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 بعدی در مجاورت سطح با درنظر گرفتن تئوری لایه تحلیل آئرودینامیکی ایرفویل دو

 استفاده از روش پانل مرتبه بالا مرزی با
 

 

 9مصطفي قرباني ،2غیاثي دو، محم4حسن قاسمي

 
gasemi@aut.ac.ir 

 

 یرکبیرام يدانشگاه صنعت یا،در يدانشکده مهندسدانشیار  -4

 یرکبیرام يدانشگاه صنعت یا،در يدانشکده مهندس استادیار -2

 یرکبیرام يدانشگاه صنعت یا،در يمهندسدانشکده  کارشناسي ارشد یدانشجو -9

 

 چکیده 

 ناکا در مجاورت سطح و با درنظر گرفتن تئوری لایه روش پانل مرتبه بالا برای تحلیل آئرودینامیکي ایرفویل دوبعدی سری چهاررقمي

شود. سپس با استفاده از سازی ميمرزی، مورد مطالعه قرار گرفته است. ابتدا ایرفویل دوبعدی به کمک معادلات کوادراتیک بیزیر، مدل

روی  شود. بران پتانسیل، محاسبه ميبعدی، پتانسیل آشفتگي در هر نقطه از میدان جری دوم گرین و تابع گرین برای مسائل دو قضیه

های خطي زمین نیز، تکین چشمه بصورت یکنواخت، شود. بر روی پانلهای درجه دو ایرفویل، تکین گردابه بصورت خطي توزیع مي پانل

سپس با استفاده از  دهد.گیرد. اعمال شرط مرزی نیومن برروی نقاط کنترل ایرفویل و زمین، نتایج را در حالت پتانسیل بدست ميقرار مي

کنیم. در آخر نیز، اثر پارامترهای مختلف هندسي و محیطي را برروی نیروی لیفت و ی مرزی را اعمال ميروابط نیمه تجربي، تئوری لایه

 برخوردار بهتری، آئرودینامیکي ازعملکرد زمین، به نزدیکتر درفواصل ایرفویل داد، نشان نتایج دهیم. مقایسهدرگ مورد بررسي قرار مي

 سطح زیرین ایرفویل به زمین، تا حد ممکن به لبه نزدیکترین نقطه آئرودینامیکي، وکیفیت بازده بالاترین به دستیابي برای همچنین. است

 فرار ایرفویل نزدیک باشد.

 

 مرزی، توزیع فشار، نسبت لیفت به درگ. روش پانل مرتبه بالا، تئوری لایهكلیدی :  واژگان
 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 29/40/39            مقاله : تاریخ دریافت

 43/44/31            مقاله : تاریخ پذیرش
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 مقدمه -1

ت ها جزء اجسام تولیدکنندهایرفویل به حساب   4لیف

ها، نسبت نیروی لیفت آیند. معیار سنجش عملکرد آن مي

که  يی. از آنجااستبه درگ تولید شده توسط ایرفویل 

باشد، لذا رژیم حرکت ایرفویل در میدان جریان ویسکوز مي

نام دارد  2مرزی شود که لایهجریاني در اطراف آن ایجاد مي

باعث تغییراتي در رفتار جریان اطراف ایرفویل نظیر محل  و

 شروع پدیـده ام به آشفته، نقطهمرزی آر از لایه 9گذار

 گردد.مرزی مي و ضخامت لایه 1جدایي

درگ و به تبع آن نیروی لیفت نیز متأثر از  لذا مقدار نیرو 

مقدار  که يیاین عوامل خواهند شد. به عنوان مثال، از آنجا

[، 4]استمرزی آرام کمتر از آشفته  نیروی درگ لایه

دهد ما ميه بیني محل وقوع حالت گذار این امکان را ب پیش

 تا مقدار نیروی درگ را به درستي تعیین نماییم.

ارتفاع پروازی، پیشرو، تأثیر پارامترهایي نظیر  در مقاله 

 و 7، ضخامت ایرفویل، میزان کمبرسرعت و لزجت سیال

همراه پارامترهای مختلف ب آن در زوایای حمله محل بیشینه

روی میزان لیفت به درگ تولیدی بر  زیربه لایه ممربوط 

 شود. بررسي مي

 

 روش حل -2

کد نوشته شده بصورت ترکیبي از روش پانل مرتبـه بالا و 

مرزی برای بررسي رفتار ایرفویل در مجاورت  تئوری لایه

انل مرتبه بالا، قسمت جریـان باشد که روش پسطح مي

مرزی، قسمـت  کند درحالیـکه لایهپتانسیل را مـدل مي

 نماید.سـازی ميویسکوز جریـان را مـدل

این کد بصورت عمل رفـت و برگشتـي بین این دو قسمت  

باشد بدین صورت که با اعمال مقدار سرعت بدست آمده مي

مرزی،  قسمت لایهاز مدل جریان پتانسیل به عنوان ورودی 

آید. ضخامت جابجایي از حل جریان ویسکوز بدست مي

شود و روند سپس این مقدار به قسمت پتانسیل وارد مي

کند تا شروط همگرایي حل به همین صورت ادامه پیدا مي

 ارضاء شود.

 

                                                 
1
 Lifting Surface 

2
 Boundary Layer 

3
 Transition Regime 

4
 Separation Point 

5
 Camber 

 سازی ایرفویل مدل -2-1

، 6سازی ایرفویل از معادلات کوادراتیک بیزیربرای مدل

شده است. در این معادلات با داشتن نقاط ابتدایي استفاده 

توان یک ی کنترلي، ميو انتهایي و یک نقطه بعنوان نقطه

سازی نمود. در درجه دو، مدل هاایرفویل، متشکل از پانل

کنترلي، از روش  منظور دستیابي به بهترین نقطهاینجا به

کوادراتیک  کمترین مربعات استفاده شـده است. معادله

 شود:بیزیر، بصورت زیر نوشته مي

(4)  ( )  (   )     (   )     
     

  [   ] 
 نقطه   در آن، نقاط ابتـدا و انتهـا بوده و    و    که 

نشان داده شده پارامتر بیزیر است که در بازه  کنترلي و 

 [.2] گرددانتخاب مي

 

 روش پانل مرتبه بالا -2-2

سازی ایرفویل و نیروی لیفت، بالا، مدلدر روش پانل مرتبه 

شود حجم گیرد که این باعث ميتنها با یک تکین انجام مي

های محاسبات کاهش یابد. فرض اولیه برروی تمامي پانل

 ایرفویل این است که جریان باید پتانسیل باشد. لذا معادله

که  استلاپلاس  پیوستگي برای پتانسیل کل، معادله

 [:9شود]بصورت زیر نوشته مي

(2)       

که در آن پتانسیل کل، مجموع پتانسیل آشفتگي وپتانسیل 

 . برای پتانسیل جریان آزاد داریم:استجریان آزاد 

(9)          

 همچنین پتانسیل آشفتگي بصورت زیر نوشته خواهد شد:

(1) 
 ( )  

 

  
(∫  ( )

  

   
    

    

∫
  

   
    

      
)  

مقدار قدرت تکین گردابه برروی ایرفویل و  ( ) که در آن 
  

   
مقدار قدرت تکین چشمه برروی زمین بوده و تابع   

درنظر گرفته      بعدی  نیز برای مسائل دو    گرین

بین نقاط تکین و نقاط کنترل  ، فاصله  شود که درآن  مي

 [.9]است در روش پانل 
 

 شرایط مرزی -2-3

ایرفویل یا همان عـدم نفوذ  وی بدنهرشرط مرزی نیومان 

                                                 
6
 Quadratic Bezier 
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روی بدنه عمودی سرعت  بودن مؤلفه نـاپذیری بصورت صفر

 [:9شود]اعمال مي

(7)  ( 
 
  

 
)                       

شرط مرزی روی زمین نیز همانند سطح ایرفویل، بصورت 

 گردد: اعمال ميعمودی سرعت  بودن مؤلفه صفر

(6)  ( 
 
  

 
)                       
موازات خطوط ه شرط کوتا که برای اطمینان از خروج ب

 [:9شود]ایرفویل اعمال مي جریان بدنه

(4)              

 

 مرزی تئوری لایه -3

مرزی  گیری از معادلات پیوستگي و ممنتوم لایهبا انتگرال

مرزی  انتگرال ممـنتوم لایه نرمال، معـادلهدر جهت 

 [:1آید]بصورت زیـر بدست مي

(8)     

  
 
   

   
(  

  
 

   
)
    

  
 
 

 
      

 

(3)   
    

  
   

   

   

    

  
    

   

  
       

  در روابط بالا، 
ضخامت ممنتوم،     ضخامت جابجایي،   

    )فاکتور شکل بوده که برابر مقدار   
است      ( 

ضریب     باشد، ی مرزی ميبربار ضخامت لایه که درآن 

 ضریب تکرار هستند.   ای و اصطکاک پوسته

 

 مرزی آرام لایه -3-1

 4مرزی آرام از روش تویت هیضخامت لا بـرای محاسبه

ممنتوم زیر استوار  معادله این روش بر پایه شود.استفاده مي

 [:1] است

(40)   
 

  
(   

    
 )         

  

 و از روی     ، مقدار ضخامت ممنتوم     با داشتن مقدار 

 را بدست آورد:   توان فاکتور شکل و آن مي

(44)       
   

  
  

(42) 
 ( )  

{
                           

      
      

      
            

  

 

 مرزی گذرا لایه -3-2

برای تخمین  2سبسي و اسمیت در این قسمت، از رابطه

کنیم. این رابطـه بر این نظـر محل حالت گذار استفاده مي

                                                 
1
 Thwaites 

2
 Cebeci& Smith 

استـوار است که حالت گذار در یک عدد رینولدز خاص 

دهد مـرزی، رخ مي از شـروع لایه   به اندازه فاصله برپایه

 [:7] یعني هرگاه

(49) 
                     (  
      

  
) (   )

      

بوده و             و                 که در آن 

و بترتیب رینولدز     و       رینولدز جریان آزاد و     

 باشند.وقف ميت نقطهز براساس جابجایي و فاصله ا

 

 مرزی آشفته لایه -3-4

مرزی آشفته  های جریاني با عدد رینولدز بالا، لایهدر رژیم

فاکتور  9خواهد شد. در این قسمت بااستفاده از روش هد

مرزی آشفته بصورت زیر  شکل و ضخامت ممنتوم لایه

 [:6] آیدبدست مي

(41)  

  

 

  
(     )        (    )

          

(47) 
 ( )  

{
          (     )              

          (        )               
  

 

ضریب درگ  پس از انجام مراحل بالا، برای محاسبه

، 1اسکوئر-زیر که به فـرمول یانگ ایـرفویل، از رابطه

شود. از این فرمول، مستقیماً معـروف است، استـفاده مي

اساس فشاری و اصطکاکي(، بر)مجموع درگ  درگ کل

آید.  ميفرار ایـرفویـل، بدست  در لبـه Hو  و  Ueتابعي از 

 در سطـح بالا و پایین لبـه Hو  و  Ueبا داشتن مقادیر 

 [:6] گرددفرار، مقدار درگ از فرمول زیر محاسبه مي

(46) 
   [      (  )    

       

 ]
     

 

[      (  )    

       

 ]
     

  

 

 معتبرسازی -4

 ایرفویل مدل -4-1

سازی کوادراتیک بیزیر برای اطمینان از صحت مدل

و  NACA0012ایرفویل، نتایج آن را برای دو ایرفویل 

NACA4422 تیب کنیم که بتربا ایرفویل اصلي مقایسه مي

 بالا، اشکالبا مشاهده  ( آمده است.2( و )4در اشکال )

                                                 
3
 Head 

4
 Young-Squire 
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از صحت قابل قبولي  یرفویل ا یزیرکه مدل ب یافتدر توان مي

 سازی برخوردار است.برای مدل

 

 ایرفویل در محیط نامحدود -4-2

، نتایج کد را برای HOPMBLحال برای معتبرسازی کد 

-افزار ایکسو نرم [4حالت نامحدود با نتایج آزمایشگاهي]

را در زاویه  NACA4422کنیم. ایرفویل مقایسه مي 4فویل

( 9)  میلیون در شکل 8/4درجه و عدد رینولدز  1/6 حمله

دیگر  آمده است که گویای تطابق خوب نتایج با دو نتیجه

 . استبخصوص نتایج آزمایشگاهي 

 

 
 .با مدل اصلی آن  NACA0012 مدل بیزیر ( مقایسه1) شکل

 

 
 .با مدل اصلی آن NACA4422 ( مقایسه مدل بیزیر2) شکل

 

 
α=6.4°,Re=1.8x10)6 ( توزیع فشار3) شکل ) NACA4422 

 

                                                 
1
 XFoil 

 ایرفویل در مجاورت سطح -4-3

در حالت مجاورت ایرفویل با سطح، نتایج را با نتایج 

[ برای ایرفویل 3] 2[ و حل عددی تاکاهاشي8آزمایشگاهي ]

NACA4412 1 حمله با زاویه 4/0، 07/0، در ارتفاع پروازی 

( 1میلیون مقایسه شده که در اشکال ) 8/0درجه ورینولدز 

 ( آمده است.7و )

 و NACA4412های ضخامت جابجایي ایرفویل 

NACA6410  نیز با نتایج حل عددی تاکاهاشي در ارتفاع

(، نشان داده 4( و )6) و شرایط بالا در اشکال 4/0پروازی 

نتایج حاصله دهد که ، نشان ميها بررسي شکلشده است. 

از دقت مطلوبي نسبت به نتایج آزمایشگاهي و عددی 

 برخوردار است.
 

 
NACA4412  (𝛼 توزیع فشار (4) شکل     ,    =0.05). 

 

NACA4412  (𝛼 ( توزیع فشار5) شکل     ,     =0.05). 

 
 .NACA4412( ضخامت جابجایی6)شکل

 

                                                 
2
 Takahashi 

(α=4°,h/c=0.1)
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 .NACA6410( ضخامت جابجایی 7) شکل

 

های مختلف بر حاصل از تغییر پارامترنتایج  -5

 خواص آئرودینامیکی ایرفویل

های گوناگون هـدف از این تحقیق، تحلیل شرایط ایرفویل

حال، درگ  ای است که نیروی لیفت بیشتر و در عینگونه به

بیان دیگر، معیار عملکرد آئرودینامیکي  کمتر تولید گردد. به

ه درگ، مورد ارزیابي ها یعني نسبت نیروی لیفت بایرفویل

 قرار خواهد گرفت.

 

 اثرسطح تأثیر پدیده محدوده -5-1

ی اثرسطح، منظور بررسي پارامتر بازه اثرگذاری پدیدهبه

را در زوایای  NACA4412ضریب لیفت و درگ ایرفویل 

و عدد 7/0تا  0درجه و در ارتفاع پروازی 40تا  2ی حمله

ایم.  ( نشان داده3( و )8میلیون، در اشکال ) 7/9رینولدز 

از ارتفاعي ی اثر سطح شود، پدیدههمانطور که دیده مي

معادل نصف طول کورد ایرفویل ظاهر شده و با کاهش 

 یابد.ارتفاع، افزایش مي

 

 اثر لزجت سیال -5-2

نوشته شده قابلیت تحلیل در دو حالت  از آنجائیکه کد

 باشد، لذا نتایج مربوط به ایرفویلپتانسیل و لزج را دارا مي

NACA4412 درجه و  40و  7، 2ی را در زوایای حمله

میلیون، در دو حالت  7/9و عدد رینولدز  4/0 ارتفاع پرواز

ایم. ( نشان داده44( و )40) پتانسیـل و لـزج، در اشکال

آن  ی حملهمرکز فشار ایرفویل ازلبه یر فاصلههمچنین تغی

نتایج  با مشاهده ( نمایش داده شده است.42) نیز در شکل

حمله، علاوه بر افزایش  توان فهمید که افزایش زاویهمي

 دهد.نیروی لیفت، نیروی درگ را هم افزایش مي

 

 سرعت سیال لزج -5-3

صرفنظر در سیال پتانسیل، بدلیل آنکه از لزجت سیال 

شود، توزیع فشار در سطح ایرفویل مستقل از سرعت  مي

است. لذا ضرایب آئرودینامیکي ایرفویل نیز به سرعت 

بستگي نخواهند داشت. اما در سیال لزج بر خلاف سیال 

پتانسیل، توزیع فشار روی ایرفویل و به تبع آن، ضرایب 

آئرودینامیکي ایرفویل، تابعي از سرعت سیال هستند. این 

ابعیت از تغییر ضخامت جابجایي در عدد رینولدزهای ت

گیرد. با تغییر ضخامت جابجایي سطح مختلف نشأت مي

بعد و به دنبال آن، توزیع فشار ایرفویل، توزیع سرعت بدون 

تغییر خواهند کرد. خواص آئرودینامیکي ایرفویل از ضریب 

شوند. لذا با تغییر در ضریب فشار، خواص  ميفشار محاسبه 

 آئرو دینامیکي تغییر خواهند کرد.

 

 
 .NACA4412  (Re=3.5 x 106) ضریب لیفت (8) شکل

 

 
 .NACA4412  (Re=3.5 x 106) ضریب درگ (9) شکل

 

 
 .NACA4412  (Re=3.5 x 106) ( ضریب لیفت11) شکل

 

(α=4°,h/c=0.1)
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 .NACA4412  (Re=3.5 x 106) ( ضریب درگ11) شکل

 

 
 NACA4412  (Re=3.5 x تغییر محل مركز فشار( 12) شکل

106). 
 

حال برای بررسي اثر سرعت سیال لزج در خواص 

 4/0در ارتفاع پروازی  NACA4412 آئرودینامیکي، ایرفویل 

 4/2، 1/4، 4/0درجه در اعداد رینولدز 40تا  0حملهو زاویه

اند.  (، نمایش داده شده41( و )49میلیون، اشکال ) 7/9و 

شود، با افزایش سرعت سیال، ضخامت همانطور که دیده مي

 یابد.  ميجابجایي کاهش 
 

 
 .NACA4412  (    =0.1 ) ( نسبت لیفت به درگ13) شکل

 
 .NACA4412  (    =0.1 ) ( ضخامت جابجایی14) شکل

لذا، ضریب درگ سیال، کاهش یافته و باتوجه به اینکه، 

باشد، کیفیت  ميضریب لیفت تقریباً مستقل از سرعت 

 آئرودینامیکي بال، بیشتر خواهد شد.

 

 ضخامت ایرفویل -5-4

ی تخت در زوایای در بررسي جریان اطراف یک صفحه

ی کم، بیشترین نیروی مقاوم مربوط به درگ حمله

توان با افزودن ضخامت به این باشد. لذا مياصطکاکي مي

صفحه، درگ فشاری را زیاد نمود که در نتیجه منجر به 

افزایش نیروی لیفت، خواهد شد. در این بخش، برای بررسي 

-خواص پروازی ایرفویلایرفویلاثر ضخامت برروی 

و  NACA4412 NACA4422و  NACA4408های

NACA4430تا  0درجه و ارتفاع پرواز 7 حمله ، در زوایه

( تا 47) میلیون، در اشکال 7/9درجه با عدد رینولدز 40

 اند.( ارائه شده48)

هرچه میزان ضخامت ایرفویل به طول کورد آن، بیشتر 

ی کم، با کاهش ارتفاع پروازی، شود، در زاوایای حمله مي

کند. علت وقوع چنین ها، کاهش پیدا ميضریب لیفت آن

یرفویل و سطح زمین ای، ایجاد حالت ونتوری بین اپدیده

باشد. حالت ونتوری، سبب افزایش سرعت سیال و در مي

گردد، بنابراین کاهش ضریب لیفت نتیجه کاهش فشار مي

 را، به همراه خواهد داشت. 
 

 
𝛼( ضریب لیفت )15) شکل    , Re = 3.5 x 106). 

 
𝛼ضریب درگ ) (16) شکل    , Re = 3.5 x 106). 
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 .(Re = 3.5 x 106 ,     = 0.1( نسبت لیفت به درگ )17) شکل

 

شود با توجه به نمودارهای کیفیت آئرودینامیکي دیده مي

ی حمله و ضخامت ایرفویل، که با افزایش همزمان در زاویه

 دهد. افزایش کیفیت آئرودینامیکي، رخ مي
 

 تقارن ایرفویل -5-5

خواص آئرودینامیکي برای بررسي اثر تقارن ایرفویل برروی 

آن در مجاورت سطح، سه ایرفویل با نسبت ضخامت به 

، ولي با مقادیری متفاوت در دو پارامتر 2طول کورد یکسان 

با عدد 4/0درجه و ارتفاع پروازی  7 دیگر در زاویه حمله

(، نشان داده 20( تا )48میلیون، در اشکال ) 7/9رینولدز 

ز توضیح داده شد، در همانطورکه در بخش قبل نی اند.شده

کم، حالت ونتوری  های متقارن در زوایای حمله ایرفویل

 .افتداتفاق مي
 

 
𝛼( ضریب لیفت )18) شکل    , Re = 3.5 x 106). 

 

 
𝛼( ضریب درگ )19) شکل    , Re = 3.5 x 106). 

 

 
 .(Re = 3.5 x 106 ,     = 0.1نسبت لیفت به درگ ) ( 21) شکل

 

باعث تولید نیروی لیفت منفي و حالت مکش در  این

های نامتقارن ایرفویل گردد. لذاهای پروازی پایین ميارتفاع

در مجاورت سطح، خواص آئرودینامیکي بهتری از خود 

 دهند. مينشان 
 

 میزان كمبر ایرفویل -5-6

های نامتقارن در بخش قبل، مشخص گردید که ایرفویل

متقارن، از خواص آئرودینامیکي های نسبت به ایرفویل

تری در مجاورت سطح برخوردارند. اما میزان عدم مناسب

تقارن نیز باید درحدی باشد که این مزیت را کاهش ندهد. 

در این قسمت، به بررسي میزان کمبر ایرفویل برروی 

 پردازیم. خواص آئرودینامیکي آن، مي

ت ضخامت های انتخابي در این قسمت ، دارای نسبایرفویل

به طول کورد یکسان اما با میزان کمبر مختلف و مکان 

-باشند. ایرفویلقرارگیری یکسان برروی ایرفویل، مي

در زوایه  NACA9312و  NACA2312 ،NACA5312های

و در عدد رینولدز  4تا  0درجه و ارتفاع پروازی  7یحمله

 اند.(، نمایش داده شده29( تا )24) میلیون در اشکال 7/9

نمودارهای مربوط به کیفیت آئرودینامیکي، مشخص است  از

ی حمله و میزان کوژ، کیفیت که با افزایش زاویه

یابد. البته انحنای زیاد آئرودینامیکي ایرفویل  افزایش مي

آورد که از آن جمله هایي را نیز به وجود ميبال، محدودیت

ای وساخت و همچنین بوجود توان به مشکلات سازهمي

های نامطلوب آئرودینامیکي مانند پدیده جدایي پدیده آمدن

 ، اشاره کرد.4و استال

 

 محل كمبر بیشینه -5-7

از جمله پارامترهای دیگری که بر خواص آئرودینامیکي 

ها، تأثیر بسزایي دارد، علاوه بر بیشترین کمبر، محل ایرفویل

                                                 
1
 Stall 
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باشد. لذا برای قرارگیری این مقدار برروی ایرفویل نیز، مي

بررسي نتایج حاصل از این پارامتر، شرایطي مانند شرایط 

ی قسمت قبل را، انتخاب و  نتایج را در مورد مطالعه

 ایم.(، نشان داده26( تا )21اشکال)
 

 
𝛼ضریب لیفت ) (21) شکل    , Re = 3.5 x 106). 

 

 
𝛼ضریب درگ ) (22) شکل    , Re = 3.5 x 106). 

 

 
 .(Re = 3.5 x 106 ,     = 0.1( نسبت لیفت به درگ )23) شکل

 

 
𝛼)  ( ضریب لیفت24) شکل    , Re = 3.5 x 106). 

 

 
𝛼( ضریب درگ )25) شکل    , Re = 3.5 x 106). 

 

 
 .(Re = 3.5 x 106 ,     = 0.1نسبت لیفت به درگ )( 26) شکل

 

 گیرینتیجهبندی و  جمع -6

جریان اطراف ایرفویل در مجاورت رسد تحلیل به نظر مي

)تئوری پتانسیل(، از دقت مطلوبي  سطح با روش پانل

سازی ایرفویل برخوردار است. همچنین نتایج حاصل از مدل

با استفاده از معادلات کوادراتیک بیزیر، نشان دادند که این 

 .استسازی برخوردار روش از دقت قابل قبولي برای مدل

ضریب لیفت افزایش و ضریب درگ  شدن به سطح،با نزدیک

اثر سطح،  توان گفت که پدیدهیابد. لذا ميکاهش مي

 گردد.موجب افزایش کیفیت آئرودینامیکي ایرفویل مي

شدن به ثابت با نزدیک مرکز فشار ایرفویل در زاویه حمله

فرار سوق یافته درحالیکه با ثابت بودن  سطح، به سمت لبه

شود تا به حمله سبب مي زاویهارتفاع از سطح، افزایش 

 حمله، حرکت کند. سمت لبه

ها در مجاورت سطح، حمله برای ایرفویل تـرین زاویهمناسب

ترین نقطه به سطح فرار در آن، نزدیک ای است که لبهزاویه

حمله، باید به حدی باشد که پدیده  باشد. البته مقدار زاویه

 استال رخ ندهد.

-هایي که در مجاورت سطح پرواز ميسطـح زیریـن ایرفویل

-باید تا حد ممکن تخت باشد. این شکل سبب ميکنند، 

 ونتوری، جلوگیری شود. گردد تا از ایجاد پدیده
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تری های متقارن از کیفیت آئرودینامیکي پایینایـرفویل

های نامتقـارن برخوردارند، لذا بهتر است نسبت به ایـرفویل

 های نـامتقارن استفاده شود.ایرفویل های پرنده ازتا در قایق
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