
    
 

221 
 

 1شماره -12سال 

 1402بهار و تابستان 
 
 

 نشریه علمی
 

 ری هوافضادانش و فناو 
 
 

 ری هوا فضا

 

 

 
 

  
ی 

د
 ع

عه
طال

م
سه

د
بع

صه
شخ

 م
بر

ش 
دم

ه 
وی

 زا
یر

تأث
ی 

ی 
ها

 

 
ل 

 با
طع

مق
ک 

ی ی
میک

ینا
ود

یر
آ

ل
وی

رف
ا ای

ب
N

A
C

A
 0

0
1

2
 

 

 

هاي آيرودينامیکي يک مقطع بال با  ي تأثیر زاويه دمش بر مشخصهعدب  سهمطالعه عدي 
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  چکیده

در  NACA0012دمشي و زاويه دمش بر ضرايب و پارامترهاي عملکرد آيرودينامیکي ايرفويل متقارن تأثیر جت در اين مطالعه 

Re=4×106 ي دمش در نزديکي لبه حمله ریکارگ بهبا  لیفت و درگ بايضر تغییرات. ي بررسي شده استبعد سه صورت به

ي بعد سهاي، از حل  ي دايرهها سوراخشدند. با توجه به اعمال دمش از طريق  يبررسدرجه  20تا  12ايرفويل براي زواياي حمله 

ناپذير و پايا حول يک مقطع بال  تحلیل و مطالعه استفاده شد. تحلیل انجام شده در اين حالت با فرض جريان تراکم منظور به

کاهش  وموجب افزايش در میزان لیفت تولیدي  يطورکل دمش بهافزار فلوئنت انجام شد. نتايج نشان دادند  ي در نرمبعد سه

و درگ دارد، به  فتیل بيضرا رب يزیدرجه تأثیر ناچ 14حمله کمتر از  يايدمش در زواشود. نتايج نشان دادند که مي درگ

و  لیفت ضريبدر  شيافزا نيشتریشود. ب يدر نظر گرفته م بالاحمله  يايدمش در زوااثرات فقط  است که لیدل نیهم

 نيمؤثرتر دهديج نشان مينتا افتد که زاويه واماندگي است.اتفاق مي درجه 16حمله  هيزاودر  بیشترين کاهش در ضريب درگ

 است.صفر درجه نسبت به سطح يا همان دمش مماسي در افزايش ضريب لیفت، زاويه نزديک به زاويه دمش 

 ، دمش، ضرايب لیفت و درگ، کنترل جريان، دينامیک سیالات محاسباتيNACA0012 ايرفويل :های کلیدی واژه 

Three-dimensional numerical study of the effect of blowing angle on 

the aerodynamic characteristics of a wing section with NACA 0012 

airfoil  

Amir Fallahian1, Arash Shams Talegheni2, Kazem Esmailpour3 

1- PhD Candidate, Department of Mechanical Engineering, Islamic Azad University, Damavand Branch, Damavand 

2- Assistant Professor, Aerospace Research Institute, Tehran, Arash.taleghani@gmail.com 
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Abstract 

In this study, the effect of blowing angle on coefficients of aerodynamic of NACA0012 airfoil at 

Re=4×106 has been investigated. In the present research, the effect of three-dimensional blowing jet on 

the aerodynamic performance of the wing has been considered. The changes of lift and drag 

coefficients were studied by using the blowing near the leading edge of the airfoil for angles of attack 

of 12, 14, 16, 18 and 20 degrees. Due to the application of blowing through circular holes, a three-

dimensional solution was used for the purpose of analysis and study, which will be computationally 

expensive. The analysis carried out in this case was performed with the assumption of incompressible 

and steady flow around a three-dimensional wing section in Fluent software. The results showed that 

the blowing has a negligible effect on the lift and drag coefficients at angles of attack less than 14 

degrees. It is for this reason that only the effects of the blowing at high angles of attack are considered. 

The greatest increase in the lift coefficient and the greatest decrease in the drag coefficient occurs at 

the angle of attack of 16 degrees, which is the stall angle. The results showed that as the jet angle 

increases, the aerodynamic performance decreases.  

Keywords: flow control, CFD, NACA0012 airfoil, blowing, lift and drag coefficients 
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 . مقدمه1
 زیآنال دربارۀ ياديمطالعات ز طي چند دهه اخیر

 يو تجرب يصورت عدد به ليرفويا يکیناميروديآ

 يمحاسبات الاتیس کیناميانجام شده است. د

(CFD) هاي  روش نیخود را در ب گاهياکنون جا

 انيوتحلیل جر تجزيه يبرا يلیو تحل يتجرب

کرده  دایانتقال حرارت و مسائل مختلف پ ال،یس

 يروش برا نياز ا فادهو است ]3-1[است 

 هيتر شده است. لاجيرا يوتحلیل مهندس تجزيه

 شتریدر ب يطراح يرا برا ياديمشکلات ز يمرز

کند.  مي جاديا الاتیس کیهاي مکان نهیزم

 اي يمرز هيلا تيريمد يبرا افتهي هاي توسعه روش

درگ،  يرویلیفت و کاهش ن يروین شيافزا

 انيجر ترلکن اي يمرز هيعنوان کنترل لا به

 يابیدست انيشوند. هدف از کنترل جر شناخته مي

درگ کمتر در  يرویو ن شتریلیفت ب يرویبه ن

 يکیناميروديعملکرد آ شيافزا تيو درنها ليرفويا

 ليرفوينسبت لیفت به درگ است. ا شيبا افزا

 عيهاي مورداستفاده در صنا از هندسه يکي

 افاطر انيوتحلیل جر مختلف است. تجزيه

 يمانورها کوپتر،یهل يها در روتورها ليرفويا

 يطراح ،يها، صنعت خودروسازيکشت ما،یهواپ

. زيادي دارد تیها اهم نیها و توربوماش برج

پرواز باعث  نیبال در ح بر روي انيجر ايشجد

شود که  درگ مي يروین شيکاهش لیفت و افزا

کند  ديهدرا ت مایهواپ يداريو پا ييتواند کارا مي

 ،يهوافضا و هوانورد قاتیدر تحق نی. همچن]4[

شود.  ميمنجر  زينو دیبه تول انيجدايش جر

غلبه بر  يبرا انيهاي کنترل جر ستمی، سرو نيازا

هاي  کیاست. تکن ازیموردن يمشکلات نیچن

مهم در  نهیزم کيعنوان  به انيکنترل جدايش جر

. ]5-6[در نظر گرفته شده است  الاتیس کیمکان

هاي فعال  با استفاده از روش انيکنترل جر

شي و دمش پالسي دم يها مثال جت عنوان به

-21[، عملگرهاي پلاسمايي ]12[مکش  ،]11-7[

امواج  ،]22-23[ يجت مصنوع يها محرک ،]13

ي ها محرک، ]24-28[آکوستیک سطحي 

و فلپهاي  ]29-30[مگنتوهیدرودينامیک 

 يها روش اي ]31-32[هوشمند و متحرک 

سطوح و  ]33[به مانند مولد گردا رفعالیغ

بهبود کارايي يک به تواند  مي ]34-36[ متخلخل

 . سیستم سیالاتي کمک نمايد

هاي کنترل  کیاز تکن يکيو ناپايا  پايادمش 

است. روش دمش شامل  ليرفويا يايش روجد

 قيبا دمش هوا از طر يمرز هيبه لا يافزودن انرژ

 کينزد انيبه جر دنیبخش يها و انرژشکاف

 کيسازد بر  است که آن را قادر مي هواريد

 يتر غلبه کند. مطالعات تجرب فشار بزرگ انيگراد

از  انيکنترل جدايش جر يبرا ياديز يو عدد

و  پايااست و هر دو روش  دهانجام شطريق دمش 

 شنهادیبه کنترل جدايش پ يابیدست يبرا ناپايا

 اند. شده

عددي يک  صورت به ]37[جیمز و همکارانش 

 NACA 0012شکاف دمش ثانويه را روي ايرفويل 

مطالعه کردند. بولم و  LA203Aو ايرفويل برآافزا 

 عنوان بهکارايي جت مصنوعي را  ]38[همکارانش 

يک دستگاه کنترل فعال براي بهبود عملکرد 

 NACA 0015آيرودينامیکي ايرفويل 

ها نشان داد که  وتحلیل کردند. نتايج آن تجزيه

استفاده از جت مصنوعي ضريب لیفت را حدود 

درصد افزايش و ضريب درگ را حدود  3/13

 ]39[درصد کاهش داد. تاجفر و عسگري  7/52

واماندگي  تأثیر يک جت دمش مماسي را در

بررسي کردند.  NACA 0012دينامیکي ايرفويل 

ها به اين نتیجه رسیدند که قرار دادن شکاف  آن

جت در محدوده بسیار کوچکي در بالادست 
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( CCWهاي ساعت ) گردابه خلاف جهت عقربه

اي بر ضرايب لیفت و درگ دارد.  العاده اثرات فوق

واماندگي  انيجر يبه بررس ]40[و بنارد  نیپچ

10 نولدزيدر ر NACA 0012ايرفويل  يور
با  6

آلماراس که مجهز به  -اسپارات يمدل آشفتگ

ها  آن. متقاطع بود پرداختند انيجرشي جت دم

 بيضر شود جت فعال مي ينشان دادند که وقت

 . ابدي مي شيافزا يتوجه لیفت به مقدار قابل

خود  يدر مطالعه تجرب ]41[مولر و همکارانش 

 يرو بر انيکنترل جر يبرا يدمش ياياز جت پا

که دچار واماندگي  ينو متقار میايرفويل ضخ

ها  استفاده کردند. آنشده بود،  قیعم يکیناميد

عنوان محل شکاف در نظر گرفتند و  دو مکان را به

 يریوتر در جلوگ %5در  اينشان دادند که دمش پا

از  شتریحمله بهاي  هيلبه حمله در زاو شياز جدا

 ؛باشد مؤثرتر مي اریحمله واماندگي بس هيزاو

حمله هاي  هيوتر فقط در زاو درصد 50 که يدرحال

 نیها همچن واماندگي مؤثر است. آن هيکمتر از زاو

و متوجه شدند  کردند يسرعت جت را بررس تأثیر

لبه  سرعت در سرعت جت کمتر از مقدار يکه وقت

دمش از شکاف لبه حمله،  ،باشد يمرز هيلا

 دتر،ي. در مطالعات جدکند مي عيا تسرر شيجدا

 يبرا قیطبدمش قابل ت زمیاز مکان ]42[ها  آن

استفاده  يکیناميکامل از واماندگي د يریجلوگ

 کردند.

صحت و  ]43[ و همکارانش يکونال پور

کنترل  يساز حاصل از شبیه يعدد يجنتا يدرست

هوا در ايرفويل  يبا دمش پايا انيفعال جر

NACA 0018 را بررسي کردندکم  نولدزيدر ر .

 بعد و سه بزرگ در دو هاي اديساز  ها از شبیه آن

و  يهاي تجرب بعد استفاده کردند و نتايج را با داده

کردند.  سهيمقا نولدزير نیانگنتايج حاصل از می

شکاف در لبه  کيها نشان دادند که حضور  آن

 يکیناميروديآ بيدر ضرا يتوجه حمله تأثیر قابل

کنترل فعال  ]44[دارد. پراکاش و همکارانش 

 لهیوس به NACA 2412را در ايرفويل  انيجر

ها  کردند. آن يبررس ايمکش و دمش پا

در شکاف شامل محل  گذارهاي تأثیر پارامتر

شکاف، نسبت سرعت جت به سرعت مرجع و 

در  انيمکش جر ايپاشش  هيعرض شکاف و زاو

و تأثیر سي را بررهر دو نمونه مکش و دمش جت 

و  يکیناميروديآ بيها را در ضرا پارامتر نيا

 .دندکر انیب انيجر شيجدا

 هيلا شيجدا يبه بررس ]45[بونسر و باهل 

پرداختند.  NACA 0012 ليرفويا يبر رو يمرز

 ي،سرعت جت دمش شيها با افزا آن يطبق بررس

که  يتا زمان افتد يم ریبه تأخ يمرز هيلا شيجدا

صورت کامل برطرف شود. اکبرزاده و همکارانش  به

را  NACA 0012 ليرفويدمش و مکش بر ا ]46[

موارد با  شتریو نشان دادند که در ب بررسي کردند

. ابدييدرگ کاهش م بيسرعت دمش ضر شيافزا

دمش را بر  انيکنترل جر ]47[و همکارانش  میک

جت  ،جيکردند. بر طبق نتا يبررس ليرفويايک 

 يکیناميدر واماندگي د ریخأباعث ت يمش مماسد

 .شود يم

 کنواختيتأثیر دمش  ]48[و همکارانش  اتو

 20 شو کاه را بررسي کردند Clark-y ليرفويبر ا

و  براموواآدرگ را نشان دادند.  يدرصد 40تا 

تأثیر جت دمش  يبه بررس ]49[سانداکوف 

پرداختند که بر  ليرفويا يک نمونه بر يمماس

ها اعمال دمش باعث کاهش درگ  آن جياساس نتا

اثر دمش و مکش  ]50[و همکارانش  يشد. فرهاد

و  سازي کردند را بهینه NACA 0012 ليرفويبر ا

روش  نيا انشان دادند که نسبت لیفت به درگ ب

کنترل جريان با . ابدي مي شيدرصد افزا 80تا 

تواند در سطوح بال  استفاده از دمش مي
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 استفادهدر مواقع اضطراري  ]51-52[ دهيد صدمه

 شود.

 جاديا ن،یشیهاي پ وهشژپ يتوجه به بررس با

ي دمش از طريق اين ریکارگ بهي و شکاف عرض

وهشگران ژهاي متداول پ ازجمله روش شکاف

دمش با  جاديا حال نيباا، متعدد بوده است

تاکنون  بعدي بر روي بال ي دمش سهریکارگ به

 اریش جاديا ياز طرف است و شده يبررس کمتر

در  نيهمراه است. بنابرا ييها يتبا محدود يعرض

 بعدي ي دمش سهریکارگ وهش حاضر، بهژپ

هاي  وهشژپ اساساست.  گرفتهموردتوجه قرار 

 يکیناميرودآي بيود ضراببر به عمدتاً نیشیپ

 نیز تغییراتحاضر  قیاستوار شده است. در تحق

ي دمش در ریکارگ بهبا  لیفت و درگ بايضر

با . شود مي يبررسنزديکي لبه حمله بال 

ي اثرات دمش از نیب شیپي اين مسئله ساز مدل

 NACA 0012طريق دمش بر روي بال با ايرفويل 

آيد. در اينجا سعي شده تا با بررسي  مي به دست

اثرات دمش درک بهتري از اين روش کنترل 

جريان حاصل شود. دمش در اين حالت بر روي 

 10سطح مکش ايرفويل نزديک به لبه حمله )

 سرعت  بهدرصد طول وتر( با نسبت سرعت جت 

شود. همچنین  اعمال مي 2جريان آزاد برابر با 

و  (θjet)سطح بال زاويه جت دمشي نسبت به 

و  يکیناميروديآ بيدر ضرا  پارامتر نيتأثیر ا

مورد مطالعه محاسباتي قرار  انيجر شيجدا

جت، ساختار  زاويهدرک اثر  يبرا .گرفته است

 دانیو م کیناميروديآ بيضرا راتییتغ ان،يجر

 .شده استتحلیل  و  تجزيه ليرفويا يسرعت بر رو

 

 ات حلمیتنظ. 2

 سازی هندسه و روش شبیهی بند شبکه -2-1

 انيجر يعدد يساز هیمطالعه، شب نيا يبرا

 NACA ليرفويا بال با کي يبر رو يبعد سه

حجم محدود  انيکننده جر با حل 0012

 يرهای. همه متغ(1)شکل  انجام شد ناپذير تراکم

هستند.  بدون بعد نجايشده در ا گزارش

 بدون بعد يهاي مشخصه مورداستفاده برا اسیمق

( cوتر ) ( و طول∞𝑈)آزاد  انيسرعت جر ،يساز

  است.

به اندازه  يمحاسبات دامنه

       , , 10,25 6,6 0.1,0.1x c y c z c      

 ليرفويسطح ا يلغزش رو عدم يشرط مرزاست.  

، در ثابت سرعت جت کي. شده استاعمال 

 ،يشود. در ورود يمشخص م ها محرک موقعیت

 يمرز طيو شرا تعیین شده کنواختي انيجر

شده ( استفاده راست دامنهو  چپ) يتقارن برا

استفاده  يدر خروج 1يخروجفشار  طي. شرااست

اجازه دهد که  دنباله يشود تا به ساختارها مي

 کينزد دانیم حلدر  اختلال جاديدامنه را بدون ا

 .نمايندترک 

 
های  موقعیت جتبا  نمای بالایی سطح ایرفویل .1 شکل

 دمش

 

 ليرفويا يساز هیشب يمورداستفاده برا شبکه

NACA0012  توسط برنامهAnsys Meshing 

نشان داده شده است.  2شود و در شکل  مي دیتول

𝑟0 جت با شعاعورودي 

𝑐
= واقع در سطح  0.01

 نيا .گرفته شده استدر نظر  ليرفويا ييبالا

به نقطه  کيوتر )نزد %10موقعیت در  هامحرک

𝑤 ( و با فاصلهيعیطب يشجدا

𝑐
= از هم در  0.1
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از  جت دمش يورود. رندیگ قرار مي عرضيجهت 

سطح  يرو ي سرعتمرز طيشرا اعمال قيطر

میدان محاسباتي به همراه شود.  وارد مي ليرفويا

نشان داده شده است و به  2  در شکل بندي شبکه

( اعمالي )بدون کنترل هواريد يمرز طيعنوان شرا

( پاياسرعت )دمش  يورود يمرز طيشرا اي

کنترل دمش تحت  شده است. يساز مدل

Re=4×106 و  18، 16، 14، 12حمله  يايدر زوا

 . ي شده استساز هیدرجه شب 20

 

 
 میدان محاسباتی یبند شبکه .2 شکل

 

 
در  یساز هیشب یبرا بندی شبکهی بعد سهنمای  .3 شکل

 با دمش -بدون دمش و ب -حالت الف

 

شبکه  ،يمرز هيبه منظور حل لا 3در شکل 

هاي  شکاف يو رو بالسطح  يرو محاسباتي

شبکه محاسباتي . انتخاب شده است ريزتردمنده 

شبکه لايه مرزي انتخاب  صورت بهاطراف ايرفويل 

برابر با مقداري ارتفاع سلول  نیو اول شده است

 . در نظر گرفته شده است Y+≈1 ثابت با

 
 مکانیزم كنترل دمش .4 شکل

 

 دمشمکانیزم  -2-2

مکانیزم دمش به  طور که در بالا ذکر شد همان

 يساز مدل 2سرعت يورود يمرز طيعنوان شرا

اثر دمش  هدف بررسيمطالعه  نيشده است و در ا

براي  ي در زواياي حمله مختلفبعد سه صورت به

است. در اين حالت  2نسبت سرعت جت برابر با 

 .استشده  فيتعرزير صورت  سرعت جت به

(1)  cos jetu V R     
 

(2)  sin jetv V R     
 

نسبت  Rآزاد،  انيسرعت جر V که در آن

 نیب هيزاو β ،آزاد انيسرعت جربه سرعت جت 

و  يآزاد و سطح جت محل انيجهت سرعت جر

θjet و جهت سرعت  يسطح جت محل نیب هيزاو

 جت است. يورود

 

 معادلات حاکم -2-3

 ،ناپذير ، تراکمپايابه صورت  الیس انيجر

 ن،يدر نظر گرفته شد. بنابرا يبعد و سه توربولانس

به شرح  مومنتمجرم و  يبقا يمعادلات حاکم برا

 :است ريز

(3) 
 

0

1

i

i

i
i j i j

j i j j

u

x

uP
u u v u u

x x x x






   
     

       

 فشار متوسط P ،(kg/m3ي )چگال ρ در آن که
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(Pa) ،ν يکینماتیس تهيسکوزيو (m2/s ) و�̅�  به

اشاره دارد. مؤلفه (m/s) سرعت نیانگیم
i ju u  

است که اثرات نوسانات  نولدزير يهاتانسور تنش

 يها داده است. تنش يرا در خود جا توربولانس

 يساز بوزينسک مدل بيتقر قياز طر نولدزير

متناسب با  يکه در آن بخش انحراف شوند يم

 توربولانس تهيسکوزيو قيتانسور نرخ کرنش از طر

 بيناپذير تقر شکل تراکم. شود يدر نظر گرفته م

 برابر است با:بوزينسک 

(4) 3

2

ji
i j t ij

j i

uu
u u v k

x x


 
     

     

 k، توربولانس تهيسکوزيو tvدر معادله فوق، 

 ijنوسانات سرعت و  يجنبش يانرژ نیانگیم

 يساز هیشب يبرا ن،يکرونکر است. بنابرا يدلتا

 اي يگرداب تهيسکوزيو عي، از توزتوربولانس انيجر

 قياز طر نولدزيتانسور تنش ر يبه جا توربولانس

مانند  يگرداب تهيسکوزيو توربولانس يها مدل

 ،يا معادله کي يها ، مدليجبر يها مدل

. شود ياستفاده م رهیو غ يا دو معادله يها مدل

 يااز مدل دو معادله توربولانسحل معادلات  يبرا

k)منتر  يل تنش برشانتقا SST ) استفاده

kمدل شامل هر دو مدل استاندارد  نيشد. ا  

kو   يمرز هيهاي لا انياست که محاسبات جر 

مدل  تیبخشد و حساس مي بهبود يشرا با جدا

k  کند.  حذف مي يهاي خارج انيرا در جر

 يتنش برش توربولانسمعادلات انتقال در مدل 

  :اند از منتر عبارت

(5) 
 

 

*

i k

i

k t

i i

U k P k
x

k

x x
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 S ب،یتابع ترک F1معادلات،  نيا در

و  09/0برابر  ∗𝛽ثابت نرخ کرنش،  يریگ اندازه

𝜎𝜔2  است 856/0برابر. 
 

 انيجر گرحل -2-4

 FLUENT يکد تجار سازي در اين شبیه

(Ansys Fluent 2022 R1 )قیمحاسبات دق يبرا 

 نیانگیمعادلات م FLUENTاستفاده شد. کد 

را با استفاده از گسسته  نولدزياستوکس ر-ريناو

 يسازکند. گسسته  حجم محدود حل مي يساز

شود و  در فضا استفاده مي upwindمرتبه دوم 

 معادلات حاصل با استفاده از روش حل ستمیس

coupled شرط همگرايي  که يشود تا زمان حل مي

ضرايب لیفت و در  رقم اعشار 6تغییرات با دقت 

در  سرعت يورود يمرز طبرآورده شود. شر درگ

 يمرز طشود. شر مي فادهبالادست است يمرزها

 عدم يمرز طو شر دست نيیدر پا فشار خروجي

 شود. استفاده مي لغزش در سطوح جامد
 

 استقلال از شبکه. 3

ر يدااز تعداد شبکه، مق يجاستقلال نتا يبررس يبرا

لیفت و ضريب درگ در زاويه واماندگي  بيضر

با تعداد  ریمتغ يعنوان خروج به درجه( 16)

 يآمده برا دست به ريمقاد .شبکه انتخاب شده است

در زاويه واماندگي در شرايط  لیفت و درگ بيضر

متفاوت  يها تعداد شبکه بابدون دمش و با دمش 

ارائه  5در شکل  هايينموداردر قالب استخراج و 

 است. شده
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 نمودار استقلال از شبکه .5 شکل

 

 به 8056328تعداد شبکه  5شکل مطابق

و ادامه حل انتخاب  جينتا يداريعنوان نقطه پا

بخش  نيآمده در ا دست شده است. تعداد شبکه به

شده  يبررسبدون دمش و با دمش  حالت يبرا

تعداد  شيتعداد شبکه با افزا شيافزا است و

، لايه مرزي و محیط سطح ايرفويل تمایتقس

 ه است.شدانجام  اطراف بال

 جينتا ياعتبارسنج. 4

کامل  ييبه همگرا دنیها تا رس يساز هیشب يتمام

با  جي. سپس نتاافتيو درگ ادامه  فتیل بيضرا

لادسون، آبوت و دونهوف، توسط  يتجرب ريمقاد

 يهايشد. منحن سهيمقا ]53[گرگوري و ريلي 

 6شکل در  Re=6×106در  سهيمقا يبرا يتجرب

، شود يطور که مشاهده م آورده شده است. همان

وجود دارد.  يمختلف تجرب جينتا نیب ييها تفاوت

 واماندگي يکيها در نزد تفاوت نيطور خاص، ا به

شده بین  . اين عدم انطباق مشاهدهدهند يرخ م

 هسازي در نزديکي زاوي نتايج تجربي و شبیه

، در کارهاي عددي زواياي حمله بالاترو  واماندگي

طور که مشاهده  است. همان زارش شدهنیز گ قبلي

ياي بعد از تجربي هم در زوا جيشود، نتا مي

ت و نایمارت واماندگي با هم اختلاف دارند.

فات را ناشي از اضافه لااين اخت ]54[ شهمکاران

در مدل آشفتگي  SST کردن محدودکننده

ها بیان کردند که اين محدودکننده  اند. آندانسته

 .شود مي ادي ههاني ويسکوزيتگباعث کاهش نا

 شده ثبت يخطا نيشتریبدر مطالعه حاضر 

 هيدر زاو شده محاسبهماکزيمم ضريب لیفت  براي

درصد  7)زاويه واماندگي( حدود درجه  16حمله 

است و در زواياي حمله بعد از واماندگي اين 

واماندگي در  يايزوا نی. همچناختلاف بیشتر است

حمله زاويه  مطالعه حاضر و نتايج تجربي نزديک

با توجه به نمودار مشخص  .دهدرخ ميدرجه  16

با بالا حمله  هيمحاسبات در زاو جينتا است که

 يهاي تجرب دادهاختلاف دارد و  يهاي تجرب داده

 است. يمحاسبات جيبالاتر از نتا

 

 
كار  یناسا و محاسبات تجربیهای  داده سهیمقا .6 شکل

 یفعل

 

 و بحث جينتا. 5

تأثیر دمش در زاويه دمش  9تا  7هاي  در شکل

درجه نسبت به سطح با حالت بدون دمش بر  15

ضرايب آيرودينامیکي بال ارزيابي شده است. با 

، ضريب لیفت بیشینه در حالت 7توجه به شکل 

اعمال دمش در مقايسه با حالت بدون کنترل 

در روش دمش، سیال با انرژي افزايش يافته است. 

AOA

C
l
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يه مرزي تزريق لااز داخل جسم به  لاو سرعت با

تواند بر گراديان فشار نامناسب شود که ميمي

غلبه کرده، ناحیه جدايش سیال را حذف يا 

در ضريب  جادشدهيدلیل تغییرات ا. کاهش دهد

الگوي  در تغییـر توان يواسطه دمـش را م لیفت به

 حالت بامیدان فشار اطراف ايرفويل دانست. براي 

تر و در در سطح بالاي ايرفويل منفيدمش، فشار 

تر شده است که اين به سطح زيرين ايرفويل مثبت

. تغییرات باشدمعناي افزايش لیفت تولیدي مي

زاويه حمله و تأثیر کنترل  برحسبضريب درگ 

نشان داده شده  8جريان با دمش بر آن در شکل 

تعويق انداختن جدايش، از به دمـش با  است.

که همراه جدايش هستند شديدي  يها افت

با اصلاح پروفیل همچنین  کنـد وجلوگیري مـي

سرعت در لايه مرزي موجب کاهش درگ ايرفويل 

دمش در  راتیتأثبا توجه به اين شکل، شـود. مـي

 نسبتاًکاهش ضريب درگ در اين شرايط دمش 

کم و بیشتر در زاويه حمله واماندگي ديده 

آنجا بیشتر شود که اثرات جدايش جريان در  مي

تأثیر دمش بر عملکرد  نییتع است. براي

شده استفاده  Cl/Cdنسبت از  آيرودينامیکي،

 يايزوا يبرا 9در شکل  Cl/Cd. نمودار است

طور که در  حمله مختلف رسم شده است. همان

نسبت لیفت به درگ در  شود، شکل مشاهده مي

با افزايش زاويه حمله کاهش  شده يبررسمحدوده 

زاويه  در Cl/Cdت مقدار نسب ماکزيمم يافته و

در اين حالت با افزايش  .درجه است 12حمله 

زاويه حمله، ضريب درگ مقدار زيادي افزايش 

يابد که همین اختلاف باعث کاهش نسبت مي

Cl/Cd باشد. بیشترين با افزايش زاويه حمله مي

بین دو حالت بدون  Cl/Cdاختلاف در نسبت 

افتد  واماندگي اتفاق ميدمش و با دمش در زاويه 

که در اين زاويه در حالت با دمش نسبت به حالت 

بیشتر کاهش  Cdبیشتر افزايش و  Clبدون دمش 

در جايي که دمش بیشترين  درواقعيافته است. 

بهبود را در جدايش داشته است، بیشترين تأثیر 

 شود. ديده مي

با مقايسه نتايج حالت با دمش نسبت به حالت 

شود که در زاويه شاهده ميبدون دمش م

% 7درجه( ضريب لیفت تقريباً  16واماندگي )

% کاهش و نسبت 18افزايش، ضريب درگ 

Cl/Cd 30 افزايش يافته است. در اين حالت %

اعمال دمش به معناي افـزايش سـرعت و 

کـاهش فشار در سطح بالايي ايرفويل و  جهیدرنت

 .استافزايش لیفت  تيدرنها

 

 
در حالت بدون دمش و با دمش  Cl نیب سهیمقا .7شکل 

 برابر سرعت جریان آزاد 2

 

 

 
در حالت بدون دمش و با دمش  Cd نیب سهیمقا .8شکل 

 برابر سرعت جریان آزاد 2
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در حالت بدون  Cl/Cdهای  نسبت نیب سهیمقا .9 شکل

 برابر سرعت جریان آزاد 2دمش و با دمش 

 

در  دمشي با توجه به اين نتايج، طورکل به

 رب يزیدرجه تأثیر ناچ 14حمله کمتر از  يايزوا

است  لیدل نیو درگ دارد، به هم فتیل بيضرا

در نظر  بالاحمله  يايدمش در زوااثرات فقط  که

دلیل اين نتايج هم اين است که . شده استگرفته 

در اين زواياي حمله با توجه به کانتورهايي که در 

آورده شده است، ناحیه  11و  10ي ها شکل

درجه وجود  14جدايشي در زواياي حمله کمتر از 

و  لیفت ضريبدر  شيافزا نيشتریبندارد. 

حمله  هيزاودر  بیشترين کاهش در ضريب درگ

افتد که زاويه واماندگي  اتفاق مي درجه 16

 باشد. مي

کانتورها و بردارهاي  14تا  10هاي  شکل

طع وسط بال به ترتیب سرعت جريان را حول مق

 20و  18، 16، 14، 12هاي  براي زاويه حمله

ها، کانتورها و  دهند. در اين شکل درجه نشان مي

خطوط بردار سرعت در دو حالت بدون دمش و با 

اند. با توجه  دمش با هم آورده شده و مقايسه شده

ناحیه جدايش نسبت به ناحیه  12به شکل 

است  تر عیوس تر کوچکجدايش در زواياي حمله 

و دمش با شرايط اعمالي توانايي کنترل و افزايش 

مومنتوم در ناحیه جدايش نازک را دارد. ولي در 

زواياي بالاتر از واماندگي مکانیزم افزايش مومنتوم 

 سطحي اثربخشي کمتري دارد.

 

 
 )الف( بدون دمش

 
 L=10%C ،R=2)ب( دمش در 

بردار و كانتور سرعت جریان در زاویه حمله  .10شکل 

دمش در  -بدون دمش ب -درجه برای حالت الف 12

 درجه 15زاویه جت 

 

 
 )الف( بدون دمش
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 L=10%C ،R=2)ب( دمش در 

زاویه حمله  بردار و كانتور سرعت جریان در .11شکل 

دمش در  -بدون دمش ب -درجه برای حالت الف 14

 درجه 15زاویه جت 

 

 
 )الف( بدون دمش

 
 L=10%C ،R=2)ب( دمش در 

 حمله زاویه بردار و كانتور سرعت جریان در .12شکل 

دمش در  -بدون دمش ب -درجه برای حالت الف 16

 درجه 15زاویه جت 

 
 )الف( بدون دمش

 
 L=10%C ،R=2)ب( دمش در 

حمله  زاویه بردار و كانتور سرعت جریان در .13شکل 

دمش در  -بدون دمش ب -درجه برای حالت الف 18

 درجه 15زاویه جت 

 

 
 )الف( بدون دمش
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 L=10%C ،R=2)ب( دمش در 

 حمله زاویه بردار و كانتور سرعت جریان در .14شکل 

دمش در  -بدون دمش ب -درجه برای حالت الف 20

 درجه 15زاویه جت 

 

درجه  14و  12با توجه به نتايج براي زواياي 

کانتور و بردار سرعت براي حالت با دمش و بدون 

دمش تقريباً يکسان است و به همین خاطر 

براي اين دو زاويه حمله  Cdو  Clمقادير ضرايب 

در حالت با دمش و بدون دمش تقريباً برابر 

جدايش خطوط جريان در  12هستند. در شکل 

درجه در  16ويل براي زاويه سمت عقب ايرف

شود اما در حالت  حالت بدون دمش ديده مي

اعمال دمش، جدايش و برگشت جريان در اين 

خطوط  14و  13هاي  شود. شکل زاويه ديده نمي

بردار سرعت و کانتور سرعت را براي زواياي حمله 

دهد. در اين دو زاويه درجه نشان مي 20و  18

جدايش جريان در منطقه زيادي روي سطح 

افتد اما با تزريق جت دمش  ايرفويل اتفاق مي

يابد که در نتايج  گستره نواحي جدايش کاهش مي

مشهود است. با توجه به اينکه در زواياي بعد از 

واماندگي، جدايش همچنان در حالت اعمال دمش 

ينامیکي شود، عملکرد آيرود نیز ديده مي

ي نسبت به حالت ضريب لیفت بیشینه تر نامطلوب

 شود. ديده مي

بردارهاي سرعت و خطوط  16و  15هاي  شکل

ي بال را براي دو بعد سهجريان اطراف هندسه 

دهد. در اين درجه نشان مي 20و  18زاويه حمله 

دو زاويه، جدايش جريان با توجه به نتايج قبل 

شود که در  مي دامنه وسیعي از جريان را شامل

اين تصاوير براي بررسي جزئیات بیشتر 

ها نیز  قرار گرفت. در اين شکل موردمطالعه

هاي دمشي بر روي سطح فوقاني موقعیت جت

ايرفويل مشخص است. با افزودن جت دمشي، 

کند  جريان کاهش پیدا مي جداشدهدامنه خطوط 

 شوند. تر مي و خطوط جريان به سطح بال نزديک

 

 
 بدون دمش)الف( 

 
 L=10%C ،R=2)ب( دمش در 

ی بعد سهبردارهای سرعت و خطوط جریان  .15شکل 

 حمله زاویه دمش در -بدون دمش ب -برای حالت الف

 درجه 18

 

 
 )الف( بدون دمش
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 L=10%C ،R=2)ب( دمش در 

ی بعد سهبردارهای سرعت و خطوط جریان  .16شکل 

 حمله زاویه دمش در -بدون دمش ب -برای حالت الف

 درجه 20
 

 نسبتي دمش زاويه جتقسمت تأثیر  نيا در

بررسي  انيدر کنترل جر ايرفويلوتر  يبه راستا

تأثیر زاويه جت  يابيمنظور ارز . بهشده است

و لیفت، درگ  بايرض دمشي از تأثیر آن بر

استفاده  درگبه  لیفت بينسبت ضر نیهمچن

-شکلدر  يبررس نيحاصل از ا جياست. نتا شده

در اين حالت . ارائه شده است 20تا  18 يها

درجه در  90و  45، 30، 15، 10، 5زواياي جت 

% طول وتر و نسبت سرعت 10موقعیت مکاني 

در زاويه حمله  2جت به سرعت جريان آزاد برابر 

 اند. ي شدهبررسدرجه  16

با افزايش زاويه  که دهد ينشان م 17 شکل

کند و  جت دمش، ضريب لیفت کاهش پیدا مي

 کيبه  دنیتا رس شود که همچنین مشاهده مي

 هيزاو شيبا افزا درجه( 45ص )زاويه خا هيزاو

اندک است، اما با  لیفت بيضر تغییرات دمش

درجه کاهش  90درجه تا  45افزايش زاويه از 

پذيرد. ضريب لیفت با شیب تندتري صورت مي

 فتیل بيشده در ضر جاديا راتییتغ لیدل

 رییتوان در تغ دمش را مي هيزاو شيواسطه افزا به

 يبرا. دانست ليرفويفشار اطراف ا دانیم يالگو

مومنتوم جت تزريقي باعث ، کمتردمش  يايزوا

شود و  غلبه بهتري بر گراديان فشار نامطلوب مي

و در سطح  تريمنف ليرفويا يفشار در سطح بالا

به  نيکه ا استتر شده بتثم ليرفويا نيريز

 باشد. مي يدیتول فتیل شيافزا يمعنا

 
 2در حالت با دمش  Clتأثیر زاویه دمش بر  .17 شکل

 برابر سرعت جریان آزاد
 

 هيزاو شيبا افزا درگ ،18به شکل  توجه با

درجه، درگ اندکي تغییر  45جت دمشي تا زاويه 

 شتریب شيافزادر ادامه با اما  يابد و افزايش مي

، درجه 90درجه( تا زاويه  45) مقدار نياز ا هيزاو

 کند. پیدا مي شيافزا با شیب تندتري بيضر نيا

از شکاف دمش  يصورت مماس به الیس يوقت

 يکيو در نزد يمرز هيشود تنها درون لا مي خارج

دمش  هيزاو شييابد اما با افزا مي انيجر ليرفويا

 ليرفوياطراف ا الیاز س يشتریب محدوده

گیرد و  قرار مي يتأثیر مومنتوم جت خروج تحت

در  يبرشهاي  هيآن لا جهیدر نت و سرعتاختلاف 

شود که باعث  مي جاديا دانیاز م يشتریسطح ب

 .شود ميايرفويل  يرودرگ  شيافزا

 
 2در حالت با دمش  Cdتأثیر زاویه دمش بر  .18 شکل

 برابر سرعت جریان آزاد
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عملکرد روند  19با توجه به شکل 

در  لیفت بيهمانند ضر Cl/Cdي کیناميروديآ

 هيزاو شيافزااست و  مختلف عمل کرده يايزوا

از  هيزاو نيو بهتر شود يم تیکم نيا کاهشباعث 

پارامتر  نيبهبود ا يبرا يموردبررسزواياي  نیب

در اين حالت با افزايش زاويه  درجه است. 5زاويه 

يابد، افزايش مي Cdکاهش و  Clجت، چون 

 گريد مهمنکته  باشد.کاهشي مي Cl/Cdنسبت 

درجه به  30از زاويه  Cl/Cdتغییر است که  نيا

خطي و شیب تقريباً ثابتي کم  صورت بهبعد 

 .شود مي

 
در حالت با دمش  Cl/Cdتأثیر زاویه دمش بر  .19 شکل

 برابر سرعت جریان آزاد 2

حالت با  Cl/Cdو نسبت  Cl ،Cdمقایسه تغییرات  .1جدول 

جت  هیزاودمش نسبت به حالت بدون دمش با تغییر 

 دمش
 زاويه دمش 5 10 15 30 45 90

0.949 1.425 1.446 1.453 1.46

2 
1.500 Cl با دمش 

1.36120 
Cl  بدون

 دمش

-30.2 4.7 6.2 6.7 7.4 10.2 
درصد 

 Clافزايش 

0.155 0.054 0.045 0.042 
0.04

1 
0.038 Cd با دمش 

0.05226 
Cd  بدون

 دمش

-197 -4.5 12.1 18.1 21.1 27.1 
 کاهشدرصد 

Cd 

6.1 26.0 31.5 33.9 35.4 39.3 
Cl/Cd  با

 دمش

26.04669 
Cl/Cd 

 بدون دمش

-76.5 0.1 20.9 30.4 36.2 51.2 

درصد 

افزايش 
Cl/Cd 

 ريجت، مقاد زاويه دمشتأثیر  همشاهد يبرا

عملکرد آيرودينامیکي حاصل از حالت با دمش در 

 آمده دست بهزواياي جت مختلف نسبت به مقادير 

( آورده شده و 1از حالت بدون دمش در جدول )

 با هم مقايسه شده است.

با توجه به مقادير جدول، با افزايش زاويه جت 

کند.  عملکرد آيرودينامیکي تنزل پیدا مي

درجه  90 هيوا زاجت ب شود مشاهده مي نیهمچن

که از حالت  يا عملکرد را دارد به گونه نيبدتر

 يکمتر يکیناميروديعملکرد آ زین دمشبدون 

درجه  45با توجه به نتايج، در زاويه دمش . دارد

تقريبي با حالت  صورت بهعملکرد آيرودينامیکي 

 بدون دمش برابر است.

در ضريب لیفت  جادشدهيدلیل تغییرات ا

در  توان ييش زاويـه دمـش را مواسطه افـزا به

الگوي میدان فشار اطراف ايرفويل  CP تغییـر

براي زواياي دمش در اين حالت کـه  ،دانست

تر و در بالاتر، فشار در سطح بالاي ايرفويل منفي

تر شده است که اين به سطح زيرين ايرفويل مثبت

. همچنین باشدمعناي افزايش لیفت تولیدي مي

زاويـه دمـش محدوده بیشتري از بـا افـزايش 

تأثیر مومنتوم جت  سیال اطراف ايرفويل تحت

و اخـتلاف سرعت و در  ردیگ يخروجي قـرار م

هاي برشي در سطح بیشتري از نتیجه آن لايه

شود که باعث افزايش درگ روي  میدان ايجاد مي

 .دشو ايرفويل مي

از  انيدر اثر عبور جر جادشدهيا فتیل يروین

فشار در سطح  عيبا توز میارتباط مستق ،بال يرو

)سطح فشار(  نيیبالا )سطح مکش( و سطح پا

هرچه فشار در سطح مکش  که يطور دارد. به

و به  ابدي شيو در سطح فشار افزا افتهيکاهش 

 نيیسطوح بالا و پا نیاختلاف فشار ب يعبارت

متناسب با آن  زین فتیل يروین ابد،ي شيافزا
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جدايش جريان زماني اتفاق . ابدي مي شيافزا

افتد که جريان تحت گراديان فشار مثبت واقع  مي

شود. اين گراديان فشار معکوس باعث حرکت  مي

تواند  شود که مي مي دست نيیپاکندتر سیال در 

و  شود منجر به صفر شدن تنش برشي روي سطح 

 لیتشک ييها گردابه شيجدا هیناح نتیجه در در

وردن عملکرد که موجب به هم خ شود مي

اختلاف فشار  ني. بنابراشود بال مي يکیناميروديآ

و  ردیگيمورد انتظار در سطوح ايرفويل شکل نم

از  ياديز بخش. ابدي کاهش مي فتیل يروین

ايرفويل  ييدر قسمت جلو جادشدهيا تفیل يروین

 يروهایسرعت در اثر ن دانکه می شود مي جاديا

 تیقابل ينشده است و به عبارت فیلزج هنوز ضع

اختلاف فشار با سطح مقابل را  جاديدر ا زيادي

 ييابتدا يها علت قسمت نیدارد و به هم

 هستند و تر میضخ فشار معمولاً بيضر ينمودارها

 .دهند را نشان مي يادياختلاف فشار ز

در مقطع  بر سطح بال فشار بايضر نمودار

وسط بال )بین دو جت دمش( و در موقعیت جت 

بدون دمش و با  مختلف يها حالت يبرادمش 

درجه، نسبت جت به  15دمش در زاويه جت 

و در زواياي حمله مختلف در  2جريان آزاد برابر 

بررسي شده است. همچنین  21و  20هاي  شکل

 45و  15، 5ضريب فشار در زواياي جت مختلف 

نشان داده  22 در شکل 16درجه در زاويه حمله 

 زین 20 لشک يطور که از رو شده است. همان

درجه نسبت به  16در زاويه حمله مشخص است، 

فشار در سطح  بيضردرجه  20و  18زاويه حمله 

اختلاف  جهیاست و درنت افتهي شيبال افزا يبالا

 شيشده است که افزا اديز زیسطوح ن نیفشار ب

قابل مشاهده  رییتغ نيمتناسب با ا فتیل بيضر

در زواياي جت فشار  بايضر سهيمقادر است. 

شود که در زواياي جت  مختلف نیز مشاهده مي

 بيضر نيیخطوط بالا و پا نیاختلاف ب کمتر

 بيضر شيدهنده افزا نشانبیشتر است که فشار، 

 حالت است. نيدر ا فتیل

 
در زوایای حمله مختلف فشار  بیضر سهیمقا .20شکل 

در موقعیت  های با دمش و بدون دمشبرای حالت

 وسط بال

 
در زوایای حمله مختلف فشار  بیضر سهیمقا -21شکل 

در موقعیت جت  های با دمش و بدون دمشبرای حالت

 دمش

 
در زوایای جت مختلف فشار  بیضر سهیمقا .22 شکل

درجه در موقعیت  16برای حالت دمش در زاویه حمله 

 وسط بال
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  یریگ جهینت. 6

ي بر يک بعد سهدر تحقیق حاضر اثر دمش پاياي 

به صورت عددي بررسي  NACA0012ايرفويل 

بر حجم  ياز حلگر مبتنشد. در اين مطالعه 

است.  استفاده شده يبعد سه يساز محدود و شبیه

 يرا بر رو جت دمشي ،حاضر يمطالعه محاسبات

 ليرفويا کي يجدا شده بر رو انيجر

NACA0012  درصد  10موقعیت جت دمشي در

درجه و  15طول وتر، زاويه جت نسبت به سطح 

 2نسبت سرعت جت به سرعت جريان آزاد برابر با 

 .کرده است يبررسدر زواياي حمله مختلف 

دهد که سرعت جت  ها نشان مي سازي شبیه

اي بر مکانیزم تولید لیفت دارد.  کننده اثر تقويت

انداختن  ریتأخي در به توجه قابلدمش تأثیر 

جدايش در سمت مکش ايرفويل دارد. نتايج نشان 

داد که براي زواياي حمله کوچک، کنترل جدايش 

جريان با استفاده از دمش تأثیر کمي در بهبود 

هاي آيرودينامیکي دارد. در اين حالت  ويژگي

درجه تأثیر  14حمله کمتر از  يايدمش در زوا

 نيترشیو درگ دارد. ب فتیل بيضرا رب يزیناچ

و بیشترين کاهش در  لیفت ضريبدر  شيافزا

اتفاق  درجه 16حمله  هيزاودر  ضريب درگ

باشد. نتايج نشان  افتد که زاويه واماندگي مي مي

داد که با تزريق جت دمشي، گستره نواحي 

 خصوص بهيابد که اين حالت  جدايش کاهش مي

در زواياي حمله بالاتر از واماندگي مشهود 

 نسبتي دمش زاويه جتتأثیر باشد. همچنین  مي

 يبررس انيدر کنترل جر ايرفويلوتر  يبه راستا

، 30، 15، 10، 5در اين حالت زواياي جت . شد

ي بررسدرجه  16درجه در زاويه حمله  90و  45

با افزايش زاويه جت  که دادنشان  شدند. نتايج

ضريب لیفت و نسبت لیفت به درگ دمشي، 

کند.  کاهش و ضريب درگ افزايش پیدا مي

 هيزاو کيبه  دنیتا رس همچنین مشاهده شد که

 دمش هيزاو شيبا افزا درجه( 45ص )زاويه خا

اندک است و  لیفت و درگ بايضر تغییرات

حساسیت اين ضرايب به تغییر زاويه دمش پايین 

درجه  90رجه تا د 45است، اما با افزايش زاويه از 

پذيرد.  تغییرات با شیب تندتري صورت مي

درجه  90 هيوجت با زا مشاهده شد که نیهمچن

 نسبت بهکه  يا به گونه ،عملکرد را دارد نيبدتر

 يکیناميروديعملکرد آ زیحالت بدون جت ن

درجه عملکرد  45دارد و در زاويه  يکمتر

تقريبي با حالت بدون  صورت بهآيرودينامیکي 

 .دمش برابر است
 

 . قدرداني7

که  دانند ينويسندگان اين مقاله بر خود لازم م

که با در  خودرو رانيازحمات شرکت تام  از

اختیار گذاشتن کامپیوتر محاسباتي پرسرعت، 

ما را در انجام و ارتقاي کیفي اين پژوهش 

 .اند، تقدير و تشکر نمايند حمايت و ياري کرده
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 فهرست علائم و اختصارات. 9

ρچگالي سیال = 

µينامیکي= ويسکوزيته د 

γنسبت گرماي ويژه = 

Re عدد رينولدز = 

Mعدد ماخ = 

fنیروهاي حجمي = 

𝑓فرکانس تحريک عملگر = 

ωاي تحريک = فرکانس زاويه 

= 𝐂µ ضريب تکانه يا مومنتوم 

= 𝐜 طول وتر ايرفويل 

Vjاي روي ديافراگم = متوسط سرعت لحظه 

dعرض روزنه خروجي جت = 

Dعرض ديافراگم = 

=St عدد اشتروهال 

vm= سرعت ماکزيمم جت خروجي از نازل عملگر 

va= دامنه سرعت تحريک ديافراگم 

α درجه برحسب= زاويه حمله 

 . پي نوشت ها10
1. Pressure Outlet 

2. Velocity Inlet 
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