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Abstract
In this research, the aerodynamic performance of a wing with NASA SC (2) 

-0714 airfoil and a high-lift configuration, including the main element and the 
slotted flap at the trailing edge, has been experimentally investigated. Experiments 
were performed in a wind tunnel at a Reynolds number of 1.01×106 under different 
angles of attack in the range of -10 to 25° and also flap deflection angles of 0, 20, 
and 35°. In these experiments, aerodynamic efficiency and wing stall characteristics 
in different conditions have been determined using force measurements. Also, by 
measuring the pressure distribution in the middle section of the main element and 
flap, as well as the total pressure loss in the wake, the onset of the flow separation 
and the wake profile have been determined, respectively. The results of this study 
show that by designing the high-lift configuration and using the slotted flap at the 
trailing edge, the maximum lift coefficient at the flap deflection angle of 35° has 
increased by 58% compared to the airfoil without high-lift configuration.
Keywords:Supercritical airfoil, High-lift configuration, Trailing edge flap, Pressure coefficient, 
Aerodynamic coefficients, Total pressure loss, Wind tunnel test.

چكيده
در این تحقیق عملکرد آیرودینامکی مقطع بال NASA SC(2)-0714 با پیکره بندي برآافزا شامل المان اصلی 
بال و فلپ اسلاتی در لبه فرار، به طور تجربی مورد تحقیق قرار گرفته است. آزمایش ها در تونل باد و در عدد 
رینولدز 106×1/01 در زوایاي حملۀ مختلف در بازه10- تا 25 درجه، همچنین زاویه انحراف فلپ 0، 20 و 35 
درجه انجام شده است. در این آزمایش ها با استفاده از اندازه گیري هاي نیرویی، راندمان آیرودینامیکی و محدوده 
واماندگی بال در شرایط مختلف تعیین شده است. همچنین با استفاده از اندازه گیري توزیع فشار در مقطع میانه 
بال اصلی و فلپ و افت فشار کل در دنباله، به ترتیب موقعیت هاي شروع جدایش جریان و شکل پروفیل دنباله 
مشخص شده است. نتایج این تحقیق نشان می دهد که با طراحی پیکره بندي برآافزا و به کارگیرى فلپ اسلاتی 
در لبه فرار بال، ضریب برآي بیشینه در زاویۀ انحراف فلپ 35 درجه به میزان 58% نسبت به حالت پایه ایرفویل 

افزایش داشته است. 
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1. مقدمه  
ابزار برآافزا1، براي یک هواپیماي مدرن،  طراحی 
امري حیاتی است، زیرا سیستم برآافزا می تواند به طور 
قابل توجهى بهبود عملکرد و کاهش هزینه عملیاتی 
مشخصه هاي  به  رسیدن  باشد.  داشته  همراه  به  را 
آیرودینامیکی کافی و مناسب در سرعت پایین، براي 
فاز برخاستن و نشستن هواپیماهاي مدرن با عملکرد 
بالا، یکی از چالشی ترین اهداف فنّاورى آیرودینامیک 
مادون صوت است [1]. تغییرات کوچک در مشخصه هاي 
و   clmax بیشینه  برآي  ضریب  شامل  آیرودینامیکی 
نسبت ضریب برآ به پسا، منافع اقتصادي زیادي را به 

داشت. خواهد  همراه 
طراحی سیستم برآافزا، یک بخش بحرانی در طراحی 
پیکره بندي هواپیماست. سیستم هاي برآافزا براي تولید 
ضریب برآي بیشینه clmax بالاتر، طبق اصول مشخصی 
طراحی شده و عمل می کنند. این اصول شامل افزایش 
انحناي2 ایرفویل، کنترل لایه مرزى و افزایش مساحت 
بال است. در این سیستم ها کنترل لایه مرزى به وسیلۀ 
تغذیه جریان هواي پرانرژى به لایه مرزى، بهبود توزیع 
فشار و حذف لایه مرزى قبلی روي سطح بال، صورت 

می گیرد. 
امروزه سیستم هاي برآافزاي مختلفی در بال هاي 
شامل  که  است  گرفته  قرار  مورداستفاده  هواپیماها 
سیستم هاي برآافزاي غیرفعال و فعال و سیستم هاي 
تک المانی و چند المانی است. درهرصورت طراحان 
وزن،  ذاتی  معایب  به  توجه  با  برآافزا،  سیستم هاي 
پساي اضافه، پیچیدگی و سختی نصب، به ساختار 
ساده تر و سبک تر گرایش دارند تا علاوه بر رسیدن به 
عملکرد قابل قبول در فاز برخاستن یا نشستن، بتوانند 
هم زمان راندمان فاز کروز را نیز حفظ نمایند. یکی از 

این سیستم ها، سیستم تک المانی فلپ در لبه فرار بال 
است. این نوع فلپ امروزه بسیار موردتوجه طراحان و 
محققان قرار گرفته است [2,6]. یکی از انواع فلپ در لبه 
فرار، فلپ اسلاتی3  یا شکافی است که نامش را از اسلات 
یا شکاف بین المان اصلی بال و فلپ گرفته است. در 
این طرح هواي پرانرژى می تواند از طریق شکاف از زیر 
ایرفویل به روي سطح فلپ راه پیدا کند. این هوا با انرژي 
بالا، یک لایه مرزى جدیدي روي سطح بالایی فلپ تولید 
می کند که اجازه می دهد زاویه انحراف فلپ تا 40 درجه 
نیز افزایش یابد، بدون اینکه جریان دچار جدایش شود. 
در نتیجه برآي بیشینه clmax افزایش می یابد و پسا نیز 
به دلیل تزریق جریان اسلات و حذف جدایش کاهش 

می یابد. 
براي آنالیز حد برآي بیشینه clmax، لیبک [7] توزیع 
فشار روي یک ایرفویل تک المانی و چند المانی که 
می تواند شرایط برآي بیشینه در یک رینولدز مشخص 
ارائه کند را مطالعه کرد. نتایج او بیان داشت که براي 
دستیابی به برآي بیشینه، بهتر است جریان روي المان 

اصلی به عدد ماخ بحرانی برسد.
در طول سال هاي 1960 تا 1970 تلاشى جامع در 
ناسا4 براى توسعه ایرفویل هاي کاربردي در محدودة 
گذرصوتی صورت گرفت که هدف از آن افزایش عدد 
ماخ طراحی با حفظ برآي بیشینه سرعت پایین و حفظ 
خصوصیات واماندگی بود. این امر باعث تمرکز تحقیقات 
بر مفهومى به نام ایرفویل فوق بحرانی5  شد [8]. ایرفویل 
فوق بحرانی براي اولین بار با هدف به تأخیر انداختن در 
شروع پساي موجی در محدوده هاي گذرصوتی ابداع 
شد. این شکل ایرفویل مشخص، بر اساس مفهوم جریان 
آیزنتروپیک  فشار  تغییرات  با  موضعی  مافوق صوت 
طراحی می شود و با ویژگی هاي شعاع بزرگ در لبه 
حمله، کاهش انحنا در ناحیه میانه سطح بالایی و انحناي 
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می شود.  مشخص  ایرفویل  پسین  بخش  در  اساسی 
ایرفویل هاي فوق بحرانی به توسعه بال هاي فوق بحرانی 
در جت هاي تجاري6، هواپیماهاي نظامی مافوق صوت 
و هواپیماهاي غیرنظامی مسافربري منجر شده است. 
مادون صوت)  محدودة  (در  بالاتر  کروز  سرعت هاي 
و پساي کمتر در هواپیماهاي مسافربري و جت هاي 
تجاري به کاهش بهاي بلیت مسافر و هزینۀ سفر منجر 
می شود [9]. فنّاورى بال فوق بحرانی امروزه کاربرد 
گسترده اي دارد و به طور نمونه از این ایرفویل ها در 
بویینگ 737، 757، 767 و 777، ایرباس 330 و 340، 
هواپیماي ترابري هوایی C-17 و هریر AV-8B استفاده 
شده است [9 ,10]. در این تحقیق نیز از ایرفویل فوق 
بحرانی NASA SC(2)-0714 استفاده شده است. هدف 
این تحقیق، استخراج خواص آیرودینامیکی برآافزاي 
این ایرفویل با پیکره بندي دو المانی است که تاکنون 
در مستندات علمی منتشر نشده است. دلیل انتخاب 
این است که این یک مقطع بال فوق بحرانی است که 
امروزه به طور گسترده در صنایع حمل ونقل گذرصوت7  
ازجمله جت هاي تجاري و جت هاي دور برد8 استفاده 

مى شود[11].
مقطع ایرفویل فوق بحرانی NASA SC(2)-0714 در 
مرکز تحقیقات لانگلی ناسا طراحی شده است. این 
ایرفویل داراي ضخامت به طول وتر 0/14 و لبه فرار 
با پخی به ضخامت 0/0077 طول وتر است. ساختار 
کاسپی9 شکل این ایرفویل در لبه فرار باعث افزایش برآ 
و بهبود عملکرد آیرودینامیکی به طور هم زمان می شود. 
این ایرفویل به گونه اى طراحی شده که ضریب نیروي 
نرمال 0/7 در رینولدز 106×40 را تأمین مى کند[12]. 
نتایج تحقیقات این ایرفویل نشان داده است که در 
به صورت  جریان  جدایش  واماندگی،  از  قبل  زوایاي 
تدریجی از لبه فرار ایرفویل شروع می شود [13]. در یک 

مطالعه اثرات تغییر زاویه حمله بر جدایش جریان روي 
این ایرفویل با استفاده از شبیه سازي دینامیک سیالات 
اثرات  همچنین   .[14] است  شده  انجام  نیز  عددي 
برخی از پدیده هاي فیزیکی مثل بافتینگ[ 15] بر این 
ایرفویل مطالعه و بررسی شده است. با توجه به اهمیت 
این ایرفویل، مطالعاتی در زمینه کنترل جریان روي 
این ایرفویل صورت گرفته است که می توان به تغییر 
شکل در لبه فرار[ 16]، اعمال مکش و دمش هم زمان 
[17] اشاره کرد. خامدوف و همکارانش[ 18] مطالعه 
عددي روي ایرفویل NASA SC(2)-0714 در جریان با 
رینولدز 106×35 و عدد ماخ 0/72 براي زوایاي حمله 2 
و 10 درجه انجام داده اند. آن ها نشان دادند که کنترل 
فعال جریان روي این ایرفویل در زوایاي حمله پایین 
بی نتیجه بوده ولی در زوایاي حمله بالا کنترل فعال 
جریان براي افزایش عملکرد این ایرفویل می تواند بسیار 
مؤثر باشد. علاوه بر این، یک مدل از هواپیماي بدنه با 
NASA SC(2)- بال یکپارچه10  با ایرفویل مافوق بحرانی

0714 طراحی شده است[ 10]. عملکرد و زاویه حمله 

بحرانی این هواپیما با بدنه و بال یکپارچه بعد از استفاده 
از این ایرفویل، بهبود قابل توجهى یافته است. 

همان طور که گفته شد ایرفویل هاي فوق بحرانی 
در هواپیماهاي سرعت بالا در فاز کروز کاربرد وسیعی 
دارند. اما این ایرفویل ها در سرعت هاي پایین در فازهاي 
برخاستن و نشستن هواپیما، معایبی دارند. ازاین رو 
استفاده از پیکره بندي برآافزا با یک فلپ در لبه فرار 
در این ایرفویل ها، راه حل مناسبی براي دستیابی به 
مشخصات آیرودینامیکی مطلوب در سرعت هاي پایین 
و در فازهاي برخاستن و نشستن است. امروزه براي 
دستیابی به راندمان آیرودینامیکی بالاتر در فازهاي 
درزمینۀ  گسترده اي  مطالعات  نشستن،  و  برخاستن 
استفاده از روش هاي کنترل جریان فعال بر ابزار برآافزا 
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انجام شده است. البته تاکنون تلاش هاي متعددي در 
داخل کشور براى افزایش برآي ایرفویل ها در سرعت هاي 
پایین با روش هاي کنترل جریان فعال مانند عملگرهاي 
پلاسمایی  [19,25] صورت گرفته است که به دلیل 
نیاز به قابلیت اطمینان بالا تا به امروز نتوانسته است، 
به عنوان جایگزینی مناسب براي ابزار برآافزا تلقی شود.
علی رغم داده هاي تجربی کافی در مورد ایرفویل 
NASA SC(2)-0714 در شرایط ماخ و رینولدز مختلف، 

داده هاي چندانی در مورد یک مدل ایرفویل با پیکره بندي 
برآافزاي دو المانی و داراي فلپ تک شکافه در لبه فرار که 
از این ایرفویل طراحی شده باشد موجود نیست. لذا در 
 NASA  این مقاله هندسه ایرفویل دو المانی تک شکافه
آیرودینامیکی  خصوصیات  همراه  به   SC(2)-0714

استخراج شده در تونل باد به عنوان تشکیل معیاري براي 
اعتبارسنجی تحقیقات آتی در مورد ایرفویل دو المانی 
تک شکافه NASA SC(2)-0714 ارائه می شود. در این 
تحقیق ضرایب آیرودینامیکی و توزیع فشار در زوایاي 
حمله و زوایاي انحراف فلپ مختلف براي این مدل دو 

المانی اندازه گیري و تجزیه وتحلیل شده است.

2. تجهيزات آزمايشگاهي
آزمایش هاي تونل باد در تونل باد ملی انجام شده 
نیروهاي  اندازه گیري  شامل  آزمایش ها  این  است. 
آیرودینامیکی و اندازه گیري فشار جریان است. تونل 
باد گفته شده یک تونل باد مداربسته با جریان پیوسته 
است. مقطع آزمون این تونل از نوع مقطع باز و داراي 
ابعاد 2/2 × 2/8 متر و به طول 4 متر است. شکل1 مدل 
بال نصب شده در مقطع آزمون را نشان می دهد. در این 
آزمون با به کارگیرى صفحات مهارکننده11 در دو طرف 
مدل بال، شرایط بال نامحدود ایجاد شده است. بر اساس 
نتایج کالیبراسیون جریان، شدت اغتشاش در مقطع 

آزمون 0/1% و غیریکنواختی سرعت نیز کمتر از %0/2 
است. فشار دینامیکی توسط یک لوله پیتوت-استاتیک 
که در ابتداي مقطع آزمون نصب شده است اندازه گیري 

می شود.
 

شکل1. مدل بال نصب شده در مقطع آزمون باز 
تونل باد ملي

شکل 2. شماتيک مقطع بال با پيکره بندي برآافزا 
δflap=20° )ب ،δflap=0° )الف

2-1. مدل بال

هدف این تحقیق، استخراج خواص آیرودینامیکی 
یک بال فوق بحرانی با پیکره بندي برآافزا است. مدل 
 NASA SC(2)-0714 بال دوبعدي موردنظر داراي مقطع
است. در این تحقیق، مدل بال با پیکره بندي برآافزاي 
دو المانی طراحی شده است و یک المان اصلی و یک 
فلپ در لبه فرار دارد. شماتیک مقطع بال در شکل 2 و 
مدل ساخته شده در شکل 3 نشان داده شده است. فلپ 
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داراي طولى معادل 0/25 طول وتر است. مدل تونل باد 
ساخته شده داراي طول وتر 0/6 متر و دهانه بال 1/5 متر 
است که از یک بلوك آلومینیومى براي ایجاد حداکثر 
دقت در ماشین کارى و مقاومت کافی ساخته شده است.

شکل 3. مدل بال دو الماني با پيکره بندي برآافزا

2-2. اندازه گيري نيرو و فشار

در این تحقیق نیروها و گشتاورهاي آیرودینامیکی با 
استفاده از بالانس سه مؤلفۀ کرنش  سنجی خارجی که 
در زیر محفظه آزمون قرار گرفته، اندازه گیري شده است. 
داده ها در فرکانس 2 کیلوهرتز و در طول بازه زمانی 
20 ثانیه جمع آوري و متوسط گیري شده است. دقت 
بالانس براي ضریب برآ برابر 0/0022±، براي ضریب 
پسا برابر 0/0011± و براي ضریب ممان پیچشى برابر 
0/0007± است. همۀ داده هاي نیروها و گشتاورهاي 
آیرودینامیکی که به صورت ولتاژ خروجی حس گرهاى 
اطلاعات  اخذ  سیستم  به وسیلۀ  است،  اندازه گیري 
30 کاناله با فرکانس 30 کیلوهرتز دریافت، پردازش 
شده و با استفاده از ضرایب کالیبراسیون به دست آمده 
در فرایندهاي کالیبراسیون تجهیزات به کمیت هاي 

فیزیکی متناظر تبدیل شده است.
همچنین در این تحقیق، از حس گرهاى فشار براي 
مدل  سطح  روي  استاتیک  فشار  توزیع  اندازه گیري 
بال استفاده شد. المان اصلی و فلپ بال در دو سمت 
مکشی و فشاري، به ترتیب مجهز به 47 و 22 حفره فشار 
استاتیک است که در میانه دهانه بال تعبیه شده است. 

تمامی حفره هاي فشار به یک مبدل فشار الکترونیکی 
(مدل MPX5010/MPXV5010G series piezoresistive از 
برند MOTOROLA) با دقت 0/1%  متصل شد. داده ها در 
فرکانس 2 کیلوهرتز براي هر حفره فشار و در طول بازه 
زمانی 20 ثانیه جمع آوري و متوسط گیري شده است.

براي  دنباله  ریک  سیستم  از  نیز  مرحله  یک  در 
جمع آوري داده هاي افت فشار کل در دنباله استفاده 
شده است. در این ریک دنباله، 60 پراب فشار کل 
(پیتوت تیوب) نصب شده است. طول ریک دنباله 0/6 
متر است. همان طور که در شکل 4 مشاهده می شود، 
وتر،  یک  طول  اندازه  به  فاصله اي  در  فشاري  ریک 
پشت لبه فرار بال و در ارتفاع هم تراز با میانه دهانه بال 
نصب شد. تمامی پراب هاي فشار به یک مبدل فشار 
الکترونیکی (مدل MPXV4006G series piezoresistive از 
برند MOTOROLA) با دقت 0/1%  متصل شد. داده ها در 
فرکانس 2 کیلوهرتز براي هر پراب فشار، در طول بازه 
زمانی 20 ثانیه جمع آوري و متوسط گیري شده است.

 

شکل 4. ريک فشاري نصب شده در پشت مدل در 
مقطع آزمون تونل باد

3. ارائه نتايج
در این قسمت نتایج به دست آمده از آزمایش هاى 
تونل باد مدل بال دو المانی ارائه و مورد بررسی و تحلیل 

قرار گرفته است.  
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3-1. نيروهاي آيروديناميكي و ممان پيچشی

شکل هاى 5 تا 8 به ترتیب ضریب برآ، ضریب برآ 
برحسب ضریب پسا، راندمان آیرودینامیکی برحسب 
ضریب برآ و ضریب ممان پیچشى مدل بال را در زاویه 
رینولدز  با   25 m/s فلپ مختلف در سرعت  انحراف 
106×1/01 (برحسب طول وتر در حالت کروز) نشان 

می دهد. نتایج به دست آمده در زاویه انحراف فلپ صفر، 
ایرفویل (بدون  پایه  مشخصات آیرودینامیکی حالت 
فلپ) را ارائه می کند. همان طور که در شکل 5 مشاهده 
می شود، ضریب برآ براي ایرفویل فوق بحرانی در زاویۀ 
حمله صفر برابر 0/20 است و با افزایش زاویه حمله 
تا 21 درجه، ضریب برآ تا حداکثر مقدار خود یعنی 
1/56 افزایش می یابد. سپس در اثر جدایش جریان 
روي سطح بال، واماندگی اتفاق افتاده و ضریب برآ دچار 
افت شدیدي می شود. پدیده جدایش جریان، سپس 
واماندگی بال سبب افزایش ضریب پسا شده که در 

شکل 6 نشان داده شده است.
با افزایش زاویه انحراف فلپ به 20 درجه، کمبر یا 
انحناي بال افزایش یافته و درنتیجه مقادیر ضریب برآ 
دارد،  قابل توجهى  افزایش  مختلف  زوایاي حمله  در 
 %375 برآ  ضریب  صفر،  حمله  زاویۀ  در  به طورى که 
افزایش داشته و به مقدار 0/95 رسیده است. در این 
حالت نیز با افزایش زاویه حمله، مقادیر ضریب برآ و پسا 
افزایش می یابد، با این تفاوت که شیب افزایش ضریب 
برآ در زوایاي حمله بالاتر از 16 درجه کاهش یافته 
است. این کاهش شیب ضریب برآ ناشی از ظهور پدیده 
جدایش روي فلپ است. مقدار ضریب برآي بیشینه 
در زاویه انحراف فلپ 20 درجه، برابر 2/14 است که 
نسبت به زاویه انحراف فلپ صفر (مدل پایه بدون فلپ) 
37% افزایش دارد. با افزایش زاویه انحراف فلپ به 35 

درجه، مقادیر ضریب برآ و پسا متعاقباً افزایش می یابد؛ 
به طورى که بال در زاویه حمله 20 درجه، ضریب برآي 
بیشینه معادل 2/46 تولید می کند که نسبت به زاویه 
انحراف فلپ صفر (مدل پایه بدون فلپ) 58% افزایش 
داشته است. این سري از آزمایش ها نشان می دهد که 
انحراف فلپ به سمت پایین، سبب می شود کمبر یا 
انحناي مؤثر پیکره بندي بال افزایش یابد. این موضوع 
باعث جابه جایى منحنی ضریب برآ به سمت بالا و چپ در 
نمودار برآ برحسب زاویه حمله شده است. به بیان دیگر 
مقادیر ضریب برآي بیشینه clmax در زاویه انحراف فلپ 
بالا، افزایش یافته و در زوایاي حمله کوچک ترى رخ 

است. داده 
را  مدل  آیرودینامیکی  راندمان  منحنی  شکل7 
برحسب ضریب برآ نشان می دهد. این منحنی نشان 
می دهد، اگرچه ضریب برآ با افزایش زاویه انحراف فلپ 
افزایش یافته است ولی افزایش بیشتر ضریب پسا باعث 
کاهش راندمان آیرودینامیکی و جابه جا شدن منحنی 

به سمت پایین نمودار شده است.
شکل 9 نیز تغییرات ضریب ممان پیچشی را در زاویه 
انحراف فلپ مختلف نشان می دهد. در این آزمایش ها 
ضریب ممان پیچشی نسبت به مکان 0/25 وتر بال 
محاسبه شده است. همان طور که از این منحنی بر 
می آید؛ ضریب ممان پیچشی براي زاویه انحراف فلپ 
صفر، در تمامی زوایاي حمله قبل از واماندگی تقریباً 
ثابت است که نشان می دهد مکان 0/25 وتر بال مرکز 
آیرودینامیکی بال است. با افزایش زاویه انحراف فلپ، 
مقادیر ضریب ممان پیچشی افزایش قابل توجهی یافته 

و دیگر ثابت نیست.
برآافزا  پیکره بندي  طراحی  از  هدف  که  آنجا  از 
دست یابی به حداکثر ضریب برآ در فاز برخاستن و 
تحقیق  این  ادامه  در  بنابراین  هواپیماست،  نشستن 
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مشخصات آیرودینامیکی بال در حالت زاویه انحراف 
35 درجه مورد بررسی قرار می گیرد که نشان دهندة 
پیکره بندي بال در زمان برخاستن و نشستن هواپیما 

است.
 

شکل5. ضريب برآ در زاوية انحراف فلپ مختلف
 

شکل6. ضريب برآ بر حسب ضريب پسا در زاويه 
انحراف فلپ مختلف  

شکل7. راندمان آيروديناميکي بر حسب ضريب برآ 
در زاويه انحراف فلپ مختلف

شکل8. ضريب ممان پيچشي در زاويه انحراف فلپ 
مختلف

3-2. بررسي اثر سرعت در نيروهاي 

آيروديناميكي

در این بخش اثر تغییرات سرعت جریان آزاد بر 
خواص آیرودینامیکی بال با پیکره بندي برآافزا مورد 
بررسی قرار می گیرد. براي این منظور سرعت جریان 
آزاد m/s ،15 m/s 25 و m/s 35 که رینولدز آن ها بر 
معادل  به ترتیب  کروز  حالت  در  وتر  طول  حسب 
106×0/6، 106×1/01 و 106×1/4 است، در نظر گرفته 

شده است. شکل 9 مقایسه ضریب برآي بال با انحراف 
فلپ 35 درجه را در سرعت هاي مختلف نشان می دهد. 
نمودار ضریب برآ نشان می دهد که بیشترین ضریب 
برآ با افزایش سرعت کاهش کمی یافته است طورى 
که ضریب برآي بیشینه از 2/49 در سرعت m/s 15 به 
مقدار 2/43 در سرعت m/s 35 کاهش یافته است. این 
 cl

max
α که در آن 

max
درحالی است که حداکثر زاویه حمله 

رخ داده، با افزایش سرعت، افزایش یافته است. مقایسه 
نسبت ضریب برآ به پساي بال با انحراف فلپ 35 درجه 
در سرعت هاي مختلف نیز در شکل 10 نشان داده شده 
است. نسبت ضریب برآ به پسا بازده آیرودینامیکی بال 
را بیان می کند و مقدار آن از نظر افزایش درجه شیب 
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صعود هواپیما، اهمیت زیادى دارد. این منحنی نشان 
می دهد که حساسیت تغییر راندمان آیرودینامیکی بال 
به سرعت جریان آزاد، در زوایاي حمله پایین بیشتر 

است.
ضریب  حسب  بر  آیرودینامیکی  راندمان  مقایسۀ 
برآ در سرعت هاي مختلف، براي زاویه انحراف فلپ 35 
درجه نیز در شکل 11 نشان داده شده است. این منحنی 
نشان می دهد با کاهش سرعت، حداکثر مقدار برآ با 

راندمان آیرودینامیکی بیشترى به دست می آید. 

 

شکل9. مقايسة ضريب برآ در سرعت مختلف در 
زاوية انحراف فلپ 35 درجه

 

شکل 10. مقايسه ضريب برآ به پسا در سرعت 
مختلف در زاوية انحراف فلپ 35 درجه

شکل11. مقايسة راندمان آيروديناميکي بر حسب 
ضريب برآ در سرعت مختلف، زاويه انحراف فلپ 

35 درجه

3-3. توزيع فشار روي سطح بال

در  بال  سطح  روي  فشار  توزیع  قسمت  این  در 
زاویۀ انحراف فلپ 35 درجه ارائه شده است. در زمان 
برخاستن هواپیما زاویه حمله در حداکثر برآ تنظیم 
می شود. در شکل هاى 12 و 13 توزیع ضریب فشار Cp در 
موقعیت هاي مختلف وتر بال دو بعدي و در زاویۀ حملۀ 
20 درجه، به ترتیب براي المان اصلی بال و فلپ، نشان 
داده شده است. همان طور که مشاهده می شود توزیع 
فشار روي المان اصلی بال یک بیشینه فشار مکش برابر 
10/62- به دلیل شتاب گیري جریان در لبه حمله، در 
، از خود نشان می دهد.   / 0/00077refx c = موقعیت
این بیشینه فشار مکش در اثر منطقه بازیابی فشار روي 
سطح بال کاهش می یابد. در میانه وتر المان اصلی بال 
گرادیان   ،  / 0/64refx c = تا   / 0/ 49refx c = از
فشار مکش بسیار کم است و از مقدار 1/39- تا 1/34- 
تغییر می کند. سپس با نزدیک تر شدن به اسلات و فلپ 
لبه فرار، مقدار فشار مکش کمی کاهش یافته است. 
ضریب فشار در سمت فشاري المان اصلی بال نیز بعد از 
نقطه سکون به دلیل شتاب جریان حول سطح منحنی 



65
------

سال دهم- شماره1
------

بهار و تابستان 1400
------

نشریه علمی
دانش و فناوری هوافضا

ي 
ران

بح
ق 

ـو
ل ف

وي
رف

ک اي
 يـ

ي
يکـ

نام
ودي

ير
ت آ

صا
ـخ

مش
ة 

لعـ
طا

م
ي

انـ
الم

دو 
ي 

زا
افـ

رآ
ي ب

ـد
ه بن

کر
ا پي

بـ

لبه حمله کاهش می یابد. سپس گرادیان فشار کاهش 
یافته و تا زمان برخورد به فلپ تقریباً ثابت می ماند.

توزیع فشار شکل 13 مشاهده  همان طور که در 
لبه حمله  نیز در  بیشینه فشار مکش  می شود، یک 
بیشینه  در  فشار  ضریب  مقدار  می شود.  ایجاد  فلپ 
فشار مکش در حدود 1/98- است. سپس فشار مکش 
به دلیل وجود گرادیان فشار معکوس شدید در این 
زاویه فلپ، به سرعت کاهش می یابد. در ادامه از مکان
مسطحی  ناحیه  فشار  منحنی   ،  / 0/ 51refx c =

را نشان می دهد که در آن ضریب فشار تقریباً ثابت و 
معادل 0/53- است. این ناحیه که ضریب فشار بدون 
تغییر و ثابت مانده است، نشان دهندة ظهور جدایش 

جریان روي سطح مکشی فلپ است.
شکل هاى 14 و 15 توزیع فشار را روي المان اصلی 
بال و فلپ در زوایاي حمله مختلف نشان می دهد. با 
افزایش زاویه حمله از صفر تا 18 درجه، مقدار بیشینه 
مکش در لبه حمله المان اصلی بال به مقدار قابل توجهی 
از 1/17- به 9/55- افزایش می یابد. این درحالی است 
که مقدار بیشینه مکش ایجاد شده در لبۀ حمله فلپ با 
افزایش زاویه حمله از 2/22- به 1/75- کاهش می یابد. 
این کاهش فشار در زوایاي حمله بالا سبب می شود که 
نقطه جدایش جریان روي فلپ با افزایش زاویه حمله به 
سمت بالادست جریان یعنی به سمت لبه حمله فلپ 

نزدیک تر شود.
جدول1 نقطه آغاز جدایش جریان روي سطح فلپ 
را براي زوایاي حمله مختلف نشان می دهد. این نقاط 
تقریبی هستند و نقطه آغاز جدایش جایی در نظر گرفته 
شده است که گرادیان ضریب فشار بسیار کم بوده و 
نمودار ضریب فشار تقریباً ثابت شده است. همان طور 
که از جدول 1 مشخص است، با افزایش زاویه حمله از 
صفر تا 18 درجه جدایش جریان زودتر اتفاق افتاده و 

/  به سمت لبه  0/ 70refx c = مکان آغاز جدایش از
 / 0/ 41refx c = حمله فلپ و بالادست جریان یعنی
جابه جا شده است (x در اینجا مکان حفره فشاري است).

 

شکل12. ضريب فشار روي سطح المان اصلي بال در 
زاوية انحراف فلپ 35 درجه و زاوية حملة 20 درجه

 

شکل13. ضريب فشار روي سطح فلپ در زاوية 
انحراف فلپ 35 درجه و زاوية حملة 20 درجه

 

شکل14. ضريب فشار روي سطح المان اصلي بال در 
زاوية انحراف فلپ 35 درجه
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شکل15. ضريب فشار روي سطح فلپ در زاوية 
انحراف فلپ 35 درجه

جدول1. مقايسة نقطة آغاز جدايش جريان روي 
سطح فلپ در زواياي حملة مختلف

زاویۀ حمله
deg.

نقطۀ جدایش
X/C

flap

00/70

100/61

120/61

140/51

180/41

3-4. افت فشار کل در دنباله

در این بخش پروفیل فشار دنباله و میزان افت فشار 
کل در دنباله در زوایاي حمله مختلف مورد بررسی 
قرار گرفته است. هدف از این آزمایش مطالعۀ شیوة 
بررسی  و  دنباله  پروفیل  اندازه  دنباله،  شکل گیري 
زاویۀ  تغییرات  اثر  در  دنباله  جابه جایی  و  تغییرات 
ابزار  به وسیلۀ  دنباله  در  کل  فشار  افت  است.  حمله 
ریک دنباله، اندازه گیري شده و براي این کار از رابطۀ 

  ( )( ) ( )    Total Total Freestream Total WakeP P P∆ = −

استفاده شده است. ریک دنباله در میانۀ دهانۀ مدل و 
در فاصله اي به طول یک وتر بال، در پشت لبه فرار قرار 
گرفته است (جزئیات بیشتر در خصوص تجهیزات در 
بخش 2-2 ارائه شده است). در این آزمایش ها سرعت 
جریان آزاد m/s 25 و زاویه انحراف فلپ 35 درجه در 

نظر گرفته شد. شکل هاى 16 و 17 توزیع افت فشار کل 
در دنباله را براي زوایاي حمله مختلف نشان می دهد. 
به طور کلی، فشار کل جریان آزاد به دلیل عبور از سطح 
مدل بال و ایجاد لایه مرزي بر سطح مدل، کاهش یافته 
است. عدم تقارن پروفیل دنباله که در شکل 17 به طور 
واضح قابل مشاهده است، ناشی از انحراف فلپ و ایجاد 
جریان ثانویه اي است که از اسلات بر سطح فلپ جریان 
می یابد و باعث ایجاد نوساناتی در پروفیل دنباله می شود. 
همان طور که در بخش قبل مشاهده شد، در زاویه حمله 
صفر جدایش جریان اتفاق افتاده است. این جدایش 
جریان، افت فشار کل قابل توجهی در جریان آزاد ایجاد 
کرده و دنباله بزرگی پدید آورده است. به دلیل محدود 
بودن طول ریک فشاري، بخش کوچکی از دنباله در 
زاویۀ حمله صفر اندازه گیري نشده است. همان طور 
که مشاهده می شود با افزایش زاویه حمله، مقدار افت 
فشار کل افزایش یافته است. به عنوان نمونه افت فشار 
کل در بیشینۀ پروفیل دنباله از 111/44 پاسکال در 
زاویه حملۀ صفر به 190/87 پاسکال در زاویۀ حملۀ 20 
درجه رسیده یعنی در حدود 71% افزایش یافته است. 
همچنین با افزایش زاویه حمله مقدار عرض دنباله نیز 
تغییر کرده و دنباله به سمت سر دیگر ریک فشاري 
جابه جا شده است. در زاویۀ حمله 22 درجه جریان روي 
بال به طور کامل جدا شده و واماندگی پدید آمده است.

 

شکل 16. پروفيل افت فشار کل در دنباله در زاوية 
حمله 0، 5، 10، 12و 14 درجه 
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شکل 17. پروفيل افت فشار کل در دنباله در زاوية 
حمله 18، 20 و 22 درجه

4. نتيجه گيري
بحرانی                                                              فوق  ایرفویل  یک  تحقیق  این  در 
NASA SC(2)-0714 با پیکره بندي برآافزاي دو المانی 

شامل المان اصلی بال و فلپ لبه فرار مورد مطالعه 
تجربی تونل باد قرار گرفت. هدف از این تحقیق استخراج 
خواص آیرودینامیکی این پیکره بندي و مقایسه آن با 
حالت پایۀ ایرفویل است. مقایسۀ مد عملکردي سیستم 
برآافزا در لبۀ فرار (ایرفویل با فلپ) با ایرفویل پایه نشان 
می دهد که بال و فلپ، ضرایب برآي بالاتري در مقایسه با 
ایرفویل بدون فلپ تولید می کند و منحنی برآ به مقادیر 
بالاتر در نمودار ارتقا می یابد؛ البته بدون اینکه زاویه 
واماندگی افزایش یابد. در این آزمایش ها، بررسی اثر 
زاویۀ انحراف فلپ نشان داد که با افزایش زاویه انحراف 
 cl

max
فلپ از صفر به 20 و 35 درجۀ ضریب بیشینه برآ 

به ترتیب 37% و 58% نسبت به حالت پایه افزایش یافته 
است. بررسی اثر سرعت نشان داد که بیشترین راندمان 
 35 m/s  آیرودینامیکی بال در رینولدر 106×1/4 با سرعت
 اتفاق افتاده است. همچنین اندازه گیري افت فشار کل 
در دنباله نشان داد که با افزایش زاویۀ حمله، افت فشار 
کل در بیشینۀ پروفیل دنباله از 111/44 پاسکال در 

زاویۀ حمله صفر به 190/87 پاسکال در زاویۀ حمله 20 
درجه رسیده، یعنی در حدود 71% افزایش یافته است.

5. قدرداني
نویسندگان این مقاله بر خود لازم می دانند که از 
مسئولان و کارشناسان محترم تونل باد ملی ایران که 
ما را در انجام آزمایش هاى تونل باد و ارتقاي کیفی این 
پژوهش حمایت و یاري کرده اند، تقدیر و تشکر نمایند
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