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 چکیده
برای این منظور است. روی سطح یک مقطع توربین باد انجام شدهآرام به آشفته  جریان گذاررسی حاضر، مطالعه تجربی پدیده در بر

گرفته  در نظردرجه  00تا  -0در محدوده ایرفویل مدل و زوایای حمله  ونیلیم 38/2تا  08/2 بینرینولدز آزمایش  ییرات عددغمحدوده ت

 )پایا( یکتکیلووات در شرایط استا 992مقطع یک پره توربین باد ی بر روی مدل یک ایرفویل بعنوان نماینده های تجربآزمایشاست. شده

های مختلف مبتنی بر خروجی سنسورهای فشار و فیلم داغ بررسی جریان با استفاه از روش ارگیری نقطه شروع گذاندازهشده است.  انجام

. استشده یرسو بر یمعرفجهت تعیین نقطه شروع گذار جریان  داغ فیلم یهاگنالیس یرکانسف لیبر تحل یمبتن دیجد کیدو تکن گردید.

با افزایش سرعت جریان آزاد های مورد استفاده تطابق خوبی در تعیین نقطه شروع گذار جریان دارند. دهد که همه روشنتایج نشان می

نتایج بررسی موقعیت  ،همچنین؛ شودن به سمت لبه حمله مدل جابجا میو همچنین افزایش زاویه حمله، موقعیت نقطه شروع گذار جریا

دهد که در زوایای حمله بالا موقعیت نقطه شروع حباب جدایش در زمان تغییر کرده و این امر منجر به نقطه حباب جدایش نشان می

توان از روی پدیده اب جدایش را بخوبی میتغییرات زمانی نقطه شروع حبشود. شروع گذار جریان می موقعیت مکانیتغییرات زمانی 

 درجه بین سنسورهای متوالی فیلم داغ ماقبل و مابعد مشاهده کرد. 032اختلاف فاز 

 .؛ تحلیل فرکانسیفشار سنسور؛ داغ جریان آرام؛ سنسور فیلم شیحباب جداگذار جریان آرام به آشفته؛  :کلمات کلیدی

 
Experimental Investigation of Unsteady Laminar-to-Turbulent Transition over a Wind 

Turbine Blade Section 
Hassan Akhlaghi1*, Arash Divazi2, Rasoul Shafiei3 

1 Assist. Prof., Aerospace Engineering Department, College of Interdisciplinary Science and Technology, University of Tehran, 

Tehran, Iran 
2 MSc Graduate, Aerospace Engineering Department, College of Interdisciplinary Science and Technology, University of Tehran 

Tehran, Iran. 
3 MSc Graduate, Department of Mechanical Engineering, University of KashanT Kashan, Iran. 

Abstract 

In this study, the laminar-to-turbulent transition over a wind turbine airfoil section was experimentally 

investigated. Tests were conducted on a model representing a 660 kW wind turbine blade under static 

conditions, with Reynolds numbers ranging from 0.13 to 0.53 million and angles of attack from -4° to 14°. 

Transition onset was measured using pressure sensors and hot-film sensors, including two newly introduced 

frequency-based analysis techniques. All methods, including the novel ones, showed good agreement in 

detecting transition onset. Results indicated that as velocity and angle of attack increase, the transition onset 

point moves backward, approaching the leading edge. At high angles of attack, the location of the separation 

bubble onset was found to vary over time, causing temporal changes in the spatial position of the transition 

onset. This unsteady behavior was effectively captured by observing a 180-degree phase change between 

consecutive upstream and downstream hot-film sensors. Overall, the study provides a comparative 

evaluation of transition detection methods and highlights the time-dependent nature of separation bubbles 

at high angles, which is critical for understanding boundary layer behavior on wind turbine blades. 

Keywords: Laminar-to-Turbulent Transition; Laminar-Separation Bubble; Hot-Film Sensor; Pressure 

Transducer; Frequency Analysis. 
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 مقدمه -5
، ییهواحمل و نقل نقش اساسی در عملکرد وسایل  مرزی لایه

 کند. بررسیمیو غیره ایفا  هاهای بادی، توربو ماشینتوربین

( LTT) 0از جریان آرام به آشفته گذارشروع نقطه دقیق 

مفید  هاسیستمتواند در تحلیل عملکرد و کنترل جریان این می

جریان  ناحیهسعی دارند  های طراحی جدیدباشد. استراتژی

کاهش پسا مقاوم نیروی را افزایش دهند تا  سطحآرام بر روی 

به یک پارامتر مهم  گذارنقطه شروعبنابراین، موقعیت  ؛یابد

ه نقطاست. پس از طراحی، موقعیت واقعی طراحی تبدیل شده

در حین عملیات  های بادیپره در توربینروی  گذارشروع 

 .[0] تبسیار مورد توجه اس

های با استفاده از روش LTT تشخیص تجربی موقعیت

، 0گیری سیم داغاندازههای فشار سطح، مختلفی مانند داده

و تصویربرداری جریان بر  8فیلم داغهای های صوتی، دادهداده

های همچنین، روش ؛استانجام شده اپتیکهای اساس روش

ه ن آرام باز جریا گذاربینی نقطهتجربی متعددی برای پیش

یمه های نان روشمیترین روش در اند. رایجآشفته توسعه یافته

است که در  Ne ، روشگذارتجربی برای تعیین موقعیت نقطه 

است. این کد یک ابزار عددی برای سازی شدهپیاده XFOIL کد

 توسعه یافته است درلا که توسط بوده LTT تشخیص موقعیت

همراه  گذارتشخیص نقطه  برای Ne روشاز  XFOIL کد .[0-8]

ه طنق عیینکند. تمیاستفاده  مرزیلایهجریان حلگر با یک 

LTT  های مختلفی انجام های فشار به روشسنسوربا استفاده از

 [3-0] یاز توزیع فشار سطحکه عبارتند از استفاده شده است 

 های فشارسنسوربدست آمده از های و تحلیل آماری سیگنال

 روشی برای تشخیص موقعیت [0] همکاران و . پوپوف[9-0]

LTT از توزیع فشاربا استفاده یک ایرفویل  مکش سطح روی 

ممکن  گذارمعرفی کردند. آنها نشان دادند که نقطه یسطح

حداکثر انحنای توزیع فشار سطح موقعیت است از طریق 

 در نیاز به تراکم کافی ،شناسایی شود. این روش

مکش ناحیه مجاور موقعیت و در  های فشار داردگیریاندازه

 .عملکرد مناسبی نداردلبه حمله در  بیشینه

های یکی دیگر از روش سیم داغهای تحلیل آماری داده

تواند برای می. این تکنیک [08-3] است LTT تشخیص نقطه

                                                        
1 Laminar-to-turbulent transition (LTT) onset 
2 Hot-wire 
3 Hot-film 
4 Static 

 متحرک هایمدلهای ناپایدار نیز استفاده شود، اما برای جریان

های مخرب از انواع روش یم داغگیری ساندازهنیست.  کاربردی

تواند در الگوی جریان اختلال گیری میدازهناست )در حین ا

دان جریان فراهم یماز را ای و فقط اطلاعات نقطه ایجاد کند(

های با استفاده از تحلیل داده LTT کند. تشخیص نقطهمی

 نیدر ا. [03-00] استنجام شدهو دوسینگ اط هلر صوتی توس

های مبتنی بر داده ستمیس کیبا استفاده از  LTT نقطهروش، 

 کیزوالکتریپ یهاکروفونمی. شودمی آشکارسازی یصوت

، میدان نوسانی فشار در ناحیه جریان سطحجانمایی شده روی 

 .[00]دهند. گذرا را بدست می

 صیامکان تشخگیری به کمک سنسورهای فیلم داغ اندازه

این دهد. میبالا  یح زمانبا وضوجریان را  گذارنقطه شروع 

اصطکاک آشکارساز عنوان ابتدا به درو  بوده روش غیر مخرب

اساس کار . [09] استشدهاستفاده  یاصورت نقطهبهو  سطحی

 یت حرارتفاتلااگیری فیلم داغ مبتنی بر در روش اندازه

 داغ هایبه فیلم الیس که ناشی از انتقال گرما از بوده یهمرفت

عملکرد مناسبی در خصوص داغ  فیلمگیری ازهانداست. روش 

و  0ایستا طیدر شرا مرزیلایه جریان گذار یدادهایرو یبررس

 یهای. بررس[86-00، 00-00] است داشته 3متحرک

نشان داد  9داغ فیلم هایسنسور دنبالهبا استفاده از  یمرزهیلا

 نیو همچن لیرفویاز حرکت ا یناش انیجر یداریکه ناپا

ا روش غیر طور همزمان و ببه توانمیرا  انیجراختلالات 

 .[62، 00، 06، 00] داد صیتشخ مخرب

 صیو تشخ مرزیلایه یبررسهای تجربی دسته دیگر روش

 اینهستند.  اپتیک یهاو روش انیجر آشکارسازی، LTT مکان

تا شرایط ایسدر  مرزیلایه هایپدیده صیشامل تشخ قاتیتحق

مورد استفاده  انیجر آشکارسازی هایکیاست. تکنو متحرک 

، 00، 6، 3] دود آشکارسازیعبارتند از  مرزیلایه یبررس یبرا

تارهای ، [00، 08، 3] سطحبر روی روغن  ی، الگو[02-00، 09

 یو سرعت سنج [09] 0شیلرینبر  یمبتن روش، [03، 3]تافت 

 زمیآ تیموفق LTT نقطه صیکه در تشخ [00] 3یزریداپلر ل

 اند.بوده

 مطلوب کیتکن کیمادون قرمز  یهانیاز دورب فادهاست

تونل باد و  شیدر آزما مرزیلایه گذار صیتشخ یبرا

5 Dynamic 
6 Multiple hot-film sensor  
7 Schlieren 
8 Laser doppler velocimetry 
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 کمتحرو  ایستاشرایط  یو برابوده پرواز در حین  یریگاندازه

برای جریان مادون صوت  قاتیتحق نیاست. اول قابل استفاده

انجام شده که در آن با  [00]و همکاران بوچاردی توسط 

 ،یصوتگذر انیدر جر یابیباز یدما یریگاندازهاده از استف

پدیده گذار جریان از آرام به آشفته در لایه مرزی مطالعه شده 

مادون  یبا استفاده از ترموگراف جریان گذار صی. تشخاست

صورت که به یحرارت ریتصو کی لیو تحل هیبر اساس تجز ،قرمز

را فراهم  LTTنقطه  نییامکان تع شود،ای گرفته میلحظه

رام آ هیبا لا سهیمتلاطم در مقا هیحرارت در ناح انتقالکند. می

ز ا گذارسطح در طول  یدما رییاست که منجر به تغ شتریب

 .[90-03، 0] شودمیآشفته  بهآرام جریان 

 یبرا تیبا موفق( TSP) 0حساس به دما هایرنگاز 

 استفاده شده متحرکو  ایستا طیدر شرا LTTنقطه  صیتشخ

فعال  یهامولکول یحاو TSP هایرنگ .[90-98، 36] است

از نور  ی( است که توسط طول موج خاص0نوفورهامی)لو

نور با  ه،یها به حالت پاشوند. با بازگشت مولکولمی ختهیبرانگ

ا ب نوفورهامیلو ،سرانجامکنند. می طعسا یطول موج بلندتر

 بیترت نیه اب .گردندمیبر هیبه حالت پا یحرارت کردن سرد

شده و بدون تابش نور به حالت  رفعالیغ ختهیبرانگ یهامولکول

متناسب با دما  ندیکه فرآ یی. از آنجاگردندمیخود باز  هیاول

توانند به عنوان مناطق می نییبالا و پا یاست، مناطق با دما

حساس  هایاز رنگ راًی. اخ[93] شوند ییو روشن شناسا کیتار

استفاده شده  LTTنقطه تشخیص ر کاربرد د (PSP) 8به فشار

 0یکینتیفوتوک یهابرهمکنش ک،یتکن نیدر ا .[96، 90] است

ر د لومینیسنتبا سطح پوشش داده شده  کیو  انیجر نیب

 ارنگ درخشان توسط نور ب یهاشود. مولکولمیگرفته  نظر

شوند و نور را با طول موج بالاتر می ختهیبرانگ یطول موج خاص

منتشر  ژنیتوان با اکسمیرا  یتابش ندیفرآ نیکنند. امیساطع 

 یهافشار یکه برا یی، جافرونشاند یمحل یبسته به فشار هوا

 یزمان فروپاش نیبالاتر، مقدار نور ساطع شده و همچن یمحل

بر اساس تحقیقات . [96] کمتر است لومینیسنتعمر  طول یا

 PSP هایرنگ ،[96]همکاران  انجام شده توسط ویس و

 یهاپره یرو مرزیلایه گذار صیرا در تشخ یعملکرد خوب

 .دهدمینشان بالا  سرعتچرخان 

                                                        
1 Temperature-sensitive paints 
2 Luminophore 

 آرام به جریان گذار دهیپدمطالعه تجربی در مقاله حاضر، 

مقطع یک پره  مدل ایرفویل مربوط به سطح یبر رو آشفته

نقطه شروع  یریگاندازهاست.  مدنظر کیلووات 992توربین باد 

، XFOILشامل کد مختلف  یهاستفاه از روشبا ا انیجر ارگذ

های فیلم داغ، مشتق دوم توزیع فشار، انحراف معیار سیگنال

های فیلم داغ، تحلیل فرکانسی و طیف سیگنال RMSمقادیر 

های انجام خواهد شد. از میان روش های فیلم داغنگار سیگنال

های فیلم سیگنال RMSفوق، استفاده از طیف نگار و مقادیر 

در  ،نیهمچن؛ شودداغ در این مقاله معرفی و ارزیابی می

خصوص ناپایداری نقطه شروع حباب جدایش و متعاقب آن 

ناپایداری نقطه شروع گذار جریان در زوایای حمله بالا بحث 

 است.شده

 آزمایش تجربی تجهیزات -2

 با مقطعو مدار باز یک تونل باد مادون صوت، از ، در این برسی

استفاده  متریسانت 32022022 شکل لیتطمس یشیآزما

از یک مجموعه فن و موتور الکتریکی به جهت مکش است.  شده

جریان از ورودی تونل و ایجاد سرعت در مقطع تست تونل باد 

است. با توجه به مشخصات فن و ابعاد تونل باد، استفاده شده

متر بر  022تا  02صورت پیوسته از به  تستمقطع سرعت 

با توجه به محدود سرعت تونل باد و ابعاد است.  ریمتغ هیثان

تا  08/2 نولدزیاعداد رمحدود در  یتجرب یهاشیآزمامدل، 

به جهت کنترل شدت آشفتگی جریان شد.  امانج ونیلیم 38/2

 یسه صفحه بزرگ ضد تلاطم و لانه زنبور ورودی به تونل، از

در  نشدت آشفتگی جریا .تونل استفاده شد آرامشدر محفظه 

 استگیری شدهدرصد اندازه 3/0-3/2مقطع تست در بازه 

متر یسانت 03 وتر از یک مدل بال با مقطع یکنواخت و با .[33]

مدل  نی. ا[08-02] استمتر استفاده شدهیسانت 32 و دهانه

مدل است. متر ساخته شدهمیلی 0/2با دقت  برگلاسیاز فا

کیلو  992ه توربین باد ایرفویل مورد استفاده مربوط به یک پر

درصد طول پره از هاب نصب  02وات بوده است که در موقعیت 

 پورت 98بدنه، از  یفشار رو عیتوز یریگاندازه یبراشود. می

 ند )شکلردا یشتریتراکم ب ییفشار استفاده شد که در لبه جلو

 لیفوریا ییدر سطح بالا داغ فیلم سنسورعدد شانزده تعداد (. 0

0.204 محدودهدر  ≤ 𝑥/𝑐 ≤ موقعیت  اند.نصب شده 0.752

3 Pressure-sensitive paints 
4 Photokinetic interactions 
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ای درنظر گرفته شده که محدوده نصب سنسورها به گونه

های تغییرات مکانی نقطه شروع پدیده گذار جریان در آزمایش

حمله با استفاده از  یایزوادرنظر گرفته شده را پوشش دهد. 

  شد. یریگدرجه اندازه 200/2 با دقتو  یتیب 00 انکودر کی

 

 

 

 

 

 داغ لمیف یو سنسورها یفشار هایتببا  لیرفویا کیشمات -5شکل 
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 0پیکربندی مکانیزم نصب مدل و مقطع تست در شکل 

است. مدل بصورت عمودی در مقطع آزمایش نشان داده شده

شده به منظور انجام حرکات شود. مکانیزم طراحی نصب می

[. در 36-33است ]نوسانی پیچشی و انتقالی طراحی شده

ت است و تغییرابررسی حاضر، مدل روی این مکانیزم نصب شده

زوایای حمله در حالت ایستا با استفاده از این مکانیزم اعمال 

با  روی سطوح بالایی و زیرین مدل فشارتوزیع است. شده

 مختلف از یهابا دامنهو  اختلافیفشار  یاستفاده از سنسورها

است. حداکثر گیری شدهاندازه psiدر مقیاس  0تا  203/2

درصد است.  03/2خطای موجود در سنسورهای فشار در حدود 

 ،فشار یهارسنسوفشار و اندازه  یهاپورت ادیتعداد ز لیبه دل

 ن،یبنابرا ؛ردامکان قرار دادن سنسورها داخل مدل وجود ندا

حاصل شود که  نانمیانجام شد تا اط یاگسترده یهاشیماآز

 نیر از بالاتربالات اریفشار بس یریگاندازه ستمیس یپاسخ فرکانس

 ت،ی. در نها[00] شودمینگه داشته  یریگفرکانس قابل اندازه

 یمانز ریحداقل تاخدستیابی به بر اساس  هاتیوبو جنس  طول

 یزمان ریحداکثر تاخ ،یابانتخ هایتیوب یشدند. برا ابانتخ

 یپاسخ فرکانسه که منجر به آن شد که بود هیثان 20/2 کمتر از

 ریو سا تهیسکوزی، وسنسورهاشامل حجم  هاتیوب یانتها

 د.اشهرتز ب 022 عوامل بالاتر از

های کالیبره شده فیلم داغ مبین مقادیر حقیقی سیگنال

ه منظور تنش برشی دیواره خواهند بود. در اکثر مراجع، ب

بررسی رفتار لایه مرزی با استفاده از سنسورهای فیلم داغ، از 

های کالیبره نشده در قالب تعریف شبه تنش برشی سیگنال

علت این امر آن است که کالیبراسیون کنند. استفاده می 0دیواره

بر و پیچیده است. برای این سنسورهای فیلم داغ بسیار زمان

گیری دیگری مثل سیم داغ ندازهمنظور لازم است از ابزار ا

این کالیبراسیون  ،همچنین ؛بصورت همزمان استفاده کرد

لازم  ،بعلاوهباشد. بسیار حساس به شرایط محیطی مثل دما می

است در صورت انجام آزمایشات در روزهای مختلف، 

از در این بررسی، کالیبراسیون در هر روز مجددا انجام شود. 

شد.  یبردارنمونه هرتز لویک 3 فرکانس با داغ فیلمسنسورهای 

انتخاب شد تا پاسخ  6/2ه میزان ب 0شیگرمابیشنسبت مقدار 

 یریجلوگداغ  لمیو از انحراف ف دیبه دست آ یترمناسب اریبس

 لتریها، از فگنالیسمحتوای از  8دیسف زیحذف نو یبرا شود.

                                                        
1 Quasi-wall-shear stress 
2 Overheat ratio 

، انکودر یهااست. تمام دادهگذر استفاده شده نییپا

به طور همزمان با  فیلم داغ یفشار و سنسورها یهارسنسو

  اند.ضبط شده یتیب A/D NI6071 ،00 یاستفاده از بردها

 

 های تجربیلیست آزمایش -5جدول 

 زاویه حمله )درجه( سرعت )متر بر ثانیه( آزمایش

0 02 0- 

0 02 2 

8 02 0 

0 02 9 

3 02 3 

9 02 02 

0 02 00 

3-02 02 ،02 ،82 0- 

00-08 02 ،02 ،82 2 

00-09 02 ،02 ،82 0 

00-06 02 ،02 ،82 3 

02-00 02 ،02 ،82 02 

 

محاسبات مربوط به عدم قطعیت پارامترهای مختلف 

[ 36به تفصیل در مرجع ] ،مرتبط با شرایط آزمایشگاهی حاضر

مقادیر عدم قطعیت برای است. بر این اساس، ارائه شده

درصد و ضریب  00/2سطح مدل  گیری مقادیر فشار رویاندازه

همچنین مقادیر عدم قطعیت برای  ؛درصد است 0/2فشار 

درصد،  9/2پارامترهای جریان آزاد عبارتند از: عدد رینولدز 

 83/2درصد، دما  80/2درصد، چگالی  03/2سرعت جریان آزاد 

 درصد است. 00/2درصد و فشار 

 تا 02 آزاد از انیسرعت جر تجربی در شرایط شاتیآزما

اعداد محدوده با انجام شد که متناظر است  هیمتر بر ثان 02

 آزاد، انی. در هر سرعت جرونیلیم 38/2تا  08/2 نیب نولدزیر

برای کند. یم رییتغ درجه 00تا  -0زاویه حمله مدل در بازه 

در محدوده اعداد رینولدز مدنظر، تغییرات  ،مدل مورد استفاده

یان به ازای زوایای حمله موثر موقعیت نقطه شروع گذار جر

های تجربی انجام شده لیست آزمایشدرجه است.  00کمتر از 

 است.ارائه شده 0در جدول 

3 White noise 
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 تشخیص نقطه گذار -3
 تموقعی صیتشخ یبرااستفاده شده  یهاروش ،یدر بخش فعل

LTT هایو سنسور یفشار یهاترنسدیوسر هایطریق داده از 

  است.شرح داده شده فیلم داغ

 XFOIL کد -3-5

ر گنقطه گذار همراه با حل صیتشخ یبرا Neاز روش  XFOILکد 

 نیکند. ایلزج استفاده م ری/غلزج انیجر ی بر روش پنلمبتن

استفاده  یو مشاهدات تجرب یخط یداریپا یروش از تئور

هرگونه اختلال کوچک در  0تیکه نسبت تقو یکند و زمانیم

را  جریان گذار دیدهپرسد، یم Ne مقدارآرام به  مرزیلایه

با  XFOILوارد شده به کد  critNکند. عدد یم ینیبشیپ

 آزاد تونل انیجر یسطح آشفتگبر اساس  ،[8]مرجع استفاده از 

 :ه استمحاسبه شدو از رابطه زیر باد 

𝑁𝑐𝑟𝑖𝑡 = −8.43 − 2.4 𝑙𝑛 𝜁                                       (1) 

 

 

بالایی مدل با سطح بر روی  LTTروع نقاط شمکان  -3شکل 

 XFOILکد استفاده از 

، به لیرفویا ییسطح بالا بر روی LTTنقطه  راتییتغ 8 شکل

را نشان  XFOILکد  ازحمله بدست آمده  هیزاو راتییتغ ازای

 انیسرعت جر شیشود، با افزایهمانطور که مشاهده مدهد. می

 یهاداده ند.کیحرکت م سمت لبه فرار آزاد، نقطه گذار به

                                                        
1 Amplification ratio 

استفاده  LTT صیتشخ یهاروش ریبا سا سهیمقا یبرا 0 شکل

 .شده استبه کار گرفته  یفعل قیکه در تحق شودیم

 از روی توزیع فشار سطح LTT تشخیص نقطه -3-2

از روی منحنی توزیع فشار و یا توان ینقطه گذار را م تیموقع

. [03، 3، 0] توزیع ضریب فشار روی سطح مدل تعیین کرد

در است. شده معرفی [0] و همکاران پوپوف روش توسطاین 

ای روی این روش، نقطه شروع گذار جریان متناظر با نقطه

سطح مدل است که در آنجا بیشترین انحناء فشار )مشتق دوم 

2فشار یا  2p x دهد. بر این اساس، نقطه شروع( رخ می 

LTT یرو گیری شدهاندازهفشار  عیتوز قیتوان از طریرا م 

  داد. صیسطح تشخ

 

 

( روی ایره)د عددیتجربی )مربع( و توزیع فشار  -0شکل 

  متر بر ثانیه 24سطح مدل در سرعت 
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های ضریب برآ بدست آمده از منحنی -1شکل 

در  CFDهای سازیتجربی فشار و شبیه هایگیریاندازه

  هیثان بر متر 24سرعت 

های سازیگیری شده ضریب فشار و شبیهاندازهمقایسه نتایج 

ارائه شده است. همچنین، مقایسه تغییرات  0عددی در شکل 

 3در شکل  CFDضریب برآ بدست آمده از توزیع فشار و نتایج 

، تطابق خوبی بین 3-0های است. با توجه به شکلگزارش شده

وجود دارد.  CFDهای سازینتایج بدست آمده و نتایج شبیه

 [ ارائه شده است.33در مرجع ] CFDزئیات مربوط به نتایج ج

 

 
در  لیرفویا گیری شده حولاندازه فشار عیتوز -1شکل 

 مختلفحمله  یایزوا در و هیثان بر متر 24سرعت 

                                                        
1 Offset voltage 

ن مدل را نشا گیری شده بر روی سطحاندازهفشار  عیتوز 9 شکل

 LTTنقاط مشخص شده با فلش، مبین نقاط شروع دهد. یم

ی جابجای .ق تعریف ارائه شده توسط پوپوف و همکاران استطب

به سمت لبه حمله با افزایش زاویه حمله  LTTنقطه شروع 

 مشهود است.

 

حداکثر انحراف براساس  LTTتشخیص نقطه  -3-3

 فیلم داغی هاگنالیدر س معیار

 تیواقع نیبر ا یمبتن LTTمکان  صیتشخ یبرا گریروش د

است.  مقدار حداکثر انیوسانات جرن ،گذاراست که در نقطه 

( به σ) معیارانحراف ، 𝑟(𝑡) گسسته یزمان گنالیس کی یبرا

 شود:یم فیتعر ریصورت ز

𝜎 = √
∑ (𝑟𝑖 − 𝑟̄)2𝑁

𝑖=1

𝑁 − 1
                                               (2) 

در این شود. یمحاسبه م فیلم داغهر سنسور  یبرا σمقدار 

ش، نقطه شروع گذار جریان از آرام به آشفته عبارت است رو

های کالیبره معمولا از سیگنال .σمحل افزایش شدید مقادیر 

 خصوصدر  کیفیارائه اطلاعات  به منظور فیلم داغ نشده

شود. بر اساس یسطح استفاده م یرو مرزیلایه تیوضع

 و همکارانژانگ  و [09] هودسون رهیافت ارائه شده توسط

 فیتعر ری( به صورت زτ) وارید ی، تنش شبه برش[00]

 :شودیم

𝜏 = (
𝐸2 − 𝐸0

2

𝐸0
2 )

3

                                                   (3) 

ولتاژ  0Eو  فیلم داغسنسور  یولتاژ خروج E در رابطه فوق،

 یدر دما ساکن و انیجردر ولتاژ عبارت است از  که( 0ستفآ

از ولتاژ در این بررسی، . )انجام شده شیآزماآن که در  محیطی

ده شاستفاده  یآمار لیو تحل هیتجز یشده برا بعدبی یخروج

شده  بعدبی داغ فیلم ی(، خروج8معادله )در مقایسه با . است

 شود:یم فیتعر ریصورت ز هب

𝐸̂ =
𝐸 − 𝐸0

𝐸0

                                                              (4) 

 یایدر زوا لیرفویا ییرا در امتداد سطح بالا σ راتییتغ 0 شکل

 یهایبر اساس خروج σ ریمقاد دهد.نشان می حمله مختلف
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همانطور که مشاهده  .اندمحاسبه شدهشده  بعدبیفیلم داغ 

 انیجر هیکم و در ناح اریآرام بس هیشود، نوسانات در ناحیم

توان به یرا م LTT نقاط حال، مکان نیبا ا است. رشتیآشفته ب

 هیدر هر زاو σ آهنگ افزایش با حداکثر ییهاتیعنوان موقع

شود، در زاویه حمله همانطور که مشاهده  می کرد. برآوردحمله 

در دو سنسور متوالی  σدرجه، افزایش ناگهای در مقادیر  02

گذار در  هیاز گسترش ناح یناش دهیپد نیارخ داده است. 

نوسانات مربوط به  ،شودیحمله بالا است که باعث م یایزوا

 گسترش نیمشاهده شوند. ا متوالی سنسور دوگذار در محدوده 

 یهایاردیناپا ریتأث ی یامرز هیشدن لا میضخ لیبه دل تواندیم

 شیدر اثر جدا رنقطه گذا یناگهان ییجاجابه ای ،یکینامید

بر اساس حداکثر انحراف  LTT عنقاط شرو مکان باشد. انیجر

حمله و  یایزوا یفیلم داغ برا یخروج یمعیار ولتاژها

با است. گزارش شده 3مختلف در شکل  انیجری هاسرعت

 عنقاط شرو یسرعت بر رو ری، تأثتوجه به نتایج بدست آمده

 است. تربیش ،ترنییحمله پا یایدر زواجریان  گذار

 

 
 فیلم داغ یهاگنالیس داستاندار انحراف عیتوز -7 شکل

  هیثان بر متر 24 سرعت در مدل ییبالا سطح یرو

                                                        
1 Buzz 

 
بر اساس  مدل سطح یروبر  LTT تغییرات موقعیت -8 شکل

 فیلم داغ از یخروجهای سیگنال معیار انحراف

 

 RMSبراساس مقادیر  LTTتشخیص نقطه  -3-0

 فیلم داغی هاگنالیس
 0یص پدیده بازروشی جهت تشخ [32-03]سلطانی و همکاران 

در ورودی مافوق صوت ارائه کردند که مبتنی بر تحلیل زمانی 

در این بخش، از این روش جهت های فشار بوده است. سیگنال

های فیلم داغ استفاده سیگنالبر اساس  LTT نقطه صیتشخ

 رواید یتنش برششبه  ه،یفور یبا استفاده از سرشود. می

ا ر( فیلم داغ یخروج یهاگنالیشده )بر اساس س یریگاندازه

 :توان بیان کردمی ریبه صورت زمکان از  یبه عنوان تابع

𝜏(𝑥) = 𝜏𝑎𝑣𝑔 + ∑ 𝐴𝑛 𝑠𝑖𝑛(2𝜋𝑓𝑛𝑥)

∞

𝑛=0

                     (5) 

𝜏(𝑥) با تعریف = 𝜏𝑎𝑣𝑔 + 𝜏                                    :خواهیم داشت ′

𝜏 ′ = ∑ 𝐴𝑛 𝑠𝑖𝑛(2𝜋𝑓𝑛𝑥)

∞

𝑛=0

                                        (6) 

𝜏𝑎𝑣𝑔 و  یتنش برش یمکان نیانگیمnA هر  یبرا گنالیدامنه س

 یمناسب ابزار ،گنالیس کیبرای  RMS پارامتر فرکانس است.

پارامتر قدرت  نیاست. ا یدامنه نوسان تجمع یریگاندازه جهت

 RMS گرفتن در نظربا  کند.یم فیمتناوب را توص گنالیس کی

 :[30] خواهیم داشت یلیتحلبه صورت ( 9) هعادلدر م
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𝜏𝑟𝑚𝑠 = 𝑟𝑚𝑠(𝜏 ′) =
1

√2
∑ 𝐴𝑛

∞

𝑛=0

                              (7) 

 مکان صیبه تشخ یابیدست یبرا (0حال، معادله ) نیبا ا

LTT ازین فیلم داغسنسور  یادیبه تعداد ز به صورت دقیق 

بعد شده بیولتاژ مقادیر با استفاده از  ،کار نیا یدارد. برا

-(3) تمعادلا یاز فرم زمان ،یتنش برش یبه جا داغ هایفیلم

 :استاستفاده شده (0)

𝐸̂(𝑡) = 𝐸̂𝑎𝑣𝑔 + ∑ 𝐴𝑛 𝑠𝑖𝑛(2𝜋𝑓𝑛𝑡)

∞

𝑛=0

                     (8) 

𝐸̂𝑈𝑆 = ∑ 𝐴𝑛 𝑠𝑖𝑛(2𝜋𝑓𝑛𝑡)

∞

𝑛=0

                                  (9) 

𝐸̂𝑟𝑚𝑠 = 𝑟𝑚𝑠(𝐸̂𝑈𝑆) =
1

√2
∑ 𝐴𝑛

∞

𝑛=0

                       (10) 

 𝐸̂𝑈𝑆 است و ولتاژ یزمان نیانگیمقدار م 𝐸̂𝑎𝑣𝑔در روابط فوق، 

در این روش، نقطه شروع است.  م داغفیل یخروج ایعبارت ناپا

موقعیت مکانی که در آن با افزایش  از گذار جریان عبارت است

 بعدبی ریمقاد 6شکل مواجه هستیم.  𝐸̂𝑟𝑚𝑠ناگهانی مقادیر 

سرعت  در ،فیلم داغهای برای سیگنال  RMS و ایشده، ناپا

نشان را و زاویه حمله صفر درجه  هیمتر بر ثان 02آزاد  انیجر

به دست آمده  هیثان 0/2 یدر بازه زمان  RMS ریمقاد. دهدمی

در  شاشاتدهنده سطح اغتنشان 𝐸̂𝑟𝑚𝑠 بالاتر ریاست. مقاد

 مرزیلایه یدادهایرو، رو نیاست. از ا وارید یتنش برش ریمقاد

 ییشناسا 𝐸̂𝑟𝑚𝑠 یمکان-یزمان راتییتغ یابیتوان با ردیرا م

 اختلال در ولتاژ ل،یرفویا ییسطح بالا ر رویحرکت بکرد. با 

 دیلتب آشفته به آرام انیو جر یافته شیافزا فیلم داغ یخروج

𝑥/𝑐شود. نقطه یم =  یکه قبلاً به عنوان نقطه گذار برا 0.656

 ریاز مقاد یداده شده بود، مربوط به برخ صیمورد تشخ نیا

 نیبار در ا نیاول یاست که برا بالا قلهبا  فیلم داغ یهایخروج

 نقطه مشاهده شد.



 
 

 

 باد نیمقطع تورب کیسطح  یبر رو انیرج یایگذرش ناپا دهیپد یمطالعه تجرب  |14

 

 5/ شماره 51/ دوره 5241ها/ سال ها و شارهمکانیک سازه

 

 

 متر بر ثانیه 24در سرعت  داغ لمیف یهاگنالیس یبرا  RMS و ایشده، ناپا بعدبی ریمقاد -9 شکل

با استفاده از تحلیل  LTTتشخیص نقطه  -3-1

 فیلم داغی هانسورسهای فرکانسی داده
 یفرکانس لیتحل ر اساسب گذارمکان  صیبخش، تشخ نیدر ا

زاویه  ایرفویل در. مدل شودارائه می فیلم داغ یاهگنالیس

در  هیمتر بر ثان 02آزاد  انیجر درجه و در سرعت حمله صفر

 0هگسست هیفور لی. با استفاده از تبداستگرفته شده نظر

(DFT) ، اهیتنم یسر یک بهتوان میرا  فیلم داغ گنالیسیک 

 :بیان کرد ریز

                                                        
1 Discrete Fourier Transform 

𝐸̂ = ∑ 𝐴𝑘 𝑠𝑖𝑛(2𝜋𝑓𝑘𝑡)

𝑁𝑝

𝑘=0

                                    (11) 

ت. اس گنالیس هیآرا کیتعداد نقاط گسسته در  pNکه در آن، 

𝑓𝑘  و𝐴𝑘 فرکانس و دامنه موج مؤلفه  بیبه ترتk- .ام هستند

مکانی است که در آن دامنه  LTTدر این روش، نقطه شروع 

شکل . کنندزایش ناگهانی میاختلالات فرکانس بالا شروع به اف

 یهاسنسورها را در مکان فرکانسی دامنه ینمودارها 02

نشان دهنده  فرکانسی دامنه یدهد. نمودارهایمختلف نشان م
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واقع  یاست. سنسورها فیلم داغ یهاگنالیتوان س یفیط عیتوز

𝑥/𝑐در بازه مکانی بین شده  = 𝑥/𝑐تا  0.204 =  یدارا 0.524

هستند. فرکانس  لوهرتزیک 83/0 حدوددر  یفیط یهاقله

 0شلیختینگ-تولمن توان به امواجرا می هاقله نیمربوط به ا

(TS )واقع شده یسنسورها یبرا .[30نسبت داد ] انیدر جر 

𝑥/𝑐 در بازه = 𝑥/𝑐 تا 0.556 = در حدود  یفیط قله 0.626

 نیزمنطقه  نیدر ا یفیط یهادهد. قلهیرخ م لوهرتزیک 09/0

ارائه شده  0ی. بر اساس همبستگدارد TSامواج حضور  دلالت بر

 یمرزهیضخامت لا شیبا افزا TS، فرکانس موج [30] در مرجع

. ابدیمی شیافزا

درجه حمله صفر هیو زاو هیمتر بر ثان 24سرعت  در فیلم داغ یهاگنالیفرکانس دامنه س ینمودارها-54ل شک

 باًیتقر یفیط یهاقلهتوان مشاهده کرد که ی، م02مطابق شکل 

رکت حفرکانس در جهت  یحت ایافتد یفرکانس اتفاق م کیدر 

 یور یفشار قو انیتواند به گرادیم نی. اابدییکاهش م انیجر

 تدریجیرشد  لیسطح ساکشن مدل مربوط باشد. به دل

ممکن است  TSفرکانس موج  ه،یناح نیدر ا یمرزهیضخامت لا

 یبتدا. در اابدیکاهش  یحت اینکند  رییتغ یبه طور قابل توجه

در محدوده فرکانس  یفیط قله چیه ،مرزی گذار لایهفرآیند 

                                                        
1 Tollmien-Schlichting 
2 Correlation 

𝑥/𝑐 نقطه ،رو نی. از استیمشهود ن TSموج  = شروع  0.656

نشان  زاویه حمله صفرو متر بر ثانیه  02ر سرعت را د گذار

و همکاران  رپیتر مطابقت دارد. 3شکل  جیدهد که با نتایم

 دهیپد صیتشخ یبراترنسدیوسرهای فشار  8نگار فیاز ط [06]

ی گارن فیاز طدر بررسی حاضر، ، مشابه با آن. نداستفاده کرد باز

شده استفاده  LTTمکان  ییشناسا یبراهای فیلم داغ سیگنال

.است

3 Spectrogram 
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 درجه حمله صفر هیو زاو هیمتر بر ثان 24سرعت  در فیلم داغ یهاگنالینگار س فیط -55شکل 

مختلف فیلم داغ در  یسنسورها یرها را برانگا فیط 00شکل 

طول ه ازای نگارها ب فی. طدهدنشان می مدلامتداد سطح 

 نیچند رسم. با ندابه دست آمده هیثان 0/2 معادل 0زمانیپنجره 

ن زما نیرا ب خوانیهم نیکه بهتر نهایی شدمقدار  نینمودار، ا

ر تر منجپنجره کوتاه کیدهد. یو فرکانس از نظر وضوح ارائه م

تر، بلندپنجره  کیکه  یشود، در حالیبه کاهش دقت در زمان م

[. 06کند ]یمختلف را دشوار م یهافرکانس یجداساز

( و ی)محور افق هیثان 83/00 یزمان گام ینمودارها برا

                                                        
1 Sliding window length 

( به دست ی)محور عمود لوهرتزیک 3/0ر یز یهافرکانس

 کی یبرا دهنده سطح دامنهنشان یرنگ کانتورهایاند. آمده

 .هستند زمان مشخص کیفرکانس در 

 یها، در مکان00شکل طیف نگارهای گزارش شده در طبق 

 نییپا یهافرکانسدامنه ها به جز ، دامنهسطحاز لبه  هیاول

توان به عنوان یرا م TSامواج  یها. فرکانسهستند زیناچ

پیشروی روی با  داد. صینگارها تشخ فیخطوط روشن در ط

در  یهافرکانس یبرا نوسانات دامنهمقادیر ، سطح مدل
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هیچ ، ییابتداهای مکانشوند. در یتر میقو TSامواج  محدوده

( در طیف نگاره به چشم TSناحیه با دامنه غالب )ناشی از امواج 

آن را  توانینوار روشن وجود دارد که م کی ،اما ؛خوردنمی

𝑥/𝑐در محل  ینگارفیط یبرا = ده کرد. مشاهبخوبی  0.656

 ترشگسنواحی فرکانسی با دامنه غالب آشفته،  ناحیه جریاندر 

 .ابدییم

 تشخیص حباب جریان آرام -0
و نقاط  0نقطه شروع حباب جدایش نیبدر مکانی  LTTنقطه 

در این رژیم جریان، فرآیند گذار است.  0اتصال مجدد آشفته

 مرزیهلایکه فشار در دهد جریان از آرام به آشفته زمانی رخ می

حباب وجود  لیفشار به دل شیافزااین . [0] ابدی شیافزا

 جدایش. حباب [30] است مرزیلایهدر  ش تشکیل شدهیجدا

 و آرنا دهد و توسطیکم رخ م نولدزیدر اعداد ر (LSB) 8آرام

گسترده مورد بررسی به طور  [39] مولر و اومرا و [33] مولر

آرام در شکل  یشحباب جدا کی کی. شماته استقرار گرفت

و اتصال  گذارآرام،  یشاست. نقاط جداشده نشان داده 00

اند. مشخص شده Rو  S ،T ه ترتیب با نمادهایمجدد آشفته ب

اختلالات با دامنه کوچک  تیتقو ندیفرآ جریان در پی گذار

افتد. یم فاقات

 
 کم نولدزیعدد ر با انیآرام در جرجریان  ایشحباب جد کیشمات -52شکل 

 
 سطح مدلبر روی در نقاط مختلف  فیلم داغگذر  نییپا یهاگنالیس -53کل ش

 آرام یشحباب جدابه منظور شناسایی نقطه شروع جدایش 

(LSB)  [ 30]و همکاران  استک توسطاز روش ارائه شده

 032 اختلاف فاز کیها نشان دادند که . آناستفاده شده است

                                                        
1 Separation bubble 
2 Turbulent reattachment 

اقع سنسورهای و یکینامید یتنش برش هایبین سیگنالدرجه 

 نیها همچن. آندر قبل و بعد از نقطه جدایش جریان وجود دارد

است که تنش  ییآرام جا یش جریانانشان دادند که محل جد

3 Laminar separation bubble 
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حداقل  معنیدر سطح حداقل است که به  یکینامید یبرش

 نی. با استفاده از ااستسطح  در فیلم داغ یهاگنالیدامنه س

داغ فیلم دو سنسور  نیدرجه ب 032فاز  رییتغ کیاگر  ک،یتکن

دو  نیب یمکان در LSBاست که  یمعن نیبه ا ،رخ دهد یمتوال

 .اتفاق افتاده است سورسن

 

 
حباب شروع و  گذار ی نقاط شروعمکان راتییتغ -50شکل 

 24سرعت  جدایش به ازای مقادیر مختلف زاویه حمله و در

 هیمتر بر ثان

سنسورها در  یرا برا فیلم داغ یخروج یولتاژها 08 شکل

 انیسرعت جر یها برادهد. دادهیمختلف نشان م یهامکان

. انددرجه نمایش داده شده 9زاویه حمله  و هیمتر بر ثان 02آزاد 

در  درجه( 032)یا اختلاف فاز  فازوارونگی  دهیمطالعه پد یبرا

 عرف یگذر برا نییپا لتریف کی ، ازفیلم داغ یهاگنالیس

در مشاهده پدیده وارونگی فاز  تسهیلس بالا و فرکان یزهاینو

، شودمشاهده می 08همانطور که در شکل . شده استاستفاده 

 هایموقعیت واقع در یسنسورها نیبپدیده وارونگی فاز  کی

𝑥/𝑐 = 𝑥/𝑐 و 0.488 = این یافته با . رخ داده است 0.524

 ار، نقطه شروع گذ3نیز در تطابق است. در شکل  3نتایج شکل 

درجه(  9متر بر ثانیه و در زاویه حمله  02جریان )در سرعت 

𝑥/𝑐در موقعیت مکانی حدودی  = پیش بینی شده  0.554

 LSBنقطه شروع است که بدرستی در موقعیتی در پایین دست 

 است.

به ازای را  LSBو  LTT شروع نقاطتغییرات مکانی  00شکل 

دهد. ینشان م را هیمتر بر ثان 02سرعت  درحمله  هیزاو راتییتغ

 فیلم داغدو سنسور  نیبه عنوان نقطه وسط ب LSBنقطه 

است. همانطور که انتظار شده فیبا معکوس فاز تعر یمتوال

 انیجر در جهت LSBحمله، نقطه  هیزاو شیرود، با افزایم

زاویه  شیتا افزا که دیتوان دیم 00کند. از شکل یحرکت م

زاویه  شیبا افزادهد. میرخ  LTTقبل از  LSB درجه، 3حمله به 

تا  ابدییکاهش م LTTو  LSB نیفاصله ب ،درجه 02 تا حمله

 دهد.یرخ مجدایش جریان قبل از  LTT بعد از آن کهاین

 شروع فرآیند گذار ناپایا -1
 LTT به بررسی ناپایداری زمانی نقطه شروع بخشاین در 

، بدست آمده یاساس مشاهدات تجرب بر. پرداخته شده است

 نوسان داشته باشد ادیحمله ز یایدر زوا تواندیم LSBان مک

داد.  صیفیلم داغ تشخ یهاگنالیتوان آن را در سیم که

دو  یفیلم داغ را برا گذرنییپا یهاگنالیس 09و  03 یهاشکل

با توجه . دهندینشان م درجه 02 و صفرحمله مختلف  هیزاو

فاز  ارونگی، در زاویه حمله صفر درجه، پدیده و03شکل به 

𝑥/𝑐 نیب یتیدر موقعهای فیلم داغ برای سیگنال =  و 0.596

𝑥/𝑐 = )شکل  حمله بالا هیزاو طیدهد. در شرایرخ م 0.626

 سنسوراز دو  شیب نیفاز ب وارونگیشود که ی، مشاهده م(09

درجه،  02، در زاویه حمله 09با توجه به شکل دهد. یم رخ

سه سنسور فیلم در  داغ پدیده وارونگی فاز سنسورهای فیلم

𝑥/𝑐های موقعیت در یمتوالداغ  = 0.352 ،𝑥/𝑐 =  و 0.400

𝑥/𝑐 = از نقاط  یتجسم بهتر، برخ ی. برادهدرخ می 0.452

همانطور که در شکل  فاز با فلش نشان داده شده است. کوسمع

 سنسور واقع در گنالیسدر برخی زمانها، شود، یمشاهده م 09

𝑥/𝑐موقعیت  =  فاز مشابه با سنسور واقع در یرادا 0.400

𝑥/𝑐 موقعیت = اختلاف  کها یدر برخی زمانو است  0.352

 کی سنسورها وجود دارد. نیا یهاگنالیس نیبدرجه  032فاز 

اقع و سنسورهای یهاگنالیس سهیتوان با مقایمشابه را م دهیپد

𝑥/𝑐های موقعیت در = 𝑥/𝑐و  0.400 = مشاهده کرد.  0.452

 LSBمکان  ، یعناست که در طول زمان نمونه برداربدان م نیا
 نیبها در برخی از زمانکند که یم رییتغ یابه گونه

𝑥/𝑐 واقع در یسنسورها = 𝑥/𝑐و  0.352 = در و  0.400

𝑥/𝑐 واقع در یسنسورها نیببرخی از زمانها  = و  0.400

𝑥/𝑐 = نوسانات  لیبه دل LSBدهد. مکان یرخ م  0.452
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، حمله بالا هیزاو طیدر پشت مدل در شراشده ایجاد  0گردابه

 است. متغییر

 
 درجه صفر حمله هیو زاو هیمتر بر ثان 24سرعت  در فیلم داغگذر  نییپا یهاگنالیس -51شکل 

 
درجه 54حمله  هیو زاو هیمتر بر ثان 24سرعت  در فیلم داغگذر  نییپا یهاگنالیس -51شکل 

دو  یشده را برا عدببی فیلم داغ یهاگنالیس 00شکل 

و در سرعت  درجه 02و  درجه صفر یعنیحمله مختلف،  هیزاو

کند. همانطور که قبلا نشان یم سهیمقا هیمتر بر ثان 02 انیجر

که  ییتوان به عنوان جایرا م گذار فرایندداده شد، شروع 

ظاهر  فیلم داغ یخروج یدر ولتاژها یقابل توجه هایقله

                                                        
1 Wake 

های اولین نشانه، 00ابق شکل کرد. مط ییشناسا ،شودمی

مربوط به شروع فرایند گذار در زاویه حمله صفر درجه در 

𝑥/𝑐 موقعیت = این در حالی است که  شود.نمایان می 0.656

درجه، در سنسور واقع در موقعیت  02این پدیده در زاویه حمله 

𝑥/𝑐 = است.آشکارسازی شده 0.400
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هیمتر بر ثان 24عت سر در فیلم داغ یهاگنالیس -57شکل 

 LTT شروع نقطهموقعیت  یداریناپا یبررس یبرا گریروش د

در  فیلم داغ یهاگنالیس (σ) 0معیارگرفتن انحراف  در نظر

قابل مشاهده  03 در شکل که مختلف است یزمان یهابازه

(، نقطه 0)شکل های قبلی ذکر شد همانطور که در بخش. است

LTT که  دهدرخ می یدر محلσ شیافزا یطور قابل توجه به 

 03شکل  یو برا هیثان 02 یمانصل زواف 0. در شکل ابدییم

 طیشرا یگرفته شده است. برا در نظر هیثان 0/2 یاصل زمانوف

 در یقابل توجه شیاساس افزا بر LTTحمله کم، مکان  هیزاو

حال،  نیاست. با ا کسانیبازه  یهاهمه زمان یبرا σ مقدار

تواند یم LTTشود، مکان یمشاهده م 03همانطور که در شکل 

 مجددامشاهدات  نیمتفاوت باشد. ا یهر بازه زمان یبرا

حمله بالا نشان  هیزاو طیرا در شرا LTTنقطه  یداریناپا

 د.ندهیم

 ینمودارها قیتواند از طریم LTTنقطه  یداریناپابه علاوه، 

داده شود.  صیتشخ فیلم داغ یهاخروجی یبرا ینگار فیط

 02زاویه حمله  مدل در یرا برا یفیط ینمودارها 06 شکل

 دهد.ینشان م هیمتر بر ثان 02آزاد  انیسرعت جرو  درجه

                                                        
1 Standard deviation 

 
داغ  لمیف یهاگنالیس یبرا معیارانحراف  عیتوز - 58 شکل

و  هیمتر بر ثان 24سرعت  در هیثان 2/4 یزمان یهابازه یبرا

 درجه 8حمله  هیزاو

به صورت امواج با دامنه بالا در توان یرا م گذار جریانمکان 

حمله کم  هیزاو طیداد. در شرا صیتشخنگار فیط ینمودارها

 کی یبرا ینگار فیط یها در نمودارهاقله نی، ا00مانند شکل 

 یمطابقت دارد، برا LTTکه با مکان  نشان داده شده سنسور

𝑥/𝑐 در LTT، مکان 00مثال، مطابق شکل  = قرار دارد  0.656

در شکل  یفیط ینمودارها مطابقت دارد. گرید یهاروش که با
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و نشان دهنده وجود  استحمله بالا  هیزاوه بمتعلق  06

𝑥/𝑐 است که در یمتوال سنسوردو  یبرا ییهاقله = و  0.400

𝑥/𝑐 = مربوط به  یبا مشاهدات قبل نیا اند.واقع شده 0.452

سازگار است. LTTنقطه  یداریناپا

 

درجه 54متر بر ثانیه و زاویه حمله  24سرعت  در فیلم داغی هاگنالیس ینگار فیط -59شکل 

 یانیسخنان پا -1
به مطالعه تجربی پدیده گذار جریان آرام به  ،بررسی حاضردر 

آشفته روی سطح مدل ایرفویل مربوط به یک توربین باد 

های مختلف تشخیص نقطه شروع روش پرداخته شده است.

رهای فشار و سنسورهای فیلم داغ گذار جریان مبتنی بر سنسو

 ارذنقطه شروع گ یریگاندازهمورد استفاده و ارزیابی قرار گرفت. 

، مشتق دوم توزیع فشار، انحراف XFOILکد با استفاه  انیجر

های فیلم سیگنال RMSهای فیلم داغ، مقادیر معیار سیگنال

جام های فیلم داغ انداغ، تحلیل فرکانسی و طیف نگار سیگنال

های د. بر اساس نتایج بدست آمده، تطابق خوبی بین روشش

تجربی مورد استفاده در تعیین نقطه شروع گذار جریان 

 شیافزا نیآزاد و همچن انیسرعت جر شیافزا مشاهده شد.

 انینقطه شروع گذار جر تیموقعمنجر به جابجایی حمله،  هیزاو

 یایاکه در زونشان داد که  جی. نتادشبه سمت لبه حمله مدل 

 رییدر زمان تغ شینقطه شروع حباب جدا تیموقع ،حمله بالا

وع شر یمکان تیموقع یزمان راتییامر منجر به تغ نیکرده و ا

 شینقطه شروع حباب جدا یزمان راتیی. تغشودیم انیگذار جر

 نیدرجه ب 032اختلاف فاز  دهیپد یاز رو توانیم یرا بخوب

در  بعد مشاهده کرد.داغ ماقبل و ما لمیف یمتوال یسنسورها

توان با استفاده از های انجام شده، میادامه بررسی

، پدیده گذار جریان را (LES) های گردابه بزرگسازیشبیه

برای مدل حاضر بررسی نمود و با نتایج تجربی بدست آمده 

درنظر گرفتن تراکم بیشتر توان با همچنین، می ؛مقایسه نمود

دل و استفاده از سنسورهای سنسورهای فیلم داغ روی سطح م

نقطه  یپدیده ناپایداری مکان فشار در ناحیه دنباله پشت مدل،

  با جزئیات بیشتری بررسی نمود. شروع حباب جدایش را
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 هاعلائم ونشانه -7
𝐴 دامنه موج 

𝐶 وتر ایرفویل 
𝐶𝑝 ضریب فشار 

𝐸  فیلم داغ سنسورولتاژ خروجی 
𝐸0 ولتاژ افست 

𝐸̂  شده فیلم داغ بعدبیولتاژ 

𝐸̂𝑟𝑚𝑠 مقدار RMS  شده فیلم داغ بعدبیولتاژ 

𝐸𝑈𝑆  شده فیلم داغ بعدبیترم ناپایدار ولتاژ 

𝜎 انحراف معیار 

𝜏 تنش شبه دیواره 
𝜏𝑎𝑣𝑔 دیواره برشیتنش شبه  توسطم 

𝜏′  دیواره برشی تنششبه بخش متغیر 

𝜏𝑟𝑚𝑠 مقدار RMS  دیوارهبرشی تنش شبه 

𝜁 سطح آشفتگی جریان آزاد 

𝑓 فرکانس موج 

𝜎 انحراف معیار 
𝑁 ها در یک آرایه سیگنال گسستهتعداد داده 

𝑁𝑐𝑟𝑖𝑡 فاکتور تقویت بحرانی اختلالات 

𝑃 فشار 

𝑟(𝑡) آرایه سیگنال گسسته وابسته به زمان 

𝑈∞ سرعت جریان آزاد 

𝑢 لفه سرعت در جهت جریانمو 
𝑥, 𝑦 مختصات فضایی 

𝛼 زاویه حمله 

𝜇 ویسکوزیته سیال 
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