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  NACA0012بررسی عددي اثر دمش فعال هوا بر کنترل جدایش جریان در ایرفویل 
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 چکیده 

 هیو زاوو  5/0با عدد ماخ  ریپذ تراکم انیدر جر NACA0012 لیرفویا یکینامیرودیفعال به روش دمش مداوم بر عملکرد آ انیکنترل جر ریپژوهش، تأث نیدر ا

 شیبر مهار جدا یتوجه قابل ریتأث نه،یبه يها تیکه اعمال دمش در موقع دهد ینشان م جیمورد مطالعه قرار گرفت. نتا يصورت عدد درجه به 10حمله ثابت 

 6/3برآ و کاهش  بیضر يدرصد 63 شیحالت منجر به افزا نیاستفاده از دمش فعال در بهتر ،یکم يها افتهیدارد. بر اساس  روین بیو بهبود ضرا يمرز هیلا

مکش  قلهممنتوم توسط جت دمش،  قیفشار نشان داد که تزر بیضر عیتوز لیتحل ن،ی. همچندیگرد انیپسا نسبت به حالت بدون کنترل جر بیضر يدرصد

 يها میروش دمش فعال در رژ يبالا ییکارا دکنندهییتأ جینتا نی. اکند یحمله بالاتر منتقل م يایرا به زوا یواماندگ دهیکرده و پد تیلبه حمله را تقونزدیکی در 

  .است یکینامیرودیبهبود بازده آ يبرا ریپذ تراکم یانیجر

 .عملکرد آیرودینامیکی، يمرز هیلا شیجدا ر،یپذ تراکم انی، جرNACA0012 لیرفویفعال، دمش مداوم، ا انیکنترل جر  :کلیدي هاي واژه

  

 

Numerical Investigation of Active Air Blowing Effects on Flow Separation Control over 
a NACA0012 Airfoil 

  

Department of Mechanical Engineering, Technical and Vocational University, Tehran, Iran. Mojtaba Masoumnezhad* 

Department of Mechanical Engineering, Payame Noor University (PNU), Rasht, Iran. Mohammadali Shoaei 
  

Abstract  
In this study, the effect of active flow control using continuous blowing on the aerodynamic performance of the NACA0012 airfoil 
in a compressible flow at a Mach number of 0.5 and a fixed angle of attack of 10° was numerically investigated. The results indicate 
that applying blowing at optimal locations has a significant effect on suppressing boundary layer separation and improving 
aerodynamic force coefficients. Quantitative findings show that, under the optimal blowing condition, the lift coefficient increased 
by 63%, while the drag coefficient decreased by 3.6% compared to the uncontrolled flow case. Furthermore, the analysis of the 
pressure coefficient distribution revealed that momentum injection by the blowing jet strengthens the suction peak near the leading 
edge and delays stall to higher angles of attack. These results confirm the high effectiveness of active blowing control in 
compressible flow regimes for enhancing aerodynamic performance. 
Keywords: Active Flow Control, Continuous Blowing, NACA0012 Airfoil, Compressible Flow, Boundary Layer Separation, 
Aerodynamic Performance.  

  

 

  مقدمه  - 1

 يها چالش نیتر از مهم یکی يمرز هیلا شیکنترل جدا

محسوب  ها نیها و توربوماش بال ها، لیرفویا یدر طراح یکینامیرودیآ

 شیبرآ، افزا بیموجب کاهش ضر انیجر شی]. وقوع جدا2؛ 1[ شود یم

 یو بروز واماندگ یکینامیرودیآ يها يداریناپا دیپسا، تشد يروین

و فعال  رفعالیبه دو دسته غ انیرکنترل ج يها ]. روش3[ شود یم

 ازیگردابه، بدون ن يمانند مولدها رفعال،یغ يها . روششوند یم میتقس

 طیبا شرا يمحدود قیتطب تیاما قابل کنند، یعمل م یخارج يبه انرژ

 ای يانرژ قیفعال با تزر يها ]. در مقابل، روش5دارند [ یاتیعمل ریمتغ

و بهبود  انیجر دانیم یکینامیدامکان کنترل  ،يمرز هیمومنتوم به لا

  ].6[ کنند یرا فراهم م یکینامیرودیعملکرد آ

 يها کنترل فعال، دمش هوا، مکش، جت يها روش انیم در

توجه پژوهشگران را به خود  نیشتریپلاسما ب يها و محرك یمصنوع

 انیمومنتوم جر شی]. اساس عملکرد دمش بر افزا9-7اند [ جلب کرده

فشار  انیدر برابر گراد يمرز هیمقاومت لا تیو تقو وارهید کینزد

] نشان دادند که 5و همکاران [ Caruana]. 10معکوس استوار است [

 کیسرعت نزد شیموجب افزا لیرفویا ییجلو مهیدر ن وستهیدمش پ

و همکاران  Rezaeiha ن،ی. همچنشود یم شیجدا هیو کاهش ناح وارهید

در  يا کننده نیینقش تع کیاعمال تحر تی] گزارش کردند که موقع11[

لبه حمله حاصل  یکیدر نزد جینتا نیدارد و بهتر انیعملکرد کنترل جر

و  ینوسان يها مربوط به جت يها پژوهش ن،ی. افزون بر اشود یم

اند  کرده دییرا تأ یواماندگ ریمومنتوم در تأخ قیتزر ییکارا زین یمصنوع

)، CFJ( انیجر جت هم يتوسعه فناور ر،ی]. در دهه اخ13؛ 12[

 ق،یعم يریادگیو کاربرد  Adjointبر  یمبتن يساز نهیبه يها روش

-14گشوده است [ یکینامیرودیبهبود بازده آ يبرا يدیجد يها قاف

16.[  

 يها انیبه جر نیشیبخش عمده مطالعات پ ن،یوجود ا با

است  افتهیمحدود دمش اختصاص  تیموقع کی یبررس ای ریناپذ تراکم

فشار  انیکنش گراد برهم رصوت،یز ریپذ تراکم يها انی]. در جر17؛ 11[

 نیتر درباره مناسب یبوده و هنوز اجماع روشن تر دهیچیپ يمرز هیو لا

 يها اگرچه روش ن،ی]. همچن18مومنتوم وجود ندارد [ قیتزر تیموقع
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ارائه  یقابل توجه جینتا نیماش يریادگیو  يساز نهیبر به یمبتن

بر  یساده و مبتن یطراح يارهایها استخراج مع آن یدگیچیاند، پ کرده

  ].16با چالش مواجه ساخته است [ یمهندس يکاربردها يرا برا کیزیف

  

مروري بر مطالعات پیشین مرتبط با کنترل فعال جدایش  -1 جدول

  .جریان و جایگاه پژوهش حاضر
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فشار، رشد  انیکنش گراد برهم رصوت،یز ریپذ تراکم يها انیدر جر

 ریناپذ تراکم يها انیاز جر تر دهیچیپ يا گردابه يو ساختارها يمرز هیلا

؛ 19اند [ کرده یها اثر محل دمش را بررس پژوهش یاست. اگرچه برخ

مومنتوم  قیتزر تیموقع نیتر درباره مناسب ی]، هنوز اجماع روشن20

وجود ندارد.  یکینامیرودیو بهبود عملکرد آ شیجدا رلکنت يبرا

و  لیرفویا کی يدمش رو تیموقع نیچند يا سهیمقا یابیارز ن،یهمچن

در  ژهیو به ت،یدر هر موقع شیسازوکار کنترل جدا یکیزیف لیتحل

  کمتر مورد توجه قرار گرفته است. ر،یپذ تراکم طیشرا

دمش  تیاثر موقع يعدد یاساس، پژوهش حاضر به بررس نیا بر

 انیدر جر NACA0012 لیرفویا رامونیپ انیجر شیفعال بر کنترل جدا

مطالعه، چهار  نی. در اپردازد یم 5/0با عدد ماخ  رصوتیز ریپذ تراکم

و  یبررس يا سهیصورت مقا به لیرفویا یسطح فوقان يدمش رو تیموقع

 ش،یجدا ندیفرآ ان،یجر دانیساختار م ،يمرز هیلا رها بر رفتا آن ریتأث

برآ، پسا و  بیشامل ضرا یکینامیرودیآ يها ها و شاخص گردابه لیتشک

پژوهش، ارائه  نیا زیشده است. وجه تما یابینسبت برآ به پسا ارز

زمان نسبت برآ  هم لیدمش همراه با تحل تیمند از اثر موقع نظام یابیارز

است؛  ریپذ تراکم انیدر جر یسطح اصطکاك بیضر عیبه پسا و توز

]. 20شده است [ یکمتر بررس نیشیکه در اغلب مطالعات پ یموضوع

شدت ثابت جت  کیدمش و  تیمطالعه به چهار موقع نیاگرچه ا

مومنتوم  قیاز نقش محل تزر یآن شناخت مناسب جیمحدود است، نتا

 انیجر فعالکنترل  ییکارا شیو افزا یکینامیرودیدر بهبود عملکرد آ

  .دهد یارائه م

 ندهیعنوان نما به بیترت درجه به 10حمله  هیو زاو 5/0ماخ  عدد

گسترده  شیبه آغاز جدا کینزد طیو شرا ریپذ تراکم رصوتیز انیجر

و  شیدمش بر انتقال مومنتوم، کنترل جدا تیانتخاب شدند تا اثر موقع

از نظر  طیشرا نیشود. ا یابیارز قیطور دق به یکینامیرودیعملکرد آ

 ها نیتوربوماش ن،یبدون سرنش يها پرنده ،يتجار ياهامیپکاربرد در هوا

  دارد.  تیاهم زین يباد يها نیو تورب

بر  قیاثر محل تزر یکیزیسازوکار ف نییپژوهش، تب یاصل ينوآور

نشان  جیکه نتا يا گونه است؛ به شیجدا ندیو فرآ يمرز هیرفتار لا

و  يرزم هیضخامت کمتر لا لیلبه حمله، به دل کیدمش نزد دهد یم

 هیاز گسترش ناح يریرا در جلوگ ریتأث نیشتریانتقال مؤثرتر مومنتوم، ب

وتر، به علت  ییو انتها یانیم یدمش در نواح که یدارد، در حال شیجدا

 انیدر کنترل جر يکمتر ییکارا ق،یاز محل تزر شیپ شیوقوع جدا

  .دهد ینشان م

  

  یو مشخصات هندس لیرفویا یمعرف -2

ایرفویل مقطعی آیرودینامیکی است که در اثر عبور جریان، توزیع 

فشار نامتقارنی بین سطوح بالایی و پایینی آن ایجاد شده و نیروي برآ 

شامل لبه حمله  1مطابق شکل هاي هندسی آن  کند. ویژگی تولید می

سازي جریان و کاهش جدایش طراحی  گرد و لبه فرار تیز با هدف بهینه

  ].9شود [ می
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  مقطعی از یک ایرفویل به همراه مشخصات آن  -1شکل 

  

 Cمعادله مقطع ایرفویل از رابطه زیر به دست می آید که در آن 

  بیشترین ضخامت ایرفویل می باشد. tطول وتر و 

)1(  
2 3 4

t
x x x x x

y 5tC 0.2969 0.1260 0.3516 0.2843 0.1015
C C C C C

        
            

         

  

و  =1Cبا مشخصات   NACA0012 لیرفویپژوهش، ا نیدر ا

12/0=t يها لیرفویانتخاب شده است. ا یعنوان مدل مورد بررس به 

شکل متقارن و هندسه ساده،  لیبه دل یچهاررقم NACAخانواده 

 يها يساز هیو شب یتجرب یکینامیرودیدر مطالعات آ يا کاربرد گسترده

 لیرفویا نیا یانگر مشخصات هندسیب» 0012«. عدد ]9[ دارند يعدد

 لیرفویتقارن ا جهیصفر و در نت يدهنده انحنا است؛ دو رقم اول نشان

به طول وتر است که  نهیشینسبت ضخامت ب انگریاست و دو رقم آخر ب

 يدارا لیرفویا نیرصد طول وتر است. اد 12برابر با  NACA0012 يبرا

متقارن است که  ینییو پا ییبالاو خطوط  کنواختیضخامت  عیتوز

و آن  شود یم رصوتیز طیدر شرا ینیب شیو قابل پ داریپا انیباعث جر

 ;4[ سازد یدمش هوا مناسب م ریو تأث انیجر شیمطالعه جدا يرا برا

21[.  

شامل طول وتر، ضخامت  لیرفویا يدیکل یهندس مشخصات

 هزاوی و حمله لبه از ٪30حدود  تموقعی در وتر طول ٪12 نهیشیب

 ینییو پا یی. خطوط بالاباشد یم يساز هیدرجه در شب 10حمله ثابت 

اند و امکان  استخراج شده یچهاررقم NACAاز روابط استاندارد  لیرفویا

 کنند یرا با دقت بالا فراهم م CFD يها يساز هیو شب انیجر لیتحل

 جیکه نتا آورد یامکان را فراهم م نیا NACA0012انتخاب . ]5[

 نیشیموجود و مطالعات پ یتجرب يها با داده یبه راحت يساز هیشب

 طیدر شرا لیرفویا نیشوند، چرا که ا یشده و اعتبارسنج سهیمقا

مرجع  يها مطالعه شده است و داده یخوب هب رصوتیو ز ریپذ تراکم

برآ و پسا  بیو ضرا انیجر شیاثر دمش هوا بر جدا یابیارز يبرا یکاف

  .باشد یدر دسترس م

  

  يساز هیشب طیو شرا يروش عدد - 3

پذیر و آشفته حول ایرفویل با روش دینامیک  جریان دوبعدي، تراکم

 5/0و در عدد ماخ ) در رژیم زیرصوت CFDسیالات محاسباتی (

ایجاد و  Gambitافزار  محاسباتی در نرم سازي شد. هندسه و شبکه شبیه

  ].22انجام گرفت [ ANSYS Fluentافزار  حل عددي توسط نرم

  و استقلال شبکه یشبکه محاسبات -1- 3

به دلیل تطابق مناسب با خطوط  C-Gridاز شبکه ساختاریافته نوع 

بینی دقیق ناحیه دنباله استفاده شد. شبکه در نواحی  جریان و پیش

صورت موضعی  اي حمله و فرار و محل اعمال دمش بهه لایه مرزي، لبه

منظور حل مستقیم زیرلایه لزج در مدل آشفتگی  ریزتر گردید. به

Spalart-Allmaras (S-A)اي  گونه ، فاصله اولین سلول مجاور دیواره به

و لایه مرزي بدون باقی بماند  1کمتر از    +yتنظیم شد که مقدار 

  .مستقیماً حل شوداستفاده از توابع دیواره 

نمایی از دامنه محاسباتی، شرایط مرزي و ساختار شبکه در شکل 

  .ارائه شده است 2

  

  
 یزشدگیو ر يمرز طی، شراC-Gridنوع  افتهیشبکه ساختار -2شکل 

شبکه در  یزشدگی. رNACA0012 لیرفویشبکه در اطراف ا یموضع

دقت حل  شیمنظور افزا و محل اعمال دمش فعال به يمرز هیلا ینواح

   انجام شده است. يعدد

  

شود، شبکه محاسباتی در  مشاهده می 2گونه که در شکل  همان

ویژه اطراف سطح ایرفویل  نواحی داراي گرادیان شدید سرعت و فشار، به

صورت موضعی ریزتر شده است. این  و محل خروج جت دمش، به

بینی جدایش جریان و توزیع فشار  دقت پیشموضوع موجب افزایش 

  .روي سطح ایرفویل گردید

به منظور اطمینان از صحت نتایج عددي، مطالعه استقلال از  

شبکه با استفاده از چهار شبکه مختلف انجام شد. معیار انتخاب شبکه 

در نظر  در شرایط جریان پایه  و ضریب پسا بهینه، پایداري ضریب برآ

عنوان  به یسلول 110،000، شبکه 2 جدول جیساس نتاگرفته شد. بر ا

 ریها تأث تعداد سلول شتریب شیافزا رایانتخاب شد؛ ز نهیشبکه به

  داشت. یکینامیرودیآ بیبر ضرا يزیناچ

  

  

  .هیپا انیجر يمطالعه استقلال از شبکه برا جینتا -2 جدول

  نوع شبکه
تعداد 

 ها سلول
  ضریب پسا  ضریب برآ

 خطاي نسبی

  (درصد)

 درشت

(Coarse) 
45000 7685/0  0492/0 --- 

 متوسط

(Medium) 
75000  7894/0  0475/0  7/2  

  110000  7983/0  0468/0  1/1 (Fine) بهینه

 خیلی ریز

(Very Fine)  
160000  8010/0  0465/0  3/0  

  

به  S-Aبا مدل آشفتگی  ریپذ استوکس تراکم-ریناو حل معادلات

هاي آیرودینامیکی با گرادیان فشار  دلیل پایداري و دقت بالا در جریان
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براي  Second-Order Upwindنامطلوب صورت گرفت. طرح 

سرعت استفاده -براي کوپلینگ فشار SIMPLEسازي و الگوریتم  گسسته

 10-6گیرانه  ها بر روي مقدار سخت مانده شد و معیار همگرایی باقی

ت حل نهایی اطمینان حاصل گردد. همچنین علاوه تنظیم شد تا از دق

مانده معادلات، پایداري ضرایب آیرودینامیکی نیز  بر بررسی باقی

  عنوان معیار تکمیلی همگرایی مورد ارزیابی قرار گرفت.. به

مربوط  ماتیو تنظ يگر عدد از صحت عملکرد حل نانیاطم جهت

حالت  يساز هیحاصل از شب جی، نتاSpalart–Allmaras یبه مدل آشفتگ

معتبر  یتجرب يها ) بدون اعمال دمش فعال با دادهBaseline( هیپا

Abbott  وVon Doenhoff ]9[ نیقرار گرفت. ا سهیمقا مورد 

درجه انجام شد  10حمله  هیو زاو 5/0عدد ماخ  طیدر شرا یاعتبارسنج

در  لیرفویا یکینامیرودیرفتار آ ینیب شیدر پ يمدل عدد ییتا توانا

مشاهده  3گونه که در جدول  شود. همان یابیارز ریپذ تراکم انیجر میرژ

تطابق  يساز هیحاصل از شب یکینامیرودیآ بیضرا ریمقاد شود، یم

 ٪3کمتر از  ینسب يخطا زانیدارند و م یتجرب يها با داده یمناسب

 یمدل آشفتگ ،یدقت قابل قبول شبکه محاسبات انگریب جینتا نای. است

اعتماد  تیگر مورد استفاده در پژوهش حاضر بوده و قابل حل ماتیو تنظ

  .کند یم دییرا تأ انیکنترل فعال جر لیتحل يبرا جینتا

  

و  Abbott یتجرب يها با داده يمدل عدد یاعتبارسنج جینتا -3 جدول

Von Doenhoff  

پارامتر 

  آیرودینامیکی

هاي  داده

 مرجع

(Abbott) 

پژوهش 

حاضر 

  (عددي)

 خطاي نسبی

  (درصد)

 34/2  7983/0 780/0 ضریب برآ

ضریب 

 پسا
0459/0  0468/0  96/1  

  

انتخاب شدند که اثر  يا گونه به یو دامنه محاسبات يمرز طیشرا

در  c 10شامل  يبه حداقل برسد. دامنه دوبعد انیجر دانیمرزها بر م

آزاد  انیعمود بر جر يدر راستا c 10و  دست نییدر پا c 15بالادست، 

و فشار  5/0با عدد ماخ  Pressure Far-Fieldشرط  ،يبود. در مرز ورود

 جیبا فشار گ Pressure Outletشرط  ،یو در مرز خروج طیمح کیاستات

بدون لغزش   وارهیصورت د به زین لیرفویصفر اعمال شد. سطح ا

 10 آشفته لزجت نسبت ،٪5 يورود ی. شدت آشفتگدیگرد يساز مدل

درجه در نظر گرفته شد  10برابر  ها يساز هیشب یحمله در تمام هزاوی و

  شود. یابیطور مستقل ارز به شدم تیتا اثر موقع

دمش فعال در چهار موقعیت مختلف روي سطح فوقانی ایرفویل 

عنوان مرجع بررسی شد. جت دمش  اعمال و یک حالت بدون دمش به

ا شدت ثابت با شرط مرزي سرعت ورودي، موازي سطح ایرفویل و ب

سازي شد. براي افزایش دقت،  یان آزاد مدلجر سرعت ٪10معادل 

صورت موضعی ریز شد. توزیع سرعت و  شبکه در ناحیه خروج جت به

فشار، خطوط جریان، موقعیت جدایش و ضرایب آیرودینامیکی استخراج 

و براي ارزیابی اثر موقعیت دمش بر رفتار لایه مرزي و عملکرد 

  .یرفویل استفاده شدند.آیرودینامیکی ا

  

  و توربولانس ریپذ تراکم انیمعادلات جر - 4

 پذیر استوکس تراکم- معادلات ناویر - 4-1

پذیر  معادلات پایستگی جرم، مومنتوم و انرژي براي جریان تراکم

 :]23[ت به صورت زیر اس

  :پایستگی جرم

)2(  .( u) 0
t


   


  

  :مومنتوم

)3(  ( u)
.( uu) p . f

t

 
        


  

  :لزجتیتنش 

)4(     T 2
u u .u I

3

 
         

  

  :انرژي

)5(   
   

E
. E p u . .u .q f .u

t

 
         

  

 :که در آن

نیروي  � دینامیکی، لزجت � فشار، � بردار سرعت، � چگالی،�

� حجمی، = � +
�

�
∣ � �و  انرژي کل ویژه �∣ =  شار حرارت �∇�−

  است.

 

 Spalart–Allmaras (S-A) یمدل آشفتگ - 4-2

سازي جریان آشفته از مدل  در این پژوهش، براي مدل

استفاده شد. این مدل به دلیل دقت مناسب در  S-Aاي  معادله تک

بینی رفتار لایه مرزي و جدایش جریان، پایداري عددي مطلوب و  پیش

اي، یکی از  هاي دومعادله هزینه محاسباتی کمتر نسبت به مدل

ویژه  هاي آیرودینامیکی، به سازي جریان هاي پرکاربرد در شبیه مدل

  شود. ها، محسوب می اطراف ایرفویل

به صورت  Spalart–Allmarasدر مدل  یآشفتگ ریانتقال متغ معادله

  :]24[ شود یم انیب ریز

   
 

j jj
2

j
b2

j

...
x xu 1

G Y S
t x

... C
x

  


   
    

        
     

     
   
    










  

)6(   

  :که در آن

جمله تولید  ��شده،  سینماتیکی توربولانسی اصلاح لزجت ��

  .است جمله منبع مدل ���جمله اتلاف آشفتگی و  �� ،آشفتگی

 :شود آشفته نیز از رابطه زیر محاسبه می لزجت

)7(  t 1f    

 .تابع میرایی دیواره است ���که در آن 

 و Spalart شده توسط هاي مدل مطابق نسخه استاندارد ارائه ثابت

Allmaras  افزار  فرض نرم و مقادیر پیشANSYS Fluent  د. انتخاب شدن

لانسی مطابق توربو لزجت، شدت آشفتگی و نسبت نیز در مرز ورودي

تعریف شد. همچنین  Fluent افزار فرض جریان آزاد در نرم مقادیر پیش

در نظر گرفته شد  (No-Slip Wall) صورت بدون لغزش شرایط دیواره به



 

 

 

5  

  .سازي گردد تا رفتار لایه مرزي و جدایش جریان با دقت مناسب شبیه

  

 هاي آیرودینامیکی ضریب - 4-3

  ::(Lift Coefficient) ضریب نیروي برآ

)8(  L
2

L
C

1
U A

2





  

  :(Drag Coefficient) ضریب نیروي پسا

)9(  D
2

D
C

1
U A

2





  

  :(Pressure Coefficient) ضریب فشار

)10(  p
2

p p
C

1
U

2










  

  :ه در آنک

سرعت جریان  �� سطح مرجع، � نیروي پسا، �نیروي برآ،  �

  .]23[است  فشار جریان آزاد �� آزاد،

  

  و بحث جینتا -5

  سازي جریان حول ایرفویل شبیه -5-1

پذیر و آشفته حول  سازي عددي جریان تراکم در این پژوهش، شبیه

درجه با  10و زاویه حمله  5/0در عدد ماخ  NACA0012ایرفویل 

انجام شد. پس از مطالعه استقلال از شبکه و  Fluentافزار  استفاده از نرم

–Spalartانتخاب مش بهینه، جریان با استفاده از مدل آشفتگی 

Allmaras  و تنظیمات عددي بخش روش تحقیق حل شد. نتایج نشان

مگرایی کارگیري طرح مرتبه دوم براي چگالی و ممنتوم، ه داد به

کند؛  تر ضرایب آیرودینامیکی را فراهم می بینی دقیق پایدارتر و پیش

دست آمد.  به 7983/0و  0468/0ترتیب  که ضرایب پسا و برآ به طوري به

نواحی  Tecplotکانتورهاي فشار و سرعت، بردارهاي جریان و نتایج 

 3هاي  دهند (شکل هاي نزدیک لبه حمله را نشان می جدایش و گردابه

). این حالت پایه بدون دمش، مبناي مقایسه اثر دمش هوا در 4و 

، محور 11الی  3در تمامی نمودارهاي هاي بعدي است. همچنین،  بخش

 و محور عمودي (x/c) بعد روي وتر ایرفویل دهنده موقعیت بی نشان افقی

است. بنابراین هر دو  (y/c) بعد عمود بر وتر دهنده موقعیت بی نشان

واحد بوده و به صورت نسبت به طول وتر ایرفویل بیان کمیت فاقد 

  .اند شده

شود، در حالت بدون کنترل  مشاهده می 4گونه که در شکل  همان

جریان، گرادیان فشار معکوس در نیمه عقبی سطح فوقانی موجب 

کاهش مومنتوم لایه مرزي، جدایش جریان، افزایش ضخامت دنباله و 

مقیاس در  هاي بزرگ ین، گردابهرشد پساي فشاري شده است. همچن

پشت ایرفویل بیانگر ناپایداري لایه مرزي و کاهش چسبندگی جریان به 

متري واقع در  میلی 5سطح هستند. سپس اثر دمش هوا از شکاف 

)x=0.25C و در راستاي  ���/���) با نسبت سرعت جت به جریان آزاد

موازي سطح ایرفویل بررسی شد. براي این منظور، مش ناحیه دمش 

و طرح مرتبه دوم انجام  Spalart–Allmarasاصلاح و حل عددي با مدل 

  گرفت.

  

  
حالت بدون دمش  وضعیت جریان در لبه حمله ایرفویل -3ل شک

)Base(  

  
حالت بدون دمش جدایش و تشکیل گردابه در ایرفویل  -4شکل 

)Base(  

  

نتایج نشان داد دمش در این موقعیت با افزایش ناچیز ضریب پسا 

که ضرایب پسا و برآ  طوري و افزایش محسوس ضریب برآ همراه است؛ به

دست آمد. کانتورهاي سرعت، خطوط  به 8426/0و  0484/0ترتیب  به

) تشکیل حباب جدایش و 6و  5هاي  (شکل Tecplotجریان و تصاویر 

مقیاس در ناحیه انتهایی وتر را نشان  اي بزرگ ساختارهاي گردابه

  .دهند می

  

  
  )inj1( 1حالت دمش وضعیت جریان در  -5شکل 
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  )inj1( 1حالت دمش جدایش و تشکیل گردابه در ایرفویل  -6شکل 

  

عملکرد مناسب این حالت ناشی از تزریق مومنتوم پیش از توسعه 

کامل ناحیه جدایش است که با افزایش تنش برشی دیواره، کاهش افت 

تر شدن ناحیه  سرعت نزدیک سطح، تأخیر در جدایش و کوچک

  .کند بازچرخش، چسبندگی جریان را در بخش بیشتري از وتر حفظ می

 NACA0012حول ایرفویل  ،جریانتأثیر موقعیت دمش بر در ادامه 

�در نقاط  = 0.5� )Injection 2 ،(� = 0.75� )Injection 3 و در لبه (

�حمله ایرفویل  = 0 )Injection 0 با شرایط مشابه نقطه (� = 0.25� 

)Injection 1 8و  7هاي  (شکل) مورد بررسی قرار گرفت.(  

  

  
  )inj2( 2حالت دمش وضعیت جریان در  -7شکل 

  

  
  )inj3( 3حالت دمش وضعیت جریان در  -8شکل 

  

نتایج نشان داد که موقعیت دمش تأثیر قابل توجهی بر ضرایب پسا 

 باعث ضریب پسا Injection 2و برآ و همچنین رفتار جریان دارد. براي 

محاسبه شد و جدایش قبل از دمش  9995/0 و ضریب برآ 1000/0

ضریب پسا و برآ  Injection 3 در در حالی که .)9(شکل  مشاهده گردید

 داشت و جدایش مشابه مشاهده شد (شکل 0995/1و  1227/0 برابر با

) بیشترین اثر Injection 0). در نهایت، دمش در لبه حمله ایرفویل (10

 شده و ضریب پسا و برآ بهطوري که جدایش کاملاً برطرف  را داشت، به

دهند که  ). این نتایج نشان می11  رسید (شکل 3036/1و  0451/0

دمش نزدیک لبه حمله ایرفویل بهترین تأثیر را در کاهش پسا و افزایش 

برآ و جلوگیري از جدایش جریان دارد، و مبناي مقایسه اثرات دمش در 

  کند. سایر نقاط وتر فراهم می

  

  
  )inj2( 2حالت دمش جدایش و تشکیل گردابه در ایرفویل  -9شکل 

  

  
  )inj3( 3حالت دمشجدایش و تشکیل گردابه در ایرفویل  - 10شکل 

  

  
  )inj0( 0حالت دمش جدایش و تشکیل گردابه در ایرفویل  -11شکل 

  

، محل تزریق پس از آغاز جدایش طبیعی inj3 و inj2 در حالات

شود که داراي  اي می جریان قرار دارد؛ بنابراین جت دمش وارد ناحیه

یافته است. در این شرایط،  اي توسعه جریان معکوس و ساختار گردابه

هاي موجود و افزایش  کنش با گردابه بخش عمده انرژي جت صرف برهم

بازچسباندن کامل جریان به سطح. این رفتار شود، نه  اختلاط آشفته می
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مشاهده  .موجب افزایش ضخامت دنباله و رشد پسا فشاري شده است

دهد که تزریق  هاي ثانویه در ناحیه پس از دمش نشان می گردابه

تواند باعث ناپایداري بیشتر  دست جدایش می مومنتوم در نواحی پایین

در  CD و CL زمان زایش هممیدان جریان شود. این پدیده علت اصلی اف

  .است inj3 و inj2 حالات

  

  شیو جدا انیجر دانیم یفیک یبررس - 5-2

دهد  نشان می NACA0012جریان حول ایرفویل  CFDسازي  شبیه

که در حالت پایه و بدون دمش، جدایش جریان در نیمه عقبی سطح 

اي، موجب کاهش فشار و  اي گردابه فوقانی رخ داده و با تشکیل ناحیه

). خطوط جریان در نیمه جلویی 12شود (شکل  افزایش نیروي پسا می

صاف و پیوسته بوده و بیانگر چسبندگی مناسب جریان هستند، در 

در نیمه عقبی، رشد ناحیه جدایش در امتداد وتر با تشکیل  حالی که

  ها، افت فشار در پشت ایرفویل و افزایش پسا را به دنبال دارد. گردابه

  

  
  ) Baseاثرات هوا در جدایش جریان حالت بدون دمش ( -12شکل 

  

تر  کوچک یطور محسوس به شیجدا هی، ناحinj1حالت دمش  در

(شکل  شود یمنتقل م لیرفویشده و محل وقوع آن به سمت عقب ا

 انیجر شتریب ییو توانا يمرز هیلا يانرژ شیافزا انگریموضوع ب نی). ا13

  فشار معکوس است.  انیدر غلبه بر گراد

  

  
  ) inj1( 1اثرات هوا در جدایش جریان حالت دمش  -13شکل 

  

و  inj2  يها در حالت انیخطوط جر سهیمقا( 15و  14هاي  شکل

inj3شود.  دهند که جدایش از نزدیکی لبه حمله آغاز می ) نشان می

اي در  هاي ثانویه تر اگرچه گردابه هاي عقب تزریق سیال در موقعیت

کند، اما قادر به حذف کامل جدایش نیست و با  ناحیه جدایش ایجاد می

ي فشاري در انتهاي ایرفویل، موجب افزایش افزایش اتلاف انرژي و پسا

  شود. ضریب پسا در این دو حالت می

  

  
  )inj2( 2اثرات هوا در جدایش جریان حالت دمش  - 14شکل 

  

  
  )inj3( 3اثرات هوا در جدایش جریان حالت دمش  -15شکل 

  

است که در  inj0بهترین عملکرد کنترل جدایش مربوط به حالت 

). در این حالت، 16آن دمش نزدیک لبه حمله اعمال شده است (شکل 

صورت چسبیده تا لبه فرار ادامه  جدایش تقریباً حذف شده و جریان به

یابد؛ با این حال، به دلیل فشار بالاي لبه حمله، اجراي عملی آن با  می

مهندسی همراه است. علت این عملکرد، تزریق مومنتوم هاي  محدودیت

در ابتداي رشد لایه مرزي و پیش از ایجاد گرادیان فشار معکوس شدید 

است که با افزایش انرژي جنبشی لایه مرزي، از تشکیل حباب جدایش 

  کند. جلوگیري می

  

  
  )inj0( 0اثرات هوا در جدایش جریان حالت دمش  - 16شکل 

  

دهد هرچه محل دمش به  نشان می 16تا  12هاي  مقایسه شکل

که  تر باشد، کنترل جدایش مؤثرتر است؛ در حالی لبه حمله نزدیک

دمش در نواحی میانی و انتهایی وتر، به دلیل وقوع در ناحیه جداشده، 

تر، موقعیت آغاز جدایش و  کارایی کمتري دارد. براي مقایسه دقیق

  ارائه شده است.  4یدان جریان در جدول هاي م ویژگی

  

در حالات مختلف  يمرز هیو رفتار لا شیآغاز جدا تیموقع -4 جدول

  .دمش

حالت 

  يساز هیشب

جت  تیموقع

)x/c(  

 یبیتقر تیموقع

 شیآغاز جدا

)x/c( 

و رفتار  يمرز هیلا تیوضع

  انیجر

بدون دمش 

)Base(  
---  

لبه  کیزدن

 )12/0≈(حمله 

در  شیآغاز زودهنگام جدا

لبه حمله و  یکینزد

جداشده تا  هیگسترش ناح

 وتر یعقب مهین

 1دمش 

)inj 1(  
25/0  ≈75/0  

و  شیتوجه جدا قابل ریتأخ

در  انیجر یحفظ چسبندگ

  لیرفویبخش عمده سطح ا

 2دمش 

)inj 2(  
50/0  ≈22/0  

بالادست جت  شیوقوع جدا

 یچرخش هیناح لیو تشک

از محل  شیگسترده پ

  قیتزر

 3دمش 

)inj 3(  
75/0  

 هیناح کینزد

وتر  ییجلو

)≈18/0(  

از  شیگسترده پ شیجدا

 لیمحل دمش و تشک

 هیدر ناح هیثانو يها گردابه

  جداشده
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در حالت بدون دمش، جدایش از نزدیکی لبه حمله آغاز و تا نیمه 

با انتقال نقطه جدایش به  inj1یابد. دمش در  عقبی وتر گسترش می

ر جدایش و بهترین حفظ جریان انتهاي وتر، بیشترین تأخیر را د

به دلیل وقوع جدایش  inj3و  inj2کند. در مقابل، در  چسبیده ایجاد می

پیش از محل تزریق، بخش زیادي از انرژي جت صرف غلبه بر جریان 

هاي ناحیه جداشده شده و اثربخشی کنترل کاهش  معکوس و گردابه

دهنده حساسیت بالاي کنترل فعال جریان به  یابد. این نتایج نشان می

  محل دمش و برتري دمش در نیمه جلویی ایرفویل است.

  

  یکینامیرودیآ بیضرا یکم لیتحل -5-3

نشان  17و  16هاي  شکلو  5جدول  یکینامیرودیآ بیضرا لیتحل

  دارد.  لیرفویبر عملکرد ا یمیمستق ریکه مکان دمش تأث دهد یم

  

  .پسا و برآ در حالات مختلف بیضرا -5 جدول

  يساز هیحالت شب
ضریب پسا 

)CD( 

ضریب برآ 

)CL(  

  )CD  /CLنسبت (

  Base(  0468/0 7983/0 06/17بدون دمش (

  inj 1(  0484/0  8426/0  41/17( 1دمش 

  inj 2(  1000/0  9995/0  99/9( 2دمش 

  inj 3(  1227/0  0995/1  96/8( 3دمش 

  inj 0(  0451/0  3036/1  91/28( 0دمش 

  

 7983/0و  0468/0ترتیب  در حالت پایه، ضرایب پسا و برآ به

درصد  5/5ضریب برآ را حدود  inj1دست آمد. اعمال دمش در  به

که تغییر ضریب پسا ناچیز بود و این حالت را به  افزایش داد، در حالی

ترین گزینه از نظر کارایی آیرودینامیکی تبدیل کرد. در مقابل،  مناسب

inj2  وinj3  اگرچه موجب افزایش بیشتر ضریب برآ شدند، اما با رشد

مشاهده  17گونه که در شکل  قابل توجه ضریب پسا همراه بودند. همان

شود، این رفتار ناشی از وقوع جدایش پیش از محل دمش است؛  می

که بخش زیادي از انرژي جت صرف غلبه بر جریان معکوس در  طوري به

شده عمدتاً  انرژي تزریق inj1که در  شود، در حالی ناحیه جداشده می

ف براي حفظ چسبندگی جریان و جلوگیري از گسترش جدایش مصر

  شود. می

 

  
  .پسا و برآ در حالات مختلف بیضرا -17شکل 

  

شود، با انتقال محل دمش  مشاهده می 17گونه که در شکل  همان

یابند.  زمان افزایش می طور هم دست، ضرایب برآ و پسا به به سمت پایین

دهد که در صورت وقوع جدایش پیش از محل  این رفتار نشان می

ها و اتلاف آشفته  دمش، بخش عمده انرژي جت صرف تقویت گردابه

است که در آن  inj0شود. کمترین ضریب پسا مربوط به حالت  می

و در نتیجه مقاومت فشاري و بازده جدایش تقریباً حذف شده 

  .آیرودینامیکی بهبود یافته است

  

  

 بیپسا و برآ در حالات مختلف به ضرا بینسبت ضرا -18شکل 

  .هیپسا و برآ در حالت پا

 
 یابیفشار و باز بیضر شتری، نوسانات بinj3و  inj2در حالات 

و  شیجدا هیگسترش ناح انگریوتر، ب یعقب مهینامطلوب فشار در ن

مطابقت دارد. شکل  5جدول  جیاست که با نتا يفشار يپسا شیافزا

 یمناسب اریمع ییتنها برآ به بیضر شیکه افزا دهد ینشان م زین 18

از بازده  يتر قیشاخص دق CL/CDو نسبت  ستیعملکرد ن یابیارز يبرا

به  هیدر حالت پا 06/17نسبت از  نی. اشود یمحسوب م یکینامیرودیآ

و  99/9به  بیترت به inj3و  inj2اما در  افت،ی شیافزا inj1در  41/17

برآ غلبه کرده است.  شیپسا بر افزا شیافزا رایز افت؛یکاهش  96/8

) است که = CL/CD 91/28با نسبت ( inj0عملکرد مربوط به  نیبهتر

بازده  نیشتریکاهش پسا و ب ش،یدهنده کنترل مؤثر جدا نشان

 ل،یرفویا ییجلو مهیدمش در ن يبرتر جینتا نیاست. ا یکینامیرودیآ

  .کنند یم دییلبه حمله، را تأ کینزد ژهیو به

 بیفشار و ضر بیضر عیتوز ان،یسازوکار کنترل جر یبررس يبرا

 لیمختلف دمش تحل يها تیدر موقع لیرفویا يرو یاصطکاك سطح

 بیفشار و ضر یابیمکش و باز هیناح يریگ فشار نحوه شکل بیشد. ضر

را نشان  انیمجدد جر یو چسبندگ شیرفتار جدا یاصطکاك سطح

 ش،یو تمرکز مطالعه بر کنترل جدا لیرفوی. با توجه به تقارن ادهد یم

  ارائه شده است. یسطح فوقان جیتنها نتا

شود، اعمال دمش در  الف مشاهده می-19گونه که در شکل  همان

محسوس توزیع ضریب فشار روي سطح نزدیکی لبه حمله موجب تغییر 

 inj0 ها، حالت فوقانی ایرفویل شده است. در میان تمامی آرایش

بیشترین ناحیه مکش را در ابتداي وتر ایجاد کرده و بازیابی فشار نیز 

دهنده افزایش  تري انجام شده است. این رفتار نشان صورت تدریجی به

برابر گرادیان فشار ممنتوم لایه مرزي و بهبود مقاومت جریان در 

 .معکوس است

  

0

0.5

1

1.5

Base inj 1 inj 2 inj 3 inj 0

رآ
و ب

سا 
ب پ

رای
ض

حالت دمش
CD CL

0

0.5

1

1.5

2

2.5

3

inj 1 inj 2 inj 3 inj 0

رآ
و ب

سا 
ب پ

رای
ض

ت 
سب

ن

حالت دمش

CD/Cbase CL/Cbase
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و ضریب اصطکاك (الف)  ����توزیع ضریب فشار  -19شکل 

روي سطح  �/�بعد  بر حسب موقعیت بدون(ب)  ����سطحی 

  .فوقانی ایرفویل

  

روند را  نیا زیب) ن-19(شکل  یاصطکاك سطح بیضر جینتا

 مهی) در بخش عمده ن��( یمنف ریمقاد ه،ی. در حالت پاکند یم دییتأ

 inj1و  inj0در  که یاست، در حال انیجر شیدهنده جدا وتر نشان یعقب

���با  هیگسترش ناح > 0 و بهبود  شیدر جدا ریتأخ انگریب �

سازگار است.  5جدول  جیفشار و نتا عیبوده و با توز انیجر یچسبندگ

وقوع  لی)، به دلinj3و  inj2( دست نییبا انتقال محل دمش به پا

و نوسانات  افتهیکنترل کاهش  یاثربخش ق،یاز محل تزر شیپ شیجدا

مشاهده  يفشار يپسا شینامطلوب فشار و افزا یابیفشار، باز بیضر

 يبرا شین آرایلبه حمله مؤثرتر کی. در مجموع، دمش نزدشود یم

  است. یکینامیرودیکاهش پسا و بهبود عملکرد آ ش،یکنترل جدا

در کنترل  يا کننده نییدمش نقش تع تینشان داد موقع جینتا

دارد. در حالت بدون دمش،  یکینامیرودیآ بیو بهبود ضرا شیجدا

پسا  شیموجب کاهش برآ و افزا یسطح فوقان یعقب مهیدر ن شیجدا

برآ و  شیافزا ش،یجدا هیبا کاهش ناح inj1 (x=0.25c)شد. دمش در 

مطالعات  جیعملکرد را داشت که با نتا نیپسا، بهتر شیافزا نیکمتر

اگرچه برآ  inj3و  inj2]. در مقابل، 25؛ 10دارد [ یخوان هم زین نیشیپ

از محل دمش، بخش  شیپ شیوقوع جدا لیدادند، اما به دل شیرا افزا

بازچسباندن کامل  ییجداشده شده و توانا هیجت صرف ناح يعمده انرژ

 inj1ها نسبت به  آن یکینامیرودیآ ییکارا رو، نیرا نداشت؛ ازا انیجر

  کمتر بود.

توان با مفاهیم  عملکرد بهتر دمش در نزدیکی لبه حمله را می

دینامیک لایه مرزي تبیین کرد. نسبت سرعت جت به جریان آزاد 

)، توانایی 11(معادله  ���� با افزایش ضریب مومنتوم دمش���/���

دهد. از  لایه مرزي را براي مقابله با گرادیان فشار نامطلوب افزایش می

آنجا که لایه مرزي در نزدیکی لبه حمله هنوز نازك است، مومنتوم 

شده با راندمان بیشتري به جریان منتقل شده، بازیابی پروفیل  تزریق

مقیاس، انتقال  کهاي کوچ سرعت را تسریع کرده و با ایجاد گردابه

  کند. مومنتوم از جریان آزاد به لایه مرزي را تقویت می

)11(  

2
j j

2

V h
C

1
V c

2
 


 



  

 :که در آن

 �ارتفاع شکاف دمش و  ℎسرعت جریان آزاد،  ��سرعت جت،  �� 

  .]26[ت طول وتر ایرفویل اس

(دمش نزدیک  Injection 0بهترین نسبت لیفت به درگ در حالت 

اي که جدایش تقریباً حذف، ضریب برآ  گونه دست آمد؛ به لبه حمله) به

حال، به دلیل فشار زیاد در  افزایش و ضریب پسا کاهش یافت. بااین

هاي مهندسی  حمله، اجراي عملی این آرایش با محدودیتناحیه لبه 

ویژه نزدیک لبه  طور کلی، دمش در نیمه جلویی وتر، به همراه است. به

حمله، مؤثرترین روش براي بهبود عملکرد آیرودینامیکی است، در 

که دمش در نیمه عقبی کارایی کمتري داشته و معمولاً با افزایش  حالی

  پسا همراه است.

  

  يریگ جهینت - 6

کنترل فعال  يبرا یعنوان روش پژوهش، اثر دمش هوا به نیدر ا

 انیدر جر NACA0012 لیرفویا یکینامیرودیبر عملکرد آ انیجر

 جیشد. نتا یبررس يصورت عدد ) به5/0(عدد ماخ  رصوتیز ریپذ تراکم

و  شیدر کنترل جدا يا کننده نییدمش نقش تع تینشان داد که موقع

 ییجلو مهیدمش در ن که يطور دارد؛ به یکینامیرودیبهبود عملکرد آ

 شیافزا ش،یجدا هیلبه حمله، با کاهش ناح کینزد ژهیو به ل،یرفویا

حالت  نیبرآ و بهبود نسبت برآ به پسا همراه است. در بهتر بیضر

)inj0به نسبت ٪6/3پسا  بیو ضر شافزای ٪63برآ حدود  بی)، ضر 

با  شیراآ نیا یعمل يهرچند اجرا افت،یکاهش  هپای حالت

  مواجه است. یمهندس يها تیمحدود

دمش در محدوده  یاثربخش نیشترینشان داد ب نیهمچن جینتا

( 0 ≤ �/� ≤ 0.25  يمرز هیضخامت کمتر لا رایز شود، یحاصل م (

. در مقابل، دمش در کند یم ریپذ انتقال مؤثرتر مومنتوم جت را امکان

 ق،یاز محل تزر شیپ شیوقوع جدا لیوتر، به دل ییو انتها یانیم ینواح

. در مجموع، انتخاب شود یپسا م شیو موجب افزا اشتهد يکمتر ییکارا

است. با  یکینامیرودیبهبود عملکرد آ یمناسب محل دمش عامل اصل
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و  داریپا انیجر ،يدوبعد يساز هیتوجه به محدود بودن مطالعه به شب

و دمش  ریحمله متغ يایزوا ،يبعد اثرات سه ی، بررس5/0عدد ماخ 

  .شود یم شنهادیپ ندهیدر مطالعات آ ینوسان

  

  ها فهرست علائم و نشانه - 7

  نماد معنی  واحد

 �� ضریب نیروي پسا  -

 ��  ضریب اصطکاك سطحی  -

 ��  ضریب نیروي برآ  -

 ��  ضریب فشار  -

 ��  ضریب مومنتوم دمش  -

m  طول وتر ایرفویل  � 

m  ارتفاع شکاف دمش  ℎ 

 ��  عدد ماخ  -

m/s  سرعت جت دمش  �� 

m/s  سرعت جریان آزاد  �� 

 �/�  بعد روي وتر موقعیت بی  -

 ��  بعد از دیواره فاصله بی  -

 �  زاویه حمله  درجه
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سینماتیکی توربولانسی  لزجت

  ) S-A مدل( شده اصلاح
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