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Experimental Study of Aerodynamic Behavior of NACA0012 Airfoil near the Surface
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ABSTRACT: When a flying vehicle approaches a surface of water or land, changes occur in the pattern 
of the fluid flow field around it. This change in flow field eliminates the direct effect on aerodynamics 
and control of the vehicle. This is more common when the vehicle is landing and taking off, as well as 
flying at low altitudes, which is called the surface effect. In this research, the phenomenon of surface 
effect and its effect on aerodynamic coefficients and flow pattern around NACA0012 airfoil in the static 
incompressible subsonic regime have been investigated numerically and experimentally. Experimental 
tests were performed in the incompressible subsonic wind tunnel of the Ghadr National Aerodynamics 
Research Center of Imam Hossein University with a cross-sectional area of 80 by 100 cm. The 
simulation of the phenomenon is a fixed ground with the minimum possible thickness of the boundary 
layer in the wind tunnel. Solve the flow field numerically based on Navier Stokes equations along 
with the Transition-SST viscous model. The impact of the surface effect phenomenon on the change of 
aerodynamic coefficients has been investigated by considering different distances from the surface in the 
static state. The pressure distribution on the airfoil surface is measured by an accurate pressure sensor 
and is due to the surface effect phenomenon at close distances to the surface. The results of the static 
analysis show an increase in lift force and a decrease in drag force.
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1- Introduction
During the flight, when a flying vehicle approaches the 

surface (watery or terrestrial), changes occur in the pattern 
of the flow field around it, and necessary arrangements must 
be made to keep flight. This change in flow field has a direct 
effect on the aerodynamics and control of the flying vehicle. 
This is especially true when the flying vehicle is landing and 
taking off, as well as flying at low altitudes. The sum of these 
events leads to a phenomenon known as the surface effect 
[1-3].

Studies show that the main researches in the field of 
surface effect are related to the study of the effects of 
airfoil geometric parameters and flow parameters on the 
aerodynamic behavior of airfoil in static mode. The study 
of the aerodynamic behavior of airfoils with oscillating 
movements near the surface has not been considered in 
previous studies.

2- Subject Definition
When two-dimensional airfoils are placed near the 

surface, depending on the shape of the airfoil curve and 
its angle of attack and the distance to the surface, different 
positions can occur and different aerodynamic behaviors 

can be observed, especially in the force factor. For airfoils 
whose bottom surface is convex and at a low angle of attack, 
a similar situation is created between their bottom surface 
and the wall of the venturi nozzle. Another situation is the 
effect of the current hitting the lower surface of the airfoil and 
increasing the resulting pressure, which results in an increase 
in the lifting force. This situation occurs for airfoils that have 
a flat bottom surface or a high angle of attack.

3- Numerical Study
In addition to the experimental study, the existing 

numerical commercial software has also been used to analyze 
the problem. The flow field model and its dimensions, as well 
as the boundary conditions considered for the solution, are in 
accordance with Fig. 1. Shown distance of the airfoil from 
the ground (h) measured from the trailing edge of the airfoil 
to the ground. The airfoil chord (c) is assumed to be 0.15 m. 

The suitable boundary grid is created layer network on the 
surface of the airfoil and the surface of the ground model, and 
inside the field, a triangular grid has been used.

4- Experimental Study
Wind tunnel test is used to analyze the flow field around 

the NACA0012 airfoil under the considered conditions. All 
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tests are carried out in an open circuit, suction type low-speed 
wind tunnel. The dimensions of the test chamber are 80cm × 
100cm. Its operating speed range is 5 to 95 meters per second. 
Its turbulence intensity is less than 5%.

NACA 0012 airfoil with a length of 0.6 m and a chord of 
0.15 m was used for this study. A view of the airfoil model 
used with the position of the pressure points prepared on its 
upper and bottom surfaces is shown in Fig. 3.

In order to prepare the surface effect phenomenon simulator 
in the wind tunnel by the stationary surface method, the surface 
effect phenomenon simulation plate was installed in the wind 
tunnel test section. To have the lowest boundary layer effect 
and provide a suitable and uniform flow, some modifications 
are made to the plate, including angling the plate against the 
flow by 2º and adding a wedge piece in front of the plate. 

The following are the test results of the NACA0012 model 
in static and pitching oscillating motion.

5- Conclusion
In this study, unlike conventional airfoils used in flying 

vehicles facing the surface effect phenomenon (airfoil 
with a flat bottom surface), the aerodynamic behavior of 
NACA 0012 symmetrical airfoil adjacent to the surface 
has been statically investigated. The results show that 
the drag coefficient decreases and the lift coefficient 
increases. For airfoils with a convex underside, height 
reduction can have different effects on the lift force 
coefficient. Also, the type of airfoil surface curve leads 
to a different distribution of pressure coefficient in the 
lower surface of the airfoil in the face of the surface 
effect phenomenon, which is due to the formation of a 
venturi nozzle between the convex lower surface of the 
airfoil and the plate below it. The pressure coefficient of 
the airfoil adjacent to the surface changes with the angle 
of the airfoil, so that it decreases with decreasing angle 
of attack.
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Fig. 7. Comparison of pressure coefficient 
distribution on the lower surface of 
NACA0012 airfoil at h/c=0.2, V=30 m/s, and 
different attack angles 

5- Conclusion 
In this study, unlike conventional airfoils used in 

flying vehicles facing the surface effect phenomenon 
(airfoil with a flat bottom surface), the aerodynamic 
behavior of NACA 0012 symmetrical airfoil adjacent to 
the surface has been statically investigated. The results 
show that the drag coefficient decreases and the lift 
coefficient increases. For airfoils with a convex underside, 
height reduction can have different effects on the lift 
force coefficient. Also, the type of airfoil surface curve 
leads to a different distribution of pressure coefficient in 
the lower surface of the airfoil in the face of the surface 
effect phenomenon, which is due to the formation of a 
venturi nozzle between the convex lower surface of the 
airfoil and the plate below it. The pressure coefficient of 
the airfoil adjacent to the surface changes with the angle 
of the airfoil, so that it decreases with decreasing angle of 
attack. 
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مطالعه تجربی رفتار آیرودینامیکی ایرفویل ناکا0012 در نزدیک سطح 

مصطفی هادی دولابی*، مهدی بختیاری فر، سید حسین ساداتی

دانشكده مهندسي هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهران، ایران. 

خلاصه: هنگامی که یک وسیله پرنده به یک سطح آبی یا خاکی نزدیک می شود، در الگوی میدان جریان سیال اطراف آن تغییراتی 
بوجود می آید. این تغییر میدان جریان بر آیرودینامیک و کنترل پرنده اثر مستقیم می گذارد. این موضوع بیشتر در هنگام نشست و 
برخاست پرنده و نیز پرواز کروز با ارتفاع کم نمود پیدا می کند، که آن را اثر سطحی می نامند. در این پژوهش پدیده اثر سطحی و اثر 
آن در ضرایب آیرودینامیكی و الگوی جریان اطراف ایرفویل  ناکا0012 در رژیم مادون صوت تراکم ناپذیر در حالت استاتیكی به صورت 
عددی و تجربی بررسی شده است. آزمون تجربی در تونل باد مادون صوت تراکم ناپذیر مرکز تحقیقات ملی آیرودینامیک قدر دانشگاه 
جامع امام حسین )ع( با سطح مقطع 80 در 100 سانتی متر انجام شده است. شبیه سازی پدیده به صورت زمین ثابت و با حداقل 
ضخامت لایه مرزی ممكن در تونل باد می باشد. حل میدان جریان به صورت عددی براساس معادلات ناویراستوکس به همراه مدل 
لزجت گذار-اس اس تی انجام شده است. تأثیر پدیده اثر سطح بر تغییر ضرایب آیرودینامیكی با درنظر گرفتن فواصل مختلف از سطح 
در حالت استاتیكی بررسي شده است. توزیع فشار روی سطح ایرفویل بوسیله سنسور دقیق فشار اندازه گیری شده است و  در فواصل 
نزدیک به سطح متأثر از پدیده اثر سطح است. نتایج تحلیل استاتیكي نشان دهنده ي افزایش نیروی برآ و کاهش نیروی پسا است.  
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مقدمه- 1
یا خاکی(  )آبی  پرنده به سطح  پرواز، زمانی که یک وسیله ي  در هنگام 
نزدیک می شود در الگوی میدان جریان اطراف آن تغییراتی به وجود می آید 
که برای ادامه حرکت بایستی تمهیدات لازم اندیشه شود. این تغییر میدان 
موضوع  این  می گذارد.  مستقیم  اثر  پرنده  کنترل  و  آیرودینامیک  بر  جریان 
بیشتر در هنگام نشست و برخاست پرنده و نیز پرواز کروز با ارتفاع کم نمود 
پیدا می کند. مجموع این اتفاقات دلیل حصول پدیده ای می شود که آن را با 

عنوان اثر سطحی1 می شناسند ]1[.
کمتر  فاصله اي  در  دیواره  یک  سطح  نزدیکي  در  بال  یک  هنگامي که 
اتفاق  آیرودینامیکي آن  تغییر در رفتار  بال قرار مي گیرد، دو  از نصف طول 
می افتد. یکي افزایش برآ2 و دیگري کاهش پسا3 که در نهایت موجب افزایش 
نسبت برآ به پسا مي شود. پدیده اثر سطحی شامل هر دو مورد است. افزایش 

1  Ground effect
2  Lift
3  Drag

برآ بر اثر محبوس و فشرده شدن هوا بین سطح زیرین بال و دیواره می باشد 
شبیه  چیزي  حالت  این  در  می دهد.  رخ  زمین  از  فاصله  کاهش  اثر  در  که 
نزدیک شدن  اثر  در  از طرفي  ایجاد مي شود.  بال  زیر  بالشتک هوا در  یک 
به سطح، گردابه هاي نوک بال4 نسبت به پرواز در جریان آزاد دور از سطح 
ضعیف شده و سرعت فرووزش5 روي بال کم مي شود، در نتیجه زاویه حمله 
مؤثر افزایش مي یابد. کاهش پسا نیز در اثر کاهش اثر گردابه هاي نوک بال 
و پساي القایي6 است که در نهایت موجب کاهش پساي کل مي شود. شکل 
1 و شکل 2 به ترتیب الگوی جریان در دو حالت دور و نزدیک به سطح را 

نشان مي دهند ]1-3[.
یک نمونه کاربردی از پدیده اثر سطحی را می توان پرنده های آب نشین 
یا ویگ ها7  دانست. ویگ ها نیاز به افزایش سرعت در حمل و نقل دریایی 
پر کنند.  را  دریانوردی  و  بین هوانوردی  فاصله  و  برآورده کنند  را می توانند 
هم چنین ویگ ها کارآیی و پایداری بالایي دارند، به خصوص وقتی که با دیگر 

4  Tip vortex
5  Downwash
6  Induced erag
7  WIG
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wing tip vortices far-off the surface 

 هاي نوک بال در فاصله دور از سطحگردابه: 1

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 1. گردابه هاي نوک بال در فاصله دور از سطح

Fig. 1. wing tip vortices far-off the surface

وسایل آبی سرعت بالا مقایسه می شوند. کاربرد دیگر پدیده ي اثر سطحي 
با نسبت  به خصوص در هواپیماهاي  برخاست هواپیماها  در زمان نشست و 

منظري بالا مي باشد ]1 و 4[.
در جستار پیشینه تاریخی این پدیده  به سال هاي قبل از 1920 میلادي 
و با پرواز اولین هواپیماها و گزارش پدیده اثر سطح توسط خلبانان می رسیم. 
این گزارشات نشان مي داد که عموماً در هنگام فرود و برخاست در هواپیماها، 
میلادي   1922 سال  در  مي یابد.  افزایش  برآ  نیروي  و  کاهش  پسا  نیروي 
از آن  اثر سطح را مورد بررسي تجربي و تئوري قرار داد. پس  وایزلر برگر 
آزمایش هاي متفاوتي براي بررسي تجربي این پدیده انجام شد. محققین با 
قرار دادن یک صفحه تخت در نزدیکي بال در تونل باد این پدیده را بررسي 
برگر  وایزلر  کارهاي  تکمیل  منظور  به  محققین   1920 دهه  در  مي کردند. 
هواپیماي واقعي وی ای-7 را در ارتفاع بالا از زمین مورد بررسي قرار دادند. 
نتایج نشان داد که نیروي پسا وارد بر هواپیما در نزدیکي سطح کاهش پیدا 
می کند. در دهه شصت در اتحادیه جماهیر شوروي سابق، توسعه و پیشرفت 
سرپرستي  به  هیدروفویل1  طراحي  مرکزي  دفتر  توسط  سطحي  اثر  شناور 
راستسیلا و آلکسیف صورت مي گرفت. تلاش جهت ساخت یک وسیله حمل 
و نقل سریع آبي، به رهبري آلکسیف منجر به توسعه  و پیشرفت شناور اثر 

سطحي در روسیه شد.  
در همان زمان در ایالت متحده پیشرفت هاي مهمي در حال شکل گرفتن 
بود. الکساندر لیپیش آلماني که امروزه به عنوان پدر بال هاي دلتا شکل از او 

یاد مي شود، اولین شناور اثر سطحي خود )ایکس-112(  را تست کرد. 
با  مواجهه  در  ایرفویل2  هندسه  روی  را  تحقیقی   ]5[ همکاران  و  مور 
دی اچ ام تی یو  نام های  به  ایرفویل  نوع  دو  آن ها  داشتند.  سطحی  اثر  پدیده 
12-35/3-10/2-80/12 و ناکا0012 را در تونل باد مورد تحلیل قرار دادند 

1  CHDB
2  Airfoil

و نقاط ضعف و قوت هر کدام را بیان نمودند. این تحقیق برای بهینه سازی 
تریسیز  دیگر،  پژوهشی  در  بود.  شده  انجام  زمین  اثر  ایرفویل های  طراحی 
کار  از  ترکیبی  او  داد.  انجام  اثر سطحی  پدیده  روی  مطالعه  ]6[ یک  باربر 
با مشاهده رفتار جریان در حل عددی  تجربی و حل عددی را به کار برد. 
به موارد و پارامترهایی رسیدند که در آزمایش تجربی بایستی در نظر گرفته 
نیز روی  او  نقاله.  با کمک تسمه  ازجمله: شبیه سازی حرکت زمین  می شد؛ 
رعایت درست شرایط مرزی در هر دو حالت تجربی و عددی و دیدن اثرات 
ویسکوزیته تاکید داشت. در سال 2004 آقای احمد رفیع الدین ]7[ یک کار 
تجربی روی ایرفویل های ناکا0015، 4415 و 6415 انجام داد. وي تعدادی 
نقاط فشار روی ایرفویل ها ایجاد نمود و فشارهای مربوطه را به دست آورد. 
به کمک ابزاری مدل را بسیار نزدیک سطح نگه داشت. نقص کار، در نظر 
روی  آن  تأثیر  و  مدل  زیر  از سطح ساکن  گرفته  نگرفتن لایه مرزی شکل 
جریان اطراف مدل در پدیده اثر سطحی بود. در سال 2004 کوازو و همکاران 
در دانشگاه توتورو ژاپن، بال مثلثي شکل را در تونل باد در حالت سه بعدي در 
نزدیک سطح آزمایش کرده و پارامترهاي دینامیکي بال دلتا شکل را در حالت 
جریان ناپایا مورد بررسي قرار دادند. ژانگ و زریهان ]8[ )2002( در دانشگاه 
سائوتامپتون بال داراي فلپ را در نزدیکي سطح در تونل باد مورد آزمایش 
قرار دادند. آن ها دریافتند که در ناحیه ای نزدیک به نصف پهناي بال جریان 
نزدیکي  در  آنرا  زاویه  تغییر  و  فلپ  اثر  همچنین  آن ها  است.  دوبعدي  شبه 
سطح بررسي کردند. در سال 2011، اسموتز و سایرز ]9[ تحقیقی را روی 
پدیده اثر سطحی در محیط برنامه فلوئنت3 انجام دادند. ایشان شرایط زمین 
ایرفویل دی اچ ام تی یو  کار روی  این  نمودند.  را مدل سازی  ناهموار  و  هموار 
و  طحانی   ،1393 سال  در  پذیرفت.  صورت   5-21-60-2-10-2-40-10
همکاران ]10[ پژوهشی را درخصوص بررسی عددی اثرات تغییرات هندسه 

3  fluent

wing tip vortices near the surface 

 هاي نوک بال در فاصله نزديک سطحگردابه: 2

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 2. گردابه هاي نوک بال در فاصله نزدیک سطح

Fig. 2. wing tip vortices near the surface
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بر مشخصات آیرودینامیکی و پایداری استاتیکی بال شناور اثر سطحی انجام 
دادند. ایشان با بررسی عددی بال ناکا6904 و مقایسه نتایج با آزمون تجربی 

مشابه در جهان به نتایج مناسبی دست یافتند. 
حوزه ي  در  شده  انجام  پژوهش هاي  عمده ي  مي دهد  نشان  بررسي ها 
و  ایرفویل  هندسي  پارامترهاي  اثرات  عددی  مطالعه ي  به  مربوط  اثرسطح 
پارامترهاي جریان بر رفتار آیرودینامیکي ایرفویل در حالت استاتیکي مي باشد 

و مطالعه تجربی کمی در این حوزه انجام شده است.

تعریف مسئله- 2
بسته  مي گیرند  قرار  سطح  مجاور  در  دوبعدي  ایرفویل هاي  هنگامي که 
تا سطح مي تواند  زاویه ي حمله ي آن و فاصله  ایرفویل و  به شکل منحني 
متفاوتي  آیرودینامیکي  رفتارهاي  و  آید  به وجود  مختلفي  وضعیت هاي 
به خصوص در ضریب نیروي برآ مشاهده شود. براي ایرفویل هایي که سطح 
بین سطح  دارند  قرار  پایین  حمله ي  زاویه ي  در  و  بوده  محدب  آنها  زیرین 
زیرین آنها و دیواره وضعیتي مشابه نازل ونتوري1 ایجاد شده و در ناحیه ي 
زیر ایرفویل عملًا افزایش سرعت و کاهش فشار اتفاق مي افتد که حاصل آن 
کاهش ضریب نیروي برآ مي باشد. وضعیت دیگر، اثر کوبیده شدن2 جریان به 

1  Venturi nozzle
2  Ram effect

سطح زیرین ایرفویل و افزایش فشار حاصل از آن مي باشد که نتیجه ي آن 
افزایش نیروي برآ مي باشد. این وضعیت براي ایرفویل هایي که داراي سطح 

زیرین تخت و یا زاویه ي حمله ي بالا هستند، اتفاق مي افتد.
رفتار  بررسي  حاضر  پژوهش  اصلي  موضوع  شد  اشاره  که  همان طور 
منظور  بدین  مي باشد.  سطح  مجاور  در  دوبعدي  بال  مقطع  آیرودینامیکي 
ایرفویل ناکا0012 به عنوان یک ایرفویل مرجع انتخاب و مورد بررسي قرار 
گرفت. این ایرفویل از جمله ایرفویل هاي متقارن با ضخامت متوسط بوده که 
سطح زیرین آن محدب مي باشد. بدین ترتیب براي این ایرفویل مي توان با 
در نظر گرفتن فواصل مختلف تا سطح و زوایاي حمله ي مناسب هم اثرات 
حاصل از ایجاد وضعیت نازل ونتوري و هم اثرات حاصل از ایجاد وضعیت 
کوبیده شدن جریان در سطح زیرین ایرفویل را بررسي نمود. از طرفي رفتار 
که  گرفته  قرار  بررسي  مورد  بسیاري  مراجع  در  ایرفویل  این  آیرودینامیکي 
به کار  اثر سطح،  بدون  حالت  در  ایرفویل،  این  اعتبارسنجي  جهت  مي تواند 

گرفته شود.

مطالعه عددی- 3
نیز،  موجود  عددی  تجاري  نرم افزار هاي  از  تجربی  مطالعه  کنار  در 
و  آن  ابعاد  و  جریان  میدان  مدل  است.  شده  استفاده  مسئله  تحلیل  جهت 
مي باشد.   3 شکل  مطابق  حل،  براي  شده  گرفته  نظر  در  شرایط مرزي  نیز 

 
 

 
 

Boundary conditions and dimensions of the solution domain 

 د محیط حلشرايط مرزي و ابعا: 3

 
 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 3. شرایط مرزی و ابعاد محیط حل

Fig. 3. Boundary conditions and dimensions of the solution domain
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فاصله  اندازه گیری  مبنای  مي شود،  مشاهده  شکل  این  در  که  همان طور 
ایرفویل از سطح زمین )h( فاصله لبه فرار1 ایرفویل تا سطح زمین می باشد. 

طول وتر ایرفویل)c(  برابر 0/15 متر در نظر گرفته شده است. 
هندسه ي ایرفویل مورد مطالعه و نمونه اي از شبکه ي ایجاد شده حول آن 
در شکل 4 نشان داده شده است. شبکه ي تولید شده داراي شبکه ي مناسب 
لایه مرزي روي سطح ایرفویل و سطح مدل زمین بوده و داخل میدان نیز از 

شبکه ي بي سازمان مثلثي استفاده شده است.  
جهت صحه گذاری بر دقت و کیفیت شبکه تولید شده، چندین شبکه با 
حجم هاي مختلف حول ایرفویل ناکا0012 تولید و پس از حل میدان جریان 
در شرایطh/c=0/1 ،α=0 ،V =30 m/s رفتار ضرایب آیرودینامیکي برآ و 
پسا نسبت به تعداد المان هاي شبکه، مطابق شکل 5 مورد ارزیابي قرار گرفت. 
همان طور که در این شکل مشاهده مي شود، ضرایب برآ و پسا از تعداد المان 
حدود 58000 به بعد بدون تغییر مي باشد. به همین دلیل وابستگي جواب به 
شبکه از حدود این مقدار المان به بعد تا حد زیادي از بین رفته و این شبکه 

مناسب جهت به کارگیري در تحلیل هاي بعدي مي باشد.
در این پژوهش هم چنین مطالعه اي جهت انتخاب مدل آشفتگي مناسب 
براي تحلیل مسئله انجام گرفته که نتایج آن در شکل 6 قابل مشاهده است. 
از مدل حل  همانگونه که در شکل 6 مشخص است، ضریب فشار حاصل 
گذار اس اس تی با نتایج لدسون ]11[ تطابق بهتری نسبت به سایر مدل های 
حل مورد تحقیق دارد و برای شرایط نزدیک سطح با عدد رینولدز کم مناسب 

است. بنابراین در این پژوهش از این مدل آشفتگی استفاده خواهد شد.
تعیین  و  مدل سازی  روند  صحه گذاری  و  اعتبارسنجي  جهت  همچنین 
ایرفویل  براي   ]12[ مرجع  در  موجود  نتایج  از  حل،  پارامترهای  صحیح 
ایرفویل  یک  ایرفویل  این  است.  شده  استفاده  سطح  مجاور  در  ناکا4412 

1  Trailing edge

کمبردار با سطح زیرین نسبتاً صاف مي باشد. توزیع فشار روي سطوح بالایي 
و پاییني این ایرفویل در شکل 7 با نتایج ارائه شده در در مرجع ]12[ مقایسه 
شده است. ایرفویل در فاصله ي h/c=0/1 از سطح و زاویه ي حمله ي 5 درجه 
قرار گرفته است. تطابق بسیار خوب نتایج در شکل مشاهده مي شود. جهت 
مربوط  نتیجه ي  ایرفویل،  حول  فشار  توزیع  روي  سطح  اثرات  دادن  نشان 
به توزیع فشار حول ایرفویل بدون اثر سطح نیز در شکل آورده شده است. 
به  جریان  کوبیدگي  وضعیت  حالت  این  در  مي شود  مشاهده  که  همان طور 
سطح زیرین ایرفویل اتفاق افتاده و افزایش فشار در سطح زیرین مشاهده 
مي شود. این افزایش فشار سطح زیرین باعث افزایش ضریب برآ در مجاور 
سطح شده که نتایج این تغییرات ضریب برآ، برحسب فاصله، در شکل 8 با 

نتایج مراجع مختلف مقایسه شده است.

مطالعه4تجربی-4 
براي تحلیل میدان جریان حول این ایرفویل در شرایط مد نظر از تست 
تونل باد استفاده شده است. تونل باد پژوهشکده ملی آیرودینامیک قدر در 
آورده شده  آن  از  در شکل 9 شماتیکی  )ع( که  امام حسین  دانشگاه جامع 
است، از نوع مدار باز و مکشی است و فعال در رژیم جریان مادون صوت 
به عنوان   110 kW قدرت  با  الکتریکي  موتور  ناپذیر می باشد. یک  تراکم 
واحد قدرت این تونل باد بدون محدودیت زمان راه اندازی منظور شده است.  
گلاس2  پلکسی  جنس  از  جریان  مشاهده  جهت  به  آن  جانبی  دیواره های 
 cm 80 با عمق cm × 100 cm شفاف است و ابعاد محفظه آزمون آن
163 می باشد. بازه سرعت عملیاتی آن 5 تا 95 متر بر ثانیه است. برای بهبود 
کیفیت جریان مقطع آزمون از یک ردیف لانه زنبوری و یک ردیف توری 

قبل از نازل استفاده شده است. ضریب اغتشاش آن کمتر از 5 درصد است.

2  Plexi glass

 
Solution domain griding example for NACA0012 airfoil at zero angle of attack and h/c=0.2 

 =2/0h/cدر زاويه حمله صفر و  NACA0012بندي محیط حل براي ايرفويل نمونه شبكه: 4
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

h/c=0/2 در زاویه حمله صفر و NACA0012 شکل  . نمونه شبکه بندی محیط حل برای ایرفویل

Fig. 4. Solution domain griding example for NACA0012 airfoil at zero angle of attack and h/c=0.2
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Investigation of the dependence of the answer on the number of network elements 

 بررسی وابستگی جواب به تعداد المان شبكه: 5
شکل 5.  بررسی وابستگی جواب به تعداد المان شبکه

Fig. 5. Investigation of the dependence of the answer on the number of network elements
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Investigation of the dependence of the pressure coefficient on the turbulence model (Reynolds number  
6 million and zero angle of attack, no surface effect) 

 میلیون و زاويه حمله صفر، بدون اثر سطح( 6بررسی وابستگی ضريب فشار به مدل آشفتگی ) عدد رينولدز : 6

 

 

 

 

شکل 6. بررسی وابستگی ضریب فشار به مدل آشفتگی ) عدد رینولدز 6 میلیون و زاویه حمله صفر، بدون اثر سطح(

Fig. 6. Investigation of the dependence of the pressure coefficient on the turbulence model (Reyn-
olds number 6 million and zero angle of attack, no surface effect)
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Comparison of NACA4412 Airfoil Numerical Solution Results at h/c=0.1, α=5º and Re=2×106 

 Re=2×610و  h/c ،˚5=  α=1/0در حالت  4412مقايسه نتايج حل عددي ايرفويل ناکا: 7

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Re=2×106 و  α = 5˚ ،h/c=0/1 شکل 7. مقایسه نتایج حل عددی ایرفویل ناکا12  4در حالت

Fig. 7. Comparison of NACA4412 Airfoil Numerical Solution Results at h/c=0.1, α=5º and Re=2×106

 
Comparison of NACA4412 airfoil numerical solution results at α=5º and Re=2×106 

  Re=2×610و  α  =5˚در  4412NACAمقايسه نتايج حل عددي ايرفويل : 8
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Re=2×106 و  α = 5˚ در NACA4412 شکل 8. مقایسه نتایج حل عددی ایرفویل

Fig. 8. Comparison of NACA4412 airfoil numerical solution results at α=5º and Re=2×106
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در شکل 10  نمایی از ریک 11 لوله ای نصب شده در محفظه آزمون 
آورده شده است. در شکل 11 سنجش تغییرات سرعت داخل محفظه آزمون 
به کمک ریک پیتواستاتیک 11 لوله ای، در سرعت راه اندازی 30 متر بر ثانیه 
تونل باد مشاهده می شود. ریک به طور افقی در محفظه آزمون نصب و در 
جهات X و Z جابه جا شد. فاصله هر پراب روی ریک، cm 8 است. در 
شکل 12 تغییرات سرعت داخل محفظه آزمون تونل باد نسبت به دور فن 

آورده شده است.
ایرفویل ناکا0012 با طول 0/6 متر و وتر 0/15 متر برای این مطالعه استفاده 
شده است. نمایی از مدل ایرفویل مورد استفاده همراه با موقعیت نقاط فشاری 
 تهیه شده روی سطوح بالا و پایین آن در شکل 13 و شکل 14 آورده شده است. 
در جدول 1 نیز مختصات نقاط فشاری در نظر گرفته شده روی سطح ایرفویل 

ارائه شده است.

فشار  انتقال  شلنگ های  طریق  از  ایرفویل  روی  نقاط  در  سطح  فشار 
مطابق شکل 15 به سنسورهای فشار در خارج از تونل باد منتقل می گردند.

ساخته  فشار،  نسبی  سنجش  نوع  از  استفاده  مورد  فشار  سنسورهای 
شرکت هانی ول1 می باشند که براساس اعلام شرکت سازنده و کالیبراسیون 
انجام شده در مرکز قدر، خطای اندازه گیری آن کمتر از 0/5% است. جهت 
اندازه گیری مناسب و به دور از خطای فشار، سنسورها در خارج از محفظه 
قطر  شلنگ  با  اتصال  طریق  از  فشار  نقاط  به  فاصله  نزدیکترین  در  آزمون 
مناسب قرار گرفته اند. نمونه ای از سنسور فشار هانی ول سری 140پی سی 
در شکل 16 مشاهده می شود. در شکل 17 منحنی کالیبراسیون سنسور فشار 
هانی ول سری 140پی سی براساس ولتاژ خروجی در برابر فشار اعمالی به 

آن ملاحظه می شود.

1  Honey well

 
Wind tunnel schematic 

 شماتیک تونل باد: 9

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 9. شماتیک تونل باد

Fig. 9. Wind tunnel schematic

 
11 Pitostatic tube rake 

 اتیکپیتو است ايلوله 11ريک : 10

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 10. ریک 11 لوله ای پیتو استاتیک

Fig. 10. 11 Pitostatic tube rake
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Contour of speed changes inside the test section at the start-up speed of 30 m/s wind tunnel 

 تونل باد متربرثانیه 30 راه اندازي در سرعت تغییرات سرعت داخل محفظه آزمونکانتور : 11

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 11. کانتور تغییرات سرعت داخل محفظه آزمون در سرعت راه اندازی 30 متربرثانیه تونل باد

Fig. 11. Contour of speed changes inside the test section at the start-up speed of 30 m/s wind tunnel

 
 

Curve of changes in velocity inside the test section relative to the wind tunnel fan speed 

 تونل باد با دور فن  تغییرات سرعت داخل محفظه آزمونمنحنی : 12

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 12. منحنی تغییرات سرعت داخل محفظه آزمون با دور فن تونل باد 

Fig. 12. Curve of changes in velocity inside the test section relative to the wind tunnel fan speed
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Three-dimensional and two-dimensional view of NACA0012 airfoil model (c=15cm) 

  =cm)15(c 0012ناکامدل ايرفويل دو بعدي و  بعدينماي سه : 13

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 c =)15 cm( 0012 شکل 13. نمای سه بعدی و دو بعدی مدل ایرفویل ناکا

Fig. 13. Three-dimensional and two-dimensional view of NACA0012 airfoil model (c=15cm)

 
 

 
 

Location of pressure points on the upper and bottom surfaces of the airfoil (l=600mm) 

 =mm)600(lر روي سطوح بالا و پايین ايرفويل محل نقاط فشا: 14

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

)l =600 mm( شکل  1. محل نقاط فشار روی سطوح بالا و پایین ایرفویل

Fig. 14. Location of pressure points on the upper and bottom surfaces of the airfoil (l=600mm)
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جدول 1. محل قرارگیری نقاط فشار روی سطح ایرفویل ناکا0012 

Table 1. Location of pressure points on the surface of NACA0012 airfoil
  1100محل قرارگیری نقاط فشار روی سطح ایرفویل ناکا 

Location of pressure points on the surface of NACA0012 airfoil 
 

 x (mm) شماره نقطه
 سطح بالا

x (mm) 
 y (mm) سطح پایین

1 0 99/109  862 

8 856/0  324/108  132/862  

4 083/1  018/95  591/862  

3 4/8  611/28  482/869  

5 088/3  414/20  453/880  

6 439/6  155/84  666/881  

8 103/9  162/66  856/884  

2 44/18  425/59  112/885  

9 01/16  249/58  834/888  

10 189/80  552/36  681/889  

11 668/83  583/30  831/828  

18 604/89  914/43  091/825  

14 914/43  604/89  158/822  

13 583/30  668/83  385/891  

15 552/36  189/80  22/893  

16 249/58  01/16  505/892  

18 425/59  44/18  825/408  

12 162/66  103/9  801/406  

19 155/84  439/6  843/410  

80 414/20  088/3  468/413  

81 611/28  4/8  520/412  

88 018/95  083/1  254/488  

84 324/108  856/0  168/488  

83 99/109  0 5/441  
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Pressure hoses on the airfoil model 

 مدل ايرفويلروي شلنگ کشی نقاط فشار : 15

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 15. شلنگ کشی نقاط فشار روی مدل ایرفویل

Fig. 15. Pressure hoses on the airfoil model

 
Honeywell 140PC series pressure sensor 

 سیپی140سنسور فشار هانی ول سري : 16

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 16. سنسور فشار هانی ول سری 140پی سی

Fig. 16. Honeywell 140PC series pressure sensor

 
 

Calibration of 140PC series Honeywell pressure sensor 

 PC140سنسور فشار هانی ول سري کالیبراسیون : 17

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

1 0 PC شکل 17. کالیبراسیون سنسور فشار هانی ول سری

Fig. 17. Calibration of 140PC series Honeywell pressure sensor
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در ادامه کار برای آماده سازی شبیه ساز پدیده اثر سطح در تونل باد به 
روش سطح ساکن، صفحه شبیه سازی پدیده اثر سطح مطابق شکل 18 در 
محفظه آزمون تونل باد نصب شد و جهت داشتن کمترین لایه مرزی و نیز 
تهیه جریان مناسب و یکنواخت روی سطح آن، تغییراتی شامل زاویه دهی 
صفحه در برابر جریان به مقدار °2 و نیز اضافه کردن یک تکه گوه ای شکل 
در جلوی صفحه، روی آن اعمال گردید. در شکل 19 ریک لایه مرزی مورد 
استفاده در این آزمون و در شکل 20 نتایج اندازه گیری لایه مرزی روی سطح 

صفحه، قبل و بعد از تغییرات مشاهده می شوند.
همان طور که در شکل 20 مشاهده می  شود، تغییرات اعمالی بر صفحه 
مؤثر بوده و در سرعت های مختلف، مقدار لایه مرزی روی آن را از حدود 
از  پس  است.  رسانده  مطلوبی  حد  به  و  داده  کاهش   1/5  cm به   6  cm

اطمینان یافتن از مناسب بودن جریان شکل گرفته روی سطح، مدل در کنار 
صفحه مطابق با شکل 21، روی مکانیزم اعمال زاویه نصب گردید. در ادامه 

نتایج تست مدل ناکا0012 در حالت استاتیکی آورده شده است.
همان طور که در شکل 22 مشاهده می گردد با افزایش ارتفاع از سطح 
در حالت استاتیکی، مقدار ضریب فشار روی سطح پایین ایرفویل به مقدار آن 
در شرایط محیط آزاد )h/c=1( می رسد. در این شکل مي توان اثرات نزدیک 
شدن ایرفویل به سطح را در قالب کاهش فشار در ناحیه ي میاني ایرفویل 
و افزایش فشار در ناحیه ي نزدیک به لبه  حمله1، روي سطح زیرین ایرفویل 

مشاهده نمود.
 ،2 cm در شکل 23 تغییرات ضریب فشار جریان پشت ایرفویل با فاصله

1  Leading edge

در ارتفاع های مختلف مشاهده می شود. در قرارگیری ایرفویل نزدیک سطح 
نزدیک سطح  ایرفویل  زیر  و جریان  مرزی  تعامل لایه  h/c کم،  نسبت  با 
که دچار افت فشار استاتیکی شده است بسیار قوی بوده و فشار قسمت زیر 
ایرفویل را به نسبت سطح روی ایرفویل باوجود اینکه ایرفویل متقارن است 
در وسعت بیشتری، کاهش داده و با افزایش ارتفاع از صفحه، این اثر و تعامل 
که  باقی می ماند. همانگونه  روی صفحه  مرزی  اثر لایه  تنها  و  کمتر شده 
مشهود است، دنباله های شکل گرفته در لبه فرار ایرفویل در هر h/c باعث 
کاهش فشار پشت لبه فرار شده  و تغییرات ضریب فشار توسط ریک فشار 
ثبت و در نمودار مربوطه مشخص شده است. در هر h/c، در ارتفاع پراب 
ریک برابر با فاصله ایرفویل از سطح، اثر کاهش فشار دنباله در تغییر ضریب 
فشار مشهود است، به گونه ای که در ارتفاع های بالاتر بازیابی جریان اتفاق 

افتاده است و مقدار Cp اندازه گیری شده به یک نزدیک شده است.  
ایرفویل  نتایج مطالعه تجربی و عددی روی  در شکل 24 مقایسه بین 
α و h/c =0/2 آورده شده است. همان طور  =0 ، V=30 m/s ناکا0012 در
که در قسمت مطالعه عددی بدان پرداختیم، نحوه مدلسازی و حل مناسب 
منجر به تأیید نتایج حاصله از آن با آزمون تجربی شده است. ضریب فشار 
نقاط فشاری روی ایرفویل با اینکه ایرفویل ناکا0012 متقارن است به علت 
پدیده اثر سطح کمتر از مقدار سطح پایین ایرفویل است و این اختلاف فشار 

باعث تولید نیروی برآ می شود.
در شکل 25 مقایسه ای بین توزیع ضریب فشار در سطح پایین ایرفویل 
در حالت α=0 ،h/c=0/2 و سرعت های مختلف آورده شده است. با افزایش 
سرعت جریان، شدت توربولانس روی سطح پایین ایرفویل افزایش می یابد و 

 
Installation of a surface effect simulation plate in the test section with the boundary layer rake 

 مرزيسطح در محفظه آزمون به همراه ريک لايهپديده اثر  ينصب صفحه شبیه ساز: 18

 
 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 18. نصب صفحه شبیه سازی پدیده اثر سطح در محفظه آزمون 
به همراه ریک لایه مرزی

Fig. 18. Installation of a surface effect simulation plate 
in the test section with the boundary layer rake

 
Boundary layer rake 

 مرزيريک لايه: 19

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 19. ریک لایه مرزی

Fig. 19. Boundary layer rake
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(a) 

 )الف(

 
(b) 
 )ب(

Boundary layer changes before (a) and after (b) of the plate modification, at different flow velocities inside 
the test section 

 هاي مختلف جريان داخل محفظه آزمون)الف( و بعد )ب( از تغییرات، در سرعت تغییرات لايه مرزي قبل: 20

 

 

 

 

شکل 20. تغییرات لایه مرزی قبل )الف( و بعد )ب( از تغییرات، در سرعت های مختلف جریان داخل محفظه آزمون

Fig. 20. Boundary layer changes before (a) and after (b) of the plate modification, at different 
flow velocities inside the test section
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ضریب فشار به طور نسبی کاهش یافته است.
در شکل 26 مقایسه ای بین تغییرات ضریب فشار جریان پشت ایرفویل با 
فاصله cm 2، در α=0 ،h/c=0 /2 و سرعت های مختلف مشاهده می شود. 
همان طور که در توضیح شکل 23 بیان شد، در h/c=0/2 تعامل لایه مرزی 
روی صفحه و اثر سطح ناشی از نزدیک بودن ایرفویل به صفحه باعث تغییر 

الگوی جریان اطراف ایرفویل و به تبع آن دنباله شکل گرفته بعد از ایرفویل 
متقارن ناکا0012 شده است. با افزایش سرعت جریان، ضریب فشار در ناحیه 
پشت ایرفویل به طور نسبی کمتر شده است و این به علت افزایش سرعت 
بعد از نازل ونتوری ایجاد شده بین سطح محدب ایرفویل و صفحه است. اما 
در ناحیه بالای پشت ایرفویل روند تغییر می کند و با افزایش سرعت جریان 
ضریب فشار به طور نسبی بیشتر شده است و این به علت تغییر الگوی جریان 

و رسیدن به شرایط جریان آزاد است.
در شکل 27 تغییرات ضرایب آیرودینامیکی ایرفویل ناکا0012 در حالت 
آورده شده است. همان گونه که در  h/c مختلف  α و  =0  ،V  =30m/s

قسمت مقدمه توضیح داده شد و در این شکل مشاهده می شود، با کاهش 
ارتفاع ایرفویل از سطح  )h/c(مقدار ضریب پسا )الف( کاهش و مقدار ضریب 
برآ )ب( و متعاقباً L/D افزایش یافته است. همان گونه که در نمودار )ب( 
از مقدار صفر در حالت جریان  ارتفاع  با کاهش  برآ  مشخص است، ضریب 
آزاد دور از سطح به مقدار بیشتری در h/c=0/5 افزایش یافته و سپس در 
h/c=0/3 به علت شکل منحنی سطح زیرین و تشکیل نازل ونتوری، روند 
 L/D همچنان  اما  می یابد  کاهش  مقداری  و  متوقف  برآ  ضریب  صعودی 

 

 
 

Variation of pressure coefficient on the lower surface of NACA0012 airfoil at V=30 m/s, α=0 and different 
h/c 

 مختلف h/cو  =m/s 30V=  ،0αدر 0012تغییرات ضريب فشار روي سطح پايین ايرفويل ناکا: 22

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 22. تغییرات ضریب فشار روی سطح پایین ایرفویل ناکا0012 درα=0 ، V=30 m/s و h/c مختلف

Fig. 22. Variation of pressure coefficient on the lower surface of NACA0012 airfoil at V=30 m/s, 
α=0 and different h/c

 
Installation of NACA0012 airfoil model near the plate in the wind tunnel test section 

 محفظه آزمون تونل باددر مجاورت صفحه داخل  0012نصب مدل ايرفويل ناکا: 21

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 21. نصب مدل ایرفویل ناکا0012 در مجاورت صفحه داخل 
محفظه آزمون تونل باد

Fig. 21. Installation of NACA0012 airfoil model near 
the plate in the wind tunnel test section
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Changes in pressure coefficient measured with boundary layer rake behind NACA0012 airfoil at  
V=30 m/s, α=0 and different h/c 

 مختلف h/cو  =m/s 30V=  ،0αدر 0012گیري شده با ريک لايه مرزي در پشت ايرفويل ناکاتغییرات ضريب فشار اندازه: 23
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 23. تغییرات ضریب فشار اندازه گیری شده با ریک لایه مرزی در پشت ایرفویل ناکا0012 درα=0 ، V=30 m/s و h/c مختلف

Fig. 23. Changes in pressure coefficient measured with boundary layer rake behind NACA0012 airfoil 
at V=30 m/s, α=0 and different h/c

 
 

Comparison the experimental and numerical pressure coefficient results for NACA0012 airfoil at h/c=0.2, 
α=0 and V=30 m/s 

  h/c=2/0و  =m/s 30V=  ،0αدر 0012عددي ايرفويل ناکامقايسه نتايج ضريب فشار تست تونل باد با نتايج حل : 24

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 h/c=0/2 و α=0 ، V=30 m/sشکل  2. مقایسه نتایج ضریب فشار تست تونل باد با نتایج حل عددی ایرفویل ناکا0012 در

Fig. 24. Comparison the experimental and numerical pressure coefficient results for NACA0012 
airfoil at h/c=0.2, α=0 and V=30 m/s
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Comparison of the pressure coefficient distribution on the lower surface of the airfoil at  

h/c=0.2, α=0 and different velocities 

 هاي مختلفو سرعت =2/0h/c= ،0αمقايسه توزيع ضريب فشار روي سطح پايین ايرفويل در : 25
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 25. مقایسه توزیع ضریب فشار روی سطح پایین ایرفویل در α=0 ،h/c=0/2 و سرعت های مختلف

Fig. 25. Comparison of the pressure coefficient distribution on the lower surface of the airfoil at 
h/c=0.2, α=0 and different velocities

 
Comparison of changes in measured pressure coefficient with boundary layer rake behind NACA0012 

airfoil at h/c=0.2, α=0 and different velocities 

 هاي مختلفو سرعت =2/0h/c= ،0αدر  0012گیري شده با ريک لايه مرزي در پشت ايرفويل ناکامقايسه تغییرات ضريب فشار اندازه: 26

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 26. مقایسه تغییرات ضریب فشار اندازه گیری شده با ریک لایه مرزی در پشت ایرفویل ناکا0012 در α=0 ،h/c=0/2 و سرعت های مختلف

Fig. 26. Comparison of changes in measured pressure coefficient with boundary layer rake behind NACA0012 
airfoil at h/c=0.2, α=0 and different velocities
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(a) 

 )الف(

 
(b) 
 )ب(

 
(c) 
 )ج(

شکل 27. ضرایب آیرودینامیکی ایرفویل ناکا0012 در حالت α=0 ، V=30 m/s و h/c مختلف )الف: ضریب پسا، ب: ضریب برآ، ج: ضریب 
گشتاور پیچ(

Fig. 27. Aerodynamic coefficients of NACA0012 airfoil at V=30 m/s, α=0 and different h/c (a: drag coeffi-
cient, b: lifting coefficient, c: pitching moment coefficient)
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آن از حالت جریان آزاد بیشتر است. در نهایت در h/c=0/2 افزایش نیروی 
برآ اما در جهت مخالف را شاهدیم که به مراتب L/D بیشتری نسبت به 
حالات دیگر دارد و این به علت شکل منحنی سطح زیرین ایرفویل و تشکیل 
نازل ونتوری و تغییرات فشار روی سطح بالا و پایین است. ضریب گشتاور 
c/ وتر ایرفویل با افزایش برآیند نیروهای وارده به مدل  4 پیچشی1 )ج( در 
افزایش یافته است اما این برآیند نیرو در موقعیتی وارده شده است که باعث 

گشتاور پیچشی رو به پایین2 لبه حمله ایرفویل می شود.
در  ناکا0012  ایرفویل  فشار  ضریب  تغییرات   28 شکل  در 
آورده  مختلف  حمله  زوایای  و   h/c=0/2  ،V=30  m/s  حالت 
شده است. در سرعت جریان و ارتفاع ثابت لبه فرار ایرفویل از صفحه، با زاویه 
گرفتن ایرفویل به علت سطح محدب آن پاسخ های متفاوتی مشاهده می شود. 
در زاویه حمله 5 درجه، به جز قسمت لبه حمله تقریباً باقی سطح ایرفویل در 
ضریب فشار یکسانی قرار دارد. دلیل آن این است که با ثابت نگه داشتن لبه 
فرار در حالت h/c=0/2 و زاویه مثبت دادن به ایرفویل اثر نازل ونتوری و 
کاهش فشار تقریباً منتفی شده و به صفر میل می کند و عامل مؤثر دیگری 
که فشار را دستخوش تغییر نماید، وجود ندارد. برعکس این وضعیت برای 

1  Pitch
2  Pitch down

 h/c=0/2 زاویه حمله 5- درجه است که با ثابت نگه داشتن لبه فرار در حالت
و زاویه منفی گرفتن ایرفویل و نزدیکتر شدن لبه حمله آن به صفحه زیر، اثر 
ونتوری قوت گرفته و کاهش فشار بیشتری نسبت به دو زاویه حمله دیگر 
اما تأثیر  مشاهده می شود. در زاویه حمله صفر نیز شرایط بدین گونه است 
نازل ونتوری کمتر است و فشار به نسبت زاویه حمله 5- درجه کمتر کاهش 
می یابد. همان طور که در شکل 28 مشاهده می شود، در زوایای حمله صفر 
و 5- درجه با عبور جریان از محل حداکثر ضخامت ایرفویل )x/c=0/3( به 
سمت لبه فرار و کاهش اثر ونتوری، تغییرات فشار صعودی می شود. اما برای 
زاویه حمله 5 درجه روند صعودی ضریب فشار از x/c=0/45 شروع می شود 
زاویه  این نقطه در h/c=0/2 و  ایرفویل،  که به علت شکل محدبی سطح 

حمله 5 درجه نزدیکترین فاصله به صفحه می باشد.
در شکل 29 مقایسه تغییرات ضریب فشار اندازه گیری شده با ریک لایه 
زوایای  و   h/c=0/2  ،V=30  m/s در  ناکا0012  ایرفویل  پشت  در  مرزی 
حمله مختلف آورده شده است. در زاویه حمله 5 درجه نسبت به زاویه حمله 
صفر، به علت کم شدن اثر ونتوری کاهش فشار کمتری مشاهده می شود. 
در زاویه حمله 5- درجه، به علت نزدیکتر شدن ایرفویل به صفحه و تقویت 
اثر ونتوری، کاهش فشار زیادی به نسبت دو زاویه دیگر مشاهده می شود. 
اما تفاوت دیگری که در نمودارها مشاهده می شود، اختلاف ارتفاع تو رفتگی 

Aerodynamic coefficients of NACA0012 airfoil at V=30 m/s, α=0 and different h/c (a: drag coefficient,  
b: lifting coefficient, c: pitching moment coefficient) 

 )الف: ضريب پسا، ب: ضريب برآ، ج: ضريب گشتاور پیچ( مختلف h/cو  =m/s 30V=  ،0αدر حالت  0012ضرايب آيرودينامیكی ايرفويل ناکا: 27
 

 
Comparison of pressure coefficient distribution on the lower surface of NACA0012 airfoil at h/c=0.2, V=30 

m/s and different attack angles 

 و زواياي حمله مختلف =2/0h/c= ،m/s30Vدر  0012مقايسه توزيع ضريب فشار روي سطح پايین ايرفويل ناکا: 28
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

شکل 28. مقایسه توزیع ضریب فشار روی سطح پایین ایرفویل ناکا0012 در  h/c=0/2 ، V=30 m/s و زوایای حمله مختلف

Fig. 28. Comparison of pressure coefficient distribution on the lower surface of NACA0012 airfoil at h/c=0.2, 
V=30 m/s and different attack angles
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Aerodynamic coefficients of NACA0012 airfoil at V=30 m/s, α=0 and different h/c (a: drag coefficient,  
b: lifting coefficient, c: pitching moment coefficient) 

 )الف: ضريب پسا، ب: ضريب برآ، ج: ضريب گشتاور پیچ( مختلف h/cو  =m/s 30V=  ،0αدر حالت  0012ضرايب آيرودينامیكی ايرفويل ناکا: 27
 

 
Comparison of pressure coefficient distribution on the lower surface of NACA0012 airfoil at h/c=0.2, V=30 

m/s and different attack angles 

 و زواياي حمله مختلف =2/0h/c= ،m/s30Vدر  0012مقايسه توزيع ضريب فشار روي سطح پايین ايرفويل ناکا: 28
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

شکل 29. مقایسه تغییرات ضریب فشار اندازه گیری شده با ریک لایه مرزی در پشت ایرفویل  ناکا0012 در  h/c=0/2 ، V=30 m/s و 
زوایای حمله مختلف

Fig. 29. Comparison of changes in measured pressure coefficient with boundary layer rake behind 
NACA0012 Airfoil at h/c=0.2, V=30 m/s and different attack angles

نمودار است. این تو رفتگی که نشانه دنباله جدا شده از لبه فرار ایرفویل است، 
برای زوایای حمله 5 درجه و صفر یکسان و در 18 میلی متر است اما برای 
زاویه حمله 5- درجه به علت کوبیده شدن زیاد جریان به خاطر اثر ونتوری 
و اثر سطح، این دنباله به جای جدا شدن از لبه فرار ایرفویل در ارتفاع 14 

میلی متر از انتهای ایرفویل جدا شده است.

نتيجه4گيري-54
در وسایل  استفاده  مورد  ایرفویل های مرسوم  برخلاف  پژوهش  این  در 
رفتار  تخت(،  زیرین  سطح  با  )ایرفویل  سطح  اثر  پدیده  با  مواجه  پرنده 
آیرودینامیکی ایرفویل متقارن ناکا0012 در مجاور سطح به صورت استاتیکی 
پسا کاهش و ضریب  است که ضریب  آن  بیانگر  نتایج  است.  بررسی شده 
برآ افزایش یافته است. برای ایرفویل با سطح زیرین محدب، کاهش ارتفاع 
می تواند اثرات متفاوتی را روی ضریب نیروی برآ داشته باشد. همچنین نوع 
منحنی سطح ایرفویل منجر به توزیع متفاوت ضریب فشار در سطح پایین 
ایرفویل در مواجه با پدیده اثر سطح می شود که ناشی از شکل گرفتن نازل 
ونتوری بین سطح محدب زیرین ایرفویل و صفحه زیر آن است. ضریب فشار 
ایرفویل مجاور سطح با زاویه گرفتن ایرفویل، دچار تغییراتی می شود بدین 

صورت که با کاهش زاویه حمله، کاهش می یابد.

فهرست4علائم64-4
 

 

 انگلیسیعلائم 

c  وتر متوسط ایرفویل(m) 

Cd ضریب نیروی پسا 
Cl ضریب نیروی برآ 

Cm ضریب گشتاور پیچشی 
Cp ضریب فشار 

h  ارتفاع لبه فرار ایرفویل تا سطح زیر آن(m) 
l  طول ایرفویل(m) 

N  دور فن(rpm) 

P فشار (Pa) 

v ولتاژ (V) 

V,U  سرعت جریان(m/s) 

 
 علائم یونانی

α  درجه(زاویه حمله( 
 نهایتبی ∞
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