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 چکیده 

ات سازی عددی به شناسایی اثردر این تحقیق با استفاده از شبیه

 و sweep ،sweep-taperپلن فورم نوک بلید بالگرد شامل  رایج شکلسه 

parabolic استال مقطع دینامیک آیرودینامیکی و های بر روی ویژگی

 نزدیک به نوک در حداکثر سرعت رو به جلوی پروازی =0.95r/R شعاعی

(HV با نسبت پیشروری )ده شپرداخته  بلید همراه با نوسان پیچشی 35/0

ایای معادلات ناپ ،سه بعدی سازی میدان جریانشبیه است. به منظور

سازی حجم شده ناویر استوکس با استفاده از روش گسستهگیریمتوسط

 محدود حل شده است. شبکه مورد استفاده از نوع ترکیبی بوده و از

SSTk  مدل  سازی جریان مغشوش بهره گرفته شده برای مدل

 گا تاننکارادوناسا متودولوژی مورد استفاده با نتایج عددی روتور است. 

(C-T) یج نشان برای جریان گذرصوتی به دقت اعتبار سنجی شده که نتا

که  دهدمیتجزیه و تحلیل نتایج نشان  دهنده تطابق مناسب می باشد.

 ژگیشکل نوک بلید اثر قابل توجهی بر روی بارهای ایرودینامیکی و وی

 نوک به طور کلی شکلهای محلی جریان اطراف نوک داشته است. 

parabolic ترمناسبگردابه نوک باعث عملکرد  بهتر با کنترل 

 اورایرودینامیکی و همچنین بهبود شرایط استال دینامیکی لیفت و گشت

 داشته سایر پلن فورم هانسبت  نزدیک به نوک مقطع شعاعیپیچشی 

ر هتبشرایط  علاوه بر آن ضرایب انتگرالی روتور نیز تایید کننده است.

از  parabolicیی ایرودینامیکی پلن فورم با نوک آدینامیک استال و کار

ن پل شکل نوکاز این تحقیق می توان در طراحی  سایر پلن فورم ها دارد.

 در حداکثر سرعت پروازی استفاده نمود. بلید بالگرد فورم

 کینامیبالگرد، د کینامیرودیا ،یعدد یسازهیشب :واژه های کلیدی
 جلوهاستال، حداکثر سرعت رو ب

 

 مقدمه  -1

های فراوانی محیط آیرودینامیکی روتور بالگردها دارای پیچیدگی

در  1پروازیبوده که این مسئله منجر به محدودیت عملکردی پاکت

ها شامل زاویه پیچ متغیر با زمان، بالگردها شده است. این پیچیدگی

پذیری، لایه مرزی ناپایا، حرکت مکانیکی خارج از صفحه تیغه روتور، تراکم

 2شوندگیمعکوسو ناحیه  دینامیک استالجریان، های گسترده جدایش

جلو به دلیل سرعت نسبی دورانی و پرواز باشد. در پرواز روبهجریان می

بالگرد، در نیمی از دوران روتور به دلیل حرکت خلاف جهت تیغه با 

کند بیشتر از سرعت پرواز جریان، سرعت محلی که تیغه روتور تجربه می

                                                 
1 Flight Envelop 
2 Reverse flow 

در نیمه اما شود. شناخته می3روندهباشد. این ناحیه با نام پیشجلو میروبه

و  شده  دیگر، حرکت در جهت جریان باعث کاهش سرعت در این ناحیه

کند کمتر از  سرعت تجربه می در این ناحیه سرعت محلی که تیغه روتور

شناخته  4روندهنام ناحیه پسا در روتور بالگردها بو باشد جلو میپرواز رو به

ایجاد شده بر روی روتور  ایرودینامیکی هایپدیده (1)در شکل .شودمی

 بصورت شماتیک نشان داده شده است.

 
 
در پرواز رو به  پیچیدگی های ایرودینامیکی اطراف روتور بالگرد-1شکل

 .[1] جلو

ای و سیستماتیکی بر روی دینامیک استال ایرفویل نتایج تجربی پایه

و  [3,2] رونده توسط هامنوسان پیچشی در شرایط مشابه با بلید پس

یافته است. نتایج این تحقیقات اطلاعات  انتشار [4]کروسکیمک

گیری این پدیده در اختیار محققان قرار داد اما سودمندی در زمینه شکل

های قابل توجهی با شرایط شرایط واقعی ایرفویل روتور بالگردها تفاوت

 های انجام شده دارد. مقاطع روتور بالگرد تحت تاثیر اثرات سهآزمایش

و  7و جریان عرضی 6، کوپل جریان شعاعی5های نوکبهبعدی نفوذ گردا

بعدی های دوقرار دارد که این اثرات در آزمایش 8القاییجریان همچنین 

شوند. اولین تجزیه و تحلیل دینامیک استال در صورت گرفته دیده نمی

 UH-60 های پروازی بالگردمحیط آیرودینامیکی بالگرد بر اساس آزمایش

دهنده وقوع انجام شده است. نتایج این تحقیق نشان [5]توسط بوزمان

مختلف روی  آزیموسو زوایای مقاطع شعاعی چندین دینامیک استال در 

است  باشد. نکته مهمی در این تحقیق به آن اشاره شدهروتور بالگرد می

                                                 
3 Advancing side 
4 Retreating side 
5 Tip vortex 
6 Radial flow 
7 Yaw flow 
8  Inflow  
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بینی دقیق زمان دینامیک استال است که پیش 1تغییرات سیکل به سیکل

سازد. گاردنر دینامیکی و سایر مراحل را مشکل میرخداد شروع واماندگی 

به بررسی اثرات دوران روتور بر روی واماندگی دینامیکی با  [6]و ریچر

دهنده سازی آنها نشانسازی عددی پرداختند. نتایج شبیه استفاده از شبیه

های دینامیک استال در اثر چرخش نسبت به بال کاهش قدرت گردابه

گیری تجربی و روش با استفاده از اندازه [7]راقو و کومرت. باشدمحدود می

گیری بر روی شکل روندگیمحاسباتی به بررسی اثرات نسبت پیش

رونده پرداختند. در این تحقیق اشاره شد که دینامیک استال بلید پس

گردابه دینامیک استال دارای یک مولفه سرعت قابل توجه در مرکز خود 

بوده که در حال حرکت  2ساختار مارپیچیحضور دهنده باشد که نشانمی

با استفاده از  [8]باشد. لتگوس و همکارانبه سمت ناحیه خارجی بلید می

سازی عددی به بررسی دینامیک استال روتور با نوسان پیچشی شبیه

ع جدایش در ناحیه خارجی روتور دهنده شروها نشانپرداختند. نتایج آن

به واسطه  3گیری گردابه امگادر اثر وجود موج شوک و همچنین شکل

 [9]ریچزباشد. اثرات متقابل گردابه دینامیک استال و گردابه نوک تیغه می

در سرعت متوسط 7Aروتور دینامیک استالهای به بررسی مکانیزم

سازی عددی پرداخته است. پروازی و شرایط تراست بالا توسط شبیه

بررسی این تحقیق نشان از وقوع چندین دینامیک استال در مناطق 

باشد. نتایج این تحقیق نشان داد های مختلف میمختلف روتور با مکانیزم

قسمت داخلی تیغه، از نوع گردابه رونده روتور در که استال در ناحیه پس

حمله و همچنین با وجود جدایش فرار، نزدیک به نوک از نوع گردابه لبهلبه

ناشی موج شوک در نوک، محرک استال در این ناحیه را در اثر برخورد 

به  [10]نوک تولید شده در تیغه قبلی بیان نموده است. وانگ و ژائوگردابه 

بال محدود همراه با  دینامیک استالبعدی بر روی مطالعه عددی اثرات سه

سازی جریان عرضی و همچنین روتور نوسان پیچشی پراختند. نتایج شبیه

 لبه حمله به علت نفوذ گردابه شدن گردابهاز محدود ، نشاننوسانی بال

در حالت دوران روتور، جدایش  علاوه بر آن باشد.نوک در این ناحیه می

یل وجود نیروی کریولیس و جریان شعاعی با تاخیر همراه لایه مرزی به دل

باشد. لتگوس و بوده که نتیجه آن محدود شدن دینامیک استال بلید می

 دینامیک استالسازی عددی به بررسی ده از شبیهبا استفا [11]همکاران

 4در شرایط مانور چرخش با حداکثر سرعت 145Hروتور بالگرد ارباس 

داد که در این مانور، میدان جریان اطراف نشان تحقیقپرداختند. نتایج این 

و جدایش  دینامیک استالهای گسترده و چندین روتور دارای جدایش

با استفاده از  [12]زاده و همکاران حسین .باشدناشی از موج شوک می

دینامیک استال تیغه ایزوله روتور بالگرد در سازی عددی به بررسی شبیه

وجود  تایید کننده. نتایج این تحقیق حداکثر سرعت پروازی پرداختند

شوک در موج های مختلف دینامیک استال شامل جدایش ناشی از مکانیزم

و لبه فرار در ناحیه  حملهرونده و استال ناشی از گردابه لبه ناحیه پیش

رونده روتور دارد. همچنین جریان شعاعی ایجاد شده روی سطح روتور پس

های شکل باعث تضعیف گردابه شده، تولید ورتیسیتهجابجایی  توسط

 .شودمیگرفته روی مقاطع 

                                                 
1 Cycle to cycle variation 
2  Helical structure 
3 Omega vortex 
4 High-Speed Turn 

با وجود اینکه اثر شکل نوک بر روی عملکرد ایرودینامیکی و ایرواکوستیک 

، با این وجود به روتور مورد توجه محققان زیادی در حوزه باگردی بوده

گیری دینامیک استال ندرت به بررسی شکل نوک پلن فورم بر روی شکل

به بررسی دینامیک استال  [14]و مولر [13]شده است. لوتکه  پرداخته

 ERATOشبیه به طراحی پلن فورم  Double sweepبلید با نوک 

سازی عددی به شبیه استفاده از با [15]پرداختند. کافمن و همکاران 

 Double sweepو  parabolicمقایسه ایرودینامیک دو بلید با پلن فورم 

پرداختند. نتایج این تحقیق نشان داد که با وجود مشابهت ضریب تراست 

دو پلن فورم، دارای ساختارهای متفاوتی در شکل گیری دینامیک استال 

د، بیشتر تحقیقات همانطور که در مقدمه هم به آن اشاره ش باشند.می

بر روی ایرودینامیک پلن فورم انجام شده در مورد اثر تغییر شکل نوک 

یی ایرودینامیکی روتور بوده است و آرونده و همچنین کارناحیه پیش

کارهای محدودی بر روی اثر تغییر شکل نوک بر روی دینامیک استال 

مایشگاهی و انجام شده است. اکثر این تحقیقات نیز به دلیل کارهای آز

شده روتور با توجه به محدودیت آزمایشگاهی، عدد  مقیاساندازه بلید 

ها و تعمیم آن رینولدز آنها عموما کوچک بوده که باعث عدم قطعیت یافته

به روتور در مقیاس کامل شده است. بدین منظور در این تحقیق به منظور 

ه عنوان یکی از شناسایی نفوذ گردابه با توجه به اثر تغییر شکل نوک ب

پارامترهای اصلی طراحی پلن فرم بلید در حداکثر سرعت پروازی 

 پرداخته شده است.  همراه با نوسان پیچشی در اسکیل واقعی (HV)5افقی
 وژی متدول-2

 و شرایط پروازی ها پلن فورمشکل  -1-2

لن پ، هندسه سه پلن فورم مورد مطالعه در این تحقیق شامل (2)در شکل

و  sweep(Type A)  ،sweep-taper(Type B)شکل نوک فورم با

arabolic(Type C)p .تمامی پلن فورم ها دارای نشان داده شده است 

متر از مرکز دوران و همچنین دارای ایرفویل مشخص  5/5شعاع 

13008NACA  متر در ناحیه شروع نوک در فاصله شعاعی  33/0با کورد

r/R=0.95  بر اساس  هندسه نوک پلن فورم هاشایان ذکر است،  باشد.می

 ت.رایج مورد استفاده در بالگردها انتخاب شده اس واقعی و طرح های

 
 کل نوک پلن فورم های مورد تحقیقش-2شکل

(  1)جهت اعمال زاویه پیچ نوسانی بلید در هر دور چرخش از رابطه

 .[16]شودمیاستفاده 
(1) 

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

بالا در رابطه
0 6زاویه پیچ اعمال شده توسط کالکتیو،

1c  زاویه پیچ

و  7عرضی
1s بلید است. زاویه پیشروی تیغه روتور یا  8زاویه پیچ طولی

)نیز با 9همان تغییرات زمانی زاویه سمت )t  .نشان داده شده است

زوایای کنترلی پیچ در هر سرعت، از شرایط پایداری دینامیکی هر بالگرد 

                                                 
5 Max horizontal flight speed 
6 Collective pitch 
7 Lateral cyclic pitch 
8 Longitudinal cyclic pitch 
9 Azimuth angle 
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های کنترلی شرایط جریان و ورودی (1)شود. در ادامه درجدولمحاسبه می

 اشاره شده است. روتور  بلید در حداکثر سرعت پروازی  افقی

ثر سرعت مجاز های کنترل تیغه درحداکشرایط جریان و متغیر -1جدول 

 کیلومتر بر ساعت( 227)نات 150 پروازی

 مقدار پارامتر

 65/0 ماخ نوکعدد 

 23/0 عدد ماخ جریان آزاد

 35/0 نسبت پیشروی

 89/13 زاویه پیچ کالکتیو)درجه(

 34/1 زاویه پیچ عرضی)درجه(

 -71/5 )درجه(زاویه پیچ طولی

 3/40 سرعت دورانی)رادیان/ثانیه(

 

رخش در یک سیکل کامل چمتغیر با زمان  کنترلی  اویه پیچز (3)در شکل

 روتور نشان داده شده است.

 
 ه پیچ کنترلی تیغه روتورزاوی-3شکل

 
 معادلات حاکم و روش عددی -2-2

بینی میدان جریان سه بعدی اطراف در این تحقیق به منظور پیش

محدود و  ، با استفاده از  روش حجم35/0در نسبت پیشروی  روتور بالگرد

حل سه بعدی معادلات ناپایای متوسط گیری شده ناویر 

گذرا از ترم سازی جهت گسسته شده است. استفاده  (URANS)استوکس

از  جابجاییگسسته سازی ترم  برایو   1مرتبه دوم عقب گرد ضمنی روش

مدلسازی ترم  برایمرتبه دوم بالادست استفاده شده است. همچنین  روش

SSTk  توربولانسی اغتشاشات از مدل   1 در نظر گرفتنباy   

جهت حل معادلات از الگوریتم فشار شبکه استفاده شده است. تولید در 

 استفاده شده است. 2پایه کوپل

 شرایط مرزیدامنه محاسباتی و  -3-2

ختلف ناحیه م سازی برای دامنه محاسباتی از سهدر این شبیه

( با بلیدای )کپسول دور استفاده شده است. در ابتدا یک فضای استوانه

متر از ریشه به دور بلید ایجاد شده است. این  7/5متر و طول  1شعاع 

با استفاده از اعمال پیچ  (sliding mesh)ناحیه دارای شرایط لغزش

باشد. در مرحله بعدی یک فضای نوسانی توسط مش متحرک می

                                                 
1 Backward 
2 Coupled pressure-based 

ی ایجاد شده که امکان استفاده از شبکه لغزان برای اعمال چرخش ااستوانه

برابر شعاع روتور و دارای  5/2کند. شعاع این استوانه را فراهم می بلید

باشد. در فضای خارجی شعاع روتور در هر دو سمت می 9/0ارتفاعی برابر

برابر شعاع روتور بر استوانه محیط  5نیز یک حجم کروی ساکن با شعاع 

سازی نماید. حجم ده تا اثرات جریان دور دست اطراف روتور را شبیهش

دو تشکیل باشد که این داخلی این کره تا سطح استوانه چرخان داخلی می

درستی از یک حجم به حجم دیگر داده تا اطلاعات را به 3سطح مشترک

شبکه اعمال شده است.  4نیز شرط عدم لغزش بلیدانتقال دهد. روی 

بوده و با استفاده از روش  5ه در قسمت کپسول از نوع ترکیبیشدتولید

تولید شده است. با استفاده از  7شده دلانیو الگوریتم اصلاح 6ایچند ناحیه

 این روش شبکه روی سطح پلن فورم بلید و لایه مرزی دارای مش منظم

 ( و از لایه مرزی تا سطح کپسول مش نامظمHexahedronشش وجهی)

باشد. استفاده از ( می Tetra/mixedالمان های چهار وجهی )از ترکیب 

به شبکه روی  8دینامیک استالاین روش بر مبنای حساسیت پدیده شروع 

سطح و همچنین کاهش تعداد شبکه مورد نیاز با توجه به محدودیت منابع 

محاسباتی انتخاب شده است. شبکه در  ناحیه استوانه چرخان و فضای 

ز نوع نامنظم و تولید شده است و در داخل حلگر به خارجی دوردست ا

ها اند. در تمامی مرزها سعی شده است تا اندازه مششده 9ضمیمه یکدیگر

 در دو سمت با یکدیگر مشابه باشند. شبکه مورد استفاده در پلن فورم

parabolic (نشان داده شده است.4در شکل )  شبکه تولید شده برای دو

 باشد.پلن فورم نشان داده شده می مشابه پلن فورم دیگر کاملا
 

 

 
)بالا( و روی سطح شبکه تولید شده در مناطق محاسباتی-4شکل

 بلید)پایین(

های شبکه پلن منظور بررسی استقلال نتایج حل از تعداد سلولبه

های ایجادشده در ، آنالیز استقلال از شبکه مطابق با شبکهparabolicفورم 

است. جهت بررسی کمی اختلاف سه شبکه  شده، انجام (2)جدول

                                                 
3   Interface 
4  No slip condition 
5  Hybrid mesh 
6   Multizone method 
7   Modified Delaunay 
8   Dynamic stall onset 
9   Append 

https://www.google.com/search?rlz=1C1GGRV_enIR752IR752&sxsrf=ALeKk01BU0zGvi9m9C0ksAIMpVFGQ68ggg:1617086676148&q=Modified+Delaunay&spell=1&sa=X&ved=2ahUKEwi2-puntdfvAhUr6XMBHUZsC54QkeECKAB6BAgBEDA


 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 4صفحه: 

 
 تولیدشده، از تعریف متوسط ضریب لیفت روتور بلید استفاده شده است.

، از شبکه 3Gو  2Gجهت انجام این تحقیق با توجه به اختلاف ناچیز شبکه 

 استفاده شده است. 2Gبا تعداد المان کمتر 

 
 دههای تولیدشمشخصات شبکه -2جدول

 متوسط ضریب برآ تیغه هامانتعداد کل ال شبکه

(1G) 3174945 175889/0 

(2G) 7812561 190507/0 

(3G) 14105363 194453/0 

 

 اعتبار سنجی-3

برای روتور  1981انگ در سال ت-داده های تجربی روتور کارادونا

و  NACA0012صلب با دو بلید مستطیلی بدون پیچشی با مقطع ثابت 

ف و در زوایای کالکتیو مختل 6ت منظری متر با نسب 143/1شعاع روتور 

، [17]شدهاندازه گیری  ذرصوتگطیف وسیعی از اعداد ماخ نوک از جمله 

تفاده اس که تا کنون به عنوان یکی از معروف ترین نتایج آزمایشگاهی مورد

د مورسنجی کارهای عددی در این زمینه  بسیاری از محققان برای صحت

و داستفاده قرار گرفته است. در این بخش از تحقیق ضریب فشار برای 

دد ماخ برای پرواز هاور ترانسونیک با ع r/R=0.89و   r/R=0.8بعدشعاع بی

شان ( ن5ودر شکل) درجه محاسبه شده 8و زاویه پیچ کالکتیو  877/0نوک 

 است. داده شده

 

  
 اور با نتایج تجربی و عددیواز همقایسه ضریب فشار سطح در پر -5شکل

در  [18]سازی عددی مربوط به لیخوعلاوه بر آن ضریب فشار با شبیه

ج که نتای شرایط مشابه پروازی جهت مقایسه روش عددی نیز مقایسه شده است

 .نشان دهنده تطابق مناسب می باشد

 تحلیل نتایج-4

ه با توجه به افزایش عدد ماخ در مقاطع نزدیک به نوک در ناحی

در  های نازکدهند که از ایرفویلرونده، اکثر طراحان روتور ترجیح میپیش

ارای دنازک  هاییرفویلاطع استفاده نمایند. هر چند که استفاده از ااین مق

 وبی برامطلتواند اثرات نرونده روتور هستند، اما میمزایایی در ناحیه پیش

با توجه  رونده روتور ایجاد نمایند.روی شرایط ایرودینامیکی در ناحیه پس

ه بنزدیک  گردابه نوک بر روی سطح بلید در ناحیه خارجینفوذ به اثر 

 باشد. درمی تر، این مقطع دارای رفتاری متفاوت از مقاطع داخلینوک

ی میکن فورم نوک بر روی شرایط ایرودیناادامه به بررسی تغییر شکل پل

توزیع ضریب فشار بر روی  (6)در شکل این مقطع پرداخته شده است.

رونده و سه در ناحیه پیش 170و  150، 120مقطع در سه زاویه آزیموس 

 نشان داده شده است.در ناحیه پس رونده  340و  315، 300زاویه 

 

  

  

  
یش فشار در زوایای منتخب در ناحیه پتوزیع ضریب مقایسه  -6شکل

 رونده)سمت راست(رونده)سمت چپ( و ناحیه پس

شود، با پیشروی روتور در ناحیه طور که در این شکل مشاهده میهمان

مکان حمله اضافه شده و در لبه 1مقدار مکش، )سمت چپ(روندهپیش

فشار ضرایب  در این ناحیه، حمله حرکت کرده است.به سمت لبه نیز شوک

*)بحرانی

P
C) سطح  روی مافوق صوت شدنبه عنوان معیاری از  نیز

ناحیه ایب فشار ضرکه در  گونههمان نشان داده شده است. ایرفویل

تری را نسبت به شوک ضعیف Bنوع  پلن فورم ،شودمی رونده دیدهپیش

 نامطلوب رکه اثر آن افزایش کمتر فشا تجربه نموده استسایر پلن فورم ها 

باشد. از طرفی نیروی لیفت بیشتر می تولید بر روی سطح بالایی ایرفویل و

شود، مولفه مماسی رونده که مقطع روتور دچار شوک نمیدر ناحیه پس

 و به دلیل [16]تر بودهاز بقیه کم Bپلن فورم در  بلیدسرعت بر نوک 

یه کمتر فشار موضعی روی سطح ایرفویل، نیروی لیفت در این ناح افزایش

در  (r/R=0.95) نتایج نیرویی این مقطع باشد.از دو پلن نوک دیگر می

 نشان داده شده است. (7)شکل

 

                                                 
1 suction 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 5صفحه: 

 

 

 
مقطع  ین()پایو گشتاور پیچشی )بالا(مقایسه ضرایب لیفت-7شکل

 r/R=0.95شعاعی 

 

 1ربع اولشروع حرکت در  در، شودیده مید (7)همانطور که شکل

 19م نوک دو افزایش در زوایای آزیموس ضریب لیفت برای هر سه پلن فر

هر سه پلن فورم دچار استال  بعد ایو لحظه دهدرا نشان می درجه 42و 

آزیموس زاویه در این دو  پلن فورم ها. شرایط اندپذیری شدهناشی از تراکم

 و افزایش سرعت مماسی (pitch-down) همراه با کاهش زاویه پیچ

(sin
T

U r U 


 ) ه آن افزایش شتاب سیال روی بوده که نتیج

آزیموس اثر هر سه پلن فرم نوک زاویه در این دو  باشد.این مقطع می

باشد. باعث ایجاد رفتاری مشابه با حداکثر مقدار ضریب لیفت متفاوت می

و در قله  05/1دارای حداکثر عدد ماخ  )peak  st1(قله اولدر Aپلن فرم 

ضریب  باشد.می 21/1برابر  Cرم حداکثر عدد ماخ پلن ف )peak nd2(دوم 

و  9گشتاور پیچشی نیز در هر سه نوع پلن فرم نوک در زوایای آزیموس 

دچار استال شده است. حداکثر ضریب پیش از ضریب لیفت درجه  34

در این ناحیه از دو پلن فرم  C نوع پلن فرم رو به بالای گشتاور پیچشی

، درجه 217در آزیموس  رخش روتورچدر ادامه  باشد.دیگر بیشتر می

 245زیموس زاویه آدچار افت شدیدی شده که تا  Bضریب لیفت پلن فرم 

دیده این افت شدید در دو پلن فورم نوک دیگر  درجه ادامه یافته است.

و رفتار آنها در این محدوده همراه با افت تدریجی ضریب لیفت  شودنمی

شود که با مراجعه به نمودار ضریب گشتاور پیچشی مشخص می باشد.می

 ،شده شدیدینسبتا  درجه دچار استال 253زاویه آزیموس  در Bلن فرم پ

گشتاور در ضریب ستال ااین در حالی است که در دو پلن فورم دیگر 

در استال  دانیممانطور که میه .خ نداده استر پیچشی در این محدوده

باشد که های شدید در مقطع میبا لرزشضریب گشتاور پیچشی همراه 

                                                 
1 1st Quadrant 

ضریب  شود.روتور بالگرد محسوب میایرفویل  طراحی در نامطلوبینکنه 

درجه  260در زاویه آزیموس ،لیفت این پلن فورم نیز پس از اندکی بازیابی

ایجاد دچار استال خفیفی شده است که این رفتار در دو پلن فورم دیگر 

کاهش ضریب لیفت در پلن  بعد جه بهدر 240از زاویه آزیموس .نشده است

که در  همانطورباشد. فرم دیگر قابل توجه مینسبت به دو پلن  Bفرم 

کاهش  (،6)شکلدشمشاهده نیز ضریب فشار این مقطع توزیع  هاینمودار

نسبت به  Bاختلاف ضریب فشار سطح بالایی و پایینی ایرفویل در پلن فرم 

 که نتیجه آن کاهش ضریب لیفت این ودهبدو پلن فرم دیگر قابل توجه 

توزیع ضریب ر کانتو مقایسه (8)در شکل. دباشمی B پلن فورم ر دمقطع 

 300 آزیموس اییادر زاو فویل به همراه خطوط جریانرروی سطح ایفشار 

این همانطور که  نشان داده شده است. روندهدر ناحیه پس درجه 340و 

( تمام سطح ایرفویل را DSVگردابه دینامیک استال) است شکل مشخص

در هر ر انتهای ایرفویل دنیز ( TEV)در برگرفته و گردابه کوچک لبه فرار

و  دینامیک استالگیری گردابه با وجود شکل باشد.متصل میفورم  پلنسه 

رونده روتور، به دلیل ناحیه پسای زوایدر اکثر  جریان های گستردهجدایش

دینامیک ، گردابه در این مقطع (TV)ناشی از نفوذ گردابه نوکاثرات 

 بر روی سطح متصلهمچنان و  شکل گرفته به شدت ضعیف شده استال

و دینامیک  هیچ گونه بازیابی در ضریب لیفت به همین دلیلو ماندمی

در این  نآلاوه بر عایجاد نشده است.  حرکت روتور ربع چهارم در استال

و هیچ گونه گرادیان  یب فشار مسطح بودهاسطح بالای نمودار ضر ، ناحیه

روی مقطع در هیچ کدام از پلن فورم ها ایجاد قابل توجهی  فشار نامطلوب

 (.6)شکلنشده است

مربوط  نسبت به دو پلن فرم دیگر در کانتور B پلن فرمنکته دیگری که در 

ناحیه کم فشار در نزدیکی لبه بیشتر ، تمرکز مشخص استضریب فشار  به

به سمت انتهای ایرفویل و  که باعث جابجایی مرکز فشار باشدمیفرار 

. این درحالی شده است 2رو به پایین در ضریب گشتاور پیچشی افزایش

بسیار یکنواخت تر از توزیع توزیع فشار  Aدر مقطع پلن فورم  است که

دارهای فشار در دو پلن فرم دیگر بوده است که باعث یکنواختی نمو ضریب

  .یب لیفت و گشتاور پیچشی این مقطع شده استاضر

    
oψ =340 

oψ =300 
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 درو  r/R=0.95با خطوط جریان مقطع کانتور ضریب فشار همراه  -7شکل

 درجه340 و  300زوایای آزیموس 

                                                 
2 Nose down pitching moment 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 6صفحه: 

 
توان نظر جامعی در مورد مقطع نمی یکهر چند با تحلیل تنها 

انتخاب شکل نوک بلید پیشنهاد داد، با این حال شناسایی اثرات نفوذ 

گاهی مناسبی به طراحان در این مورد ارائه نماید. با این آتواند گردابه می

نیز همچنان به عنوان پارامتر کلیدی  ایرودینامیکی ضرایب وجود متوسط

آید. در ادامه ها در سرعت های مختلف به حساب میدر طراحی پلن فرم

با هر سه پلن فرم در شرایط در طراحی روتور چند ضریب متوسط اثر گذار 

ارائه شده است. همانطور که  (3)در جدولافقی  روازپحداکثر سرعت 

پارامتری مهم در انتخاب  1(FOMشایستگی) ز هاور پارامتردانیم در پروامی

آید، اما در پرواز کروز یکی از پارامترهای شکل نوک بلید به حساب می

کند، نسبت لیفت به درگ یی ایرودینامیکی را مشخص میآمهم که کار

 شود.تعریف می (2باشد که بصورت رابطه )معادل روتور می

(2) 
L

Q

D

L C

CD
C







 

فوق،در رابطه 
Q

C ضریب گشتاور روتور و نسبت پیشروی 

( / )U R


 که نشان ضریب بار پره همچنین پارامتر مهم باشد.میروتور 

بر اساس رابطه زیر  باشدیممحدودیت دینامیک استال روتور  دهنده

 شود.محاسبه می
 

(3) 
2

( )
( ) ( )

T

b b

C T A T

A R A A R  
 

 
 

)روتور سالیدیتی تراست روتور، T،(3)در رابطه / )
b

A A،  سرعت

چرخشی روتور،
b

A و مساحت بلیدA  روتور می باشد.دیسک مساحت 

ابه این مقادیر برای سه پلن فرم نوک در شرایط کاملا مش( 3)در جدول

 شده است. و ارائه پروازی با هم مقایسه

 
 مقایسه ضرایب انتگرالی روتور -3جدول

parabolic(C) sweep-taper(B) sweep(A) پارامتر 

09477/0* 08898/0 08878/0 /
T

C  

34063/29 7671/29* 3753/28 /L D 

 

پره  مشخص است، ضریب بار (3)شده در جدول ارائهاعداد  زهمانطور که ا

 Bنوع  بیشتر از %1/6و  Aنوع از بیشتر  %3/6حدودا  Cنوع پلن فورم برای 

یک امینددر شرایط پلن نوع این ریفت بالاتر ظکه نشان دهنده  باشدمی

لن پ، در مقایسه نسبت لیفت به درگ روتور با این حال باشد.می استال

ن فورم تر ایرودینامیکی نسبت به پلیی مناسبآدارای کار Cو   Bفورم های

A یی ایرودینامیکی پلن فورم آکارحداکثر اختلاف  باشند.میB ن فورم با پل

A   شد.بامی %5حدود  

 

 گیرینتیجه-5

سازی عددی به حل جریان در این تحقیق با استفاده از شبیه

 با سه شکل نوک متداول ناپایای سه بعدی اطراف روتور بالگردپیچیده و 

  parabolicو sweep، sweep-taper  بالگرد از نوع روتور در طراحی

ترین نزدیکدر  جهت شناسایی شرایط ایرودینامیکی و دینامیک استال

نسبت  و در حداکثر سرعت پرواز افقی (r/R=0.95) به نوک قطعم

                                                 
1 Figure of merit 

نتایج مهم کسب شده در این تحقیق . ه استپرداخته شد 35/0پیشروی 

 شامل موارد زیر است.

استال ناشی از تراکم پذیری در هر سه پلن فورم در زوایای  -1

 نزدیک به هم اتقاق افتاده است. آزیموس

ک ضعیف تر بودن شوک ایجاد شده در پلن فورم با نوبه دلیل  -2

sweep-taper ع این پلن فورم در ناحیه ، شرایط ایرودینامیکی مقط

در  باشد، با این حالسایر پلن فورم ها میاز تر رونده مناسبپیش

 ست.از دو پلن فورم دیگر ا تردارای عملکرد ضعیفرونده ناحیه پس

رونده ایرفویل ه پسدر ناحی sweep-taperپلن فورم در تنها  -3

 گشتاور پیچشی شده است.دچار استال در لیفت و 

و  یضرایب ایرودینامیکمناسب ترین شکل پلن فورم با توجه به  -4

 باشد.می parabolicدر این مقطع،  دینامیک استال

ار ببا مقایسه ضرایب انتگرالی برای روتور مشخص گردید ضریب  -5

نوک  با رایط استال دینامیکی برای پلن فورمپره به عنوان نماینده ش

parabolic .مناسب تر از دو پلن فورم دیگر می باشد 

و  sweep-taperیی ایرودینامیکی روتور با پلن فورم های آکار-6

parabolic  ک از پلن فورم با نو ناسب ترمباشند و میهم  شابهم

sweep .می باشند 

،  parabolicن فورم با نوک نتخاب پلاتوان نتیجه گرفت که می -7

 انتخاب مناسب تری برای این سرعت پروازی می باشد.
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