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 چکیده 

ي سطح مکشی رو ازجهت به تعویق انداختن جدایش لایه مرزي  NACA0015در پژوهش حاضر کنترل فعال جریان توسط جت دمش در لبه حمله ایرفویل 

یک تابع رگرسیونی  صورت  بهآیرودینامیکی  بیضراارتباط بین پارامترهاي جت دمش با  ،اجراي عددي و روش سطح پاسخ 48است. با  گرفته  صورتایرفویل 

ي ساز هیشبدر چهار سطح مورد بررسی قرار گرفته است. براي  هرکداممشخص ارائه شده است. عرض شکاف دمش در سه سطح، زاویه دمش و سرعت دمش 

 بیشترین افزایش راندماننتایج، دمش مماسی  به  توجه با. باشد می 232940و عدد رینولدز جریان  استفاده شده است transition sstعددي از مدل تلاطم 

درجه کارآیی  45یابد، در حالی که جت دمش  بازه مورد بررسی براي دمش مماسی افزایش می در 83/42به  56/2این مقدار از  .نشان می دهدرا  آیرودینامیکی

نتایج . شود یمبه طور پیوسته زیاد راندمان آیرودینامیکی  یابد افزایش می دمش جت سرعت هنگامی کهعلاوه بر این،  دهد. خود را به طور کامل از دست می

  .می دهد که متغیرهاي دمش به صورت تداخلی بر راندمان آیرودینامیکی تأثیر دارند نشان استخراج شده به روش سطح پاسخمدل 

  .ي عددي، روش سطح پاسخ، دمشساز هیشبکنترل فعال جریان، جدایش لایه مرزي،  :کلیدي هاي واژه
  

  
Control of Boundary Layer Separation on Airfoil Using Blowing Jet and Providing 

Independent Regression Function for Direct Estimation of Aerodynamic Coefficients  
  

Department of Aerospace and Mechanical Engineering, Ramsar Branch, Islamic Azad University, 
Ramsar, Iran S. R. Samaei 

Department of Aerospace and Mechanical Engineering, Ramsar Branch, Islamic Azad University, 
Ramsar, Iran M. Fadaei 

 
Abstract 
In the present study, active flow control was performed by blowing jet at the leading edge of NACA 0015 airfoil to delay the 
separation of the boundary layer from the airfoil suction side. By employing 48 numerical simulations and the Response Surface 
Method, the relationship between the blowing jet parameters and the aerodynamic coefficients is presented as a specific regression 
function. The blowing width has been studied in three levels, the blowing angle and speed each in four levels. Transition SST 
turbulence model is used for numerical simulation and flow Reynolds number is 232940. According to the results, tangential 
blowing shows the most aerodynamic performance increase. This value increases from 2.56 to 42.83 inside the range under 
investigation for tangential blowing whereas 45° blowing jet loses its efficiency completely. Furthermore, when the blowing jet 
velocity rises, aerodynamic performance continuously increases. The response surface model indicates that blowing variables 
interactively influence the aerodynamic performance.  

Keywords: Active flow control, Boundary layer separation, Numerical simulation, Response Surface Method, Blowing. 
 

  مقدمه  - 1

 ، ملخ مناسب عملکرد کاهش عوامل مهمترین از جریان جدایش

 بر علاوه پدیده این. باشد می پرنده وسایل و بادي هاي توربین پره

 از]. جدایش هوا 1[ است نامطلوب راندمان کاهش لحاظ از نویز ایجاد

نیروي برآ و سبب کاهش  وسیله پرنده یا پره توربین بادمقطع بال ي رو

کنترل ]. 2[ شود یمنیروي پساي فشاري بر روي ایرفویل افزایش 

، دمش مانند استفاده از عملگر پلاسمایی جریان توسط روش هاي فعال

فعال  هاي غیر و روش باشند که مستلزم صرف انرژي می و مکش جریان

سبب به تأخیر انداختن گذار که مصرف انرژي ندارند گردابه  مولد مانند

 روش کنترل فعال جریان به روش دمشمقاله حاضر در  .]3[ شود می

  . گیرد مورد استفاده قرار می

بر کنترل  تزریق جریانبه بررسی تأثیر ] 4[گودرزي و همکاران 

ي نشان ساز هیشبپرداختند. نتایج   NACA0015جریان اطراف ایرفویل 

یوسفی . باشد میداد که دمش نزدیک به لبه حمله در کاهش پسآ موثر 

] به بررسی کنترل جریان دمش و مکش بر ایرفویل 5و همکاران [

NACA0012  5/2پرداختند. بررسی آنها نشان داد جت دمش با عرض 

به بررسی ] 6بونسر و باهل [ نتیجه را دارد. نیبهتر% طول وتر ایرفویل 

پرداختند. طبق  NACA0012بر روي ایرفویل جدایش لایه مرزي 

بررسی آنها با افزایش سرعت جت دمش جدایش لایه مرزي به تأخیر 

اکبرزاده و همکاران  صورت کامل بر طرف شود.افتد تا زمانی که به می

و  پرداختند  NACA0012] به بررسی دمش و مکش بر ایرفویل 7[

در بیشتر موارد با افزایش سرعت دمش ضریب پسا  نشان دادند که

] کنترل جریان دمش را بر 8کیم جانکیو و همکاران [. یابدکاهش می

بررسی کردند. بر طبق نتایج جت دمش مماسی باعث  OA209ایرفویل 

  .شود یمتأخیر در استال دینامیک و پایا 



 

 
332  

ن
ه 

ری
ش

س
ند

مه
 ی

کان
م

ی
 ک

یز
بر

ه ت
گا

ش
دان

، 
ه پ

ار
شم

اپی
 ی

98
د 

جل
 ،

52
ه 

ار
شم

 ،
1 ،

ار
به

 ،
14

01
ه 

ح
صف

 ،
33

1
-

33
5

  
– 

 دیس
ما

 س
ضا

ر
ی

ی
 

و 
ثه

حد
م

 
دائ

ف
ی   

 ] به بررسی تأثیر دمش یکنواخت بر ایرفویل9اتو و همکاران [

Clark-y را نشان دادنددرصدي پسا  40تا  20کاهش  و دپرداختن .

] به بررسی تأثیر جت دمش مماسی بر 10آبرامووا و سانداکوف [

بر اساس نتایج آنها اعمال دمش  پرداختند که p-184-15sr ایرفویل

  باعث کاهش پسا شد.

ایرفویل  ] به بررسی تجربی تأثیر دمش پایا بر11مولار و همکاران [

NACA0018  ي جدایش را ها ورتکسپرداختند و تأثیر دمش بر کنترل

] به بهینه سازي اثر دمش و 12فرهادي و همکاران [ بررسی کردند.

نسبت برآ به که  و نشان دادند پرداختند NACA0012مکش بر ایرفویل 

] 13مرتضوي و رزاقی [. می یابددرصد افزایش  80 به این روش تا پسآ

ها پرداختند. بر طبق نتایج آن s814به بررسی کنترل جریان بر ایرفویل 

 36درصد ضریب برآ و  38 ،هاي مکش و دمشدر مدل اتصال حفره

درصد ضریب  119همچنین  .درصد ضریب پسا بهبود پیدا کرد

  آیرودینامیکی افزایش یافت.

ریان بر ایرفویل تزریق جپارامترهاي در پژوهش حاضر تأثیر 

NACA0015  ي روش ریکارگ بهاجراي محاسباتی و  48بررسی شده و با

سطح پاسخ مدل ریاضی مشخصی که بیانگر ارتباط بین مشخصات جت 

این ه است. آمد  دست بهآیرودینامیکی ایرفویل باشد دمش و پارامترهاي 

موضوع براي کاربرد هاي هر چه بیشتر صنعتی و اجتناب از محاسبات 

  اهمیت ویژه اي می باشد.  پیچیده و زمانبر حائز 

 

  بیان مسئله -2

، ��، سرعت دمش  1یی چون زاویه حملهپارامترهادر مقاله حاضر تأثیر 

بر ضرایب برآ، پسآ و نسبت برآ به  ℎو عرض شکاف  �� زاویه دمش 

به کمک شبیه سازي عددي بررسی  NACA0015یرفویل پسآ در ا

مدل ایرفویل و شبکه  Gambitشده است. ابتدا با استفاده از نرم افزار 

شبیه سازي  fluentاطراف آن ایجاد شده و سپس به کمک نرم افزار 

عددي به روش حجم محدود انجام شد. استخراج مدل ریاضی 

و به روش سطح  Design Expertرگرسیونی با استفاده از نرم افزار 

  پاسخ انجام شده است. 

 ریناپذ  تراکم به  توجه بادر اطراف ایرفویل  رفته کار بهشرط مرزي 

. باشد یمبودن جریان، شرط سرعت ورودي و در انتها فشار خروجی 

همچنین روي سطح ایرفویل شرط مرزي عدم لغزش و در مکان دمش 

جهت اعمال زاویه دمش  شرط مرزي سرعت ورودي استفاده شده است.

  ) استفاده شد.2) و (1در مکان دمش از روابط (

)1(  

)2(  

�� = �� + � 
� = ��� − � 

زاویه راستاي سرعت جت  ��جهت سرعت دمش،  ��که در آن 

زاویه بین جهت سرعت جریان آزاد و راستاي  �دمش و سطح جت و 

  زاویه شیب جت است. �. می باشد سطح جت

 

                                                             
1 AOA 

  
  (الف)

  
  ب)(

 اطراف ایرفویل و شرایط مرزي الف) شبکه محاسباتی  -1شکل 

NACA0015(ایجاد شده  و شکاف دمش شبکه محاسباتی در محل . ب

  .طول وتر روي سطح ایرفویل% 5/2 به اندازه

  

در اطراف ایرفویل و همچنین  cشبکه محاسباتی از نوع  1شکل 

اجتناب از تأثیر مرزها  منظور به محل جت دمش را نشان می دهد.

برابر طول وتر از لبه فرار به سمت  30نواحی اطراف ایرفویل در فاصله 

برابر طول وتر از لبه حمله به سمت جلو و بالا و پایین  25عقب و 

درجه  10در زاویه حمله استقلال حل از تعداد شبکه  . باشد یمایرفویل 

 2اب شده است. شکل المان گرید انتخ 48450بررسی گردیده و تعداد 

 تغییر ضریب آیرودینامیکی با افزایش تعداد شبکه را نشان می دهد. 

  

 
  استقلال حل از شبکه.  -2شکل 

    

تزریق جریان نزدیک به لبه حمله کاهش نیروي پسا و به دنبال آن  

لذا در  .]4[دینامیکی را به دنبال خواهد داشتافزایش راندمان آیرو

% طول وتر نسبت به لبه 10تزریق جریان در مکان  ،پژوهش حاضر

  حمله مورد بررسی قرار گرفته است.

   

  معادلات حاکم - 3

، تراکم معادلات حاکم بر جریان اطراف ایرفویل در حالت پایا

  باشد.) می4) و (3معادلات ( صورت بهي دوبعدو  ناپذیر، متلاطم

  معادله پیوستگی:    

30.6

31.6

32.6

33.6

34.6

35.6

36.6

2650 12650 22650 32650 42650 52650 62650

C
l/

C
d

Number of Cells
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)3(  ����

���

= 0 

  ممنتوم:معادله 

سینماتیک،  لزجت ϑفشار متوسط،  ��چگالی،  � که در روابط فوق

��−سرعت متوسط،  ��
���

 �توربولانس،  لزجت ��تانسور تنش رینولدز،  �������

دلتاي کرونکر می  ���انرژي سینماتیک متوسط نوسانات سرعت و  

  .باشند

 transition sst حاضر سازياستفاده شده براي شبیه متلاطممدل 

  باشد.می )5معادله ( صورت به آن رابطهکه  باشدمی

)5(  �

��
(��) +

�

���
������ = ��� − ��� +

�

���
�(� − ����)

��

���
�                                            

تولید و اضمحلال انرژي توربولانس  جملات ��و  ��که در آن 

  لزجت سینماتیکی توربولانس است. ��و  sst transition براي مدل

همچنین در پژوهش حاضر از روش سطح پاسخ جهت دستیابی به 

یک مدل ریاضی مشخص براي بیان ارتباط پارامترهاي جت دمش و 

، مدل yپارامترهاي آیرودینامیکی استفاده شده است. براي پاسخ دلخواه 

باشد که از روش حداقل می )6رابطه ( صورت بهرگرسیونی مرتبه دوم 

  شود.  ي استفاده میا چندجمله بیضرابراي تخمین  ]14مربعات [

)6(  
� = �� + � ���� + � �����

� + � � ������� + �

�

���

�

���

 
  

ضریب �β ضریب ثابت،   �βمتغیرهاي مسأله،  �x و �x در این رابطه 

  باشد. ضریب متقابل می  ��βضریب مرتبه دوم و ��β خطی،

  

  نتایج  - 4

در این بخش ابتدا نتایج حاصل از صحت سنجی پژوهش حاضر و 

و  افزار نرمي انجام شده توسط ها يساز هیشبدر ادامه نتایج حاصل از 

مدل استخراج شده توسط سطح پاسخ و آنالیز واریانس آن ارائه 

  .شود یم

  

-1-4  صحت سنجی 

از  آمده  دست بهمقایسه نتایج  ،صحت سنجی نتایج منظور  به

در  ]15[ با نتایج NACA0015ي حاضر در اطراف ایرفویل ساز هیشب

مقایسه نتایج  1است. جدول  گرفته  صورت 232490عدد رینولدز 

  می دهد. ] را نشان15از پژوهش حاضر و نتایج تجربی [ آمده  دست به

  

  ]15[ نتایج عددي و تجربی -1جدول 

میزان 

 خطاي

 % Cd  

Cd 
]15[  

Cd 
پژوهش 

  حاضر

میزان 

خطاي 

Cl %  

Cl 

]15[  

Cl 

پژوهش 

 حاضر

زاویه 

  حمله

-  01/0  01/0  -  00/0  00/0  0  

14/7  014/0  013/0  8/1  54/0  55/0  5  

7/10  027/0  0241/0  22/2  90/0  88/0  10  

7/1  175/0  172/0  3/2  43/0  44/0  15  

 

-2-4  بررسی اثر پارامترهاي دمش 

 5/3و  5/2 ،2شکاف ي در نظر گرفته شده سه عرض پارامترها

برابر سرعت  4و  94/2، 76/1، 1درصد طول وتر ایرفویل، سرعت دمش 

که تمامی  باشند یمدرجه  45و  25، 12، 0جریان آزاد، زاویه دمش 

انجام  232940و عدد رینولدز  درجه 15در زاویه حمله  ها يساز هیشب

تأثیر استفاده از دمش را بر حذف ناحیه جدایش  3شده است. شکل 

تأثیر افزایش سرعت جت دمش بر کوچک شدن ناحیه  دهد یمنشان 

  مشخص است.  ب -3دایش و نیز حذف واماندگی در شکل ج
  

  

  
  (الف)

  
  (ج)

  
  (ب)

���در  کانتورهاي اندازه سرعت -3شکل  = ) بدون اعمال الف ��

��) در بدمش  = ��و  � = ��ج) در  /� �� = و  �

�� = �� �/�.  

  

توزیع ضریب فشار ایرفویل در حالت بدون دمش و در  4در شکل 

است.  شده  داده  نشانهاي مختلف دمش حالت با دمش در سرعت

که با افزایش سرعت دمش ضریب فشار در سمت  شود یمملاحظه 

به دنبال  که بهبود ضرایب آیرودینامیکی را شود یم تر یمنفمکشی 

  خواهد داشت

  
  (الف)

  ي دمش مختلف.ها سرعتضریب فشار بدون دمش و  -4شکل 

  

ي مختلف دمش بر پروفیل سرعت در ها سرعتتأثیر  5در شکل 

راستاي عمود بر سطح  است. شده  داده  نشانبعد از محل دمش   مکان

-9

-7

-5

-3

-1

1

0 0.5 1

C
p

X/C

بدون دمش  
17 m/s

30 m/s

50 m/s

68 m/s

)4(  

 
  

  �

���
����������� = −

�

�

���

���
+

�

���
��

����

���
− ��

���
��������                                                  

  

��
���

������� = �� �
����

���
+

����

���
� −

�

�
����                                                                        
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با توجه به پروفیل هاي سرعت  ایرفویل در نظر گرفته شده است.

می شود که تزریق جریان با سرعت بیشتر به دلیل القاي ملاحظه 

مومنتم بیشتر، قادر به بهبود پروفیل سرعت جدا شده نزدیک به دیواره 

   می باشد.

  
% و 5/2ثیر سرعت دمش بر پروفیل سرعت در عرض شکاف تأ -5شکل 

  زاویه دمش صفر درجه در محل اعمال دمش 

 

-3-4  نتایج حاصل از روش سطح پاسخ 

در این قسمت نتایج حاصل از روش سطح پاسخ ارائه شده است. 

اجراي محاسباتی  48از  آمده دست بهجهت استخراج مدل رگرسیونی 

میزان باقیمانده مرتبه دوم انطباق یافته براي استفاده شده است. 

باشد که  می 9507/0و براي ضریب پسا  946/0راندمان آیرودینامیکی 

مقادیر  2. جدول استول مدل انطباق یافته به مفهوم درستی قابل قب

باقیمانده هاي مرتبه دوم را نشان می دهد. تفاوت ملاحظه شده مابین 

باقیمانده مرتبه دوم انطباق یافته و باقیمانده مرتبه دوم پیش بینی شده 

  می باشد که نشان از دقت مدل بدست آمده دارد. 2/0کمتر از 

  

  باقیمانده مرتبه دوم  -2جدول 

  Cl/Cd  Cdراندمان آیرودینامیکی   قادیر باقیماندهم

  9591/0 9529/0  باقی مانده مرتبه دوم

باقی مانده مرتبه دوم 

  تطبیق یافته

9460/0 9507/0  

باقی مانده مرتبه دوم پیش 

  بینی شده

9359/0 9362/0  

ي حاصل از ها پاسخمعادله رگرسیونی انطباق یافته بر  3در جدول 

بر حسب  �ي انجام شده ارائه شده است. در این رابطه ها يساز هیشب

درجه، سرعت بر حسب متر بر ثانیه و عرض شکاف دمش بر حسب متر 

  باشد.می

  

  معادلات رگرسیونی راندمان آیرودینامیکی و ضریب پسا  -3جدول 

L/D Cd = 
9317/15 - 173515/0+  

2948/503+ 73238/1 - (h)  

411/1+ 005172/0 - (v)  

1363/0+ 001691/0 - (�)  

2696/26 - 140288/0+ (h×v) 

 096089/0 (h× �) 

01639/0 - 000073/0+ (v× �) 

0065/0 - 000037/0+ V2 

 000033/0+ �� 

ي عددي ساز هیشبچند  ،آمده دست بهجهت بررسی دقت مدل  

ی شده توسط معادله نیب شیپصورت گرفته است و مقایسه آن با نتایج 

که نتایج حاصل از  دهد یمنشان  6. شکل انجام شده است  رگرسیونی

ي عددي ساز هیشبی مناسبی داشته و نزدیک به مقادیر نیب شیپمدل، 

  . باشد یم
  

  
  

در  مدل رگرسیونی با نتایج پیشبینی شده شبیه سازينتایج  -6شکل 

  .m/s 17% و سرعت دمش  2مقادیر زاویه دمش گوناگون ، عرض شکاف 

  

تأثیر تغییرات سرعت و زاویه دمش بر راندمان آیرودینامیکی در  

راندمان  ابدی یممشخص است. هر چه سرعت دمش افزایش  7شکل 

ℎبه عنوان مثال در  ابدی یمآیرودینامیکی نیز افزایش  = و  3/5%

�� = ��و در  �/� 17 = است و با افزایش  4/6ضریب برآ به پسآ   0

افزایش  14/42ثانیه ضریب برآ به پسآ به متر بر  68سرعت دمش به 

   .یافت

  

 
  (الف)

راندمان آیرودینامیکی در سرعت دمش و زاویه  -7شکل 

  دمش گوناگون

  

تاثیر عرض شکاف بر راندمان آیرودینامیکی  8در شکل 

 است. همانطور که از نمودار مشخص است شده  داده  نشان

 دارد.کمی بر راندمان آیرودینامیکی ثیر افزایش عرض شکاف تأ

در بازه مورد بررسی از  ،این میزان با افزایش عرض شکاف

  افزایش می یابد. 14/42به  6/41
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راندمان آیرودینامیکی در عرض دمش و زاویه دمش  -8شکل 

  گوناگون.

  

  گیري نتیجه -5

ي عددي اعمال دمش بر سطح ها يساز هیشبدر پژوهش حاضر 

اجراي محاسباتی  48انجام شد. با استفاده از  NACA0015ایرفویل 

ی نشان داد که خوب بهآمد. نتایج  به دستمدل رگرسیونی مشخصی 

اعمال دمش مماسی تحت شرایط مناسب منجر به حذف ناحیه جدایش 

بدنبال را   NACA0015شده و بهبود عملکرد آیرودینامیکی ایرفویل 

اندمان آیرودینامیکی افزایش داشت. با افزایش سرعت دمش رخواهد 

راندمان آیرودینامیکی با افزایش زاویه جت دمش  در مقابلد. ابی یم

  .ابدی یمکاهش 

ℎ در دمش با = ��و  2/5% = ��و در  �/� 68 = ضریب برآ  0

به دست آمد که بیشترین ضریب برآ به پسا به دست  83/42به پسآ 

  آمده در این بررسی است. 

ℎ است که در عرض شکاف 4/1به پسا کمترین ضریب برا  =

��و  3/5% = ��و در  �/� 50 =   به دست آمده است. 45

استخراج یک مدل ریاضی مشخص از اهداف دیگر پژوهش حاضر 

 شده ینیب شیپنتایج حاکی از دقت مناسب مدل رگرسیونی . بوده است

 سرعت و زاویه دمش بر راندمان آیرودینامیکی و نیز معنادارو تأثیر 

  . باشد یمپساي آیرودینامیکی 
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