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Ngày nhận bài:  25/02/2022 Bài báo này trình bày cơ sở lý thuyết và khả năng ứng dụng phần mềm 

XFLR5 để tiến hành phân tích khí động học của mẫu cánh tuabin gió 

NACA 6409 tại các giá trị số Reynolds thấp. Phần mềm XFLR5 mới 

được phát triển dựa trên phần mềm XFOIL, đây là phần mềm được sử 

dụng rất phổ biến trong lĩnh vực thiết kế mẫu cánh trên thế giới. Cơ 

sở toán học của XFLR5 bao gồm lý thuyết đường nâng (LLT), phương 

pháp ô mạng xoáy (VLM) và phương pháp thanh (PM). Trong nghiên 

cứu này, phương pháp PM sẽ được sử dụng để phân tích các thông số 

khí động học như hệ số lực nâng Cl, hệ số lực cản Cd, hệ số Cl/Cd và 

hệ số áp lực Cp đặt lên bề mặt của mẫu cánh NACA 6409 khi hoạt 

động tại các góc tấn công khác nhau. Phương pháp PM có thời gian 

phân tích nhanh và các kết quả thu được cho thấy sự phù hợp tốt với 

các dữ liệu thực nghiệm đã được công bố trước đó. 
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1. Giới thiệu 

Cánh tuabin gió là thành phần chính, đóng vai trò quan trọng trong việc khai thác nguồn tài 

nguyên năng lượng gió. Trước đây, các phòng thí nghiệm lớn trên thế giới đã đầu tư những khoản 

tiền khổng lồ để thực hiện các nghiên cứu, phân tích thực nghiệm đối với các mẫu cánh khác nhau. 

Một số thí nghiệm về các mẫu cánh hoạt động trong vùng giá trị số Reynolds thấp có thể tìm thấy 

tại tài liệu tham khảo số [1], và một số thí nghiệm tại giá trị số Reynolds cao tại tài liệu tham khảo 

số [2], [3]. Các kết quả thu được từ thực nghiệm sau đó được đưa vào làm cơ sở dữ liệu cho các 

mô hình tính toán trong các phần mềm phân tích. Một số phần mềm được sử dụng phổ biến trong 

lĩnh vực thiết kế cánh tuabin gió có thể kể đến như là XFOIL, XFLR5 [4], FLORIS, EXAWIND, 

WINDSE, hay OPENFAST [5]. 

Trong giai đoạn thiết kế khái niệm ban đầu cho mẫu cánh, phần mềm XFLR5 được nhiều phòng 

thí nghiệm và nhà khoa học lựa chọn sử dụng. Lý do chính là phần mềm XFLR5 được cung cấp 

miễn phí, sử dụng một số phương pháp cho việc tính toán nhanh và kết quả có độ chính xác chấp 

nhận được. XFLR5 có khả năng thiết kế thuận và nghịch các loại mẫu cánh và toàn bộ cánh theo 

tiêu chí mà người sử dụng mong muốn. Bên cạnh đó, XFLR5 còn tích hợp sẵn ba mô hình toán 

khác nhau là LLT, VLM và PM [6]-[8] để người dùng có thể lựa chọn mô hình phù hợp với từng 

bài toán cụ thể trong không gian 2 chiều và 3 chiều. 

Trong nghiên cứu này, phương pháp PM trong không gian 2 chiều sẽ được sử dụng để tiến hành 

xác định các thông số động học như hệ số lực nâng Cl, hệ số lực cản Cd, tỷ số Cl/Cd và hệ số áp lực 

Cp đặt lên bề mặt của mẫu cánh NACA 6409 trong ba trường hợp số Reynolds khác nhau gồm 

Re=61400, Re=101800 và Re=203100. Mẫu cánh NACA 6409 được thiết kế để sử dụng trong điều 

kiện tốc độ gió thấp. 

2. Phương pháp nghiên cứu 

Phân tích mẫu cánh bất kỳ trong không gian hai chiều trong XFLR5 sẽ bắt đầu với việc tiến 

hành chia mẫu cánh và phần đuôi gió thành các thanh như được trình bày trong hình số 1. Tên gọi 

của phương pháp PM chính là dựa trên việc chia mẫu cánh thành các thanh và gán các thông số 

dòng xoáy đối lưu cho từng điểm trên bề mặt mẫu cánh. Vì thế phương pháp PM còn được biết đến 

với tên khác là phương pháp chia thanh dòng xoáy (VPM). 

 
Hình 1. Chia thanh phần mẫu cánh và đuôi gió 

Trong trường hợp phân tích với dòng chảy không nhớt, trường dòng của mẫu cánh sẽ được xây 

dựng từ các vị trí xác định của dòng tự do thổi đến. Hàm thế của trường dòng được xác định dựa 

trên công thức [8]: 

( ) ( ) ( ) ( ) ( )
1 1

, ln ; , ; ,
2 2

s s

x y u y v x s r s x y ds s s x y ds  
 

  = − + +   (1) 

Ở đây: ,   lần lượt là độ lớn của dòng xoáy và độ lớn của nguồn liên quan đến tổn thất năng 

lượng do độ nhớt của dòng gây ra trên bề mặt cánh và phần đuôi gió; s là tọa độ các điểm dọc theo 

bề mặt cánh; ,r    là độ lớn và góc của vecto nối điểm s đến vị trí (x,y) bất kỳ trong mô hình; 

cos , sinu q v q    = =  là thành phần vận tốc theo hai trục ox và oy của dòng tự do tại vị trí 

(x,y) bất kỳ. 
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Phần mẫu cánh được chia làm các thanh phẳng với N điểm, còn phần đuôi gió thì được chia với 

Nw điểm như biểu diễn trong hình 1. Tại mỗi điểm sẽ có một dòng xoáy, độ lớn các dòng xoáy i  

này sẽ tỷ lệ tuyến tính với các điểm. Tại mỗi thanh trên mẫu cánh và đuôi gió đều được gán giá trị 

nguồn là hằng số i  phù hợp theo từng điểm, w1 1i N N  + −  . Độ lớn của các giá trị nguồn 

sẽ phụ thuộc vào độ nhớt tại lớp bề mặt của mẫu cánh và phần đuôi gió. 

Tại thanh đuôi ở vị trí cuối cùng của mẫu cánh, dòng xoáy và nguồn được xác định như sau: 

( )1

1

2
TE N s t  = −   (2) 

( )1

1

2
TE N s t  = −   (3) 

Với s   là vecto chia đôi và vuông góc với thanh đuôi, t   là vecto đơn vị dọc theo thanh đuôi. 

Khi đã xác định được các điểm chia thanh cho mẫu cánh, hàm thế của dòng tại vị trí bất kỳ 

trong mô hình có thể triển khai theo như công thức sau: 

( ) ( )

( )( ) ( )( ) 

( ) ( ) ( )
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4

1
, ,
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j
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+ −

 

=

−
+ −
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=
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= − +

+ + −

+  + • −



  (4) 

 
Hình 2. Xác định các tọa độ (x,y) bất kỳ đối với một thanh thứ j 

Các giá trị trường dòng đơn vị trong công thức 4 sau khi thay các tọa độ như trong hình 2 thì 

được xác định như sau: 

( ) ( )1 1 2 2 2 1 1 2, ln lnj x y x r x r x x y  + = − + − + −  (5) 

( ) ( ) ( )2 22 2

1 2 2 2 1 1 1 2

1 2

1 1
, ln ln

2
j jx y x x r r r r x x

x x

  − + 
= + + − + −  − 

 (6) 

( ) 1
2 2 1 1

2

, lnj

r
x y x x y

r

  
 

= − +  
 

 (7) 

Tại mỗi điểm trên bề mặt mẫu cánh thì trường dòng phải có giá trị bằng trường dòng 0  , từ 

công thức số (4), (5), (6) và (7) ta thu được hệ phương trình sau: 
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W 1

ij 0 ij

1 1

;1
N NN

j i i j

j j

a u y v x b i N  
+ −

 

= =

− = − + −     (8) 

Các hệ số ij ij,a b  được xác định từ các trường dòng đơn vị trong công thức số (5), (6) và (7), ở đây: 

( ) ( ) ( ) ( )ij 1 1

1
, ,

4
j i i j j j i i j j

j

a x y x y    


+ −

+ +
 =   + +  −
   (9) 

( )ij

1
,

2
j i ib x y


=   (10) 

Kết hợp hệ phương trình số (8) với điều kiện Kutta 1 0N + = , ta thu được hệ tuyến tính 

( ) ( )1 1N N+  +  tại N điểm đối với i  và hàm dòng trên bề mặt mẫu cánh 0 . 

Trong trường hợp điểm i=1 và i=N là trùng nhau, thì các phương trình tương ứng của chúng 

trong hệ phương trình số (8) sẽ bằng nhau, khi đó không thể xác định được giá trị của i . Khi đó 

thì phương trình của điểm i=N sẽ bị loại bỏ và thay thế bằng giá trị ngoại suy trung bình của   đối 

với điểm tại vị trí đuôi: 

( ) ( )3 2 1 2 12 2 0N N N     − −− + − − + =  (11) 

Khi đó các giá trị của i  được xác định như sau: 

1

0 90

1

cos sin ' ;1
WN N

i i i ij j

j

b i N     
+ −

=

= + +    (12) 

Ở đây: 0 90,   là độ xoáy của dòng tự do tại góc tấn công là 0o và 90o ; 
1'ij ij ijb a b−= −  là ma trận 

phụ thuộc vào nguồn. 

Đối với dòng không nhớt thì các giá trị 0i = , do đó mà chúng ta thu được giá trị i từ công 

thức (12).  

Trong trường hợp dòng nhớt thì: 

;1ei iu i N=     (13) 

1

1 1

; 1
WN NN

ei y x ij j ij j W

j j

u n u n v n c c N i N N   
+ −

 

= =

= = − + + +   +   (14) 

Với eiu  là vận tốc tại các điểm trên bề mặt của mẫu cánh; n là vecto đơn vị vuông góc với dòng 

đuôi. 

Độ lớn của nguồn lúc này sẽ được xác định thông qua độ tổn thất khối lượng của dòng khi di 

chuyển giữa các điểm trên bề mặt của mẫu cánh: 

1

1

i i
i

i i

m m

s s
 +

+

−
= 

−
 (15) 

Các giá trị vận tốc eiu  trong trường hợp dòng nhớt sẽ được xác định thông qua các giá trị trong 

trường hợp dòng không nhớt như sau: 
W 1

ij W

1

;1
N N

ei INVi j

j

u u d m i N N
+ −

=

= +   +  (16) 

Với INViu  là vận tốc tại mỗi điểm trong trường hợp dòng không nhớt; dij là ma trận phụ thuộc 

vào khối lượng, ma trận này được xác định dựa trên hình học của mẫu cánh và góc tấn công của 

dòng tự do. 
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Cuối cùng, lực nâng, hệ số lực nâng, lực cản, hệ số lực cản và hệ số áp lực đối với mẫu cánh 

được xác định như sau [9], [10]: 

1

N

i

i

L v 
=

=           ;  
21

2

l

L
C

Aq 

=  
(17) 

1

N

i

i

D u 
=

=         ; 
21

2

d

D
C

Aq 

=  
(18) 

2

11

N

i

i
pC

q


=



 
 
 = −
 
 
 


 (19) 

Với A là diện tích đơn vị của mẫu cánh (A=1m2). 

3. Kết quả và bàn luận 

Mẫu cánh NACA 6409 có chiều dài tính từ điểm đầu tới điểm cuối là 1m, bề dày tối đa là 0,09m 

tại vị trí 0,293m và độ cong tối đa là 0,06m tại vị trí 0,396m. Các thông số và hình học chi tiết của 

mẫu cánh được thể hiện trong hình 3 và bảng số 1. Mẫu cánh này được sử dụng để đánh giá và 

phân tích ảnh hưởng của góc tấn công tới các hệ số lực nâng, lực đẩy và tỷ lệ Cl/Cd tại hệ số 

Re=61400, Re=101800 và Re=203100. 

 
Hình 3. Mẫu cánh NACA 6409 

Bảng 1. Thông số hình học của mẫu cánh NACA6409 [11] 

STT Thông số Giá trị 

1 Độ dày tối đa 9% tại 29,3% của c 

2 Độ cong tối đa 6% tại 39,6% của c 

3 Đường thẳng c 1 mét 

Tệp tọa độ hình học của mẫu cánh NACA 6409 được nhập vào phần mềm XFLR5 và được chia 

thành 150 điểm, tương ứng với 149 thanh. Số Reynolds được chọn là Re=64100 và các góc tấn 

công là từ -3o đến 5o trường hợp phân tích đầu tiên. 
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Hình 4. Hệ số lực nâng (trái) và hệ số lực cản (phải) theo các góc tấn công khác nhau [1] 

http://jst.tnu.edu.vn/
mailto:jst@tnu.edu.vn


TNU Journal of Science and Technology 227(08): 227 - 235 

 

http://jst.tnu.edu.vn                                                      232                                             Email: jst@tnu.edu.vn 

Từ hình số 4 có thể thấy rằng, các giá trị hệ số lực nâng và hệ số lực cản thu được từ mô hình 

phân tích bám sát các giá trị thu được từ thực nghiệm. Trong phạm vi góc tấn công từ -3o đến 5o 

thì Cl có giá trị tăng liên tục, còn Cd đạt giá trị nhỏ nhất tại góc tấn công là 0,5o. 
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Hình 5. Hệ số công suất theo các góc tấn công khác nhau [1] 

Tỷ số giữa hệ số lực nâng và hệ số lực cản cũng chính là hệ số công suất của mẫu cánh, từ hình 

5 cho thấy hệ số công suất tăng dần lên theo góc tấn công và đạt giá trị cao nhất tại góc tấn công là 

2,5o, sau đó thì giá trị này lại giảm dần với các góc tấn công lớn hơn. 

 
Hình 6. Hệ số áp lực đặt lên bề mặt mẫu cánh tại góc -3o 

 
Hình 7. Hệ số áp lực đặt lên bề mặt mẫu cánh tại góc 0o 

 
Hình 8. Hệ số áp lực đặt lên bề mặt mẫu cánh tại góc 5o 

 

Hệ số áp lực tại mỗi điểm trên bề mặt mẫu cánh được biểu diễn trong hình số 6 với góc tấn công 

là -3o, hình số 7 với góc tấn công là 0o và hình số 8 với góc tấn công là 5o. Kết quả phân tích cho 

thấy giá trị và chiều của các vecto lực tác động lên mỗi điểm của mẫu cánh. Tại góc tấn công là -

3o thì tổng lực nâng nhỏ hơn tổng lực cản, do đó mà mẫu cánh sẽ bị đẩy hướng xuống phía dưới. 

Tuy nhiên, tại góc tấn công là 0o thì tổng lực nâng lớn hơn tổng lực cản, do vậy mà mẫu cánh được 

đẩy hướng lên phía trên. Tương tự, tại góc tấn công là 5o thì khoảng cách giữa tổng lực nâng và 

tổng lực cản có giá trị lớn hơn, mẫu cánh được nâng lên với một lực mạnh hơn. 

Trường hợp phân tích thứ hai sử dụng số Reynolds lớn hơn Re=101800 và góc tấn công thay 

đổi từ -3o đến 10o. 
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Hình 9. Hệ số lực nâng (trái) và hệ số lực cản (phải) theo các góc tấn công khác nhau [1] 

Các kết quả thu được từ phân tích được biểu diễn trong hình số 9 và hình số 10 cho thấy các giá 

trị phân tích vẫn có sự phù hợp nhất định với các giá trị thực nghiệm. Tuy nhiên, sự chênh lệch 

giữa phân tích và thực nghiệm đã lớn hơn khi so với trường hợp phân tích đầu tiên. 
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Hình 10. Hệ số công suất theo góc tấn công khác nhau [1] 

Từ các kết quả trong hình số 10, hệ số công suất sẽ đạt được giá trị lớn nhất tại góc tấn công là 

8,5o. Hình số 11 trình bày sự phân bố của hệ số áp lực dọc theo mẫu cánh tại góc làm việc có công 

suất cực đại này. 

 
Hình 11. Hệ số áp lực trên bề mặt mẫu cánh tại góc tấn công 8,5o 

Mô hình phân tích cuối cùng được chọn là trường hợp số Reynolds Re=203100 và góc tấn công 

trong khoảng -3o đến 12o. Tương tự như hai mô hình phía trên, các giá trị thu được từ phân tích vẫn 

bám sát giá trị thực nghiệm như trình bày trong hình số 12 và hình số 13. Tuy nhiên, hệ số công 

suất trong hình số 13 cho thấy độ chênh lệch đáng kể về mặt giá trị, đặc biệt trong vùng góc tấn 

công từ 0o đến 8o. 
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Hình 12. Hệ số lực nâng (trái) và hệ số lực cản (phải) theo các góc tấn công khác nhau [1] 
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Hình 13. Hệ số công suất theo góc tấn công khác nhau [1] 

Trong mô hình này, cả giá trị thu được từ phân tích và thực nghiệm đều cho thấy công suất đạt 

giá trị lớn nhất tại góc tấn công là 7o. Điều này chỉ ra thực tế là cùng một cấu hình mẫu cánh, nhưng 

khi làm việc trong các điều kiện số Reynolds khác nhau thì sẽ cho công suất cực đại tại các góc 

khác nhau. Lý do bởi vì khi giá trị số Reynolds tăng lên sẽ xuất hiện thêm các hiện tượng liên quan 

đến các dòng chảy xoáy phức tạp khác nhau. Tùy vào khoảng giá trị số Reynolds mà các dòng xoáy 

này có thể được xác định như là dòng xoáy nhỏ hoặc dòng xoáy lớn. Các dòng xoáy nhỏ thì chỉ có 

ảnh hưởng đến các điểm lân cận xung quanh chúng, nhưng các dòng xoáy lớn lại có thể ảnh hưởng 

đến nhiều điểm xa hơn hoặc cũng có thể ảnh hưởng bao trùm cả một phần của mẫu cánh. Do vậy, 

cần phải có các nghiên cứu, phân tích đầy đủ các điều kiện làm việc thực tế của mẫu cánh để có sự 

điều chỉnh, mang lại hiệu quả cao hơn. Hình số 14 biểu diễn các vecto lực và hệ số áp lực đặt lên 

mẫu cánh tại góc tấn công là 7o.  

 
Hình 14. Hệ số áp lực trên bề mặt mẫu cánh tại góc tấn công 7o 

4. Kết luận 

Mẫu cánh NACA 6409 được thiết kế phù hợp với quá trình hoạt động của tuabin gió trong điều 

kiện vận tốc gió thấp, số Reynolds có giá trị nhỏ. 

Phần mềm XFLR5 cho phép thực hiện các mô hình tính toán ban đầu cho mẫu cánh với thời 

gian phân tích nhanh và phương pháp thực hiện đơn giản, phù hợp với cả các nhà nghiên cứu và 

nhà đầu tư thương mại trong lĩnh vực điện gió. 

Phương pháp chia thanh PM trong không gian 2 chiều là cơ sở để tiến hành các phân tích chuyên 

sâu hơn trong hình học 3 chiều, sử dụng các phương pháp khác như LLT và VLM. 

Các mô hình phân tích trong XFLR5 cho kết quả chính xác cao với điều kiện các số Reynolds 

thấp. Trong điều kiện số Reynolds tăng dần lên thì độ chính xác của các mô hình phân tích sẽ bị giảm 

xuống do hạn chế trong mô hình toán liên quan đến dòng chảy xoáy đối lưu trên bề mặt mẫu cánh. 
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