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Enhancement of the Accuracy of Experimental Drag Coefficient 
Calculation of an Airfoil by Including the Turbulence Velocity 
Terms in the Wake Region

[1] A method for the direct determination of wing section drag [2] Measurement of profile 
drag by the pitot traverse method [3] The determination of drag by the pitot travers method 
[4] Determination of profile drag from measurements in the wake of a body [5] Experimental 
investigation of the momentum method for determining profile drag [6] On the 
decomposition of drag from wake survey measurements [7] Determination of drag of a 
circular cylinder [8] Airfoil drag prediction and decomposition [9] Recent experience with 
different methods of drag prediction, Progress in Aerospace Sciences [10] A note on the 
measurement of total head and static pressure in a turbulent stream [11] Low-speed wind 
tunnel testing [12] An experimental investigation of time lag in pressure-measuring 
systems [13] Experimental investigation of the wake-survey method for a bluff body with a 
highly turbulent wake [14] Airfoil drag measurement with simulated leading-edge ice using 
the wake survey method [15] Fundamentals of aerodynamics 

In the present study, the instantaneous velocity profile behind an airfoil at two different 
Reynolds numbers has been measured experimentally. Data are used to study the wake 
profile and the corresponding drag coefficient force of the airfoil in different conditions. In the 
conventional and common methods for calculation of the drag force coefficient through the 
velocity measurement behind an airfoil, turbulence velocity terms of the momentum equation 
are ignored. However at moderate to high angles of attack where the flow becomes turbulent 
and separation occurs, the nature of the flow becomes three dimensional and disregarding 
the components of the fluctuation of velocity (in three dimensions) in calculation of the drag 
coefficient of airfoil may result in erroneous information. In the present study, in order to 
increase the accuracy of the experimental drag coefficient of the airfoil for moderate to high 
angles of attack, turbulence velocity terms in experimental drag coefficient calculation are 
considered and this causes an acceptable compatibility between experimental and numerical 
results whereas for low angles of attack, disregarding the effects of turbulence velocity terms 
in experimental drag coefficient calculation will improve the accuracy of the experimental 
drag coefficient and a desired compatibility between experimental and numerical data will be 
established.
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  چکيده
صورت تجربی ی در پشت یک ایرفویل بهالحظهدر مطالعه حاضر، پروفیل سرعت 

ی حاصل از این هادادهی شده است. ر یگاندازهدر دو عدد رینولدز متفاوت 
ی برای مطالعه پروفیل دنباله و ضریب نیروی پسای ایرفویل در شرایط ر یگاندازه

ی مرسوم و متداول برای محاسبه ضریب هاروش. در دشویمگوناگون استفاده 
ی هاترمی سرعت در پشت ایرفویل، از ر یگاندازهنیروی پسای ایرفویل از طریق 

. اگرچه، در زوایای حمله شودیمنظر سرعت اغتشاشی معادله مومنتوم صرفه
، افتدیمو جدایش هم اتفاق  دشویممتوسط به بالا که جریان مغشوش 

ی اغتشاشی سرعت (در هاترمگرفتن و نادیده دشویمعدی بماهیت جریان سه
ی هادادهبعد) در محاسبه ضریب پسای ایرفویل ممکن است منجر به کسب سه

منظور افزایش دقت محاسبه تجربی ضریب اشتباه شود. در مطالعه حاضر به
ی سرعت هاترمپسای ایرفویل برای محدوده زوایای حمله متوسط به بالا، 

و این امر منجر به  دشویماغتشاشی در محاسبه ضریب پسای ایرفویل لحاظ 
، در حالی که برای شودیمبرقراری همخوانی مطلوب بین نتایج عددی و تجربی 

منظور افزایش دقت محاسبه تجربی ضریب پسا محدوده زوایای حمله اندک، به
ی هاترماز اثرات  توانیمو ایجاد یک تطابق مطلوب بین نتایج عددی و تجربی، 

  کرد. نظرصرفهسرعت اغتشاشی در محاسبه تجربی ضریب پسای ایرفویل 
ی هاترمتوربین بادی، ناحیه دنباله، ضریب پسا، عدد رینولدز، ریک فشار، ها: کلیدواژه
  اغتشاشی سرعت
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  مقدمه
ای در تولید وسایل تولید انرژی تجدیدپذیر، نقش مهم و فزاینده

ها است که با کنند. باد یکی از این انرژینیروی الکتریکی ایفا می
بودن، دارابودن منابع تجدیدپذیر و اینکه استفاده از توجه به رایگان

عنوان بر ندارد، بهچنانی را در آن مسایل آلودگی محیط زیست آن 
یک منبع انرژی موثر مورد توجه قرار گرفته است. نیاز روزافزون به 

های تجدیدپذیر، وجود پتانسیل بادی بسیار مناسب در ایران انرژی
بودن و بادی، بومی - های برقو همچنین با توجه به آنکه در توربین

است، عبارتی اثرات اقلیمی در تولید توان آنها بسیار موثر به
ها در ایران ضروری بوده و پرداختن به دانش طراحی پره توربین

ها در ایران قلمداد تواند گام بسیار مفیدی در تولید این انرژیمی
کردن دانش طراحی و ساخت شود. بر این اساس، تصمیم به بومی

ترین اجسام های توربین باد از بزرگهای توربین باد شد. پرهپره
کنند. های جو کار میترین لایهستند که در پایینآیرودینامیکی ه

لذا شرایط عملکردی و خصوصیات باد ورودی به آنها با وسایل 
برآزای مورد استفاده در هوانوردی اندکی تفاوت دارد. بنابراین 

بر ها علاوهدلیل حساسیت موضوع، برای تحلیل آیرودینامیکی پرهبه
از موارد که پره بیشترین  ایاستفاده از کدهای عددی، در پاره
های تجربی (آزمون تونل باد) شرایط عملکردی را دارا باشد، آزمایش

های بادی نیز جز ملزومات است. این بدین دلیل است که توربین
بیشترین کارآیی خود را در نزدیکی نواحی واماندگی پره دارند. 

بینی شبودن پیدهنده غیردقیقآمده، نشاندستنتایج استاتیکی به
کدهای عددی در قسمت غیرخطی منحنی برآ و در ناحیه واماندگی 

های عملکردی توان استاتیکی این مقطع است. در واقع برای حالت
افزاری تجاری موجود دقت نامی و بعد از آن نتایج تحلیلی نرم

های مناسبی ندارند. لذا انجام آزمایش تونل باد برای کلیه حالت
  دست آیند. ست تا مقادیر حقیقی بهاستاتیک نیز لازم ا

های باد و محاسبه بررسی میدان جریان در ناحیه دنباله پره توربین
ترین پارامترهای تاثیرگذار بر راندمان نیروی پسای آنها از مهم

آیرودینامیکی پره است. نیروی پسای مدل در تونل باد با 
به توزیع گیری پروفیل سرعت در ناحیه دنباله جسم، محاساندازه

گیری مستقیم با استفاده از انواع فشار روی سطح جسم و یا اندازه
شود. بسته به نوع مساله، شرایط آزمون، بالانس تعیین می

های مذکور مورد امکانات موجود و مشخصات مدل، یکی از روش
 جریان بررسی ناحیه دنبالهروش گیرند. در استفاده قرار می

(Wake‐Survey	 Method) با محاسبه مقدار مومنتوم در ،
توان دست مدل و اختلاف آن با مومنتوم بالادست، میپایین

گیری نمود. مزیت استفاده از روش مطالعه نیروی پسا را اندازه
توان به بررسی کمی و ناحیه دنباله این است که در این روش می

های جریان، مشخصهکیفی جریان هوا در ناحیه دنباله نظیر 
و  های پسا و توزیع آنها را در راستای دهانه ناحیه دنبالههمولف

هواپیما و تایید اعتبار کدهای  غیره پرداخت، که برای طراحی بال و
های دیگر، در روشمورد نیاز است. دینامیک سیالات عددی 

بر آنکه امکان مطالعه میدان جریان در نواحی مجاور وجود علاوه
های فراوانی عاد کوچک محدودیتهایی با ابندارد، برای مدل

  وجود خواهد آمد.به
برای مسایل دوبعدی پایا، جهت تعیین ضریب پسا معمولاً از 

	,1]و جونز بتزمعادلات استخراجی   [3]تیلورشود. استفاده می [2
های نظرکردن از ترمرا بررسی نمود. او صرفه جونزو  بتزمعادلات 

ار کل در راستای خط کردن فشتنش رینولدز و نیز ثابت فرض
جریان را از فرضیات بسیار محدودکننده این معادلات اعلام کرد که 

 [4]بولایدهند. طور قابل توجهی کاهش میدقت محاسبات را به
روش تحلیل و بررسی ناحیه دنباله را ارزیابی نمود و نشان داد که 

دست مدل صورت اگر استخراج ضریب پسا در مقاطع خیلی پایین
شده، خطاهای زیادی وارد محاسبات دلیل فرضیات لحاظبه گیرد،

  خواهد شد. 
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در  جونزو  بتزشده توسط گزارش کرد که فرضیات استفاده [5]گوت
استخراج معادله تعیین ضریب پسا ممکن است تغییراتی در نتایج 

انجام داد، به این  گوتایجاد نماید. اگر چه در آزمایشی که خود 
ناشی از این فرضیات برای آزمایش  نتیجه رسید که خطاهای

ایشان بسیار اندک هستند. وی مقطع بال سه نوع ایرفویل ناکا را 
 ۰۵/۰ - ۳دست ایرفویل (بررسی نمود و پسا را در سه مقطع پایین

ଡ଼

େ
ൌ جونزو  بتز) و در ضرایب برآی گوناگون محاسبه و با معادلات 

رد. این مقایسه نشان داد که تفاوت چندانی بین نتایج مقایسه ک
هم به  [6]تاکاهاشیوجود ندارد.  جونزو  بتزوی و نتایج 

نتیجه گرفت که  گوترسید. همچنین  گوتگیری مشابه با نتیجه
شده تغییر در مقاطع دور از لبه فرار ایرفویل، ضریب پسای محاسبه

در هنگام استفاده از خطاها و اشکالاتی  چشمگیری نخواهد داشت.
در مقطع بررسی ناحیه دنباله در نزدیکی لبه فرار  جونزمعادلات 

نیز  تاکاهاشیو  گوتایرفویل مشاهده شد که این امر در تحقیق 
  مشاهده شد. 

شود که دنباله های بررسی و آنالیز ناحیه دنباله، فرض میدر روش
باشد. از صورت پایا شود، بهدر مقطعی که تجزیه و تحلیل می

علت جدایش شوند، بهرو، وقتی با جریان دنباله ناپایا مواجه میاین
شدت توربولانسی هستند، هایی که بهجریان و نیز وجود دنباله
شوند که این معادلات توسط هایی میمعادلات شامل محدودیت

  مورد بررسی قرار گرفت.  تاکاهاشی
ج ضریب پسای برای تصحیح اثرات توربولانس بر روی استخرا

و  آنتونیاهای توربولانسی شدید هستند، اجسامی که دارای دنباله
یک معادله  [9]دامونو همچنین  [8]دامونو  کائو، [7]راجاگوپالان

انتگرالی برای پسای ناشی از دنباله ارایه دادند که در آن اثرات 
توربولانس با این فرض که دنباله یک جریان برشی دوبعدی است، 

ای از دنباله لحاظ شده است. این معادله شامل انتگرال دومولفه
ها تخمین زده یا بایست این مولفهتوربولانس است که می

  .گیری شونداندازه
باید توجه داشت که در اجسام غیرآیرودینامیکی، توربولانس کاملاً 

کاررفته در این معادله انتگرالی بعدی بوده و بنابراین فرضیات بهسه
مطابق با تحلیل  دامونرو، معادله صحیح نیستند. از این

Vorticity)‐و تئوری انتقال ورتیسیته  [10]گلداشتاین

Transport) بعدی با نکه بتواند برای دنباله سهاصلاح شده تا ای
  شدت توربولانس بالا مورد استفاده قرار گیرد.

های مقطع توربین باد از اهمیت بسیار بررسی ناحیه دنباله ایرفویل
بالایی برخودار است. هنگامی که توربین باد در حال چرخش است، 

. از گیرندها در ناحیه دنباله تیغه دیگری قرار میهر کدام از تیغه
دنباله در طراحی ایرفویل مقطع توربین  رو، تحلیل دقیق ناحیهاین

باد و همچنین افزایش راندمان آیرودینامیکی آن بسیار حیاتی و 
  حایز اهمیت است. 

در این مقاله، عملکرد یک ایرفویل مقطع توربین باد در دو عدد 
زم به گیرد. لاصورت تجربی مورد ارزیابی قرار میرینولدز متفاوت به

های استاتیکی مورد بررسی قرار ذکر است که صرفاً نتایج آزمون

خواهند گرفت. ضریب پسای ایرفویل از توزیع سرعت در ناحیه 
های اغتشاشی و بدون آن دنباله ایرفویل، با احتساب سرعت

های اغتشاشی بر روی ضریب پسا محاسبه شده تا اثرات سرعت
حاتی بر روی ضرایب بررسی و مقایسه شود. همچنین اصلا

شده برای اثرات وجود دیواره و انسداد جریان در تونل، محاسبه
منظور اعتبارسنجی و حصول اطمینان از . به[11]اعمال شده است

دقت اخذ و پردازش اطلاعات تجربی، نتایج نهایی حاصل از 
فویل و کد عددی فلوئنت ها با نتایج کد مهندسی ایکسآزمایش

  اند.نیز مقایسه شده
های سرعت اغتشاشی در محاسه تجربی ضریب نمودن ترملحاظ

پسای ایرفویل مذکور و ایجاد یک همخوانی قابل قبول بین نتایج 
ترین تجربی و نتایج حاصل از کدهای عددی (فلوئنت) از مهم

های است. در زوایای حمله اندک، ماهیت جریان حول نوآوری
وبعدی است، اما در زوایای و د (Laminar)صورت آرام ایرفویل به

شدن علت مغشوشحمله زیاد و همچنین بعد از جدایش، به
صورت جریان، ماهیت آن دیگر دوبعدی نیست و باید جریان را به

بعد لحاظ های سرعت اغتشاشی را در سهبعدی فرض و ترمسه
کنیم. محاسبه تجربی ضریب پسای ایرفویل بدون احتساب 

یای حمله بالا و نیز با در نظرگرفتن های اغتشاشی در زواترم
های اغتشاشی در زوایای حمله اندک، منجر به انحراف زیاد و ترم

در نتیجه ایجاد خطای چشمگیر بین نتایج عددی و تجربی 
شود. پس از استخراج نتایج تونل باد، با استفاده از روابط می

های موجود های سرعت اغتشاشی برای تمامی حالتموجود، ترم
های سرعت اغتشاشی، مقدار شود و با داشتن ترممحاسبه می

شود و با نتایج عددی ضریب پسای تجربی ایرفویل محاسبه می
مورد قیاس قرار خواهد گرفت. این روال برای محدوده زوایای 
حمله اندک و زیاد مورد بررسی قرار گرفته و دقت آنها بررسی شده 

  است.
  

  تجهیزات آزمایشگاهی
ها در تونل باد مادون صوت مدار باز از نوع مکشی کلیه آزمایش

تونل توسط یک فن و این انجام شده است. سرعت جریان در 
شود. ابعاد کیلووات تامین می١٥٠موتور الکتریکی با توان مصرفی 

است و سرعت  مترسانتی٨٠×١٠٠×١٥٠محفظه آزمایش این تونل باد 
متر بر ثانیه معادل ١٠٠ا نزدیکی متر بر ثانیه ت١٠جریان تونل از 

	بر متر قابل تنظیم است.  ٥/١×٦١٠تا  ١٥/٠×٦١٠محدوده عدد رینولدز 
متری ٥/٢٣متری از پره ١٦مدل مورد آزمایش، مقطع در شعاع 

وات است. دلیل انتخاب این مقطع از کیلو٦٦٠توربین برق بادی 
کیلووات، توزیع معمول بارگذاری روی پره ٦٦٠پره توربین برق بادی 

و ملاحظات ساخت بوده است. مختصات این مقطع با استفاده از 
راج شده و اندازه مدل با توجه به گیری از روی پره اصلی استخقالب

متر و سانتی٨٠مقطع آزمایش تونل باد تعیین شده و دارای دهانه 
، مقطع ایرفویل مورد نظر ١متر است. در شکل سانتی٢٥وتر 
  نمایش در آمده است. به
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  مقطع ایرفویل مورد آزمایش  )١شكل 

  
گیری پروفیل سرعت در ناحیه دنباله از دو عدد ریک جهت اندازه

عدد  ٦٧الف حاوی  -٢استفاده شده است. ریک فوقانی در شکل 
گیری فشار کل است. از طرف دیگر، ریک تحتانی در لوله اندازه

عدد  ١١گیری فشار کل و عدد لوله اندازه ١٠الف متشکل از  -٢شکل 
صورت همزمان است. تیک و فشار کل بهگیری فشار استالوله اندازه

و دیگری  ٣٠ها شده برای این آزمایشدهانه ریک فوقانی ساخته
های ریک فوقانی در وسط متر بوده و تراکم لولهسانتی٨٠برابر 

های ریک فوقانی در وسط مراکز لوله دهانه بیشتر است. فاصله
یابد. ش میمتر افزایها به یک سانتیمتر و در کنارهمیلی٢حدود 

متر و از میلی٢/٢کاررفته در ریک فوقانی های بههمچنین قطر لوله
ها حدود جنس استیل است. در ریک تحتانی، فاصله بین مرکز لوله

متر و میلی٥/٢گیری فشار کل های اندازهمتر و قطر لولهسانتی٤
متر (با جنس میلی٣ کلگیری فشار استاتیک های اندازهقطر لوله
متری هم قرار دارند و سانتی١٣ها در فاصله است. ریک استیل)

در  برابر وتر ایرفویل ٥/١ها در فاصله طولی هنگام آزمایش، ریک
الف، دو عدد ریک مورد  -٢اند. در شکلقرار گرفته دستپایین

  ها نشان داده شده است.استفاده در آزمایش
  

  
  (الف)

  
  (ب)

ها در مقطع آزمون تونل باد، ب) نمای الف) موقعيت قرارگیری ریک )٢شكل 
  برداریکلی از ابزار داده

  

 از نوع تفاضلی بودهکه های فشاری مبدلگیری فشار از برای اندازه
. ، استفاده شده استکنندگیری میاختلاف فشار نسبی را اندازه و

بوده  مستقیمولت جریان ٨±٠٠٥/٠ هاولتاژ تغذیه ورودی این مبدل
در  و وقتی اختلاف فشار دو سر آن صفر باشد، ولتاژ خروجی آن

ها هر کدام ای استفاده از این مبدلر . باستولت ٤/٣تا  ٢/٣حدود 
 هایمبدل .اندشدهطور جداگانه با فشارسنج دقیق کالیبره آنها به

است که دارای  143PC01Dها از نوع مورد استفاده در آزمایش
هستند. زمان  آیاسر تفاضلی مثبت و منفی یک پیمحدوده فشا

  ثانیه است. ها به تغییرات فشاری یک میلیگویی مبدلپاسخ
از پنج برد اخذ اطلاعات  هاگیری ولتاژ خروجی مبدلبرای اندازه

های آنالوگ به دیجیتال استفاده شده است. برای تبدیل ورودی
‐NIدیجیتال، از نوع این بردها از سه عدد کارت مبدل آنالوگ به 

DAQ‐64E3 ها به دو کامپیوتر استفاده شده است. این کارت
طور همزمان قادر به ثبت اطلاعات وسیله یک سویچ بهمتصل و به

زمان هرتز برای مدت١٠٠هر فشارسنج هستند. اطلاعات با فرکانس 
ب تصویری  - ٢شود. در شکل ثانیه به همراه یک فایل ثبت می٥

های مبدل برداری نشان داده شده است. کارتدادهکلی از ابزار 
  نشان داده شده است. ٣آنالوگ به دیجیتال در شکل 

  

  
	(A/D)کارت تبدیل اطلاعات آنالوگ به دیجیتال  )٣شكل 

  

صورت دقیق کالیبره ها قبل از انجام آزمایشات بهکلیه فشارسنج
بودن خروجی آنها اطمینان حاصل شد. قبل از شدند و از خطی

ها ثبت شد و در انتهای شروع هر آزمایش، ولتاژ کلیه مبدل
گیری نمودن تونل، ولتاژها دوباره اندازهآزمایش پس از خاموش

شروع تونل مقایسه گشتند تا در  شدند و با ولتاژهای اولیه قبل از
شدن خروجی تعویض صورت بارگذاری بیش از حد آنها و غیرخطی

ها صورت گیرد که در کلیه شرایط شوند یا اصلاحاتی در داده
ها قبل از بارگذاری و پس از ها تغییراتی در خروجی مبدلآزمایش

  بارگذاری مشاهده نشود. 
  

  منابع خطا
همیشه وجود دارد که باید سعی کرد  های تجربیخطا در آزمایش

همه منابع تولید خطا را یافت و در صورت امکان مقدار خطای آنها 
را به حداقل ممکن رساند و برای منابعی که قابل حذف نیستند، 

های آزمایش را تصحیح نمود. مقدار خطا را محاسبه کرده و داده
ادامه به  خطاها ممکن است دینامیکی و یا سینماتیکی باشند. در

  شود. بعضی از این خطاها اشاره می
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زمان طولانی به جهت ها، تونل باد در مدتبرای انجام آزمایش
برداری روشن بود. بنابراین در هنگام انجام هر آزمایش، دما، داده

فشار و رطوبت محیط و نیز داخل مقطع آزمون دارای تغییراتی هر 
شد تغییر عدد رینولدز می چند اندکی بودند که این مساله منجر به

و این تغییر در عدد رینولدز، تاثیر بر روی نتایج و تکرارپذیری آنها 
  گذاشت. می

گیری پروفیل سرعت در ناحیه دنباله ایرفویل لازم بود جهت اندازه
تا ریک دقیقاً در محل مورد نظر و موازی با دیواره تونل باد نصب 

ش جانبی آن با جریان صفر شود و مقدار زاویه حمله و زاویه سر 
باشد اما فضای کوچک مقطع آزمون تونل باد اجازه تنظیم خیلی 

  کرد.دقیق را مقدور نمی
های تواند روی دادهوجود اغتشاشات و نویزهای الکتریکی می

گیری، ها با استفاده از میانگینگیریتجربی تاثیر بگذارد. در اندازه
ها . در انجام آزمایششود شدت این خطا کاهش یابدسعی می

رساندن اغتشاشات در خروجی سنسورها، از جهت به حداقل
های شیلددار استفاده شده است و گراند منبع تغذیه با گراند کابل

های آب ها و شیلدها به لولهکامپیوتر، جعبه سنسور فشارسنج
وصل شدند و برد ترمینال نیز در یک پوشش آلومینیومی قرار 

ن کارها جهت کاهش اغتشاشات در خروجی گرفت. انجام ای
ها بسیار موثر بود و دامنه اغتشاشات را به کمتر از مبدل
 سهها تا ولت رساند و با فیلترکردن نتایج، خروجی مبدلمیلی٣

  رقم اعشار قابل استفاده شد. 
ها و کالیبراسیون و نیز تغییرات ضریب خطای فشارسنج

ات ولتاژ ورودی و شرایط کالیبراسیون آنها تحت تاثیر نوسان
رساندن منظور به حداقلمحیطی در بررسی نتایج آنها موثر است. به

بار نیز بار در ابتدا و یکها یکاین مورد، خطای کالیبراسیون مبدل
ها محاسبه شد تا از تغییرنیافتن ضریب در انتهای آزمایش

  کالیبراسیون اطمینان حاصل شود. 
متر باشد، خطایی ٥/١ی ریک کمتر از هادر صورتی که طول شیلنگ
کاررفته کمتر از های به. طول شیلنگ[12]وارد محاسبات نخواهد شد

  متر انتخاب شده است تا خطایی شامل محاسبات نشود.٥/١
  

  هندسه مساله و شبکه محاسباتی
های عددی و همچنین جهت بررسی و مقایسه نتایج تونل با داده

افزار فلوئنت استفاده شده های تونل باد از نرمجهت کاهش آزمون
الف، شماتیکی از هندسه دوبعدی ایرفویل مورد  -٤است. در شکل 

یافتگی جریان منظور اطمینان از توسعهبهنظر آورده شده است. 
شدن اثرات ورودی و تی و برطرفبرای ورود به منطقه محاسبا

خروجی جریان، از ابتدای منطقه محاسباتی تا لبه حمله و از لبه 
برابر طول وتر  ۲۰و  ۵/۱۲ترتیب فرار تا انتهای منطقه محاسباتی به

در نظر گرفته شده است. طراحی مدل مهندسی و تولید شبکه 
شبکه افزار گمبیت انجام گرفته و محاسباتی با استفاده از نرم

یافته، غیریکنواخت و چهاروجهی است که در صورت سازمانبه
منظور افزایش ج نشان داده شده است. به -۴ب و  -۴های شکل

های نزدیک به لبه حمله، سطح و لبه فرار دقت محاسباتی در مکان
بندی با تراکم های شدید وجود دارد، از شبکهایرفویل که گرادیان

 ାݕج). مقدار  -۴تفاده شده است (شکل بیشتری در این نواحی اس
  در این تحلیل، یک در نظر گرفته شده است.

  

	
  (الف)

	
  (ب)

  
  (ج)

  الف) شبکه محاسباتی، ب) و ج) مش ناحیه محاسباتی) ۴شکل 

  

  روش حل عددی
تی اسای کی و اُمگا اسسازی آشفتگی، مدل دو معادلهجهت مدل

(݇ െ ߱	ሺܵܵܶ) شده ناویر گیریبر پایه معادلات متوسط
	Navier	Averaged	Reynolds)استوکس  Stokes;	 RANS) 

کار رفته و لذا دستگاه معادلات پیوستگی، مومنتوم و معادله به
انرژی جنبشی توربولانسی و معادله نرخ ویژه اتلاف برای جریان 

اقع فاز مورد حل وناپذیر، لزج و تکتحت شرایط دوبعدی، تراکم
  شده است. 
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افزار فلوئنت، براساس حل عددی معادلات مذکور با استفاده از نرم
کننده بر پایه فشار صورت گرفته و جهت حجم محدود و توسط حل

های معادلات، تقریب مرتبه سازی ترم فشار و سایر ترمگسسته
دوم و همچنین برای حل توام میدان فشار و سرعت، از روش 

اند. صورت پایا حل شدهیال بهکوپل استفاده شده است. معادلات س
های ماندهمنظور تشخیص همگرایی حل، معیار کاهش باقیبه

است. استقلال مش برای تمامی زوایای حمله بررسی  ۱۰-۶ترازشده 
شده است. برای تمامی زوایا اجرا فلوئنت صورت گرفت و پس از 
آن ضریب پسا و برآ محاسبه شد. در هر مرحله مش ریزتر و 

ضرایب آیرودینامیکی نسبت به حالت قبلی مش محاسبه تغییرات 
بود و سرانجام  %۱/۰شد. معیار قابل قبول، تغییرات نسبی کمتر از 

) تعداد مش ۲۷/۰×۶۱۰متر بر ثانیه (معادل رینولدز ۲۰برای سرعت 
) ۴۱/۰×۶۱۰متر بر ثانیه (معادل رینولدز ۳۰و برای سرعت  ۱۹۳۸۰۰

عنوان مثال، حاصل شد. به معیار مورد نظر ۲۲۵۰۰۰تعداد مش 
متر بر ۲۰درجه، در سرعت ۸نمودار استقلال شبکه برای زاویه حمله 

ارایه شده است (برای  ۱ثانیه برای ضرایب برآ و پسا در نمودار 
  متر بر ثانیه نیز همین روال برقرار است).۳۰سرعت 

متر بر ثانیه در ۲۰شود که برای سرعت ملاحظه می ۱در نمودار 
چنانی در ضرایب برآ و مش، تغییر آن ۲۵۰۰۰۰و  ۱۹۳۸۰۰تعداد 

جویی در زمان منظور صرفهشود. لذا بهپسای ایرفویل مشاهده نمی
شدن حافظه کامپیوتر، تعداد مش معادل محاسبه و کمتر اشغال

در  ۲۲۵۰۰۰ه و تعداد مش معادل متر بر ثانی۲۰در سرعت  ۱۹۳۸۰۰
  عنوان معیار انتخاب شده است. متر بر ثانیه به۳۰سرعت 

  

  
درجه و ۸استقلال مش برای ضریب برآ و پسای ایرفویل در زاویه حمله ) ۱نمودار 
  متر بر ثانیه۲۰سرعت 

  
  فرمولاسیون استخراج نتایج

  های اغتشاشیمعادله مومنتوم با درنظرگرفتن ترم سرعت
گیری فشار کل و فشار استاتیک اثرگذار اغتشاشات بر روی اندازه

های فشار کل با میانگین مسیر جریان همراستا هستند. است. لوله
های سرعت اغتشاشی در خواندن فشار کل به سبب اثرات ترم

صفحه محوری و متقاطع نسبت به مقدار واقعی آن متفاوت است 
شود. این اثرات بر ین میکه باعث خطا در محاسبه سرعت میانگ

روی ثبت فشار، موقعی که شدت آشفتگی تونل باد زیاد است، 
نظرکردن نیستند. بنابراین این اثرات اغتشاشات را باید قابل صرفه

گیری فشار در نظر گرفت و با اصلاح اثرات این در طول زمان اندازه

را های آزمون با مقدار واقعی اغتشاشات، تطابق خوبی بین داده
  دست آورد.به
منظور ارزیابی سهم اغتشاشات در محاسبه ضریب پسا و برای به

اصلاح اثر اغتشاشات روی تعیین پسای یک جسم با دنباله خیلی 
دست آورد پسا را طوری به -مغشوش باید معادلات انتگرالی دنباله

بعدی هایی که جریان برشی سهکه اثرات اغتشاشات، در دنباله
شده در معادلات کاررفتهن پایه و اساس فرضیات بهعنوااست، به

روش بررسی دنباله از نوآوری اصلی این پژوهش، استفاده از باشد. 
گرفتن سهم اغتشاشات دنباله جریان، برای محاسبه پسا با در نظر 

بررسی  شده در روشکاررفتههای فرضیات معادلات بهپایهاست. 
ناحیه دنباله بدین گونه است که جریان در مکان مورد بررسی 

های بسیار دنباله پایا است. همان گونه که آشکار است، دنباله
آشفته در هنگامی که جدایش جریان بسیار وسیع است، وجود 

شود، دارای دارد، بنابراین این روش موقعی که جریان ناپایا می
این قسمت استخراج فرمولاسیون در های زیادی است. محدودیت

های محاسبه ضریب پسای ایرفویل با در نظرگرفتن سرعت
گیری اختلاف مومنتوم جریان شود. با اندازهاغتشاشی ارایه می
دست مدل و با استفاده از معادله مومنتوم در بالادست و پایین
توان مقدار ضریب پسای مدل را با در نظرگرفتن جهت جریان، می

  تشاشی معادله، محاسبه کرد. فرم اغ
با بسط جمله مربوط به مجموع نیروهای خارجی در معادله 
مومنتوم و  قراردادن تنش رینولدز در روند استخراج معادلات، 

  . [14	,13]شودضریب پسا به فرم زیر بیان می
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روی و های گرانصورت مجموع مولفهتواند بهمی ௫௫߬، ۱در معادله 
  .[14	,13]تنش رینولدز ارایه شود
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های با رینولدز بالا، خیلی کمتر از روی در جریانهای گرانمولفه
های با عدد ماخ جریانتنش رینولدز است و تغییرات چگالی برای 

توان به شکل را می ۱نظر است. بنابراین معادله پایین، قابل صرفه
  .[14	,13]زیر نوشت
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دست مدل تواند در هر مقطع پاییناز لحاظ تئوری این معادله می
گیری شود، مورد استفاده یال با دقت اندازهتا زمانی که خواص س

دارای سه جمله است که جمله اول آن سهم  ۳قرار گیرد. معادله 
تغییر فشار، جمله دوم سهم تغییر مومنتوم و جمله سوم تنش 

تاکنون با فرض یک جریان دوبعدی، جملات اول  رینولدز هستند.
شدند و نیروی پسا فقط با استفاده از و سوم این معادله حذف می

آمد اما همان طور که دست میترم مربوط به تغییر مومنتوم به
بیان شد، جریان در ناحیه دنباله همیشه مغشوش بوده و 

رود. شمار میهای ذاتی جریان آشفته بهبودن نیز از ویژگیبعدیسه
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بر این اساس حذف دو جمله مذکور عملاً دقت محاسبه نیروی 
پسا با استفاده از پروفیل سرعت در ناحیه دنباله را کاهش خواهد 

  داد.
از آنجایی که فشار استاتیک در دنباله به راحتی و با دقت قابل 

گیری نیست، با فرض اینکه دنباله یک جریان برشی است که اندازه

ଵمعادله مومنتوم به فرم در آن 
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7]‐شودنوشته می  

௦,௘݌را به فرم  ۳توان معادله ، می[9 െ ௦,௪݌ ൌ  ᇱమതതതതതݓߩ
  . [14	,13]استخراج شود ۴گیری نمود تا معادله انتگرال
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بودن توربولانس برای دنباله ایرفویل و اعمال بعدیبا فرض سه

௦,௘݌ ൌ ௦,௪݌ ൅ ᇱഥݍکه در آن  ᇱഥݍ ൌ
ଵ

ଶ
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های سرعت متوسط در صفحه جریان و فرض اینکه مولفه ۳معادله 
نظر توانند صرفهخیلی کوچک هستند و می ഥݓو  ݒ̅متقاطع 
توان از آن در تعیین شود که میاستخراج می ۵، معادله [10]شوند

  ضریب پسا استفاده نمود. 
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തݍ، ۵در معادله  ൌ ، ۵است. اولین ترم انتگرال در معادله  തଶ/2ݑߩ
عنوان تواند بهترم مومنتوم است در حالی که انتگرال دوم می

توزیع توربولانس در نظر گرفته شود که ناشی از تنش رینولدز و 
علت جریان توربولانس در ناحیه اتلاف فشار استاتیک است (به

ᇱݑدنباله). با اعمال فرض  ൌ ᇱݒ ൌ 	,ᇱ [13ݓ به  ۵له ، معاد[14
  شود. که معادله نهایی است، تبدیل می ۶معادله 
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qᇱഥدر معادله فوق،  ൌ ቀuᇱమതതതത ൅ vᇱమതതതത ൅ wᇱమതതതതതቁ است. انتگرال  2/
، ترم مومنتوم و انتگرال دوم، اثرات توربولانس ۶اول در معادله 

است. برای محاسبه ضریب پسای کل ایرفویل با احتساب 
 ۴استفاده شده است. ضریب  ۶های اغتشاشی، از معادله سرعت
به این علت است که مقدار وتر ایرفویل  ۶شده در معادله کاررفتهبه

متر است. لازم به ذکر است که در کلیه ۲۵/۰با مورد بررسی برابر 
شده که با استفاده از معادله مومنتوم نیروی پسا را مقالات ارایه
  نظر شده است. اند، از ترم توربولانس صرفهمحاسبه نموده

  های اغتشاشیمعادله مومنتوم بدون در نظرگرفتن سرعت
های تنمودن سرعفرمولاسیون ضریب پسای ایرفویل بدون لحاظ

شود. در استخراج این بیان می ۷صورت معادله اغتشاشی به
ناپذیر باشد، سرعت در معادله فرض شده است که جریان تراکم

) به ۵ورودی یکنواخت باشد و همچنین حجم کنترل (شکل 
ای از ایرفویل دور باشد که فشار استاتیک در همه جای حجم اندازه

نمودن شار محیط باشد. با اعمالکنترل مورد نظر ثابت و برابر با ف
معادلات بقای جرم و مومنتوم بر روی حجم کنترل اطراف ایرفویل 

آید (معادله دست میمذکور، مقدار ضریب نیروی پسای ایرفویل به
۷([15].  
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های اغتشاشی نیست و لذا در این ، حاوی ترم سرعت۷معادله 
برای محاسبه ضریب پسای کل ایرفویل بدون  ۷معادله پژوهش از 

  شود.های اغتشاشی استفاده میاحتساب ترم سرعت
  

  
	[15]حجم کنترل حول ایرفویل در مقطع آزمون تونل باد) ۵شکل 

  

  تغییرات ضریب پسای کل ایرفویل برحسب زاویه حمله
 zو  x ،yهای اغتشاشی در سه جهت برای محاسبه سرعت

سنج سیم داغ و یا از لوله پیتوت بایست یا از دستگاه جریانمی
سنج سیم داغ و لوله سوراخه استفاده کرد. از دستگاه جریانپنج 

سوراخه استفاده نشده است. برای محاسبه سرعت ۵پیتوت 
ها ، سرعت خروجی حاصل از یکایک پرابxاغتشاشی در راستای 

گیری شد. مطابق توسطای) استخراج شد و سپس م(سرعت لحظه
دست به (ᇱݑ)یعنی  xسرعت اغتشاشی در راستای  ۸با معادله 

  آمد. 
ሻݐᇱሺݑ  )٨( ൌ ሺ ௜ܷ௡௦௧௔௡௧௔௡௘௢௨௦ሺݐሻ െ ഥܷሻ		

فرض شد که سرعت اغتشاشی در راستای  ۶برای استخراج معادله 
x  با سرعت اغتشاشی در راستایy  وz  برابر است. لذا برای

های ایرفویل با احتساب سرعتمحاسبه ضریب پسای کل 
ᇱݑ(با فرض  ۶اغتشاشی، از معادله  ൌ ᇱݒ ൌ استفاده  14]	ᇱ( [13,ݓ

  شده است. 
(ترم مومنتوم)، ترم دوم  ۶، ترم اول معادله ۳و  ۲در نمودارهای 

(مجموع ترم مومنتوم و  ۶(ترم توربولانس)، معادله  ۶معادله 
اثرات رسم شده است تا  ۷توربولانس) و همچنین معادله 

در  ۷مومنتوم و توربولانس بر روی ضریب پسای حاصل از معادله 
  دو عدد رینولدز مذکور بررسی شود. 

شود که ضریب پسای حاصل از مشاهده می ۳و  ۲در نمودارهای 
است. معادله  ۷، بیشتر از ضریب پسای حاصل از معادله ۶معادله 

 ۶معادله  شامل مجموع دو ترم مومنتوم و توربولانس است. اگر ۶
بر ، علاوه۶شود که معادله بررسی شود، ملاحظه می ۷با معادله 

ترم مومنتوم، یک ترم دیگر به نام ترم توربولانس با آن جمع شده 
، بیشتر از ضریب ۶رو ضریب پسای حاصل از معادله است. از این

خواهد شد که این اختلاف ناشی از  ۷پسای حاصل از معادله 
است. این امر برای دو عدد  ۶بولانس در معادله شدن ترم توراضافه
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کاملاً واضح و  ۳و  ۲در نمودارهای  ۴۱/۰×۶۱۰و  ۲۷/۰×۶۱۰رینولدز 
	مشهود است. 
، ضریب پسای کل ایرفویل حاصل از معادلات ۵و  ۴در نمودارهای 

و  ۲۷/۰×۶۱۰فویل و فلوئنت برای دو عدد رینولدز  ، ایکس۷و  ۶
  نمایش در آمده است. به ۴۱/۰×۶۱۰

شود که نتایج حاصل از فلوئنت و استنتاج می ۵و  ۴از نمودارهای 
فویل مطابقت مطلوبی در دو عدد رینولدز مذکور با یکدیگر ایکس

شده توسط فلوئنت اندکی بینیدارند. مقدار ضریب پسای پیش
کامل  فویل است زیرا فلوئنت از حلتر از ایکسبیشتر و البته دقیق

معادلات ناویر استوکس و لایه مرزی، مقدار ضریب پسا را محاسبه 
مخصوص  مهندسی افزارنرمفویل، نماید در حالی که ایکسمی

در قسمت آنالیز خود از آنالیز و طراحی ایرفویل بوده و این برنامه 
استفاده کرده و سپس با استفاده از  ٢روش پنل با دقت مرتبه 

اصلاحات لایه مرزی و جدایش را در مورد  بانک نتایج تجربی،
  کند. ها اعمال میایرفویل

های سرعت ، ضریب پسای ایرفویل بدون احتساب ترم٧در معادله 
های سرعت اغتشاشی با احتساب ترم ٦اغتشاشی و در معادله 

شود ملاحظه می ٥و  ٤محاسبه شده است. با مشاهده نمودارهای 
درجه)، تطابق و همخوانی ٨تر از که در زوایای حمله پایین (کم

نتایج حاصل از فلوئنت و و  ٧مناسبی بین نتایج حاصل از معادله 
فویل برای دو عدد رینولدز برقرار است. نکته جالب توجه این ایکس

های سرعت اغتشاشی در زوایای حمله است که با احتساب ترم
شود و خطا وارد پایین، از دقت محاسبه ضریب پسا کم می

وجود شود زیرا اختلاف بین نتایج عددی و تجربی بهاسبات میمح
آید. لذا در زوایای حمله پایین برای دو عدد رینولدز مذکور اگر می

جهت استخراج ضریب پسای ایرفویل استفاده شود،  ۷از معادله 
نتایج تجربی و عددی همخوانی و مطابقت مطلوبی خواهند 

  داشت. 
شدن درجه) با توجه به مغشوش۸ر از در زوایای حمله بالا (بیشت

های سرعت اغتشاشی نمودن ترمجریان در ناحیه دنباله، عدم لحاظ
بعد منجر به ایجاد اختلاف بین نتایج عددی و تجربی در سه
شود که تفاوت قابل مشاهده می ۵و  ۴شود و در نمودارهای می

و ضریب پسای  ۷توجهی بین ضریب پسای حاصل از معادله 
منظور وجود آمده است. بهفویل بهاز فلوئنت و ایکسحاصل 

افزایش دقت محاسبه تجربی ضریب پسای ایرفویل در زوایای 
بعد را در های سرعت اغتشاشی در سهبایست ترمحمله بالا، می

محاسبه ضریب پسا منظور کرد (ماهیت جریان توربولانس 
ان را بعدی است و باید در این محدوده زوایای حمله، جریسه
اعمال شده است و در  ۶بعدی فرض کرد). این امر در معادله سه

شود که ضریب پسای تجربی حاصل ملاحظه می ۵و  ۴نمودارهای 
فویل نزدیک به ضریب پسای حاصل از فلوئنت و ایکس ۶از معادله 

گر افزایش دقت در ) که این نشان۷شده است (در قیاس با معادله 
یل است. لذا برای زوایای حمله بالا در محاسبه ضریب پسای ایرفو

استفاده شود  ۶دو عدد رینولدز مذکور، در صورتی که از معادله 
های سرعت اغتشاشی لحاظ شود)، نتایج تجربی به نتایج (ترم

تر خواهد شد که بیانگر افزایش دقت در محاسبه عددی نزدیک
  ضریب پسا است. 

  

  
بر روی  ۶های یک و دو معادله ترمبررسی ضریب پسای حاصل از ) ۲نمودار 

  ۲۷/۰×۶۱۰برای عدد رینولدز  ۷ضریب پسای حاصل از معادله 

  

  
بر روی  ۶های یک و دو معادله بررسی ضریب پسای حاصل از ترم) ۳نمودار 

  ۴۱/۰×۶۱۰برای عدد رینولدز  ۷ضریب پسای حاصل از معادله 

  

  
فویل و ، ایکس۷و  ۶ ضریب پسای کل ایرفویل حاصل از معادلات) ۴نمودار 

  ۲۷/۰×۶۱۰فلوئنت برای عدد رینولدز 

  

  
فویل و ، ایکس۷و  ۶ضریب پسای کل ایرفویل حاصل از معادلات ) ۵نمودار 

  ۴۱/۰×۶۱۰فلوئنت برای عدد رینولدز 
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درجه)، جریان حول ایرفویل ۸در زوایای حمله اندک (کمتر از 
درجه به بالا، ۸صورت آرام و دوبعدی است. در زوایای حمله به
شدن و همچنین جدایش جریان از روی ایرفویل، علت مغشوشبه

بعدی فرض شود و ماهیت جریان دیگر دوبعدی نیست و باید سه
بعد برای این محدوده زوایای های اغتشاشی در سهترم سرعت

حمله در نظر گرفته شود. به همین علت است که در زوایای حمله 
های بعدی فرض و ترمصورت سهان را بهدرجه به بالا وقتی جری۸

کنیم، همخوانی مطلوبی بعد محاسبه میسرعت اغتشاشی را در سه
افتد. بین نتایج حاصل از تونل باد و نتایج عددی اتفاق می

شود که در زوایای ملاحظه می ۵و  ۴همچنین در نمودارهای 
رض بعدی فصورت سهدرجه)، اگر جریان به۸حمله پایین (کمتر از 

بعد محاسبه شود، مقدار های سرعت اغتشاشی در سهشود و ترم
شود و اختلاف بین نتایج عددی ضریب پسای بیشتری حاصل می

توان بدین صورت گفت که جهت دهد. پس میو تجربی روی می
افزایش دقت محاسبه تجربی ضریب پسای ایرفویل در زوایای 

ی فرض کرد و در حمله اندک باید جریان حول ایرفویل را دوبعد
های بعدی در نظر گرفت و ترمزوایای حمله بالا، جریان را سه

بعد محاسبه کرد تا دقت و همخوانی سرعت اغتشاشی را در سه
قابل قبولی بین نتایج عددی و تجربی برقرار شود. لازم به ذکر 
است که در کدهای عددی، هنگام انتخاب مدل توربولانسی، 

ی سرعت اغتشاشی (در صورت هاصورت خودکار ترمبه
بعد برای محاسبه نیروی پسا ایرفویل شدن جریان) در سهمغشوش
  شود.اعمال می

اثر عدد رینولدز بر روی ضریب پسای تجربی ایرفویل حاصل از 
نمایش در به ۶، در نمودار ۱۹در زوایای حمله صفر الی  ۶معادله 

عدد رینولدز شود که افزایش ملاحظه می ۶آمده است. از نمودار 
شود زیرا با افزایش عدد باعث کاهش ضریب پسای کل ایرفویل می

شود و همچنین اُفت تر میرینولدز، ناحیه دنباله ایرفویل کوچک
خواهد سرعت نیز کمتر  هایپروفیل مومنتوم و میزان بازشدگی

بود. این امر منجر به کاهش ضریب پسای ایرفویل با افزایش عدد 
  د.رینولدز خواهد ش

  

  
  اثر عدد رینولدز بر روی ضریب پسای ایرفویل) ۶نمودار 

  

  تحلیل ناحیه دنباله ایرفویل
استفاده  ١٠و  ٩برای محاسبه اختلاف فشار و سرعت از معادلات 

  شده است.
)٩(  ∆ܲ ൌ ሾሺ ௧ܲ௢௧௔௟ െ ஶܲሻ െ	ሺ ௦ܲ௧௔௧௜௖ െ ஶܲሻሿ  

ݑ  )١٠( ൌ ට
ଶሺ௉೅೚೟ೌ೗ି௉ೞ೟ೌ೟೔೎ሻ

ఘ
  

شود. در نتایج دنباله به همراه تحلیل آنها ارایه میاکنون 
نتایج پروفیل سرعت پشت مدل در زوایای حمله  ٩تا  ٧نمودارهای 

  مختلف و در دو عدد رینولدز مختلف آورده شده است.
  

  (الف)

  (ب)

  (ج)
بررسی افزایش زاویه حمله بر دنباله جریان در زوایای حمله؛ الف)  )۷نمودار 
عدد رینولدز درجه در ۱۹و  ۱۸، ۱۷درجه، ج) ۱۴و  ۱۲، ۱۰درجه، ب) ۸و  ۴صفر، 

۶۱۰×۲۷/۰  
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   ۱۳۹۹مرداد ، ۸، شماره ۲۰دوره                                                                                                                                                            پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس - ماهنامه علمی

  (الف)

  (ب)

  (ج)
بررسی افزایش زاویه حمله بر دنباله جریان در زوایای حمله الف)  )٨نمودار 
عدد رینولدز درجه در ١٩و  ١٨، ١٧درجه، ج) ١٤و  ١٢، ١٠درجه، ب) ٨و  ٤صفر، 

٤١/٠×٦١٠  

  (الف)

  (ب)

  (ج)
بر دنباله جریان در زاویه حمله؛ الف)  بررسی اثر افزایش عدد رینولدز )٩نمودار 

  درجه١٩، ج) ١٧، ب) ٨

  
 ٢٧/٠×٦١٠برای دو عدد رینولدز  ٨و  ٧همان گونه که در نمودارهای 

نشان داده شده است، با افزایش زاویه حمله، منحنی  ۴۱/۰×۶۱۰و 
میزان سرعت به سمت بالای عرض تونل کشیده شده و همچنین 

دهنده سرعت زیادتر شده است که این نشان هایبازشدگی پروفیل

D
is

ta
n

ce
 (

cm
)
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شدن جریان، افزایش اُفت مومنتوم، مرزی، معکوس رشد لایه
. دلایل در این ایرفویل است جدایش جریانواماندگی استاتیکی و 

ش جریان، ناشی از شود که جدایها این گونه بیان میاین پدیده
دو عامل تنش برشی و گرادیان فشار معکوس است. در نزدیکی 

روی در سیال و اندلیل وجود گر های ایرفویل تنش برشی بهدیواره
گیرد. اثر این تنش شرط عدم لغزش سیال بر روی دیوار شکل می

صورت نیروی مقاوم در برابر میدان جریان برشی (اصطکاک) به
تواند منجر به پدیده جدایش شود. شود که نهایتاً میظاهر می

وقوع جدایش منجر شود وجود تواند بهپدیده دیگری که می
وس (نامطلوب) است. در این وضعیت فشار گرادیان فشارهای معک

دست جریان بیش از فشار در بالادست جریان خواهد بود در پایین
و در نتیجه این گرادیان فشار معکوس منجر به کندشدن حرکت 

شود، طوری که در نقطه جدایش سرعت برابر صفر جریان می
شود و سیال به سمت شود و سپس جهت جریان معکوس میمی

منظور بررسی اثر عدد رینولدز یا نماید. بهفشار حرکت میمناحیه ک
های سرعت متوسط در مقادیر مختلف سرعت جریان آزاد پروفیل

همان نشان داده شده است.  ۹رینولدز در کنار یکدیگر در نمودار 
و  ۲۷/۰×۶۱۰در مقایسه دو عدد رینولدز  ۹گونه که در نمودار 

قرارگیری دنباله متناظر با  نشان داده شده است، محل ۴۱/۰×۶۱۰
دنباله پشت ایرفویل با افزایش عدد رینولدز  محل اُفت سرعت است.

 و همچنین اُفت مومنتوم و میزان بازشدگییابد کاهش می
خواهد بود که این امر منجر به  سرعت نیز کمتر هایپروفیل

 کاهش ضریب پسای ایرفویل با افزایش عدد رینولدز خواهد شد.
ب پیدا است، این  -۹الف و  -۹ای که در نمودارهای نکتههمچنین 

درجه تاثیر ۱۷تر از زاویه حمله است که افزایش عدد رینولدز پایین
چندانی بر پهنای دنباله نداشته است که این امر گویای تغییرات 

  بسیار کم اُفت مومنتوم در این زوایای حمله است.
  

  گیرینتیجه
یک ایرفویل مقطع توربین باد ناحیه دنباله و ضریب پسای 

صورت تجربی در دو عدد رینولدز مختلف مورد بررسی واقع شد. به
های سرعت ضریب پسای تجربی ایرفویل با فرض درنظرگرفتن ترم

اغتشاشی و همچنین درنظرنگرفتن آنها محاسبه شد و با نتایج 
فویل و فلوئنت مورد قیاس قرار گرفت. از انجام حاصل از ایکس

ها، نتیجه گرفته شد که جهت افزایش دقت محاسبه یشآزما
تجربی ضریب پسای ایرفویل در زوایای حمله اندک، باید جریان 

صورت آرام است حول ایرفویل را دوبعدی فرض کرد (زیرا جریان به
های اغتشاشی سرعت نیست) ولی در و جریان آرام حاوی ترم

جریان، باید شدن و جدایش علت مغشوشزوایای حمله بالا به
بعدی در نظر گرفت (زیرا ماهیت جریان توربولانس جریان را سه

بعد محاسبه های سرعت اغتشاشی را در سهبعدی است) و ترمسه
کرد تا دقت و همخوانی قابل قبولی بین نتایج عددی و تجربی 

بعدی جریان برقرار شود. در زوایای حمله پایین نیازی به فرض سه
بعدی جریان، خطا وارد محاسبات ض سهنیست (در صورت فر 

توان از فرمولاسیون محاسبه نیروی پسا که در آن شود) و میمی
)، استفاده کرد ۷شوند (معادله های سرعت اغتشاشی لحاظ نمیترم

  که دقت مناسبی در این محدوده زوایای حمله خواهد داشت.
  

جناب آقای دریغ استاد راهنمای عزیز از زحمات بیتشکر و قدردانی: 
صمیمانه تقدیر و  داوریهای مفید آقای دکتر و مشاوره سلطانیدکتر 

  آید.تشکر به عمل می
نمایند که در زمان ارسال این مقاله نویسندگان تعهد میتاییدیه اخلاقی: 

برای این نشریه، برای هیچ نشریه ایرانی و غیرایرانی دیگری ارسال نشده 
  برای نشریه دیگری ارسال نخواهد شد.است و تا تعین تکلیف قطعی، 

هیچ گونه تعارض منافعی بین هر یک از عوامل تعارض منافع: 
  کننده وجود ندارد.مشارکت

پژوهشگر اصلی حسین ملکی (نویسنده اول)، غلامسهم نویسندگان: 
)؛ %۳۰(پژوهشگر اصلی )؛ سیاوش طباطباییان (نویسنده دوم)، ۳۰%(

)؛ علیرضا %۲۰(پژوهشگر کمکی م)، محمدرضا سلطانی (نویسنده سو
  .)%٢٠( پژوهشگر کمکیداوری (نویسنده چهارم)، 

شریف دانشکده هوافضا ها از طرف دانشگاه صنعتیهزینهمنابع مالی: 
  تامین شده است.

  
  فهرست علایم

Re	عدد رینولدز	
Cd	ضریب پسای ایرفویل	

  ایسرعت لحظه	ሺ࢚ሻ࢙࢛࢕ࢋ࢔ࢇ࢚࢔ࢇ࢚࢙࢔࢏ࢁ
ഥࢁ   شده در زمانگیریمتوسطسرعت 		

u1	سرعت بالادست ایرفویل  

u2	دست ایرفویلسرعت پایین  

x	محور افقی  

y	محور عمودی  
࢟

ࡴ
  گیریبعدشده انتگرالبازه بی		

  فشار استاتیک در مجاورت ناحیه دنباله		ࢋ,࢙ࡼ
  فشار استاتیک درون ناحیه دنباله		࢝,࢙ࡼ

  فشار دینامیکی		ࢗ
  شده در زمانگیریدینامیکی متوسطفشار 		ഥࢗ

ᇱഥࢗ   فشار جنبشی		

࢛	ഥ , ഥ࢜, ഥ࢝   های اغتشاشی در سه جهت محورهای مختصاتیسرعت		

࢛ஶ		سرعت جریان آزاد  

  فشار محیط		ஶࡼ

  فشار کل		࢒ࢇ࢚࢕࢚ࡼ

  فشار استاتیک		ࢉ࢏࢚ࢇ࢚࢙ࡼ
	علایم یونانی
  تانسور تنش		࣎

ρ چگالی	
μ	لزجت دینامیکی  
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