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In order to investigate the effect of the location of microstructured 

films on the aerodynamic performance of an airfoil, this paper 

numerically studies the aerodynamic forces resulting from the 

placement of V-shaped transverse microgrooves on a NACA 8-H-12 

airfoil. To achieve this, microgrooves with a base and height of 150 

μm were placed at eight different locations on the surface of an airfoil 

with a 220 mm chord. Their effects were then investigated at a 

velocity of 65 m/s and at angles of attack (AoA) of 0 and 4 degrees. 

The results indicate that the total drag force can either increase or 

decrease depending on the area and position of the microgrooved film 

on the airfoil. The maximum drag reduction observed in this study 

was 4.6%, which occurred with the installation of two 200 mm films 

at the mid-chord on both the suction and pressure sides of the airfoil 

at zero AoA. In all cases studied, the trend of increasing pressure drag 

was found to be the same as the trend of decreasing friction drag. 

Consequently, the greatest reduction in friction drag led to the largest 

increase in pressure drag, a behavior that was visible at both AoA. 

On the other hand, in most cases, the presence of microgrooves has 

led to an increase in the lift-to-drag ratio. 
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 های کلیدی:  واژه 

   زساختاریر

  بلتیر

   یعرض انیجر

NACA 8-H-12  

 ی حل عدد

 یبه مطالعه عدد   ل، ی رفو ی ا   ی کی نام ی رود ی بر عملکرد آ   زساختار ی ر   ی ها لم ی مکان نصب ف   ر ی تاث   ی مقاله با هدف بررس  ن ی ا  
 NACA 8-H-12ل ی رفو ی ا   یشکل بر رو    ـV  ی عرض   ی ارها ی زش ی ر   ی ریحاصل از قرارگ   ی ک ی نام یرود ی آ   یروها ی ن 

 ی ل ی رفویسطح ا   ی مکان مختلف بر رو   هشت در  μm    150با قاعده و ارتفاع    یی ارها ی زش ی ر  منظور ن ی ا   . به پردازد ی م 
درجه    4و    0 (AoA)حمله    ه ی و در دو زاو    m/s 65در سرعت   ها آن قرار داده شده و اثرات  mm    220با وتر 
و   ار ی زش ی ر   ی دارا   لم ی بسته به مساحت ف   تواند ی کل م   ی پسا   ی رو ی که ن   دهد ی نشان م   ج ی است. نتا  ده ی گرد  ی بررس 
مطالعه    ن ی مشاهده شده در ا   ی پسا   ی رو ی . حداکثر کاهش ن ابد ی کاهش    ا ی و    ش ی افزا   ل، ی رفو ی ا   یآن بر رو   ت ی موقع 

با    ل ی رفو ی وتر و در سمت مکش و فشار ا   انه ی در م    mm 200به طول   لم ی و مربوط به نصب دو ف   % 4/ 6برابر با  
  اهش با روند ک   ی فشار   ی پسا   ی رو ی ن  ش ی مورد مطالعه روند افزا   ی ها . در تمام حالت باشد ی حمله صفر درجه م   ه ی زاو 

 ن ی شتر ی ب  ، ی اصطکاک   ی پسا   یرو یکاهش در ن   ن ی شتر ی با ب  یحالت   جه ی است؛ در نت   کسانی   ی اصطکاک   ی پسا   ی رو ی ن 
شده قابل مشاهده است.    ی حمله بررس   ه ی رفتار در هر دو زاو   ن ی و ا   کند ی را تجربه م   ی فشار   ی پسا   ی رو ی در ن   ش ی افزا 

 به پسا شده است.  برآ نسبت    ش ی موجب افزا   ار یزش یها وجود ر در اکثر حالت   گر ی د   ی از سو 
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 علوم و فناوری فضایی

 ؟؟، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 
 ... یکینامیرودیبر عملکرد آ یعرض یزساختارهایمکان نصب ر ریتاث یعدد یبررس

 علائم و اختصارات  

AoA  زاویه حمله 

DC ضریب پسا 

D نیروی پسا 

xe  بردار یکه در جهتx 

L نیروی برآ 

n  بردار نرمال 

𝝉  تانسور تنش 

𝜂  درصد تغییر پسا 

RANS گیری شده در زمانمعادلات نویر استوکس متوسط 

 قدمه  م

  رفعال یغ  یهاکیتکن  نیتراز مهم  توان یرا م  زساختاریاستفاده از سطوح ر
  ی برخ  ریاخ  یهادر سال  کهیطورپسا دانست، به   یرویکاهش ن  نهیدر زم

منظور کاهش مصرف سوخت، اقدام به نصب  به   ییمایهواپ  یهااز شرکت 
رو  زساختاریر  یها لمیف نموده  یبر  خود  سطوح  اندناوگان   زساختاریر. 

  ی بررسمورد    یو مواز  یدو حالت عرض  یبرا  یصورت کلبه   توانندمی
گیرند رقرار  در  جر  ،یعرض  یزساختارهای.  راستا  ان یجهت  بر   یعمود 
  ساختارها و    انیجر  یراستا  ،یمواز  یزساختارهایو در ر  باشدمی  ساختارها

 است.  کسانی
 یمطالعه در مورد کاهش پسا توسط سطوح دارا   گام ش ی پ   [ 4- 1]   والش 

  یرا بررس   ی و مثلث   ی صدف   ، ی ا غه ی بوده است. او رفتار متفاوت سطوح ت   بلت ی ر 
اثر را در کاهش پسا   ن ی شکل بهتر  V نمود و نشان داد که ساختار متقارن 

را تحت    ی عرض   ی ارهای ش   ی اثر کاهش پسا  [ 5]   س ی اداک یدارد. چو و کارن 
 یکه کاهش پسا زمان   افتندی در  ها آن مختلف مطالعه نمودند.    نولدز یر   د اعدا 

که شدت    افتند ی در   [ 6] بزرگتر باشد. ژانگ و چه    نولدز ی است که عدد ر   شتر ی ب 
کمتر از سطح صاف   یطور قابل توجه به   وار ی به د  ک ینزد   ه ی در ناح  ی آشفتگ 
شدت   و تعداد    ف یتضع   لی دل موضوع به   ن یاعتقاد داشتند که ا   ها آن است.  
سال   . باشد ی م   ان ی جر   ی ها گردابه  همکاران    ر، ی اخ  ی ها در  و   [7] گولر 

ناکا    منظور به  ایرفویل  آیرودینامیکی    هایریبلت از    0018بهبود عملکرد 
استفاده مشاهده کردند که    ها آن   آن استفاده نمودند.   در سطح مکش   یمثلث 

درجه    1۹تا    ی واماندگ   ه ی زاو   در   تاخیر   و   رآ ب   ب ی ضر   از ریبلت موجب افزایش 
 ی( برا LESبزرگ )   ی ها گردابه   ی سازه ی از شب   [ 8] و همکاران    ی . ل شود می 

ریبلت   سطح   کی   ی رو   ی گرداب   ی ساختارها   ی بررس  ارتفاعات   دارای  با 
استفاده    آمدگی بر  کاهش نمود مشاهده    ها آن کردند.  متفاوت  نرخ  که  ند 
 یمرز  ه ی کاملًا در داخل لا  ها ریبلت که  ی زمان برای    % 3/ 4  پسا از   ی رو ی ن 

 11/ 2  به   آمدگی که ارتفاع بر   ی زمان برای    % 7/ ۹ور بودند به  آشفته غوطه 
 یرو  ی عرض   ی ارها ی ش   از استفاده    [ ۹] و همکاران    ی . ل افت ی   ش ی افزا   د، ی رس 

 یبررس ی اصطکاکی  پسا   ی رو ی کاهش ن   ی را برا   ها ریزپرنده   ی هال ی رفو ی ا 
 لی رفوی ا   ک ی  ها آن   ، ی ک ی نام ی رودی آ   یکردند. با در نظر گرفتن عملکرد کل 

  یدرصد  33/ 74  بهبود   نسبت به ایرفویل صاف،   کردند که   ی طراح   اردار ی ش 
نسبت   پسا در  به  به   [ 10] و همکاران    انی پاکتچ   ی مرور  مقاله .  دارد   برآ 

و بر مطالعات انجام شده    پردازد می   ی در صنعت هوانورد  ها ریبلت کاربرد  
تونل  آزما   ی هادر  تکن   یپرواز  یها ش ی باد،  از  استفاده   یعدد  ی هاک یو 

بل  دارد.  همکاران    س ی ام ی تمرکز  بررسی    [ 11] و  مختلف    ی ها طرح به 
برا   ی ا غه ی ت   های ریبلت  وسا   تفاده اس   ی شکل  بدون    یی هوا   ه ی نقل   ل یدر 
باریبلت که    دند ی رس   جه ینت   ن ی به ا  ها آن .  پرداختند   ن ی سرنش  نسبت   هایی 

𝑠/ℎ)  1  برابر   عرض به ارتفاع  =  دهند،ی کاهش پسا را ارائه م   ن ی بهتر  (1
𝑠/ℎ)هایی با بزرگترین عرض ریبلت که  ی درحال  =   یف ی عملکرد ضع   (2
 نشان دادند.  یی را بالا  ی بسیار برش   ی ها و تنش   ه داشت 

بر    زساختار یر   ی ها لم ی نصب ف   مکان   ر ی تاث   ی بررس این مقاله با هدف  
نیروهای آیرودینامیکی    مطالعه عددی به  ایرفویل،    عملکرد آیرودینامیکی 
قرارگیری   از  ش V  ی عرض   ی ارها ی ش ز یر حاصل  رو ـ  بر   لی رفو ی ا   ی کل 

NACA 8-H-12   هشت قسمت مختلف از سطح    منظور ن یا   ه ب   پردازد. ی م
ریزشیارهایی  و  انتخاب گردیده  ارتفاع قاعده  با    ایرفویل  در    μm  150  و 

ی مختلف ایرفویل ها ان است. قرارگیری ریزشیار در مک  قرار داده شده   ها آن 
گردد. این تغییر پسا ناشی از  منجر به کاهش و یا افزایش در پسای آن می 

مولفه  و فشاری پسا می تغییر در  از های اصطکاکی  این این   باشد.  رو در 
های پسا، مطالعه، پس از مروری بر سازوکار ریزساختارها در تغییر مولفه 

  4و    0ها برای هشت حالتِ ذکر شده و نیز در دو زاویه حمله  این مولفه 
درجه مورد مقایسه قرار گرفته است. علاوه بر آن میزان تغییر پسای کل 

شده  گزارش  حالت  هر  برای  صاف(  ایرفویل  به  انتها )نسبت  در  است. 
بر مقدار  به  از سطوح ریزساختار  استفاده  تاثیر  بهتر،  انجام مقایسه  منظور 

گانه ارائه گردیده های هشت لت نیروی برآ و نیز نسبت برآ به پسا برای حا 
کار رفته در ه ذکر است که اعتبارسنجی متدولوژی عددی ب است. لازم به 

سازی ریزساختارهای عرضی و تشریح مکانیزم حاکم بر این ساختارها شبیه 
های مختلف  بر پسای ایرفویل در سرعت   ها آن کارگیری  ه و نیز تاثیر ب   [ 12] 
تر توسط نویسندگان این مقاله انجام شده است که برای مطالعه  پیش   [ 13] 

 مراجعه نمود.  ها آن توان به  بیشتر می 

 تعریف مسئله 

 μm  150  و ارتفاع قاعده  با    ـ شکل Vدر مسئله حاضر ریزشیارهای عرضی  
ایجاد   NACA 8-H-12  ل ی رفو ی ا در هشت حالت مختلف بر روی سطح  

درجه در معرض عبور جریان    4و    0شده است. ایرفویل در دو زاویه حمله  
سرعت   با  می    m/s  65هوایی  و قرار  شبکه  هندسه،  مشخصات  گیرد. 

 شرایط مرزی در ادامه بیان خواهد گردید. 
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 علوم و فناوری فضایی 
 ؟؟ ، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 

 هندسه و شبکه 
دهد. مطابق مشخصات ریزشیارها و هندسه ایرفویل را نشان می  1شکل 

سطح   ی بر رو   ارها یش ز ی ر باشد.  می   mm  220این شکل وتر ایرفویل برابر با  
 کی با    حالت که هر    رند گی می قرار    آن   در هشت مکان مختلف و    ل ی رفو ی ا 

 نشانرا    کد هر حالت و    ارها ی ش ز ی مکان ر   1. جدول  د گرد ی کد مشخص م 
  از  با الهام   زساختارها ی انتخاب محل نصب ر   ذکر است که لازم به   دهد. ی م 

 یتلاش شده است تا نواح ن ی . همچن ها صورت گرفته است سایر پژوهش 
 . رد ی برگ   را در   ل ی رفو ی ا   ی ها بخش   ی شده تا حد امکان تمام   انتخاب 

 

 .هندسه ایرفویل و ریزشیارهای عرضی روی آن -1شکل 

Fig. 1. Geometries of transverse microgrooves and NACA 8-H-

12 airfoil. 

 . زساختارهای ریمکان نصب فیلم -1جدول 

Table 1. Location of the microgrooved surface. 

Code Location of microgrooves 

SMOOTH 

 

S-M-100 

 

S-F-100 

 

S-R-100 

 

SP-F-200 

 

SP-R-200 

 

S-M-200 

 

P-M-200 

 

SP-M-400 

 

در کدام   اریشزیر لمیکه ف دهنده این استنشان  هر کد  قسمت اول
  SPسمت فشار،    یبرا  Pسمت مکش،    یبرا  Sقرار دارد )  لیرفویسمت ا

نسبت    و  را در امتداد وتر  لمیف  تی (. قسمت دوم موقعطرف  دو  هر  یبرا
  Fمرکز وتر،    نسبت به  متقارن  برای فیلم  Mدهد )یبه مرکز آن نشان م

 یی ( و قسمت نهاتر از مرکز وترترتیب برای فیلم جلوتر و عقببه  Rو  
ایرفویل درون    متر است. یلیبر حسب م  اریشزیر  فیلمدهنده طول  نشان
همراه شرایط مرزی  آن به شکل قرار گرفته است که ابعاد    -Cای  دامنه

 قابل مشاهده است.  2شکل در 

 
 . شرایط مرزی و ابعاد دامنه -2شکل 

Fig. 2. Boundary conditions and domain sizes. 
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 ؟؟، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 
 ... یکینامیرودیبر عملکرد آ یعرض یزساختارهایمکان نصب ر ریتاث یعدد یبررس

همراه چند شبکه استفاده شده در این مسئله از نوع بدون ساختار به
  ار، یشزیدر سطوح رباشد.  مرزی در سطح ایرفویل می  ردیف سلول لایه

ذکر لازم به   باشد.می   μm  ۹آن  طول  و    μm  24  بایتقر  سلولاولین    ارتفاع
برا که  قبلا  یاست  شبکه  از  حل  استقلال  مذکور،  توسط    هندسه 

 قابل مشاهده   [13]  آن در مرجع  ج یو نتا  است   شده  ی بررس  نویسندگان
 است. 

صورت    Ansys-Fluentافزار  های عددی با استفاده از نرم انجام حل 
است.   بحل  ن یاگرفته  با روش    پایا،  صورته ها  و    Coupledفشارمبنا 

مدل شده است    k-ω SST. آشفتگی نیز با استفاده از روش  اندانجام شده 
 که معادلات مربوط به آن در ادامه خواهد آمد.

 معادلات حاکم 
را از  توان آن باشد که می عدد نادسن معیاری برای پیوستگی جریان می

   . [14]محاسبه نمود  1رابطه 

 (1 ) 𝐾𝑛 = √
𝜋𝛾

2

𝑀𝑎

𝑅𝑒
 

عدد رینولدز را    𝑅𝑒عدد ماخ و    𝑀𝑎نسبت گرمای ویژه،    𝛾در این رابطه  

دهد. بر اساس ابعاد ریزساختارها، بیشینه مقدار عدد نادسن در  نشان می

با   برابر  حاضر  4.3پژوهش  × به  می   10−4 توجه  با  نتیجه  در  باشد؛ 

نویر استوکس  محدوده   از  می   [15]کاربرد معادلات  این   هاآن توان  در 

 مطالعه استفاده نمود.

از سوی دیگر عامل اصلی کاهش پسا در ریزساختارهای عرضی، ایجاد 
وجود آمدن آشفتگی موضعی  گردابه در بین ساختارها است که باعث به 

قادر    RANSهای  رو با استفاده از شبکه مناسب، روش گردد. از اینمی
عنوان مثال  باشند که به می  هاآن های موضعی و اثرات  به مشاهده گردابه 

روش   [ ۹  ،17  ،16]مراجع   این  بردهاز  بهره  م  اند.ها    ی هاروش   ان یاز 
RANS  ،  مدلk-ω SST   پیی  توانا  لیدلبه رفتار   ترقیدق  ینیبشیدر 

با توجه به استفاده از    .شودیمحسوب م  یترمناسب  نهیگز  یمرز  هیلا
  : ترتیب عبارتند ازحرکت به ، معادلات بقای جرم و اندازه RANSرهیافت  

[18]: 

 (2 ) 
𝜕𝜌𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑗

= 0 

 و

 (3 ) 

𝜕𝜌𝑢𝑖

𝜕𝑡
+

𝜕

𝜕𝑥𝑗

(𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗) = −
𝜕𝑝

𝜕𝑥𝑖

+ 𝜇
𝜕2𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑗𝜕𝑥𝑗

 

−
𝜕

𝜕𝑥𝑗

(
2

3
𝜌𝑘𝛿𝑖𝑗 − 𝜇𝑡 (

𝜕𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑗

+
𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖

)) 

سرعت،  مولفه  𝑢𝑖  که بردار  متوسط  فضا،  مولفه  𝑥𝑖های  فشار   𝑃های 
آشفتگی،    𝑘متوسط،   جنبشی  کرونکر،    𝛿𝑖𝑗انرژی  لزجت   𝜇دلتای 

های آشفتگی  توسط مدل  𝜇𝑡باشد.  لزجت آشفتگی می   𝜇𝑡دینامیکی و  
برای محاسبه    k-ω SSTمدل    زگردد که در مسئله حاضر امحاسبه می

از استفاده  آن   استفاده  با  این مدل، لزجت آشفتگی  شده است. مطابق 
 :[20 ،1۹]آید دست می ه روابط زیر ب

 (4 ) 𝜇𝑡 =
𝜌𝑎1𝑘

𝑚𝑎𝑥(𝑎1𝜔 , √2𝑆𝑡𝐹2)
 

بزرگی    𝑆𝑡نرخ اتلاف آشفتگی ویژه و    𝜔عدد ثابت،    𝑎1در این معادله  
از روابط زیر محاسبه    𝐹2و    𝑘  ،𝜔باشد.  نرخ کرنش می  استفاده  با  نیز 

 شوند: می

 (5 ) 

 𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝑘) +

𝜕

𝜕𝑥𝑖

(𝑢𝑖𝜌𝑘)

=
𝜕

𝜕𝑥𝑗

(𝜇𝑘

𝜕

𝜕𝑥𝑗

𝑘) + 𝑃̃𝑘

− 𝛽∗𝜌𝜔𝑘 

 و

(6 )  

𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝜔) +

𝜕

𝜕𝑥𝑖

(𝑢𝑖𝜌𝜔)

=
𝜕

𝜕𝑥𝑗

(𝜇𝜔

𝜕

𝜕𝑥𝑗

𝜔) + 𝑃𝜔 − 𝛽𝜌𝜔2 

+2𝜌(1 − 𝐹1)
1

𝜔

1

𝜎𝜔,2

𝜕

𝜕𝑥𝑗

𝑘
𝜕

𝜕𝑥𝑗

𝜔 

 و

 (7 ) 𝐹2 = 𝑡𝑎𝑛ℎ [[𝑚𝑎𝑥 (2
√𝑘

𝛽∗𝜔(𝑑⊥)
,

500𝜇

𝜌𝜔(𝑑⊥)2
)]

2

] 

 𝑘  ،𝑃𝜔نرخ موثر تولید    𝑃̃𝑘های موثر،  لزجت  𝜇𝜔و    𝜇𝑘در روابط فوق  

های ثابت  𝜎𝜔,2و    ∗𝛽و    𝛽ترین دیوار،  فاصله تا نزدیک   ⊥𝜔  ،𝑑نرخ تولید  

ذکر است  باشد. لازم به تابع ترکیب می  𝐹1سازی آشفتگی و نهایتا  مدل

𝜌𝑢𝑖��که با توجه به پایا بودن جریان در مسئله حاضر، جملات  

𝜕𝑡
  ،𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝑘)  

��و 

𝜕𝑡
(𝜌𝜔)  گردند. از معادلات بالا حذف می 

 اعتبارسنجی 

  با سرعت  ی انیاز عبور جر  ی ناش  یروش حل، پسا  یمنظور اعتبارسنجبه 
m/s  55  ل یرفویا  یاز رو  NACA 0012  با طول وتر  mm  760    و در

گرد  10تا    0حمله    یایزوا نتا  دهیدرجه محاسبه  نتا  جیو  با    ج یحاصل 
شکل    قرار گرفته است.   سهیمورد مقا  [21]گزارش شده در مرجع    ی تجرب

 . دهدی دو حالت مذکور نشان م یپسا را برا بیضر سهیمقا 3
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 . مقایسه ضریب پسا در زوایای حمله مختلف -3شکل 

Fig. 3. Comparison of drag coefficients at different angles of 

attack. 

 نتایج

پسای   در این بخش ابتدا سازوکار تاثیر ریزساختار بر پسای اصطکاکی و
سپس اثر نصب فیلم ریزساختار بر پسا و برآی گردد. فشاری تشریح می
 گیرد.گانه مورد مقایسه قرار میهای هشتایرفویل در حالت

 های پسا سازوکار تاثیر ریزساختار بر مولفه
عرضی،    4شکل  مطابق   ریزساختارهای  روی  از  جریان  عبور  با 

جهت حرکت این  شود. با توجه به ایجاد می  هاآنهایی در داخل  گردابه 

𝑑𝑢𝑥ها،  گردابه 

𝑑𝑦
منفی     ریزساختار  سطح  از  بزرگی  بخش  مجاورت  در 

اصطکاکی   و پسای  𝜏𝑥،  [8]  ۹رابطه    و  8رو مطابق رابطه  این  گردد. ازمی

   نیز در این نواحی منفی خواهند شد. 

 (8 ) 𝜏𝑥 =
𝑑𝑢𝑥

𝑑𝑦
𝜇 

 (۹ ) 𝐷𝑣𝑖𝑠𝑐𝑜𝑢𝑠 = ∫ 𝝉. 𝒆𝒙𝑑𝑥
𝑥2

𝑥1

 

را در میانه سطح مکش ایرفویل    xتنش برشی در راستای  4شکل  

کند. در این شکل سطح بین نمودار  مقایسه می   S-M-100صاف و حالت  

می  xتا محور   رابطه  بیانگر پسای اصطکاکی  به  توجه  )با  از ۹باشد   .)  

  ی( مثبت، و سطح بالاxنمودار )تا محور    ریاز آنجا که سطح زرو  این

در اطراف    یکاهش اندازه تنش برش  شود،ی در نظر گرفته م  یمنف  نمودار

اندازه آن در داخل دره )نسبت به صفحه صاف معادل(   ش یافزا  ز یقله و ن

 خواهد شد.  یاصطکاک یمنجر به کاهش پسا

 
 .x راستایدر  یتنش برش  -4شکل 

Fig. 4. Shear stress in the x-direction. 

پسای   بر کاهش  ریزساختارهای عرضی علاوه  روی  از  جریان  عبور 
(.  5شکل  گردد ) می   ها آن اصطکاکی باعث ایجاد اختلاف فشار در اطراف  

جریان  )راستای    xتواند منجر به ایجاد نیرو در راستای  این اختلاف فشار می 
 . [ 8] محاسبه نمود    10توان از رابطه  را می آزاد( گردد که مقدار آن 

 (10 ) 𝐹𝑝𝑟𝑒𝑠𝑠𝑢𝑟𝑒 = ∫ (𝑝 − 𝑝∞)𝒏. 𝒆𝒙𝑑𝑥
𝑥2

𝑥1

 

بر این    .باشدیم  طرف دیواره()بهبردار نرمال    nفشار و    p  این رابطهدر  
بین نمودار   𝑝)اساس سطح محصور در  − 𝑝∞)𝒏. 𝒆𝒙    تا محورx   در

-S-Mدر میانه سطح مکش  نیروی حاصل از اختلاف فشار را، 5شکل 

می   100 بهنشان  نیرو  این  برآیند  بودن  مثبت  پسای دهد.  تولید  معنی 
 فشاری توسط ریزساختارهاست. 

 
 .توزیع فشار در اطراف ریزساختارها -5شکل 

Fig. 5. Pressure distribution around the microstructures. 
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 علوم و فناوری فضایی

 ؟؟، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 
 ... یکینامیرودیبر عملکرد آ یعرض یزساختارهایمکان نصب ر ریتاث یعدد یبررس

 تاثیر فیلم ریزشیار بر مقدار پسای ایرفویل 

برا   اصطکاکی   پسای   ب ی ضر   6شکل   و را  صاف  ایرفویل  هشت    ی 

ریزشیار   لت حا  م   دارای  ا مطاب .  دهد ی نشان  وجود   ن ی ق    شکل 

  ها ت در تمام حال  اصطکاکی   پسای باعث کاهش   ی عرضی ارها ی زش ی ر 

ر )مقایسه  ا ی زش ی ر   فیلم طول    علاوه بر کاهش    ن ی ا   زان ی م   . است   شده 

S-M-100    وS-M-200 ،)   موقع ن   ت ی به  برا   ز ی آن  است.    ی وابسته 

در سمت مکش و    mm 100طول  فیلم ریزشیاری به  مثال قرار دادن 

نسبت به قرار    یشتریب  پسایکاهش    ، (S-F-100)لبه حمله    ک ی نزد 

لبه فرار    کینزددر   نیو همچن  (S-M-100)  لیرفویدر وسط ا  آندادن  

(S-R-100)   استفاده از    گرید  یعنوان مثالبه  .کندایجاد میmm  100  

به    نسبت  بیشتری را  کاهش پسای  ، S-F-100  حالت  فیلم ریزشیار در

از   حالت  mm  200استفاده  در  ریزشیار  ایجاد   SP-R-200  فیلم 

در هر   پسای اصطکاکی   تغییرات روند    6شکل  علاوه مطابق  کند. به می 

 SP-M-400کاهش در حالت    ن یشتر ی و ب  مشابه استدو زاویه حمله  

 . دده ی رخ م 

بین بزرگ شدن زاویه  نکته قابل توجه دیگر آن  که رابطه خاصی 

تر با  عبارت دقیقگردد؛ به حمله و رفتار پسای اصطکاکی مشاهده نمی 

حالت برخی  حمله،  زاویه  شدن  و  بزرگ  اصطکاکی  پسای  افزایش  ها 

اند که یافتن ارتباط  برخی دیگر کاهش پسای اصطکاکی را تجربه نموده 

 دشوار است.  هاآن بین 

 
 . ضریب پسای اصطکاکیمقایسه  -6شکل 

Fig. 6. Comparison of the viscous drag coefficients. 

 
 .ضریب پسای فشاریمقایسه  -7شکل 

Fig. 7. Comparison of the pressure drag coefficients. 

  شیافزا  منجر به   اریزشیر  استفاده از،  هات در تمام حال  7شکل  مطابق  

صاف(فشار  پسای ایرفویل  به  )نسبت  مشابه    گردیده  ی   پسای است. 

بر فشار  پسای  شیافزا  ،اصطکاکی علاوه  ریزشیار    طول   ی  به  فیلم 

که    ت ذکر اس  انیوابسته است. شا  ز ین  نصب آن بر روی ایرفویل  تیموقع

از روند کاهش    قاًیمختلف دق  هایلتدر حا  یفشار  پسای  ش یروند افزا

اصکاکی حالت  یطورهب  کند،یم  یرویپ  پسای  که   SP-M-400که 

 پسای   ش یافزا  نیشتریرا داشت، ب  پسای اصکاکیکاهش    زانیم  نیشتریب

 . دهدی نشان م زیرا ن یفشار

سبت به  گانه را نهای هشتهای پسای حالتمولفه تغییرات    8شکل  

  [ 22]دهد. این تغییرات با استفاده از معادله زیر  شان می ن  ایرفویل صاف

 .اندمحاسبه شده 

 (11 ) 
𝜂𝑡 =

𝐷𝑠𝑡𝑟−𝑡 − 𝐷𝑠𝑚ℎ

𝐷𝑠𝑚ℎ

× 100 =
𝐷𝑠𝑡𝑟−𝑣 − 𝐷𝑠𝑚ℎ

𝐷𝑠𝑚ℎ

 

× 100 +
𝐷𝑠𝑡𝑟−𝑝

𝐷𝑠𝑚ℎ

× 100 = 𝜂𝑣 + 𝜂𝑝 

  ی کل، پسا   ی پسا   ب ی ترت به   𝐷𝑠𝑡𝑟−𝑝و    𝐷𝑠𝑡𝑟−𝑡 ،  𝐷𝑠𝑡𝑟−𝑣رابطه    ن ی در ا 

.  دهند ی نشان م   زساختار ی سطوح ر   ی را برا   ی فشار   ی و پسا   ی اصطکاک 

𝐷𝑠𝑚ℎ   و    ی پسا است  صاف    ب ی ترت به   𝜂𝑝و    𝜂𝑡  ،𝜂𝑣صفحه 

تغ   دهنده ش ی نما  پسا   ی پسا   ر یی درصد  پسا   ی اصطکاک   ی کل،    ی و 

 . باشند ی م   ی فشار 
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های دارای ریزشیار نسبت به ایرفویل های پسای ایرفویلدرصد تغییر مولفه -8شکل 

 .صاف

Fig. 8. The amount of change of drag components relative to the 

smooth airfoil. 

یکسان    دو زاویه حملهدر    های پسامولفه روند تغییرات    ، 8شکل  مطابق  
این   بر  علاوه  حمله،  است.  زاویه  هر  در  برای  بیشتر  پسای کاهش 

. جالب توجه است است فشاری    پسای افزایش بیشتر در    ارز هم  اصطکاکی 
این شکل مشابه روند تغییر سهم آن از   در   پسای اصطکاکی که روند تغییر  
هرچه پسای اصطکاکی عبارت دیگر،  ه ب   باشد. می   ۹شکل    پسای کل در 

گردد. نکته دیگر یابد سهم آن از پسای کل کمتر می می   کاهشبیشتر  
درجه،    0تر بودن تغییرات پسای فشاری در زاویه حمله  رغم بزرگ آنکه علی 

زاویه حمله   دو  برای  تغییر پسای اصطکاکی  تقریبا   4و    0درصد  درجه 
 یکسان است. 

ب  اشاره شد،  قبلًا  که  در   پسای اصطکاکی کاهش    نی شتر ی همانطور 
برای هر دو زاویه حمله   8شکل  بق  ا ط م که    دهد ی رخ م   SP-M-400حالت  

  یفشار  ل برای این حالت، پسای . در مقاب باشد می   % 83درجه حدود    4و    0
زاویه حمله  به   % 131و    % 247حدود   برای   شیافزا درجه    4و    0ترتیب 

  %76  صاف   ل ی رفو ی ا   ، سهم مولفه اصطکاکی پسا در ۹شکل  مطابق  .  ابد ی ی م 
 باشد،می کل    پسای   ز ا   درجه(   4و    0ترتیب برای زاویه حمله  )به   % 63و  

و   247 ش ی بر افزا  تواند ی م  درصدی پسای اصطکاکی  83کاهش  ن ی بنابرا 
هش پسای منجر به کا  جه ی غلبه کند و در نت  ی فشار  درصدی پسای  131

درجه( گردد   4و    0ترتیب برای زاویه حمله  )به   % 3/ 6و    % 6/4میزان  کل به 
 قابل مشاهده است.   10شکل  که این موضوع در  

های مختلف را از پسای کل نشان  سهم پسای اصطکاکی حالت   ۹شکل  
دهد. مطابق این شکل استفاده از ریزشیار عرضی منجر به کاهش سهم  می 

گردد.  پسای اصطکاکی ایرفویل و در نتیجه افزایش سهم پسای فشاری آن می 
بدیهی  فشاری  همچنین  پسای  سهم  حمله،  زاویه  شدن  بزرگ  با  که  است 

 گردد. ها مشاهده می ایرفویل افزایش یابد که این مطلب در تمام حالت 

 
 .پسای کل ازسهم پسای اصطکاکی   -9شکل 

Fig. 9. Contribution of the viscous drag to the total drag. 

زوایای  مختلف و در    های لت کل را برای حا   پسای تغییرات    10شکل  
  SP-F-200جز حالت  دهد. مطابق این شکل به درجه نشان می   4و    0حمله  
علت قرار گرفتن فیلم ریزشیار در لبه حمله پسای کل آن افزایش یافته  که به 

کنند. میزان تغییر پسا در دو  ها کاهش پسا را تجربه می است، سایر حالت 
و    % 1/ 1حدود    ها آن زاویه حمله نزدیک یکدیگر است و بیشترین اختلاف  

 باشد. می   P-M-200مربوط به حالت  

 
ریزشیار  ایرفویل  درصد تغییر پسای کل  -10شکل     ل یرفویا به  نسبت  های دارای 

 .صاف

Fig. 10. The amount of variation of  total drag relative to the 

smooth airfoil. 

 تاثیر فیلم ریزشیار بر برآی ایرفویل 

برآ    11شکل   نیروی  تغییرات  جز به   باشد که مطابق آنمیدرصد 
ها نصب فیلم ریزشیار منجر به افزایش برآی یک حالت در سایر حالت
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 علوم و فناوری فضایی

 ؟؟، شمارة ؟؟، دورة ؟؟؟؟سال 
 ... یکینامیرودیبر عملکرد آ یعرض یزساختارهایمکان نصب ر ریتاث یعدد یبررس

چند مقدار این افزایش ناچیز    درجه گردیده است، هر  4ایرفویل در زاویه  
 هاآن ها کاهش و نیمی از  درجه، برآی نیمی از حالت  0باشد. در زاویه  می

تر است و بیشترین یابد. مقدار افزایش برآ در این زاویه بزرگ افزایش می
با   برابر  آن  به حالت    % 7/2مقدار  مربوط  این می   SP-R-200و  باشد. 

 حالت بیشترین مقدار افزایش برآ را در دو زاویه حمله دارد. 

 
 .صاف   ل یرفو ی نسبت به ا  ار ی زش ی ر   ی دارا  ی ها ل یرفو ی ا  برآی   ر یی درصد تغ   - 11شکل  

Fig. 11. The amount of variation of  lift relative to the smooth 

airfoil. 

جز به   این شکلمطابق    .دهدنسبت برآ به پسا را نشان می  12شکل  
که استفاده از فیلم ریزشیار منجر به افزایش پسای   SP-F-200حالت  

بود ) ریزشیار  (، در سایر حالت10شکل  آن گردیده  فیلم  از  استفاده  ها 
 گردد. باعث افزایش نسبت برآ به پسا می 

 
 .نسبت برآ به پسا -12شکل 

Fig. 12. Lift to drag ratio. 

 گیرینتیجه

بررس   ن ی ا  به  فیلم مطالعه  نصب  محل  تاثیر  عملکرد  ی  بر  ریزساختار  های 
با قاعده   ـ شکل Vی ارها ی ش منظور این  پردازد. به می   آیرودینامیکی ایرفویل 

  NACA 8-H-12  ل ی رفو ی ا از    مختلف   ت ی در هشت موقع   μm  150  و ارتفاع 
درجه    4و  0حمله  ه ی زاو دو  در  ها آن آیرودینامیکی   های رو ی و ن  قرار داده شد 
 قرار گرفت. مورد بررسی  

 فیلم بسته به مساحت    تواندیکل م ی  پسا  یروینشان داد که ن  جینتا
.  ابدیکاهش    او ی  ش ی، افزالیرفویا  یآن بر رو  تیموقع  و   اریزشیر  یدارا

دو  و مربوط به نصب    %6/4مشاهده شده    یپسا   یرویحداکثر کاهش ن
ایرفویل با    مکش و فشار  سمت   در  و   وتر   انه یدر م  یمتریلیم  200  فیلم

 باشد. زاویه حمله صفر درجه می 
ی فشار یپسا یروین شیروند افزا مورد مطالعه، هایحالتتمام  در

ی اصطکاکی یکسان است. در نتیجه حالتی با پسا  یرویروند کاهش ن  با
  یرویدر ن  شیافزا  نیشتری، بی اصطکاکیپسا  یرویکاهش در ن  نیشتریب

رفتار در هر دو زاویه حمله بررسی    نی. اکندمی را تجربه    یفشار  یپسا
شده قابل مشاهده است. همچنین درصد تغییر پسای اصطکاکی برای  

 درجه تقریبا یکسان است.  4و  0دو زاویه حمله 
مشابه روند تغییر سهم آن از پسای کل   پسای اصطکاکیروند تغییر  

یابد  می  کاهشهرچه پسای اصطکاکی بیشتر  عبارت دیگر،  ه ب   باشد.می
 گردد.  سهم آن از پسای کل کمتر می

بر نیروی   بیشتری  تاثیر  در زاویه حمله صفر درجه، وجود ریزشیار 
ها وجود ریزشیار موجب گذارد. همچنین در اکثر حالتبرآی ایرفویل می 

 افزایش نسبت برآ به پسا شده است. 
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