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 چکیده
و ضریب در د با زمان سازی عددی به بررسی پدیده دینامیک استال پره بالگرد با زاویه پیچ متغیردر این تحقیق با استفاده از شبیه

ده شگیریمتوسط، معادلات بعدیتراکم پذیر سه سازی میدان جریانشبیه پرداخته شده است. به منظور μ =0 /35و  μ = 3/0پیشروی 

 k-ω SSTشبکه مورد استفاده از نوع ترکیبی بوده و از مدل است.سازی حجم محدود حل شدهناویر استوکس با استفاده از روش گسسته

 AH1-Gسازی انجام شده، از نتایج تست پروازی بالگرد جهت اعتبارسنجی شبیه است.بهره گرفته شده مغشوشسازی جریان برای مدل

د که برخلاف دهمینشان  این تحقیق نتایجسازی در این تحقیق است. دهنده دقت مناسب شبیهاستفاده شده که  نتایج این مقایسه نشان

 3/0ضریب پیشروی  در (r/R =778/0های ایجاد شده در مقطع مورد مطالعه )رونده روتور شدت و تعداد استالانتظار، در ناحیه پس

 35/0رونده روتور، استال ایجاد شده در ضریب پیشروی در ناحیه پیش است. 35/0ها در ضریب پیشروی استال بیشتر از شدت و تعداد

 3/0ضریب پیشروی تر( از مقدار آن در کمتر )منفی %89تر بوده، به طوری که ضریب گشتاور پیچشی در ناحیه پس از استال شدید

عه دینامیک استال در هر دو ضریب پیشروی با جدایش جریان از نزدیکی لبه فرار که توسدهد است. آشکارسازی الگوی جریان نشان می

 است. دلیل وجود جریان شعاعی به سمت نوک پره خم شدهشروع و سپس به بالادست گسترش یافته و همزمان به

 .یکی، میرایی آیرودینامضریب پیشروی  ؛روتور بالگرد ؛دینامیک استال ؛سازی عددیشبیه :کلمات کلیدی

Numerical Study of Advance Ratio Effect on Dynamic Stall of the Helicopter Rotor Blade 
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Abstract 
In this study, numerical simulations are used to investigate the dynamic stall phenomenon at two advance 

ratios: µ = 0.3 and µ = 0.35, on a single blade with cyclic pitching motion. To simulate the three-dimensional 

compressible flow field, the unsteady Reynolds-averaged Navier-Stokes (URANS) equations are solved 

using the finite volume discretization method. A hybrid mesh is employed, and turbulence is modeled using 

the k-ω SST model. To validate and verify the numerical method, flight test data from the AH-1G helicopter 

was used. The comparison results confirm the accuracy and reliability of the numerical approach applied in 

this study. The findings of this study indicate that contrary to expectations, the intensity and number of 

stalls on the retreating side of the rotor at the studied radial section (r/R = 0.778) are greater at µ = 0.3 

compared to µ = 0.35. On the advancing side, the stall is more severe at µ = 0.35, with the post-stall pitching 

moment coefficient differing by 89%, resulting in a significant increase in negative aerodynamic damping 

at this advance ratio. An analysis of the flow pattern reveals that the dynamic stall development at both 

advance ratios begins with flow separation near the trailing edge, which then propagates upstream while 

simultaneously bend to outboard region due to radial flow. 
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 مقدمه -1
روتور بالگرد در  پرهدر  ینامیک استالدپدیده جدایش ناپایا و 

جلو و یا مانورهای شدید به دلیل های پرواز رو بهبرخی سرعت

بالاتر از زاویه حمله استال استاتیکی افزایش زاویه پیچ پره 

های جریان ترین پدیدهشود. این پدیده یکی از پیچیدهایجاد می

های بادی محسوب در آیرودینامیک روتور بالگردها و توربین

شود. ایجاد ساختارهای گردابی باعث تغییرات شدید در می

 نشود که اثر نامطلوب آنیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی می

 گشتاور غلطشیشامل ارتعاشات بیش از حد و حتی ایجاد 

. در واقع این استاضافی حول مرکز چرخش روتور بالگرد 

جلو و مانورهای شدید در پدیده عامل محدودیت سرعت رو به

. از زمان آشنایی شودمحسوب میپاکت پروازی بالگردها 

مهندسان با این پدیده، این موضوع در بین محققان حوزه 

از جمله موضوعات مهم و فعال محسوب شده و   یرودینامیکآ

 ؤثرم یانکنترل جر سازییادهبه منظور پدرک بهتر این پدیده 

تواند منجر به کاهش اثر نامطلوب دینامیک می سازیو بهینه

 شود.های بادی استال بر روی پره روتور بالگردها و توربین

 هایایرفویل روی[ 1-5] متعددی تجربی تحقیقات

گیری دینامیک استال شکل شناسایی مکانیزم منظور نوسانی به

 دامنه ایرفویل، نوع و پارامترهای موثر روی آن از جمله اثر

 روی ضرایب پذیریتراکم و فرکانس کاهیده نوسان، نرخ ،نوسان

این مطالعات اطلاعات  .ه استشد انجام آیرودینامیکی

 توسعه حوزه قرار داد. باقان این قارزشمندی را در اختیار مح

 میلادی، 90 دهه اواخر در (CFD) محاسباتی سیالات دینامیک

 که علاوه بر اینکه با شد انجام زیادی عددی هایسازیشبیه

شتری ، جزئیات بیگردید پیشین مقایسه محققان تجربی نتایج

دینامیک استال را گیری شکلمربوط به جریان از فیزیک 

با این حال محیط آیرودینامیکی  .[6-10] استخراج نمودند

بعدی منحصر به فردی های سه، دارای ویژگیهاروتور بالگرد

 در ادامهبوده که در این نوع تحقیقات قابل مشاهده نیست. 

 ،جهت درک بهتر شرایط جریان در روتور محققین این حوزه

به صورت کنترل شده در تونل باد به بررسی بال نوسان پیچشی 

 با استفاده ازرا  یجامع هاییش[ آزما11] یزیالیپ پرداختند.

طع امق یییرون هیسترزیسو  ناپایا فشار یعتوز یلو تحل یهتجز

 یجانجام داد. نتانوسان پیچشی  بال محدود دهانهدر راستای 

                                                        
1  Chaotic 
2  Ramp-up Motion 

در هیسترزیس نیرویی را  یتوجهقابل اختلاف این تحقیق

بزرگی نوک از جمله کاهش نزدیک به و  یداخل مقاطع

استال در دینامیک  حذف موارد یو در برخ یرون هیسترزیس

نتایج  ینا همچنین ؛دادرا نشان می بال نوکنواحی نزدیک به 

و بدون  ناکآشوب یتماه یهایژگیودر مورد اطلاعات مهمی را 

داد. در ادامه چندین تحقیق تجربی ارائه  یانجرجدایش  1نظم

 و در تونل باد ناپایا فشارگیری توزیع دیگر با استفاده از اندازه

 دندیید نمورا تأ یزیالیپ سازی دود نتایج تحقیقتکنیک آشکار

 یک یرو یعرض یبارها ییرتغ [12] و هلین شرک .[12-14]

قرار  2دار یبکه تحت حرکت شمشاهده کردند  را بال محدود

که گردابه دینامیک  نداشاره کردبه این موضوع  آنها .داشت

 از این گردابه و جدا شدن شدهشروع  بال از وسط دهانه استال

به نوک بال برسد.   هگرداب جاییجابه کهشود یآغاز م یبال زمان

 نوک بال یکیدر نزد در جهت دهانهورتیسیته  ین،علاوه بر ا

شدن گردابه  جداخیر در أکه اثرات نوک باعث ت هشد انباشته

 یساختار گردابگیری شکل منجر به یجهو در نتاز سطح 

[ اشاره 14] تیگالبرو  کاتون .استشده 3امگا به شکل ییمجزا

انه میاز  یبال محدود نوسان یکاستال در  ینامیککه د ندکرد

 ه دینامیک استالطور که گردابهمان شده وشروع دهانه بال 

 هدهان میانهدر بیشترین قدرت آن  یرد،گیبه طور کامل شکل م

 هگرداب یک عهتوس یزفشار ن یعتوز یهاداده. استایجاد شده بال

لیپاپ و همکاران  دهد.ینشان م در این تحقیق را به شکل امگا

ر سرعت سنجی لیزآشکارسازی  هایبا استفاده از تکنیک [15]

در  (PIV) سنجی ذرات تصویربرداری سرعتو  (LDV)داپلر 

 هم ریختهبهو ماهیت  تونل باد به بررسی دینامیک استال

مطالعه آنها به  بال نوسانی پرداختند. جریان جدا شده از

دینامیک رفتار  روی یبعداثرات سه یطورخاص با هدف بررس

گردابه جدایش  ،انجام شد. مشاهدات آنها نشان داد استال

های داخلی به سمت نواحی خارجی دینامیک استال از قسمت

گسترش یافته که توسط گردابه نوک محدود شده است. 

تواند اثر قابل بال می 4عقبگردمچنین آنها دریافتند که زاویه ه

مرز و  توجهی روی گردابه دینامیک استال داشته باشد.

منظور شناسایی دینامیک به ی تجربی[ آزمایش16] همکاران

انجام دادند. بر  پارابولیکغیرچرخان با نوک  پرهیک استال 

نوک در شرایط استاتیکی  های این مطالعه، گردابهاساس یافته

3 Omega Vortex 
4 Sweep 
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. با این استشده پرهدر نزدیکی نوک  لیفتباعث کاهش نیروی 

حال، به دلیل تجمع گردابه در منطقه نزدیک به نوک، گردابه 

 بالا باعث و ماندهطور مؤثر به سطح متصل  به دینامیک استال

همچنین  ؛استشدهدر این شرایط  لیفتی نیرو ماندن باقی

شده با گردابه  مشاهده 1استال هایها اشاره کردند که سلولآن

. برای مطابقت دارد استال دینامیکمگا در شرایط اجداشده 

 روی سطح بال محدود نوسان پیچشی 2بررسی جریان عرضی

 سازی عددیبا استفاده از شبیه های نوکو تأثیر گردابه

در این . استارزشمندی توسط محققین انجام شدهمطالعات 

عنوان یک [ به18و17] همکاران اسپنتزوس وخصوص 

، به بررسی توپولوژی جریان در حین در این حوزه پیشرفت مهم

 )با دیدگاه امروزی( با منابع محاسباتی محدود دینامیک استال

 رهپنوک  هشان داد که برهمکنش گردابننتایج آنها پرداختند. 

با  و هشد امگا هگرداب لیتشک باعثاستال ه دینامیک و گرداب

مطابقت  های تجربیشیدر آزما انیجرنتایج تحقیقات پیشین 

با  هک کردند اشارهنویسندگان همچنین  داشت.مناسبی  یفیک

 انیرج یالگوها راتیی، تغبالاشکال مختلف نوک بررسی  وجود

 با[ 19] و همکاران یزانوت کوچک است. بالنوک  هیدر ناح

و  بعدیدو هاییژگیوبه بررسی  یعدد سازیشبیهاستفاده از 

خته پردا پیچشی یدر حرکت نوسان دینامیک استال یبعدسه

یق نتایج این تحق. نمودند یسهمقاتجربی  یهارا با داده یجو نتا

 استال،پس از شروع  یژهو به یبعدسه یجکه نتا نشان داد

ر ها بآن هاییافتهدارند.  تجربی یهاا دادهب بیشتری یسازگار

 هایسازییهدر شب یبعدسه یسازاستفاده از مدل یتاهم

 .کندیم یدتأک 3یقعم دینامیک استال

 در بال دینامیک استال بعدی پدیدههای سهاگرچه ویژگی

مورد بررسی قرار  سازی عددیبه صورت تجربی و شبیه محدود

 در محیط  این پدیده پیچیدهگرفت، اما درک کامل جزئیات 

و  اشتدنیاز به تحقیقات بیشتری  بالگردروتور آیرودینامیکی 

به خصوص با  این موضوع باعث انگیزه محققان در این زمینه

 2000در اواسط دهه کامپوترها  محاسباتیقدرت افزایش 

 چرخش بر اثردر زمینه تأثیر با این حال،  .استشدهمیلادی 

 . باشددر دسترس نمیمنابع زیادی  دینامیک استالپدیده  روی

ر روتور بالگرد ب پره دینامیک استالهای آیرودینامیکی جنبه

، نخستین بار توسط  UH-60پروازی بالگرد هایتستاساس 

                                                        
1 Stall Cells 
2 Spanwise Flow 

 وقوع[ مورد بررسی قرار گرفت تا درک بهتری از 20بوسمن ]

حاصل شود. نتایج این مطالعه  در محیط روتور دینامیک استال

در مقاطع مختلف  دینامیک استالچندین  شروعدهنده نشان

روتور  چرخش پره در ربع اول استال و همچنین روندهپس پره

ترین مشاهده است. مهم 4بالارفتن در پرواز با سرعت بالا و مانور

 (CTC) سیکل به سیکلذکرشده در این مطالعه، تغییرات 

بینی دقیق پیششدن  باعث سخت که است دینامیک استال

گیری به اندازه [21] دیوتاویو و همکاران .شودمیاین پدیده 

جریان در راستای دهانه یک پره مستطیلی شکل بدون پیچش 

 PIVتصویربرداری هندسی در تونل باد با استفاده از تکنیک 

در بخش داخلی  دینامیک استالآنها دریافتند که پرداختند. 

موضوع است، این شدهتر ضعیف پرهو در نزدیکی نوک  شدید

ناحیه دهد که خط جدایش جریان با حرکت به سمت نشان می

ر داستال در نتیجه و  شدهتر به لبه فرار نزدیک پره خارجی

همچنین آنها  است؛ شدیدتر از ناحیه خارجی پرهداخلی  ناحیه

ناشی از عمدتاً لایه برشی  پایداریناعامل کردند که  اشاره

[ 22و همکاران ] قورا است. پرهجریان شعاعی نزدیک به سطح 

جریان  اثربه بررسی  ،[21] مشابه تجربی آزمایشبا انجام 

ای مشابه ها به نتیجهپرداختند. آن روندهپس پرهشعاعی روی 

باعث  پره[ رسیدند که سرعت شعاعی در طول 21] دیوتاویوبا 

ناحیه به سمت  (Jet-Like) مانند پروفیل جت ایجاد یک

پروفیل سرعت نشان داد که حداکثر بررسی . استخارجی شده

 ناحیه انتهاییتدریج از میانه تا  سرعت و ضخامت لایه جت به

 مجزاییای یابد. علاوه بر این، ساختارهای گردابهکاهش می پره

 دیده پرهدر میدان جریان جدا شده نزدیک به سطح بالایی 

حامل ای از لایه جت جدا شده و شد. این ساختارهای گردابه

 اعتقاد آنها بر. استلایه برشی  ورتیسیتهدرصد از  30 اًحدود

قات تحقی .استاین بود که این پدیده مانع افزایش جت شعاعی 

 به بررسی اثر ضریب [ 23و همکاران ] قوانجام شده توسط را

. پرداختند روپس پره استالدینامیک بر چرخه  (μ) پیشروی

 ناشی از جدایش لبه دینامیک استالها مشاهده کردند که آن

 منجر به جدایش زودتر پیشرویضریب است و افزایش  فرار

تر و با اعداد رینولدز پاییناین موضوع که  شدهاز سطح  جریان

همچنین،  ؛سازگار است (k) های کاهش یافته بالاترفرکانس

مرحله اتصال مجدد  ،شودباعث می پیشرویضریب  افزایش

3 Deep Stall 
4  Pull-Up 
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دینامیکی زودتر اتفاق بیفتد. ساختار گردابه نیز پس از جدایش، 

 ماند و در زاویهباقی می پرهبه صورت کشیده روی سطح 

رسیده  پرهدرجه به حداکثر ارتفاع خود از سطح  270 سآزیمو

همچنین مشاهده  ؛آیدو دوباره به سمت سطح پره پایین می

که تغییرات سیکل به سیکل جریان تا زاویه آزیموس  دکردن

درجه افزایش و پس از آن شروع به کاهش نموده است.  270

تصویربرداری با استفاده از تکنیک  [24]مولینرز و همکاران 

( به بررسی دینامیک استال سه SPIV) ای استریوسکوپیذره

جلو بهرونده بالگرد مقیاس شده در پرواز رو مقطع از پره پس

در تونل باد پرداختند. آنها دریافتند که گردابه دینامیک استال 

و  استدر میانه پره متمرکز و موازی با لبه حمله کشیده شده

بر خلاف مطالعات ایرفویل نوسان پیچشی با فرض اثر 

پایدارکنندگی چرخش پره، گردابه شکل گرفته به شکل فشرده 

در بخش خارجیه بر این، علاو ماند.و نزدیک به سطح باقی می

هده را مشا دینامیک استالگردابه نوک و گردابه  برهمکنش تر

ایجاد شده بر روی  بعدیسههای افزایش  پدیده باعثکردند که 

 زین [25و23] این موضوع توسط راقو وکومار .استشده پره

با تجهیزات و  PIVکه با استفاده از تکنیک مشابه  دیگرد دییتأ

[ 26] ریچرگاردنر و  آزمایش متفاوت استفاده کرده بودند.روتور 

 رویچرخش اثر  به بررسی شبیه سازی عددیبا استفاده از 

و مقایسه آن با بال محدود  پره ایزولهدر یک  دینامیک استال

نشان داد که جریان در راستای پرداختند. نتایج این تحقیق 

 گشتاورو  لیفتدر نیروی  استالشدت باعث کاهش دهانه، 

[ بررسی عددی 27لتزگوس و همکاران ]. استپره شده پیچشی

انجام دادند. آنها  نوسان پیچشی پرهدو با روی یک مدل روتور 

پیچ زاویه : دو حالت با نمودندرا مقایسه  مختلف سه حالت

عمود بر جریان ) محوریکم و زیاد بدون جریان  1کالکتیو

زیاد همراه با جریان محوری.  کالکتیوپیچ با  حالت و یک روتور(

ابتدا در محل  استال زیاد، نوسانیدر دو حالت با زاویه پیچ 

به شکل  گردابهبا یک ساختار  و داده رخ r/R =85/0 شعاعی

نویسندگان ذکر کردند که کند. به سمت داخل حرکت میامگا 

 و فقط استال شده نتر شدضعیفباعث حضور جریان محوری، 

ظاهر میاولیه  دینامیک استالنامتقارن در  2یک گردابه قوسی

 استال، پس از وقوع آزمایش حالاتدر همه علاوه بر این . گردد

[ 28] چزیر شده است.غالب  روی سطح پره شعاعی هایجریان

                                                        
1 Collective Pitch 
2 Arch Vortex 
3 High Thrust Flight 

روی  دینامیک استال عددی را برای بررسی پدیده سازیشبیه

سرعت  پرواز باشرایط در با چهار پره  ONERA-7A روتور

سه  نتایج این تحقیقانجام داد.  3بالا تراستنیروی  متوسط و

های مختلف را در موقعیت جدایش جریاناز  مختلف ناحیه

 نوک لبه حمله در نزدیکی ناحیه جدایشروتور نشان دادند: 

لبه فرار در  جدایش، روتور چهارم دیسک ربع ابتدای پره در

و جدایش ناشی  روتور دیسک سوم ربع پره درقسمت داخلی 

چهارم و ابتدای ربع  ربع در انتهای در ناحیه نوک (SI) از شوک

اشاره کردند که همچنین شناسایی نمود. را  اول دیسک روتور

وقوع استال  محرکاند وتریزش گردابه نوک از پره پیشین می

در یک . باشد در سرعت پروازی متوسط در قسمت داخلی پره

، انجام شد [29ژائو ] توسط وانگ وکه مطالعه عددی 

روتور در  پرهدر بال محدود و  دینامیک استالهای ویژگی

جلو مقایسه شدند. این مطالعه نشان داد که بهرو پرواز  شرایط

در  حمله نفوذ گردابه نوک بال باعث محدود شدن گردابه لبه

 دینامیک استالهای همچنین، ویژگی ؛استبال محدود شده

أخیر در جدایش لایه مرزی که ناشی از روتور به دلیل ت پره

کاستلز  .ه است، محدود شداست پره دهانهجریان در راستای 

دینامیک سازی عددی برای بررسی [ از شبیه30] و همکاران

در سه شرایط پروازی مختلف با ONERA-7A  روتور استال

ان ها نشاستفاده کردند. نتایج آن روتور کاهش سرعت چرخشی

ترین سرعت چرخشی در پایین هااستالداد که شدیدترین 

که همراه با افزایش ناحیه جدایش جریان روی ه ایجاد شد

وقوع ها همچنین پیشنهاد کردند که آن .استدیسک روتور 

تواند باعث تغییر شکل می روندهپسدر سمت  دینامیک استال

ک قابل توجه بر آیرودینامی اثرکه به  ایونهگبه  ،الاستیک شود

لتزگوس و همکاران  .رونده تأثیر بگذارددر سمت پیش پره

روتور  دینامیک استال[ یک مطالعه عددی برای بررسی 31]

با  چرخیدندر حین پرواز  H (Bluecopter)-145 ایرباسبالگرد 

 تحقیق انجام دادند. نتایج 35/0 پیشروی ضریب در 4سرعت بالا

روتور در این پره نشان داد که میدان جریان پیچیده اطراف 

وقوع ، جریان گسترده هایجدایشدارای  ایجاد شده که  مانور

و جدایش ناشی  5جریانیهای ، گردابهچندین دینامیک استال

ها نشان های آنهمچنین، یافته ؛است را تجربه نموده از شوک

ه سمت لبه حمله داد که جدایش از لبه فرار شروع شده و ب

4 High-speed Turn Flight 
5 Streamwise Vortices 
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در یک مطالعه عددی توسط روآن و هاژک  .گسترش یافته است

 انگت-شبیه به روتور کارادونا روتور پره دینامیک استال[، 32]

بررسی شد. نتایج نشان داد  جلوبا نوسان پیچشی در پرواز رو به

و  بین گردابه لبه حمله برهمکنش استالکه در مرحله پس از 

همچنین، ساختارهای  ؛استشدهغالب  پرهگردابه نوک 

که نقش  همشاهده شد پرهروی سطح  1ایبرجستهای گردابه

در  علاوه بر این .داشتند دینامیک استال وقوعدر در  مهمی

 پیچشی با ایرفویل نوسان r/R=898/0 مقایسه مقطع شعاعی

های قابل توجهی در زمان در جریان آزاد یکنواخت، تفاوت

و جریان جداشده  هیسترزیس نیروییشینه ، بیاستالشروع 

اخیراً  .مشاهده شد دینامیک استال پس از ریزش گردابه اصلی

سازی عددی با استفاده از شبیه [33] حسین زاده و کریمیان

ر دو د روتور پره دینامیک استال گیریشکلهدف درک بهتر با 

 ننتایج آنها نشاسرعت مهم در پاکت پروازی بالگرد پرداختند. 

افزایش در فاز  گردابه لوله  شبیه به برجستهای داد که گردابه

شکل گرفته که به  دیسک روتور در ربع سوم پیچ پرهزاویه 

هکوچک و ناپدید شد ،تدریج با نزدیک شدن پره به ربع چهارم

همچنین نتایج آنها نشان داد که جریان شعاعی در ربع  ؛است

چهارم چرخش پره روتور غالب بوده و باعث تغییرات شدید 

 میدان ورتیسیته در این ناحیه شده است.

میدان بررسی سازی عددی و شبیه ،پژوهشاز این هدف 

 دو ضریب پیشرویدر  بالگردروتور  پرهجریان پیچیده  اطراف 

یب ضراتوجیه . این تحلیل بر استبالگرد  یلوجبهدر پرواز رو

 و دینامیک استال ایجاد جزئیات چرخهارائه آیرودینامیکی و 

 مهم پره  در یک مقطع شعاعی هاگیری انواع گردابهشکل

 778)/0=r/R(  به بررسی  علاوه بر این، .استمتمرکز

با تغییر ضریب  پرهدر طول دهانه جریان بعدی سه هایویژگی

 . پرداخته خواهد شدبصورت مختصر نیز  پیشروی

 

 مطالعه موردی -2
هدف این مطالعه بررسی دینامیک استال پره روتور بالگرد در 

𝜇) دو ضریب پیشروی = 𝑈𝑓𝑓/𝑅Ω) در پاکت پروازی مهم 

دهد. یمطالعه را نشان م یندر ا مورد بررسی پره 1شکل . است

در  یلبا دو پروف محور دورانمتر از  5/5شعاع  یدارا این پره

این  ) پرهمتر اول  279/4 از مرکز دوران، طول دهانه آن است.

                                                        
1 Swell Structures 
2 Leonardo Company 

 تا یعنی ،فاصله با در نظر گرفتن فاصله لولا ذکر شده(

778/0=r/R 23012 یرفویل، از اNACA  در استشدهاستفاده .

از  یعنی، متر 5/5تا  225/5از  پره یشعاع یهامکان ینفاصله ب

95/0=r/R  13008 یرفویلااز ، تا نوکNACA یاستفاده م

=95/0r/R تا r/R=778/0از  یانتقال ناحیه یکشود. در طول 

 ییرتغ NACA 13008به به آرامی  23012NACAاز یرفویلا، 

های مورد استفاده از ابتدای پره تا ناحیه شروع ایرفویل .کندیم

 این پره .استمتر  35/0دارای وتر ثابت  r/R=95/0 نوک در

 و بودهی هندس یچشبدون پو  95/13 منظرینسبت  یدارا

طرح پلان فورم مورد  .استپارابولیک نیز شکل نوک پره 

محصول  109گوستا آاستفاده بر اساس مدل ساده شده بالگرد 

مکان ، 2مطابق شکل  .استطراحی شده 2موفق شرکت لئوناردو

 ψ =0فرضی و در زاویه بالگرد دم  رویپره برقرارگیری اولیه 

و پره روتور مشابه بالگردهای غربی دارای چرخش  استدرجه 

 .است 3خلاف ساعت

 

 
 روتور مورد استفاده در این پژوهش پرهطرح  -1شکل

 

 
 مختصات دیسک روتور -2شکل

 

 هاستفاده از رابطبا  آزیموس یهبا زاو پره پیچ یهزاو ییرتغ

  [.34] شودیم به پره اعمال یرز

3 Counter Clockwise 
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(1) 𝜃 = 𝜃𝑜 + 𝜃1𝑐  cos𝜓(𝑡) + 𝜃1𝑠 sin 𝜓 (𝑡) 

 

 یطشرابرقراری از  1sو 0،1cکنترلی  یایکه در آن زوا

به محاس بالگردروتور  یو گشتاورها یروهان ینامیکید یداریپا

 سیموآز یهبا زاو پره پیچ یهزاو ی،زمان گام. در هر استشده

 یربه صورت زپره روتور کند که به سرعت چرخش یم ییرتغ

 .است مرتبط

 

(2) 𝜓(𝑡) = Ω𝑡 

 

کابین توسط داخل های کنترلی در این زوایا از طریق اهرم

از   3خلبان با توجه به سرعت و شرایط پروازی مطابق شکل 

 شوند.تنظیم می 1طریق صفحه لغزان
 

 
 [35]های روتورتغییر زوایای پیچ پره -3شکل

در این تحقیق از زاویه فلاپ پره به دلیل اهمیت کمتر آن در 

پدیده دینامیک استال صرف نظر شده و زوایای کنترلی در دو 

 است.آورده شده 1پیشروی مورد مطالعه در جدول  ضریب

 شرایط پروازی و زوایای کنترلی  -1جدول 

1S 1C 0 M   پرواز 

7°/5- 34°/1 89°/13 23/0 35/0 1 

81°/3- 89°/0 95°/11 19/0 3/0 2 

سرعت  شکل معمول به در هر دو شرایط پروازیهمچنین 

 .استرادیان بر ثانیه  3/40چرخشی روتور 

                                                        
1 Swash Plate 

 

 حل مسئله -3
حل معادلات  یمورد استفاده برا یبخش، روش عدد نیدر ا

 ،یمربوط به دامنه محاسبات اتیحاکم بر مسئله، به همراه جزئ

است. شده حیتشر ،یشبکه محاسبات دیو تول یمرز طیشرا

 نیا حاصل از جیبر نتا یاندازه شبکه و گام زمان ریتأث ن،یهمچن

 یددروش ع یاعتبارسنج ت،یشده و در نها یبررس عددی روش

 است.به کار رفته ارائه شده

 

 و روش عددی معادلات حاکم -3-1

سه  ریتراکم پذو  ی آشفتهناپایا یانجر یدانم یق،تحق یندر ا

 معادلات یبا حل عددایزوله بالگرد  پره روتور یکحول  یبعد

بدون در نظر گرفتن و استوکس -یرناوگیری شده متوسط

سازی حجم محدود با استفاده از روش گسستهنیروهای حجمی 

ر د مورد استفاده معادلات حاکم یاست. شکل انتگرالحل شده

 است.شده ارائه( 3) رابطه

 

(3) 
𝜕

𝜕𝑡
  ∫ 𝑊⃗⃗⃗  𝑑Ω +

Ω

∮ (𝐹𝐶
⃗⃗⃗⃗ − 𝐹𝑉

⃗⃗⃗⃗ )
𝜕Ω

𝑑𝑠 = 0 

 

  VFبردار شار غیرلزج و  CFبردار متغیرها،  W  فوق رابطهدر 

 دامهادر این بردارها روابط مربوط به  د کهباشنبردار شار لزج می

 است.شدهارائه 

 

(4) 

𝑊⃗⃗⃗ =

[
 
 
 
 

𝜌
𝜌𝑢
𝜌𝑣
𝜌𝑤
𝜌𝐸]

 
 
 
 

  ، 𝐹𝐶
⃗⃗⃗⃗ =

[
 
 
 
 

𝜌𝑉𝑟
𝜌𝑢𝑉𝑟 + 𝑛𝑥𝑝
𝜌𝑣𝑉𝑟 + 𝑛𝑦𝑝

𝜌𝑤𝑉𝑟 + 𝑛𝑧𝑝
𝜌𝐻𝑉𝑟 + 𝑉𝑡𝑝]

 
 
 
 

 

 

𝐹𝑉
⃗⃗⃗⃗ =

[
 
 
 
 

0
𝑛𝑥𝜏𝑥𝑥 + 𝑛𝑦𝜏𝑥𝑦 + 𝑛𝑧𝜏𝑥𝑧

𝑛𝑥𝜏𝑦𝑥 + 𝑛𝑦𝜏𝑦𝑦 + 𝑛𝑧𝜏𝑦𝑧

𝑛𝑥𝜏𝑧𝑥 + 𝑛𝑦𝜏𝑧𝑦 + 𝑛𝑧𝜏𝑧𝑧

𝑛𝑥𝛩𝑥 + 𝑛𝑦𝛩𝑦 + 𝑛𝑧𝛩𝑧 ]
 
 
 
 

 

 

 (5) معادله حالتاستفاده از فشار با  فوق، معادله در

 .شده استمحاسبه 

(5) 𝑝 = 𝜌(𝛾 − 1) [(𝐸 −
(𝑢2 + 𝑣2 + 𝑤2)

2
] 
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 pو   ρ، جریان سرعت یهامولفه w و u ،v  در روابط فوقکه 

کل در واحد جرم  یانرژ E ان،یو فشار جر یدهنده چگالنشان

نسبت جریان سرعت  rV ،نی. علاوه بر ااستکل  یآنتالپ Hو 

 تیهدا iΘو  نولدزیر یتهویسکوز تنش ijτ به حرکت شبکه،

سازی برای گسسته [.36کند ]یم فیتوص جریانرا در  یحرارت

Roe- مرتبه دوم بالادست تفاضلاز روش  بردار شار غیر لزج

1 FDS  های بردار ترم .[73] استشده استفادهدر این تحقیق

 صورت تفاضل مرکزیدلیل خاصیت پخشی خود، بهلزج نیز به

نی سازی ترم زماگسستههمچنین برای سازی شده اند.  گسسته

جهت  2ضمنی با فرمولاسیون زمان دوگانهمرتبه دوم  روشاز 

 آشفتگی سازیبرای مدل است.شده استفادهافزایش دقت 

بهره گرفته   k-ω SST انتقال تنش برشی مدل ازنیز  جریان

 3لزجت-گردابه براساس و ایمعادله دو مدل نوع از شده که

 یهایژگی، ویافتهتوسعه  [38] مدل که توسط منتر . ایناست

 یکنزد یانجر یسازیهشب یبرا  k-ωمدل استاندارد مناسب

کند. یم یبرا ترک هیواردور از د یانجر یبرا k-εمدل  و هیوارد

بینی شروع و تخمین برای پیش یمدل دقت قابل اعتماد این

فشار  یاندر معرض گرادمناسبی از محل جدایش جریان که 

این ویژگی  .[39] کندیم ینتضم قرار دارد را  قوی معکوس

تحقیقات  صورت گسترده درباعث شده که این مدل آشفتگی به

افشاری و  [.40]دینامیک استال استفاده شود بهمربوط 

ازی سشبیههای آشفتگی در به بررسی انواع مدل [14]کریمیان

تانگ پرداختند.  -جلو روی روتور کارادونابهو رو 4پرواز ایستا

دقت  k-ω SSTآشفتگی نتایج تحقیق آنها نشان داد که مدل

 وروی سطح  توزیع ضریب فشاربینی پیشتری در مناسب

  با نتایج تجربی دارد.مقایسه 

دی مورد استفاده در این تحقیق عد الگوریتم روش حل

 است.نشان داده شده 4 شکل در

  

                                                        
1 Flux-Difference Splitting 
2 Dual-Time Formulation 
3 Eddy Viscousity Model  
4 Hover Flight 

 
 مورد استفاده عددیحل الگوریتم روش  -4شکل

 

 تولید شبکهو  دامنه عددی -3-2

در  یمحاسبات میدانمشخص است،  5همانطور که در شکل 

دامنه  یکاست. ابتدا شده یلتشک دامنهاز سه  این تحقیق

 6متر و طول  1با شعاع  پرهدر اطراف  یااستوانه شکلکپسول 

پره روتور توسط  پیچشی حرکت نوسان است.ایجاد شده متر

بر اساس  شود.یکنترل م ناحیه ینادر  ینامیکیدصلب حرکت 

جهت اعمال نوسان پیچشی به این ناحیه، از تکنیک (، 1رابطه )

این  6مش لغزنده بر روی رابط است.استفاده شده 5مش لغزنده

که به شکل صلب در ناحیه  شودیاعمال مدامنه و دامنه دوم 

 به طورتکنیک مش لغزنده  کند.مش دینامیکی حرکت می

است استفاده شده ینهزم یندر ا یتوسط مطالعات قبل تردهگس

 که شامل دامنه یااستوانه ناحیه یکدامنه دوم،  .]43و42[

است که در  Z محوردر امتداد R9/0و ارتفاع  R8/1با شعاع  ،اول

 یرابط مرز یدامنه که رو ینا است.نشان داده شده 5شکل 

روتور چرخش صلب پره  جهتلغزد، یخود با دامنه سوم م

سومین دامنه، دامنه خارجی بوده که یک کره  است.شده یفتعر

اثر میدان جریان سازی است که جهت شبیه R3ساکن با شعاع 

5 Sliding Mesh 
6 Interface  
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روی پره  1لغزش عدم یمرز یطشرااست. دست تعریف شده ردو

اعمال دامنه خارجی  یرو دستدور یدانمجریان و فشار روتور 

 یچرخش ،پیچشی نوسان یهادامنهشامل ، سه دامنه .استشده

  5شکل ، همانطور که در رابط یشرط مرزچهار و ثابت توسط 

  شوند.یبه هم متصل م ،شوددیده می

 

 
 شده دیو شبکه تول یمحاسبات دامنه -5شکل

 

ه شبک کیشامل  یبیشبکه ترکاز  کپسول ناحیهدر 

بدون  و شبکه یمرز هیدر لا 2هایاز شش وجه افتهیساختار 

با استفاده از  یمرز هیخارج از لا 3ترکیبی چهاروجهیساختار 

دلانی  شده اصلاح تمیو الگور 4ایچند ناحیه شبکهروش 

(Advancing Front) یرو یمرز یهلا است. شبکهتولید شده 

 سلول ینکه ارتفاع اول شده ایجاد یاونهبه گ پره یوارهسطح د

 26 برای 1/1 متر و نسبت رشد 81/2 × 10-6 برابر با از سطح

 با در نظر گرفتن شرایط .استدر نظر گرفته شده مرزی یهلا

 هموارهدر طی چرخش کامل پره روتور  y+، مقدار متوسط فوق

ی وکرناحیه استوانه دوار و ناحیه شبکه در . استکمتر از یک 

در هنگام  هستند. یچهار وجهبدون ساختار  خارجی از نوع

در هر دو طرف  شبکهاندازه  تولید شبکه، سعی شده است تا

 مشابه باشند. مرزها

                                                        
1 No-slip Condition 
2 Hexahedron  

 بررسی استقلال از شبکه و گام زمانی -3-3
واز با پر طیشرا یاز شبکه برا استقلالمطالعه در این تحقیق، 

35/0= μ  روتور در پره لیفت بیضر نیانگیاست. مانجام شده 

انتخاب شبکه مورد  اریبه عنوان مع دور چرخش کیطول 

 1/14و  1/9، 71/3تعداد  . سه شبکه بااستفاده قرار گرفته است

 نیگانیمتغییر . است مورد ارزیابی قرار گرفتهسلول  ونیلیم

و  % 3/8شبکه دوم نسبت به شبکه اول  روتورپره لیفت  بیضر

 مقدار به کهداشته  % 1/2به شبکه سوم نسبت شبکه دوم 

شود. یم محسوب انیجر یکربندیپ نیا یبرا یکوچکتغییرات 

بنابر منابع محاسباتی در دسترس برای این تحقیق و مقادیر 

 یوم براشبکه دکه  شودمینتیجه گرفته  متوسط ضریب لیفت،

در . استمناسب و  یدقت کاف دارای انیجر دانیم نیحل ا

چرخش پره  ششم  دور مربوط به لیفت بیضر ،(الف) 6شکل

برای انتخاب  است.شده نشان داده شده دیسه شبکه تول یبرا

گام زمانی در تحقیق مربوط به دینامیک استال توجه به این 

ک کوچ یبه اندازه کاف دیبا یگام زماننکته ضروری است که 

 انیجر دانیبا زمان م ریمتغ یهامشخصه قیباشد تا به طور دق

 املش سه گام زمانیاز این رو . تسخیر نمایدرا  یفعل دهیچیپ

 هیثان 330/4×10-4و  هیثان 165/2×10-4 ه،یثان 082/1×10-4

 رتغییمطابق با  بیبه ترت های زمانیگام نیاست. اشده یبررس

در هر  یگام زمان تکرار1440) درجه∆ ψ =0/25س مویآز هیزاو

 در هر چرخه( یگام زمان تکرار 720) درجه ∆ψ =0/5چرخه(، 

می در هر چرخه(  یگام زمانتکرار  360) درجه∆ ψ =1و 

ششم چرخش محاسبه شده  دور یدر ط لیفت بی. ضرباشند

 6در شکل  بررسی شده یزمان هایگامبا  دومشبکه  یبر رو

مشخص شکل  نیطور که در اهماناست. نشان داده شده (ب)

تغییرات زوایای  در ضریب لیفتمربوط به  یهای، منحناست

به  کینزد اریبس درجه∆ ψ =0/5و ∆ ψ =0/25آزیموس 

ا و ناپای اریبس تیماه لیحال، به دل نیهستند. با ا گریکدی

هایی همچون ایجاد موج پدیده که شامل ان،یجر دانیم ی گذرا

 هاانواع گردابه لیتشک و جریان گستردههای جدایش شوک،

 نیترکوچک ،دادند حیترج این تحقیق سندگانینو شود،یم

 ندیانتخاب نمارا درجه  ∆  ψ =0/25تغییرات زاویه آزیموس 

یم یادآوری. است هیثان 082/1×10-4 یگام زمان مربوط بهکه 

3 Tetrahedron Mixed Elements 
4 Multizone Methods 
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 ییمگرااز ه نانیاطم یتکرار برا 40، یزمان گامشود که در هر 

 شود.یانجام م

 
 )الف(

 
 )ب(

  (ب( و گام زمانی )الف) بررسی استقلال از شبکه -6شکل

 

 روش عددی اعتبار سنجی-3-4
در این بخش، روش عددی مورد استفاده در این پژوهش با 

مقایسه ضریب نیروی عمودی روی دو مقطع از پره روتور بالگرد 

 در حداکثر سرعت پروازی، مورد بررسی و (AH1-G) 209بل 

ترین یکی از موفق AH1-Gبالگرد  .گیرداعتبارسنجی قرار می

 دو نفره و تک یبالگرد کهشرکت بل بوده تهاجمی محصولات 

به  1965سال  درخود را رسمی اولین پرواز موتوره است که 

با  1از نوع الاگلنگی این بالگرد اصلیروتور  .است ثبت رسانده

تفاده ایرفویل مورد اس بوده و ثابت وتر با ی شکللیدو پره مستط

 که بر پایه ایرفویل  Bell 540 متقارن در آن از نوع

0012NACA .جهت استفاده در این بالگرد توسعه یافته است 

                                                        
1 Teetering Rotor 
2 Tip Aerodynamics and Acoustics Test 

درجه از محور  -10 هندسی روتور بالگرد دارای پیچشپره 

همچنین شعاع پره روتور  است؛دوران )شفت روتور( تا نوک 

در طول  (.8/9)نسبت منظری  استمتر  69/0وتر  بامتر  7/6

 1980برنامه داده برداری پروازی این بالگرد که اوایل دهه 

جام نا TAAT2و در راستای پروژه  Amesتوسط مرکز تحقیقات 

 73/0وتر ایرفویل به جهت نصب تجهیزات داده برداری شد، 

شده 2/9که باعث کاهش نسبت منظری به  متر افزایش یافت

از این بالگرد نشان داده شده شماتیکی تصویر 7در شکل  است.

 است.

 

 
 AH1-Gتصویر شماتیک بالگرد  -7شکل

 
 استسرعت پروازی در دسترس  ششنتایج داده برداری برای 

که با توجه به اهمیت حداکثر سرعت پروازی در این  [44]

مربوط به ضریب نیروی عمودی در تجربی از نتایج  تحقیق،

حداکثر سرعت در   r/R 0=/ 95و   r/R 0=/ 86مقاطع شعاعی

است. ( استفاده شدهμ=0/37) کیلومتر بر ساعت 029 پروازی

نتایج این تحقیق با نتایج عددی حلگر معتبر این، علاوه بر 

FLOWer مبتنی بر روش حجم محدود و استفاده از مدل  که

توسط مرکز هوافضای  که است k-ωاستاندارد  توربولانسی

و  مقایسهبه صورت عددی توسعه یافته است،  (DLR) آلمان

شرایط میدان جریان و ضرایب  2در جدول  است.شده ارزیابی

مورد استفاده در این تحقیق آورده شده  [45] روتورپره کنترلی 

ادلات با مع یبروتور به ترت پره فلاپو  پیچ یهزاو ییرتغ است.

جهت اعمال زاویه فلاپینگ  [.34] شوندیم یف( تعر6( و )1)

در مرز سیلند دور  3همپوشانبه پره، از تعریف شرایط مرزی 

 است.پره علاوه بر شبکه لغزان استفاده شده

 
(6) 𝛽 = 𝛽0 + 𝛽1𝑐 𝑐𝑜𝑠 𝜓 (𝑡) + 𝛽1𝑠 𝑠𝑖𝑛 𝜓 (𝑡) 

 
 

3 Overset 
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 AH1-G [45]شرایط پروازی بالگرد  -2جدول 
 مقدار پارامتر

 65/0 در پرواز هاور عدد ماخ نوک

 24/0 عدد ماخ جریان آزاد

 37/0 روینسبت پیش

 18 )درجه( زاویه پیچ کالکتیو

 6/3 )درجه( زاویه پیچ عرضی

 -8/11 )درجه( زاویه پیچ طولی

 11/1 )درجه( زاویه فلاپ عرضی

 13/1 )درجه( زاویه فلاپ طولی

 88/32 )رادیان/ثانیه( سرعت دورانی

 

در حاضر  یجنتا شود،می مشاهده 8 همانطور که در شکل

 درجه ψ = 60از پیش سیموآز یایبه جز زوا r/R 0=/86مقطع 

در  درجهψ = 300تا  ψ = 230 ینو ب روندهدر ناحیه پیش

با  یبه خوبدر سایر زوایای آزیموس  ،روتور روندهناحیه پس

 ینب یحداکثر خطاو  داشتهمطابقت  های پروازیتست نتایج

که در  یپرواز یهامطالعه حاضر و داده نیروی عمودی یبضر

علاوه بر . است %12  دادهرخ  درجه ψ = 270 سیموآز یهزاو

مشخص  FLOWerاین، با مقایسه نتایج حاضر با نتایج حلگر 

بینی مکان از نظر پیشسازی انجام شده دقت شبیهشود که می

ی نسبت ترمناسبتطابق آن  کمی وقوع حداکثر ضریب و مقدار

 .است داشته ،ارائه شده [45] که در مرجع این حلگربه نتایج 

 ین. در ااست صادقنیز   r/R 0=/ 95مقطع یبراموضوع  ینا

 یجانتبا  انجام شده سازیمقایسه نتایج شبیه ی،شعاع مقطع

 ψ = 40از  پیش سیموآز یایزوا دردهد که نشان می تجربی

 با وجود مشابهترجه د ψ = 320تا  ψ = 160 یندرجه و ب

ین با ا. دهدیاز دست ممطابقت خود کمی از نظر  ،نیرویی رفتار

سازی ضریب نیروی عمودی این مقطع نسبت حال دقت شبیه

 ψ =275حداکثر خطا در  تر است.مناسب FLOWerبه حلگر 

داده  رخ پرهاز  مقطع یندر ا %14با مقدار و  ایجاد شده درجه

ت پرواز ممکن اس تست نتایجحاضر و  یجنتا ینتفاوت ب است.

و  یرخطیبا فرکانس بالا، غ چرخشمانند  یعوامل یلبه دل

 انیجر یدانم یچیدگیگذرا و پ یت، ماهسازه پره پذیریانعطاف

 یبضر یابیمربوط به ارز عددی یخطاها یلدل به ینو همچن

ها در مرزهای متحرک مربوط درونیابی کمیتو  عمودی یروین

 یت،باشد. در نها های پیچ و فلاپ پرهحرکتبه  اعمال 

 با توجه بهکه  اندیدهرس یجهنت ینبه ا یسندگاننو

اً نسبت یجنتا یفعل سازییهمورد حاضر، شب هاییچیدگیپ

نتایج ضریب نیروی عمودی ارائه شده،  .دهدیارائه م یقیدق

و گام زمانی محاسبه شده بر  پرهششم چرخش  دورمربوط به 

 .  است پرهدرجه ∆ ψ =0/5 رویاساس پیش

 

 
 )الف(

 
 )ب(

مقایسه نتایج شبیه سازی انجام شده با نتایج  -8شکل

الف( )،  FLOWer [42]و حلگر  [42]تست پروازی

 r/R 0=/95 مقطع )ب(و  r/R 0=/86 مقطع 

 

 نتایج و بررسی تحلیل -4

 آیرودینامیکی بارهای -4-1
آیرودینامیکی در در این بخش از تحقیق، به بررسی بارهای 

( در دو ضریب r/R=778/0مقطع شعاعی مورد مطالعه )
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ششم  دوردر  1جدول شرایط مطابق با  35/0و   3/0  1پیشروی

دارای کمترین تغییرات بارهای  چرخش پره روتور که

 10بوده محاسبه و در شکل  قبلی دورنسبت به  آیرودینامیکی

بعد با ضرایب بیاست. این بارها بر اساس نشان داده شده

 است.گزارش شده (8( و )7) استفاده از روابط
 

(7)  𝐶𝑙 =
𝐿

0.5 𝜌∞(𝑟Ω + 𝑈𝑓𝑓 sin𝜓)2𝑠
 

(8)  𝐶𝑚 =
𝑀

0.5 𝜌∞(𝑟Ω + 𝑈𝑓𝑓 sin𝜓)2𝑠𝑐
 

 

 ffU نیروی لیفت  و گشتاور پیچشی و M  و  Lدر روابط فوق 

بسیاری از رفتارهای  جلوی بالگرد است.بهسرعت پرواز رو

ایر سمربوط به ضرایب آیرودینامیکی در این تحقیق مشابه 

یعنی  ،است تحقیقات مربوط به دینامیک استال کلاسیک بوده

افزایش ضریب نیروی لیفت متناسب با توسعه گردابه دینامیک 

. با تاساستال استاتیکی زاویه حمله استال در زوایای بالاتر از 

بعدی موجود در محیط آیرودینامیکی سه این حال سایر اثرات

 رایبض کیفی و کمی قابل توجه اختلافروتور بالگردها، باعث 

روتور بالگرد نسبت به دینامیک پره در مقاطع  آیرودینامیکی

و  بعدیهای دوسازیکه در تول باد یا شبیه استال کلاسیک

، [34] به عنوان نمونه بر اساس مرجع .دارد بعدی انجام شدههس

 تغییرات بارهای آیرودینامیکی سه مقطع پره روتور بالگرد

های پروازی این بالگرد هنگام انجام تست UH-60 چندمنظوره

 است.نشان داده شده 9در شرایط پرواز تراست بالا در شکل 

های متعددی همانطور که در این شکل مشخص است، استال

ه با ک فتادهشعاعی و نزدیک به نوک اتفاق ا مقطع در این سه 

، از این رو تحلیل استمتفاوت کاملاً نتایج استال کلاسیک 

های جهت درک پدیده یرودینامیکی در روتور بالگردآضرایب 

 .استحائز اهمیت ای پره روتور طراحی سازه ایجاد شده و 

                                                        
1 Advance Ratio 
2 Roll-up 

 
 هبارهای آیرودینامیکی اندازه گیری شده در س -9شکل

رو به  در پرواز UH-60از پره روتور بالگرد  شعاعی مقطع

 [34]با تراست بالا جلو

صورت ینه اتحلیل بارهای آیرودینامیکی در این بخش ب روش

که تغییرات ناگهانی ضرایب گشتاور پیچشی و لیفت به  است

ید یأشرطی که یکدیگر را در محدوده آزیموس قابل قبولی ت

ر د در مقطع شعاعی به عنوان دینامیک استال محلی ،نمایند

این موضوع منبطق بر توضیحات مربوط  شود.مینظر گرفته 

. استدر خصوص شناسایی دینامیک استال  [34] معتبر مرجع

دانیم، دینامیک استال در ضریب می قبلطور که از همان

یچیده پلیفت و همراه با ضریب گشتاور پیچشی پیش از استال 

ختلاف زمانی شود و ا( ایجاد میLEVگردابه لبه حمله ) 2شدن

گیری و حرکت وقوع آنها، در حقیقت زمان لازم برای شکل

ریزش این گردابه  اً( و نهایتDSV) گردابه اصلی دینامیک استال

. البته در این پژوهش اثرات تراکم پذیری استبه داخل جریان 

روی  3اثرات جریان شعاعی و جریان عرضیهمزمان و کوپل 

همچنین و  ضرایب سطح پره نیز وجود داشته که تغییرات

-10طور که در شکلهمانکند. تر میتفسیر نتایج را پیچیده

شود، با شروع حرکت ضریب لیفت در هر دو )الف( دیده می

صورت خطی در ناحیه پیش از استال افزایش هب ضریب پیشروی

 ه پیچ پره روتوراست. در این ناحیه )ربع اول حرکت( زاوی یافته

با این حال سرعت مماسی مقطع بصورت پیوسته  ،کاهشی بوده

بنابراین افزایش ضریب لیفت مربوط به ؛ افزایش یافته است

ماهیت حرکت پره روتور بوده که در پرواز با ضریب پیشروی 

درجه ادامه یافته و  ψ  =36 اًحدود افزایش این ضریب تا 35/0

این  است.دچار افت شدید شدهمقطع ضریب لیفت پس از آن 

 در حالی است که این افزایش برای شرایط پروازی با ضریب

3 Yaw Flow 
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درجه ادامه یافته و پس از اندکی افت،  ψ  =30تا  3/0پیشروی 

=  ψبه حداکثر مقدار خود در ومجدداً شروع به افزایش نموده 

بعد دچار افت شدید ضریب لیفت و  اندکیدرجه رسیده و  50

های ایجاد شده در ضرایب دلایل پدیده ت.اساستال شده

 بررسی خواهد شد. 4-3آیرودینامیکی در بخش 

 
 

 
 )الف(

 

 )ب(

( و گشتاور الفتاریخچه زمانی ضرایب لیفت ) -10شکل

 ( r/R=778/0(  مقطع مورد مطالعه )بپیچشی)

 

ضریب ضریب لیفت در دو  1اوج تا اوج حداکثر اختلاف

 حدوداً ،روتور پیش از استالپره در ربع اول حرکت  پیشروی

باشد. با توجه به افزایش قابل توجه سرعت مماسی می 3/15%

𝑈𝑇 ) بر اساس ایرفویل در ربع اول = 𝑟𝛺 + 𝑈𝑓𝑓  𝑠𝑖𝑛𝜓(𝑡) ) ،

 ψ = 36حداکثر عدد ماخ محلی در  35/0در ضریب پیشروی 

                                                        
1 Peak to peak 
2 Post Stall 

 3/0ضریب پیشروی  در 2/1درجه  ψ = 50و در 35/1 ،درجه

ضریب اولین استال ایجاد شده در هر دو  جهتباشد. از این می

در ارتباط با ایجاد موج شوک در ناحیه نزدیک به لبه  پیشروی

در ضریب پیشروی  2. ناحیه پس از استالاستحمله ایرفویل 

درجه ادامه  ψ  =53درجه و  ψ  =70به ترتیب تا  35/0و  3/0

یافته است که پس از پایان این ناحیه، رفتار کلی ضریب لیفت 

رونده روتور در هر دو با وجود نوسان، تا انتهای ناحیه پیش

سرعت پروازی افزایشی بوده که همراه با افزایش زاویه پیچ پره 

مشابه استال ضریب لیفت، ضریب گشتاور پیچشی  .است روتور

 = ψدر  35/0ضریب پیشروی تور در نیز در ربع اول حرکت رو

 = ψدر  3/0درجه و در شرایط پروازی با ضریب پیشروی  16

درجه به حداکثر مقدار ضریب گشتاور پیچشی مثبت )رو  27

)ب( -10طور که در شکل همانای بعد، به بالا( رسیده و لحظه

این  .استاین ضریب دچار استال شدید شده ،شوددیده می

یجاد او  در لبه حملهاستال نیز به دلیل افزایش سرعت موضعی 

. وجود موج شوک در نزدیکی لبه حمله باعث استموج شوک 

افزایش فشار موضعی در نزدیکی لبه حمله ایرفویل و استال 

به  .[46] شودضریب گشتاور پیچشی در ربع اول حرکت می

گرادیان  هدلیل حساسیت بالای ضریب گشتاور پیچشی نسبت ب

اعث باین پدیده فشار ناشی از موج شوک در نزدیکی لبه حمله، 

اختلاف زمانی استال ضرایب گشتاور پیچشی و لیفت افزایش 

(، mCشود. در این ضریب )میدر این ناحیه از حرکت پره روتور 

افت قابل توجهی  35/0ناحیه پس از استال در ضریب پیشروی 

داشته و دارای مقادیر منفی شده  3/0نسبت به ضریب پیشروی 

پذیری بر شدت استال دهنده اثر بیشتر تراکماست که نشان

. حداکثر است 35/0گشتاور پیچشی در ضریب پیشروی 

ز در ناحیه پس ا رو به پایین اختلاف ضریب گشتاور پیچشی

که این  است %89 استال در در دو ضریب پیشروی حدوداً

میرایی متوسط جهی بر روی تواند اثر قابل تواختلاف می

آیرودینامیکی داشته باشد که منجر به نوسانات شدید مقطع 

با ورود پره روتور  .[64] خواهد شد 35/0در ضریب پیشروی 

، در هر دو سرعت پروازی ضریب لیفت روندهبه ناحیه پس

چندین استال دینامیکی را تجربه نموده که بیشتر آنها در 

است. در این ضریب پیشروی، شدهایجاد  3/0ضریب پیشروی 

 ψ = 180در ضریب لیفت در زوایای  3سه استال قابل توجه

3 Major Stall 
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است درجه ایجاد شده ψ = 270 درجه و ψ = 210درجه، 

ین ییدکننده او ضریب گشتاور پیچشی نیز تأ( الف-10)شکل

 35/0. این در حالی است که در ضریب پیشروی استها استال

فقط  ل در سرعت بالای پروازیشرایط استا برخلاف انتظار

باشیم. درجه می ψ = 255شاهد یک استال قابل توجه در 

مشخص است، ضریب لیفت  (الف)-10طوری که در شکلهمان

( دچار 3/0در پرواز با سرعت متوسط )ضریب پیشروی 

های شدیدتری نسبت به ضریب پیشروی بالاتر در ناحیه استال

رونده روتور شده است. نکته قابل توجه دیگر که در مقایسه پس

شود، مربوط به حداکثر مقدار این ضریب ضریب لیفت دیده می

 صورتی، بهاست تشکیل شده DSVبوده که در ارتباط با قدرت 

 = ψر مقدار ضریب لیفت در، حداکث3/0که در ضریب پیشروی 

 1بالارونده ربع سوم حرکت( که حرکت پرهانتهای درجه ) 270

ضریب پیشروی در  با این حال، .است ایجاد شده باشد،می

درجه در ربع چهارم  ψ = 295، حداکثر ضریب لیفت در 35/0

، اتفاق افتاده است 2روندهکه پره روتور دارای حرکت پایین

بینی کرد که با افزایش ضریب پیشروی، با توان پیش. میاست

وجود زاویه پیچ بزرگتر و جدایش بیشتر جریان در موقعیت 

، ربالاتیکسان )زاویه آزیموس برابر(، به دلیل سرعت مماسی 

که همین  شدهتنش برشی در لبه حمله نیز بیشتر مقدار 

موضوع باعث تزریق بیشتر انرژی ناشی از تولید ورتیسته به 

ه مرزی و مقاومت در برابر جدا شدن گردابه دینامیک درون لای

، از این رو حداکثر ضریب لیفت در زاویه خواهد شداستال 

اتفاق افتاده  35/0آزیموس بالاتری در پرواز با ضریب پیشروی 

 باعثمرزی در زوایای حمله بالا است. در واقع تقویت لایه 

در راستای هر چند که  حرکت جریان  ،شودمیخیر در استال تأ

پره نیز نقش مهمی در پایداری و ماندگاری گردابه  دهانه

که در بخش  [48] دینامیک استال روی مقاطع پره روتور دارد

، تغییر مکان لایه اینبعدی به آن اشاره خواهد شد. علاوه بر 

برشی نسبت به لبه حمله در دو ضریب پیشروی، مستقیما 

 .[49] لبه حمله قرار داردتحت تاثیر توزیع گردادیان فشار در 

در ربع چهارم حرکت پره روتور و در  3بازیابی ضریب لیفت

تشکیل ، به دلیل 3/0ناحیه پس از استال در ضریب پیشروی 

که  استروی مقطع  (SLEV) لبه حملهدینامیک  گردابه ثانویه

درجه  ψ = 310شروع و تا  ψ = 287از گیری این گردابه شکل

                                                        
1 Pitch-up Motion 
2 Pitch-down Motion 
3 Lift Recovery 

یفت ، بازیابی ضریب لبالاترادامه یافته است. در ضریب پیشروی 

ایجاد شده درجه  ψ = 340تا  ψ = 330 بین در ناحیه آزیموس

که نسبت به شرایط پروازی با ضریب پیشروی متوسط، بازیابی 

به دلیل قدرت  احتمالاًاین موضوع باشد که قابل توجهی نمی

و همچنین حضور گردابه لبه فرار  ثانویه لبه حملهکمتر گردابه 

تولید شده در  )گردش(کننده سیرکولاسیونبه عنوان مصرف

. عمده اختلاف ضریب گشتاور پیچشی در استاین شرایط 

 ψ = 350تا  ψ = 270رونده روتور در زوایای بینناحیه پس

درجه رخ داده است. در این نواحی ضریب گشتاور پیچشی 

احیه کوچکی پس از استال دارای ، به جز ن3/0ضریب پیشروی 

بیشتری بوده که در ناحیه  4مقادیر گشتاور پیچشی رو به بالا

جریان به سطح مقطع ایجاد شده است.  5اتصال مجددمرتبط با 

 در ضریب گشتاور پیچشیضریب ترین مقدار همچنین منفی

درجه و در ضریب پیشروی  ψ = 273زاویه  پیشروی متوسط در

 درجه ایجاد شده که دارای اختلاف حدوداً ψ = 295بالا، در 

اثرات قابل توجهی روی میرایی آیرودینامیکی  وباشند می 56%

و نوسانات ناشی از آن خواهد داشت که در بخش بعدی به این 

 یشافزا یربه طور خلاصه، تأث. پرداخته خواهد شدموضوع 

r/R  یمقطع شعاع دینامیک استال یبر رو ضریب پیشروی

طور که . همانگرفتقرار  ررسیبخش مورد ب یندر ا 0=/778

 (µ=0/3) متوسط ضریب پیشرویدر  ،مشخص شدنتایج از 

داده روتور رخ  روندهناحیه پسدر  دینامیکیاستال  ینچند

و فقط یک استال قابل توجه در ضریب پیشروی بالا  است

(µ=0/35 .در این ناحیه ایجاد شده است )ضریب حال، در  ینبا ا

 ناحیهتر در یو بحران یدشد یتمحدود یک، تربالا پیشروی

ده ش یجاداز شوک ا یناش استال یلروتور به دلپره  روندهپیش

 .است

 

 بررسی میرایی آیرودینامیکی -4-2
که در پره  استیک درجه آزادی  ناپایداری ینوع 6استال فلاتر

 شود. این پدیدهها ایجاد میبالگردها و همچنین در توربوماشین

ای دهد که ترکیب میرایی آیرودینامیکی و سازهزمانی رخ می

ازه سکه نتیجه آن رشد دامنه پاسخ ارتعاشاتی  باشد منفی شده

استال فلاتر باعث افزایش ناگهانی ناپایداری  این،. علاوه بر است

م و انتقال آن به سیستروتور قاطع شعاعی پره بارهای پیچشی م

4 Nose-up Pitching Moment 
5 Flow Reatachment 
6 Stall Flutter 
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 مکانیکی ایجاد آسیب عاملتواند می که شودمیکنترلی بالگرد 

 یراییم یمنف یرمقاد .]50و 46[د شوب در اجزای روتور

 مقاطعو  است یداریناپا یشدهنده افزانشان یرودینامیکیآ

ه محاسب .کندیم پذیریبآس فلاتر را در برابر استال یشعاع

برای مقطع  چرخهمقدار متوسط میرایی آیرودینامیکی در هر 

یات که جزئ شودنوسان پیچشی به صورت رابطه زیر تعریف می

 است.شده ارائه ]50[استخراج آن به طور کامل در مرجع 

 

(9) 
Ξ𝑐𝑦𝑐𝑙𝑒 = −𝐶𝑊/(𝜋𝛼1

2)

= −
1

𝜋𝛼1
2
∮𝐶𝑚𝑑𝛼 

 

انرژی منتقل شده بین جریان هوا و مقطع،  𝐶𝑊در رابطه فوق،

𝐶𝑚  و گشتاور پیچشی حول محور آیرودینامیکی ضریب𝛼1 

مقادیر  3در جدول  .استنوسان پیچشی مقطع شعاعی  دامنه

متوسط این ضریب در مقطع مورد مطالعه برای دو ضریب 

 .استشده گزارشپیشروی  

 

 متوسط ضریب میرایی آیرودینامیکی مقادیر  -3جدول 

 778/0در مقطع شعاعی 

Ξcycle µ 
0015/0-  3/0  

0403/0-  35/0  

 

مشخص  3مقادیر محاسبه شده در جدول طور که از همان

، متوسط مقدار 35/0است، در شرایط پرواز با ضریب پیشروی 

بیشتر از ضریب  1یک مرتبه بزرگیمیرایی آیرودینامیکی 

دهنده ارتعاشات بیشتر در پرواز با دارد که نشان 3/0پیشروی 

 به سطح حساسیت قابل توجه . این اختلافاستسرعت بالاتر 

سرعت  در مقایسه بافلاتر در سرعت پروازی بالا استال بیشتر به 

 دارد.اشاره پروازی متوسط 

 

 مطالعه ساختارهای گردابی -4-3

پره  مقطعدانیم وقوع دینامیک استال روی طور که میهمان

دن گیری، رشد و جداشروتور بالگرد در ارتباط مستقیم با شکل

. در این قسمت از تحقیق به بررسی استگردابه از روی سطح 

 در دو( r/R 0=/778گردابی مقطع مورد مطالعه ) هایساختار

                                                        
1 Order of Magnitude 

 میخواه ضریب پیشروی در چندین زاویه آزیموس منتخب

آیرودینامیکی نشانهکه در نمودار مربوط به بارهای  پرداخت

با وجود شرایط آیرودینامیکی منحصر به فرد . استگذاری شده

 کانتورها در کنار ضرایب فیزیکیدر پره روتور بالگرد، بررسی 

اط با تری در ارتببینی منطقیآیرودینامیکی، به ما امکان پیش

در ها روی مقطع و وقوع دینامیک استال گردابهگیری شکل

ترین رخدادهای جریان یکی از مهم دهد.را می جلوبهپرواز رو

که همراه با افت ناگهانی و شدید ضریب لیفت و گشتاور 

پیچشی در ربع اول حرکت پره روتور در هر دو ضریب پیشروی 

با تراکم پذیری و ایجاد موج شوک محلی  مرتبطرخ داده است، 

کانتور عدد طور که در همان. است در نزدیکی لبه حمله مقطع

مافوق  انی، جرشوددیده می ψ  =36( مربوط به 11ماخ )شکل

 لتشکیدر نزدیکی لبه حمله در هر دو ضریب پیشروی صوت 

جدایش بزرگی در  ، ناحیه35/0ضریب پیشروی است. در شده

پشت موج شوک ایجاد شده که سطح قابل توجهی از مقطع 

( و ضریب لیفت در این الف-11شکلشعاعی را پوشانده است )

 = ψشرایط پروازی به حداکثر مقدار خود پیش از استال در 

درجه رسیده است. با وجود مشابهت ناحیه مافوق صوت در  36

، در پشت این ناحیه جدایش جزئی جریان 3/0ضریب پیشروی 

باشد می مقطع سطحشود که در حال گسترش روی دیده می

ش مربوط به بارهای طور که در بخ(. همانب-11شکل)

آیرودینامیکی به آن اشاره شد، شرایط استال درضریب پیشروی 

درجه و با شرایط فیزیکی مشابه  ψ  =50( درµ =3/0متوسط )

همچنین  ؛ایجاد شده است (µ =35/0) با ضریب پیشروی بالا

وجود گرادیان فشار در نمودار توزیع ضریب فشار نشان داده 

شوک موج نیز تأیید کننده حضور  )د( و )ج(-11شده در شکل

   x/c=%15و  x/c=%10 حوالیدر و در ضریب پیشروی بالا 

. ناحیه استضریب پیشروی متوسط  با در شرایط پروازی

برجستگی پشت شوک در ضریب پیشروی متوسط نیز تأییدی 

گیری هسته اولیه گردابه در پشت موج شوک در این بر شکل

[ه که در مطالعات پیشین ضریب پیشروی دارد. مطابق آنچ

، با وجود اینکه ناحیه مافوق هبه آن پرداخته شد] 31و 27و20

صوت تنها در بخش کوچکی در نزدیکی لبه حمله ایجاد شده، 

رونده پره روتور اصلی در ایجاد استال در ناحیه پیش عامل

 .شودمیمحسوب 
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و نمودار ضریب مقایسه کانتور عدد ماخ )بالا(  -11شکل

 درجه 36در زاویه آزیموس  778/0فشار )پایین(  مقطع 

 

ها گیری و تکامل انواع گردابهبه بررسی شکل 12در شکل

شده در نمودار بارهای  مربوط به سایر نقاط مشخص

رونده روتور در دو ضریب پیشروی آیرودینامیکی در ناحیه پس

 چرخه، هر ]52و 51[پردازیم. بر اساس تحقیقات انجام شدهمی

 دینامیک استال به پنج مرحله متوالی شامل: جریان متصل به
و نهایتاً 3، پس از استال2، شروع استال1سطح، توسعه استال

گیری و توسعه شود. شکلبندی میتقسیم 4اتصال مجدد جریان

گردابه اولیه لبه حمله، نقش مهمی در ایجاد دینامیک استال 

طلاحاً به آن گردابه دینامیک استال نیز گفته کند، که اصایفا می

شود. علاوه بر گردابه لبه حمله، گردابه جدایش توربولانس می

(TSV )5 ( که به گردابه لایه برشیSLV)6  نیز معروف است، با

روی سطح مکش  و پیچیده شدن آن جدا شدن لایه برشی

این نوع گردابه نسبت  7. با وجود قدرت کمترشودتشکیل می

به گردابه لبه حمله، در مرحله توسعه استال در این تحقیق 

منبع  از. هر دو ساختار گردابی برای توسعه خود استموثر 

گرفته در لایه مرزی تا زمان اشباع های شکلورتیسیته

در ادامه تجزیه و تحلیل  .]10[ شوندمی 8سیرکولاسون تغذیه

ک استال که از مرحله توسعه استال دینامی چرخهمربوط به یک 

. این مرحله در چرخه دینامیک شودپرداخته میشروع شده 

پیش  شود و تااستال با عبور از زاویه استال استاتیکی شروع می

از شروع دینامیک استال ادامه دارد که در برگیرنده پدیده 

بر اساس تحقیقات ]. 52[ استجدایش ناپایای جریان 

 1976 در فاصله زمانی ک کروسکی و همکارانای که مگسترده

                                                        
1 Stall Development Stage 
2 Stall Onset Stage 
3 Post-stall stage 
4 Flow reattachment stage 
5 Turbulent Separation Vortex 

برای شناسایی مکانیزم توسعه دینامیک استال  1981 تا

ایرفویل نوسان پیچشی در اعداد ماخ پایین و بدون حضور موج 

مطرح گردید که دراین خصوص شوک انجام دادند، دو سناریو 

. سناریوی اول مربوط به استال استمنشاء هر دو از لبه فرار 

که در آن جریان جدا شده از لبه فرار به تدریج  استلبه فرار 

کند. در این شرایط گردابه دینامیک به بالا دست حرکت می

استال، در پشت نقطه حداکثر ضخامت ایرفویل شکل گرفته و 

رسد. در سناریو دوم نیز که از لبه فرار به لبه حمله نمی

یرد، مربوط به معکوس شدن جریان در لایه گسرچشمه می

تا رسیدن این جریان  که استمرزی و حرکت آن به بالادست 

به نقطه حداکثر ضخامت اثر کمی بر روی لایه مرزی آشفته و 

رفتار آیرودینامیکی ایرفویل دارد. پس از رسیدن جریان 

مرزی آشفته جدا شده که  معکوس به حداکثر ضخامت، لایه

ی دینامیک استال از نزدیک گیری گردابهروع شکلاین پدیده ش

در اعداد رینولدز به اندازه کافی  اینباشد. علاوه بر لبه حمله می

نشان داد که اثرات ] 54و 53و46 [بالا، مطالعات پیشین

 9صورت یک فورانهغیرلزج ب-لزج قابل توجهبرهمکنش 

گردابه  گیریشکلناگهانی جریان از سطح مکش، باعث 

 که به سمت پایین دست شده ایرفویل دینامیک استال از سطح

 بنابراین شروع دینامیک ؛شودکند و سپس بلند میحرکت می

های های نوسان پیچشی دارای مکانیزماستال در ایرفویل

که به عدد رینولدز و عدد ماخ وابسته است. این  استمختلفی 

، جداشدن 10امها شامل ترکیدن حباب جدایش آرمکانیزم

حباب  مجدد محل اتصالناگهانی لایه مرزی جریان معکوس در 

برهم کنش لایه مرزی و شوک که همچنین جدایش آرام و 

 12طور که در شکلهمان .[46] باشدمیباعث جدایش جریان 

 حملهبا افزایش زاویه  ،درجه ψ  =190در زاویه، مشخص است

در هر دو ضریب پیشروی مومنتم سیال در لایه مرزی برای 

غلبه برگرادیان فشار نامطلوب در ناحیه نزدیک به لبه فرار 

یه گیری یک ناحمقطع مورد مطالعه کافی نبوده که باعث شکل

شده که در برگیرنده لایه برشی روی مقطع  چرخشیجریان 

شار به . اثر گرادیان ف]54[ استدر هر دو ضریب پیشروی 

عنوان پارامتری کلیدی که تمایل جریان به جدایش و یا اتصال 

6 Shear Layer Vortex 
7 Vortex strenght 
8 Feed 
9 Eruption 
10 Laminar Separation Bubble 
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، در معادله مومنتم در لایه مرزی دهدرا نشان میبه سطح 

. این پارامتر برای جریان ناپایا و دو بعدی به استمشخص 

 ].34[ شده استصورت معادله زیر تعریف 

 

(10)  −
1

𝜌

𝜕𝑃

𝜕𝑥
=

𝜕𝑈𝑒

𝜕𝑡
+ 𝑈𝑒

𝜕𝑈𝑒

𝜕𝑥
 

، سرعت جریان در لبه لایه مرزی است. این  𝑈𝑒 معادله فوقدر 

دهد که فشار در هر نقطه روی سطح ایرفویل معادله نشان می

. ستامتأثر از تغییرات زمانی و مکانی سرعت در لبه لایه مرزی 

 افزایش آشفته شروع استال نیز با افزایش ناپایایی جریان

 یابد.می

 

 
µ= 35/0  µ= 3/0  ψ 
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کانتور توزیع ضریب فشار همراه با  -12شکل

   در دو ضریب  778/0خطوط جریان مقطع 

)سمت چپ(  3/0)سمت راست( و  35/0پیشروی 

 رونده پره روتوردر ناحیه پس

 

                                                        
1 Turbulent separation 

به بالادست به خصوص  1(TSبا گسترش جدایش توربولانس )

 نیکلوافزایش ناپایداری ، در اثر 35/0در ضریب پیشروی 

در لایه برشی در نزدیکی لبه فرار و همچنین افزایش  2هلمهولتز

شدن لایه برشی و  جداباعث  ،غیرلزج-لزج برهمکنش

گیری گردابه جدایش توربولانس در ناحیه انتهایی شکل

های گردابه لبه هسته گیریشکل در ادامهو  ]55-53 [ایرفویل

حمله در نزدیکی حداکثر ضخامت مقطع مورد مطالعه شده 

. تا زمان توسعه گردابه لبه حمله، لایه برشی آشفته جدا است

ه منبع ورتیسیته در لبه حمله تغذی شده به طور پیوسته توسط

یابد. این منبع گردابه جدایش توربولانس توسعه میشده و 

ار در گرادیان فش بادر ارتباط  ه حمله، مستقیماًورتیسیته در لب

با این حال در زمانی که توسعه گردابه لبه  باشد.این ناحیه می

افتد، منبع ورتیسیته دیگر گردابه جدایش می حمله اتفاق

کند و باعث اشباع سیرکولاسیون کلی توربولانس را تغذیه نمی

، 3/0پیشروی در ضریب . ]10 [شوداین ساختار گردابی می

گیری گردابه جدایش جداشدن لایه برشی تنها منجر به شکل

توربولانس شده که این گردابه به دلیل گرادیان فشار نامطلوب 

دارای رشد کمتری  35/0نسبت به ضریب پیشروی  کوچکتر

که در شکل مربوطه این موضوع کاملا مشخص است. در  بوده

 ψ  =210یچ پره در پزاویه ادامه چرخش روتور و با افزایش 

، گردابه لبه حمله از روی سطح 35/0درجه، در ضریب پیشروی 

شدن با گردابه جدایش توربولانس  ترکیببلند شده و در حال 

گیری گردابه اصلی دینامیک استال در مقیاس بزرگ و شکل

. همزمان با بلند شدن گردابه لبه حمله از روی سطح است

این ضریب پیشروی دچار مکش، گشتاور پیچشی مقطع در 

علاوه بر این، ضریب لیفت به  (.10است )شکلاستال شده

صورت پیوسته در شرایط ترکیب شدن این دو گردابه و 

. ستاگیری گردابه اصلی دینامیک استال در حال افزایش شکل

یری گدر همان زمان اثر برشی جریان در لبه فرار نیز باعث شکل

ب پیشروی شده است. بر اساس گردابه لبه فرار در این ضری

تئوری کلوین )بقاء سیرکولاسیون(، گردابه لبه فرار با استفاده 

از سیرکولاسیون گردابه اصلی دینامیک استال در حال تکامل 

که رشد آن باعث فشار دادن گردابه اصلی دینامیک ]8 [است

. ودشمیاستال و تغییر مرکز فشار و فاصله آن از سطح مکش 

نیز گردابه لایه برشی و لبه حمله در  3/0روی پیش ضریبدر 

ده باشند. این پدیمی مکشحال ترکیب شدن در نزدیکی سطح 

2 Kelvin–Helmholtz 
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همراه با افت شدید ضریب گشتاور پیچشی و به حداکثر رسیدن 

 .استضریب لیفت در این ضریب پیشروی 

درجه و حرکت رو به بالای  ψ  =255زمان در  افزایشبا  

، گردابه اصلی دینامیک استال به 35/0پره، در ضریب پیشروی 

همراه گردابه لبه فرار در حال کنده شدن و ریزش به داخل 

باشند که باعث استال ضریب لیفت در این زاویه جریان می

در نزدیکی لبه حمله گردابه  اینآزیموس شده است. علاوه بر 

که پس جدا شدن کامل  بودهجدید لبه حمله در حال رشد 

نامیک استال نقش بازیابی مجدد ضریب لیفت گردابه اصلی دی

در مرحله پس از استال را بر عهده دارد. در ضریب پیشروی 

نیز گردابه اصلی دینامیک استال رشد قابل توجهی داشته  3/0

اشد. بو با افزایش زاویه پیچ در حال حرکت به پایین دست می

طع قدر همان زمان گردابه لبه فرارشکل گرفته نیز در انتهای م

. در انتهای ربع سوم چرخش پره روتور در استدر حال تکامل 

گردابه دینامیک استال در  کیتوسعه ، 35/0پیشروی  ضریب

تمام سطح مکش  و کاملاً مشخص بودهمرحله پس از استال را 

درجه در برگرفته است. قدرت گردابه لبه فرار  ψ  =270را در 

ه حرکت رو ب هنگام نیز در مقایسه با زوایای آزیموس قبلی در

تغییر چندانی نداشته و در این شرایط ضریب  پره بالای مقطع

 ضریبلیفت شروع به افزایش پس از استال نموده است. در 

، با بلند شدن گردابه لبه حمله، هسته گردابه 3/0پیشروی 

اصلی دینامیک استال که در انتهای مقطع قرار گرفته به همراه 

گردابه لبه فرار در حال جدا شدن و ریزش به داخل جریان 

ندکی اباشند که باعث افت یکباره ضریب گشتاور پیچشی و می

استال شدید لیفت در این ضریب پیشروی شده  از آن پس

 35/0ست. در ربع چهارم چرخش روتور و در ضریب پیشروی ا

، همانطور که در زوایای است پایین روندهدارای حرکت پره که 

دیده  12 درجه در شکل ψ  =340تا  ψ  =300آزیموس 

ر د شود، گردابه اصلی دینامیک استال سطح مکش را کاملاًمی

 ایشبرگرفته که با افزایش زاویه آزیموس ارتفاع ناحیه جد

و همچنین گردابه لبه فرار در این فاصله  است کاهش یافته

حرکت  رشد قابل توجهی داشته که این موضوع در ربع سوم

لاوه ع. استایجاد نشده  بوده پره که همراه با افزایش زاویه پیچ

درجه چرخش گردابه لبه فرار به سمت  ψ  =330در بر این،

که باعث جابجایی مرکز اثر گردابه اصلی  بودهمشهود  بالا کاملاً

                                                        
1 Secondary Leading Edge Vortex 
2 Recovery  

درجه،  ψ  =340است. دردینامیک استال در این زاویه شده

گردابه لبه فرار جدا شده و حرکت آن به سمت بالا باعث فشرده 

شدن گردابه اصلی دینامیک استال در انتهای مقطع مورد 

 بالا رو به مطالعه و افزایش قابل توجه ضریب گشتاور پیچشی

اندکی افزایش در ضریب لیفت شده است. علاوه بر چنین همو 

پس از جدا شدن گردابه لبه فرار  1این گردابه ثانویه لبه حمله

درجه در ضریب  ψ  =355شکل گرفته و به طور پیوسته تا 

در  ها معمولاًاین نوع گردابه نموده است. رشد 35/0پیشروی 

ضریب لیفت  2مرحله بعد از استال شکل گرفته و عامل بازیابی

استال، با توسعه بیشتر گردابه  . در ادامه سیکل دینامیکاست

ثانویه لبه حمله و مصرف بیشتر ورتیسیته تولید شده در لایه 

مرزی، گردابه اصلی دینامیک استال جدا شده و به داخل 

ریزد و پس از آن جریان شروع به اتصال مجدد به جریان می

ل حضور گردابه ثانویه در نماید. به دلیسطح مکش مقطع می

نزدیکی لبه حمله، رسیدن مستقیم جریا معکوس به لبه حمله 

از این رو گردابه کوچکی بین گردابه اصلی  ،[54] شدهسخت 

دینامیک استال و گردابه ثانویه شکل گرفته که باعث جدا شدن 

شود. در مراجع این گردابه به جفت گردابه اصلی از سطح می

=  ψ، در 3/0اما در ضریب پیشروی  ؛[9] استگردابه معروف 

درجه و حرکت رو به پایین پره، گردابه اصلی دینامیک  300

و نزدیک به سطح مکش  مطالعه استال در مرکز مقطع مورد

قرار گرفته است که باعث بازیابی قابل توجه ضریب لیفت پس 

درجه شده است. بر اساس نمودار ضریب  ψ  =270از استال در 

درجه  ψ  =310، بازیابی تا 10لیفت نشان داده شده در شکل

ک دینامی یابیبازنکته مهمی که در خصوص  ادامه یافته است.

 تااین است که این پدیده  ،توان به آن اشاره کردمیاستال 

قابل  یهاکه در آن تفاوت بوده 3یتصادف ندیفرآ کی یحدود

به  چرخه کیتواند از یم یکینامیرودیآ یدر بارگذار یتوجه

 [58و 57]نتایج تحقیقات پیشین .[56]رخ دهد یبعد چرخه

دهد که این تفاوت ناشی از رفتار تصادفی و غیر نشان می

=  ψ . ازاست مکش تکراری لایه برشی جدا شده روی سطح

درجه، گردابه جدایش توربولانس در انتهای  ψ  =355تا  330

شود که با افزایش زاویه آزیموس مقطع مورد مطالعه دیده می

ارتفاع ناحیه جدایش شروع به کاهش نموده و جریان سیال 

است. در این مرحله، مرز لایه برشی  کردهشروع به اتصال مجدد 

3 Stochastic Process 
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و ناحیه  جابجاشکل گرفته از لبه حمله به سمت لبه فرار 

است. بر خلاف ضریب جدایش جریان کاملا کوچک شده

های که گردابه لبه فرار نقش مهمی در ویژگی 35/0پیشروی 

آیرودینامیکی مقطع در حرکت رو به پایین پره داشت، در 

، در زوایای مورد بررسی هیچ گونه 3/0ضریب پیشروی 

ی در لبه فرار شکل نگرفته است. نکته دیگری که در اگردابه

مشهود است، اختلاف ضریب فشار ایجاد شده در  12شکل

 . همانطور که دراستنزدیکی لبه حمله در دو ضریب پیشروی 

 در نسبت پیشروی این شکل مشخص است، مکش قابل توجهی

صورت توجیه توان به اینرا می موضوعاست. این ایجاد شده 3/0

، تدسبه بالا توربولانس جدایشهمزمان با گسترش د که نمو

 ملهحمنجر به کاهش حداکثر مکش در لبه این پدیده فیزیکی 

به لبه  یکنزد یش، نقطه جدا35/0نسبت پیشروی شود. در یم

در  در لایه مرزی معکوس یانکه جر ییقرار دارد، جا حمله

و  یدشد یتنش برش باعث ایجاد آزاد یانجهت مخالف با جر

 شده است که این برداشت حملهلبه  یکیکم فشار در نزد یهناح

ضریب حال، در  ینبا ا .است [94] تحقیقنتایج مشابه با 

 هحملدست لبه  ییندر پا یشترب جدایش، نقطه 3/0پیشروی 

لبه  یکیتر در نزدمنطقه کم فشار گسترده یکو  گرفتهقرار 

جدایش نقطه  یمکان یتدر موقع ییر. تغاستایجاد شده حمله

مکش در لبه  یکحداکثر پ ینمنجر به اختلاف ب توربولانس

ده ش لیفت و گشتاور پیچشی یبضر در تغییر ینو همچن حمله

  .است

ها گیری انواع گردابهپس از تجزیه و تحلیل کیفی شکل

، 1با محاسبه گردش این بخش در دو ضریب پیشروی، در ادامه

در زوایای آزیموس مختلف  هابه بررسی کمی قدرت این گردابه

 گیریانتگرالاز روش [، 23]گردشمقدار  شود.پرداخته می

شده  محاسبه( 11) معادله ازبا استفاده  جریان عددی ورتیسیته

 است.

(11)  𝛤(𝑦) =  ∬𝜔
𝑠

𝑑𝑠 

 sعمود به مقطع شعاعی و ورتیسیته مولفه  ω، فوقدر معادله 

 کند.گیری را مشخص میسطح بسته انتخاب شده برای انتگرال

شده تا شامل تمام  ای انتخابگونهبه  گیریناحیه انتگرال

باشد و تغییرات این سطح مقطع در اطراف  یگرداب یساختارها

 نی. ذکر اداثر مهمی در مقدار گردش محاسبه شده نداشته باش

                                                        
1 Circulation  

 یهاهانواع گرداب انیاست که در م تینکته حائز اهم

ت گردش مثب ریمقاددارای  گردابه لبه فرار، تنها گرفتهشکل

ضریب پیشروی تغییرات گردش کل را برای دو  13شکل .است

طور که در دهد. همانپره روتور نشان میرونده ناحیه پسدر 

 رو به بالای پره، در حین حرکت قابل مشاهده استشکل  این 

 240 = درجه تا ψ 210 =در ربع سوم چرخش روتور، از زاویه

ψ  240 = و در یافته درجه، مقادیر گردش کاهشψ  درجه به

دهد رسد. مشاهدات ما نشان میمیمقدار در این فاصله حداقل 

است  فراری لبه که این حداقل به دلیل رشد قابل توجه گردابه

به این نکته مهم . توجه استکه دارای مقدار مثبتی از گردش 

محاسبه شده مربوط  که سهم اصلی در مقدار کل گردش است

که دارای مقدار منفی  است استال دینامیکاصلی  گردابهبه 

در  گردابه لبه فرار درجه، مقدار گردش 240ψ = . دراست

 ضریب پیشرویبرابر مقدار گردش در  3/1 ضریب پیشروی بالا،

ضریب متوسط است. به همین دلیل است که گردش کل در 

. پس از آن، است 3/0ضریب پیشروی کمتر از  35/0پیشروی 

 270ψ = ، گردش به وضوح تا زاویه ضریب پیشرویدر هر دو 

گردابه اصلی  یابد که مربوط به تشکیلدرجه افزایش می

روی سطح است. در این محدوده، حداکثر  استال دینامیک

 3/0ضریب پیشروی درجه برای  ψ 270 =گردش درمقدار 

بیشتر مقدار گردش در ضریب  %15حدوداً ایجاد شده که 

 روتورربع چهارم چرخش به  با ورود پره  .است 35/0پیشروی 

ضریب همراه است، گردش کل در  کاهش زاویه پیچکه با 

 درجه نسبت به زاویه ψ 285 = در زاویه  متوسط پیشروی 

ψ = 270 یابد. در درجه به میزان قابل توجهی کاهش می

گردش کل تا زاویه  پرواز با ضریب پیشروی بالامقابل، در 

. پس از یافته استفزایش درجه همچنان ا = ψ 315 آزیموت

ضریب پیشروی درجه، رفتار گردش در هر دو  = ψ 285زاویه 

 .شودمشابه می
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در دو ضریب  778/0تغییرات گردش مقطع -13شکل

 رونده روتورپیشروی در ناحیه پس
 

ضریب در  افزایش مقدار گردش مشاهدات ما نشان داد که

 ،درجه = ψ 315 تا = ψ 285بین زوایای  پیشروی متوسط

 کیبترکه از  بوده استال ی دینامیکناشی از تشکیل گردابه

در این ناحیه  جدایش توربولانسی و گردابه ی لبه حملهگردابه

تا   = ψ 315زوایای  در ادامه با عبور پره از .یابدتکامل می

345=  ψ  ضریب پیشروی درجه، گردش کل مشاهده شده در

 ،روی سطحجدایش توربولانس ی گردابه کوچک شدنبا  3/0

مقدار ، 35/0ضریب پیشروی ، در در مقابل. یافته استکاهش 

طور که همان .یابددرجه افزایش می = ψ 345ه گردش در زاوی

توسعه  مرتبط بااین موضوع  ،شودشاهده میم 12های در شکل

زاویه در  ی لبه فرارلبه حمله و ریزش گردابهثانویه ی گردابه

340 ψ = استدرجه. 

 بررسی ویژگی های سه بعدی میدان جریان -4-4

های دینامیکی در مقاطع شعاعی، گیری گردابهعلاوه بر شکل

در  1بعدی مخروطیپره نیز یک گردابه سه دهانهدر راستای 

. از این رو [33و32]گیردحرکت رو به بالای پره شکل می

بعدی )شکل گرفته در نمای دوگردابه دینامیک استال شکل

تواند بخشی از ساختار گردابی متصل به سطح پره ( تنها می12

 ،روی پره شعاعیرا نشان دهد. به دلیل وجود جریان 

حرکت  دهانه به سمت نوکساختارهای گردابی در راستای 

                                                        
1 Conical vortex 
2 Rossby number 
3 Coriolis Forces 

میدان ورتیسته و  جابجاییکرده که همین موضوع باعث 

های دینامیک استال به دلیل کاهش رشد این پایداری گردابه

 نیدر ا .[48] شودبه در موقعیت های شعاعی پره میگردا

 زشیر پرهممکن است از  دینامیک استالاصلی گردابه ، شرایط

با نرخ  ملهحدر لبه  ورتیسیته دیکه نرخ تول ینکند، بلکه تا زمان

 اینمتعادل شود،  ههسته گرداب قیاز طر ورتیسیتهانتقال 

 2یتعادل با عدد راسب نای .ماندیمتصل م گردابه به سطح

𝑅𝑜شود )یم بررسی = 𝑈
Ω𝐿⁄ ) که𝑈  آزاد،  انیجرسرعت𝛺 

 یبرا یاریمع. این عدد استطول مرجع  𝐿و  دورانیسرعت 

. است دوار ستمیس کیدر  3سیولیکور یروهاین ینسب تیاهم

 ایداریپ یبرا یشعاع انتقال ورتیسیته ن،ییپا یدر اعداد راسب

در  هگرداب جداشدناست، اما  یکافدینامیک استال  هگرداب

و در زمانی که هسته گردابه دینامیک استال بالا  یاعداد راسب

در ادامه این تحقیق جهت . [47] دهدیرخ مشود ناپایدار می

بعدی میدان جریان، به بررسی توزیع های سهدرک بهتر جنبه

فشار استاتیکی روی سطح پره همراه با نمودار ضریب فشار در 

دو ضریب پیشروی در ناحیه  و درسه مقطع در ناحیه خارجی 

مقایسه توزیع فشار استاتیک  14در شکل .پردازیمرونده میپس

            همراه با نمودارهای توزیع ضریب فشار در سه مقطع در

ψ =270 است. عمده اختلاف قابل درجه نشان داده شده

گیری موضعی ناحیه کم مشاهده در این شکل، مربوط به شکل

در مقایسه با  3/0فشار بزرگتر در لبه حمله در ضریب پیشروی 

. این موضوع در قسمت قبلی نیز است 53/0ضریب پیشروی 

کاملا مشهود بود. در بخش قبلی دیدیم که شروع جدایش 

جریان از نواحی نزدیک به لبه فرار شکل گرفته و به بالادست 

تا نزدیک لبه حمله  35/0گسترش یافته و در ضریب پیشروی 

زوایای مورد  بیشتررسیده است، این در حالی است که در 

، توسعه جدایش جریان تا 3/0ب پیشروی بررسی در ضری

نزدیک حداکثر ضخامت گسترش یافته است و در لبه حمله 

فضای بیشتری برای جداشدن شدن از روی سطح  لایه برشی

گیری دارد. در واقع ناحیه جدا شدن لایه برشی و شکل

ساختارهای گردابی ناشی از آن در لبه حمله، باعث کاهش فشار 

ناحیه  3/0پره شده است. در نسبت پیشروی در ناحیه لبه حمله 

گسترش یافته  r/R<  6 /0  >97/0کم فشار در فاصله شعاعی 

، ناحیه 35/0در ضریب پیشروی در صورتی که در لبه حمله پره 
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 r/R<  87/0  >94/0در  3/0ضریب پیشروی تری نسبت به نازک

شکل  1ساختار هسته گردابه 51شکل گرفته است. در شکل 

همراه با  3/0در نسبت پیشروی  Qبا استفاده از معیار  گرفته

است. شده آشکار سازیضریب فشار در مقاطع مورد مطالعه 

ریب لبه حمله در این ضتکامل گردابه این شکل نیز تأییدکننده 

ر ، گسترش بیشتناحیه. با وجود نازک بودن این داردپیشروی 

ر ضریب د  r/R=778/0ناحیه کم فشار در اطراف موقعیت 

تر باعث ایجاد استال شدید گشتاور پیچشی در پیشروی پایین

، 3/0پیشروی همچنین در  ؛(10است )شکل این سرعت شده

ناحیه کم فشار به نواحی نوک پره نیز نفوذ کرده است که این 

کاهش اثرات متقابل گردابه نوک و  دهندهموضوع نشان

. استساختارهای گردابی روی سطح پره در این سرعت پروازی 

با مقایسه نمودار توزیع ضریب فشار در سه موقعیت شعاعی 

شود که ضریب مشخص می درجه، ψ =270در مورد مطالعه

در  بیشتریدارای مکش  3/0پیشروی  نسبتفشار مربوط به 

و با نزدیک شدن به نوک پره  است 778/0 لبه حمله مقطع

اختلاف مکش لبه حمله این دو سرعت پروازی کاهش یافته 

این  ،نیز به آن اشاره شد از این طور که پیشاست. همان

اختلاف مکش به دلیل توسعه بیشتر جدایش لبه فرار به 

که نتیجه آن کاهش  بوده 35/0بالادست در ضریب پیشروی 

، توزیع فشار در مقطع اینر . علاوه باستلبه حمله در مکش 

تحت تاثیر گردابه دینامیک استال در هر دو ضریب  85/0

پیشروی قرار گرفته که با وجود اختلاف مکانی نقطه اثر گردابه 

ها در این روی سطح، اختلاف قابل توجهی در قدرت این گردابه

نیز مسطح شدن  95/0. در مقطع شودنمی مشاهدهمقطع 

بر روی  دهنده ایجاد ناحیه چرخشیشاننمودار ضریب فشار ن

و جدایش کامل جریان  35/0سطح مکش در ضریب پیشروی 

دارد با این حال در ضریب پیشروی کمتر، این مقطع شعاع 

 تحت تاثیر گردابه ضعیف دینامیک استال قرار گرفته است.

درجه و با توجه به  ψ  =300با افزایش زاویه آزیموس در

قابل مشاهده  15طور که در شکل پره، همانرونده حرکت پایین

است، ناحیه کم فشار در لبه حمله گسترش بیشتری نسبت به 

 درجه داشته است. دلیل این موضوع پسروی ψ  =270 زاویه

جدایش به سمت لبه فرار به دلیل کاهش زاویه پیچ پره است. 

 3/0درجه، در پرواز با ضریب پیشروی  ψ  =270مشابه 

 

                                                        
1 Vortex Core 

 

 

 

 
95 /=0 r/R   

 
85 /=0 r/R   

 
778 /=0 r/R   

 )پاسکال(توزیع فشار استاتیکیکانتورمقایسه  -14شکل

 270روی سطح پره و در مقاطع خارجی در زاویه آزیموس 

 درجه

 

 
شکل گیری هسته گردابی در لبه حمله همراه با  -15شکل

صفحات توزیع فشار مقاطع مورد مطالعه در زاویه آزیموس 

 3/0درجه  و ضریب پیشروی  270

 

گرفته در لبه حمله بیشتر ضخامت ناحیه کم فشار شکل

به طوری که این ناحیه کم فشار در نزدیکی شعاع  است، بوده

عامل شروع گشتاور پیچشی رو پایین در این ضریب  778/0

 (.10است )شکلپیشروی شده
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95/=0 r/R 

 
85/=0 r/R 

 
778/=0 r/R 

 )پاسکال(توزیع فشار استاتیکیمقایسه کانتور -16شکل

 300روی سطح پره و در مقاطع خارجی در زاویه آزیموس 

 درجه

 

 چرخش روتور  به دلیل افزایش سرعت مماسی در ربع چهارم

، نواحی کم فشار شکل استکه همراه با کاهش زاویه پیچ پره 

گرفته از لبه حمله در میانه سطح پره به سمت قسمت خارجی 

)بر اساس   ترش یافته است که اثر سرعت عرضی بیشترگس

𝑈𝑦 = 𝑈𝑟 + 𝑈𝑓𝑓  𝑐𝑜𝑠𝜓(𝑡))  گسترش مورب ناحیه کم فشار در

به وضوح مشخص  35/0پیشروی  ضریبروی سطح پره در 

وک افزایش نفوذ گردابه ن بالاتر. در پرواز با ضریب پیشروی است

 )ناحیه پرفشار بزرگتر( که عاملی استدر روی سطح پره بیشتر 

به  پره در راستای دهانهها گردابهحرکت از جهت جلوگیری 

دلیل ماهیت کوپل جریان شعاعی و جریان عرضی شده است. 

در  778/0طور که در توزیع ضریب فشار مقطع شعاعی همان

دارای مکش بیشتری  نیز ، این مقطعشوددیده می 16 شکل

 ربالاتنسبت به سرعت پروازی  3/0یشروی در لبه حمله ضریب پ

گرادیان فشار . به علاوه در این ضریب پیشروی، اثرات است

نه چندان قدرتمندی در میانه مقطع قابل مشاهده  1نامطلوب

گیری هسته گردابه دینامیک استال است که مربوط به شکل

                                                        
1  Adverse Pressure Gradient 

(. در مقایسه با ضریب پیشروی 14)شکل استنزدیک به سطح 

 استمسطح  35/0ضریب فشار در نسبت پیشروی  نمودار ،3/0

دهنده پوشیده شدن کامل سطح بالایی مقطع توسط که نشان

گردابه دینامیک استال و جدایش شدید جریان در این سرعت 

پروازی دارد که این پدیده همراه با افزایش ضریب گشتاور 

شکل ) استپیچشی رو به بالا و کاهش ضریب لیفت این مقطع 

با مقایسه ضریب فشار در دو موقعیت شعاعی  این،وه بر (. علا10

شود که در هر دو ضریب پیشروی مشاهده می  95/0و  85/0

این مقاطع تحت تاثیر گردابه دینامیک استال قرار گرفته اند. 

شود، قدرت این گردابه دیده می 85/0همان طور که در مقطع 

زایش درجه در هر دو ضریب پیشروی اف  ψ =270نسبت به 

 هحرکت نمودیافته و گردابه شکل گرفته به سمت لبه فرار 

توزیع ضریب فشار در نسبت  95/0است. همچنین در مقطع 

تحت تاثیر کمی از گرادیان فشار نامطلوب قرار  3/0پیشروی 

تمام سطح مکش مقطع در  35/0گرفته و در ضریب پیشروی 

مهمی نکته  .استشرایط جدایش کامل جریان از روی سطح 

 فشار نایگرادبه آن اشاره شده این است که  [49] که در مرجع

 ،نوسان پیچشی لیرفویا حملهلبه نزدیکی در  یمطلوب قو

انتهایی قسمت  یبر رو یهمزمان با کاهش سرعت خارج

 ییدر قسمت جلو یمرز هیگردابه را به لا یادی، مقدار زایرفویل

 موضعی و بحرانیتجمع  یرا برا نهیزم نیکند. ایوارد م لیرفویا

توان می .دکنیمکش فراهم م حداکثر درست در پشت ورتیسته

، با توجه به اینکه حداکثر 778/0نتیجه گرفت که در مقطع 

در هر دو زاویه آزیموس مورد  3/0مکش در ضریب پیشروی 

بوده، ورتیسیته بیشتری  35/0بررسی بیشتر از ضریب پیشروی 

تواند یکی از عوامل به درون لایه مرزی وارد شده و این خود می

در انتهای  باشد. 3/0ی بیشتر در ضریب پیشروی هاوقوع استال

این بخش به بررسی جدایش ناپایا به عنوان ویژگی اصلی 

برای دینامیک استال روی سطح پره در دو ضریب پیشروی 

خطوط 17 شود. در شکلپرداخته می این پدیده درک بهتر

 ψ =210درروی سطح پره تنش برشی همراه با توزیع فشار 

است. این خطوط جزئیات جدایش جریان شدهنشان داده درجه 

های دهد. همانطور که در شکلنشان میرا را روی سطح پره 

)الف( و )ب( مشخص است، جدایش جریان از لبه فرار شروع 17

ه است. متعاقباً گرداب گسترش یافتهشده و به سمت بالادست 

گیرد که جدایش لبه فرار به دینامیک استال زمانی شکل می
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هر  . بهو لایه برشی جدا شده باشدلبه حمله رسیده  نزدیکی

حال مکان و قدرت گردابه دینامیک استال کاملا وابسته به 

. در حین پرواز با داردجلو موقعیت شعاعی و سرعت پرواز رو به

، خطوط جدایش جریان گسترش 35/0ضریب پیشروی 

بیشتری به بالادست داشته، که این موضوع باعث شده نقطه 

رسیده  778/0ش به نزدیکی لبه حمله در مقطع شعاعی جدای

(. به علاوه اختلاف در گسترش جدایش جریان 12باشد )شکل 

باعث ایجاد اختلاف فشار در  به بالادست در دو ضریب پیشروی

لبه حمله این مقطع شده است. همچنین بر روی سطح پره 

چندین الگوی جریان چرخشی )سلول استال( قابل توجه دیده 

که جزء  استساختار گردابه امگا  1شود که مربوط به ردپاییم

بعدی دینامیک بعدی جریان بوده و در نتایج دوهای سهویژگی

. این موضوع با تحقیقات پیشین باشدقابل مشاهده نمیاستال 

جدا شده در امگا نتیجه گردابه را که سلول استال  [16 و 11]

 همخوانی دارد.دانستند، شرایط دینامیک استال 

 

 

 
 )الف(

 
 )ب(

برشی همراه با توزیع فشار مقایسه خطوط تنش  -17شکل

استاتیکی )پاسکال( در ناحیه خارجی روی سطح پره در زاویه 

 35/0)الف( و  3/0درجه در دو نسبت پیشروی  210آزیموس 

 )ب(

توان نتیجه گرفت وقوع دینامیک استال در مقاطع می

ابل بعدی قهای سهشعاعی پره روتور بالگرد، تحت تاثیر پدیده

بعدی این ان روی پره قرار دارد و بررسی دوتوجه در میدان جری

                                                        
1 Foot print 

پدیده دارای عدم قطعیت قابل توجهی جهت تحلیل سازه روتور 

 به همراه خواهد داشت.
 

 جمع بندی-5
سازی عددی به بررسی اثر در این تحقیق با استفاده از شبیه

بر روی ساختار جریان و  (µ= 35/0و  µ=3/0)ضریب پیشروی 

ا زاویه ب روتورپره  انتهاییگیری دینامیک استال در ناحیه شکل

نتایج مهم کسب شده در این . استپرداخته شده پیچ متغیر

  تحقیق شامل موارد زیر است:

میدان جریان مورد بررسی در هر دو ضریب پیشروی به  -1

های همچون شدت پیچیده و ناپایا بوده که شامل پدیده

شدن لایه برشی، تکامل انواع گردابه،  پیچیدهجدایش لبه فرار، 

اکثر دینامیک استال و جدایش ناشی از شوک بوده که در 

 زوایای آزیموس روتور حضور دارند.

با مقایسه بارهای آیرودینامیکی محاسبه شده در موقعیت  -2

(، مشخص شد که بیشترین  r/R=778/0شعاعی مورد مطالعه )

در ناحیه  35/0ضریب پیشروی  در ناشی از استالمحدودیت 

مقایسه اما  3/0است. در ضریب پیشروی  رونده روتور بودهپیش

در  یترهای بیشتر و شدیددهنده وقوع استالضرایب نشان

 .استرونده روتور ناحیه پس

 از بررسی مقادیر متوسط میرایی آیرودینامیکی نشان -3

 35/0وی بالابودن احتمال وقوع استال فلاتر در ضریب پیشر

  دارد. 3/0نسبت به ضریب پیشروی 

رونده روتور در هر دو مکانیزم وقوع استال در ناحیه پیش -4

پذیری و ایجاد موج شوک در ضریب پیشروی مربوط به تراکم

 رونده، توسعه استال در. در ناحیه پساستنزدیکی لبه حمله 

گسترش جدایش از لبه فرار به  ناشی ازدو ضریب پیشروی  هر

گیری گردابه شکلو شدن لایه برشی  پیچیدهبالادست و 

ترکیب  ازشروع استال  ،. در ادامهاستجدایش توربولانس 

جر که منگردابه کوچک لبه حمله و گردابه جدایش توربولانس 

در هر و  ایجاد شدهگردد، گردابه دینامیک استال میتشکیل به 

وع استال همراه با جدا شدن گردابه وقدو ضریب پیشروی 

 .استدینامیک استال 
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دهنده وجود ناحیه ، نشانبررسی توزیع فشار روی سطح پره -5

. است 3/0ضریب پیشروی در کم فشار بزرگتر در لبه حمله پره 

 است ارلبه فردر ارتباط با گسترش جدایش  این پدیده مستقیماً

تا نزدیکی لبه حمله گسترش یافته  35/0که در ضریب پیشروی 

درحالی ، است شده در این ناحیهمکش حداکثر و باعث کاهش 

 ضخامت تا محل حداکثر حداکثر 3/0در ضریب پیشروی که 

 توسعه یافته است. ایرفویل 

در بررسی خطوط تنش برشی در هر دو ضریب پیشروی  -6

های ولگیری سلدهنده شکل، نشانپرهفاز افزایش زاویه پیچ 

ح سط ی جدا شده از گردابه امگاحضور  نمایندهکه  استاستال 

 .است

)گریز از  عرضی و شعاعیکوپل شده های جریان حضور -7

دینامیک  باعث ضعیف شدن گردابه پره دهانه امتداددر  مرکز(

جایی میدان ورتیسیته به سمت جابهآن دلیل شده که استال 

. از این رو استال استاین نوع گردابه  ماندگارینوک پره و 

 35/0ضریب پیشروی  رونده روتور دردر ناحیه پسگرفته  شکل

 .است 3/0در ضریب پیشروی  ایجاد شدههای تر از استالضعیف

 

 

  و ارقام هانشانه ،علایم -6
c  ،وتر ایرفویلm 

n
C عمودی ضریب نیروی 

P
C ضریب فشار روی سطح 

L 
  N ،لیفتنیروی 

Tip
M عدد ماخ نوک پره در پرواز ایستا 

M


 عدد ماخ نوک جریان آزاد 

L
C  مقطع لیفتضریب نیروی 

M
C ضریب گشتاور پیچشی مقطع 

/r R بعدموقعیت شعاعی بی 

R 
  m شعاع روتور،

ff
U جلوسرعت بالگرد در پرواز روبه 

T
U ،سرعت مماسیm/s  

y
U در راستای دهانه، سرعتm/s    

S  ،مساحت مقطعm 

y  فاصله بدون بعد از دیواره 

0  ،زاویه مخروطی اولیهdeg 

1C  ،زاویه فلاپ طولیdeg 

1s  ،زاویه فلاپ عرضیdeg 

0  ،زاویه پیچ کالکتیوdeg  

1C زاویه پیچ عرضی،deg  

1S ،زاویه پیچ طولیdeg 

 نسبت پیشروی روتور 
  ،3چگالیkg/m 

  ،1ورتیسیته/s 

Г کلی گردش ،/s2m 

( )t ،زاویه پیشروی روتورdeg  

 ای روتور،سرعت زاویه rad/s 

𝛯𝑐𝑦𝑐𝑙𝑒  متوسط میرایی آیرودینامیکی 
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