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مطالعه عددی اثرات کنترل جریان به وسیله جت مولد گردابه پالسی بر جریان آشفته 

 روی یک ایرفویل

 11/02/1402تاریخ دریافت: 

 16/04/1402تاریخ پذیرش: 

 پور سهیلا عبدالهی
  sabdolahi@ari.ac.ir ،فناوری و تحقیقات علوم، وزارت هوافضا، پژوهشگاهعضو هیات علمی، 

  چکیده

 NASAپالسی روی یک ایرفویل با مقطع  مولد گردابهجت در این مقاله کنترل جدایش جریان به وسیله عملگر 

SC(2)-0714  مورد بررسی قرار گرفته است. جریان جت پالسی با  یعدد، به صورت 1×106در جریان با رینولدز

 18و  16، 14سازی در زوایای حمله  شود. شبیه درصد از یک شکاف خارج می 50هرتز و سیکل کاری  40فرکانس 

اثرات درجه در حوالی زاویه واماندگی انجام شده است. برای درک بهتر از چگونگی عملکرد جت مولد گردابه پالسی، 

و  یکیزیف راتییتغزمانی جریان استخراج شده و  یریگ و متوسط یا مشخصات لحظه یرو ایناپا یوااز جت ه یناش

دهد تحریک جریان توسط عملگر جت  مطالعه شده است. نتایج نشان می لیرفویسطح ا یرو انیجر یا گردابه الگوی

خته است. در نتیجه راندمان درجه، جدایش جریان را با موفقیت به تأخیر اندا 16و  14پالسی در زاویه حمله 

درجه که در  18یابد. همچنین در زاویه حمله  درصد افزایش می 2/33و  8/14آیرودینامیکی مقطع بال به ترتیب 

در  انیجرمنطقه پسا واماندگی قرار دارد، تحریک کنترلی، جدایش جریان بزرگ روی ایرفویل را حذف کرده و 

 .شود یمتصل م لیرفویبه سطح ا ،لیرفویاز وتر ا یقسمت قابل توجه

یا مشخصات لحظهسازی عددی، راندمان آیرودینامیکی،  کنترل جریان، جریان آشفته ناپایا، جت مولد گردابه پالسی، شبیه:هایکلیدیواژه

Numerical investigation of the flow control by a pulsed vortex 

generator jet on the turbulent flow of an airfoil 

Soheila Abdolahipour 

Aerospace Research Institute, Tehran, Iran.  

Abstract 

In this article, the flow separation control by the vortex generator jet actuator on an airfoil with NASA 

SC(2)-0714 cross-section in the flow with Reynolds 1×106 has been numerically investigated. The 

pulsed jet has a frequency of 40 Hz and a duty cycle of 50%. The simulation has been done at the 

angles of attack of 14, 16 and 18 degrees where the flow separation on the airfoil surface starts and 

then comes to a stall condition. In this research, in order to better understand how the pulsed vortex 

generator jet works, the effects of the unsteady jet on the instantaneous and time-averaged flow 

characteristics are extracted and the vortices pattern of the flow on the airfoil surface has been 

investigated. The results indicate that the actuation effectively delays the flow separation at the angles 

of attack of 14 and 16 degrees. As a result, the aerodynamic efficiency of the wing section increases by 

14.8% and 33.2%, respectively. At the angle of attack of 18 degrees, which is in the post-stall 

condition, the actuation eliminates the massive flow separation and the flow attaches to the surface in a 

significant part of the airfoil chord. 

Keywords: Flow control, Pulsed vortex generator jet, Numerical simulation, Unsteady turbulent flow, Aerodynamic efficiency, 

Instantaneous and time-averaged characteristics. 
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.مقدمه1
کنترل جریان، شامل به کارگیری هرگونه مکانیزم 

یا فرآیندی است که جریان در اثر اعمال آن، 

متفاوت از حالت طبیعی و در راستای اهداف 

طراحی شده، رفتار کند. از میان انواع مختلف 

کنترل جریان، کنترل جدایش جریان، که به 

کنترل لایه مرزی اشاره دارد، احتمالاً به لحاظ 

ترین نوع کنترل است. با توجه به  قدیمی تاریخی،

معرفی تئوری لایه مرزی توسط پرانتل و همچنین 

انجام چندین آزمایش توسط او که در آن لایه 

توان پرانتل را  مرزی جریان، کنترل شده بود، می

پیشگام کنترل جریان دانست. در حقیقت قدمت 

درک امکان اصلاح جریان با تأثیرگذاری بر لایه 

شود. از آن  به کار اولیه پرانتل مربوط می مرزی،

به بعد، تکنولوژی کنترل جریان لایه مرزی به 

طور سیستماتیک مورد تحقیق و مطالعه قرار 

تر از پارامترهای  گرفت که منجر به درک عمیق

کننده در میزان اثربخشی و کارآیی کنترل  تعیین

. کنترل جدایش لایه مرزی از ]1[جریان شد 

ادی بیشترین اهمیت را دارد؛ زیرا از لحاظ اقتص

افتد  این طریق واماندگی سطوح برآزا به تأخیر می

و در نتیجه برآ افزایش یافته، بازیابی فشار  ]2[

  .یابد کاهش می 1بهبود یافته و پسای شکلی

عموماً با بر روی سطوح برآزا  یانجر جدایش

 یعتسرایجاد و سپس فشار نامطلوب  یانگراد یک

توان با  یفشار نامطلوب را م یانگراد .شود یم

کرد.  متوقف یمرز یهدر لا یانجر ممنتوم یشافزا

بالا در  با ممنتوم یانجر یممستق یقتزر این کار با

پذیر است. علاوه بر تزریق  امکان سطح نزدیکی

نرخ اختلاط در سراسر  مستقیم جریان، افزایش

 تواند باعث افزایش ممنتوم نیز می یانجر یدانم

از طریق نرخ اختلاط  افزایش. شود یمرز یهدر لا

پذیر  ، امکان2یی در راستای جریاناه گردابهتولید 

ها قادر هستند با حرکت در  است. این گردابه

دست،  راستای جریان و حین انتقال به پایین

انتقال ممنتوم آشفته را در جریان افزایش دهند 

 .]4و  3[

ه گرداب دیتولاست که روش  دهه ینچندبرای 

روش شناخته  یکبه عنوان  در راستای جریان

مورد  ی،مرز یهاختلاط لا یشافزا یشده برا

 .]6و  5[قرار گرفته است  مطالعه تحقیق و

توسط  عموماً در راستای جریان یها هگرداب

 هگرداب یمولدهاهای کنترلی غیرفعال مانند  روش

اما استفاده از . ]7و  5[ شوند یم یدتول یکیمکان

مولدهای گردابه مکانیکی روی سطوح برآزا مانند 

بال هواپیما، معایبی نیز به همراه دارند که از 

بال در فاز کروز  کل پسای یشافزا مهمترین آنها

و یا تخریب سازه  یگستامکان شکهمچنین  ست.ا

یکی در بال هواپیما نیز مکان هگرداب یمولدها

 یلدهامواز اینرو طراحان استفاده از . وجود دارد

استفاده همچنین و  3شونده جمع یکیمکان هگرداب

راه به عنوان  یکی راالکترومکانیکروم ابزارهایاز 

. ارائه کردندمشکلات  ینارفع  یبرامناسب  یحل

خطر  یکی،مکان یچیدگیپمسائلی مانند اما 

 ینچنتوسط  یاداغتشاش ز یجادو ا شکستن

باعث شده  ،پرواز یواقع یطدر شرا هایی یستمس

های دیگر  استفاده از روشبه محققان است تا 

 روی آورند. ،فعال یانکنترل جر

، به فعال یانکنترل جرهای  در میان روش

به دلیل  ،هوا تجعملگر  کنترل جریان به وسیله

شده است. در  یشتریتوجه بمزایایی که دارند، 

 یها سوراختنها نیاز است تا جت هوا روش عملگر 

های  شکاف یا ای یرهبا هندسه دا یکوچک یاربس

این که ، بدون شود یجادبال ا یرو یلیمستط

 یداندر مدر حالت خاموش،  ی،اغتشاش بزرگ

یشرفته پ یها در روش. ]8[تولید شود  یانجر
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یب ار یاو/ دار زاویه ای یرهدا یها جت از امروزی،

 14[ 4یبار یاو/ دار یا اسلات زاویه شیار و ]13-8[

عنوان عملگر کنترل جریان استفاده ، به ]15و 

یی در ها هها که گردابعملگرنوع از  ین. اشود می

 کنند، معمولاً به عنوان یم یدتول یانجر راستای

 شوند. یشناخته م «5همولد گرداب یها جت»

از توان  یجت هوا م یها عملگردر روش 

جت هوا در  ی برای تولیدمختلف یوهایسنار

با جت د که شامل عبوری استفاده نمو یانجر

. ]16[پایا است نا جت با جریان و جریان پایا

جریان راندمان کنترل دهد که  تحقیقات نشان می

توان با استفاده از جت  یدمش هوا را ماز طریق 

به طور  پیوسته،جت استفاده از  یبه جا پالسی،

استفاده از  یتمز. ]7[یش داد افزا یقابل توجه

در درجه  جریانجدایش در کنترل  یجت پالس

در  ی هوای مصرفیدر شار جرم ییجو صرفه ،اول

اما علاوه  .است ین از کنترل جریانمع دوره یک

 یکه جت پالس ه استداد نها نشا یبررس ین،بر ا

باعث پالس  یراز ؛است یوستهثرتر از جت پؤم

 ی به جریاناضاف یها گردابهو القای  یکتحر

 یشزارا اف یانجراختلاط آشفتگی شود که  یم

از اینرو جریان در مقابل  .]17-20[ دهد یم

گرادیان فشار نامطلوب و جدایش مقاومت 

محققان در طول  دهد. بیشتری از خود نشان می

اند که استفاده از تحریک  چندین سال نشان داده

تواند  پریودیک محلی روی سطح آیرودینامیکی می

به اتصال مجدد جریان و افزایش عملکرد 

. نتایج ]22و  21[آیرودینامیکی منجر شود 

تحقیقی که توسط مرکز تحقیقات ناسا، برای 

نشان مقایسه دو عملگر پایا و ناپایا انجام شده، 

دهد که برای دستیابی به مزایای  می

آیرودینامیکی یکسان، محرک ناپایا به اندازه دو 

مرتبه بزرگی، کارآمدتر از محرک پایا عمل 

. سیفرت و همکارانش در تحقیق ]23[کند  می

بیان نمودند که ماهیت کنترل  ]24[دیگر 

هایی  برداری از ناپایداری جدایش ناپایا، به بهره

ست که به طور ذاتی در جریان وجود تکیه کرده ا

دارند و به دامنه تحریک نسبتاً کوچکی نیاز دارند. 

البته در این روش، ترجیحاً اغتشاشات در 

ای که انتظار وقوع جدایش وجود دارد،  منطقه

آنها در تحقیقات خود به این  شوند. تقویت می

نتیجه دست یافتند که تحریک پریودیک به طور 

ت به تحریک پایا از نظر مزایای قابل توجهی نسب

های جریان  عملکردی برتر است و پاسخ

غیرمنتظره را که از نقطه نظر کنترل ناخوشایند 

برد و اثرات نامطلوب همراه با  باشد، از بین می می

، 6لرزی جدایش، مثل ریزش گردابه و سازه

گیری کاهش یا کاملاً از بین  تواند به طور چشم می

 برود. 

نشان دادند که  ]25[و همکارانش  برناردینی

های  تواند به وسیله جت عملکرد ایرفویل می

های جریان طبیعی،  پالسی با بزرگنمایی ناپایداری

های پالسی،  بهبود یابد. آنها توضیح دادند که جت

های مربوط به  اغتشاشاتی را با فرکانس

های فرکانس تحریک، وارد جریان  هارمونیک فوق

های خاصی که  ترتیب، هارمونیک کنند. به این می

هلمهولتز -به وسیله ناپایداری طبیعی کلوین

ای برای جذب و انتقال  اند، وسیله تقویت شده

کنند که در نهایت  ممنتوم در جریان فراهم می

باعث مقاومتر شدن جریان در برابر جدایش و 

 شود. اتصال مجدد آن به سطح می

خصوص در ادامه این تحقیقات، مطالعاتی در 

تأثیر پارامترهای کنترلی مختلف روی مقاطع بال 

انجام گرفته است. فرکانس تحریک عملگرهای 

ترین پارامترهای کنترلی است  ناپایا یکی از مهم

های  که عموماً در محدوده فرکانس ناپایداری
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. ]26[شود  طبیعی جریان مورد نظر، انتخاب می

بزرگ به طور  اسیکه اغتشاشات مق یدر موارد

 یمرز هیبا ممنتوم بالا را در لا الیس میمستق

مقادیر پایین فرکانس تحریک  دهد، یانتقال م

مانع از آغاز  توصیه شده است؛ البته تا حدی که

کنترل  یها از پالس کیهر  نیب ان،یجر شیجدا

 .]27و  26[ شود

سیکل کاری نیز از پارامترهای مؤثر در 

سیکل  .]28-30[تنظیمات عملگرهای ناپایا است 

 نسبت کاری در عملگرهای جت هوای پالسی، به

 سیکل یک تناوب دوره زمان به دمش اعمال زمان

 زمان و دمش شدن فعال زمان مجموع) تحریک

هر چه سیکل کاری  .شود می گفته (بودن خاموش

بیشتر باشد، انتقال منظم ممنتوم و ورتیسیته به 

لایه مرزی نیز بیشتر خواهد بود. اما در بسیاری از 

 درصد 50تر از  مطالعات مقدار سیکل کاری پایین

نیز توانسته حداقل همان عملکرد در شرایط 

. ]31[را تولید کند  درصد 50سیکل کاری 

صوص مکان و همچنین مطالعات بسیاری در خ

موقعیت عملگر نسبت به محل جدایش انجام شده 

دهد عملگرها مؤثرترین حالت  است که نشان می

را زمانی دارند که در نزدیکی منطقۀ 

های بزرگ قرار گیرند و یا به بیان دیگر،  ناپایداری

عملگرهای کنترلی در نزدیکی منطقه جدایش و 

یا خط جدایش، بازده خوبی از خود نشان 

 .]32[دهند  می 

توان دریافت که  با مرور مطالعات گذشته می

بیشتر تحقیقات در خصوص عملگرهای کنترلی 

هایی با رینولدز پایین و  جت ناپایا، در جریان

مقاطع بال مناسب این محدوده جریان، انجام 

شده است. لذا در این تحقیق سعی شده است با 

برآی توجه به نیاز شدید انواع هواپیما به افزایش 

بال در فاز برخاستن و نشستن، از یک مدل بال 

استفاده 1×106بحرانی در جریان با رینولدز  فوق

شود. قابل ذکر است که در بیشتر این تحقیقات 

نتایجی شامل بهبود ضرایب آیرودینامیکی برآ و 

پسا و یا کاهش منطقه جدایش جریان ارائه شده 

است. این نتایج عموماً به صورت نتایج 

گیری شده در طول زمان است که در  توسطم

اند.  سازی عددی و یا تجربی استخراج شده شبیه

اما مطالعات کمی به چگونگی تأثیر تحریک جت 

هوای پالسی بر تغییرات فیزیکی لایه مرزی 

ای جریان روی سطح  جریان و ساختارهای گردابه

تواند  ایرفویل پرداخته است. این گونه مطالعات می

ی از طراحی عملگرهای جت پالسی و دید بهتر

انتخاب پارامترهای تحریک مناسب به محققان 

بدهد. لذا در این تحقیق سعی شده با استفاده از 

سازی عددی، اثرات ناشی از جت هوای  شبیه

گیری  ای و متوسط پالسی روی مشخصات لحظه

زمانی جریان لایه مرزی یک ایرفویل، مورد 

برای این منظور نتایج  مطالعه و بررسی قرار گیرد.

سازی شامل کانتورهای سرعت و فشار  شبیه

 Qجریان، خطوط مسیر جریان و همچنین معیار 

های جریان و  به عنوان پارامتری از قدرت گردابه

در نهایت ضرایب آیرودینامیکی به صورت 

گیری شده ارائه شده و با حالت  ای و متوسط لحظه

یان، مقایسه مبنا یعنی ایرفویل بدون کنترل جر

شده است تا میزان اثرگذاری عملگر جت مولد 

گردابه بر مشخصات آیرودینامیکی مقطع بال در 

 .جریان آشفته مشخص گردد

روشحلمسئله.2

در این تحقیق اثرات عملکرد عملگر جت مولد 

گردابه پالسی روی سطح ایرفویل در جریان هوای 

آشفته مورد تحقیق قرار گرفته است. به این 

با مقطع بحرانی  منظور هندسه یک ایرفویل فوق
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NASA SC(2)-0714  در جریان آشفته با رینولدز

 سازی شبیه این در سازی شده است. شبیه 1×106

 دوبعدی ناپایای معادلات حل رویکرد زا عددی،

گیری  رینولدز متوسط بر استوکس مبتنی ناویر

شده است. معادلات  استفاده( URANS)شده 

حاکم بر این مسئله شامل معادله بقای جرم و 

باشد که شکل تانسوری  معادله بقای ممنتوم می

 :ارائه شده است 2و  1معادلات در روابط 

(1) 
𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑗
= 0 

(2) 

𝜕𝑢𝑖
𝜕𝑡

+
𝜕

𝜕𝑥𝑗
(𝑢𝑖𝑢𝑗)

= −
1

𝜌

𝜕𝑃

𝜕𝑥𝑖

+
𝜕

𝜕𝑥𝑗
[𝜐 (

𝜕𝑢𝑖
𝜕𝑥𝑗

+
𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖
)]

+
𝜕

𝜌𝜕𝑥𝑗
(−𝜌𝑢𝑖́ 𝑢�́�) 

افزار  برای حل معادلات حاکم بر مسئله از نرم

گیری از روش حجم  با بهرهتجاری انسیس فلوئنت 

الگوریتم فشار مبنا برای حل معادلات محدود و 

های  معادلات و مدل. گسسته استفاده شده است

 ناپذیر تراکمفیزیکی در این مسئله براساس جریان 

درنظر گرفته شده است. همچنین، فشار شرایط 

پاسکال و لزجت جریان  101325کاری معادل 

کیلوگرم  7894/1×10-5صورت مقدار ثابت  نیز به

ثانیه به کار رفته است. جهت برقراری  -بر متر

 Coupledکوپلینگ بین فشار و سرعت از دیدگاه 

و جهت پیشروی زمانی از روش ضمنی مرتبه دوم 

های مربوط به بهره گرفته شده است. برای ترم

جایی موجود در معادلات انتقال آشفتگی و جابه

ه منظور بالا نیز از روش مرتبه دوم بالادست ب

برای بردن دقت حل مسأله استفاده شده است. 

 k-ωمدل آشفتگی سازی جریان مغشوش از  شبیه

SST شده در مسائل های اثبات که دارای قابلیت

مهندسی مشابه این تحقیق است، استفاده شده 

ای است که  های دو معادله این مدل از مدلاست. 

الا، بسیار های با گرادیان فشار معکوس بدر جریان

کند و از مزایای هر دو مدل  خوب عمل می

در داخل و خارج لایه  k-ɛو  k-ωتوربولانسی 

برد و قادر است با دقت قابل قبولی  مرزی بهره می

 بینی نماید.جدایش جریان را پیش

در  2×10-5های ناپایا گام زمانی  در تمامی حل

حل عددی نظر گرفته شده است. معیار همگرایی 

های سرعت و غیره  های مؤلفه ماندهباقیرسیدن 

و همچنین، برقراری  10-5به مرتبه کمتر از 

بالانس جرمی بین مرزهای ورودی و خروجی 

گیری دبی جرمی روی این  است که با انتگرال

 مرزها در هر تکرار بررسی شده است.

به ترتیب هندسه دامنه حل  2و  1 های شکل

بندی محاسباتی حول  عددی و کیفیت شبکه

دهد. دامنه حل عددی به  ایرفویل را نشان می

بندی  شبکه  C-Typeصورت باسازمان و به شکل 

بندی کیفیت شبکه در  شده است. در این شبکه

ای است که بعد از  نزدیکی دیواره ایرفویل به گونه

در محدوده یک است  +Yانجام محاسبات مقدار 

(. دامنه حل عددی نیز باید به اندازه 3)شکل 

کافی بزرگ باشد تا اثرات ناشی از شرایط مرزی 

اعمالی، بر جریان طبیعی روی ایرفویل تا حد 

امکان به حداقل برسد. شرایط مرزی شامل مرز 

ورودی سرعت و مرز خروجی فشار در دامنه حل 

که با شرط عددی تنظیم شده است. مقطع بال 

 3/0مرزی دیواره مشخص شده دارای طول وتر 

متر بر ثانیه  50باشد. سرعت جریان آزاد  متر می

، بر اساس طول وتر 1×106معادل رینولدز 

 .ایرفویل، تنظیم شده است
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ای از بررسی استقلال نتایج  نمونه 1جدول 

های شبکه محاسباتی را  حل عددی از تعداد المان

طور  دهد. همان رجه نشان مید 14در زاویه حمله 

شود با افزایش تعداد شبکه در  که مشاهده می

گیری در نتایج  ناحیه لایه مرزی تغییر چشم

نیروی برآ و نسبت ضریب برآ به پسا حاصل نشده 

برای انجام محاسبات  3است. از اینرو شبکه شماره

 مناسب شناخته شده است.

 

 
 مقطع بالشماتیک دامنه حل عددی اطراف . 1شکل 

 

 
 بندی اطراف مقطع بال . نمایی از کیفیت شبکه2شکل 

 

 
و  روی سطح مکشی )نقاط قرمز( +Yمقدار . 3شکل 

 سطح فشاری ایرفویل )نقاط مشکی(

 

در این تحقیق به منظور اعتبارسنجی 

سازی عددی، نتایج حل عددی در حالت  شبیه

مبنا با مشخصات ارائه شده در گزارشات فنی ناسا 

مقایسه شده است. مشخصات آیرودینامیکی  ]33[

از نتایج  ]33[ارائه شده در گزارشات فنی ناسا 

آزمایشات تجربی مدل در تونل باد با رینولدز 

در این تحقیق  ،استخراج شده است؛ لذا 2×106

دقت مناسب، حل عددی نیز در به برای دستیابی 

 100مرحله اعتبارسنجی، در سرعت جریان آزاد 

انجام شده  2×106ثانیه معادل رینولدز متر بر 

مقایسه توزیع ضریب فشار روی ، 4است. شکل 

درجه را نشان  14سطح ایرفویل در زاویه حمله 

نیز نتایج ضریب برآی استخراج  5دهد. شکل  می

 18و  16، 14شده از حل عددی در زوایای حمله 

درجه را با نتایج تونل باد از گزارشات فنی ناسا 

مشاهده طور که  ده است. همانمقایسه کر

سازی عددی از دقت بسیار خوبی  ، شبیهشود می

 برخوردار است.

در این تحقیق، عملگر جت مولد گردابه نیز به 

متر روی  002/0صورت یک شکاف به عرض 

درصد وتر  25سطح مکشی ایرفویل در موقعیت 

ای که سطح  سازی شده است، به گونه مدل

این ناحیه حفظ شده منحنی هندسه ایرفویل در 

(. برای تولید جت، شرط مرزی 6است )شکل 

در ناحیه شکاف اعمال شده است.  ،ورودی سرعت

برای تولید سرعت پالسی نیز از قابلیت تعریف 

در مرز ورودی سرعت بهره  7تابع توسط کاربر

و  27[گرفته شده است. بر اساس تجربیات قبلی 

به ، فرکانس تحریک پالسی جت مولد گردا]31

درصد، سرعت جت  50هرتز و سیکل کاری  40

درجه  25متر بر ثانیه و زاویه دمش آن نیز  120

 .نسبت به وتر ایرفویل تنظیم شده است
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بررسی استقلال نتایج حل عددی از تعداد . 1جدول 

 های شبکه محاسباتی المان

شبکه
تعداد

هاالمان
ضریببرآ

نسبتضریببرآبه

پسا

1 35000 7456/1 9556/38 

2 40000 7594/1 8119/40 

3 47000 7713/1 0240/43 

4 52000 7716/1 9582/42 

 6694/45 7754/1 --- ]33[مرجع 

 
 لیرفویسطح ا یفشار رو بیضر عیتوز سهیمقا. 4شکل 

با  انیدر جر [33] مرجع های داده از نتایج حل عددی و

 درجه 14حمله  هیو زاو 2×106 نولدزیر
 

 
 و یحل عدداز نتایج  لیرفویبرآ ا بیضر سهیمقا. 5شکل 

 2×106 نولدزیبا ر انیدر جر [33] مرجع های داده

 

 
شماتیک محل قرارگیری جت مولد گردابه در . 6شکل 

 درصدی از وتر 25موقعیت 

ارائهنتایجوبحث.3

در این بخش اثر کنترل جریان توسط عملگر     

جت مولد گردابه پالسی بر جریان جدا شده روی 

بحرانی مورد بررسی قرار گرفته  سطح ایرفویل فوق

است. به این منظور مشخصات آیرودینامیکی 

ایرفویل کنترل شده با مشخصات ایرفویل بدون 

کنترل )که از این پس ایرفویل مبنا خوانده 

درجه  18و  16، 14وایای حمله شود( در ز می

ارائه مقایسه شده است. مشخصات آیرودینامیکی 

شامل توزیع ضریب فشار روی سطح، کانتور شده 

سرعت، خطوط جریان و تغییرات ضریب برآ و پسا 

 یا گردابه الگویو  یکیزیف راتییتغاست. به علاوه 

ای  به صورت لحظه لیرفویسطح ا یرو انیجر

 . مورد تجزیه و تحلیل قرار گرفته است

کانتور سرعت و خطوط مقایسه  7در شکل 

 لیرفویسطح ا یروگیری شده  متوسط انیجر

( و حالت راستحالت مبنا )ستون سمت  یبرا

در سه زاویه  (چپ)ستون سمت  کنترل شده

درجه، نشان داده شده است.  18و  16، 14حمله 

الف مشخص است، برای -7شکل طور که از  همان

درجه، جریان  14حالت مبنا در زاویه حمله 

آشفته عبوری به دلیل وجود گرادیان فشار 

معکوس در یک چهارم ناحیه انتهایی سطح 

ایرفویل دچار جدایش شده است. این جدایش 

ای از  جریان به صورت منطقه کم سرعت با ناحیه

جریان برگشتی مشخص شده است. با افزایش 

ج، نقطه -7درجه در شکل  16زاویه حمله به 

جدایش به بالادست جریان یعنی در یک سوم 

شود.  ناحیه انتهایی سطح ایرفویل، منتقل می

مشاهده شد، در این  5طور که در شکل  همان

محدوده عدد رینولدز، این زاویه حمله نزدیک به 

است که در آن  (αmax)حداکثر زاویه حمله 
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دهد. با افزایش  رخ می (Clmax)بیشینه ضریب برآ 

، تغییرات بزرگ در شکل درجه 18تا  زاویه حمله

درجه، زاویه  18افتد. زاویه حمله  ه، اتفاق می-7

واماندگی است یعنی جایی که جریان -حمله پسا

 روی سطح ایرفویل به طور کامل از سطح ایرفویل

، جریان روی جدا شده است. در این زاویه حمله

بزرگ که کل  یحباب چرخش کیبا ایرفویل 

. شود یمشخص م ،کند یرا اشغال م لیرفویسطح ا

در این حالت منطقه بزرگی از جدایش جریان و 

افتد  کاهش ممنتوم روی سطح ایرفویل اتفاق می

 ییجلوحمله لبه  واماندگی از حالتاز  یا نمونهکه 

 .]3[ دهد یم نمایشرا 

 

 

 (الف

 

 (ب

 

 (ج

 

 (د

 

 (ه

 

 (و

( و حالت کنترل راست. مقایسه کانتور سرعت و خطوط جریان روی سطح ایرفویل برای حالت مبنا )ستون سمت 7شکل 

 درجه18، ه و و( 16، ج و د( 14( در زوایای حمله الف و ب( چپشده با عملگر جت مولد گردابه پالسی )ستون سمت 

 

  

Velocity Magnitude 0 20 40 60 80 100 120 140 160

Velocity Magnitude 0 20 40 60 80 100 120 140

Velocity Magnitude 0 20 40 60 80 100 120 140 160Velocity Magnitude 0 20 40 60 80 100 120 140 160

Velocity (m/s) 0 20 40 60 80 100 120 140 160
Velocity (m/s) 0 20 40 60 80 100 120 140 160



 

 
 

87 
 

 

 2شماره -12سال 

 1402 پاییز و زمستان
 
 

 نشریه علمی
 

 دانش و فناوری هوا فضا 

 

 

 
 
 
 

 
 
 
 
 

 
د 

ول
 م

ت
 ج

له
سی

 و
به

ن 
ریا

 ج
رل

کنت
ت 

را
ی اث

دد
 ع

عه
طال

م
 

 
ل

وی
رف

ک ای
ی ی

رو
ه 

فت
آش

ن 
ریا

 ج
بر

ی 
س

پال
ه 

داب
گر

 

 

 

 

اما در حالت کنترل شده یعنی زمانی که جت 

قابل بهبود مولد گردابه پالسی فعال شده است، 

سطح ایرفویل در هر سه  یروجریان در  توجهی

و حاصل -7د و -7ب، -7های  زاویه حمله در شکل

امل افزایش ممنتوم بهبود ش یناشده است. 

جریان و در پی آن انتقال نقطه شروع جدایش به 

است  یانجر جدایش دست و کاهش منطقه پایین

درجه به خوبی  16و  14در هر دو زاویه حمله  که

درجه نیز این  18شود. در زاویه حمله  مشاهده می

گیرتر بوده و تحریک جت مولد گردابه  اثرات چشم

ایش جریان عظیم در پالسی، قادر به سرکوب جد

است. با این حال، در زاویه  بودهاین زاویه حمله 

درجه، لایه مرزی آشفته سرانجام در  18حمله 

شود و  رفویل دچار جدایش مینزدیکی لبه فرار ای

از جدایش جریان را مشابه زاویه حمله ای  منطقه

درجه در حالت مبنا، روی سطح تولید  16

 کند. می

فشار ضریب  یعتوزیرات تغی 10تا  8های  شکل

برای حالت کنترل شده و را روی سطح ایرفویل 

حمله مختلف  یایزوا یبرا یببه ترتحالت مبنا، 

طور که  همان د.نده یدرجه نشان م 18و  16، 14

در توزیع ضریب فشار ایرفویل مبنا در زاویه حمله 

شود، یک بیشینه  درجه مشاهده می 16و  14

شود.  فشار مکش در لبه حمله ایرفویل ایجاد می

مقدار بیشینه ضریب فشار مکش برای زاویه حمله 

است. با افزایش زاویه  -48/8درجه، در حدود  14

بیشینه مکش در درجه، مقدار  16تا  14حمله از 

درصد افزایش یافته و به  9لبه حمله به مقدار 

رسد. در ادامه، پس از ناحیه  می -28/9حدود 

بیشینه مکش و در پایین دست، فشار مکش به 

دلیل وجود گرادیان فشار معکوس، به سرعت 

یابد. سپس در ناحیه انتهای ایرفویل،  کاهش می

که دهد  منحنی فشار ناحیه مسطحی را نشان می

در آن ضریب فشار تقریباً ثابت و به ترتیب برای 

و  -20/0درجه، معادل  16و  14زاویه حمله 

، منطقه ]34[شلیختینگ  طبق نظراست.  -27/0

 یشجداشروع به عنوان نقطه  ،ثابتفشار  یباًتقر

منطقه  ینا ین،شود. بنابرا یدر نظر گرفته مجریان 

و  از نمودار که ضریب فشار بدون تغییر مسطح

دهنده ظهور  تقریباً ثابت مانده است، نشان

در حالت  ایرفویلدر سمت مکش جدایش جریان 

 .است مبنا

توان استنباط کرد که  می 9و  8های  از شکل

 25سازی کنترل جریان جت پالسی در مکان  فعال

وتر ایرفویل، بهبود قابل توجهی در توزیع  درصد

فشار روی سطح و حتی، به میزان قابل توجه، در 

طور که  همان داشته است.مکان عملگر بالادست 

جت مولد گردابه یک  یکحرشود، ت مشاهده می

به مکش  بیشینهدر را  درصد 11و  6 یشافزا

 درجه ایجاد 16و  14ترتیب برای زاویه حمله 

دهد که تحریک در  نشان میکند. این  می

بالادست جریان نیز اثر گذاشته و توانسته توزیع 

فشار متفاوتی را روی سطوح مکشی و فشاری 

 ایرفویل ایجاد کند.

در  عبوری یانجر تحریککه  ییز آنجاا

 یانجراست،  اتفاق افتاده جدایشبالادست نقطه 

فشار نامطلوب در  یانگراد یکبا پالسی جت 

ه و توانسته تأثیر مثبتی واجه شدمتقاطع م یانجر

این بهبود شامل  .در گرادیان فشار ایجاد نماید

افزایش بیشینه مکش در لبه حمله ایرفویل و 

بازیابی بهتر فشار روی سطح ایرفویل است. تمامی 

این تغییرات به یک افزایش مطلوب در مساحت 

ناحیه بین توزیع فشار سطوح بالایی و پایینی 

شود. بازیابی بهتر فشار روی  می مقطع بال، منجر

تواند پسای فشاری را کاهش  سطح ایرفویل می

دهد. یکی دیگر از اثرات مهم تحریک جت پالسی، 
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حذف و کاهش ناحیه هموار در توزیع فشار روی 

دهنده کاهش  سطح ایرفویل مبنا است که نشان

 منطقه جدایش جریان است.

 
 الف(

 

 
 ب(

 

 
 ج(

دو حالت مبنا و  یفشار برا بیضر عیتوز سهیمقا. 8شکل 

الف( نمای کلی، ب(  درجه 14حمله  زاویهشده در  کنترل

 بزرگنمایی لبه حمله ج( بزرگنمایی لبه فرار
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دو حالت مبنا و  یفشار برا بیضر عیتوز سهیمقا. 9شکل 

الف( نمای کلی، ب(  درجه 16حمله  زاویهشده در  کنترل

 بزرگنمایی لبه حمله ج( بزرگنمایی لبه فرار
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 نشان داده شده 10شکل طور که در  همان

درجه، شدت  18حمله تا  یهزاو یش، با افزااست

بر  یفشار نامطلوب به طور قابل توجه یانگراد

. در یافته است یشافزامبنا  ایرفویلسطح  یرو

سرعت  درمبنا  سطح ایرفویل یرو یانجر یجه،نت

و  هکاملاً جدا شد بر ثانیه، متر 50آزاد  یانجر

را  واماندگی-، شرایط پساتوزیع فشار روی سطح

جت مولد که  ین حال، هنگامی. با ادهد مینشان 

 یک یانجر یدان، مه استشد گردابه پالسی فعال

روی فشار مکش  یابیبازیک و  سراسری ییرتغ

 10کل شطور که در  کند. همان یرا تجربه ممدل 

سطح  یرو یموضع یکشود، تحر یمشاهده م

سطح کل را در  متفاوتیفشار  یع، توزایرفویل

 فرارتا لبه لبه حمله  سکون، از نقطه ایرفویل

 یانجر یکتحر بنابراین. ه استکرد ء، القاایرفویل

 18حمله  یهدر زاو واماندگی یتنه تنها از وضع

 یانجر جدایشبلکه  ،کند یم یریدرجه جلوگ

تا حد قابل توجهی  یزرا ن ایرفویلسطح  یرو

 لیتر به پروف قینگاه دق کی .دهد کاهش می

دهد که فشار به  ینشان م 10فشار شکل ضریب 

درجه  16و  14که در زوایای حمله  همان نسبت

 یانتها منطقهگردد و در  یباز نم بازیابی شد،

 موضوع نیا. شود یصاف مپروفیل فشار  ایرفویل،

لبه فرار  یکیدر نزد ایش جریانجدنشان دهنده 

 و نیز قابل مشاهده است.-7که در شکل  است

گیری زمانی  مقادیر متوسط 12و  11در شکل 

ضریب برآ و پسا در دو حالت مبنا و کنترل شده 

درجه ارائه شده  18و  16، 14در سه زاویه حمله 

است. به علاوه مقادیر راندمان آیرودینامیکی نیز 

 14شده است. در زاویه حمله ارائه  13در شکل 

تحریک جت مولد گردابه جدایش جریان را  ،درجه

. در نتیجه کاهش داده استبه طور موفقیت آمیز 

ضرایب آیرودینامیکی برآ و پسا هر کدام به ترتیب 

 .درصد بهبود یافته است -4/6و  4/7در حدود 

 
 لیرفویسطح ا یفشار رو بیضر عیتوز سهیمقا. 10شکل 

 18حمله  زاویهشده در  الت مبنا و کنترلدو ح یبرا

  درجه
 

 
در حالت مبنا و  لیرفویا یبرآ بیضر سهیمقا. 11شکل 

 1×106 نولدزیشده در ر کنترل
 

 
در حالت مبنا و  لیرفویا یپسا بیضر سهیمقا. 12شکل 

 1×106 نولدزیشده در ر کنترل
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درجه منطقه  16با افزایش زاویه حمله تا 

سطح ایرفویل نیز افزایش جدایش جریان روی 

تواند  یابد لذا عملکرد سیستم کنترل جریان می می

داشته  14تأثیر بیشتری نسبت به زاویه حمله 

درجه، ضریب برآ و پسا  16باشد. در زاویه حمله 

درصد بهبود  -7/16و  9/10به ترتیب در حدود 

گیر در درصد  یافته است. علت تفاوت چشم

 16و  14زاویه حمله تغییرات ضریب پسا بین دو 

درجه، به  14درجه این است که در زاویه حمله 

دلیل کوچک بودن ناحیه جدایش جریان، سهم 

پسای ناشی از جت در پسای کل بیشتر است و 

کاهش منطقه جدایش جریان سهم کمی از پسای 

شود. بنابراین تغییرات کاهش  کل را شامل می

 درجه نسبت 16منطقه جدایش در زاویه حمله 

درجه، اثر بیشتری در تغییرات  14به زاویه حمله 

 پسا داشته است.

درجه، مزایای عملگر جت  18در زاویه حمله 

مولد گردابه بسیار واضح است. این روش توانسته 

واماندگی ایرفویل را با حذف منطقه چرخشی 

بزرگ و اتصال جریان به سطح ایرفویل به تعویق 

در  79/0رآ از اندازد و در نتیجه ضریب نیروی ب

افزایش یافته است. لذا  75/1حالت واماندگی به 

درجه افزایش یافته  18زاویه واماندگی نیز به 

است. این در حالی است که ضریب پسا نیز به 

منطقه جدایش با جریان برگشتی،  کاهشدلیل 

درصد کاهش یافته است. بنابراین  67حدود 

افزایش راندمان آیرودینامیکی ایرفویل در حالت 

درجه به میزان  18کنترل شده در زاویه حمله 

درصد ارتقاء یافته است. برای مقایسه بهتر  583

درصد تغییرات ضریب برآ، ضریب پسا و راندمان 

 .ارائه شده است 2یج در جدول آیرودینامیکی، نتا

 

 

درصد تغییرات ضرایب نیرویی و راندمان . 2دول ج

 آیرودینامیکی تحت تأثیر عملگر جت مولد گردابه

∆Cl/Cd%∆Cd% ∆Cl% AOA 

(deg.) 

8/14 4/6- 4/7 14 

2/33 7/16- 9/10 16 

7/583 9/67- 4/119 18 
 

بر-3-1 پالسی گردابه مولد جت اثر بررسی

ایرویسطحایرفویللحظهجریان

توان به مقادیر  مقادیر پارامترهای جریان را می

های مربوط به ساختارهای  میانگین زمانی، مولفه

های مربوط به ساختارهای  منسجم و مولفه

برای حالت غیرمنسجم جریان تجزیه کرد. 

در این تحقیق، جزء منسجم در ایرفویل مبنا 

هایی است که  درجه اول مربوط به ریزش گردابه

به طور طبیعی در نتیجه ناپایداری جریان به 

آیند و ساختارهای غیرمنسجم مربوط به  وجود می

نوسانات جریان آشفته است. برای حالت ایرفویل 

کنترل شده، تحریک ناپایای اعمال شده به وسیله 

عملگر کنترلی، ساختارهای منسجم را تولید 

جدایش  ها و گیری گردابه کند که در شکل می

نمایند. برای درک  جریان نقش مهمی را ایفا می

بهتر از اثرات وابسته به زمان تحریک پالسی 

عملگر روی سطح ایرفویل، خطوط جریان و 

برای مدل ایرفویل مبنا و مدل  Qمقادیر معیار 

درجه  16ایرفویل کنترل شده، در زاویه حمله 

 ف،یبا توجه به تعرمورد بررسی قرار گرفته است. 

 صورترا به  ی داخل جریانها گردابه Q اریمع

از  ورتیسیته یکند که بزرگ یم فیتعر یمناطق

از اینرو مناطقی  است. شترینرخ کرنش ب یبزرگ

نشان داده شده،  Qکه با مقادیر بالای معیار 

بیانگر بالا بودن مقادیر ورتیسیته در این نواحی 

گیری زمانی خطوط  سیر شکل 14است. شکل 



 

 
 

91 
 

 

 2شماره -12سال 

 1402 پاییز و زمستان
 
 

 نشریه علمی
 

 دانش و فناوری هوا فضا 

 

 

 
 
 
 

 
 
 
 
 

 
د 

ول
 م

ت
 ج

له
سی

 و
به

ن 
ریا

 ج
رل

کنت
ت 

را
ی اث

دد
 ع

عه
طال

م
 

 
ل

وی
رف

ک ای
ی ی

رو
ه 

فت
آش

ن 
ریا

 ج
بر

ی 
س

پال
ه 

داب
گر

 

 

 

 

را برای ایرفویل مبنا و  Qجریان و مقادیر معیار 

کنترل شده در فاصله زمانی مختلف در یک 

دهد. یک سیکل  نشان می Tسیکل تحریک 

تحریک پالسی جت مولد گردابه از دو فاز روشن و 

خاموش تشکیل شده است که عمل باز و بسته 

درصد تنظیم  50کاری  شدن جت هوا را با سیکل

از زمان کند. لذا فاز روشن عملگر جت پالسی  می

t/T=0  تاt/T<0.5  از زمان آن و فاز خاموش

t/T=0.5  تاt/T<1  در ابتدا حالت 14است. شکل ،

دهد که در این حالت  ایرفویل مبنا را نشان می

سیستم کنترل جریان جت مولد گردابه خاموش 

غاز نکرده است. است و هنوز عملکرد خود را آ

با روشن شدن سیستم کنترل جریان،  سپس

عملگر جت مولد گردابه شروع به تزریق هوا به 

 14نماید. شکل  جریان اصلی روی مقطع بال می

، تزریق جریان جت را نشان t/T=0.02در زمان 

شود تزریق  دهد. همان طور که مشاهده می می

ای از جریان با  جت هوا باعث تشکیل توده

دست عملگر،  سیته بالا، دقیقاً در پایینورتی

شود. این توده سیال با گذر زمان رشد کرده و  می

، تحت تأثیر جریان t/T=0.2تا  t/T=0.05از زمان 

 شود. دست جریان منتقل می ه پایینعبوری ب

که توسط جریان جت ایجاد شده  یتوده سیال

جریان روی در حرکت خود به پایین دست، ، است

دهد و باعث افزایش  سطح را تحت تأثیر قرار می

شود. با افزایش  ورتیسیته جریان روی ایرفویل می

ورتیسیته، میزان اختلاط جریان روی سطح 

ایرفویل افزایش یافته، لذا جریان مقاومت بیشتری 

در مقابل گرادیان فشار معکوس از خود نشان 

عده کاری افتد. قا دهد و جدایش به تأخیر می می

های  های هوای دمش مایل، تولید گردابه جت

های طولی منجر  طولی در لایه مرزی است. گردابه

به توزیع انتقالی مجدد ممنتوم در لایه مرزی و 

. در ]35[شود  ارتقاء انتقال ممنتوم آشفته می

حقیقت این روش با استفاده از دمش محلی، 

ه ممنتومی را در لایه مرزی باز چینی کرده ک

های خاص  های طولی مطلوب در مکان گردابه

 .کند تولید می

، ساختارهای جریان t/T=0.25از زمان 

جداشده با جریانی که از سمت فشاری ایرفویل در 

آید، برخورد کرده و سبب ریزش  لبه فرار می

گردابه و افزایش ورتیسیته در پشت ایرفویل 

شود. این مسئله ناحیه جدایش سیال را تحت  می

شود  طور که مشاهده می دهد. همان ثیر قرار میتأ

ها در حالت  ، این ریزش گردابهt/T=0.45در زمان 

تحریک عملگر به دلیل کوچکتر شدن منطقه 

 تر شده است. جدایش، نسبت به حالت مبنا ضعیف

، با t/T=0.55در فاز خاموش یعنی در زمان 

کاهش ممنتوم و ورتیسیته، مجدداً جریان دچار 

تغییرات شده و با غلبه کردن گرادیان فشار 

معکوس، ممنتوم جریان در سمت مکشی بال 

، جریان یک t/T=0.85یابد و در زمان  کاهش می

کند. این پدیده  منطقه جدایش کوچک ایجاد می

ای در این  از اشکال مربوط به خطوط جریان لحظه

قابل مشاهده است. نکته قابل ذکر این است زمان، 

که با وجود افزایش ناحیه جدایش در فاز خاموش، 

منطقه جدایش جریان همچنان از حالت ایرفویل 

مبنا کوچکتر است و نقطه شروع جدایش در 

دست جریان منتقل  حالت کنترل شده به پایین

شده است. این پدیده از مقایسه خطوط جریان در 

 ا حالت مبنا، قابل مشاهده است.ب t/T=1زمان 
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t/T=0.02 




t/T=0.05 




t/T=0.1 

 

 

t/T=0.2 

هرتز در زاویه  40شده با فرکانس تحریک  گیری و تکامل جریان روی سطح ایرفویل در حالت کنترل . سیر شکل14شکل 

 )ستون سمت چپ( و خطوط جریان )ستون سمت راست( Q-Criterion، نمایی از پارامتر 1×106درجه و رینولدز  16حمله 

 

Q-Criterion 100000 200000 300000 400000 500000
Q-Criterion 100000 200000 300000 400000 500000

Q-Criterion 100000 200000 300000 400000 500000

Q-Criterion 100000 200000 300000 400000 500000

Q-Criterion 100000 200000 300000 400000 500000

Q-Criterion 100000 200000 300000 400000 500000
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t/T=0.25 





t/T=0.3 




t/T=0.45 





t/T=0.55 

 

 

t/T=0.85 

 

 

t/T=1 

 . ادامه14شکل 
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تحریک جریان روی سطح ایرفویل به وسیله 

جت مولد گردابه، اثر مستقیم بر توزیع فشار و در 

نتیجه نیروهای آیرودینامیکی وارد بر ایرفویل 

به ترتیب تغییرات  16و  15های  دارد. شکل

ای مقادیر ضریب برآ و پسای ایرفویل در  لحظه

درجه، را تحت تأثیر عملگر جت  16زاویه حمله 

دابه، برای یک بازه زمانی مشخص نشان مولد گر

دهند. در این دو نمودار، فاز باز و بسته بودن  می

جریان جت مولد گردابه نیز به صورت مقادیر صفر 

و یک نشان داده شده است. همچنین برای 

شده با  مقایسه ضرایب آیرودینامیکی حالت کنترل

به صورت خط  مدل مبنا نیزحالت مبنا، مقادیر 

طور که از  نشان داده شده است. همان ناپیوسته

مشخص است، اعمال تحریک پالسی  ها این شکل

اثر به طور کلی توسط عملگر جت مولد گردابه، 

مثبتی در افزایش نیروی برآ و کاهش نیروی پسا 

ای  داشته است. با دقت بیشتر بر تغییرات لحظه

 16و  15مقادیر نیروی برآ و پسا در شکل 

در فاز حتی ین نیروها شود که ا مشخص می

تری را  مقادیر بهبود یافته نیز خاموش عملگر

حتی در فاز عملگر و اثر مثبت  اند نتیجه داده

توان این  . این مسئله را میخاموش نیز ادامه دارد

گونه شرح داد که با استفاده از دمش محلی در 

های  فاز روشن عملگر، ممنتوم جدیدی در لایه

که ورتیسیته مطلوب در  شود مرزی باز چینی می

بلافاصله در پایین دست عملگر را تولید   مکانی

نشان داده  14کند. همان طور که در شکل  می

سیال با مقادیر ورتیسیته بیشتر،   شد، این توده

دست جریان  شروع به حرکت انتقالی به پایین

نماید. در طی زمان انتقال جریان به پایین  می

های  اما در ادامه، گردابه یابد. دست، برآ کاهش می

منجر تولید شده اختلاط جریان را افزایش داده و 

به توزیع انتقالی مجدد ممنتوم در سراسر لایه 

شوند. از  مرزی و ارتقاء انتقال ممنتوم آشفته می

اینرو روند کاهشی نیروی برآ معکوس شده و 

کند. این حالت در فاز  شروع به افزایش مجدد می

شود. در  گر نیز مشاهده میخاموش شدن عمل

العمل جریان نسبت به  واقع تأخیر فاز عکس

روشن و خاموش شدن عملگر، باعث ایجاد چنین 

ای نیروی برآ و پسا  روندی در تغییرات لحظه

شود. نکته قابل توجه دیگر میزان اثرگذاری  می

حضور جت هوا در مقادیر نیروی پسا است که با 

 ،ه خاموش و برعکسهر بار تغییر فاز از روشن ب

را در مقادیر نیروی پسا  ای و شدیدی تغییرات پله

 ایجاد نموده است.
 

 
کنترل  رفولیا یبرا یا برآ لحظه یروین بیضر. 15شکل 

 درجه 16حمله  هیدر زاوو مبنا شده 

 
کنترل  رفولیا یبرا یا پسا لحظه یروین بیضر. 16شکل 

 درجه 16حمله  هیدر زاو و مبنا شده
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گیریبندیونتیجهجمع.4

در این تحقیق چگونگی کنترل جدایش جریان     

به وسیله یک عملگر جت مولد گردابه روی یک 

به صورت  NASA SC(2)-0714ایرفویل با مقطع 

عددی مورد مطالعه قرار گرفت تا نحوه عملکرد 

این عملگر مورد ارزیابی قرار گیرد. در این مطالعه، 

پالسی به صورت یک شکاف در مکان جت عملگر 

سازی  درصد از وتر و روی سطح ایرفویل مدل 25

شد. جت هوای خروجی از شکاف نیز با سرعت 

متر بر ثانیه و به صورت پالسی با فرکانس  120

درصد، طراحی شد.  50هرتز و سیکل کاری  40

و  1×106سازی عددی در جریان با رینولدز  شبیه

درجه انجام گرفت  18و  16، 14در زوایای حمله 

که در این زوایای حمله، ایرفویل شرایط جدایش 

 کند. جریان و پسا واماندگی را تجربه می

 روشسازی عددی نشان داد،  نتایج شبیه

کنترلی طراحی شده توانست جدایش جریان در 

درجه، را با موفقیت به  16و  14زاویه حمله 

یان تأخیر اندازد و از میزان منطقه جدایش جر

روی سطح ایرفویل بکاهد. در نتیجه در زاویه 

و  4/7درجه، ضریب برآ به ترتیب  16و  14حمله 

درصد افزایش و ضریب پسا نیز به ترتیب  9/10

درصد کاهش یافت. در نتیجه  7/16و  4/6

 16حداکثر ضریب برآی مقطع بال در زاویه حمله 

افزایش یافت.  858/1به  676/1درجه از حدود 

درجه که در منطقه  18در زاویه حمله همچنین 

پسا واماندگی قرار دارد، تحریک کنترلی، جدایش 

 انیجرجریان بزرگ روی ایرفویل را حذف کرد و 

به سطح  لیرفویاز وتر ا یقابل توجه محدودهدر 

علاوه بر افزایش  جهی. در نتشدمتصل  لیرفویا

، زاویه 752/1به  798/0قابل توجه ضریب برآ از 

یرفویل نیز افزایش یافت. در این تحقیق استال ا

برای درک بهتر از چگونگی عملکرد جت مولد 

 یرو ایناپا یاز جت هوا یاثرات ناشگردابه پالسی، 

جریان  شده یریگ و متوسط یا مشخصات لحظه

 یا گردابه الگویو  یکیزیف راتییتغبررسی و 

مورد بررسی قرار  لیرفویسطح ا یرو انیجر

 .گرفت

 توان انجام شده در این تحقیق میمباحث ز ا

 ی،پالس هگرداب دجت مول گیری کرد که یجهنت

سرعت در  یشافزا یزمتما مکانیزمدو  ارا ب یانجر

 یجاداو دیگری  سطح مقطع بال یکینزد

قرار  یرتحت تأث متناوب، ای هگرداب یساختارها

اختلاط  ای منظم، هگرداب یساختارها ینا .داد

ممنتوم به سطح با  یکنزد یمرز یهلا ینب آشفته

افزایش را دورتر با ممنتوم بالا  های و قسمت کم

 یستمسدر این صورت هوا و انرژی مصرفی . داد

در تواند به طور قابل توجهی  یان میکنترل جر

کاهش یابد. عملکرد مقایسه با جت پایا، 

های کنترلی ذکر شده، الگوی جریان را در  مکانیزم

ه حمله تا لبه فرار تغییر سرتاسر مقطع بال از لب

ای که حداکثر فشار مکش در لبه  داد، به گونه

حمله افزایش و بازیابی فشار روی سطح ایرفویل 

بهبود یافت. این تغییرات اصلاحی منجر به 

در نتیجه افزایش فشار و  یانسرعت جر یشافزا

روی  یانجرمکش و در نهایت حذف جدایش 

ج به دست آمده مقطع بال شد. با نتای سطح بالایی

توان این تکنیک را به عنوان یک روش کنترلی  می

 و  انیجر جدایشانداختن  ریدر به تأخمناسب  

 .شناختتلفات مرتبط با آن کاهش 
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2. Streamwise Vortices 

3. Retractable Mechanical Vortex Generators 

4. Pitched and/or Skewed Slot 

5. Vortex Generator Jets (VGJ) 

6. Buffet 

7. User-Defined Function )UDF( 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 


