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Abstract  

The three low Reynolds number airfoils, NACA0015, NACA0018, and NACA0021, were examined. First, CFD and 

experimental testing were done in the wind tunnel using the numerical Vortex-Blade method, and it was used for the 

panel method of the KW-SST model. The findings demonstrated that the Reynolds numbers are more affected by airfoils 

when there are two airfoils present, as opposed to when there are more than two. The segmentation coefficient has been 

used to remove the tip radius and lift coefficient in the angle of attack less and less than other methods, according to 

comparison and results that showed that the method of vortex shedding and lift coefficient ratios in angle of attack between 

10º and 18º in the laboratory were analyzed. In the attack angle of 10° and CFD model with a 1.8 and 2.3% error rate, 

increasing the attack angle of the CFD model, and Fortran at an attack angle of 18° with the 4 and 5.2% Fortran model 

and at the top of the CFD model for the analysis. 
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1. Introduction  
 
Many studies have been conducted on the optimization 

of wind and water turbine blades as well as the 

optimization of wind turbine characteristics like self-

starting since the wind turbine blade has a significant 

impact on the effectiveness and output power of a wind 

turbine. Rotor rotation, aspect ratio, and others have all 

been researched [1-3]. 

The vortex plate method, which employs potential 

flow theory and zero tangential velocity on the wall 

(non-slip condition) to analyze laminar flows with low 

Reynolds numbers, is one of the most precise 

techniques available. Since the 1970s, the vortex plate 

method has been a popular numerical technique. The 

spring plate approach is quite similar to this one [4], 

however the spring plates are only utilized in lift-less 

circumstances because the spring has no circulation. 

Vortices are moving in both directions. 

Chiu [5] used the method of spring and vortex plates 

to study the current flowing around the train in 1995 in 

order to calculate the aerodynamic forces, and the 

results using lab data were highly promising. Wang et 

al. [6] demonstrated in 2007 that the vortex plate 

method produces results that are significantly more 

accurate than the classical flow model of free vortices 

coupled with the finite element method. They did this 

by using the vortex plate method as well as the vortex 

flow model of the flow around the gas turbine blade. In 

order to recreate a two-dimensional flow around a 

hydrofoil that was entirely submerged in free water in  

2012, Zhen Chen [7] used the vortex plate method. 

 

2. Solution Theory and Governing Equations 

  
Vortex plate is a method used in low speed airfoil analysis. 

The airfoil is considered in a free flow in incompressible 

and non-viscous flow with speed U and its surface is 

covered with a vortex plate with variable resistance γ (s) 

which aims to determine the changes γ in terms of s is such 

that the induced current field from the vortex plate, when 

combined with the free current, turns the vortex plate into 

a flow line. 

 

2.1. Geometries Study 

 
This study examines the fluid flow around the 

symmetrical airfoils NACA0015, NACA0018, and 

NACA0021, which are frequently utilized in 

aerodynamics, particularly wind turbines. 

The length of the vortex plates should be chosen as 
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carefully as feasible and in accordance with the lower 

processing costs in this code in order to reach the accurate 

answer. Each vortex plate measures 0.001 chord length in 

length. 

 

2.2. Aerodynamic Design Using Q-blade 

Software 
The embossing procedure was carried out by the Q-blade 

v0.9 software, which also helped choose the airfoil. The 

software given is used to compute wind turbines. Speed 

can be used to create an appropriate airfoil, evaluate its 

polar performance at 360-degree angles, and model and 

design wind turbine airfoils. Used. With the aid of 

momentum models and the proper technique, this software 

simulates the aerodynamics of vertical-axis wind turbines 

[8]. 

 

3. Numerical Simulation 

 
The computational domain was separated into four regions 

and each area was networked individually in order to 

increase the quality of networking due to the intricacy of 

the airfoil geometry. This has improved the orthogonal 

character of the grid lines on the airfoil surface at the edge 

of the attack and improved the grid quality, particularly 

close to sections of the airfoil surface. Ansys is used to 

mesh the airfoil geometry and form the network, which is 

then utilized to surround the airfoil with a C-shaped 

computational amplitude. 

 

3.1. Independence from the network 

 
In order to obtain an accurate result, the outcomes of the 

numerical solution must be independent of the network 

that was established. A study was carried out using three 

different types of networks in steady state, at zero, five, 

and 10 degrees of angle of attack, and for the NACA0015 

airfoil three types of networks, large, with 50,000, 

medium, and small, to examine the independence of 

numerical solution and the outcomes of the computational 

network and it was used with 50000, 100000, and 150,000 

were examined. 

 

3.2. Laboratory equipment and methods 
 

The wind tunnel used in the experiment is a "open circuit 

wind tunnel," where air is drawn from the free 

atmosphere and discharged back into the open 

environment after passing through various sections of the 

tunnel channel and the test section. In this scenario, the 

inlet current and the output have no relationship to one 

another and have no impact on one another. It also has a 

current measuring device of the type of hot, one-

dimensional wire flowmeter with a maximum nominal 

free current. The air is a subsonic wind tunnel, with an 

air range of 0 to 30 m/s and an incompressible air flow. 

This instrument comprises a closed test chamber with 

a 180 cm length, 40 by 40 cm square cross section, and 

Plexiglas. The test's airfoil, model NACA0015, was 

made of aluminum using a CNC machine. Its chord 

length is 6.4 cm, blade height is 40 cm, and its width is 

precisely equal to the tunnel's width to account for the 

effects of wing tip vertices entering the field. Avoid 

leaving any two-dimensional current, test your 

experiments using angles of attack between 10 and 18 

degrees and Reynolds numbers up to 27,000, and test 

your constructed model using a common template. 

 

4. Conclusions 

 
This study looked into the numerical and laboratory 

analysis of the NACA Airfoil for use in Large vertical axis 

wind turbines at low Reynolds numbers. Three airfoils, 

NACA0015, NACA0018, and NACA0021, were first 

studied and aerodynamically analyzed in low Reynolds 

numbers using panel numerical method based on vortex 

linear distribution, Q-Blade, CFD, and experimental 

experiments in wind tunnel. FORTRAN computer code 

was used for the panel method, and KW-SST model was 

used for CFD method by ANSYS-FLUENT software. The 

findings revealed: 

The coefficient of coefficient of all three airfoils 

increased with increasing angle of attack in Reynolds 

number 17890, with NACA0015 having a greater 

coefficient of coefficient than the other two airfoils. The 

highest ratio of lift to drag coefficient is at the angle of 

attack of 13 degrees and equal to 2.58, and at this speed, 

NACA0015 airfoil compared to two airfoils has a greater 

drag coefficient than the other two airfoils. Other criteria 

are better for selection. 
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  چکیده

پایین مورد مطالعه آیرودینامیکی قرار گرفت. ابتدا با استفاده از روش عددی پنل بر پایه در اعداد رینولدز    NACA0021و  NACA0015،   NACA0018سه ایرفویل  

-KWاز مدل    CFDو برای روش    FORTRANپنل از کد کامپیوتری زبان  و آزمایش تجربی در تونل باد انجام و برای روش    Q-Blade  ،CFD،  توزیع خطی گردابه

SST  افزارنرمFluent   استفاده شد. نتایج نشان داد ایرفویلNACA0015   شده ماکزیمم نسبت ضریب برآ به در مقایسه با دو ایرفویل دیگر در اعداد رینولدز بررسی

  ،ضریب برآ  27000انتخاب و در عدد رینولدز    NACA0015گردد. سپس ایرفویل  تری داشته و نسبت به دو ایرفویل دیگر دیرتر با استال مواجهه میپسای بیش

زاویه   به پسا در محدوده  برآ  با داده  18تا    10ضریب پسا و نسبت ضرایب    KW-SSTفرترن و مدل    ،Q-Bladeهای  درجه در آزمایشگاه مورد مطالعه تجربی و 

تر و ضریب برآ را  یه حمله کمهایی با عدد رینولدز کم، ضریب پسا و نسبت ضرایب برآ به پسا را در زاوروش صفحات گردابه برای جریان  مقایسه و نتایج نشان داد

 10  حمله   زاویه  در  پسا  به  برآ  ضرایب  نسبت  های مورد بررسی دارد.تری نسبت به سایر روشتر بسیار خوب مدل کرده و درصد خطای کمدر زاویه حمله بیش

  2/5  و  4  خطای  درصد  با   درجه  18  حمله  زاویه   در  فرترن  و  CFDمدل    حمله  زاویه   افزایش  با  و  درصد  3/2  و  8/1  خطای  درصد  باCFD   فرترن و   مدل  درجه

  .است مناسب  تحلیل برای CFD مدل بالا حمله  زاویه  در و فرترن مدل تر کم حمله  زاویه  در که کرده مدل درصد 

 دینامیک سیالات محاسباتی ، ضریب پساایرفویل، رینولدز، ضریب برآ،   ان:واژگ دکلی
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 مقدمه   -1

تورب   با  بس  یباد  ین پره  توان خروج  ی مهم  یارنقش  و  بازده    ینتورب   یک   یدر 

  ی باد  ینپره تورب   یسازینهبه  ینهدر زم  یمتعدد  یقاتتحق  وکند  یم  یفا ا   یباد

آبی   گرو  به  وفته  صورت  مورد    نظیر   ی باد  هایینتورب   یژگی و  ی سازینه در 

  مطالعاتی انجام یافته است روتور    دوران و    خودشروع شوندگی، نسبت منظری 

ل[.  1-3] گائوسان،  هوانگی،  تحق  ،  گراسو  رو  یقاتیو  بر  با    یرفویل ا   ی را 

برنامه از  و  یرفویلا  یز آنال  یهااستفاده  داده  یتئورها  انجام  مومنتوم    اند المان 

[6-4.] 

 پایین رینولدز اعداد با آرام هایجریان بررسی در که دقیق هایروش از یکی

 از استفاده با  که است[ 7] گردابه  صفحات روش  گیرد،می استفاده قرار مورد

دیواره )شرط عدم   روی مماسی سرعت نمودن صفر و پتانسیل جریان تئوری

 گردابه صفحات روش پذیرد.می انجام کوتا شرط و هاگردابه وسیلهلغزش( به 

 که این کرده پیدا ایگسترده کاربرد  1970 دهه از کهاست عددی  روشی

دارای   چشمه اما چون است چشمه   صفحه روش به طور مستقیم مشابه روش

 دارند و کاربرد لیفت بدون موارد برای تنها چشمه صفحات است، صفر گردش

 .هستند گردش دارای هاگردابه برعکس،

 و چشمه صفحات روش از استفاده با میلادی 1995 سال در[ 8]چیو 

را   آن اطراف برای تعیین نیروهای آیرودینامیکی وارد بر قطار جریان گردابه

 و وانگ آزمایشگاهی داشت. هایداده با بسیارخوبی تطابق نتایج که کرد تحلیل

 میلادی با استفاده از روش صفحات گردابه و 2007 سال در[ 9]همکارانش 

 نشان و را بررسی گازی توربین تیغه اطراف جریان گردابه جریان مدل همچنین

 روش با شده آزاد کوپل هایگردابه جریان کلاسیک مدل با مقایسه در که دادند

دهند.  تری را نشان میدقیق مراتب به نتایج گردابه صفحات محدود، روش اجزاء

 در دو بعدی جریان سازیشبیه  برای میلادی 2012در سال  [10] چنِ  ژی

 از گرفته بود، قرار آب آزاد سطح در زیر کامل طور به که هیدروفویل یک اطراف

 نمود.  گردابه استفاده صفحات روش

،  11، 7] عددی و آزمایشگاهی صورت به زمینه این در نیز دیگری مطالعات

ایرفویل  [14،  13،  12 انواع  روی  بر  تحقیقات  اما  کمانجام شده  مورد  ها  تر 

  آزمایشگاهی  و  عددی شده است که در این تحقیق به مطالعه توجه قرار گرفته 

  بادی   میکروتوربین  در  استفاده  جهت  پایین  رینولدز  اعداد  در  ناکا  ایرفویل

می  محور  عمود پرداخته  ایرفویل  داریوس  سه  ابتدا  در    ، NACA0015شود. 

NACA0018    وNACA0021    رینولدز اعداد  تحلیل  در  و  مطالعه  مورد  پایین 

گرفته  قرار  باشد    آیرودینامیکی  داشته  مناسبی  شرایط  که  ایرفویلی  سپس  و 

  10و محدوده زاویه    27000مورد مطالعه عددی و تجربی در عدد رینولدز  

 گیرد.درجه قرار می 18تا 

 تئوري حل و معادلات حاکم  -2
 روش عددي صفحات گردابه -1-2

 مورد پایین هایدرسرعت ایرفویل تحلیل در که است روشی گردابه صفحه

آزاد در جریان   جریان یک در را مورد نظر گیرد. ایرفویلمی قرار استفاده

در نظر گرفته و سطح آن   1مطابق شکل  ∞U با سرعت   ناپذیر و غیر لزجتراکم

صفحه یک  با  متغیر  را   مقاومت  با  گردابه  تعیین   γ(s)ی  هدف  که  پوشانده 

حسب   γ تغییرات   گونه  است   sبر  طرف  ابه  از  القایی  جریان  میدان  که  ی 

یک   به  را  گردابه  صفحه  گردد،  جمع  آزاد  جریان  با  که  زمانی  گردابه  صفحه 

=ب گردش حول مقطع بال از معادله  جریان تبدیل نماید. به همین ترتیخط  

∫ γ ds Ѓ  آید. بدست می 

 
 سازی ایرفویل دلخواه توسط توزیع صفحه گردابه روی آنشبیه 1 شکل

)با   فرمول  از  می1استفاده  نظریه  (  توسط  شده  تولید  لیفت  توان 

 کوتاچاکوفسکی را بدست آورد که برابر است با: 

(1 ) Ѓ   U∞ L = ρ∞ 

ی  ی کنترل است که در آن مولفهنقطه میانی هر قطعه، نقطه  2درشکل  

که    pام تا نقطه    jهر نقطه قطعه    فاصله  rpj.  استعمودی سرعت جریان صفر  

 سازد. را می θpjزاویه   xبا محور 

 
 ای صفحه گردابه نمای لبه 2شکل 

و زاویه   φj∆ام یعنی    jپتانسیل سرعت القا شده ناشی از قطعه    pدر نقطه  

θpj  :برابر است با 

(2 ) dsj   γj ∫ θpj
n

j
 = -

1 

2
  ∆φj 

(3 )      = tan−1 y−yj

x−xj
 θpj 
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قطعه   در  فوق  معادله  مقدار   jدر  روی   γjام،  فقط  انتگرال  و  بوده  ثابت 

ناشی از اثرات القایی کلیه    pام گرفته شده که پتانسیل در هر نقطه    jقطعه  

کاملا اختیاری    pبرای کلیه قطعات است که نقطه    2قطعات، مجموع معادله  

می که  قطعه  بوده  کنترل  نقطه  در  را  آن  نقطه    jتوان  این  نظر گرفت.  در  ام 

 شود:تعریف می 5و  4که به صورت فرمول  است (yj, xj)کنترل 

(4 ) tan−1 yi−yj

 xi−xj
=  θpj 

(5 ) ∫  θij
n

j
 =∑

γj

2π

n
j=1 φ(xi، yi) 

نقطه  بیان  5معادله   القایی  پتانسیل  در  قطعات  تمامی  سهم  مجموع  گر 

که    استام    jکنترل   بوده  صفر  سرعت  عمودی  مولفه  کنترل،  نقاط  در  که 

قطعات   تمامی  توسط  شده  القا  سرعت  و  یکنواخت  جریان  سرعت  مجموع 

می نشان  را  تصویر گردابه  قسمت   ∞Uدهد.  بر  تصویر    iعمود  همچنین  و  ام 

 توسط کلیه قطعات عبارت است از:  (yj, xj) عمودی سرعت القا شده در نقطه 

(6  ) cos βi =U∞ U∞.n        

(7)  [φ(xi،yi)] =
∂

∂ni
=  vn         

 برابر است با :  𝑈𝑛مقدار   7و  5با ترکیب معادلات 

(8 ) dsj ∫
∂θij

∂nj

n

j
 =− ∑

γj

2π

n
j=1 Un       

که مولفه عمودی سرعت    است جا منظور مجموع کلیه قطعات  که در این

آزاد )معادله    iجریان در نقطه کنترل   ( و جریان  5ام، مجموع تصویر جریان 

)معادله   گردابه  قطعات  دو  است(  8القایی  این  مجموع  مرزی  شرط  مطابق   .

U∞.n ،سرعت باید صفر باشد +  Un = در شرط    7و    5با قرار دادن معادلات  0

 گردد:حاصل می 9مرزی، معادله 

(9 ) =0 dsj   ∑
γj

2π
∫

∂θij

∂nj

n

j
n
j=1 U∞  cos Bi−   

در نظر گرفته    3برای بررسی دقیق این موضوع، ایرفویلی را مطابق شکل  

، بنابراین سرعت جریان را  استکه هدف ما جریان روی سطح و خارج ایرفویل 

 برای هر نقطه داخل ایرفویل، صفر در نظر گرفته شد.

 
 در داخل مقطع ایرفویل به صورت یک جسم صلب، با سرعت صفر 3 شکل

  آید:سرعت خارج صفحه گردابه به صورت زیر بدست میبنابراین  

(10)                                                  U1  - 0 = U1   =  -U2  γ = U1  

معرف سرعت مماس صفحه گردابه و بنابراین در شکل    uدر معادله فوق  

های مماسی سطح ایرفویل برابر  و سرعت b  ، Ubو در نقطه   a  ، Uaدر نقطه    3

از  . از سوی دیگر توزیع فشار موضعی را میهستند γ با مقادیر موضعی   توان 

ام    jو گردش ناشی از صفحه    jرا طول صفحه   Sjمعادله برنولی به دست آورد.  

و گردش کلی ناشی از همه صفحات و همچنین نیروی لیفت برابر   Sj  γj  برابر 

 است با:

(11) 
𝒯 = ∑  γj Sj

n

j=1

 

(12) Sj ∑ γj
n
j=1   ρ∞ =U∞ 𝒯 ρ∞ U∞  Ľ = 

 هاي مورد بررسی هندسه -2-2

ایرفویل اطراف  در  سیال  جریان  پژوهش  این  متقارن  در  ، NACA0015های 

NACA0018  وNACA0021   که از مقاطع پر کاربرد در علم آیرودینامیک و به

 گیرند. مورد بررسی قرار می استهای بادی ویژه توربین

در این کد برای بدست آوردن حل دقیق باید طول صفحات گردابه تا حد  

هزینه به  توجه  با  و  کوچکامکان  محاسباتی  سطح  های  هر  شود،  انتخاب  تر 

به   پایینی    1022ایرفویل  و  بالایی  سطوح  مجموع  کل  در  و  تقسیم  صفحه 

برابر   صفح   2044ایرفویل  هر  که  گردابه  برابر  صفحه  طولی  دارای  گردابه  ه 

 .استطول وتر  001/0

     Q-bladeطراحی آيرودينامیکی با استفاده از نرم افزار -3-2

شییه  روند  انجام  افزار  برای  نرم  از  ایرفویل  انتخاب  و   Q-blade v0.9سازی 

-های بادی استفاده میافزار ذکر شده برای محاسبات توربیناستفاده شد. نرم

می سرعت  از  استفاده  با  که  عملکرد  شود  و  طراحی  را  مناسب  ایرفویل  توان 

درجه بررسی کرد و در طراحی ایرفویل توربین    360قطبی آن را در زوایای  

شبیه  و  آن  بادی  نرمسازی  این  داد.  قرار  استفاده  مورد  از  ها  استفاده  با  افزار 

شبیهمدل صحیح  الگوریتم  و  مومنتم  بادی  های  توربین  آیرودینامیک  سازی 

 [.15] دهد محور عمودی را انجام می

ايرفويل  -4-2 پساي  ضريب  به  برآ  ضريب  نسبت  و  پسا  برآ،  هاي  ضريب 

 17890ز انتخابی در عدد رينولد

با افزایش زاویه حمله، ضریب برآی هر سه ایرفویل افزایش پیدا کرده    4شکل  

تری دارد و  نسبت به دو ایرفویل دیگر ضریب برآی بیش  0015و ایرفویل ناکا  

که بالاترین ضریب برآ    55/0درجه ضریب برآی ماکزیمم برابر با    15در زاویه  

 .  است 17890ها در عدد رینولدز در بین ایرفویل

 
 17890ها در عدد رینولدز ضریب برآی ایرفویل 4 شکل
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شکل   عدد    5در  در  برابری  تقریبا  پسای  ضریب  مقدار  ایرفویل  سه  هر 

داشته و هر سه ایرفویل با افزایش زاویه حمله، ضریب پسای    17890رینولدز  

 اند.هر سه ایرفویل حالت صعودی به خود گرفته

 
 17890ها در عدد رینولدز ضریب پسای ایرفویل  5 شکل

ناکا    6در شکل   ایرفویل  پسای    0015قابل  به ضریب  برآ  نسبت ضریب 

رینولدز  بیش عدد  در  دیگر  ایرفویل  دو  به  نسبت  به    17890تری  داشته 

 13ترین مقدار نسبت ضریب برآ به ضریب پسا در زاویه حمله  که بیشطوری

بوده و نسبت ضریب برآ به ضریب پسا برای ایرفویل ناکا    58/2درجه و برابر  

تر از ایرفویل ناکا  بوده که کم  40/2درجه و برابر با    15در زاویه حمله    0018

ناکا    0015 ایرفویل  برای  به ضریب پسا    0021و  برآ  نسبت ضریب  ماکزیمم 

این    و در  استتر از دو ایرفویل دیگر  بوده که کم   2درجه و برابر    15در زاویه  

ایر ناکا  سرعت  مناسب  0015فویل  شرایط  دیگر  ایرفویل  دو  به  تری  نسبت 

 برای انتخاب دارد. 

 
 17890ها در عدد رینولدز نسبت ضریب برآ به ضریب پسای ایرفویل 6 شکل

ايرفويل  -5-2 پساي  ضريب  به  برآ  ضريب  نسبت  و  پسا  برآ،  هاي  ضريب 

 35780انتخابی  در عدد رينولدز 

ناکا  ضریب برآی   به    0015ایرفویل  ابتدا سیر صعودی  با افزایش زاویه حمله 

زاویه حمله  خود در  که  به طوری  خود    5/7  گرفته  مقدار  ماکزیمم  به  درجه 

به    72/0یعنی   رسیده  استال  ناحیه  به  دیرتر  دیگر  ایرفویل  دو  به  نسبت  و 

ویه  در زا  0021درجه و ایرفویل ناکا    4در زاویه    0018که ایرفویل ناکا  طوری

ناکا    3 ایرفویل  و  زاویه    0015درجه  رسیده    5/7در  استال  ناحیه  به  درجه 

 .7 است، شکل

 
 35780ها در عدد رینولدز ضریب برآی ایرفویل  7 شکل

در ابتدا نسبت به دو ایرفویل دیگر ضریب   0015ایرفویل ناکا   8در شکل 

ترین مقدار ضریب درگ  تری داشته ولی با افزایش زاویه حمله بیشپسای کم

 رسیده است.   185/0درجه به مقدار  15در زاویه حمله 

 
 35780ها در عدد رینولدز ضریب پسای ایرفویل  8 شکل

-نسبت ضریب برآ به ضریب پسای بیش  0015ایرفویل ناکا    9در شکل  

که  داشته به طوری  35780تری نسبت به دو ایرفویل دیگر در عدد رینولدز  

درجه و    5/6مقدار نسبت ضریب برآ به ضریب پسا در زاویه حمله  ترین  بیش

 0018بوده و نسبت ضریب برآ به ضریب پسا برای ایرفویل ناکا    3/15برابر با  

  است   0015تر از ایرفویل ناکا  بوده که کم  2/8درجه و برابر    3در زاویه حمله  

ا در زاویه  ماکزیمم نسبت ضریب برآ به ضریب پس  0021و برای ایرفویل ناکا  

برابر    3 و  کم  5/8درجه  که  ناکا  بوده  ایرفویل  از  این    است   0015تر  در  و 

ناکا   ایرفویل  مناسب  0015رینولدز  شرایط  دیگر  ایرفویل  دو  به  تری  نسبت 

 تری دارد.برای انتخاب داشته و نسبت ضریب برآ به ضریب پسای بیش



  ، محسن سیفی داوریشهریار کوراوندحسین سیفی، 
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 35780عدد رینولدز ها در نسبت ضریب برآ به ضریب پسای ایرفویل 9 شکل

 تئوري حل و معادلات حاکم -2-6

ا   یالس  یانجر  حل  یتئور تراکم  یندر  جر و    است  ناپذیرمسئله  را    یانرفتار 

فشار  uبرحسب سرعت    توانیم  ،p   س  یان ب که خواص  بازه  یالکرد  از    یادر 

م اتفاق  م  افتد یزمان  د  توان یکه  روش  از  استفاده    یالاتس  ینامیکبا 

برا  ییرات تغ  یمحاسبات س  یکوچک  ی هاالمان  ی را  با    یالاز  و  کرد  محاسبه 

قوان  از  به دس  یوستگیپ  یناستفاده  را  نظر  ا  ت خواص مورد    ییرات تغ  ینآورد. 

م  یلیخ  یاسدرمق رخ  محاسبات  دهد یکوچک  لحاظ  از  جر   ی،و    یانمحاسبه 

مق  یتوربولانس بس  یلیخ  یاسدر  هم  یارکوچک  به  است.  منظور    ینمشکل 

روشا از  م  ین گز یجا  ی هاستفاده  روش  از  شودیم  یشنهاد پ  یانگینهمچون   .

م توربولانس  سازییهشب  یبرا  یانگینروش  . در مدل  گرددیم  هاستفاد  یاثرات 

توربولانس  یحصر   ی بررس  ی جا  به  ی، زمان   یانگین م معادلات    یله وس  به  ی رفتار 

توربولانس    سازی یهشب  یبرا  یی هاکوچک، ترم  های یاساستوکس در مق  -یرناو

برا  شودیم  یانب   یانگین م برا  ین ا   یو  انتقال  معادلات  و    یبررس  یکار 

 .شودیحل م یانجر  یتوربولانس ییرات کل تغ یسازمدل

بادی عمود محور داریوس همان    معادلات حاکم بر جریان هوا در توربین

تکانه  معادلات  همان  یا  حرکت  اندازه  و  پیوستگی  یا  جرم  بقای    معادلات 

به  ناپذیرهستند. جریان سیال در این مسئله تراکم بیان    13صورت فرمول    و 

سرعت  𝑣 ،𝑢 و  𝑤که [  16]شود  می ترتیب  راستای  به  در  جریان  های 

 𝑧   و 𝑦 ،𝑥  بوده و𝜌 .چگالی جریان است 

(13 ) 𝜕(𝜌𝑢)

𝜕𝑥
+

𝜕(𝜌𝑣)

𝜕𝑦
+

𝜕(𝜌𝑤)

𝜕𝑧
+

𝜕𝜌

𝜕𝑡
= 0 

 بیان کرد.   14صورت فرمول توان بههم میکت را معادله بقای اندازه حر

(14) 𝜕(𝜌𝑣)

𝜕𝑡
+ ∇(𝜌𝑣𝑣) = −∇𝑝 + 𝑣 ∙ (𝜏) + 𝜌𝑔 + 𝐹 

و    تانسور تنش 𝜏  ،نیروهای حجمی و شتاب گرانشی   gو    F  در معادله بالا

p  گرددمی تعریف  15صورت فرمول که به  است فشار. 
(15) 𝜏 = 𝜇[(∇𝑣 + ∇𝑣𝑇) −

2

3
 ∇ ∙ 𝑣𝐼] 

 سازي عددي شبیه -3
 بندي نحوه مش -3-1

شبکه   کیفیت  بهبود  ایرفویل، جهت  هندسه  پیچیدگی  علت  دامنه  به  بندی، 

ناحیه به صورت جداگانه شبکه ناحیه تقسیم و هر  به چهار  بندی    محاسباتی 

بندی را به خصوص در نواحی نزدیک سطح ایرفویل  شد. این امر کیفیت شبکه 

زنی سبب بهبود خاصیت تعامدپذیری خطوط  که این گونه مش  افزایش داده 

گردید.   لبه حمله  در  ایرفویل  بر سطح  و مش شبکه  پره  مقطع  بندی  هندسه 

شبکه   و  انجام  انسیس  در  دامنه  ایرفویل  از  و  یافته  ساختار  شده  ایجاد 

شده که شعاع نیم دایره حول دامنه    شکل حول ایرفویل استفاده  C محاسباتی

برابر وتر ایرفویل بوده    18برابر وتر و فاصله مرز خروجی دامنه تا لبه فرار    11

بعد   بی  مقدار ضریب  تا  شده  سعی  اندازه +𝑦و  در  به  گره  اولین  تا  باشد  ای 

نمای   و  محاسباتی  دامنه  باشد.  گرفته  قرار  لزج  لایه  زیر  در  ایرفویل  نزدیکی 

 نشان داده شده است. 10شکلنزدیک در 

 

 NACA0015بندی کل ایروفویل نمایی از شبکه  10 شکل

 شرايط مرزي  -3-2

که در این    Pressure Outletدر خروجی جریان    ،1شرط مرزی ورودی سرعت 

به  برای سطح  شرط مرزی فشار استاتیک  نسبی در مرز خروجی وارد،  صورت 

فرض در  عدم لغزش به صورت پیششرط  و    Wall  ایرفویل شرط مرزی دیوار

قسمت  ،  2قسمت خروجی شبکه حرکت سیال از روی سطح ایرفویل اعمال و  

پایین شبکه  گذاری شد، شکل  نام(  Wall)  دیوار مورد نظر   4ایرفویل و   3بالا و 

11 . 

 
 الف

 
1. Inlet Velocity  
2. Outlet  
3. Wall 
4. Airfoil  
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 ب

 
 ج

 
 د

 بندی کل دامنه حل)الف( و نمای نزدیک ایرفویل)ب(  نمایی از شبکه 11 شکل

 استقلال از شبکه  -3-3

برای بدست  نتایج حل عددی می لذا  باشد،  به شبکه ایجاد شده وابسته  تواند 

ایجاد شده باشند. برای    بایست مستقل از شبکهآوردن جواب دقیق، نتایج می 

بررسی استقلال حل عددی و نتایج از شبکه محاسباتی تحقیقی انجام شد که  

  10در آن از سه نوع شبکه متفاوت در حالت پایا و در زاویه حمله صفر، پنج و 

ایرفویل   برای  و  شبکه   NACA0015درجه  نوع  تعداد    بندیسه  با  درشت 

با تعداد  50000 به تعداد    100000، متوسط  مورد ارزیابی    150000و ریز 

 اند. نشان داده شده  13و   12های  قرار گرفت که در شکل

 

 استقلال از شبکه ضریب لیفت در زوایای مختلف  12 شکل

 
 استقلال از شبکه ضریب درگ در زوایای مختلف  13 شکل

-شود که نتایج با افزایش سلولمشاهده می 13و   12شکل  با توجه به 

 های شبکه تغییری نکرده و حل مستقل از شبکه شده است.

 تجهیزات و روش آزمايشگاهی -4-3

آزمایش در  استفاده  مورد  بادی  بازتونل  مدار  باد  تونل  که  ،  دارد  از    نام  هوا 

های مختلف کانال تونل و  اتمسفر آزاد کشیده شده و پس از عبور از قسمت

می تخلیه  آزاد  محیط  به  دوباره  آزمون،  جریان  که    شودمقطع  حالت  این  در 

نمی تاثیر  هم  روی  بر  و  نداشته  ارتباطی  هم  با  خروجی  و  و    گذارندورودی 

  ،داغ و یک بعدی است  سنج سیمگیری جریان از نوع جریاندارای ابزار اندازه

اغتشاش دستگاه  حداکثر  برای  آزاد  جریان  اسمی  نظر    1/0های  از  و  درصد 

نوع از  عبور هوا  تراکم   سرعت  با جریان  باد فروصوت  دارای  تونل  و  ناپذیر هوا 

 متر بر ثانیه است.   30گستره هوا بین صفر تا 

عی  این دستگاه دارای محفظه آزمونی به صورت بسته با سطح مقطع مرب

متر و از جنس پلکسی است.  سانتی  180طول    ،مترسانتی  40در    40به ابعاد  

از جنس آلومینیوم که با    ، استفاده شده در آزمون  NACA0015مدل ایرفویل  

  40متر و ارتفاع پره برابر  سانتی  4/6ساخته شده که طول وتر    CNCدستگاه  

اثرات ورسانتی تا  تونل است  اندازه عرض  به  دقیقا  و  بال  تسیتهمتر  نوک  های 

باقی بماند و آزمایشوارد میدان نشود و ج  در محدوده زاویه    هاریان دوبعدی 

مورد آزمایش قرار گرفته و    27000درجه و در عدد رینولدز    18تا    10حمله  

است شده  تست  استاندارد  شابلون  توسط  ساخت  از  پس  شده  ساخته  ،  مدل 

    .(14)شکل 
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 (میلیمتر حسب بر ابعاد ) باد تونل از کلی نمای 14 شکل

با   آزمایش  استاتیک در محفظه  دیفیوزر  تغییرات فشار  به طراحی  توجه 

آزمایش و  بوده  ثابت  انتهایی  بخش  به  و  متصل  اتاق  داخل  فشار  اساس  بر  ها 

اندازه  88فشار   برای  و  گرفته  آزمایشگاه صورت  از  کیلوپاسکال  گیری سرعت 

اندازهسرعت برای  بعدی  استفاده  سنج سیم داغ یک  پارامترهای جریان  گیری 

سنجش صبا بوده و حسگر سیم داغ  شده است. این دستگاه ساخت شرکت فرا

به ضخامت   تنگستن  از جنس  موثر    5آن  و طول  که    است   25/1میکرومتر 

گیری نماید. به  کیلو هرتز اندازه  50های جریان را تا  قادر است شدت اغتشاش

گیری پروفیل سرعت از مکانیزم انتقال دهنده پراب استفاده شده  منظور اندازه

ای قادر به حرکت سه بعدی بوده و دقتی در  ر پلهکه این مکانیزم با سه موتو

 متر دارد. میلی 1/0حدود 

 انواع خطاها -5-3

 : استدر پژوهش حاضر، خطاهای موجود به صورت زیر 

گیری سرعت تونل باد: سرعت در مقطع آزمون تست باد با  خطای اندازه  -الف

 گردد.  تعیین میسنج و سنسور نصب شده بر روی تونل باد استفاده از سرعت

خطای تنظیم موقعیت قرارگیری مدل در فاصله و زاویه مورد نظر: اگر چه   -ب

که   گردید  دیجیتالی سعی  ترازسنج  و  شابلون  اندیکاتور،  از ساعت  استفاده  با 

 مدل دقیقا در محل خود قرار گیرد.  

های ساخت مدل،  خطای موجود در ساخت مدل: به دلیل خطای دستگاه  -ج

-شود که بر نتایج تست تاثیر میاین مرحله مقداری خطا ایجاد می  همواره در 

درجه بود که در    0/ 3ای  گذارد. اما بعد از مونتاژ نهایی دارای یک خطای زاویه

 است.   ها زاویه فوق لحاظ شدهانجام تست

گیری: اگر چه دستگاه به دقت کالیبره شده ولی  های اندازهخطای دستگاه  -د

خطا مقداری  اجتناب  وجود  اطلاعات  ثبت  دستگاه  در  خطاهای  ناپذیراست. 

 .استدرصد  0/ 2سنج باشد که دارای دقت تواند مربوط به سرعت می

 بحث و نتايج -4

افزار انسیس فلوئنت و  نرم  هاي تئوري با استفاده ازاعتبارسنجی داده – 4-1
Q-Blade 

  Pinkerton  [17]  تجربیهای  اعتبارسنجی نتایج انسیس فلوئنت، با نتایج داده
  با نزدیک شدن به مرحله واماندگی و در زوایای حمله بالا، به مقایسه شد که  

می وارد  دمنده  به  که  مدل  لرزش  و  دارای  خاطر جدایی جریان  نتایج  گردد، 

و در زمان افزایش زاویه حمله تا قبل از واماندگی،    است در واماندگی    اختلاف

نیروی برآ به صورت خطی تغییر کرده و درصد خطا برابر   درصد    2/3ضریب 

 . 15، شکل است

 
مقایسه تحلیل عددی ضریب لیفت به زاویه حمله با نتایج تجربی 15 شکل  

-دادهدست آمده را با  برای صحت کار انجام شده در مرحله اول نتایج به

به عملی  پینکرتونهای  توسط  آمده  ]17]  دست  داناو  تحلیل  و  برای    [18[ 

درجه    20و زوایای صفر تا    250000در عدد رینولدز    NACA4412  ایرفویل 

 .16اعتبارسنجی شد، شکل

نیروی برآ   در زمان افزایش زاویه حمله تا قبل از زاویه واماندگی، ضریب 

تر  روش حاضر مدل انتخاب شده دقیقبه صورت خطی افزایش پیدا کرده و در  

بینی و با نزدیک شدن به مرحله واماندگی  نسبت به مدل داناو، نتایج را پیش

به بالا،  نتایج دارای اختلاف در نزدیکیدر زاویه حمله  -خاطر جدایی جریان، 

واماندگی   زاویه  پیش  است های  برآی  ضریب  بیشینه  مقدار  در  و  شده  بینی 

تر نسبت به مدل حل شده داناو برای مدل تجربی  نزدیکتحقیق حاضر خیلی  

 است.درصد   9/5برابر   Q-Bladeو خطای نتایج  است

 
 Q-bladeهای اعتبارسنجی داده  16 شکل

 Ansys Fluentو  Q-bladeافزارهاي مقايسه نتايج ضريب برآ در نرم  -4-2
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داده  17شکل  بر حسب  مقایسه  ثانیه  بر  متر  پنج  در سرعت  برآ  های ضریب 

ایرفویل   برای  آلفا  می  NACA0015زاویه  آلفا،  نشان  زاویه  افزایش  با  دهد. 

توان در نتایج دو  که می  و افزایش یافته  ضریب برآ سیر صعودی به خود گرفته 

 نرم افزار به این نتیجه رسید.

 

ضریب برآ بر زاویه آلفا در سرعت پنج   Fluent و  Q-bladeهایمقایسه داده   17 شکل

 متربرثانیه 

متر بر ثانیه بر حسب   10های ضریب برآ در سرعتمقایسه داده 18شکل 

که با افزایش زاویه آلفا، ضریب برآ سیر صعودی به خود گرفته    استزاویه آلفا  

یافته به مقدار ماکزیمم  و افزایش   975/0خود یعنی    و در زاویه هفت درجه 

ایرفویل    رسیده  برای  واماندگی  زاویه،  این  در  داده   NACA0015و  با    رخ  و 

 است. تر زاویه آلفا نمودار سیر نزولی به خود گرفته افزایش بیش

 

 10ضریب لیفت بر زاویه آلفا در سرعت  fluentو  Q-blade های مقایسه داده  18 شکل

 متربرثانیه 

داده  19شکل    سرعت  مقایسه  در  برآ  ضریب  بر    15های  ثانیه  بر  متر 

و در زاویه    . با افزایش زاویه آلفا، ضریب برآ افزایش یافتهاستحسب زاویه آلفا  

یعنی   خود  ماکزیمم  مقدار  به  درجه  زاویه،    رسیده  18/1هشت  این  در  و 

ایرفویل   برای  داده  NACA0015واماندگی  بیش  رخ  افزایش  با  آلفا  و  زاویه  تر 

 است. نمودار سیر نزولی به خود گرفته 

 

 15سرعت ضریب لیفت بر زاویه آلفا در  fluentو   Q-bladeهای مقایسه داده  19 شکل

 متربرثانیه 

 مقايسه نتايج ضريب برآ -3-4

در تونل باد    27000در عدد رینولدز    NACA0015جریان در اطراف ایرفویل  

نتایج به دست آمده از   مورد مطالعه تجربی قرار گرفت و برای بررسی صحت 

داده با  را  آزمایشگاهی  نتایج  کد،  نرماین  و  Q-bladeافزار  های  فرترن  کد   ،

ضرایب برآ، پسا و نسبت    22و    21،  20های  فلوئنت مقایسه کرده که در شکل

 ا نشان داده شد.  برآ به ضریب پس  ضریب
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 مقایسه ضریب لیفت بر حسب  زاویه حمله 20 شکل

درجه    10ضریب برآی بدست آمده از کد فرترن در ابتدا در زاویه حمله  

حدود   زاویه  8/2در  افزایش  با  که  داشت  تفاوت  آزمایشگاهی  نتایج  با  درصد 

درصد    7/2درجه به    14حمله این مقدار کاهش پیدا کرده و در زاویه حمله  

درصد    4/4درجه افزایش و این اختلاف به    18رسیده و سپس تا زاویه حمله  

 رسد. می

نرم از  آمده  بدست  برآی  فلوئنت  ضریب  انسیس  زاویه  افزار  در  ابتدا  در 

  14درصد که با افزایش زاویه حمله در زاویه    7/2در حدود    درجه  10  حمله

  8/4درجه درصد اختلاف به    18درصد و در زاویه    1/5درجه این اختلاف به  

این خطا میدرصد رسیده   از مش که  ناشی  از  تواند  استفاده  و   Schemeزنی، 

 سازی باشد.گسسته

درجه    10در زاویه حمله    Q-Bladeافزار  ت آمده از نرمضریب برآی بدس

درصد داشته که با افزایش زاویه حمله این اختلاف    6/14اختلافی در حدود  

حمله   زاویه  به    14در  حمله    30درجه  زاویه  در  و  این    18درصد  درجه 

به   می  33اختلاف  نرمدرصد  با  مقایسه  در  که  و  رسد  فلوئنت  انسیس  افزار 

 .(1ول ، )جداستکدنویسی فرترن این اختلاف زیاد 
با نتایج آزمایشگاهی برای  Q-Bladeمقایسه نتایج عددی فرترن، انسیس و  1جدول 

 ضریب برآ

Q-Blade  زاویه حمله کد فرترن فلوئنت  آزمایشگاهی 

419347 /0  352547 /0  36302341 /0  341970 /0  10 

475744 /0  361444 /0  3741 /0  34879 /0  12 

536459 /0  37509 /0  3900936 /0  36337 /0  14 

595178 /0  397878 /0  416987 /0  42713 /0  16 

657135 /0  439835 /0  46182675 /0  45729 /0  18 

 پسا   مقايسه نتايج ضريب -3-4

کد    از  حاصل  درگ  ضریب  اختلاف  حمله،  زاویه  افزایش  با  درگ  ضریب  در 

به   با مقادیر آزمایشگاهی کاهش پیدا کرده  طوری که در زاویه  نویسی فرترن 

درجه    14درصد و در زاویه حمله    6/1درجه این اختلاف در حدود    10حمله  

برابر     1/4به    درجه این اختلاف  18درصد و در زاویه حمله    7/1این اختلاف 

می کرده  درصد  پیدا  افزایش  خطا  مقدار  این  حمله  زاویه  افزایش  با  که  رسد 

 است.  

 
 زاویه حمله مقایسه ضریب پسا بر حسب  21 شکل

از   حاصل  درگ  ضریب  اختلاف  حمله،  زاویه  افزایش  با  درگ  در ضریب 

زاویه حمله   در  آزمایشگاهی  مقادیر  با  فلوئنت  اختلاف    10انسیس  این  درجه 

درصد    5/0درجه این اختلاف برابر    14درصد و در زاویه حمله    1/3حدود  در  

به    18و در زاویه حمله   رسد که در زاویه  درصد می   25/1درجه این اختلاف 

کم  14حمله   مقدار  خطا  این  زوایای  درجه  به  نسبت  درجه    18و    10تری 

 داشته است. 

در ضریب درگ با افزایش زاویه حمله، اختلاف ضریب درگ حاصل از نرم  

درجه این اختلاف در    10با مقادیر آزمایشگاهی در زاویه حمله    Q-Badeافزار  

درصد و    2/11درجه این اختلاف برابر    14درصد و در زاویه حمله    3/8حدود  

اویه حمله  رسد که در زدرصد می   5درجه این اختلاف به    18در زاویه حمله  

درجه داشته که    14و    10تری نسبت به زوایای  درجه این خطا مقدار کم  18

جدول   و    2در  انسیس  فرتزن،  عددی  نتایج  نتایج    Q-Badeمقایسه  با 

 است. آزمایشگاهی برای ضریب پسا بدست آمده

با نتایج آزمایشگاهی  Q-Bladeمقایسه نتایج عددی فرترن، انسیس و  2جدول 

 ضریب پسابرای 

Q-Blade  زاویه حمله کد فرترن فلوئنت  آزمایشگاهی 

126188 /0  123436 /0  1213908 /0  121706 /0  10 

150945 /0  152955 /0  151767 /0  150617 /0  12 

176329 /0  178378 /0  1770561 /0  175317 /0  14 
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202892 /0  204634 /0  203721 /0  19879 /0  16 

228447 /0  240627 /0  230678 /0  23718 /0  18 

 مقايسه نتايج نسبت ضريب برآ به ضريب پسا  -4-4

نشان    22شکل آلفا  زاویه  بر حسب  پسا  ضریب  به  برآ  نسبت ضریب  مقایسه 

دهد. نسبت ضریب برآ به ضریب درگ با افزایش زاویه حمله، اختلاف این  می

ضریب حاصل از کدنویسی فرترن با مقادیر آزمایشگاهی کاهش پیدا کرده به  

حمله  طوری زاویه  در  حدود    10که  در  اختلاف  این  در    8/1درجه  و  درصد 

حمله   برابر    14زاویه  اختلاف  این  حمله    42/1درجه  زاویه  در  و    18درصد 

رسد که با افزایش زاویه حمله این مقدار  درصد می  2/5درجه این اختلاف به  

 خطا افزایش پیدا کرده است.  

با افزایش زاویه حمله اختلاف انسیس   برآ به ضریب درگ  نسبت ضریب 

درجه این اختلاف در حدود    10فلوئنت با مقادیر آزمایشگاهی در زاویه حمله  

درصد و در زاویه   5/4درجه این اختلاف برابر  14درصد و در زاویه حمله  3/2

درجه    10رسد که در زاویه حمله  درصد می  4درجه این اختلاف به    18حمله  

 درجه داشته است.  18و  14تری نسبت به زوایای  این خطا مقدار کم

 
 نسبت ضریب برآ به ضریب پسا در مطالعه تجربی 22 شکل

افزار  افزایش زاویه حمله، اختلاف نرمنسبت ضریب برآ به ضریب درگ با  

Q-Blade    حمله زاویه  در  آزمایشگاهی  مقادیر  در    10با  اختلاف  این  درجه 

درصد و    30درجه این اختلاف برابر    14درصد و در زاویه حمله    1/14حدود  

رسد که در زاویه حمله  درصد می  35درجه این اختلاف به    18در زاویه حمله  

به زوایای  درجه این خطا مقدار بیش  18 درجه داشته    14و    10تری نسبت 

جدول   در  و    3که  انسیس  فرتزن،  عددی  نتایج  نتایج    Q-Bladeمقایسه  با 

 است. آزمایشگاهی برای نسبت ضریب برآ به پسا بدست آمده 
با نتایج آزمایشگاهی   Q-Bladeمقایسه نتایج عددی فرترن، انسیس و  3 جدول

 برای نسبت ضریب برآ به ضریب پسا 

Q-Blade  زاویه حمله کد فرترن فلوئنت  آزمایشگاهی 

32 /3  85 /2  92 /2  8 /2  10 

15 /3  36 /2  46 /2  31 /2  12 

04 /3  1 /2  2 /2  07 /2  14 

93 /2  94 /1  04 /2  14 /2  16 

87 /2  82 /1  002 /2  92 /1  18 

 گیري نتیجه -5

مطالعه بررسی  پژوهش  این  از    در   ناکا   ایرفویل   آزمایشگاهی   و   عددی  هدف 

داریوس    محور  عمود  بادی  میکروتوربین  در  استفاده  جهت   پایین  رینولدز  اعداد

در اعداد   NACA0021و NACA0015،  NACA0018سه ایرفویل  بود. در ابتدا 

با  رینولدز   سپس  و  گرفت  قرار  آیرودینامیکی  تحلیل  و  مطالعه  مورد  پایین 

گردابه توزیع خطی  پایه  بر  پنل  عددی  از روش  و   Q-Blade،  CFD،  استفاده 

روش   برای  و  داده  انجام  باد  تونل  در  تجربی  کامپیوتری  آزمایش  کد  از  پنل 

روش    FORTRANزبان   برای  مدل    CFDو  نرم  به  KW-SSTاز  افزار  وسیله 

ANSYS-FLUENT نتایج نشان داد: استفاده شد . 

رینولدز در سه    17890  عدد  هر  برآی  ضریب  حمله  زاویه  افزایش  با 

ناکا   ایرفویل  و  کرده  پیدا  افزایش  دیگر    0015ایرفویل  ایرفویل  دو  به  نسبت 

درجه ضریب برآی ماکزیمم برابر    15تری داشت و در زاویه  ضریب برآی بیش

تری  نسبت ضریب برآ به ضریب پسای بیش  0015و ایرفویل ناکا    است  55/0

-که بیشمتر بر ثانیه داشته به طوری  5رفویل دیگر در سرعت  نسبت به دو ای 

برآ به ضریب پسا در زاویه حمله   برابر    13ترین مقدار نسبت ضریب  درجه و 

ناکا    58/2 ایرفویل  این سرعت  و در  ایرفویل دیگر    0015بوده  دو  به  نسبت 

 تری برای انتخاب دارد. شرایط مناسب

رینولدز   عدد  ایر  35780در  برآی  ناکا  ضریب  افزایش    0015فویل  با 

  5/7که در زاویه حمله  زاویه حمله ابتدا سیر صعودی به خود گرفته به طوری

و نسبت به دو ایرفویل دیگر دیرتر    72/0درجه به ماکزیمم مقدار خود یعنی  

به طوری استال رسیده  ناحیه  ناکا  به  ایرفویل  زاویه    0018که  و    4در  درجه 

ناکا   زاویه   0021ایرفویل  ناکا    3  در  ایرفویل  و  زاویه    0015درجه    5/7در 

ناکا   ایرفویل  و  رسیده  استال  ناحیه  به  به    0015درجه  برآ  ضریب  نسبت 

-تری نسبت به دو ایرفویل دیگر داشته به طوری که بیشضریب پسای بیش

درجه و برابر    5/6ترین مقدار نسبت ضریب برآ به ضریب پسا در زاویه حمله  

و    3/15با   ناکا  بوده  شرایط    0015ایرفویل  دیگر  ایرفویل  دو  به  نسبت 

تری  داشته و نسبت ضریب برآ به ضریب پسای بیش  تری برای انتخابمناسب

 دارد.

حمله   زاویه  در  برآ  ضریب  بررسی  مدل    10در  درصد    CFDدرجه  با 

که با افزایش زاویه  ها را دقیق تشخیص داده در حالیدرصد داده  7/2خطای  

درصد   4/4درجه با درصد خطای  18زاویه حمله    عددی فرترن درحمله مدل 

را دقیق محاسبه کرده در حالیداده زاویه مدل  ها  این  با درصد    CFDکه در 

و در    CFDتر مدل بینی نموده که در زاویه حمله کممدل را پیش 8/4خطای 

 . استزاویه حمله بالا مدل گردابه فرترن مناسب 
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ضریب   بررسی  حمله    پسادر  زاویه  مدل    10در  درصد  درجه  با  فرترن 

را دقیق  درصد داده  1/3با درصد خطای    CFDدرصد و مدل    6/1خطای   ها 

با افزایش زاویه حمله مدل عددی فرترن در زاویه  تشخیص داده در حالی که 

خطای    18حمله   درصد  با  مدل    1/4درجه  و  خطای    CFDدرصد  درصد  با 

تر مدل فرترن و  بینی نموده که در زاویه حمله کمدل را پیشدرصد م  25/1

 .استبرای تحلیل مناسب   CFDدر زاویه حمله بالا مدل 
درجه مدل    10در زاویه حمله    پسادر بررسی نسبت ضریب برآ به ضریب  

با درصد خطای   درصد    3/2با درصد خطای    CFDدرصد و مدل    8/1فرترن 

با افزایش زاویه حمله مدل عددی  ها را دقیق تشخیص داده در حالیداده که 

با درصد خطای    18فرترن در زاویه حمله   با    CFDدرصد و مدل    2/5درجه 

تر مدل  بینی نموده که در زاویه حمله کمدرصد مدل را پیش  4درصد خطای  

 . استبرای تحلیل مناسب  CFDفرترن و در زاویه حمله بالا مدل 

سیر صعودی به    NACA0015با افزایش زاویه حمله ضریب برآی ایرفویل  

قابل    CFDتحلیل عددی و    ، های آزمایشگاهی که در دادهخود گرفته به طوری

 مشاهده است. 

ایرفویل   زاویه حمله ضریب پسای  به    NACA0015با افزایش  نزولی  سیر 

قابل    CFDتحلیل عددی و    ، های آزمایشگاهی که در دادهخود گرفته به طوری

 مشاهده است. 

ایرفویل   پسای  ضریب  به  برآ  ضریب  نسبت  حمله  زاویه  افزایش  با 

NACA0015  های آزمایشگاهیکه در دادهسیر نزولی به خود گرفته به طوری،  

 قابل مشاهده است.  CFDتحلیل عددی و 

ایرفویل   اطراف  در  آرام  جریان  حل  برای  گردابه  صفحات  روش  از 

NACA0015  های آیرودینامیکی آن از جمله ضرایب لیفت و  و تعیین مشخصه

درگ استفاده شد. بدین منظور هر دو سطح بالایی و پایینی ایرفویل را توسط  

از    تعداد زیادی صفحه گردابه پوشانده و با تعیین مقاومت گردابه برای هر یک

نتایج   که  کرده  تعیین  را  برآ  نیروی  همچنین  و  کلی  گردش  صفحات،  این 

جریان برای  گردابه  صفحات  روش  که  داد  نشان  آمده  عدد  بدست  با  هایی 

به ضریب پسا را در زاویه حمله   برآ  نسبت ضریب  رینولدز کم، ضریب پسا و 

بیشکم زاویه حمله  را در  برآ  بسیار خوب مدل کرده و  تر و ضریب  درصد  تر 

 های مورد بررسی دارد.تری نسبت به سایر روشخطای کم

 فهرست علائم  -6
 𝒑 ( s1-kgm) چگالی

 𝜏 تانسور تنش

 μ ( s1-kgm-1)لزجت دینامیکی 

 V (m/s)جریان سرعت

 D قطر روتور )متر( 

 F ( Nنیروهای حجمی)

)شتاب گرانشی
𝐦

𝐬𝟐
) g 

)ثانیه(زمان   t 

 h ارتفاع پره )متر( 

روتور )متر( شعاع   R 

اندازی )نیوتن متر( اه گشتاور ر  T 

(-ضریب گشتاور)  C𝑚 

 c طول وتر پره )متر( 

اندازی )نیوتن( نیروی راه   f 

 p فشار

 Ѓ گردش حول مقطع بال 

 L لیفت تولیدی

 V سرعت 

 S طول صفحه 

 CL ضریب برآ

 CD ضریب پسا

 T پارامتر بیزیر

 FL نیروی برآ

 FD نیروی درگ 

 P0 نقطه ابتدایی

 P1 نقطه انتهایی
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