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Impact of Reduced Frequency on Pressure Distribution on the Lower Surface of a 
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ABSTRACT: Effects of reduced frequency, pause duration and stop angle on pressure distribution 
on the lower surface of a thin supercritical airfoil undergoing the pitch-pause-return maneuver have 
been studied. The experiments have been performed in a subsonic wind tunnel for a fixed mean angle 
of attack and at a constant amplitude. The reduced frequencies were from 0.01 to 0.12, and three stop 
angles were chosen during upstroke motion in below stall, near stall and post-stall regions. For all angles 
of attack below the static stall, the pressure distributions are nearly identical at the rear quarter chord on 
the lower surface. For beyond the stall angles, the lower surface pressure distributions are observed to 
remain unchanged from the leading edge downstream to x⁄c=0.15. Also, dynamic results show that the 
behavior of pressure distribution at the lower surface taps for all stop angles, reduced frequencies and 
pause durations, are identical from the leading edge to x⁄c=0.70 and are higher than the static values at 
zero angle of attack. However, the lower surface pressure distributions have been observed to be entirely 
different at the rear %30 chord for various pause angles, which can be deemed to be the signature of the 
unsteady Gortler vortices.
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1- Introduction
The continuing development of high-performance aircraft 

has put unsteady problems into the forefront of aerodynamic 
investigations. Especially, research about oscillating airfoils 
has been a topic of study for decades. Because of the inherent 
complexities in such time-dependent problems, a great deal of 
both theoretical and experimental surveys have been performed 
to understand and explain the flow physics governing such 
motions. These studies have mostly focused on pure pitching 
or plunging airfoils, and very limited data is available for other 
types of motions, one of which is the pitch-pause-return 
maneuver. The pitch-pause-return motion has been introduced 
by the AIAA Fluid Dynamics Committee (FDTC), as a standard 
maneuver for fighter aircraft and Micro Air Vehicles (MAVs) 
[1, 2]. This motion is usually considered in studies involving 
the aerodynamics of aggressive perching maneuvers. In such 
maneuvers, large lift and drag forces are produced due to a 
rapid increase in the angle of attack. The capability to sustain 
the lift at an angle of attack typically higher than the static stall 
angle is the key feature to a successful maneuver. Herbst 
introduced for the first time the pitch-pause-return motion. 
This type of maneuver encompasses a rapid pitch-up to 90° , 
maintaining this condition for 2-3 s followed by a fast return to 
the initial conditions [3]. Ramesh et al. studied this pitch-
pause-return motion for a flat plate, using theoretical 
computational and experimental approaches. They examined 
several locations for the pitch axis and compared the results 
obtained from different methods. They also investigated the 
effects of the pitch axis location and stop angles on the location 

of the leading-edge vortex, separation and vortex mechanisms 
at the beginning and end of the cessation of the motion. They 
observed that the leading-edge vortex formation is initiated at 
the upstroke, while the location of separation depends on the 
pitch axis and stop angle and differs between upstroke and 
downstroke motions. The Detachment of the vortex is 
accompanied by reversal of flow on the surface of the airfoil 
and causes a deep stall and a significant reduction in lift during 
the hold and downstroke phase [4]. Teyu et al. studied the 
pitch-pause-return motion of a flat plate in a water tunnel. They 
observed a strong dependency of lift to the stop angle. Just at 
the pause moment after pitch-up, if the vortices are not matured, 
the lift continues its increasing trend during upstroke to further 
growth of the leading-edge vortex. According to their results, 
for a pause angle of 33° , the leading-edge vortex had not 
grown enough, and the lift at the pause duration was still 
increasing. For 45°  and 75°  stop angles, a fully developed 
leading-edge vortex was observed, and the lift at the stop time 
was seen to be decreased [5, 6]. Up to now, valuable information 
has been obtained about the aerodynamic behavior of the 
supercritical airfoils in both steady and unsteady conditions. 
However at low speeds at which the aircraft take off, landing 
and various maneuvers are performed, a lot remained to be 
discovered about the flow field behavior, especially in unsteady 
conditions. Recently, some investigations have been reported 
on SC-0410 [7, 8].

2- Experimental apparatus
Experiments were conducted in a subsonic wind tunnel of a 

close return type having test-section dimensions of 80 cm×80 
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cm ×200 cm. The tunnel operates in a speed range from 10 to 
100 m/s. The present experiments have been performed at a 
constant speed of 30 m/s corresponding to a Reynolds number 
of 0.45×106¬. The model used in the present experiments was 
a rectangular 2D wing with a supercritical airfoil section, SC-
0410. The chord length was 30 cm, and the wingspan was 80 
cm. The oscillation system produces a pitching motion about the 
quarter chord axis according to the equation:
 

  

(1)  7.05 15.65Sin 2 ft    

 f is the motion frequency and the reduced frequencies in these 
experiments were between 0.01 and 0.12. The static stall angle 
of attack for this airfoil has been measured to be about 10º [9].

3- Results and Discussion
The unsteady pressure distribution on the airfoil was 

measured for below, near, and beyond static stall conditions 
at pitch-pause-return motion. Fig. 1 shows the pressure 
distributions at below stop angle i.e.   in four phases. The a, 
b, c and d phases are the start point of the upstroke, the start 
point of pause, the start point of downstroke, and the end of 
the down stroke, respectively.  

From this figure, it can be observed that the pressure 
distributions for all the four phases are nearly identical at 
the rear part of the lower surface and this position moves to 
leading edge respect to the static case at . Shown in Fig. 2 
is the reduced frequency independency on the behavior of 
pressure distribution at this position.

4- Conclusions
Static results show that for angles of attack below the 

static stall, the pressure distributions are nearly identical on 
the lower surface near the trailing edge. This region has a 
relatively high curvature, which is common to all supercritical 
airfoils. Furthermore, beyond the stall angles of attack, the 

pressure distributions are observed to be unchanged on the 
lower surface near the leading edge. Dynamic results show 
that the behavior of pressure distribution at the lower surface 
taps for all stop angles, reduced frequencies and pause 
durations, are identical, from the leading edge downstream to 
x⁄c=0.70 and are higher than the static values at zero angle of 
attack. However, the pause angle was shown to have a strong 
effect on the behavior of pressure distribution at the rear part 
of the lower surface. For a beyond-static stall pause angle, a 
dynamic stall was observed at the lowest reduced frequency. 
The maximum lift in a dynamic stall condition has been found 
to be higher than the corresponding value in the static stall 
and this phenomenon has a prominent effect on the behavior 
of pressure distribution at the rear part of the lower surface.
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Fig. 1. Pressure distribution in four phases of the motion, 

k=0.01 
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بررسي تجربي اثر فرکانس‌کاهش‌يافته بر توزيع فشار سطح پايين ايرفويل فوق بحراني در 
حرکت توقف ناگهاني حين نوسان و سپس برگشت

زهرا اسلامي حقيقت1، علي‌رضا داوري1* ، محمدرضا سلطاني2 

1 دانشکده مهندسي، دانشگاه آزاد اسلامي واحد علوم و تحقيقات، تهران، ايران

2 دانشکده مهندسي هوافضا، دانشگاه صنعتي‌شريف، تهران، ايران

خلاصه: در اين تحقيق، تأثيرات فرکانس‌کاهشي‌افته، مدت زمان توقف و زاويه توقف بر توزيع فشار سطح زیر بال با مقطع ايرفويل 
فوق بحراني نازک، در حرکت توقف ناگهاني حين نوسان و سپس برگشت بررسي مي‌شود. اين آزمايش‌ها در تونل باد مادون صوت، 
در زاويه حمله متوسط و دامنه حرکت ثابت و با محدوده فرکانس‌کاهشي‌افته 0/01 تا 0/12 انجام مي‌شود. زواياي توقف مورد 
نظر در حالت بالارونده و در 3 محدوده زير، نزديک و بالاي واماندگي استاتيکي انتخاب مي‌شوند. توزيع فشار انتهاي سطح پايين 
ايرفويل در همه زواياي حمله زير واماندگي استاتيکي،  از یک چهارم انتهاي وتر به بعد، کاملأ يکسان بوده اما در زواياي حمله بالاتر 

، يکسان مي‌باشد. نتايج ديناميکي نشان  x
c از واماندگي استاتيکي، توزيع فشار ناحيه  ابتدايي زير ایرفویل از لبه حمله تا 0/15= 

مي‌دهند رفتار توزيع فشار موقعيت‌هاي زير ایرفویل در هر سه زاويه توقف و در همه فرکانس‌هاي ‌کاهشي‌افته و همچنين مدت زمان‌ 

x کاملأ يکسان بوده و بالاتر از مقدار فشار در زاويه حمله صفر درجه استاتيک است اما رفتار 
c

توقف متفاوت، تا موقعيت 0/70= 
متفاوت گردابه‌هاي‌گرتلر‌ زمان‌مند در زواياي توقف مختلف، باعث ايجاد رفتار‌هاي کاملأ غير مشابه در توزيع فشار 30 درصد انتهاي 
سطح پايين زير ایرفویل مي‌باشد، اين نتايج به صورت کيفي ارائه شده است. در زاویه توقف بالاي واماندگي استاتيکي و در پایین‌ترین 

فرکانس‌کاهشي‌افته، پديده‌ واماندگي ديناميکي مشاهده مي‌شود. 
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مقدمه-11
با  نوساني  ايرفويل‌هاي  زمينه  در  تحقيق  به  تمايل  اخير،  دهه  چند  در 
به  آنها،  بالاي  مانورپذيري  و  امروزي،  جنگنده  هواپيماهاي  پيشرفت سريع 
تغييرات سريع  و  ذاتي  پيچيدگي  دليل  به  است.  افزايش  به  رو  طور مستمر 
جريان زمان‌مند، تحقيقات تئوري و آزمايشگاهي وسيعي جهت فهم صحيح 
مکانيزم جريان صورت گرفته است. بيشتر اين تحقيقات برحرکت‌هاي نوساني 
پيچشی و نوسان عمودی، متمرکز شده است و اطلاعات محدودي از ساير 
انواع حرکت‌ها مانند توقف ناگهاني حين نوسان پيچشي و سپس برگشت، 
گزارش شده است. اين حرکت در مطالعه آيروديناميک مانور‌هايي که افزايش 
سريع در زاويه حمله و توليد نيروي بالابر و پساي زياد را تجربه مي‌کنند، 
در  سيالات1  ديناميک  علمي  کميته  توسط  اين حرکت  دارد.  فراوان  کاربرد 
گروه علمي رينولدز پايين2 به عنوان يک حرکت متعارف و استاندارد، جهت 

1   Fluid Dynamics Technical Committee (FDTC)
2   Low Reynolds Number Discussion Group (LRDG)

کاربرد در ريزپرنده‌ها3 معرفي شد ] 1 و 2 [.
هربتز4 ]3[ در سال 1980 براي اولين بار، حرکت توقف ناگهاني حين 
نوسان و سپس برگشت به حالت ابتدايي را معرفي کرد. مشخصات ديناميکي 
اين حرکت، افزايش سريع زاويه حمله با حرکت پیچشی به زاويه90 درجه، 
سپس 2 تا 3 ثانيه توقف و در ادامه برگشت سريع به پرواز عادي است. اکثر 
تحقيقات حرکت پيچشي، مربوط به ايرفويل‌هاي ناکا 00125، ناکا 0015 و 
صفحه تخت مي‌باشد. والکر6 و همکاران ]4[ حرکت پيچشي ايرفويل  ناکا 
0015را با دو نرخ پيچشي ثابت در تونل باد مادون‌صوت بررسي کردند. نتايج 
آزمايش با نرخ پیچشی پايين‌تر، نشان مي‌دهد ابتدا حباب جدايش بعد از چند 
درجه از شروع حرکت، بوجود آمده و سپس گردابه لبه حمله تشکيل و شروع 
به رشد مي‌کند. مشاهده نشان مي‌دهد که بیشترین نيروي بالابر مربوط به 
به سطح  اما همچنان  بیشترین رشد خود رسيده  به  زماني است که گردابه 

3   Micro Air Vehicle (MAV)
4    Herbst
5   NACA0012
6   Walker
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چسبيده باشد. وضعیت گردابه‌ها در نرخ پیچشی بالاتر، کاملأ متفاوت بوده و 
دو گردابه مجزا روي سطح مشاهده مي‌شود.

زاويه  از   0015 ناکا  ايرفويل‌  پيچشي  حرکت   ]5[ همکاران  و  ويزبال1 
حمله 0 تا 60 درجه با نرخ پیچشی ثابت را مدل‌سازي کردند. در زاويه حمله 
صفر و در لبه فرار، منطقه جدايش کوچکي مشاهده مي‌شود. با شروع حرکت 
پیچشی، جريان زير سطح کاملأ چسبيده است، در حالي که نقطه جدايش 
روي سطح بطرف لبه حمله حرکت مي‌کند. گردابه‌هاي پادساعتگرد به طور 
گردش  آن  براساس  و  منتشر  دنباله  در  پايين  مرزي سطح  لايه  از  پيوسته 
ساعتگرد حول بال افزايش ي‌افته و در نتيجه  نيروي بالابر افزايش ميي‌ابد. 
با افزايش پيوسته زاويه حمله، جدايش روي سطح بال سرانجام به منطقه لبه 
حمله رسیده و لايه برشي روي سطح به دو ساختار جداگانه چرخشي، تبديل 
پايين  به سمت  آن  مرکز  و  لبه حمله رشد  گردابه  اندازه  مي‌شود. همچنین 
دست جريان حرکت مي‌کند، اين رفتار از روي تغيير موقعيت قله ضريب فشار 
به سمت لبه فرار با افزایش زاویه حمله مشاهده شده و در زماني که موقعيت 

مرکز گردابه لبه حمله به نیمه‌های وتر رسيد، از سطح جدا مي‌شود.
حرکت  ديناميکي  واماندگي  ديگر،  تحقيقي  در   ]6[ همکاران  و  اکبري 
اثر  مقاله  از  بخشي  در  کردند.  مدل‌سازي  0012را  ناکا  ايرفويل  پيچشي 
 ( )Cos tα ω= +15 10 معادله با  پيچشي  فرکانس‌کاهشي‌افته حرکت 
افزايش  با  که  شده  داده  نشان  مهمي  نتيجه  در  و  شده  بررسي 
در  ديناميکي،  واماندگي   k =0/25 به   k =0/12 از  فرکانس‌کاهشي‌افته 
افزايش   با  اما  ميي‌ابد  افزايش  بالابر  نيروي  و  مي‌افتد  اتفاق  بالاتري  زاويه 
k واماندگي ديناميکي اتفاق نمي‌افتد و نيروي  فرکانس‌کاهشي‌افته به 0/5=
بالابر نسبت به دو حالت قبل، کاهش ميي‌ابد که نشان‌دهنده اثر کاملأ غير 

خطي فرکانس‌کاهشي‌افته بر جريان مي‌باشد.
رامش2 و همکاران ]7[، حرکت استاندارد معرفي شده روي يک صفحه 
تخت در تونل آب و عدد رينولدز پايين با روش‌هاي تئوري، عددي و تجربي 
بررسي کردند. مشاهده مي‌شود که شروع تشکيل گردابه لبه حمله در ناحيه 
بالارونده است، اما مکان نقطه جدايش، بستگی به موقعیت محور دوران و 
همراه  به  است.  متغير  پايين‌رونده  ناحيه  تا  بالارونده  ناحيه  از  توقف،  زاويه 
اين  و  شده  مشاهده  ايرفويل  سطح  روي  معکوس  جريان  گردابه،  جدايش 
پديده باعث مي‌شود نواحي توقف و پايين رونده با واماندگي عميق و در نتيجه 

1   Visbal
2   Ramesh

کاهش نيروي بالابر همراه باشد.
تيي‌و3 و همکاران ]8 و 9 [حرکت استاندارد معرفي شده روي يک صفحه 
تخت در تونل آب و با عدد رينولدز5000 را بررسي کردند. زواياي توقف 33، 
45 و 75 درجه در نظر گرفته شده است. نتايج نشان مي‌دهد که در ابتداي 
برآ روند  نیروی  باشند،  بیشترین رشد خود نرسيده  به   اگر گردابه‌ها  توقف، 
افزايشي خود را ادامه مي‌دهد و در غير اين صورت کاهش ميي‌ابد. با توجه 
با  برآ  نیروی  درجه،  توقف 33  زاويه  در  توقف  ابتداي  در  اين مشاهدات  به 
افزايش همراه است اما در ابتداي توقف زواياي توقف 45 و 75 درجه، نیروی 

برآ کاهش ميي‌ابد.
ایرفویل‌های  و  تخت  روی صفحه  تاکنون  شده  انجام  تحقیقات  بیشتر 
سری چهار رقمی ناکا بوده است. این در حالی است که مانورهایی مانند نوسان 
پیچشی و مخصوصاً نوسان پیچشی به همراه توقف ناگهانی، در هواپیماهای 
جنگنده کاربرد دارند و مقطع بال این هواپیماها نیز عمدتاً ایرفویل‌های فوق 
بحرانی است. بر این اساس، فقدان بررسی رفتار این نوع ایرفویل‌ها با توجه 
انواع  با سایر  آنها در مقایسه  به شکل و ویژگی‌های هندسی متمایز کننده 
ایرفویل‌ها در حین انجام انواع مانورهای نوسانی، از مهم‌ترین خلأهای موجود 

در دانش علمی بدست آمده، تاکنون می‌باشد ]12-10[.
در تحقيق حاضر، رفتار آيروديناميکي یک ايرفويل فوق‌بحراني نازک، در 
براي لحظاتي متوقف مي‌شود و  ناگهان  بالارونده پيچشي که  حال حرکت 
سپس حرکت پايين‌رونده را ادامه مي‌دهد، بررسي شده است. در اين تحقيق 
اثر پارامترهاي ناپاياي مؤثر بر ايرفويل‌ نوساني، شامل فرکانس‌کاهشي‌افته، 
زاويه توقف و مدت زمان توقف بر نمودار برآ و همچنین توزيع فشار بر حسب 
زمان موقعيت‌هاي سطح زير بال، در حرکت ديناميکي و مقايسه با فشار در 
زاويه حمله صفر درجه حالت استاتيک هر موقعيت، مورد بررسي قرار گرفته 
است. تاکنون هیچ نتیجه‌ایی از بررسی رفتار توزيع فشار در ناحيه مقعر سطح 
زير ایرفویل‌های فوق بحرانی در اين حرکت ديناميکي خاص، گزارش نشده 

است و به این موضوع برای اولین بار در مقاله حاضر پرداخته می‌شود.  

تجهيزات و نحوه آزمايش -22
شيراز  فضايي  تحقيقات  مرکز  مادون‌صوت  باد  تونل  در  آزمایش‌ها  اين 
جريان  انرژي  و  بوده  بسته  مدار  صورت  به  باد  تونل  اين  مي‌شود.  انجام 
توان مصرفي 150  با  الکتريکي  هواي داخل تونل توسط يک فن و موتور 
کيلو وات تأمين مي‌گردد. ابعاد محفظه آزمايش اين تونل 80 × 80 × 200 

3   Te Yu
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Fig. 1. The full metal model manufactured for experiment

بر  تا 100  متر  از 10  باد،  سانتيمتر مي‌باشد. محدوده سرعت جريان تونل 
 m s تحقيق  اين  آزمایش‌ها  کليه  در  هوا  جريان  سرعت  مي‌باشد.  ثانيه 
Re مي‌باشد. مدل مورد آزمايش، بال با مقطع ايرفويل  30 و 106×0/45= 
فوق‌بحرانيSC-0410 با طول وتر 30 و دهانه بال80 سانتيمتر، در شکل 
به تأخير  ايرفويل ها جهت  اين نوع  بالايي  1 نشان داده شده است. سطح 
انداختن عدد ماخ بحرانی و تشکیل موج ضربه عمودی، نسبتاً صاف است و 

30 درصد انتهاي سطح پايين آن جهت جبران نیروی برآی از دست‌رفته به 
دليل مسطح بودن سطح بالاي ايرفويل، داراي خميدگي است. 

موقعيت‌‌ سوراخ‌‌های فشار بر روي سطوح بالا و پایین ايرفويل فوق‌بحراني 
SC-0410، در شکل 2 نشان داده شده است. تعداد 35 سوراخ فشار بر روی 
سطح بالا و 50 سوراخ بر روی سطح پایین با دقت دريل‌کاري شده‌اند. به‌ 
x و  c دليل تيز بودن ناحيه لبه فرار و مشکل ساخت، روي بال از0/90=

x به بعد، سوراخ فشاري تعبيه نشده است. c زير بال از 0/95=
بالاي  سطح  مياني  ناحيه  مي‌شود،  مشاهده   2 شکل  در  که  همان‌طور 
ايرفويل، جهت کاهش شتاب‌دهي به سيال در جريان گذر صوت و در نتيجه 
عقب‌راندن و تضعيف موج ضربه توليدي، از شيب بسيار پاييني برخوردار است 
، ناحيه  تقریباً افقي روي بال است.  x c x تا 0/5= c و از موقعيت 0/3=
بال چندين نقطه خاص وجود دارد که به صورت زير معرفي  ناحيه زير  در 
x ، شيب از منفي به مثبت تغيير کرده و  c مي‌شوند: در موقعیت 0/34= 
، بیشترین تغييرات را در شيب دارا  x c نقطه عطف داريم. موقعيت 0/58=
مي‌باشد. همان‌طور که در شکل 2 مشاهده مي‌شود، در عمليات ساخت از اين 
نقطه به بعد سوراخ‌هاي فشاري کاملأ بصورت فشرده تعبيه شده‌اند. موقعيت 
، بیشترین شيب را داراست و انحنای زير بال از اين موقعيت تا  x c  =0/73
 x c انتهای بال، شديداً افزايش ميي‌ابد. در انتهاي بال، بين موقعيت‌هاي 0/91= 
x نقطه عطف ديگري وجود دارد و شيب از مثبت به منفي  c و 0/92= 
تغيير مي‌کند. براي تعيين نمودار توزيع ضريب فشار روي بال و زير بال، از 
سنسور‌هاي اندازه گيري فشار، استفاده مي‌شود. لوله‌هاي پلاستيکي متصل به 

PC D143 05 سوراخ‌های مدل به سنسورهاي فشار سنج داده برداري مدل 
، ساخت شرکت هانی‌ول1، منتقل مي‌شود. عملکرد‌ فشار سنج‌هاي الکتريکي 
پی‌اس‌آی2   ± و 15  ± 5 ،± فشاري  1 با محدوده  و  تفاضلي  به صورت 

1   Honeywell
2   Psi

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 1: مدل تمام فلزي ساخته شده جهت آزمایش‌ها

Fig. 2. Some especial positions of pressure tap on SC-0410

  SC-0410 شکل 2: چند موقعيت خاص سوراخ‌ فشاري ايرفويل
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بوده و زمان پاسخگویی 1 میلی ثانیه می‌باشد. جهت سيستم ذخيره اطلاعات 
 PCI U−1747 در هر آزمايش از دو برد مبدل آنالوگ به ديجيتال مدل 
و  آنالوگ  ورودي   64 دريافت  قابليت  با  يکي   ، ادونتک1  شرکت  ساخت   ،
ديگري با قابليت دريافت 48 ورودي آنالوگ، استفاده شده است. داده‌برداری، 
از طريق  داده‌هاي خام  انتقال  از  بعد  انجام مي‌شود.  فرکانس 500 هرتز  با 
بردها به کامپيوتر و با استفاده از فيلتر پايين گذر، سيگنال پاک ثبت مي‌‌شود.

آزمایش‌ها  تکرارپذیری  بررسی  برای  شاخصی  نتایج،  قطعیت  عدم 
تست‌های  برخی  و  نوبت  پنج  در  استاتیک  تست‌های  از  برخی  می‌باشد. 
تعریف،  طبق  نتایج،  قطعیت  عدم  تکرارشده‌اند.  نوبت  سه  در  نیز  دینامیکی 
حاصلضرب انحراف معیار در مقداری موسوم به پارامتر پخش تی2 است که 
بازه اطمینان در نظر گرفته شده، در قالب یک  به تعداد مشاهدات و  بسته 
در  فشار  مقادیر  معیار  انحراف  و  میانگین  محاسبه  با  می‌شود.  بیان  جدول 
با درنظر گرفتن  و  زوایای حمله مختلف  ایرفویل در  نقطه معین روی  یک 
بازه اعتماد 95 درصد، میزان عدم قطعیت درنتایج استاتیکی و دینامیکی به 
± درصد محاسبه شده است. به بیان دیگر  ± و7/ 5 ترتیب حداکثر 3/ 3
چنانچه آزمایش‌ها در شرایط یکسان تکرار شوند به احتمال 95 درصد نتایج 
با   ± دینامیک حداکثر7/ 5 نتایج  و  ± درصد  استاتیک 3/ 3 آزمایش‌های 
نتایج ارائه شده در مقاله متفاوت خواهندبود. شکل 3 عدم قطعیت در اندازه 
گیری فشار سطح ایرفویل را به عنوان نمونه در دو زاویه حمله 4 و 8 درجه 
1   Advantech
2   T-Distribution

نشان می‌دهد.
حرکت نوساني پيچشی، توسط دستگاه نوسان‌ساز سينوسي، حول محور 
ربع وتر بال، در محدوده فرکانس‌کاهشي‌افته 0/01 تا 0/12 بر طبق معادله 
زاويه   7/05 آن  در  که  شده  توليد   ( )/ / Sin ftα π= +7 05 15 65 2
f فرکانس حرکت مي‌باشد.  حمله متوسط ، 15/65 دامنه حرکت نوساني و 

شکل 4 موتور و تجهيزات ايجاد حرکت نوساني را نشان می‌دهد.
مراحل توقف، براي موتور به گونه‌اي برنامه‌ريزي شده که زواياي توقف 
دامنه  و  متوسط  حمله  زاويه  انتخاب ‌شوند.  بالارونده  حالت  در  نظر،  مورد 
نوسان به گونه‌اي لحاظ مي‌شوند که زواياي توقف، نواحي قبل، نزديک و 
بعد از واماندگي استاتيکي را پوشش دهد. زواياي توقف 5، 10 و 15 درجه 
تنظيم شده در حاليکه زاويه واماندگي استاتيکي اين ايرفويل حدود 10 درجه 
‌مي‌‌باشد ]13[. در تمام آزمايش‌ها، ابتدا بال حدود 1 ثانيه در زاويه حمله صفر 
درجه قرار داشته و داده برداري آغاز مي‌شود. سپس در حرکت بالا رونده بر 
طبق معادله‌ي سينوسي و با فرکانس معين، زاويه حمله بال افزايش یافته تا 
به يک زاويه توقف از پيش تعيين شده برسد. سپس طبق برنامه آزمايش‌ها، 
مدت زمان مشخصی را توقف کرده، در ادامه با حرکت پايين رونده، بر طبق 
همان معادله سينوسي، زاويه حمله بال، کاهش يافته تا به صفر درجه برسد. 
ثانيه در زاويه حمله صفر درجه، قرار گرفته و سپس  بال به مدت حدود 2 
داده‌برداري پايان ميي‌ابد. مدت زمان‌هاي توقف، 0/5 ، 0/3، 0/2 ، 0/1 و 
0/01 ثانيه، در نظر گرفته شده است. در شکل5، به عنوان نمونه، طرح تغيير 
زاويه حمله بال که به مدت 0/5 ثانيه در زاويه حمله 15 درجه توقف مي‌کند، 

نمايش داده شده است.
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Fig. 3. Uncertainty of surface pressure measurement at 4 and 8 degrees 
angle of attack

Fig. 4. The motor and oscillation mechanism

شکل 4: موتور و تجهيزات ايجاد حرکت نوساني

شکل 3: عدم قطعیت در اندازه گیری فشار سطح ایرفویل در دو زاویه حمله 4 و 8 
درجه
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نتايج-33
استاتيکي-33-33

در شکل 6 توزيع فشار ايرفويل در حالت استاتيکي و در محدوده زواياي 
حمله زير واماندگي استاتيکي نمايش داده شده است. بر اساس این تحقیق، 
SC-0410حدود 10 درجه مي‌باشد.در  زاويه واماندگي استاتيکي ايرفويل  
x زیر ایرفویل، توزيع گرادیان  c زاويه حمله صفر درجه، از موقعيت 0/50= 
فشار معکوس مشاهده مي‌شود و اين توزيع گرادیان فشار معکوس از موقعيت 
x به بعد کاملأ تشديد مي‌شود. با افزايش زاويه حمله، موقعيت  c  =0/68
شروع گرادیان فشار معکوس و همچنين تشديد  گرادیان فشار معکوس زیر 
x کاملأ بالاتري پيشروي مي‌کند، تا اينکه در نهایت در زاويه  c ایرفویل به 
x شروع  c حمله 8 درجه، توزيع گرادیان فشار معکوس از موقعيت 0/58= 
x کاملأ تشديد مي‌شود. محدوده همگرايي  c شده و در موقعيت 0/75= 
موقعيت گراديان فشار معکوس شديد در محدوده زاويه حمله 0 تا 8 درجه، 
 x c 0/066 وتر مي‌باشد و گراديان فشار معکوس شديد از موقعيت0/76= 
توزيع فشار  برقرار است. همانطور که در شکل 6 مشاهده مي‌شود،  بعد  به‌ 
انتهاي سطح پايين ايرفويل در همه زواياي حمله نمایش داده شده، از یک 
چهارم  انتهاي وتر به بعد، کاملأ يکسان مي‌باشد. اين همان ناحيه با انحناي 
فوق‌بحراني  ايرفويل‌هاي  براي  خصوصيت  يک  که  بوده  ایرفویل  زير  زياد 
محسوب می‌شود. این پدیده را می‌توان به حاکم بودن گردابه‌های گرتلر در 

ناحیه مقعر زیر بال نسبت داد.

در  گردابه  فرم  به  اختلالاتي  با  مقعر  ديوار  روي  مرزي  لايه  ناپايداري 
راستاي جريان، براي اولين بار توسط گرتلر1 مورد بحث قرار گرفت و نشان 
داد که يک نوع ناپايداري مشابه بر اثر ناآرامي‌هاي سه بعدي در جريان بر 
ديوار‌هاي  روي  بر  جريان  در  که  حالي  در  دارد  وجود  مقعر  ديوار‌هاي  روي 
 14[ معروف‌اند  گرتلر  گردابه‌هاي  به  ناپايداري  اين  نمي‌شود،  ديده  محدب 

و 15 [.
 با توجه به شکل فوق مشاهده مي‌شود موقعيت قله فشار در تمام زواياي 
x مي‌باشد. شکل  c حمله، ثابت و در نزديکي لبه حمله در موقعيت 0/01= 
7، توزيع فشار در زواياي حمله بالا را نشان مي‌دهد. در زاويه حمله 10 درجه، 
قله فشار، ناگهان از بين مي‌رود و به همين دليل در اين زاويه حمله، کاهش 

ناگهاني در نيروي برآ مشاهده و واماندگي استاتيکي اتفاق مي‌افتد.
همانطور که در شکل فوق مشاهده مي‌شود توزيع فشار ناحيه ابتدايي زير 
x يکسان است. در اين محدوده زواياي  c ایرفویل، از لبه حمله تا 0/15=
زير  x c حمله، گراديان فشار معکوس به طور هماهنگ از موقعيت 0/55=
به بعد، گراديان فشار معکوس  x c ایرفویل شروع شده و از موقعيت 0/8=
کاملأ تشديد شده، سپس در ناحيه انتهايي ایرفویل که علامت شيب سطح 
تغيير مي‌کند، فشار شديداً کاهش ميي‌ابد. جهت راستي آزمايي، نتایج تجربی 
شده  مقایسه   ،]11[ همکاران  و  گلستانی  عددی  نتایج  با  حاضر  تحقیق  در 
است. لازم به ذکر است نتایج عدی مذکور، مربوط به جریان تراکم‌پذیر است 
1   Gortler

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 6. Surface pressure distribution on the airfoil at below static stall 
angle of attack 6Re 0.45 10= ×

Fig. 5. A typical scenario at
6stop angle 15 pause duration 0.5 sec. Re 0.45 10o= − = − = ×

شکل 6: توزيع فشار ايرفويل در زواياي حمله زير واماندگي استاتيکي-
Re=0/45×106

شکل 5: نمودار حرکت بال در زاویه توقف 15 درجه- مدت زمان توقف 0/5ثانيه- 
 Re= 0/45×106
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و در این مقاله با استفاده از تصحیح پرنتل گلارت1، توزیع فشار مربوط به 
جریان تراکم‌ناپذیر بدست آمده است. در دو شکل 8 و 9 توزيع فشار حاصل از 
مدل‌سازي عددی در فلوئنت در دو زاويه حمله  4 و 8 درجه، با نتايج بدست 
آمده از این آزمایش‌ها  مقايسه شده است. در تحلیل عددی مذکور با توجه به 
رژیم جریان، از روش چگالی مبنا2 استفاده شده و همانطور که ذکر شد نتایج 
حاصله با استفاده از تصحیح تراکم پذیری، برای شرایط آزمایش کنونی مورد 
استفاده قرار گرفته است. همچنین مدل توربولانسی در این تحلیل، کی‌اومگا3 
y  مد  + 〈 و متد اس‌اس‌تی4 بوده است. در مورد استقلال شبکه نیز معیار 4

نظر قرار داده شده است ]11[.
بدليل  که  را  بال  انتهاي  فشار  توزيع  رفتار  عددی،  تحلیل  نتايج 
محدودیت‌های ساختی، اندازه‌گیری فشار آنجا میسر نبود را به وضوح نشان 
تغيير علامت شيب  با  بال،  زير  انتهاي  فشار  که  مي‌شود  مشاهده  می‌دهد. 
سطح، کاهش می‌یابد. نتایج حاصل، در بررسی کلی، با داده‌های اندازه گیری 

شده درتونل باد مطابقت دارد.

1   Prandtl Glauert
2   density Base
3   k-ω
4   SST

ديناميکي-33-33
توقف  حرکت  در  ایرفویل  زير  فشاري  موقعيت‌هاي  فشار  توزيع  نتايج 

ناگهاني حين نوسان و سپس برگشت در سه زاويه توقف ارائه مي‌شود. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 8. A comparison between the numerical [11] and experimental 
results at 64 Re 0.45 10oα = − = ×

Fig. 7. Surface pressure distribution on the airfoil at beyond static stall 
angle of attack 6Re 0.45 10= ×

Fig. 9. A comparison between the numerical [11] and experimental 

results at 68 Re 0.45 10oα = − = ×

 Re=0/45×106 -شکل 8: مقایسه نتايج عددي]11[ با تجربي در زاويه حمله 4 درجه

Re=0/45×106 -شکل 9: مقايسه نتايج عددي]11[با تجربي در زاويه حمله 8 درجه

شکل 7: توزيع فشار ايرفويل در زواياي حمله بالاتر از واماندگي استاتيکي- 
Re=0/45×106
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زاويه توقف 5 درجه-33-33-33
به دليل تفاوت فاز و زمان تأخير بين ميدان جريان و حرکت ديناميکي، 
بوده  متفاوت  کاملأ  پايين‌رونده  حرکت  با  بالارونده  حرکت  در  سيال  رفتار 
حلقه  حالت،  اين  در  حمله  زاويه  حسب  بر  برآ  نیروی  ضريب  نمودار  و 

هيسترسيسي1 به صورت شکل 10 تشکيل مي‌دهد.
ضريب نيروي عمودي و محوري از انتگرال‌گيري فشار به دست آمده بر 

روي سطوح بالا و پايين بال بر اساس روابط زير بدست مي‌آيد: 

(((

(1)                                                                             
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u l
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u l

a p p
dy dyc c c dx

c dx dx
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سپس ضريب نیروی برآ به صورت زير محاسبه مي‌شود.

(((Cos Sinl n ac c c    

 
�

همانطور که مشاهده مي‌شود، ضريب نیروی برآ در حين حرکت بالارونده 

1   Hysteresis

نيروي  افزايش  شيب   ، فرکانس‌کاهشي‌افته  افزايش  با  و  ميي‌ابد  افزايش 
بالابر، کاهش ميي‌ابد زیرا گردابه هایی که تولید و روی بال جریان می‌یابند، 
فرصت اثرگذاری کمتری روی بال می‌یابند. در حرکت بالارونده، جريان به 
صورت کاملًا چسبيده به سطح مي‌باشد و با افزايش زاويه حمله در حرکت 
پيچشي، لايه مرزي سطح پايين بال به صورت پيوسته، گردابه‌هاي کوچک 
دنباله  وارد  آغازين  گردابه  به صورت  با تجمع،  و  توليد مي‌کند  پادساعتگرد 
مي‌شود. بدنبال آن بر اساس قضيه کلوين-هلمهولتز2، گردابه‌هاي کوچک در 
شکل لايه برشي تشکيل شده و ادامه حرکت را ممکن مي‌سازد و با افزايش 
گردش حول بال، نيروي بالابر افزايش ميي‌ابد و اين روند تا رسيدن به زاويه 
توقف ادامه ميي‌ابد. با شروع ناحيه توقف، جريان همچنان چسبيده به سطح 
است و در حین توقف گردابه‌ها همچنان در حال رشد بوده و از سطح جدا 
نمی‌شوند، در این‌حال ضريب نیروی برآ در مدت توقف همان روند افزايشي 
البته با سرعت بيشتر را ادامه مي‌دهد. هر چه زمان توقف بيشتر باشد، ضريب 
مدت  شدن  سپري  از  بعد  ميي‌ابد.  افزايش  نسبت  همان  به  نيز  برآ  نیروی 
توقف و با شروع حرکت پايين‌رونده و کاهش زاويه حمله، گردش حول بال 
کاهش يافته و در نتيجه ضريب نیروی برآ شروع به کاهش مي‌کند ] 5 و 
6 و 16 [. در هر لحظه از این حرکت، گردابه‌های گرتلر زمان‌مند در ناحیه 
2   Kelvin Helmholtz Teorema

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 11. Pressure distribution at the four phases of motion, stop an-
gle=5, pause duration=0.5 sec, k=0.01 and Re=0.45×106

Fig. 10. The effect of reduced frequency on hysteresis loop 
6stop angle 5 pause duration 0.5 sec. Re 0.45 10 [13]o= − = − = ×

شکل 10: تأثير فرکانس‌کاهشي‌افته برحلقه هيسترسيس- زاویه توقف 5 درجه- 
 ]13[ Re=0/45×106 -مدت زمان توقف 0/5ثانيه

شکل 11: توزيع فشار 4 موقعيت خاص- زاویه توقف 5 درجه- مدت زمان توقف 
 Re=0/45×106 -k=0/01 -0/5 ثانيه
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مقعر زیر بال با حرکت دینامیکی بال  به‌طور پیوسته بوجود می‌آیند. ضريب 
تمامي  در  بالارونده  برآی حرکت  نیروی  بر ضريب  استاتيکي  برآی  نیروی 
فرکانس‌هاي‌کاهشي‌افته تقدم و در حرکت پايين‌رونده، تأخر دارد. همانطور 
که در شکل 11 مشاهده مي‌شود، موقعيت توزيع فشار يکسان زير ایرفویل 
در 4 موقعيت خاص، به‌ترتيب ابتداي حرکت بالارونده، ابتداي توقف، انتهاي 
x حالت استاتيکي  c توقف و انتهاي حرکت پايين‌رونده، از موقعيت 0/75=
x پيشروي مي‌کند. نکته قابل توجه اين که،  موقعيت  c به موقعيت 0/71=
ذکر شده در تمام فرکانس‌کاهشي‌افته و مدت زمان‌هاي توقف، يکسان است.

x به بعد  c در حالت کلي گراديان فشار معکوس از موقعيت 0/53= 
در تمام فرکانس‌کاهشي‌افته و مدت زمان‌هاي توقف حاکم بوده و از موقعيت 
از  x به بعد، تشديد مي‌شود. رفتار توزيع فشار بر حسب زمان،  c =0/71
در  فشار  مقدار  از  بالاتر  ایرفویل،   زیر   x c =0/70 موقعيت  تا  حمله  لبه 
زاويه حمله صفر درجه استاتيک هر موقعيت است، در شکل 12، به عنوان 
به  ایرفویل مشاهده مي‌شود.  زیر   x c توزيع فشار موقعيت 0/53= نمونه 
عبارت ديگر در اين محدوده، حرکت ديناميکي باعث افزايش فشار، نسبت 
به فشار در زاويه حمله صفر درجه حالت استاتيک، مي‌شود. در این شکل، 
توزیع فشار 4 موقعيت خاص، در بالاترین و پایین‌ترین فرکانس‌کاهش‌یافته، 
در  فشار  توزیع  رفتار  می‌شود  مشاهده  که  همانطور  است.  شده  داده  نشان 
نقاط متناظر در  اما موقعیت  بوده  فرکانس‌‌های‌کاهش‌یافته مختلف، یکسان 

پایان حرکت،  دو فرکانس‌کاهش‌یافته تفاوت دارند. به‌عنوان مثال، موقعیت 
d( در دو فرکانس‌کاهش‌یافته بسیار متفاوت‌اند. )نقطه 

 x c x و 0/74=  c =0/73 ، x c سپس در سه موقعيت 0/71= 
توزيع فشار بر حسب زمان، پايين‌تر از مقدار فشار در زاويه حمله صفر درجه 
نمونه  عنوان  به   13 در شکل  مي‌باشد.  متناظر  موقعيت  در  استاتيک  حالت 
x مشاهده مي‌شود، به عبارت ديگر حرکت  c توزيع فشار موقعيت 0/73= 
ديناميکي، باعث کاهش فشار نسبت به فشار در زاويه حمله صفر درجه حالت 

استاتيک، در اين 3 موقعيت مي‌شود. 
تا آخرين  بعد  به  x c از موقعيت 0/75= بر حسب زمان  توزيع فشار  
موقعيت فشاري زير ایرفویل، دوباره بالاتر از مقدار فشار در زاويه حمله صفر 
درجه حالت استاتيک هر موقعيت مي‌‌شود. همانطور که در دو شکل 12و 13 
مشاهده مي‌شود، با تغيير فرکانس‌کاهشي‌افته تفاوتي در رفتار  توزيع فشار 
نسبت به فشار در زاويه حمله صفر درجه استاتيک مشاهده نمي‌شود. به عبارت 
ديگر اگر در يک فرکانس‌کاهشي‌افته، توزيع فشار نسبت به توزيع فشار در 
فرکانس‌هاي‌کاهشي‌افته  در  باشد  پايين‌تر  يا  بالاتر  زاويه حمله صفر درجه، 
ديگر نيز، دقیقاً همان رفتار را دارد. همانطور که در شکل 14 مشاهده مي‌شود، 
فشار  به  نسبت  فشار  ضريب  در  تغييرات  کمترين  باعث  ديناميکي  حرکت 
زير ایرفویل مي‌شود.  x c x و 0/75= c استاتيک در موقعيت‌هاي 0/71=
اين دو، موقعيت‌هايي هستند که در مجاورت آنها جهت منحني توزيع فشار 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 12. Lower surface pressure distribution at x/c=0.53, stop angle=5, 
pause duration=0.5 sec and Re=0.45×106     

Fig. 13. Lower surface pressure distribution at x/c=0.73, stop angle=5, 
pause duration=0.5 sec and Re=0.45×106

شکل 13: توزيع فشار  موقعيت x/c =0/73 زير ایرفویل- زاویه توقف 5 درجه- 
Re=0/45×106 -مدت زمان توقف 0/5ثانيه

شکل 12: توزيع فشار  در موقعيتx/c=0/53  زير ایرفویل- زاویه توقف 5 درجه- 
Re=0/45×106-مدت زمان توقف 0/5ثانيه
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نسبت به فشار استاتيک در زاويه حمله صفر درجه تغيير مي‌کند. اين شکل 
همچنين نشان‌دهنده گراديان فشار معکوس شديد در اين ناحيه نيز مي‌باشد. 

رفتار توزیع فشار در دو فرکانس‌کاهش‌یافته دیگر  نیز مشابه می‌باشد.
نکته قابل توجه اين است که تمام رفتارهاي توزيع فشار موقعيت‌هاي 

ذکر شده، در تمام مدت زمان‌هاي توقف، يکسان مي‌باشد.

زاويه توقف 10 درجه-33-33-33

زاويه توقف در اين حالت، نزديک به زاويه واماندگي استاتيکي ايرفويل 
مي‌باشد و به دليل تداخل با اثرات واماندگي استاتيکي، بعضي از رفتارهاي 
توزيع فشار با حالت قبل، متفاوت مي‌باشند. نمودار ضريب نیروی برآ بر حسب 
زاويه حمله در اين حالت نيز حلقه هيسترسيس به صورت شکل 15 تشکيل 
مي‌دهد، همچنين در اين شکل تأثير فرکانس‌کاهشي‌افته بر حلقه نيز مشاهده 

مي‌شود ]13[.
در این حالت نیز همانند زاویه توقف 5 درجه، هر‌چه مدت زمان توقف 
بیشتر باشد، ضریب نیروی برآ نیز به همان نسبت، افزایش می‌یابد. همانطور 
که در شکل 16 مشاهده مي‌شود، موقعيت توزيع فشار يکسان زير ایرفویل در 

x در حالت استاتيکي  c از موقعيت 0/75=  4 موقعيت خاص ذکر شده، 
 x c موقعيت ‌0/71= به  درجه،   5 توقف  زاويه  يعني  قبل  حالت  همانند 

اينکه، موقعيت ذکر شده در تمام  قابل توجه  نکته  پيشروي مي‌کند، 
فرکانس‌کاهشي‌افته و مدت زمان‌هاي توقف حاکم مي‌باشد.

بدليل تداخل با اثرات واماندگي استاتيکي، خصوصاً در توزيع فشار روي 
قبل  حالت  به  نسبت  که  نوساني مشاهده شده  رفتاري  فوق  در شکل  بال، 
مي‌شود.  مشخص   16 و   11 شکل‌هاي  مقايسه  با  که  بوده  متفاوت  بسيار 
همانطور که در شکل 16 مشاهده مي‌شود، گراديان فشار معکوس از موقعيت 
 x c x به بعد حاکم بوده و مانند حالت قبل، از موقعيت 0/71= c =0/60
به بعد تشديد مي‌شود. رفتار توزيع فشار موقعيت‌هاي مختلف زير ایرفویل بر 
، مانند حالت قبل، بالاتر از  x c حسب زمان از لبه حمله تا موقعيت 0/70=
مقدار فشار در زاويه حمله صفر درجه حالت استاتيک هر موقعيت است. اما 
انواع حالات:  از  تا آخر، ترکيبي   x c در توزيع فشار موقعيت‌هاي 0/71=
فشار  از  بالاتر  فشار  توزيع  استاتيک،  فشار  نوساني حول  کاملًا  فشار  توزيع 
استاتيک و توزيع فشار پايين‌تر از فشار استاتيک در زاويه حمله صفر درجه، 
مشاهده مي‌شود. به عبارت ديگر رفتار توزيع فشار اين ناحيه، در هر موقعيت 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 14. Comparison of Lower pres-
sure distributions at 0.71x

c =
 and 0.75x

c =  
6stop angle 5 pause duration 0.5 sec. 0.12 Re 0.45 10o k= − = − = − = ×  

Fig. 15. The effect of reduced frequency on hysteresis loop 
6stop angle=10 pause duration 0.3 sec. Re 0.45 10 [13]o − = − = ×

شکل 15: تأثير فرکانس‌کاهشي‌افته بر حلقه هيسترسيس- زاویه توقف 10 درجه- 
Re=0/45×106-مدت زمان توقف 0/3ثانيه

شکل 14: مقايسه توزيع فشار  موقعيت‌هاي  x/c =0/71 و x/c =0/75 زير 
-k=0/12 -ایرفویل- زاویه توقف 5 درجه- مدت زمان توقف 0/5ثانيه

Re=0/45×106
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نسبت به موقعيت مجاور، نسبت به حالت استاتيک متفاوت است، که به دليل 
تداخل اثرات حرکت ديناميکي در اين زاويه توقف خاص، با اثرات واماندگي 
استاتيکي مي‌باشد. به عنوان نمونه در شکل 17 توزيع فشار سه موقعيت در 

اين ناحيه نمايش داده شده است، حالت‌هاي متفاوت ذکر شده و همچنين 
گراديان معکوس فشاري شديد را مي‌توان مشاهده نمود. رفتار توزیع فشار در 

دو فرکانس‌کاهش‌یافته دیگر نیز مشابه می‌باشد.

Fig. 18. The effect of reduced frequency on hysteresis loop 
6stop angle=15 pause duration=0.2 sec. Re 0.45 10 [13]o − − = ×

Fig. 19. Pressure distribution at 4 phases of the motion, stop angle=15, 
pause duration=0.5 sec, k=0.01 and Re=0.45×106 

Fig. 17. Comparison of Lower pressure distributions at 3 positions 
6stop angle=10 pause duration=0.5 sec. 0.12 Re 0.45 10o k− − = − = ×

Fig. 16. Pressure distribution at 4 phases of the motion, stop angle=10, 
pause duration=0.3 sec, k=0.01 and Re=0.45×106

شکل 16: توزيع فشار 4 موقعيت خاص- زاویه توقف 10 درجه- مدت زمان توقف 
Re=0/45×106-k =0/01 -0/3 ثانيه

شکل 19: توزيع فشار 4 موقعيت خاص- زاویه توقف 15 درجه- مدت زمان توقف 
Re=0/45×106-k=0/01 -0/5 ثانيه

شکل 18: : تأثير فرکانس‌کاهشي‌افته بر حلقه هيسترسيس- زاویه توقف 15 درجه- 
]13[ Re=0/45×106-مدت زمان توقف 0/2 ثانيه

شکل 17: مقايسه توزيع فشار 3 موقعيت زير ایرفویل- زاویه توقف 10 درجه- مدت 
Re=0/45×106-k=0/12 -زمان توقف 0/5ثانيه
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زاويه توقف 15 درجه-33-33-33
α در حرکت  در اين زاويه توقف، منحني ضريب نیروی برآ بر حسب
بالارونده و در حرکت پايين رونده با هم برخورد کرده و همانطور که در شکل 18 
مشاهده مي‌شود حلقه هيسترسيس تشکيل شده در اين حالت، شکل هشت 

مانندي را تشکيل مي‌دهد. 
پايين‌ترين  در  فقط  مي‌شود،  مشاهده   18 شکل  در  که  همانطور 
اتفاق مي‌افتد و  ، پديده واماندگي ديناميکي  k فرکانس‌کاهشي‌افته 0/01=
]16[. ضريب  قرار مي‌دهد  تأثير  را کاملأ تحت  پايين‌رونده  و  توقف  نواحي 
نیروی برآ در حين حرکت بالارونده افزايش ميي‌ابد و بیشترین مقدار ضريب 
نیروی برآی ديناميکي حدود 2/23 درصد از مقدار متناظر استاتيکي آن بيشتر 
مي‌شود ]17[. همانطور که قبلًا ذکر شد، زاويه  واماندگي استاتيکي بر اساس 
زاويه‌اي  در  ديناميکي  واماندگي  زاويه  و  است  درجه   10 تحقيق حدود  اين 
کاملأ بالاتر، در حدود 14/07 درجه رخ مي‌دهد ]17 و 18 [. مکانیزم ایجاد 
پديده واماندگي ديناميکي که بسيار پيچيده‌تر از واماندگي استاتيکي بوده به 
استاتيکي،  واماندگي  زاويه حمله در حوالي  افزايش  با  این صورت است که 
با  که  مي‌آيد  وجود  به  فرار  لبه  نزديکي  در  جريان  برگشت  از  نشانه‌هايي 
حرکت  حمله  لبه  ناحيه  به‌سمت  برگشتي  جريان  اين  حمله  زاويه  افزايش 
مي‌کند. تا زمان ضخيم شدن لايه مرزي در قسمت انتهاي ايرفويل، جريان 

همچنان چسبيده باقي مي‌ماند. اما با ضخيم شدن لايه مرزي در نواحي لبه 
حمله، گردابه شروع به تشکيل شدن مي‌کند و در نواحي پايين ايرفويل، لايه 
افزايش زاويه حمله، گردابه لبه حمله همزمان با  با  برشي تشکيل مي‌شود. 
بیشترین   .]  18 و   17[ مي‌کند  حرکت  جريان  دست  پايين  سمت  به  رشد، 
نیروی برآ، زماني حاصل مي‌شود که گردابه به بیشترین رشد خود رسيده و در 
نزديکي سطح قرار داشته باشد. با افزايش زاويه حمله، گردابه در زاويه حمله 
خاصي از سطح جدا مي‌شود، در اين حال واماندگي ديناميکي اتفاق افتاده و 
همراه با آن نيروي بالابر کاهش‌ ميي‌ابد ] 17 و 19[. بعد از اين پديده، نیروی 
برآ مسیر کاهشي را تا رسيدن به ناحيه توقف ادامه مي‌دهد. در ناحيه توقف 
گردابه لبه حمله از سطح جدا مي‌شود، در همين زمان گردابه لبه فرار شکل 
مي‌گيرد، سپس رشد کرده و جدا مي‌شود، همزمان يک گردابه لبه حمله جديد 
شکل مي‌گيرد و اين مکانيزم در ناحيه توقف ادامه ميي‌ابد و با شروع حرکت 
پايين رونده قطع مي‌شود. کاهش نيروي بالابر در نواحي توقف و پايين‌رونده 
نشان‌دهنده اين است که جريان جدا شده، هنوز در نواحي از سطح وجود دارد. 

]6 و 7 و 9 [.
از  معکوس  فشار  گراديان  مشاهده مي‌شود،  در شکل 19  که  همانطور 
x زير ایرفویل به بعد، حاکم است. همچنين توزيع فشار  c موقعيت 0/60= 
c ، در انتهاي زير ایرفویل کاملأ از بقيه جدا شده و به سمت کاهش  نقطه

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 21. Lower pressure distribution at 0.83x
c =  

6stop angle 15 pause duration 0.5 sec. Re 0.45 10o= − = − = ×

Fig. 20. The effect of pause duration on hysteresis loop at dynamic stall 
6stop angle=15 0.01 Re 0.45 10 [13]o k− = − = ×

شکل 20: اثر مدت زمان توقف بر حلقه هيسترسيس در حالت  وقوع واماندگي 
]13[ Re=0/45×106-k=0/01  -ديناميکي- زاویه توقف 15 درجه

شکل 21: توزيع فشار  موقعيت x/c= 0/83 زير ایرفویل- زاویه توقف 15 درجه- 
 Re=0/45×106-مدت زمان توقف 0/5 ثانيه
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c  نيز، به  گراديان فشار پيش مي‌رود و توزيع فشار روي ایرفویل در نقطه
سمت افقي شدن پيش مي‌رود که نتيجه اين دو رفتار، کاهش نيروي برآ حين 
ايرفويل، در نيروي  انتهاي زير  انحنای  اينجا نقش مهم  توقف مي‌باشد. در 
 c برآ مشخص مي‌شود. با کاهش مدت زمان توقف، توزيع فشار موقعيت 
در انتهاي زير ایرفویل، کمتر جدا شده، در نتيجه همانطور که در شکل 20 

مشاهده مي‌شود، نيروي  برآ حين توقف، کمتر کاهش ميي‌ابد.
رفتار توزيع فشار موقعيت‌هاي مختلف زير ایرفویل بر حسب زمان، از لبه 
x ، مانند دو حالت قبل، بالاتر از مقدار فشار در  c حمله تا موقعيت 0/70= 
 x c زاويه حمله صفر حالت استاتيک بوده و توزيع فشار موقعيت‌هاي 0/71= 
تا آخرين موقعيت فشاري، پايين‌تر از مقدار فشار در زاويه حمله صفر درجه 
استاتيک مي‌باشد. همانطور که در شکل 21 مشاهده مي‌شود مقدار فشار در 
پايان حرکت )دايره‌هاي توپر(، در حالت وقوع واماندگي ديناميکي، يعني در 
بالاتر،  فرکانس‌کاهشي‌افته  دو  با  مقایسه  در  فرکانس‌کاهشي‌افته،  کمترين 
تفاوت قابل توجهي را نشان داده و تقریباً به مقدار فشار استاتيک مي‌رسد. 

x تا آخرين سوراخ فشاري برقرار است. c اين رفتار از 0/77= 

نتيجه‌گيري-44

در   30  m s سرعت با  و  صوت  مادون  محدوده  در  تحقیق  این 
با مقطع  بال  دینامیکی روی  و  استاتیکی  دو حالت  در  و   Re =0/45×106

به  نتايج  اساس  بر  است.  شده  انجام   SC−0410 بحرانی  فوق  ایرفویل 
بحرانی  ایرفویل فوق  استاتيکي  واماندگي  زاويه  اين تحقيق،  از  آمده  دست 
مطابقت  منابع  در  شده  ذکر  نتايج  با  که  بوده  درجه   10  ،  SC−0410
مي‌کند. نتايج استاتيکي نشان مي‌دهد توزيع فشار انتهاي سطح پايين ايرفويل 
انتهاي وتر به  در همه زواياي حمله زير واماندگي استاتيکي از یک چهارم 
بعد، کاملأ يکسان مي‌باشد اما در زواياي حمله بالاتر از واماندگي استاتيکي، 
، يکسان  x c تا 0/15=  لبه حمله  از  بال  زير  ابتدايي  ناحيه   توزيع فشار 
است. همچنین نتايج ديناميکي نشان مي‌دهند رفتار توزيع فشار موقعيت‌هاي 
زير بال در هر سه زاويه توقف و در همه فرکانس‌هاي‌‌کاهشي‌افته و همچنين 
x کاملأ يکسان بوده و  c مدت زمان‌ توقف متفاوت، تا موقعيت 0/70= 
بالاتر از مقدار فشار در زاويه حمله صفر درجه استاتيک است اما زاويه توقف 
در اين حرکت ديناميکي، تأثير مستقيم و شديدي بر رفتار توزيع فشار در 30 
درصد انتهاي سطح پايين زير بال دارد که نشان‌دهنده تأثیر زاویه توقف بر 
ایجاد پیوسته گردابه‌های گرتلر زمان‌مند در ناحیه مقعر، با حرکت دینامیکی 
به‌صورت یک  پایین‌تر،  توقف  زاویه  دو  در  بال می‌باشد. حلقه هیسترسیس 

منحنی بسته بوده و نیروی برآ، حین توقف در همه فرکانس‌‌های‌کاهشي‌افته، 
افزایش می‌یابد، اما حلقه هیسترسیس در بالاترین زاویه توقف، شکل هشت 
مانند تشکیل داده و نیروی برآ، حین توقف در همه فرکانس‌های‌‌کاهشي‌افته، 
در  ديناميکي  واماندگي  توقف،  زاویه  این  در  همچنین  می‌یابد،  کاهش 
پایین‌ترین فرکانس‌کاهشي‌افته اتفاق می‌افتد و بيشترين تأثير پديده واماندگي 
به بعد،  x c ديناميکي بر مقدار فشار موقعيت‌هاي زير بال از موقعيت 0/77=

مشاهده مي‌شود. 
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