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  چکیده

 اهمیت از ناپایاست، یا و نوسانی ماهیت داراي که بالادست جریان واقعی شرایط در توربین رفتار بررسی باد، هايتوربین از گیريبهره شدنگسترده با امروزه

-پیش قبولی قابل دقت با را توربین واقعی عملکرد تواندمی بادي، هايتوربین هايپره در استفاده مورد هايایرفویل هايمشخصه شناسایی. است برخوردار زیادي

 رینولدز اعداد و حمله زوایاي در صوت مادون جریان در آن عملکردي هايمشخصه و قرارگرفته مطالعه مورد 4412 ناکا ایرفویل پژوهش، این در. نماید بینی

شرایط  برايایرفویل در حالت پایا و حالت ناپایا استاتیکیهاي دینامیک سیالات محاسباتی جهت بررسی مشخصه از منظور بدین. استشده استخراج مختلف

 نشان آزمایشگاهی نتایج با را قبولی قابل انطباق عددي حل نتایج. است شده برده بهره  K-ω و آلماراس  اسپالارت توربولانسی هايمدل با استفاده از و نوسانی

 افزایش با دهد،می نشان نتایج. گردید انجام کاهیدهدامنه تغییرات و رینولدز عدد تاثیر و بررسی ،زمان با متغیر باد جریانبراي حالت  ایرفویل عملکرد. دهدمی

  .ندارد چندانی تغییر پایین، حمله زوایاي در بخصوص پسا ضریب اما کند،می پیدا افزایش برآ ضریب ،کاهیدهدامنه پارامتر مقدار

 .، ورودي نوسانیکاهیدهضرایب آیرودینامیکی، دامنه، 4412ناکا  توربین بادي، ایرفویل :کلیدي هاي واژه

 

 
Investigation the Aerodynamic Performance of NACA 4412 Airfoil at oscillating inlet 

condition  
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Abstract  
Nowadays, as the wind turbines become widespread, it is important to study the turbine behavior in real conditions which may be 
oscillatory or unsteady. Identifying the characteristics of airfoils used in HAWT blades in different operating conditions can predict 
the turbine’s aerodynamic performance with acceptable accuracy. In this research, NACA 4412 airfoil has been studied and its 
performance characteristics such as lift coefficients drag coefficient, surface pressure distributions in subsonic flow field at different 
angles of attack and Reynolds numbers have been investigated. For this purpose, RANS & URANS governing equations are 
employed for analysis of static & oscillating conditions respectively using two different turbulence models (Spallart- Almaras and 

K-ω) have been used. Numerical solution results show acceptable agreement with experimental results. Furthermore, the 
aerodynamic characteristics with oscillating flow field and the effect of Reynolds number and reduced domain variation has been 
investigated. The results show that as the value of the reduced domain parameter increases, the lift coefficient increases, but drag 
coefficient, especially at low angles of attack, does not change significantly. 

Keywords: Wind turbine, NACA4412 airfoil, Aerodynamic coefficients, Reduced domain, Oscillating inlet stream. 

 
 

 

   مقدمه - 1

هاي باد، بررسی رفتار گیري از توربینشدن بهرهامروزه با گسترده

در شرایط واقعی جریان بالادست که داراي ماهیت نوسانی و یا  توربین

هاي  ناپایاست، از اهمیت زیادي برخوردار است. شناسایی مشخصه

هاي بادي محور افقی، در هاي توربینهاي مورد استفاده در پرهایرفویل

قبولی تواند عملکرد توربین را با دقت قابلشرایط مختلف کاري، می

   بینی نماید.پیش

 هر ایرفویل با نمودارهایی از ضرایب هاي عملکرديمشخصه

-می ر زوایاي حمله مختلف بیاندپسا  آیرودینامیکی مانند ضریب برآ و

هاي عددي و تجربی زیادي از میدان جریان پایا و ناپایا و پژوهش. گردد

، در محدوده 1واماندگیشروع پدیده شرایط مرزي در قبل و بعد از 

ها است، که در ادامه به برخی از آنانجام شدهوسیعی از عدد رینولدز 

  گردد. اشاره می

ویل ناکا یرفسه ا به بررسی عددي منحنی ضریب پسا، ]1[ پاراشار

. او پرداخت 15تا  - 15در زوایاي حمله  23015و  23012، 2415

ها عاملی  جریان مشابه، شکل هندسی ایرفویل هاينشان داد در میدان

گذار در بررسی رفتار آیرودینامیکی خواهد بود. بر اساس تحقیق تاثیر

هاي آیرودینامیکی  ، مشخصه]2[و چلون صورت گرفته توسط الکیم

                                                             
1 Stall 
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یکنواخت میدان جریان مختلف بال هواپیما، بدلیل توزیع غیرمقاطع 

چنین رفتار کند. او هممی بشدت تغییر ،حول جسم پروازي

تا  105×1را در بازه عدد رینولدز  4412ناکا  آیرودینامیکی ایرفویل

راوي و  درجه مورد بررسی قرار داد. 20  تا - 4و زوایاي حمله  105×4

به متلاطم) حول  اي لایه( ناپذیریان تراکمجر 1را، مدل گذ]3[همکاران

بررسی نمودند. ضرایب برآ  106×3را در عدد رینولدز  4412ایرفویل ناکا 

بدست   k-ω SST و S-A و پسا در این پژوهش با استفاده از دو مدل

در هر دو ناحیه قبل و بعد SST آمد که در مقایسه با نتایج تجربی، مدل 

بررسی ، به]4[بهتري نشان داد. النی و همکاراناز واماندگی نتایج 

در عدد رینولدز  0012ناکا  تغییرات ضرایب برآ و پسا جریان عبوري از

  k-ω SSTو   S-A ،K-εتوربولانسی  با استفاده از سه مدل 106×3

انطباق زیادي  k-ω SSTپرداختند. آنها به این نتیجه رسیدند که مدل 

به مطالعه  ]5[و همکاران احمدهاي تجربی دارد. همینطور  با داده

. در پژوهش نددر محدوده اعداد رینولدز بالا پرداخت 0012ناکا  ایرفویل

 ،ساده 2هاي آیرودینامیکی ایرفویل مجهز به دنباله مشخصه ،مذکور

ي متغیر ها و ماخدنباله رفتار ایرفویل در زوایاي مختلف  و شد مطالعه

هاي مختلف ماخدر تغییرات ضرایب برآ را  آنها گرفت.مورد بررسی قرار

با افزایش زاویه دنباله در هر ماخ، بیشینه  ندنشان داد بررسی کردند و

آزمایشی بر روي ایرفویل ناکا  ]6[. یوهانسونیابدافزایش میضریب برآ 

انجام داد که در تمام طول ایرفویل جریان  106×6در رینولدز  0012

شد. او با استناد به تحلیل پایداري خطی از  داشته می  نگهآشفته 

بینی  اصطکاکی و ضریب شکل به منظور پیشپساي تغییرات ضریب 

هاي گوناگون نیز استفاده نمود.  ر جریان حول ایرفویلاموقعیت گذ

ینامیکی ایرفویل ناکا هاي آیرود کراسکی و همکاران نتایج ویژگی مک

. آنها همچنین منابع خطا را در هر ]7[را تجزیه و تحلیل کردند 0012

قرار دادند  بررسیاي از اعداد رینولدز مورد و در طیف گستردهآزمایش 

هاي تجربی داد که دادههاي مختلف نشانهاي آزمایشنتایج بررسی و

ایرفویل ناکا هاي آیرودینامیکی یک تونل بادي در تعریف مشخصه

و  وانگرهارتکافی نخواهد بود.  CFDو ارزشیابی آن با کدهاي  0012

 ایکسافافزار سیو نرم XFOILبعدي  ، با استفاده از کد دو]8[هوروات

. نتیجه تحلیل این بود که ندرا تحلیل نمود NREL S809مقطع ایرفویل 

توربولانسی داشتن مدل  بر بندي منظم با در استفاده از یک شبکه

هاي تجربی تطابق خوبی  پیشرفته شامل رژیم گذرش جریان، با داده

بینی میزان  قادر به پیش CFDو   XFOIL چه کد تجاري دارد. اگر

. دیپولد به نبودجریان وامانده از سطح ایرفویل و تغییرات ضریب برآ 

. ]9[پرداختCFD-WIND  بررسی جریان نزدیک دیواره با استفاده کد

نتیجه بهتري را در حضور گرادیان  SST ها نشان داد مدلآن بررسی

به بررسی دو  ]10[و همکاران دهد. سارادائت ار معکوس ارائه میفش

با  64618صوت حول ایرفویل ناکا بعدي و سه بعدي جریان مادون

که تحلیل دو  ندو نتیجه گرفت ندپرداخت Fluentافزار نرماستفاده از 

-  نشاننواحی واماندگی جریان را به خوبی  K-εبعدي مدل توربولانسی 

 کند. بینی می تري را پیش دهد و تحلیل سه بعدي نتایج محسوس نمی

گیري از اطلاعات سه نوع ایرفویل ناکا با بهره ]11[سیفی و همکاران

به یک یافته، و یک کد عددي توسعه 809و اس  6040جی ، اس4412

                                                             
1 Transition 
2 Flap 

 کوچک رسیدند.مقیاس حور افقی ربین باد مطراحی بهینه براي پره تو

ر آن روي تولید یثتابه تحلیل جدایش جریان و   ]12[وري و همکارانما

 در زوایاي حمله ��7062و  �825، �822سه نوع ایرفویل در  آنتروپی

��رینولدز در و مختلف  = به ها در پژوهشی دیگر آن. پرداختند �10

�هاي کاهیده در فرکانس ،بررسی عددي جریان ناپایا = 0.026 ،

� = �و  0.03 =   .]13[پرداختند 0.05

اي جهت بررسی رفتار جریان ، مطالعات گستردهگرددملاحظه می

هاي تجربی و عددي انجام هاي مختلف با استفاده از روشحول ایرفویل

با است. در محدوده اعداد رینولدز بالا بودهها آنکه اکثر شده است 

حوزه شهري نیاز به  استفاده از انرژي بادي درگسترش روزافزون 

 شده است.فراگیر ،هایی در ابعاد کوچک بیش از پیشطراحی توربین

- عمل می 50,000کمتر از ها در محدوده اعداد رینولدز این نوع توربین

کنند. به همین دلیل لازم است که در این محدوده رینولدز، رفتار 

سیال اطراف آن به ویژه در هنگام وقوع آیرودینامیکی ایرفویل و رفتار 

سعی بر ، پژوهشاین در پدیده واماندگی مورد بررسی دقیق قرار گیرد. 

که کاربرد زیادي در  4412ایرفویل ناکا این است تا رفتار آیرودینامیکی 

دي محور افقی در ابعاد کوچک دارد، مورد مطالعه هاي باطراحی توربین

اندکی در رابطه این م است که نتایج تجربی قرار گیرد. ذکر این نکته مه

 ایرفویل وجود دارد. 

ها از قبیل ضرایب برآ، پسا و توزیع  رفتار آیرودینامیکی ایرفویل

ورودي بسیار حساس است. فشار سطحی نسبت به شرایط جریان 

دهد، نشان می 4412هاي پیشین بر روي ایرفویل ناکا بررسی پژوهش

- در اغلب موارد، جریان ورودي بصورت یکنواخت در نظر گرفته شده 

پژوهش حاضر، جهت تکمیل اطلاعات در زمینه چگونگی رفتار  است. در

هاي آیرودینامیکی و به منظور بهبود شرایط فیزیکی  جریان و ویژگی

تحلیل، تغییرات ضرایب آیرودینامیکی به ازاي ورودي دامنه سرعت 

نتایج این پژوهش  .گیرد قرارمیو مدلسازي ن مورد بررسی متغیر با زما

اطلاعاتی در خصوص ناحیه دنباله براي ایرفویل مورد مطالعه در 

بینی تواند در پیشکند که میمحدوده اعداد رینولدز پایین ارائه می

هاي بادي محور افقی کوچک شهري پدیده واماندگی در طراحی توربین

  . مورد استفاده قرار گیرد

 

  حاکمروابط  - 2

  معادلات بقا - 2-1

 حرکت اندازه و هاي پیوستگی عادلهمجهت بررسی جریان آشفته، 

مورد بررسی قرار ) 2) و (1، به صورت روابط (ناپذیرجریان تراکم در

   .]14و  6[گیرندمی

)1(  ∂ui

∂xi

=0 

)2(  ∂ui

∂t
+��

∂��

∂xj

= −
1

ρ

∂p

∂xi

+
μ

ρ

∂���

∂xj∂xj

−
∂ui

'uj
'�����

∂xj

 

uiگیري شده) و متوسط (میانگین سرعت uiکه در آن، 
سرعت  '

، جمله تنش رینولدزيدینامیکی سیال است.  لزجت μنوسانی جریان و 

ui
' uj

تقریب  شود.می تقریب زدههاي توربولانسی گیري از مدلبا بهره ،�����'

μ، ايگردابه لزجت، با استفاده از تعریف کمیت اسکالر بوسینسک
t

، 

- مرتبط می )3، مطابق رابطه (سرعت هايگرادیانتنش رینولدز را با 

  .]15[کند
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)3(  ui
' uj

'�����=-
1

ρ
μ

t
�

∂ui

∂xj

+
∂uj

∂xi

� 

μجهت تعیین، 
tشود. برخی از این می هاي مختلفی استفاده، مدل

- ها براساس تعداد معادلات انتقالی که علاوه بر معادله ناویرمدل

، در این پژوهششوند. می بنديبایست حل شوند، تقسیماستوکس می

 ايمعادله دومدل  اسپالارت آلماراس و اينتایج براي مدل یک معادله

k-ω SST  شده است استخراج و مقایسه .   

اي اسپالارت آلماراس، معادله انتقال را مدل توربولانسی یک معادله

بدون محاسبه مقیاس طولی ( توربولانسی سینماتیکی لزجت براي

هاي هوافضا براي کاربرد این مدلکند. حل می )ضخامت لایه برشی

هاي مرزي با گرادیان فشار معکوس و در لایه است توسعه داده شده

-از مدل اسپالارت آلماراس در بررسی جریان .دهدنتایج خوبی ارائه می

شود. نتایج آزمایشگاهی نشان هاي با عدد رینولدز پایین بهره برده می

هاي با سرعت پایین و گرادیان فشار معکوس، این دهد که در جریانمی

در مدل  .]16[دارد نتایج بهتري K-εمدل نسبت به مدل توربولانسی 

 لزجتتوربولانسی اسپالارت آلماراس، معادله انتقال براي متغیر 

  ) نشان داده می شود.4سینماتیکی مولکولی بصورت رابطه (

)4(  ∂υ�

∂t
+uj

∂υ�

∂xj

=cb1(1-ft2)S�υ�+
1

σ
�

∂

∂xj

�(υ+�̅)
∂�̅

∂xj

� +cb2 �
∂υ�

∂xj

�

2

� - �

=� در آن، که
μ

ρ� فاصله به  تریننزدیک �، لزجت سینماتیکی

باشد. دهنده اختلاف بین سرعت و سرعت دیواره مینشان �∆دیواره و 

، 1تولید ) از چپ به راست به ترتیب معرف4جملات طرف راست رابطه (

) بصورت 4مقادیر ارائه شده در رابطه ( باشد.می 4راو گذ 3، اتلاف2انتشار

مقادیر  شوند.آمده از نتایج آزمایشگاهی تعیین می توابع بدست

  شوند. ) تعریف می7) و (6)، (5بصورت روابط ( ���و  ���، ̅�ورتیسیته 

)5(  

S�=�2ΩijΩij+
υ�

k2d2 [1-(
υ�

υ
)(1+

�
υ�
υ�

4

��
υ�
υ

�
3

+cv1
3�

)

-1

] 

Ωij=
1

2
(
∂ui

∂xj

-
∂uj

∂xi

) 

)6(  
ft1=ct1g

t
exp(-ct2

ωt
2

∆U2
(d2+g

t
2dt

2)) 

g
t
=min(

1

10
.

∆U

ωt∆x
) 

)7(  
ft2=ct3exp(-ct4 �

υ�

υ
�

2

) 

فاصله یک نقطه از  ��، 5تانسور نرخ چرخش ��Ωدر این روابط، 

فاصله شبکه از  �∆ورتیسیته دیواره و  ��میدان جریان تا دیواره، 

در تعیین رفتار اتلافی لایه مرزي بیرونی  ��تابع  باشد.دیواره می

  شود.) تعریف می8بصورت رابطه (

)8(  
fw=g(

1+cw3
6

g6+cw3
6 )

1
6

 

                                                             
1 Production  
2 Diffusion  
3 Destruction  
4 Transition  
5 Rate of rotation tensor 

g=
υ�

S�k2d2 +cw2((
υ�

S�k2d2 )
6

-
υ�

S�k2d2 ) 

در ناحیه لایه مرزي لگاریتمی برابر با یک است.  ��و  �مقادیر 

  دهد.مقادیر ثابت تجربی مدل اسپالارت آلماراس را نشان می 1جدول

  

  ثابت تجربی مدل اسپالارت آلماراس -1 جدول

  ثابت  مقدار

0.1355 cb1 

2
3�  σ 

0.662 cb2 

0.41 k 

3.2391 cw1 

0.3 cw2 

2 cw3 

7.1 cv1 

1 ct1 

2 ct2 

1.2 ct3 

0.5 ct4 

  

  k-ωترکیبی از مدل ، k-ω SST ايدو معادله مدل توربولانسی

براي حل   K-εو مدل  در نزدیکی دیواره ، جهت حل جریاناستاندارد

بنابراین این مدل در بازه وسیعی از  .]17[باشدمی دور از دیواره جریان

هاي مهندسی که شامل نواحی با رینولدز بالا دور از دیواره و کاربرد

) و 9روابط ( باشد.رینولدز پایین در نزدیکی دیواره، قابل استفاده می

را  ω و فرکانس توربولانس k) انتقال انرژي جنبشی توربولانس 10(

  دهد.نشان می

)9(  ∂(ρk)

∂t
+

∂(ρkuj)

∂xj

=τij
'

∂uj

∂xj

-β*ρωk+
∂

∂xj

[�μ+σkμ
t�

∂k

∂xj

] 

)10(  ∂(ρω)

∂t
+

∂(ρωuj)

∂xj

=
γ

υt

τij
'

∂uj

∂xj

-βρω2+
∂

∂xj

�(μ+σωμt)
∂ω

∂xj

� +

=��جایی که  
μ

t ρ� تانسور  باشد.ماتیکی توربولانس مینسی لزجت

���تنش توربولانسی ( 
آید. مقادیر ) بدست می3) بر اساس رابطه ( �

  شوند. ) تعریف می16) تا (11تجربی معادله توربولانسی بصورت روابط (

)11(  
μ

t
=

0.31ρk

max(0.31ω.�2ΩijΩijF2

 

F2=tanh{ �max �
2√k

0.09ωy
.
500υ

y2ω
��

2

} 

)12(  β=F1β
1
+(1-F1)β

2
 

)13(  γ=F1γ
1
+(1-F1)γ

2
 

)14(  σk=F1σk1+(1-F1)σk2 

)15(  σω=F1σω1+(1-F1)σω2 

  شود.) تعریف می16بصورت رابطه ( ��تابع تجربی که 

)16(  
F1=tanh( �min �max[ �

√k

0.09ωy
.
500υ

y2ω
� .

4ρσω2k

CDkωy
2

��

4

) 

CDkω=max(
2ρσω2

ω

∂k

∂xj

∂ω

∂xj

.10-20) 
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  دهد.را نشان می k-ω SSTمقادیر ثابت تجربی مدل 2جدول 

  

  k-ω SSTثابت تجربی مدل  -2جدول 

  ثابت  مقدار

0.09 β* 

0.075 β
1
 

0.0828 β
2
 

0.85 σk1 

1.0 σk2 

0.5 σω1 

0.856 σω2 

0.41 k 

0.5532 �� 

0.4404 �� 

  

سازي هاي مذکور براي شبیهرو از هر دو مدلدر پژوهش پیش

بینی رفتار جریان بر روي جریان استفاده شده است و نتایج انها در پیش

  ایرفویل مقایسه شده است.

  شرایط ورودي نوسانی -2- 2

عملکرد آیرودینامیکی ایرفویل در حالت ورودي در این پژوهش 

، بررسی شده است. بقا در حالت ناپایا نوسانی با استفاده از حل معادلات

توان ورودي نوسانی را به شکل توابع در کاربردهاي مهندسی، می

ها در نظر گرفت. در حالی مثلثاتی به دلیل خاصیت تکرارشوندگی آن

ي با فیزیک جریان واقعی تفاوت دارد، با این حال نتایج سازکه این ساده

  بینی رفتار ایرفویل استفاده شود. تواند در پیشآن به خوبی می

-) تعریف می17بدین منظور ورودي نوسانی بصورت رابطه (

 . ]19[شود

)17(  U(t)=V∞(1+λ sin(2πft)) 

سرعت ورودي جریان آزاد ، نسبت سرعت نوسانی بهλکه در آن 

) 18رابطه (شود که بصورت و با عنوان دامنه کاهیده تعریف می باشدمی

  . ]19[شودمیبیان 

)18(  ����

��

=λ 

  

 هندسه و دامنه حل -3- 2

- در ایرفویلدهد. را نشان می 4412هندسه ایرفویل ناکا  1شکل 

بصورت درصدي  دهنده حداکثر انحناي ایرفویلاول نشان رقم ،هاي ناکا

درصد) است و رقم دوم فاصله آن از لبه حمله را نشان  4از طول وتر(

حداکثر ضخامت ایرفویل را بصورت  ،دو رقم آخر درصد). 40می دهد(

  دهد.نشان می%) 12(درصدي از طول وتر 

  

  
 هندسه ایرفویل -1شکل 

 

ابعاد دامنه حل باید به اندازه کافی بزرگ در نظر گرفته شود تا 

حوزه حل نشان داده شده  2شرایط مرزي بر حل اثر نگذارند. در شکل 

   .بیان شده است 3است.  دامنه محاسباتی در جدول 

  

 

  بنديشبکه - 4- 2

را  1شبکه ایجاد شده، یک شبکه منظم 4و  3هاي مطابق شکل

دهد. به منظور مدلسازي لایه مرزي با در نظر گرفتن نرخ  نشان می

با  است. لایه در اطراف ایرفویل ایجاد شده 20 ، حداقل15/1 2رشد

مرزي به هنگام   ضخامت اولیه لایه برابر یک، +yفرض اولیه مقدار

در این تحلیل از  در نظر گرفته شده است. [m]6-10×8.5بندي   شبکه

 حول ایرفویل بهره برده شد. Cنوع بندي شبکه

 
  

 

 یافته دامنه حلسازمانبندي شبکه -3شکل 

  

                                                             
1 Structured mesh 
2 Aspect ratio 

-0.1

0

0.1

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

  
 ابعاد شرایط مرزي دامنه حل -2شکل 

  

 ابعاد دامنه محاسباتی -3جدول 

 ابعاد موقعیت

  15C  ورودي جریاناز بالادست  ایرفویلفاصله لبه حمله 

 15C  ها دیوارهاز  یلایرفوفاصله لبه فرار 

 20C  خروجی جریاندست پاییناز  یرفویلفاصله لبه فرار ا
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  4412یافته حول ایرفویل ناکا سازمانبندي شبکه -4شکل 

 

  استقلال از شبکه - 5- 2

توان با ریز  هاي مناسب جهت تحلیل را می بطور کلی، تعداد سلول

نظر صرفقابل  عددينتایج  تغییرات بندي تا جایی که کردن شبکه

اثر تعداد  4و جدول  6، 5هاي  ، تعیین نمود. نمودار شکلکردن باشد

جریان با زاویه حمله  ياهاي شبکه حل را در ضریب برآ و پسا بر سلول

 دهد.  صفر درجه  نشان می

  
 بنديشبکههاي تغییرات ضریب برآ با تعداد سلول -5شکل 

  

 

 بنديشبکههاي سلولتغییرات ضریب پسا با تعداد  -6شکل 

  

  

  

  

  

  نتایج بررسی استقلال از شبکه -4جدول 

تعداد 

  المان

خطاي 

ضریب 

  پسا

خطاي 

  ضریب برآ

  ضریب برآ  ضریب پسا

39855  8.715  8.525  0.008697  0.4341  

46278  6.76  5.45  0.008540  0.4218  

53470  1.27375  1.2  0.008102  0.4048  

119279  0.75  0.82  0.00806  0.40328    
هزار  53هاي حدود سلول، شبکه با  تعداد 4با توجه به نتایج جدول 

برابر کردن این  گردد با دوسلول انتخاب گردیده است، ملاحظه می

  نتایج ضریب برآ و پسا کمتر از یک درصد تغییر خواهند کرد. ،تعداد

 

  و تنظیمات حلگر شرایط مرزي - 6- 2

سرعت در نظر  ،، شرط مرزي ورودينوع مدلسازيبا توجه به 

، سرعت ورودي مورد بررسیاست. با توجه به عدد رینولدز گرفته شده

. شرط مرزي عدم لغزشاستمتر بر ثانیه  8/43برابر 
1

  ، بر روي دیواره

به منظور اعمال ورودي نوسانی سرعت جریان از  .قرار است بر  ایرفویل

شرایط مرزي  5جدول . استفاده گردیدافزار کدنویسی در بستر نرم

هاي مقادیر پارامتر دهد.نوسانی جریان و خواص سیال عامل را نشان می

  در نظر گرفته شده است. ]20[و  ]19[جع اورودي نوسانی مطابق با مر

  

 استاتیک بصورت ثابت و برابر با صفر شرط مرزي فشاردر خروجی، 

  فشار نسبی) در نظر گرفته شده است.(

  

  نتایج و بحث - 3

  آیرودینامیکیبررسی  -1- 3

 4412) حول ایرفویل ناکا Ma=0.127صوت ( جریان متلاطم مادون

سازي شد و نتایج آن  درجه) شبیه 18 تا 0در زوایاي حمله مختلف (از 

، مورد مقایسه قرار گرفت. تغییرات ضریب برآ و ]21[هاي تجربی با داده

آمده است. همچنین  8و  7هاي  پسا نسبت به زاویه حمله در شکل

 دهد. ضرایب بدست آمده از دو مدل توربولانسی را نشان می 6ول جد

                                                             
1 No slip condition(NSC) 

4.00E-01

4.05E-01

4.10E-01

4.15E-01

4.20E-01

4.25E-01

4.30E-01

4.35E-01

4.40E-01

0.E+00 5.E+04 1.E+05 2.E+05

C
L

Number of Grid Cells

8.00E-03

8.10E-03

8.20E-03

8.30E-03

8.40E-03

8.50E-03

8.60E-03

8.70E-03

8.80E-03

0.E+00 5.E+04 1.E+05 2.E+05

C
D

Number of Grid Cells

  

  شرایط جریان و خواص سیال عامل(هوا) -5جدول 

 43.822,1.46,2.92  (ms-1)سرعت جریان آزاد

 1.225 (kgm-3)چگالی

Pa.s)دینامیکی لزجت
-1

)  1.7894×10-5 

  1 (m)طول وتر

 105×105.2×106.1×3  (-)رینولدز

 %0.08 (-)شدت اغتشاش ورودي

 0.4 . 0.2  (-)دامنه کاهیده

 0.2 (Hz)فرکانس 
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  نتایج تجربی ونتایج عددي ضریب برآ  -7شکل 

 

  
 نتایج تجربی ونتایج عددي ضریب پسا  -8شکل 

  

دهد.  میزان ضریب برآ به پسا را نسبت به زاویه حمله نشان می 9شکل 

 10شود بیشینه مقدار برآ به پسا در زاویه حدود  همانطور که دیده می

  دهد. رخ میدرجه 

  18 تا 0 مقادیر ضریب برآ و پسا را در بازه زاویه حمله بین 8و  7شکل 

که هر دو گردد ملاحظه میدهد. با بررسی نتایج عددي  درجه نشان می

قابل قبولی ضریب برآ را با دقت  S-A  و k-ω SST  مدل توربولانسی

خوبی را با نتایج نسبی تطابق  k-ω SST  مدل، اما کنندبینی میپیش

  تجربی بخصوص در بررسی ضریب پسا داراست. 

با مقایسه روند تغییرات ضریب برآ با زاویه حمله در حل عددي با 

شود که در زوایاي حمله  می ، ملاحظه7نتایج آزمایشگاهی در شکل 

یابد.  ضریب برآ بصورت خطی افزایش می حمله، تر با افزایش زاویه پایین

جریان در این حالت چسبیده
1

به ایرفویل است. با افزایش زاویه حمله  

درجه، جدایش جریان از سطح آیرودینامیکی ایرفویل رخ  14میزان تا 

دهد که محدوده شروع واماندگی است. در این زاویه حمله، بیشینه  می

یابد.  به بعد، ضریب برآ کاهش می آید. از این زاویه ضریب برآ بدست می

درجه با درصد خطاي کمتري نسبت  8میزان ضریب پسا تا زاویه حمله 

به نتایج آزمایشگاهی بدست آمد اما در زوایاي بالاتر کمی بیشتر از 

هاي تجربی محاسبه شد. دلیل تفاوت این است که در حالت واقعی  داده

هاي  است. مدل اي لایهت در طول قابل توجهی از ایرفویل جریان بصور

به جریان  اي لایهبینی نقطه گذار از جریان  توربولانسی توانایی پیش

                                                             
1 Attached flow 

0
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1.6
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0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
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Experimental[21]

Present Study(SST)

Present Study(S-A)

0

0.005

0.01

0.015
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0.025

0.03

0.035

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

C
D
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Experimental[21]
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Present Study(S_A)

  
 نتایج تجربی ونتایج عددي برآ به پسا  -9شکل 

  

  ب برآ و پسا در زوایاي مختلفنتایج ضرای -6جدول 

 هاي عدديداده [23]هاي آزمایشگاهیداده

AOA CL CD CL CD 

0 0.4 0.008 0.440 0.008 

2 0.6 0.008 0.606 0.0078 

4 0.8 0.0079 0.73601 0.0079 

6 1 0.0078 1.0089 0.0078 

8 1.18 0.008 1.187 0.008 

10 1.32 0.009 1.38 0.009 

12 1.41 0.0125 1.42 0.012 

14 1.5 0.019 1.54 0.019 

16 1.4 0.023 1.41 0.026 

18 1.3 0.029 1.38 0.025 
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در نظر مغشوش را ندارند و لایه مرزي در تمام طول ایرفویل مغشوش 

دهد و  گیرند. لایه مرزي متلاطم انرژي نسبی بیشتري انتقال می می

  . ]22[بدین دلیل ضریب پسا حاصل از آن بیشتر خواهد بود

درجه را نشان  18کانتور سرعت حول ایرفویل در زاویه حمله  10شکل 

آید، جدایش لایه مرزي از سطح  بر می همانطور که از شکل دهد. می

پیشروي گردابه  11هاي  آیرودینامیکی ایرفویل اتفاق افتاده است. شکل

زاویه دو  تولید شده در اثر جدایش جریان در نزدیکی لبه فرار را در

درجه پدیده  25در زاویه حمله  .دهد درجه نشان می 25و  18حمله 

واماندگی بطور کامل شکل گرفته و جریان از سطح بالایی ایرفویل جدا 

  شده است. 

  

  
درجه بدست آمده از مدل  18حمله  یهسرعت در زاو توریع - 10 شکل

S-A  

  

 
α=18°[deg] 

 

α=25°[deg] 

جدایش جریان از سطح ایرفویل در تولید گردابه در اثر  -11شکل 

 درجه 25و  18حمله  زوایاي

 

توزیع ضریب فشار روي ایرفویل را در زوایاي  13و  12هاي  شکل

بیشینه ضریب گردد، ملاحظه می دهند. درجه نشان می 10 و 4 حمله

آید. حین برخورد جریان به  فشار در نزدیکی لبه حمله ایرفویل پدید می

لبه حمله ایرفویل، سرعت به کمترین و فشار به بیشترین مقدار خود 

همچنین با افزایش زاویه حمله میزان اختلاف فشار بویژه در رسند.  می

کننده لبه حمله ایرفویل افزایش نسبی داشته که این میزان تعیین

  باشد.  افزایش ضریب برآ می

  

  
 4توزیع ضریب فشار روي سطح ایرفویل در زاویه حمله  -12شکل 

 درجه

  
 10توزیع ضریب فشار روي سطح ایرفویل در زاویه حمله  -13شکل 

 درجه

 
توان تغییر تقعر نمودار ضریب فشار در با مقایسه دو نمودار می

دهنده تغییر نمود. این تغییر، نشانناحیه مکشی ایرفویل را مشاهده 

رفتار جریان در این ناحیه با افزایش زاویه حمله بویژه توسعه ناحیه 

  جدایش به سمت لبه حمله ایرفویل است. 

  

  اثر رینولدز -2- 3

ضرایب در شرایط مختلف، به منظور بررسی رفتار جریان 

مورد مطالعه قرار  105×2و  105در اعداد رینولدزآیرودینامیکی ایرفویل 

گرفت. تغییرات ضریب برآ و پسا نسبت به زاویه حمله  در دو عدد 

  آمده است. 15و  14هاي  به ترتیب در شکل  105×2و 105 رینولدز
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تغییرات ضریب برآ نسبت به زاویه حمله در اعداد رینولدز  - 14شکل 

  مختلف

 

 

در اعداد رینولدز تغییرات ضریب پسا نسبت به زاویه حمله  -15شکل 

 مختلف

  

حدودا  105×2و  105عدد رینولدز دو زاویه واماندگی استاتیکی در 

تاثیر عدد رینولدز  15و  14 هايهمچنین شکل درجه است. 13برابر 

هاي موثر در بررسی جریان در ضرایب برآ و پسا را بعنوان یکی از پارامتر

آید، با افزایش عدد رینولدز تغییرات  برمی 14از شکل د. نده نشان می

ضریب برآ نسبت به زاویه حمله روند صعودي خواهد داشت. با افزایش 

عدد رینولدز ضریب پسا نسبت به افزایش زاویه حمله کاهش پیدا 

با سرعت وارد ناحیه کاملا  کند. با افزایش عدد رینولدز، جریان می

ین با ابنابر .گرددمیتر  و پروفیل سرعت یکنواختشود مغشوش می

و پایینی ایرفویل  ییافزایش نسبی سرعت، اختلاف فشار دو سطح بالا

شود. حال آنکه با افزایش  افزایش پیدا کرده و موجب افزایش ضریب برآ 

هاي موثر در تولید گردابه و نیروي پسا  عدد رینولدز و سرعت، پارامتر

  .و موجب افت محسوس ضریب پسا خواهد شد کاهیده

  

  تاثیر ورودي نوسانی - 3-3

هاي توربین بادي بطور پرهاز آنجا که سرعت برخورد جریان باد با 

رعت جریان آزاد متغیر با زمان کند، بنابراین بررسی سمینوسانی تغییر 

تعیین نیروهاي آیرودینامیکی و ناپایا روي   هاي مهم در یکی از پارامتر

 . ]21[سطح ایرفویل خواهد بود

، گام زمانی 1اندازه سلول محاسباتی و شرط عدد کورانتبا توجه به 

تاریخچه زمانی توزیع  16در نظرگرفته شد. شکل  4-10×5تحلیل برابر 

 دهد.  بردار سرعت ورودي حین تحلیل عددي را نشان می

 
 λ=0.4و  λ=0.2حالت  براي ،تحلیل عددي شرایط ورودي ناپایا

مورد بررسی قرار گرفته است. همچنین تاثیر بردار سرعت ورودي در 

ضرایب آیرودینامیکی برآ و پسا مورد بررسی قرار گرفته شده است. 

تغییرات ضریب برآ و پسا نسبت به زمان در ورودي نوسانی  17شکل 

  دهد. نشان می λ=0.2سرعت را ( زاویه حمله صفر درجه) در حالت 

  
 تغییرات ضریب برآ و پسا نسبت به زمان -17 شکل

  

تغییرات ضرایب برآ و پسا را در این دو حالت نشان  19و  18شکل 

دهد. با توجه به تحلیل ناپایاي جریان حین بررسی ورودي نوسانی  می

گیري زمانی مورد  ضرایب آیرودینامیکی برآ و پسا با روش میانگین

  محاسبه قرار گرفت.

                                                             
1 Courant number 
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  تاریخچه زمانی توزیع بردار سرعت ورودي - 16شکل 
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 تغییرات ضریب برآ در دو حالت ورودي ناپایا -18شکل 

  
  تغییرات ضریب پسا در دو حالت ورودي ناپایا -19شکل 

  

  

در حالت کلی، با افزایش میزان دامنه سرعت جریان ورودي، میزان 

یابد که این خود میعدد رینولدز نوسانی جریان حول ایرفویل افزایش 

شود، با شود. همانطور که دیده میمیباعث افزایش نسبی ضریب برآ 

نسبت به زاویه حمله جریان افزایش  ریب پساض ،افزایش دامنه کاهیده

ویژه در زوایاي حمله پایین هتغییر چندانی ب برآکند. اما ضریب میپیدا 

با تغییر دامنه جریان و ظهور جریان  ،در حالت کلینخواهد داشت. 

اي روي سطح ایرفویل، اثرات ناشی از این نوسانات روي ضریب گردابه

تغییرات خطوط جریان عبوري از  ،20شکل پسا بیشتر خواهد بود. 

  دهد.  درجه نشان می 16در زاویه حمله  سطح ایرفویل نسبت به زمان را

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  
یان نسبت به زمان در زاویه تغییرات خطوط جر -20شکل 

�] درجه 16حمله  = �. �] 

 
هاي ناشی از تغییر ورودي جریان موجب ، گردابهشودملاحظه می

ها با زمان در شود. این گردابهتغییراتی نوسانی ضرایب برآ و پسا می

  کنند. طول ایرفویل پیشروي می

  

  گیرينتیجه - 4

 4412سازي عددي جریان حول ایرفویل ناکا  در این پژوهش، شبیه

و ضرایب آیرودینامیکی حاصل از آن مورد بررسی قرار گرفت. با بررسی 

تغییرات ضریب برآ با زاویه حمله، نشان داده شد که در زوایاي حمله 

با افزایش زاویه ضریب برآ بصورت خطی افزایش درجه  8از تر  پایین

درجه با درصد خطاي  8ان ضریب پسا تا زاویه حمله یابد. میز می

 ،کمتري نسبت به نتایج آزمایشگاهی بدست آمد اما در زوایاي بالاتر

هاي تجربی بدست آمد. همینطور اثر تغییرات  متفاوت با داده

هاي آیرودینامیکی ایرفویل مورد بررسی هاي موثر بر مشخصه پارامتر

 قرار گرفت.

زاویه واماندگی با افزایش عدد رینولدز نشان داد که  نتایج

به منظور بررسی کرد. نخواهد پیدا چندانی استاتیکی در حدود تغییر 

شرایط فیزیکی جریان، با اعمال ورودي جریان متغیر با زمان، تغییرات 

ضرایب آیرودینامیکی مورد بررسی قرار گرفت. در حالت کلی، با افزایش 

میزان عدد رینولدز نوسانی جریان  میزان دامنه سرعت جریان ورودي،

یابد که این خود باعث افزایش نسبی ضریب  حول ایرفویل افزایش می

) ضریب برآ  λشود. با افزایش میزان پارامتر دامنه کاهیده(  برآ می

افزایش پیدا کرد. اما ضریب پسا بخصوص در زوایاي حمله پایین تغییر 

ارزشمندي در خصوص نتایج این تحقیق اطلاعات چندانی نداشت. 

هاي روتور توربین بادي محور افقی در ناحیه دنباله وسایل پروازي و پره

کند. افزون بر این نتایج حاضر محدوده اعداد رینولدز پایین ارائه می
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هاي بینی پدیده واماندگی در طراحی توربینتواند به منظور پیشمی

  رد.بادي محور افقی کوچک شهري مورد استفاده قرار گی

  
 

  نمادها - 5

  )Pa(فشار �

  )ms-1( سرعت متوسط �

u' سرعت اغتشاشی )ms-1(  

  )ms-1( د جریان آزا  سرعت ∞�

  )- ( ضریب برآ ��

  )- ( ضریب پسا ��

Re )عدد رینولدز -(  

  )s( زمان �

  )m( موقعیت مکانی �

  )m( طول وتر �

  )ms-1(سرعت نوسانی  ����

  )degزاویه حمله ( �

  )Hzفرکانس ( �

  )Pa.s-1( لزجت دینامیکی �

  )Pa.s-1(  لزجت گردابی ��

vt سینماتیکی توربولانس( لزجتN.m.s-1.kg(  

k )انرژي جنبشی توربولانسj(  

ω )فرکانس توربولانسHz(  

  )Paتانسور تنش( ���

  )kgm-3( چگالی �

  )Nm-2(تنش برشی �

  )- ( اهیدهدامنه ک �

�.   )- ( اندیس �
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