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 انتگرالی و غیرانتگرالی
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  هچکید

 ارايه روابط انتگرالی و غيرانتگرالی برای محاسبه برخی مشتقات ديناميکی محاسبه مشتقات ديناميکی و هدف از اين تحقيق،

استفاده شده است.  استوکس-و معادلات ناوير مشتقات از ديناميک سيالات محاسباتیاين است. برای محاسبه  يک بال

صورت ناپايا و تحت حرکت هارمونيک خاصی که وابسته به مشتق وديناميکی بهمشتقات ديناميکی، با استفاده از ضرايب آير

 اند.و حرکت شبکه اعمال شده 1صورت توابع تعريف شده توسط کاربرهای هارمونيک بهحرکت اند.ديناميکی است، تعيين شده

برای بال استاندارد کی ضرايب و برخی مشتقات دينامينوع حرکت در محاسبات مشتقات ديناميکی موثر است. نتايج 

D-AGARD  0121ارايه شده است. بال دارای مقطعNACA 64A  است. نتايج برای اين بال در فرکانس کاسته مختلف

محاسبه شده است و نتايج با نتايج تجربی موجود مقايسه شده است. برخی نتايج در دو حالت بال متقارن و بال غيرمتقارن 

های اند. مقايسه نتايج بيانگر دقت مناسب حل عددی در حالتستای نوک بال( محاسبه شده)جابجايی محور طولی بال در را

  برای مشتقات ديناميکی است. ارايه شده انتگرالی و غيرانتگرالی

نتگرالی.، روابط انتگرالی، روابط غيراديناميک سيالات محاسباتی، جريان ناپايا مشتقات ديناميکی، :های کلیدیواژه 

Determination of wing dynamic derivatives using computational 

fluid dynamics and provide integral and non-integral relations 

Mahdi Hashemabadi1 

1- Assistant Professor, Faculty of Aerospace, Malek Ashtar University of Technology, Iran. 

Abstract 

The purpose of this research is to calculate a wing dynamic derivatives and provide integral and non-

integral relations to calculate some dynamic derivatives. Computational fluid dynamics and Navier-

Stokes equations have been used to calculate these derivatives. Dynamic derivatives are determined by 

using aerodynamic coefficients in unsteady form and under certain harmonic motion that is dependent 

on dynamic derivative. Harmonic motions are implemented as user-defined functions and grid motion. 

The type of motion is effective in dynamic derivative calculations. The results of the aerodynamic 

coefficients and some dynamic derivatives for the AGARD-D standard wing are presented. The wing 

has a NACA 64A1012 airfoil. The results for this wing have been calculated at different reduced 

frequencies and the results have been compared with the existing experimental results. Some results 

have been calculated in two cases of symmetric wing and asymmetric wing (displacement of the 

longitudinal axis of the wing along the tip of the wing). The comparison of the results shows the 

appropriate accuracy of the numerical solution in integral and non-integral modes presented for 

dynamic derivatives. 

Keywords: dynamic derivatives, computational fluid dynamics, unsteady flow, integral relations, non-integral 

relations. 
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 مقدمه -1
 پروازی نقليه وسايل ديناميکی پايداری مشتقات

 هایويژگی ارزيابی برای کليدی پارامترهای

 پرواز کيفيت و کنترل سيستم طراحی آيروديناميکی،

 که ایجنگنده هواپيماهای برای آن اهميت. هستند

 و د،دارن نياز بالا حمله زاويه در بالا عملکرد و مانور به

 دارای احتمالاً که دم بدون رادارگريز هواپيماهای برای

. يابدمی افزايش هستند، ناپايدار ديناميکی هایويژگی

 زاويه و کم سرعت با که معمولی هواپيماهای برای

 استاتيک پايداری مشتقات کنند،می پرواز کم حمله

 توسط شده توليد گشتاور بينیپيش برای تنهايی به

 هایپديده. [1] است کافی ماهواپي مانور

 مرزی، لايه جدايش مانند غيرخطی آيروديناميکی

 حمله زاويه در گرداب شکست و گردابه نوسانات

 هایرژيم برای ويژهبه افتند،می اتفاق بالاتری

 امواج وقوع احتمال که صوتمافوق يا گذرصوتی

 يک آوردن دستبه برای. [2] است بيشتر ایضربه

 مشتقات با آيروديناميکی مدل يک بهتر، پروازی مدل

مخصوصا اگر پرواز در زاويه  ،دقيق نياز است ديناميکی

 برای سنتی هایراه از يکی. [3] حمله بالا باشد

 طريق از ديناميکی مشتقات اطلاعات آوردن دستبه

 پرواز هایآزمايش اما ،[4] است پروازی هایآزمايش

 سنتی روش. هستند پرخطر و پرهزينه بسيار واقعی

 مشتقات آوردن دستبه برای فعال طور به که ديگری

 است، گرفته قرار بررسی مورد ديناميکی پايداری

 روش حال، اين با. [6, 5] است باد تونل هایآزمايش

سازی حرکت به دليل شبيه نيز باد تونل آزمايش

 بر شود.ديناميکی پيچيده است و ممکن است هزينه

 مدل توسط شده توليد اينرسی نيروی اين، بر علاوه

 آيروديناميکی هایداده از بايد نوسانی تست

 به نياز که شود، حذف شده گيریاندازه

 هایداده و حرکت تاريخچه بين دقيق سازیهماهنگ

 در کوچک اختلاف. دارد شده گيریاندازه لحظه

 بسيار خطای منبع يک به منجر تواندمی سازیهمگام

 يک بنابراين،. شود مشتقات ديناميکی نتايج در بزرگ

. است نياز مورد دقيق و دقيق بسيار آزمايشی تنظيم

 اين بالا، ماخ پروازی رژيم و بالا حمله زاويه مورد در

 دقيق بينیپيش برای تحليل و تجزيه از مانع لعوام

 اين، بر علاوه. شوندمی مدل آيروديناميکی خواص

 گيریاندازه هایداده ارتعاشی دستگاه تاخير خطای

 فيزيکی در پديده مکانيکی ماهيت دليل به نيز

 عوامل از برخی هااين. دارد وجود ارتعاشی دستگاه

. [9-7] هستند باد تونل آزمايش برای کننده محدود

 اخير سريع رشد با همراه ها،کاستی اين بر غلبه برای

 مشتقات اين توانمی محاسباتی، هایقابليت در

ديناميک سيالات  از استفاده با را ديناميکی پايداری

 و محاسباتی ظرفيت محاسباتی محاسبه کرد. تکامل

 و تجزيه امکان محاسباتی شبکه حرکت هایتکنيک

 فراهم ترپيچيده هایمدل برای را بالا ابعاد با تحليل

 ديناميکی پايداری مشتقات ها،قابليت اين با. کندمی

 کارايی با عددی تحليل روش از استفاده با توانمی را

 .کرد تحليل بيشتری

 برای عددی تحليل هایروش از مطالعه چندين

 اندکرده استفاده ديناميکی داریپاي تحليل و تجزيه

 و تجزيه مورد در فعلی تحقيقات اکثر. [11-14, 7]

 دستبه برای خوبی روش ديناميکی مشتقات تحليل

 ضرايب ترکيبی ديناميکی پايداری مشتقات آوردن

 برای پايداری مفهوم. [15]دهند می ارائه ميرايی

 اغتشاش با خطی محدوده در آيروديناميکی مشتقات

 گفته به. شد معرفی [16] برايان توسط کوچک

 جدا توانمی را پرواز ديناميک و آيروديناميک ،ايشان

 صورتبه آيروديناميکی گشتاور و نيروها سپس کرد،

 مانند ديناميکی و استاتيکی پارامتر چندين از تابعی

 بيان هاآن تغيير نرخ و کنترل زوايای اغتشاش، سرعت

 يهاول تحليلی روش يک دوبعدی، موارد برای. شودمی

 تحليل و تجزيه روش مانند ساده هایپيکربندی برای

وانگ و  .[17]توان ارايه کرد تئودورسن می توسط

با استفاده از ديناميک سيالات  [11]همکاران 

محاسباتی به محاسبه مشتقات ديناميکی روی يک 

 پرداختد. دارپخ مخروطی دماغه يکموشک پايه و 

از حلگر آيروديناميک که  [19]گراناتا و همکاران 

مبتنی بر روش نوين ذرات گردابه است برای تعيين 

ضرايب آيروديناميکی و مشتقات ديناميکی يک پرنده 

از ديناميک سيالات محاسباتی برای تفاده کردند. اس

برای قايق نيز  تعيين مشتقات ديناميکی هيدروفويل

 حوزه هایروش . همچنين[21]استفاده شده است 

 پايداری مشتقات اين تحليل و تجزيه رایب زمان

 ديناميکی مشتقات توانندمی که دارد وجود ديناميکی
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 پارامترهای و ناپايدار جريان ميدان حل از را مختلفی

 اجباری نوسان روش از استفاده با آن، زمان به مربوط

مشتقات  ،بيشتر تحليل برای .[21] آورند بدست

 روش با به روشی مشابه تواندنيز می را 2ياو یديناميک

مشتقات . [22] کرد محاسبه مشتقات طولی تحليل

ها که دارای بال با زاويه پسگرايی ديناميکی جنگنده

الات محاسباتی بالا هستند نيز توسط ديناميک سي

. روش پانل شامل چشمه و دابلت [23]اند شده تعيين

پذير برای محاسبه مشتقات های تراکمدر حالت

  .[24]ديناميکی نيز استفاده شده است 
تعيين ضرايب و برخی  از مقاله حاضر، هدف

ارايه روابط حاکم بر و  برای بالمشتقات ديناميکی 

های غيرانتگرالی در محاسبه مشتقات ديناميکی روش

بسياری از محاسبات مشتقات ديناميکی از روش  است.

معمولا  شود.انتگرالی در محاسبه مشتقات استفاده می

 3تابميرايی  های غيرانتگرالی برای ضرايبروش

(𝐶𝑚𝑞
+ 𝐶𝑚𝛼̇

اما اين روش برای  ارايه شده است( 

𝐶𝑙𝑝) ضريب ميرايی غلت محاسبه
تغييرات ضريب  و( 

𝐶𝑚𝛼̇گشتاور تاب با نرخ زاويه حمله )
ارايه نشده  (

نياز به  یاينکه محاسبه مشتقات ديناميکاست. ضمن

ز متحرک دارد و های ناپايای مرحليلتجربه ت

های عددی برای مشتقات ديناميکی برای بال تحليل

های هارمونيک توسط توابع حرکت انجام نشده است.

در تعريف شده توسط کاربر به بال اعمال شده است. 

ضرايب  برخیهای غيرانتگرالی در اين مقاله روش

حرکت ديناميکی و حتی ضرايب ديناميک ناشی از 

اسبات اين اند تا روند محشده ارايه 4فراز و فرود

ها مورد ضرايب دقيقا ارايه شود و دقت اين روش

 تجزيه و تحليل قرار گرفته است.

 روابط حاکم و روش حل مسئله -2

های حرکتي بررای ماابر ه یرر      مدل-2-1

 تاب میرا ي

دستگاه مختصاتی که بر روی وسيله پرنده استفاده 

در اين شکل  شده است. نشان داده 1شود در شکلمی

پارامترهای مختلف چرخش و زاويه حول هر محور 

برای محاسبه مشتقات ميرايی نمايش داده شده است. 

از سه مدل  شود وانجام می y، نوسان حول محور تاب

ها توان استفاده کرد، اين حرکتحرکت نوسانی می

 :ندقابل تعميم به ديگر مشتقات نيز هست

(. در اين حرکت الف 2شکل حرکت تاب خالص )( 1

مقدار زاويه حمله هميشه ثابت است و در 

𝛼̇نتيجه  = 𝑞و  0 = 𝜃̇ = sin(𝜔𝑡)  است. از

توان با استفاده از روابطی اين مدل حرکتی می

که بخش بعدی توضيح داده خواهد شد برای 

𝐶𝑚𝑞محاسبه 
𝐶𝐿𝑞و  

 استفاده کرد.  

ب(. در اين  2شکل حرکت فراز و فرود خالص )( 2

𝑞مدل حرکتی  = 0;  𝛼̇ = sin(𝜔𝑡)  .است

𝐶𝑚𝛼̇بنابراين از اين نوع حرکت برای محاسبه 
  

𝐶𝐿𝛼̇و 
شود. اين نوع حرکت هم در استفاده می 

های عددی قابل تونل باد و هم در تحليل

 سازی است.پياده

ج(. اين حرکت  2شکل ) حرکت هارمونيک تاب( 3

است.  𝛼̇و  𝑞گيرنده ترکيبی از تغييرات در بر

اين مدل در واقع بيانگر مدل حرکتی يک جسم 

چه نوسانی در داخل يک جريان آزاد مشابه آن

𝑞افتد است که در آن در تونل باد اتفاق می =

𝛼̇ = sin(𝜔𝑡) هنگام استفاده از اين مدل .

𝐶𝑚𝑞توان ضريب ميرايی تاب )می
+ 𝐶𝑚𝛼̇

( را 

 .محاسبه کرد

𝐶𝑚𝑞معمولا مقدار 
+ 𝐶𝑚𝛼̇

شود اما محاسبه می 

𝐶𝑚𝑞 اگر هر يک از اين پارامترها را يعنی
𝐶𝑚𝛼̇و  

را  

توانيم حرکت هارمونيک تاب طور مجزا بخواهيم، میبه

𝐶𝑚𝑞ج( را انجام دهيم و مقدار 1)شکل 
+ 𝐶𝑚𝛼̇

 و 

ب( مقدار 1سپس با حرکت فراز و فرود خالص )شکل 

𝐶𝑚𝛼̇
را محاسبه کنيم و از روی اين مقادير مقدار  

𝐶𝑚𝑞خالص  
سازی حرکت تاب خالص بدون مدل 

سازی دو حرکت از سه محاسبه شود. بنابراين مدل

دست آمدن پارامترها سبب به 2شکل حرکت 

 صورت مجزا خواهد شد.به

 

 
 . دستگاه مختصات و پارامترها مرتبط با هر محور1کل ش
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 [12] های حرکت نوسانیانواع مدل .1 شکل

 
 روابط حاکم بر حرکت ناپا ا -2-2

در محورهای مختلف  آيروديناميکی محاسبه ضرايب

 :[26] زير استکلی به صورت  طوربه 

(1) 

𝐶𝑗 = 𝐶𝑗0
+

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛼
Δ𝛼 +

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛼̇
Δ𝛼̇ 

       +
𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛽
Δ𝛽 +

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛽̇
Δ𝛽̇ +

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝑝
Δ𝑝 

       +
𝜕𝐶𝑗

𝜕𝑞
Δ𝑞 +

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝑟
Δ𝑟 

ای اگر در دستگاه رعت زاويههای سمولفه

𝜔𝑥𝑤)آيروديناميک مختصات  , 𝜔𝑦𝑤 , 𝜔𝑧𝑤)  حل شوند

 :[26] خواهيم داشت

(2) 
[

𝜔𝑥𝑤

𝜔𝑦𝑤

𝜔𝑧𝑤

]

= [
cos 𝛼 cos 𝛽 sin 𝛽 sin 𝛼 cos 𝛽

− cos 𝛼 sin 𝛽 cos 𝛽 − sin 𝛼 sin 𝛽
− sin 𝛼 0 cos 𝛼

] [

𝜃̇𝑥

𝜃̇𝑦

𝜃̇𝑧

] 

 بنابراين خواهيم داشت:

(3) 
Δ𝛼̇ = 𝜔𝑦𝑤 = −𝜃̇𝑥 cos 𝛼 sin 𝛽 

                    +𝜃̇𝑦 cos 𝛽 − 𝜃̇𝑧 sin 𝛼 sin 𝛽 

−Δ𝛽̇ = 𝜔𝑧𝑤 = −𝜃̇𝑥 sin 𝛼 + 𝜃̇𝑧 cos 𝛼 

𝛽0نکه با فرض اي =  سپس: 0

(4) Δ𝛼̇ = 𝜃̇𝑦   (𝑞 = 𝜃̇𝑦) 

Δ𝛽̇ = 𝜃̇𝑥 sin 𝛼 − 𝜃̇𝑧 cos 𝛼 

 و بنابراين

(5) Δ𝛼 = 𝜃𝑦 

Δ𝛽 = sin 𝛼  𝜃𝑥 − cos 𝛼  𝜃𝑧 

 سازی( بعد از ساده1)بنابراين معادله کلی رابطه 

 به صورت زير خواهد شد:

(6) 

𝐶𝑗 = 𝐶𝑗0
+

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛽
sin 𝛼 𝜃𝑥 +

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛼
𝜃𝑦 

       −
𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛽
cos 𝛼  𝜃𝑧 + (

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝑝
+

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛽̇
sin 𝛼) 𝜃̇𝑥 

      + (
𝜕𝐶𝑗

𝜕𝑞
+

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛼̇
) 𝜃̇𝑦 + (

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝑟
−

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛽̇
cos 𝛼) 𝜃̇𝑧 

داشته باشيم، بنابراين  𝑥اگر چرخش حول محور 

𝜃𝑦 = 𝜃𝑧 = 0, 𝜃̇𝑦 = 𝜃̇𝑧 = صورت به (6)و رابطه  0

 زير خواهد شد:

 

(7) 
𝐶𝑗 = 𝐶𝑗0

+
𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛽
sin 𝛼  𝜃𝑥 

     + (
𝜕𝐶𝑗

𝜕𝑝
+

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛽̇
sin 𝛼) 𝜃̇𝑥 

داشته باشيم، بنابراين  𝑦ول محور اگر چرخش ح

𝜃𝑥 = 𝜃𝑧 = 0, 𝜃̇𝑥 = 𝜃̇𝑧 = صورت به (6)و رابطه  0

 زير خواهد شد:

(1) 𝐶𝑗 = 𝐶𝑗0
+

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛼
𝜃𝑦 + (

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝑞
+

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛼̇
) 𝜃̇𝑦 

داشته باشيم،  𝑧اگر چرخش تنها حول محور 

𝜃𝑥بنابراين  = 𝜃𝑦 = 0, 𝜃̇𝑥 = 𝜃̇𝑦 =  (6)و رابطه  0

 صورت زير خواهد شد:به

(9) 
𝐶𝑗 = 𝐶𝑗0

−
𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛽
cos 𝛼  𝜃𝑧 

     + (
𝜕𝐶𝑗

𝜕𝑟
−

𝜕𝐶𝑗

𝜕𝛽̇
cos 𝛼) 𝜃̇𝑧 

 

𝑪𝒎𝒒میرا ي تاب ) یر   مااب ه -2-3
+ 𝑪𝒎𝜶̇

 )

 با نرخ تاب و زاو ره حللره   نیروی برآ اتتغییرو 

(𝑪𝑳𝒒
+ 𝑪𝑳𝜶̇

) 

، توليد کننده 𝑦که نوسان حول محور با توجه به اين

 (1)1است بنابراين از رابطه  تابمشتقات ديناميکی 

 شود.استفاده می

𝑪𝒎𝒒روش انتگرالي برای مااب ه  -2-3-1
+ 𝑪𝒎𝜶̇

و  
𝑪𝑳𝒒

+ 𝑪𝑳𝜶̇
 

و ضريب برا  تاببرای محاسبه تغييرات ضريب گشتاور 

خواهيم داشت )البته در اين مورد جمله  تاببا نرخ 

اصلی کمی بيشتر بسط داده شده است و تغييرات 

 :[27] شده است(نيز افزوده  𝑞̇نسبت به 

(11) 

𝐶𝑚 = 𝐶𝑚0
+ 𝐶𝑚𝛼Δ𝛼 + 

  (𝐶𝑚𝑞
+ 𝐶𝑚𝛼̇

)
𝑙

2𝑉
𝛼̇ + (

𝑙

2𝑉
)

2

𝐶𝑚𝑞̇
𝑞̇ 

𝐶𝐿 = 𝐶𝐿0
+ 𝐶𝐿𝛼Δ𝛼 + 

   (𝐶𝐿𝑞
+ 𝐶𝐿𝛼̇

)
𝑙

2𝑉
𝛼̇ + (

𝑙

2𝑉
)

2

𝐶𝐿𝑞̇
𝑞̇ 

کز ثقل حال اگر يک حرکت نوسانی تاب حول مر

وسيله پرنده را در نظر بگيريم، روابط سينماتيکی 

به صورت زير خواهند  𝛼̇و  𝛼 ،𝑞 ،𝑞̇حاکم بر تغييرات 

 بود:

(11) 
𝛼 − 𝛼0 = Δ𝛼 = 𝛼𝐴 sin(𝜔𝑡) 
𝛼̇ = 𝑞 = 𝜔𝛼𝐴 cos(𝜔𝑡) 
𝛼̈ = 𝑞̇ = −𝜔2𝛼𝐴 sin(𝜔𝑡) 

 يم داشت:خواه 11 در رابطه 11با جاگذاری رابطه 

(12) Δ𝐶𝑚 = 𝛼𝐴 (𝐶𝑚𝛼
− 𝑘2𝐶𝑚𝑞̇

) sin(𝜔𝑡) 
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      +𝛼𝐴𝑘 (𝐶𝑚𝛼̇ + 𝐶𝑚𝑞
) cos(𝜔𝑡) 

Δ𝐶𝐿 = 𝛼𝐴 (𝐶𝐿𝛼
− 𝑘2𝐶𝐿𝑞̇

) sin(𝜔𝑡) 

+𝛼𝐴𝑘 (𝐶𝐿𝛼̇ + 𝐶𝐿𝑞
) cos(𝜔𝑡) 

𝑘که در آن  =
𝜔𝑙

2𝑉
 5دهنده فرکانس کاستهنشان 

در محاسبه ضريب گشتاور تاب در  است.حرکت نوسانی 

های بسط سری فوريه سينوسی و حالت نوسانی، بخش

𝐶𝑚𝛼شوند. ترم کسينوسی ظاهر می
− 𝑘2𝐶𝑚𝑞̇

معرف  

بخش بسط فوريه سينوسی و در محاسبات رياضی روابط 

گفته  6( که به آن ترم داخل فاز12طه شود )رابظاهر می

 شود.شود و از اين لحاظ مهم میمی

که اين رابطه نشان دهنده حال با توجه به اين

بر حسب زمان  𝐶𝐿و  𝐶𝑚جملاتی از بسط سری فوريه 

𝐶𝑚𝛼̇ مقاديرتوان است، می + 𝐶𝑚𝑞
𝐶𝑚𝛼و  

− 𝑘2𝐶𝑚𝑞̇
 

اده از روابط حاکم بر ضرايب سری فوريه را با استف

دست آورد. با در نظر گرفتن تاريخچه زمانی به

سيکل نوسانی وسيله پرنده  𝑛𝑐در  𝐶𝐿و  𝐶𝑚تغييرات 

 داريم:

(13) 

𝐶𝑚𝛼̇ + 𝐶𝑚𝑞
 

=
2

𝑘𝛼𝐴𝑛𝑐𝑇
∫ Δ𝐶𝑚(𝑡) cos(𝜔𝑡) 𝑑𝑡

𝑛𝑐𝑇

0

  

𝐶𝐿𝛼̇ + 𝐶𝐿𝑞

=
2

𝑘𝛼𝐴𝑛𝑐𝑇
∫ Δ𝐶𝐿(𝑡) cos(𝜔𝑡) 𝑑𝑡

𝑛𝑐𝑇

0

 

 و همچنين

(14) 

𝐶𝑚𝛼
− 𝑘2𝐶𝑚𝑞̇

=
2

𝛼𝐴𝑛𝑐𝑇
∫ Δ𝐶𝑚(𝑡) sin(𝜔𝑡) 𝑑𝑡

𝑛𝑐𝑇

0

 

𝐶𝐿𝛼
− 𝑘2𝐶𝐿𝑞̇

=
2

𝛼𝐴𝑛𝑐𝑇
∫ Δ𝐶𝐿(𝑡) sin(𝜔𝑡) 𝑑𝑡

𝑛𝑐𝑇

0

 

𝑇جايی که  =
2𝜋

𝜔
دوره تناوب يک سيکل نوسان  

توان با داشتن منحنی غيردايم است. بنابراين می

بر حسب زمان برای يک حرکت نوسانی  𝐶𝑚تغييرات 

گيری عددی از روابط ارايه شده در مقيد و انتگرال

ب را مقدار مجموع ضرايب ميرايی تا (13) رابطه

 محاسبه کرد.

𝑪𝒎𝒒غیرانتگرالي بررای ماابر ه    روش -2-3-2
+

𝑪𝒎𝜶̇
𝑪𝑳𝒒و  

+ 𝑪𝑳𝜶̇
 

 زمانی و نرخ تابای، نرخ در حرکت پيچش صفحه

 زاويه حمله برابر است، يعنی:
 

(15) 𝑞 = 𝛼̇ 

عددی توسط حرکت  صورتبهپيچش در صفحه 

𝛼ه ميانی، سينوسی مقيد حول زاويه حمل
0

 صورتبه 

 شود:زير تعريف می

(16) α(𝑡) = 𝛼0 + 𝛼𝐴 sin 𝜔𝑡 

 𝜔در حرکت پيچشی،  7نوسان دامنه 𝛼𝐴که در آن 

زاويه حمله اوليه نوسان است که  𝛼0ای و سرعت زاويه

شود. ميرايی در اين زاويه حمله تحليل پاپا انجام می

αگشتاور پيچشی در  = α0 بندی زير فرمول صورتبه

𝛼که زمانی  (16)از رابطه شود، می = 𝛼0 :داريم 

(17) 𝑡𝛼=𝛼0
=

𝑛𝜋

𝜔
,     𝑛 = 0,1,2, …. 

از  دو بارکه پرتابه در هر دوره از نوسان، يیازآنجا

α
0

بيانگر هر نيم دوره است. با  nگذرد بنابراين می 

 ن داريم:به زمانسبت  (16)از رابطه گيری مشتق

(11) 𝛼̇(𝑡) = 𝜔𝛼𝐴𝑐𝑜𝑠(𝜔𝑡) 

𝛼 که یزمانبنابراين  = 𝛼0 :داريم 

(19) 𝛼̇𝛼=𝛼0
= (−1)𝑛𝜔𝐴     𝑛 = 0,1,2,3, … 

 شود:صورت زير تعريف می، به𝑘 ،يافتهفرکانس کاهش

(21) 𝑘 =
𝜔𝑙

2𝑉
 

𝛼 که یزمان 19و  11، 11، 11روابط با ترکيب  = 𝛼0 

 ريم:دا

 

(21) 

[𝐶𝑚𝑞
+ 𝐶𝑚𝛼̇

]
𝛼0

= (−1)𝑛
(𝐶𝑚±

− 𝐶𝑚0 − 𝐶𝑚𝛼
𝛼)

𝑘𝐴
,     

      𝑛 = 0,1,2, … 

 

 𝛼نسبت به  𝐶𝑚تغيير  چگونگی 3در شکل 

𝛼0برای = . حرکت نوسانی شده استدادهنشان  0°

بال کردن کند. با دنيک نمودار بيضوی توليد می

𝑡اينکه در  باملاحظهو  𝐶𝑚منحنی  = 𝛼و در  0 = 𝛼0 

±𝐶𝑚کند، می 1پرتابه شروع به پيچش به سمت بالا
 

 شود:صورت زير نتيجه میبه

 

(22) 

Pitch up cycle: n = 0,2,4, …  → 𝐶𝑚

= 𝐶𝑚+
→ [𝐶𝑚𝑞

+ 𝐶𝑚𝛼̇
]

= + 
(𝐶𝑚+

− 𝐶𝑚0 − 𝐶𝑚𝛼
𝛼)

𝑘𝐴
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(23) 

𝑃𝑖𝑡𝑐ℎ 𝑑𝑜𝑤𝑛 𝑐𝑦𝑐𝑙𝑒: 𝑛 = 1,3,5, …  →  𝐶𝑚

= 𝐶𝑚−
→ [𝐶𝑚𝑞

+ 𝐶𝑚𝛼̇
]

= −
(𝐶𝑚−

− 𝐶𝑚0 − 𝐶𝑚𝛼
𝛼)

𝑘𝐴
 

 

 
 نسبت به زاویه حمله 𝐶𝑚منحنی تغییر  .3 شکل

هم از  پيچشی را توان ضريب ميرايی گشتاورمی

حساب کرد. اين کار  (23)و هم از رابطه  (22)رابطه 

𝐶𝑚0نياز به محاسبه 
𝐶𝑚𝛼و  

𝐶𝑚0توان دارد. اما می 
و  

𝐶𝑚𝛼
حذف نمود  (23) و (22)روابط  کردنجمعرا با  

صورت زير و ضريب ميرايی گشتاور پيچشی را به

 آورد: دستبه

(24) [𝐶𝑚𝑞
+ 𝐶𝑚𝛼̇

] =
(𝐶𝑚+

− 𝐶𝑚−
)

2𝑘𝛼𝐴

 

شود برای ضريب برآ نيز همچنين اين روند را می

 انجام داد که در نهايت خواهيم داشت:

(25) [𝐶𝐿𝑞
+ 𝐶𝐿𝛼̇

] =
(𝐶𝐿+

− 𝐶𝐿−
)

2𝑘𝛼𝐴

 
 

𝑪𝒍𝒑) یر   میرا ي غلت مااب ه -2-4
) 

 𝑥برای محاسبه مشتقات غلت، نوسانات حول محور 

برای  شود.استفاده می (7)است، بنابراين از رابطه 

و  𝑥مشتقات غلت، نوسان سينوسی حول محور 

 شود.( اعمال می21صورت رابطه )به

𝑪𝒍𝒑ه روش انتگرالي برای مااب  -2-4-1
 

𝐶𝑙𝑝 مقداربرای محاسبه  (7با توجه به رابطه ) بنابراين
 

 خواهيم داشت:

(26) 
𝐶𝑙 = 𝐶𝑙0

+
𝜕𝐶𝑙

𝜕𝛽
sin 𝛼  𝜃𝑥 

      + (
𝜕𝐶𝑙

𝜕𝑝
+

𝜕𝐶𝑙

𝜕𝛽̇
sin 𝛼) 𝜃̇𝑥 

sinاگر حل در زاويه حمله صفر باشد ) 𝛼 = 0 ،)

 :صورت زير خواهد شدبه (26)بنابراين رابطه 

(27) 𝐶𝑙 = 𝐶𝑙0
+

𝜕𝐶𝑙

𝜕𝑝

𝑝𝑙

2𝑉
= 𝐶𝑙0

+ 𝐶𝑙𝑝

𝑝𝑙

2𝑉
 

به صورت نوسان را  𝑥حول محور  اگر نوسان

 زير در نظر بگيريم: مطابقسينوسی و 

(21) 𝜙 = 𝜙0 + 𝜙𝐴 sin 𝜔𝑡 

 نرخ تغييرات به صورت زير خواهد شد: بنابراينو 
(29) 𝜙̇ = 𝑝 = 𝜙𝐴𝜔 cos 𝜔𝑡 

و  (27)رابطه  ( در 29) با قراردادن رابطه راينبناب

 استفاده از رابطه فرکانس کاسته، خواهيم داشت:

(31) Δ𝐶𝑙 = 𝐶𝑙𝑝
𝑘𝜙𝐴 cos 𝜔𝑡 

با استفاده از بسط سری فوريه ضرايب ديناميکی  

𝐶𝑙𝑝
 شوند:زير محاسبه می صورتبه 

(31) 𝐶𝑙𝑝
=

2

𝑘 𝜙𝐴𝑛𝑐𝑇
∫ Δ𝐶𝑙  cos 𝜔𝑡  𝑑𝑡

𝑛𝑐𝑇

0

 

 

𝐂𝐥𝐩 روش غیرانتگرالي برای مااب ه -2-4-2
روش  

فاده از روابرط  ترر ابرت  د گر بررای ماابر ه براده   

 بازی شده ابتباده

𝜔𝑡اگر  = 𝑛𝜋 صورت به (21)رابطه  بنابراين𝜙 =

𝜙0 آيد.در می 

(32) 

𝑖𝑓 𝜔𝑡 = 𝑛𝜋, 𝑛 = 0,1,2, … 

→ Δ𝜙 = 𝜙 − 𝜙0 = 0  

𝑎𝑛𝑑  

𝜙̇ = (−1)𝑛𝜙𝐴𝜔 

𝜙و در حالتی که  (32)با توجه به رابطه  = 𝜙0 

 شود.صورت زير خلاصه میبه (31)باشد، رابطه 

(33) Δ𝐶𝑙 = (−1)𝑛𝐶𝑙𝑝
𝑘𝜙𝐴 

 دو حالت خواهيم داشت: بنابراين 

(34) 𝑓𝑜𝑟 𝑟𝑜𝑙𝑙 𝑟𝑖𝑔ℎ𝑡 𝑐𝑦𝑐𝑙𝑒, 𝑛 = 0,2,4, … ∶  
              +𝐶𝑙𝑝

𝑘𝜙𝐴 = 𝐶𝑙+
− 𝐶𝑙0

 

 و

(35) 𝑓𝑜𝑟 𝑟𝑜𝑙𝑙 𝑙𝑒𝑓𝑡 𝑐𝑦𝑐𝑙𝑒, 𝑛 = 1,3, … ∶ 
         −𝐶𝑙𝑝

𝑘𝜙𝐴 = 𝐶𝑙−
− 𝐶𝑙0

 

 خواهيم داشت: (35)و  (34)دو رابطه  تفاضلبا 

(36) 𝐶𝑙𝑝
=

𝐶𝑙+ − 𝐶𝑙−

2𝑘𝜙𝐴

 

𝐶𝑙+ :گشتاور غلت در  مقدار𝜙0 که حرکت هنگامی

 به سمت بالا است 

𝐶𝑙− مقدار گشتاور غلت در :𝜙0 که حرکت هنگامی

 به سمت پايين است

 (Deg)

C
m

-4 -2 0 2 4
-2

-1.5

-1

-0.5

0

0.5

1

1.5

Pitch Up Pitch Down

Cm+

Cm-

Cm
0
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تغییرات یر   گشرتاور تراب و    مااب ه -5-2

𝐶𝑚𝛼̇) یر   برآ با نررخ زمراني زاو ره حللره    
و  

𝐶𝐿𝛼̇
) 

طور که قبلا هم گفته شد، برای محاسبه همان

 فراز و فرودبايد يک حرکت  𝛼̇مشتقات نسبت به 

از  و است 𝑦نوسانات حول محور  انجام داد. بنابراين

 شود.استفاده می (1)رابطه 

𝑪𝒎𝜶̇وش انتگرالي برای مااب ه ر -2-5-1 
و  

𝑪𝑳𝜶̇
و اگر تنها حرکت جان ي  (8) توجه به رابطهبا  

𝒒داشته باشیم و  = 𝑪𝒎𝒒باشد ) 𝟎
= (، خواهیم 𝟎

 داشت

(37) 
𝐶𝑚 = 𝐶𝑚0

+ 𝐶𝑚𝛼
Δ𝛼 + 𝐶𝑚𝛼̇

𝛼̇𝑐

2𝑉
 

𝐶𝐿 = 𝐶𝐿0
+ 𝐶𝐿𝛼

Δ𝛼 + 𝐶𝐿𝛼̇

𝛼̇𝑐

2𝑉
 

به فرم  و فرود فرازاگر جسم يک حرکت جابجايی 

 زير داشته باشد:
(31) ℎ = ℎ0 + ℎ𝐴 sin 𝜔𝑡 

 خواهيم داشت: بنابراين
(39) 

ℎ̇ =
𝑑ℎ

𝑑𝑡
= ℎ𝐴𝜔 cos 𝜔𝑡 

 صورت زير خواهد شد:و از طرفی زاويه حمله معادل به
(41) 

𝛼𝑒𝑞 = tan−1
𝑉 cos 𝛽 sin 𝛼 − ℎ̇

𝑉 cos 𝛽  cos 𝛼
≈ −

ℎ̇

𝑉

≈ −
ℎ𝐴𝜔 cos 𝜔𝑡

𝑉
 

 از سويی
(41) Δ𝛼 = 𝛼𝑒𝑞 

 ( مشتق بگيريم:41اگر از رابطه )

 
(42) 

𝛼𝑒𝑞̇ = −
ℎ̈

𝑉
=

ℎ𝐴𝜔2

𝑉
sin 𝜔𝑡 

 

( 37( در رابطه )42( و )41(، )41با جايگزينی رابطه )

 خواهيم داشت:
(43) 

Δ𝐶𝐿 = −𝐶𝐿𝛼

ℎ𝐴𝜔

𝑉
cos 𝜔𝑡

+ 𝐶𝐿𝛼̇
𝑘ℎ𝐴

𝜔

𝑉
sin 𝜔𝑡 

 
(44) 𝐶𝑚𝛼̇

=
2𝑉

𝑘ℎ𝐴𝜔𝑛𝑐𝑇
∫ Δ𝐶𝑚(𝑡) sin 𝜔𝑡 𝑑𝑡

𝑛𝑐𝑇

0

 

𝐶𝐿𝛼̇
=

2𝑉

𝑘ℎ𝐴𝜔𝑛𝑐𝑇
∫ Δ𝐶𝐿(𝑡) sin 𝜔𝑡 𝑑𝑡

𝑛𝑐𝑇

0

 

𝐶𝑚𝛼و همچنين مقادير 
𝐶𝐿𝛼و  

صورت زير به نيز 

 شوند:محاسبه می

(45) 

𝐶𝑚𝛼

= −
2𝑉

ℎ𝐴𝜔𝑛𝑐𝑇
∫ Δ𝐶𝑚(𝑡) cos 𝜔𝑡 𝑑𝑡

𝑛𝑐𝑇

0

 

𝐶𝐿𝛼
= −

2𝑉

ℎ𝐴𝜔𝑛𝑐𝑇
∫ Δ𝐶𝐿(𝑡) cos 𝜔𝑡 𝑑𝑡

𝑛𝑐𝑇

0

 
 

𝐶𝑚𝛼̇روش غيرانتگرالی برای محاسبه  2. 5. 2
و  

𝐶𝐿𝛼̇
 

 داريم: (37)در رابطه  (41)با جايگزينی رابطه 

(46) 

𝐶𝑚 = 𝐶𝑚0
+ 𝐶𝑚𝛼

𝛼𝑒𝑞

+ 𝐶𝑚𝛼̇

𝑘ℎ𝐴𝜔

𝑉
sin 𝜔𝑡 

𝐶𝐿 = 𝐶𝐿0
+ 𝐶𝐿𝛼

𝛼𝑒𝑞 + 𝐶𝐿𝛼̇

𝑘ℎ𝐴𝜔

𝑉
sin 𝜔𝑡 

𝜔𝑡اگر  = (2𝑛 + 1)
𝜋

2
ℎبنابراين   = ℎ0 ± ℎ𝐴 

 فراز و فروديعنی در حداکثر و حداقل حرکت نوسانی 

 قرار داريم.

𝑖𝑓 𝜔𝑡 = (2𝑛 + 1)
𝜋

2
,

𝑛 = 0,1,2, … → ℎ = ℎ0 ± ℎ𝐴 

𝛼𝑒𝑞̇حالتی  چنيندر  = (−1)𝑛 ℎ𝐴𝜔2

𝑉
و در نتيجه  

 شود:صورت زير میبه (46)رابطه 

(47) 

𝐶𝑚𝛼̇

𝑘ℎ𝐴𝜔

𝑉
(−1)𝑛 = 𝐶𝑚 − 𝐶𝑚0

− 𝐶𝑚𝛼
𝛼𝑒𝑞 

𝐶𝐿𝛼̇

𝑘ℎ𝐴𝜔

𝑉
(−1)𝑛 = 𝐶𝐿 − 𝐶𝐿0

− 𝐶𝐿𝛼
𝛼𝑒𝑞  

𝐶𝑚𝛼̇بنابراين با تفکيک حرکت رو به بالا برای 
 

 خواهيم داشت:

(41) 
𝑓𝑜𝑟 𝑃𝑙𝑢𝑛𝑔 𝑢𝑝 𝑐𝑦𝑐𝑙𝑒, 𝑛 = 0,2,4, … ∶ 

 +𝐶𝑚𝛼̇

𝑘ℎ𝐴𝜔

𝑉
= 𝐶𝑚+

− 𝐶𝑚0
− 𝐶𝑚𝛼

𝛼𝑒𝑞+
 

و هنگامی که حرکت رو به پايين است و جسم به 

 رسد، خواهيم داشت:می فرودحرکت  حداقل

(49) 
𝑓𝑜𝑟 𝑃𝑙𝑢𝑛𝑔 𝑑𝑜𝑤𝑛 𝑐𝑦𝑐𝑙𝑒, 𝑛 = 1,3, … : 

   −𝐶𝑚𝛼̇

𝑘ℎ𝐴𝜔

𝑉
= 𝐶𝑚−

− 𝐶𝑚0
 − 𝐶𝑚𝛼

𝛼𝑒𝑞−
 

 دو رابطه بالا خواهيم داشت: تفاضلبا 

(51) 2𝐶𝑚𝛼̇

𝑘ℎ𝐴𝜔

𝑉
= [(𝐶𝑚+

− 𝐶𝑚𝛼
𝛼𝑒𝑞+

)

− (𝐶𝑚−
− 𝐶𝑚𝛼

𝛼𝑒𝑞−
)] 

 نهايت درو 

(51) 𝐶𝑚𝛼̇
=

[(𝐶𝑚+
− 𝐶𝑚𝛼

𝛼𝑒𝑞+
) − (𝐶𝑚−

− 𝐶𝑚𝛼
𝛼𝑒𝑞−

)]𝑉

2𝑘ℎ𝐴𝜔
 

+𝐶𝑚جايی که 
مقدار ضريب گشتاور پيچشی در  

−𝐶𝑚و  فرازبالاترين نقطه اوج 
مقدار ضريب گشتاور  

 است. فرودترين نقطه پيچشی در پايين
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 مشابه روند فوق خواهيم داشت:

(52) 
𝐶𝐿𝛼̇

=
[(𝐶𝐿+

− 𝐶𝐿𝛼
𝛼𝑒𝑞+

) − (𝐶𝐿−
− 𝐶𝐿𝛼

𝛼𝑒𝑞−
)]𝑉

2𝑘ℎ𝐴𝜔
 

 

 روابط حاکم بر حل عددی -2-6

 استوکس-حل عددی از روابط ناويربرای 

 .[21] استفاده شده است گيری شده رينولدزمتوسط

𝑘مدل آشفتگی در اين تحقيق مدل  − 𝜔 𝑆𝑆𝑇 

با  استوکس-ناوير روابط. [29] انتخاب شده است

-صورت لاگرانژیسانی جسم بهتوجه به حرکت نو

اويلری، -اند. در حل لاگرانژیحل شده اويلری

 شوند:صورت زير درنظر گرفته میهای سرعت بهمولفه

(53) 𝑈 = 𝑢 − 𝑥̇, 𝑉 = 𝑣 − 𝑦̇, 𝑊 = 𝑤 − 𝑧̇ 

های سرعت شبکه در مولفه 𝑧̇و  𝑥̇ ،𝑦̇جايی که 

، 9صورت فشار مبناحلگر به هستند.داخل ميدان 

، 11سرعت با روش سيمپل-ازی کوپل فشارسگسسته

ها با روش حداقل سازی مکانی گراديانگسسته

سازی مکانی و گسسته 11مربعات مبتنی بر سلول

و  21فشار، ممنتم و انرژی به صورت مرتبه دوم

و نرخ  13انرژی جنبشی آشفتگی مکانیسازی گسسته

 صورت مرتبه اول انجام شده است.به 41اتلافات خاص

صورت مرتبه دوم سازی زمانی بهن گسستههمچني

 استفاده شده است. 15ضمنی
 

 تعر ف مساله و معرفي هندبه مدل. 3
ای که در اين تحقيق در نظر گرفته شده است مساله

است که  0121NACA 64Aيک بال با ايرفويل مقطع 

در چهار تونل باد مختلف تست شده است. مزيت 

بزرگ اين مدل اين است که در چهار تونل باد مختلف 

های قابل اعتمادی در اختيار آزمايش شده است و داده

های مشتقات دهد، زيرا دادهمحققان قرار می

توان به هر ديناميکی بسيار حساس هستند و نمی

ز اين بال که در تونل باد ای استناد کرد. نمايی اداده

نشان داده شده است. وتر  4شکل  تست شده است در

 𝑜𝑧متر است. اين بال حول محور  19994/1اين بال 

کند و دوران غلت اين بال در دو دوران تاب پيدا می

( و نامتقارن )حالتی که 𝑜𝑥حالت متقارن )حول محور 

شود. میشود( انجام منتقل می ′𝑥𝑥محور دوران به 

برای محاسبه نتايج به روش عددی، از متوسط سرعت 

متربرثانيه است استفاده  31های باد که حدودتونل

 شده است. 
 

 

 و همچنینو ابعاد آن  AGARD-Dمدل بال. 4 شکل

 [30] بخش نگهدارنده بال در تونل باد

توان از دو نوع باسازمان و يا برای توليد شبکه می

سازمان استفاده کرد. در اين مساله با توجه به بی

سازمان استفاده حرک بودن مرز جسم، از شبکه بیمت

تر شده است که تطابق آن با مرز متحرک مناسب

در صفحه  لايه مرزی و بال رویبکه شاست. نمايی از 

نشان داده شده است. نمايی از  5شکل در  ميانی بال

 6شکل بال و دامنه انتخاب شده در اطراف آن در 

با توجه به ابعاد وتر بال که  نشان داده شده است.

برابر وتر بال  4متر است و دهانه بال که  19994/1

رايط ش متر لحاظ شده است. 7است، قطر دامنه حل 

مرزی اعمالی، شرط مرزی ديواره بر روی بال، شرط 

شرط مرزی  مرزی سرعت ورودی در دامنه دوردست و

بخشی از دامنه دور دست در پشت  فشار خروجی در

های برای مطالعه شبکه، شبکه لحاظ شده است.بال 

سلول  115111و  637111، 411111با تعداد 

 637111انتخاب شدند. نتايج پارامترها در شبکه 

سلولی بود و  115111سلولی بسيار نزديک به شبکه 

سلولی در ادامه  637111به همين دليل از شبکه 

 .ه استهای عددی استفاده شدتحليل

 
و شبکه  )شکل چپ( بال شبکه اطراف . نمایی از2 شکل

 )شکل راست( وسط بالروی بال و لایه مرزی در 
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یط مرزی اطراف . نمایی از شبکه محاسباتی و شرا6شکل 

 بال

 ارا ه نتا ج -4
 غلت، مورد نظر تحت حرکت نوسانی تاب بالدر اينجا 

گيرد و با استخراج تاريخچه قرار می فراز و فرودو 

متر بر  31در سرعت  ديناميکیيب ا، مقدار ضرزمانی

اين  تاب شود. حرکت نوسانیثانيه محاسبه می

 :ايرفويل به صورت زير است
(54) 𝛼(𝑡) = 𝛼0 + 𝛼𝐴sin (𝜔𝑡) 

درجه در نظر گرفته  4دامنه نوسان تاب،  𝛼𝐴که 

زاويه حمله متوسط نيز صفر در نظر  𝛼0شده است و 

ای حرکت تاب فرکانس زاويه 𝜔و  استگرفته شده 

 13/1، 12/1بال است که متناسب با فرکانس کاسته 

تا  1انتخاب شده است. معمولا دامنه نوسان  14/1و 

درجه برای نوسان تاب کافی است. رابطه فرکانس  5

𝑘ای به صورت کاسته با فرکانس زاويه =
𝜔𝑐

2𝑉
برای  

حرکت تاب است. محاسبه ضرايب غلت در فرکانس 

انجام شده است و در  3/1و  2/1، 1/1های کاسته

𝑘صورت حرکت غلت فرکانس کاسته به =
𝜔𝑏

2𝑉
 

اسبه ضريب دست آمده است. معمولا برای محبه

نتايج فرکانس کاسته تاثير زيادی بر  ميرايی تاب،

سازی حرکت تاب و  غلت، نياز است ندارد. برای مدل

صورت تابع به ای حول هر محورسرعت زاويهکه 

ای در تابع کتابخانه شده توسط کاربرتعريف

DEFINE_CG_MOTION کدنويسی شده و  فلوئنت

ايل شده و بر روی افزار فلوئنت کامپاين کد در نرم

لازم است  برای حرکت تاب يعنی مرزها اعمال شود.

به  𝛼̇گيری شود و رابطه مشتق (54) که از رابطه

𝛼̇ای وارد شود )عنوان سرعت زاويه =

𝛼𝐴𝜔 cos(𝜔𝑡).)  گام زمانی در تحليل ناپايا

دست صورت لحاظ شده است که دوره تناوب بهبدين

گام زمانی  41م دوره تناوب بر آمده است و با تقسي

 .[31] تعيين شده است

های های به دست آمده در اين تحقيق با دادهداده

در  مقايسه شده است. [31]تجربی موجود در مرجع 

های تجربی برای چهار تونل باد اين مرجع داده

تونل باد مربوط به  هایمختلف وجود دارد. داده

 NACA [32] ، NLL[33] ،ONERA های باد تونل

که در اين با توجه به اين است. IMFM [35]و  [34]

𝑞𝑐مرجع برای حرکت تاب نسبت به 

2𝑉
و برای حرکت  

𝑝𝑏غلت نسبت به 

2𝑉
راين در اين اند بناببعد شدهبی 

𝑘صورت تحقيق نيز مقدار فرکانس کاسته به =
𝜔𝑐

2𝑉
 

𝑘برای حرکت تاب و به صورت  =
𝜔𝑏

2𝑉
برای حرکت  

دامنه نوسان جسم در ضمن  غلت محاسبه شده است.

و فرکانس کاسته معمولا برای تعيين ضريب ميرايی 

ها ممکن است چندان اهميت ندارند اما در برخی مدل

ود خطاهای ناخواسته بهتر باشد از به دليل وج

در  فرکانس کاسته و دامنه نوسان بالاتر استفاده شود.

زير نتايج حل عددی ارايه شده برای اين بال با 

 .شودهای تجربی مقايسه شده است و ارايه میداده

های تونل ذکر است که رينولدز جريان در تستلازم به

و  52/1×611 بين تا بالا های متوسطباد در سرعت
بوده است که در حل عددی رينولدز  76/1×611

 در نظر گرفته شده است. 6/1×611جريان 

تغييرات ضريب نيرو برآ با زاويه حمله را برای  7شکل 

دهد. حل عددی های کاسته مختلف نشان میفرکانس

مقايسه شده است.  های تجربی دو تونل بادبا داده

است حل عددی تطابق طور که از شکل مشخص همان

نشان از دقت های تجربی دارد که بسيار خوبی با داده

𝐶𝐿𝛼مقدار  بالای حل عددی است.
توان هم با را می 

دست آورد. در اين تحليل پايا و هم تحليل ناپايا به

دست بخش اين مقدار با استفاده از تحليل ناپايا به

در دو  صورت که مقدار ضريب برآآمده است. بدين

ترتيب حالت بيشترين و کمترين نوسان تاب که به

است محاسبه شده است و  -4+ و 4زاويه حمله 
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 1شکل تغييرات آن با زاويه حمله محاسبه شده است. 

نسبت به زاويه حمله در فرکانس  𝐶𝑚منحنی تغييرات 

طور که از اين دهد. همانرا نشان می کاسته مختلف

يش فرکانس کاسته سرعت شکل مشخص است با افزا

شود و بنابراين بازه بزرگتری از نوسان بال بيشتر می

𝐶𝑚 کند.تر ايجاد میرا نسبت به فرکانس کاسته پايين 

 

 
𝑪𝑳𝜶تغییرات  .7 شکل

با فرکانس کاسته مختلف و مقایسه  

 حل عددی با حل تجربی

 

 
در  نسبت به زاویه حمله 𝑪𝒎منحنی تغییر  .8 شکل

 فرکانس کاسته مختلف 

𝐶𝐿𝑞تغييرات  9شکل 
+ 𝐶𝐿𝛼̇

با فرکانس کاسته  

در دو حالت محاسبات  مختلف و مقايسه حل عددی

(( و غيرانتگرالی )رابطه 13با روش انتگرالی )رابطه )

طور که از دهد. هماننشان میبا حل تجربی  (( را25)

رای دقت حل عددی دا نتايجاين شکل مشخص است 

نتايج حل  است. های تجربیدر مقايسه با داده مناسبی

عددی در دو حالت انتگرالی و غيرانتگرالی بسيار به 

صورت هم نزديک هستند ولی دقت حل انتگرالی به

 خيلی ناچيز بهتر از حل غيرانتگرالی است. 

 

𝑪𝑳𝒒تغییرات  .9 شکل
+ 𝑪𝑳𝜶̇

 با فرکانس کاسته مختلف و 

 مقایسه حل عددی با حل تجربی

تغييرات ضريب گشتاور تاب با زاويه  11شکل

های کاسته مختلف نشان حمله را برای فرکانس

تجربی دو تونل باد  هایدادهدهد. حل عددی با می

طور که از شکل مشخص مقايسه شده است. همان

های است حل عددی تطابق بسيار خوبی با داده

دقت بالای حل عددی است.  تجربی دارد که نشان از

𝐶𝑚𝛼مقدار 
توان هم با تحليل پايا و هم تحليل را می 

دست آورد. در اين بخش اين مقدار با استفاده ناپايا به

صورت که دست آمده است. بديناز تحليل ناپايا به

مقدار ضريب گشتاور تاب در دو حالت بيشترين و 

 -4+ و 4ه حمله ترتيب زاويکمترين نوسان تاب که به

است محاسبه شده است و تغييرات آن با زاويه حمله 

برای حل پايا نيز در دو زاويه حمله  محاسبه شده است.

شود و مشخص مقدار ضريب گشتاور تاب محاسبه می

به عنوان مقدار ت ضريب گشتاور تاب با زاويه حمله تغييرا

𝐶𝑚𝛼
 شود.لحاظ می 
 

 
𝑪𝒎𝜶تغییرات  .10 شکل

با فرکانس کاسته مختلف و  

 مقایسه حل عددی با حل تجربی
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𝐶𝑚𝑞تغييرات  11شکل 
+ 𝐶𝑚𝛼̇

)که به ميرايی  

با فرکانس کاسته مختلف و مقايسه تاب معروف است( 

در دو حالت محاسبات با روش انتگرالی  حل عددی

با حل  (( را25)رابطه ) غيرانتگرالی(( و 13)رابطه )

طور که از اين شکل دهد. هماننشان میتجربی 

مشخص است نتايج حل عددی دارای دقت مناسبی 

های تجربی است. نتايج حل عددی در مقايسه با داده

در دو حالت انتگرالی و غيرانتگرالی بسيار به هم 

صورت خيلی نزديک هستند ولی دقت حل انتگرالی به

زم به ذکر است ناچيز بهتر از حل غيرانتگرالی است. لا

که محاسبه مشتقات ديناميکی در تونل باد بسيار 

مشکل و حساس است به همين دليل هم پراکندگی 

های های مختلف وجود دارد. دادهها در تونل بادداده

های تونل حل عددی برای ضريب ميرايی تاب به داده

 تر است.نزديک ONERAباد 
 

 
𝑪𝒎𝒒تغییرات  .11 شکل

+ 𝑪𝒎𝜶̇
با فرکانس کاسته  

 مختلف و مقایسه حل عددی با حل تجربی

𝐶𝑙𝑝مربوط به تعيين  تحليل عددی
علاوه بر اينکه  

مختلف انجام شده است برای  هایکاستهدر فرکانس 

دو حالت بال نيز انجام شده است. اين دو حالت 

گونه است که در حالت اول ميله نگهدارنده بال بدين

ط بال قرار دارد و بال نسبت به ميله نگهداره در وس

دارای تقارن است و حالت دوم اينکه ميله نگهدارنده 

بال از وسط بال فاصله دارد و در نتيجه بال نسبت به 

با  4محل نوسان تقارن ندارد. اين فاصله در شکل 

نشان داده شده است. اين محور به اندازه  ′𝑥𝑥محور 

شکل است.  کز جابجا شدهنصف وتر بال نسبت به مر

𝐶𝑙𝑝تغييرات  12
با فرکانس کاسته بال متقارن را  

در دو حالت محاسبات  مختلف و مقايسه حل عددی

(( و غيرانتگرالی )رابطه 31با روش انتگرالی )رابطه )

𝐶𝑙𝑝مقدار  دهد.نشان میبا حل تجربی  (( را36)
را  

رد که بال ثابت باشد دست آوتوان با حل پايا نيز بهمی

و جريان با سرعت دورانی مختلف به آن برخورد کند. 

در اين حالت نياز به نوسان بال نيست. اما در اين 

مقاله علاوه بر حل پايا از حل ناپايا نيز برای محاسبه 

𝐶𝑙𝑝
استفاده شده است تا دقت حل در هر دو حالت  

𝐶𝑙𝑝تعيين شود. نوسان بال برای محاسبه 
مطابق  

 4( انجام شده است و دامنه نوسان بال 21رابطه )

طور که از اين شکل مشخص هماندرجه بوده است. 

است نتايج حل عددی دارای دقت مناسبی در مقايسه 

اما نتايج حالت ناپايا نسبت  های تجربی است.با داده

نتايج حل  تری است.به حالت پايا دارای دقت مناسب

حالت انتگرالی و غيرانتگرالی بسيار به عددی در دو 

صورت هم نزديک هستند ولی دقت حل انتگرالی به

خيلی ناچيز بهتر از حل غيرانتگرالی است. لازم به 

ذکر است که محاسبه مشتقات ديناميکی در تونل باد 

بسيار مشکل و حساس است به همين دليل هم 

ارد. های مختلف وجود دها در تونل بادپراکندگی داده

های حل عددی برای ضريب ميرايی تاب به داده

در  تر است.نزديک NACAو  IMFMهای تونل باد داده

𝐶𝑙𝑝حالت عدم تقارن بال، مقدار 
نشان  13در شکل  

های تجربی اين حالت فقط برای داده شده است. داده

وجود دارد که نتايج  IMFMو  ONERAهای باد تونل

پايا و ناپايا دارای دقت مناسب  دهد که حلنشان می

تر نزديک IMFMهای تونل باد ها به دادههستند و داده

 هستند.
 

 
𝑪𝒍𝒑تغییرات  .11 شکل

با فرکانس کاسته مختلف و  

 مقایسه حل عددی با حل تجربی در حالت بال متقارن
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𝑪𝒍𝒑تغییرات  .13 شکل

با فرکانس کاسته مختلف و  

 عددی با حل تجربی در حالت بال غیرمتقارنمقایسه حل 

که بال دارای عدم تقارن باشد، هنگامی در حالتی

که بال حرکت نوسانی تاب داشته باشد چون بخش 

سمت راست و چپ بال نسبت به محور دوران عدم 

 تقارن دارد بنابراين اين حرکت نوسانی علاوه بر تاب،

بال  کلی برای حالتدر  کند.غلت نيز ايجاد می

غيرمتقارن، علاوه بر حرکت تاب، تغييرات زاويه حمله 

 15و شکل  14شکل  شود.نيز سبب ايجاد غلت می

تغييرات ضريب گشتاور غلت با حرکت تاب ترتيب به

(𝐶𝑙𝑞
را برای غلت با زاويه حمله  ورو ضريب گشتا( 

طور قطع دهد. بههای کاسته مختلف نشان میفرکانس

𝐶𝑙𝑞مقدار 
اگر بال دارای تقارن باشد صفر خواهد بود.  

های تجربی دو تونل باد مقايسه حل عددی با داده

طور که از شکل مشخص است حل شده است. همان

های تجربی دارد که نشان عددی تطابق خوبی با داده

 حل عددی است.  مناسباز دقت 
 

 
𝑪𝒍𝒒تغییرات  .14 شکل

لف و با فرکانس کاسته مخت 

 مقایسه حل عددی با حل تجربی در حالت بال غیرمتقارن

 
𝑪𝒍𝜶تغییرات  .12 شکل

با فرکانس کاسته مختلف و  

 مقایسه حل عددی با حل تجربی در حالت بال غیرمتقارن

يک از پارامترهايی که معمولا کمتر محاسبه 

𝐶𝑚𝛼شود مقدار می
− 𝑘2𝐶𝑚𝑞̇

حاسبه برای م است. 

اين پارامتر، هنگامی که حرکت نوسانی تاب داريم 

های مختلف مقدار ضريب گشتاور تاب را در زمان

اين پارامتر  (14از رابطه ) استفادهذخيره کرده و با 

𝐶𝑚𝛼تغييرات  16شکل شود. محاسبه می
− 𝑘2𝐶𝑚𝑞̇

با  

با حل  را فرکانس کاسته مختلف و مقايسه حل عددی

طور که از اين شکل دهد. هماننشان میتجربی 

مشخص است نتايج حل عددی دارای دقت مناسبی 

 های تجربی است.در مقايسه با داده

 

 
𝑪𝒎𝜶تغییرات  .16 شکل

− 𝒌𝟐𝑪𝒎𝒒̇
با فرکانس کاسته  

مختلف و مقایسه حل عددی با حل تجربی در حالت بال 

 متقارن

𝐶𝑚𝛼̇برای محاسبه 
فراز نياز داريم که يک حرکت  

بال بدهيم و محاسبات را انجام دهيم. برای  به و فرود

( به بال 31طبق رابطه ) فراز و فرودکار حرکت اين
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( 47( و )44اعمال کنيم و با توجه به روابط )

𝐶𝑚𝛼̇محاسبات انتگرالی و غيرانتگرالی 
را انجام دهيم.  

مقادير انجام شد و  141/1استه اين کار در فرکانس ک

دو حالت انتگرالی و حل عددی با داده تجربی در 

طور مقايسه شده است. همان 1غيرانتگرالی در جدول 

ها مشخص است حل عددی با دقت که از داده

 1مناسبی که خطای آن در بدترين حالت حدود 

𝐶𝑚𝛼̇درصد است مقدار 
 را تعيين کرده است.  

 

𝐶𝑚𝛼̇مقایسه مقدار  .1جدول 
 حل عددی و تجربی 

حل عددی 

 غيرانتگرالی

حل عددی 

 انتگرالی

تونل  داده

 NACAباد 

 

633/29 379/31 4/32 𝐶𝑚𝛼̇
 

 گیریبندی و نتیجهجلع -5

برای يک  مشتقات ديناميکیبرخی اين تحقيق، در 

برای محاسبه مشتقات از  است.بال محاسبه شده

-سيالات محاسباتی و حل معادلات ناويرديناميک 

𝑘استوکس و مدل توربولانس  − 𝜔 𝑆𝑆𝑇  استفاده شده

است. روابط انتگرالی و غيرانتگرالی نيز برای محاسبه 

محاسبه  .انداستخراج شدهمشتقات ديناميکی 

های صورت ناپايا و تحت حرکتمشتقات ديناميکی به

اند، انجام شدهاعمال  UDFهارمونيکی که با استفاده از 

با توجه به حل ديناميکی، حرکت شبکه در شده است. 

هر گام زمانی و وابسته به حرکت هارمونيک انجام 

نتايج ضرايب و برخی مشتقات ديناميکی  شده است.

ارايه شده است. نتايج  AGARD-Dبرای بال استاندارد 

برای اين بال در فرکانس کاسته مختلف محاسبه شده 

با نتايج تجربی موجود مقايسه شده است و نتايج 

است. برخی نتايج در دو حالت بال متقارن و بال 

غيرمتقارن )جابجايی محور طولی بال در راستای نوک 

اند. مقايسه نتايج بيانگر دقت بال( محاسبه شده

های انتگرالی و مناسب حل عددی در حالت

صورت بسيار است اما حل انتگرالی به غيرانتگرالی

 دارای دقت بيشتری است.  ناچيز
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 نوشتپي -7
1. User Defined Function (UDF) 

2. Yaw dynamic derivatives 

3. Pitching Damping Coefficient 

4. Plunging 

5. Reduced Frequency 

6. In-Phase 

7. Amplitude 

8. Pitch up 

9. Pressure base 

10. SIMPLE 

11. Least squares cell based 

12. Second order 

13. Turbulence kinetic energy 

14. Specific dissipation rate 

15. Second order implicit 

 

 فهربت علائم -8
 توییح علائم
𝑏 دهانه بال (𝑚) 
𝑐 ( وتر بال𝑚) 

𝐶𝑗 تواند اميکی که میضرايب آيرودين𝐶𝐿 ،𝐶𝑚  ... و

 باشد

𝐶𝑗0
 ضريب آيروديناميکی در موقعيت زمانی صفر 

𝐶𝑙 ضريب گشتاور غلت 

𝐶𝐿 ضريب برآ 
𝐶𝐿𝛼

 (𝑟𝑎𝑑/1) تغييرات ضريب برآ با زاويه حمله 

𝐶𝐿𝛼̇
 تغييرات ضريب برآ با نرخ زمانی زاويه حمله 

(1/𝑟𝑎𝑑) 

𝐶𝑙𝑝
)ضريب  تغييرات ضريب غلت با نرخ غلت 

 (𝑟𝑎𝑑/1) ميرايی غلت(

𝐶𝐿𝑞
 (𝑟𝑎𝑑/1) تغييرات ضريب برآ با نرخ تاب 

𝐶𝐿𝑞̇
 (𝑟𝑎𝑑/1) تغييرات ضريب برآ با مشتق نرخ تاب 

𝐶𝑙+ که حرکت هنگامی 𝜙0مقدار گشتاور غلت در  

 لا استبه سمت با

𝐶𝑙− که حرکت هنگامی 𝜙0مقدار گشتاور غلت در  

 به سمت پايين است

𝐶𝑚 ضريب گشتاور تاب 
𝐶𝑚0

 ضريب گشتاور تاب در زمان صفر 

𝐶𝑚+
که حرکت به هنگامی 𝛼0در  تابمقدار گشتاور  

 سمت بالا است

𝐶𝑚−
که حرکت به هنگامی 𝛼0در  تابمقدار گشتاور  

 سمت پايين است

𝐶𝑚𝛼
 تغييرات ضريب گشتاور تاب با زاويه حمله 

(1/𝑟𝑎𝑑) 

𝐶𝑚𝛼̇
تغييرات ضريب گشتاو تاب با نرخ زمانی زاويه  

 (𝑟𝑎𝑑/1) حمله

𝐶𝑚𝑞
/1) تغييرات ضريب گشتاو تاب با نرخ تاب 

𝑟𝑎𝑑) 
𝐶𝑚𝑞̇

 گشتاو تاب با مشتق نرخ تاب تغييرات ضريب 

(1/𝑟𝑎𝑑) 
ℎ  نوسان فراز و فرود (𝑚) 

ℎ0  فاصله عمودی در زمان صفر در حرکت فراز و

 (𝑚) فرود

ℎ𝐴 دامنه نوسانی فراز و فرود (𝑚) 

ℎ̇ ( سرعت نوسانی فراز و فرود𝑚𝑠−1) 

ℎ̈ ( شتاب نوسانی فراز و فرود𝑚𝑠−2) 
𝑘 هفرکانس کاست 

𝑙 ( طول مرجعm) 
𝑛𝑐  نوسانیتعداد سيکل 

𝑝 نرخ غلت (𝑟𝑎𝑑/𝑠) 
𝑞 نرخ تاب (𝑟𝑎𝑑/𝑠) 

𝑞̇ نرخ تاب مشتق زمانی (𝑟𝑎𝑑/𝑠2) 
𝑟 نرخ ياو (𝑟𝑎𝑑/𝑠) 

𝑡 ( زمانs) 
𝑇 ( دوره تناوب نوساناتs) 

𝑉 جريان آزاد سرعت (𝑚𝑠−1) 

 علائم  وناني
𝛼 ملهزاويه ح (𝑟𝑎𝑑) 

𝛼0 در زمان صفر زاويه حمله (𝑟𝑎𝑑) 
𝛼𝐴 دامنه ( نوسان زاويه حمله𝑟𝑎𝑑) 

𝛼𝑒𝑞  (𝑟𝑎𝑑حمله معادل )زاويه  
𝛼̇  زاويه حملهزمانی تغييرات نرخ (𝑟𝑎𝑑/𝑠) 

𝛽 زاويه جانبی (𝑟𝑎𝑑) 

𝛽̇ نرخ زمانی تغييرات زاويه جانبی (𝑟𝑎𝑑/𝑠) 

𝜃 اويه تابز (𝑟𝑎𝑑) 

𝜃̇ نرخ تاب (𝑟𝑎𝑑/𝑠) 

𝜙 ( زاويه غلت𝑟𝑎𝑑) 
𝜙0 ( زاويه غلت در زمان صفر𝑟𝑎𝑑) 

𝜙̇ نرخ زمانی تغييرات زاويه غلت (𝑟𝑎𝑑/𝑠) 
𝜙𝐴 دامنه ( نوسان زاويه غلت𝑟𝑎𝑑) 

𝜔 سرعت زاويه( ای𝑟𝑎𝑑/𝑠) 

 
 


