايـه مـرزي     32/1تا  2/1متوسط با عدد ماخ 

 ].2[ داده شده است
 

  
  )الف(

  

  
  )ب(

روند تغييرات در رژيم جريان گذرصوت و تداخل  :)1( شكل

موج شوك با افزايش عدد پيشرفت  )الف ،شوك با لايه مرزي

  .]2[تداخل يك شوك متوسط با لايه مرزي ) بو  ]1[ماخ 

  

 بـر  ايجـاد شـده   جريان پايداردر يب برآ و فشار اضر] 3[ لي     

 و شوكموج از تداخل  يهاي متفاوتبا رژيم را روي يك ايرفويل

ديويـد   1990در سال. مقايسه نموده استجدايش جريان جاد يا

 پرنــدهاز % 8بــا مقيــاس  يتحقيقــي بــر روي مــدل] 4[چاســتر 

18F/A 1اي كولايـت سنسور فشارسنج لحظه 23 وي .انجام داد 

سطح زيرين بال چپ  درعدد  3عدد روي سطح بال و  20شامل

 هـاي نوسـان هـا  بـر روي برخـي از سنسـور    وي. مدل نصب كرد

را ناشي از وقوع شوك دراين محـل  آن  وي مشاهده نمود شديد

   بــا حركــت مــوج شــوك بــه جلــو و عقــب   ،همچنــين. دانســت

از  وي. گرفتنـد حالت نوسـاني بـه خـود    هاي ديگري نيز سنسور

ناشـي از   فشاركاهش  ناحيه شوك، هايسنسور خروجي مقايسه

 رقـرا  را بـه دليـل  فركانس پرهاي نوسانهمچنين وقوع شوك و 

   .مشاهده نمودشده جريان  گرفتن در ناحيه جدا

                                                             

1- Kulite 
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گزارشـي از  نيز و همكارانش  ]5[جك كوين  2005 در سال     

ــر  ــام داده بـ ــق انجـ ــي  تحقيـ ــل فرابحرانـ ــك ايرفويـ   1روي يـ

 OAT-15A ين تحقيق به منظور بررسي تـداخل  ا. ارائه كردند را

و همچنـين   جريـان جداشـده   ،موج شوك با لايه مـرزي جريـان  

 ،با دامنه بزرگ شده ءالقا شديد هاينوسان بررسي احتمال ايجاد

ــر ــاد      ب ــل ب ــوت در تون ــان گذرص ــل درجري  S3chروي ايرفوي

مـوج   ند كـه نشان دادآنها  .فرانسه انجام گرفتدر   ONERAمركز

 بـه سـمت لبـه حملـه    73/0ماخ  شوك با افزايش زاويه حمله در

درجه جريان حالت پايـدار   5/3كند و تا زاويهايرفويل حركت مي

نوساني به خود حالت درجه به بعد شوك  5/3ولي از زاويه  ،دارد

LDVدرنهايت با پردازش خروجي سيستم . گيردمي
و اطلاعات  2

 طـور اي، تداخل موج شوك و لايه مرزي را اينتوزيع فشار لحظه

ين دست ايرفويل حركت ئه سمت پاكه وقتي شوك ب كردندبيان 

كـه مـوج    وقتـي  ، وكند لايه مرزي همچنان چسـبيده اسـت  مي

    گيـرد جريـان پـاي شـوك جـدا      مـي  شوك درپائين دست قـرار 

جدايش تـا  شود و با حركت موج به سمت بالا دست ايرفويل، مي

اين هنگام با توقف موج شوك  در. كندلبه فرار گسترش پيدا مي

در بالادست ايرفويل، جدايش پاي موج شوك ناپديد شده و لايه 

ايـن سـيكل از جـدايش    . چسبدروي ايرفويل مي زي دوباره برمر

 وج شـوك زي و چسبيدن مجدد آن كـه تـابع حركـت م ـ   لايه مر

  .]5[ شونده است باشد تكرارمي

  

  هاي تجربيتحليل داده روند -2 

هايي همچون گذار جريان ي پديدهيشناساهايي، در چنين تست

هـاي  داده تحليل به كمك، شوك و جدايش آشفتهبه  ايلايهاز 

، ايفشـار لحظـه  هـاي  تغييرات ولتاژ خروجي سنسـور  ،خروجي

ضريب همبستگي بـين  تعيين  ريشه ميانگين مربعات ومحاسبه 

اولـين قـدم    ممكن است .شودمي پذيرامكانها خروجي سنسور

هـا  ي به كمك اين گونـه    فشـار سـنج   ادر بررسي فشار لحظه

 كـه  باشـد  dEيا همان  هاخروجي سنسور بررسي تغييرات ولتاژ

  :ست ازا عبارت

dE= E-Emean ,                                       
  

متوسـط   Emean و سنسـور ولتاژ خروجي براي هر  E ،نآكه در 

ريشه ميانگين همچنين  .گيري استزمان اندازهمدت  ها درداده

بـه صـورت    يـك كميـت را   انحراف معيارميزان (RMS) مربعات 

  :]6[ دهدنشان مي زير
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1- Supercritical 
2- Laser Doppler Velocimettry 

مقـدار   �yبر حسب زمان و سنسورولتاژ خروجي هر  yi ،در آنكه 

  :باشدمي آنها ميانگين
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     را هــاضــريب همبســتگي بــين خروجــي فشارســنج ،همچنــين

  :توان به كمك رابطه زير محاسبه نمودمي
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 انحـراف SDx و  y  متغيـر  معيار انحراف SDy در آن ،كهطوريه ب

اين رابطه كه براي هر سنسور و سنسـور  . ندستهx متغير  معيار

تشخيص وجود حبـاب جـدايش و    در شودش استفاده ميمجاور

كـه بـراي    مشاهده شـده اسـت   .روده كار ميتخمين محل آن ب

  و سنســور قـرار دارد  داخـل حبــاب جـدايش   در سنسـوري كـه   

 منفـي ضـريب همبسـتگي   كه خارج حباب است  ،دستي آن بالا

  .شودمي

  

 ها آزمايش شرايطآزمايش و  تجهيزات -3

در شرايطي كه فشار و دماي هاي مربوط به اين پژوهش آزمايش

در  ه اسـت كلوين بـود  277پاسكال و  84,500محيط به ترتيب 

مركـز آيروديناميـك قـدر دانشـگاه امـام       سرعت بـالاي تونل باد 

جزئيات بيشتر در خصـوص ايـن     .انجام گرفته است) ع( حسين

غيــر از مــدل،  بــه .ارائــه شــده اســت] 7[تونــل بــاد در مرجــع 

  اي كولايـت، بـرد تبـديل   سـنج لحظـه  تجهيزاتي همچون فشـار 

دوربين عكاسي سرعت بالا  ،)A/D( به ديجيتال هاي آنالوگداده

ي جهـت اخـذ،   اشكار ساز جريان و سيسـتم رايانـه  و تجهيزات آ

   .استفاده شده استنيز ثبت و پردازش اطلاعات 

  دابعـــا داراي كــار رفتــه  ه بــاد بـ ـ  تونــل  محفظــه آزمــون       

موتـور   دو ازتونل  اين .است ترم 4/1 متر مربع و طول 6/0×  6/0 

ــا فنتوربــو ــور  17,000 قــدرت دو محــوره ب كيلــووات و يــك موت

گذرصـوت   يهـا  توربوجت گريز از مركز براي مكش هوا در سـرعت 

امكـان   ،اي محفظـه آزمـون  شيشـه  جـداره با توجه به  .بردبهره مي

شـدت  . هـم وجـود دارد   از مقطـع آزمـون   بـرداري شـليرين  تصوير

ميـزان سـطح   البته كه  بوده 5/0اغتشاش تونل در محفظه آرامش 

 بـه دليـل بـالا    وتواند افزايش يابـد  مينيز  3/1اغتشاش حداكثر تا 

از نـوع گـذار ميـانبر     آشـفته فرايند گذار از لايـه اي بـه    ،آن بودن

  .خواهد بود

از يك سيستم  ،به منظور مشاهده جريان از منظر وجود شوك     

ايـن روش وابسـته بـه تغييـرات     . شليرين نيز استفاده شـده اسـت  

ــراي شــاخص انكســاري هــوا بــه دليــل تغييــر دانســته اســت       و ب

)2( 

)1( 
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هاي سرعت بالا كه تغيير دانسيته هوا قابـل ملاحظـه اسـت    جريان

  .كاربرد فراواني دارد

بـال   با دهانـه  NACA0012 ايرفويل تحقيق، يكمدل مورد      

بـوده   4متر و نسبت منظريميلي 150وتر طول  ،مترميلي 600

. دارد براي مقطع آزمـون  درصد 3برابر ي درصد انسداداست كه 

كه هر  استفاده شده سنسور13 تعداد ،جهت بررسي توزيع فشار

و قطـر داخلـي    7/0ي كدام توسط يك لوله فلزي به قطر خـارج 

ارتبـاط داده  سطح بالايي بالك به  2 مطابق شكلمتر ميلي 4/0

جلوگيري از اثـرات هـر منفـذ روي منفـذ      به منظور. شده است

هـا را  سنسـور  وسر هم قرار نگرفتـه   ها پشتين دستي، منفذئپا

قـرار  سـازد  درجه مي 56با راستاي عرضي زاويه روي خطي كه 

آمـده اسـت    1 ها در جدولگيري سنسورقرار محل. اندداده شده

   .طول وتر است Cفاصله از لبه حمله و  X ،آن كه در

و + 4 ،0 ، -4هاي اين تحقيق بـراي زوايـاي حملـه    آزمايش     

. انجام شـده اسـت   39/0 -82/0همچنين در محدود اعداد ماخ 

البته در حالت زاويه حمله غير صفر، محدود اعداد ماخ آزمـايش  

اي انتخـاب شـده   اين محدوده به گونه .بوده است 5/0 -7/0بين 

رژيم گذر صوت در زاويـه حملـه را مشـاهده و تحقيـق     بتوان تا 

، ذكـر شـده  سـرعت   هبا توجه به ابعـاد ايرفويـل و محـدود   . نمود

              محـــدودهاعـــداد رينولـــدز بـــر مبنـــاي كـــورد ايرفويـــل در 

  .نداقرار گرفته 13/1×  106– 27/2×  106

  

  هاي كولايتفشارسنج -4

 نوع سنسور فشار، استحكام بـالا، انـدازه كوچـك،    از مزاياي اين

 ،حساسـيت بـالا  ، گستردگي محدوده فركانسـي پاسـخ،   جرم كم

نصب سـريع   سنسور واز شتاب و كرنش ورودي به  بودن مصون

 گيري اين سنسور از نوع تفاضلي با محدوده اندازه. و آسان است

Psi15 جيتال هاي آنالوگ به ديبه منظور تبديل داده. ستبوده ا

كيلـوهرتز و   16ين گـذر  ئبيتي با فيلتر پا A/D12 از يك كارت 

استفاده شده كه در شرايط انجام اين تست دقـت داده   50بهره 

هـا بـه   ايـن داده . را ممكن ساخته است Kpa /bit 05/0برداري 

ثبت و در حافظه  KHz 10با فركانس  LabView افزاركمك نرم

هـا،  امتيـازات ويـژه ديگـر فشارسـنج    از . شده اسـت رايانه ضبط 

     خطي بـودن ولتـاژ خروجـي آنهـا بـه ازاي فشـار وارده بـه آنهـا        

اي لوله تك مانومتر و خلأ براي كاليبراسيون از يك پمپ. باشدمي

  .شده استاستفاده ) ميليمتر جيوهKpa 013/0 )1/0با دقت 

  ارائه و تحليل نتايج -5

در ادامه به ارائه و تحليل نتـايج مربـوط بـه حـالات مختلفـي از      

  . شرايط نصب ايرفويل و شرايط جريان پرداخته شده است

 7/0زاويه حمله صفر و عدد ماخ  -5-1

اين عدد ماخ از جريان مربوط بـه حـالتي اسـت كـه هـيچ نـوع       

  ايــن رفتــار . شــودشــوك قــائمي بــر روي ايرفويــل ايجــاد نمــي

 3در شـكل  . گيري نيـز قابـل اسـتنتاج اسـت    ندازههاي ااز داده

فشـار ثبـت شـده توسـط      هـاي هـاي نوسـان  بخشي از سـيگنال 

هــاي مكــاني مختلــف روي هــاي كولايــت در موقعيــتسنســور

يك از اين  براي هر RMSمقادير . ايرفويل نشان داده شده است

بـا توجـه بـه    . اسـت  ارائه شده 4ها محاسبه و در شكل موقعيت

شـدن لايـه مـرزي در     آشفتهپردامنه به علت  هاينوسانتقويت 

كـه محـل    كردتوان چنين بيان به بعد مي =٢٣/٠X/Cموقعيت 

  .در همين موقعيت قرار دارد آشفتهاي به گذر جريان از لايه

و كـاهش   4 و 3هـاي  شـكل  منحنـي همچنين با توجه بـه       

تـوان  به بعد، مـي =X/C ٠/�در موقعيت  هاييافتن دامنه نوسان

جـدايش در لايـه مـرزي اتفـاق      ،نتيجه گرفت كه در اين ناحيه

كـه بـه لحـاظ فيزيكـي، جريـان       لازم به ذكر اسـت . افتاده است

ري نسبت بـه  بسيار كمت هايداخل ناحيه جدايش داراي نوسان

  . خارج از اين ناحيه است
  

 75/0زاويه حمله صفر و عدد ماخ  -5-2

علاوه بر وجود شوك  5در عكس شليرين شكل  75/0براي ماخ 

منحنـي  . شـوند قائم، امواج تراكمي بالادست شوك نيز ديده مي

RMS  7 هاي نوساني فشار در شـكل و نمودار 6فشار در شكل، 

   وتـر نشـان   40/0كـاملاً واضـح وقـوع شـوك قـائم را در       طوره ب

هاي فشاري نوسانگيري امواج تراكمي، به دليل شكل. دهندمي

، 35/0هـاي  بر روي سه سنسور ماقبل شوك يعني در موقعيـت 

قابـل   6و  5هـاي  وتر نيز به صورت توأم در شكل 27/0و  31/0

  . مشاهده است

 ،ضريب همبستگي بين دو سنسـور مجـاور هـم    8در شكل      

 8ضريب همبستگي بين دو سنسـور   كه محاسبه و ترسيم شده

 با توجه بـه مطالـب مطـرح شـده    . ستمقداري منفي شده ا 9و 

لايه مـرزي و  نفوذ شوك به براي جريان بعد از شوك در مقدمه، 

توان چنين نتيجه گرفت كه سنسـور  تشكيل حباب جدايش مي

ازطـرف  . وتر داخل حباب جدايش قرار گرفته اسـت  44/0در  9

بـا دو سنسـور بعـد از     8ديگر اختلاف فاز بين سيگنال سنسـور  

قطعيـت جـدايش در ايـن موقعيـت افـزوده       بر 9 خود در شكل

  . است

  پديــده جــدايش،  لازم بــه ذكــر اســت بــا توجــه بــه اينكــه     

اين براي مشـاهده اخـتلاف   بنابر اي با فركانس پائين استپديده

تر بين نقاط قبل و بعد از جدايش، هرچه فركانس داده فاز واضح

  .برداري كمتر باشد، بهتر است
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  .بال داخلهاي فشارسنج كولايت نصب شده 

  .گيري سنسورهاي فشارسنج كولايت

9  10  11  12  13  

44/0 49/0 54/0 58/0 63/0 

  
  .)M = 0 =α ,7/0 (سنسور كولايت

  

  ). = M =0α ,75/0 (عكس شليرين :)5(

  

                                                  ......العه تجربي گذر جريان صوت روي ايرفويل

هاي فشارسنج كولايت نصب شده سنسور و 0012NACAمدل  :)2( شكل

گيري سنسورهاي فشارسنج كولايتمحل قرار :)1( جدول

2  3  4  5  6  7  8  

16/0 20/0 23/0 27/0 31/0 35/0 40/0 44

  

سنسور كولايت باگيري شده اندازه فشار هاينوسان سيگنال :)3( شكل
  

  

  
RMS  7/0 (فشارنوسانات, M = 0 =α.(  شكل )

العه تجربي گذر جريان صوت روي ايرفويلطم

 

 

   

شماره 

  سنسور
1  

x/c  13/0 16

شكل

RMSمنحني : )4( شكل
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  نوسانات فشار

  
  ). = M =0α ,75/0 (سنسور كولايت

  
  هاخروجي كولايت اختلاف فاز بين سيگنال 

) 75/0, M =0α = .(  
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نوسانات فشار RMSمنحني  :)6( شكل

) 75/0, M = 0α = (.  

  

سنسور كولايت گيري شده بااندازه فشار هاينوسانسيگنال  :)7( شكل

  
  هاضريب همبستگي بين سنسور

) 75/0, M =0α =.(  

 :)9( شكل

64                                      

شكل

  

ضريب همبستگي بين سنسور :)8( شكل

) 
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 82/0و  81/0زاويه حمله صفر و اعداد ماخ  -5-3

وتر نصب  63/0موقعيت  كه آخرين سنسور كولايت درآنجايياز 

به طور دقيـق   81/0ماخ  است، ناحيه بعد از شوك قائم در شده

شـكل  (فشـار    گيري شـده هاي اندازهسيگنال RMSدر منحني 

   مشـاهده  12امـا بـا توجـه بـه شـكل      . قابل تشخيص نيست) 10

     امــواج تراكمــي را نمــايش 10-12هـاي  شــود كــه سنســورمـي 

شـوك قـائم    بـه  ،به دليل فركانس شـديد  13دهند و سنسورمي

 RMS طرفـي افـزايش دو برابـري مقـدار     از. بسيار نزديك است

قابـل   75/0نسبت بـه عـدد مـاخ     81/0ماخ  در) 10 شكل(فشار 

اتفـاق   13يز شـوك بعـد از سنسـور    ن 82/0در ماخ . توجه است

آخـرين سنسـور تنهـا امـواج      11افتد كه با توجـه بـه شـكل    مي

  . تراكمي را حس كرده است
  

حركت موج شوك به سمت لبه حملـه بـا كـاهش     -5-4

  در زاويه حمله صفر درجه 75/0به  82/0عدد ماخ از 

 ،استفاده شـده در ايـن تسـت    A/Dبا كمك قابليت بالاي كارت 

ه شـد ميسـر   KHz 10ها در فركانسامكان ثبت خروجي سنسور

هـا بـا فشـار    نمودار تغييرات اخـتلاف فشـار روي سنسـور   . است

حين كاهش سرعت تونـل بـاد   ) 13 شكل( KPaمرجع برحسب 

 دليل وضـوح هـر  به  .رسم شده است 75/0تا  82/0از عدد ماخ 

وتـر كـه   63/0تـا   35/0فاصـله   هـاي در سيگنال چه بهتر شكل،

  . ناحيه وقوع شوك است، نمايش داده شده است

ابتـدا   ،شكل پيداست با شروع كاهش عدد مـاخ  طور كه ازهمان

  وتــر اســت عبــور  63/0كـه در  13نســور مـوج شــوك از روي س 

بـه همـين ترتيـب    . دهدكند و فشار اين محل را افزايش ميمي

سنسـور  . كنـد مـي  عبـور  8-12هـاي  موج شوك از روي سنسور

ي و وتر است فقط با امواج تراكم ـ 35/0كه درموقعيت  7شماره 

  .نوسان فشار همراه است
  

  
 نوسانات فشار RMSمنحني  :)10( شكل

) 81/0, M =0α =.(  
  

  
   نوسانات فشار RMS منحني :)11( شكل

) 82/0, M =0α =.(  

  

  

   ). = M =0α ,81/0 (سنسور كولايت گيري شده بااندازه فشار هاينوسان :) 12( شكل
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بررسي تغييرات فشار روي يك سنسور دراعـداد   -5-5

 ماخ مختلف در زاويه حمله صفر درجه

اختلاف فشار روي سطح ايرفويل نسـبت بـه فشـار     14 شكل در

قرار دارد در  =X/C �٠/٠كه در  8مرجع بر روي سنسور شماره 

ارائـه   82/0و 81/0 ،75/0،  70/0، 61/0، 50/0، 39/0هـاي  ماخ

دليـل سـرعت   ه ب ـ 39/0سيگنال مربوط به عدد ماخ . شده است

به همين ترتيب بـا  . كمترين اختلاف فشار را دارد ،پائين جريان

اين نقطـه از سـطح ايرفويـل كـاهش     افزايش عدد ماخ، فشار در 

متأثر از مـوج شـوك    75/0سيگنال مربوط به عدد ماخ . يابدمي

  . شديد همراه شده است هايبوده و با نوسان

  

   6/0درجه عدد ماخ + 4نتايج در زاويه حمله  -5-6

نشـان داده شـده    60/0نتايج مربوط به عـدد مـاخ    15 در شكل

شـود كـه موقعيـت شـوك بـر روي اولـين       است و مشاهده مـي 

ــه  =X/C ١٣/٠سنســور در  ــرار گرفت ــهق ــه گون ــق ايب ــه طب   ك

به  1-2فشار مربوط به سنسور  RMSمقدار  16 هاي شكلداده 

  . شدت كاهش يافته است

با توجه به تغييـر علامـت ضـريب همبسـتگي در      ،همچنين     

ــكل   ــودار ش ــاه 17نم ــوك  و ك ــد از ش ــانات بع ــه نوس   ش دامن

توان نتيجـه گرفـت كـه پـس از وقـوع      مي) 15-16هاي شكل( 

بـه بعـد دچـار     2، جريـان روي سنسـور   1روي سنسـور   شوك

  . تجدايش شده اس

  

  

  
حركت موج شوك به سمت لبه حمله با كاهش  :) 13( شكل

  ).= 0α( 75/0به  82/0عدد ماخ از 

  

  
  وتر در اعداد ماخ مختلف 40/0فشار نسبي در :)14( شكل

 )0α =.(  

  

  
   .)M = 4 = + α ,6/0( كولايتسنسور  گيري شده بااندازه فشار هاينوسان :)15( شكل
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هـاي فشارسـنج كولايـت در    كـه سنسـور   به ذكر است

ايـن باعـث شـده تـا در      و انـد ايرفويل نصـب شـده  

ها تنهـا در سـمت   زواياي حمله مثبت و منفي، موقعيت سنسور

  .فشار و يا سمت مكش ايرفويل قرار گيرند

  

  
  ضريب همبستگي بين سنسورها :)17(

)6/0, M =4 = + α(.  

  
  . )M =4 - = α ,7/0( ولايت

هـاي  منحني ها،آزمايشهمچنين از . ه شده است

، هاي مختلف قبل و بعد از شوك قائماي در موقعيت

و تغييرات ضريب همبستگي محاسـبه و    RMSمنحني تغييرات

  

دهد كه در زاويه حمله صـفر درجـه،   تحليل نتايج نشان مي 

شوك قـائم و امـواج تراكمـي قابـل مشـاهده       75/0

                                                  ......العه تجربي گذر جريان صوت روي ايرفويل

  7/0 اعداد ماخدرجه و  -4نتايج در زاويه حمله 

هاي خروجـي از  دادهدرجه  –4، در زاويه حمله 

  پديــده خاصــي چــون شــوك و جــدايش را نشــان

 اين بدان علت اسـت كـه بـا اعمـال زاويـه منفـي و       

جـدايش و شـوك بـه     ،خط سكون بـه روي ايرفويـل  

كننـد و تغييـرات   مـي سمت لبه فرار در سـمت بـالايي حركـت    

  . شودميها ديده نهاي ناحيه سنسور

به ذكر استلازم      

ايرفويل نصـب شـده   سمت بالايي

زواياي حمله مثبت و منفي، موقعيت سنسور

فشار و يا سمت مكش ايرفويل قرار گيرند

  
  

  

  
  نوسانات فشار RMSمنحني  :)16

 )6/0, M =4 = + α(.  

( شكل

  

ولايتسنسور ك گيري شده بااندازه فشار هاينوسان :)18( شكل

در ايــن تحقيــق، جريــان گــذر صــوت بــر روي ايرفويــل       

و در محـدود اعـداد    -4و  0، + 4 در زواياي حمله

از سيستم شـيلرين  . مطالعه تجربي شده است

اي ه ـبراي ثبت تصاوير امواج تراكمي و شوك قـائم و از سنسـور  

هـاي روي سـطح   اي فشـار لحظـه  هايكولايت براي ثبت نوسان

ه شده استايرفويل استفاد

اي در موقعيتفشار لحظه

منحني تغييرات

  .استارائه شده 

تحليل نتايج نشان مي      

75در عدد ماخ 

العه تجربي گذر جريان صوت روي ايرفويلطم

 

 

نتايج در زاويه حمله  -5-7

، در زاويه حمله 18مطابق شكل 

پديــده خاصــي چــون شــوك و جــدايش را نشــان ،هــاسنســور

اين بدان علت اسـت كـه بـا اعمـال زاويـه منفـي و       . دهندنمي 

خط سكون بـه روي ايرفويـل   جاييهجاب

سمت لبه فرار در سـمت بـالايي حركـت    

هاي ناحيه سنسورسيگنال خاصي در
  

16( شكل
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در ايــن تحقيــق، جريــان گــذر صــوت بــر روي ايرفويــل        

NACA0012 در زواياي حمله

مطالعه تجربي شده است 82/0تا  6/0ماخ 

براي ثبت تصاوير امواج تراكمي و شوك قـائم و از سنسـور  

كولايت براي ثبت نوسان
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بـه سـمت لبـه فـرار     ها موقعيت آن ،هستند و با افزايش عدد ماخ

 RMSدر موقعيت شـوك قـائم مقـدار    . دنكنايرفويل حركت مي

همراه  به شدت افزايش يافته و در بعد از آن كه معمولاً هانوسان

   اسـت ايـن نوسـانات بـه سـرعت افـت       با جدايش در لايه مرزي

در موقعيـت بعـد از شـوك قـائم و در صـورت ايجـاد       . كننـد مي

ضريب همبستگي تغييـر علامـت داده و   جدايش در لايه مرزي، 

هاي داخل و بيرون ناحيـه  بين سيگنال در صورت اختلاف فازي

  .جدايش قابل مشاهده است

موقعيـت شـوك قـائم و امـواج      براي زواياي حمله غير صفر،     

  تراكمي به سمت لبـه حملـه در سـمت فشـار ايرفويـل حركـت      

خاصـي   هايكه در سمت مكش ايرفويل نوساندر حالي ،كندمي

  .باشدنميقابل مشاهده 
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