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شوند های توربین بادی استفاده میهای نیمه تحلیلی و عددی موجود که به منظور بررسی اثرات واماندگی دینامیکی در پرهدر این پژوهش، مدل 
توان به افزایش ضریب نیروی برا بیشینه شود. از اثرات واماندگی دینامیکی میاند، و نقاط قوت و ضعف هر کدام بیان میبا هم مقایسه شده

بدووس، روش اسنل و -های نیمه تحلیلی مورد بررسی، روش لیشمننسبت به حالت پایا و افزایش احتمال وقوع پدیده فلاتر اشاره نمود. روش
سازی، با افزار فلوئنت استفاده شده است. مقایسه نتایج شبیهمحیط نرم سازی عددی از روش حجم محدود درباشند و برای شبیهروش اونرا می
های یاد شده به دست آورده شده است و برای به دست آوردن شود. ضریب برا با استفاده از همه روشهای ازمایشگاهی انجام میاستفاده از داده

های مختلف مورد هایی که برای مقایسه مدلشود. پارامترفاده میبدووس است -های عددی و لیشمنضریب پسا در حالت دینامیکی از روش
اند، میزان بیشینه ضریب نیروی برا و زاویه حمله رخداد آن، میزان خطا در فاز افزایش زاویه حمله و میزان خطا در فاز کاهش استفاده قرار گرفته

بدووس دقت بیشتری در پیش بینی ضریب برا دارد، -تحلیلی، روش لیشمن های نیمهدهند که از بین روشباشند. نتایج نشان میزاویه حمله می
های نیمه تحلیلی مورد بررسی قرار دهد، اما این روش به خصوص در تواند جزئیات بیشتری از جریان را نسبت به روشو روش عددی اگرچه می

بینی این ضریب نسبت به روش عددی دقت بیشتری در پیش دهد کهسازی ضریب پسا نشان میفاز کاهش زاویه حمله خطا دارد. نتایج شبیه
برای بررسی آیرودینامیکی  واماندگی دینامیکی تواند محققان را در انتخاب مدل مناسببدووس دارد. نتایج به دست آمده می-روش لیشمن

 .های بادی یاری کندتوربین
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 In this paper, the Semi-Empirical and numerical methods that can be used to investigate the effects of 

dynamic stall in wind turbine blades are compared with each other, and the capabilities of the methods 

are studied. The Semi-Empirical Leishman-Beddoes (L-B), Snel and ONERA methods have been used, 

and the finite volume method was being used for numerical simulations. The experimental 

measurements have been used in order to compare the methods. The lift coefficient is calculated by all 

the methods, and the drag coefficient has been computed by the numerical and Leishman-Beddoes 
methods. The parameters have been used in order to compare the methods, are the maximum lift 

coefficient value, the angle of attack of the largest lift coefficient, the error at upstroke phase and the 

error at down stroke phase. The results show among the semi-empirical models; the L-B method has the 
highest precision to predict the lift coefficient, and although the numerical method can investigate the 

flow with more details, but the error percentage at the down stroke phase is higher than expectations. 

The results from the drag coefficient modeling show that the numerical method can predict this 
coefficient better than the L-B method. The results also can help researchers to select the best dynamic 

stall model in order to investigate the wind-turbine aerodynamics. 
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 مقدمه 1-

های های توربینباشد که پرههایی میترین پدیدهواماندگی دینامیکی از شایع

کنند و ثابت شده است که این پدیده اثر زیادی بر روی بادی آن را تجربه می

توان به اصلی رخداد واماندگی دینامیکی می . از علل[1]روتور توربین دارد

، حضور سیستم زاویه انحراف جریان از صفحه روتوراثرات لایه مرزی زمین، 

. برای [2]های بادی شناور یاد نمودسکوی توربین کنترل زاویه گام و حرکت
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شود. روش اول استفاده از بررسی واماندگی دینامیکی، سه روش پیشنهاد می

های نیمه تحلیلی و ز مدلباشد. روش دوم استفاده اتجهیزات آزمایشگاهی می

های نیمه تحلیلی باشد. ازمدلهای عددی میروش سوم استفاده از روش

و مدل  [4]2، مدل اونرا1 [3]بدووس-توان به مدل لیشمنموجود می

های حالت پایا برای به دست آوردن ها، از دادهاشاره نمود. این مدل [5]3اسنل

کنند. مدل دینامیکی استفاده میضرایب آیرودینامیکی در حالت ناپایا یا 

بدووس توسط مراجع مختلفی مورد استفاده قرار گرفته است، به یکی -لیشمن

اشاره نمود که با استفاده از این  [6]توان به تحقیق گوپتا و لیشمناز آنها می

های بادی که در توربین S809روش، ضرایب آیرودینامیکی را برای ایرفویل 

گیرد، در حالت واماندگی دینامیکی مورد بررسی قرار یمورد استفاده قرار م

 [7] باشد. پریرا و همکارانشاند. نتایج حاکی از دقت مناسب این روش میداده

بدووس تحلیل آیرودینامیکی را برای توربین -نیز با استفاده از روش لیشمن

اهی سازی و نتایج آزمایشگاند که از مقایسه نتایح شبیهمکزیکو انجام داده

باشد. توان به این نتیجه رسید که این روش از دقت خوبی برخوردار میمی

 VLMبدووس را با روش گردابه ای -نیز روش لیشمن [8]گارتنر و لکنر

توان اند. از دیگر کارها میاند و نتایج قابل قبولی را به دست آوردهترکیب کرده

روش اونرا برای مدل اشاره نمود که از  [9]به تحقیق ابراهیمی و سکندری

 اند.افقی مگاواتی استفاده کرده سازی آیروالاستیک توربین باد محور

توان به های عددی برای تحلیل واماندگی دینامیکی میدر زمینه روش

اشاره نمود که اثرات واماندگی دینامیکی را  [10]پژوهش قرعلی و جانسون

اند. نتایج این تحقیق برای این مورد بررسی قرار داده 0012 برای ایرفویل ناکا

ایرفویل نشان دهنده نوسانات زیاد در زمان رخداد واماندگی دینامیکی 

با استفاده از روش لایه مرزی، نحوه  [11]باشد. حفیظی راد و همکارانمی

با  [12]اند. قرعلی و جانسونرخداد جدایش را در پره توربین باد نشان داده

را در حالتی که  S809فاده از روش عددی رفتار آیرودینامیکی ایرفویل است

اند که اند و به این نتیجه رسیدهباشد، بررسی کردهپره دارای خوردگی می

خوردگی باعث کاهش ضریب نیروی برا و در نتیجه کاهش راندمان ایرفویل 

با های عددی هزینه محاسباتی زیادی دارند ولی شود. اگر چه روشمی

توان رفتار ایرفویل را در زمان واماندگی مشاهده ها میاستفاده از این روش

توان تشکیل گردابه در لبه حمله ایرفویل را مشاهده نمود به طور مثال می

های نیمه تحلیلی موجود زمان محاسباتی بسیار کمی دارند . اما روش[10]کرد

 شند.توانند دقت مناسبی هم داشته باو در عین حال می

توان به ازمایش انجام شده در دانشگاه اهایو در زمینه کارهای تجربی می

های مورد استفاده در اشاره نمود. در این ازمایش، ایرفویل [13]امریکا

های اند. ایرفویلهای بادی در شرایط دینامیکی مورد بررسی قرار گرفتهتوربین

کنند و ضرایب شی میمورد استفاده حول یک نقطه از ایرفویل نوسان چرخ

های مختلف زاویه گردند. این آزمایش برای دامنهآیرودینامیکی استخراج می

 های کاسته انجام شده است. حمله و فرکانس

های نیمه تحلیلی و عددی در این تحقیق، به بررسی میزان دقت روش

بینی ضرایب آیرودینامیکی ایرفویل توربین بادی، در موجود به منظور پیش

الت دینامیکی پرداخته شده است. ایرفویل مورد استفاده در این تحقیق، ح

باشد که برخی از مشخصات این ایرفویل در می S825ایرفویل نسبتا ضخیم 

نشان داده شده است. این ایرفویل در مقاطع میانی پره توربین باد  1جدول 

های های نیمه تحلیلی مورد استفاده روشباشد. روشقابل استفاده می

باشند. برای تحلیل عددی از روش حجم بدووس، اسنل و اونرا می-لیشمن

                                                                                                                                  
1 Leishman-Beddoes 
2 ONERA 
3 Snel 

های نیمه افزار حل عددی استفاده شده است و کد روشمحدود در محیط نرم

 توسط نویسندگان تدوین شده است. 4افزار متلبتحلیلی در نرم

 واماندگی دینامیکی 2-

گیرد متغیر با زمان قرار میزمانی که یک ایرفویل تحت تغییرات زاویه حمله 

به شرطی که زاویه حمله از زاویه حمله واماندگی بیشتر باشد، جدایی جریان 

. این پدیده بعد از بی [12]دهدخود را به صورت واماندگی دینامیکی نشان می

( شروع شده LEVرمق شدن جریان با تشکیل گردابه در لبه حمله ایرفویل )

ر گردابه ای از سمت لبه حمله به سمت لبه فرار که با گذشت زمان این ساختا

باشد. رود. در این حالت نیروی برا بیشینه از حالت استاتیکی بیشتر میمی

باشد که اولا جدایش کامل به علت این افزایش بیشینه نیروی برا این می

بر روی  5تعویق افتاده و ثانیا وجود گردابه یاد شده باعث افزایش گردش

شود. همچنین چسبیدن دوباره جریان به سطح ایرفویل نیز به ایرفویل می

رود، مرکز فشار ایرفویل افتد. زمانی که گردابه به سمت لبه فرار میتعویق می

شود تا گشتاوری به شود که این باعث مینیز به سمت لبه فرار متمایل می

این ایرفویل وارد شود که لبه حمله ایرفویل به سمت پایین متمایل شود. 

گشتاور اثر مخربی بر روی پره توربین دارد زیرا توزیع جدایش جریان بر روی 

آیرودینامیکی نیز در اثر  6باشد. همچنین دمپینگپره توربین یکنواخت نمی

افزایش   7شود تا احتمال وقوع فلاتروقوع این پدیده کاهش یافته و باعث می

باشد که به علت افزایش ییابد. دیگر جنبه منفی واماندگی دینامیکی این م

شود های وارده بر پره توربین بیشتر شده و باعث میبیشینه نیروی برا، نیروی

 ای آسیب ببیند.تا پره از نظر سازه

 بدووس-روش لیشمن -3

این روش مدل سازی واماندگی دینامیکی را بر اساس تقسیم مدل به سه 

به صورت چسبیده فرض  دهد. در ابتدا جریانقسمت مرتبط به هم انجام می

های قسمت قبل نیروهای آیرودینامیکی با شده و سپس با استفاده از داده

ایند و بعد از آن اثر اضافه شدن اثرات ناپایای جدایش جریان به دست می

 شود.گردابه به وجود آمده و اثرات تاخیری آن بررسی می

 جریان ناپایای چسبیده به سطح 1-3-

نیروهای آیرودینامیکی در حالت   استفاده از روش پاسخ واحددر این قسمت با 

-آیند. فرض بر آن است که جریان پتانسیل میجریان چسبیده، به دست می

ای به محاسبات باشد و البته این فرض به علت لحاظ نکردن جدایش لطمه

باشد که به جای ایرفویل، صفحه کند. دیگر فرض این روش این میوارد نمی

تا  0.3مبنای محاسبات قرار داده است. اثرات جریان با ماخ بیشتر از  تخت را

قبل از جریان صوتی نیز در این روش به صورت روابط تحلیلی منظور شده 

شود. قسمت اول ، حل به دو قسمت تقسیم می8است. در روش پاسخ واحد

 های غیر چرخشیو قسمت دوم ناشی از نیرو نیروهای ناشی از اثرات چرخشی

 
 [13] )حالت پایا( S825مشخصات ایرفویل  1جدول 

Table 1 Characteristics of S825 airfoil (steady) [13]. 

 زاویه واماندگی

 )درجه( 

 ضریب برا 

 بیشینه

 شیب نمودار 

 ضریب برا

 زاویه حمله 

 ضریب برا صفر
 ضخامت

11.2 1.43 0.108 -5.63 0.17 C 

                                                                                                                                  
4 MATLAB 
5 Circulation 
6 Damping 
7 Flutter 
8 Indicial response method 
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که ضرایب آیرودینامیکی از مجموع این دو قسمت به دست  [14] باشدمی

آیند. در این تحقیق، سعی بر آن است تا به صورت خلاصه روابط دو می

قسمت یاد شده آورده شوند. در روش پاسخ واحد، با استفاده از ترکیب پاسخ 

( 𝑞) 1( ناگهانی و تغییر ناگهانی نرخ زاویه پیچ𝛼واحد برای تغییر زاویه حمله )

های چرخشی ایرفویل ضریب نیروی برا که ترکیبی از تابع پاسخ واحد قسمت

 تعریف شده است: (2,1)به صورت روابط  [3]باشدو غیر چرخشی می

(1) 
𝐶𝛼n
𝛼
=
4

𝑀
𝜙𝑎
nc(𝑠ˎ𝑀) +

2π

𝛽
𝜙𝑎
c(𝑠ˎ𝑀) 

(2) 
𝐶𝑞n
𝛼
=
1

𝑀
𝜙𝑞
nc(𝑠ˎ𝑀) +

𝜋

𝛽
𝜙𝑞
c(𝑠ˎ𝑀) 

که تابع عدد ماخ  ( تابع پاسخ واحد قسمت چرخشی2( و )1در روابط )

𝑠) جریان و زمان بی بعد = 𝑈𝑡 𝑏⁄آید:( به دست می3از رابطه ) باشد،( می 

(3) 
𝜙𝑎
c(𝑠ˎ𝑀) = 𝜙𝑞

c(𝑠ˎ𝑀) = 1 − A1 exp(−b1𝛽
2𝑠) 

                −A2exp (−b2𝛽
2𝑠) 

𝑞در روابط قبل، نرخ تغییر زاویه پیچ برابر  = 𝛼�̇� 𝑈⁄ باشد. قسمت می

( تعریف شده 4گیری دوهامل به صورت رابطه )چرخشی با استفاده از انتگرال 

 است.

(4) 𝐶𝑎n
c = 𝐶nα𝛼e(𝑠ˎ𝑀) 

( 5که زاویه حمله معادل نام دارد به صورت رابطه ) 𝛼e(، 4در رابطه )

 شود:تعریف می

(5) 𝛼e(𝑠ˎ𝑀) =  𝛼(𝑠) − 𝑋(𝑠) − 𝑌(𝑠) 
 آیند:بدست می (7,6)از روابط  𝑌(𝑠)و 𝑋(𝑠)(، 5در رابطه )

(6) 

𝑋(𝑠) = 𝑋(𝑠 − ∆𝑠) exp(−b1𝛽
2∆𝑠) 

          +A1∆𝛼 exp (−
b1𝛽

2∆𝑠

2
) 

(7) 

𝑌(𝑠) = 𝑌(𝑠 − ∆𝑠) exp(−b2𝛽
2∆𝑠) 

         +A2∆𝛼 exp (−
b2𝛽

2∆𝑠

2
) 

𝛽عدد بی بعد ماخ،  Mدر روابط قبل و پیشرو  = √1 −𝑀2  و∆𝛼  

 باشند.تغییر زاویه حمله می

، ضرایب تابع پاسخ b2و  b1و  A2و  A1(، ضرایب 7( و )6در روابط )

( به 9( و )8باشند. سهم غیر چرخشی نیروی آیرودینامیکی از روابط )واحد می

 آیند.دست می

(8) 𝐶𝛼n
nc = (𝐾𝛼n − �́�𝛼n)

4𝑘𝛼𝑇𝐼
𝑀

 

(9 ) 𝐶𝑞n
nc = (𝐾𝑞n − �́�𝑞n)

𝑘𝑞𝑇𝐼

𝑀
 

( به 13( تا )10با استفاده از روابط ) �́�و  𝐾( ضریب 9( و )8در روابط )

 باشد.برابر نسبت طول وتر ایرفویل به سرعت صوت می 𝑇𝐼آیند. دست می

(10) 𝐾𝛼n =
𝛼n − 𝛼n−1

∆𝑡
 

(11) 𝐾𝑞n =
𝑞n − 𝑞n−1

∆𝑡
 

(12 ) �́�𝛼n = exp (−
∆𝑡

2𝑑𝑎𝑇𝐼
) (�́�𝛼n−1 +𝐾𝛼n − 𝐾𝛼n−1) 

(13) �́�𝑞n = exp (−
∆𝑡

2𝑑𝑞𝑇𝐼
) (�́�𝑞n−1 + 𝐾𝑞n − 𝐾𝑞n−1) 

 را نوشت: (15,14)توان روابط ( می13( تا )10در روابط )

(14) 𝑑𝑎 = 0 ∙ 75[(1 − 𝑀) + 𝜋𝛽
2𝑀2(A1b1 − A2b2)]

−1  
(15) 𝑑𝑞 = 0 ∙ 75[(1 − 𝑀) + 2𝜋𝛽

2𝑀2(A1b1 − A2b2)]
−1 

(، نیرو در راستای عمود 9( و )8( و )4حال با استفاده از ترکیب روابط )

 توانآید. بنابراین میبه دست میبر سطح ایرفویل در حالت جریان چسبیده 
 

                                                                                                                                  
1 Pitching rate 

 را نوشت: (16)رابطه 

(16) 𝐶nn
pot
= 𝐶𝛼n

c + 𝐶𝛼n
nc + 𝐶𝑞n

nc  

 جریان ناپایای جدا شده 2-3-

، که رابطه بین محل جدایش [15]کرشهوف-این روش، از تئوری هلمهولتز 

سازد، برای به دست جریان و ضریب نیروی عمود بر سطح ایرفویل را بیان می

کند. آوردن نیروی عمود بر سطح ایرفویل در حالت جدایش استفاده می

کرشهوف به دست آمده است که در این -( از تئوری هلمهولتز17معادله )

برابر نسبت فاصله نقطه جدایش از لبه حمله به طول وتر ایرفویل  fمعادله، 

باشد که با داشتن زاویه حمله و ضریب نیروی عمود بر سطح در حالت پایا می

 آید.به دست می

(17) 𝐶n(𝛼ˎ𝑓) = 𝐶n𝛼 (
1 + √𝑓

2
)

2

sin (𝛼) 

برابر  𝐶n𝛼شود. در این رابطه برای حالت پایا استفاده می( 17رابطه )

باشد. شیب منحنی ضریب نیروی عمود بر ایرفویل بر حسب زاویه حمله می

( اصلاح شود. برای این کار 17برای استفاده در حالت ناپایا بایستی رابطه )

عریف ت (18)کافی است تا تأخیر به وجود آمده در حالت ناپایا به صورت رابطه 

 شود:

(18) 𝐶nn
́ = 𝐶nn

pot
− 𝐷𝑝n 

 را نوشت: (19)توان رابطه (، می18که در رابطه )

(19) 𝐷𝑝n = 𝐷𝑝n−1 exp (−
∆𝑠

Tp
) + (𝐶nn

pot
− 𝐶nn−1

pot
) exp (−

∆𝑠

2Tp
) 

( زاویه حمله مؤثر به صورت 19( و )18های )حال با استفاده از رابطه

 شود:تعریف می (20)رابطه 

(20) 𝛼𝑓(𝑡) =
𝐶nn
́

𝐶n𝛼
 

( نیز با استفاده از �́�استفاده از زاویه حمله مؤثر، نقطه جدایش مؤثر )با 

آید. در این روش بایستی برای اعمال اثر لایه مرزی ( به دست می16رابطه )

( تعریف شده 21به صورت رابطه ) 𝑓̈اصلاح شود. برای این کار  �́�ناپایا مقدار 

 است:

(21) 𝑓̈ = �́� − 𝐷𝑓n 

(22) 

𝐷𝑓n = 𝐷𝑓n−1 exp (−
∆𝑠

Tf
) + (𝑓ń

− 𝑓n−1́ ) exp (−
∆𝑠

2Tf
) 

باشد، ضرایب نیروی عمود می 𝑓که اصلاح شده 𝑓̈حال با به دست آمدن 

( به 24( و )23و مماس بر سطح ایرفویل در حالت ناپایا با استفاده از روابط )

 باشد.برابر صفر می 𝐶nنیز معادل زاویه حمله  𝛼0آیند. دست می

(23) 𝐶nn
𝑓
= 𝐶n𝛼

(

 
1 + √𝑓̈

2

)

 

2

sin (𝛼e − 𝛼0) 

(24) 𝐶𝑎n = 𝐶n𝛼√𝑓
̈ (𝛼 − 𝛼0) sin (𝛼e − 𝛼0)  

 اثر گردابه بر روی نیروی برا 3-3-

طور که گفته شد واماندگی دینامیکی با ایجاد گردابه ای در لبه حمله همان

شود. بنابراین بایستی اثر این گردابه که در راستای وتر ایرفویل شروع می

کند تا به لبه فرار برسد، در معادلات این روش لحاظ شود. برای حرکت می

این کار لازم است اختلاف بین ضریب نیروی عمودی خطی شده قسمت 
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چرخشی در حالت ناپایا را از قسمت خیر خطی آن با استفاده از تئوری 

 شود:( تعریف می26( و )25کرشهوف محاسبه نمود، که به صورت روابط )

(25) 𝐶𝑣n = 𝐶𝛼n
c (1 − 𝐾nn) 

(26) 𝐾nn =

(

 
1 + √𝑓̈

2

)

 

2

 

تا زمانی که این گردابه از ایرفویل کاملاً دور نشده است، هنوز اثر 

( اثر این گردابه را 27افزایشی در ضریب نیروی عمود بر ایرفویل دارد. رابطه )

 دهد.بر روی ضرایب آیرودینامیکی ایرفویل نشان می

(27) 𝐶nn
𝑣 = 𝐶nn−1

𝑣 exp (−
∆𝑠

Tv
) + (𝐶𝑣n − 𝐶𝑣n−1) exp (−

∆𝑠

2Tv
) 

حال برای به دست آوردن ضریب نیروی عمودی بر ایرفویل کافی است تا 

( به 28( با هم جمع شوند که به صورت رابطه )27( و )23(، )9(، )8روابط )

 آید:دست می

(28) 𝐶nn = 𝐶nn
𝑣 + 𝐶nn

𝑓
+ 𝐶𝑞n

nc + 𝐶𝛼n
nc 

هر زاویه  ( در28( و )24مقدار ضریب برا و ضریب پسا با ترکیب روابط )

 شود.حمله به دست آورده می

 روش اسنل -4

های نیمه تحلیلی مورد استفاده برای مدل سازی واماندگی یکی دیگر از روش

های ایروالاستیک مورد استفاده باشد که در تحلیلدینامیکی روش اسنل می

. این روش [5]گیرد. در ذیل به روابط این روش اشاره شده استقرار می

نیروی برا را در حالت واماندگی دینامیکی به صورت مجموعی از نیروی برا در 

و پاسخ یک معادله دیفرانسیل مرتبه اول که در رابطه  𝐶𝑙ˎstatحالت استاتیکی 

 کند.( آمده است، بیان می29)

(29) 𝐶𝑓1∆𝐶𝑙ˎ1̇ + 𝐶𝑓2∆𝐶𝑙ˎ1 = 𝑓𝑡 
 باشد.( می30برابر رابطه )بنابراین نیروی برا در حالت دینامیکی 

(30) 𝐶𝑙ˎdyn = 𝐶𝑙ˎstat + ∆𝐶𝑙ˎ1 

( به 33( تا )31با استفاده از روابط ) 𝑓𝑡و  𝐶𝑓1 ،𝐶𝑓2( 30در رابطه )

 آیند:دست می

(31) 𝐶𝑓1 =
𝐶

2𝑈
 

(32) 

𝐶𝑓2 =
1 + 0∙5∆𝐶𝑙ˎpot

8(1 + 60𝐶𝑓1�̇�)
�̇�𝐶𝑙pot  اگر                        ≤ 0 

𝐶𝑓2 =
1 + 0∙5∆𝐶𝑙ˎpot

8(1 + 80𝐶𝑓1�̇�)
�̇�𝐶𝑙pot  اگر                        > 0 

(33) 𝑓𝑡 = 𝐶𝑓1∆�̇�𝑙ˎpot 

 را نوشت: (34)توان رابطه که از روابط بالا می

(34) ∆𝐶𝑙ˎpot = 𝐶𝑙ˎpot − 𝐶𝑙ˎstat 

برای استفاده از این روش، به نتایج دقیق آزمایشگاهی در حالت 

آوردن نیروی برا در حالت جریان پتانسیل استاتیکی نیاز است. برای به دست 

یابی ناحیه خطی نمودار ضریب برا بر حسب زاویه حمله در کافی است از برون

 حالت استاتیکی استفاده نمود.

 روش اونرا5- 

(، که با 𝐶𝑙ˎ1ی )در این روش ضریب نیروی برا با استفاده از مجموع دو مؤلفه

(، که اثرات جدایش 𝐶𝑙ˎ2)ید و آفرض جریان چسبیده به سطح به دست می

. از معایب این روش تعداد [4]شودکند، به دست آورده میجریان را لحاظ می

اند. این روش از نشان داده شده 2باشد که این ثوابت در جدول زیاد ثوابت می

نماید. برای به های استاتیک و همچنین داده پتانسیل نیز استفاده میداده

( 36( و )35مؤلفه یاد شده کافی است معادلات دیفرانسیل )دست آوردن دو 

( کافی است تا از روش مرتبه دو 36حل گردند. برای حل معادله غیر خطی )

پس رو استفاده نمود. ضریب برا در حالت دینامیکی در این روش از رابطه 

 شود.( به دست آورده می37)
(35) 𝐶𝑙ˎ1̇ + λL𝐶𝑙ˎ1 = λL𝐶𝑙ˎpot + (λLSL + 𝜎𝐿)�̇� + SL�̈� 
(36) 𝐶𝑙ˎ2̈ + 𝑎𝐿𝐶𝑙ˎ2̇ + 𝑟𝐿𝐶𝑙ˎ2 = −(𝑟𝐿∆𝐶𝑙 + 𝑒𝐿∆𝐶�̇�) 

(37) 𝐶𝑙.dyn = 𝐶𝑙ˎ1 + 𝐶𝑙ˎ2 
اید. از روابط بالا مشتق نسبت به ( به دست می38از رابطه ) 𝐶𝑙∆مقدار 

 2شود و ثوابت موجود در این روابط نیز در جدول زمان بی بعد گرفته می

( به 41( تا )39از روابط ) 𝑒𝐿و  𝜎𝐿 ،𝑟𝐿نشان داده شده است. پارامترهای 

 آیند.دست می

 سازی عددیمدل -6

برای حل عددی جریان سیال استفاده شده  1معادلات دو بعدی ناپایای رنس

است. معادلات پیوستگی و مومنتم که در حل عددی مورد استفاده قرار 

 باشد.( می44( تا )42گیرند، به صورت روابط )می

(42) 
𝜕�̅�𝑖
𝜕𝑥𝑖

= 0 

(43) 
𝜕𝑢�̅�
𝜕𝑡
+ �̅�𝑗

𝜕𝑢�̅�
𝜕𝑥𝑗

=
1

ρ

𝜕𝜏𝑖𝑗

𝜕𝑥𝑗
 + �̅�𝑖 

 را نوشت: (44)توان رابطه ( می43که از رابطه )

(44) 𝜏𝑖𝑗 = −�̅�𝛿𝑖𝑗 + μ(
𝜕𝑢�̅�
𝜕𝑥𝑗

+
𝜕𝑢�̅�

𝜕𝑥𝑖
) − ρ𝑢𝑖́ 𝑢�́�̅̅ ̅̅ ̅ 

ρ𝑢𝑖́−در معادله مومنتم، ترم  𝑢�́�̅̅ ̅̅ معروف به تنسور تنش رینولدزی  ̅

های توربولانسی به دست آورده شود. باشد که بایستی با استفاده از مدلمی

 گیری زمانی انجام شده است.همچنین متوسط گیری بر مبنای متوسط

افزار تجاری انسیس سازی عددی واماندگی دینامیکی در محیط نرمشبیه

سازی ایرفویل مورد نظر حول فاصله در این مدلانجام شده است.  17فلوئنت 

𝑐 کند و پارامتر بی بعد ( نوسان می45از لبه حمله با توجه به رابطه ) ⁄4

 در نظر گرفته شده است. 610رینولدز برابر 

(45) 𝛼(𝑡) = 𝛼mean + 𝛼amp sin(𝜔𝑡) 

باشد. با توجه به ( ایرفویل میrad/sفرکانس نوسان ) ωدر این رابطه 

 اید.به دست می (46)، مقدار فرکانس از رابطه kرابطه فرکانس کاسته 
 

 [4]ثوابت روش واماندگی دینامیکی اونرا  2جدول 
Table 2 Constants of ONERA dynamic stall method[4] 

σL r2 r0 e2 a2 a0 SL λL 
2π 0.2 0.2 -2.86 0.2 0.3 π 0.17 

 

  [6] بدووس-ثوابت روش واماندگی دینامیکی لیشمن 3جدول 
Table 3 Constants of L-B dynamic stall methods[6] 

Tv Tf Tp b 2 b 1 A2 A1 

6.0 3.0 1.7 0.53 0.14 0.7 0.3 

                                                                                                                                  
1 Unsteady Reynolds-Averaged Navier-Stokes (URANS)  

(38)  ∆𝐶𝑙 = 𝐶𝑙ˎstat − 𝐶𝑙ˎpot 

(39)  𝑟𝐿 = (r0 + r2∆𝐶𝑙
2)
2
 

(40)  𝑒𝐿 = e2∆𝐶𝑙
2 

(41)  𝑎𝐿 = a0 + a2∆𝐶𝑙
2 
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(46) 𝜔 =
𝑘𝑈

𝑏
 

 باشد.سرعت جریان آزاد می Uطول نصف وتر و  b، (46)در رابطه 

 شرایط مرزی -6-1

شرط مرزی بر روی ایرفویل شرط بدون لغزش لحاظ گردیده است و شرط 

های دامنه باشد. باقی مرزمرزی ورودی به صورت شرط مرزی سرعت ثابت می

های دامنه حل به شکلی قرار حل، شرط مرزی فشار فرض شده است. مرز

باشد. برابر طول وتر می 20اند که فاصله آنها از ایرفویل به اندازه داده شده

است که معادله  انجام شده 1نوسان ایرفویل با استفاده از روش شبکه متحرک

همچنین افزار داده شده است. به نرم 2حرکت ایرفویل با استفاده از یک تابع

از پیچش همزمان ایرفویل و مرزها در شبکه  شکل شبکه تغییر نمی کند و

 دینامیکی استفاده شده است.

 تولید شبکه -6-2

 ت.دو بعدی استفاده شده اس cبرای تولید شبکه در این تحقیق از شبکه نوع 

باشد و سعی گردیده است مش حول ایرفویل به صورت سازمان یافته می

ای باشد تا اولین گره در نزدیکی ایرفویل به اندازه y+تا مقدار ضریب بی بعد 

دامنه محاسباتی و نمای نزدیک بالواره در . در زیر لایه لزج قرار گرفته باشد

نشان داده شده است. برای بررسی استقلال حل عددی و نتایج از   1شکل

شبکه محاسباتی، تحقیقی انجام شد که در آن از چهار نوع شبکه با تعداد 

درجه استفاده شده است.  3شبکه متفاوت در حالت پایا و در زاویه حمله 

ا برای ضرایب برا و پسا نشان داده شده است. ب 4نتایج این تحقیق در جدول 

هزار تا انتخاب  85توجه به نتایج این بررسی، تعداد سلول شبکه محاسباتی 

 شده است.

 سازیمشخصات شبیه -6-3

  k_ ω  SSTتوربولانسی از مدل سازی به علت آشفته بودن جریان، برای مدل

باشد می k_εو  k_ωهای استفاده شده است. این مدل ترکیبی از مدل

 هایایرفویل این مدل توربولانسی قادر به بررسی جریان حول .[17,16]

 

 
(a)  

 

(b) 
Fig. 1. (a) full computational domain. (b) closed-view of S825 airfoil 
mesh 

 نمایی از شبکه بندی کل دامنه حل و نمای نزدیک ایرفویل 1شکل 

                                                                                                                                  
1 Dynamic mesh 
2 User-Defined Function (UDF) 

در زمان رخداد متحرک و همچنین قادر به بررسی گردابه ایجاد شده 

برای کوپل سرعت و فشار و   3باشد. از الگوریتم پیزوواماندگی دینامیکی می

برای گسسته سازی از روش مرتبه دو استفاده شده است. مقدار گام زمانی در 

هسته موازی  6باشد و هزینه محاسباتی با استفاده از می 10-4این تحقیق 

 باشد.ساعت می 48برای هر سیکل حدود 

 نتایج -7

های نیمه تحلیلی و در این قسمت به ارائه و بررسی نتایج حاصل از روش

های نیمه تحلیلی به شود. نتایج روشروش عددی یاد شده، پرداخته می

شوند. نتایج های ازمایشگاهی مقایسه میصورت جداگانه بررسی و با داده

شوند. برای میسازی عددی نیز با نتایج ازمایشگاهی مقایسه حاصل از شبیه

مقایسه نتایج، خطای فازهای کاهش و افزایش زاویه حمله در هر روش به 

شوند. شرایط مورد بررسی در این تحقیق به این صورت جداگانه محاسبه می

درجه  10برابر   𝛼amp،0.081باشد که مقدار فرکانس کاسته برابر صورت می

  610. رینولدز جریان نیز برابر باشنددرجه می 14درجه و  8برابر  𝛼𝑚𝑒𝑎𝑛و 

 باشد.می

 نتایج ضریب برا با روش عددی1-7- 

سازی واماندگی در این قسمت به ارائه و بررسی نتایج حاصل از شبیه

شود. در شکل با استفاده از روش عددی پرداخته می S825دینامیکی ایرفویل 

درجه  8برابر  𝛼meanنمودار تغییرات ضریب نیروی برا برای برای حالت  2

برابر  𝛼meanنیز این تغییرات برای حالت  3نشان داده شده است. در شکل 

طور که از نتایج روش عددی مشاهده درجه نشان داده شده است. همان 14

 شود، این روش در مرحله افزایش زاویه حمله دقت بسیار خوبی دارد.می

قت خوبی پیش بینی در هر دو حالت، مقدار بیشینه ضریب نیروی برا با د

شده است. همچنین زاویه حمله رخداد این مقدار بیشینه با دقت مناسبی به 

دست آورده شده است. اما در مرحله کم شدن زاویه حمله ایرفویل، روش 

یدن جریان به عددی دقت مناسبی ندارد. این کمبود دقت در زمان چسب

 باشد.سطح بیشتر می

زمان واماندگی دینامیکی، مقدار زاویه طور که قبلاً بیان شد در همان

 3و  2های باشد. این موضوع در شکلحمله  واماندگی از حالت پایا بیشتر می

درجه 11.2 شود. در حالت پایا مقدار زاویه حمله واماندگی، کاملاً مشاهده می

𝛼𝑚𝑒𝑎𝑛شود، در حالت طور که مشاهده میباشد اما همانمی = 8
واماندگی  0

درجه رخ داده است. مقدار بیشینه ضریب نیروی  17حمله نزدیک به  در زاویه

برا نیز در حالت دینامیکی بیشتر از حالت پایا پیش بینی شده است. به طور 

𝛼𝑚𝑒𝑎𝑛مثال در حالت  = 8
 1.91مقدار بیشینه ضریب نیروی برا حدود  0

زایش پیدا درصد اف 30باشد که حدود می 1.47باشد اما در حالت پایا برابر می

 دهد.ماندگی دینامیکی را نشان میکرده است. این افزایش اهمیت بررسی وا

α𝑚𝑒𝑎𝑛در حالت  = 14
درجه، افزایش  23در زاویه حمله حدود  0

شود که این افزایش بعد از واماندگی رخ داده ناگهانی ضریب برا مشاهده می

 ( درTEVدیگر) است. این افزایش ناگهانی به علت به وجود امدن یک گردابه
 

 S825استقلال شبکه ایرفویل  4جدول 
Table 4 S825 airfoil grid independency 

 90000 85000 80000 75000 هاتعداد سلول

 0.906 0.901 0.885 0.8709 ضریب برا
 0.0189 0.0183 0.01725 0.0169 ضریب پسا

                                                                                                                                  
3 PISO 

 [
 D

O
R

: 2
0.

10
01

.1
.1

02
75

94
0.

13
97

.1
8.

3.
39

.0
 ]

 
 [

 D
ow

nl
oa

de
d 

fr
om

 m
m

e.
m

od
ar

es
.a

c.
ir

 o
n 

20
24

-0
3-

20
 ]

 

                               5 / 9

https://dorl.net/dor/20.1001.1.10275940.1397.18.3.39.0
https://mme.modares.ac.ir/article-15-7148-fa.html


  

 و همکاران سپهر راسخ در ایرفویل توربین بادی های واماندگی دینامیکی با استفاده از رویکرد عددی و نیمه تحلیلیمقایسه مدل

 

 382 03شماره  18، دوره 1397 خردادمهندسی مکانیک مدرس، 
 

 
Fig. 2 Comparison of the results of Numerical method with 

experimental data at α𝑚𝑒𝑎𝑛=80 (Lift Coefficient)   
α𝑚𝑒𝑎𝑛های ازمایشگاهی در مقایسه نتایج عددی با داده 2شکل  = 8

 )ضریب برا( 0

 
Fig. 3 Comparison of the results of Numerical method with 

experimental data at α𝑚𝑒𝑎𝑛=140 (Lift Coefficient)   
𝛼𝑚𝑒𝑎𝑛های ازمایشگاهی در مقایسه نتایج روش عددی با داده 3شکل  = 14

0 

 )ضریب برا(

نشان داده شده است.  4باشد که در شکل زمان کم شدن زاویه حمله می

شود، روش عددی تا حدودی توانسته است این طور که مشاهده میهمان

و  LEVهای دو گردابه پدیده را پیش بینی کند. اما به علت وجود برهمکنش

TEV باشد. نکته در فاز کاهش زاویه حمله، دقت روش در این فاز کم می

یش زاویه حمله تا قبل از باشد، در زمان افزادیگری که از نتایج مشخص می

کند که این موضوع نیز واماندگی، ضریب نیروی برا به صورت خطی تغییر می

توسط روش عددی به خوبی پیش بینی شده است. البته در روش اونرا نیز 

ت معادله قسمت جریان چسبیده به سطح نیز به صورت خطی بیان شده اس

 کند.که این موضوع را تایید می

 های نیمه تحلیلیضریب برا با روشنتایج  2-7-

 سازی واماندگیدر این قسمت به ارائه و بررسی نتایج حاصل از شبیه
 

 
o= 22.9𝛼 (a)  

 
(b) 𝛼 = 10o 

 

Fig. 4 Vorticity contours at α𝑚𝑒𝑎𝑛=140 at down stroke phase 

α𝑚𝑒𝑎𝑛کانتور ورتیسیته در حالت  4شکل  = 14
 در فاز کاهش زاویه حمله 0

های نیمه تحلیلی پرداخته شده با استفاده از روش S825دینامیکی ایرفویل 

بدووس بایستی ذکر شود که در صورتی این -است. در مورد روش لیشمن

روش بیشترین دقت را دارد که بتواند با بیشترین دقت ضرایب آیرودینامیکی 

کند. به همین منظور، ابتدا برای صحت بینی ایرفویل را در شرایط پایا پیش

که فرکانس کاسته بدووس، نتایج این روش زمانی-ارائه نتایج روش لیشمن

نتایج حاصل  6و  5های شود. در شکلباشد، ارائه میبسیار نزدیک به صفر می

شود این طور که مشاهده میسازی نشان داده شده است. هماناز این شبیه

باشد. ضرایب آیرودینامیکی پایا با دقت خوبی می روش قادر به پیش بینی

نشان داده شده  8و  7های ها در حالت دینامیکی نیز در شکلنتایج همه روش

 است.

نتایج پیش بینی مقدار بیشینه ضریب برا و زاویه حمله رخداد آن، در 

ها شود، همه مدلطور که مشاهده مینشان داده شده است. همان 5جدول 

بینی زاویه کنند، اما در پیشینه را با دقت مناسبی اندازه گیری میمقدار بیش

های شود از میان روشحمله رخداد آن خطا دارند، همانطور که مشاهده می

 بدووس کمترین خطا را دارد.-تحلیلی، روش لیشمننیمه

های آزمایشگاهی و گیری دقت هر مدل نسبت به دادهبرای اندازه

یگر، میزان خطای کل برای ضریب برا در دو فاز یاد همچنین نسبت به هم د

α𝑚𝑒𝑎𝑛شده در حالت  = 8
α𝑚𝑒𝑎𝑛و برای حالت  6جدول در  0 = 14

در  0

شود که مشاهده می 6نشان داده شده است. با توجه به جدول  7جدول 

بدووس و اسنل فاز کاهش زاویه حمله را با دقت کمتری -های لیشمنروش

کنند، اما روش اونرا در اکثر زاویه حمله پیش بینی مینسبت به فاز افزایش 

کند. اما ها پیش بینی میحالات فاز کم شدن زاویه حمله را بهتر از دیگر روش

بدووس و اسنل -های لیمشمنبا افزایش زاویه میانگین نوسان ایرفویل روش

خطای کمتری نسبت به روش اونرا در زمان واماندگی کامل دارند. به این 

 های زیاد که اشفتگی حاصل از جدایش بیشترنی که در زاویه حملهمع

 بدووس و اسنل دقت بیشتری دارند و-های لیشمنشود، روشمشاهده می

 
α𝑚𝑒𝑎𝑛)مقدار بیشینه ضریب برا و زاویه حمله آن  5جدول  = 8

0) 

Table 5 The maximum lift coefficient and the angle of attack  

(α𝑚𝑒𝑎𝑛 = 8
0)  

 اونرا اسنل لیشمن عددی ازمایش 

 1.89 1.92 1.89 1.94 1.91 ضریب برا بیشینه
 14 15.2 16.6 16.4 17 زاویه حمله رخداد
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Fig. 5 L-B method results at steady condition (Lift coefficient) 

 بدووس در حالت پایا )ضریب برا( -نتایج روش لیشمن 5شکل 

 
Fig. 6 L-B method results at steady condition (Drag coefficient) 

 بدووس در حالت پایا )ضریب پسا( -نتایج روش لیشمن 6 شکل

 
Fig. 7 Comparison between the results of Semi-Empirical models and 

experimental data at α𝑚𝑒𝑎𝑛=80 (Lift Coefficient)   
α𝑚𝑒𝑎𝑛های آزمایشگاهی در های نیمه تجربی با دادهمقایسه نتایج روش 7شکل  = -

 )ضریب برا(  80

 

شود که با افزایش زاویه حمله میانگین خطای دو روش در حتی مشاهده می

 کم شدن زاویه حمله کمتر شده است.پیش بینی فاز 

 
Fig. 8 Comparison between the results of Semi-Empirical models and 

experimental data at α𝑚𝑒𝑎𝑛=140 (Lift Coefficient)   
 های آزمایشگاهی درهای نیمه تجربی با دادهمقایسه نتایج روش  8شکل

α𝑚𝑒𝑎𝑛 = 14
 )ضریب برا(  0
 

α𝑚𝑒𝑎𝑛) های نیمه تحلیلی و عددیدرصد خطای روش 6جدول  = 8
0 ) 

Table 6 Semi-Empirical and CFD methods error percentage  

(α𝑚𝑒𝑎𝑛 = 8
0  (  

 اونرا اسنل لیشمن عددی 

 5.0 0.3 0.2 0.58 فاز افزایش زاویه حمله

 0.7 7.1 5.5 11.8 فاز کاهش زاویه حمله
 

α𝑚𝑒𝑎𝑛) های نیمه تحلیلی و عددیدرصد خطای روش 7جدول  = 14
0 ) 

Table 7 Semi-Empirical and CFD methods error percentage 
 (α𝑚𝑒𝑎𝑛 = 140) 

 اونرا اسنل لیشمن عددی 

 12.9 1.1 0.8 1.4 فاز افزایش زاویه حمله

 3.6 4.8 2.7 5.4 فاز کاهش زاویه حمله

شود که هر سه روش در پیش بینی ضرایب با توجه به نتایج مشاهده می

توان نتیجه دارند اما با توجه به نتایج به دست آمده میآیرودینامیکی ضعف 

ها قابل اعتماد تر ه دیگر مدلبدووس نسبت ب-گرفت که مدل لیشمن

 باشد.می

 نتایج ضریب پسا 3-7-

های مورد استفاده در پیش بینی ضریب در این قسمت به بررسی دقت روش

از روش عددی و  سازی،شود. برای شبیهپسا در حالت دینامیکی پرداخته می

نمودار تغییرات ضریب  9بدووس استفاده شده است. در شکل  –روش لیشمن

درجه نشان داده شده است. در شکل  8برابر  α𝑚𝑒𝑎𝑛پسا برای برای حالت 

درجه نشان داده شده است.  14برابر  α𝑚𝑒𝑎𝑛نیز این تغییرات برای حالت  10

، مقدار ضریب پسا، نسبت به در زمان وقوع واماندگی در حالت دینامیکی

و با وضوح بیشتر در  9 یابد. این موضوع در شکلحالت پایا افزایش می

شود که تا قبل از وقوع واماندگی، باشد. مشاهده میقابل مشاهده می  10شکل

مقدار ضریب نیروی پسا با حالت پایا تفاوت چندانی ندارد. بنابراین، بایستی به 

میزان دقت روش در انتهای فاز افزایش زاویه حمله یا ابتدای فاز کاهش زاویه 

شود که روش عددی مشاهده می 8حمله بیشتر توجه شود. با توجه به جدول 

 تواند رفتار ضریب نیروی پسا را پیش بینی کند.د، و بهتر میدقت بیشتری دار
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 بدووس) ضریب پسا(-های عددی و لیشمندرصد خطای روش 8جدول 

Table 8 Error percentage of the CFD and L-B methods (drag 
coefficient) 

 α𝑚𝑒𝑎𝑛 = 14
0 α𝑚𝑒𝑎𝑛 = 8

0 

 عددی لیشمن عددی لیشمن 

 0.10 1.1 1.11 1.41 حملهفاز افزایش زاویه 
 0.15 1.9 0.78 0.43 فاز کاهش زاویه حمله

 

 

Fig. 9 Comparison of the results of Numerical method and L-B method 

with experimental data at α𝑚𝑒𝑎𝑛=80 (Drag Coefficient)   
های آزمایشگاهی بدووس با داده-مقایسه نتایج روش عددی و روش لیشمن 9شکل 

α𝑚𝑒𝑎𝑛در  = 8
 )ضریب برا( 0

 
Fig. 10 Comparison of the results of Numerical method and L-B 

method with experimental data at α𝑚𝑒𝑎𝑛=140 (Drag Coefficient)   
های ازمایشگاهی بدووس با داده-مقایسه نتایج روش عددی و روش لیشمن 10شکل 

α𝑚𝑒𝑎𝑛در  = 14
 )ضریب برا( 0

 گیرینتیجه -8

های واماندگی دینامیکی برای ایرفویل هدف از این پژوهش، بررسی دقت مدل

های های شایع در توربینباشد. واماندگی دینامیکی از پدیدهتوربین بادی می

دهد. از علل بادی است که به علت وجود اثرات ناپایای آیرودینامیکی رخ می

توان به انحراف جریان نسبت به توربین، اثر سیستم رخداد این پدیده می

های شناور اشاره نمود. در این مقاله، برای کنترلی و حرکت سکوی توربین

های نیمه تحلیلی و عددی استفاده سازی واماندگی دینامیکی از مدلشبیه

های نیمه ان مدلبدووس، اسنل و اونرا به عنو-شده است. روش لیشمن

سازی عددی استفاده شده است. تحلیلی و از روش حجم محدود برای شبیه

اند و دقت آنها مورد های آزمایشگاهی مقایسه شدهها با دادهنتایج همه روش

های نیمه تحلیلی و دهند که روشبررسی قرار گرفته است. نتایج نشان می

ه ضریب برا را با دقت قابل بینی بیشینعددی مورد استفاده توانایی پیش

های بینی زاویه حمله رخداد بیشینه برا توسط روشقبولی دارند. اما پیش

بدووس دقت -شود، اما روش عددی و لیشمناسنل و اونرا به خوبی انجام نمی

های کاهش زاویه حمله و افزایش ها در فازمناسبی دارند. میزان دقت روش

ج روش عددی نشان داد که این روش فاز زاویه حمله نیز بررسی شد. نتای

کند و همچنین رفتار بینی میافزایش زاویه حمله را با دقت بالایی پیش

کند. بینی میآیرودینامیکی ایرفویل را در زمان واماندگی با دقت مناسبی پیش

شود که روش عددی در فاز کاهش زاویه حمله خطا دارد. با توجه اما دیده می

توان نتیجه گرفت ار جریان در زمان کاهش زاویه حمله میبه مشاهدات رفت

که علت ضعف روش عددی در این فاز، عدم توانایی این روش به بررسی 

های نیمه تحلیلی باشد. نتایج مدلمی TEVو  LEVهای برهمکنش گردابه

دهند که از میان های ازمایشگاهی مقایسه شدند. نتایج نشان مینیز با داده

بدووس بیشترین دقت را دارد. همچنین همه -ا، مدل لیشمنهاین مدل

های بینی فاز کاهش زاویه حمله خطا دارند. برای بهبود روشها در پیشروش

ها به مدل TEVو  LEVهای نیمه تحلیلی بایستی اثر برهمکنش گردابه

دهد که روش عددی دقت بیشتری اضافه شود. نتایج ضریب پسا نشان می

 بدووس دارد.-یشمننسبت به روش ل

 فهرست علایم -9

b نصف طول وتر(m) 

C طول وتر(m) 

K فرکانس کاسته 

M عدد ماخ 

p ( 1فشار-m 2-(kg s 

𝑅𝑒 عدد رینولدز 

S زمان بی بعد 

U ( 1سرعت جریان ازاد-m s) 

 علایم یونانی

𝜇 ( 1لزجت-m1 -kg s) 

𝜌 ( 3چگالی-(kg m 

𝛼 زاویه حمله 

𝜔  فرکانس(نوسانrad/s) 

 هابالانویس

c چرخشی 

nc غیر چرخشی 

 هازیرنویس
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Stat استاتیکی 

 اختصارات
CFD Computational Fluid Dynamics 
L-B Leishman-Beddoes 

LEV Leading Edge Vortex 
TEV Trailing Edge Vortex 

VLM Vortex Lattice Method 
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