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ABSTRACT: In recent years, actuator methods in aerodynamic simulations have been favored by 
researchers. These methods can significantly reduce the computational effort compared to full-scale 
body resolving simulations. They are also more accurate than conventional methods that use simplified 
models. In this study, an actuator surface model is used to simulate flow around an airfoil in a steady two-
dimensional incompressible flow. In these models, the geometry of the airfoil is represented by volume 
forces distributed along the airfoil chord. For this purpose, the collocated method of mass corrected 
interpolation method is coupled with the Actuator Surface Model. To determine the accuracy of the 
results, the actuator surface method is compared with the full- computational fluid dynamics simulation 
method. Besides, a new study is presented to investigate the effect of changing different parameters 
of the actuator surface model on the accuracy of results. Finally, pressure and vorticity contours are 
plotted, and obtained results are compared with full- computational fluid dynamics results. The obtained 
results show that although the actuator surface has a moderate accuracy in calculating parameters such 
as velocity and pressure, it can predict aerodynamic forces and flow structures with acceptable accuracy. 
The method presented in this article can be used as an efficient tool in studying more complex cases.
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1- Introduction
A range of methods for performing airfoil simulations 

is available which are different in their capability to predict 
different aspects of aerodynamics behavior. Navier-Stokes 
simulations with fully-resolved boundaries are now precipitant. 
However, fully-resolved simulations come at great expense in 
terms of computational effort, and simulation time especially 
when multiple airfoils and structures are present in the flow 
field and complex meshes must be generated. Alternative, 
less expensive, non-Navier-Stokes models are available, 
such as momentum theory methods, panel methods, and free 
wake models. These models suffer from assumptions in their 
formulation that limit their applicability [1]. It is here that the 
actuator concept offers the potential for simulating at a less 
computational cost. In these models, the geometry of blades 
is represented by volume forces distributed along with disks 
or lines, or surfaces. In fact, for all actuator disk, surface, or 
line formulations used in the analysis of airfoil aerodynamics, 
the surfaces or volumes modeling the airfoil are allowed to be 
porous to the flow. The purpose of this paper is to investigate 
the main parameter of the actuator surface technique in 
airfoil simulation. In this article, the collocated method of 
Mass Corrected Interpolation Method (MCIM) is utilized for 
solving two-dimensional unsteady incompressible flow at 
low Reynolds number [2, 3]. Therefore, the Actuator Surface 

technique has to be placed in the developed Computational 
Fluid Dynamics (CFD) solver to be able to predict all 
parameters quantitatively.

2- Methodology
The two-dimensional Navier-Stokes solver used here is the 

collocated method of MCIM. The code is based on a control-
volume-based finite element method. AS model is included 
in the CFD solver, as shown in Fig. 1. But before combining 
this model and CFD solver, it was necessary to develop a 
CFD solver to add source terms to the momentum equation. 
The CFD-AS solver described here is applied on unstructured 
triangular grids. The computational mesh extends 14 chord 
lengths downstream and 10 chord lengths upstream, above, 
and below. To determine the accuracy of results, the Actuator 
Surface method is compared with the Full-CFD simulation 
method. Besides, a new study is presented to investigate 
the effect of changing different parameters of the Actuator 
Surface model on the accuracy of results.

3- Results and Discussion
As mentioned previously, in this study, for the first 

time, the effects of changing the effective parameters on 
the Actuator Surface technique and how to select their 
optimal values are investigated. These parameters include 
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the Gaussian filter, the density of the source terms applied 
in cells, and the location of the control point. All of these 
observations are shown in Figs. 2 to 4. 

Based on the results, the optimal values for the studied 
parameters are presented in Table 1.

In Fig. 5, pressure contours and streamlines are shown for 
both full-CFD and CFD-AS methods. As seen, the streamlines 
and pressure contours are very similar. It should be noticed 
that the CFD-AS method does not need a body-fitted mesh. 
because The geometry of airfoil is represented by volume 

forces. However, the streamlines do not cross the chord line 
which the forces are distributed along it.

4- Conclusion
In the present work, an actuator surface model is proposed 

for the CFD calculation of the flow around an airfoil. This 
method, called the CFD-AS method requires less computation 
effort than the full-CFD methods. The obtained results were 
encouraging. It can be said that the Actuator Surface method, 
while drastically reducing the computational cost, has 
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شبیه‌سازی جریان تراکم‌ناپذیر دائم پیرامون ایرفویل ناکا 0015 با استفاده از روش صفحه 
عملگر و تکنیک میانیابی اصلاح جرمی
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خلاصه: در سال‌‌های اخیر، روش‌‌های عملگر در شبیه‌سازی‌های آیرودینامیکی مورد اقبال پژوهشگران قرارگرفته‌اند. این روش‌ها 
نسبت به روش‌هایی که در آن جسم صلب به‌صورت کامل مدل می‌‌شوند، سرعت محاسباتی بیشتری دارند، همچنین نسبت به 
روش‌‌های مرسومی که در آن از مدل‌‌های ساده‌شده، استفاده می‌‌کنند از دقت بیشتری برخوردار است. در این تحقیق روش صفحه‌‌ی 
عملگر برای شبیه‌سازی دو بعدی جریان حول ایرفویل در جریان پایا و تراکم‌ناپذیر به کار گرفته شده است. برای این منظور یک حلگر 
جریان به روش میانیابی اصلاح جرمی با مدل صفحه‌ی عملگر جفت شده است. به‌منظور ارزیابی دقت نتایج، روش صفحه‌‌ی عملگر با 
روش شبیه‌سازی کامل ایرفویل، مقایسه شده است. همچنین برای اولین بار تأثیر پارامترهای مختلف روش صفحه‌‌ی عملگر بر دقت 
شبیه‌سازی جریان موردبررسی قرارگرفته است. درنهایت نیز کانتورهای فشار و ورتیسیته با روش صفحه‌‌ی عملگر محاسبه شده و نتایج 
آن با نتایج حل عددی کامل ایرفویل مقایسه شده است. نتایج به‌دست‌آمده حاکی از آن است که اگر چه روش صفحه‌ی عملگر در 
محاسبه‌ی پارامترهایی چون سرعت و فشار، دقت متوسطی دارد، ولی قادر است نیروهای آیرودینامیکی و ساختار جریان را با دقت قابل 

قبولی پیش‌بینی کند. از روش ارائه شده دراین تحقیق، می‌توان به عنوان ابزاری کارامد در مطالعه نمونه‌های پیچیده‌تر استفاده نمود.
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مقدمه-1 
در شبیه‌سازی‌های آیرودینامیکی مربوط به ایرفویل‌‌ها، طیف وسیعی از 
تکنیک‌های محاسباتی وجود دارد که توانایی هر یک در پیش‌‌بینی جنبه‌های 
مختلف عملکرد آن‌‌ها متفاوت است. روش‌‌هایی که در آن‌‌ها، ایرفویل به‌صورت 
کامل مدل می‌‌شوند هزینه‌‌ی محاسباتی گزافی دارند، علی‌الخصوص زمانی 
که چندین ساختار متفاوت و متحرک در میدان حل وجود دارد. چراکه این 
می‌‌باشند.  متحرک  و  پیچیده  شبکه‌بندی‌های  از  استفاده  نیازمند  مسائل، 
ساختار  از  مستقل  مدل‌‌های  یا  و  غیرنویراستوکسی  و  ارزان‌‌تر  مدل‌‌های 
عدم  و  کارایی  محدودیت  زیاد،  کننده‌‌ی  ساده  فرضیات  دلیل  به  گردابه‌ها 
نیستند  اعتماد  قابل  دنباله‌ها چندان  پیش‌‌بینی  در  توانایی ضعیف  یا  توانایی 
عملگر  روش‌‌های  از  آیرودینامیکی،  شبیه‌سازی‌های  از  بسیاری  در  لذا   .]1[
محاسباتی،  هزینه‌‌های  شدید  کاهش  باوجود  روش‌‌ها  این  می‌‌کنند.  استفاده 
دقت قابل قبولی دارند. در روش‌های عملگر با حذف هندسه جسم صلب و 
اعمال اثر نيروهاي آيروديناميکي به‌‌صورت جملات چاه و چشمه به معادلت 

ناوير-استوکس، رفتار جريان پيرامون جسم صلب شبيه‌‌سازي می‌شود. در اين 
روش‌ها به علت عدم مدل‌سازی هندسه جسم صلب، به یک شبکه‌بندی با 
قابليت  اين روش‌ها  احتياج است.  سلول‌‌های کمتر براي شبيه‌‌سازي جريان 
اثرات  کردن  لحاظ  و  جريان  دنباله  اجسام،  نوک  گردابه‌‌هاي  مدل‌سازی 
پیچیده،  جریان‌‌های  برای حل  دارند.  را  ورودي  جريان  ناپايايي  و  سه‌‌بعدي 
ایرفویل  داده‌‌های جدول‌بندی شده  از  منتج شده  نیروهای جسمی  می‌توان 
را در حلگر نویراستوکس تولید نمود. حلگر نویراستوکس می‌تواند مشخصات 
متفاوت  نسبی  سرعت‌‌های  و  مختلف  حمله  زوایای  به  توجه  با  را،  جریان 
ديسک، خط  دسته‌‌ي  به سه  عملگر  کند. روش‌های  محاسبه  مقطع  در هر 
و صفحه عملگر تقسيم می‌شوند که عموماً در شبیه‌سازی‌های توربین‌‌های 
بادی و آبی استفاده می‌‌شوند. روش ديسک عملگر اولين بار توسط سارنسن 
در  است.  داده‌شده  توسعه  محوري  تقارن  و  ناپايا  به‌‌صورت   ]2[ مايکن  و 
روش دیسک عملگر یک دیسک مجازی جایگزین روتور در میدان جریان 
می‌شود و عکس‌العمل توزیع نیروهای آیرودینامیکی وارد بر پره به معادلات 
سال  در  بار  اولين  براي  عملگر،  خط  مدل  می‌شوند.  اضافه  استوکس  ناویر 
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این  شد.  ارائه  الپسیس1  نرم‌افزار  تحت   ]3[ سورنسن  و  شن  توسط   ٢٠٠٢
از  نمايندگي  به  که  است  شعاعي  به‌صورت  عملگري  خطوط  شامل  روش، 
شبیه‌سازی  می‌کنند.  اثر  توربين  از  عبوري  سيال  بر  بادي  توربين  پره‌‌هاي 
نقطه  یا یک جسم صلب، توسط یک  ایرفویل  از روی یک  جریان عبوری 
نیرو کمی مشکل است. به همین خاطر شن و سورنسن ]4[ مدل دقیق‌تری 
از روش‌های عملگر را به نام صفحه‌‌ی عملگر توسعه دادند. نيروها در اين 
روش علاوه برجهت دهانه پره در راستاي وتر آن نيز توزيع می‌شوند؛ بنابراين 
نيروها فقط در راستاي دهانه  دقت بهتري نسبت به روش خط عملگر که 
توزيع می‌شوند؛ داراست. آن‌‌ها در این تحقیق، برای شبیه‌‌سازی توربین باد، 
نیروهای حجمی را توسط توابع توزیع تخمینی، بر سطح پره اعمال کردند. 
نتایج  می‌‌شد.  محاسبه  ایکس-فویل2  نرم‌افزار  توسط  تخمینی  توابع  این 
به‌دست‌آمده، حاکی از این بود که، این روش نسبت به روش‌‌های قبلی)خط 
و دیسک عملگر(، به‌خصوص در پیش‌‌بینی ساختار جریان انتهای پره روتور، 
دارای دقت بیشتری است. مرور مقالات، نشان می‌‌دهد که صفحه‌‌ی عملگر 
حاضر  حال  مقاله  در  است.  کوپل شده  نویراستوکس  حلگر  به یک  همواره 
از یک حلگر جریان تراکم‌ناپذیر به روش میانیابی اصلاح جرمی3 در قالب 
روش،  این   .]5[ است  شده  استفاده  محدود  المان  مبنای  بر  محدود  حجم 
روش  محدودیت‌‌های  با  ازاین‌رو  و  نموده  استفاده  هم‌‌مکان4  شبکه‌‌های  از 
شبکه‌ی جابجاشده مواجه نمی‌‌باشد. از طرف دیگر به علت ارضای مستقیم و 
بلاواسطه‌ی معادله‌ی پیوستگی، نسبت به روش‌‌هایی چون پواسون فشار5 و 
تراکم پذیری مصنوعی6 از مزیت نسبی بالاتری برخوردار است. ضمن آن‌که 
روند همگرایی آن نسبتاً بهتر از سایر روش‌‌ها می‌‌باشد. پاراکاش و پاتانکار7 
از  جرم،  بقای  معادله‌ی  کنترل  حجم  وجوه  در  سرعت‌‌ها  محاسبه‌ی  برای 
ادامه علیصادقی و  استفاده نمودند. در  نام سرعت جرمی  به  میدان سرعتی 
همکاران خواص و ویژگی‌‌های این روش و حساسیت‌‌های آن در مدل‌‌سازی 
ترم‌‌ها و اثرات ترم‌‌ها در کوپلینگ و دقت نتایج را مورد بررسی قرار دادند. 
وی همچنین با بازنگری در ایده‌ی اولیه، روشی ساده با دقت و کارایی بالا 
به نام میانیابی اصلاح جرمی 8 را مطرح کرد به‌نحوی‌که توسعه‌ی روش برای 
شبکه‌‌های بی‌سازمان و سه‌بعدی نیز با کمترین دشواری همراه باشد ]5 و 6[. 

1  ELLIPSYS
2  XFOIL
3  Mass corrected interpolation method
4  Collocated grid
5  Poisson equation
6  Artificial compressibility
7  Prakash & Patankar
8  Mass corrected interpolation method

با توجه به‌دقت و سرعت بالای این روش و امکان توسعه‌‌ی آن برای انواع 
مسائل سیالاتی، در تحقیق حاضر از حلگر مذکور استفاده گردیده است. مرور 
مقالات نشان می‌‌دهد در روش‌‌های عملگر، چندین پارامتر اساسی وجود دارد 
ابعاد شبیه‌‌سازی  انتخابی، نوع شبیه‌‌سازی، میدان حل و  بر اساس مدل  که 
و چگونگی  پارامترها  این  بررسی  با هدف  حاضر  تحقیق  می‌‌شوند.  انتخاب 
میانیابی اصلاح  نویراستوکس  با حلگر  کوپل کردن روش صفحه‌‌ی عملگر 
جرمی به شبیه‌سازی جریان تراکم‌ناپذیر حول یک ایرفویل ساکن می‌‌پردازد. 
در گذشته پژوهشگران متعددی، به شبیه‌سازی جریان حول ایرفویل به کمک 
روش‌های عملگر پرداخته‌اند اما هیچ کدام از آن‌ها، اثرات پارامترهای مهم 
نمونه‌های  بررسی  در  روش  این  از  و صرفاً  نکرده‌اند.  بررسی  را  روش  این 
از   ]7[ دونگ  و  احمدی  بابا  مثال،  برای  کرده‌اند.  استفاده  متفاوت سیالاتی 
و  جزر  توربین‌های  در  جریان  عددی  شبیه‌سازی  برای  عملگر  روش‌های 
مدی استفاده نمودند. یو و همکاران ]8[ از روش خط عملگر برای مطالعه‌ی 
دنباله‌های جریان در توربین‌های بادی محور افقی استفاده نمودند. وترهانس 
واماندگی  مدل‌های  و  عملگر  خط  از  همزمان  استفاده  با   ]9[ میکلنسن  و 
توربین  یک  آیرودینامیکی  و ضرایب  توان  محاسبه‌ی ضریب  به  دینامیکی 
بادی محور افقی پرداختند.در این تحقیق، برای اولین‌بار به جای استفاده از 
مدل صفحه‌ی عملگر در شبیه‌سازی نمونه‌های جدید، صرفاً به بررسی اثرات 

پارامترهای تاثیرگذار بر شبیه سازی پرداخته شده است.
در قسمت اول توضیحات مختصری در رابطه با حلگر میانیابی اصلاح 
جرمی آورده شده است. در بخش دوم مدل صفحه‌‌ی عملگر و پارامترهای 
مؤثر آن شرح داده شده است. در بخش سوم نتایج شبیه‌سازی جریان حول 
ایرفویل به کمک حلگر میانیابی اصلاح جرمی توسعه‌یافته با صفحه‌‌ی عملگر 
بر  پارامترهای مؤثر  اثر تمامی  نتایج ضمن بررسی  این  ارائه شده است. در 
دقت نتایج، کلیه‌‌ی پاسخ‌ها با نتایج حاصل از مدل کامل ایرفویل9 مقایسه 
گردیده است. نتایج نشان می‌‌دهد، در صورت استفاده از پارامترهای بهینه‌‌ی 
صفحه‌‌ی عملگر، ترکیب این تکنیک با یک حلگر مناسب دینامیک سیالات 
به‌علاوه  می‌‌گردد،  محاسباتی  هزینه‌های  شدید  کاهش  موجب  محاسباتی10 
نتایج به‌دست‌آمده در مقایسه با  مدل ایرفویل کامل، دقت قابل قبولی دارند.

حلگر میانیابی اصلاح جرمی-2 
روش‌‌های حجم محدود بر مبنای المان محدود11 از روش‌هایی هستند 

9  Full-CFD
10  CFD-AS
11  Control-volume-based finite element
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که از مزایای حجم محدود و المان محدود به‌صورت توأمان بهره می‌برند. 
اين ويژگی‌ها توسط باليگا1 و پاتانکار2 ]10[، برای المان‌‌های مثلثی به‌خوبی 
نشان داده شده است. استفاده از این متدها، توسعه‌ی حلگر را برای شبکه‌های 
بی‌سازمان به‌راحتی امکان‌پذیر می‌نماید. حلگر استفاده شده، یک حلگر جریان 
قالب  با روش میانیابی جرمی اصلاح‌شده است که در  تراکم‌ناپذیر دوبعدی 
روش‌های حجم محدود بر مبنای المان محدود قرار دارد ]5 و 6[. در ادامه 
نحوه‌‌ی گسسته‌سازی معادلات و پیاده‌‌سازی این الگوریتم به‌صورت مختصر 

توضیح داده شده است.

گسسته سازی میدان به روش حجم کنترل بر مبنای المان محدود-2 -1 
تا  گردد  گسسته  می‌بايست  حل  ميدان  جريان،  معادلات  حل  برای 
معادلات مزبور روی هر يک از المان‌ها، گسسته شده و پس از محاسبه‌ی 
شارهای عبوری و انتگرال‌گیری روی سطوح المان، دستگاه معادلات جبری 
زير  و  المان‌ها  به همراه  اين شبکه،  از  نمونه‌ای   1 در شکل  تشکيل گردد. 

حجم‌های کنترل آن نشان داده شده است.
در اين شبکه گره‌های محاسباتی، همان نقاط تشکیل‌دهنده‌ی المان‌ها در 

1  Baliga
2  Patankar

نظر گرفته می‌شوند و اطلاعات و مقادير کميت‌های جريان اعم از متغیرهای 
اولیه فشار و مؤلفه‌های سرعت در اين نقاط گوشه ذخيره می‌گردند. مختصات 
در مرکز هر المان تعریف می‌گردد. محورهای مختصات محلی  ( , )ξ η محلی
هر یک از المان‌ها را به سه زیرحجم کنترل تقسیم می‌نماید. هر زیرحجم 
کنترل تنها با یک گره در ارتباط بوده و قسمتی از حجم کنترل آن گره را 
تشکیل می‌دهد؛ بنابراین هر گره را تعدادی زیرحجم کنترل از المان همسایه 
و مجاور احاطه می‌‌کند که حجم کنترل مربوط به آن گره را به وجود می‌آورد. 
برای محاسبه‌ی مقادير کميت‌ها در نقاط انتگرال‌گیری از تابع ميانيابی خطی 

المان‌های مثلثی به‌صورت زیر می‌توان استفاده نمود.
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ip, تابع شکل المان  nN iϕ مقادیر کمیت در گره‌های المان بوده و  که 
مثلثی هستند.لازم به ذکر است که تمامی مختصات به کار گرفته شده در 
روابط فوق، مختصات عمومی بوده و از مختصات محلی استفاده نشده است. 
با مشتق‌گیری از رابطة )2( مشتق هر کمیت دلخواه در داخل المان به صورت 

زیر قابل محاسبه است.

 
 .المان هر کنترل هایزیرحجم و هاکنترل حجمشماتیک  :1 شکل

Fig. 1. A schematic of an element control volume and sub-control volume on unstructured grids. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 1. شماتیک حجم کنترل‌ها و زیرحجم‌‌های کنترل هر المان.

Fig. 1. A schematic of an element control volume and sub-control volume on unstructured grids.
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گسسته سازی معادلات حاکم-2 -2 
آرام،  لزج  غيردائم  تراکم‌‌ناپذير  جريان  بر  حاکم  معادلات  انتگرالی  فرم 
اعم از معادلات بقای جرم و ممنتوم در جهات مختصات دوبعدی را می‌توان 

به‌صورت زير نمایش داد.
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بوده و سایر  نرمال سطح  بردار  yds مؤلفه‌های  و xds روابط فوق  در 
پارامترها به‌صورت زیر تعریف می‌گردند.

)4(

(1) 
3

,
1

ip n n
n

N


  

 

(2) 
3 3

,
,

1 1

ip n
n x n n

n n

N
D

x x


 


   

   

 

(3) 
( )

( )

x yV S

x yS v

Q d E ds F ds
t

G ds H ds Idv


  



 

 
 

 

 

(4) 

0
, ( ) ,

( )

0
( ) , ,
( )

0 0
,

xx

xy

xy u

vyy

u
Q u E u u p

v u v

v
F v u G

v v p

H I s
s


 
 


 
 





   
        
   
   

  
      

      
          
       

 

 

(5) 1&2,

1&2, ,

( )

( )

x ySCVi SS i

x ySS i SCV i

Q d E ds F ds
t

G ds H ds I dv


  



 

 
 

 

 

(6) . . ( . .) 0Mom Eq u Mass Eq  
 

(7) ip up
ip

up

u uuq q
s s

 



 

 

 

(8) 
4

,
1

up up n n
n

u N U


  

 

(9) 
4

,
1

x n n
n

p D P
x 




  

 

�

P فشار،   ، y x و  v مؤلفه‌های سرعت در جهات  u و  در روابط فوق، 
می‌باشند.  برشی  تنش  تنسور  مؤلفه‌های   yyτ و  xyτ ، xxτ و  چگالی   ρ
 )5( معادله‌ی  المان‌ها،  از  یک  هر  روی  معادلات  دستگاه  تشکیل  به‌منظور 
می‌باید روی هر یک از زیرحجم کنترل‌ها اعمال گردد. در رابطه‌ی زیر، این 

کار به‌صورت نمونه برای زیرحجم کنترل شماره i انجام شده است.
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 SS1 & نشان دهنده‌ی دو سطح داخلی ) ,SS i1 2 که در رابطه‌ی فوق 
i المان می‌باشند. لازم به ذکر است که سطوح  ( زیرحجم کنترل  SS 2 و 
خارجی در فرآیند گردآوری زیرحجم‌های کنترل هر گره، یکدیگر را حذف 

می‌نمایند؛ بنابراین نیازی به محاسبه‌ی شارهای گذرنده از آن‌ها نمی‌باشد.

کوپلینگ میدان سرعت و فشار-2 -3 
و  سرعت  ميدان  بودن  منفک  از  ناشی  شطرنجی،  صفحه  نوسانات 
نامناسب  مدل‌سازی  نيز، دلايلی چون  آن  علل  بيان  در  که  می‌باشند  فشار 
اين  محاسبه‌ی  در  جريان  فيزيک  نگرفتن  نظر  در  و  وجهی  سرعت‌های 
معادلة  در  می‌بايست  نوسانات  مشکل  حل  برای  گردید.  مطرح  سرعت‌ها 
معادلة  ترکيب  از  که  استفاده شود  ديگری  وجهی  از سرعت‌های  پيوستگی 
ممنتوم و جرم به دست می‌آيند. اين سرعت‌های وجهی را سرعت‌های جابجا 

کننده1 می‌نامند و برای محاسبه‌ی آن رابطه‌ی زير معرفی شده است:
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همان‌گونه که در رابطة فوق مشاهده می‌شود، در روش ارائه شده توسط 
کریمیان و اشنایدر خطای معادلة جرم با ضریبی از سرعت به انتهای معادلة 
ممنتوم افزوده شده است. بدین ترتیب سرعت محاسبه شده به صورت ضمنی 
بقای جرم را نیز در بر دارد. کریمیان و اشنایدر نشان دادند که فرمولاسیون 
ارائه شده توسط آن‌ها، رفتاری مشابه با معادلة پواسون فشار را نتیجه می‌دهد.

مدل‌سازی ترم‌ها در سرعت‌های جرمی و جابجاشونده-2 -4 
در این بخش روش‌های مختلف مدل‌سازی ترم‌های حاضر در سرعت 
جابجاشونده و سرعت جرمی یا جابجاکننده برحسب مقادیر گرهی موردبررسی 

قرار می‌گیرد.

ترم گذرا-2 -4 -1 
این  اثرات  مدل‌سازی،  دو  هر  برای  انجام‌شده  عددی  بررسی‌های  در 
مواردی  در  حتی  و  ناچیز  بسیار  محاسبات  دقت  و  همگرایی  درروند  ترم 
نامطلوب مشاهده شده است. بااین‌وجود، نتایج نشان می‌دهند که وجود ترم 
افزایش  زمانی در مدل‌سازی سرعت‌های جابجاکننده و جابجاشونده ضمن 
پیچیدگی‌های روش و حجم محاسبات آن، درروند همگرایی و دقت محاسبات 

1  Convecting velocity



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 54، شماره 5، سال 1401، صفحه 1047 تا 1080

1051

بنابراین، حذف  ایجاد می‌نماید؛  خصوصاً در گام‌های زمانی کوچک اختلال 

این ترم از معادلة ممنتوم مدل‌سازی سرعت انتگرال‌گیری انجام شده است.

ترم جابجایی-2 -4 -2 

مقدار مشتق سرعت در راستای جریان نیز با استفاده از مقدار بالادستی 

و مقدار نقطة انتگرال‌گیری به‌صورت کاملًا ضمنی به‌صورت زیر مدل‌سازی 

می‌گردد.
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∆ups فاصلة این  upu مقدار سرعت در نقطة بالادست و  در رابطة فوق 

نقطه تا نقطة انتگرال‌گیری می‌باشد. برای محاسبة نقطة بالادست از رابطه‌‌ی 

ذیل استفاده می‌‌گردد.
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ترم فشار-2 -4 -3 

اختلاف  به‌صورت  ترم  این  مدل‌سازی  مستلزم  فشار  پخشی  ماهیت 

شکلی  توابع  از  استفاده  با  بنابراین  می‌باشد؛  دوخطی  یابی  میان  و  مرکزی 

مقدار این مشتق در نقاط انتگرال‌گیری محاسبه می‌گردد.
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ترم لزجت-2 -4 -4 

زده  تقریب  زیر  به‌صورت  سرعت  لاپلاس  ترم  این  مدل‌‌سازی  برای 

می‌شود.
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 مقیاس طول پخشی یا نفوذی1 بوده و نحوة محاسبة  که در رابطة فوق
 du آن برای المان‌های چهاروجهی و سه‌وجهی در مرجع ]5[ ارائه شده است. 
نیز از میان یابی دوخطی سرعت در نقطة انتگرال‌گیری موردنظر، به‌صورت 

زیر به دست می‌آید.
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به‌صورت  انتگرال‌گیری  نقطة  و  نقاط گرهی  این روش سرعت‌های  در 
کاملًا ضمنی در محاسبات وارد می‌شوند.

ترم خطا یا باقیمانده-2 -4 -5 
و  جریان  راستای  در  باید   )6( رابطة  در  باقیمانده‌ی جرمی  یا  ترم خطا 

به‌صورت زیر بازنویسی گردد.
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حال، ترم در جهت جریان به‌گونه‌ای مدل می‌گردد که متوسط وزنی از 
مقادیر بالادستی و پایین‌دستی سرعت به‌صورت زیر به دست آید:
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dn نشان دهندة سرعت پایین‌دستی جریان  که در رابطة فوق زیرنویس
قابل  می‌گردد،  محاسبه  بالادست  سرعت  که  روشی  همان  به  و  می‌باشد 
محاسبه است. سایر ترم‌های رابطة )12( نیز با استفاده از مشتقات تابع شکل 

معرفی‌شده در رابطه )2( از تکرار قبل قابل محاسبه است.

تکنیک صفحه‌‌ی عملگر-3 
ایده اصلی نظریه صفحه‌‌ی عملگر بدین‌صورت است که ایرفویل، توسط 
نیروهاي حجمی بیان می‌شود و این نیروها، جایگزین ایرفویل واقعی هستند. 

1  Diffusion length scale
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 ]11[ همکاران  و  مطالعات شن  اساس  بر  روش  این  حاضر،  حال  مقاله  در 
پیاده‌سازی شده است.

معادلات حاکم-3 -1 
با حل  و  ثابت  چگالی  فرض  با  را  ایرفویل  حول  جریان  رفتار  می‌توان 
صورت تراکم‌ناپذیر معادلات ناویر-استوکس با دقت بالایی توسط معادله )5( 
پیش‌‌بینی نمود. این معادله با استفاده ازروش میانیابی تصحیح جرمی 1 ]5[ 
با بهره‌‌گیري از جدول مشخصات دوبعدي  حل می‌‌شوند. نیروهاي حجمی، 
برای  تعیین می‌شوند.  زاویه‌های مختلف حمله  در  پسا  و  برا  توزیع ضرایب 
جریانی که از ایرفویل عبور می‌‌کند، یک مرجع دوبعدی )oxy( انتخاب‌شده 
x آن منطبق شده و مقطع ایرفویل،  است. به‌طوری‌که جریان آزاد بر محور 
حجمی  نیروی  می‌‌چرخد.   Ω زاویه‌‌ای  سرعت  با   ، ( )O مرجع  مبدأ  حول 
ایرفویل  داده‌‌های  توسط جدول  می‌شود،  وارد  دوبعدی  ایرفویل  یک  بر  که 
مفروض، به دست می‌‌آید ]12[. در شکل 2، تصویر شماتیک صفحه‌‌ی عملگر 

با خط قرمز نمایش داده شده است.
ترم نیروی حجمی موجود در معادله‌‌ی نویراستوکس توسطِ رابطه‌‌ی )14( 

محاسبه می‌‌شود:
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1  Mass corrected interpolation method

c وتر ایرفویل  DC ضریب درگ،  LC ضریب لیفت،  در رابطه‌‌ی )14(،
فرمول‌های  از  که  می‌‌باشد  ایرفویل  در طول  نیروی حجمی  توزیع  distF و 
راستای  در  نیرو  توزیع  در   ، distF تأثیر  نحوه‌‌ی  می‌‌شود.  محاسبه  تجربی 

صفحه‌‌ی عملگر، به‌صورت شماتیک در تصویر 3 نشان داده شده است.
relV سرعت نسبی است که در ایرفویل توسط رابطه‌‌ی  در رابطه‌‌ی )14(،

)15( محاسبه می‌‌شود.
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است  کنترلی  نقطه‌‌ی  در  سرعت   ، ( , )c cu v=cu ،)15( رابطه‌‌ی  در   
آن،  از  خارج  یا  وتر(  دنباله‌‌ی  و  جلو  بین  )نقطه‌ای  وتر  روی  نقطه  این  که 
سرعت ایرفویل در مختصات مرجع می‌‌باشد  ( , )u v=u0 0 0 انتخاب می‌‌شود. 
) سرعت القاشده توسط گردش محدود حول ایرفویل، در  , )in in inu v=u و 
نقطه‌‌ی کنترلی می‌‌باشد. سرعت القایی توسط رابطه‌‌ی بیوساورات از رابطه‌‌ی 
)16( محاسبه می‌‌شود. نحوه‌‌ی محاسبه‌‌ی سرعت القایی به‌صورت شماتیک 

در تصویر 4 نشان داده شده است.
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 عملگر )ایرفویل( یصفحه مدل شماتیک :2 شکل

Fig. 2. A schematic of the Actuator Surface model (airfoil). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 2. شماتیک مدل صفحه‌‌ی عملگر )ایرفویل(

Fig. 2. A schematic of the Actuator Surface model (airfoil).
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یکه  بردار  k دامنه،  در  اختیاری  نقطه‌‌ی  یک   x ،)16( رابطه‌‌ی  در 
لبه  محلی  مختصات   tl حمله،  لبه  محلی  مختصات   ll سطح،  بر  عمود 
فرار، می‌‌باشند. همچنین رابطه‌‌ی بین گردش و لیفت ایرفویل، توسط قانون 

کوتاژوکوفسکی محاسبه می‌‌گردد.
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 α φ و زاویه حمله  هنگامی‌که سرعت نسبی معلوم شد. زاویه جریان 
توسط روابط )18( تا )19( مشخص می‌‌شوند.
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نقطه‌‌ی  می‌‌باشد.  تاب2  و  پیچ1  زاویه‌‌ی  دو  جمع  β  ،)19( رابطه‌‌ی  در 

1  Pitch
2  Twist

کنترلی باید در یک‌فاصله محدود از ایرفویل انتخاب شود. معمولًا این فاصله 
را برابر با طول وتر ایرفویل در نظر می‌‌گیرند. ازآنجاکه نیروها مستقیم بر وتر 
ناگهانی و شدید  لبه‌‌ی حمله تغییرات  اثر می‌‌کنند، ممکن است در نزدیکی 
واگرا شدن جواب  ناپایا شدن حل و  باعث  تغییرات ممکن است  این  باشد. 
شود. جهت جلوگیری از ایجاد چنین مشکلی، تابع توزیع نیرو توسط رابطه 

)20( تعریف می‌‌شود ]12[.
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η تابع توزیع گوسین می‌‌باشد: که در آن 

)21(

(11) 2
2

d ipu u
u 


   

 

(11) 
4

, ,
1

d ip ip n n
n

u N U


 

 

(12) 
u vu
x y

u u vq v u
s y y

 

  

  
    
  

 
  

 

 

(13) dn up
ip

dn up

u uuq q
s s s

 



  

 

 

     2
2

1
2D rel L L D D distf x V c C e C e F x  (14) 

 

(15)                                                                                                      0 0V ( ,v )rel c in c inu u u v v     

 

(16)                                                                                                           1 ( ) ( )
2 2

ku
t

l

l

in
l

l x l dl  


  

(17)                                                                                                                 ( ) ( )kl relL l e V l  

 

(18)                                                                                                                     1 0

0
tan c in

c in

v v v
u u u

   


 
 

(19)                                                                                                                                          
 

(21)                                                                                             
2

2
0

( ) f

( ). ( )

b D
c

D

f x

f l x l dl









  


 

(21)                                                                                                               2
2
1( ) exp[ ( ) ]r r 
 

  
�

بهترین  است.  وابسته  شبکه  ابعاد  به   ε پارامتر   ]13[ مرجع  اساس  بر 
وتر  اندازه   %25 الی   %14 اندازه  به  دوبعدی  میدان‌‌های  برای   ε انتخاب 

 

 
 : شماتیک توزیع نیروی حجمی در راستای ایرفویل3 شکل

Fig. 3. A schematic of a distribution of body force along an airfoil. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 3. شماتیک توزیع نیروی حجمی در راستای ایرفویل

Fig. 3. A schematic of a distribution of body force along an airfoil.
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ایرفویل می‌‌باشد. در شکل 5 نحوه‌‌ی تأثیر تابع توزیع گوسین در میدان حل، 
به‌صورت شماتیک نمایش داده شده است.

ایرفویل در  توزیع فشار  نمودارهای  از  distF می‌‌توان  توزیع  تابع  برای 
زوایای حمله‌‌ی متفاوت استفاده نمود. این نمودارها توسط نرم‌افزار ایکس-

فویل1 برای ایرفویل موردنظر استخراج شده‌‌اند. سپس نمودارهای حاصله با 
استفاده از نرم‌‌افزار تجاری تیبل کرو2 فرموله شده، و درروش سطح عملگر 

مورد استفاده قرار می‌‌گیرند. 

1  Xfoil
2  TableCurve2D

 

 
 باشد.حمله می یی یک برابر وتر از لبهرلی که به فاصلهکنت یسرعت در نقطه یمحاسبهی : شماتیک نحوه4 شکل

Fig. 4. A schematic of calculation of velocity at a control point that is chosen to be one chord in front of an airfoil. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 4. شماتیک نحوه‌‌ی محاسبه‌‌ی سرعت در نقطه‌‌ی کنترلی که به فاصله‌‌ی یک برابر وتر از لبه‌‌ی حمله می‌‌باشد.

Fig. 4. A schematic of calculation of velocity at a control point that is chosen to be one chord in front of 
an airfoil.

 
 توزیع نیرو در میدان حل توسط تابع گوسین :5 شکل

Fig. 5. Schematic of Gaussian distribution applied to volume force in field solution 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 5. توزیع نیرو در میدان حل توسط تابع گوسین

Fig. 5. Schematic of Gaussian distribution applied to volume force in field solution
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شبیه‌سازی‌های عددی-4 
همان‌طور که قبلًا اشاره شد، هدف مطالعه، توسعه حلگر میانیابی اصلاح 
عملگر  صفحه‌‌ی  کمک  به  ایرفویل  حول  جریان  شبیه‌سازی  برای  جرمی 
می‌‌باشد. در تصویر 6 الگوریتم توسعه‌یافته این حلگر به‌صورت شماتیک نشان 
ناکا 0015  ایرفویل  این تحقیق،  در  استفاده  مورد  ایرفویل  است.  داده شده 
می‌باشد. این ایرفویل متقارن در رژیم‌های رینولدز پایین ‌پرکاربرد می‌باشد. 
روند انجام کار به این صورت است که در ابتدا با روش میانیابی اصلاح جرمی 
و مدل کامل Full-CFD ایرفویل ناکا 0015 در جریان تراکم‌ناپذیر و لزج 
با عدد رینولدز 1100 مورد تحلیل قرار می‌گیرد، سپس نتایج حاصل از این 

تحلیل با ایرفویل شبیه‌سازی‌شده با روش میانیابی اصلاح جرمی- صفحه‌ی 
میانیابی  روش  بررسی  می‌گیرند.  قرار  مقایسه  مورد   CFD-AS عملگر 
اصلاح جرمی1 برای توانایی در مدل‌سازی ایرفویل ناکا 0015 و دیگر مسائل 
آیرودینامیکی در مراجع ]5 و 6[ نشان داده شده است و نتایج این بررسی‌ها 
کد  ناکا 0015 می‌یاشد.  ایرفویل  مدل‌سازی  در  آن  مطلوب  توانایی  گویای 
پیاده سازی شده و روش مذکور بر اساس معادلات غیردائم بنا شده است و 
امکان حل مسائل غیردائم را نیز دارا می‌باشد. اما در تحقیق حاضر تنها مسائل 
دائم مورد توجه قرار گرفته است تا در قدم نخست تخمین مناسب دنباله دائم 

1  MCIM

 

 

 CFD-AS افتهیتوسعهالگوریتم حلگر  :6شکل

Fig. 6. Process diagram of the Flow solver (combination of MCIM solver and AS). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

CFD-AS شکل 6. الگوریتم حلگر توسعه‌یافته

Fig. 6. Process diagram of the Flow solver (combination of MCIM solver and AS).
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جریان پیرامون ایروفیل با روش صفحه عملگر و حلگر میانیابی اصلاح جرمی 
مورد بررسی قرار گرفته و پارامترهای مؤثر در میزان دقت این شبیه سازی 
مورد بررسی قرار گیرد. برای بررسی پارامترهای تأثیرگذار درروش صفحه‌ی 
عملگر و بهبود این روش، مجموعه‌ای از شبیه‌سازی‌های گوناگون انجام شده 
است. این مطالعه‌ی پارامتری مارا در یافتن مؤثرترین پارامترها برای بهترین 
عملکرد صفحه‌ی عملگر یاری می‌دهد. پارامترهای موردبررسی شامل محل 
نقطه کنترلی،پهنای تابع فیلتر گوسی و تعداد ‌چشمههای توزیع‌شده بر روی 
صفحه‌ی عملگر می‌باشد. در ادامه هریک از این پارامترها به تفضیل توضیح 
 8 جریان  حمله  زاویه  گرفته،  مطالعات صورت  تمامی  در  شد.  خواهند  داده 
درجه، عدد رینولدز 1100، و طول وتر ایرفویل برابر با 1 متر در نظر گرفته 

شده است.

پارامترهای مهم در روش صفحه‌‌ی عملگر-4 -1 
 1- 1- 4-η پارامتر 

طبق توضیحات بخش قبلی، برای اینکه نیروهای وارد بر ایرفویل باعث 
 η ایجاد ناپیوستگی در حل نشوند و حل مسئله را واگرا نکند، از تابع توزیع 
استفاده می‌‌شود ]12[. پارامترهای زیادی، مانند نوع شبکه‌بندی میدان حل، 
انتخاب مدل این تابع توزیع  ... در  دوبعدی یا سه‌بعدی بودن میدان حل و 
مؤثر هستند. در بیشتر شبیه‌سازی‌های دوبعدی از تابع توزیع گوسین استفاده 

شده است.
 2- 1- 4-ε پارامتر 

ε، نيروي محاسبه‌شده المان‌های ایرفویل را بر روي شبکه‌بندی توزيع 

می‌کند. با اين کار اندازه نيروي تصوير شده و فاصله محل اعمال نيرو از مرکز 
المان مربوط به آن نيرو تعيين می‌شود. اين پارامتر بايد به‌اندازه کافي بزرگ 
باشد تا از نوسانات و اغتشاشات عددي جلوگيري شود. همچنين بايد به‌اندازه 
کافي کوچک باشد تا منجر به تخمين کمتر يا بيشتر از ميزان واقعي توان 
، چندين روش وجود  ε محاسبه‌شده توربين نشود ]14[. براي انتخاب پارامتر 
دارد که در بیشتر مقالات، از يک روش نوين نسبت به ساير روش‌ها به نام 
روش توزيع بيضوي استفاده شده است. معادلات مورداستفاده در اين روش 

ε به‌صورت روابط )22( تا )24( می‌باشند: براي تعيين مقدار 
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 ،R ، اندازه شبکه‌بندی ، r∆ در معادلات فوق، AR، نسبت منظري، 
در تابع  ε ) طول وتر هوابر است. در شکل 7، اثرات پارامتر  )C r شعاع پره، 

توزیع گوسی، به‌صورت شماتیک نمایش داده شده است.

 

 متفاوت با چند  یگوس عیتابع توز :7شکل 

Fig. 7. Gaussian distribution function with several different  . 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

ε متفاوت شکل 7. تابع توزیع گوسی با چند 

Fig. 7. Gaussian distribution function with several different ε .
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 3- 1- 4-distF پارامتر 
ایرفویل  طول  در  نیروی حجمی  توزیع  distF شد،  گفته  که  همان‌‌طور 
مطرح  که  سؤالی  اما  می‌‌شود.  محاسبه  تجربی  فرمول‌های  از  که  می‌‌باشد 
می‌‌آیند؟  دست  به  چگونه  تجربی  فرمول‌‌های  این  که  است  این  می‌‌شود 
توزیع  توابع  از  گرفته‌اند  کار  به  را  مختلفی  توزیع  توابع  مختلف  محققان 
اختلاف  توزیع  از  که  و سورنسن  توسط شن  آن  آخرین  تا  خطی، سهموی 
فشار بالا و پایین ایرفویل استفاده کرده‌اند. با توجه به اینکه مقدار نیروهای 
و  بالا  فشار  اختلاف  به  وابسته  زیادی  حد  تا  ایرفویل  بر  وارد  ایرودینامکی 
پایین ایرفویل می‌باشند )و تا حد کمتری به توزیع نیروی اصطکاک سطحی 
وابسته می‌باشند( لذا توزیع به‌دست‌آمده از اختلاف فشار بالا و پایین ایرفویل 
می‌تواند نزدیک‌ترین توزیع به واقعیت باشد. ازاین‌رو می‌توان رابطه‌ی زیر را 

برای محاسبه‌ی اختلاف فشار در سطح ایرفویل به کار برد.
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که ضریب فشار به‌صورت زیر تعریف می‌شود:
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distF همان نمودارهای توزیع ضریب فشار برای ایرفویل در  تابع توزیع 
رینولدز در رژیم جریان  اعداد مختلف  زوایای مختلف حمله و همچنین در 
برای  ایکس-فویل1  نرم‌افزار  از  استفاده  با  سورنسن  می‌باشد.  تراکم‌ناپذیر 
تمامی زوایای حمله، این توزیع را به دست آورده و به‌صورت یک تابع از زاویه 
حمله استخراج کرده است. این تابع تنها برای رینولدز 1 میلیون استخراج‌شده 
و باید برای سایر رینولدزها نیز تغییر یابد. این موضوع نیاز به بررسی بیشتر را 
نشان می‌دهد. استفاده از حلگرهای نویراستوکس اگرچه جواب‌‌های دقیق‌‌تری 
ارائه می‌‌دهند ولی هزینه‌‌بر هستند. بااین‌وجود نتایج کد ایکس-فویل حاکی 
برای  لذا  دارند.  نویراستوکس  با حلگر‌‌های  ناچیزی  اختلاف  آن است که  از 
محاسبه‌‌ی توزیع نیرو معمولًا از کد ایکس-فویل استفاده می‌‌کنند. داده‌‌های 
تیبل- مانند  نرم‌‌افزارهایی  توسط  را می‌‌توان  ایکس-فویل  توسط  تولیدشده 

کرو2 به روابط تجربی تبدیل نمود. معادله‌‌ی )27( رابطه‌‌ی به‌دست‌آمده برای 

1  Xfoil
2  TableCurve2D

عدد رینولدز 1100 را نشان می‌‌دهد.
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زاویه  بازه‌های  در  , , , , , ,a b c d e f gC C C C C C C تابع‌های   
مختلفی  معادلات  θ≤ ≤25 85 و  θ≤ ≤13 25 و θ≤ ≤0 13 حمله‌های 
ایکس- نرم‌افزار  از  اختلاف ضریب فشار حاصل  توزیع  در تصویر 8  دارند. 

زوایای  در  تیبل-کرو  نرم‌افزار  از  حاصل  یافته  تطابق  نمودارهای  با  فویل 
مختلف نشان داده شده است.  

پارامتر مکان نقطه‌‌ی کنترلی-4 -1 -4 
C. بیان می‌شود، نقطه‌ای است که در آن،  PX این پارامتر که به‌اختصار 
داده‌های سرعت و زاویه‌ی جریان محاسبه می‌شود و با توجه به اطلاعات به 
دست آمده، زاویه حمله‌ی مؤثر بر روی ایرفویل محاسبه می‌گردد. برای اینکه 
اعمال‌شده  چشمه‌های  با  که  است  لازم  شود  محاسبه  به‌درستی  زاویه  این 
کنترلی  نقطه‌ی  مکان  محاسبه‌ی  برای  باشد.  داشته  محدودی  فاصله‌ی 
این  نظر می‌گیرند.  در  قطر صفحه  از  تابعی  به‌عنوان  را  فاصله  این  معمولًا 
از  حاصل  اغتشاشی  سرعت‌های  که  باشد  داشته  قرار  درجایی  باید  صفحه 
حضور ایرفویل در آن نقطه صفر باشد و این اتفاق در یک برابر وتر ایرفویل، 
و  هوا  مکش  تأثیر  ازلحاظ  موضوع  این  می‌افتد.  اتفاق  حمله  لبه‌ی  از  قبل 
متعاقباً حضور سرعت‌های القایی صحت دارد. به علاوه، سورنسن اظهار نمود 
باید در یک تا دو برابر وتر در بالادست چشمه‌های  که این فاصله معمولًا 

صفحه‌ی عملگر قرار داشته باشد.

نتایج-5 
بررسی استقلال حل از شبکه‌‌ی روش صفحه‌‌ی عملگر-5 -1 

برای بررسی استقلال از شبکه‌ی محاسباتی مربوط به صفحه‌‌ی عملگر 
از شبکه‌هایی با تعداد سلول‌های متفاوت استفاده‌شده است. زاویه‌ی محوری 
φ از لبه‌ی حمله‌ی ایرفویل شروع‌شده و به‌صورت پادساعت‌گرد تغییر کرده 
φ مربوط به سطح زیرین ایرفویل و نیمه‌‌ی دوم آن  است. نیمه‌ی اول بردار 
در شکل   φ بردار  تغییر  نحوه‌ی  می‌‌باشد.  ایرفویل  بالای  به سطح  مربوط 
برای  استفاده شده  بندی  9 نشان داده‌شده است. در تصاویر 10و11 شبکه 
روش‌های میانیابی اصلاح جرمی Full-CFD و میانیابی اصلاح جرمی-

ترتیب نشان داده شده است. در مطالعه‌ی  به   CFD-AS صفحه عملگر 
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(c) (d) 
 45درجه، ج( 25درجه ، ب(  11الف( یحملهدر زوایای  1111ز ددر رینول 1115اختلاف ضریب فشار برای جریان عبوری از ایرفویل ناکا  :8شکل

 درجه 85درجه، د(

Fig. 8. Pressure coefficient difference for flows past a NACA 0015 
airfoil at a Reynolds number of 1100 and angles of attack of a) 10 deg, b) 25 deg, c) 45 deg, d) 85 deg 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 8. اختلاف ضریب فشار برای جریان عبوری از ایرفویل ناکا 0015 در رینولدز 1100 در زوایای حمله‌ی الف(10 درجه ، ب( 25 
درجه، ج(45 درجه، د(85 درجه

Fig. 8. Pressure coefficient difference for flows past a NACA 0015
airfoil at a Reynolds number of 1100 and angles of attack of a) 10 deg, b) 25 deg, c) 45 deg, d) 85 deg
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بیضی دوم با مشخصات (a,b) (=1/2، 6/1) اقطار کوچک و بزرگبا ، بیضی اول پارامترها مکان هندسی نقاط محل محاسبهشماتیک  :9شکل 

(1 ،5/3=)(a,b)(=7، 2)، بیضی سوم با مشخصات(a,b) 

Fig. 9. Schematic of Locus of the points where parameters are calculated. Lengths of major and minor radii for first 
ellipse is (a,b)=(2.1,0.6), second ellipse (a,b)=(3.5,1), third ellipse (a,b)=(7,2)  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 9. شماتیک مکان هندسی نقاط محل محاسبه پارامترها، بیضی اول با اقطار کوچک و بزرگ )a,b( =)2/1 ،0/6(بیضی دوم با 
)a,b(=)7 ،2(بیضی سوم با مشخصات ،)a,b(=)3/5 ،1( مشخصات

Fig. 9. Schematic of Locus of the points where parameters are calculated. Lengths of major and minor 
radii for first ellipse is (a,b)=(2.1,0.6), second ellipse (a,b)=(3.5,1), third ellipse (a,b)=(7,2) 

 

 

 CFD-ASمطالعه در  16814, 11211, 2342 یهاسلولعملگر با تعداد  یروش صفحه یمحاسبات یهاشبکه :11 شکل

Fig. 10. Mesh-grids of CFD-AS study for NACA 0015 with total number of mesh cells 16814,11210, and 2342  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

CFD-AS شکل 10. شبکه‌های محاسباتی روش صفحه‌ی عملگر با تعداد سلول‌های 2342, 11210, 16814 در مطالعه

Fig. 10. Mesh-grids of CFD-AS study for NACA 0015 with total number of mesh cells 16814,11210, and 2342 
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 Full-CFDی در مطالعه 1115ناکا لیرفویا یمحاسبات شبکه: 11 شکل

Fig. 11. Mesh grids of Full-CFD study for NACA 0015 with total number of mesh cells 23076 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Full-CFD شکل 11. شبکه‌ محاسباتی ایرفویل ناکا0015 در مطالعه‌‌ی

Fig. 11. Mesh grids of Full-CFD study for NACA 0015 with total number of mesh cells 23076

شبکه‌ی  در  سلول   23076 تعداد  از   Full-CFD یا  ایرفویل  کامل  مدل 
استقلال  به  مربوط  نمودار   12 شکل  در  است.  گردیده  استفاده  محاسباتی 
مشخص  نمودارها  از  که  همان‌گونه  است.  شده  داده  نشان  شبکه  از  حل 
اختلاف  پنجم  و  چهارم  سوم  شبکه‌های  با  دوم  و  اول  شبکه‌های  می‌باشد 
بیشتری داشته و از دقت کافی برخوردار نمی‌باشند. اختلاف ضریب فشار در 
با  ازاین‌رو شبکه‌ی چهارم  ناچیز می‌باشد  شبکه‌های سوم و چهارم و پنجم 
تعداد سلول‌های 13054 به‌عنوان شبکه‌ی مطلوب برای ادامه‌ی شبیه‌سازی 
از  نتایج حاصل  قرارگرفته است. ضمناً  روش صفحه‌ی عملگر مورداستفاده 
مطالعه‌‌ی مدل کامل ایرفویل با عنوان نویر استوکس غیر تراکم پذیر1 جهت 
ارائه  آورده شده است. در شکل 13 روند همگرایی متوسط خطاها  مقایسه 
شده است. سطح خطا در حلگر میانیابی جرمی – صفحه عملگر2، 8-10 در 

نظر گرفته شده است. 

1  INS
2  CFD-AS

 2- 5-) ε نتایج بررسی پارامتر پهنای تابع فیلتر گوسی )
اساس  ε می‌باشد.  فیلتر گوسی  تابع  پهنای  موردبررسی  پارامتر  اولین 
به‌صورت  اعمال چشمهها  است که  پایه  این  بر  تابع گوسی  این  از  استفاده 
مستقیم در میدان باعث عدم همگرایی و ایجاد اغتشاش در حلگر می‌شود، 
لذا با استفاده از تابع گوسی از این عدم همگرایی جلوگیری می‌شود. هرچه 
میدان  در  اعمال‌شده  باشد چشمههای  داشته  مقدار کوچک‌تری   ε پارامتر 
جریان به‌صورت متمرکزتر مقداردهی می‌شوند و سلول‌های کمتری شامل 
بیشتر  همگرایی  عدم  احتمال  نتیجه،  در  می‌شوند.  چشمه  آن  نیروی  تأثیر 
ε همواره محدودیت وجود  می‌شود. بر این اساس در کوچک کردن مقدار 
ε در نمودارهای شکل‌های 14 تا  خواهد داشت. نتایج برای مقادیر متفاوت 
17 که در مقایسه با حل ایرفویل با دینامیک سیالات محاسباتی3 می‌باشد 
آورده شده است؛ و نتایج آن به‌صورت نمودارهای ضریب فشار و سرعت در 
فواصل مختلف از صفحه‌‌ی عملگر، بررسی گردیده است. این نمودارها برای 

3  CFD
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 درجه 8 یحمله یهیزاوو  1111 نولدزیعدد ردر  CFD-ASی روش ی استقلال حل از شبکهمطالعه: 12شکل 

Fig. 12. Mesh-independence analysis of CFD-AS for Re=1100 and AOA=8 deg 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 12. مطالعه‌‌ی استقلال حل از شبکه‌‌ی روش CFD-AS در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی حمله‌ی 8 درجه

Fig. 12. Mesh-independence analysis of CFD-AS for Re=1100 and AOA=8 deg

 

  CFD-AS روش همگرایی نمودار: 13شکل 

Fig. 13. convergence plot of CFD-AS  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 CFD-AS شکل 13. نمودار همگرایی روش

Fig. 13. convergence plot of CFD-AS 
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جه برای الف(بیضی در 8 یحمله یهیزاوو  1111 نولدزیعدد ر متفاوت در یها با AS-CFD روشفشار  بیضر عیتوز یسهیمقا: 14شکل 

 ج(بیضی سوم و ب(بیضی دوم ،اول

Fig. 14. Comparison of pressure coefficient of CFD-AS for different   for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) first ellipse, 
b) second ellipse and c) third ellipse 

 

 

 

شکل 14. مقایسه‌ی توزیع ضریب فشار روش CFD-AS با  ها‌ی متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی حمله‌ی 8 درجه برای الف(
بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم

Fig. 14. Comparison of pressure coefficient of CFD-AS for different   for Re=1100 and AOA=8 deg at: 
a) first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse
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 ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم ،الف(بیضی اول

Fig. 15. Comparison of x-velocity of CFD-AS for different  for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) second 
ellipse and c) third ellipse 

 

 

 

شکل 15. مقایسه‌ی توزیع سرعت در راستای x روش CFD-AS با  ها‌ی متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی حمله‌ی 8 درجه 
برای الف(بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم

Fig. 15. Comparison of x-velocity of CFD-AS for different  for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) first el-
lipse, b) second ellipse and c) third ellipse
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 ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم ،الف(بیضی اول

Fig. 16. Comparison of y-velocity of CFD-AS for different   for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) second 
ellipse and c) third ellipse 

 

 

شکل 16. مقایسه‌ی توزیع سرعت در راستای y روش CFD-AS با ها‌ی متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی حمله‌ی 8 درجه 
برای الف(بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم

Fig. 16. Comparison of y-velocity of CFD-AS for different   for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) first el-
lipse, b) second ellipse and c) third ellipse
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second =1100 and AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) Refor AS for different -Comparison of total velocity of CFDFig. 17. 
ellipse and c) third ellipse 

 

 

 

ε ها‌ی متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی حمله‌ی 8 درجه برای  شکل 17. مقایسه‌ی توزیع سرعت کلی  روش CFD-AS با 
الف(بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم

Fig. 17. Comparison of total velocity of CFD-AS for different ε  for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) 
first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse
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شده‌اند.  رسم  عملگر  سطح  مرکز  مختصات  و  مختلف  ابعاد  با  بیضی‌هایی 
بیضی‌های مذکور در شکل 9 به‌صورت شماتیک نمایش داده‌شده‌اند. برای 
Uو  مقایسه علاوه بر ضریب فشار از سرعت در راستاهای موازی جریان 

totalV استفاده شده است. V و حالت سرعت کلی  عمود بر جریان 
ε مقدار  با توجه به نمودارها مشخص می‌شود که بهترین انتخاب برای 
0/06 می‌باشد. شاید این تصور ایجاد شود که ممکن است با مقدار کمتری 
ε نتایج بهتری حاصل شود. این فرضیه ممکن است صحیح باشد اما  برای 
در اینجا به دلیل عدم همگرا شدن حلگر دینامیک سیالات محاسباتی برای 
ε محدودیت ایجاد می‌شود. از طرفی مرجع ]15[ بیان کرده  مقادیر کمتر 
ε باید بیشتر از دو تا سه برابر عرض شبکه  است که حداقل مقدار پارامتر 
محاسباتی در محل قرارگیری صفحه‌ی عملگر باشد که این شرط در مقدار 
ε صادق است. همچنین مرجع ]16[ بیان کرده است که  انتخاب‌شده برای 

ε باید از یک‌چهارم وتر همواره کوچک‌تر باشد. بیشترین اندازه 

نتایج بررسی پارامتر تعداد ‌‌چشمه‌ها-5 -3 
دومین پارامتر موردبررسی در پیاده‌سازی روش صفحه‌ی عملگر، پارامتر 
تعداد چشمه‌های اعمال‌شده برای شبیه‌سازی ایرفویل می‌باشد. درروش خط 
عملگر این تعداد برای شبیه‌سازی ایرفویل دوبعدی برابر عدد یک می‌باشد. 
نقاط  این  تعداد  شبیه‌‌سازی،  دقت  افزایش  به‌منظور  عملگر  صفحه‌ی  برای 
افزایش داده‌شده است. ازاین‌رو برای یافتن مقدار کارآمد این تعداد از چشمهها 
و هم‌چنین پرهیز از افزایش تعداد چشمه‌ها )چراکه با افزایش بیشتر چشمه 
قرار  موردبررسی  نقاط  از  مجموعه‌ای  می‌شود(  بیشتر  پردازشی  هزینه‌ی 
می‌گیرد. طبق مرجع ]17[ بهتر است تعداد نقاط چشمه با تعداد نقاط موجود 
در مکان پیاده‌سازی صفحه‌ی عملگر برابر باشد. مرجع ]4[ هم تعداد نقاط 
متناسب برای شبیه‌سازی را 30 نقطه و در حالت بهینه 60 نقطه پیشنهاد کرده 
است. همان‌طور که در تصویر 21 مشخص است با زیادشدن تعداد چشمه‌ها 
در طول صفحه‌ی عملگر در هر سلول شبکه بیش از یک چشمه قرار می‌گیرد 
که با توجه به نحوه‌ی عملکرد صفحه‌ی عملگر تعداد چشمه‌های بیشتر از 
واحد در سلول بی‌فایده خواهد بود و تأثیری در فرایند توزیع نیرو در شبکه 
نخواهد داشت. در شکل 18 شماتیک مربوط به تراکم چشمه‌ها در میدان حل 
نشان داده شده است. در شکل‌های 19 الی 22 نتایج مربوط به تغییر پارامتر 
تراکم چشمه‌ها بر سرعت و ضریب فشار نشان داده شده‌اند. مطابق نمودارها 
تأثیر  جریان  میدان  بر  چشمه‌ها  تعداد  که  نمود  برداشت  این‌گونه  می‌توان 
پارامترهای جریان مشخص  دیگر  به  توجه  با  و می‌تواند  ندارد  قابل‌توجهی 

شود. پس می‌توان این پارامتر را در شبکه‌های مختلف متناسب با آن شبکه 
قرار داد. البته طبق نمودارهای ارائه‌شده، روش صفحه‌ی عملگر از شبکه‌ی 

محاسباتی نیز مستقل بوده که این یک مزیت می‌باشد.

نتایج بررسی پارامتر مکان نقطه‌‌ی کنترلی-5 -4 
در این قسمت به بررسی پارامتر مکان نقطه‌ی کنترلی از میدان دینامیک 
C. بیان  PX سیالات محاسباتی پرداخته می‌شود. این پارامتر که به‌اختصار 
میدان  در  نقطه  آن  از  عملگر  صفحه‌ی  روش  که  است  نقطه‌ای  می‌شود، 
دینامیک سیالات محاسباتی داده‌های سرعت و زاویه‌ی جریان را می‌خواند 
بر  مؤثر  حمله‌ی  زاویه  نقطه،  آن  در  جریان  سرعت  و  زاویه  به  توجه  با  و 
روی ایرفویل را محاسبه می‌کند. جهت انتخاب زاویه‌ی صحیح، لازم است 
مرجع  طبق  باشد.  داشته  محدودی  فاصله‌ی  اعمال‌شده  چشمه‌های  با  که 
]36[ این فاصله معمولًا باید در یک تا دو برابر وتر در بالادست چشمه‌های 
 .C PX صفحه‌ی عملگر قرار داشته باشد. بر این اساس در این بازه تعدادی 
C. در مرکز آیرودینامیکی  PX موردبررسی قرارگرفته است. همچنین مکان 
برای  می‌‌گیرد.  قرار  موردبررسی  بایوساوار  قانون  اعمال  بدون  حالت  برای 
مشاهده تفاوت‌ها، در یک برابر وتر بالادست جریان نیز بدون اعمال قانون 
همه‌ی  در  که  است  ذکر  به  لازم  است.  گرفته‌شده  نظر  در  هم  بایوساوار 
حالات دیگر، قانون بایوساوار، پیاده‌سازی شده است. در جدول 1 به‌اختصار، 
موقعیت‌ها ذکرشده‌اند. منظور از دو ردیف انتهایی جدول، پیاده‌سازی روش 
صفحه‌ی عملگر بدون اعمال قانون بایوساوار است. در شکل 23 محل قرار 
گرفتن نقطه‌ی کنترلی به صورت شماتیک نشان داده شده است. همچنین 
نتایج مربوط به این مطالعه پارامتریک در شکل‌های 24 الی 27 آورده شده 

است.
 .C PX مکان  دو  برای  فشار  اختلاف  نمودارهای  تصاویر،  به  توجه  با 
یک‌چهارم  مکان  در  و   )C-( عملگر  بالادست صفحه‌ی  در  وتر  برابر  یک 
وتر )C/4( تطابق بهتری با نمودار جریان حل‌شده با حضور ایرفویل دارد. از 
 )C-( در یک برابر وتر بالادست totalV طرفی پیک‌های پروفیل سرعت کل 
برابر کرد در  پارامتر یک  این  برای  متناسب  لذا مقدار  دارند.  بهتری  تطابق 
برگزیده  مقادیر  انتها  در  انتخاب می‌شود.   )C-( عملگر  بالادست صفحه‌ی 
برای  عملگر  صفحه‌ی  روش  پیاده‌سازی  در  موردمطالعه  پارامترهای  برای 
حالت  در  کم  رینولدز  عدد  با  و  لزج  تراکم‌ناپذیر  جریان  در  ساکن  ایرفویل 

جریان آرام، در جدول 2 نشان داده‌شده است. 
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 چشمه 111ج( و چشمه 61، ب(چشمه 31الف( ،هادر سلول شدهاعمالهای چشمه : تراکم18شکل 
Fig. 18. Density of the sources terms applied in cells, a) 30 sources, b) 60 sources and c) 100 sources 

 
 

 

 

شکل 18. تراکم چشمه‌‌های اعمال‌شده در سلول‌‌ها، الف(30 چشمه، ب(60 چشمه و ج(100 چشمه

Fig. 18. Density of the sources terms applied in cells, a) 30 sources, b) 60 sources and c) 100 sources
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جه برای در 8 یحمله یهیو زاو 1111 نولدزیعدد ر متفاوت در هایچشمهتراکم با   CFD-AS روشفشار  بیضر عیتوز یسهیمقا: 19شکل 
 ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم ،الف(بیضی اول

Fig. 19. Comparison of pressure coefficient of CFD-AS for different density of the sources terms for Re=1100 and 
AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse 

 

شکل 19. مقایسه‌ی توزیع ضریب فشار روش CFD-AS با  تراکم چشمه‌های متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی حمله‌ی 8 
درجه برای الف(بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم

Fig. 19. Comparison of pressure coefficient of CFD-AS for different density of the sources terms for 
Re=1100 and AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse
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 8 یحمله یهیو زاو 1111 نولدزیعدد ر متفاوت در هایتراکم چشمه برای CFD-AS روش x یسرعت در راستا عیتوز یسهیمقا: 21شکل 

 ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم ،جه برای الف(بیضی اولدر

Fig. 20. Comparison of x-velocity of CFD-AS for different density of the sources terms for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) 
first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse 

 

 

شکل 20. مقایسه‌ی توزیع سرعت در راستای x روش CFD-AS برای تراکم چشمه‌‌های متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی 
حمله‌ی 8 درجه برای الف(بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم

Fig. 20. Comparison of x-velocity of CFD-AS for different density of the sources terms for Re=1100 and 
AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse
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 ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم ،برای الف(بیضی اول

Fig. 21. Comparison of y-velocity of CFD-AS for different density of the sources terms for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) 
first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse 

 

 

شکل 21. مقایسه‌ی توزیع سرعت در راستای y روش CFD-AS با تراکم چشمه‌‌های متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی حمله‌ی 
8 درجه برای الف(بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم

Fig. 21. Comparison of y-velocity of CFD-AS for different density of the sources terms for Re=1100 and 
AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse
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جه برای در 8 یحمله یهیو زاو 1111 نولدزیعدد ر متفاوت در هایتراکم چشمهبا  CFD-AS روش  کلیسرعت  عیتوز یسهیمقا: 22شکل 
 ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم ،الف(بیضی اول

Fig. 22. Comparison of total velocity of CFD-AS for different density of sources terms for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) 
first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse 
 

شکل 22. مقایسه‌ی توزیع سرعت کلی  روش CFD-AS با تراکم چشمه‌‌های متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی حمله‌ی 8 
درجه برای الف(بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم

Fig. 22. Comparison of total velocity of CFD-AS for different density of sources terms for Re=1100 and 
AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse
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 ی کنترلیهای متفاوت نقطه: نمایش شماتیک موقعیت23شکل 

Fig. 23. Schematic of different locations of control points 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 23. نمایش شماتیک موقعیت‌‌های متفاوت نقطه‌‌ی کنترلی

Fig. 23. Schematic of different locations of control points

جدول 1. موقعیت نقطه‌‌ی کنترلی در نمونه‌‌های متفاوت

Table 1. Location of control point for different cases
 های متفاوتی کنترلی در نمونهموقعیت نقطه: 1جدول 

Table 1.  Location of control point for different cases 

 اعمال بایوساوار ی کنترلیمختصات نقطه نام روش

AS -C  

AS C5/1-  

AS C2-  

AS 4/C  

ASM1 4/C × 

ASM1 -C × 
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جه برای در 8 یحمله یهیو زاو 1111 نولدزیعدد ر متفاوت در یکنترل یبا مکان نقطه CFD-AS روشفشار  بیضر عیتوز یسهیمقا: 24شکل 

 ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم ،الف(بیضی اول

Fig. 24. Comparison of pressure coefficient of CFD-AS for different location of control point for Re=1100 and AOA=8 
deg at: a) first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse 
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شکل 24.  مقایسه‌ی توزیع ضریب فشار روش CFD-AS با مکان نقطه‌ی کنترلی متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی حمله‌ی 8 
درجه برای الف(بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم

Fig. 24. Comparison of pressure coefficient of CFD-AS for different location of control point for 
Re=1100 and AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse
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 8 یحمله یهیو زاو 1111 نولدزیعدد ر متفاوت در یکنترل یبا مکان نقطه CFD-AS روش x یسرعت در راستا عیتوز یسهیمقا: 25شکل 

 ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم ،جه برای الف(بیضی اولدر

Fig. 25. Comparison of x-velocity of CFD-AS for different location of control point for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) 
first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse 

 

 

شکل 25. مقایسه‌ی توزیع سرعت در راستای x روش CFD-AS با مکان نقطه‌ی کنترلی متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی 
حمله‌ی 8 درجه برای الف(بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سومم

Fig. 25. Comparison of x-velocity of CFD-AS for different location of control point for Re=1100 and 
AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse
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 8 یحمله یهیو زاو 1111 نولدزیعدد ر متفاوت در یکنترل یمکان نقطه با CFD-AS روش y یسرعت در راستا عیتوز یسهیمقا: 26شکل 

 ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم ،جه برای الف(بیضی اولدر

Fig. 26. Comparison of y-velocity of CFD-AS for different location of control point for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) 
first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse 
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شکل 26.  مقایسه‌ی توزیع سرعت در راستای y روش CFD-AS با مکان نقطه‌ی کنترلی متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی 
حمله‌ی 8 درجه برای الف(بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم

Fig. 26. Comparison of y-velocity of CFD-AS for different location of control point for Re=1100 and 
AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse
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 ج(
جه برای در 8 یحمله یهیو زاو 1111 نولدزیعدد ر متفاوت در یکنترل یبا مکان نقطه CFD-AS روش کلیسرعت  عیتوز یسهیمقا: 27شکل 

 ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم ،الف(بیضی اول

Fig. 27. Comparison of total velocity of CFD-AS for different location of control point for Re=1100 and AOA=8 deg at: a) 
first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipse 

 

شکل 27.  مقایسه‌ی توزیع سرعت کلی روش CFD-AS با مکان نقطه‌ی کنترلی متفاوت در عدد رینولدز 1100 و زاویه‌ی حمله‌ی 8 
درجه برای الف(بیضی اول، ب(بیضی دوم و ج(بیضی سوم

Fig. 27. Comparison of total velocity of CFD-AS for different location of control point for Re=1100 and 
AOA=8 deg at: a) first ellipse, b) second ellipse and c) third ellipsee
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جدول 2. مقادیر برگزیده برای پارامترهای بررسی‌شده

Table 2. Selected values for examined parameters

 

 شدهیبررسزیده برای پارامترهای مقادیر برگ: 2جدول 

Table 2. Selected values for examined parameters 

 مقدار پارامتر

  60/6پهنای تابع فیلتر گوسی

 166 هاچشمهتعداد 

 C- یبرداردادهی مکان نقطه

 15654 هاسلولتعداد 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

مقایسه کانتورها-5 -5 
با استفاده از مقادیر برگزیده برای پارامترهای صفحه‌‌ی عملگر، در این 
بخش به مقایسه کانتورهای فشار و سرعت پرداخته می‌‌شود. در شکل‌های 
28 و 29 نتایج مربوط به حل مسئله مذکور به کمک روش صفحه عملگر 
)بدون حضور ایرفویل( و حل سی اف دی )حضور ایرفویل( نشان داده شده 

است. برای محاسبه‌‌ی میدان فشار در تصویر سمت راست، به‌جای حضور 
به  حجمی  نیروی  به‌عنوان  حجمی  نیروی  به‌صورت  آن  اثرات  ایرفویل، 
معادله نویراستوکس اضافه گردیده است. همان‌طور که مشهود است، نتایج 
است،  و کامل مسئله  نمودار سمت چپ که حل عددی  با  بالایی  با دقت 

همخوانی دارند.

 ب(  الف( 
 

 CFD-AS،ب(  Full-CFDالف(  1111درجه و رینولدز  8در زاویه حمله  1115: کانتور ورتیستی و خطوط جریان برای ناکا28شکل 
Fig. 28. Streamlines and vorticity contours with a)Full-CFD and b)CFD-AS; NACA0015, 𝑹𝑹𝑹𝑹 = 𝟏𝟏𝟏𝟏𝟏𝟏𝟏𝟏, Angle of attack of 8 

deg 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

CFD-AS )ب، Full-CFD )شکل 28. کانتور ورتیستی و خطوط جریان برای ناکا0015 در زاویه حمله 8 درجه و رینولدز 1100 الف

Fig. 28. Streamlines and vorticity contours with a)Full-CFD and b)CFD-AS; NACA0015, Re=1100, Angle of 
attack of 8 deg
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جمع‌‌بندی-6 
تراکم‌ناپذیر  جریان  حلگر  در  عملگر  صفحه‌‌ی  تکنیک  مقاله  این  در 
حجم  روش  قالب  در  که  اصلاح‌شده  جرمی  میانیابی  روش  به  دوبعدی 
برای  روش  این  شد.  پیاده‌سازی  می‌‌باشد  محدود  المان  برمبنای  محدود 
قرار  موردبررسی  مختلف  پارامترهای  تأثیر  و  شده  پیاده‌سازی  دائم  جریان 
گرفت. در این تحقیق، برای اولین بار اثرات تغییر پارامترهای مؤثر بر روش 
قرار  بررسی  مورد  آن‌‌ها  بهینه  مقادیر  انتخاب  نحوه‌ی  و  عملگر  صفحه‌ی 
گرفت. همچنین، کانتورهای ورتیسیتی و فشار برای جریان حول ایرفویل 
صفحه‌‌ی  روش  از  استفاده  که  می‌‌دهد  نشان  بخش  این  نتایج  شد.  ارائه 
شبیه‌سازی  قبولی  قابل  حد  تا  را  میدان  می‌‌تواند  دائم  جریان  در  عملگر 
نتایج  محاسباتی،  هزینه‌‌های  کاهش  تکنیک، ضمن  این  از  استفاده  نماید. 
از تکنیک صفحه‌‌ی عملگر می‌‌توان  بنابراین  ارائه می‌‌دهد.  دلگرم‌کننده‌ای 
استفاده  آیرودینامیکی  متفاوت  نمونه‌‌های  مطالعه  برای  ابزاری  به‌عنوان 
بودن  متحرک  علت  به  یا  و  باشد  سه‌بعدی  مطالعه  که  مواردی  در  نمود. 

نمونه مورد مطالعه، نیاز به مش‌‌های پیچیده و متحرک باشد، این تکنیک 
ارائه یک دید مهندسی  و  اولیه  می‌‌تواند کمک شایانی در شبیه‌سازی‌های 

داشته باشد. به طور خلاصه می‌توان گفت:
• محاسباتی، 	 هزینه  کاهش شدید  عملگر، ضمن  روش صفحه‌ی 

دقت قابل قبولی در محاسبه‌ی جریان دائم حول ایرفویل دارد.
• دقت نتایج شبیه‌سازی به نحوه‌ی توزیع و تعداد چشمه‌ها، مکان 	

نقطه‌ی کنترلی، و پهنای تابع گوسی وابسته است. و قبل از انجام هرگونه 
شبیه‌سازی استفاده از مقادیر مناسب ضروری است.

• به 	 می‌توان  تحقیق،  این  در  شده  ارائه   CFD-AS روش  از 
علی  نمود.  استفاده  پیچیده‌تر  نمونه‌های  مطالعه  در  کارامد  ابزاری  عنوان 
محاسباتی  سیالات  دینامیک  کامل  مطالعه‌ی  که  مواردی  در  الخصوص 
به شبکه  نیاز  میدان حل،  در  تحرک جسم صلب  دلیل  به   Full-CFD

متحرک دارد و یا مواردی که نیاز به مطالعه در سه بعد می‌باشد، استفاده از 
روش‌های معرفی شده بسیار کارامد خواهد بود.

  الف( ب( 

 CFD-AS،ب(  Full-CFDالف(  1111درجه و رینولدز  8در زاویه حمله  1115: کانتور فشار و خطوط جریان برای ناکا29شکل 
Fig. 29. Streamlines and pressure contours with a)Full-CFD and b)CFD-AS; NACA0015, 𝑹𝑹𝑹𝑹 = 𝟏𝟏𝟏𝟏𝟏𝟏𝟏𝟏, Angle of attack of 8 
deg 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

CFD-AS )ب ، Full-CFD )شکل 29. کانتور فشار و خطوط جریان برای ناکا0015 در زاویه حمله 8 درجه و رینولدز 1100 الف

Fig. 29. Streamlines and pressure contours with a)Full-CFD and b)CFD-AS; NACA0015, Re=1100, Angle of 
attack of 8 deg
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 چگالی                                      

relV                                   سرعت نسبی   
c                                             طول وتر ایرفویل   

LC    ضریب برآ   

DC     ضریب پسا   

 distF x                 توزیع نیروی حجمی در طول ایرفویل                      

 Df x2                                   توزیع نیروی حجمی دو بعدی   

cu ی کنترلی در راستای افقیسرعت نقطه   
inu سرعت القا شده در راستای افقی   
u0 سرعت ایرفویل در راستای افقی   
vc ی کنترلی در راستای عمودیسرعت نقطه   
inv سرعت القا شده در راستای عمودی   
v    سرعت ایرفویل در راستای عمودی    0
   های اطراف ایرفویلزاویه محوری بیضی       ∅
   زاویه جریان   
      زاویه حمله   
      جمع دو زاویه پیچ و تاب ایرفویل   

( )bf x توزیع نیروی حجمی در میدان حل   
 تابع توزیع گوسین   
       پهنای توزیع گوسی   

AR نسبت منظری   
r     اندازه شبکه بندی   

upperP       فشار سطح بالای ایرفویل   

lowerP فشار سطح پایین ایرفویل   

PC     ضریب فشار   

U سرعت جریان آزاد   

eff       زاویه حمله مؤثر   
𝑋𝑋𝐶𝐶.𝑃𝑃     مکان نقطه کنترلی   
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