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ABSTRACT: In this research, dynamic stall at sections near the rotor blade tip at a maximum cruise 
speed of the helicopter with an advanced ratio of 0.35 and cyclic pitching motion, has been studied 
using computational fluid dynamics simulation. Unsteady Reynolds-averaged Navier–Stokes equations 
are solved using   model on a domain discretized into a hybrid mesh using finite volume discretization 
method. Numerical simulation is validated using experimental results of AH1-G helicopter flight tests. 
Comparison of results indicates that present numerical results match with experimental data well. 
Dynamic stall occurs as a result of a shock wave in the advancing side which affects the lift coefficient. 
Interestingly, the effect of the shock wave on the lift coefficient in the regions closer to the blade tip is 
weakened due to the tip vortex penetration. As a result, few changes are seen in the lift coefficient in 
these regions in comparison to those of the inner regions of the blade. In addition, the maximum value of 
lift coefficient in the section closer to the blade tip reduces by 10.2% in comparison to that of the most 
inner section. Results show that despite the formation of the leading-edge vortex, especially in the inner 
most sections of the blade, severe dynamic stall does not occur in the retreating side.  In fact, this is due 
to the weakening of the leading edge vortex by the effect of the radial flow.
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1- Introduction
The complexity of fluid flow around the rotor blade in 

forward flight limits the helicopter’s flight envelop. These 
complexities include time-varying pitch angle, mechanical 
out-of-plane motion, compressibility, unsteady boundary 
layer, large-scale flow separations, dynamic stall, and reverse 
flow area. The mechanism of the dynamic stall phenomenon 
and the parameters affecting it have been among the interesting 
research topics in experimental and numerical aerodynamics 
for many years. Experimental results of pitching airfoils in 
retreating sides under dynamic stall have been published by 
Ham et al. [1, 2] and Mc Crosskey and Fisher [3]. 

In this paper, the primary objective is to investigate three-
dimensional characteristics of dynamic stall vortex formation 
at the three radial sections of the blade close to the blade tip 
at the maximum allowable cruise speed. Due to the flight 
envelope of helicopter speed in relation to compressibility 
and dynamic stall, the study of this speed is particularly 
important in the design of the rotor blade. 

2- Methodology
2- 1- Governing equations and numerical modeling 

In this paper, equations are solved using a pressure-
based solver with second-order upwind discretization for the 
convection terms and second-order implicit discretization for 

the transient terms. Also, a two-equation k-ω SST model is 
utilized to capture the effect of turbulent flow.

2- 2- Blade geometry and computational domain 
The geometry of the rotor blade used here has a radius 

of 5.5 meters from the center of rotation. It has two parts 
with different types of airfoil profiles (NACA23012 and 
NACA13008) and a third part to provide a transition between 
these two parts. Flow conditions and blade’s control variables 
at maximum flight speed are shown in Table 1.

The computational domain is formed from three different 
mesh regions. A rigid mesh like a capsule is created around 
the blade from the root to the tip to facilitate blade pitching 
motion. To provide rotor rotation, this capsule-like mesh is 
located in a cylindrical mesh which rigidly rotates with the 
speed of the rotor. This cylindrical mesh itself is located 
within a stationary spherical mesh to represent the outer far 
field. The cyclic pitch of the blade is applied by equation (1).
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Value Parameters 
0.65 

TipM  
0.236 M   

0.35   
13.89 

0  
1.34 

1C  
-5.71 

1S  
40.3   

 

The computational domain is formed from three 
different mesh regions. A rigid mesh like a capsule is 
created around the blade from the root to the tip to 
facilitate blade pitching motion. To provide rotor 
rotation, this capsule-like mesh is located in a 
cylindrical mesh which rigidly rotates with the speed of 
the rotor. This cylindrical mesh itself is located within a 
stationary spherical mesh to represent the outer far field. 
The cyclic pitch of the blade is applied by equation (1). 

0 1 1cos ( ) sin ( )c st t         (1) 

where 0 is the collective pitch angle, 1c   is the lateral 
cyclic pitch, 1s is the longitudinal cyclic pitch angle, 
and ( )t denotes the azimuth angle.  

2.3. Validation and verification 

Simulation results are validated and verified using 
the flight test data and numerical simulation results of 
the AH-1G helicopter at a maximum flight speed of 159 
knots performed by Tejero Embuena et. al. [4], 
respectively.  

Fig. 1 depicts the comparison of the present results 
of the normal force coefficient at one section in the 
dimensionless radius (r/R) of 0.86 with those of the 
flight test data and numerical results of the FLOWer 
solver. 

 

Fig. 1. Comparison of the present numerical results of 
normal force coefficient with those of the flight test data 

and numerical results for AH-1G helicopter  

Present results compare well with those of the fight 
test in Fig. 1. The maximum difference between the 
normal force coefficient obtained in this study and that 
of experimental data was 12%, which occurs at an 
azimuth angle of 269 degrees in the third quarter of the 
blade rotation. Present numerical results demonstrate 
that the simulation is done correctly in this research 
study. As seen, in comparison to the numerical results 

 (1)

where 0θ is the collective pitch angle, 1cθ   is the lateral 
cyclic pitch, 1sθ is the longitudinal cyclic pitch angle, and 

( )tψ denotes the azimuth angle. 
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2- 3- Validation and verification
Simulation results are validated and verified using the 

flight test data and numerical simulation results of the AH-1G 
helicopter at a maximum flight speed of 159 knots performed 
by Tejero Embuena et. al. [4], respectively. 

Fig. 1 depicts the comparison of the present results of the 
normal force coefficient at one section in the dimensionless 
radius (r/R) of 0.86 with those of the flight test data and 
numerical results of the FLOWer solver.

Present results compare well with those of the fight test 
in Fig. 1. The maximum difference between the normal force 
coefficient obtained in this study and that of experimental 
data was 12%, which occurs at an azimuth angle of 269 
degrees in the third quarter of the blade rotation. Present 

numerical results demonstrate that the simulation is done 
correctly in this research study. As seen, in comparison to the 
numerical results of FLOWer present results are closer to the 
experimental data.

3- Results and Discussion
To better understand the behavior of dynamic stall and 

high flow separations on the rotor blade with cyclic pitch, 
three sections in dimensionless radial positions (r/R) of 
0.778, 0.85, and 0.95 close to the blade tip are investigated. 
Variation of lift coefficient with azimuth angle in these three 
sections are shown in Fig. 2. For section with r/R=0.778, the 
maximum lift coefficient occurs at the azimuth angle of39  
degrees and after that, the lift coefficient suddenly drops. 
This is due to shock-induced separation. At this azimuth 
angle, the maximum Mach number of this section is 1.32. 
Similarly, in sections with r/R=0.85 and 0.95 shock-induced 
separations occurs at the azimuth angles of 23 and 17 degrees 
respectively. 

Due to the three-dimensional effects of attenuated tip 
vortex penetration, the effect of shock wave on lift coefficient 
in regions closer to the blade tip decreases as seen in Fig. 2. In 
addition, the variation of lift coefficient at the section near the 
blade tip has become more smooth. As a result, the ratio of lift 
coefficient to its maximum value at the section with r/R=0.95 
has decreased by 10.2% in comparison to that of section r/
R=0.778. In the third quadrant of the blade rotation, the lift 
coefficient experiences another abrupt drop at the azimuth 
angle of 205 degrees on the section r/R=0.778. The same 
happens at the section with r/R=0.85 at an azimuth angle of 
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of FLOWer present results are closer to the 
experimental data. 

3. Results and Discussion 

To better understand the behavior of dynamic stall 
and high flow separations on the rotor blade with cyclic 
pitch, three sections in dimensionless radial positions 
(r/R) of 0.778, 0.85, and 0.95 close to the blade tip are 
investigated. Variation of lift coefficient with azimuth 
angle in these three sections are shown in Fig. 2. For 
section with r/R=0.778, the maximum lift coefficient 
occurs at the azimuth angle of 39 degrees and after that, 
the lift coefficient suddenly drops. This is due to shock-
induced separation. At this azimuth angle, the maximum 
Mach number of this section is 1.32. Similarly, in 
sections with r/R=0.85 and 0.95 shock-induced 
separations occurs at the azimuth angles of 23 and 17 
degrees respectively.  

Due to the three-dimensional effects of attenuated 
tip vortex penetration, the effect of shock wave on lift 
coefficient in regions closer to the blade tip decreases as 
seen in Fig. 2. In addition, the variation of lift 
coefficient at the section near the blade tip has become 
more smooth. As a result, the ratio of lift coefficient to 
its maximum value at the section with r/R=0.95 has 
decreased by 10.2% in comparison to that of section 
r/R=0.778. In the third quadrant of the blade rotation, 
the lift coefficient experiences another abrupt drop at 
the azimuth angle of 205 degrees on the section 
r/R=0.778. The same happens at the section with 
r/R=0.85 at an azimuth angle of 171 degrees. At the 
section with r/R=0.95, no sudden change is seen in the 
second and third quadrants. by moving in time, In the 
fourth quadrant of the blade rotation, section 0.778 has 
two sharp drops in its lift coefficient. The first drop is 
from 322 to 337 degrees and the next drop that is more 
severe is from 343 to 360 degrees. At the section with 
r/R=0.85, there is a sharp drop in lift coefficient at an 
angle of 297 to 340 degrees. At the section with 
r/R=0.95, however, there is no sudden drop in this range 
of motion and the lift coefficient gradually decreases.  

 

Fig. 2. Lift coefficient variation with azimuth angle for 
sections 0.778, 0.85, and 0.95 

4. Conclusions 

In this research, numerical simulation of the 
helicopter rotor blade with cyclic pitching has been 
performed at the maximum cruise speed to understand 
its flow complexities at the three selected sections in the 
region close to the blade tip by the finite volume 
method. Numerical results obtained here showed that  

1) The reason for the occurrence of dynamic stall on all 
three blade sections in the first quadrant of rotor 
rotation, where the relative speed of flow with respect to 
the blade section is high, is the shock-induced 
separation. 
2) As a result of relatively high-speed rotor rotation, 
strong radial flow is formed towards the blade tip. 
Despite the growth of dynamic stall vortex this radial 
flow pushes these vortices towards the blade tip and 
prevents them from sufficient growth and durability. 
Therefore, a limited dynamic stall occurs in the inner 
sections. At section with r/R=0.778 dynamic stall occurs 
in the third and fourth quadrants. This is accompanied 
by the growth of the TEV and the weakening of the 
LEV. Also, at the section with r/R=0.85, the formation 
of a weaker dynamic stall is observed in the third 
quarter of the rotor blade rotation. 

3) Despite the existence of extensive flow separation at 
the third section where r/R=0.95, strong penetration of 
the tip vortex and its effect on the LEV dynamic stall 
does not occur at all. 

The results of the present study can be used to 
design the geometry of the tip shape and according to 
the effects of the vortex penetration on the dynamic stall 
conditions of the outer blade area, it can be used as a 
factor limiting the maximum allowable flight speed in 
helicopters. 
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171 degrees. At the section with r/R=0.95, no sudden change 
is seen in the second and third quadrants. by moving in time, 
In the fourth quadrant of the blade rotation, section 0.778 has 
two sharp drops in its lift coefficient. The first drop is from 
322 to 337 degrees and the next drop that is more severe is 
from 343 to 360 degrees. At the section with r/R=0.85, there 
is a sharp drop in lift coefficient at an angle of 297 to 340 
degrees. At the section with r/R=0.95, however, there is no 
sudden drop in this range of motion and the lift coefficient 
gradually decreases. 

4- Conclusions
In this research, numerical simulation of the helicopter 

rotor blade with cyclic pitching has been performed at the 
maximum cruise speed to understand its flow complexities 
at the three selected sections in the region close to the blade 
tip by the finite volume method. Numerical results obtained 
here showed that 

1) The reason for the occurrence of dynamic stall on all 
three blade sections in the first quadrant of rotor rotation, 
where the relative speed of flow with respect to the blade 
section is high, is the shock-induced separation.

2) As a result of relatively high-speed rotor rotation, 
strong radial flow is formed towards the blade tip. Despite 
the growth of dynamic stall vortex this radial flow pushes 
these vortices towards the blade tip and prevents them from 
sufficient growth and durability. Therefore, a limited dynamic 
stall occurs in the inner sections. At section with r/R=0.778 

dynamic stall occurs in the third and fourth quadrants. This is 
accompanied by the growth of the TEV and the weakening of 
the LEV. Also, at the section with r/R=0.85, the formation of 
a weaker dynamic stall is observed in the third quarter of the 
rotor blade rotation.

3) Despite the existence of extensive flow separation at 
the third section where r/R=0.95, strong penetration of the 
tip vortex and its effect on the LEV dynamic stall does not 
occur at all.

The results of the present study can be used to design 
the geometry of the tip shape and according to the effects 
of the vortex penetration on the dynamic stall conditions of 
the outer blade area, it can be used as a factor limiting the 
maximum allowable flight speed in helicopters.
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شناسایی اثر گردابه های تشکیل شده اطراف تیغه ایزوله بالگرد بر روی واماندگی دینامیکی 
فرید حسین زاده اصفهانی1، سید محمد حسین کریمیان1*، حمید پرهیزکار2

1- دانشکده مهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی امیرکبیر، تهران، ایران
2- دانشکده مهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهران، ایران

خلاصه: در این تحقیق، واماندگی دینامیکی مقاطع نزدیک به نوک تیغه روتور در حداکثر سرعت پروازی بالگرد با نسبت پیشروی 0/35 
همراه با تغییرات نوسان پیچشی توسط شبیه سازی دینامیک سیالات محاسباتی مورد مطالعه قرار گرفته است. به منظور شبیه سازی 
میدان جریان، معادلات ناپایای متوسط  گیری شده ناویر استوکس با استفاده از روش گسسته سازی حجم محدود حل شده است. شبکه 
SSTk   برای مدل سازی جریان مغشوش بهره گرفته شده است. جهت اعتبارسنجی  ω− مورد استفاده از نوع ترکیبی بوده و از مدل 
AH-1G استفاده شده که دارای تطابق مناسبی می باشد. نتایج نشان دهنده این  شبیه سازی عددی از نتایج تست  پروازی بالگرد 
موضوع است که موج ضربه ای عامل واماندگی دینامیکی در ناحیه پیش رونده تیغه روتور بوده و اثرات موج ضربه ای بر روی ضرایب برآ 
در نواحی نزدیک تر به نوک تیغه به دلیل اثرات نفوذ گردابه نوک تضعیف شده و تغییرات ضریب برآ نسبت به نواحی داخلی تیغه کمتر و 
یکنواخت تر گردیده به گونه ای که نسبت تغییرات ضریب برآ نسبت به بیشینه این ضریب در نواحی نزدیک تر به نوک تیغه 10/2 درصد 
کاهش یافته است. از طرفی نتایج این پژوهش نشان داد که بر خلاف انتظار، با وجود شکل گیری گسترده گردابه  لبه حمله در قسمت 
داخلی تر تیغه در بیشتر ناحیه پس رونده، وجود جریان شعاعی به واسطه چرخش تیغه روتور عامل تضعیف گردابه لبه حمله و محدود 

شدن واماندگی دینامیکی در این ناحیه شده است. 
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مقدمه-  
امروزه استفاده از بالگردها در زمینه های نظامی، تجاری، جستجو و نجات 
در حال گسترش می باشد. بالگردها علاوه بر اینکه در شرایط پرواز ایستا1 باید 
دارای عملکرد مناسبی باشند، در پرواز رو به جلو نیز باید دارای شرایط مطلوبی 
با  باشند.  کابین  در  پایین  ارتعاشات  وسطح  پروازی  بالای  سرعت  جمله  از 
این حال، ایجاد پدیده های پیچیده آیرودینامیکی اطراف تیغه روتور در پرواز 
بالگردها  پاکت پروازی2  در  سرعت  افزایش  محدودیت  ایجاد  باعث  روبه جلو 
بالگردها،  روبه جلو ی  پرواز  در  نیاز  مورد  شرایط  ایجاد   برای  است.  شده 
آیرودینامیکی  شرایط  در  که  می شوند  طراحی  گونه ای  به  روتور  تیغه های 
پیچیده و ناپایای جریان به خوبی عمل نماید. این پیچیدگی ها شامل زاویه پیچ 
متغیر با زمان، حرکت مکانیکی خارج از صفحه تیغه روتور3، تراکم پذیری4، 

1  Hover flight
2  Flight envelop
3  Flapping motion
4  Compressibility

لایه مرزی ناپایا، جدایش های گسترده  جریان، واماندگی دینامیکی و ناحیه 
سرعت  ایجاد  به دلیل  روبه جلو  پرواز  در  می باشد.  جریان  معکوس شوندگی5 
دارای  تیغه  از مسیر،  نیمی  در  بالگرد،  پرواز  روتور و سرعت  نسبی چرخش 
حرکت خلاف جهت جریان بوده که باعث افزایش سرعت محلی روی تیغه 
می شود. این ناحیه در روتور بالگردها با نام پیش رونده6 شناخته می شود. اما 
در نیمه دیگر مسیر، حرکت تیغه روتور در جهت جریان باعث کاهش سرعت 
از  کمتر  می کند  تجربه  روتور  تیغه  که  محلی  و سرعت  شده  ناحیه  این  در 
سرعت پرواز رو به جلو می شود. این ناحیه به نام پس رونده7 شناخته می شود. 
در شکل1 صفحه چرخش روتور و تغییرات پروفیل سرعت نسبی در پرواز 

روبه جلو نشان داده شده است. 
جهت جبران اختلاف سرعت و تعادل نیروی برآ در دو ناحیه، زاویه حمله 
در ناحیه پس رونده باید بیشتر از ناحیه پیش رونده باشد. این افزایش و کاهش 

5  Reverse flow
6  Advancing side
7  Retreating side
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زاویه حمله، توسط اعمال زاویه پیچ به تیغه ها در موقعیت های مختلف، توسط 
صفحه لغزان1 انجام می شود. در نتیجه نوسان پیچشی به صورت رابطه )1( به 

تیغه ها اعمال می شود.
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پیچ  زاویه   c1θ کالکتیو2، توسط  اعمال شده  پیچ  زاویه   0θ رابطه  )1(، در 
روتور  تیغه  پیشروی  زاویه  می باشد.  تیغه  پیچ طولی4  زاویه   s1θ و  عرضی3 
) نشان داده شده است.  )tψ با  نیز  تغییرات زمانی زاویه سمت5  یا همان 
زوایای کنترلی پیچ در هر سرعت، از شرایط پایداری دینامیکی بالگرد محاسبه 
می شوند. هر چه سرعت پروازی بالگرد افزایش یابد، باید زاویه پیچ کنترلی 
در ناحیه پس رونده نیز افزایش  یابد. افزایش زاویه پیچ تیغه روتور در ناحیه 
در  دینامیکی  واماندگی  و  گسترده  جدایش های  ایجاد  به  منجر  پس رونده 

1  Swash plate
2  Collective pitch
3  Lateral cyclic pitch
4  Longitudinal cyclic pitch
5  Azimuth angle

مقاطعی از تیغه خواهد شد. این پدیده معمولًا در سرعت های بالای پروازی 
بارگذاری  نامطلوبی همچون  اثرات  یا مانورهای شدید رخ می دهد و دارای 
اضافی روی اهرم های کنترلی6 و ارتعاشات کابین بالگرد می باشد. عدم کنترل 
این پدیده منجر به ایجاد ناپایداری واماندگی7 خواهد شد. با توجه به این نکته 
که محدوده عدد رینولدز در ناحیه پس رونده بر اساس متوسط وتر تیغه، در 
مکانیزم های  از  ترکیبی  می تواند  واماندگی  نوع  می باشد،  میلیون  سه  حدود 
مختلف آیرودینامیکی از قبیل جدایش لبه فرار8، جدایش ناگهانی از لبه حمله9 
و یا ترکیدن حباب جدایش آرام10 و گاهی نیز اثرات تراکم پذیری11 باشد ]2[. 
نکته دیگری که در شرایط پرواز رو به جلو با آن روبه رو هستیم، این است که 
تیغه روتور سرعت مماسی12 متفاوتی در زوایای سمت مختلف تجربه می کند. 
محاسبه  معادله  )2(  به صورت  سرعت  این   ،) r ( شعاعی  موقعیت  هر  در 
می شود. تغییرات سرعت مماسی با زاویه پیچ تیغه روتور رابطه عکس داشته 

6  Pitch links
7  Stall flutter
8  Trailing edge separation
9  Abrupt separation from leading edge
10  Bursting of the laminar bubble
11  Compressibility
12  Tangential velocity

 
 [1] جلوهصفحه روتور بالگرد در پرواز روب :1شکل 

Fig. 1. Helicopter rotor disk in the forward flight [1] 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 1. صفحه روتور بالگرد در پرواز روبه جلو ] [

Fig. 1. Helicopter rotor disk in the forward flight [1]
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به صورتی که حداکثر سرعت مماسی در کمترین زاویه پیچ تیغه رخ می دهد. 
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پرواز  سرعت   ffU و  روتور  زاویه ای  سرعت   Ω  ، )2( معادله   در 
روبه جلوی بالگرد می باشد.

مؤثر  پارامترهای  و  دینامیکی  واماندگی  پدیده  وقوع  مکانیزم  بررسی   
بر آن سال های زیادی مورد علاقه محققان در حوزه های تجربی و عددی 
بوده است. نتایج تجربی پایه ای و سیستماتیکی بر روی واماندگی دینامیکی 
و  هام  توسط  پس رونده  تیغه  با  مشابه  شرایط  در  پیچشی  نوسان  ایرفویل 
همکاران ]3 و 4[ و مک کروسکی و فیشر ]5[ انتشار یافته است. نتایج این 
اختیار  در  پدیده  این  شکل گیری  زمینه  در  سودمندی  اطلاعات  تحقیقات 
محققان قرار داد اما شرایط واقعی مقطع روتور بالگرد تفاوت های قابل توجهی 
با شرایط آزمایش های انجام شده دارد. مقاطع روتور بالگرد تحت تأثیر اثرات 
عرضی3  جریان  و  شعاعی2  جریان  کوپل  نوک1،  گردابه های  نفوذ  سه بعدی 
صورت  دو بعدی  آزمایش های  در  اثرات  این  که  دارد  قرار  کریولیس4  اثر  و 
گرفته دیده نمی شوند. اولین تجزیه و تحلیل واماندگی دینامیکی در محیط 
توسط  UH 60− آیرودینامیکی بالگرد بر اساس آزمایش های پروازی بالگرد  
چندین  وقوع  نشان دهنده  تحقیق  این  نتایج  است.  شده  انجام   ]6[ بوزمان 
بالگرد  روتور  زوایای سمت مختلف روی  و  در شعاع ها  دینامیکی  واماندگی 
می باشد. نکته مهمی در این تحقیق به آن اشاره شده است تغییرات سیکل 
به سیکل5 واماندگی دینامیکی است که پیش بینی دقیق زمان رخداد شروع 
واماندگی دینامیکی و سایر مراحل را مشکل می سازد. پتسدام و همکاران ]7[ 
با استفاده از شبیه سازی عددی به تخمین بارهای آیرودینامیکی و ارتعاشاتی 
بالا  پیشران  ضریب  شرایط  جمله  از  پروازی  مختلف  شرایط  در  ایجاد شده 
با وجود  آنها  نتایج  پرداختند.   UH 60− بالگرد  برای  دینامیکی(  )واماندگی 
مقداری اختلاف فاز، از نظر کیفی دارای تطابق مناسبی با تست های پروازی 
انجام شده بود. اسپنزوس و همکاران ]8[ با استفاده از شبیه سازی عددی به 
بررسی ویژگی های سه بعدی واماندگی دینامیکی بال محدود پرداختند. نتایج 
این تحقیق شکل گیری گردابه امگا6 به دلیل اثرات متقابل گردابه واماندگی 

1  Tip vortex
2  Radial flow
3  Yaw flow
4  Coriolis effect
5  Cycle to cycle variation
6  Omega vortex

با   ]9[ آبیشک و همکاران  نشان می دهد.  را  نوک  نفوذ گردابه  و  دینامیکی 
بالگرد  روتور  عددی  شبیه سازی  به  سازه  و  آیرودینامیک  کوپل   از  استفاده 
UH در مانور بالاکشیدن7 پرداختند. نتایج نشان  از وقوع یک واماندگی  60−

دینامیکی ناشی از موج ضربه ای در ناحیه پیش رونده و دو واماندگی دینامیکی 
در ناحیه پس رونده می باشد. گاردنر و ریچر ]10[ به بررسی اثرات دوران روتور 
بر روی واماندگی دینامیکی با استفاده از شبیه سازی عددی پرداختند. نتایج 
دینامیکی  واماندگی  گردابه های  قدرت  کاهش  نشان دهنده  آنها  شبیه سازی 
تیغه دوار نسبت به بال محدود می باشد. قرئلی و جانسون ]11[ با استفاده از 
شبیه سازی عددی به بررسی جریان ورودی متغیر با زمان بر روی ایرفویل 
دادند  نشان  آن ها  پرداختند.  دینامیکی  واماندگی  شرایط  در  پیچشی  نوسان 
نیروهای  مقدار  زاویه حمله،  تغییرات  و  ورودی  بین جریان  فاز  اختلاف  که 
شدت  به  دینامیکی  واماندگی  وقوع  نقطه  در  به خصوص  را  آیرودینامیکی 
از شبیه سازی  استفاده  با   ]12[ و همکاران  زانوتی  قرار می دهد.  تأثیر  تحت 
عددی به شناسایی ویژگی های دوبعدی و سه بعدی )بال نامحدود( واماندگی 
دینامیکی با حرکت نوسانی پیچشی و مقایسه این ویژگی ها با نتایج تجربی 
بیشتری  داد که مدل سه بعدی مشابهت  نشان  تحقیق  این  نتایج  پرداختند. 
و  داشته  دینامیکی  واماندگی  نقطه  شروع  از  بعد  ویژه  به  تجربی  نتایج  با 
شکل گیری و ریزش گردابه های قوی روی سطح ایرفویل در حرکت پایین 
رونده8، تنها در حالت سه بعدی دیده می شود. راقو و کومرت ]13[ با استفاده از 
اندازه گیری تجربی و روش محاسباتی به بررسی اثرات نسبت پیش روندگی9 
این  در  پرداختند.  پس رونده  تیغه  دینامیکی  واماندگی  شکل گیری  روی  بر 
مؤلفه سرعت  دارای یک  دینامیکی  واماندگی  گردابه  که  اشاره شد  تحقیق 
قابل توجه در مرکز خود می باشد که نشان دهنده ساختار مارپیچی10 بوده که 
در حال حرکت به سمت ناحیه خارجی تیغه می باشد. نکته مهم دیگر که در 
این تحقیق به آن اشاره شده، کاهش بر خلاف انتظار سرعت شعاعی جریان 
در ناحیه انتهایی تیغه بوده که اثرات قابل توجهی بر روی رفتار ناپایای گردابه 
با  ناحیه داشته است. لتگوس و همکاران ]14[  این  واماندگی دینامیکی در 
استفاده از شبیه سازی عددی به بررسی واماندگی دینامیکی روتور با نوسان 
خارجی  ناحیه  در  نشان دهنده شروع جدایش  آن ها  نتایج  پرداختند.  پیچشی 
به  امگا  گردابه  شکل گیری  همچنین  و  ضربه ای  موج  وجود  اثر  در  روتور 
واسطه اثرات متقابل گردابه واماندگی دینامیکی و گردابه نوک تیغه می باشد. 

7  Pull up
8  Downstroke  
9  Advance ratio
10  Helical structure
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مرز و همکاران ]15[ به صورت تجربی به بررسی واماندگی دینامیکی تیغه 
که  داد  نشان  تحقیق  این  نتایج  پرداختند.  پارابولیک  نوک  با  دوران  بدون 
واماندگی  شرایط  در  تیغه  نوک  نزدیکی  در  برآ  کاهش  باعث  نوک  گردابه 
استاتیکی شده است ولی در شرایط واماندگی دینامیکی، برآ در نزدیکی نوک 
به دلیل نفوذ و تجمع ورتیسیته افزایش یافته است. ویزابل و گارمان ]16[ 
با استفاده از شبیه سازی عددی به بررسی اثرات انتهای دهانه1 بال محدود 
نوسان پیچشی بر روی واماندگی دینامیکی پرداختند. نتایج آنها نشان داد که 
انتهای دهانه و نسبت منظری بال اثرات قابل توجهی بر روی ویژگی های 
ساختار واماندگی دینامیکی دارد. ریچز ]17[ به بررسی مکانیزم های واماندگی 
A7 در سرعت متوسط پروازی و شرایط تراست بالا توسط  دینامیکی روتور 
شبیه سازی عددی پرداخته است. بررسی این تحقیق نشان از وقوع چندین 
واماندگی دینامیکی در مناطق مختلف روتور با مکانیزم های مختلف می باشد. 
ناحیه پس رونده روتور در  این تحقیق نشان می دهد که واماندگی در  نتایج 
گردابه  نوع  از  نوک  به  نزدیک  لبه فرار،  گردابه  نوع  از  تیغه،  داخلی  قسمت 
لبه حمله و همچنین با وجود جدایش ناشی موج ضربه ای در نوک، محرک 
واماندگی در این ناحیه را در اثر برخورد گردابه  نوک تولید شده در تیغه قبلی 
بیان نموده است. وانگ و ژائو ]18[ به مطالعه عددی اثرات سه بعدی بر روی 
روتور  همچنین  و  عرضی  جریان  با  همراه  محدود  بال  دینامیکی  واماندگی 
نوسان پیچشی پراختند. نتایج شبیه سازی بال، نشان  از محدود شدن گردابه  

لبه حمله به علت نفوذ گردابه  نوک در این ناحیه می باشد. 
با مقایسه نتایج بال محدود همراه با جریان عرضی مشخص گردید که 
مؤلفه جریان عرضی در راستای دهانه، باعث تجمع گردابه لبه حمله در طول 
به  مرزی  جدایش لایه  روتور،  دوران  حالت  در  و همچنین  بال شده  دهانه 
دلیل وجود نیروی کریولیس و جریان شعاعی با تأخیر همراه بوده که نتیجه 
آن محدود شدن واماندگی دینامیکی تیغه می باشد. لتگوس و همکاران ]19[ 
با استفاده از شبیه سازی عددی به بررسی واماندگی دینامیکی روتور بالگرد 
نتایج  پرداختند.  با حداکثر سرعت2  مانور چرخش  در شرایط  H145 ارباس  
این شبیه سازی نشان داد که در این مانور، میدان جریان اطراف روتور دارای 
جدایش های گسترده و چندین واماندگی دینامیکی و جدایش ناشی از موج 
در تست  کنترلی  اهرم  بر  وارد  بارهای  مقایسه  ضربه ای می باشد. همچنین 
پروازی با نتایج شبیه سازی انجام شده، نشان دهنده پیش بینی کمتر بارهای 
آیرودینامیکی شبیه سازی شده و اختلاف فاز بین نتایج می باشد. کریمیان و 

1  Spanwise end 
2  High-Speed Turn

همکاران ]20[ اثرات چندین تغییر شکل افتادگی به پایین3 لبه حمله ایرفویل 
UH در پرواز روبه جلو جهت کاهش واماندگی دینامیکی را  60− روتور بالگرد 
بررسی نمودند. نتایج این تحقیق نشان داد که در یکی از حالت های آزمایش 
ایرفویل  به  نسبت  را  بهتری  پیشنهادی عملکرد  ایرفویل  تغییر شکل  شده، 

اصلی روتور این بالگرد در شرایط واماندگی دینامیکی داشته است.
گردابه  شکل گیری  ویژگی های  بررسی  تحقیق  این  اصلی  موضوع 
واماندگی دینامیکی در سه مقطع شعاعی و تغییر ایرفویل این مقاطع در ناحیه 
نزدیک به نوک تیغه در حداکثر سرعت مجاز پروازی می باشد. همان طور که 
در ادبیات موضوع نیز بررسی شد، چرخش تیغه باعث ایجاد جریان شعاعی 
قابل توجه و کوپل آن با جریان عرضی در طول دهانه و همچنین اثرات شتاب 
کریولیس بر روی جریان می شود که ویژگی های شکل گیری گردابه  واماندگی 
دینامیکی را متمایز از حالتی می کند که چرخش در نظر گرفته نمی شود. در 
نتیجه ، فیزیک جریان با توجه به ویژگی های شکل گیری واماندگی دینامیکی 
مربوط به تیغه به علت اثرات پیچیده سه بعدی موجود در روتور به طور کامل 
شناخته شده نیست. از طرف دیگر با توجه به محدودیتی که در پاکت پروازی 
سرعت بالگرد نسبت به تراکم پذیری و واماندگی دینامیکی وجود دارد، بررسی 
این سرعت از اهمیت خاصی در طراحی روتور برخوردار است که این تحقیق 
انجام شده و مکانیزم های متفاوت وقوع واماندگی  این سرعت  بر  با تمرکز 
برآ، خطوط جریان، توزیع  از ضرایب  با استفاده  نواحی مربوطه  دینامیکی و 
فشار در این مقاطع شناسایی شده است. علاوه بر آن با استفاده از تخمین 
ارائه  نیز  این سه مقطع  در  به صورت کمی  تغییرات قدرت گردابه  گردش، 

خواهد شد.

معادلات حاکم و روش حل عددی-  
در این تحقیق با روش حجم محدود و توسط نرم افزار انسیس فلوئنت4، 
روش،  این  در  است.  شده  پرداخته  بالگرد  ایزوله  روتور  تیغه  شبیه سازی  به 
کد  توسط   ))1( معادله  )مطابق  تیغه  بر  شده  اعمال  پیچشی  نوسان  حرکت 
واسط5 و با استفاده از تکنیک مش لغزنده6 که دارای حرکت صلب در ناحیه 
مرزی  طریق سطح  از  سلولی  نواحی  و  می شود  کنترل  است،  مش متحرک 
در  از روش مش لغزنده  استفاده   .]21[ متصل می شوند  به یکدیگر  نامنطبق7 
زمینه  این  در  محققان  از  بسیاری  توسط  روتور  پیچشی  نوسان  شبیه سازی 
برای  بقاء  معادلات  انتگرالی  فرم  است ]22-24[.  قرار گرفته  استفاده  مورد 

3  Nose Droop
4  ANSYS FLUENT
5  User define function
6  Sliding mesh
7  Non conformal
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1  First order backward step
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تعداد سطوح حجم کنترل  fn gA بردار مساحت سطح و 


در معادله  )7(،
می باشد.

در این تحقیق برای حل معادلات دیفرانسیل از حلگر فشارپایه2 ، برای 
ترم های جابجایی3 از گسسته سازی مرتبه دوم بالادست4 و برای ترم زمانی، 
استفاده  محاسبات  دقت  افزایش  برای  دوم ضمنی5  مرتبه  گسسته سازی  از 
k-   SSTω  6 معادله ای  دو  از مدل  آشفتگی،  برای مدل سازی  است.  شده 

مورد استفاده قرار گرفته است. این مدل اولین بار توسط منتر ]25[ ارائه شده 
و برای مسائل آیرودینامیکی که دارای گرادیان فشار نامطلوب و همچنین در 
پیش بینی جدایش جریان دارای دقت مناسبی می باشد ]21[. با توجه به وجود 
پدیده های غیر خطی جریان گذرصوتی و جدایش های گسترده جریان، جهت 
جلوگیری از واگرایی از مقدار ضریب تخفیف7 0/5 برای معادله مومنتوم در 

شبیه سازی استفاده شده است.

هندسه تیغه و شرایط پرواز-  
مطابق شکل 2 هندسه تیغه روتور مورد استفاده در این شبیه سازی دارای 
ایرفویل  پروفیل  نوع  دو  دارای  همچنین  و  دوران  مرکز  از  متر   5/5 شعاع 
مشخص و یک ناحیه گذرای ایرفویل جهت رساندن کانتور پوسته تیغه بین 
این دو ناحیه می باشد. پیچش هندسی8 تیغه صفر می باشد. همچنین نسبت 

2  Pressure based
3  Convective terms
4  Second order upwind
5  implicit
6  Shear stress transport
7  Under relaxation
8  Geomtric twist
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مثبت  جهت  در  سمت  زاویه  می باشد.   13/95 برابر  مربوطه  تیغه  منظری1 
محور x برابر صفر در نظر گرفته شده است و تیغه روتور در جهت خلاف 
عقربه ساعت2 شروع به دوران می کند. در ادامه در جدول 1 شرایط جریان و 

ورودی های کنترلی تیغه روتور در حداکثر سرعت پروازی اشاره شده است.

دامنه4محاسباتی4و4شرایط4مرزی-4 
استفاده  مختلف  سه ناحیه  از  محاسباتی  دامنه  برای  شبیه سازی  این  در 
شده است. در ابتدا یک فضای استوانه ای )کپسول دور تیغه( با شعاع 1 متر و 
طول 5/7 متر از ریشه به دور تیغه ایجاد شده است. این ناحیه دارای شرایط 

1  Aspect ratio
2  CCW

لغزش با استفاده از اعمال پیچ نوسانی توسط مش متحرک می باشد. در مرحله 

لغزان  از شبکه  استفاده  امکان  ایجاد شده که  استوانه ای  بعدی یک فضای 

برای اعمال چرخش تیغه روتور را فراهم می کند. شعاع این استوانه 1/8 برابر 

شعاع روتور و دارای ارتفاعی برابر0/9 شعاع روتور در هر دو سمت می باشد. 

در فضای خارجی نیز یک حجم کروی ساکن با شعاع 2/7 برابر شعاع روتور 

بر استوانه محیط شده تا اثرات جریان دور دست اطراف روتور را شبیه سازی 

نماید. حجم داخلی این کره تا سطح استوانه چرخان داخلی می باشد که این 

 دو تشکیل سطح مشترک3 داده تا اطلاعات را به درستی از یک حجم به حجم 

دیگر انتقال دهد. روی تیغه نیز شرط عدم لغزش4 اعمال شده است. دامنه 
3  Interface
4  Noslip condition

 
 تیغه روتور مورد استفاده در این پژوهشطرح  :2 شکل

Fig. 2. Planform of the rotor blade used in this study  
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 2. طرح تیغه روتور مورد استفاده در این پژوهش

Fig. 2. Planform of the rotor blade used in this study 

جدول 1. شرایط جریان و متغیرهای کنترل تیغه در حداکثر سرعت مجاز پروازی

Table 1. Flow conditions and blade control variables at the maximum cruise speed

: شرایط جریان و متغیرهای کنترل تیغه در حداکثر سرعت مجاز پروازی1جدول   
Table 1. Flow conditions and blade control variables at the maximum cruise speed 

 
 پارامتر مقدار

 عدد ماخ نوک           56/0
 عدد ماخ جریان آزاد         635/0
 روینسبت پیش         36/0
 )درجه(زاویه پیچ کالکتیو            98/33
 زاویه پیچ عرضی )درجه(          33/3
 )درجه(زاویه پیچ طولی          -13/6
 سرعت دورانی )رادیان/ثانیه(             3/30
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محاسباتی ایجاد شده در شکل3 نشان داده شده است.

تولید4شبکه4محاسباتی4-4 
شبکه تولید شده در قسمت کپسول از نوع ترکیبی1 بوده و توسط روش 
 ICEM افزار  نرم  توسط  دلانی3  اصلاح شده  الگوریتم  و  ناحیه ای2  چند 
تیغه و  این روش شبکه روی سطح  از  با استفاده  تولید شده است.   CFD

لایه مرزی دارای مش منظم4 شش وجهی و از لایه مرزی تا سطح کپسول 
مش نامظم5 چهار وجهی می باشد. استفاده از این روش بر مبنای حساسیت 
به شبکه روی سطح و همچنین کاهش  دینامیکی6  واماندگی  پدیده شروع 
تعداد شبکه مورد نیاز انتخاب شده است. شبکه در  ناحیه استوانه چرخان و 
فضای خارجی دوردست از نوع نامنظم و با استفاده از نرم افزار انسیس7 تولید 

1  Hybrid mesh
2  Multizone method
3  Modified Delaunay
4  Structured grid
5  Unstructured grid
6  Dynamic stall onset
7  Ansys meshing

شده است و در داخل فلوئنت به یکدیگر ضمیمه8 شده اند. در تمامی مرزها 
سعی شده است تا اندازه مش ها در دو سمت با یکدیگر مشابه باشند. شبکه 
لایه مرزی بر روی سطح با توجه به فاصله اولین سلول تا سطح تیغه مطابق 
y با نسبت رشد 1/1به تعداد 26 لایه ایجاد شده است. شکل  1+ ≤ با شرط 
y را در بحرانی ترین حالت موجود )زاویه سمت 90 درجه(  + 4، کانتور توزیع
روی سطح تیغه را نشان می دهد. همان طور که در این شکل قابل مشاهده 
است، شبکه تولید شده روی سطح دارای کیفیت مناسب جهت افزایش دقت 

-k می باشد.   SSTω استفاده از مدل آشفتگی 
کپسول  حجم  ناحیه  و  تیغه  سطح  روی  شده  تولید  شبکه   5 شکل  در 
قابل مشاهده است.  به لایه مرزی  تیغه( و همچنین شبکه مربوط  )اطراف 
سایر جزئیات مربوط به شبکه تولید مورد استفاده در این تحقیق در جدول 2 

ارائه شده است.
آنالیز  شبکه،  سلول های  تعداد  از  حل  نتایج  استقلال  بررسی  به منظور 
استقلال از شبکه مطابق با شبکه های ایجادشده در جدول 3، انجام گرفته 
متوسط  تعریف  از  تولیدشده،  شبکه  دو  اختلاف  کمی  بررسی  جهت  است. 
8  Append

 

 

 دامنه محاسباتی و شرایط مرزی :3 شکل
Fig. 3. Computional Domain and Boundary Conditions 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 3. دامنه محاسباتی و شرایط مرزی

Fig. 3. Computional Domain and Boundary Conditions



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 54، شماره 1، سال 1401، صفحه 75 تا 100

8 

 

 
y کانتور توزیع  :4 شکل  درجه 09روی سطح تیغه در زاویه سمت 

Fig. 4. Contour of y plus distribution on the blade surface in azimuth 90° 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

y روی سطح تیغه در زاویه سمت 90 درجه + شکل  . کانتور توزیع 

Fig. 4. Contour of y plus distribution on the blade surface in azimuth 90°

 

  
 )چپ( در داخل ناحیه کپسول   مرزی به همراه مش حجممش روی سطح تیغه )راست( و مش لایه :5 شکل

Fig. 5. Mesh on the blade surface (right) and boundary layer mesh with volume mesh (left) inside the 
capsule area 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل  . مش روی سطح تیغه )راست( و مش لایه مرزی به همراه مش حجم )چپ( در داخل ناحیه کپسول  

Fig. 5. Mesh on the blade surface (right) and boundary layer mesh with volume mesh 
(left) inside the capsule area

جدول 2. مشخصات وضوح مش روی سطح تیغه

Table 2. Specification of Mesh Resolution on The Blade Surface

 

مش روی سطح تیغهوضوح : مشخصات 2 جدول  
Table 2. Specification of Mesh Resolution on The Blade Surface 

 
 پارامتر مقدار

فاصله اولین سلول تا سطح       95/6×30 -5  
تعداد لایه مرزی      65  

   (xشبکه در لبه حمله )جهت بعدبی متوسط فاصله  0/69 %
 (yشبکه در لبه حمله )جهت بعدبی متوسط فاصله  3/13 %
 (xشبکه در وسط تیغه )جهت بعدبی متوسط فاصله    3/6 %
 (yشبکه در وسط تیغه )جهت بعدبی متوسط فاصله    3/68 %
 (xشبکه در لبه فرار )جهت بعدبی متوسط فاصله 3/65 %
 (yشبکه در لبه فرار )جهت بعدبی متوسط فاصله %3/59
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ضریب برآ تیغه توسط رابطه  )8( استفاده شده است. 
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برآ  به ضرایب  مربوط  رفتار  که  می دهد  نشان  شبکه  از  استقلال  آنالیز 
در دو شبکه 7/8 و 14/1 میلیونی مشابه با یکدیگر بوده و محاسبات مربوط 
به متوسط ضریب برآ نیز این موضوع را تصدیق کرده و اختلاف ناچیزی را 
نشان می دهد. همچنین در روند مقایسه شبکه، از شبکه ای با تعداد سلول 3/1 
میلیون نیز بهره گرفته شد که به علت وجود پدیده های پیچیده همچون وجود 

موج ضربه ای و جدایش جریان، ضریب برآی تیغه با دو شبکه دیگر دارای 
اختلاف بیشتری می باشد. این اختلاف بین شبکه شماره 1 و 2 در حدود 8/6 
درصد می باشد. از این رو شبکه با تعداد سلول 7/8 میلیون، انتخاب مناسبی 
برای این پژوهش بوده است. در شکل6 ضریب برآی تیغه برای سه شبکه 

تولید شده در دور چهارم چرخش مقایسه شده است. 
از دیگر مراحل انجام شبیه سازی آیرودینامیک ناپایای روتور، تعیین گام 
زمانی مناسب با توجه به شرایط پرواز بالگرد  می باشد که از اهیمت خاصی 
اندازه ای کوچک  به  باید  زمانی  گام  است.  برخوردار  نتایج  دقت  افزایش  در 
باشد که بتواند تمام ویژگی های وابسته به زمان میدان جریان و کمیت های 
توربولانسی را به درستی حل نماید. در روتور بالگرد، اندازه گام زمانی بر اساس 
میزان جابه جایی تیغه در پیشروی زاویه سمت تعیین می شود. از طرف دیگر 
این گام زمانی مستقیماً در همگرایی حل نیز اثر دارد که باید در تنظیمات 

جدول 3. مشخصات شبکه های تولیدشده

Table 3. Specifications of different grids

 

 های تولیدشده: مشخصات شبکه3جدول 
Table 3. Specifications of different grids 

 
 متوسط ضریب برآ تیغه  هاتعداد کل المان شبکه

(G1) 3313836 316998/0 
(G2) 1936653 380601/0 
(G3) 33306353 383363/0 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 بررسی استقلال از شبکه یغه به منظورت یمقایسه ضریب برآ :6 شکل

Fig. 6. Comparison of blade lift coefficient for grid independency analysis 
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شکل 6. مقایسه ضریب برآی تیغه به منظور بررسی استقلال از شبکه

Fig. 6. Comparison of blade lift coefficient for grid independency analysis
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حلگر در نظر گرفته شود. بهترین راه تعیین گام زمانی مناسب، بررسی شرایط 
استقلال از میزان جابه جایی تیغه در میزان پیشروی زاویه سمت می باشد. در 
این تحقیق جهت بررسی استقلال گام زمانی، با استفاده از رابطه )9(، اندازه 
گام زمانی برای دو زاویه جابجایی 0/5 و 1 درجه بر روی ضریب برآ روتور 
بررسی شده است. جزئیات مربوط به انتخاب گام زمانی در جدول 4 ذکر شده 
loopsubN  برابر تعداد گام لازم برای طی کردن یک  است. در رابطه )9(،
سیکل کامل می باشد. همچنین در شکل7 مقایسه ضریب برآی تیغه روتور 
مربوط به دو زاویه پیشروی نشان داده شده است. همانطور که در شکل 7 
مشخص است، با وجود اختلاف جزئی در قله های نوسان، رفتار ضرایب برآ 
برای دو گام زمانی کاملًا مشابه می باشد. با توجه به محدودیت در انتخاب 
شبکه و تمرکز بر فیزیک جریان و تسخیر1پدیده واماندگی دینامیکی در این 

1  Capture

تحقیق، نیاز به گام زمانی کوچک تر می باشد، از این رو از زاویه پیشروی 0/5 
درجه استفاده شده است.
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اعتبار4سنجی-64
در این بخش جهت اعتبارسنجی شبیه سازی  انجام شده از نتایج تست  
-AH در حداکثر سرعت  G1 پروازی2 و شبیه سازی عددی انجام شده بالگرد 

پروازی که توسط ناسا انجام شده، استفاده شده است ]26[. 

6 -1 -AH- G Cobra1 معرفی بالگرد 
اولین  که  می باشد  موتوره  تک  و  نفره  دو  بالگردی   ، AH- G1 بالگرد 
بالگرد  این  روتور  است.  داده  انجام  میلادی   1965 سال   در  را  خود  پرواز 
دارای دو تیغه با نوک مستطیلی و هاب الاکلنگی3 می باشد. ایرفویل تیغه ها 
بالگردسازی  شرکت  مخصوص  که  بوده   Bell  Sym.Mod 540 نوع از 
استاندارد  شده  بهینه  ایرفویل  مبنای  بر  آن  پروفیل  و  بوده  تکسترون4  بل 

2  Flight Test
3  Teetering rotor
4  Bell Textron

 
 یزمانگام لال از بررسی استق ی تیغه به منظورمقایسه ضریب برآ :7 شکل

Fig. 7. Comparison of blade lift coefficient for time step independency analysis 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Time(sec)

C L

0.15 0.3 0.45 0.6

0.1

0.2

0.3

0.4

 = 0.5

 = 1
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Fig. 7. Comparison of blade lift coefficient for time step independency analysis

جدول  . مقایسه گام زمانی

Table 4. Comparison of time step size

 

 

 : مقایسه گام زمانی4جدول 
Table 4. Comparison of time step size 

 
 زاویه پیشروی)درجه( گام زمانی)ثانیه(

0006356/0  6/0  
0003330/0 3  
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پیچش هندسی  دارای  بالگرد  این  تیغه  NACA 0012 می باشد. همچنین 

10- درجه از مرکز هاب تا نوک تیغه است. شعاع روتور این بالگرد 6/71 متر، 
وتر آن 69 سانتی متر و نسبت منظری 9/8 می باشد. جهت انجام تست های 
پروازی و نصب تجهیزات اندازه گیری بر روی تیغه، وتر آن به 73 سانتی متر 
زاویه  همچنین  است.  یافته  کاهش   9/2 به  آن  نظری  نسبت  و  افزایش 
مخروطی اولیه1 تیغه برابر 2/75درجه می باشد ]26[. سایر مشخصات ابعادی 

این بالگرد در شکل 8 نشان داده شده است.
برای اعمال زاویه پیچ نوسانی از رابطه  )1( و زاویه فلاپ متغیر با زمان 

تیغه روتور در پرواز، از رابطه  )10( استفاده شده است.
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1  precone

فلاپ  زاویه   C1β اولیه، مخروط  هندسی  زاویه   0β  ،)10( رابطه  در 
s1β زاویه فلاپ عرضی3 تیغه است. این رابطه توسط کد واسط  طولی2 و 
به صورت فلپ اجباری همراه با نوسان پیچشی به حلگر اعمال شده است. 
-AH در سرعت بالای پروازی 159  G1 در جدول5 شرایط عملیاتی بالگرد 

نات4 )معادل با 290 کیلومتر بر ساعت( ذکر شده است.
در  مقطع  دو  برای  عمودی5  نیروی  ضرایب  نتایج  مقایسه  شکل9  در 
شعاع بی بعد )r/R(، 0/86 و 0/95 مربوط به تست پروازی ، شبیه سازی حلگر6 
FLOWer و شبیه سازی پژوهش حاضر بر اساس جدول 5 ارائه شده است. 

حل گر FLOWer یک حل گر مبتنی بر روش حجم محدود می باشد که 

2  Longitudinal flapping
3  Lateral flapping angle
4  Knot
5  Normal force
6  Solver 

 

 

AH- G1  شکل 8: مشخصات ابعادی بالگرد 
Fig. 8. Dimensional specifications of AH-1G Helicopter  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

AH- G1 شکل 8. مشخصات ابعادی بالگرد 

Fig. 8. Dimensional specifications of AH-1G Helicopter 
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] 7[  AH- G1 جدول  . شرایط پروازی بالگرد 

Table 5. AH-1G helicopter flight conditions

 

 

-AH: شرایط پروازی بالگرد 5جدول G1[22] 
Table 5. AH-1G helicopter flight conditions 

 
 پارامتر مقدار

 عدد ماخ نوک                56/0
 عدد ماخ جریان آزاد              63/0
 روینسبت پیش           31/0

 زاویه پیچ کالکتیو)درجه(                39
 زاویه پیچ عرضی)درجه(              5/3
 زاویه پیچ طولی)درجه(             -9/33

 زاویه فلاپ عرضی)درجه(                33/3
 زاویه فلاپ طولی)درجه(               33/3
 سرعت دورانی)رادیان/ثانیه(                 99/36

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  
AHسازی انجام شده با تست پروازی بالگرد ی عمودی شبیهمقایسه نتایج ضرایب نیرو :0 شکل G1[26] 

Fig. 9. Comparison of the results of simulation normal force coefficients performed with AH-1G helicopter 
flight test [26] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



C n

0 60 120 180 240 300 360-0.4

-0.2

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4
Flight Test
Fluent
FLOWer

r/R=0.95



C n

0 60 120 180 240 300 360-0.4

0

0.4

0.8

1.2

1.6
Flight Test
Fluent
FLOWer

r/R=0.86

] 6[  AH G1− شکل 9. مقایسه نتایج ضرایب نیروی عمودی شبیه سازی انجام شده با تست پروازی بالگرد 

Fig. 9. Comparison of the results of simulation normal force coefficients performed with 
AH-1G helicopter flight test [26]
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معادلات  این حل گر  است.  داده شده  توسعه  آلمان1  توسط مرکز هوافضای 
آشفتگی مدل  از  استفاده  با  را  شده  متوسط گیری  سه بعدی  استوکس  ناویر 

ω−k حل نموده و اعتبار آن در مراجع ]14 و 19 و 28 و 29[ بررسی شده 

است. همان طور که ملاحظه می شود، نتایج نشان دهنده تشابه کیفی مناسب 
ضریب نیروی عمودی این دو مقطع با تست پروازی می باشد. این تشابه در 
مقطع 0/86 نسبت به 0/95 دارای دقت بهتری مخصوصاً در ناحیه پس رونده 
نتیجه  به  این مقطع نسبت  بر آن، مقایسه ضریب  تیغه روتور است. علاوه 
حلگر FLOWer نشان دهنده اختلاف کمتر شبیه سازی تحقیق حاضر با 
نتیجه تست پروازی می باشد. همچنین در مقطع 0/86 مکان وقوع حداکثر 
در صورتی  شده  پیش بینی  به درستی  مقطع  این  در  عمودی  نیروی  ضریب 
این موقعیت  زیادی در  نسبتاً  اختلاف  دارای   FLOWer نتیجه حلگر  که 
نسبت به نتیجه تست پروازی می باشد. نتایج شبیه سازی حاضر مکان وقوع 
را در زاویه 267 درجه پیش بینی کرده است  نیروی عمودی  حداکثر ضریب 
در حالی  که حلگر FLOWer این مقدار را در زاویه 286 درجه محاسبه 
نموده است. با توجه به اینکه بیشترین ضریب نیروی عمودی در نتایج تجربی 
در حدود زاویه 264 درجه رخ می دهد، نتایج عددی بدست آمده در تحقیق 
اختلاف  می باشد.  پژوهش  این  در  شبیه سازی صحیح  دهنده  نشان  حاضر، 
در  تجربی،  نتیجه  با  تحقیق  این  در  آمده  به دست  عمودی  نیروی  ضریب 

1  DLR

بیشترین حالت 12 درصد بوده که در ربع سوم حرکت تیغه و در زاویه سمت 
269 درجه ایجاد شده است. در مقطع 0/95 اختلاف ضریب نیروی عمودی 
پس رونده  ناحیه  به  ورود  با  که  حالی  در  بوده  مناسب  پیش رونده  ناحیه  در 
روتور، این اختلاف افزایش یافته است. با این حال دقت شبیه سازی ضریب 
است.  مناسب تر   FLOWer حلگر  به  نسبت  مقطع  این  عمودی  نیروی 
ناشی  پروازی  تست  نتایج  با  شده  انجام  شبیه سازی  کمی  اختلاف  دلایل 
از عواملی همچون ایجاد پدیده های گذرای غیرخطی پیچیده در زمان های 
بسیار کوچک، و خطاهای مربوط به محاسبه ضریب انتگرالی می باشد. لازم 
به ذکر است مقادیر خطا در این مورد تحقیقاتی راضی کننده و همانند مرجع 
ارائه شده،  نیروی عمودی  نتایج ضرایب   .]26[ است  قبول  قابل  آن  مشابه 
مربوط به سیکل چهارم چرخش تیغه و گام زمانی محاسبه شده بر اساس 

پیش روی یک درجه تیغه می باشد.  

نتایج و بحث- 7
به منظور درک بهتر پدیده واماندگی دینامیکی و جدایش های گسترده 
تیغه روتور همراه با نوسان پیچشی، در ابتدا به بررسی سه مقطع در موقعیت 
شعاعی بی بعد )r/R(، 0/778 ، 0/85 و 0/95 در ناحیه خارجی تیغه )نزدیک 
به نوک( مطابق تعریف شکل 2 پرداخته شده است. در شکل 10 ضریب برآ 
در این سه مقطع در طول یک سیکل کامل نشان داده شده است. با حرکت 

 

 
 05/9و  85/9 ،778/9مقاطع  مربوط بهتغییرات ضریب برآ با زاویه سمت  :19شکل 

Fig. 10. lift Coefficient variation with Azimuth Angle for section 0.778, 0.85, and 0.95 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 10. تغییرات ضریب برآ با زاویه سمت مربوط به مقاطع 0/778،  0/8 و  0/9

Fig. 10. lift Coefficient variation with Azimuth Angle for section 0.778, 0.85, and 0.95
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تیغه روتور از زاویه سمت صفر درجه، در مقطع 0/778 حداکثر ضریب برآ در 
زاویه سمت  39 درجه اتفاق افتاده است. زاویه نوسان پیچشی در این موقعیت 
برآ  این شرایط ضریب  در  درجه می باشد.  با 11/33  برابر  رابطه1  اساس  بر 
به یکباره دچار افت شدیدی می شود. این افت شدید تا زاویه سمتی حدود 
52 درجه ادامه یافته است. زاویه نوسان پیچشی روتور در هنگام ایجاد این 
به مقطع  اما سرعت مماسی  رونده می باشد،  پایین  فاز  در  و  پدیده کاهشی 
به صورت پیوسته افزایش یافته است )معادله )2((. در این شرایط مقطع روتور 
به علت افزایش گرادیان فشار معکوس دچار واماندگی شده است. با توجه به 
کاهش زاویه نوسان پیچشی در یک چهارم اول پیشروی روتور و همچنین 
آنها  به  ایجاد واماندگی دینامیکی که در مقدمه  وجود مکانیزم های مختلف 
اشاره شده، مقطع 0/778 در زاویه سمت 39 درجه واماندگی دینامیکی ناشی 
وجود موج ضربه ای شده است. در مقطع 0/85 حداکثر ضریب برآ در زاویه 
سمت 23 درجه اتفاق افتاده و مشابه با مقطع قبلی، در این زاویه دچار افت 
ناگهانی شده که این افت تا زاویه سمت حدود 52 درجه، مشابه مقطع قبلی 
در  دینامیکی مقطع  واماندگی  منزله  به  ناگهانی  افت  این  است.  یافته  ادامه 
این فاصله می باشد. در مقطع 0/95 ضریب برآ پس از اندکی کاهش شروع 
به افزایش نموده و به حداکثر ضریب برآ در زاویه سمت 17 درجه در ناحیه 
 33 حدود  سمت  زاویه  تا  ناگهانی  افت  این  است.  رسیده  روتور  پیش رونده 
درجه ادامه یافته است. همچنین در شکل 10 قابل مشاهده است که اثرات 
موج ضربه ای بر روی ضرایب برآ در نواحی نزدیک تر به نوک تیغه به دلیل 
اثرات سه بعدی نفوذ گردابه نوک تضعیف شده و تغییرات ضریب برآ نسبت به 
نواحی داخلی تیغه کمتر و یکنواخت تر به گونه ای که نسبت تغییرات ضریب 

برآ نسبت به بیشینه ضریب برآ در نواحی نزدیک تر به نوک تیغه 10/2 درصد 
کاهش یافته است.

در ربع سوم حرکت تیغه روتور، در مقطع 0/778، ضریب برآ مجدداً افت 
یکباره را در زاویه سمت 205 درجه تجربه می کند. این افت تا زاویه سمت 
ناحیه  این  یافته است. مقطع 0/85 دو افت ضریب برآ در  ادامه  230 درجه 
دارد. افت اول در حد فاصل ربع دوم و سوم پیشروی و در زاویه سمت بین 
زاویه  از  و  بوده  خفیف تر  برآ  دوم ضریب  افت  و  درجه   179 تا  درجه   170
سمت حدود 195 درجه شروع و تا زاویه 207 درجه ادامه یافته است. مقطع 
0/95 افت یکباره ضریب برآ در این ناحیه حرکت را تجربه نمی کند. تیغه در 
ربع سوم پیشروی دارای حرکت بالا رونده و همراه با افزایش زاویه پیچ تیغه 
می باشد. در ربع چهارم پیشروی تیغه، مقطع 0/778 دو افت شدید در ضریب 
برآ دارد. افت اول در فاصله زاویه سمت 322 درجه تا 337 درجه و افت بعدی 
یافته است.  ادامه  از زاویه سمت 343 تا360 درجه  که شدت بیشتری دارد 
مقطع 0/85 هم در فاصله زاویه سمت 297 تا 340 درجه دارای افت شدیدی 
در ضریب برآ می باشد. مقطع 0/95 دارای افت یکباره در این بازه از حرکت 
نمی باشد و کاهش ضریب برآ به صورت تدریجی اتفاق افتاده است. با اینکه 
حرکت در ربع چهارم پیشروی همراه با کاهش زاویه پیچ تیغه بوده که خود 
عامل کاهش ضریب برآ می باشد، اما باید به بررسی نواحی که در آن کاهش 

قابل توجه ضریب برآ اتفاق افتاده است، پرداخته شود.
در شکل11 کانتور عدد ماخ و نمودار ضریب فشار در زاویه سمت 39 
درجه نشان داده شده است. همان طور که در این شکل مشخص است، وجود 
ناحیه مافوق صوت در نزدیکی لبه حمله و همچنین وجود گرادیان در ضریب 

  

 درجه 30در زاویه سمت  778/9مقطع  ضریب فشار )سمت راست(توزیع کانتور عدد ماخ )سمت چپ( و  :11 شکل
Fig. 11. Mach number contour (left) and pressure coefficient (right) of 0.778 section at 39° Azimuth angle 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 11. کانتور عدد ماخ )سمت چپ( و توزیع ضریب فشار )سمت راست( مقطع 0/778 در زاویه سمت 9  درجه

Fig. 11. Mach number contour (left) and pressure coefficient (right) of 0.778 section at 39° Azimuth angle



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 54، شماره 1، سال 1401، صفحه 75 تا 100

89

وتر  درصد   7/5 نزدیکی  در  ضربه ای  موج  یک  وجود  تأییدکننده  نیز  فشار 
می باشد. وجود گرادیان فشار ناشی از موج ضربه ای باعث افزایش ضخامت 
مستعد  ایرفویل  روی سطح  مرزی  این شرایط لایه  در  که  لایه مرزی شده 
اول  ناحیه  در  تراکم پذیری  از  ناشی  واماندگی  وقوع   .]30[ جدایش می شود 
پیشروی روتور در چندین مرجع گزارش شده است ]1 و 6 و 9 و 30[. در 
نمودار مربوط به ضریب فشار، وجود ناحیه چرخشی روی سطح ایرفویل باعث 
صاف  شدن ضریب فشار و گسترده شدن آن در بیشتر ناحیه مکش1 روی سطح 
ایرفویل بعد از ناحیه کوچکی در نزدیکی لبه حمله )ناحیه جدایش آرام( شده 
است. حداکثر عدد ماخ در این مقطع در زاویه سمت 39 درجه برابر با 1/32 
می باشد. در دو مقطع دیگر نیز مکانیزمی مشابه با آنچه در مقطع 0/778 رخ 
داده، اتفاق افتاده است. با توجه به شکل 10 هرچه به نوک تیغه نزدیک تر 
می شویم، وجود واماندگی ناشی از موج  ضربه ای زودتر و با افت کمتری اتفاق 
افتاده است. مقطع 0/95 مجدداً واماندگی ناشی از وجود موج ضربه ای را در 
زاویه سمت حدود 42/6 درجه تجربه کرده است. حداکثر عدد ماخ این مقطع 
در زاویه سمت 39 درجه برابر با 1/23 و ناحیه مافوق صوت ناحیه کوچکی در 

نزدیک لبه حمله می باشد. 
زاویه سمت 45  در  فشار  توزیع ضریب  و  جریان  در شکل 12 خطوط 

1  Suction 

درجه، که هر سه مقطع در شرایط واماندگی قرار دارند، نشان داده شده است. 
سطح  چرخشی  ناحیه  می باشد،  مشاهده  قابل  شکل  این  در  که  همان طور 
مکش مقاطع را پوشانده و عامل صاف  شدن ضریب فشار روی سطوح بالایی 
پایین دست  به  حرکت  حال  در  لبه فرار  گردابه   0/778 مقطع  در  است.  شده 
باشد.  داشته  فشار  ضریب  بر  ناچیزی  تأثیر  که  می رسد  نظر  به  و  می باشد 
حداکثر عدد ماخ در این مقطع 1/24 می باشد. این موضوع در مقطع 0/85 نیز 
قابل مشاهده بوده و همان طور که از خطوط جریان نیز مشخص است، گردابه 
جریان  خطوط  و  گرفته  قرار  لبه فرار  گردابه  حرکت  اثر  تحت  نیز  لبه حمله 
می باشد.   1/18 برابر  مقطع  این  در  ماخ  عدد  حداکثر  است.  شده  کشیده تر 
ایرفویل رسیده است ولی  انتهای  به  لبه حمله  در مقطع 0/95 هسته گردابه 
همچنان اثرات خود را به صورت ناحیه چرخشی در بیشتر سطح مکش مقطع 
حفظ نموده است. در این مقطع )0/95( نیز با وجود جابه جایی مرکز گردابه، 
ضریب فشار در بیشتر سطح بالایی مسطح شده است. حداکثر عدد ماخ در 

این مقطع برابر 1/17 می باشد.
مقطع  سه  جریان  خطوط  با  همراه  فشار  ضریب  کانتور  شکل  13  در 
تا 360 درجه نشان داده شده است. همچنین  زاویه سمت 240  از  مختلف 
در شکل 14 نمودار ضریب فشار هر سه مقطع در این نواحی مهم ارائه شده 
مقطع 0/778 خطوط  در  دیده می شود،  در شکل 13  که  است. همان طور 

05/9 85/9 778/9 

   

   
 

 درجه 45)پایین( در زاویه سمت  )بالا( و نمودار ضریب فشار مقاطع کانتور سرعت در راستای جریان همراه با خطوط جریان :12شکل 
Fig. 12. The contour of the chordwise direction velocity along with the streamlines (top) and pressure 

coefficient diagrams (bottom) for different sections at 45° Azimuth angle 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 12. کانتور سرعت در راستای جریان همراه با خطوط جریان )بالا( و نمودار ضریب فشار مقاطع )پایین( در زاویه سمت    درجه

Fig. 12. The contour of the chordwise direction velocity along with the streamlines (top) and pressure coef-
ficient diagrams (bottom) for different sections at 45° Azimuth angle
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شکل 13. کانتور فشار همراه با خطوط جریان برای مقاطع 0/778، 0/85 و 0/95 شعاع در ناحیه پس رونده روتور) ادامه دارد(

Fig. 13. Pressure coefficient contour along with streamlines for 0.778, 0.85, and 0.95 radius sections in the rotor 
retreating side (Continude)
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Fig. 14. Distribution of pressure coefficient of 0.778, 0.85, and 0.95 radius sections in the rotor retreating 
side 
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شکل 13. کانتور فشار همراه با خطوط جریان برای مقاطع 0/778، 0/85 و 0/95 شعاع در ناحیه پس رونده روتور

Fig. 13. Pressure coefficient contour along with streamlines for 0.778, 0.85, and 0.95 radius sections in the rotor 
retreating side
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Fig. 14. Distribution of pressure coefficient of 0.778, 0.85, and 0.95 radius sections in the rotor retreating 
side 
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شکل  1. توزیع ضریب فشار مقاطع 0/778،  0/8 و  40/9شعاع در ناحیه پس رونده روتور

Fig. 14. Distribution of pressure coefficient of 0.778, 0.85, and 0.95 radius sections in the rotor retreating side
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جریان نشان دهنده وجود گردابه لبه فرار در تمامی زوایای سمت مورد بررسی 
لبه فرار نقش  به جز 240 و 290 درجه می باشد. شکل گیری و رشد گردابه 
قابل توجهی در کاهش ضریب برآ در این مقطع دارد که نمودارهای پیشین 
مربوط به ضریب برآ را تصدیق می نماید. همچنین هسته گردابه لبه حمله تا 
قبل از جداشدن از سطح در ناحیه نزدیک به لبه فرار مقطع متمرکز می باشد. 
در مقطع 0/85 گردابه  لبه فرار شکل گرفته در زوایای سمت 300 و 330 دیده 
می شود. در حالی که در زاویه سمت 340 درجه این گردابه به داخل جریان 
ریزش نموده است. نکته دیگر که با مقایسه این دو مقطع مشخص می شود، 
وجود گردابه  لبه فرار بزرگ تر در مقطع 0/778 نسبت به مقطع 0/85 می باشد. 
مقایسه قدرت این گردابه ها در قسمت بعدی مورد بررسی قرار گرفته است. 
مرکز  نواحی  در  اکثراً   ،0/85 مقطع  در  شده  تشکیل  لبه حمله  گردابه   هسته 
مقطع قرار گرفته است. دلیل این موضوع عدم وجود گردابه لبه فرار در اکثر 
زوایای سمت در این مقطع و عدم وجود اثرات آن بر روی گردابه های لبه حمله 
تشکیل شده می باشد. در مقطع 0/95 نیز به جز زوایای سمت 240، 270 و 
290 درجه، در سایر زوایای منتخب، گردابه لبه فرار وجود دارد. مشخصاً این 
لبه فرار در مقطع 0/778 کوچک تر می باشند.  نیز نسبت به گردابه  گردابه ها 
بر  منطبق  نواحی کم فشار  که  کانتورها، مشاهده می گردد  این  در  همچنین 
مرکز گردابه ها بوده و با افزایش زاویه سمت به علت رشد گردابه ها و اتصال 
آن ها، این نواحی کم فشار نیز رشد می کنند به گونه ای که مشاهده می گردد 
در زاویه سمت 360 درجه، بیشترین ناحیه کاهش فشار در مقطع 0/85 رخ 
داده است که این موضوع عامل ایجاد ضریب برآی بیشتر این مقطع در این 

زاویه است که پیش از این در شکل 10 نشان داده شده است.
زوایای  در  مقطع  سه  فشار  توزیع ضریب  مقایسه  به  مربوط   14 شکل 
سمت منتخب در ناحیه پس رونده روتور می باشد. همان طور که در این شکل 
مشخص است، ردپای1 گردابه لبه حمله روی سطح مقاطع به صورت گرادیان 
فشار نامطلوب در سطح بالایی دیده می شود. در مقطع 0/778 اثرات کاهش 
ضریب فشار به دلیل محل قرارگیری گردابه لبه حمله در زوایای سمت 260، 
330، 340 و 360 کاملًا مشخص می باشد. حداکثر گرادیان فشار نامطلوب 
لبه  به  نزدیک  ناحیه  زاویه سمت 340 درجه و در  به  این مقطع مربوط  در 
فرار است که این موضوع در کانتور مربوطه در شکل 13 نیز مشخص است. 
ضعیف  اثرات  به صورت  نیز  لبه حمله  ثانویه2  گردابه  شکل گیری  همچنین 
می شود.  دیده  درجه  و360   340 سمت  زوایای  در  نامطلوب  فشار  گرادیان 
در مقطع 0/85، بر خلاف مقطع قبلی، مراکز گردابه اکثراً در نواحی مرکزی 

1  Foot print
2  Secondary leading edge vortex

زاویه  در  لبه فرار  گردابه  جداشدن  متقابل  اثرات  همچنین  دارد.  قرار  مقطع 
سمت 340 درجه باعث کشیده شدن مرکز گردابه )شکل 13( و پخش شدن 
در مقطع 0/95،  است.  این مقطع شده  نامطلوب روی سطح  فشار  گرادیان 
تقریباً در تمامی زوایای مورد بررسی، توزیع ضریب فشار روی سطح کاملًا 
در  مقطع  این  سطح  روی  گسترده  جدایش  از  نشان  که  است،  شده  صاف 
تمامی زوایای سمت در ناحیه پس رونده دارد. در این مقطع برخلاف دو مقطع 
مورد  زوایای سمت  در  فشار  توزیع ضریب  در  توجهی  قابل  تغییرات  قبلی، 
بررسی دیده نمی شود. آنچه در نمودار ضریب برآ )شکل 10( نیز مشخص 
است، در این ناحیه واماندگی دینامیکی رخ نداده است که علت آن ناشی از 
این مقطع می باشد.  زاویه حمله مؤثر در  نفوذ شدید گردابه نوک و کاهش 
نکته دیگری که در شکل 14 مشخص می باشد، کاهش حداکثر ضریب فشار 
نتیجه گرفت  بنابراین می توان  تیغه می باشد.  ناحیه نوک  به  با نزدیک شدن 
که اثر گردابه نوک، آشکارا بر روی محدود کردن واماندگی دینامیکی مقاطع 
ناحیه  تمامی  ضرایب فشار،  در  اینکه که  با  است.  بوده  آن مؤثر  به  نزدیک 
کوچک جدایش آرام دیده می شود، اثر قابل توجهی بر روی ضریب برآ نداشته 

که بتوان آن را مرتبط با واماندگی دینامیکی دانست.
علاوه بر وقوع جدایش دینامیکی در راستای وتر تیغه، در راستای دهانه 
نیز جدایش جریان گسترش می یابد. نتایج این پژوهش نشان می دهد که در 
این نواحی، جدایش جریان منجر به کاهش فشار در لبه حمله تیغه شده است. 
جهت درک بهتر جنبه های سه بعدی واماندگی دینامیکی، در شکل 15 توزیع 
فشار روی سطح تیغه از مقطع حدود 0/778 تا نوک تیغه در زاویه سمت بین 
است )جهت  داده شده  نشان  روتور  ناحیه پس رونده  در  تا 360 درجه   240
فلش حرکت بالارونده و پایین رونده را مشخص می کند(. همان طور که از 
این شکل دیده می شود، در زاویه سمت 240 درجه نواحی کوچکی از جدایش 
جریان در نزدیکی لبه حمله ایجاد شده است. در ادامه پیشروی تیغه نواحی 
جدایش به سمت لبه فرار گسترش یافته است. گسترش جدایش در زوایای 
سمت بین 330 تا 360 درجه قابل توجه بوده و بیشتر سطح بالایی در ناحیه 
خارجی تیغه، تحت تأثیر این ناحیه کم فشار قرار گرفته است. همچنین در 
زاویه سمت 360 درجه وجود یک هسته جدایش مجزا که از لبه فرار شکل 
گرفته است بین مقاطع 0/85 تا 0/95 شعاع دیده می شود که نشان از هسته 
مرکز کم فشار در آن ناحیه است. نکته دیگری که در شکل 15 دیده می شود، 
کاهش گسترش ناحیه کم فشار اطراف نوک تیغه )از 0/95 شعاع تا نوک( به 
دلیل وجود اثرات نفوذگردابه نوک است. همین علت باعث تضعیف شرایط 
واماندگی دینامیکی در نواحی نزدیک به نوک شده است. ضریب برآ مقطع 
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نکته  تأیید کننده همین  بود  ارائه شده  این در شکل 10  از  0/95 که پیش 
می باشد )حرکت نواحی کم فشار از لبه حمله به سمت لبه فرار و گسترش به 

سمت نواحی خارجی تر تیغه(.
آشکارسازی  جهت  متفاوتی  معیارهای  پیشین  پژوهش های  با  مطابق 
جریان های گردابی وجود دارد. در مرجع ]31[ به بررسی روش های مختلف 
Q جهت آشکارسازی  آشکارسازی پرداخته شده است. در این تحقیق از معیار
میدان گردابه روی سطح تیغه استفاده شده است. این روش میدان جریان 
گردابی را به صورت ناحیه پیوسته با مقادیر مثبت نامتغیر1 دوم گرادیان سرعت 
 Q پارامتر سرعت،  گرادیان  تانسور  نامتغیرهای  تفکیک  با  می کند.  تعریف 
محاسبه می شود. این پارامتر بیانگر ناحیه ای از میدان جریان سیال است که 
sتانسور  مقدار ورتیسیته از مقدار نرخ کرنش بزرگترمی باشد. در رابطه  )11(، 

Ω تانسور پاد متقارن گرادیان سرعت می باشد. متقارن تغییرات کرنش و

1  Invarient
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روی  گردابه ای  میدان  کیفی  آشکارسازی  جهت  معیار  این  از  ادامه  در 
 16 شکل  در  است.  شده  استفاده   Q هم سطح2  خطوط  برای  تیغه  سطح 
نشان  روتور  پس رونده  ناحیه  در  مختلف  سمت  زاویه  چهار  در  کمیت  این 
داده شده است. نکته مهمی که در این آشکارسازی ها دیده می شود، ماهیت 
این  در  است.  مشاهده  قابل  راحتی  به  که  می باشد  جریان  میدان  سه بعدی 
سرعت پروازی، سطح زیادی از تیغه تحت تأثیر جریان های گردابی گسترده 
نزدیکی  از  گردابی شکل گرفته  جریان های  است.  گرفته  قرار  ناحیه  این  در 
لبه حمله به سمت نواحی خارجی حرکت کرده و ناپدید می شوند و گردابه های 
جدیدی در ناحیه داخلی تولید می شوند. همچنین جریان های گردابی به علت 

2  Iso surface

 

 
 رونده در موقعیت متفاوت زاویه سمتفشار روی سطح بالایی تیغه پسکانتور  :15 شکل

Fig. 15. Pressure contour on the upper side of the retreating  blade at different azimuthal angles  
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل  1. کانتور فشار روی سطح بالایی تیغه پس رونده در موقعیت متفاوت زاویه سمت

Fig. 15. Pressure contour on the upper side of the retreating  blade at different azimuthal angles 
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وجود کوپل جریان عرضی و شعاعی روی سطح تیغه، تحث تأثیر جریان هایی 
می گیرند.  قرار  می کند  حرکت  خارجی  ناحیه  سمت  به  داخلی  ناحیه  از  که 
این جریان شعاعی نقش قابل توجهی در برقراری تعادل از طریق جابجایی 
ورتیسیته تولید شده در لایه برشی به سمت نوک تیغه دارد ]13[. از این رو 
شکل گیری جریان گردابی در هر مقطع مستقیماً تحت تأثیر جریان شعاعی و 
جابجایی ورتیسیته1 در راستای دهانه تیغه هم می باشد. که این نشان دهنده 
گردابه ای  است. ساختارهای  تیغه  مقاطع  گردابه های  بر  ناحیه مجاور  اثرات 
در راستای دهانه، نشان دهنده بلند شدن لایه برشی2 از روی سطح در هنگام 
است  شده  دیده  نیز  دیگر  محقیقن  توسط  که  می باشد  دینامیکی  واماندگی 
]32[. علاوه بر مطالب ذکر شده، این ساختارها موجب القای فشار پایین روی 
سطح تیغه شده و به صورت محلی باعث افزایش برآ می شود. در شکل15 این 

کاهش فشار روی سطح تیغه درناحیه پس رونده تیغه دیده می شود.

1  Vorticity advection
2  Shear layer roll up

محاسبه گردش- 1- 7
از  لزج  غیر  جریان  در  برآ  نیروی  کوتا-ژوکوفسکی3،  تئوری  اساس  بر 

رابطه )12( محاسبه می شود.
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گرچه معادله فوق برای مطالعه حاضر معتبر نمی باشد، اما نشان دهنده 
این است که نیروی برآ متناسب با گردش می باشد. با این حال می توان با 
استفاده از محاسبه گردش، به مطالعه رفتار گردابه ها پرداخت. برای محاسبه 
گردش، انتگرال عددی ورتیسیته با استفاده از رابطه  )13( محاسبه می شود. 

(13)

(1) 0 1 1cos ( ) sin ( )c st t        

(2) T ffU r  Ω U sin ( t )  
 

(3) 
gV V

V V

dV ( u u ). d A
t

Γ . d A S dV

 








  


 

 
 

 

 

(4) 1 ( / )n nV V dV dt t    
 

(5) 1n nV V  
 

(6) 
 

1( ) ( )n n

V

V
dV

t t
 


   

  
 

(7) 
0

fn

gg g , j
V

j

dV u . dA u . A
dt 

   

 

(8) 











720

, 2 , 1
1

720

, 2
1

 

( )
%

L G L G
i

L G
i

C C
e

C

 

 

(9) 2
 

 sub  loop

t
N



 

 

0 1 1cos ( ) sin ( )c st t         (11)  

(11) 
 (  )

2 2

1 2 0Q / - S  

(12) L U  

(13) 
y

A

Γ dA   

 
 

3  Kutta–Joukowski theorem

 

  

  
  Qمعیار رونده با استفاده از آشکارسازی ساختارهای گردابی روی سطح تیغه پس :16 شکل

 Q of usingblade of the retreating  surfaceVisualization of vortical structures on the upper  .61Fig. 
) 1/sQ   3150 10( criterion 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 Q شکل 16. آشکارسازی ساختارهای گردابی روی سطح تیغه پس رونده با استفاده از معیار

Fig. 16. Visualization of vortical structures on the upper surface of the retreating blade using of Q criterion 
(  1/sQ = × 3150 10 )
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A به ترتیب بیانگر ورتیسیته عمود بر صفحه و  ω و  در رابطه فوق 
دامنه ای انتگرال گیری می باشد. هر سطح بسته شامل ناحیه اطراف ایرفویل 
ناحیه  که  داشت  توجه  باید  است.  گرفته  دربر  را  گردابه ها  تمامی  که  است 
محصور جهت انتگرال گیری به گونه ای انتخاب شده است که با تغییر این 
گردابه  قدرت  محاسبه  هدف  چنانچه  باشد.  اندک  گردش  تغییرات  ناحیه، 
لبه حمله یا لبه فرار به صورت مجزا باشد، سطح بسته شامل نواحی از آن گردابه 
جریان های  با  امکان  حد  تا  و  گرفته  قرار  آن  در  گردابه  هسته  که  می شود 
شده  بی بعد  گردش  نتایج   17 شکل  در  باشد.  داشته  فاصله  دیگر  چرخشی 
نسبت به سرعت مماسی در ناحیه پس رونده روتور در زوایای سمت 240 تا 
360 درجه برای سه مقطع مورد مطالعه نشان داده شده است. این ناحیه به 
گونه ای انتخاب شده است که پدیده های جدایش و واماندگی در آن ها اتفاق 

افتاده باشد.
 همان طور که در شکل 17 دیده می شود در مقطع 0/778 گردش بی بعد 
زاویه  در  و  یافته  افزایش  درجه   290 تا   240 بین  سمت  زاویه  فاصله  در 
سمت 290 درجه به حداکثر مقدار خود رسیده است. این روند افزایشی دارای 
همخوانی مناسبی با افزایش ضریب برآی مقطع در این بازه دارد )شکل 10(. 

بالایی مقطع توسط  پوشیده شدن سطح  از  نیز نشان  بررسی خطوط جریان 
گردابه لبه حمله، که همراه با افزایش مکش سطح بالایی می باشد، دارد  )شکل 
12(. در فاصله زاویه سمت 300 تا 340 درجه، گردش مقطع روند کاهشی 
داشته که این روند در فاصله زاویه 330 تا 340 به صورت افت ناگهانی ظاهر 
وقوع یک  نیز  برآ  دیده شد، ضریب  در شکل10  که  است. همان طور  شده 
نشان می دهد. همانطور که در  فاصله  این  در  را  دینامیکی شدید  واماندگی 
خطوط جریان شکل13 مشاهده می گردد، این واماندگی به دلیل شکل گیری، 

ماندگاری و رشد پیوسته گردابه لبه فرار ایجاد شده است. 
رفتار گردش در مقطع 0/85 در زاویه سمت 240 تا 290 درجه، تقریباً 
مشابه آنچه در مقطع 0/778 رخ می دهد می باشد. در اینجا نیز حداکثر مقدار 
افتاده و خطوط  اتفاق  گردش بی بعد شده در زاویه سمت حدود 290 درجه 
جریان نیز همانند مقطع 0/778 نشان دهنده پوشیده  شدن سطح بالایی مقطع 
توسط گردابه لبه حمله بوده که همراه با افزایش مکش سطح بالایی مقطع 

می باشد. 
در مقطع 0/95 به دلیل اثرات شدیدتر نفوذ گردابه از نوک تیغه، گردش 
نوک،  از  نفوذ گردابه  داخلی تر می باشد.  دو مقطع  از  متفاوت  رفتاری  دارای 

 
 رونده روتوراع در ناحیه پسشع 05/9و  85/9، 778/9تغییرات گردش مقاطع  :17 شکل

Fig. 17. Variation of the circulation of 0.778, 0.85, and 0.95 radius sections in the rotor retreating side 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 17. تغییرات گردش مقاطع 0/778،  0/8 و  0/9 شعاع در ناحیه پس رونده روتور

Fig. 17. Variation of the circulation of 0.778, 0.85, and 0.95 radius sections in the rotor retreating side
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علاوه بر کاهش زاویه حمله مؤثر در این مقطع، باعث کاهش سرعت شعاعی 
به سمت نوک تیغه نیز شده است. در مرجع ]13[ کاهش این سرعت  )سرعت 
شعاعی( در ناحیه نزدیک به نوک تیغه گزارش شده است. نکته مهمی که 
در شکل مربوط به آشکارسازی جریان های گردابه ای  )شکل 16( مشخص 
است، کاهش حرکت جریان های عرضی در ناحیه نزدیک به نوک در اثر نفوذ 

گردابه نوک تیغه می باشد.
همان طور که در شکل 14 منحنی ضریب فشار این مقطع معرفی گردیده 
است، در بیشتر زوایای سمت مورد بررسی، ضریب فشار بر روی سطح بالای 
مقطع صاف بوده که نشان از وقوع جدایش گسترده روی مقطع در این فاصله 
می باشد. به همین دلیل گردش بی بعد شده نیز دارای نرخ تغییرات کمی بوده 
افتاده  اتفاق  درجه  زاویه سمت 300  در  این مقطع  مقدار گردش  و حداکثر 

است. 
در ادامه جهت بررسی جداگانه اثر گردابه لبه فرار بر روی ضریب برآ، به 
عنوان نمونه بر روی مقطع 0/778 در بازه زاویه سمت 325 تا 340 درجه، 
جدول6  در  شده  و  محاسبه  گردابه  این  قدرت  بنابر این  می شویم.  متمرکز 
ارائه گردیده است. همانطور که از جدول6 مشخص است، با پیشروی تیغه 
روتور، قدرت گردابه لبه فرار در حال رشد است. قدرت این گردابه در زاویه 
زاویه  این شرایط  در  است.  رسیده  مقدار خود  به حداکثر  درجه  سمت 337 
پیچ تیغه روتور برابر 17/3درجه و حرکت تیغه پایین رونده می باشد. ضریب 
برآ نیز در فاصله زاوایای سمت 322 تا 337 درجه کاهشی و دارای حداقل 
مقدار در زاویه 337 درجه است. این روند کاهش ضریب برآ با مقادیر قدرت 
محاسبه شده گردابه لبه فرار و کاهش گردش  مقطع همخوانی دارد. با توجه به 
افت ناگهانی ضریب برآ در این فاصله، می توان نتیجه گرفت که این افت، در 

نتیجه واماندگی دینامیکی ناشی از گردابه لبه فرار می باشد.
همچنین به منظور جمع بندی نتایج ارائه شده، در جدول 7 خلاصه ای از 
تحلیل های مربوط به فیزیک جریان و ضرایب برآ با توجه به جدایش جریان 

و وقوع واماندگی دینامیکی ارائه شده است.

جمع بندی و نتیجه گیری- 8
بالگرد، در  تیغه روتور  آیرودینامیک  این پژوهش شبیه سازی عددی  در 
حداکثر سرعت مجاز پروازی با اعمال پیچ نوسانی به  منظور درک پیچیدگی های 
موجود در سه مقطع منتخب در قسمت خارجی و نزدیک به نوک تیغه به 
از  برآی محاسبه شده  انجام شده است. ضریب  وسیله روش حجم محدود 
AH اعتبارسنجی شده است.  G−1 حل عددی با نتایج تست پروازی بالگرد 
تحقیق حاضر نشان می دهد به علت سرعت نسبتاً بالای دوران تیغه روتور، 
با وجود رشد گردابه های واماندگی دینامیکی به دلیل وجود جریان شعاعی 
و برقراری شرایط تعادل از طریق جابه جایی  میدان گردابه ای به سمت نوک 
تیغه، باعث عدم رشد کافی و ماندگاری گردابه های شکل گرفته و محدود 
شدن واماندگی دینامیکی مقاطع مورد بررسی شده است. نتایج عددی نشان 
می دهد هر سه مقطع مورد بررسی، در ربع اول، به دلیل جدایش جریان ناشی 
 0/778 مقطع  در  همچنین  است.  شده  روبرو  واماندگی  با  ضربه ای  موج  از 
به دلیل رشد گردابه لبه فرار همزمان با تضعیف گردابه لبه حمله و جدایش 
جریان، واماندگی دینامیکی در ربع های سوم و چهارم رخ داده است. مقطع 
0/85 دو واماندگی دینامیکی ضعیف را در حد فاصل ربع دوم و سوم پیشروی 
تیغه تجربه می کند. مقطع 0/95 با وجود جدایش های گسترده، به دلیل نفوذ 
شدید گردابه  نوک و اثر آن بر روی گردابه  لبه حمله ایجاد شده و همچنین 

جدول 6. قدرت گردابه لبه فرار مقطع 0/778

Table 6. The trailing edge vortex strength of section 0.778

 

 

227/0: قدرت گردابه لبه فرار مقطع 6جدول   
Table 6. The trailing edge vortex strength of section 0.778  

 
mقدرت گردابه لبه فرار) )درجه(زاویه سمت    s2) 

366  53/33 
369  63/33 
330  39/35 
336  03/31 
331  61/31 
330  5/9 
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است.  نشده  دینامیکی  واماندگی  دچار  مقطع  این  در  ایرفویل  کم  ضخامت 
همچنین در این مقطع، تغییرات اندکی در گردش بی بعد ایجاد شده که نشان 
از تغییرات ناچیز ساختارهای گردابه ای شکل گرفته در این مقطع نسبت به 
از  این مطلب می باشد.  کننده  تأیید  نیز  فشار  بوده که ضرایب  مقاطع  سایر 
با توجه به  نتایج تحقیق حاضر می توان جهت طراحی هندسی شکل نوک 
ناحیه خارجی  دینامیکی  واماندگی  بر روی شرایط  آن  از  نفوذ گردابه  اثرات 
تیغه به عنوان عامل محدود کننده حداکثر سرعت مجاز پروازی در بالگردها 

استفاده نمود. 

تشکر و قدردانی 
نگارندگان بر خود لازم می دانند از خانم دکتر کبری قرئلی عضو محترم 
هیئت علمی دانشکده مهندسی مکانیک دانشگاه تهران به خاطر مشاوره در 

انجام این تحقیق مراتب تشکر و قدردانی خود را اعلام نمایند.
 

فهرست علائم - 9

جدول 7. مروری بر جدایش جریان و واماندگی دینامیکی در مقاطع مورد مطالعه

Table 6. Overview of flow separation and dynamic stall occurrence in the studied sections

 

 

 

 مورد مطالعه: مروری بر جدایش جریان و واماندگی دینامیکی در مقاطع 2 جدول
Table 7. Overview of flow separation and dynamic stall occurrence in the studied sections 

 نوع پدیده عامل r/R زاویه سمت )شروع(

 وقوع اولین واماندگی دینامیکی ایضربهواماندگی ناشی از موج  119/0 درجه 38

 واماندگی دینامیکیوقوع دومین  فرارگردابه لبه 119/0 درجه 606

 وقوع سومین واماندگی دینامیکی فرارگردابه لبه 119/0 درجه 366

 وقوع چهارمین واماندگی دینامیکی فرارحمله و لبهگردابه لبه 119/0 درجه 363

 وقوع اولین واماندگی دینامیکی ایضربهواماندگی ناشی از موج  96/0 درجه 63

 وقوع دومین واماندگی دینامیکی حملهگردابه لبه 96/0 درجه 313

 وقوع سومین واماندگی دینامیکی حملهگردابه لبه 96/0 درجه 385

 وقوع اولین واماندگی دینامیکی ایضربهواماندگی ناشی از موج  86/0 درجه 31

 وقوع دومین واماندگی دینامیکی ایضربهواماندگی ناشی از موج  86/0 درجه 36
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