
  يهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر
 91ییز ، شماره دوم، پاهمد چهارسال 

______________________________________  
    Heydary.a@ gmail.com:ایمیل      09151015108: دانشجوي دکتري   تلفن  -1
 دانشیار  -2
 استادیار  -3

  
  
  

سی پارامترهاي موثر بر ضرایب آئرودینامیکی ایرفویل نوسانی برر
  پیچشی به کمک روش دینامیک سیالات محاسباتی شبکه درشت

  
  3، ملک جعفریان، مجید 2، پسندیده فرد، محمود 1حیدري، علی 

  گروه مکانیک، دانشکده مهندسی، دانشگاه فردوسی مشهد -2و1
  ه بیرجندگروه مکانیک، دانشکده مهندسی، دانشگا - 3

) 22/03/1392: تاریخ پذیرش                                12/06/1391: دریافت مقاله (  
  
  
  

  چکیده
رکانس در این مقاله، تاثیر پارامتر هاي موثر بر روي ضرائب آئرودینامیکی ایرفویل نوسانی پیچشی، از جمله زاویه حمله متوسط، دامنه نوسان، ف

دینامیک سیالات محاسباتی شبکه  روش استفاده شده در تحلیل جریان در کار حاضر، اصطلاحاً. بررسی می شودکاهش یافته و محور پیچش 
به ) بدون لغزش( نامیده می شود که در آن معادلات اویلر با شبکه درشت نزدیک سطح و استفاده از شرایط مرزي لزج  (CGCFD)درشت 

تحت این شرایط، گرادیان سرعت شدید و به تبع آن رشد سریع لایه مرزي . اده شده استهمراه روش تسخیر گردابه سطحی تراکم پذیر استف
زمان حل ناپایاي جریان . در کنار دیواره را داریم، که با اضافه کردن جمله چشمه تسخیر گردابه سطحی می توان رشد لایه مرزي را کنترل کرد

به این ترتیب . همراه با مدلهاي ساده آشفتگی یک معادله اي به مراتب کمتر است با این روش در مقایسه با حل معادلات کامل ناویراستوکس
. باشد لذا گرفتن نتایج تحت شرایط مختلف و متعدد کاملا در دسترس می. برابر کاهش یافته است 50زمان حل براي یک نوسان کامل، بیش از 

ر چند منطقه اي استفاده می شود، که این روش  نیز در کاهش زمان همچنین براي پیاده سازي حرکت مرز از روش شبکه فنري تطبیق پذی
در این مقاله ابتدا در دو زاویه . نتایج عددي بدست آمده در مقایسه با نتایج تجربی از دقت بسیارخوبی برخوردار است. حل بسیار موثر است

تجربی مقایسه کرده، سپس به بررسی اثر تغییر این پارامتر ها و  حمله متوسط با دامنه نوسان و فرکانس کاهش یافته مشخص، نتایج را با نتایج
مشخص می شود که انتقال مرکز . می پردازیم NACA0015همچنین موقعیت مرکز پیچش بر مشخصات ائرودینامیکی ایرفویل نوسانی 

حلقه نوسان، بیشینه، کمینه و متوسط  پیچش به سمت راست یا چپ و فاصله گرفتن از لبه فرار و لبه حمله اثرات عکس داشته و بر پهناي
افزایش دامنه نوسان، پهناي حلقه، بیشینه و متوسط . ضرایب برآ و پسا، تغییر جهت حلقه نوسان، و زاویه تغییر جهت جریان اثر می گذارد

آ و پسا و نسبت متوسط آنها همچنین افزایش فرکانس کاهش یافته شیب حلقه نوسان، بیشینه ضرایب بر. ضرایب برآ و پسا را افزایش می دهد
 .دهد را کاهش می

ایرفویل نوسانی پیچشی، دینامیک سیالات محاسباتی شبکه درشت ، تسخیر گردابه سطحی، شبکه فنري تطبیق پذیر چند  :واژه هاي کلیدي
  منطقه اي

  
  مقدمه

در چند دهه اخیر تمایل به تحقیق در زمینه ایرفویل هاي 
ها و وسایل کوچک پرنده نوسانی که در دینامیک روتور 

(MAVs) کاربرد دارند به طور مستمر رو به افزایش است .
بحث اصلی در بهبود عملکرد این وسایل، فهم رفتار پیچیده 

جریان اطراف ایرفویل . آئرودینامیکی ایرفویل هاي نوسانی است

تحت حرکت نوسانی پیچشی، حالتیست که شامل لایه هاي 
طح و نواحی گردابه غالب نوسانی برشی و گردابه هاي اطراف س

مطالعه بر روي اثر پارامتر هاي ناپایاي موثر . پشت جسم است
در ایرفویل هاي نوسانی که شامل زاویه حمله متوسط، دامنه 
نوسان، فرکانس کاهش یافته و محور پیچش است، در فهم 
صحیح مشخصات جریان و تغییر ضرائب آئرودینامیکی کمک 
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ین حالت، حرکت تعریف شده ایرفویل به در ا. زیادي می کند
صورت غیر خطی بر جریان اطراف جسم تاثیر گذاشته و یک اثر 
قوي و ناپایا ایجاد می کند که در مرحله بالارفتن نسبت به 
مرحله پایین آمدن کاملا متفاوت است و منجر به منحنی 

. شودهیسترزیس ضرائب آئرودینامیکی بر حسب زاویه حمله می
هیسترزیس نتیجه اختلاف فاز بین حرکت جسم و این اثر 

تحت اثر فوق . گرادیان هاي سرعت و گردابه نزدیک سطح است
زاویه واماندگی نسبت به زاویه واماندگی استاتیکی در مقادیر 

  .بالاتري حاصل می شود
یک بررسی تجربی جامع  ]2[و پیزالی  ]1[مک کروسکی 

م دادند که جزو در مورد ایرفویل هاي نوسانی پیچشی انجا
یک بررسی عددي  ]3[ویزبال . اولین کارها در این زمینه بود

دوبعدي بر روي ایرفویل پیچشی با سرعت حرکت ثابت در 
با حل  2/0این تحلیل در عدد ماخ . زوایاي حمله بالا انجام داد

انجام شده  104معادلات ناویراستوکس در جریان آرام و رینولدز 
مکان محور پیچش به طور کامل بر  اثر سرعت پیچش و. است

بررسی و نتایج عددي با نتایج  NACA0015روي ایرفویل 
حل خود را براي  ]4[ویزبال و شانگ . تجربی مقایسه شده است

سرعت هاي پیچش بالاتر و اثر آن بر ضرائب آئرودینامیکی 
در این کار جریان کاملا متلاطم فرض شد و اثر . گسترش دادند
. مورد بررسی قرار گرفت 6/0و  2/0ییر آن بین عدد ماخ با تغ

با  1آنها نشان دادند که در ماخ هاي بالاتر واماندگی دینامیکی
. اندرکنش بین لایه مرزي و موج ضربه اي کنترل می شود

جریان حول ایرفویل پیچشی با حرکت  ]5[تونسر وهمکاران 
 نوسان ایرفویل بین. سینوسی را به صورت عددي تحلیل کردند

º5  وº25  106و در رینولدز   5/0و 3/0، 2/0در فرکانسهاي 
رشد و حرکت گردابه جلویی به صورت دقیق با تحلیل . بود

کامل جریان لزج مورد بررسی قرار گرفت که با نتایج تجربی 
حل عددي حول  ]6[اکبري و پرایس . همخوانی خوبی داشت

رسی کردند سینوسی با دامنه نوسان بالا را بر 2ایرفویل پیچشی
با حل تراکم ناپذیر معادلات  104که جریان آرام براي رینولدز 

زاویه پیچش در حدود واماندگی . ناویراستوکس تحلیل شد
 1و  5/0، 3/0و فرکانس کاهش یافته  º15استاتیکی در زاویه 

  .انتخاب شدند
در این اواخر بررسی پارامترهاي ناپایا در حرکت نوسانی 

اثر زاویه ] 7[سارکار و ونکاتارمان . پیچشی گسترده تر شد
حمله پیچش را بر روي ضرائب آئرودینامیکی در ایرفویل 

آنها این اثر را در فرکانس هاي کاهش . متقارن بررسی کردند

بررسی  º45و  º25یافته متوسط و بالا و زاویه حمله هاي بین 
کردند و در فرکانسهاي بالاتر الگوي جفت گردابه نوسانی را 

در این کار براي شبیه سازي جریان از روش . ظه نمودندملاح
براي  ]8[مارتینات و همکاران . انفصال گردابه استفاده کردند

جریان دو و سه بعدي گذار اطراف ایرفویل نوسانی پیچشی 
آنها نشان دادند . مدل هاي توربولنسی مختلف را بررسی کردند

صحیح  که مدل هاي توربولنسی استاندارد براي محاسبه
اي هیسترزیس ضرائب آئرودینامیکی در رینولدز هاي ه منحنی

بالا کافی نیستند و نیاز به اصلاحاتی دارند که آنها را ارائه 
آنها نشان دادند که مدل هاي توربولنسی پیشرفته مانند . کردند

3OES  وSST  در محاسبه ضرائب آئرودینامیکی نتایج بهتري
ریان در حرکت به سمت بدست می دهند و ذات سه بعدي ج

اثر  ]9[علیقنبري و همکاران . پایین را بهتر پیشگویی می کنند
پارامترهاي ناپایاي موثر در آئرودینامیک جریان دوبعدي حول 

آنها اثر . ایرفویل پیچشی در رینولدز هاي پایین را بررسی کردند
پارامترهایی نظیر دامنه نوسان، عدد رینولدز و فرکانس کاهش 

در کار آنها . تحلیل کردند Open Foamرا به کمک یافته 
و دامنه نوسان  5000و  555محدوده پارامترهاي رینولدز بین 

در نظر  25/0و  1/0درجه و فرکانس نوسان بین  10و  2بین 
  .گرفته شده است

از آنجا که در جریان اطراف ایرفویل تحت حرکت نوسانی 
ف سطح از اهمیت پیچشی، لایه هاي برشی و گردابه هاي اطرا

زیادي برخوردار بوده و باید کنترل دقیقی بر رشد لایه مرزي و 
جدایش جریان داشت، می توان از روش تسخیر گردابه 

که جهت جلوگیري از رشد نواحی با ] 10[تراکم پذیر  4سطحی
گرادیان سرعت زیاد مانند لایه مرزي به علت لزجت مصنوعی 

ر این روش معادلات اویلر د. پیشنهاد شده است، استفاده کرد
حل می شوند در حالی که از شرط مرزي عدم لغزش و مش 

با این روش گرادیان سرعت زیاد کنار . درشت استفاده می شود
دیواره و وجود اتلافات عددي موجب رشد مصنوعی شدید لایه 

با استفاده از روش تسخیر گردابه . مرزي در کنار دیواره می شود
ی توان رشدلایه مرزي مذکور را  کنترل سطحی تراکم پذیر م

در این روش با اضافه کردن یک نیروي جسمی به . کرد
معادلات ممنتم و کار انجام شده توسط این نیرو به معادلات 
بقاي انرژي، حل غیر پخشی معادلات حاکم را می توان بدست 

این روش از لزجت عددي کاسته، از پخش مصنوعی . آورد
روش . عی لایه مرزي جلوگیري می کندگردابه و رشد مصنو

و هو و  ]11[تسخیر گردابه ابتدا توسط اشتاینهوف
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همچنین اشتاینهوف از این روش به . معرفی شد ]12[همکاران
این مدل . ]13 [استفاده کرد LESعنوان یک مدل آشفتگی 

توسعه و بهبود یافته و براي  ]15[و دیتز ]14[توسط ونرن
آنها . استفاده قرار گرفته استکاربرد هاي مختلفی مورد 

توانستند نشان دهند که با استفاده از این روش، گردابه تا 
فواصل دور نسبت به جسم پخش نشده و قدرت خود را حفظ 

  RANSمی کند و دقت نتایج بدست آمده در مقایسه با نتایج 
قابل قبول بوده در حالیکه زمان لازم جهت حصول نتایج چند 

از این روش در جریان حول  ]16[جیمسون .مرتبه کمتر است
ملخ هواپیما و بال هلیکوپتر استفاده کرد و نشان داد که این 

کارهاي اولیه بر روي این . روش در بهبود نتایج بسیار موثر است
انتخابی  به نام پارامتر تسخیرکه  روش در نهایت با یک فاکتور 

با توجه به  این فاکتور.  توسط کاربر تعیین می شد، تکمیل شد
نتایج تجربی موجود در آن زمینه قابل تعیین بود که باعث هدر 

ملک . رفتن زمان زیاد در انتخاب پارامتر تسخیر بهینه می شود
براي روش هاي مختلف تخمین اتلافات  ]17[جعفریان و باقري 

عددي، این روش را پیاده کرده و پارامتر تسخیر را طوري 
ی نبوده و براي هر روش مقدار تخمین زده که دیگر انتخاب

با وجود اینکه بر روي اثر تسخیر گردابه . مشخصی داشته باشد
هاي  در جریان هاي گردابه غالب کار زیادي شده اما براي جریان

  .لایه مرزي همراه با جدایش،  کمتر تحقیق و بررسی شده است
همچنین براي شبیه سازي حرکت سطح نیاز به شبکه  

تیم که در این مقاله از شبکه فنري تطبیق انعطاف پذیر هس
 ]19[پایه این روش توسط ناکاهاشی . پذیر استفاده شده است

در این روش اضلاع المان با فنر کششی که . ارائه شد ]20[و
ثابت آن عکس طول فنر تعریف می شود، جایگزین شده و براي 
جلوگیري از فروپاشی شبکه در گره ها از فنر پیچشی استفاده 

در کار حاضر با حذف فنر هاي پیچشی و استفاده از . ده استش
فنر هاي کششی ثانویه براي جلوگیري از فروپاشی شبکه و 

که در ادامه توضیح ( کردن شبکه  5همچنین چند منطقه اي
کار جدید و ابداعی انجام شده که باعث کاهش ) داده می شود

  .زمان حل و قابلیت حرکت با گامهاي بلندتر می شود
بنابر این در کار حاضر اولا جریان دوبعدي ناپایا و تراکم 
پذیر حول ایرفویل نوسانی پیچشی در اعداد رینولدز بالا، 

و فرکانس کاهش یافته از  º11تا  º1محدوده دامنه نوسان 
که کمتر توسط دیگران بررسی شده است مورد  1تا  133/0

کز پیچش، همچنین تغییرات موقعیت مر. توجه قرار گرفته است
ثانیا از روش . بخصوص خارج از ایرفویل، مطالعه شده است

ابداعی اصلاح شبکه فنري استفاده شده است تا زمان حل را 
به طوریکه با استفاده از این روش، در مقایسه با . کاهش دهیم

برابر  10تولید دوباره شبکه در هر تکرار، زمان حل تا حدود 
ین بار از روش عددي دینامیک بعلاوه براي اول. کاهش می یابد

جهت تحلیل ) ]22[و  ]21[( 6 سیالات محاسباتی شبکه درشت
ایرفویلهاي نوسانی استفاده شده است تا زمان اجرا چندین 

از این روش در بررسی  ]21[دیتز و همکاران  .مرتبه کاهش یابد
جریان ناپایا اطراف یک ایرفویل نوسانی پیچشی استفاده کردند 

نتایج خوبی در پیشگویی واماندگی دینامیکی و  که منجر به
در این روش معادلات اویلر  .محاسبه ضرائب آئرودینامیکی شد

با شبکه درشت نزدیک سطح و استفاده از شرایط مرزي لزج 
به همراه روش تسخیر گردابه سطحی حل ) بدون لغزش(

از آنجا که در این حالت، المان ها چند برابر درشت تر . شوند می
ز شبکه ریز در کنار دیواره مخصوص تحلیل جریان لزج همراه ا

با لایه مرزي می باشد، لذا گام زمانی و سرعت حرکت بسیار 
بزرگتر بوده و زمان حل ناپایاي جریان با این روش به مراتب 

استفاده از این روش این امکان را به ما می دهد که . کمتر است
. ار کوتاهی بتوان گرفتتعداد  حل هاي زیادي را در زمان بسی

در کار حاضر حدود صد اجرا براي بررسی اثر پارامتر هاي 
مختلف لازم بوده و براي هر اجرا با این روش براي یک حلقه 

گیگا بایت  4و  Cpu Core i5نوسان به کمک کامپیوتر با 
Ram بنابر این در چند روز . حدود سه ساعت زمان لازم است

اما حل کامل معادلات ناویر . ست یافتمی توان به نتایج لازم د
استوکس با یک شبکه ریز جریان لزج و حتی یک مدل 

) یک حلقه نوسان(آشفتگی ساده یک معادله اي براي هر اجرا 
با همان کامپیوترحدود یک هفته زمان لازم دارد بطوریکه جهت 
اجراي کامل اجراهاي لازم براي نتایج این مقاله به چند ماه 

  . استزمان نیاز 
  

  روش حل
در تحلیل اولیه معادلات ناویر استوکس دوبعدي تراکم پذیر 
براي جریان غیر لزج در نظر گرفته می شود که فرم عمومی آن 

   :به صورت زیر است

)1(  S
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بردارهاي غیر لزج و  Fiو  Eiمولفه جریان و  Wکه در آن 
S به سطحی تراکم جمله چشمه مربوط به روش تسخیر گردا

در حل معادلات اویلر در کار حاضر بردارهاي لزج . پذیر هستند
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حذف می شوند و بقیه ) 1(جریان در سمت راست معادله 
  .بردارهاي آن به صورت زیر تعریف می شوند

)2(  
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و  xسرعت جریان در راستاي  v و uچگالی،  ρکه در آن 
y  ،um  وvm  ،مولفه هاي سرعت مش در این دو راستاE  انرژي

  : همچنین داریم.  فشار است Pکل و 

)3(  

  

21

22 ucpEH 





  


Pc 2

  
)

2
()1(

2uEP    

نسبت  γسرعت صوت و  cانتالپی سکون،  Hکه در آن 
را می توان به صورت زیر در ) 1(له معاد. ژه است گرماهاي وی

  : یک بعد بسط داد

)4(  02/12/1   ii
i FF

dt
dWx  

)5(  2/112/1 )(
2
1

  iiii dFFF  

اتلافات عددي ناشی از خطاهاي  2/1idکه در آن جمله
قطع می باشد که براي جلوگیري از نوسانات و پایداري حل به 

تولید لزجت مصنوعی کرده این جمله . معادلات اضافه می شود
که عامل اصلی رشد مصنوعی لایه مرزي و جدایش جریان 

این جمله با روشهاي مختلف قابل محاسبه بوده که در . باشد می
براي اطلاعات ( کار حاضر از روش اسکالر استفاده شده است 

  ).مراجعه شود  ]18[بیشتر از این روش به مرجع 
  

  روش تسخیر گردابه

دابه با اضافه کردن یک نیروي جسمی به روش تسخیر گر
معادلات ممنتم وکار مربوط به آن، به معادله انرژي تعریف 

این جمله در نواحی با گرادیان سرعت بالا مانند نواحی . شود می
گردابی یا لایه مرزي نزدیک سطح اثر گذاشته و اتلافات عددي 
ذاتی ناشی از بسط معادلات حاکم که عامل پخش در این 

، )1(در معادله . احی است را کاهش داده و یا حذف می کندنو
S  جمله چشمه تسخیر تراکم پذیر بوده که به معادلات اویلر

  .شود اضافه شده است و مولفه هاي آن به صورت زیر تعریف می
)6(  )...0( VfjfifS bbb


 

bfکه در آن 


 نیروي جسمی بر واحد جرم بوده و وظیفه
آن تعادل پخش عددي و بقاي ممنتم در نواحی با گرادیان 

این جمله یک بردار سرعت تولید می کند . سرعت بالا می باشد
که در نواحی گردابی به سمت مرکز گردابه و در لایه مرزي به 

  :سمت سطح جامد می باشد و به صورت زیر بیان می شود
)7(  


 ccb nEf 

Ec  گردابه بوده که می توان بوسیله آن پارامتر تسخیر
در کل روش تسخیر گردابه به دو . قدرت تسخیر را کنترل نمود

یکی تسخیر گردابه منطقه اي . کاربرد متفاوت تقسیم می شود
که به جلوگیري از پخش گردابه کمک می کند و یکی تسخیر 
گردابه سطحی که از رشد مصنوعی لایه مرزي نزدیک سطح 

صنوعی جلوگیري می کند که تفاوت آنها در توسط اتلافات م
در این جا از کاربرد . می باشد) nc(تعریف بردار عمود بر سطح 

 ncدوم یعنی تسخیر گردابه سطحی استفاده شده که تعریف 
در این حالت با تنظیم . بردار یکه عمود بر سطح می باشد

پارامتر سطح می توان در نواحی با گرادیان فشار مثبت لایه 
به عنوان یک نتیجه . زي را چسبیده به سطح نگه داشتمر
توان از این روش به شکل یک مدل توربولنسی ضمنی  می

  .استفاده نمود
اگر روش اتلافات مصنوعی و تسخیر گردابه همزمان با هم 

  :اعمال شوند سمت راست معادله اویلر به صورت زیر در می آید
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مربوط به اتلافات مصنوعی و جمله دوم  که جمله اول
مربوط به تسخیر گردابه است که در نواحی مختلف جریان 

از آنجا که در داخل لایه . داراي مرتبه هاي متفاوت هستند

مرزي 
y
u

x
v






  جمله مربوط به تسخیر گردابه منفی شده و
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ات از لحاظ مقداري مرتبه بزرگی دارد که موجب کاهش اتلاف
در . و جلوگیري از رشد مصنوعی لایه مرزي می شود 6مصنوعی

مقدار بزرگی دارد این  zنواحی گردابه غالب نیز از آنجا که 
  .جمله بزرگ شده و می تواند بر اتلافات مصنوعی اثر بگذارد

در مسائل ناپایا انتخاب گام زمانی تاثیر زیادي بر زمان اجراي 
باید گام زمانی طوري تنظیم شود که در یک گام . حل دارد

اطلاعات جریان از یک سمت المان به طور کامل به سمت دیگر 
در مسائل ناپایا . منتقل شود و از مرزهاي دیگر المان فراتر نرود

همراه با حرکت مرز گام حرکتی سطح نیز باید از روي گام 
ی صریح در کار حاضر از روش گام زن. زمانی حل محاسبه شود

استفاده شده است که گام زمانی و گام حرکتی سطح بر اساس 
کوچکترین گام زمانی محاسبه شده در کل شبکه انتخاب 

کمینه گام زمانی نیز با استفاده از تعریف عدد کورانت . شود می
براي کوچکترین المان کل شبکه بدست می آید و حداکثر 

در روش  CFL)(زمانیست که با توجه به تعریف عدد کورانت 
در یک بعد . .صریح باید به کل میدان حل جریان اعمال نمود

  :گام زمانی به صورت زیر قابل محاسبه است

)9(  
i

CFLxt

.min

 

طول   minxگام زمانی کل میدان حل،  tکه در آن
ژاکوبی  متوسط شعاع ضمنی ماتریس  iکوچکترین المان و 

از آنجا که کوچکترین المان در شبکه   .باشددر آن المان می
لزج مناسب لایه مرزي چندین برابر کوچکتر از شبکه درشت 
انتخاب شده می باشد زمان بسیار بیشتري براي طی یک دوره 

کارهاي گذشته و تحلیل هاي ابتدایی . نوسان حرکت لازم دارد
باعث واگرایی حل و  5/1ند که اعداد کورانت بزرگتر از نشان داد

لذا عدد . تاثیري بر دقت نتایج ندارد 1اعداد کورانت کوچکتر از 
کورانت در نتایج مربوط به کار حاضر برابر یک در نظر گرفته 

همچنین با توجه به گام زمانی بسیار کوچک   .شده است
  .م شده استحاصل، تحلیل بدون اعمال ضرائب دمپینگ انجا

  شبکه فنري چند منطقه اي
در کار حاضر هنگامی که مرز حرکت و یا چرخش دارد شبکه 

خود را با حرکت مرز  ]19[میدان حل با استفاده از آنالیز فنري 
با استفاده از این روش زمان مورد نیاز براي . تطبیق می دهد

به این ترتیب که اضلاع . حل به طور موثري کاهش می یابد
ازمان یافته با فنر هاي خطی جایگزین شده، در هر گام مش س

براي ثابت فنر ها یک . حرکت با یکدیگر به تعادل می رسند
تعریف منطقی استفاده شده است، به طوري که سختی هر فنر 

متناسب با معکوس طول آن فنر است یعنی اضلاع بلند نرم تر و 
ک شدن این تعریف از نزدی. اضلاع کوتاه سخت تر می شوند

ها به یکدیگر و فروپاشی شبکه ضمن حرکت، جلوگیري  گره
اما اگر جابجایی شبکه از حدي بزرگتر شود مش منفی . کند می

براي جلوگیري از . ایجاد شده و شبکه فروپاشیده می شود
  .]20[فروپاشی شبکه از فنر هاي ثانویه استفاده شده است 

بسیار هرچند مش هاي نزدیک دیواره در جابجایی هاي 
بزرگ و یا سرعت هاي حرکت بالا و همچنین مش هاي ریز 
کنار دیواره مناسب با تحلیل لایه مرزي در جریان لزج، مستعد 
فروپاشی هستند، اما می توان با استفاده از روش شبکه فنري 

در این روش . چند منطقه اي فروپاشی را به تعویق انداخت
مت اول ناحیه قس. ناحیه حل به سه قسمت تقسیم شده است

نزدیک سطح جسم بوده که به آن چسبیده است و با آن حرکت 
همچنین قسمت مرکزي که ناحیه فنر بندي شده . می کند

است که در هر گام خود را با حرکت مرز پایین تطبیق می دهد 
و نهایتا ناحیه سوم که ناحیه خارجی بوده و در جاي خود ثابت 

جدید و ابداعی باعث  بکار بردن این روش. باقی می ماند
شود که فنربندي در ناحیه اي انجام شود که اندازه مش ها  می

نسبت به نزدیک سطح به مراتب درشت تر بوده و فروپاشی در 
نشان  1این نواحی در شکل . این ناحیه دیرتر اتفاق می افتد

  .داده شده اند

 

 
شبکه فنري تطبیق پذیر چند منطقه اي - 1شکل   
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  تعریف مسئله
در کار حاضر جریان ناپایاي دوبعدي و تراکم پذیر  با عدد ماخ 

با حرکت  NACA0015حول ایرفویل   2×106و رینولدز  3/0
حرکت ) 10(معادله . نوسانی پیچشی تحلیل شده است

  .سینوسی ایرفویل را به صورت تابعی از زمان نشان می دهد

)10(  )(0 ktSinm    
 Uck / 

به ترتیب زاویه حمله متوسط و    0و  mکه در آن
 8فرکانس و فرکانس کاهش یافته  kو  ω دامنه زاویه حمله و

در این کار ابتدا براي شرایط قید شده در . نوسان می باشند
نتایج را با نتایج تجربی مقایسه نموده و سپس در هر  1جدول 

لت مقادیر دامنه و فرکانس نوسان و نقطه مرکز پیچش را حا
تغییر داده و اثر آنها  بر روي ضرائب آئرودینامیکی بررسی 

  .شود می
  

حالت هایی که براي مقایسه با نتایج تجربی موجود   -  1 جدول 
  انتخاب شدند

K 0  m  Case 

133/0 33/4   88/0  Pitch1  
133/0  33/4   02/4  Pitch2 

لازم به توضیح است که جهت بررسی اثر موقعیت مرکز 
پیچش، به نقاط داخل ایرفویل محدود نشده و چند نقطه در 
جلوي ایرفویل و چند نقطه در پشت ایرفویل نیز به عنوان مرکز 

نمایی از آن  2پیچش درنظرگرفته شده است که در شکل 
وضوع از مواردیست که در زمینه این م. مشاهده می شود

ایرفویل هاي نوسانی پیچشی تاکنون توسط دیگر محققین 
بررسی نشده، در حالی که به علت زمان کوتاه اجرا، در این کار 

  .به بررسی آن پرداخته شده است
  

  
  شماتیک موقعیت هاي مرکز پیچش -2شکل 

  
  شرایط مرزي 

ریان آزاد در برابر سرعت ج yو   xدر ورودي سرعت راستاي 
در حالی که فشار و چگالی ورودي از معادله . نظر گرفته شدند

. انرژي  و حالت از روي سرعت هاي ورودي محاسبه می شوند

اما در خروجی سرعت ها و چگالی برونیابی شده و فشار برابر 
شرایط مرزي روي . فشار جریان آزاد در نظر گرفته شده است

نابر این سرعت بر روي ب. سطح بدون لغزش فرض می شود
سطح برابر سرعت حرکت سطح بوده و می توان آنرا از روابط 

  :زیر محاسبه نمود

)11(  







CosKtCosrK
dt
drCosv

SinKtCosrK
dt
drSinu

s

s

yy

yy
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فاصله  θو  r، مختصات عمودي نقاط روي سطح،   ysکه 
. می باشند Xcpو زاویه نقاط روي سطح نسبت به مرکز دوران 
جریان برونیابی همچنین فشار و چگالی بر روي سطح از 

  .شوند می
  

  انتخاب شبکه
بهتر است در شبکه ) CGCFD(در روش تسخیر گردابه سطحی

غیرلزج تولید شده فقط یک المان در کنار دیواره مقداري 
. . کوچکتر شود بدون اینکه در بقیه شبکه تغییري صورت پذیرد

این اصلاحیه مش باعث می شود که گرادیان هاي سرعت کنار 
بردار تسخیر گردابه ) 8(گتر شده و طبق رابطه دیواره بزر

و لذا روش تسخیر گردابه در کنار . نزدیک سطح قوي تر شود
نکته دیگر اینکه . دیواره از پخش گردابه بهتر جلوگیري می کند

چراکه . نصف کردن همین یک المان کنار دیواره کافیست
بخاطر شرط مرزي عدم لغزش در کنار دیواره بیشترین مقدار 
قدرت گردابه را داریم و چنانچه در این نقطه گردابه بخوبی 

یادآوري  .تسخیر شود، در بقیه نقاط مشکلی نخواهد بود
شود که مش بندي با استفاده از این روش همان شبکه  می

درشت غیر لزج است و المان ها حتی در کنار دیواره درشت 
کاهش نتیجه این عمل بهتر و سریعتر شدن همگرایی ،  .هستند

این نتیجه . باقی مانده ها و از بین رفتن نوسانات حل می باشد
  .مشاهده نمود 3توان در شکل  را می

بر حسب تکرار براي دو حالت برآ نمودار ضریب  3در شکل 
مش درشت اصلاح شده و مش درشت معمولی در زاویه حمله 

همانطور . نشان داده شده است 160×90صفر درجه با شبکه 
ست اصلاح یک مش در کنار دیواره باعث بهتر و که مشخص ا

. سریعتر شدن همگرایی و از بین رفتن نوسانات حل می شود
با  4مش درشت اصلاح شده و مش درشت معمولی در شکل 

  .هم مقایسه شده اند
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  اثر اصلاح مش در نزدیکی دیواره  - 3شکل 

  
  

  

  
  )پایین(و مش معمولی)بالا(مقایسه مش درشت اصلاح شده  -4شکل 

  
براي بررسی استقلال از شبکه، جریان را در زاویه حمله صفر 
درجه بر روي ایرفویل ثابت عبور داده که مقادیر ضریب برآي 
محاسبه شده براي دو حالت مش درشت اصلاح شده و مش 

  .آمده است 5درشت معمولی در شکل 
می باشد زیرا از یک طرف  160×90شبکه انتخاب شده 

برآ با ریز تر شدن شبکه ناچیز بوده و از طرف تغییرات ضریب 
دیگر با ریز تر شدن شبکه هزینه محاسبات بالا می رود در 

این نمودار ها نشان . صورتی که تاثیر زیادي در نتایج ندارد
دهد که اصلاح مش کنار دیواره باعث می شود حتی با مش  می

درشت تر هم استقلال شبکه برقرار باشد و می توان جهت 
  .رفتن نتایج از مش درشت تري نیز استفاده نمودگ

  
  jو iبررسی استقلال شبکه در دوراستاي  - 5شکل 

  
  .مشاهده کرد 6شبکه انتخاب شده را می توان در شکل 

  

 

  
  ب  الف

  شبکه انتخاب شده براي محاسبات - 6شکل 
  RANSشبکه انتخاب شده براي )الف

 CGCFDشبکه انتخاب شده براي )ب
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  نتایج 
با شبکه ریز و مدل توربولنسی  RANSدر اینجا نتایج دو روش 

آلماراس و همچنین روش دینامیک محاسباتی  - اسپالارت
که در بالا توضیح داده شد را با هم و ) CGCFD(شبکه درشت

به این . مقایسه می کنیم ]2[با نتایج تجربی موجود در مرجع 
پیاده شده  ، در کد 1منظور شرایط نوسانی ذکر شده در جدول 

   .و نتایج به صورت زیر می باشد
  

  
  مقایسه ضریب برآي محاسبه شده با نتایج تجربی -7شکل 

 )133 /0K=،º 33/4 o= α وº88 /0 m=α(  

  
  مقایسه ضریب پساي محاسبه شده با نتایج تجربی - 8شکل 

 )133 /0K= ،º33/4 o= α و º88 /0 m=α(  
  

شود در زاویه  مشاهده می 8و  7همانطور که در شکلهاي 
و فرکانس  º33/4 o= αبا دامنه  º88 /0 m=αمتوسط نوسان 
ضریب برآ به   CGCFDبا روش =0K/ 133کاهش یافته 

خوبی تخمین زده شده اما نقاط بالا و پایین نوسان مقدار کمی 
مقادیر ضریب پسا در حالتی که . از مقادیر تجربی فاصله دارند

خمین زده شده و با تغییر جریان از بالا برخورد کرده خوب ت
جهت جریان از بالا به پایین مقداري انحراف نسبت به نتایج 

همچنین نقطه تغییر جهت جریان نیز . تجربی مشاهده می شود
خلاصه نتایج مربوط به ضریب برآ . به خوبی محاسبه شده است

 .آورده شده است 2و پساي متوسط در این حالت در جدول 
ي انجام یک حلقه نوسان براي دو روش همچنین زمان لازم برا

  .مختلف در این جدول ارائه شده است
  

مقایسه ضرائب متوسط محاسبه شده با نتایج تجربی  - 2جدول 
)133 /0K=،º 33/4 o= α وº88 /0 m=α(  

  زمان حل
  Cd  Cl  )ساعت(

  

165  ١١٦/٠  ٠٠٤٥٣/٠  RANS 
٣  0155/0  0995/0  CGCFD 

  تجربی  0804/0  00497/0  
  
 

  
مقایسه ضریب برآي محاسبه شده با نتایج  :الف  -9شکل 

  تجربی 
)133 /0K=،º 33/4 o= α و º 02/4m=α(   
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مقایسه ضریب پساي محاسبه شده با نتایج  :ب  -9شکل 

  تجربی 
)133 /0K= ،º33/4 o= α و º 02/4m=α(  

  
پسا در زاویه متوسط ضرائب برآ و  الف و ب، 9در شکلهاي 

درجه و فرکانس کاهش  º33/4با دامنه نوسان  º02/4نوسان 
ضرائب برآ به . با نتایج تجربی مقایسه شده اند  133/0یافته 

خوبی نتایج تجربی را تخمین می زنند اما ضریب پسا در پایین 
  .نوسان مقداري از نتایج تجربی انحراف پیدا می کند

بوط به ضرائب متوسط با خلاصه نتایج مر 3در جدول 
همچنین زمان . روش هاي مختلف با یکدیگر مقایسه شده اند

لازم براي انجام یک حلقه نوسان براي دو روش مختلف در این 
  .جدول ارائه شده است

  
مقایسه ضرائب متوسط محاسبه شده با نتایج  -3جدول 

  )º 02/4m=α و 0K= ،º33/4 o= α/ 133(تجربی 
  زمان حل

  Cd  Cl  )ساعت(
  

165  ٣٨٦/٠  ٠٠٤٠٣/٠  RANS 
٣٨٥/٠  ٠٠٧٣٨/٠  ٣  CGCFD 

  تجربی  348/0  00684/0  
  

  
در . بهتر است اعتبار کد را براي ایرفویل ثابت نیز بررسی کنیم

زاویه برخورد را افزایش داده و  º12این حالت تا زاویه حمله 
و  CGCFDغیر لزج کامل، به کمک روش هاي برآ ضریب 

  .مدل آشفتگی اسپالارت بدست می آید

  
  ضریب برآ بر حسب زاویه حمله براي ایرفویل ثابت -10شکل 

  
نتایج خوبی  CGCFDمشخص می شود که روش  10در شکل 

این امر نشان می دهد که . در مقایسه با روش هاي دیگر دارد
می شود،  رشد لایه مرزي به خوبی توسط این روش تخمین زده

در صورتی که روش اسپالارت در زوایاي بالاتر رشد لایه مرزي 
در روش غیر . کمتري نتیجه می دهدبرآ بیشتر و مقدار ضریب 

لزج کامل در زوایاي حمله بالا، لایه مرزي مدل نشده و لذا 
  .ضرائب لیفت بیشتري بدست آمده است

در  º6همچنین بهتر است منحنی ضریب فشار در زاویه حمله 
حالتی که ایرفویل ثابت است  و سپس در حال حرکت به سمت 
بالا و پایین عبوري از این زاویه است را با هم و با نتایج تجربی 

می باشد و  2×106عدد رینولدز همان . مقایسه می کنیم
و  =0K/ 133فرکانس کاهش یافته و دامنه نوسان به ترتیب 

º33/4 o= α هستند  
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  ب

  º6یب فشار بر حسب طول بی بعد زاویه حمله ضر - 11شکل 
مقایسه حالت ) مقایسه در حالت ایرفویل ثابت      ب) الف 

   CGCFDایرفویل ثایت و متحرك با نتایج تجربی به روش  
  

الف نشان می دهد براي ایرفویل ثابت در زاویه حمله  -11شکل 
º6  نتایج ضریب فشار در طول ایرفویل مربوط به حل غیر لزج

نتایج خوبی  CGCFDروش . کامل از مقادیر تجربی فاصله دارد
هرچند که مقداري در لبه  ،نزدیک به نتایج تجربی ارائه داده

اما همانطور که انتظار می رفت . فرار انحراف پیدا کرده است
  . نتایج مربوط به حل اسپالارت از بقیه روش هاي حل بهتر است

که منحنی ضریب ب مشخص می شود  -11با توجه به شکل 
فشار مربوط به حرکت به سمت پایین پهن تر از منحنی ضریب 
فشار به سمت بالا بوده که نشان دهنده لیفت هاي بیشتر در 
. حرکت به سمت پایین نسبت به حرکت به سمت بالا است

همچنین در انتهاي ایرفویل یک ناحیه معکوس فشار بوجود می 
به . کمتري می دهد آید که نسبت به حالت ثابت لیفت هاي

در حرکت به سمت پایین ضریب  9این دلیل با توجه به شکل 
بدست  54/0و در حرکت به سمت بالا برابر  62/0لیفت برابر 

آمده است که کمتر از ضریب لیفت ایرفویل ثابت در این زاویه 
دلیل این رفتار را می توان به این صورت بیان . می باشد) 66/0(

، با حرکت X/c=0.25مکان مرکز پیچش در  کرد که با توجه به
در مقایسه با حالت ثابت ایرفویل،  º6ایرفویل به سمت پایین در 

به علت بیشتر ) نزدیک نوك ایرفویل(هاي کوچکتر  x/cدر 
شدن زاویه مؤثر به دلیل بردار سرعت سطح به سمت پایین، 

هاي  x/cهمچنین در . فشار در سطح پایین بیشتر می شود
به علت کمتر شدن زاویه مؤثر ) نزدیک انتهاي ایرفویل(بزرگتر 

نسبت به حالت ثابت به دلیل بردار سرعت سطح به سمت بالا، 
فشار در سطح پایین کمتر می شود که حتی از فشار سطح بالا 

با حرکت به . نیز کمتر شده و تولید ناحیه معکوس فشارمی کند
ثابت ایرفویل، در در مقایسه با حالت  º6سمت بالاي ایرفویل در 

بنابر این هم . ها فشار در سطح پایین  کمتر می شود x/cتمام 
در حرکت به سمت بالا و هم در حرکت به سمت پایین ضریب 
لیفت هاي کمتري حاصل می شود و نشان می دهد که نتایج 

  .بدست آمده کاملا منطقی است
  SAومدل توربولنسی  RANS، با روش بالا ناپایاي در دو حالت

هم در محاسبه ضرائب متوسط و هم حلقه هاي نوسان، نتایج 
همچنین . بهتري بدست آمده است اما زمان حل بسیار بالاست

با توجه به نتایج فوق مشاهده می شود که دقت روش ارائه شده 
)CGCFD (اگر . در تخمین ضرائب برآ و پسا بسیار خوب است

اري از نتایج مقدپساچه در زوایاي حمله لحظه اي کم، ضریب 
بخشی از این انحراف می تواند . تجربی انحراف پیدا می کند

بسیار پساناشی از خطاهاي تجربی باشد، چراکه مقادیر ضریب 
همچنین . کم و خطاي وسایل اندازه گیري قابل توجه می باشد

اصطکاکی که در زوایاي حمله کم مهم پساقابل ذکر است که 
بی محاسبه نمی شود ولی به می شود، با این روش عددي به خو

علت زمان حل بسیار کم در این روش، کاملا قابل توجیه می 
 10لازم به توضیح است که زمان لازم براي طی یک حلقه. باشد

نوسان در این روش عددي سه ساعت بوده در حالیکه حل روش 
بنابراین .  عددي کاملا لزج آشفته یک هفته به طول می انجامد

روش به عنوان راه بسیار سریع و مطمئن در  می توان از این
بررسی اثر پارامترهاي ناپایاي مختلف حرکت بر روي تخمین 
. ضرائب آئرودینامیکی در حرکت نوسانی ناپایا استفاده نمود

البته لازم به ذکر است که می توان براي بالا بردن سرعت حل 
جریان لزج با مدل آشفتگی فوق از روش هاي گام زنی ضمنی 
نیز استفاده نمود اما این نکته را در نظر بگیرید که اگر شرایط 
گام زنی یکسانی براي این دو روش در نظر گرفته شود باز هم 
همان نسبت حدود پنجاه برابري زمان لازم براي حل بین دو 

  برقرار خواهد بود CGCFDروش حل جریان لزج کامل و 
  º88 /0 m=α بررسی نتایج در زاویه حمله متوسط
اثر تغییرات  º88/0 m=αدر اولین حالت در زاویه حمله متوسط 

تا  133/0، فرکانس کاهش یافته از  º11تا  º4از  9دامنه نوسان
بر روي   Xcp=+ 3تا  = Xcp -1.25و نقطه مرکز پیچش از 1

  .ضرائب آئرو دینامیکی بررسی شده است
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  ه اثر دامنه نوسان بر ضریب برآ بر حسب زاویه حمل - 12شکل 
)133 /0K=  ،º88 /0 m=α  0/ 25و Xcp=(  

  
مشاهده می شود که حلقه  12باتوجه به شکل 

هیسترزیس ضریب برآ با افزایش دامنه نوسان پهن تر شده ولی 
باعث ) 11(در معادله 0شیب آن ثابت می ماند، زیرا ضریب 

یش می شود سرعت سطح بیشتر شده و زاویه حمله موثر افزا
همچنین از آنجا که قسمت بالاي منحنی مربوط به حرکت . یابد

به سمت پایین و قسمت پایین منحنی مربوط به حرکت 
بالارونده است، چون منحنی هاي بالا رونده تقریبا از یک مسیر 
عبور می کنند، مشاهده می شود که تغییرات در قسمت پایین 

مشخص  8شکل  با توجه به. رونده از بالارونده  بیشتر است
  شود که با افزایش دامنه نوسان، دامنه برآ نیز افزایش یافته می

  

  
اثر دامنه نوسان بر ضریب پسا بر حسب زاویه حمله  -13شکل

)133 /0K=  ،º88 /0 m=α  0/ 25و Xcp=(  
  

براي ضریب پسا نیز مشاهده می شود که  13در شکل 
ی پیدا کرده منحنی بالارونده و پایین رونده در یک نقطه تلاق

که این نقطه زاویه موثریست که در آن راستاي جریان از پایین 

جالب اینکه افزایش . به بالاي سطح ایرفویل منتقل می شود
همچنین در . دامنه نوسان بر موقعیت این نقطه بی اثر است

درجه مقداري نوسان در بالاترین و  11دامنه نوسان بالا حدود 
فویل دیده می شود که اثر پایین ترین نقطه حرکت ایر

برهمکنش نواحی کم فشار سطح بالا در حالت بالارونده و سطح 
در حد بالاي نوسان ضریب . پایین در حالت پایین رونده است

پسا تغییر چندانی نداشته در حالیکه مقادیر کمینه آن کاهش 
  . بیشتري را نشان می دهد

  
  )الف(

  
  )ب(

ر ضریب برآ بر حسب مرکز پیچش ب موقعیتاثر  - 14شکل 
  )º88 /0 m=α و 0K=، º33/4 o= α/ 133(زاویه حمله 

  
اثر موقعیت مرکز پیچش بر ضریب برآ  14در شکل 

همانطور که مشاهده می شود با انتقال مرکز . بررسی شده است
پیچش به سمت راست و فاصله گرفتن آن از لبه فرار ایرفویل   

پهناي ) ه استنشان داده شد 2که شماتیک آن در شکل ( 
منحنی ضریب برآ افزایش یافته و منحنی اصطلاحا چاق تر 

دلیل آن این است اولا با افزایش فاصله ). الف14شکل (شود می
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r  سرعت سطح افزایش یافته و ثانیا چون ) 11(در معادله
سرعت سطح و سرعت جریان به صورت نسبی در حرکت به 

ه حمله موثر و سمت پایین یکدیگر را تقویت می کنند، زاوی
در حرکت به سمت بالا سرعت . ضریب برآ بیشتر می شود

نسبی جریان کمتر شده زاویه حمله موثر و ضریب برآ کاهش 
.  این عوامل سبب پهن تر شدن حلقه نوسان می شود. می یابد

اما، انتقال مرکز پیچش به سمت چپ و فاصله گرفتن از لبه 
، به طوري )ب14شکل (حمله، عکس حالت فوق رخ می دهد 

که در حرکت به سمت پایین ضریب برآ کمتر و در حرکت به 
سمت بالا ضریب برآ بیشتر شده و این باعث کاهش پهناي 

با افزایش بیشتر فاصله در     . منحنی و باریکتر  شدن آن می شود
75/0 - Xcp=  منحنی بالارفت ضریب برآ بر منحنی پایین رفت

منحنی بالارفت که قبلا  =Xcp -25/1 در. آن منطبق می شود
پایین تر بود بالاتر از منحنی پایین رفت قرار گرفته و جهت 
حلقه نوسان از حالت پادساعتگرد به حالت ساعتگرد تغییر 

 .کند می

  
  )الف(

  
  )ب(

مرکز پیچش بر ضریب پسا بر حسب  موقعیت اثر -15شکل 
  )º88 /0 m=α و 0K=، º33/4 o= α/ 133(زاویه حمله 

 13قعیت مرکز پیچش بر ضریب پسا در شکل اثر مو
همانطور که مشاهده می شود با انتقال مرکز . بررسی شده است

پیچش به سمت راست و فاصله گرفتن آن از لبه فرار ایرفویل 
منحنی ضریب پسا به سمت بالا حرکت کرده و زاویه تغییر 

شکل (جهت جریان در زاویه هاي پایین تر بدست می آید 
این حالت در هر دو قسمت منحنی ضریب پسا  در). الف15

اما انتقال مرکز پیچش به سمت چپ و فاصله . تغییر می کند
گرفتن از لبه حمله پسا در قسمتی که جریان از زیر به ایرفول 
برخورد می کند تغییر می کند، اما تغییري در پساي قسمتی از 

دهد  نوسان که جریان از بالا به ایرفویل برخورد می کند نمی
همچنین در منحنی ضریب پسا مانند منحنی ). ب15شکل (

تغییر جهت حلقه ملاحظه می  =Xcp  -75/0ضریب برآ پس از 
بعلاوه دیده می شود که با انتقال مرکز پیچش به سمت . شود

راست و فاصله گرفتن آن از لبه فرار ایرفویل، بیشینه پسا 
ا انتقال مرکز ام. افزایش یافته ولی کمینه پسا ثابت می ماند

پیچش به سمت چپ و فاصله گرفتن از لبه حمله موجب 
  .کاهش بیشینه پسا می شود

تغییر این پارامتر بر برآ و پساي مربوط به بالاترین و پایین 
ترین نقطه نوسان تاثیري ندارد و این نقاط در منحنی هاي فوق 

زیرا سرعت . با تغییر فاصله محور پیچش تغییري نمی کنند
متناسب با فاصله تا نقطه مرکز ) 11(ه طبق رابطه سطح ک

که (پیچش است در بالاترین و پایین ترین نقاط حرکت 
)(KtCosاما تغییر فاصله . صفر می باشد) برابر صفر است

محور پیچش بر ضرائب برآ و پسا بین این دو نقطه کاملا اثر 
تا نقاط سطح، گذار بوده زیرا با افزایش فاصله محور پیچش 

البته بسته به جلو یا . سرعت عمود بر سطح افزایش می یابد
عقب بودن نقطه مرکز پیچش و اثر آن بر سرعت نسبی و زاویه 

   .حمله موثر، منحنی پهن یا باریک تر می شود
اثر فرکانس کاهش یافته بر ضریب  17و  16در شکلهاي 

 2/0تغییر فرکانس تا . برآ و پسا نشان داده شده است
اما با افزایش سرعت . تاثیرچندانی بر ضریب برآ و پسا ندارد

نوسان شیب منحنی ضریب برآ کاهش می یابد و منحنی ابتدا 
این نتیجه در اثر رفتار . پهن تر شده و سپس باریکتر می شود

ktCosk)(ضریب   11رابطه (در رابطه سرعت سطح (
تر آمده و شکل پاپیون آن منحنی ضریب پسا نیز بالا. باشد می

همچنین نقطه تلاقی منحنی در فرکانس هاي . پهن تر می شود
لازم به ذکر . پایین به سمت زوایاي پایینتر متمایل می شود

باعث شده که  = k 1است که افزایش بیشتر سرعت نوسان از 
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منحنی هاي نوسان بالاتر و پایین تر بر روي یکدیگر به سختی 
بیشتري لازم است تا نوسان ها به حالت  منطبق شده و زمان

دلیل آن هم برهم کنش حرکت سطح و جریان . پایا برسند
ورودي بوده که باعث می شود در سرعت هاي نوسان بالا 

  .جریان در هر نوسان مقداري از نوسان قبلی اثر بپذیرد
  

  
اثر فرکانس کاهش یافته بر ضریب برآ بر حسب  -16شکل 

  )=Xcp 0/ 25و  º33/4 o= α ، º88 /0 m=α(زاویه حمله 

  
اثر فرکانس کاهش یافته بر ضریب پسا بر حسب  -17شکل 

  )=Xcp 0/ 25و  º33/4 o= α ، º88 /0 m=α(زاویه حمله 
  

مشاهده می شود افزایش  16همانطور که در شکل 
فرکانس مقدار بیشینه برآ را کاهش و کمینه آن را افزایش 

ف بیشینه و کمینه برآ کاهش به عبارت دیگر اختلا. دهد می
این اثر برآ هاي منفی را از بین برده و برآ مثبت تولید . یابد می
افزایش فرکانس موجب  17در حالیکه با توجه به شکل . کند می

شکلهاي فوق  .افزایش مقادیر بیشینه و کمینه پسا می شود
همچنین نشان می دهند که دامنه تکرار از یک حلقه به دو 

  .ر می یابدحلقه تغیی

  º 02/4m=α بررسی نتایج در زاویه حمله متوسط
اثر تغییرات دامنه  º 02/4m=αدر دومین حالت در زاویه حمله 

و  1تا  133/0، فرکانس کاهش یافته از º11تا  º1نوسان از 
بر روي  =Xcp+ 3تا   =Xcp -25/1موقعیت مرکز پیچش از 

  .ضرائب آئرو دینامیکی بررسی شده است

  
اثر دامنه نوسان بر ضریب برآ بر حسب زاویه حمله  -18شکل 

)133 /0K=، º 02/4m=α  0/ 25و Xcp=(  
  

مشاهده می شود که حلقه  18باتوجه به شکل 
هیسترزیس ضریب برآ بر حسب زاویه حمله با افزایش دامنه 

همچنین با افزایش دامنه نوسان شیب . نوسان پهن تر می شود
ند اما بیشینه آن افزایش و منحنی ضریب برآ تغییري نمی ک

  .کمینه آن کاهش می یابد
  

  
  

اثر دامنه نوسان بر ضریب پسا بر حسب زاویه حمله  - 19شکل 
)133 /0K=، º 02/4m=α  0/ 25و Xcp=(  
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، این قضیه در مورد منحنی ضریب 19باتوجه به شکل 
با افزایش بیشتر دامنه نوسان در دامنه . پسا نیز صادق است

º11 ي در ضریب برآ و افزایش شدیدي در ضریب افت شدید
پسا دیده می شود که دلیل آن جدا شدن گردابه از پشت 

با توجه به ). مشاهده می شود 20که در شکل  (ایرفویل است 
نمودار ضریب پسا همچنین مشاهده می شود در دامنه هاي 
نوسان پایین بر خلاف حالت قبل نقطه تغییر جهت جریان 

ا افزایش دامنه نوسان در حدود پایین ترین وجود ندارد اما ب
  .نقطه نوسان این نقطه بوجود می آید
  

  
 )الف(

  
  )ب(

خطوط سرعت و گردابه ثابت اطراف ایرفویل در  -20شکل 
  ) º 11 o= α(بالاترین نقطه نوسان

  
) ب(وگردابه ثابت ) الف(خطوط سرعت ثابت  20در شکل 

رسم شده  º 11دامنه  حول ایرفویل در بالاترین نقطه نوسان با
همانطور که مشاهده می شود دلیل اصلی افت شدید در . است

ضریب برآ و افزایش شدید در ضریب پسا، بوجود آمدن همین 

تولید این . گردابه ها و جدا شدن آنها از سطح می باشد
ها و سپس جدایش آنها هنگامی رخ می دهد که ایرفویل  گردابه

ده و شروع به حرکت به سمت به بالاترین نقطه نوسان رسی
از آنجا که زاویه حمله ي موثر در حرکت به . پایین می کند

پس از . سمت پایین بیشتر است این اتفاق کاملا منطقی است
چسبیدن مجدد جریان به سطح ضریب برآ و پسا مجددا 

  .افزایش یافته و به مسیر قبلی حلقه نوسان باز می گردند

  
  )الف(

  
  )ب(

مرکز پیچش بر ضریب برآ بر حسب  موقعیت اثر - 21شکل 
     )º33/4 o= αو 0K=، º 02/4m=α/ 133(زاویه حمله 

  
اثر موقعیت مرکز پیچش بر ضریب برآ بر   21در شکل  

نتایج این اثر در زاویه . حسب زاویه حمله نشان داده شده است
با  .یکسان می باشد º88/0m=α و º02/4m=αحمله متوسط

به سمت راست و فاصله گرفتن آن از لبه انتقال مرکز پیچش 
اما انتقال ).  الف21شکل (فرار ایرفویل منحنی پهن تر می شود

مرکز پیچش به سمت چپ و فاصله گرفتن از لبه حمله، عکس 
حالت فوق رخ می دهد، به طوري که در حرکت به سمت پایین 
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ضریب برآ کمتر و در حرکت به سمت بالا ضریب برآ بیشتر 
باعث کاهش پهناي منحنی و باریکتر  شدن آن می  شده و این

منحنی بالارفت ضریب برآ =Xcp  -75/0در ). ب21شکل (شود
با افزایش . بر منحنی پایین رفت آن تقریبا منطبق شده است

جهت حلقه از حالت )  =Xcp  - 25/1( بیشتر فاصله 
 . پادساعتگرد به حالت ساعتگرد تغییر می کند

  
  )الف(

  
  )ب(

مرکز پیچش بر ضریب پسا بر حسب  موقعیتاثر  - 22شکل 
     )º33/4 o= αو  0K=،º 02/4m=α/ 133(زاویه حمله 

  

اثر موقعیت مرکز پیچش بر ضریب پسا بر حسب زاویه 
همانطور که مشاهده . بررسی شده است  22حمله در شکل  

همانند  º02/4m=αمی شود این اثر در زاویه حمله متوسط 
می باشد با این  º88/0m=αحمله متوسط نتایج آن در زاویه 

تفاوت که ضریب پسا دیگر شکل پاپیون نداشته و نقطه تغییر 
با انتقال نقطه مرکز پیچش به . جهت جریان در آن وجود ندارد

سمت راست و دور شدن از لبه فرار منحنی ضریب پسا بر 
حسب زاویه حمله پهن تر شده، نقطه بیشینه پسا زیاد شده و 

برعکس با ). الف22شکل (ها بدون تغییر باقی می ماندکمینه آن

انتقال نقطه مرکز پیچش به سمت چپ و دور شدن از لبه 
حمله، منحنی ضریب پسا باریک تر می شود تا اینکه در      

75/0 -  Xcp= منحنی بالارفت ضریب پسا بر منحنی پایین رفت
    با افزایش بیشتر فاصله      . آن تقریبا منطبق شده است

)25/1 -  Xcp= ( جهت حلقه از حالت پادساعتگرد به حالت
دلیل این اثر بر ضریب ). ب22شکل (ساعتگرد تغییر می کند

 .برآ و پسا در قسمت قبل توضیح داده شده است

  
اثر فرکانس کاهش یافته بر ضریب برآ بر حسب  - 23شکل 

  )=Xcp 0/ 25و  º33/4 o= αو º02/4m=α(زاویه حمله 

  
اثر فرکانس کاهش یافته بر ضریب پسا بر حسب  -24شکل 

  )=Xcp 0/ 25و  º33/4 o= αو º02/4m=α(زاویه حمله 
  

اثر فرکانس کاهش یافته نوسان را بر  24و  23شکلهاي 
همانطور . ضرائب برآ و پسا بر حسب زاویه حمله نشان می دهد

که مشاهده می شود در اینجا نیز افزایش فرکانس باعث کاهش 
هیسترزیس نوسان و پهن تر شدن آن می شود  شیب منحنی

همچنین بیشینه . که علت آن قبلا توضیح داده شده است
در مورد . ضریب برآ کاهش و کمینه آن افزایش یافته است

ضریب پسا نیز بیشینه آن تقریبا ثابت بوده اما کمینه آن 
در فرکانس . افزایش یافته و همچنین منحنی پهن تر می شود
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شکل پاپیونی نا متقارنی در ضریب پسا  1برابر کاهش یافته 
مشاهده و نقطه تغییر جهت جریان بر روي ایرفویل حس 

دلیل این رفتار بالا بودن سرعت نوسان و اثر جریان . شود می
حاصل از هر نوسان برجریان حول ایرفویل در نوسان بعدي 

از آنجا که نوسانات بر روي یکدیگر تاثیر  = k 1در . باشد می
گذارند هنوز به حالت پایا نرسیده و بیشینه و کمینه آنهاي  یم

نسبت به فرکانسهاي کمتر در زوایاي حمله متفاوت اتفاق 
   .افتد می

  
تاثیر پارامتر هاي ناپایا بر نسبت ضرائب برآ به پسا 

  متوسط

  
اثر دامنه نوسان بر نسبت ضریب برآ به پساي  - 25شکل 

  )=Xcp 0/ 25و  =0K/ 133(متوسط  
  

اثر دامنه نوسان بر نسبت ضریب برآ به پساي  25شکل 
در هر دو . متوسط در دو زاویه حمله متوسط نشان می دهد

 10با دامنه نوسان  º88/0m=α در حالت مشاهده می شود که
درجه، نسبت ضریب  7با دامنه نوسان  º 02/4m=αدرجه و در 

دو جالب اینکه در هر . برآ به پساي متوسط بیشینه می شود
  .می شود 11مقداري در حدود  o α و mαحالت مجموع 

  
مرکز پیچش بر نسبت ضریب برآ به  موقعیت اثر -26شکل 

  )º33/4 o= αو =0K/ 133(پساي متوسط 

اثر موقعیت مرکز پیچش بر نسبت ضریب برآ به پساي 
نشان داده شده  26متوسط در دو زاویه متوسط حمله در شکل 

شیب نزولی  º88/0m=α می شود درهمانطور که مشاهده . است
نمودار چندان به چشم نمی آید و موقعیت مرکز پیچش در این 
حالت بر نسبت ضریب برآ به پساي متوسط تقریبا بی تاثیر 

با انتقال نقطه مرکز پیچش به راست  º 02/4m=αاما در . است
این نسبت کاهش ) موقعیت هاي مثبت(و دور شدن از لبه فرار 

نقطه مرکز پیچش به چپ و دور شدن از لبه حمله و با انتقال 
  .این نسبت افزایش می یابد) موقعیت هاي منفی(

  
اثر فرکانس کاهش یافته بر نسبت ضریب برآ به  -27شکل 

  )=Xcp 0/ 25و  º33/4 o= α(پساي متوسط 
  

در دو زاویه متوسط حمله اثر فرکانس  27در شکل 
متوسط بررسی شده کاهش یافته بر نسبت ضریب برآ به پساي 

 = k 4/0با توجه به این نمودار مشخص می شود که در . است
کمترین نسبت ضریب برآ به پساي متوسط بدست می آید و 

نسبت ضریب برآ به  = k 2/0همچنین فرکانسهاي کم تا  
  .پساي متوسط مقدارهاي بیشتري دارد

  
  نتیجه گیري

به سمت چپ با توجه به نتایج فوق، انتقال نقطه مرکز پیچش 
موقعیت هاي مثبت مرکز . یا راست نتایج متفاوت داشته است

پیچش و فاصله گرفتن آن از لبه فرار ایرفویل، موجب افزایش 
بیشینه و متوسط ضرائب برآ و پسا شده ولی کمینه آنها ثابت 
می ماند، بعلاوه باعث کاهش نسبت ضریب برآ به پساي متوسط 

. ه متوسط بالاتر بیشتر استمی شود که اثر آن در زاویه حمل
بنابر این در موارد کاربردي که تنها نیروي برآ مهم است، بهتر 
است مرکز پیچش در موقعیت هاي مثبت و دور تر از لبه فرار 

اما در صورتی که افزایش برآ به همراه کاهش پساي . قرار گیرد
همزمان ملاك باشد، بهتر است مرکز پیچش به موقعیت هاي 
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رتر از لبه حمله منتقل شود، زیرا باعث کاهش منفی و دو
بیشینه و متوسط ضریب پسا می شود و کمینه آن همچنان 

بعلاوه این موجب افزایش نسبت ضریب . بدون تغییر می ماند
استفاده از افزایش دامنه نوسان . برآ به پساي متوسط می شود

در رینولدز هاي بالا بطور کلی تاثیر زیادي بر کارایی حرکت 
ندارد چرا که موجب کاهش ضریب برآ و پساي متوسط و 

در . افزایش اندك نسبت ضریب برآ به پساي متوسط می شود
صورت تغییر فرکانس نوسان، براي حصول نسبت برآ به پساي 
متوسط  بیشینه بهتر است فرکانسهاي پایین مد نظر قرار 

 .گیرند
) mα (همچنین باید در نظر گرفت که در زاویه حمله متوسط

کم، نسبت به زوایاي بالاتر، پارامترهاي ناپایا تاثیرچندانی بر 
ضریب برآي متوسط ندارند، اما بر ضریب پساي متوسط تاثیر 

  .گذارند
 خلاصه

در این مقاله جریان ناپایا حول ایرفویل هاي نوسانی پیچشی 
استفاده از روش دینامیک سیالات محاسباتی شبکه . بررسی شد

ابه سطحی همراه با تولید شبکه تطبیقی، درشت و تسخیر گرد
منجر به یک سامانه بسیار سریع شده، زمان لازم براي گرفتن 
نتایج را به شدت و تا چند مرتبه کاهش میدهد، در حالیکه 

لذا با بررسی اثر . دقت نتایج حاصله قابل قبول می باشد
پارامترهاي نوسان پیچشی ایرفویل ها بر روي ضریب برآ و پسا، 

 .ایج کاربردي مفیدي حاصل شدنت
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