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 Introduction 
Since the introduction of the concept of boundary layer and its 

separation by Prandtl, researchers have been trying to control 

the boundary layer and prevent its separation. Since the flow 

separation starts from the boundary layer, the purpose of flow 

control is to control the boundary layer. Flow control is an 

important issue to improve the performance of flying devices. 

In this philosophy, flow separation is prevented by 

transferring energy to the boundary layer and keeping it close 

to the wall. A moving surface tries to do this in two ways: 

Minimizing the relative motion between the surface and the 

free stream, it prevents the initial growth of the boundary layer 

and injects energy into the existing boundary layer. Magnus 

studied the force produced by the rotation of a body moving 

in a fluid and used its effect to build a ship with a vertically 

rotating cylinder that replaced the sail, and since then this 

effect has been named the Magnus effect.  

This research used the research geometry of Sahu et al. The 

speed of the moving surface is determined based on its ratio 

with the free flow speed and is expressed as the speed ratio. In 

other studies, the speed ratio for the moving surface is low. 

The purpose of this study is to investigate the effect of moving 

surfaces in high-speed ratios. We would like to investigate the 

effect of this increase in speed, so we increase the speed at a 

certain rate. Therefore, in this research, the impact of a circular 

cylinder on the leading edge of the NACA 0012 airfoil at the 

speed ratio of 5, 10, 15, and 20 on the lift and drag coefficients 

is investigated. This investigation is two-dimensional and K-

ω SST turbulence model is employed. Moreover, according to 

Sahu et al., the free flow speed is 1 meter per second, the flow 

pressure is 101,325 Pa, the flow temperature is 298 K, and the 

length of the airfoil’s chord is 1 meter. 

2. Numerical setup 

The desired airfoil is NACA 0012 with a chord length of 1 

meter, and a circular cylinder with a diameter of 0.1 chord 

length and a distance of 0.001 chord length is placed on the 

leading edge of the airfoil. The mesh is structured and 

boundary layer network in such a way that 𝒚+ becomes less 

than one or at most one. Also, the size of the computing space 

in the front, top and bottom directions is considered to be 10 

times the length of the chord, and at the end 20 times the chord 
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length of the airfoil. At the rotating edge and near the surface 

of the airfoil, the mesh is finer due to its sensitivity and greater 

impact on the results. ANSYS FLUENT software was used for 

numerical simulation. A pressure-based solver was chosen 

because the Mach number was less than 0.3 and the density 

was constant. For the rotating part, we used mesh motion and 

applied the desired speeds. 
 

3. Results 

What can be seen at first glance from Figure 1 is the great 

impact of the moving surface placed on the airfoil's leading 

edge. The drag force coefficient has decreased with the 

increase of the speed ratio. With the increase of the speed ratio, 

not only the drag coefficient decreases, but also the propulsive 

force is created. From the speed ratio of 10 and above, the drag 

coefficient is negative, which indicates the creation of 

propulsive force. Another advantage of the moving surface, as 

expected, is the prevention of flow separation. By increasing 

the speed ratio to 20 and increasing the energy injected into 

the boundary layer, the flow separation has been completely 

prevented. 

The reason for creating the propulsive force (negative drag 

in Figure 1-b) can be found in the contribution of the pressure 

drag to the total drag and drawing of the pressure coefficient 

on the surface. This research is done for an angle of attack of 

24 degrees. As it is clear from Table 1, in the case of an airfoil 

without a moving surface, the pressure drag has a more 

dominant contribution than the frictional drag, so it is possible 

to ignore the frictional drag. But by using the moving surface 

at the leading edge of the airfoil, at a speed ratio of 5, the 

pressure drag significantly reduced and became less than the 

frictional drag. The frictional drag, however, is increased, 

which is the result of the increase in the speed of the boundary 

layer flow due to the injection of energy into the boundary 

layer by the moving surface. As Table 1 shows, not only is 

there no pressure drag, but its amount is negative, which 

indicates the creation of propulsive force. Although the 

frictional drag increases with the increase in the speed ratio, 

the pressure drag becomes more negative, which causes the 

total drag to become negative. So the propulsive force created 

is due to negative pressure drag.  
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Table 1. Total, pressure, and frictional drag coefficients 

 

Frictional 

drag 

Pressure 

drag 

Total 

drag 
Drag type 

0.0012 0.7724 0.7736 
Without rotating 

cylinder 

0.0331 -0.0116 0.0447 Speed ratio of 5 

0.0711 -0.0734 -0.0023 Speed ratio of 10 

0.1127 -0.1939 -0.0812 Speed ratio of 15 

0.157 -0.342 -0.185 Speed ratio of 20 

 

 

 
Figure 1. Lift and drag coefficients on an airfoil without a 

moving surface and with a moving surface at different speed 

ratios a) Lift coefficient b) drag coefficient 

4. Conclusion 

The use of a moving surface prevents flow separation and 

airfoil stalling. It increases lift and reduces drag. The higher 

the speed ratio, the better its aerodynamic effect. As the speed 

ratio increases, the energy injected into the boundary layer 

increases, and the flow separation is delayed. As a result, the 

back pressure caused by the separation of the flow is greatly 

reduced. Among the examined modes, the speed ratio of 20 at 

the angle of attack of 24 degrees with a drag coefficient of 

3.564 and a drag coefficient of -0.185 has the most favorable 

aerodynamic performance. 

The most crucial achievement of this research is the 

negative drag coefficient. The negative drag coefficient is a 

sign of creating a propulsive force. The source of the 

propulsive force created is negative pressure drag. In the high-

speed ratio, the above results are obtained, and since lower 

speed ratios were investigated in other articles, such results 

have not been reported so far, and this is the main difference 

between the current research and previous research. 

In general, it can be stated that the use of a moving surface 

in the form of a rotating cylinder placed at the leading edge of 

the NACA 0012 airfoil at high speeds has significantly 

improved the aerodynamic performance of the airfoil, and the 

moving surface itself can be used as an airplane propulsion 

engine. 
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 *در نسبت سرعت بالا 0012بررسی اثر سطح متحرک بر ایرفویل ناکا 
 مقاله پژوهشي

   (3)احسان روحی          (2)محمد جواد امیری          (1)افشانیحسن ابوالقاسمی گل
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های حمله بزرگتر، بالا برای پیشرفت صنعت هوانوردی از اهمیت اساسی برخوردار است. در زاویه کاراییهایی با طراحی و توسعه ایرفویل  چکیده
ی که بعد از زاویه واماندگی طوربهدهد شود. اما در زاویه حمله بالا، پدیده جدایش جریان رخ میتر حاصل مینیروی برآ بیشتر و باند پرواز کوتاه

ل جدا شده و افت شدید برآ و افزایش پسا را به همراه دارد. در این پژوهش تلاش شده با استفاده از سطح کامل از سطح بالای با طوربهجریان 
، از جدایش جریان جلوگیری و با افزایش نیروی برآ و کاهش نیروی پسا، عملکرد 0012های بالا بر روی ایرفویل ناکا متحرک در نسبت سرعت
یابد. منظور از نسبت سرعت، نسبت سرعت سطح متحرک به سرعت جریان آزاد است. در این پژوهش از  بهبود 0012آیرودینامیکی ایرفویل ناکا 

استفاده شده است و شبیه سازی  با الگوریتم حل سیمپل k-ω-SSTتجاری انسیس فلوئنت و همچنین مدل آشفتگی  افزارنرمسازی عددی در شبیه
استفاده  فشار مبنا استفاده شده است. گرحلبوده و در ابتدا از  فرضپیش صورتبهمعادلات ی سازگسستهنوع دوبعدی انجام شده است.  صورتبه

های بالا علاوه بر جلوگیری از جدایش جریان و در نسبت سرعت 0012یک استوانه دوار در لبه حمله ایرفویل ناکا  صورتبهاز سطح متحرک 
 24در زاویه حمله  20سازی شده، نسبت سرعت نیروی پیشرانش دارد. از بین تمامی حالات شبیهافزایش برآ، پسا را منفی کرده که نشان از ایجاد 

 ترین عملکرد آیرودینامیکی را داشته است.، مطلوب-185/0و ضریب پسا  564/3 درجه با ضریب برآ 

 .پسا ،برآ ،کنترل جریان ،0012ناکا  ،سطح متحرک ،دایش جریانج  کلیدی هایواژه
 

Investigating the Effect of Moving Surface on NACA 0012 Airfoil in High Speed Ratio 
 

Hasan Abolghasemi Golafshani                     Mohammad Javad Amiri                        Ehsan Rouhi 
 

Abstract  The design and development of high-performance airfoils is essential for the development of the aviation 

industry. At larger angles of attack, higher lift and shorter flight bands are achieved. But at high angle of attack, the 

phenomenon of flow separation occurs so that after the stall angle, the flow is completely separated from the upper 

surface of the wing, resulting in a sharp drop in lift and drag increase. In this study, an attempt has been made to prevent 

the separation of flow by using the moving surface in the ratio of high velocities on NACA 0012 airfoil and to improve 

the aerodynamic performance of NACA 0012 airfoil by increasing the lift force and reducing the drag force. The velocity 

ratio means the ratio of the moving surface velocity to the free flow velocity. This research was performed by numerically 

in two dimensions using Ansys Fluent and k-ω-SST turbulence model with SIMPLE algorithm. The use of a moving surface 

in the form of a rotating cylinder at the leading edge of the NACA 0012 airfoil at a high speed ratio, in addition to 

preventing current separation and increasing the lift, has negatively affected the drag, which indicates its propulsive 

force contribution. Of all the simulated states, the velocity ratio of 20 at attack angle of 24 with a lift coefficient of 3.564 

and a drag coefficient of -0.185 had the most favorable aerodynamic performance. 
 

Key Words  Flow Separation, Moving Surface, NACA 0012, Flow control, Lift, Drag.
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 1402 ،سه، شمارۀ پنجمسال سی و      محاسباتی در مکانیکعلوم کاربردی و نشریۀ 

 مقدمه
 مرزی و نحوه جدایش آن توسط پرندل از زمان معرفی مفهوم لایه

(Prandtl) محققان در تلاش برای کنترل لایه مرزی و جلوگیری ،

مرزی از لایه جریان جدایش باشند. از آنجایی کهاز جدایش آن می
 مرزیلایه کنترل جریان، کنترل از هدف پس شود،شروع می

مضر بودن پدیده جدایش و اتلاف زیاد انرژی،  دلیلبه .است

کنترل جریان یک امر مهم در جهت بهبود عملکرد وسایل پرنده 
مرزی و نگه داشتن آن ن فلسفه با انتقال انرژی به لایهاست. در ای

ها و وسایلی مانند: مکش نزدیک به دیواره با استفاده از روش
، ایجاده حفره در سطح، مولد گردابه، فعال، دمشفعال ، مکش غیر 

زبری، شکل دادن به لبه حمله، انتقال حرارت، برانگیختگی 
از جدایش جریان جلوگیری  ، پلاسما و دیواره متحرکصوتی
 شود.می
کند تا از دو طریق این کار را مییک سطح متحرک تلاش  

با به حداقل رساندن حرکت نسبی بین سطح و جریان انجام دهد: 
مرزی و انرژی را به لایه مرزی جلوگیریآزاد از رشد اولیه لایه

کند. نیوتن احتمالا  اولین کسی بود که عملکرد میموجود تزریق 
مرزی را در مسیر توپ درحال چرخش مشاهده کرد، کنترل لایه

سال بعد  200ود. تقریبا  کاملا  شناخته نشده ب کاراییاگرچه اساس 
نیروی تولید شده توسط گردش جسم در  (Magnus) ، مگنوس

حال حرکت در سیال را مورد مطالعه قرار داد و از اثر آن برای 

ساخت کشتی با استوانه چرخان عمودی که جایگزین بادبان بود 
-گذاری شدهاستفاده کرد و از آن به بعد این اثر به اثر مگنوس نام

 فرت. استفاده از اثر مگنوس در مهندسی توسط سی[1] است

(Seifert)  گلدشتاین اصل کنترل لایه[2]خلاصه شده است .-

مرزی را با استفاده از یک سیلندر چرخان در لبه جلویی یک 
 .[1]صفحه صاف نشان داد 

حال، عملی     یک سططططح   با این  کاربرد  متحرک برای   ترین 
نشططان داده شططد. وی با   (Favre) مرزی توسططط فاورکنترل لایه

اسططتفاده از یک ایرفویل با سطططح بالایی که توسططط یک کمربند  
به    کردمیغلتک حرکت   روی دو   تأخیر ، توانسطططت جدایی را 

سد، جایی   درجه بر 55بیاندازد تا اینکه زاویه حمله واماندگی به 
 .[3]در آن محقق شده است  5/3که حداکثر ضریب بالابر 

های آیرودینامیکی تعدادی   ویژگین و همکارا  (Modi) مودی 
سططططو   عنوانبه های دارای سطططیلندرهای چرخان      از ایرفویل 

متحرک را بررسططی کردند. تحقیقات آنها حاکی از آن اسططت که  

تواند حداکثر  یک سططیلندر چرخان در لبه پیشططرو میاسططتفاده از 
افزایش دهد و همچنین زاویه حمله     73/2ضطططریب بالابر را تا    

 .[4,5,6]اندازد  تأخیردرجه به  48را تا  (Stall) واماندگی

 (Sreenivasan)و سرینیواسن (Strykowski) استریکوفسکی 
با قرار دادن مناسب سیلندر کنترل نزدیک استوانه اصلی، جریان 

ای را مورد مطالعه قرار دادند و بیان کردند اطراف سیلندر دایره

از عدد رینولدز  توانند ریزش گرداب آن را در طیف وسیعیمی
یک مقاله مروری  مودی. همچنین [7]کنترل کنند  100تا  40بین 

 هامتحرک بر روی ایرفویل مرزی توسط سطحدر مورد کنترل لایه
های مختلف عناصر چرخاننده مورد ارائه داد و اثرات موقعیت

 . گارنی[1]مرزی را مقایسه کرد استفاده برای تزریق انرژی به لایه
(Garni)  و همکاران از یک سیلندر چرخان در لبه حمله ایرفویل
استفاده  0024ناکا  یک سطح متحرک بر روی ایرفویل عنوانبه

افزایش دهد و  63/1به  85/0تواند ضریب برآ را از کرده که می
 . [8]به تأخیر اندازد  ٪160زاویه واماندگی را تا حدود 

دو سیلندر کنترل ای با جریان گذشته از یک سیلندر استوانه 
عددی مورد بررسی قرار  صورتبه (Mittal) ، توسط میتالدوار

گرفت. وی تأثیر فاصله بین سیلندر اصلی و کنترلی را بررسی 

کرد و دریافت که این فاصله یک پارامتر مهم در بدست آوردن 
 . همچنین پاتنایک[9]عملکرد بهینه سیستم کنترل جریان است 

(Patnaik) و وی (Wei) ها در پشت یک برای سرکوب گردابه

ای ای از طر  تزریق ممنتم زاویهبا سطح مقطع نیم دایره استوانه
با استفاده از سطح متحرک برای یکنواخت سازی میدان سرعت 

از یک سطح  و همکاران (Sahu) هو. سا[10]استفاده کردند 

برای  0012چرخان واقع در قسمت جلوی یک ایرفویل ناکا 
. سلیمی [11]مرزی استفاده کردند تزریق انرژی و ممنتم به لایه

-اثرات مکانعددی  صورتبه و سلیمی پور (Salimipour) پور

های سطح متحرک بر روی قدرت و ضریب پسا و حالت ریزش 
ی را با چند سرعت در جریان اها در پشت یک سیلندر دایرهگردابه

آرام بررسی کردند. همچنین دریافتند که برخی از سطو  متحرک 
دهند میضریب پسا و نیاز کل قدرت حرکت سیستم را کاهش 

به کنترل جریان اطراف  و همکاران (Assi) همچنین آسی .[12]
ای با استفاده از هشت استوانه مدور کوچک در سیلندر استوانه
پور . سلیمی[13]پرداختند  100ر اصلی در رینولدز اطراف سیلند

سازی مکان و سرعت سطح متحرک به بررسی و بهینه و یزدانی
تاثیر سطح متحرک  و پرداخته 809Sبرروی ایرفویل توربین باد 
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علوم کاربردی و محاسباتی در مکانیکنشریۀ  1402 ،سه، شمارۀ پنجمسال سی و        

 .[14]اند بر ضرایب برآ، پسا و توان توربین باد را بررسی کرده
 [11]و همکاران  ساهودر پژوهش حاضر از هندسه پژوهش  

استفاده شده است. سرعت سطح متحرک براساس نسبت آن با 

شود. در بیان میتعیین و با نام نسبت سرعت سرعت جریان آزاد 
های و همکاران سطح متحرک در نسبت سرعت ساهوپژوهش 

ها نیز است. همچنین در دیگر پژوهشزیر چهار بررسی شده

هدف این مقاله باشد. نسبت سرعت برای سطح متحرک پایین می
خواهیم و می بررسی اثر سطح متحرک در نسبت سرعت بالا است

را با نرخ  سرعتین افزایش سرعت را بررسی کنیم پس تاثیر ا

بنابراین در این پژوهش به بررسی اثر  دهیم.مشخصی افزایش می
 Leading) هطول وتر در لبه حمل 1/0یک استوانه مدور با قطر 

Edge)  و  15، 10 ،5های در نسبت سرعت 0012ناکا ایرفویل

است.این بررسی بر روی ضرایب برآ و پسا پرداخته شده 20
 Kω-SST (Shearی دوبعدی و عددی با مدل آشفتگ صورتبه

Stress Transport )شود. همچنین بر اساس پژوهش انجام می
ر ثانیه، فشار جریان متر ب 1ساهو و همکاران سرعت جریان آزاد 

کلوین و طول وتر ایرفویل  298پاسکال، دمای جریان  101325
 باشد.متر می 1
 

 معادلات حاكم
سازی و حل عددی هر جریانی باید مشخصات جریان برای شبیه

سازی دقیق و کم و معادلات مربوط به آن مشخص باشد تا شبیه
متر بر ثانیه و نسبت  1هزینه انجام پذیرد. سرعت جریان آزاد 

 (Mach) باشند که ماخمی 20و  15، 10، 5حرک سرعت سطح مت

خواهد بود. پس با فرض  3/0جریان در همه موارد کمتر از 
بودن و لزج بودن جریان،  (Incompressible) ناپذیرتراکم

 سازی کافی هستند،که برای شبیه معادلات حاکم بر جریان

ند شوزیر بیان می صورتبه باشد کهجرم و ممنتم می معادلات بقا
: 
 

(1) ∇. V⃗ = 0 
(2) ρ 

∂V⃗ 

∂t
+ ρ ∇. (V⃗ V⃗ ) = −∇P + ∇. (τ̿)  

 

چگالی   ρفشار استاتیکی،  Pبردار سرعت،   V⃗⃗در معادلات بالا  
ریان  ه به اینکه ج  با توج   تانسطططور تنش برشطططی اسطططت.    τ̿و 

انتقال حرارت و چشططمه حرارتی اسططت و هیچگونه  ناپذیرتراکم
در فیزیک مساله وجود ندارد پس نیازی به معادله انرژی نخواهد 

 بود.  
 و  هوپیشططنهاد شططده توسططط سططا   همچنین مدل آشططفتگی  

 Kω-SST مدلباشططد. می Kω-SST، مدل آشططفتگی [11]همکاران 

بندی دقیق و قوی  فرمول کارامدبرای ترکیب   [15]توسطططط منتر 
مسططتقل از جریان  K-ε حیه نزدیک دیوار با مدل در نا  K-ω مدل

آزاد در میدان دوردست، توسعه داده شده است. برای رسیدن به      

شده   K-ωبندی زیر به مدل با فرمول K-ε این منظور، مدل تبدیل 
 است:
 

∂κ

∂τ
+ �̅�j

∂κ

∂xj
= Pk − β∗ωκ +

∂

∂xj
[(ν + σkνt)

∂κ

∂xj
]            (3)  

 

∂ω

∂τ
+ �̅�j

∂ω

∂xj

= αs2 − βω2 +
∂

∂xj

[(ν + σωνt)
∂ω

∂xj

] + 

 

                            2(1 − F1)
σω2

ω

∂κ

∂xi

∂ω

∂xi

 

(4) 
کند به انرژی سنتیکی آشفته اشاره می k، (4)و  (3)در روابط  
محدود کننده تولید     Pkکند.  به نرخ پخش ویژه اشطططاره می  𝜔و 

 متغیرهایمفهوم ضطططرایب و تابع ترکیب اسطططت .  F1اسطططت و 
 موجود است.   [15]منتر مختلف در 

 
 عدديحل 

 بنديهندسه و شبكه
 و ر در این پژوهش همانند پژوهش ساهومورد نظ هندسه

نظر ناکا  است. بدین صورت که ایرفویل مورد [11]همکاران 
ای باشد که در لبه حمله آن استوانهمتر می 1با طول وتر  0012
طول وتر،  001/0طول وتر با فاصله  1/0ای شکل با قطر دایره

-نمایش داده شده (1)نسبت به ایرفویل قرار گرفته که در شکل 

دوبعدی  صورتبهباشد که این پژوهش است. لازم به ذکر می
 شود.انجام می

 

 

 هندسه ایرفویل به همراه سطح متحرک در لبه حمله  1شکل 

 

که      ندسطططه و شطططب ندی از نرم برای رسطططم ه یت ب  افزار گمب
(Menter)        شده از نوع با شبکه بندی انجام  ست.  شده ا ستفاده   ا
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 +𝑦ای است که مرزی به گونهو شبکه لایه (Structured) سازمان
یک  ندازه فضطططای        کمتر از  یک شطططود. همچنین ا حداکثر  یا 

برابر طول  10محاسطباتی در راسطتای جلو، بالا و پایین به اندازه   

برابر طول وتر ایرفویل در نظر گرفته     20انتها به اندازه    وتر و در 
نمای کلی از فضططای محاسططباتی،    (2)اسططت. در شططکل   شططده

دی بر روی ایرفویل با بنبندی و نمای نزدیک از شطططبکه   شطططبکه 

در لبه چرخان و نزدیک سطح  قابل مشاهده است. سطح متحرک
ش ریزتر حسططاسططیت و تاثیر بیشططتر بر نتای  ، م  دلیلبهایرفویل 

و تغییرات نواحی   شده است تا لایه مرزی با کیفیتی داشته باشیم    
 .چرخان را بهتر دریافت کنیم

 

 
 )الف(

 
 ()ب

)ب( بندی و نمای کلی از فضای محاسباتی، شبکه)الف(   2شکل 

 بندینمای نزدیک از شبکه

 

 شرایط مرزي
  (Boundary Conditions) در این پژوهش از سه نوع شرط مرزی

 Pressure) ، فشططارخروجی(Velocity Inlet) سططرعت ورودی

Outlet) و دیوار(Wall)     به نمایش  (3)استفاده شده که در شکل
درآمده است. در شرط مرزی سرعت ورودی، سرعت و راستای       

شود. در شرط مرزی فشار خروجی نیز    جریان ورودی تعیین می
ی دیوار مقدار فشار در مرز خروجی اعمال شده است. شرط مرز

سططططح  دهندهنشطططانبرای سططططح ایرفویل و دیواره دایروی که 
متحرک حول  سطحشود. همچنین به  باشد، اعمال می می متحرک
شطططود. در شطططرط مرزی دیوار مختصطططات دوران داده می مبدآ 

شططود و با اعمال شططرط عدم هیچگونه شططار حرارتی اعمال نمی
 لغزش، سرعت بر روی دیواره نیز صفر است.

 

 
 

 شرایط مرزی  3شکل 

 
 مدل آشفتگيتنظيمات 

 فلوئنت برای فرضپیشات برای تنظیمات مدل آشططفتگی، تنظیم
 اعمال شده است. Kω-SSTمدل آشفتگی 

 
 گرتنظيمات حل

 (Fluent) افزار انسیس فلوئنتز نرمسازی عددی ابرای شبیه
 گر فشار مبنا( استفاده شده است. در ابتدا نوع حل19-1نسخه )

(Pressure-Based) 3/0شود چون عدد ماخ کمتر از یانتخاب م 
برای  تر است.گر مناسباست، چگالی ثابت است و این نوع حل

انتخاب شده و نوع ( Simple) سیمپلالگوریتم حل روش 
برای  است. همچنین فرضپیش صورتبهسازی معادلات گسسته

 (Under Relaxation Factors) ضرایب تخفیف تمامی معادلات

 mesh motionبرای قسمت چرخان از  است. قرار داده شده 2/0
  کنیم.ی مدنظر را اعمال میهاسرعتکنیم و استفاده می

ای اسططت که ضططرایب برآ و معیار همگرایی برای حل بگونه 

شابه        سانات تکراری و م سا در هر تکرار از حل، ثابت و یا نو پ
  داشته باشند.

 نتایج
 استقلال از تعداد شبكه 

سططازی عددی پرداخته شططود باید از عدم  قبل از آنکه به شططبیه
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ابعاد شطططبکه محاسطططباتی اطمینان        تاثیرپذیری نتای  از تعداد و    
سا از تعداد         ستقلال نتای  برآ و پ شود. برای این کار، ا صل  حا

کا      نا که بر روی ایرفول  یه حمله    0012شطططب درجه،   10در زاو

این زاویه ، بر روی جریان اعمال خواهد  سططت.بررسططی شططده ا
ست، نتای  برای تعداد    (4)همانطور که از شکل   شد.  مشخص ا

توان پس می تغییرات چندانی ندارد ،به بیشططتر  150000شططبکه  

بیان نمود که در این تعداد از شبکه، نتای  مستقل از تعداد شبکه    
 است.
 

 
 الف()

 
 ب()

 

الف( )درجه.  10استقلال نتای  از تعداد شبکه در زاویه حمله   4شکل 

 ب( ضریب پسا) ،ضریب برآ

 

 حل عددي (Validation) اعتبارسنجي
، در ابتدا باید از Kω-SSTسازی با مدل آشفتگی   برای انجام شبیه 

صحت حل عددی اطمینان حاصل شود. برای انجام این کار یک 
سنجی بر روی  بدون  0012ایرفویل ناکا  ضریب برآ برای  اعتبار

 0012متحرک و اعتبارسنجی دیگری بر روی ایرفویل ناکا   سطح 
سطح  سرعت     به همراه  سبت  ه از شد ارائهبا نتای   1متحرک با ن
ساهو  شده  [11]و همکاران  پژوهش  شکل   انجام  به  6.5که در 

شکل    ست.  به خوبی، صحت حل عددی با   (5)نمایش درآمده ا
 دهد.را در این پژوهش نشان می Kω-SSTآشفتگی مدل 

 

 
بر روی  [11]و همکاران  هواعتبارسنجی با نتای  سا 5 شکل 

ایرفویل بدون سطح متحرک و به همراه سطح متحرک در نسبت 

 1سرعت 

 

 سازينتایج حاصل از شبيه 
صحت حل         شبکه و  سبت به تعداد  ستقلال نتای  ن حال که از ا

 سازی ایرفویل به همراه شد نوبت به شبیه   عددی اطمینان حاصل 
سرعت    سطح متحرک  سبت  و حالت   20و  15، 10، 5های در ن

سبت      میبدون سطح متحرک   سا ن رسد. ضریب نیروهای برآ و پ
 (6-6)ها در شططکل به زاویه حمله برای تمامی نسططبت سططرعت

 آمده است.

شکل    سزای      (6)آنچه که در نگاه اول از  ست تاثیر ب نمایان ا
شد. ضریب    قرار گرفته در لبه حمله ایرفویل می طح متحرکس  با

و ضریب نیروی پسا    رآ با افزایش نسبت سرعت افزایش  نیروی ب

ترین دسططتاورد، در کاهش نیروی پسططا  کاهش یافته اسططت. مهم
سرعت ن     می سبت  شد. با افزایش ن سا کاهش    ه با ضریب پ تنها 
نسبت سرعت  شود. از یابد بلکه نیروی پیشرانش نیز ایجاد میمی

سا منفی می    10 ضریب پ شد که حاکی از ایجاد نیروی  به بالا  با
 پیشرانش است.

ظار می      مزیت دیگر سططططح   رفت،   متحرک همانگونه که انت

جلوگیری از جدایش جریان اسططت. این مزیت برای زاویه حمله 
  کانتور (7)مشططخص اسططت. در شططکل  (7)درجه در شططکل  24
(Contour)   اه خطوط جریان سطططرعت به همر (Streamline) در 

درجه برای ایرفویل بدون سططططح متحرک و به همراه      24زاویه  
سرعت    سطح  سبت  درآمده  به نمایش 20و  5های متحرک در ن

سطح   ست. ایرفویل بدون  درجه در  24متحرک در زاویه حمله  ا

ی که جریان کاملا از سططططح    طوربه حالت واماندگی قرار دارد     
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سطح      دبالایی ایرفویل ج ستفاده از  ست و با ا شده ا متحرک و  ا 
سرعت، ناحیه جدایش جریان م   سبت  حو و از جدایش افزایش ن

به    جریان جلوگیری شطططده  یل این امر تزریق انرژی  اسطططت. دل

سطح   لایه سط  سرعت      متحرک می مرزی تو سبت  شد. هرچه ن با
شده به لایه      شد، انرژی تزریق  شتر با شتر خواهد  بی مرزی نیز بی

ش  سرعت     (7)کل بود. در  سبت  شد، گرچه   می 5هنگامی که ن با

ست اما هنوز  شده ا  از جدایش جریان به میزان زیادی جلوگیری
شططود. با جدایش جریان از سطططح بالایی ایرفویل مشططاهده می 

و افزایش انرژی تزریق شططده به  20افزایش نسططبت سططرعت به 
 است.کامل جلوگیری شده  طوربهش جریان مرزی از جدایلایه

 

 
 

بر روی ایرفویل بدون سطح متحرک و به همراه ضرایب برآ و پسا   6شکل 

های متفاوت الف( ضریب برآ ب(ضریب در نسبت سرعتسطح متحرک 

 پسا

 

 
 

 
 

 
 24کانتور سرعت و خطوط جریان برای زاویه حمله   7شکل 

ب(ایرفویل به همراه ) ،الف( ایرفویل بدون سطح متحرک) :درجه

ج( ایرفویل به همراه سطح ) ،5در نسبت سرعت  سطح متحرک

 20متحرک در نسبت سرعت 
 

شد مهم   ستاورد این پژوهش، ایجاد  همانطور که بیان  ترین د
باشد. دلیل این امر های بالا مینیروی پیشرانش در نسبت سرعت

سم          را می سای کل و ر سبت به پ شاری ن سای ف سهم پ توان در 
جو کرد. این جست و جو   ضریب فشار بر روی سطح جست و     
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 (1)درجه انجام شطططده اسطططت. در جدول  24برای زاویه حمله 
ضریب پسای کل و سهم پسای فشاری و اصطکاکی برای زاویه       

ها و ایرفویل بدون درجه در تمامی نسطططبت سطططرعت   24حمله 

 (1)متحرک گزارش شططده اسططت. همانگونه که از جدول  سطططح
ست در     شخص ا سطح م سای   حالت ایرفویل بدون  متحرک، پ
تری نسططبت به پسططای اصطططکاکی دارد به فشططاری سططهم غالب

ص  ای که میگونه سای ا شاری    طتوان از پ سای ف کاکی در مقابل پ
متحرک در لبه حمله  ر نمود. اما با اسططتفاده از سطططحصططرف نظ

، به میزان قابل توجهی از پسططای 5ایرفویل، در نسططبت سططرعت 

است. البته پسای    شده  فشاری کاسته و کمتر از پسای اصطکاکی    
اصطططکاکی افزایش یافته که حاصططل از افزایش سططرعت جریان  

 مرزی توسططط سطططح مرزی به واسطططه تزریق انرژی به لایهلایه

سرعت        سبت  شاری در ن سای ف ست. گرچه پ کاهش  5متحرک ا
باشططد، در نتیجه چشططمگیری داشططته اما همچنان میزان مثبتی می

ش     ست. با رجوع به  سای کل مثبت ا شاهده کانتور    (7)کل پ و م
شود که گرچه  به میزان  ، مشاهده می5سرعت در نسبت سرعت   

ی از جدایش جریان جلوگیری شطططده اما همچنان      ایهقابل توج   
شططود. به جدایش جریان از سطططح بالایی ایرفویل مشططاهده می 

، پسططای فشططاری سططهم قابل   5رعت همین دلیل در نسططبت سطط
 ای از پسای کل را دارد.هملاحظ

 
 درجه 24زاویه حمله  ضریب پسا کل، فشاری و اصطکاکی در  1جدول 

 

 نوع پسا پسای کل پسای فشاری پسای اصطکاکی

 بدون سطح متحرک 7736/0 7724/0 0012/0

 5نسبت سرعت  0447/0 -0116/0 0331/0

 10نسبت سرعت  -0023/0 -0734/0 0711/0

 15نسبت سرعت  -0812/0 -1939/0 1127/0

 20نسبت سرعت  -185/0 -342/0 157/0

 

 طوربهدر ادامه با افزایش نسططبت سططرعت از جدایش جریان  
گزارش شده،   (1)شود و هماگونه در جدول  کامل جلوگیری می

شاری ایجاد نمی    سای ف شود بلکه میزان آن منفی بوده که  نتنها پ
باشد. گرچه با افزایش نسبت   نشان از ایجاد نیروی پیشرانش می  

یابد اما پسططای فشططاری  ای اصطططکاکی افزایش میسططرعت پسطط
شوند. تر شده که در مجموع باعث منفی شدن پسای کل میمنفی

شاری منفی          سای ف شی از پ شده نا شرانش ایجاد  پس نیروی پی
اسططت. دلیل افزایش پسططای اصطططکاکی همانطور که بیان شططد   

مرزی به واسططططه تزریق انرژی به    افزایش سطططرعت جریان لایه   
 متحرک است. ی توسط سطحمرزلایه
ار ضریب فشار بر روی سطح ایرفویل     در ادامه با رسم نمود  

متحرک، علت منفی شدن پسای فشاری مشخص شده        و سطح 
شکل     ست. در  سطح برای       (8)ا شار بر روی  ضریب ف نمودار 

ایرفویل بدون سطح متحرک و به همراه سطح متحرک در نسبت    

ست. همانطور که از       20و  15، 10، 5های سرعت  شده ا سم  ر
سطح متحرک،       (8)شکل   ست در حالت ایرفویل با  شخص ا م

کند و هرچه نسبت   ضریب فشار در لبه حمله به شدت افت می   

شتر خواهد بود. از          شار نیز بی ضریب ف شد افت  شتر با سرعت بی
 یابد.طرفی ضریب فشار در اکثر نواحی دیگر افزایش می

 

 
 

نمودار ضریب فشار بر روی سطح برای ایرفویل بدون سطح   8شکل 

 های مختلفمتحرک و به همراه سطح متحرک در نسبت سرعت

 

حالت شماتیکی از نیروهای فشاری اعمال شده بر  (9)شکل  
شان می  برایندسطح ایرفویل و   ساس شکل   آنها را ن  (8)دهد. برا

سا      سیار کمتر از  شار در لبه حمله ب یر نقاط روی سطح  ضریب ف
به حمله بسطططیار        ایرفویل می  باشطططد پس نیروی فشطططاری در ل

 برایندرود تر از سطططایر نقاط اسطططت. در نتیجه انتظار می کوچک

به سمت لبه حمله  (Trailing Edge) نیروهای فشاری از لبه فرار
و  Yد که با تجزیه این بردار نیرو سطهمی از آن در راسطتای   باشط 

هت      یان یعنی ج هت جر قرار  X– سطططهمی دیگر در خلاف ج

–نیروهای فشاری که در راستای    برایندگیرد. سهمی از بردار  می

X     شرانش می سبب ایجاد نیروی پی ست،  توان به شود. پس می ا
شار در لبه         ضریب ف شار و  ست یافت که کاهش ف این نتیجه د

شاری منفی می     سای ف سبب ایجاد پ سبت  شود و هرچه  حمله  ن
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سرعت بیشتر شود افت فشار در لبه حمله بیشتر، پسای فشاری         
شططود. همچنین میتر و نیروی پیشططرانش بیشططتری ایجاد  منفی

ستای     برایندسهمی از بردار   شاری که در را ست    Yنیروهای ف ا

 شود.سبب افزایش نیروی برآ می
 

 
 

شماتیکی از نیروهای فشاری اعمال شده بر سطح ایرفویل و   9شکل 

 آنها برایند
 

 گيرينتيجه

سطح متحرک     سی اثر  ستوانه    صورت بهدر این پژوهش به برر ا
شی قرار گرفته در لبه حمله ایرفویل ناکا   سبت   0012چرخ در ن

درحالت ایرفویل بدون  های بالا پرداخته شططده اسططت. سططرعت
درجه اسططت و بعد از  11واماندگی سطططح متحرک زاویه حمله 

کامل از سططططح بالایی ایرفویل        طوربه جریان   ،این زاویه حمله  

تری  شططود که در این حالت پسططای فشططاری سططهم غالبجدا می
 نسبت به پسای اصطکاکی بر پسای کل دارد.

استفاده از سطح متحرک سبب جلوگیری از جدایش جریان،      

سا می واماندگی ایرفویل، افزایش برآ و  سطح    کاهش پ شود. اثر 

سرعت    سبت  ست و هرچه  اهای مختلف متفمتحرک در ن وت ا

 است.  ترمطلوبآیرودینامیکی آن نسبت سرعت بیشتر باشد اثر      

شده به لایه     سرعت، انرژی تزریق  سبت  شتر   با افزایش ن مرزی بی

افتد در نتیجه پسططای می تأخیرشططده و جدایش جریان بیشططتر به 

جدایش جریان است به میزان زیادی کاهش  فشاری که ناشی از   

شده   از بین حالت یابد.می سی  سرعت     ،های برر سبت   در 20ن

و ضطططریب پسطططا  564/3درجه با ضطططریب برآ  24زاویه حمله 

 ترین عملکرد آیرودینامیکی را داشته است.، مطلوب-185/0

ترین دستاورد این پژوهش در ضریب پسای منفی است.      مهم 

باشد. هرچه  شانه ایجاد نیروی پیشرانش می  ضریب پسای منفی ن  

نسبت سرعت بیشتر باشد نیروی پیشرانش ایجاد شده نیز بیشتر         

اسططت. منبع نیروی پیشططرانش ایجاد شططده پسططای فشططاری منفی 

باشد. دلیل ایجاد پسای فشاری منفی، کاهش شدید فشار در       می

نیروهای   برایند شطططود باشطططد که باعث میلبه حمله ایرفویل می 

فرار به سمت لبه حمله باشد.   اری اعمال شده بر سطح از لبه   فش 

و سططهمی  Yبا تجزیه این بردار نیرو سططهمی از آن در راسططتای  

هت       یان یعنی ج هت جر گیرد. قرار می X–دیگر در خلاف ج

ستای    برایندسهمی از بردار   است،   X–نیروهای فشاری که در را

سهمی از بردار       شرانش و  نیروهای  ایندبرسبب ایجاد نیروی پی

  شوداست، سبب افزایش نیروی برآ می   Yفشاری که در راستای   

با افزایش نسططبت  (. از طرفیرجوع شططوع شططود  9) به شططکل 

صطکاکی نیز افزایش می     سای ا  دلیلبهیابد که این امر سرعت، پ

سرعت جریان لایه  سطه تزریق انرژی توسط    افزایش  مرزی به وا

 دلیلبهمرزی اسططت. اما در مجموع سطططح متحرک به جریان لایه

منفی بودن پسططای فشططاری، پسططای کل مقداری منفی دارد که   

، در نسطبت سطرعت بالا   نمایانگر ایجاد نیروی پیشطرانش اسطت.  

سایر مقالات         ست و از آنجایی که در  شده ا صل  نتای  فوق حا

سبت   ست ، چنین نتایجی      ی پایینهاسرعت ن شده ا سی  تر برر

این پژوهش با  اختلاف اصططلی میان ینا اسططت و نشططده گزارش

 است.   ی پیشینهاپژوهش

توان بیان نمود که اسططتفاده از سطططح متحرک   در مجموع می 
استوانه چرخشی قرار گرفته در لبه حمله ایرفویل ناکا     صورت به

های بالا، عملکرد آیرودینامیکی ایرفویل  در نسبت سرعت   0012
شم  شیده و را به میزان چ سطح  می گیری بهبود بخ توان از خود 

 موتور پیشرانش هواپیما استفاده نمود. عنوانبهمتحرک نیز 

 
 مئعلافهرست 

C وتر ایرفویل 

DC ضریب پسا 

LC ضریب برآ 

PC ضریب فشار 
P فشار ،Pa 
X مکان و جهت 
Y جهت مکان و 
V  ،سرعت سیالm/s 
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