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بررسی عددی رفتار جریان در اطراف ایرفویل تغییر شکل‌پذیر الاستیک در راستای وتر
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خلاصه: در پژوهش حاضر، جریان در اطراف ایرفویل تغییر شکل پذیر در رژیم گذر صوت به صورت عددی  مطالعه 
شده و روش تعامل سیال-سازه برای تحلیل رفتار جریان در حین تغییر شکل ایرفویل به کار گرفته شده است. تمامی 
شبیه سازی ها در نرم افزار کامسول در حالت دوبعدی و به صورت پایا  انجام یافته است. میدان جریان و ایرفویل تغییر 
شکل پذیر بر اساس فرمول بندی لاگرانژی-اولری قراردادی حل گردیده و بدلیل تطبیق سازی بهتر میدان جریان و مرز 
های تغییر شکل پذیر در این فرمول بندی، شبکه محاسباتی بعد از تغییر شکل اعوجاج کمتری دارد. مدل آشفته  تک 
معادلهای Spalart-Allmaras که مدل مناسبی برای جریان های ایرودینامیکی است، برای حل  جریان آشفته اطراف 
ایرفویل به کار گرفته شده است. برای مدل سازی تغییرشکل پذیری الاستیک در راستای وتر، ایرفویل توسط بار گسترده 
متغیر سهموی در لبه حمله و فرار ایرفویل بارگذاری می شود. مدل شبیه سازی شده با نتایج به دست آمده از ایرفویل 
صلب در زوایای حمله مختلف مقایسه شده و نتایج حاکی از بهبود قابل توجه پارامتر‌های ایرودینامیکی در مقایسه با 
ایرفویل صلب است. نتایج نشان می دهد که تغییر شکل ایجاد شده در راستای وتر، بهترین شرایط پروازی را برای حالت 

کروز به وجود می آورد.  
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1-مقدمه
 بهبود ایرودینامیکی اجسام پرنده در شرایط مختلف پروازی یکی 
محققان  توسط  امروزه  و  است  هوانوردی  صنعت  در  مهم  مسائل  از 
زیادی مطالعه می‌شود. بال‌های هواپیما به گونه‌ای طراحی می‌شوند 
پروازی کروز تخصیص داده می‌شود و  به شرایط  بازده  بیشترین  که 
در سایر شرایط پروازی مانند برخاستن، فرود آمدن و کنترل ارتفاع، 
عملکرد بهینه خود را از دست می‌دهند ]1[. تغییرشکل هوشمند در 
ایرودینامیکی هواپیما می‌شود،  بال موجب بهبود عملکرد  پیکربندی 
به عبارتی بال تغییر شکل‌پذیر شکل خود را با شرایط پروازی موجود 
تولید  را  خاصی  پیکربندی  پروازی  شرایط  هر  برای  و  داده  تطبیق 
یک  که  است  معنی  این  به  مختلف  پروازی  شرایط    .]2[ می‌کند 
و  ایرودینامیکی  بازده  بهبود  فردی که موجب  به  منحصر  پیکربندی 
مانورپذیری شود، امکان پذیر نیست. ایرفویل الاستیک به طور قابل 
یک  شد.  خواهد  آینده  هواپیماهای  عملکرد  بهبود  باعث  ملاحظه‌ای 

مسأله اساسی در این زمینه این است که سازه )بال هواپیما( باید به 
اندازه کافی مستحکم باشد تا تحت نیروهای ایرودینامیکی دچار تغییر 
شکل نشود. از سوی دیگر، باید قابلیت انعطاف‌پذیری برای تغییر شکل 
الاستیک را داشته باشد ‌]3[. با پیشرفت مواد هوشمند، می‌توان تغییر 
شکل‌پذیری را به صورت فعال کنترل نمود، به این معنی که هیچگونه 
تغییر شکل غیر قابل پیش‌بینی در پیکره بال ایجاد نشود. این باعث 
را  خود  بال‌های  پیکربندی  هوشمند  صورت  به  هواپیما  شد  خواهد 
نسبت به شرایط پروازی خاص تغییر دهد. یک بال تغییر شکل‌پذیر 
در شرایط پروازی کروز، می‌تواند نسبت برآ به پسا را 10 الی 20 درصد 

افزایش دهد ]4[.
از نظر تاریخچه، بال‌های تغییر شکل‌پذیر مشکلاتی از جنبه‌های 
مانند هزینه، پیچیدگی و وزن داشته‌اند که همین موضوع   گوناگون 
است.  شده  امروز  به  تا  بال‌ها  این  چشمگیر  پیشرفت  عدم  باعث 
فایق  موانع  این  از  بسیاری  بر  هوشمند  مواد  در  اخیر  پیشرفت‌های 
آمده است ]5[. با به کارگیری مواد هوشمند به عنوان سازوکار اساسی 
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این  در  زیادی  پیشرفت‌های  شاهد  امروزه  شکل‌پذیر،  تغییر  بال‌های 
زمینه هستیم ]6[. 

به خاطر مزایای زیاد بال‌های الاستیک، تلاش‌های زیادی در این 
زمینه انجام یافته است. تای و لیم ]7[ به صورت عددی تأثیر ارتجاع 
نوع  سه  در  را  پیشرانش  و  برآ  نیروی  روی  بر  وتر  راستای  در  فعال 
ایرفویل مختلف بررسی کردند. نتایج نشان داد که با انتخاب لبه فرار 
به عنوان مرکز خم‌شدگی، بازده تا 76 درصد افزایش می‌یابد. گیلبرت 
]8[  سازوکار بال‌های الاستیک با حرکت روان و تغییرشکل شکم در 
لبه فرار و لبه حمله را مورد مطالعه قرارداد. یافته‌های او بر مؤثر بودن 
این نوع بال‌ها تأکید داشت. او بیان داشت که این نوع بال‌ها در بالا 
بردن قدرت مانور یک هواپیمای جنگنده که دارای بیشینه ماخ 2 است، 
بسیار مؤثر است. حریری ]9[ با بررسی عددی جریان لزج ناپایدار دو 
بعدی در اطراف اجسام الاستیک، تأثیر الاستیسیتگی در راستای وتر 
را در ایرفویل بالا و پایین رونده مطالعه کرد. نتایج نشان داد که در 
حالت الاستیک، هم توان ورودی و هم توان خروجی  افزایش می‌یابند، 
گرفتن  نظر  در  با  است.  بیشتر  ورودی  به  خروجی  توان  نسبت  اما 
 ]10[ هیلبیگ  و  زدروچ  بارگذاری،  قابلیت  و  سوخت  مصرف  میزان 
بال‌های تغییر شکل‌پذیر را پاسخی مناسب برای این نیازها دانستند. 
بال‌های  پیکربندی  طراحی  برای  را  متنوعی  مفاهیم   ،]4[ اسپیرلت 
وتر  تغییر شکل حول  و  داد که شامل پیچش  ارائه  تغییر شکل‌پذیر 
برای  را  بهینه‌سازی  فریسول ]11[ یک مدل  و  فینخام  بود.  ایرفویل 
محدودیت‌های  می‌داد  اجازه  که  دادند  ارائه  تغییرشکل‌پذیر  سامانه 
جامع،  مطالعه  یک  در  شود.  گرفته  نظر  در  طراحی  آغاز  از  سامانه 
تغییر  بال‌های  پسرفت‌های   و  پیشرفت‌ها   ، تاریخچه   ]12[ ویسشار 
شکل‌پذیر را بیان نمود و در مورد تمامی فعالیت‌های  دولت آمریکا  
در این زمینه بحث نمود. مالیک و همکاران ]13[ پیشرفت‌ها و کاربرد 
الاستیک  بال‌های  برای شبیه‌سازی  سازه  با  تعامل سیال  مؤثر  روش 
را به طور خلاصه بیان کردند. در این مطالعه، کاربرد یک روش مؤثر 
تعامل سیال و سازه برای شبیه‌سازی بال الاستیک میکرو سازه‌های 
از  هوشمند،  مواد  امروزه  بررسی شد. همانطور که گفته شد،  هوایی 
جمله پیزوالکتریک‌ها و آلیاژهای حافظه دار به عنوان سازوکار تغییر 
شکل الاستیک مورد استفاده قرار می‌گیرند. در این رابطه، دیلیپ و 
همکاران ]2[ به صورت آزمایشی سازوکاری برای تغییر شکل ایرفویل 
که  گونه‌ای  به  نمودند  معرفی  هوشمند  مواد  از  استفاده  با  الاستیک 

این مواد بتوانند ضخامت شکم بال را تغییر دهند. چیناسامی و چن 
]14[ یک طرح پارامتری برای خم شدن لبه فرار ایرفویل ارائه دادند 
و به صورت عددی شبیه‌سازی نمودند. آنها برای شبیه‌سازی ایرفویل 
تغییر شکل‌پذیر از تیر یک سر گیردار با بار گسترده متغیر استفاده 
پیزو  محرکه  یک  از  استفاده  با   ]15[ همکاران  و  جکوب  نمودند. 
الکتریک قسمتی از سطح فوقانی ایرفویل که با یک غشای الاستیک 
پوشش داده شده بود را در حالت نوسانی و اعداد رینولدز پایین بررسی 
روی  بر  را  وتر  راستای  در  بال  تغییرشکل  تأثیر   ]16[ نویون  کردند. 
نقطه  از  داد.  قرار  مطالعه  مورد  ناپایا  ایرودینامیکی  سازوکار  نوع  سه 
نظر بازده جلوبرندگی و تولید نیروی پیشرانش به واسطه تغییر شکل 
در راستای وتر، پرمپرانیارک و همکاران ]17[ به طور آزمایشی تأثیر 
الاستیسیتگی حول وتر را بر روی بازده جلوبرندگی مورد بررسی قرار 
دادند، نتایج نشان دهنده افزایش 36 درصدی بازده نسبت به ایرفویل 
صلب بود. کانگ و همکاران ]18[ تأثیر الاستیسیتگی ایزوتروپیک در 
راستای دهنه و وتر بال را در تولید نیروی پیشرانش و بازده جلوبرندگی 

بررسی نمودند.
در پژوهش حاضر، تأثیر الاستیسیتگی حول وتر ایرفویل بر روی 
عملکرد ایرودینامیکی در رژیم گذر صوت بررسی شده است. از مدل 
در  ناویر-استوکس  معادلات  و  شده  استفاده  بعدی  دو  محدود  اجزا 
شبکه در حال حرکت حل شده‌اند تا اجازه جابه‌جایی مرزها به خاطر 
در  نهایت مدل شبیه‌سازی شده  در  داده شود.  ایرفویل  تغییر شکل 
و  شده  تحلیل  مختلف  )انحراف(  تغییرشکل  زوایای  و  حمله  زوایای 
نتایج به دست آمده با نتایج حاصل از ایرفویل صلب مقایسه شده‌اند.  

        
2-معادلات حاکم و روش عددی

1-2- تعامل سیال و سازه 1
که  است  شده  کوپل  مسائل  از  گونه‌ای  سازه  و  سیال  تعامل   
می‌دهد.  قرار  بررسی  مورد  را  مکانیکی  سازه‌های  و  سیال  وابستگی 
رفتار جریان وابسته به شکل و حرکت سازه می‌باشد و تغییر شکل 
تعامل  می‌شوند.  وارد  سازه  به  که  است  نیروهایی  به  وابسته  سازه 
و  پزشکی  مهندسی،  علوم  از  اعم  مختلف  جاهای  در  سازه  و  سیال 
زندگی روزمره قابل مشاهده است. زمانی تأثیر این تعامل قابل توجه 
خواهد بود که وابستگی اثر و پاسخ )عمل و عکس‌العمل( شدید باشد. 

1  Fluid Structure Interaction (FSI)
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از  افتادن برگ  لرزش بال هواپیما1، خمیدگی پره‌های توربین بادی؛ 
شاخه‌های درخت، باد کردن کیسه هوای خودروها، بالا و پایین رفتن 
همراه  که  انسان  قلب  توسط  بطن  در  خون  پمپاژ  دریا،  در  کشتی 
از  بارز  مثال‌هایی  است، همگی  قلب  بسته شدن دریچه‌های  و  باز  با 
تعامل سیال و سازه هستند. درکاربردهای مهندسی، تعامل سیال و 
سازه نقش مهمی را ایفا می‌کند و در تصمیم‌های طراحی بسیار مؤثر 
است. به خاطر ماهیت غیرخطی و وابسته به زمان بودن تعامل سیال 
و سازه، روش‌های تحلیلی برای حل این گونه مسائل بسیار سخت و 
با فرض‌های ساده  که  اندکی  موارد  در  تنها  است.  غیر ممکن  گاهی 
کننده می‌توان به حل‌های نزدیک و قابل قبولی از معادلات با مشتقات 
جزئی رسید، حل تحلیلی امکان‌پذیر خواهد بود. قبل از وارد شدن به 
مقوله شبیه‌سازی این مسائل، آشنایی با معادلات حاکم بر این مسأله 
ضروری است. این معادلات فیزیک‌های مورد بررسی را توصیف کرده و 
عموماً در قالب معادلات با مشتقات جزئی ظاهر می‌شوند. از یک طرف 
بر سیال روبرو هستیم که همان معادلات معروف   با معادلات حاکم 
بر سازه  معادلات حاکم  با  دیگر  از طرف  استوکس می‌باشند،  ناویر- 
مواجه هستیم که از نظریه عمومی الاستیسیته به دست آمده‌اند. در 
بیشتر موارد این معادلات با استفاده از مدل‌ها ) برای مثال, مدل‌های 
توربولانس، توابع دیواره، مواد الاستیک خطی و غیره( یا فرضیه‌هایی 
) برای مثال, سیال تراکم ناپذیر، سیال غیر ویسکوز، کرنش کوچک و 
غیره( ساده‌سازی می‌شوند تا از پیچیدگی معادلات کاسته شود ]23[. 
با توجه به اینکه هدف این پژوهش بررسی رفتار جریان اطراف ایروفیل 
تغییرشکل‌پذیر است، تنها به معادلات حاکم بر سیال اکتفا نموده و 
از معادلات حاکم بر سازه ) معادلات الاستیسیته و ناویر ( صرف نظر 

شده است. 

2-2-معادلات حاکم بر سیال
بر  حاکم  معادلات  عنوان  به  ناویر-استوکس  تراکم‌پذیر  معادلات 
بخش سیال هستند. ابتدا این معادلات به شکل معمول نوشته شده 
سپس، برای تعمیم معادلات به یک مسأله تعامل سیال-سازه، همین 
معادلات در قالب لاگرانژی-اولری قراردادی2 نوشته می‌شوند. با توجه 
×Re =1/821( بدیهی  به بالا بودن عدد رینولدز محاسبه شده )107 
است که رفتار جریان آشفته است. برای حل معادلات حاکم در بخش 

1  Wing flutter
2   Arbitrary Lagrangian-Eulerian (ALE)

سیال، مدل آشفته اسپالارت آلماراس 3 به کار گرفته شده است. این 
مدل آشفته  یک مدل تک معادله‌ای است که یک معادله انتقال مدل 
) حل می‌کند. این  )tv سازی شده را برای لزجت دینامیکی آشفته 
مدل به طور خاص برای کاربردهای هوافضا و جریان‌های ایرودینامیکی 
شامل جریان‌های محدود به دیواره طراحی شده و نتایج خوبی را برای 
لایه‌های مرزی در معرض گرادیان‌های فشار معکوس می‌دهد. معادله 

انتقال نهایی مدل اسپالارت آلماراس  به صورت زیر می‌باشد:
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به توصیف کلاسیک  ( )( ) ( )2
2

1 . t t b tv v c v
σ

  ∇ ∇ + ∇     
ترم ناپایستار5

σ  عدد  . اضافه شده است. در رابطه بالا،  t
t

v v
σ

   ∇ ∇      
دیفیوژن 

wf تابع کنترلی است.  d پارامتر نزدیکی دیواره، و  پرانتل آشفته، 
دست  به  تجربی  صورت  به  که  ثابت‌اند  اعداد  نیز   1wc و   ، 2bc  ، 1bc

می‌آیند. 
معادلات ناویر استوکس در حالت پایا و تراکم‌پذیر به صورت زیر 
می‌باشند. با توجه به گذر صوت بودن رژیم جریان و محسوس بودن 
انتقال حرارت، معادله انرژی در کنار معادلات پیوستگی و مومنتوم در 

نظر گرفته شده است. 
  0Vρ∇⋅ = �)2(

        ( ).  divji
ij

j j i

vvV V p V
x x x

ρ µ δ λ
  ∂∂∂

∇ = −∇ + + +   ∂ ∂ ∂   
 )3(

)4(

 

4 
 

 پذیرشکلبا توجه به اینکه هدف این پژوهش بررسی رفتار جریان اطراف ایروفیل تغییر .]23[ شوند تا از پیچیدگی معادلات کاسته شود
 ه و از معادلات حاکم بر سازه ) معادلات الاستیسیته و ناویر ( صرف نظر شده است. است، تنها به معادلات حاکم بر سیال اکتفا نمود

 

 

 معادلات حاکم بر سیال-2-2

ابتدا این معادلات به شکل معمول نوشته هستند.  لاستوکس به عنوان معادلات حاکم بر بخش سیا-پذیر ناویرمعادلات تراکم      
نوشته می 1اولری قراردادی-لاگرانژیهمین معادلات در قالب سازه، -له تعامل سیالأبرای تعمیم معادلات به یک مس سپس، شده
برای حل است. رفتار جریان آشفته بدیهی است که ( Re= 821/1× 710) . با توجه به بالا بودن عدد رینولدز محاسبه شدهشوند

ای . این مدل آشفته  یک مدل تک معادلهاست به کار گرفته شده 2المرآس-اسپالارتمعادلات حاکم در بخش سیال، مدل آشفته 
کند. این مدل به طور خاص برای کاربردهای حل می (𝑣𝑣𝑡𝑡)است که یک معادله انتقال مدل سازی شده را برای لزجت دینامیکی آشفته 

های مرزی در معرض یههای محدود به دیواره طراحی شده و نتایج خوبی را برای لاهای ایرودینامیکی شامل جریانهوافضا و جریان
 باشد:به صورت زیر می   المرآس-اسپالارت انتقال نهایی مدل معادله دهد.های فشار معکوس میگرادیان

 

                                          𝐷𝐷𝑣̃𝑣
𝐷𝐷𝐷𝐷 = 𝑐𝑐𝑏𝑏1𝑆̃𝑆𝑣̃𝑣 + 1

𝜎𝜎 [∇. ((𝑣𝑣 + 𝑣̃𝑣)∇𝑣̃𝑣) + 𝑐𝑐𝑏𝑏2(∇𝑣̃𝑣)2] − 𝑐𝑐𝑤𝑤1𝑓𝑓𝑤𝑤 [𝑣̃𝑣
𝑑𝑑]

2
                            )1) 

 

1 )    4رترم ناپایستا ،جریان ایرودینامیکی 3در این مدل برای دست یابی به رفتار دیفیوز
𝜎𝜎 [∇. ((𝑣𝑣𝑡𝑡)∇𝑣𝑣𝑡𝑡) + 𝑐𝑐𝑏𝑏2(∇𝑣𝑣𝑡𝑡)2]) توصیف  به

.∇) کلاسیک دیفیوژن  ([𝑣𝑣𝑡𝑡
𝜎𝜎

] ∇𝑣𝑣𝑡𝑡))بالا، ت. در رابطه شده اس اضافه 𝜎𝜎  ،عدد پرانتل آشفته 𝑑𝑑 و ،وارهید یکینزد پارامتر 𝑓𝑓𝑤𝑤 تابع 
  آیند.اند که به صورت تجربی به دست میتاعداد ثابنیز  𝑐𝑐𝑤𝑤1، و 𝑐𝑐𝑏𝑏1 ،𝑐𝑐𝑏𝑏2است.  کنترلی

محسوس وت بودن رژیم جریان و باشند. با توجه به گذر صپذیر به صورت زیر میت پایا و تراکملمعادلات ناویر استوکس در حا     
 ، معادله انرژی در کنار معادلات پیوستگی و مومنتوم در نظر گرفته شده است. بودن انتقال حرارت

  

                                                                       𝛻𝛻 ⋅ 𝜌𝜌𝜌𝜌 = 0                                                                              )2) 

                                                  𝜌𝜌(𝑉𝑉. ∇)𝑉𝑉 = −∇𝑝𝑝 + 𝜕𝜕
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑗𝑗

[𝜇𝜇 (𝜕𝜕𝑣𝑣𝑖𝑖
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑗𝑗

+ 𝜕𝜕𝑣𝑣𝑗𝑗
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑖𝑖

) + 𝛿𝛿𝑖𝑖𝑖𝑖𝜆𝜆 div𝑉𝑉]                                          (3)         

                                                                    𝜌𝜌𝑐𝑐𝑝𝑝(𝑉𝑉. ∇)𝑇𝑇 =  div(𝑘𝑘∇𝑇𝑇) + Φ                                                           )4) 

                                                      
1 Arbitrary Lagrangian-Eulerian (ALE) 
2 Spalart-Allmaras 
3 Diffuse 
4 Non-conservative 

Φ در معادله انرژی، تابع اتلاف می‌باشد که برای سیال نیوتنی 
از رابطه زیر به دست می‌آید:

                                             divji i
ij

j i j

vv vV
x x x

µ δ λ
  ∂∂ ∂

Φ = + +   ∂ ∂ ∂   
)5(

3   Spalart-Allmaras
4  Diffuse
5  Non-conservative
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2-3-روش لاگرانژی-اولری قراردادی  برای مسائل تعامل سیال-سازه
نکته مهمی که در شبیه‌سازی مسائل تعامل سیال-سازه  باید در 
نظر گرفته شود، انتخاب نوع توصیف سینماتیک میدان جریان است 
تا حرکت و تغییرشکل مرزها امکان پذیر باشد. روش ALE راه حل 
مناسب برای اینگونه مسائل می‌باشد. فرمول‌بندی ALE  نقاط قوت 
توصیف لاگرانژی ) دقت بالا در توصیف مرزهای در حال حرکت(  و 
توصیف اولری ) مقابله با اعوجاج‌ها( را تلفیق کرده و مشکل اعوجاج‌های 
بزرگ را در حضور مرزهای متحرک برطرف می‌کند. شکل‌های 1 و 2 

ویژگی‌های بارز روش ALE  را نشان می‌دهند.
با توجه به توضیحات بالا، معادلات ناویر- استوکس ) معادلات   
محیط  ابتدا  می‌شوند.  نوشته   ALE قالب  در   )  )4( الی   )2(
که طوری  به  می‌شود،  گرفته  نظر  در   R فضای  در  را   Ω  پیوسته 

بیانگر مختصات فضایی،  ترتیب  به   هم  و  X  ،x  .𝑡𝑡[0،∞) ⊂ 𝑅𝑅  
به  ذره،  مختصات  همان  عبارتی،  به  هستند.  محاسباتی  و  ماده‌ای 
ترتیب در توصیف اولری، لاگرانژی وALE است. نواحی مربوطه هم 
Ω  می‌باشند. رابطه بین این سه مختصات  ، و   XΩ  ،  xΩ به ترتیب، 

به طور واضح در شکل 3 نشان داده شده است.

و  ماده‌ای  پیکربندی  است،   ψ=  φ که  زمانی  خاص،  حالت  در 
محاسباتی یکسان هستند، بنابراین نقاط شبکه منطبق بر ذرات محیط 
بوده و توصیف ALE همان توصیف لاگرانژی خواهد بود. در حالت 
=ψ باشد، پیکربندی فضایی و محاسباتی یکسان بوده  دیگر، اگر 1 
u سرعت  و توصیف ALE منطبق بر توصیف اولری خواهد بود. اگر 
w سرعت ذرات در پیکربندی محاسباتی  ذرات در پیکربندی فضایی، 
û سرعت پیکربندی محاسباتی باشد، رابطه زیر بیانگر تفاوت میان  و 

سرعت ذرات و سرعت شبکه در پیکربندی فضایی خواهد بود.
ˆˆc u u w F= − = ⋅                                                    )6(

در  کرنش  گرادیان  تانسور  بیانگر   ،  ˆ xF det ∂ =  ∂ 
آن  در  که 

شبکه‌بندی است.
 نشان  اگر هر خصوصیت قراردادی را در محیط پیوسته را با 
اولری  شبه  توصیف  در  آنگاه   ،  ( )f .t= x که  طوری  به  دهیم، 

می‌توان رابطه زیر را نوشت:
*

ˆ x
f fx u f
t t

∂ ∂
= − ∇

∂ ∂
                                       )7(

1 
 

 

 

            

 .]19[ ای. ال. ایمثال یک بعدی از شبکه بندی توصیف لاگرانژی، اولری و  (1شکل       

    

  

2 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 ،t=1 msشبکه لاگرانژی در  ج( ،t=1 msدر  ای. ال. ایشبکه  ب(محدود اولیه،  جزاشبکه ا( الفدر مقابل توصیف لاگرانژی.   ای. ال. ایتوصیف  (2شکل
 .]19[ جزئیات فصل مشترک در توصیف لاگرانژی( د

 

 

  

شکل1: مثال یک بعدی از شبکه بندی توصیف لاگرانژی، اولری و
.]19[ALE

Fig.1: One dimensional example of Lagrangian, Eulerian 
and ALE

شکل2: توصیفALE در مقابل توصیف لاگرانژی.  الف( شبکه اجزا 
محدود اولیه، ب( شبکه ای. ال. ای در t=1 ms، ج( شبکه لاگرانژی در 

t=1 ms، د( جزئیات فصل مشترک در توصیف لاگرانژی ]19[.
Fig.2. Lagrangian versus ALE description: a) initial FE 
mesh; (b) ALE mesh at t=1 ms; (c) Lagrangian mesh at 
t=1 ms; (d) details of interface in Lagrangian description
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معادلات  می‌توان   ،)7( رابطه  از  استفاده  با  و  توصیفات  این  با 
پیوستگی، مومنتوم و انرژی را در قالب فرمول‌بندی ALE به صورت 

زیر نوشت:

6 
 

محیط ابتدا . شوندنوشته می ای. ال. ای ( در قالب (4)الی  (2)استوکس ) معادلات  -ادلات ناویربا توجه به توضیحات بالا، مع      
(∞،𝑡𝑡[0، به طوری که شودگرفته میدر نظر  Rرا در فضای  𝛺𝛺پیوسته  ⊂ 𝑅𝑅 .x ،X و𝒳𝒳  ترتیب بیانگر مختصات فضایی، مادههم به

هم  هاست. نواحی مربوط ای. ال. ایرتیب در توصیف اولری، لاگرانژی و همان مختصات ذره، به ت ،به عبارتی .ای و محاسباتی هستند
 .نشان داده شده است 3 در شکل طور واضحبه  این سه مختصات بیند. رابطه نباشمی 𝛺𝛺𝒳𝒳 و  ،𝛺𝛺𝑥𝑥 ، 𝛺𝛺𝑋𝑋  ،به ترتیب

 
 .]20[ ال. ایای. بندی ای و محاسباتی در فرمولپیکربندی مرجع فضایی، ماده بینروابط  (3شکل 

ای و محاسباتی یکسان هستند، بنابراین نقاط شبکه منطبق بر ذرات است، پیکربندی ماده  φ ψ =در حالت خاص، زمانی که      
باشد، پیکربندی فضایی و محاسباتی  ψ = 1 اگر ،همان توصیف لاگرانژی خواهد بود. در حالت دیگرای. ال. ای و توصیف  بودهمحیط 
سرعت ذرات در  𝑤𝑤، سرعت ذرات در پیکربندی فضایی 𝑢𝑢منطبق بر توصیف اولری خواهد بود. اگر  ای. ال. ای وصیفو ت بودهیکسان 

سرعت پیکربندی محاسباتی باشد، رابطه زیر بیانگر تفاوت میان سرعت ذرات و سرعت شبکه در پیکربندی  𝑢̂𝑢پیکربندی محاسباتی و 
 .فضایی خواهد بود

                                                                    𝑐𝑐 = 𝑢𝑢 − 𝑢̂𝑢 = 𝑤𝑤 ⋅ 𝐹̂𝐹                                                            )6) 

𝐹̂𝐹که در آن  = 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑 (𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝒳𝒳) بندی است.، بیانگر تانسور گرادیان کرنش در شبکه 

𝒢𝒢نشان دهیم، به طوری که  𝒢𝒢با  را اگر هر خصوصیت قراردادی را در محیط پیوسته = f(𝒙𝒙. 𝑡𝑡) آنگاه در توصیف شبه اولری می ،
 توان رابطه زیر را نوشت:

                                                                 𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕 |𝑥𝑥 = 𝜕𝜕𝑓𝑓∗

𝜕𝜕𝜕𝜕 |𝒳𝒳 −𝑢̂𝑢∇𝑥𝑥𝑓𝑓                                                         )7) 

 

به صورت  ای. ال. ای بندیتوان معادلات پیوستگی، مومنتوم و انرژی را در قالب فرمولمی ،(7رابطه )استفاده از  بابا این توصیفات و 
 زیر نوشت:

  𝛻𝛻⋅𝑼𝑼 − 𝒖̂𝒖⋅𝛻𝛻⋅𝜌𝜌 = 0                                                                  )8)                                                      )8(

7 
 

   𝛻𝛻(𝒖𝒖 ⊗ 𝑼𝑼) − 𝒖̂𝒖.𝛻𝛻.𝑼𝑼 = 𝛻𝛻.𝑺𝑺 +  𝜌𝜌𝒈𝒈                                                  )9)                                          
(𝒖𝒖 − 𝒖̂𝒖) ⋅ 𝑇𝑇 = 1

𝜌𝜌𝑐𝑐𝑣𝑣
[𝛻𝛻 ⋅ (𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘) + 𝑆𝑆: 𝛻𝛻𝒖𝒖] +  1

𝑐𝑐𝑣𝑣
𝒈𝒈 ⋅ 𝒖𝒖                                   )10) 

 

𝑈𝑈 ،باشند. در این روابطمی ای. ال. ایمعادلات پیوستگی، مومنتوم و انرژی در قالب  ،(10( تا )8روابط ) = 𝜌𝜌𝜌𝜌  و𝑆𝑆   تانسور تنش
 شود:که برای سیال نیوتنی به صورت زیر تعریف می استکوشی 

                                                       𝑺𝑺 = −𝑝𝑝𝑰𝑰 + 𝜆𝜆(𝛻𝛻. 𝒖𝒖)𝑰𝑰 + 2𝜇𝜇𝑫𝑫                                                    
)11) 

 

D=1 تانسور کرنش ) آهنگ Dدینامیکی و ثابت لامه و لزجت ،به ترتیب  λو  𝜇𝜇 ،که در آن
2 (𝛻𝛻𝛻𝛻 + 𝑢𝑢𝑢𝑢)باشد.( می 

 

 شرایط مرزی -3

 زی جریانشرایط مر -1-3

ایجاد شده در ایرفویل در سرتاسر بال یکنواخت  شکل تغییر. با توجه به اینکه دهدشرایط مرزی اعمال شده را نشان می 4 شکل     
سازیشبیهتمامی  ،جویی در زمان محاسباتافتد، بنابراین برای صرفهفرض شده و هیچگونه پیچش یا خمشی در طول بال اتفاق نمی

جریان خروجی  دایره سمت راستنیمجریان ورودی، و  دایره سمت چپنیم، 4با توجه به شکل است.  یافتهعدی انجام ها به صورت دوب
شرط مرزی عدم لغزش اعمال شده و مرز نیز بر روی دیواره ایرفویل  آورده شده است. 1دهد. سایر فرضیات در جدول را نشان می

سازیشبیهفاصله در مقایسه با  این باشد.گرفته است که به اندازه کافی از ایرفویل دور میبرابری وتر ایرفویل قرار  20در فاصله  1دور
 است.برابری ایرفویل قرار گرفته بود بسیار ناچیز  500های انجام گرفته در سازمان فضایی ناسا که مرز دور در حدود 

 

                                                      
1-Far-field boundary 

                                     )9(

)10(( ) ( )1  ˆ 1:
v v

T k T S
c cρ

 − ⋅ = ∇ ⋅ ∇ + ∇ + ⋅ u u u g u

قالب  در  انرژی  و  مومنتوم  پیوستگی،  معادلات   ،)10( تا   )8( روابط 
تنش  تانسور    S و   U uρ= روابط،  این  در  می‌باشند.   ALE

می‌شود: تعریف  زیر  صورت  به  نیوتنی  سیال  برای  که  است  کوشی 

( ). 2p λ µ= − + ∇ +S I u I D                              )11(

 Dبه ترتیب، لزجت دینامیکی و ثابت لامه و  λو µ که در آن، 
D( می‌باشد.

 
= ( )1

2
u u∇ + ∇ آهنگ تانسور کرنش ) 

3-شرایط مرزی 
1-3- شرایط مرزی جریان

به  توجه  با  نشان می‌دهد.  را  اعمال شده  مرزی  شکل 4 شرایط 
یکنواخت  بال  در سرتاسر  ایرفویل  در  ایجاد شده  تغییر شکل  اینکه 
فرض شده و هیچگونه پیچش یا خمشی در طول بال اتفاق نمی‌افتد، 
بنابراین برای صرفه‌جویی در زمان محاسبات، تمامی شبیه‌سازی‌ها به 
صورت دوبعدی انجام یافته است. با توجه به شکل 4، نیم‌دایره سمت 
چپ جریان ورودی، و نیم‌دایره سمت راست جریان خروجی را نشان 
می‌دهد. سایر فرضیات در جدول 1 آورده شده است. بر روی دیواره 
ایرفویل نیز شرط مرزی عدم لغزش اعمال شده و مرز دور1 در فاصله 
20 برابری وتر ایرفویل قرار گرفته است که به اندازه کافی از ایرفویل 
دور می‌باشد. این فاصله در مقایسه با شبیه‌سازی‌های انجام گرفته در 
سازمان فضایی ناسا که مرز دور در حدود 500 برابری ایرفویل قرار 

گرفته بود بسیار ناچیز است.
حافظه  نیازمند  محاسباتی  شبکه  بودن  بزرگ  که  است  گفتنی 
محسوسی  تأثیر  دور  مرز  فاصله  وجود،  این  با  بالاست.  کامپیوتری 
مؤلفه  سه  به   
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 ل شده.او شرایط مرزی اعم دامنه محاسباتی (4شکل 

 .خصوصیات فیزیکی( 1جدول 

 

است   گفتنی
بزرگ  که 
شبکه  بودن 

سیال  مرزهای  .]21[ ندارددر نتایج نهایی  محسوسی تأثیرمرز دور فاصله با این وجود،  .حافظه کامپیوتری بالاست محاسباتی نیازمند
(∂Ω̂𝑓𝑓 به سه م )لفه ناهمپوشان ؤ∂Ω̂𝑓𝑓 = Γ̂𝑓𝑓𝑓𝑓 ∪ Γ̂𝑓𝑓𝑓𝑓 ∪ Γ̂𝑖𝑖  د که نشوتقسیم میΓ̂𝑖𝑖   مرزی است که سیال و جامد را از هم جدا

  :مرزی مشهور زیر است  دیگر مربوط به شرایط) فصل مشترک سیال و جامد(. دو مرز  کندمی

𝑢̂𝑢 = 𝑢̂𝑢𝐷𝐷  &  𝑣𝑣 = 𝑣𝑣𝐷𝐷    𝑜𝑜𝑜𝑜 Γ̂𝑓𝑓𝑓𝑓                 (Dirichlet) 

𝐽𝐽𝑆̂𝑆𝐹̂𝐹−𝑇𝑇𝑛̂𝑛 = 𝑔𝑔                𝑜𝑜𝑜𝑜 Γ̂𝑓𝑓𝑓𝑓                (Neumann) 

 

𝐹̂𝐹، یافته شکل تغییرنگاشت یا تبدیل میان پیکربندی مرجع و پیکر بندی  𝑇̂𝑇 ط،در این رواب = ∇̂𝑇̂𝑇  ،𝐽𝐽 = det  𝐹̂𝐹  و  هستند𝑔𝑔 
) فصل مشترک سیال  Γ̂𝑖𝑖در جایی مرزی هسازه مواجه هستیم، جاب-له تعامل سیالأشرط مرزی مربوطه است. از آنجایی که با یک مس

 .ندبرابرباهم سرعت سیال و ذرات ماده  بوده و در پیکربندی مرجع ثابت  گیرد. این مرز در حال حرکتیو جامد( صورت م

𝑣𝑣𝑠𝑠 = 𝑣𝑣𝑓𝑓,    𝑆̂𝑆𝑠𝑠𝑛̂𝑛𝑠𝑠 = 𝑆̂𝑆𝑓𝑓         on Γ̂𝑖𝑖 

 

 مرزهای الاستیک بر روی ایرفویل -2-3

 ،دمای هوا
 کلوین

 ،سرعت هوا
 متر برثانیه

عدد 
 ماخ

 نسبت گرماهای ویژه
(𝛾𝛾) 

 ثابت ویژه گاز
J

kg. K 
  ایرفویلوتر طول 

 متر

24/283 35/337 7/0 4/1 287 1 

Outlet Inlet 

سیال  مرزهای   .]21[ ندارد  نهایی  نتایج  در 
  مرزی 
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ناهمپوشان 
است که سیال و جامد را از هم جدا می‌کند ) فصل مشترک سیال و 

جامد(. دو مرز دیگر مربوط به شرایط  مرزی مشهور زیر است:

1 -Far-field boundary
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 .]20[ ای. ال. ایبندی ای و محاسباتی در فرمولپیکربندی مرجع فضایی، ماده بینروابط  (3شکل 

  

شکل 3: روابط بین پیکربندی مرجع فضایی، ماده‌ای و محاسباتی در 
.]20[ ALE فرمول‌بندی

Fig.3: Relation between spatial, material and computa-
tional frames in ALE fromulation
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 ل شده.او شرایط مرزی اعم دامنه محاسباتی (4شکل 

 

  

Outlet Inlet 

شکل 4: دامنه محاسباتی و شرایط مرزی اعمال شده.
Fig.4: Computational domain and applied boundary con-

ditions



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 51، شماره 6، سال 1398، صفحه 1411 تا 1426

1416
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𝐹̂𝐹، یافته شکل تغییرنگاشت یا تبدیل میان پیکربندی مرجع و پیکر بندی  𝑇̂𝑇 ط،در این رواب = ∇̂𝑇̂𝑇  ،𝐽𝐽 = det  𝐹̂𝐹  و  هستند𝑔𝑔 
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T̂  نگاشت یا تبدیل میان پیکربندی مرجع و پیکر  در این روابط،
 g ˆe  هستند و  ˆd t  J F=  ، ˆ ˆ ˆF T= ∇ بندی تغییر شکل یافته، 
شرط مرزی مربوطه است. از آنجایی که با یک مسأله تعامل سیال-

 ) فصل مشترک سیال و 

8 
 

 
 ل شده.او شرایط مرزی اعم دامنه محاسباتی (4شکل 

 .خصوصیات فیزیکی( 1جدول 

 

است   گفتنی
بزرگ  که 
شبکه  بودن 

سیال  مرزهای  .]21[ ندارددر نتایج نهایی  محسوسی تأثیرمرز دور فاصله با این وجود،  .حافظه کامپیوتری بالاست محاسباتی نیازمند
(∂Ω̂𝑓𝑓 به سه م )لفه ناهمپوشان ؤ∂Ω̂𝑓𝑓 = Γ̂𝑓𝑓𝑓𝑓 ∪ Γ̂𝑓𝑓𝑓𝑓 ∪ Γ̂𝑖𝑖  د که نشوتقسیم میΓ̂𝑖𝑖   مرزی است که سیال و جامد را از هم جدا

  :مرزی مشهور زیر است  دیگر مربوط به شرایط) فصل مشترک سیال و جامد(. دو مرز  کندمی

𝑢̂𝑢 = 𝑢̂𝑢𝐷𝐷  &  𝑣𝑣 = 𝑣𝑣𝐷𝐷    𝑜𝑜𝑜𝑜 Γ̂𝑓𝑓𝑓𝑓                 (Dirichlet) 

𝐽𝐽𝑆̂𝑆𝐹̂𝐹−𝑇𝑇𝑛̂𝑛 = 𝑔𝑔                𝑜𝑜𝑜𝑜 Γ̂𝑓𝑓𝑓𝑓                (Neumann) 

 

𝐹̂𝐹، یافته شکل تغییرنگاشت یا تبدیل میان پیکربندی مرجع و پیکر بندی  𝑇̂𝑇 ط،در این رواب = ∇̂𝑇̂𝑇  ،𝐽𝐽 = det  𝐹̂𝐹  و  هستند𝑔𝑔 
) فصل مشترک سیال  Γ̂𝑖𝑖در جایی مرزی هسازه مواجه هستیم، جاب-له تعامل سیالأشرط مرزی مربوطه است. از آنجایی که با یک مس

 .ندبرابرباهم سرعت سیال و ذرات ماده  بوده و در پیکربندی مرجع ثابت  گیرد. این مرز در حال حرکتیو جامد( صورت م

𝑣𝑣𝑠𝑠 = 𝑣𝑣𝑓𝑓,    𝑆̂𝑆𝑠𝑠𝑛̂𝑛𝑠𝑠 = 𝑆̂𝑆𝑓𝑓         on Γ̂𝑖𝑖 

 

 مرزهای الاستیک بر روی ایرفویل -2-3

 ،دمای هوا
 کلوین

 ،سرعت هوا
 متر برثانیه

عدد 
 ماخ

 نسبت گرماهای ویژه
(𝛾𝛾) 

 ثابت ویژه گاز
J

kg. K 
  ایرفویلوتر طول 

 متر

24/283 35/337 7/0 4/1 287 1 

Outlet Inlet 

سازه مواجه هستیم، جابه‌جایی مرزی در 
جامد( صورت می‌‌گیرد. این مرز در حال حرکت در پیکربندی مرجع 

ثابت بوده و  سرعت سیال و ذرات ماده باهم برابرند.
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𝐽𝐽𝑆̂𝑆𝐹̂𝐹−𝑇𝑇𝑛̂𝑛 = 𝑔𝑔                𝑜𝑜𝑜𝑜 Γ̂𝑓𝑓𝑓𝑓                (Neumann) 

 

𝐹̂𝐹، یافته شکل تغییرنگاشت یا تبدیل میان پیکربندی مرجع و پیکر بندی  𝑇̂𝑇 ط،در این رواب = ∇̂𝑇̂𝑇  ،𝐽𝐽 = det  𝐹̂𝐹  و  هستند𝑔𝑔 
) فصل مشترک سیال  Γ̂𝑖𝑖در جایی مرزی هسازه مواجه هستیم، جاب-له تعامل سیالأشرط مرزی مربوطه است. از آنجایی که با یک مس

 .ندبرابرباهم سرعت سیال و ذرات ماده  بوده و در پیکربندی مرجع ثابت  گیرد. این مرز در حال حرکتیو جامد( صورت م

𝑣𝑣𝑠𝑠 = 𝑣𝑣𝑓𝑓,    𝑆̂𝑆𝑠𝑠𝑛̂𝑛𝑠𝑠 = 𝑆̂𝑆𝑓𝑓         on Γ̂𝑖𝑖 

 

 مرزهای الاستیک بر روی ایرفویل -2-3

 ،دمای هوا
 کلوین

 ،سرعت هوا
 متر برثانیه

عدد 
 ماخ

 نسبت گرماهای ویژه
(𝛾𝛾) 

 ثابت ویژه گاز
J

kg. K 
  ایرفویلوتر طول 

 متر
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Outlet Inlet 

2-3- مرزهای الاستیک بر روی ایرفویل
خارجی  بار  توسط  فرار  و  حمله  لبه  در  الاستیک  شکل  تغییر 
مدل‌سازی  است،  یکنواختی  تغییرات  دارای  که  سهموی  و  گسترده 
پیش  از  الاستیک  قسمت‌های  به  هوا  جریان  عبور  حین  در  و  شده 
تعیین شده اعمال می‌شود ) شکل 5(. نیروهای وارد شده بر لبه حمله 

و فرار به صورت زیر می‌باشند. 

�
)12(

9 
 

سازی مدلسهموی که دارای تغییرات یکنواختی است، و الاستیک در لبه حمله و فرار توسط بار خارجی گسترده  شکل تغییر     
نیروهای وارد شده بر لبه (. 5شود ) شکل از پیش تعیین شده اعمال می الاستیکهای به قسمتدر حین عبور جریان هوا  وشده 

  باشند.فرار به صورت زیر می حمله و

L.E.  load = −𝐅𝐅𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 (𝐱𝐱−𝑑𝑑
𝑑𝑑 )

2
𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙 ( 𝑡𝑡

d𝑡𝑡)                                               )12) 

T.E.  load = −𝐅𝐅𝑏𝑏𝑏𝑏𝑐𝑐𝑘𝑘 (𝐱𝐱
𝑙𝑙)

2
𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙 ( 𝑡𝑡

d𝑡𝑡)                                                    ) 31 ) 

 حداکثر شدت بار گستردهترتیب،  به  𝐹𝐹𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏و  𝐹𝐹𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓یب، طول لبه حمله و لبه فرار الاستیک هستند. به ترت 𝑑𝑑 𝑙𝑙 و، ابطدر این رو
به دلیل افزایش یابد. ایرفویل کاهش می قسمت میانیکه شدت آنها با نزدیک شدن به قسمت صلب در  باشندمیدر لبه حمله و فرار 

. در صورت کاهش نیروهای الاستیک  از است حمله در این قسمت بیشتر از لبه وارد شدهنیروی  ،لبه فرارنیروهای ایرودینامیکی در 
را دچار مشکل خواهد نمود و در نتیجه شاهد  سازیشبیهک غلبه نموده و مقادیر معین، نیروهای ایرودینامیکی بر نیروهای الاستی

  .مطلوب ضروری است شکل تغییراعمالی برای ایجاد این انتخاب مقدار نیروی الاستیک ناپایدار خواهیم بود. بنابر تغییرشکل

 
 در راستای وتر. پذیرشکل های صلب و الاستیک ایرفویل تغییرجداسازی قسمت (5شکل 

 

شود. برای ها ایجاد میروان در این قسمت شکل تغییر، ( (13)و  (12)) معادلات  بر لبه فرار و حملهبا وارد نمودن بارهای گسترده 
 : شوندبه کار گرفته میمعادلات زیر  ،محاسبه ضخامت شکم و میزان انحراف در دو قسمت

                                                             𝛼𝛼𝑡𝑡 = sin 𝛼𝛼𝑡𝑡 = 𝛿𝛿𝑇𝑇𝑇𝑇−𝛿𝛿𝐿𝐿𝐿𝐿
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2𝑐𝑐                                                              )15) 

زاویه   𝛼𝛼𝑡𝑡و  ،جایی لبه فرار و لبه حملههمیزان انحراف یا جاب 𝛿𝛿شکم ایرفویل نسبت به وتر،  mوتر ایرفویل،  cدر این روابط،       
جایی لبه فرار و لبه حمله را به صورت زیر به دست هتوان جابمی (15)و  (14)با تلفیق معادلات باشد. یپیچش بر حسب رادیان م

 آورد:

                                                                𝛿𝛿𝑇𝑇𝑇𝑇 = 𝑐𝑐 (𝑚𝑚 + 𝛼𝛼𝑡𝑡
2 )                                                        ) 61 ) 
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فرار  لبه  و  حمله  لبه  طول  ترتیب،  به   l  
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2𝑐𝑐                                                              )15) 

زاویه   𝛼𝛼𝑡𝑡و  ،جایی لبه فرار و لبه حملههمیزان انحراف یا جاب 𝛿𝛿شکم ایرفویل نسبت به وتر،  mوتر ایرفویل،  cدر این روابط،       
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 آورد:
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2 )                                                        ) 61 ) 

روابط،  این  در 
بار  شدت  حداکثر  ترتیب،  به    backF و   frontF هستند.  الاستیک 
نزدیک  با  آنها  شدت  که  می‌باشند  فرار  و  حمله  لبه  در  گسترده 
ایرفویل کاهش می‌یابد. به  شدن به قسمت صلب در قسمت میانی 
وارد شده  نیروی  فرار،  لبه  ایرودینامیکی در  نیروهای  افزایش  دلیل 
در این قسمت بیشتر از لبه حمله است. در صورت کاهش نیروهای 
نیروهای  بر  ایرودینامیکی  نیروهای  معین،  مقادیر  از  الاستیک  
الاستیک غلبه نموده و شبیه‌سازی را دچار مشکل خواهد نمود و در 

نتیجه شاهد تغییرشکل ناپایدار خواهیم بود. بنابراین انتخاب مقدار 
ضروری  مطلوب  شکل  تغییر  ایجاد  برای  اعمالی  الاستیک  نیروی 

است. 
با وارد نمودن بارهای گسترده بر لبه فرار و حمله )معادلات )12( و 
)13((، تغییر شکل روان در این قسمت‌ها ایجاد می‌شود. برای محاسبه 
کار  به  زیر  معادلات  قسمت،  دو  در  انحراف  میزان  و  شکم  ضخامت 

گرفته می‌شوند: 

)14(sin TE LE
t t c

δ δα α −
= =

)15(
2

TE LEm
c

δ δ+
=

 𝛿 ،شکم ایرفویل نسبت به وتر m ،وتر ایرفویل c ،در این روابط
tα  زاویه پیچش  میزان انحراف یا جابه‌جایی لبه فرار و لبه حمله، و 
می‌توان   )15( و   )14( معادلات  تلفیق  با  می‌‌باشد.  رادیان  بر حسب 

جابه‌جایی لبه فرار و لبه حمله را به صورت زیر به دست آورد:

2
t

TE c m αδ  = + 
 

                                    �          )16(

 خصوصیات فیزیکی.( 1جدول 

 

 

 

  

 دمای هوا،
 )کلوین( 

 سرعت هوا،
 )متر برثانیه(

عدد 
 )ماخ(

 نسبت گرماهای ویژه 
() 

 ثابت ویژه گاز
)J

kg. K
(   

  طول وتر ایرفویل
 )متر(
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جدول 1: خصوصیات فیزیکی.
Table 1: Physical properties
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 در راستای وتر. پذیرشکل ایرفویل تغییرهای صلب و الاستیک جداسازی قسمت (5شکل 

 

  

شکل 5: جداسازی قسمت‌های صلب و الاستیک ایرفویل تغییر شکل‌پذیر 
در راستای وتر.

Fig.5: Division of rigid and elastic sections of chordwise 
morphing airfoil
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2

t
LE c m αδ  = − 

 
                                              )17(

 به عنوان مثال، برای تغییر ضخامت شکم به میزان 6 درصد با 
جابه‌جایی  میزان  درجه،   2 پیچش  زاویه  و  میلی‌متر   600 وتر  طول 
به سمت  ترتیب 25/52 و 46/47 میلی‌متر  به  فرار  لبه  و  لبه حمله 
به  فرار  لبه  و  لبه حمله  در  الاستیک  قسمت‌های  بود.  خواهد  پایین 
ترتیب، 38 درصد و 48 درصد وتر ایرفویل را شامل می‌‌شوند و تنها 
14 درصد برای قسمت صلب در وسط ایرفویل باقی می‌ماند. با اعمال 
نیروهای به دست آمده از معادلات )12( و )13(، قسمت‌های الاستیک 
) لبه حمله و لبه فرار( به صورت کاملًا روان به سمت پایین منحرف 
می‌شوند سپس، تغییرات رفتار جریان به واسطه تغییرشکل به وجود 
آمده بررسی می‌شود. در این مطالعه، سه حالت مختلف تغییر شکل 
تغییر شکل متوسط2  تغییر شکل ملایم1 2-  بررسی شده است: 1- 
3- تغییر شکل محسوس3. مقایسه این سه نوع میزان انحراف بهترین 
تغییر شکل را بر اساس عملکرد ایرودینامیکی مشخص خواهد نمود. 
جدول 2 میزان زاویه انحراف را در لبه فرار و لبه حمله برای سه نوع 

تغییر شکل بالا نشان می‌دهد.

4- نتایج و بحث
در این بخش نتایج به دست آمده از حل عددی بررسی شده و 
با داده‌های حاصل از ایرفویل صلب مقایسه می‌شوند. همچنین، نتایج 
باد  تونل  در  شده  آزمایش  نتایج  با  صلب  ایرفویل  از  آمده  دست  به 
تأیید  از حل عددی  آمده  به دست  داده‌های  تا صحت  مقایسه شده 

شوند )شکل6(.

1-4- شبکه بندی محاسباتی
لازمه حل عددی یک مسأله، داشتن شبکه‌بندی مناسب است. در این 
پژوهش شبکه مثلثی سازمان نیافته به کار گرفته شده است. از آنجایی که 
با یک مسأله تعامل سیال-سازه   مواجه هستیم، بنابراین بدیهی است که 
شبکه‌بندی ایجاد شده در طی حل مسأله دچار تغییر آرایش خواهد شد، 
لذا با انتخاب شبکه سازمان نیافته، انعطاف بیشتری در شبکه محاسباتی 
وجود خواهد داشت و همگرایی مسأله دچار مشکل نخواهد شد. برای 

1 Mild deformation
2 Intermediate deformation
3 Dominant deformation

مقایسه بهتر نتایج به دست آمده، در تمامی شبیه‌سازی‌های انجام یافته 
) حالت صلب و الاستیک( تعداد اجزای به کار رفته 25000 می‌باشد. 

کیفیت متوسط شبکه‌بندی نیز در تمامی حالات در حدود 0/9 است.
 شکل 7 کیفیت شبکه مورد نظر را به صورت کیفی نشان می‌دهد. با 
توجه به اینکه از روش لاگرانژی- اولری قراردادی برای حل مسأله استفاده 
شده است، اعوجاج شبکه بعد از تغییر شکل ایرفویل بسیار ناچیر است. 
شکل 8 شبکه‌بندی اطراف ایرفویل را قبل و بعد از تغییر شکل به خوبی 
نشان می‌دهد. برای بررسی استقلال شبکه محاسباتی، نمودار ضریب برآ 
در زوایای حمله مختلف به ازای تعداد المانهای مختلف بررسی شده است 

و نتایج نشان‌دهنده استقلال شبکه محاسباتی است ) شکل 9 (.  
2-4- نمودارهای مربوط به خصوصیات ایرودینامیکی جریان 

تأثیر  انحراف(  )زاویه  شکل  تغییر  میزان   ،10 شکل  به  توجه  با 
محسوسی در نحوه تغییرات نسبت برآ به پسا دارد، به عبارتی هرگونه 

 زاویه انحراف نهایی در لبه حمله و لبه فرار. :2جدول 

) انحراف لبه حمله  زاویه انحراف
)  

) انحراف لبه فرار
)  

1/3 ملایم  2/6  

4/4 متوسط  7/8  

1/6 محسوس  2/12  

 

جدول 2: زاویه انحراف نهایی در لبه حمله و لبه فرار.
Table 2: Ultimate angles of deflection at leading and 

trailing edges
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 NACA 0012  (M= 0.7.)های تجربی برای ایرفویل نمودار مقایسه ضریب برآی به دست آمده از حل عددی با داده :6شکل 

 

 

  

شکل 6: نمودار مقایسه ضریب برآی به دست آمده از حل عددی با 
.)M= 0.7(  NACA 0012 داده‌های تجربی برای ایرفویل

Fig.6: Comparison of lift coefficient obtained from numer-
ical simulation versus experimental data for NACA0012 

airfoil (M=0.7)
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تغییر شکل دلخواه یا هر زاویه انحراف دلخواه در لبه فرار و لبه حمله 
از نظر عملکرد ایرودینامیکی مؤثر نیست. مشاهده می‌شود که تغییر 
عملکرد  بررسی  مورد  حمله  زاویه  از  زیادی  گستره  در  ملایم  شکل 
خوبی داشته و نسبت به ایرفویل صلب، نسبت برآ به پسای بیشتری 

دارد. با این وجود، عملکرد بهینه تغییر شکل متوسط و محسوس در 
از  بهتر  ایرفویل صلب  عملکرد  و   رفته  بین  از  معینی  زوایای حمله 
ایرفویل الاستیک می‌شود. این مقایسه‌ها نشان می‌دهد که هرچه زاویه 
انحراف و زاویه حمله کوچک باشد، تغییر شکل در راستای وتر موجب 
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 .بندی محاسباتیکیفت متوسط شبکه :7شکل 

 

  

شکل 7: کیفت متوسط شبکه‌بندی محاسباتی.
Fig.7: Average quality of computational grid
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 شکل یافته. پیکربندی تغییر (شکل نیافته و )ب پیکربندی تغییر ندی محاسباتی در )الف(بشبکه :8شکل

  

 )ب(

شکل8: شبکه‌‌بندی محاسباتی در )الف( پیکربندی تغییر شکل نیافته و )ب( پیکربندی تغییر شکل یافته. 
Fig.8: Computational grids in a) undeformed and b) deformed configuration.
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 نمودار بررسی استقلال از شبکه برای ضریب برآ در زوایای حمله مختلف. :9شکل  

 

  

شکل 9: نمودار بررسی استقلال از شبکه برای ضریب برآ در زوایای حمله مختلف. 	
Fig.9: Grid independence for lift coefficient versus different angles of attack.
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بهبود عملکرد ایرودینامیکی هواپیما می‌شود.  
) در تمامی زوایای  )  

max
Cl

Cd علاوه بر این، با تغییرشکل ایرفویل، 
اتفاق  کوچک  حمله  زوایای  در  محسوس(  متوسط،  )ملایم،  انحراف 
انحراف ملایم  زاویه  برای  نسبت  این  به شکل 10،  توجه  با  می‌افتد. 
درحدود 40 درصد نسبت به ایرفویل صلب افزایش یافته است، با این 
وجود، برای زوایای انحراف متوسط و محسوس، این نسبت بیشینه در 
افرایش زاویه حمله کاهش  با  افتاده و  اتفاق  زاویه حمله صفر درجه 
با افزایش زاویه حمله، موج ضربه‌ای  می‌یابد، دلیل آن این است که 
نظر  از  که  می‌شود  جاروب  ایرفویل  حمله  لبه  سمت  به  شده  ایجاد 
بهتر است در جهت عکس آن حرکت  بوده و  نامناسب  ایرودینامکی 
کند، چرا که با حرکت به سمت جلوی ایرفویل جدایش جریان ایجاد 
شده در لبه فرار مهار نخواهد شد و به تدریج با افزایش زاویه حمله، 
ناشی  پسای  نیروی  نتیجه،  در  افزوده خواهد شد.  ناحیه جدایش  بر 
از جدایش افزایش یافته و عملکرد بهینه بال به همان میزان کاهش 
می‌یابد. دلیل اینکه چرا در تغییر شکل ملایم نقطه بیشینه در زاویه 
حمله صفر درجه ایجاد نشده، این است که در این حالت موج ضربه‌ای 
لبه فرار غلبه کرده و  ایرودینامیکی  بر نیروهای  ایجاد شده تا حدی 
از  بعد  دوباره  اما  می‌شود،  جاروب  فرار  لبه  به سمت  کمی  اندازه  به 
موج  و  شده  غالب  آن  بر  ایرودینامیکی  نیروهای  کمی  بسیار  زمان 
لبه حمله جاروب می‌شود. در همین زمان  ضربه‌ای دوباره به سمت 
برآ به   یافته و بیشنه نسبت  افزایش  ایرفویل تا حدی  اندک عملکرد 
)  برخلاف تغییرشکل متوسط و محسوس در زاویه‌ای  )

max
Cl

Cd پسا

غیر از صفر درجه اتفاق می‌افتد.
تغییرشکل  نوع  این  بودن  مناسب  بالا،  توضیحات  به  توجه  با 
)تغییرشکل در راستای وتر( برای زوایای حمله کوچک توجیه می‌شود. 
هدف از ایجاد این نوع تغییرشکل در بال هواپیما بیشتر برای شرایط 
هم  و  داراست  را  پروازی  زمان  بیشترین  هم  که  است  کروز  پروازی 
اینکه زاویه حمله در حال کروز نزدیک به صفر است. بنابراین، به این 
نتیجه می‌رسیم که با اندکی تغییر شکل در پیکره بال می‌توان شرایط 
ایرودینامیکی هواپیما را بهبود داده و با صرف کمترین توان، بیشترین 
بازده را به دست آورد. بهبود شرایط ایرودینامیکی به معنای مصرف 
سوخت کمتر و همچنین پرواز با حداکثر توان ممکن است. برای سایر 
دارای  که  زدن  دور  آمدن،  فرود  برخاستن،  از جمله:  پروازی  شرایط 
زاویه حمله بزرگتری هستند، ایجاد این نوع تغییر شکل در پیکره بال 

پیشنهاد نمی‌شود.  
شکل 11 اختلاف فشار ایجاد شده در ایرفویل الاستیک را نشان 
می‌دهد. مشاهده می‌شود که تغییرشکل در راستای وتر، اختلاف فشار 
قابل توجهی را در سطح بالایی و پایینی ایرفویل تولید می‌کند که به 
معنای تولید نیروی برآ است. برای مثال، با در نظر گرفتن زاویه حمله 
صفر درجه، اختلاف فشار ایجاد شده برای ایرفویل صلب صفر است 
و هیچگونه نیروی برآیی تولید نمی‌شود، اما تغییر شکل تدریجی در 
لبه فرار و لبه حمله منجر به ایجاد اختلاف فشار شده و هرچه میزان 
تغییر شکل افزایش می‌یابد، اختلاف فشار به وجود آمده هم به مراتب 
افزایش یافته و در نهایت منجر به ظاهر شدن موج ضربه‌ای در سطح 
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 .(7/0و زوایای انحراف مختلف )عدد ماخ=  زوایای حمله ه ازایب به پساآ بر ضریب نمودار نسبت :10شکل                      

 

  

شکل 10: نمودار نسبت ضریب برآ به پسا به ازای زوایای حمله و زوایای انحراف مختلف )عدد ماخ= 0/7(.

Fig.10: Lift/Drag ratio for various AoAs at three different time instants, M∞ =0.7.
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نظر  در  با  این،  بر  علاوه  )الف((.   11 )شکل  می‌شود  ایرفویل  بالایی 
تغییر  افزایش  با  شده  ایجاد  ضربه‌ای  موج   ، )ب(   11 شکل  گرفتن 
شکل )زاویه انحراف(،  به سمت قسمت صلب میانی رانده می‌شود و 
ناپایداری جریان در لبه حمله تا حدی کاهش می‌یابد. با این وجود، 
با افزایش زاویه حمله، موج ضربه‌ای دوباره  به سمت لبه حمله رانده 
می‌شود، به طوری که به ازای هر 1 درجه تغییر در زاویه حمله،  موج 

ضربه‌ای به میزان 0/05 وتر جابه‌جا می‌شود. 
باتوجه به توضیحات بالا، مشخص می‌شود که تغییر شکل پیوسته 
در راستای وتر نیروی برآی کافی را برای مانورهای هوایی متنوع تولید 
زاویه  که  کروز  پروازی  شرایط  در  ارتفاع  کنترل   : جمله  از  می‌کند، 

حمله مربوطه نسبتاً کوچک است. علاوه بر این، با تولید نیروی برآی 
با صرف  و می‌توان  یافته   افزایش  نیز  برد عملیاتی هواپیما1  اضافی، 
توان کمتر ) مصرف سوخت کمتر(  مدت زمان پرواز در حالت کروز 

را افزایش داد. 
نوع  میان جدایش جریان در دو  مقایسه‌ای  بیشتر،  ارزیابی  برای 
ایرفویل صلب و الاستیک انجام گرفته است. برای این کار، تنش برشی 
محاسبه  زیر  معادله  طبق  ایرفویل  پایینی  و  بالایی  سطح  در  دیواره 

شده است.
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𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕) = 2𝜇𝜇𝜇𝜇                                                 ) 81 ) 

 باشد.تانسور کرنش می 𝜖𝜖 ،که در آن

کل چرا که این حالت با توجه به شدر نظر گرفته شده است ،  ملایم انحرافدر زاویه  شکل تغییر گفتنی است که در این مقایسه تنها
 .رددا، عملکرد بهتری 10

 

 (.7/0عدد ماخ )، ب( ایرفویل صلب (ملایم تغییرشکل) برای الف( ایرفویل الاستیک نمودارتنش برشی دیواره :12شکل     

 

. همانطور ددهیدو نوع ایرفویل صلب و الاستیک در زوایای حمله مختلف نشان م ییان را برانقطه شروع جدایش جر 12 لشک       
خیر زمانی أو یک ت شدهجا هدر ایرفویل الاستیک، نقطه شروع جدایش به سمت عقب جاب ملایم تغییرشکلشود، با که مشاهده می

شود، این وتر ظاهر می 25/0درجه، نقطه جدایش در  5ه حمله . برای مثال، در زاویآیدمیبه وجود در جدایش جریان ه ظقابل ملاح
وتر است. برای زوایای حمله کوچکتر این اختلاف قابل توجه به تدریج از بین  1/0در حالی است که برای ایرفویل صلب این نقطه در 

 . نخواهد داشتچندانی بر محل جدایش  تأثیرو الاستیسیتگی ایرفویل  رفته

 16تا  13های اند. شکلو مطالعه بیشتر رفتار جریان، کانتورهای سرعت با یکدیگر مقایسه شده ل بیشتر جزئیاتبرای تحلی       
 کنند.یید میأیل جدایش جریان را تنتایج به دست آمده از ضریب فشار و تنش برشی دیواره برای تحل
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 درجه 4نمودار ضریب فشار برای ایرفویل صلب و ایرفول الاستیک در زاوبه حمله الف( صفر درجه، ب(  :11شکل 

 

     

  

 )الف(

 )الف(

 (ب)
شکل 11: نمودار ضریب فشار برای ایرفویل صلب و ایرفول الاستیک در زاوبه حمله الف( صفر درجه، ب( 4 درجه

Fig.11: Pressure coefficient variations along chord for rigid and morphing airfoils at AoA a) 0°   

and b) 4 , M∞° =0.7.
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که در آن، ϵ تانسور کرنش می‌باشد.
گفتنی است که در این مقایسه تنها تغییر شکل در زاویه انحراف 
ملایم در نظر گرفته شده است ، چرا که این حالت با توجه به شکل 

10، عملکرد بهتری دارد.
ایرفویل  نوع  دو  برای  را  جریان  جدایش  شروع  نقطه   12 شکل 
همانطور  می‌دهد.  نشان  مختلف  حمله  زوایای  در  الاستیک  و  صلب 
که مشاهده می‌شود، با تغییرشکل ملایم در ایرفویل الاستیک، نقطه 
شروع جدایش به سمت عقب جابه‌جا شده و یک تأخیر زمانی قابل 
ملاحظه در جدایش جریان به وجود می‌آید. برای مثال، در زاویه حمله 
5 درجه، نقطه جدایش در 0/25 وتر ظاهر می‌شود، این در حالی است 
که برای ایرفویل صلب این نقطه در 0/1 وتر است. برای زوایای حمله 
کوچکتر این اختلاف قابل توجه به تدریج از بین رفته و الاستیسیتگی 

ایرفویل تأثیر چندانی بر محل جدایش نخواهد داشت. 
جریان،  رفتار  بیشتر  مطالعه  و  جزئیات  بیشتر  تحلیل  برای 
 16 تا   13 شکل‌های  شده‌اند.  مقایسه  یکدیگر  با  سرعت  کانتورهای 
نتایج به دست آمده از ضریب فشار و تنش برشی دیواره برای تحلیل 

جدایش جریان را تأیید می‌کنند.
را  درجه  صفر  زاویه  تنها  اگر   ،16 تا   13 شکل‌های  به  توجه  با 
در نظر بگیریم، مشاهده می‌شود که در حالت صلب به خاطر تقارن 
ایرفویل NACA0012 رفتار جریان در بالا و پایین ایرفویل مشابه 
بوده و هیچ‌گونه اختلاف فشاری ایجاد نشده است، با ایجاد تغییر شکل 
تدریجی در ایرفویل این تقارن از بین رفته و یک اختلاف فشار ناشی 

از عدم تقارن در سطح بالایی و پایینی ایرفویل ایجاد می‌‌شود، هرچه 
زاویه انحراف یا شدت تغییر شکل افرایش می‌یابد، اختلاف فشار نیر 
همسو با آن افزایش می‌یابد، به طوری سطح بالایی دچار افت فشار 
شده و سطح پایینی دچار افزایش فشار می‌شود. با افت فشار در سطح 
موجب  نهایتاً  و  یافته  افرایش  ناحیه  این  در  جریان  سرعت  بالایی، 
با  آن  شدت  که  می‌شود  بالایی  سطح  در  ضربه‌ای  موج  شدن  ظاهر 
شده  ایجاد  ضربه‌ای  موج  این  می‌شود.  زیادتر  انحراف  زاویه  افزایش 
همان جهش ناگهانی در نمودارهای مربوط به ضریب فشار است. در 
تغییر شکل ملایم شدت موج ضربه‌ای بسیار ناچیز است و نمی‌توان 
یا  مرز خاصی برای تغییرات خصوصیات جریان مانند دما، چگالی و 
سرعت را در آن مشخص نمود، اما با محسوس‌تر نمودن تغییر شکل، 
بر شدت آن نیز افزوده می‌شود. علاوه بر این، با افزایش شدت تغییر 
شکل موج ضربه‌ای ایجاد شده به عقب ) لبه فرار( جاروب می‌شود و 
نمودارهای مربوط به ضریب فشار به طور کمی گویای همین مطلب 
است، به طوری که در تغییر شکل ملایم موج ضربه‌ای در 0/4 وتر 

است و در تغییر شکل محسوس به 0/5 وتر رانده شده است. 
این  اینکه  به  توجه  با  زاویه حمله،  به  مربوط  تغییرات  مورد   در 
پژوهش در 9 زاویه حمله با افزایش تدریجی 0/5 درجه انجام یافته 
است، برای مشاهده تأثیر زاویه حمله، مقایسه میان زاویه اولیه ) صفر 
درجه( و زاویه نهایی ) 4 درجه( انجام یافته است. البته گفتنی است 
که هدف از بررسی در زوایای حمله کوچک، همانطور که پیش‌تر بیان 
شد، به خاطر مناسب  بودن این نوع تغییرشکل برای شرایط پروازی 
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    شکل 12: نمودارتنش برشی دیواره برای الف( ایرفویل الاستیک )تغییرشکل ملایم(، ب( ایرفویل صلب )عدد ماخ 0/7(.

Fig.12: Wall shear stress variations for a) morphing airfoil) mild deformation), b) rigid airfoil M∞ =0.7.
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کروز است که که دارای زاویه حمله کوچک است. 
در تمامی زوایای انحراف مورد بررسی، افزایش زاویه حمله منجر 
به رشد ناحیه جدایش شده است، به طوری که موجب جاروب نمودن 

موج ضربه‌ای به سمت لبه حمله می‌شود، اما اگر کانتورهای ایرفویل 
تغییر شکل یافته با ایروفیل صلب مقایسه شود، مشاهده می‌شود که 
در زاویه حمله 4 درجه، ناحیه جدایش به واسطه تغییر شکل انجام 
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 درجه. 4کانتور سرعت برای ایرفویل صلب در زاویه حمله  الف( صفر درجه، ب(  :13شکل 

  

 (ب) )الف(
شکل 13: کانتور سرعت برای ایرفویل صلب در زاویه حمله  الف( صفر درجه، ب( 4 درجه.

Fig.13: Velocity contour for rigid airfoil, AoA= a) 0 , )b°  4°
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 درجه. 4یه حمله  الف( صفر درجه، ب( اوملایم  در ز شکل تغییرکانتور سرعت برای  :14شکل 

  

 (ب) )الف(
شکل 14: کانتور سرعت برای تغییر شکل ملایم  در زاویه حمله  الف( صفر درجه، ب( 4 درجه.

Fig.14: Velocity contour for mild deformation, AoA= a) 0 , )b°  4°  
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 درجه. 4متوسط  در زاویه حمله  الف( صفر درجه، ب(  شکل تغییرکانتور سرعت برای  :15شکل 

  

 (ب) )الف(
شکل 15: کانتور سرعت برای تغییر شکل متوسط  در زاویه حمله  الف( صفر درجه، ب( 4 درجه.

Fig.15: Velocity contour for intermediate deformation, AoA= a) 0 , )b°  4°
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یافته محدودتر شده و پایداری جریان نسبت به حالت صلب افزایش 
یافته است. نمودار مربوط به تنش برشی دیواره ) شکل 12( نیز به 
صورت کمی  این مطلب را تأیید می‌کند، به طوری که  نقطه جدایش 
جریان در حالت صلب در 0/12 وتر است، در حالی که برای ایروفیل 

الاستیک به 0/3 وتر انتقال یافته است

5- نتیجه‌گیری
در این پژوهش، عملکرد ایرودینامیکی ایرفویل‌های تغییرشکل‌پذیر 
الاستیک در راستای وتر مورد بررسی قرار گرفت و نتایج به دست آمده 
با ایرفویل صلب مقایسه شدند. این بررسی شامل سه زاویه انحراف و 
از  همچنین نه زاویه حمله مختلف بود. تحلیل نتایج به دست آمده 
پارامترهای ایرودینامیکی نشان دادند که در اثر تغییر شکل الاستیک 
پروازی  شرایط  و  یافته  افزایش  هواپیما  ایرودینامیکی  عملکرد  بال، 
شکل  تغییر  سازوکار  می‌یابد.  بهبود  زیادی  حد  تا  کروز  حالت  برای 
منجر  که  خارجی  اتصالات  هیچ‌گونه  که  است  گونه‌ای  به  الاستیک 
به ناپیوستگی در پیکره بال شود، وجود ندارد. بنابراین، تغییر شکل 
کاملًا روان بوده و ضریب اطمینان در شرایط مختلف جوی مانند گرد 
وغبار یا یخ زدگی در دماهای پایین بسیار بالاست. در این پژوهش، 
انحراف و زوایای حمله مختلف، بهترین حالتی که  با بررسی زوایای 
دارای خصوصیات ایرودینامیکی بهینه باشد، مشخص شد. بر اساس 
این نتایج، تغییر شکل ملایم بهترین حالت تغییر شکل بوده و از نظر 
نسبت برآ به پسا، جدایش جریان و تغییرات فشار دارای نقاط قوت 
بنابراین، تغییر  نسبت به تغییر شکل‌های متوسط و محسوس است. 
شکل بیش از حد در راستای وتر، باعث از بین بردن عملکرد بهینه 

ایرفویل الاستیک شده و در نهایت تمامی خصوصیات ایرودینامیکی 
بهینه شده نسبت به ایرفویل صلب از بین می‌رود. به طور کلی، با توجه 
به نتایج و مطالب ارائه شده، مزایای ایرفویل الاستیک در مقایسه با 

ایروفیل صلب عبارتند از: 
در  پروازی  مختلف  مانورهای  برای  اضافی  برآی  نیروی  1-تولید 

حالت کروز،
به  سوخت  مصرف  کاهش  و  هواپیما  عملیاتی  برد  افزایش   -2

واسطه  بهبود عملکرد ایرودینامیکی و صرف توان کمتر،
ناحیه  نمودن  محدود  و  جریان  جدایش  انداختن  تأخیر  به   -3

جدایش،
4- افزایش پایداری جریان به واسطه انتقال موج ضربه‌ای به عقب 

بال،
نبودن  و  روان  تغییرشکل  واسطه  به  جریان  آشفتگی  5-کاهش 

ناپیوستگی در اتصالات مکانیکی بال، 
مختلف  شرایط  در  بال  محرکه‌های  اطمینان  ضریب  6-افزایش 

جوی.

مراجع
[1].	S. Du, H. Ang, Design and feasibility analyses of 

morphing airfoil used to control flight attitude, 

Strojniški vestnik-Journal of Mechanical Engineering, 

58(1) (2012) 46-55.

[2].	E. Dileep, M. Nebish, V. Loganathan, Aerodynamic 

16 
 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 .درجه 4محسوس  در زاویه حمله  الف( صفر درجه، ب(  شکل تغییرکانتور سرعت برای  :16شکل 

 

 (ب) )الف(
شکل 16: کانتور سرعت برای تغییر شکل محسوس  در زاویه حمله  الف( صفر درجه، ب( 4 درجه.
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