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Abstract The dynamic response of a natural laminar flow airfoil 
undergoing harmonic small-amplitude pitching oscillations is 
investigated using Large-eddy simulations with a chord-based 
Reynolds number of Re = 750;000. Throughout the pitch cycles, 
large changes in the transition point are seen as well as trailing-
edge separation. This leads to a nonlinear response of the 
aerodynamic forces. Although the nature of the flow is highly 
nonlinear, the development of the boundary layer over the airfoil 
surface can be modeled using a simple phase-lag concept which 
suggests a quasi-steady evolution of the boundary layer. Based 
on this phase-lag assumption, a simple new empirical model is 
developed which agrees very well with the measured 
experimental data. With the aid of this model, the primary source 
of non-linearities in the unsteady aerodynamic forces is 
identified to be the quasi-steady term, which can be evaluated 
from the static airfoil characteristics. The strength of this 
remains unchanged with the variation of reduced frequency, but 
the harmonic term's strength, which models the unsteady effects, 
increases with increasing frequency. 
Key words: laminar flow, large eddy simulation, pitching 
oscillation, unsteady response 
 

1. Introduction 
The main characteristic of classical theories in unsteady 
aerodynamics of airfoils is the assumption of linearity. 
Recent experiments on wings with laminar flow in the 
transonic and subsonic regime show the nonlinear 
behavior of aerodynamic forces in particular ranges of the 
angle of attack for simple harmonic pitching oscillation, 
which is attributed to the free displacement of the 
transition location on the suction side of the airfoil. In 
static tests in the same range of angle of attack, the slope 
of the normal force coefficient in terms of the angle of 
attack also shows a strong deviation from the linear 
behavior. The boundary layer role on the wing is ignored 
in classical theories because of the assumption of inviscid 
flow, which is unsuitable for unsteady airfoils. The current 
research aims to investigate the behavior of the unsteady 
laminar boundary layer during the low-amplitude pitching 
oscillation. The focus is on understanding the unsteady 
changes of the laminar to turbulent transition location and 
its role in determining the nonlinear response of unsteady 
forces. The investigation is carried out on a natural laminar 
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2. The Unsteady Response 
First, the range of desired parameters for numerical 
simulation should be determined. The static response 
curve obtained by the experiments and the XFOIL tool in 

5

cRe 7.5 10  is linear in the range of 3   and in 

3.4 , the static coefficients deviate from the linear 

trend and the 
lC  decreases with the increase of  . In the 

same interval, a drastic change is seen in the curve slope 
of the transition position. 

For the dynamic motion, LES numerical simulation was 
performed by Nek5000 open-source code on a structured 
grid. For pitching oscillation, the motion equation is 

0 0 0(t) sin( (t t ) )        where, 
0 3.4  , 

1   and k b / U 0.4  . Results show that the 

temporal changes of the lift coefficient, the pitching 
moment coefficient, and the drag coefficient are almost 
periodic. The deviation of the curves from the pure 
sinusoidal form represents the non-linear behavior in the 
aerodynamic response. 

The transition position variation versus the instantaneous 
angle of attack is shown in Fig. 1 (right). It shows the 
asymmetric states of the flow between the pitching motion 
in the upstroke and downstroke phases. This graph can be 
transformed using the concept of phase lag in which the 
boundary layer development is examined in terms of the 

effective angle of attack 
e . It has a difference in phase 

with the instantaneous  , which means that the boundary 

layer adapts to the change of the flowfield in a quasi-steady 
mode, but with a delay compared to the motion of the 
airfoil. Its equation can be considered as 

e 0 0 0 lag(t) sin( (t t ) )         where 
lag  is the 

phase lag between the effective and instantaneous angles 
of attack. Figure 1 (left) shows the variation of the 
transition point in terms of the effective angle of attack 

calculated where the phase lag is 
lag 1.06   . The closed 

loop appearing in 
trx / c  plane becomes roughly a 
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single line when displayed in 
tr ex / c  plane. Therefore, 

the hysteresis-type behavior observed with respect to   

can be almost completely explained by the concept of 
phase lag, and hysteresis is almost absent in the plane with 

phase lag 
tr ex / c . Also, the changes with respect to 

e  

are in good agreement with the XFOIL results for the static 
transition graph (black line). 

 
Fig. 1: Variations of the transition position calculated by the 

empirical model: right) versus the instantaneous angle of attack, 

left) versus the effective angle of attack. 
 

3. Unsteady Empirical Model 
Considering the relationship between the unsteady 
boundary layer evolution and the dynamics of the phase 
lag, an empirical model is constructed in which the 
aerodynamic forces are divided into two components 
representing dynamic effects and quasi-steady effects. To 
account for the nonlinear behavior, it is assumed that the 
boundary layer grows in a quasi-steady process (but with 
a phase lag) during the pitching cycle. The amount of the 
quasi-steady component should be calculated using an 
experimentally extracted static curve. It is assumed that the 
nonlinear behavior in unsteady aerodynamic forces is 
completely due to the quasi-steady term and all dynamic 
effects can be modeled by a linear harmonic term. The 

empirical model is   emp

l 1 lC (t) A sin( t ) C t      , 

where    0 lagt sin t       . The model includes 

three parameters that are independent and must be 

determined: 1A  represents the strength of the fully 

harmonic dynamic term, phase lag/lead   of the harmonic 

term, and 
lag  denotes the phase lag associated with the 

quasi-steady term. 
Figure 2 shows the least-squares fit of the empirical 

model to the experimental results obtained at 
6

cRe 1.0 10  , mean angle of attack 
0 3.8  , pitch 

amplitude 1  , and various reduced frequencies (k). 

The dots show the experimental data and the lines show 
the model’s least squares fit. The model has been 
examined with various combinations of reduced 
frequencies and mean angles of attack and a good match is 
observed for all investigated cases, even for a few cases 

with a relatively large reduced frequency, k 0.4 . But for 

high frequencies, the contribution of the harmonic term is 
dominant and the relative nonlinear behavior becomes 
weak. 

 

4.Conclusion 
For a natural laminar airfoil, simulations of unsteady flow 
revealed a nonlinear behavior for the aerodynamic 
coefficients, while the development of the unsteady 
boundary layer caused substantial changes in the transition 
location. Using the simple concept of phase lag, the 
temporal variation of the transition can be associated with 
the static transition location curve. It means that the 
evolution of the boundary layer in time can be assumed to 
have a quasi-steady nature. An unsteady empirical model 
was introduced based on this concept to interpret the 
nonlinear behavior seen in the unsteady response of a 
laminar airfoil. The empirical model is in good agreement 
with experimental data for several different reduced 
frequencies and shows that for low-amplitude pitching 
oscillations, the main source of nonlinear behavior in 
unsteady aerodynamic coefficients originates from the 
quasi-steady term, which can be evaluated from the static 
airfoil characteristics. The strength of the quasi-steady 
term remains constant with reduced frequency changes, 
but the harmonic term that models the unsteady effects 
increases with the increase of the reduced frequency. 

 

 
Fig. 2: Least-squares fitting of the unsteady empirical model to the data of experiment at   6

Re 1.0 10 . 
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 مقاله پژوهشي
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بزرگ با  هایهگرداب یسازیهبا استفاده از شب ،یردگیقرار م دامنهکم پیچشی هماهنگ که تحت نوسانات یعیآرام طب  یانجر یرفویلا یک ینامیکیپاسخ د  چکیده
شود. یممشاهده فرار  هلب جدایش در ینو همچن موقعیت گذرشدر  زیاد ییراتتغ ،پیچشی یهاچرخه طی. در شده استانجام  750.000بر وتر  یمبتن ینولدزعدد ر

توان با استفاده یرا م یرفویلسطح ا یرو یمرز یهاست، تکامل لا خطییرغ یاربس یانجر یتچه ماه شود. اگریم یرودینامیکیآ یروهاین خطییرمنجر به پاسخ غ ینا

توسعه  یدجد هساد مهندسیمدل  یکفاز،  یرخأفرض ت یندهد. بر اساس ایم پیشنهادرا  یمرز هیلا پایایتکامل شبه که کرد یسازمدل تأخیر فاز مفهوم ساده یکاز 
 یرودینامیکیآ یروهایدر ن خطییرغ رفتار هیمنبع اولعنوان  به یاپاشبه هجملمدل،  ینبا کمک اشده مطابقت دارد.  یریگهانداز یتجرب یهابا داده یداده شده که به خوب

ماند، اما یم یباق ییربدون تغ یافتهفرکانس کاهش ییربا تغجمله  ینشود. قدرت ا استخراج یکاستات یرفویلا هایمشخصهاز  تواندیکه م شودیم شناسایی یاناپا
 .یابدیم یشفرکانس افزا یشکند، با افزایرا مدل م یاکه اثرات ناپا نوسانیقدرت عبارت 

 

 .، پاسخ ناپایانوسان پیچشیهای بزرگ، سازی گردابهجریان آرام، شبیه  کلیدی هایواژه

 

 مقدمه
 هر دههای دوبعدی دمفاهیم بنیادی آیرودینامیک ناپایای ایرفویل

کارمن و ون [3]، تئودورسن [2]با تحقیقات گلاورت  [1] 1930

ای برای درک بنا نهاده شد که مبانی ریاضی اولیه [4]و سیرز 

هم آورد. تأیید تجربی ناپذیر چسبیده فراهای ناپایای تراکمجریان

هایی را روی صورت گرفت که آزمایش [5]آن توسط هافمن 

و حرکت انتقالی انجام  نوسان پیچشیهای فروصوت با ایرفویل

های نظری بینیهای تجربی و پیشداد و تطابق خوبی بین داده

های ناپایا در مراجع مروری بر این تئوریتئودورسن مشاهده کرد. 

موجود است. ویژگی اصلی این  [6]و  [1]مختلفی از جمله 

های طی بودن است که به عبارتهای کلاسیک، فرض ختئوری

انجامد و برای ریاضی برای نیروهای آیرودینامیکی ناپایا می هساد

یر هایی نظبا ظهور چالش. [1]مهندسان طراح ویژگی جذابی است 

اوری نآیرودینامیک به سمت ف هگرمایش جهانی، تمرکز جامع

                                                           
 .باشدمی 23/2/1403پذیرش آن  تاریخ و  25/12/1402مقاله  دریافت تاریخ *

 :hossein.ansarian@gmail.com Email دکترای مهندسی هوافضا، مجتمع تحقیقات هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهران.( نویسنده مسئول، 1)

  .تهران یقاتواحد علوم و تحق ی،دانشگاه آزاد اسلام ی،مهندس یگروه هوافضا، دانشکده فن یاردانش( 2)

هایی را در که پرسش [7]هایی با جریان آرام معطوف شده بال

 های با جریان آرام طبیعیایرفویلمورد رفتار آیروالاستیک 

ای در خصوص تقریبا  مطالعه 2011انگیزد. تا سال برمی

. اولین مطالعات در بود انجام نشدههای آرام آیروالاستیک ایرفویل

انجام  [9]و هبلر و همکاران  [8]ط مای و هبلر ساین حوزه تو

 های با جریان آرام در رژیم گذرهای آنها بر روی بالشد. آزمایش

نوسان خطی نیروهای آیرودینامیکی را برای صوت، رفتار غیر

ساده نشان داد. دلیل چنین رفتاری به حرکت  هارمونیک پیچشی

گذرش روی سطح مکش بال نسبت داده شد. وقتی  لآزاد مح

 هنزدیک لب نوار زبرآنها گذرش روی سطح بال را با استقرار یک 

پوشی شد. این خطی قابل چشم، رفتار غیرنگه داشتندحمله ثابت 

. این بودن در جریان فروصوت هم مشاهده شدغیرخطی 

هایی شد که آزمایش [10]بخش مطالعات لوکات الهامها پژوهش

یک ایرفویل آرام در جریان هارمونیک  حرکت پیچشیرا روی 

https://mechanic-ferdowsi.um.ac.ir/article_45189.html?lang=fa
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شدیدی را برای ضریب غیرخطی فروصوت انجام داد. او نیز رفتار 

کوچک مشاهده کرد.  هبا دامن نوسان پیچشینیروی عمودی در 

میزان انحراف ضرایب وابسته به  بر اساسغیرخطی  رفتار قدرت

خالص تعیین  هارمونیکشده نسبت به پاسخ  گیریزمان اندازه

حمله،  ههم با ثابت نگاه داشتن محل گذرش در نزدیکی لب شد. باز

 هتنها برای گسترغیرخطی به نظر ناپدید شد. رفتار غیرخطی  رفتار

های استاتیک در حمله پدیدار شد. وقتی آزمایش همعینی از زاوی

نیروی عمودی  حمله انجام شد، شیب ضریب هزاوی ههمان گستر

حمله هم انحراف شدیدی را نسبت به رفتار خطی  هحسب زاوی بر

نشان داد. پیدایش این رود، ایرفویل نازک انتظار می هکه از نظری

های دهد که نظریهرفتارهای غیرخطی به طور واضح نشان می

هایی با جریان آرام کلاسیک برای توصیف رفتار ناپایای ایرفویل

های ها در مورد ایرفویلاز آنجا که پژوهشتند. طبیعی مناسب نیس

گذرش به عنوان یکی از عوامل مؤثر  موقعیت آرام به حرکت آزاد

مرزی به طور  هفضایی لای هبر این رفتارها اشاره دارند، توسع

های مشخص نقش مهمی در دینامیک ناپایا دارد. در نظریه

بودن  غیرلزجمرزی روی ایرفویل با فرض  هکلاسیک، از نقش لای

های چه آزمایش اگرشود. نظر می زمان با شرط کوتا( صرف)هم

تواند فرضی منطقی باشد، نشان داد که این می [5]هافمن  هاولی

 های آرام ناپایا مناسب نیست.واضح است که برای ایرفویل

مرزی آرام ناپایا حین  ههدف پژوهش حاضر بررسی رفتار لای 

یک ایرفویل آرام است. تمرکز کار بر روی  هدامنکم نوسان پیچشی

گذرش آرام به آشفته و نقش آن در  هدرک تغییرات ناپایای نقط

نیروهای ناپایا است. بررسی بر روی یک غیرخطی تعیین پاسخ 

5وتر  هایرفویل آرام طبیعی در عدد رینولدز بر پای

cRe 7.5 10  

 ED36F128ه در این کار انجام شده است. ایرفویل استفاده شد

ین ایرفویل )شکل درجه است. هم 8/13پ با انحراف فل [10,11]

های آیروالاستیک ناپایا استفاده در آزمایش [10]( توسط لوکات 1

عدد رینولدز یکی از پارامترهای کلیدی در تعیین شده است. 

محاسباتی کل است.  همحاسباتی و در نتیجه هزین هشبک هانداز

های دهد که مشخصههای لوکات نشان میزمایشهای آداده

اعداد  هشده در باز آیرودینامیک ناپایا برای ایرفویل انتخاب

ماند. از لحاظ کیفی بدون تغییر می 750.000-1.000.000رینولدز 

5بنابراین، عدد رینولدز 

cRe 7.5 10   برای هدف پژوهش

 رسد.حاضر به قدر کافی بزرگ به نظر می
 

 
 

 درجه 8/13فلپ  هبا زاوی ED36F128ایرفویل آرام   1شکل 

 [12]ای با دقت پایین پیشتر توسط نگی و همکاران نتایج اولیه 
های تجربی مشابهی با تمرکز بر گزارش شده است. بررسی

های گذرش روی ایرفویلی با شرایط جریان ناپایا توسط مشخصه

5در ]13[استادر و همکاران 

cRe 4.15 10   انجام شده و
مرزی،  همحل گذرش در لای جاییپیدایش یک مود جدید جابه

 ههای لاینوسان با فرکانس بالا مشاهده شد. رفتار مشخصه هنگام

حمله برای  هلب همرزی ناپایا نظیر گذرش، جدایش و انفصال گرداب
تر توسط لی و ایینایرفویل ناپایا در اعداد رینولدز خیلی پ

ناپایا و به طور  هشد. آنها چندین جنب بررسی [14]رونتاکس ژ

های کاهش در فرکانس خاص اهمیت اثرات تأخیر زمانی حتی
 کم را گزارش کردند.  هیافت

تنظیمات محاسرررباتی و برخی   حاضرررر، همقال در بخش دوم 
شود که  میه ئاراسازی عددی برای یک ایرفویل ثابت  نتایج شبیه 

نا می         هپای   نهد. در بخش  انتخاب پارامترها را برای موارد ناپایا ب
ش چهارم از دیدگاه شود و در بخمیه ئاراسوم نتایج حالت ناپایا 

به دسرررت آمده از نتایج ناپایا برای سررراخت یک مدل تجربی           
ستفاده می  های تجربی به دست آمده توسط   شود که برخی داده ا

صه و نتیجه لوکات را توضیح می  پنجم گیری در بخش دهد. خلا
 آمده است.

 

 سازي ایرفویل ثابتشبيه
 پارامترها انتخاب

رفویل با جریان آرام طبیعی، لازم پاسخ دینامیک ای هبرای مطالع
تخب تعیین استاتیک من هاست که شرایط جریان برای زوایای حمل

 همحاسباتی و محدود کردن گستر هشود. برای کاهش هزین
های تجربی لوکات استفاده و همچنین محاسباتی پارامترها، از داده

انجام شده است.  XFOIL [15]مرزی  هبا استفاده از کد لای

غیرخطی دینامیکی زمانی  رفتار دهد کهمطالعات پیشین نشان می
گذرش روی سطح مکش  هموقعیت نقطشود که مشاهده می
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چنین علاوه، لوکات هم . به[10-8] آزادانه حرکت کندایرفویل 
یک انحراف در ضرایب آیرودینامیکی استاتیکی نسبت به مقادیر 

ی مورد نظر باید سبب پارامترها هگستریافت. بنابراین،  غیرلزج
یک تغییر سریع در موقعیت گذرش شود و ضرایب آیرودینامیکی 

 در آن بازه منحرف شوند. غیرلزج هباید از نظری
منحنی پاسخ استاتیک به دست آمده برای ایرفویل با استفاده  
5در  XFOILاز 

cRe 7.5 10  های تجربی لوکات و نیز داده
نشان داده شده  (الف-2)در شکل  %1/0با شدت آشفتگی  [10]

های تجربی از لحاظ و داده XFOILچه محاسبات  است. اگر
5اندازه )و شیب در  ای حمله هزاوی ه( متفاوت هستند، گستر

 یافتد یکسان است. اختلاف کماتفاق می در آن که تغییرات کیفی
احتمالا  به دلیل اثرات انسداد تونل باد و بررسی نشده است، اما 

مرزی  هتواند در معادلات لایت که میفرار اس هرشد جدایش در لب

دو مورد منحنی  خطا ایجاد کند. در هر XFOILاستفاده شده در 
∘1 هپاسخ استاتیک در محدود < α < خطی است و در  ∘3

3.4  های استاتیک از روند خطی خود منحرف منحنی
-2)یابد. شکل کاهش می شوند و ضریب برآ با افزایش می
تغییرات موقعیت گذرش روی سطح مکش ایرفویل را بر  (ب

ای که رفتار در همان بازهدهد. نشان می XFOIL بینیاساس پیش
3.4شود )اهده میدر ضریب برآی استاتیک مشغیرخطی   ،)

وجود دارد. در تغییر شدیدی در شیب منحنی موقعیت گذرش 
1 هباز 3   موقعیت گذرش حرکت بسیار آرامی به سمت ،

3.4بالادست دارد، اما برای   حرکت به سمت بالادست ،
دو کمیت  شود. هرتر میله خیلی سریعحم هافزایش زاوی نسبت به

حمله را نشان  هیکسانی از زاوی هشده در اینجا محدود بحث
3.4در آن مورد انتظار است )غیرخطی دهند که رفتار می  .)

3.4بنابراین،   متوسط نوسان تعریف  هحمل هعنوان زاویبه
های لوکات منظور تطابق با آزمایش به پیچش هشود. دامنمی

توان به ناپایا را می حرکت پیچشیشود. کوچک انتخاب می
 بیان کرد: (1) هصورت معادل

 

(1 )                          
0 0 0(t) sin( (t t ) )       

 

که در آن  
0 3.4   1، متوسرررط هحمل  هزاوی  هدامن 

شبیه  رفمع tای نوسان،  فرکانس زاویه ، پیچش سازی،   زمان 

0t و  حرکت پیچشرریآغاز  زمان
0  فاز اولیه در آغاز نوسرران

مختلف  ههای ایرفویل استاتیک در زوایای حملسازی است. شبیه  
تأیید شررود و اطمینان حاصررل   XFOILبینی انجام شررده تا پیش

های عددی گرفته  سازیشبیهشود که تغییرات موقعیت گذرش با 

 شود.می

 

 

 
 )الف(                                                                    )ب(

 

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

 حمله هگذرش با زاوی هنقط ب( نیروی عمودی و
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 روش عددي
سازی اند که شبیهای تنظیم شدهگونه های عددی بهسازیشبیه

ت بالا روی دیواره را برای قبا د (LESگرداب بزرگ )
سازی توسط اجرا کنند. شبیه حال پیچشهای ثابت و در ایرفویل
 [16]که توسط فیشر و همکاران  انجام شده Nek5000باز کد متن

سازی جریان حول و توانایی آن برای شبیه است توسعه داده شده
اسباتی با استفاده مح ه. شبک[17]ایرفویل توسط تأیید شده است 

سازمان  تولید شده که با ANSYS ICEM CFD 19.0افزار ز نرما
سازی عددی در . شبیهو در نزدیکی سطح ایرفویل متعامد است

بندی یک فرمول
n n 2P P  ای جمله با استفاده از نمایش چند

 -. معادلات ناویر[18]مرتبه نهم برای سرعت تنظیم شده است 
 [19]لاگرانژی دلخواه -ز چارچوب اویلریبا استفاده ااستوکس 

و نقاط داخلی محاسبه شود. دستگاه  زشوند تا حرکت مرحل می
راستا با جریان هم xای تعریف شده که جهت گونهمختصات به

 هجهت جریان عرضی است. هم yدر جهت دهانه و  zآزاد، 
U، سرعت جریان آزاد cها با استفاده از طول وتر کمیت

و  
دو  هاند. مرزهای دوردست به اندازبعد شدهبی چگالی سیال 

مرز جریان  ایرفویل در هر جهت فاصله دارند و هحمل هوتر از لب
 فرار ایرفویل قرار دارد هدست لبچهار وتر پایین هخروجی به انداز

شکل با  . ورودی به صورت مرز جریان ورودی منحنی(3)شکل 
حمله طراحی شده است. عرض  هشعاعی ثابت دو وتر از لب هفاصل
محاسباتی در راستای دهانه  هدامن

zl 0.15c  است. شرط مرزی
روی مرزهای در راستای دهانه اعمال شده و شرط متناوب 

روی مرز خروجی اعمال شده  [20]خروجی پایدارساز انرژی 
شده با  گیریاستوکس متوسط-سازی ناویراست. یک شبیه

-SST k به همراه مدل آشفتگی انتقالی (URANSز ناپایا )رینولد

ω [21] ی دوردست و خروجی در هم برای همان حالت با مرزها
های میدان جریان وتر انجام شده است. داده 100 هفاصل

برای  URANSسازی شده با زمان از شبیه گیریمتوسط
استخراج  LESسازی شبیه هدامنهای متناظر مرزهای تموقعی

عنوان شرط مرزی دیریشله  شده بهاستخراجهای شود. این دادهمی
شود. آشفتگی جریان اعمال میروی مرزهای ورودی و دورست 

آزاد با شدت 
iT 0.1% شود به شرط مرزی دیریشله اضافه می

آشفتگی جریان آزاد مرزی را تحریک نماید.  هتا ناپایداری لای
مقیاس  وشود کارمن تولید میتوسط مودهای فوریه با طیف ون

ilطولی انتگرالی طیف  = به تنظیم شده است. این روال مشا 0.01
گذرش  هبرای مطالع [22]شلاتر و همکاران روالی است که توسط 

مرزی صفحات تخت توصیف شده است.  هجریان فرعی در لای

سازی توربین بادی توسط چنین برای شبیهاین روش هم
حال برای ایرفویل در  [17]و نگی و همکاران  [23]کلاوزبرگ 

 است. استفاده شده پیچش
 

 
 

 محاسباتی هشکل و ابعاد دامن  3شکل 

ستای وتر در تطابق با       تراکم  شبکه روی سطح ایرفویل در را
کند. شبکه با معیار زیر طراحی  مرزی تغییر می ههای لایمشخصه  

 شده است:
نداز  .1 xمش  ها 21  ،

wally 0.6   و
maxy 12      با تقری

در تمام سررطح مکش مقطع بال رعایت شررده اسررت. چون    
تراکم رود جریان روی سررطح فشرراری آرام باشررد، انتظار می

xدر جهت جریان  شبکه 27  .است 
0.1برای  .2 x / c 0.6  تنش برشی روی دیواره ،

w  از هر

های طولی کشی و فشاری برای تخمین مقیاسدو سطح م
نقاط شبکه بر  هشود. فاصللزجی در طول ایرفویل استفاده می

 های طولی ارزیابی شده است.اساس این مقیاس

xبرای  .3 / c 0.1 مقدار  هبیشرررین
w   روی سرررطح مکشررری

نقاط شرربکه در هر دو سررطح   هایرفویل برای تخمین فاصررل
 شود.مکشی و فشاری استفاده می

xبرای  .4 / c 0.6     سطح شار معکوس بزرگی روی  گرادیان ف
افتد که مقادیر مکشرری اتفاق می

w   را به میزان قابل توجهی
دهد. بنابراین، مقادیر کاهش می

w  از سطح فشاری برای هر

 شود.  دو سطح ایرفویل استفاده می
با باسررازمان اسررتفاده شررده که در راسررتای دهانه  هیک شرربک .5

zفواصل ثابت  12   در کل دامنه کشیده شده که از مقدار

 هبیشین
w .سطح مکش استخراج شده است 

ستفاده    واحدهای درونیسازی با  نرمالمعرف  علامت   با ا

های دادهاست.   u*و سرعت اصطکاکی    از لزجت سینماتیک  

شی دیواره از   صطکاکی      XFOILتنش بر سرعت ا برای تخمین 
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x/c در نوار زبراند. یک موضعی استخراج شده    ≈ قرار داده  0.1

هر دو سررطح  هدیوارآشررفته روی شررده تا مقادیر تنش برشرری  

صل    ست آید. برای تعریف فا دنباله  هنقاط در ناحی هایرفویل به د

ساس دیواره   ستند، معیار جدیدی مورد  که معیارهای بر ا معتبر نی

برای تخمین مقیاس   URANSهای  نیاز اسرررت. از این رو، داده 

شبکه        هدر ناحی ηطولی کولموگروف  ست.  شده ا ستفاده  دنباله ا

صل   دنباله به گونه هدر ناحی شده که فا میانگین نقاط  های طراحی 

1نزدیک )  هدر دنبال   < x/c < x( از معیار  2 / 10    پیروی

x/cکند. برای  می > نقاط در دنباله به آرامی افزایش       هفاصرررل   2

x/cان خروجی در مرز جری  طوری که نزدیک   یابد، به   می = 4 
Δx/ηمعیار  ≈  برقرار است. 25

 
 سازي ایرفویل ثابتنتایج شبيه

هایی با سازیحمله، شبیه هشده برای زاویانتخاب هبر اساس باز
انجام  پیچشی هامتناظر با سه نقطه از چرخه αایرفویل ثابت در 

، پیچشهای زوایای انتهایی چرخهشده است. دو نقطه متناظر با 
αیعنی  = 2. αو  ∘4 = 4. میانی  هسوم متناظر با زاوی هو نقط ∘4

3.4، یا به عبارتی پیچش هچرخ   هستند. ضریب فشار
شکل متوسط و تنش برشی مماسی دیواره برای این سه حالت در 

 Cpبرای نمودار توزیع  yاند. جهت محور نشان داده شده (4)
 Cpتوزیع  فشده است و بنابراین خطوط بالایی معرمعکوس 

توزیع ف رمعروی سطح مکش و خطوط پایینی 
pC  روی سطح
ایرفویل  هحمل هفشاری هستند. تغییرات زیاد گذرش بین سه زاوی

شود که افزایش تنش ( مشاهده میب-4)شکل طور واضح در  به
4.4برای برشی دیواره نزدیک وسط وتر را  دهد، نشان می

αدر حالی که برای  = 2. x/cاین در  ∘4 ≈ شود. دیده می 0.8
گذرش آرام به افزایش شدید تنش برشی دیواره ویژگی عمومی 

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

توان از تغییر جدایش جریان روی سطح مکش ایرفویل را هم می
2.4علامت تنش برشی مماسی فهمید. در   جدایش آرام ،

x/cدر  ≈ جریان در  هافتد که فورا  با چسبیدن دوباراتفاق می 0.7
3.4شود. برای چسبیده دنبال می هادامه جریان آشفت   جریان

ماند، اما جدایش جریان آشفته را برای کاملا  چسبیده می
4.4  توان در میx/c ≈  مشاهده نمود. 0.9

ای را که با معیار ای لحظهساختارهای گردابه (5)شکل  
2 

2.4شوند برای شناخته می ]24[   4.4و   نشان
توان با حضور ساختارهای ریزمقیاس نواحی آشفته را می دهد.می

های در مشخص است که گذرش در موقعیتتشخیص داد. 
افتد که حمله اتفاق می هراستای وتر بسیار متفاوتی برای دو زاوی

ساختارهای  تطابق دارد. (4)شکل  هبا نتایج تنش برشی دیوار
ریبا  سازی برای تقای برای هر دو حالت پس از اجرای شبیهلحظه

های اند. وقتی ناپایاییاستخراج شدهشش برابر زمان عبور جریان 
کند اولیه از میدان منتقل شوند، حالت کیفی کلی جریان تغییر نمی

  ماند.و موقعیت گذرش ثابت می

 

 
 )الف(

 
 

 
 )ب(

 

تنش برشی مماسی روی دیواره برای  ب( ضریب فشار والف(   4شکل 

 حمله هسه زاوی سازی ایرفویل ثابت درشبیه
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ای بر اساس معیار ای لحظهساختارهای گردابه  5شکل 
2  رنگ بر اساس(

 ثابت هحمل هسرعت جریان( برای دو زاوی

 پاسخ ناپایا
شده  توصیف نوسانبا  پیچشیهای ایرفویل با حرکت سازیشبیه

 نوسان به ای شود. فرکانس زاویهانجام می (1) همعادل توسط

kیافته برابر  فرکانس کاهشکه ای انتخاب شده گونه = باشد  0.4
kکه  b / U   وb  هدر نقط پیچشنصف وتر است. محور 

(x0, y0) = های لوکات واقع است که با آزمایش (0.35,0.034)

بعد نوسان برای فرکانس تناوب بی همطابقت دارد. دور [10]
Toscشده برابر  انتخاب هیافت کاهش = است )مقیاس زمانی  7.85

نرمال شده است(.  ∞c/Uجایی با مقیاس زمانی جابه
سازی حاصل از شبیه هبا شرایط اولی پیچشی یهاسازیشبیه

α هحمل هایرفویل ثابت در زاوی = 2. این نقطه شوند. آغاز می ∘4
از این  پیچشیو آغاز حرکت  بوده پیچش هچرخ هنمایانگر کمین

ای از مقدار صفر دهد که سرعت زاویهترین نقطه اجازه میپایین
گونه سرعت  هیچتدریج افزایش یابد. بنابراین، در آغاز حرکت  به

 هشود. حرکت نوسانی طبق معادلتحمیلی به ایرفویل اعمال نمی

با  (1)
0t 6.0  وφ

0
= −π/2 شود.توصیف می 

Nای مرتبه پایین )نوسان با یک چندجمله ههای اولیچرخه  =

تدریج تا بیشترین مقدار  ای بهچندجمله هشود و مرتب( اجرا می5

Nخود ) = تغییرات زمانی ضریب  (6)شکل یابد. ( افزایش می9
برآ 

lC پیچشی، ضریب گشتاور Cm  و ضریب پساCd  را طی دو
دهد. ضرایب تقریبا  متناوب بوده و آخر نوسان نشان می هچرخ

شود. های متوالی نوسان دیده نمیاختلاف بزرگی بین چرخه

وسی خالص نمایانگر رفتار ها از شکل سینانحراف منحنی
غیرخطی موجود در پاسخ آیرودینامیکی است. در اینجا پاسخ 

ضعیفی در ضرایب آیرودینامیکی ایجاد غیرخطی جریان رفتار 
 کند.می

توان با تنش برشی مرزی را می هزمانی لای -تغییرات مکانی 
-تغییرات مکانی (7)شکل ای روی دیواره تحلیل کرد. لحظه

زمانی 
wای در راستای دهانه روی ، متوسط تنش برشی لحظه

شده بیانگر دهد. مقادیر گزارشسطح مکشی ایرفویل را نشان می
مقادیر مماسی موضعی تنش برشی وارد بر سطح ایرفویل است. 

ای تیره در شکل، نواحی با تنش برشی بالا نواحی با رنگ قهوه

خیلی نزدیک به  هجز ناحی ن آشفته است )بهبوده که نشانگر جریا
مرزی بسیار نازکی دارد(. نواحی با رنگ آبی  هحمله که لای هلب

نمایانگر نواحی با تنش برشی خیلی کم یا منفی هستند. خطوط 

کانتورهای  رسیاه بیانگ
w جدایش جریان  هصفر هستند که نشان

 -های متناوبی در نمودار مکاناست. نواحی آشفته برجستگی
زمان پدید آورده که به معنی حرکت گذرش در طی فازهای 

گذرش  هفرار با تغییر در نقط هنوسان است. تغییرات در جدایش لب
ترین دستزمانی که گذرش در پایینآرام به آشفته همراه است. 

دهد، اما زمانی فرار رخ نمی هیش لبموقعیت خود واقع است، جدا
 جدا هترین موقعیت خود واقع است، ناحیکه گذرش در بالادست

آید. این با نتایج مطالعات پیشین مای و هبلر بزرگی پدید می هشد
تطابق دارند که پیشنهاد  [10]و لوکات  [9]هبلر و همکاران  [8]
به دلیل  بودن ضرایب آیرودینامیکیغیرخطی کنند بخشی از می

دو برش عمودی  (8)شکل دهد. گذرش رخ می محل حرکت آزاد
مختلف زمانی نشان  هزمان را برای دو لحظ -از نمودار مکان

ای دهد که نمایانگر تغییرات لحظهمی
w  .در راستای وتر است

حمله  هزاوی هتغییرات در موقعیت گذرش به دلیل تغییرات پیوست
شده در جریان منجر  است که به تغییر در گرادیان فشار تجربه

تقویت امواج  سرعت تعدیلخود سبب  هشود و به نوبمی
 گردد.شلیختینگ می-تولماین
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خطوط  ،ضریب پسای ناپایا ضریب گشتاور ناپایا، پ( ناپایا، ب( الف( تغییرات ضریب نیروی عمودی تغییرات ضرایب آیرودینامیکی ناپایا با زمان:  6شکل 

 دهدای را نشان میلحظه هحمل هخاکستری تغییرات زاوی

 
ها شده است. رنگ زمان نرمالف رمعموقعیت در راستای وتر و محور افقی ف رمعمحور عمودی  ، زمانی تنش برشی مماسی موضعی -تغییرات فضایی  7شکل 

شده در راستای دهانه  گیریای تنش برشی روی دیواره، متوسطلحظه مقادیرف رمع w x, t  نقاط با تنش برشی مماسی ف رمعهستند. کانتورهای مشکی

 زمان انداخته شده است - )منحنی قرمز( روی نمودار مکانمهندسی شده با مدل  صفر هستند. موقعیت گذرش تعیین

 
 )ب(                                                     )الف(          

,τw(xتغییرات   8شکل  t) ترین موقعیت خود در زمان نمایانگر لحظاتی از زمان هستند که گذرش در بالادست هاای در راستای وتر. شکللحظه(t −

t0)/Tosc = t)ترین موقعیت خود در زمان دستپایین)ب( و  5.7 − t0)/Tosc =  تاس 6.21
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 هیک نقط گذرش مهم است و هتغییرات نقطسازی کمی 
 به ید تعریف شود. از آنجا که موقعیت گذرشای باگذرش لحظه

شود، معیاری مورد نیاز است که بر طور پیوسته با زمان عوض می
های ای جریان باشد و نه بر اساس متوسطاساس حالت لحظه

که  سعه داده شدهگذرش تو مهندسیآماری بلندمدت. یک معیار 
کند. های جریان استفاده میمدت کمیتهای کوتاهاز متوسط

تنش رینولدز کند، میهنگامی که جریان از آرام به آشفته گذرش 
u′v′ افزایش  ،شودمدت محاسبه میهای کوتاهکه از متوسط

این افزایش شدید در گذرش آرام به آشفته یابد. شدیدی می
عمومیت دارد، زیرا تنش رینولدز در بخش آرام جریان بسیار 

 یابد. آشفته مقادیر بالایی می هکوچک است، ولی در ناحی
ک  برای تعریف کمیت   لت لحظه   هایی  ای جریان   ه معرف حا

ه     ند، از ج یات        ت همگناباشررر یک عمل فاده شرررده و  اسرررت

گیری زمانی برای مدت بسیار کوتاهی از زمان انجام شده  متوسط
های آماری اسرررت. بنابراین، کمیت  q x, y, t صرررورت زیر  به

 شود:حساب می
                               

   
max

min

t t t z z

t t z z
max min

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

z z t

  

 

  
    

   
 

(2) 

در اینجا  
max min(z z ) محاسباتی در راستای  هعرض دامن

گیری است. برای اینکه چنین کوتاه متوسط هدور Δtدهانه و 
زمانی  های جریان باشد، دورکمیتی معرف حالت لحظه

Δtگیری باید کوچک باشد. برای کار حاضر از متوسط = 1 ×

زمانی نوسانی را در بر  هدور %1/0استفاده شده که حدودا   10−2
 در حالت توان فرض کرد طی آن جریان تقریبا گیرد که میمی

uماند. با استفاده از این روال، تنش رینولدز نوسانی ثابتی می v  
گر جریان آشفته مقادیر بزرگ تنش رینولدز نمایانشود. حساب می

ترین نقطه روی سطح مکش که آنجا کمیت است، پس بالادست
u v (x, y, t)  گذرش  هعنوان نقط کند بهمقدار بزرگی پیدا می
 همناسبی برای بزرگی، بیشین هشود. برای تعیین آستانمحسوب می

uمقدار  v (x, y, t)  ها زمان همرزی برای هم هدر سرتاسر لای
شود. این مقدار بیشینه تغییرات خیلی بزرگی در زمان محاسبه می

2آن  هانداز هندارد و میانگین مرتب

max
u v 10   ماند. باقی می

بیشینه تنظیم  %5مورد نظر برای تعیین گذرش به میزان  هآستان
ای در راستای جریان عنوان اولین نقطهگذرش به هشود و نقطمی

کمی  شود. چون این معیارتعریف می که از این آستانه عبور کند

واریانس نوسانات سرعت در راستای  هاختیاری است، با محاسب
wدهانه  w (x, y, t)  شود. رشد با همان معیار، بررسی متقابل می

بعدی شدن است و نوسانات سرعت در راستای دهانه نشانگر سه
دهد. تغییرات اری از گذرش به دست میشاخص فیزیکی معناد

گذرش برای هر دو کمیت نزدیک به هم است. با وجود طبیعت 
حرکت کمی عمومی این معیار آستانه، تصویر  نسبت غیر به

گذرش خیلی به تغییرات در مقدار آستانه حساس نیست. موقعیت 
همان روندهای کمی را ایجاد  2کاهش یا افزایش آن با ضریب 

برای  [7]گذرش در  هروال مشابهی در ارزیابی نقطکند. می
با  حال پیچشایرفویل در 

cRe 100,000  دنبال شده که
گزارش در آن ها هم گذرش به تلرانس هنقطارزیابی حساسیت 

 شده است.
شده را که به نمودار موقعیت گذرش محاسبه (7)شکل  

تغییرات دهد. شان میزمان تنش برشی دیواره الحاق شده ن -مکان
گذرش با تصویر تنش برشی دیواره مطابقت دارد و گذرش  هنقط

با تنش برشی بالا دارد.  نواحیاندکی نسبت به  هحاشی
گذرش در هترین نقطبالادست

trx / c 0.4 ترین دستو پایین
موقعیت آن در 

trx / c 0.78   است که بیانگر تغییر بزرگ حدودا
زمانی که گذرش در است.  پیچش هدرصد وتر در طی چرخ 40

ترین موقعیت خود است، یک حباب جدایش آرام دستپایین
xمرزی در  هکند و لایرشد می / c 0.7 این شودجدا می .

 صورت آشفته با چسبیدن دوباره بهمرزی آرام و  هجدایش لای
افتد شده اتفاق می برشی جدا هاست. گذرش به آشفته بالای لای

گذرد نشان داده که با خط قرمزی که از کانتورهای مشکی می
جدایش  شده است. با حرکت گذرش به سمت بالادست، حباب

جدایش آشفته در موقعیت  هک ناحیشود. اما یآرام ناپدید می
xتر دستپایین / c 0.9 یابد.توسعه می 
شکل ای در لحظه هحمل هتغییرات موقعیت گذرش با زاوی 

های نامتقارن داده شده است. این نمودار حالت نشان (الف-9)
بالایی  هدر فازهای رو بالا )شاخ حرکت پیچشیجریان بین 

پایینی نمودار( را به روشنی نشان  هنمودار( و رو به به پایین )شاخ
گذرش  هدر فاز رو به بالا، نقط پیچشیحرکت دهد. حین می

فرار بوده و حرکت بسیار آرامی به سمت بالادست در  هنزدیک لب
 پیچشرو به بالا دارد و سپس در انتهای فاز  پیچشی هبیشتر چرخ

کند. حین طور سریع به سمت بالادست حرکت می رو به بالا به
 با سرعتدر فاز رو به پایین، موقعیت گذرش  حرکت پیچشی

کند. این نمودار را دست حرکت مینسبتا  ثابتی به سمت پایین
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تری از دینامیک جاری در توان برای دستیابی به تصویر روشنمی
حرکت با استفاده از مفهوم تأخیر فاز تبدیل نمود. در این تبدیل، 

مؤثر  هحمل همرزی نسبت به زاوی هتکامل لای
e شودبررسی می 

ای تفاوتی در تأخیر فاز دارد. تعبیر فیزیکی لحظه هحمل هکه با زاوی
مرزی خود را  هتأخیر فاز ساده است و به معنای آن است که لای

دهد، اما یک با تغییر میدان جریان به صورت شبه پایا تطبیق می
 همرزی وجود دارد و زاوی هتأخیر بین حرکت ایرفویل و تطبیق لای

ای لحظه هحمل هکند با زاویحس میمرزی  همؤثر که لای هحمل
حاضر  همؤثر در مسئل هحمل هعبارت مربوط به زاویمتفاوت است. 

 نوشت، (1) هتوان با اضافه نمودن یک جمله به رابطمی را
(3)                  

e 0 0 0 lag(t) sin( (t t ) )        
که  

lag ای و مؤثر است. لحظه هتأخیر فاز بین زوایای حمل
ناپایا برای توصیف پاسخ  رودینامیکمفهوم تأخیر فاز اغلب در آی

شود )برای مثال ناپایای نیروهای آیرودینامیکی استفاده می
طور خاص برای تکامل  (. در اینجا از این مفهوم به[1,5,25,26]

گونه که قبلا  ذکر شد،  شود. همانمرزی استفاده می هکل لای
مرزی با تغییرات گذرش همراه است.  هتغییرات جدایش لای

عنوان متغیر حالت برای  گذرش به هتوان از نقطبنابراین می
-9)شکل مرزی روی ایرفویل استفاده نمود.  هتوصیف کل لای

مؤثر نشان  هحمل هزاویگذرش را نسبت به  هتغییرات نقط (ب
دهد که با استفاده از تأخیر فاز می

lag 1.06    رادیان محاسبه
 هشده است. آنچه که در ابتدا در صفح

trx / c بسته  هیک حلق
 هالف(، وقتی در صفح-9شکل شد )دیده می

tr ex / c  نمایش
شود. بنابراین، طور تقریبی به خط واحدی تبدیل می داده شود، به

طور  تقریبا  به شده نسبت به  س مشاهدهرفتار از نوع هیسترزی
 همفهوم تأخیر فاز توضیح داده شود و در صفح تواند بامیکامل 

دارای تأخیر فاز 
tr ex / c  .هیسترزیس تقریبا  غایب است

علاوه بر حذف هیسترزیس، تغییرات نسبت به 
e  همچنین

شده با استفاده از  رش استاتیک محاسبهتطابق خوبی با منحنی گذ
XFOIL  با فاکتور(N = 8.5 دارد. مقدار تأخیر فاز با کمینه کردن )

تعیین ستاتیک آن انحراف موقعیت گذرش ناپایا نسبت به مقادیر ا
شده برای  محاسبهگذرش  علاوه، نقاط . بهشده است

حمله هم با دوایر قرمز در  هبت در سه زاویهای بال ثاسازیشبیه
نشان داده شده است. حذف هیسترزیس در  (ب-9)شکل 

آمده از  دست تطابق آن با مقادیر بهیافته و  مختصات تبدیل
XFOIL مرزی در زمان  هپایای لایرفته بیانگر تکامل شبه هم روی

در  عنوان یک کمیت اسکالر توان بهاست. موقعیت گذرش را می
مرزی روی ایرفویل را توصیف  های لاینظر گرفت که حالت لحظه

kخیلی کم  هیافت های کاهشکند. برای فرکانسمی << 1 ،
طور ساده از  مرزی به ههای لایتوان انتظار داشت که مشخصهمی

ای لحظه هحمل همرزی روی بال ثابت برای زاوی ههای لایمشخصه
تر از آن باشند که تأثیرگذار تبعیت کند و اثرات ناپایا کوچک

 هگذرش در صفح هباشند. بنابراین، مسیر نقط
tr ex / c  از مسیر

منحنی استاتیک تبعیت خواهد کرد. برای مواردی با فرکانس 
های تر از فرکانسچنان خیلی کمبالاتر )اما هم هیافتکاهش

مرزی با تأخیر  هیتطبیق لا ،آشفتگی ریزمقیاس(، اثر ناپایای غالب
 مؤثر حس هحمل هباید زاویزمانی است. بنابراین، در موارد ناپایا، 

نظر داشت.  مرزی را برای گرفتن اثرات غالب در هشده توسط لای
هایی است که تأخیر نظر داشتن موقعیت مهم این امر در مفهوم

شود. در چنین سناریویی، شمرده می کمیت از پیش معلومفاز یک 
توان احتمالا  با ای در یک آزمایش ناپایا را میهای لحظهحالت

 مختلف تعیین نمود.  هنتایج بال ثابت متناظر در زوایای حمل

 
 

 
شده با مدل  زمانی موقعیت گذرش تعیین -تغییرات مکانی  9شکل 

ها جهت ای )پیکانلحظه هلحم هگذرش با زاوی همهندسی: الف( تغییرات نقط

مؤثر  هحمل هگذرش با زاوی هدهند(، ب( تغییرات نقطمثبت زمان را نشان می

شده و  ت گذرش محاسبهی(. خطوط آبی نمایانگر موقع3 ه)معادل

شده با  مقادیر استاتیکی موقعیت گذرش محاسبهف رمعهای مشکی چینخط

XFOIL  سازی دست آمده از شبیه گذرش به هنقطف رمعهستند. دوایر قرمز

 حمله است هبال ثابت در سه زاوی
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 مهندسيمدل ناپایاي 
های خطی به های ناپایای کلاسیک تنها پاسخاز آنجا که مدل

د، از درک به دست نکنبینی میهماهنگ را پیش نوسان پیچشی
آمده در بخش قبل برای ساخت مدلی برای نیروهای 

 هتکامل لایود. با توجه به اینکه شآیرودینامیکی ناپایا استفاده می
مرزی روی بال ثابت از طریق  هتوان با لایمرزی ناپایا را می

دینامیک تأخیر فاز مرتبط ساخت، بخشی از نیروهای ناپایا هم 
شده توسط بال  بایست همبستگی خوبی با نیروهای تجربهمی

ریان نیروها اثرات دینامیکی را در جمقدار ثابت داشته باشد. مابقی 
شدت گذرا، نظیر  های بهشود که پدیدهشوند. فرض میشامل می

حمله که در واماندگی دینامیکی وجود دارد،  هلب هریزش گرداب
 هدر مواردی که افزایش و کاهش زاویافتد. همچنین، اتفاق نمی
شود، برای ضرایب آیرودینامیکی نهایت آرام انجام میحمله بی

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

 ایغیرگردابهای و ، گردابه[3]چرخشی های چرخشی و غیرمؤلفه
 هتقسیم کنند. با الهام از نحو [27]پایا و جرم افزوده یا شبه

ساخته  هندسیم، در اینجا هم مدلی [3]سازی تئودورسن مدل
شود که در آن نیروهای آیرودینامیکی به دو مؤلفه تقسیم می
های غیرچرخشی( و اثرات دینامیکی )مؤلفه هشوند که نمایندمی

های چرخشی( هستند. عموما  برای ارزیابی پایا )مؤلفهاثرات شبه
مرزی در نیروهای آیرودینامیکی،  هسهم چرخش )ورتیسیته( لای

گونه که در شکل  شود. اما همانکار گرفته می به غیرلزج هنظری
ضرایب نیرو  مرزی هبه دلیل جدایش لای مشهود است، (الف-2)

یابند که به انحراف زیادی می از رفتار خطی خود نسبت به 
انجامد. تخمین سهم می شدیدی نسبت به غیرخطی رفتار 

احتمالا  به نتایجی با خطای زیاد منجر  غیرلزج هاز نظری پایاهشب
خطی، فرض  شود. برای به حساب آوردن این رفتار غیرمی
پایا )اما با تأخیر فاز( طی مرزی در یک روند شبه هشود که لایمی

یابد. نتایج بخش قبل این فرض را قوت تکامل می پیچشی هچرخ
بخشند. اما مقدار تأخیر فاز معلوم نیست. از آنجا که جریان می

پایا باید با شبه هکند، مقدار جملرا ارضا نمی غیرلزجفرضیات 
استفاده از یک منحنی 

lC صورت  شده به استاتیک محاسبه
برای ایرفویل حاضر، منحنی  تجربی تعیین شود.

lC صورت  به
Recدر دو عدد رینولدز  [10]تجربی توسط لوکات  =1.0 ×

Recو  106 =7.5 × نشان  (10)شکل به دست آمده و در  105

منحنی به دست آمده برای  آزمایشگاهیداده شده است. مقادیر 
Cl شوند. از اینجا به بعد، فرض استفاده می استاتیک مهندسی
در نیروهای آیرودینامیکی ناپایا کاملا  غیرخطی شود که رفتار می

توان با یک اثرات دینامیکی را می هپایا بوده و همشبه هبر اثر جمل
صورت زیر  به مهندسیهارمونیک خطی مدل کرد. مدل  هجمل

 :آیددر می
 

                  الف(-4)  emp

l 1 lC (t) A sin( t ) C t      

                          ب( -4)   0 lagt sin t       
 

 :ای برابر است بالحظه هحمل هکه زاوی 
 

(5 )                                          0t sin t     
 

سه پارامتر مستقل دارد که باید تعیین    مهندسی بنابراین، مدل  
شررروند:  

1A     دینامیکی کاملا  هارمونیک       هکه بیانگر قدرت جمل
هارمونیک و  هجمل تعجیل فاز  اسرررت، تأخیر/

lag   که بیانگر
شت که اگر منحنی    شبه  هتأخیر فاز جمل ست. باید توجه دا پایا ا

Cl
emp(α)  نسرربت به     خطی باشررد، پاسررخ زمانی مدل کاملا

 هارمونیک خواهد بود.
 

 
 

Clمنحنی ضریب برآی استاتیک تجربی   10شکل 
emp

(α) [10] 

 

های تجربی گیریدر مقایسه با اندازهحال فرضیات مدل  

اجباری همان ایرفویل انجام شده،  نوسان پیچشیلوکات که برای 

ها برای اعداد رینولدز گیریشوند. این اندازهامتحان می
6

cRe 1.0 10  5و

cRe 7.5 10  وسیعی از  هبرای گستر

 نوسان پیچشی، با یافتهکاهش یهازوایای حمله و فرکانس

 دامنه انجام شده است.کم
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های تجربی برازش   مدل به روش کمترین مربعات روی داده    
شررده تا پارامترهای آن تخمین زده شررود. این مدل سرراده انطباق 

برازش  (11)شرررکل  دهد.  های تجربی نشررران می خوبی با داده 
هررای برره دسررررت آمررده در  کمترین مربعررات را برای داده        

6

cRe 1.0 10 سط   هحمل ه، زاوی متو
0 3.8 پیچش ه، دامن 

1  دهد. نقاط نشرران می متغیر هیافت های کاهشفرکانس و
و خطوط مشررکی برازش کمترین مربعات  تجربی هایقرمز داده
شان می روی داده شکل  گونه که در  همان دهد.های تجربی را ن

متوسررط  هحمل هشررود، زاویدیده می (10)
0 3.8  همحدود 

سان را در نزدیکی محدوده  غیرخطی دهد که رفتار ای قرار مینو

 دهد.در منحنی استاتیک رخ می
متوسرررط   هحمل  هانطباق مناسرررب فقط محدود به یک زاوی        

ط و متوس هچندین ترکیب مختلف از زوایای حملنیست. مدل با  

 ههای کاهش یافته آزمایش شده و تطابق خوب برای هم فرکانس
لت   با فرکانس          حا لت  های مورد بررسررری، حتی برای چند حا
سبتا  بالای   هیافتکاهش kن 0.4        ست. اما برای شده ا شاهده  م

هارمونیک غالب اسرررت و رفتار        ههای بالا سرررهم جمل   فرکانس 

دیگری از  همجموع (12)شکل  شود.  نسبی ضعیف می  غیرخطی 
5در غیرخطی های تجربی را با رژیم   داده

cRe 7.5 10   همراه
 دهد.با برازش کمترین مربعات مدل نشان می

مرزی  هپایا برای تکامل زمانی لایپس مفهوم تأخیر فاز شرربه 
های مختلف، حتی زمانی که موقعیت  ل برای فرکانسروی ایرفوی
نظر  کارگیری به  مرزی تغییرات زیادی دارد، قابل به     هگذرش لای  

یافته در   های کاهش  رسرررد. قابل توجه اسرررت که فرکانس       می
k هآزمایش تجربی در محدود < شبیه    0.5 ست.  سازی عددی  ا

kحاضررر برای  0.4 های تجربی فرکانس انجام شررد و بیشررتر
مرزی  هبا تأخیر فاز در لایتر از این مقدار هستند. فرض تغییر کم

های تجربی بهتر ارضا شود. این احتمال   احتمالا  برای بیشتر داده 
ست که   ست این فرض     هیافتهای کاهشفرکانسه شک بالاتر به 

مرتبط  هیافتهای کاهشپایا منجر شود. با این وجود، فرکانس شبه 

تر از مقدار مورد استفاده در های آیروالاستیک عموما  کمبا تحلیل
فرکانس مربوطه  هکار حاضررر هسررتند و فرض مذکور در گسررتر

 رسد.نظر می منطقی به

 

 
Reهای تجربی در مدل مهندسی روی دادهعات بمربرازش کمترین   11شکل  =1.0 × α0میانی  هحمل هبرای زاوی 106 = 3. 8∘ ،Δα = های و فرکانس ∘1

 هستندعات بمرهای تجربی و خطوط مشکی معرف برازش کمترین دادهف رمعها نقطه ،مختلف هیافتکاهش

 



 تحلیل عددی گذرش در جریان آرام حول ایرفویل با نوسان پیچشی 106
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Reهای تجربی در عات مدل مهندسی روی دادهببرازش کمترین مر  12شکل  =0.75 × α0میانی  هحمل هبرای زاوی 106 = 3. 1∘ ،Δα = های و فرکانس ∘1

 هستندعات بمربرازش کمترین ف رمعهای تجربی و خطوط مشکی دادهف رمعها نقطه ،مختلف هیافتکاهش

 

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

ات مرزی با تأخیر فاز برای نوسان هکاربردپذیری مفهوم تکامل لای
k هیافتدامنه، لااقل تا فرکانس کاهشکم پیچشی 0.4  است. با

وجود این، مدل حاضر دید جدیدی به معنای فیزیکی رفتار 
شود، های آرام مشاهده میغیرخطی که در پاسخ دینامیکی ایرفویل

در مدل غیرخطی کند. واضح است که تنها منبع رفتار فراهم می
طور مستقیم با  پایا است که بهشبه هآیرودینامیکی تجربی جمل

های استاتیکی ایرفویل مرتبط است. با تغییر در فرکانس، مشخصه

ماند، در حالی که تأخیر فاز دچار پایا ثابت میشبه هقدرت جمل
مهمی است، زیرا به این معنی است که  هشود. این نتیجتغییر می

یافته تقریبا  ثابت غییر فرکانس کاهشبا تغیرخطی قدرت رفتار 

هارمونیک  هیافته، جملماند. اما، با افزایش فرکانس کاهشمی
شود. پس تر میخالص که بیانگر اثرات دینامیکی است، بزرگ

یافته، کم با افزایش فرکانس کاهشغیرخطی قدرت نسبی رفتار 

و مشهود است. در هر د (11)و  (10)های شود. این در شکلمی
تری صورت قوی ترین فرکانس بهدر پایینغیرخطی  شکل، رفتار

قابل مشاهده است و با افزایش فرکانس، پاسخ به سمت شکل 

کند. این مشاهده توسط لوکات سینوسی خالص تمایل پیدا می

 هم گزارش شده است. [10]
 پسینی تحلیل هاجازکننده نیست، اما بینیپیش حاضر مدل 
تعجیل فاز از پیش معلوم  دهد، زیرا جملات تأخیر/میها را داده

یابد. کاهش می 3چه تعداد پارامترهای آزاد مدل به  نیستند، اگر
این در تقابل با یک مدل عام نظیر بسط سری فوریه است که 
تعداد جملات مراتب بالاتر )و قدرت و فاز آنها( از قبل معلوم 

 پیچشیهای نوسانات ادهدنیستند. اما باید توجه داشت که تنها 
kیافته   نسبتا  کوچکی از فرکانس کاهشگستره دامنه باکم 0.5 

ای برای موارد موجود بود و کاربردپذیری چنین مدل ساده

ای که طور خاص، نقطه معلوم نیست. به نوسان پیچشیتر عمومی
طور ، همینخورد نامعلوم استپایا کاملا  شکست میفرض شبه

های های نوسان بالاتر. باید توجه داشت که پژوهشتعمیم به دامنه

برای  مهندسیمهندسی یا نیمهغیرخطی های مکانیک پرواز با مدل
عنوان مثال کار نیروهای آیرودینامیکی سروکار دارند. به

گومان و خرابروف  ،[28] شده توسط لیشمنسازی انجاممدل

مروری . [31]و نارسیپر و همکاران  [30]، شنگ و همکاران [29]
در غیرخطی سازی گرفته در راستای مدل های صورتبر تلاش

تأخیر  هها از ایدانجام شده است. بعضی از این تلاش [32]

 [26]زمان  -کنند، مثل مدل مکانمرزی استفاده می هجایی لایجابه
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و  [33]که در یک شکل بهبودیافته توسط ویلیامز و همکاران 
 توسعه دادهتجربی نارسیپر و همکاران استفاده شده، یا مدل نیمه

هایی با موضوعات و پژوهش ها. این پژوهششده توسط لیشمن
سازی واماندگی دینامیکی معمولا  بر مدل [39-34]نزدیک به آنها 

بزرگ  هحمله با مقیاس زمانی بزرگ و دامن هتغییرات زاویاز طریق 
مانورپذیر  هاند که در مکانیک پرواز وسایل پرندتمرکز کرده

 پیچشیکاربرد دارد. از سوی دیگر، کار حاضر بر نوسانات 
های نسبتا  بالاتر با هدف دستیابی به دیدگاهی دامنه در فرکانسکم

سازی پایداری آیروالاستیک به منبع رفتار غیرخطی برای مدل
 تمرکز دارد.

 
 گيرينتيجه

های غیرخطی ایرفویلی با جریان آرام طبیعی سازینتایج شبیه

اساس های ناپایا بر سازیپارامترهای شبیه هشد. گستره ئاراناپایا 
های سازیشبیههای تجربی موجود بود. و داده XFOILمحاسبات 

اولیه برای ایرفویل ثابت اجرا شد تا اطمینان حاصل شود که 
سازی عددی گرفته وب با شبیههای آیرودینامیکی مطلمشخصه

های ناپایا پاسخی غیرخطی برای ضرایب سازیشود. شبیهمی
مرزی  هلای هنیروهای آیرودینامیکی نشان دادند، در حالی که توسع

گذرش روی سطح مکش ایرفویل  هناپایا تغییرات زیادی در نقط
توان با استفاده از مفهوم نشان داد. تغییرات زمانی گذرش را می

تأخیر فاز به منحنی گذرش استاتیک ارتباط داد که به معنی  هدسا
پایا فرض تواند شبهمرزی در زمان می هآن است که تکامل لای

 شود.
بر اساس این مفهوم تأخیر فاز، یک مدل مهندسی توسعه داده  

شده در پاسخ ناپایای ایرفویل با  مشاهدهغیرخطی شد تا رفتار 
های مدل تطابق خوبی با دادهح دهد. جریان آرام طبیعی را توضی

مختلف دارد و نشان  هیافتتجربی برای چند فرکانس کاهش
دامنه منبع اصلی رفتار کم پیچشیدهد که برای نوسانات می

ت ئنشپایا شبه هدر ضرایب آیرودینامیکی ناپایا از جملغیرخطی 
های ایرفویل استاتیک ارزیابی تواند از مشخصهگیرد که میمی

پایا با تغییرات فرکانس شبه هعلاوه، قدرت جمل شود. به
هارمونیک که اثرات ناپایا را  هماند. اما جملیافته ثابت میکاهش

یافته قدرتش افزایش کند با افزایش فرکانس کاهشمدل می
یابد و در نتیجه بزرگی نسبی رفتار غیرخطی با افزایش فرکانس می

های استاتیکی ی به مشخصهیابد. چون رفتار غیرخطکاهش می

توان به سادگی در مورد ایرفویل مرتبط شده است، مدل را می
 ها تطبیق داد.سایر ایرفویل

 
 فهرست علائم

22D / ( U A)  ضریب پسا 
dC 

22L / ( U A)  ضریب برآ 
lC 

22M / ( U Ac)   پیچشیضریب گشتاور حول محور 
mC 

22(p p ) / ( U )    ضریب فشار 
pC 

 c طول وتر

 k نوسان پیچشی هیافتفرکانس کاهش

U c /  عدد رینولدز بر اساس وتر 
cRe

  
 نوسان پیچشیبعد تناوب بی هدور

oscT 

 نوسان پیچشیزمان آغاز 
0

t 
U جریان آزاد هشدسرعت نرمال

 

w /   سرعت اصطکاکی u 
  بعدلزجت سینماتیکی بی

 گذرش روی سطح مکش ایرفویل هشدموقعیت نرمال
trx 

 پیچشیمختصات محور  0 0x , y 
  حمله )درجه( هزاوی
 میانی )درجه( هحمل هزاوی

0 
  )درجه( نوسان پیچشی هدامن

  نرخ اضمحلال ایزوتروپیک موضعی

 
1/4

3v /  مقیاس طولی کولموگروف  
  اثرات دینامیکی تأخیر/تعجیل فاز جرم افزوده

  بعد(لزجت دینامیکی )بی
  سیال هشد چگالی نرمال

 تنش برشی دیواره
w 

 پایاتأخیر فاز شبه
lag 

  نوسان پیچشیای فرکانس زاویه
 

 نامهواژه

 Pitching oscillation نوسان پیچشی
 Unsteady laminar airfoil ایرفویل آرام ناپایا

 Phase lag تأخیر فاز
 Quasi-steady term پایاشبه هجمل
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 Least-squares fit عاتببرازش کمترین مر
 Hysteresis هیسترزیس
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