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ABSTRACT  

In this study, the aerodynamic performance of a wing with a sinusoidal leading edge at relatively low 

Reynolds numbers was numerically investigated. The main objective was to evaluate the influence of leading-

edge Protuberances on flow behavior and aerodynamic characteristics. Simulations were performed using 

software based on the finite volume method and shear stress transport turbulence model. Six different 

configurations with varying amplitudes and wavelengths of the sinusoidal leading-edge wing were designed and 

analyzed. Among them, the configuration with the largest amplitude demonstrated superior aerodynamic 

performance, particularly near and beyond stall condition, and was therefore selected for detailed comparison 

with the base model. The results show that the sinusoidal leading edge delayed flow separation, improved the 

stability of vortical flow structures, and shifted stall to higher angles of attack. In addition, the maximum lift 

coefficient was increased by approximately 10%, compared to the base wing. The findings also indicate a slight 

reduction in drag coefficient and an improvement in lift-to-drag ratio within specific operating conditions. 

Analyses of pressure distribution and velocity contours confirmed the formation of organized spanwise flow 

structures and a more uniform turbulence distribution over the wing surface. Overall, the results suggest that 

sinusoidal leading-edge geometries can effectively improve aerodynamic performance and flow stability at  

relatively low Reynolds numbers. 
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1. Introduction 

Improving aerodynamic performance at low 

Reynolds numbers is an important challenge in the 

design of small-scale aerial vehicles and bio-inspired 

aerodynamic systems [1-3]. Under such conditions, 

aerodynamic surfaces are highly susceptible to early 

flow separation and stall, which reduce aerodynamic 

efficiency and flow stability. Consequently, passive 

flow-control techniques for delaying separation have 

attracted significant attention [4]. One promising bio-

inspired approach involves use of sinusoidal leading-

edge geometries, inspired from humpback whale 

flippers [5]. Previous experimental and numerical 

studies have shown that these geometries can generate 

streamwise vortical structures, enhance momentum 

transfer within the boundary layer, and improve post-

stall aerodynamic performance [6, 7]. In addition, 

several investigations have reported that sinusoidal 

leading edges can modify turbulence distribution, delay 

flow separation, and improve aerodynamic stability 

under low-Reynolds-number conditions [8, 9]. Despite 

these advances, the detailed aerodynamic mechanisms 

associated with three-dimensional sinusoidal leading-

edge wings still require further investigation, 

particularly regarding turbulence development, 

spanwise flow organization, and post-stall flow 

behavior [10]. Accordingly, the present study 

numerically investigates the aerodynamic performance 

of a three-dimensional wing with sinusoidal leading-

edge geometry at a relatively low Reynolds number. 

Several configurations with different amplitudes and 

wavelengths were analyzed and compared with a base 

wing. The study focuses on aerodynamic coefficients, 

pressure distribution, and flow structures associated 

with delayed flow separation and stall behavior. 

2. Methodology 

In the present study, the aerodynamic behavior of a 

three-dimensional wing with a sinusoidal leading edge 

was numerically investigated under incompressible 

turbulent flow conditions. A base wing and six 

sinusoidal leading-edge configurations (with different 

amplitudes and wavelengths) were analyzed at a 

Reynolds number of 100,000 over a range of angles of 

attack. The numerical simulations were performed using 

software based on the finite volume method. The 

governing Reynolds-averaged Navier–Stokes equations 

were solved using shear stress transport turbulence 

model because of its reliable performance in predicting 

separated aerodynamic flows. Pressure–velocity 

coupling was achieved using the SIMPLE algorithm 

together with second-order discretization schemes.  The 

geometry of the investigated wing is illustrated in Fig.1. 

Near-wall mesh refinement was employed to ensure 

accurate boundary-layer prediction. The numerical 

methodology was validated using previously published 

reference data [11], and good agreement was achieved. 

Although the simulations were conducted using a 

steady-state formulation, investigation of unsteady flow 

structures may be considered in future studies. 

 

Figure 1. Geometry of the sinusoidal leading-edge wing. 

3. Results and Discussion 

The aerodynamic coefficients obtained for the 

investigated wing are presented in Fig.2. The results 

demonstrate that the sinusoidal leading-edge geometry 

significantly influences the aerodynamic behavior of the 

wing, particularly near stall conditions. Among the 

investigated configurations, model A9W25, 

corresponding to a sinusoidal leading edge with an 

amplitude of 9 mm and a wavelength of 25 mm, 

exhibited the best aerodynamic performance. Compared 

with the base wing, this configuration produced a higher 

maximum lift coefficient and delayed stall to larger 

angles of attack. In addition, a slight reduction in drag 

coefficient was observed within specific operating 

conditions, resulting in an improved lift-to-drag ratio. 

The improvement in aerodynamic performance is 

closely associated with the flow structures generated by 

the sinusoidal leading edge. Figure 3 presents the 

turbulent kinetic energy distribution for the A9W25 

configuration at an angle of attack of 15°. The results 

indicate that the sinusoidal leading-edge geometry 

produced more organized flow structures and improved 

turbulence distribution over the wing surface. In 

particular, the generated vortical structures enhance 

momentum transfer within the boundary layer and 

increase its resistance to adverse pressure gradients. 

Furthermore, the turbulent kinetic energy contours 

revealed that the separated flow regions develop more 

gradually in the sinusoidal leading-edge configuration. 

In addition, the peak regions maintain a more stable 

flow structure, while localized flow disturbances are 

mainly concentrated near the valley regions. Overall, 

the sinusoidal leading-edge geometry improved flow 

stability and contributed to delayed flow separation 

under low-Reynolds-number conditions. 
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Figure 2. Variations of lift coefficient, drag coefficient, and 

lift-to-drag ratio for different sinusoidal leading-edge and 

Base configurations. 

 

Figure 3. Turbulent kinetic energy contours for the 

A9W25 configuration at an angle of attack of 15°. 

4. Conclusions 

The numerical results demonstrated that the sinusoidal 

leading-edge geometry improved the aerodynamic 

performance of the wing under low-Reynolds-number 

conditions. The A9W25 configuration showed delayed 

flow separation, improved flow stability, and higher 

aerodynamic efficiency compared with the base wing. 

In addition, the turbulent kinetic energy distribution 

confirmed formation of more organized flow structures 

over the wing surface. Future studies may further 

investigate the unsteady flow behavior, using transient 

simulations. 

5. References 

[1] F. Fish, G.V. Lauder, Passive and active flow 

control by swimming fishes and mammals, Annu. Rev. 

Fluid Mech., 38(1) (2006) 193-224. 

[2] I. Rohmawati, H. Arai, H. Mutsuda, T. Nakashima, 

Y. Doi, Effect of Wavy Leading Edge with Various 

Aspect Ratios on a Rectangular Wing, in:  IOP 

Conference Series: Earth and Environmental Science, 

IOP Publishing, 2020, pp. 012060. 

[3] V. Gopinathan, J.B. Ralphin Rose, Aerodynamic 

performance characterization of bio-inspired wings with 

leading edge tubercles at low Reynolds number, 

Proceedings of the Institution of Mechanical Engineers, 

Part G: Journal of Aerospace Engineering, 237(3) 

(2023) 561-586. 

[4] A. Nikkhoo, A. Esmaeili, Numerical study of 

geometrical properties of full-span tubercle leading edge 

wing at post-stall condition, Journal of Applied Fluid 

Mechanics, 16(9) (2023) 1752-1766. 

[5] D.S. Miklosovic, M.M. Murray, L.E. Howle, F. 

Fish, Leading-edge tubercles delay stall on humpback 

whale (Megaptera novaeangliae) flippers, Physics of 

fluids, 16(5) (2004) L39-L42. 

[6] D. Serson, J.R. Meneghini, S.J. Sherwin, Direct 

numerical simulations of the flow around wings with 

spanwise waviness, Journal of Fluid Mechanics, 826 

(2017) 714-731. 

[7] M. Zhao, M. Zhang, J. Xu, Numerical simulation of 

flow characteristics behind the aerodynamic 

performances on an airfoil with leading edge 

protuberances, Engineering Applications of 

Computational Fluid Mechanics, 11(1) (2017) 193-209. 

[8] C. Jayapal Reddy, A. Sathyabhama, Comparative 

study on the effect of leading edge protuberance of 

different shapes on the aerodynamic performance of two 

distinct airfoils, Journal of Applied Fluid Mechanics, 

16(1) (2022) 157-177. 

[9] M. Fan, Z. Sun, R. Yu, Z. Li, Investigation of 

dynamic characteristics of hydrofoil with leading-edge 

tubercles, in:  Journal of Physics: Conference Series, 

IOP Publishing, 2024, pp. 012025. 

[10] M.A. Mohammed, M.A. Husain, Numerical 

simulation of aerodynamic performance of the wing 

with edge of attack and sinusoidal escape, Journal of 

Thermal Engineering, 10(3) (2024) 697-709. 

[11] X. Shen, E. Avital, M.A. Rezaienia, G. Paul, T. 

Korakianitis, Computational methods for investigation 

of surface curvature effects on airfoil boundary layer 

behavior, Journal of Algorithms & Computational 

Technology, 11(1) (2017) 68-82. 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



 

 A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



1 

 

جریان در عملکرد آیرودینامیکي یک بال ر بلبه حمله سینوسي  ددی تاثیراتع بررسي

 غیرقابل تراکم

 *و3محمود ماني ،2محمد طیبي رهني، 1زهراشریعتي کوهبناني

 ایران، تهران، صنعتی امیرکبیر و پژوهشگاه هوافضا )وزارت عتف( ، دانشگاهمهندسی هوافضا دانشکده -1

  ایران، تهران، صنعتی شریف ، دانشگاهضامهندسی هواف دانشکده -2

 ایران، تهران، صنعتی امیرکبیر ، دانشگاهمهندسی هوافضا دانشکده -3

  چکیده
به صورت عددي بررسی شده است. هدف اصلی مطالعه تحلیل  تراکمغیرقابلجریان در  سینوسی حملهلبهدر پژوهش حاضر، عملکرد آیرودینامیکی یك بال با 

افزار تجاري فلوئنت مبتنی بر مدل ها با استفاده از نرمسازياست. شبیهی بر رفتار جریان و ضرائب آیرودینامیکی در مقایسه با بال ساده )پایه( اثر موج سینوس

حی و تحلیل هاي گوناگون طراموجانجام شده است. براي ارزیابی اثرات هندسی، شش پیکربندي مختلف دامنه و طول SST k-ωحجم محدود و مدل آشفتگی 

آیرودینامیکی بهتري، به ویژه پس از واماندگی، دارد. بنابراین، این مدل به  ترین دامنه( عملکردها )داراي بزرگشدند. نتایج اولیه نشان داد یکی از این پیکربندي

اي سطح در جدایش جریان، بهبود پایداري ساختارهاي گردابهدار موجب تاخیر حمله موجدهد که لبهها نشان میتر با مدل بال پایه مقایسه شد. یافتهطور تفصیلی

علاوه بر این، یابد. درصد نسبت به بال پایه افزایش می 1۰از طرف دیگر، ضریب برآي بیشینه حدود شود. بال و انتقال ناحیه واماندگی به زوایاي حمله بالاتر می

تحلیل  .اي از زوایاي حمله شودب کاهش جزئی ضریب پسا و بهبود نسبت برآ به پسا در محدودهوجم تواندمیدار دهد که استفاده از لبه موجنتایج نشان می

دهد کند. نتایج نشان میرا تایید می دهانه بال راستايتر آشفتگی در توزیع یکنواختهاي عرضی منظم و سرعت و توزیع فشار نیز تشکیل جریان خطوط همتراز

هاي جریان با عدد رینولدز پایین ایجاد تواند بهبود قابل توجهی در عملکرد آیرودینامیکی بال در رژیمحمله، مینوسی روي لبهکارگیري موج سیکه در مجموع به

 کند. 

 کلمات کلیدی
 .سازی عددیشبیه، غیرقابل تراکمجریان ،  NACA 0012ایرفویل ، جریان حمله سینوسي، کنترل جدایشلبه
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 مقدمه -1

رود. کنترل ها به شمار میدهی به میدان جریان و تعیین رفتار آیرودینامیکی بالنواحی کلیدي در شکل بال یکی از حملهلبه

هاي جریان و تشکیل هاي مهم در طراحی بال بوده است. در این شرایط، ناپایداريجدایش جریان از سطح بال همواره از چالش

هاي مؤثر براي کاهش این اثرات، تغییر برآ و افزایش پسا شوند. یکی از روش توانند منجر به افت شدید ضریببعدي میهاي سهگردابه

هاي هاي اخیر هندسهکند. به همین دلیل، در سالصورت غیرفعال، الگوي جریان را اصلاح میحمله است که بهي لبههندسه

یرفعال مؤثر در کنترل جدایش جریان مورد توجه هاي غعنوان یکی از روشحمله با ترکیب موج سینوسی، بهغیرمتعارف، از جمله لبه

 . [1]پژوهشگران قرار گرفته است

شود، از کجا آغاز شد؟ نیز یاد می 1داراي برآمدگی حملهحمله، که از آن با عنوان لبهي استفاده از موج سینوسی براي لبهاما ایده

ویژه نهنگ گوژپشت، نهفته است. این یوانات آبزي، بهررسی سازوکارهاي کنترل غیرفعال و غیرارادي جریان در حمنشأ این ایده در ب

هاي صورت طبیعی و بدون دخالت فعال، الگوي جریان اطراف بدن خود را کنترل کند. این توانایی ناشی از ویژگیجانور قادر است به

ي جلویی هاي بزرگ و گرد در لبههاي نهنگ گوژپشت که داراي برآمدگین دلیل، بالهساختاري و مورفولوژیکی بدن اوست. به همی

چمیکلواولین بررسی توسط . [1] دفرد دارنبهمنحصر هستند، ساختاري در دو عدد رینولدز متفاوت  همکارانش و 2شوی
5 5( 5.05 10 ,5.20 10 )Re    دادند قرار ارزیابی مورد باد تونل را در سینوسی حملههلب با بال عملکرد فت. آنهاصورت گر. 

 گردید مشاهدها، هآزمایش این د. دریآفراهم  بال نوع دو این بین مقایسه امکان تا دادند قرار مشابه در شرایط را ساده بال یك همچنین

 این در به دست آمده يبرآ میزان اساس بر .دهد افزایش درصد ۴۰ حدود را واماندگی زاویه تواندمی سینوسی بال حملهلبه ایجاد که

سینوسی عملکرد  حمله، اما پس از واماندگی، بال داراي لبهیابدمیه در زوایاي حمله پایین، مقدار برآ کمی کاهش اگرچ ها،آزمایش

 .[2] دهدمیبسیار بهتري نشان 

. شد انجام حملههاي لبهبرآمدگیارزیابی محاسباتی عملکرد سطوح برآزا با  صورت گرفت، و همکارانش 3وبرکه توسط  در کار بعدي

 هايویژگیل پایه داراي با کهطوريبه تحلیل عددي جریان، رفتار واماندگی متفاوتی را در ایرفویل پایه و داراي برآمدگی نشان داد؛

 . [3] دادها رخ میدر حالی که واماندگی در بین این فرورفتگی ،واماندگی ملایم بود

Spalart-از مدل  آنهامحاسبه کردند.  حملههاي لبهیمدگبرآو همکارانش، میدان جریان را در اطراف یك ایرفویل با  ۴دراپکین

Allmaras  مانند و در فشار در زوایاي حمله بالا باقی میهاي هوایی کمدریافتند که کیسهو  استفاده کردند ۰۰۰,1۸۰در عدد رینولدز

  .[۴] برآي کمتر و پساي بیشتري دارد ایجاد ل اصلاح شده در حالت قبل از واماندگی، قابلیتبا. با این حال، کندتغییر نمینتیجه برآ 

 روي مختلف را هايدامنه و موجلطو با سینوسی حملههلب از استفاده اثرات شهمکاران و 5فاویر دیگر، عددي مطالعه یك در

می بال کلی عملکرد به بهبود منجر مناسب موجطول و دامنه انتخاب ،آنهانتایج  اساس کردند. بر بررسی بال یك رودینامیکییآ عملکرد

 .باشدمی بال سینوسی لهحمهلب براي مناسب طرحی وتر درصد ۷ و وتر درصد 1۰ موجبا طول بال دامنه که دادند پیشنهاد آنها د.شو

 . [5] است گرفته انجام درجه 2۰ حمله زاویه و ۸۰۰ رینولدز در عددآنها  سازيیهشب که باشدمی ذکر به لازم

اثرات عدد رینولدز روي جریان ناشی از  عددي بررسی هشد انجام زاده و همکارانتوسط رستم پژوهشکه در این  دیگري يمطالعه

با توجه به بود. هاي گذرا و نزدیك به آشفته در رژیم جریان NACA 0021دهانه یك بال داراي برآمدگی با پروفیل مقطع عرضی 

صلاح نشده ا NACA 0021در آن که بر خلاف رژیم جریان گذرا، که دهدمینشان  آنها سازي عدديمشخصات تولید برآ، نتایج شبیه

برآي دار ل برآمدگیبادر کند و پایه یك واماندگی تدریجی را تجربه میشود، در رژیم آشفته، ایرفویلدچار از دست دادن ناگهانی برآ می

 . [6] دشوبیشتري تولید می

                                                           
1 Tubercle 
2 Miklosovic 
3 Weber 
4 Dropkin 
5 Favier 
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را روي جریان  داراین هندسه موجبا روش طیفی، تاثیر  (DNS) سازي عددي مستقیمو همکارانش، با استفاده از شبیه 1سرسون

تواند ضریب برآ را افزایش دار بودن مینشان داد که موج آنها بررسی کردند. نتایج NACA 0012هایی با پروفیل ناپذیر اطراف بالتراکم

-جریان اطراف بال موج که مشاهده گردید آنها نتایج، از همچنین. به عدد رینولدز خاص و رژیم جریان دارد یا کاهش دهد که بستگی

  .[۷] ها دارددار تمایل به چسبیدن در پشت قله موج، با جدایش محدود در فرورفتگی

 در پژوهش. دادندقرار  بررسی عدديمورد را  پس از واماندگی یك بالحمله روي عملکرد هاي لبهاثرات برآمدگیو همکارانش  2ژائو

ها، محرك اصلی پایین آمدن برآ در جدایش جریان در فرورفتگی ستفاده شده است. مشخص شد کها 3IDDESسازياز روش شبیه آنها

بهبود عملکرد بال آنها نشان دادند که غالب است.  ،شوندمیها واگرا الگوي جریان در جایی که گردابه رژیم قبل از واماندگی بوده و

 دحمله نسبت داهاي لبههاي جریانی قوي ایجاد شده توسط این برآمدگیتوان به گردابهدر رژیم پس از واماندگی را می داراي برآمدگی

[۸].  

به صورت عددي و  روي یك بال مستطیلی مختلف 5هايمنظرينسبت دردار را حمله موجو همکارانش اثر لبه ۴روهماواتی

دار بیشتر از بال پایه حمله موجدر بال داراي لبه پسابه  برآکه نسبت  دهدمیبه روشنی نشان  آنها یجابررسی کردند. نت آزمایشگاهی

در اطراف ناحیه نوك بال مفید  جریان تواند در کنترل جدایشدار میحمله موجاثر لبه ،همچنیناست.  (هاي مختلفنسبت منظري)

 . [9] باشد

به صورت عددي بررسی کردند. در  در یك عدد رینولدز پایین ل متقارنباروي یك  حمله راهاي لبهیبرآمدگ، اثر ساتیاباماو  6جوزف

ل پایه در عدد رینولدز بابررسی و نتایج آن با یك   NACA 0021لباهاي واماندگی و الگوي جریان روي یك ویژگیآنها،  مطالعه

ل داراي برآمدگی تعدادي گردابه چرخشی مقابل صفحه عمود باکه  شودمیهده مشا آنها مقایسه شده است. از الگوي جریان ۰۰۰,1۰۰

ل به تقارن جریان بستگی باها روي سطوح مکش و فشار گردابه این کند. قدرت نسبیل تولید میبال در خلاف جهت خط اصلی بابه 

  .[1۰] دارد

عملکرد  بر پژوهشبعدي انجام دادند. این هاي سهبررسیهاي متفاوت له با دامنهمحهاي لبهو همکارانش روي برآمدگی ۷معز تجمل

که افزایش دامنه  ندنشان دادآنها با تغییر دامنه موج تمرکز داشت.  ،واماندگی يدر ناحیه هاي داراي برآمدگی محدود در طول بالبال

عملکرد بیشتر ، دهد. همچنینافزایش می ،کی نوك بالدین در نزموج از ریشه تا نوك، عملکرد آیرودینامیکی را بیشتر از کاهش آ

رسد؛ ولی به طور قابل توجهی ها مطلوب به نظر میکمتر است. از طرف دیگر با اینکه ترکیب برآمدگی پسابرآمدگی به خاطر مقدار 

 .[11] دهدافزایش می ،قبل از واماندگی ایرفویلپسا را عملکرد 

مورد بررسی  NACA 2412 با ایرفویل بعديل سهباحمله را در یك و همکارانش، عملکرد آیرودینامیکی برآمدگی لبه ۸بالاجی 

که ضریب فشار در اطراف سطح پایین  دهدمینشان آنها صورت گرفت. نتایج  هالباقرار دادند. این بررسی همچنین روي توزیع فشار 

توزیع فشار به شدت در  ،. همچنینتفاوت قابل توجهی داردهاي آن در هر دو موقعیت قله و دره (یی آندر مقایسه با سطح بالا)ایرفویل 

  .[12] کندهاي مختلف تغییر میحمله براي سرعتنزدیکی لبه

مختلف نشان دادند که این تغییرات هندسی هاي داراي برآمدگی لباجامع روي  یتجرب-و همکارانش در یك مطالعه عددي 9فن

هاي کند که جفت گردابهها بیان میشود. نتایج آنمی به زوایاي حمله بالاتر تر واماندگیمنجر به افزایش ضریب برآ و انتقال یکنواخت

را به صورت موثري به  ي لایه مرزي شده و جدایش جریانها موجب تقویت تبادل مومنتوم در ناحیهبرآمدگیچرخان ایجاد شده در اثر 
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تواند رویکردي کارآمد و قابل اعتماد براي بهبود پایداري و عملکرد دار میحمله موجکنند که لبهها تاکید میاندازند. این یافتهتعویق می

 . [13] شدها در شرایط کاري بحرانی بالبا

ه و طولتاثیر پارامترهاي هندسی برآمدگی به ویژه دامن (LES)هاي بزرگ سازي گردابهو همکارانش با استفاده از شبیه 1مینگ

موج که تغییر طول دهدمیبررسی کردند. نتایج این مطالعه نشان  NACA 0021ایرفویل  بال با موج، را بر میدان جریان اطراف

 هاي طولی و نحوه توزیع مومنتوم در لایه مرزي را تحت تاثیر قرار داده و در نتیجه بر رفتار جدایشتواند ساختار گردابهها میبرآمدگی

 . [1۴] گذار باشدجریان اثر

حمله داراي برآمدگی را در شرایط پس از واماندگی به صورت عددي خصوصیات هندسی یك بال با لبه ،اسماعیلیو  2نیك خو

بر  3مکان حداکثر ضخامت و برآمدگی ،ضخامت ،موجطول ،بررسی تاثیر مقطع بال مانند دامنه ،پژوهشبررسی کردند. هدف از این 

نتایج آنها نشان . بود (درجه 22به ویژه در شرایط پس از واماندگی در زاویه )حمله داراي برآمدگی آیرودینامیکی بال با لبه هايویژگی

، در شرایط پس از رواز این .لکرد بهتري نسبت به بال پایه قبل از واماندگی دارنددار عمحمله برآمدگیهاي داراي لبهکه بال دهدمی

هاي این عنوان یکی از محدودیتتواند بهدهند که میکمتري نسبت به بال پایه نشان می (L/D) ها نسبت برآ به پساواماندگی این بال

 . [15] شود مطرح بالا ينوع هندسه در زوایاي حمله

. پردازدمیها در عدد رینولدز پایین حمله بر عملکرد آیرودینامیکی ایرفویلهاي لبهبه بررسی اثر برجستگی ساتیاباماو  ۴مطالعه ردي

و همچنین آزمایش تونل باد،  فلوئنت افزاردر نرم SST k-ωسازي عددي مبتنی بر مدل آشفتگی در این پژوهش، با استفاده از شبیه

دهد که اصلاح نشان می آنها سینوسی، شیاردار و مثلثی مورد ارزیابی قرار گرفته است. نتایج هايراي برجستگیسه نوع هندسه دا

هاي ثانویه، موجب تاخیر در جدایش جریان و بهبود عملکرد پس از تواند با تغییر توزیع فشار و تقویت جریانحمله میهندسه لبه

  .[16] واماندگی شود

به بررسی عملکرد   ω-kSSTاي عددي با استفاده از روش حجم محدود و مدل آشفتگی و همکارانش در مطالعه 5گوپیناتان

ها رفتار برآ و پسا و تغییرات ساختار جریان در د رینولدز پایین پرداختند. آنعدحمله سینوسی در آیرودینامیکی ایرفویل مجهز به لبه

تواند منجر حمله سینوسی میکه تنظیم مناسب مشخصات هندسی لبه دهدمیها نشان کردند. نتایج آن بررسیاثر اعمال برآمدگی را 

 . [1۷] به تغییر الگوي جدایش جریان و بهبود نسبی عملکرد آیرودینامیکی در برخی زوایاي حمله شود

دو نوع برآمدگی  کار آنهاحمله را بررسی کردند. در هاي لبهل با برآمدگیباهاي دینامیکی ویژگی (2۰2۴)در سال  فن و همکارانش

هاي تشدید دینامیکی و میدان فشار با خطوط جریان براي توضیح . توزیع حلقهه استها بررسی شدلباروي فرآیند واماندگی دینامیکی 

هاي حضور برآمدگیدهد که نشان می آنها . نتایجکردندهاي واماندگی دینامیکی استفاده نامیکی و ظهور گردابهخواص میدان جریان دی

ها بر شود. با این حال، اثر این برآمدگیحمله و تقویت نوسانات پیش از واماندگی میهاي لبهحمله موجب تغییر در ساختار گردابهلبه

  .[1۸] د بوده و تنها بهبود جزئی در پاسخ دینامیکی هیدروفویل مشاهده گردیدکاهش شدت واماندگی دینامیکی محدو

 رودینامیکی یك بال محدودهاي آیدرك بهتر از ویژگیبراي سازي عددي و تحلیلی شبیه، حسینها، محمد و در جدیدترین بررسی

سینوسی،  حملهلبه با در پیکربنديکه  دهدنتایج آنها نشان میفرار سینوسی، انجام دادند. حمله و لبهبا لبه NACA 0012 با ایرفویل

سرعت شود. همچنین بررسی میدان سرعت نشان داد که حمله مشاهده مینزدیك لبه يبیشترین مقدار فشار روي سطح بال در ناحیه

شده، هاي بررسییابد. علاوه بر این، در میان پیکربنديدر مقایسه با بال ساده کاهش می ،بالادست و روي سطح بال يجریان در ناحیه

  .[19] دهدمیفرار سینوسی کمترین ضریب پسا را نشان بال داراي لبه

 يسینوسی را در محدوده حملهي، کارگر و همکارانش رفتار آیرودینامیکی یك پهپاد بال لامبدا با لبهدیگر در پژوهش جدید

انجام  SST k-ωو مدل آشفتگی  URANSبا استفاده از معادلات  آنهاهاي عددي سازي. در این مطالعه، شبیهبررسی کردندواماندگی 
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ها شده و در یافته در نزدیکی برآمدگیهاي سازمانگردابهحمله موجب تشکیل لبه درموج سینوسی  دوجو که دهدمیشد. نتایج نشان 

پس از واماندگی  يدهد. همچنین، رفتار ضریب برآ در ناحیهنتیجه جدایش جریان را به تاخیر انداخته و شدت واماندگی را کاهش می

 .[2۰] دهدرخ می ساده حملهلبه بهبود یافته و افت آن با نرخ کمتري نسبت به بال با

، است رینولدز بالا متمرکز بودهاعداد هاي دو بعدي یا شرایط ها روي ایرفویلبا وجود مطالعات متعدد در این حوزه، بیشتر پژوهش

اي از مطالعات موجود ست. علاوه بر این، بخش عمدهنی شدهامل شناخته ز به طور کپایین هنو هايدر حالی که رفتار جریان در رینولدز

 ائبموج بر الگوي جریان و ضرزمان دامنه و طولو تاثیر هم سینوسی محدود شده حملهتنها به بررسی یك یا دو پیکربندي از لبه

نسبت به مطالعات پیشین،  حاضر پژوهش تمایز وجهبررسی نشده است.  NACA 0012بال  برايآیرودینامیکی به صورت جامع 

در این راستا، تحقیق حاضر . زمان چند پیکربندي هندسی و تمرکز بر رفتار جریان در اعداد رینولدز پایین براي یك بال استبررسی هم

ها فتگی و ساختار گردابهضمن بررسی میدان جریان؛ به تحلیل توزیع فشار، سرعت، انرژي جنبشی آش ،سازي عدديبا استفاده از شبیه

 .پردازدمینیز 

51عدد رینولدزسینوسی طراحی و در  حمله، شش پیکربندي مختلف از بال با لبهپژوهشدر این  10Re    به صورت عددي

. گردیدانتخاب  ،بود لیبراي تحلیل تفصی (A9W25) دادرا نشان می بهترین عملکرد که مدلی، هاي اولیهبررسی. پس از شدندبررسی 

با بال پایه  سرعت و انرژي جنبشی آشفتگی براي این مدل ترازخطوط همتوزیع فشار،  ،)و نسبت آنها( برآ و پسا ائبضردر ادامه، 

ي سینوسی در کنترل جدایش جریان و بهبود عملکرد آیرودینامیکی ارزیابی نقش هندسه ،مقایسه شده است. هدف اصلی این مطالعه

 با عدد رینولدز پایین است.  یجریاندر 

 عددی متدولوژی -2

هاي داراي لبهي بال پایه و یکی از مدلشود. ابتدا هندسهسازي ارائه میسازي عددي و جزئیات مدلدر این بخش روند انجام شبیه

تعیین شرایط مرزي و بندي، معرفی شده و سپس مراحل شبکه هاي طراحی شده،اي از مدلبه عنوان نماینده ،سینوسی حمله

 د.شونمیي اعتبارسنجی نتایج نیز تشریح معیارهاي همگرایی و شیوه ،د. در ادامهنگردعددي بیان میحل هاي روش

 هاهندسه و مدل -1-2

 NACA 0012ي پایه بر اساس ایرفویل عملکرد آیرودینامیکی بال، هندسه برسینوسی  حملهدر این تحقیق، براي بررسی اثر لبه

بال  ي. هندسهشوددار ایجاد میي موجحملهلبه، با اعمال تغییرات به صورت موج سینوسی در راستاي دهانه . سپسه استحی شدراط

 است.  در نظر گرفته شده مترمیلی 3۰۰و دهانه 15۰با طول وتر باریك شوندگیپایه مورد استفاده، یك بال مستطیلی محدود و بدون 

 :شدهاز معادله زیر استفاده  ،بال حملهسی به لبهبراي اعمال شکل موج سینو

Leading-edge

2
( ) sin( )

y
x y A

W


                                                                                                    )1(  

 باشد.موج میطول Wموج و  دامنه A ،که در آن

موج بر اساس است، ابتداد مقدار طول«  موجطول»و «  دامنه»د تعیین دو پارامتر سی نیازمنموج سینو يکه طراحی هندسه از آنجا

 3۰تا  25هاي حدود موجدهند که طول. این منابع نشان می[8,11,14] ه استمقادیر به کار رفته در مطالعات پیشین انتخاب شد

متر براي طولمیلی 3۰و  25دو مقدار پس اند، رد مناسبی ارائه کردهو عملک مورد استفاده قرار گرفتههاي مشابه متر در تحلیلمیلی

هاي ا در بازهدتداشته و عم کمتريهاي موجود تنوع . در مقابل، مقادیر دامنه در پژوهشد، در این پژوهش در نظر گرفته شدنWموج، 

با هدف بررسی سیستماتیك اثر ، Aموج،  براي دامنهمتر میلی 9و  6، 3مقادیر اند. بنابراین، تري مورد استفاده قرار گرفتهکوچك

ترکیب . لازم به ذکر است که در نظر گرفته شدند ي پارامترهاي طراحیدامنهموج و همچنین گسترش افزایش نسبت دامنه به طول

  .است گزارش نشده هاي استفاده شده در این پژوهش، نوآورانه بوده و پیش از اینموجمقادیر دامنه و طول

 عملکرد آیرودینامیکی ی کهاولیه، مدل هايانجام تحلیلاز  دهد. پسترکیب شش پیکربندي بررسی شده را نشان می 1 جدول

 دهد.ها را نشان میي این مدلنماي کلی هندسه 1شکل . ه استانتخاب شد بررسی تفصیلیبراي  (A9W25) بهتري نشان داد
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 .لبه حمله سینوسيهای طراحي شده برای تحلیل بال با : نمونه 1 جدول

Table 1. Designed examples for wing analysis with sinusoidal leading edge. 

 (A)دامنه مورد استفاده  (W)موج مورد استفاده طول  اسامي

A3 W25 25 مترمیلی 3 مترمیلی 

A6 W25 25 مترمیلی 6 مترمیلی 

A9 W25 25 مترمیلی 9  مترمیلی 

A3 W30 3۰ مترمیلی 3 مترمیلی 

A6 W30 3۰ مترمیلی 6 مترمیلی 

A9 W30 3۰ مترمیلی 9 مترمیلی  

 

 

 
 .طراحي شده A9W25حمله سینوسي : مدل بال پایه و مدل بال با لبه 1 شکل 

Fig. 1. Basic wing model and wing model with sinusoidal leading edge designed A9W25. 

 بندی هبکناحیه محاسباتي و ش -2-2

ي دایره در اطراف بال در نظر گرفته شدند تا اثر بازگشتی جریان در ناحیهي محاسباتی به صورت یك حجم نیممرزهاي دامنه

از  در کل دامنه .ه استانجام شد ANSYS ICEM CFDفرآیند تولید شبکه با استفاده از نرم افزار  (.2شکل)خروجی به حداقل برسد 

ي مرزي جریان در لایه . در نواحی نزدیك سطح بال، تراکم شبکه افزایش داده شد تا رفتاره استاستفاده گردید 1ساختار یافته يشبکه

 . بینی شودبا دقت مناسب پیش
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 حمله سینوسي.تولید شده برای بال با لبه : شبکه 2 شکل 

Fig. 2. Generated mesh for a wing with a sinusoidal leading edge. 
 

که  دهدمیدرجه محاسبه شدند. نتایج نشان  1۰ يحملهو ضرایب برآ و پسا در زاویه تولیدمختلف  يچند شبکه بخش،در این 

مورد  میلیون المان 316,۷۸۷,1اي شاملدر نهایت شبکهاست،  ٪2متوالی کمتر از  يدر دو شبکه به دست آمده اختلاف ضرایب

 دهد.  از شبکه حل را نشان می را در بررسی استقلال و ضریب پسا برآ تغییرات ضریب 3 شکل. ه استاستفاده قرار گرفت

 

 
 

 حمله سینوسي.تقلال از شبکه حل برای بال با لبهبررسي اس:  3 شکل 

Fig. 3. Investigation of Mesh independence for a wing with a sinusoidal leading edge. 

لزج  يناحیه شبکه در محدوده ياولین لایه رفتنرگیك دیواره نیازمند قراي نزد، حل دقیق ناحیه SST k-ωمدل آشفتگی  براي

 شود:ي زیر تعریف میمطابق رابطه Y+است. براي این منظور، پارامتر بدون بُعد 

Tu y
Y





                                                                                                                                       )2( 

Tu 


                                                                                                                                        )3( 

ي مرزي، باید است. در این مدل براي حذف توابع دیواره و حل کامل لایه یسرعت اصطکاک Tuله تا دیواره و اصف y ،که در آن

1Y ياولین سلول شبکه در محدوده   توزیع پارامترانجام شده قرار گیرد. بر اساس محاسبات ، +Y  تاي وتر ل در راسبابر روي سطح
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ل در محدوده مناسب قرار گرفته بادر کل سطح  Y+مقدار میانگین شود که نمایش داده شده است. مشاهده می ۴شکل در ( x/c)محور 

مرزي را  يبینی تنش برشی و رفتار لایهدر پیشسازگار بوده و دقت مناسب  SST k-ωاست. بنابراین، شبکه تولید شده با الزامات مدل 

  .کندتضمین می

 
 سینوسي. حملهبال با لبه روی سطح(  x/cدر امتداد وتر ) Y+ وزیع: ت 4 شکل 

.along the chord (x/c) on the wing surface with a sinusoidal leading edge +YDistribution of Fig. 4.  

 حلشرایط مرزی و  -3-2

در محدوده زوایاي حمله  (Re=100,000)لدز رینوعدد از سازي در این شبیه ،اشاره شد بخش پیشینکه در  گونههمان

5 25o o   به حداقل برسد.  اي انتخاب شده که اثر مرزها بر میدان جریانبه گونهمحاسباتی  ياستفاده شده است. دامنه

نظر گرفته شده است. دست در در پایین 10cمرز خروجی برابر با  يبالادست و فاصلهدر  10cل برابر با بامرز ورودي از  يفاصله

  (.5 شکل)انتخاب شده است  11cل برابر با بامرزهاي بالا و پایین دامنه از  يهمچنین، فاصله

 گیري شدهانجام شده است. معادلات حاکم شامل معادلات میانگین 1حل عددي جریان حول بال با استفاده از روش حجم محدود

در پژوهش حاضر، حل معادلات به  استفاده شده است. SST k-ωسازي آشفتگی از مدل دلبوده و براي م (RANS)استوکس -ناویر

جایی در معادلات مومنتوم بهسازي جملات جاانجام شده است. گسسته 2سرعت با استفاده از الگوریتم سیمپل-کوپل فشار صورت پایا و

یابی باقی مانده دستمحاسبات تا  مرتبه دوم استفاده شده است. شورفشار از گرادیان و براي  3مرتبه دوم بالادست روشبا استفاده از 

  .ادامه یافته است 610کمتر از به براي تمامی متغیرها معادلات 

 یحمله بر عملکرد آیرودینامیکهاي مختلف لبهبا توجه به هدف اصلی پژوهش، یعنی بررسی و مقایسه اثر هندسه در این تحقیق،

( RANS رویکرد مبتنی برجریان آشفته )بودن  ۴یفرض ایستگاه ،و کاهش هزینه محاسباتی در چندین زاویه حمله مختلف یك بال

که به نحوي متوسط زمانی اتفاقات جریان را لحاظ و تاثیر نوسانات زمانی را از طریق مدل  در این رویکرد .در نظر گرفته شده است

. دگیر براي مقایسه روندهاي کلی عملکرد آیرودینامیکی مورد استفاده قراربا تقریب نسبتا خوبی ند توامیکند، آشفتگی وارد می

، ریزش گردابه لایه مرزي جدایش چونهایی پدیدهمعمولا بالا، به ویژه در نزدیکی ناحیه واماندگی،  نسبتا حال، در زوایاي حملههرب

خارج از ) جریان 5غیرایستگاهیرو، بررسی تفصیلی رفتار دهد. از اینرخ میریان اي جتغییرات زمانی ساختارهاي گردابههمراه با 

از گام  حل ، همراه با بررسی استقلالURANS که رویکردهایی چون بودلازم خواهد  ضرورت خواهد داشت و( محدوده پژوهش حاضر

 .باشد مطرح در این رابطه نویسندگان آتیهاي تحقیقات به عنوان یکی از پیشنهاد تواند. این کار میقرار گیرداستفاده  مورد زمانی،

                                                           
1 Finite Volume Method  
2 SIMPLE 
3 Upwind 
4 Stationary 
5 Non-stationary 
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 (Symmetry)ي تقارن و صفحه (Wall) بالسطح  ،(Outlet)، خروجی (Inlet)ي محاسباتی شامل ورودي در این مطالعه، دامنه

جریان و الزامات مدل سازگار با رفتار فیزیکی شرایط مرزي نیازمند اعمال  SST k-ωاستوکس آشفته با مدل-است. حل معادلات ناویر

 :دشوبندي ارائه میاست. در ادامه، شرایط مرزي فرمول آشفتگی

 (Velocity Inlet) جریان ورودي .１

( 0, ) ( ,0)u x y U   with 9.738231U  m/s                                                                               )۴( 

 استفاده شده است: به صورت زیر افزاراتوماتیك نرم روشقادیر آشفتگی ورودي از ي مبرا

autok k  و

auto  . 

 (No-Slip Boundary)ل باسطح  .２

 شرایط سرعت:
0u   , 0v   )5(                                                                                                             )روي سطح بال(  

 شرایط آشفتگی:
0k    

 شود:تعیین می SST k-ωروي دیواره طبق رابطه استاندارد مدل  ωمقدار 

wall 2

1

60

y





                                                                                                                                    )6( 

 است. ۰۷5/۰و برابر  مدل ثابت 1ي مرکز اولین سلول تا دیواره و فاصله y ،که در آن

 (Symmetry Boundary Condition) ارن جریاني تقصفحه .３

 شرایط سرعت:

0n   

0tu

n




                                                                                                                                          (۷)  

 فتگی:شرایط آش

0
k

n




   

0
n




                                                                                                                                           (۸)  

 (Outlet – Pressure Outlet) جریان خروجی .４

0p   در خروجی 

0
x





  for  , , ,u v k   )9(                                                                                             در خروجی  
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 حمله سینوسي.: شرایط مرزی برای حل مدل بال با لبه 5 شکل 

Fig. 5. Boundary conditions for solving the wing model with a sinusoidal leading edge. 
 

هاي لایه مرزي در شرایط وجود گرادیان فشار معکوس و در بازتولید صحیح ویژگی آن به دلیل توانایی SST k-ω مدل آشفتگی

، 1منتربندي ترکیبی با به کارگیري فرمولمدل  . اینه استبینی قابل اطمینان جدایش، براي این مطالعه انتخاب شدپیش همچنین

سازي جریان در نواحی دورتر را ادغام کرده و عملکرد بسیار مناسبی در شبیه k-εدر نواحی نزدیك دیواره و مدل  k-ωنقاط قوت مدل 

هاي داراي برآمدگی و الگوهاي فویلهاي اخیر مرتبط با ایر. پژوهشدهدارائه میحمله لبه يدر ناحیه ها و تغییرات شدیداطراف ایرفویل

اند و اعتبار آن را تایید کرده استفاده کرده جریان براي تحلیل دقیق جدایش و بازچسبندگی SSTسرعت نیز از مدل جریان کم
[20,17,16,13]. 

استاندارد زیر محاسبه بعدي حاضر، ضرایب برآ و پسا بر اساس روابط سازي سهبه منظور ارزیابی عملکرد آیرودینامیکی در شبیه

 اند:شده

21

2

L

L
C

U S 

                                                                                                                              )1۰( 

21

2

D

D
C

U S 

                                                                                                                              )11( 

چگالی  ρ. همچنین، ندکل استخراج شد هستند که از حل عددي به ترتیب بیانگر نیروهاي برآ و پسا Dو  Lکه در این روابط 

سازي عددي نیروهاي آیرودینامیکی از شبیه. در این پژوهش، دهندرا نشان می مرجعمساحت سطح  Sجریان آزاد و  سرعت Uسیال،

 .آیندبه دست می
 اعتبارسنجي -4-2

با سینوسی(  حملهلبه با سازي بال پایهشبیه) از حاصل، نتایج سازينتایج شبیهارزیابی دقت مدل عددي و اطمینان از صحت براي 

با استفاده از معادلات پارامترهاي آیرودینامیکی بال پایه  راستا، در این. ستا هشد مقایسهو همکاران  2گزارش شده توسط شن هايداده

در محدوده زوایاي حمله  نتایج . مقایسهشده است، محاسبه ناپذیرجریان تراکم زگیري رینولدمیانگین رهیافت استوکس بر مبناي -ناویر

0 15o o  به دست  ي، ضرایب برآ و پسادوشمیمشاهده  6شکل طور که درهمان. ه استدانجام ش ۰۰۰,1۰۰رینولدز  در عدد و

شایان ذکر است  .است ٪2از  بیشترین اختلاف مشاهده شده کمتر آمده در این پژوهش تطابق مناسبی با نتایج شن و همکاران دارند و

هاي تونل باد براي آزمون حاصل از هاي تجربیخود با داده اند،مرجع به کار رفته يکه نتایج شن و همکاران که در اینجا به عنوان داده

 اند.ل مقایسه و اعتبارسنجی شدهبااصلی  يهندسه

                                                           
1 Menter 
2 Shen 
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 .[21]( برای بال پایه و بال ساده مورد تحلیل شن و همکارانشچپ( و ضرایب پسا )سمت راستمقایسه بین ضرایب برآ )سمت  6 شکل 

Fig. 6. Comparison between lift coefficients (left) and drag coefficients (right) for the basic wing and the simple wing analyzed 

by Shen et al [21]. 
 

مرزي وجود دارد. با این حال، با توجه به گذار در لایه يامکان وقوع پدیده ،پاییننسبتا لازم به ذکر است که در اعداد رینولدز 

 اشد روند تغییراتکاررفته قادر برود مدل عددي بهع در فرآیند اعتبارسنجی، انتظار میهاي مرجتطابق مناسب نتایج حاضر با داده

  د.کن بینیقبول پیشبا دقت قابل در شرایط مورد بررسی را ضرایب آیرودینامیکی

 نتایج و بحث -3

رفتار  ،رائه و تحلیل شدند. ابتداسینوسی ا حملهداراي لبه ها عددي براي بال پایه و مدلسازيدر این بخش، نتایج حاصل از شبیه

و سپس ساختار جریان، توزیع فشار  شودمیبررسی  مختلف شامل ضریب برآ و ضریب پسا در زوایاي حمله ،کلی ضرایب آیرودینامیکی

 د. خواهد شمنتخب تحلیل  و انرژي جنبشی آشفتگی براي مدل

 ضرایب آیرودینامیکي  -1-3

بهتر  يها براي مقایسهو نتایج آن ندقرار گرفت بررسیسینوسی طراحی و مورد  حملهال با لبهگونه که عنوان شد، شش مدل بهمان

، ضریب به ترتیب نمودارهاي تغییرات ضریب نیروي برآ 9و  ۸و  ۷ هايشکل، مورد مقایسه قرار گرفت. به عنوان مرجعبا مدل بال پایه 

5(مختلف  برحسب زوایاي حمله نیروي پسا و نسبت آن دو 25o o  ( باشد. می 

رفتار کیفی  ي قبل از واماندگیسینوسی در ناحیه حملهداراي لبه يهاي پیکربنديشود که همهمشاهده می ۷شکل  بر اساس

یان، پیکربندي ها متفاوت است. در این مي وقوع واماندگی در آناما مقدار حداکثر ضریب برآ و زاویه ،مشابهی با بال پایه دارند

25W9A علاوه بر این، افت  دارد.ها و بال پایه بزرگتري نسبت به سایر مدل يضریب برآ درجه 12تا  1۰ي زوایاي حمله حدود در بازه

حمله به ي لبهدهد که تغییر هندسهتر است. این موضوع نشان میهاي بعد از واماندگی ملایمناگهانی ضریب برآ در این مدل در زاویه

تاخیر در وقوع واماندگی و بهبود قابلیت  وجبي واماندگی، مصورت موج سینوسی، ضمن افزایش ضریب برآ در مجاورت زاویه حمله

 شود. نسبتا بالا می حمله هايدر زاویه 1حفظ برآ

ن، تفاوت ضریب پسا پایی هاي مختلف نشان داده شده است. در زوایاي حملهتغییرات ضریب نیروي پسا براي پیکربندي ۸شکل در 

شود هاي سینوسی مشاهده میپسا براي مدل در برخی زوایا افزایش جزئیحتی دار و بال پایه نسبتا محدود است و هاي موجبین مدل

نزدیك به  حمله ي مرزي نسبت داد. با این حال، در زوایايهاي موضعی و افزایش اختلاط در لایهتوان آن را به تشکیل گردابهکه می

ي تر و از افزایش شدید پسا در ناحیهنسبت به بال پایه کنترل شده A9W25اماندگی و پس از آن، الگوي تغییر ضریب پسا در مدل و

                                                           
1 Lift Retention 
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 باعثحمله، اگرچه ممکن است در برخی شرایط ي سینوسی لبهدهد که هندسهد. این رفتار نشان میکنپس از واماندگی جلوگیري می

از رشد بیش از حد مقاومت  ، مانع، با مدیریت جدایش جریانالاب نسبتا يحمله ، اما در مقابل، در زوایايپسا شودنیروي  جزئیافزایش 

 د. شومیالقایی 

ي دهد که در بازهنشان می این شکلارائه شده است.  9شکل برآ و پسا، نسبت آنها در  ائبزمان اثر تغییرات ضربراي ارزیابی هم

Lي نسبت شینهقبل از واماندگی، مقدار بی

D

C
C

اي رخ حمله در زاویه و بودهها از بال پایه و سایر بالبیشتر  25W9Aبراي پیکربندي  

ضریب برآ در کنار کنترل نسبی افزایش دهد که از نظر کاربردي براي عملکرد کروز و صعود هواپیما اهمیت دارد. به عبارت دیگر، می

 پس از بالاتر و ي حملهوایااعث شده که کارایی آیرودینامیکی این پیکربندي در زوایاي عملیاتی بهبود یابد. در زافزایش ضریب پسا ب

Lپس از واماندگی، اگرچه مقدار مطلق  ورود جریان به ناحیه

D

C
C

همچنان  25W9Aیابد، اما پیکربندي ها کاهش میبراي تمام مدل 

کند. این موضوع با نتایج کیفی تري افت میبا شیب ملایمدر آن  و نسبت برآ به پسا  شتهدا نسبت به بال پایه تريعملکرد مناسب

دار کردن دهد که موجخوانی دارد و نشان میهم (1۰شکل هاي نشان داده شده در بر اساس برش) جریان جدایش الگويتوزیع فشار و 

هاي ، در زاویهدر نتیجهد. شومیبحرانی  حمله پایداري عملکرد آیرودینامیکی در زوایايموجب دگی، حمله علاوه بر تاخیر در وامانلبه

L نزدیك به شرایط عملیاتی، نسبت

D

C
C

  .بهتري داردکارایی آیرودینامیکی لذا تر بوده و نسبت به بال پایه بزرگ 25W9Aمدل در  
 

 

 حمله سینوسي و بال پایه.های مختلف بال با لبهمدلدر رآ : تغییرات ضریب نیروی ب 7 شکل 

Fig. 7. Variations in lift coefficient in different wing models with sinusoidal leading edge and base wing. 
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 حمله سینوسي و بال پایه.های مختلف بال با لبهمدلدر : تغییرات ضریب نیروی پسا  8 شکل 

Fig. 8. Variations in drag coefficient in different wing models with sinusoidal leading edge and base wing. 

 
 حمله سینوسي و بال پایه.های مختلف بال با لبهمدلدر : نسبت ضریب برآ به ضریب پسا  9 شکل 

Fig. 9. Lift to drag coefficient ratio in different wing models with sinusoidal leading edge and base wing. 

 رفتار پایدارتر درو  تربزرگ حمله ضریب برآ به زوایاي يي بیشینهتر ضریب پسا، جابجایی نقطهبنابراین، با توجه به افزایش ملایم

مدل منتخب ها نشان داده و به عنوان مدل سایرتري نسبت به عملکرد آیرودینامیکی مطلوب ،A9W25واماندگی، مدل  اپس يناحیه

  آشفتگی انتخاب شد.پارامترهاي براي بررسی تفصیلی توزیع فشار، سرعت و 

 که ندانتخاب شد درجه 25 و15، 1۰ حمله يزاویه سه متمایز، فیزیکی هايرژیم در دارموج يحملهبراي ارزیابی اثر لبههمچنین، 

 ياحیهن نمایانگر درجه 15 حمله زاویه ،واماندگی و چسبندگی کامل است جریان در حالت بدون رفتار ندهاینم درجه 1۰ حمله زاویه

 ،درجه 25 حمله زاویه و ،(دهدمی رخ آن در فشار گرادیان بهنسبت  هاپاسخ ترینحساس که) است واماندگی پس از نزدیكِ بحرانی

 منسجمِ  ياي، امکان مقایسهکند. این انتخاب مرحلهرا آشکار می گذر از واماندگی و آشفتگی جریاناز  پستر جریان عمیقهاي ویژگی
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رفتار  ،در ادامه .کندمی شود را فراهمباعث تاخیر در جدایش می ی کههایمکانیزم و مرزي يلایه يتوسعه بر سینوسی يهندسه اثر

 شود.رائه و بررسی میجریان پیرامون این مدل در مقایسه با بال پایه ا

 A9W25های پایه و در مدل میدان فشارتحلیل  -2-3

 اکه به ترتیب ب انتخاب شد سینوسی ، دو مقطع مشخص از بالبال يي رفتار جریان در نواحی مختلف دهانهمقایسه منظورهب

، دید مناسبی از سطحی توزیع فشار این مقاطع به دلیل تفاوت محسوس در ،منطبق هستندحمله موج لبه 2و دره 1ي قلهناحیه

ي این مقاطع و زوایاانتخاب  دهد.ها را نشان میمحل این برش 1۰شکل کنند. هاي چسبندگی و جدایش جریان فراهم میمکانیزم

ب کلی توزیع فشار و روندهاي مشاهده شده در ضرای موضعی تغییرات بینارتباط  امکان برقراريکه  جام شده استاي انبه گونه حمله

 را به صورت فیزیکی تفسیر کرد.  فراهم شود و بتوان آنها برآ و پسا
 

 
 های فیزیکي.های برش برای مقایسه پدیده: نمایش محل 10 شکل 

Fig. 10. Display of cut locations for comparison of physical phenomena. 

 براي سه زاویه 13-11 هايشکلدر  A9W25و  پایهبال راي دو مدل ب سطحی توزیع فشار وضعیت ،برش تعیین مقاطعپس از 

 در آستانهي سه رژیم جریان نماینده سه حالت اساس است که این آنانتخاب این زوایا بر  نشان داده شده است. ختلفم حمله

مرزي را  يتحول لایهسینوسی بر  ي تاثیر هندسهواماندگی هستند که امکان تحلیل پیوستهپسا واماندگی و  کمی بعد ازواماندگی، 

 کند.فراهم می

مکش روي  يبیشینهشود؛ به طوري که آغازین جدایش می يبه تدریج وارد ناحیه پایهبال  (،11شکل ) درجه 1۰حمله  يدر زاویه

شار نامطلوب پس از واماندگی به صورت ملایم و همراه با افزایش گرادیان ف حمله نسبتا کم عمق بوده و بازیابی فشار در ناحیهلبه

مکش شدیدتر و در موقعیتی  يبیشینه، موج قله سینوسی رفتار متفاوتی ایجاد کرده است. در ناحیه ، هندسهدر مقابل د.شومشاهده می

. علاوه بر آن، شیب باشدمیمرزي  يتر ماندن لایهشتاب موضعی جریان و نازك حمله تشکیل شده که نشان دهندهتر به لبهنزدیك

احتمال  ،در نتیجهد، کنتر بوده و از افزایش شدید فشار جلوگیري میپس از واماندگی نسبت به بال پایه ملایم ی فشار در ناحیهبازیاب

تر از دو حالت دیگر است. این افت فشار شدید نشان یابد. در دره، حداقل فشار به طور محسوسی عمیقجدایش زودهنگام کاهش می

موج و ایجاد ساختارهاي عرضی پایدار است که موجب تقویت جریان روي سطح بالایی و  يجریان در دره موضعیدهنده افزایش انرژي 

 شود. می جریان ایجاد تاخیر در جدایش

است. در این زاویه، بال پایه وارد فاز جدایش گسترده شده و  درجه 15نشان دهنده وضعیت توزیع فشار در زاویه حمله  12شکل 

حمله مرزي و جدایش زودهنگام در نواحی نزدیك به لبه يگردد. این رفتار ناشی از ضخیم شدن لایهه تضعیف میمکش اولی بیشینه

مکش همچنان برجسته بوده و  بیشینهقله،  يناحیه . دراستحفظ جریان متصل  بهسینوسی همچنان  حملهاست. در مقابل، مدل لبه

بازیابی فشار نیز ، همچنینشتاب موضعی جریان در نواحی بالاي موج است. مرزي بر اثر ي افزایش انرژي جنبشی لایهدهد که نشان می

، اگرچه عمق مکش نسبت به نیز دره ي. در ناحیهکاهش یافته استگرادیان فشار نامطلوب  و شدت بودهتر نسبت به بال پایه یکنواخت

 دهد که ناحیهتر از حالت پایه است. این موضوع نشان میجهی پاییندرجه کاهش یافته، اما مقدار آن همچنان به طور قابل تو 1۰زاویه 

                                                           
1 Peak 
2 Valley 
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با جلوگیري از جدایش موضعی، به تداوم  فعال است و دره دار همچنان در نواحیي موججریان عرضی القا شده توسط هندسه

 . کندچسبندگی جریان کمك می

بال پایه کاملا در ناحیه واماندگی قرار  ،دهد. در این ناحیهینشان ما ر درجه 25 حمله يتوزیع ضریب فشار را در زاویه 13شکل 

کاهش یافته است، این رفتار نمایانگر جدایش کامل جریان  محسوسیو مقدار مکش به طور  هموارد، در حالی که توزیع فشار بسیار دار

قله،  شود. در ناحیهر متفاوتی مشاهده میرفتاسینوسی،  حملهدر مدل لبهدر مقابل، است.  نیروي برآ کاهش شدید قابلیت تولیدو 

ایجاد  اشی از. این رفتار ن(که نشان دهنده بقاي جریان در بخشی از سطوح فوقانی است) اندمقادیر فشار منفی تا حدي حفظ شده

اگرچه  ،ه دره نیزگرداند. در ناحیسینوسی است که جریان جدا شده را به سطح باز می لبه مجاورت هاي پایدار سه بعدي درگردابه

حضور است. این موضوع بیانگر آن است که  بیشتر از بال پایه نآن همچنا قدارکاهش یافته، اما م ترنسبت به زوایاي حمله پایین مکش

ل سینوسی باعث تقویت اختلاط و انتقال مومنتوم در لایه مرزي شده و در نتیجه فروپاشی کام حملهاي ناشی از لبهساختارهاي گردابه

 .اندازدجریان جداشده را نسبت به بال پایه به تأخیر می
 

 

 درجه. 10زاویه حمله  رد با بال پایهو دره  در قله A9W25بال فشار برای مدل ضریب  توزیع:  11 شکل 

angle of  o1025 wing model at the peak and valley with the base wing at W9APressure coefficient distribution for the Fig. 11. 

attack. 
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 درجه. 15در قله و دره با بال پایه در زاویه حمله  A9W25: توزیع ضریب فشار برای مدل بال  12 شکل 

Fig. 12. Pressure coefficient distribution for the A9W25 wing model at the peak and valley with the base wing at 15° angle of 

attack. 

 
 درجه. 25زاویه حمله در  در قله و دره با بال پایه A9W25ب فشار برای مدل بال توزیع ضری:  13 شکل 

Fig. 13. Pressure coefficient distribution for the A9W25 wing model at the peak and valley with the base wing at 25° angle of 

attack. 
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 A9W25 جریان حول بال مدلتحلیل میدان  -2-3

 در راستاي وتر جریان بر توزیع انرژي جنبشی حملهلبه داري موججریان و درك تأثیر هندسه جزئیات رفتارررسی براي ب

 25و  15، 1۰ در زوایاي حمله A9W25 و پایه هايبال پیکربندي دوسرعت و خطوط جریان براي  خطوط همتراز، هاي بالایرفویل

 ي بالبعدي جریان در امتداد دهانهاند تا تغییرات سهموج انتخاب شده يهو در قله نواحیدر  هابرش. این به دست آورده شددرجه 

 .نمایش داده شود خوبیبه

دهد که جریان هنوز به طور کامل به نشان می (1۴شکل )قله و دره  نواحیدر  درجه 1۰زاویه حمله سرعت براي  خطوط همتراز

سمت مکش تشکیل شده که به  در حملهلبه نزدیکی واضح در ي شتاب یافتهناحیهسطح ایرفویل چسبیده است. در هر دو منطقه، یك 

ي گیري کمی بیشتر بوده و لایهدره، شدت این شتاب يد. در ناحیهیابسرعت بالاتر تا حدود یك سوم وتر امتداد می ي باصورت نوار

تر است. این رفتار بیانگر آن است ي مرزي اندکی بزرگت لایهقله ضخام يشود، در حالی که در ناحیهتر دیده میتر و منظمنازك مرزي

اي شود، بدون آن که نشانهمی با سرعت بالاهاي موضعی حمله باعث ایجاد ناحیهسینوسی لبه يهندسهدرجه،  1۰ يکه در زاویه حمله

 ه شود. مشاهداز جدایش یا افت شدید سرعت روي سطح 

دره،  يناحیهي نزدیك به جدایش است. در ي ورود جریان به ناحیهسرعت نشان دهنده ترازخطوط هم ،درجه 15 يدر زاویه حمله

ي ي با سرعت نسبتا پایین در حوالی میانهاشود و ناحیهتري مشاهده میحمله، کاهش سرعت ملایمي شتاب اولیه در لبهپس از ناحیه

حمله قله، نوار سرعت بالاي نزدیك لبه يدر ناحیهدر مقابل، . (شودیتر منجر مي برشی ضخیمکه به تشکیل لایه)گیرد وتر شکل می

دهد . این تفاوت نشان میماندباقی میي سرعت پایین محدودتر و تا طول بیشتري از وتر امتداد دارد و ناحیه بوده ترهمچنان پیوسته

شود، در حالی که نواحی قله هنوز بخشی از جریان می ، آغاز جدایش ابتدا در نواحی دره تقویتحمله باللبه سینوسی که در هندسه

 دهد. جدایش روي دهانه به صورت ناهمگن و با تاخیر موضعی رخ می ،در نتیجه .کنندچسبیده و با انرژي بالاتر را حفظ می

ي برش، ناحیهل است. در هر دو باروي سطح مکش  ي جدایش گستردهالگوي میدان سرعت نشان دهنده درجه 25 در زاویه حمله

 ي بازگشتیتشکیل ناحیه بیانگر یابد کهحمله شکل گرفته و تا بخش قابل توجهی از وتر امتداد میبزرگی از سرعت پایین در پشت لبه

سرعت پایین کمی محدودتر و  يي ناحیهدهد که در قله گسترهه نشان میناحیي دو و واماندگی است. با این حال، مقایسه جریان

تر و به ي سرعت پایین وسیعاند، در حالی که در دره، ناحیهحمله باقی ماندهي کوچکی از سرعت نسبتا بالاتر در مجاورت لبههاناحیه

تواند در نواحی قله تا میحمله لبه بالا نیز موج سینوسی يدهد که حتی در زوایاي حملهتر است. این موضوع نشان میحمله نزدیكلبه

 به صورت غیریکنواخت کاهش دهد. بال حفظ کرده و شدت جدایش را در طول دهانه حدي انرژي جریان را
 

 

  

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



1۸ 

 

 
 

  

 .(درجه 25و  15، 10زوایای حمله  ) دره )چپ(در و  راست(در قله ) A9W25 مدل : مقایسه تغییرات سرعت برای بال 14 شکل 

Fig. 14. Comparison of speed changes for the A9W25 model wing at the peak (right) and at the valley (left) (angles of attack 

10, 15, and 25). 

هاي درجه موجب ایجاد ناحیه 15و  1۰ حمله در زوایاي حمله باللبه ي سینوسیدهد که هندسهبررسی میدان سرعت نشان می

درجه، اگرچه  25 حمله يدارند. در زاویهنگه میشود که جریان را تا بخش بیشتري از وتر چسبیده شتاب یافته در دره و قله می

ي حفظ نسبی انرژي نوز نواحی محدودي از سرعت بالاتر باقی مانده که نشان دهنده، اما در ناحیه قله هدهدمیجدایش گسترده رخ 

 نیروي تربرآ و رشد ملایم ينیرو شده و با افزایش جریان جدایش در موجب تاخیر موضعی بال يدهانهامتداد در جریان است. این رفتار 

 پسا در مدل سینوسی سازگار است.

  جریانتحلیل آشفتگي  -3-3

، بررسی پارامترهاي آشفتگی ضروري است. به طور بال ر بهبود عملکرد آیرودینامیکیبهاي فیزیکی موثر تر مکانیزمبراي درك دقیق

هاي کلیدي در تشخیص نواحی تولید، گسترش و به عنوان شاخص 2و انرژي جنبشی آشفتگی 1گیآشفت لزجتخاص، دو کمیت 

درجه ارائه شده  25و  15، 1۰ي ، تغییرات این دو متغیر براي سه زاویه حملهتضعیف آشفتگی مورد بررسی قرار گرفتند. در این بخش

 افزایش زوایاي حمله تحلیل شود.  بااي گیري، رشد و زوال ساختارهاي گردابهاست تا روند شکل

                                                           
1 Eddy Viscosity 
2 Turbulent Kinetic Energy 
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  آشفتگيلزجت توزیع  -3-3-1

 يپایداري لایه میزانرفتار اختلاط جریان و  يدرباره، اطلاعات ارزشمندي مختلف ي حملهوایاز در گیآشفت لزجتبررسی توزیع 

اطراف  1خطوط جریان يخطوط مشکی رنگ نشان دهنده ،در اینجا دهد.را نشان می این کمیتتغییرات  51شکل دهد. مرزي ارائه می

 ل هستند.با

بوده و فقط نوار باریکی  قله و دره نسبتا پایین بخشحمله در هر دو در ناحیه لبه لزجت آشفتگی، مقدار درجه 1۰ يحمله زاویهدر 

جدایش رخ نداده است. در  و بودهي مرزي هنوز پایدار دهد که لایهشود. این رفتار نشان میدر نزدیکی سطح مشاهده می ناز افزایش آ

این )ي موج است شود که ناشی از تمرکز جریان عرضی و شتاب موضعی در درهاندکی بالاتر دیده می میزاناین کمیت به دره  يناحیه

 و آشفتگی کم ي جریان چسبیدهنشان دهنده حمله در این زاویه لزجت آشفتگی. در مجموع، توزیع (ماندافزایش بسیار محدود باقی می

 در مدل سینوسی است. 

 در محل درهوتر است.  یانیم يیهدر ناح یآشفتگ یشاز افزا یدر شکل حاک شدهدادهیشنما يالگو ،درجه 15 يدر زاویه حمله

 یشبه جدا یانجر شدنیكو نزد یدارناپا یبرش یهلا یريگآغاز شکل یانگرکه ب دهدینشان ملزجت آشفتگی در  ريتیشب یشافزا

هنوز  یهناح ینا دهدیکه نشان م موضوعی است؛ محدودتر آن يگستره و کمترآن مقدار  قله يناحیهاست. در مقابل، در  یموضع

و  درهدر  یششروع جدا یانگرب یریکنواخترفتار غ ینکمتر افت کرده است. ا يمرز یهلا يرا حفظ کرده و انرژ یدهچسب یاناز جر یبخش

 است. قلهآن در  یرتأخ

 وقوعدهنده که نشان شودیسطح مشاهده م روي آشفتگی لزجت با مقادیر بالاي ياگسترده واحین ،درجه 25 يدر زاویه حمله

از  يمحدود يهاو بخش بوده دره ناحیهکمتر از  یاندک قله هناحیدر  آشفتگیو گستره شدت  ،این حالاست. با  یانکامل جر جدایش

را  یشجدا یزن یهزاو یندر ا یحت ینوسیس آن است که هندسه یانگرموضوع ب یندارند. ا یشتريب انرژي هنوز حملهلبه یكنزد مرزيیهلا

 .داردینگه م درهاز  یدارترپا قلهرا در  یاناز جر یکرده و بخش یعدهانه توز يرو یریکنواختصورت غبه
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 .(درجه 25و  15، 10زوایای حمله )  A9W25 مدل برای باللزجت آشفتگي : تغییرات  15 شکل 

Fig. 15. Turbulent viscosity variations for the A9W25 model wing (angles of attack 10, 15, and 25). 

آشفتگی وابسته به موقعیت در  از ییالگو گیريشکلموجب  سینوسی که هندسه دهدینشان ملزجت آشفتگی  یعتوز ی،طور کلبه

 ،حمله یهزاو یشاست؛ با افزا یدهعمدتاً چسب یانو جر یینپا یکم و متوسط، مقدار آشفتگ حمله یايزوا در. شودیم بال يدهانه امتداد

را تري مرزي پرانرژيپایدارتر و لایه یانجر ،بالاتر هايیهتا زاو قله کهیدر حال شود،یم یدشد یآشفتگ محدودهزودتر وارد  ناحیه دره

 .شودمی ینوسیمدل س یکیرودینامیو بهبود عملکرد آ جریان یشجدا نهایت منجر به تاخیر در در یررفتار با تأخ ین. اکندیحفظ م

 انرژی جنبشي آشفتگي -3-3-2

، درك جامعی از پویایی جریان پیرامون بال با است که اختلاط جریانمیزان انرژي جنبشی آشفتگی شاخصی از شدت نوسانات و 

این ار دهد که رفتنشان می 16شکل در  درجه 25و  15، 1۰ي حمله دهد. بررسی نتایج براي سه زاویهارائه می را سینوسی حملهلبه

 .دارد توجهیتغییرات قابل حمله با افزایش زاویه لی،مرتبط بوده و لزجت آشفتگیطور مستقیم با الگوي به کمیت

ل بسیار بادهد که میزان این انرژي در نزدیکی سطح شکل نشان می درجه در این 1۰ی در زاویه حمله الگوي انرژي جنبشی آشفتگ

شود. این رفتار بیانگر پایداري حمله و بخش ابتدایی وتر مشاهده میمقادیر ضعیف انرژي در حوالی لبهو تنها نوار باریکی از  بودهپایین 

بوده و  به هم قله و دره بسیار نزدیك نواحیاست. مقادیر انرژي جنبشی آشفتگی در  (جدایش) لایه مرزي و عدم وجود جریان بازگشتی

 جریان چسبیده در این زاویه سازگار است. شود که با الگوي تفاوت قابل توجهی مشاهده نمی

تر ناحیه دره برجستهد. این افزایش در شومی مشاهدهل باافزایش موضعی انرژي در نواحی میانی سطح ، درجه 15 در زاویه حمله

دیر انرژي جنبشی و بیانگر شروع ناپایداري لایه مرزي و نزدیك شدن جریان به جدایش موضعی در این ناحیه است. در مقابل، مقا بوده

 يدارتردهد قله نسبت به دره جریان پایدارتر و انرژيکه نشان می بودهي آشفتگی محدودتر آشفتگی در محل قله کمتر و پهناي ناحیه

ي نقش هندسه سینوسی در توزیع ناهمگون آشفتگی و تاخیر موضعی نشان دهنده ،کند. این توزیع غیریکنواخت انرژيرا حفظ می

 .جدایش است

سر اي وسیعی از آشفتگی شدید در سر، انرژي جنبشی آشفتگی به طور چشمگیري افزایش یافته و ناحیهدرجه 25در زاویه حمله 

ي جدایش کامل جریان است. با این وجود، مقادیر انرژي جنبشی آشفتگی در ناحیه قله نشان دهندهشود که سطح مشاهده می

دهد که حتی در شود. این تفاوت نشان میتر دیده میاست و ناحیه آشفتگی در قله باریك درهمقدار آن در همچنان اندکی کمتر از 

 انرژي لایه مرزي و کاهش شدت جدایش دارد. بخشی از قله توانایی بیشتري در حفظ  ياحیهواماندگی کامل، ن
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 .(درجه 25و  15، 10زوایای حمله )  A9W25 بال در مدل : تغییرات انرژی جنبشي آشفتگي برای 16 شکل 

Fig. 16. Turbulent kinetic energy variations for the wing in the A9W25 model (angles of attack 10, 15, and 25). 

آشفتگی کمی پایین، جریان روي مدل سینوسی  حمله دهد که در زوایايتوزیع انرژي جنبشی آشفتگی نشان میطور کلی، به

 قله يد، در حالی که ناحیهیابافزایش می دره میانی، آشفتگی ابتدا در ناحیه حمله در زوایاي .است یی برخورداري بالاپایدار و از شتهدا

 قله دهد، اما شدت و گستره آشفتگی دربالا، هرچند جدایش کامل رخ می حمله در زوایاي. کندرا حفظ می يجریان پایدارتر همچنان

 .است همراهبا تأخیر در جدایش و بهبود عملکرد آیرودینامیکی مدل سینوسی  دهانهد در امتدااست. این رفتار  دره کمتر از

 یگیرنتیجه -4

 عدد جریان آشفته در بال در یك یرودینامیکیو عملکرد آ یانبر رفتار جر ینوسیس حملهلبه یريکارگبه اتتاثیرپژوهش،  یندر ا

 یرتأث ینوسیحمله از حالت ساده به سلبه هندسه ییرکه تغ دهدمینشان  جی. نتاه استشد یبررس يصورت عددبه یینپا نسبتا ینولدزر

 ديیکربنپ ویژهبه ،ینوسیس لبه يدارا يهامدل یه،با بال پا یسهدارد. در مقا آیرودینامیکی بال یبو ضرا یانجر يبر الگو یريچشمگ

25W9A، 10) حمله یانیم زوایاي در 15 )o o  دهدمیاز خود نشان  يبهتر رودینامیکیی، عملکرد آ. 

 چرا که:

o یشینهب يبرآ یبضر یشموجب افزا ینوسیموج س کارگیريبه که استاز آن  یبرآ و پسا حاک یبضر هايیمنحن بررسی 

 یبضر ین،. همچنشودیم یهنسبت به بال پا (درجه 5حدود  یزانبه م) یدر بروز واماندگ یرو تأخ (درصد 1۰تا حدود )

. یابدمیبهبود  یبه پسا به شکل محسوس رآنسبت ب یجهو در نت یافتهکاهش  یاز واماندگ یشپ یايزوا يمحدودهپسا در 
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 یكه باعث تحردانست ک ینوسیس يهادر اثر موج یانجر يساختار ییراتاز تغ یناش توانیبهبود عملکرد را م ینا

 ،شودیم يمرز يیهاختلاط در لا یتو تقو یآشفتگ يشدهکنترل

o حمله مکش در بالادست لبه يیهناح ینوسی،که در مدل س دهدمیفشار و سرعت نشان  خطوط همتراز يمطالعه

آشکار  یآشفتگ یجنبش يو انرژ لزجت یلعلاوه، تحل. بهشودمی یشتردر سطح مکش ب یانجر یداريو پا یافته گسترش

منظم در  یطول يهاگردابه یلموجب تشک حملهلبه ینوسیس يهادرجه، موج 15حدود  حمله یهکه در زاو سازدمی

 ینا کاهش نظم بالاتر، با حملهوایاي . در زکندیم یريجلوگ جریان زودهنگام یشکه از جدا شوندیها مامتداد قله

 و یابدیکاهش م به تدریج ینوسیس هندسه یتو مز یافتهتوسعه  یشجدا يیهها، ناحگردابه

o یژهوبه یین،پا نسبتا ینولدزاعداد ر با هاي آشفتهجریان حمله درلبه ینوسیس ه هندسهگرفت ک یجهنت توانیم یتنها در 

 يیهلا یداريپا یشافزا یقاز طر یرودینامیکیبهبود عملکرد آ يکارآمد برا يسازوکار ی،به واماندگ یكنزد حمله یايدر زوا

ها و سطوح بال یطراح يبرا ییمبنا تواندیمج ینتا ین. اکندیفراهم م یانجر یشدر جدا یرو تأخ کاهش پسا ي،مرز

 .یردکوچك قرار گ يپرنده یلو وسا هاي بادي با توان کمتوربینبالاتر در  یبا بازده یکنترل
 

 فهرست علائم -5

 علائم انگلیسي

A دامنه موج ،m  

c ایرفویل بال طول وتر ،m 

CL ضریب برآ 

CD ضریب پسا 

CL/CD نسبت ضریب برآ به پسا 

D روي پسا، نیN 

k  ،انرژي جنبشی آشفتگیJ/Kg 

L  ،نیروي برآN 

P  ،فشارPa 

Re عدد رینولدز 

S  ،2سطح مرجعm 

W طول موج ،m 

U  ،سرعت جریانm/s 

Y+ پارامتر بدون بعد فاصله دیواره 

y فاصله تا دیواره ،m 

u  مولفه سرعت در راستاي محورx ،m/s 

v  مولفه سرعت در راستاي محورy ،m/s 

 علائم یوناني

α زاویه حمله، درجه 

β1  ضریب مدلSST k-ω 

ρ  ،3چگالیkg/m 

  2تنش برشیN/m 

υ  ،ویسکوزیته جنبشی/s2m 

ω  1، اتلافنرخ ویژه-s 

 زیرنویس

  جریان آزاد 

n نرمال بر سطح 

t مماس بر سطح 
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