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 چکیده

 هایهگرداب یسازیهبا استفاده از شب ،یردگیقرار م دامنهکم پیچشی هماهنگ که تحت نوسانات یعیآرام طب یانجر یرفویلا یک ینامیکیپاسخ د

 ینو همچن موقعیت گذرشدر  زیاد ییراتتغ ،پیچشی یهاچرخه طی. در شده استانجام  750.000بر وتر  یمبتن ینولدزبزرگ با عدد ر

 یرخطیغ یاربس یانجر یتشود. اگرچه ماهیم یرودینامیکیآ یروهاین یرخطیمنجر به پاسخ غ ینشود. ا یمشاهده می فرار هلب جدایش در

 ییهلا ایایپتکامل شبه که کرد یسازمدل تأخیر فاز یمفهوم ساده یکتوان با استفاده از یرا م یرفویلسطح ا یرو یمرز یهاست، تکامل لا

 یتجرب یهابا داده یتوسعه داده شده که به خوب یدجد یساده مهندسیمدل  یکفاز،  یرخأفرض ت یندهد. بر اساس ایم پیشنهادرا  یمرز

 یاناپا یرودینامیکیآ یروهایدر ن یرخطیغ ی رفتاریهمنبع اولعنوان به یاپاشبه یجملهمدل،  ینشده مطابقت دارد. با کمک ایریگهانداز

 یباق ییربدون تغ یافتهفرکانس کاهش ییربا تغجمله  ینشود. قدرت ا استخراج یکاستات یرفویلا هایمشخصهاز  تواندیکه م شودیم شناسایی

 .یابد یم یشفرکانس افزا یشکند، با افزایرا مدل م یاکه اثرات ناپا نوسانیماند، اما قدرت عبارت یم

 ، پاسخ ناپایانوسان پیچشیهای بزرگ، سازی گردابهجریان آرام، شبیه: کلمات کلیدی

 

Numerical Analysis of Transition in Laminar Flow around a Pithing Airfoil 

 
Abstract 

 

The dynamic response of a natural laminar flow airfoil undergoing harmonic small-amplitude pitching oscillations is investigated 

using Large-eddy simulations with a chord-based Reynolds number of Re = 750;000. Throughout the pitch cycles, large changes 

in the transition point are seen as well as trailing-edge separation. This leads to a nonlinear response of the aerodynamic forces. 

Although the nature of the flow is highly nonlinear, the development of the boundary layer over the airfoil surface can be 

modeled using a simple phase-lag concept which suggests a quasi-steady evolution of the boundary layer. Based on this phase-

lag assumption, a simple new empirical model is developed which agrees very well with the measured experimental data. With 

the aid of this model, the primary source of non-linearities in the unsteady aerodynamic forces is identified to be the quasi-steady 

term, which can be evaluated from the static airfoil characteristics. The strength of this remains unchanged with the variation of 

reduced frequency, but the harmonic term's strength, which models the unsteady effects, increases with increasing frequency. 
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 . مقدمه1

[ و 3[، تئودورسن ]2[ با تحقیقات گلاورت ]1] 1930ی ر دهههای دوبعدی دمفاهیم بنیادی آیرودینامیک ناپایای ایرفویل

ناپذیر چسبیده فراهم آورد. تأیید های ناپایای تراکمای برای درک جریاننهاده شد که مبانی ریاضی اولیه[ بنا 4کارمن و سیرز ]ون

و حرکت انتقالی انجام  نوسان پیچشیهای فروصوت با هایی را روی ایرفویل[ صورت گرفت که آزمایش5تجربی آن توسط هافمن ]

های ناپایا در مراجع مروری بر این تئوریهای نظری تئودورسن مشاهده کرد. بینیهای تجربی و پیشداد و تطابق خوبی بین داده



 

 

 یهای سادهطی بودن است که به عبارتهای کلاسیک، فرض خ[ موجود است. ویژگی اصلی این تئوری6[ و ]1مختلفی از جمله ]

هایی نظیر با ظهور چالش[. 1بی است ]انجامد و برای مهندسان طراح ویژگی جذاریاضی برای نیروهای آیرودینامیکی ناپایا می

هایی را در مورد [ که پرسش7هایی با جریان آرام معطوف شده ]ی آیرودینامیک به سمت فن اوری بالگرمایش جهانی، تمرکز جامعه

الاستیک آیروای در خصوص تقریبا  مطالعه 2011انگیزد. تا سال برمی های با جریان آرام طبیعیایرفویلرفتار آیروالاستیک 

های [ انجام شد. آزمایش9[ و هبلر و همکاران ]8]. او لین مطالعات در این حوزه توس ط مای و هبلر انجام نشده بودهای آرام ایرفویل

ساده  هارمونیک نوسان پیچشیهای با جریان آرام در رژیم گذرصوت، رفتار غیرخطی نیروهای آیرودینامیکی را برای آنها بر روی بال

نشان داد. دلیل چنین رفتاری به حرکت آزاد محل  گذرش روی سطح مکش بال نسبت داده شد. وقتی آنها گذرش روی سطح بال 

پوشی شد. این غیرخطی بودن در جریان ، رفتار غیرخطی قابل چشمنگه داشتندی حمله ثابت نزدیک لبه نوار زبررا با استقرار یک 

هارمونیک  حرکت پیچشیهایی را روی [ شد که آزمایش10بخش مطالعات لوکات ]الهامها وهش. این پژفروصوت هم مشاهده شد

با  نوسان پیچشییک ایرفویل آرام در جریان فروصوت انجام داد. او نیز رفتار غیرخطی شدیدی را برای ضریب نیروی عمودی در 

شده نسبت به پاسخ گیریضرایب وابسته به زمان اندازه میزان انحراف بر اساسغیرخطی  رفتار ی کوچک مشاهده کرد. قدرتدامنه

ی حمله، رفتارغیرخطی به نظر ناپدید شد. رفتار خالص تعیین شد. بازهم با ثابت نگاه داشتن محل  گذرش در نزدیکی لبه هارمونیک

ی حمله انجام ی زاویهن گسترههای استاتیک در همای حمله پدیدار شد. وقتی آزمایشی معینی از زاویهغیرخطی تنها برای گستره

ی ایرفویل نازک ی حمله هم انحراف شدیدی را نسبت به رفتار خطی که از نظریهشد، شیب ضریب نیروی عمودی برحسب زاویه

های کلاسیک برای توصیف رفتار دهد که نظریهنشان داد. پیدایش این رفتارهای غیرخطی به طور واضح نشان میرود، انتظار می

 موقعیت های آرام به حرکت آزادها در مورد ایرفویلاز آنجا که پژوهشهایی با جریان آرام طبیعی مناسب نیستند. ی ایرفویلناپایا

ی مرزی به طور مشخص نقش مهمی در ی فضایی لایهگذرش به عنوان یکی از عوامل مؤثر بر این رفتارها اشاره دارند، توسعه

زمان با شرط کوتا( ی مرزی روی ایرفویل با فرض غیرلزج بودن )همی کلاسیک، از نقش لایههادینامیک ناپایا دارد. در نظریه

تواند فرضی منطقی باشد، واضح است که برای [ نشان داد که این می5ی هافمن ]های اولیهاگرچه آزمایششود. نظر میصرف

 های آرام ناپایا مناسب نیست.ایرفویل

ی یک ایرفویل آرام است. تمرکز کار بر روی دامنهکم نوسان پیچشیی مرزی آرام ناپایا حین هدف پژوهش حاضر بررسی رفتار لایه

ی گذرش آرام به آشفته و نقش آن در تعیین پاسخ غیرخطی نیروهای ناپایا است. بررسی بر روی یک درک تغییرات ناپایای نقطه

5ی وتر نولدز بر پایهایرفویل آرام طبیعی در عدد ری

cRe 7.5 10   انجام شده است. ایرفویل استفاده شده در این کار

ED36F128 [10 ،11با انحراف فل ] های [ در آزمایش10( توسط لوکات ]1ین ایرفویل )شکل درجه است. هم 8/13پ

ی محاسباتی و در نتیجه ی شبکهکلیدی در تعیین اندازه عدد رینولدز یکی از پارامترهایآیروالاستیک ناپایا استفاده شده است. 

های آیرودینامیک ناپایا برای ایرفویل دهد که مشخصههای لوکات نشان میهای آزمایشی محاسباتی کل است. دادههزینه

عدد رینولدز ماند. بنابراین، از لحاظ کیفی بدون تغییر می 750.000-1.000.000ی اعداد رینولدز شده در بازهانتخاب
5

cRe 7.5 10  رسد.برای هدف پژوهش حاضر به قدر کافی بزرگ به نظر می 

های تجربی مشابهی با تمرکز بر [ گزارش شده است. بررسی12تر توسط نگی و همکاران ]ای با دقت پایین پیشنتایج اولیه

5[ در 13استادر و همکاران ]های گذرش روی ایرفویلی با شرایط جریان ناپایا توسط مشخصه

cRe 4.15 10   انجام شده و

های نوسان با فرکانس بالا مشاهده شد. رفتار مشخصه ی مرزی، هنگاممحل  گذرش در لایه جاییپیدایش یک مود جدید جابه

تر توسط ایینا در اعداد رینولدز خیلی پی حمله برای ایرفویل ناپایی لبهی مرزی ناپایا نظیر گذرش، جدایش و انفصال گردابهلایه



 

 

های کاهش ی ناپایا و به طور خاص اهمیت اثرات تأخیر زمانی حت ی در فرکانسبررسی شد. آنها چندین جنبه[ 14رونتاکس ]لی و ژ

 ی کم را گزارش کردند. یافته

ی شود که پایهیک ایرفویل ثابت ارایه میسازی عددی برای تنظیمات محاسباتی و برخی نتایج شبیه ی حاضر،مقاله در بخش دوم

شود و در بخش چهارم از دیدگاه به دست نهد. در بخش سوم نتایج حالت ناپایا ارایه میانتخاب پارامترها را برای موارد ناپایا بنا می

توسط لوکات را توضیح  های تجربی به دست آمدهشود که برخی دادهآمده از نتایج ناپایا برای ساخت یک مدل تجربی استفاده می

 پنجم آمده است.گیری در بخش دهد. خلاصه و نتیجهمی

 سازی ایرفویل ثابت. شبیه2

 پارامترها انتخاب 2-1

تخب ی استاتیک منی پاسخ دینامیک ایرفویل با جریان آرام طبیعی، لازم است که شرایط جریان برای زوایای حملهبرای مطالعه

های تجربی لوکات استفاده و همچنین ی پارامترها، از دادهمحاسباتی و محدود کردن گستره یهزینهتعیین شود. برای کاهش 

غیرخطی  رفتار دهد کهانجام شده است. مطالعات پیشین نشان میXFOIL [15 ]ی مرزی محاسباتی با استفاده از کد لایه

علاوه، لوکات [. به10-8] آزادانه حرکت کندمکش ایرفویل گذرش روی سطح  یموقعیت نقطهشود که دینامیکی زمانی مشاهده می

ی پارامترهای مورد نظر گسترههمچنین یک انحراف در ضرایب آیرودینامیکی استاتیکی نسبت به مقادیر غیرلزج یافت. بنابراین، 

 آن بازه منحرف شوند.ی غیرلزج در باید سبب یک تغییر سریع در موقعیت گذرش شود و ضرایب آیرودینامیکی باید از نظریه

5در  XFOILمنحنی پاسخ استاتیک به دست آمده برای ایرفویل با استفاده از 

cRe 7.5 10  [ 10های تجربی لوکات ]و نیز داده

های تجربی از لحاظ اندازه )و شیب و داده XFOILالف نشان داده شده است. اگرچه محاسبات -2در شکل  %1/0با شدت آشفتگی 

5در  افتد یکسان است. اختلاف کم ی بررسی اتفاق می در آن ای که تغییرات کیفیی حملهی زاویه( متفاوت هستند، گستره

ی مرزی تواند در معادلات لایهکه میی فرار است نشده است، اما احتمالا  به دلیل اثرات انسداد تونل باد و رشد جدایش در لبه

1ی خطا ایجاد کند. در هردو مورد منحنی پاسخ استاتیک در محدوده XFOILاستفاده شده در  3    خطی است و در

3.4  شوند و ضریب برآ با افزایش های استاتیک از روند خطی خود منحرف میمنحنی ب تغییرات -2یابد. شکل کاهش می

ای که رفتار غیرخطی در در همان بازهدهد. نشان می XFOILبینی موقعیت گذرش روی سطح مکش ایرفویل را بر اساس پیش

3.4شود )ضریب برآی استاتیک مشاهده می  ی وجود دارد. در بازهگذرش (، تغییر شدیدی در شیب منحنی موقعیت

1 3   3.4، موقعیت گذرش حرکت بسیار آرامی به سمت بالادست دارد، اما برای حرکت به سمت بالادست نسبت به ، 

دهند ی حمله را نشان میزاویه ی یکسانی ازشده در اینجا محدودهدو کمیت بحث شود. هرتر میی حمله خیلی سریعافزایش زاویه

3.4که رفتار غیرخطی در آن مورد انتظار است )  ،3.4(. بنابراین  شود. ی متوسط نوسان تعریف میی حملهعنوان زاویهبه

 1ی توان به صورت معادلهناپایا را می ت پیچشیحرکشود. های لوکات کوچک انتخاب میمنظور تطابق با آزمایشبه پیچشی دامنه

 بیان کرد:

(1 )                                              0 0 0(t) sin( (t t ) )       

که در آن 
0 3.4  1، ی متوسطی حملهزاویه  پیچشی دامنه ، ای نوسان، فرکانس زاویهt سازی، معر ف زمان شبیه

0t و  حرکت پیچشیآغاز  زمان
0 ی مختلف های ایرفویل استاتیک در زوایای حملهسازیفاز اولیه در آغاز نوسان است. شبیه



 

 

های عددی گرفته سازیشبیهتأیید شود و اطمینان حاصل شود که تغییرات موقعیت گذرش با  XFOILبینی انجام شده تا پیش

 شود.می

 روش عددی 2-2

های ت بالا روی دیواره را برای ایرفویلبا دق  (LESسازی گرداب بزرگ )اند که شبیهای تنظیم شدهگونههای عددی بهسازیشبیه

[ توسعه 16که توسط فیشر و همکاران ] انجام شده Nek5000باز کد متنسازی توسط اجرا کنند. شبیه حال پیچشثابت و در 

ی محاسباتی با استفاده از . شبکه[17سازی جریان حول ایرفویل توسط تأیید شده است ]و توانایی آن برای شبیه است داده شده

سازی عددی در تولید شده که باسازمان و در نزدیکی سطح ایرفویل متعامد است. شبیه ANSYS ICEM CFD 19.0افزار نرم

بندی یک فرمول
n n 2P P  [. معادلات ناویر18ای مرتبه نهم برای سرعت تنظیم شده است ]با استفاده از نمایش چندجمله-

و نقاط داخلی محاسبه شود. دستگاه  زشوند تا حرکت مرحل می[ 19]لاگرانژی دلخواه -با استفاده از چارچوب اویلریاستوکس 

ی جهت جریان عرضی است. همه yدر جهت دهانه و  zراستا با جریان آزاد، هم xای تعریف شده که جهت گونهمختصات به

U، سرعت جریان آزاد cها با استفاده از طول وتر کمیت
ی دو وتر اند. مرزهای دوردست به اندازهبعد شدهبی و چگالی سیال  

ی فرار ایرفویل قرار دست لبهی چهار وتر پاییندارند و مرز جریان خروجی به اندازه ی ایرفویل در هر جهت فاصلهی حملهاز لبه

ی حمله طراحی شده است. ی شعاعی ثابت دو وتر از لبهشکل با فاصله. ورودی به صورت مرز جریان ورودی منحنی(3)شکل  دارد

ی محاسباتی در راستای دهانه عرض دامنه
zl 0.15c  روی مرزهای در راستای دهانه اعمال شده و است. شرط مرزی متناوب

شده با گیریاستوکس متوسط-سازی ناویرروی مرز خروجی اعمال شده است. یک شبیه[ 20شرط خروجی پایدارساز انرژی ]

[ هم برای همان حالت با مرزهای دوردست و خروجی در 21] SST k-ω به همراه مدل آشفتگی انتقالی (URANSرینولدز ناپایا )

های برای موقعیت URANSسازی شده با زمان از شبیهگیریهای میدان جریان متوسطوتر انجام شده است. داده 100ی فاصله

یشله روی مرزهای عنوان شرط مرزی دیرشده بههای استخراجشود. این دادهاستخراج می LESسازی ی شبیهمتناظر مرزهای دامنه

شود. آشفتگی جریان آزاد با شدت ورودی و دورست اعمال می
iT 0.1% شود تا ناپایداری به شرط مرزی دیریشله اضافه می

 مقیاس طولی انتگرالی وشود کارمن تولید میآشفتگی جریان آزاد توسط مودهای فوریه با طیف ونی مرزی را تحریک نماید. لایه

ilطیف  0.01 ی گذرش جریان برای مطالعه [22شلاتر و همکاران ]به روالی است که توسط تنظیم شده است. این روال مشا

[ و 23سازی توربین بادی توسط کلاوزبرگ ]ی مرزی صفحات تخت توصیف شده است. این روش همچنین برای شبیهفرعی در لایه

 استفاده شده است. حال پیچشبرای ایرفویل در [ 17نگی و همکاران ]

کند. شبکه با معیار زیر طراحی ی مرزی تغییر میهای لایهشبکه روی سطح ایرفویل در راستای وتر در تطابق با مشخصه تراکم

 شده است:

xی مش ( اندازه1 21  ،
wally 0.6   و

maxy 12   تقریبا  در تمام سطح مکش مقطع بال رعایت شده است. چون انتظار

xدر جهت جریان  تراکم شبکهرود جریان روی سطح فشاری آرام باشد، می 27  .است 

0.1( برای 2 x / c 0.6  تنش برشی روی دیواره ،
w های طولی لزجی در از هر دو سطح مکشی و فشاری برای تخمین مقیاس

 های طولی ارزیابی شده است.ی نقاط شبکه بر اساس این مقیاسشود. فاصلهطول ایرفویل استفاده می

x( برای 3 / c 0.1 ی مقدار بیشینه
w ی نقاط شبکه در هر دو سطح مکشی و مین فاصلهروی سطح مکشی ایرفویل برای تخ

 شود.فشاری استفاده می



 

 

x( برای 4 / c 0.6 افتد که مقادیر گرادیان فشار معکوس بزرگی روی سطح مکشی اتفاق می
w  را به میزان قابل توجهی کاهش

دهد. بنابراین، مقادیر می
w شود. از سطح فشاری برای هر دو سطح ایرفویل استفاده می 

zبا فواصل ثابت ی باسازمان استفاده شده که در راستای دهانه ( یک شبکه5 12   در کل دامنه کشیده شده که از مقدار

ی بیشینه
w اج شده است.سطح مکش استخر 

های تنش دادهاست.  u*و سرعت اصطکاکی  با استفاده از لزجت سینماتیک  واحدهای درونیسازی با نرمالمعر ف  علامت 

xدر  نوار زبراند. یک برای تخمین سرعت اصطکاکی موضعی استخراج شده XFOILبرشی دیواره از  / c 0.1  قرار داده شده تا

ی دنباله که ی نقاط در ناحیهی هر دو سطح ایرفویل به دست آید. برای تعریف فاصلهدیوارهآشفته روی مقادیر تنش برشی 

برای تخمین مقیاس طولی  URANSهای یار جدیدی مورد نیاز است. از این رو، دادهمعتبر نیستند، معمعیارهای بر اساس دیواره 

ی میانگین نقاط در ای طراحی شده که فاصلهی دنباله به گونهی دنباله استفاده شده است. شبکه در ناحیهدر ناحیه کولموگروف 

1ی نزدیک )دنباله x / c 2  از معیار )x / 10  کند. برای پیروی میx / c 2 ی نقاط در دنباله به آرامی افزایش فاصله

xطوری که نزدیک مرز جریان خروجی در یابد، بهمی / c 4  معیارx / 25  .برقرار است 
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 پیچشی هامتناظر با سه نقطه از چرخه هایی با ایرفویل ثابت در سازیی حمله، شبیهشده برای زاویهی انتخاببر اساس بازه

2.4، یعنی پیچشهای زوایای انتهایی چرخهانجام شده است. دو نقطه متناظر با    4.4و  ی سوم متناظر با و نقطه

3.4، یا به عبارتی پیچشی ی میانی چرخهزاویه   هستند. ضریب فشار متوسط و تنش برشی مماسی دیواره برای این سه

برای نمودار توزیع  yاند. جهت محور نشان داده شده 4شکل حالت در 
pC  معکوس شده است و بنابراین خطوط بالایی معر ف

توزیع 
pC  روی سطح مکش و خطوط پایینی معر ف توزیع

pC ی روی سطح فشاری هستند. تغییرات زیاد گذرش بین سه زاویه

4.4شود که افزایش تنش برشی دیواره نزدیک وسط وتر را برای ( مشاهده می)چپ 4شکل طور واضح در بهی ایرفویل حمله  

2.4دهد، در حالی که برای نشان می   این درx / c 0.8 ی شود. افزایش شدید تنش برشی دیواره ویژگی عمومدیده می

یابد. سرعت تا مقادیر بالا افزایش میگذرش آرام به آشفته است، زیرا مقدار آن برای رژیم آرام بسیار کم، اما در رژیم آشفته به

توان از تغییر علامت تنش برشی مماسی فهمید. در تغییرات در محل  جدایش جریان روی سطح مکش ایرفویل را هم می

2.4  جدایش آرام در ،x / c 0.7 ی چسبیده دنبال ی جریان در ادامه جریان آشفتهافتد که فورا  با چسبیدن دوبارهاتفاق می

3.4شود. برای می  4.4ماند، اما جدایش جریان آشفته را برای جریان کاملا  چسبیده می  توان در میx / c 0.9 

 مشاهده نمود.

ای را که با معیار ای لحظهساختارهای گردابه 5شکل 
2 [24شناخته می ] 2.4شوند برای   4.4و  دهد.نشان می 

های در راستای وتر مشخص است که گذرش در موقعیتتوان با حضور ساختارهای ریزمقیاس تشخیص داد. نواحی آشفته را می

ای برای ساختارهای لحظه تطابق دارد. 4شکل ی افتد که با نتایج تنش برشی دیوارهی حمله اتفاق میبسیار متفاوتی برای دو زاویه

های اولیه از میدان اند. وقتی ناپایاییاستخراج شدهریبا  شش برابر زمان عبور جریان زی برای تقساهر دو حالت پس از اجرای شبیه

 ماند.کند و موقعیت گذرش ثابت میمنتقل شوند، حالت کیفی کلی جریان تغییر نمی

 پاسخ ناپایا-3



 

 

نوسان  ای شود. فرکانس زاویهانجام می 1ی معادله توسطشده توصیف نوسانبا  پیچشیهای ایرفویل با حرکت سازیشبیه

kیافته برابر فرکانس کاهشکه ای انتخاب شده گونهبه 0.4  باشد کهk b / U   وb  ی در نقطه پیچشنصف وتر است. محور

0 0(x , y ) (0.35,0.034) بعد نوسان برای فرکانس ی تناوب بی[ مطابقت دارد. دوره10های لوکات ]واقع است که با آزمایش

شده برابر ی انتخابیافتهکاهش
oscT 7.85 جایی است )مقیاس زمانی با مقیاس زمانی جابهc / U

نرمال شده است(.  

2.4ی ی حملهسازی ایرفویل ثابت در زاویهی حاصل از شبیهبا شرایط اولیه پیچشی یهاسازیشبیه  این نقطه شوند. آغاز می

ی از مقدار ادهد که سرعت زاویهترین نقطه اجازه میاز این پایین پیچشیو آغاز حرکت  بوده پیچشی ی چرخهنمایانگر کمینه

شود. حرکت نوسانی طبق گونه سرعت تحمیلی به ایرفویل اعمال نمیتدریج افزایش یابد. بنابراین، در آغاز حرکت هیچصفر به

با  1ی معادله
0t 6.0  و

0 / 2   شود.توصیف می 

Nپایین )ای مرتبه ی نوسان با یک چندجملههای اولیهچرخه 5تدریج تا بیشترین مقدار ای بهی چندجملهشود و مرتبه( اجرا می

Nخود ) 9تغییرات زمانی ضریب برآ  6شکل یابد. ( افزایش می
lC پیچشی، ضریب گشتاور 

mC  و ضریب پسا
dC  را طی دو

شود. های متوالی نوسان دیده نمیاختلاف بزرگی بین چرخهدهد. ضرایب تقریبا  متناوب بوده و ی آخر نوسان نشان میچرخه

رفتار ها از شکل سینوسی خالص نمایانگر رفتار غیرخطی موجود در پاسخ آیرودینامیکی است. در اینجا پاسخ جریان انحراف منحنی

 کند.غیرخطی ضعیفی در ضرایب آیرودینامیکی ایجاد می

زمانی -تغییرات مکانی 7شکل ای روی دیواره تحلیل کرد. توان با تنش برشی لحظهی مرزی را میزمانی لایه-تغییرات مکانی
w ،

شده بیانگر مقادیر مماسی دهد. مقادیر گزارشنشان می ای در راستای دهانه روی سطح مکشی ایرفویل رامتوسط تنش برشی لحظه

ای تیره در شکل، نواحی با تنش برشی بالا بوده که نشانگر نواحی با رنگ قهوهموضعی تنش برشی وارد بر سطح ایرفویل است. 

حی با رنگ آبی نمایانگر ی مرزی بسیار نازکی دارد(. نوای حمله که لایهی خیلی نزدیک به لبهجز ناحیهجریان آشفته است )به

کانتورهای  رنواحی با تنش برشی خیلی کم یا منفی هستند. خطوط سیاه بیانگ
w ی جدایش جریان است. صفر هستند که نشانه

ان است. زمان پدید آورده که به معنی حرکت گذرش در طی فازهای نوس-های متناوبی در نمودار مکاننواحی آشفته برجستگی

ترین موقعیت دستزمانی که گذرش در پایینی گذرش آرام به آشفته همراه است. ی فرار با تغییر در نقطهتغییرات در جدایش لبه

ی ی جداشدهترین موقعیت خود واقع است، ناحیهدهد، اما زمانی که گذرش در بالادستی فرار رخ نمیخود واقع است، جدایش لبه

[ تطابق دارند که پیشنهاد 10[ و لوکات ]9[ هبلر و همکاران ]8. این با نتایج مطالعات پیشین مای و هبلر ]آیدبزرگی پدید می

دو برش عمودی از  8شکل دهد. گذرش رخ می محل  کنند بخشی از غیرخطی بودن ضرایب آیرودینامیکی به دلیل حرکت آزادمی

ای دهد که نمایانگر تغییرات لحظهی مختلف زمانی نشان میزمان را برای دو لحظه-نمودار مکان
w  در راستای وتر است. تغییرات

شود جریان منجر میشده در ی حمله است که به تغییر در گرادیان فشار تجربهی زاویهدر موقعیت گذرش به دلیل تغییرات پیوسته

 گردد.شلیختینگ می-تقویت امواج تولماین سرعت تعدیلی خود سبب و به نوبه

طور به ید تعریف شود. از آنجا که موقعیت گذرشای بای گذرش لحظهیک نقطه ی گذرش مهم است وتغییرات نقطهسازی کم ی

های آماری ای جریان باشد و نه بر اساس متوسطالت لحظهشود، معیاری مورد نیاز است که بر اساس حپیوسته با زمان عوض می

هنگامی که کند. های جریان استفاده میمدت کمیتهای کوتاهکه از متوسط سعه داده شدهگذرش تو مهندسیبلندمدت. یک معیار 

uتنش رینولدز کند، جریان از آرام به آشفته گذرش می v  یابد. افزایش شدیدی می ،شودمدت محاسبه میهای کوتاهکه از متوسط

این افزایش شدید در گذرش آرام به آشفته عمومیت دارد، زیرا تنش رینولدز در بخش آرام جریان بسیار کوچک است، ولی در 

 یابد. ی آشفته مقادیر بالایی میناحیه



 

 

گیری زمانی استفاده شده و یک عملیات متوسط ت همگناجریان باشند، از جهای هایی که معرف حالت لحظهبرای تعریف کمیت

های آماری برای مدت بسیار کوتاهی از زمان انجام شده است. بنابراین، کمیت q x, y, t شود:صورت زیر حساب میبه 

(2)                             
max

min

t t t z z

t t z z
max min

1 1
q x, y, t q x, y, z, t dzdt

z z t

  

 

  
    

   
  

در اینجا 
max min(z z ) ی محاسباتی در راستای دهانه و عرض دامنهt گیری است. برای این که چنین ی کوتاه متوسطدوره

2tگیری باید کوچک باشد. برای کار حاضر از ی زمانی متوسطای جریان باشد، دورهکمیتی معرف حالت لحظه 1 10    استفاده

ماند. با توان فرض کرد طی آن جریان تقریبا  در حالت ثابتی میگیرد که میی زمانی نوسانی را در بر میدوره %1/0شده که حدودا  

uاستفاده از این روال، تنش رینولدز نوسانی  v  گر جریان آشفته است، پس مقادیر بزرگ تنش رینولدز نمایانشود. حساب می

uترین نقطه روی سطح مکش که آنجا کمیت بالادست v (x, y, t)  ی گذرش محسوب عنوان نقطهکند بهمقدار بزرگی پیدا می

uی مقدار ی مناسبی برای بزرگی، بیشینهشود. برای تعیین آستانهمی v (x, y, t)  ها ی زمانرای همهی مرزی بدر سرتاسر لایه

2ی آن ی اندازهشود. این مقدار بیشینه تغییرات خیلی بزرگی در زمان ندارد و میانگین مرتبهمحاسبه می

max
u v 10    باقی

در  ایعنوان اولین نقطهی گذرش بهشود و نقطهبیشینه تنظیم می %5ی مورد نظر برای تعیین گذرش به میزان ماند. آستانهمی

ی واریانس نوسانات کمی اختیاری است، با محاسبه شود. چون این معیارتعریف می راستای جریان که از این آستانه عبور کند

wسرعت در راستای دهانه  w (x, y, t)  شود. رشد نوسانات سرعت در راستای دهانه نشانگر با همان معیار، بررسی متقابل می

دهد. تغییرات گذرش برای هر دو کمیت نزدیک به هم و شاخص فیزیکی معناداری از گذرش به دست میبعدی شدن است سه

گذرش خیلی به تغییرات در مقدار آستانه موقعیت نسبت غیرعمومی این معیار آستانه، تصویر کم ی حرکت است. با وجود طبیعت به

ی گذرش در کند. روال مشابهی در ارزیابی نقطهی را ایجاد میهمان روندهای کم  2حساس نیست. کاهش یا افزایش آن با ضریب 

با  حال پیچش[ برای ایرفویل در 17]
cRe 100,000  در آن ها هم گذرش به تلرانسی نقطهدنبال شده که ارزیابی حساسیت

 گزارش شده است.

ی تغییرات نقطهدهد. زمان تنش برشی دیواره الحاق شده نشان می-شده را که به نمودار مکانموقعیت گذرش محاسبه 7شکل 

ترین با تنش برشی بالا دارد. بالادست نواحیی اندکی نسبت به گذرش با تصویر تنش برشی دیواره مطابقت دارد و گذرش حاشیه

ی گذرش در نقطه
trx / c 0.4 ترین موقعیت آن در دستو پایین

trx / c 0.78   درصد  40است که بیانگر تغییر بزرگ حدودا

کند و ترین موقعیت خود است، یک حباب جدایش آرام رشد میدستزمانی که گذرش در پاییناست.  پیچشی وتر در طی چرخه

xی مرزی در لایه / c 0.7 صورت آشفته است. گذرش به با چسبیدن دوباره بهی مرزی آرام و . این جدایش لایهشودجدا می

گذرد نشان داده شده است. با افتد که با خط قرمزی که از کانتورهای مشکی میی برشی جداشده اتفاق میآشفته بالای لایه

تر دستی جدایش آشفته در موقعیت پایینک ناحیها یشود. امجدایش آرام ناپدید می حرکت گذرش به سمت بالادست، حباب

x / c 0.9 یابد.توسعه می 

های نامتقارن جریان داده شده است. این نمودار حالت الف نشان-9شکل ای در ی لحظهی حملهتغییرات موقعیت گذرش با زاویه

دهد. ی پایینی نمودار( را به روشنی نشان میر( و رو به به پایین )شاخهی بالایی نمودادر فازهای رو بالا )شاخه حرکت پیچشیبین 

ی فرار بوده و حرکت بسیار آرامی به سمت بالادست در بیشتر ی گذرش نزدیک لبهدر فاز رو به بالا، نقطه حرکت پیچشیحین 

کند. حین به سمت بالادست حرکت میطور سریع رو به بالا به پیچشرو به بالا دارد و سپس در انتهای فاز  پیچشیی چرخه



 

 

کند. این نمودار را دست حرکت میبا سرعت نسبتا  ثابتی به سمت پاییندر فاز رو به پایین، موقعیت گذرش  حرکت پیچشی

ل، تری از دینامیک جاری در حرکت با استفاده از مفهوم تأخیر فاز تبدیل نمود. در این تبدیتوان برای دستیابی به تصویر روشنمی

ی مؤثر ی حملهی مرزی نسبت به زاویهتکامل لایه
e ای تفاوتی در تأخیر فاز دارد. ی لحظهی حملهشود که با زاویهبررسی می

ی مرزی خود را با تغییر میدان جریان به صورت شبه پایا تطبیق تعبیر فیزیکی تأخیر فاز ساده است و به معنای آن است که لایه

کند حس میی مرزی ی مؤثر که لایهی حملهی مرزی وجود دارد و زاویهدهد، اما یک تأخیر بین حرکت ایرفویل و تطبیق لایهمی

توان با اضافه نمودن یک می ی حاضر رای مؤثر در مسئلهی حملهعبارت مربوط به زاویهمتفاوت است.  ایی لحظهی حملهبا زاویه

 نوشت، 1ی جمله به رابطه

(3)                                            
e 0 0 0 lag(t) sin( (t t ) )        

که 
lag ناپایا برای توصیف پاسخ  رودینامیکو مؤثر است. مفهوم تأخیر فاز اغلب در آی ایی لحظهتأخیر فاز بین زوایای حمله

طور خاص برای تکامل کل [(. در اینجا از این مفهوم به26، 25،  6، 1شود )برای مثال ]ناپایای نیروهای آیرودینامیکی استفاده می

ی مرزی با تغییرات گذرش همراه است. بنابراین گونه که قبلا  ذکر شد، تغییرات جدایش لایهشود. همانی مرزی استفاده میلایه

ب تغییرات -9شکل نمود.  ی مرزی روی ایرفویل استفادهعنوان متغیر حالت برای توصیف کل لایهی گذرش بهتوان از نقطهمی

دهد که با استفاده از تأخیر فاز ی مؤثر نشان میی حملهزاویهی گذرش را نسبت به نقطه
lag 1.06    .رادیان محاسبه شده است

ی آنچه که در ابتدا در صفحه
trx / c ی صفحهالف(، وقتی در -9شکل شد )ی بسته دیده مییک حلقه

tr ex / c  نمایش

طور تقریبا  به شده نسبت به شود. بنابراین، رفتار از نوع هیسترزیس مشاهدهطور تقریبی به خط واحدی تبدیل میداده شود، به

ی دارای تأخیر فاز مفهوم تأخیر فاز توضیح داده شود و در صفحه تواند بامیکامل 
tr ex / c  هیسترزیس تقریبا  غایب است. علاوه

بر حذف هیسترزیس، تغییرات نسبت به 
e شده با استفاده از همچنین تطابق خوبی با منحنی گذرش استاتیک محاسبهXFOIL 

تعیین شده ستاتیک آن ( دارد. مقدار تأخیر فاز با کمینه کردن انحراف موقعیت گذرش ناپایا نسبت به مقادیر اN = 8.5 اکتور)با ف

ب نشان -9شکل ی حمله هم با دوایر قرمز در های بال ثابت در سه زاویهسازیشده برای شبیهمحاسبهگذرش  علاوه، نقاط. بهاست

رفته بیانگر تکامل همروی XFOILآمده از دستتطابق آن با مقادیر بهیافته و داده شده است. حذف هیسترزیس در مختصات تبدیل

ای عنوان یک کمیت اسکالر در نظر گرفت که حالت لحظهتوان بهی مرزی در زمان است. موقعیت گذرش را میپایای لایهشبه

kی خیلی کم یافتههای کاهشکند. برای فرکانسل را توصیف میی مرزی روی ایرفویلایه 1توان انتظار داشت که ، می

ای تبعیت کند و ی لحظهی حملهی مرزی روی بال ثابت برای زاویههای لایهطور ساده از مشخصهی مرزی بههای لایهمشخصه

ی ی گذرش در صفحهأثیرگذار باشند. بنابراین، مسیر نقطهتر از آن باشند که تاثرات ناپایا کوچک
tr ex / c  از مسیر منحنی

های آشفتگی تر از فرکانسی بالاتر )اما همچنان خیلی کمیافتهاستاتیک تبعیت خواهد کرد. برای مواردی با فرکانس کاهش

شده ی مؤثر حسی حملهباید زاویهأخیر زمانی است. بنابراین، در موارد ناپایا، ی مرزی با تتطبیق لایه ،ریزمقیاس(، اثر ناپایای غالب

هایی است که تأخیر فاز مهم این امر درنظر داشتن موقعیت مفهومنظر داشت.  ی مرزی را برای گرفتن اثرات غالب درتوسط لایه

توان احتمالا  با نتایج ای در یک آزمایش ناپایا را میهای لحظهشود. در چنین سناریویی، حالتشمرده می کمیت از پیش معلومیک 

 ی مختلف تعیین نمود. بال ثابت متناظر در زوایای حمله

 مهندسیمدل ناپایای  -4



 

 

د، از درک به دست آمده نکننی میبیهماهنگ را پیش نوسان پیچشیهای خطی به های ناپایای کلاسیک تنها پاسخاز آنجا که مدل

ی مرزی ناپایا را تکامل لایهشود. با توجه به اینکه در بخش قبل برای ساخت مدلی برای نیروهای آیرودینامیکی ناپایا استفاده می

یست همبستگی بای مرزی روی بال ثابت از طریق دینامیک تأخیر فاز مرتبط ساخت، بخشی از نیروهای ناپایا هم میتوان با لایهمی

شوند. فرض نیروها اثرات دینامیکی را در جریان شامل میمقدار شده توسط بال ثابت داشته باشد. مابقی خوبی با نیروهای تجربه

افتد. ی حمله که در واماندگی دینامیکی وجود دارد، اتفاق نمیی لبهشدت گذرا، نظیر ریزش گردابههای بهشود که پدیدهمی

شود، برای ضرایب آیرودینامیکی استاتیک نهایت آرام انجام میی حمله بیردی که افزایش و کاهش زاویهدر مواهمچنین، 

. مطالعات پیشین هم تمایل داشتند که نیروهای آیرودینامیکی ناپایا را به دو مؤلفه مانند شودگرفته نمیهیسترزیس در نظر 

ی [ تقسیم کنند. با الهام از نحوه27پایا و جرم افزوده ]یا شبه ایدابهای و غیرگر[، گردابه3های چرخشی و غیرچرخشی ]مؤلفه

شود که در آن نیروهای آیرودینامیکی به دو مؤلفه تقسیم ساخته می مهندسی[، در اینجا هم مدلی 3سازی تئودورسن ]مدل

های چرخشی( هستند. عموما  برای ارزیابی پایا )مؤلفههای غیرچرخشی( و اثرات شبهی اثرات دینامیکی )مؤلفهشوند که نمایندهمی

گونه که در شکل شود. اما همانکار گرفته میی غیرلزج بهی مرزی در نیروهای آیرودینامیکی، نظریهسهم چرخش )ورتیسیته( لایه

یابند که به رفتار انحراف زیادی می از رفتار خطی خود نسبت به ضرایب نیرو  ی مرزیبه دلیل جدایش لایه الف مشهود است،-2

شود. ی غیرلزج احتمالا  به نتایجی با خطای زیاد منجر میاز نظریه ایاپانجامد. تخمین سهم شبهمی غیرخطی شدیدی نسبت به 

ی پایا )اما با تأخیر فاز( طی چرخهی مرزی در یک روند شبهشود که لایهبرای به حساب آوردن این رفتار غیرخطی، فرض می

از معلوم نیست. از آنجا که جریان فرضیات بخشند. اما مقدار تأخیر فیابد. نتایج بخش قبل این فرض را قوت میتکامل می پیچشی

پایا باید با استفاده از یک منحنی ی شبهکند، مقدار جملهغیرلزج را ارضا نمی
lC صورت تجربی تعیین شده بهاستاتیک محاسبه

شود. برای ایرفویل حاضر، منحنی 
lC 6[ در دو عدد رینولدز 10وکات ]صورت تجربی توسط لبه

cRe 1.0 10   و
5

cRe 7.5 10   منحنی به دست آمده برای  آزمایشگاهینشان داده شده است. مقادیر  10شکل به دست آمده و در
lC  استاتیک

ی شود که رفتار غیرخطی در نیروهای آیرودینامیکی ناپایا کاملا  بر اثر جملهشوند. از اینجا به بعد، فرض میاستفاده می مهندسی

 :آیدصورت زیر در میبه مهندسیی هارمونیک خطی مدل کرد. مدل توان با یک جملهی اثرات دینامیکی را میپایا بوده و همهشبه

                                     الف(-4)  emp

l 1 lC (t) A sin( t ) C t      

                                          ب( -4)   0 lagt sin t       

 ای برابر است بای لحظهی حملهکه زاویه

(5 )                                                     0t sin t     

سه پارامتر مستقل دارد که باید تعیین شوند:  مهندسیبنابراین، مدل 
1A ی دینامیکی کاملا  هارمونیک که بیانگر قدرت جمله

ی هارمونیک و جمله است، تأخیر/تعجیل فاز 
lag پایا است. باید توجه داشت که اگر منحنی ی شبهکه بیانگر تأخیر فاز جمله

 emp

lC   نسبت به .خطی باشد، پاسخ زمانی مدل کاملا  هارمونیک خواهد بود 

اجباری همان ایرفویل انجام شده، امتحان  چشینوسان پیهای تجربی لوکات که برای گیریدر مقایسه با اندازهحال فرضیات مدل 

6ها برای اعداد رینولدز گیریشوند. این اندازهمی

cRe 1.0 10   5و

cRe 7.5 10  ی وسیعی از زوایای حمله و برای گستره

 دامنه انجام شده است.کم نوسان پیچشییافته، با کاهش یهافرکانس



 

 

های تجربی برازش شده تا پارامترهای آن تخمین زده شود. این مدل ساده انطباق خوبی با مدل به روش کمترین مربعات روی داده

6های به دست آمده در برازش کمترین مربعات را برای داده 11شکل دهد. های تجربی نشان میداده

cRe 1.0 10 ی ، زاویه

ی متوسط حمله
0 3.8 1 پیچشی ، دامنه  هایدهد. نقاط قرمز دادهنشان می ی متغیریافتههای کاهشفرکانس و 

شود، دیده می 10شکل گونه که در همان دهد.های تجربی را نشان میو خطوط مشکی برازش کمترین مربعات روی داده تجربی

ی متوسط ی حملهزاویه
0 3.8  دهد که رفتار غیرخطی در منحنی استاتیک ای قرار میی نوسان را در نزدیکی محدودهمحدوده

 دهد.رخ می

ی متوسط و چندین ترکیب مختلف از زوایای حملهی متوسط نیست. مدل با ی حملهانطباق مناسب فقط محدود به یک زاویه

های مورد بررسی، حتی برای چند حالت با فرکانس ی حالتشده و تطابق خوب برای همههای کاهش یافته آزمایش فرکانس

kی نسبتا  بالای یافتهکاهش 0.4 ی هارمونیک غالب است و رفتار های بالا سهم جملهمشاهده شده است. اما برای فرکانس

5های تجربی را با رژیم غیرخطی در داده ی دیگری ازمجموعه 12شکل شود. غیرخطی نسبی ضعیف می

cRe 7.5 10   همراه با

 دهد.برازش کمترین مربعات مدل نشان می

های مختلف، حتی زمانی که موقعیت ی مرزی روی ایرفویل برای فرکانسپایا برای تکامل زمانی لایهپس مفهوم تأخیر فاز شبه

یافته در آزمایش های کاهشرسد. قابل توجه است که فرکانسنظر میکارگیری بهی مرزی تغییرات زیادی دارد، قابل بهگذرش لایه

kی تجربی در محدوده 0.5 سازی عددی حاضر برای است. شبیهk 0.4 تر از این های تجربی کمانجام شد و بیشتر فرکانس

های تجربی بهتر ارضا شود. این احتمال هست که ی مرزی احتمالا  برای بیشتر دادهبا تأخیر فاز در لایهمقدار هستند. فرض تغییر 

ی مرتبط با یافتههای کاهشپایا منجر شود. با این وجود، فرکانسی بالاتر به شکست این فرض شبهیافتههای کاهشفرکانس

ی فرکانس مربوطه تر از مقدار مورد استفاده در کار حاضر هستند و فرض مذکور در گسترههای آیروالاستیک عموما  کمتحلیل

 رسد.نظر میمنطقی به

سازی ایجاد یک مدل آیرودینامیکی عام برای نیروهای ناپایا نیست، بلکه نمایش کاربردپذیری مدل این باید توجه داشت که هدف

kی یافتهدامنه، لااقل تا فرکانس کاهشکم پیچشیی مرزی با تأخیر فاز برای نوسانات مفهوم تکامل لایه 0.4  ،است. با وجود این

کند. شود، فراهم میهای آرام مشاهده میفیزیکی رفتار غیرخطی که در پاسخ دینامیکی ایرفویلمدل حاضر دید جدیدی به معنای 

های طور مستقیم با مشخصهپایا است که بهی شبهآیرودینامیکی تجربی جملهواضح است که تنها منبع رفتار غیرخطی در مدل 

ماند، در حالی که تأخیر فاز دچار تغییر پایا ثابت میشبه یاستاتیکی ایرفویل مرتبط است. با تغییر در فرکانس، قدرت جمله

یافته تقریبا  ثابت ی مهمی است، زیرا به این معنی است که قدرت رفتار غیرخطی با تغییر فرکانس کاهششود. این نتیجهمی

شود. پس قدرت تر میاست، بزرگ ی هارمونیک خالص که بیانگر اثرات دینامیکییافته، جملهماند. اما، با افزایش فرکانس کاهشمی

 مشهود است. در هر دو شکل، رفتار 11و  10های شود. این در شکلیافته، کم مینسبی رفتار غیرخطی با افزایش فرکانس کاهش

تری قابل مشاهده است و با افزایش فرکانس، پاسخ به سمت شکل سینوسی خالص صورت قویترین فرکانس بهغیرخطی در پایین

 [ هم گزارش شده است.10کند. این مشاهده توسط لوکات ]پیدا میتمایل 

دهد، زیرا جملات تأخیر/تعجیل فاز از پیش معلوم ها را میداده پسینی ی تحلیلاجازهکننده نیست، اما بینیپیش حاضر مدل

نظیر بسط سری فوریه است که تعداد  این در تقابل با یک مدل عامیابد. کاهش می 3نیستند، اگرچه تعداد پارامترهای آزاد مدل به 

 دامنه باکم پیچشیهای نوسانات دادهجملات مراتب بالاتر )و قدرت و فاز آنها( از قبل معلوم نیستند. اما باید توجه داشت که تنها 

kیافته   نسبتا  کوچکی از فرکانس کاهشگستره 0.5 نوسان تر ای برای موارد عمومیموجود بود و کاربردپذیری چنین مدل ساده



 

 

های طور تعمیم به دامنهخورد نامعلوم است، همینپایا کاملا  شکست میای که فرض شبهطور خاص، نقطهمعلوم نیست. به پیچشی

برای نیروهای  مهندسیمهندسی یا نیمههای غیرخطی های مکانیک پرواز با مدلنوسان بالاتر. باید توجه داشت که پژوهش

[، شنگ و 29گومان و خرابروف ] [،28] شده توسط لیشمنسازی انجامعنوان مثال کار مدلآیرودینامیکی سروکار دارند. به

[ انجام شده 32سازی غیرخطی در ]گرفته در راستای مدلهای صورتمروری بر تلاش[. 31[ و نارسیپر و همکاران ]30همکاران ]

[ که در یک شکل 26زمان ]-کنند، مثل مدل مکانی مرزی استفاده میجایی لایهی تأخیر جابهها از ایدهاست. بعضی از این تلاش

. شده توسط لیشمنتوسعه دادهتجربی [ و نارسیپر و همکاران استفاده شده، یا مدل نیمه33بهبودیافته توسط ویلیامز و همکاران ]

تغییرات سازی واماندگی دینامیکی از طریق معمولا  بر مدل [39-34]یی با موضوعات نزدیک به آنها هاو پژوهش هااین پژوهش

ی مانورپذیر کاربرد دارد. از اند که در مکانیک پرواز وسایل پرندهی بزرگ تمرکز کردهی حمله با مقیاس زمانی بزرگ و دامنهزاویه

های نسبتا  بالاتر با هدف دستیابی به دیدگاهی به منبع رفتار ه در فرکانسدامنکم پیچشیسوی دیگر، کار حاضر بر نوسانات 

 سازی پایداری آیروالاستیک تمرکز دارد.غیرخطی برای مدل

 گیرینتیجه

های ناپایا بر اساس سازیی پارامترهای شبیههای غیرخطی ایرفویلی با جریان آرام طبیعی ناپایا ارایه شد. گسترهسازینتایج شبیه

های اولیه برای ایرفویل ثابت اجرا شد تا اطمینان حاصل شود که سازیهای تجربی موجود بود. شبیهو داده XFOILمحاسبات 

های ناپایا پاسخی غیرخطی برای ضرایب سازیشود. شبیهسازی عددی گرفته میطلوب با شبیههای آیرودینامیکی ممشخصه

ی گذرش روی سطح مکش ی مرزی ناپایا تغییرات زیادی در نقطهی لایهنیروهای آیرودینامیکی نشان دادند، در حالی که توسعه

ی تأخیر فاز به منحنی گذرش استاتیک ارتباط داد که مفهوم سادهتوان با استفاده از ایرفویل نشان داد. تغییرات زمانی گذرش را می

 پایا فرض شود.تواند شبهی مرزی در زمان میبه معنی آن است که تکامل لایه

شده در پاسخ ناپایای ایرفویل با جریان بر اساس این مفهوم تأخیر فاز، یک مدل مهندسی توسعه داده شد تا رفتار غیرخطی مشاهده

دهد که ی مختلف دارد و نشان مییافتههای تجربی برای چند فرکانس کاهشمدل تطابق خوبی با دادهی را توضیح دهد. آرام طبیع

گیرد که پایا نشأت میی شبهدامنه منبع اصلی رفتار غیرخطی در ضرایب آیرودینامیکی ناپایا از جملهکم پیچشیبرای نوسانات 

یافته ثابت پایا با تغییرات فرکانس کاهشی شبهعلاوه، قدرت جملهیک ارزیابی شود. بههای ایرفویل استاتتواند از مشخصهمی

یابد و در نتیجه یافته قدرتش افزایش میکند با افزایش فرکانس کاهشی هارمونیک که اثرات ناپایا را مدل میماند. اما جملهمی

های استاتیکی ایرفویل مرتبط شده ون رفتار غیرخطی به مشخصهیابد. چبزرگی نسبی رفتار غیرخطی با افزایش فرکانس کاهش می

 ها تطبیق داد.توان به سادگی در مورد سایر ایرفویلاست، مدل را می

 فهرست علائم

dC  22D / ( U A)   ضریب پسا 

lC  22L / ( U A)   ضریب برآ 

mC  22M / ( U Ac)   ضریب گشتاور حول محور پیچشی 

pC  22(p p ) / ( U )     ضریب فشار 
c  طول وتر 

k نوسان پیچشیی یافتهفرکانس کاهش   

cRe  U c /   عدد رینولدز بر اساس وتر 



 

 

oscT نوسان پیچشیبعد ی تناوب بیدوره   

0
t نوسان پیچشیزمان آغاز    
U

ی جریان آزادشدهسرعت نرمال   

u  
w /    سرعت اصطکاکی 

 بعدبی یلزجت سینماتیک   

trx ی گذرش روی سطح مکش ایرفویلشدهموقعیت نرمال   

 0 0x , y پیچشیمختصات محور    
 ی حمله )درجه(زاویه   

0 ی میانی )درجه(ی حملهزاویه   
 )درجه( نوسان پیچشیی دامنه   
  نرخ اضمحلال ایزوتروپیک موضعی 
  

1/4
3v /   مقیاس طولی کولموگروف 

  اثرات دینامیکی تأخیر/تعجیل فاز جرم افزوده 
 بعد(لزجت دینامیکی )بی   
 ی سیالشدهچگالی نرمال   

w  تنش برشی دیواره 

lag پایاتأخیر فاز شبه   
 نوسان پیچشیای فرکانس زاویه   

 

 واژه نامه
Pitching oscillation نوسان پیچشی 
Unsteady laminar airfoil ایرفویل آرام ناپایا 
Phase lag تأخیر فاز 
Quasi-steady term ی شبه پایاجمله  
Least-squares fit مرب عات برازش کمترین  
hysteresis هیسترزیس 
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 .درجه 8/13ی فلپ با زاویه ED36F128: ایرفویل آرام 1شکل 

 

 
های تجربی )نقاط(: چین( و داده)خط XFOILشده با های آیرودینامیکی استاتیک ایرفویل با جریان آرام طبیعی محاسبهمشخصه: 2شکل 

 .ی حمله( با زاویهچپی گذرش )( و نقطهراستتغییرات ضریب نیروی عمودی )

 

 ی محاسباتی.شکل و ابعاد دامنه: 3شکل 

 

 

 ی حمله.سه زاویه سازی ایرفویل ثابت در( برای شبیهچپبرشی مماسی روی دیواره )( و تنش راست: ضریب فشار )4شکل 



 

 

 

ای بر اساس معیار ای لحظه: ساختارهای گردابه5شکل 
2 ی ثابتی حمله)رنگ بر اساس سرعت جریان( برای دو زاویه. 

 

ضریب پسای  ضریب گشتاور ناپایا، پ( تغییرات ضریب نیروی عمودی ناپایا، ب(: تغییرات ضرایب آیرودینامیکی ناپایا با زمان: الف( 6شکل 

 دهد.ای را نشان میی لحظهی حملهناپایا. خطوط خاکستری تغییرات زاویه



 

 

 

شده زمانی تنش برشی مماسی موضعی. محور عمودی معر ف موقعیت در راستای وتر و محور افقی معر ف زمان نرمال-: تغییرات فضایی7شکل 

شده در راستای دهانه گیریای تنش برشی روی دیواره، متوسطها معر ف مقادیر لحظهاست. رنگ w x, t  هستند. کانتورهای مشکی معر ف

انداخته شده زمان -)منحنی قرمز( روی نمودار مکانمهندسی شده با مدل قاط با تنش برشی مماسی صفر هستند. موقعیت گذرش تعیینن

 است.

 

: تغییرات 8شکل  w x, t ترین موقعیت خود در نمایانگر لحظاتی از زمان هستند که گذرش در بالادست هاای در راستای وتر. شکللحظه

زمان 
0 osc(t t ) / T 5.7  (و پایینراست )ترین موقعیت خود در زمان دست

0 osc(t t ) / T 6.21  (.چپ) است 



 

 

 

ای ی لحظهی حملهی گذرش با زاویهشده با مدل مهندسی: الف( تغییرات نقطهزمانی موقعیت گذرش تعیین-: تغییرات مکانی9شکل 

ت ی(. خطوط آبی نمایانگر موقع3ی ی مؤثر )معادلهی حملهی گذرش با زاویهدهند(، ب( تغییرات نقطهها جهت مثبت زمان را نشان می)پیکان

ی هستند. دوایر قرمز معر ف نقطه XFOILشده با های مشکی معر ف مقادیر استاتیکی موقعیت گذرش محاسبهچینطشده و خگذرش محاسبه

 ی حمله است.سازی بال ثابت در سه زاویهدست آمده از شبیهگذرش به

 

emp: منحنی ضریب برآی استاتیک تجربی 10شکل 

lC ( ) [10.] 



 

 

 

6Reهای تجربی در برازش کمترین مرب عات مدل مهندسی روی داده: 11شکل  1.0 10  ی میانی ی حملهبرای زاویه
0 3.8  ،1  

 رب عات هستند.های تجربی و خطوط مشکی معر ف برازش کمترین مها معر ف دادهی مختلف. نقطهیافتههای کاهشو فرکانس

  

6Reهای تجربی در : برازش کمترین مرب عات مدل مهندسی روی داده12شکل  0.75 10  ی میانی ی حملهبرای زاویه
0 3.1  ،

1  های تجربی و خطوط مشکی معر ف برازش کمترین مرب عات هستند.ها معر ف دادهی مختلف. نقطهیافتههای کاهشو فرکانس 


