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Modification of Boeing-Vertol Dynamic Stall Model 
Considering flow Unstesdy Effects
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Among semi-empirical dynamic stall models, the boeing-vertol model uses relatively few 
dependent parameters determined from experimental data. Despite its simple formulation and 
appropriate performance, the model does not precisely predict aerodynamic lift and moment 
coefficients in some geometric angles of attack. Moreover, unsteady effects of flow sequences 
in downstream of the cross section have not been included in the model similar to most of 
the dynamic stall models. In order to increasing the precision of the aerodynamic coefficients, 
modification and development of the boeing-vertol model is the main goal of this research witj 
considering the unsteady wake effects of flow sequences. Hence, unsteady aerodynamic theory 
based on Wagner function was used to consider the unsteady wake effects and to introduce 
an effective angle of attack including airfoil degrees of freedom and their derivatives for 
both bending and pitching oscillations. The aerodynamic lift coefficient of the Boeing-Vertol 
model was improved by using the introduced effective angle of attack and flow apparent mass 
effects. Also, a new pitching moment coefficient is introduced and is replaced in the model. 
The introduced aerodynamic coefficients are validated and verified by experimental data and 
also compared with the original model. The obtained results represnt the correction of the lift 
coefficient in linear region of the static lift curve, improvement of maximum lift coefficient, 
corresponding angle of attack and improvement of moment coefficient in boeing-vertol model. 
Also, the results show that the proposed formulation enhances the boeing vertol model to 
predict moment coefficient in dynamic condition. In addition, a parametric study is conducted 
to investigate the effects of reduced frequency on effective angle of attack and it is shown that 
while reduced frequency increases to 0.36, unsteady wake effects on effective angle of attack of 
an airfoil reach to its maximum value. Moreover, for reduced frequencies upper than 0.1, pitch 
axis location changes the characteristics of the effective angle of attack of the airfoil caused by 
unsteady effects of flow sequences.  
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  دهیچک

از تعداد پارامتر ورتل  -بوئینگموجود، مدل  تجربی نیمههای  در میان مدل
. این مدل برخلاف روابط کند میهای تجربی کمتری استفاده  وابسته به آزمایش

ساده و عملکرد مناسب، ضرایب آیرودینامیکی برآ و گشتاور پیچشی مقطع را در 
کند. این در حالی است که  بینی نمی برخی از زوایای حمله با دقت لازم پیش

جریان در  های بی، آثار ناپایای ناشی از دنبالهتجر های نمیه مشابه با اکثر مدل
منظور افزایش دقت ضرایب آیرودینامیکی  گیرد. به نیز در نظر نمی پشت مقطع را

با ورتل  - بوئینگمدل، هدف اصلی مقاله حاضر تصحیح و توسعه مدل 
است. در همین راستا با استفاده از  جریان های دنبالهدرنظرگرفتن آثار ناپایای 

وسیله معرفی  آیرودینامیک ناپایا براساس تابع وگنر، آثار ناپایای مذکور بهتئوری 
همراه  مؤثر جدید شامل درجات آزادی خمش و پیچش مقطع به حملهیک زاویه 

 شده معرفیحمله مؤثر  زاویهکمک  به. سپس شوند میمشتقاتشان در نظر گرفته 
شود. در ادامه با  میظاهری جریان ضریب برای مدل اصلاح  جرمو همچنین آثار 

لازم، ضریب گشتاور پیچشی جدید و متفاوتی برای مدل  های بررسیانجام 
شود. در نهایت صحت ضرایب  پیشنهاد و جایگزین میورتل  -بوئینگ

های تجربی موجود، تایید  شده در مقایسه با نتایج آزمایش معرفیآیرودینامیکی 
ای مدل پیشنهادی در مقایسه ه و تفاوت شود میو مدل پیشنهادی اعتبارسنجی 

 از حاکی آمده دست بهشود. نتایج  ورتل نمایش داده می با مدل اصلی بوئینگ
اصلاح ضریب نیروی برآ در ناحیه خطی منحنی برآ، بهبود مقدار ضریب بیشینه 

. استورتل  -بوئینگحمله متناظر آن و ارتقا ضریب گشتاور در مدل  برآ و زاویه
حمله مؤثر  زاویهروی  یافته کاهشدر این مقاله همچنین اثر تغییرات فرکانس 

 تا افتهی کاهش فرکانس شیافزا با شود یم مشاهدهصورت پارامتری بررسی و  به
 به مقطع مؤثر حمله زاویه مقدار یرو انیجر یها دنباله یایناپا آثار، ٣٦/٠ مقدار
 تیموقع رییتغ شود می ملاحظه نیهمچن. دنرس یم خود مقدار نیشتریب

 زاویه مشخصات، ١/٠ از تر بزرگ افتهی کاهش های فرکانس در مقطع چیمحورپ
  .داد خواهد تغییر را جریان های دنباله یایناپا آثار از یناش مؤثر حمله
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  مقدمه
سازی جریان هوا حول  پدیده واماندگی یکی از مباحث مهم در شبیه

های چرخان نظیر پره  پرهیا  های با نسبت منظری بالا مقاطع بال
رود. عامل اصلی بروز این  می شمار بهبالگرد و پره توربین بادی 

باشد که منجر به رفتارهای  پدیده جدایش جریان از روی مقطع می
 شود.  غیرخطی در تولید نیروهای آیرودینامیکی می

 یبرآ تابع یروین کوچکحمله  یایبا فرض شرایط استاتیکی، در زوا
 یه حمله، الگویاز زاو یمقدار حد یکه حمله است. در یاز زاو یخط
ه کرسد  یمم مقدار خود میزکبرآ به ما یرویرده و نکر ییتغ انیجر

رد کمم به شدت افت خواهد یزکن مقدار مایه حمله، ایش زاویبا افزا
  شود.  گفته می یکیاستات یده واماندگیپد که به آن

انجامد تا اینکه الگوی  در شرایط دینامیکی، مدتی به طول می
اساس نتایج ود. بروی جریان استاتیکی نزدیک شجریان به الگ
املاً به مقطع کان یه جرک یطیبرآ در شرا یرویزان نیتجربی، م

ه حمله یاهش زاوکمتر و با که حمله یش زاویده است با افزایچسب

ه کشود  یاست. همچنین مشاهده م یکیشتر از حالت شبه استاتیب
ه حمله به یاهش زاوکحمله بزرگ مقدار نیروی برآ در فاز  یایدر زوا
ن در یه حمله است. بنابرایش زاویمتر از فاز افزاک یقابل توجهمقدار 
 یها یه حمله شاهد منحنیاهش زاوکا یش یدر افزا یکینامیحالت د
م که چنین یزاویه حمله هستبرحسب  از ضریب نیروی برآ یمتفاوت

رفتار مشابهی نیز در ضریب گشتاور پیچشی مقطع مشاهده 
ضرایب  یکینامیاتیکی و دهای است یمنحن ۱. در شکل [1]شود می

مراحل  وشده  دادهنمونه نشان طور  به نیرو و گشتاور آیرودینامیکی
 یگذار شماره نمونهصورت  به یکینامید یواماندگ دهیرخداد پد

  . است شده
  

 
   [1]ضرایب نیرویی در شرایط استاتیکی و دینامیکی )۱ شکل

  
 پدیده گیری شکل چگونگی و بررسی به مختلفی مراجع تاکنون
. [4-2]اند پرداخته آن بر مؤثر عوامل و توسعه دینامیکی، واماندگی

 دینامیکی یواماندگ شرایط در NACA0015 مقطع به مربوط CFD محاسبات نتایج به توان می مسئله فیزیک بررسیمنظور  به اما
 نقاط کهطوری  به کرد اشاره است، شده داده نشان ۲ شکل در که

 براساس. باشند می جریان مشخصات از توصیفی شده داده نشان
 جریان جدایش اول، مرحله در حمله زاویه افزایش با ،۲ و ۱ اشکال

 حرکت بین زمانی تأخیر خاطر به و گردد می آغاز مقطع فرار لبه از
 زاویه مقطع کوتاهی مدت برای آن، روی فشار توزیع تغییر و مقطع
. بیند می خود مقابل در موجود حمله زاویه به نسبت کمتری حمله
 حس مقطع توسط آنیصورت  به ایجادشده جدایش بنابراین

 واماندگی حمله زاویه از پس تا برآ نیروی همچنان و شود ینم
 در جدایش ،۲ مرحله در سپس. اشدب می افزایش حال در استاتیکی

 حال در های گردابه آن دنبال به و) الف - ۲ شکل( آغاز حمله لبه
 و القایی برآی نیروی تولید باعث حمله، لبه در موجود گیری شکل
  . شوند می مقطع کل برآی نیروی افزایش

 از پس حمله لبه در جادشدهیا های گردابه ،۳ و ۲ مراحل بین در
 و کنند می حرکت فرار لبه سمت به و شده جدا حمله لبه از تجمیع

. دهند می حرکت فرار لبه سمت به را مقطع فشار مرکز خود حرکت با
 و یریگ شکل درحال نیز فرار لبه های گردابه که است درحالی این

 رسیدن با ،۳ مرحله در). ج و ب -۲ شکل( هستند شدن انباشته
 مقطع، از ها گردابه تمامی ترک و فرار لبه به حمله لبه های گردابه
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 دچار مقطع و) د - ۲ شکل( شود می جدا کاملاً  مقطع روی از جریان
 برآی نیروی در یریگ چشم افت به منجر و شده دینامیکی واماندگی

 ۴ مرحله به مقطع وضعیت حمله، زاویه شدن کم با. شد خواهد آن
 سمت از مقطع به چسبیدن به شروع جریان مرحله این در و رسیده
کلی نیروی برآی به تأخیر  طور به. کند یم فرار لبه طرف به حمله لبه

مقطع چسبیده است، حرکت به  افتاده در شرایطی که جریان کاملاً 
های لبه  نقطه جدایش و جدایش لبه حمله، تداخل دینامیکی گردابه

پیوسته یک مدل بارگذاری هستند  هم حمله و لبه فرار، خواص به
 یافتد و یک مدل واماندگ دینامیکی اتفاق می یکه در آن واماندگ

های  های مختلف و دامنه ها را در فرکانس دینامیکی باید این پدیده
  .[2]ندکسازی  مدل نوسانی متفاوت

  

 
 یدر شرایط واماندگ NACA-0015توصیف جریان حول مقطع  )۲شکل 

مع ب) تج ،لبه حمله . الف) شروع جدایشCFDدینامیکی براساس محاسبات 
لبه  یها گردابهلبه حمله و تجمع  یها گردابهشدن ج) جدا ،گردابه ها در لبه حمله

  .[2]لبه حمله یها گردابهلبه فرار و از بین رفتن  یها گردابهشدن د) جدا ،فرار

  
ت و روابط پدیده واماندگی، محققان معادلاسازی  مدل در زمینه

ترکیبی از وسیله  به [5 ,1] بدوس و لیشمن. اند نمودهمختلفی را ارائه 
جریان با یک نمایش تقریبی از ایجاد جدایش و اثرات تأخیری 
این مدل در اصل . ردندک سازی مدلدینامیکی را  یاثرات آن واماندگ

نا شده است و در برگیرنده براساس دینامیک رتور بالگرد ب
باشد. در عوض  از معادلات دیفرانسیل مرتبه اول می یا مجموعه
 را یمیک واماندگبا حذف آثار گذرای جریان چسبیده، دینا [6]اوی
یک میزان چسبندگی استاتیکی معادل از طریق یک رابطه وسیله  به

در آزمایشگاه ملی  [7]و همکاران هانسنساده مدل کرد.  یابی درون
جریان و  یریپذ تراکمدر دانمارک با حذف اثرات  (Riso)ریزو 

تری ارائه  ، مدل سادهبدوس -شمنیلجدایش لبه حمله در مدل 
، اویمشابه با رابطه  یابی درونبا استفاده از یک رابطه آنها  نمودند.

به مدل خود در تمام محدوده حرکت زاویه حمله اعتبار بخشیدند. 
 را در قسمت لیشمن -بدوسمعادلات مدل  [8]ژائوو  وانگ
های لبه فرار اصلاح و دقت مدل را پس از وقوع  گردابهسازی  مدل

ه جریان درحال چسبیدن به واماندگی دینامیکی یعنی زمانی ک
  باشد، بهبود و توسعه دادند. مقطع می

گرفتن آثار و همگی با درنظر ریزوو  اوی، لیشمن - بدوسهای  مدل
پردازند این  ندگی دینامیکی میواماسازی  مدل شرایط جریان به

که به مدل  [9]پیتوتو  ترنتوسط  شده ارائهحالی است که مدل در
بدون توجه به چگونگی تولید  معروف است، (ONERA) اونرا

سازی  مدل های فیزیکی پدیده مذکور و از طریق مکانیزم
واماندگی سازی  مدل های استاتیکی مقطع، به های منحنی مشخصه

وسیله  به دینامیکی پرداخته است. در این مدل ضرایب نیرویی
شوند. این مدل نیز  معادلات دیفرانسیل مرتبه اول و دوم بیان می

های تجربی توسط  تطابق بهتر با نتایج آزمایشمنظور  به در ادامه
  .[10]مورد بررسی و اصلاح قرار گرفت پیتوت

 یبراساس رابطه بین زاویه واماندگ [11]تارزانیناز سوی دیگر، 
و  گراساستاتیکی که توسط  یدینامیکی و زاویه واماندگ

ورتل  - بوئینگارائه شده بود، مدلی به نام مدل  [12]سیهر (Boeing-Vertol)  پیشنهاد کرد. در این مدل زوایه حمله
شود  تعیین می هریسو  گراسدینامیکی براساس رابطه پیشنهادی 

های استاتیکی و به  داده یابی درونسپس ضرایب نیرویی توسط 
آیند. پس از این فعالیت،  می دست بهکمک معادلات جبری 

منظور  به یتجرب مهینبا ارائه یک روش محاسباتی  [13]گورمونت
های معادلات  محاسبه زاویه حمله دینامیکی و حذف برخی از ترم

، مدل جدیدی ارائه و به کمک نتایج تجربی به ورتل -بوئینگمدل 
ادامه  مدل خود در تمام محدوده زاویه حمله اعتبار بخشید. در

های  گرفتن ساختار توربینبا درنظر [15]ویو پاراسکیو  [14]استریکلندز
بادی عمودی و اتخاذ یک سری فرضیات مربوط به این نوع از 

را  گورمونتتوسط  شده یمعرفها، زاویه حمله دینامیکی  توربین
مربوط به توربین باد  یکاربردهادر  شده اصلاحتصحیح و از مدل 

  عمودی استفاده کردند.
تعیین نیروهای وارد گرهای ناویراستوکس جهت  استفاده از تحلیل

 باشد. اما دینامیکی نیز ممکن می یبر مقاطع در حالت واماندگ
 گرها، استفاده از های محاسباتی بالای این محاسبه هزینه خاطر به

 از رسد. برخی نمی نظر بهممکن  یکاربردهای عملمنظور  بهآنها 
 های مدل از حاصل نتایج مقایسه و بررسی به نیز محققان
 در محاسباتی سیالات دینامیک یها روش و تجربی نیمه
 معایب و مزایا و اند پرداخته دینامیکی واماندگی پدیده سازی شبیه
. [17 ,16]اند نموده ارائهآنها  یریکارگ به در را ها روش این از هریک

باید توجه نمود که اختلاف بیشتر بین نتایج عددی و تجربی در حد 
گرهای ناویراستوکس  مذکور نسبت به تحلیلتجربی  نیمههای  مدل

به  یتجرب مهینهای  رسد. از سوی دیگر هدف مدل می نظر بهمنطقی 
سازی  مدل کشیدن هر تغییری در بارگذاری نیست، بلکهتصویر

  حل سریع و کارآمد است.  یک راه لهیوس بهمشخصات اصلی 
وابستگی آنها به نتایج تجربی تجربی  نیمههای  مشکل اصلی مدل

جهت تعیین برخی از پارامترها و نیز تعیین مقادیر ضرایب شبه 
های همپوشانی منحنی  روشیا  یابی دروناستاتیکی با استفاده از  (Curve fitting)  است. همچنین با توجه به مفهوم واماندگی و

 های واماندگی ارتباط آن با جدایش جریان حول مقطع، اکثر مدل
ضرایب سازی  مدل تنها با توجه به الگوی جریان پیرامون مقطع به

های جریان  پردازند و آثار ناپایای ناشی از دنباله آیرودینامیکی می
  گیرند. در پشت مقطع را درنظر نمی

 - بوئینگهای موجود، مدل واماندگی دینامیکی  در میان مدل
که برای  چرا کمترین وابستگی را به نتایج تجربی دارد، [11]ورتل

استفاده از این مدل نیازمند تعیین تنها دو پارامتر از طریق آزمایش 
و تست داریم و درصورتی که مقدار این پارامترها برای مقطع 

مقدار  [18 ,15]مرجع موجودبراساس توان  موردنظر موجود نباشد می
ورتل  - بوئینگهای مدل  ها را محاسبه نمود. یکی دیگر از ویژگیآن

باشد. اما  سادگی معادلات آن و نیز سهولت در امر استفاده از آن می
از طرف دیگر خواهیم دید که در شرایط دینامیکی مدل مذکور در 

୐ܥ قسمت خطی منحنی − α  و نیز ناحیه غیرخطی منحنی ெܥ − α کند، لذا  بینی نمی ضرایب آیرودینامیکی را پیش یدرست به
از قبیل ورتل  -بوئینگمدل  فرد منحصربه یها یژگیوبا توجه به 

وابستگی اندک آن به پارامترهای تجربی، سادگی روابط و سهولت 
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مدل در امر کاربرد آن، هدف فعالیت حاضر از یک سو اصلاح و 
گرفتن آثار ناپایای د مدل مذکور و از سوی دیگر درنظربهبو
در  ژهیو هبارتقاء عملکرد مدل  منظور بههای جریان در مدل  دنباله

  باشد. زمانی که جریان به مقطع چسبیده است، می
  
  ورتل - بوئینگمدل واماندگی دینامیکی  - ۲

از رابطه موجود بین زاویه ورتل  - بوئینگ، مدل ۳شکل براساس 
در  (ௗ௦ߙ)دینامیکی  یوزاویه واماندگ (௦ߙ)استاتیکی  یواماندگ

صورت  به کند. این رابطه استفاده می (α)حمله تمام محدوده زاویه 
  :[12]زیر است

)۱( ௗ௦ߙ  − ௦ߙ = ሶ2ܷߙଵඨܿܣ
سرعت جریان هوای آزاد است. بنابراین  Uوتر مقطع و  cکه در آن 

سمت راست وسیله  به در حالت کلی زاویه حمله دینامیکی باید
این صورت زاویه حمله دینامیکی  )، به تأخیر افتد. در۱( رابطه   شود: زیر تعریف میصورت  به (ௗߙ)

)۲( ௗߙ  = ߙ − ሶ2ܷߙଵඨܿܣ ሶߙ|ሶߙ | 
های تجربی است  پارامتر ثابت وابسته به آزمایش A1در این رابطه 

صورتی که و عدد ماخ جریان بستگی دارد و درکه به شکل مقطع 
توان مقدار آن را  مقدار آن برای مقطع موردنظر موجود نباشد، می

در این رابطه همچنین یک . [18]کردتقریباً نزدیک به یک فرض 
ترم تأخیر  ، درαሶمقادیر مثبت و منفی  لهیوس بهفاکتور علامت 

توسط  (ୢ,C୐)گنجانده شده است. حال ضریب دینامیکی نیروی برآ 
  :[11]گردد رابطه زیر محاسبه می

)۳( ௅,ௗܥ  = ௅(0)ܥ + (ௗߙ)௅ܥ − ௗߙ௅(0)ܥ  ߙ 

های  منحنینشان داده شده است و  ٣تئوری مدل در شکل 
پر،  خطخط چین و صورت  به بیاستاتیکی و دینامیکی به ترت

را در محدوده خطی و در طی  ଵߙ باشند. زاویه حمله نمایان می
ሶߙبگیرید از اینرو  درنظر ߙافزایش  ൐ ) ٢با استفاده از رابطه (. 0

آید. حال  می دست به ଵߙکمتر از  ௗଵߙزاویه حمله دینامیکی مربوطه 
را محاسبه نمود. شیب خط توسط مقادیر  (ௗߙ)௅ܥ توان یم

) قرار ٣کسری در رابطه (صورت  به محاسبه شده و ௅ܥاستاتیکی 
. در ناحیه دیآ یم دست به از این رابطه ௅,ௗܥت یگرفته است و در نها

୐ܥبرابر با شیب منحنی  ௗߙدر  شده نییتعخطی شیب  − α 
୐ܥهای  نحنیبین م یزیاستاتیکی است. بنابراین هیچ تما − α 

در  یرا در ناحیه واماندگ ଶߙباشد. حال  استاتیکی و دینامیکی نمی
 دست به) ٢از رابطه ( ௗଶߙ نظر بگیرید. مجدداً زاویه حمله دینامیکی

، که کمتر از مقدار متناظر در رژیم ௗଶߙدر  شده نییتعآید و شیب  می
را کمتر از مقدار خطی  (ௗଶߙ)௅ܥجریان کاملاً چسبیده است، مقدار 

را  ٣کند و رفتار دینامیکی نشان داده شده در شکل  می ینیب شیپ
  آورد. می وجود به

زاویه براساس مشابه ضریب نیروی برآ، ضریب گشتاور پیچشی نیز 
آید اما از آنجایی که زاویه حمله  می دست بهحمله دینامیکی 

نیروی برآ و های استاتیکی ضریب  واماندگی استاتیکی در منحنی
گشتاور پیچشی یکسان نیست، در محاسبه زاویه حمله دینامیکی 

 A1به جای  A2از پارامتر  (ௗ,ெߙ) مربوط به ضریب گشتاور پیچشی
نیز وابسته به شکل مقطع و عدد ماخ  A2شود. پارامتر  استفاده می

های تجربی مقطع در تونل باد  جریان است که از طریق آزمایش

حاوی اطلاعات  [15] آید. شایان ذکر است که مرجع می دست به
 A2 و A1یک از پارامترهای  مفیدی در زمینه محاسبه تقریبی هر

  باشد. می
 -بوئینگدر مدل  (ெ,ௗܥ)رابطه ضریب گشتاور پیچشی دینامیکی 

  :  [11]زیر استصورت  ورتل به

)۴(  

ெ,ௗܥ = ௗ,ெ൯ߙெ൫ܥ + ܿ ൬ܲܣ − 14൰ +ߙ௅,ௗ cosܥ ܿ ൬ܲܣ − 14൰ −ߙ஽,ௗ sinܥ ௗߙ݀(ௗߙ)௅ܥ ൬14 ሶܷߙܿ ൰ cosߙ 
برحسب  موقعیت مرکز پیچ مقطع از لبه حمله PAدر این رابطه 
ضریب گشتاور پیچشی مقطع در شرایط  ெܥ، طول وتر مقطع

 است ودینامیکی  شرایطضریب پسای مقطع در  ஽,ௗܥاستاتیکی و 
  شود. زیر تعریف میصورت  به
)۵( ஽,ௗܥ  =  ௗ,ெ൯ߙ஽൫ܥ

  

 
 ضریب نیروی برآ در حالت -  -  -.ورتل - بوئینگمدل تشریح  )۳شکل 

  [2]دینامیکی استاتیکی، ضریب نیروی برآ در حالت

  
  ورتل  - بوئینگاصلاح مدل واماندگی دینامیکی  - ۳

های جریان در مدل  در راستای درنظرگرفتن آثار ناپایای دنباله
، استفاده از زاویه حمله مؤثر حاصل از ورتل - بوئینگواماندگی 
گردد. بنابراین ابتدا  های آیرودینامیک ناپایا، پیشنهاد می تئوری

زاویه حمله مؤثر تعریف و سپس تغییرات لازم در خصوص تصحیح 
  ارائه خواهد شد.ورتل  -بوئینگمدل 

برای یک مقطع دارای حرکت عمومی در جریان هوای آزاد با سرعت 
U  بین وتر مقطع و جهت سرعت جریان آزاد، زاویه حمله زاویه

های  ). از طرف دیگر حضور دنباله۴) نام دارد (شکل αهندسی (
جریان حاصل از برخورد جریان هوا با مقطع، یک مؤلفه سرعت 

کند. این مؤلفه سرعت القایی  عمودی کوچکی را روی مقطع القا می
د و برآیند برداری نام دار (Down-wash)فروریزش  ،پایین به رو

را  (Urel)سرعت جریان آزاد، سرعت باد نسبی موضعی  همراه بهآن 
به سمت  ۴آورد که در مجاورت هر مقطعی مطابق شکل  می وجود به

موضعی به مقطع نگاه شود، در صورت  به پایین تمایل دارد. اگر
واقعیت زاویه حمله، زاویه بین خط وتر و امتداد باد نسبی موضعی 

شود. بنابراین زمانی که  نامیده می (αeff)است که زاویه حمله مؤثر 
قرار دارد، در واقعیت زاویه  αمقطع تحت زاویه حمله هندسی 

مقطع  زاویه حمله مؤثر همانبیند که  کوچکتری را در مقابل می
  است.
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  [19]اثر فروریزش بر زاویه حمله هندسی )۴ شکل

  
 های جریان و آثار ناپایای که ملاحظه گردید، حضور دنباله گونه همان
منظور  به شود. بنابراین شدن زاویه حمله مؤثر میمنجر به پدیدارآنها 

های آیرودینامیک  محاسبه زاویه حمله مؤثر بایستی از تئوری
های  ناپایای موجود در همین زمینه استفاده کرد. یکی از تئوری

تابع وگنر براساس معروف و پرکاربرد، تئوری آیرودینامیک ناپایا 
 دارای حرکت عمومی مقطعبرای است که بر مبنای این تئوری، 

 ߩو چگالی  Uیان ناپایا با سرعت در جر، ۵نشان داده شده در شکل 
 ینوار یبرآ را رو یرویتوان ن ی، مینوار هیبا استفاده از فرض نیز و

  :[20]ر نوشتیزصورت  به از زمان یواحد از طول برحسب تابع

)۶( ܮ  = πߩ௖మସ ൫ܷߙሶ + ሶܷ ߙ + ሷ݄ ൯ + πܷܿߩ ߱యర(߬)߮(߬)  ߬ ≥ 0, ߮(߬) = 0  ߬ < 0 
  

߬ه در آن ک = ೆ೟್ ߱تابع وگنر،  (߬)߮، بعد یزمانِ بయర(߬)  تابع

حمله مقطع و  هوتر از لب ଷସ هدر فاصل یا زش در نقطهیسرعت فرور
به ترتیب درجات آزادی مربوط به نوسانات خمشی  αو  hهمچنین 

  باشند.  و پیچشی مقطع می
  

 
  مختصات آیرودینامیکی مقطع )۵ شکل

  
جریان  یرچرخشیمربوط به سهم آثار غ ۶ اولین ترم موجود در رابطه
جرم هوا در  حاصل ضربباشد که از  در تولید نیروی برآ می

آید. ازآنجایی که مقدار  می دست به، شده درنظرگرفتههای  شتاب ሶܷ ߙ + ሷ݄  ߙܷدر مقایسه با مقدارሶ تر و قابل  از مرتبه پایین
سهم آثار غیرچرخشی جریان در ضریب ، [7]باشد نظرکردن می صرف

  نیروی برآ عبارت است از:

)۷( ௅ே஼ܥ  = πܿߙሶ2ܷ  

دیگر سهم عبارت  به ، سهم آثار چرخشی جریان و۶ ترم دوم در رابطه
باشد که به کمک تابع وگنر  های جریان در تولید نیروی برآ می دنباله

حول  هانگر رشد قدرت چرخش گردابیبیان شده است. تابع وگنر ب

 یا رفتار پلهاثر  زش دریدر سرعت فرور یر ناگهانییل تغیدل مقطع، به
کنواخت یزش یفرور یمقطع است. اما در حالت کل یچشیپ هیزاو
 هع گردابی، توزیو خمش یچشینوسانات پ ی. لذا براباشد ینم

 ଷସ هدر فاصل یا زش در نقطهیحول مقطع، تابع سرعت فرور یچرخش
حمله مقطع است. براساس اصل جمع آثار و روش  هوتر از لب
هر  یواحد را برا یا پاسخ به توابع پلهتوان  یهامل، م دو انتگرال

  م داد.یحرکت دلخواه مقطع تعم
بر  ۶ و تقسیم ترم دوم رابطه شده درنظرگرفتهبا توجه به فرضیات  ଵଶ ، سهم مربوط به آثار چرخشی جریان در ضریب نیروی برآ ଶܷܿߩ

  با: برابر است

)۸( ௅஼ܥ  = 2π ߱యర(߬)߮(߬)ܷ  
௅ఈܥ) تئوری مقاطع نازکبراساس  = 2π) ) زیر صورت  به )۸رابطه

  بازنویسی می شود:

)۹( ௅஼ܥ  = ௅ఈܥ ߱యర(߬)߮(߬)ܷ  
௅ܥاز طرف دیگر با توجه به رابطه  = و مقایسه آن با رابطه  ߙ௅ఈܥ

صورت  به های جریان را بالهمتناظر با آثار دنتوان زاویه حمله  می) ۹(
  آورد:  دست بهزیر 

)۱۰( ௪௔௞௘ߙ  = ߱యర(߬)߮(߬)ܷ  
تعریف  نیز و ءبه جزء جز یریگ انتگرالبا استفاده از در نهایت 

صورت  به رابطه فوق بازنویسی و زاویه حمله مؤثر، دو هاملانتگرال 
  آید. می دست بهزیر 

)۱۱(  

=௘௙௙ߙ ଵ௎ ቂ(0)ݓ + ܾ ቀଵଶ − ܽቁ ቃ(0)ߠ ሶ߮+ ଵ௎ ቄቂ߮(0)ݓሶ + ܾ ቀଵଶ − ܽቁ ሶߠ(0)߮ ቃ + ሶ߮ +ݓ(0) ቂ߮(0)ݓ + ܾ ቀଵଶ − ܽቁ ሶ߮ (0)ቃ −ቅߠ ଵ௎ ቊߣ௪ଵ݁ିఌభ௧ න ݁ఌభఙߪ݀(ߪ)ݓ௧
଴+ ௪ଶ݁ିఌమ௧ߣ න ݁ఌమఙߪ݀(ߪ)ݓ௧

଴ ቋ+ ଵ௎ ቊߣఏଵ݁ିఌభ௧ න ݁ఌభఙߪ݀(ߪ)ߠ௧
଴+ ఏଶ݁ିఌమ௧ߣ න ݁ఌమఙߪ݀(ߪ)ߠ௧

଴ ቋ 
  که در آن

)۱۲(  
௪௜ߣ = ܿ௜ߝ௜ଶ ߣఏ௜ = ܿ௜ߝ௜ ቂܷ − ௜ܾߝ ቀଵଶ − ܽቁቃ 

توابع مختلفی تقریب زده  وسیله بهشایان ذکر است که تابع وگنر 
زیر استفاده صورت  به [21]جونزکه در این مقاله از تقریب  شود می

  شده است:

)۱۳(  
(ݐ)߮ = 1 − ܿଵ݁ିఌభ௧ − ܿଶ݁ିఌమ௧ ܿଵ = 0.165, ܿଶ = ଵߝ 0.335 = 0.0455௎௕, ଶߝ = 0.3௎௕ 

  ورتل - بوئینگاصلاح ضریب برآ در مدل  - ١- ٣
های جریان در  گرفتن آثار ناپایای ناشی از دنبالهدر راستای درنظر

) در ۱۱ (رابطه آمده دست به، زاویه حمله مؤثر ورتل - بوئینگمدل 
 ۲ شود. ابتدا زاویه حمله دینامیکی در رابطه می گذاری جایمدل 
  شود. زیر بازنویسی میصورت  به
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)۱۴( (௘௙௙ߙ)ௗߙ  = ௘௙௙ߙ − ሶ2ܷߙଵඨܿܣ ሶߙ|ሶߙ | 
  :خواهیم داشت ۳ در رابطه ۱۴ رابطه گذاری جایسپس با 

௅,ௗܥ  )۱۵( = ௅(0)ܥ + ൯(௘௙௙ߙ)ௗߙ௅൫ܥ − (௘௙௙ߙ)ௗߙ௅(0)ܥ  ௘௙௙ߙ

به سهم آثار ورتل  -بوئینگدر انتها بر مبنای نیاز ضریب برآی مدل 
رابطه مربوط به جرم ظاهری جریان یعنی ، [22]غیرچرخشی جریان

 شده اصلاحبه رابطه اخیر اضافه و در نهایت ضریب برآی   ۷ رابطه
  گردد. زیر معرفی میصورت  به

)۱۶( ௅,ௗܥ  = ௅(0)ܥ + ൯(௘௙௙ߙ)ௗߙ௅൫ܥ − (௘௙௙ߙ)ௗߙ௅(0)ܥ +௘௙௙ߙ πܿߙሶ2ܷ  
  ورتل - اصلاح ضریب گشتاور پیچشی در مدل بوئینگ - ٢- ٣

در این قسمت از  شده یمعرفضریب دینامیکی گشتاور پیچشی 
و  لیشمنتوشط  شده ارائهلحاظ ظاهری و ساختار مشابه با ضریب 

که موقعیت  لیشمن -بدوسبرخلاف مدل باشد اما  می [1]بدوس
موقعیت استاتیکی آن و با  براساسدینامیکی نقطه جدایش را 

استفاده از دو معادله دیفرانسیل یا متناظر با این دو معادله از دو 
کند، در الگوی  رابطه جبری شامل توابع کاهنده محاسبه می

 گذاری جایپیشنهادی موقعیت دینامیکی نقطه جدایش تنها با 
زاویه حمله دینامیکی در رابطه مربوط به موقعیت استاتیکی نقطه 

خیلی صورت  به شود. بنابراین در مدل حاضر جدایش محاسبه می
کمتری به محاسبه ضریب تجربی  نیمهساده و با تعداد ضرایب 

  شود. گشتاور پیچشی مقطع پرداخته می
  شود: زیر تعریف میصورت  به رابطه گشتاور پیچشی مقطع

)۱۷( ெܥ  = ெ଴ܥ + ெ௙ܥ + ெே஼ܥ + ெ௏ܥ  
ضریب گشتاور پیچشی مقطع در ضریب برآی  ெ଴ܥدر این رابطه 

سهم آثار جرم  ெே஼ܥسهم جدایش جریان لبه فرار مقطع،  ெ௙ܥصفر، 
های  سهم گردابه ெ௏ܥهای غیرچرخشی جریان و  ظاهری یا ترم

باشند. در ادامه  حمله مقطع در ضریب گشتاور پیچشی مقطع می لبه
  گردد. روابط مربوط به محاسبه هریک از این پارامترها ارائه می

نسبت به موقعیت  (CP) در شرایط استاتیکی موقعیت مرکز فشار
مرکز آیرودینامیکی عبارت است از نسبت ضریب استاتیکی گشتاور 

  :[7]یب استاتیکی نیروی برآمقطع به ضر

)۱۸( ܲܥ  = ெܥ − ௅ܥெ଴ܥ  

  :[1]موقعیت مرکز فشار از طریق رابطه زیر نیز قابل بیان است

)۱۹( ௅ܥெܥ  = ଴ܭ + ଵ(1ܭ − ݂) +  ଶsin (π݂௠)ܭ
و خاصیت تطابق آن با منحنی  ۱۹ با ترسیم منحنی حاصل از رابطه

آیند. شایان  می دست به K2و  K0 ،K1 های ثابت، ۱۸ حاصل از رابطه
معرف میزان فاصله مرکز آیرودینامیکی تا  K0ذکر است که پارامتر 

بیانگر اثر رشد ناحیه جدایش لبه فرار بر  K1وتر مقطع،  ଵସنقطه 
شکل افت ضریب گشتاور در  کننده فیتوص K2موقعیت مرکز فشار و 
  لحظه واماندگی است.

جدایش جریان از از سوی دیگر با استفاده از تئوری کیرشهف، سهم 
  :[1]لبه فرار در ضریب نیروی برآ برابر است با

)۲۰( ௅ܥ  = ௅ఈܥ ቆ1 + ඥ݂2 ቇଶ  ߙ

 ௅ఈܥموقعیت استاتیکی نقطه جدایش بر مقطع و  fدر این رابطه 
گونه که قبلاً نیز بیان  همانشیب منحنی برآ در ناحیه خطی است. 

، نحوه لیشمن -بدوسشد، یکی از نقاط تمایز فعالیت حاضر با مدل 
در شرایط دینامیکی است که در مقاله حاضر موقعیت  fمحاسبه 

موقعیت نقطه جدایش در  ۱نمودار گردد. در  محاسبه می f (αd)به کمک زاویه حمله دینامیکی به سهولت توسط  fدینامیکی 
 شرایط استاتیکی و دینامیکی در طول یک نوسان زاویه حمله

  نمونه نمایش داده شده است.صورت  به
  

 
  موقعیت نقطه جدایش جریان بر مقطع در حالت استاتیکی و دینامیکی )۱نمودار 

  
  شود. زیر بازنویسی میصورت  به ۲۰ حال ضریب برآی رابطه

)۲۱( ,݂)௅ܥ  (ߙ = ௘௙௙ߙ௅ఈ೗೔೙೐ೌೝ൫ܥ − ଴൯ߙ ൭1 + ඥ݂(ߙௗ)2 ൱ଶ 
فاصله مرکز فشار مقطع تا مرکز  حاصل ضرببا استفاده از 

) در ضریب نیروی برآی ناشی از جدایش ۱۹ آیرودینامیکی (رابطه
شود، سهم  ) که در مرکز فشار مقطع وارد می۲۰ لبه فرار (رابطه

 دست بهگشتاور پیچشی ناشی از جدایش لبه فرار از رابطه زیر 
  آید. می

)۲۲(  
ெ௙ܥ = ቂܭ଴ + ଵܭ ቀ1 − ݂൫ߙௗ,ெ൯ቁ+ ଶܭ sin൫π݂൫ߙௗ,ெ൯௠൯ቃ× ,݂)௅ܥ  (ߙ

های لبه حمله در ضریب گشتاور  محاسبه سهم گردابه منظور به
  پیچشی رابطه زیر پیشنهاد می گردد.

)۲۳( ெ௏ܥ  = ቐ− ௗߙ݀(ௗߙ)௅ܥ ൬ 14 ሶܷߙܿ ൰ cosߙ   ߙሶ ≥ ሶߙ               00 < 0  
 معادله یک از ெ௏ܥ محاسبه در لیشمن - بدوس مدل که شود توجه

 ثابت یک و کاهنده تابع یک شامل جبری رابطه یکیا  دیفرانسیل
 محاسبات این از حاضر گزارش در که [1]کند می استفاده زمانی
ذکر است  شایان. است شده جایگزین اخیر رابطه تنها و نظر صرف

انجام گرفته  های یبررس ینو همچن [11]براساس مرجع ٢٣ که رابطه
و  یسی) استخراج، بازنو٤موجود در رابطه ( یها از ترم یک بر هر
 یزیکگرفتن فبا درنظر یشنهادی،شده است. در رابطه پ یشنهادپ
لبه حمله در  یها گردابهآثار  ینامیکی،د یواماندگ یدهدر پد یانجر

 )،٤ی یعنی رابطه (حمله نسبت به رابطه اصل یهفاز کاهش زاو
  است. یدهحذف گرد

مشابه با ضریب نیروی برآ، سهم آثار جرم ظاهری جریان در ضریب 
  آید. می دست بهگشتاور پیچشی مقطع نیز از رابطه زیر 

)۲۴( ெே஼ܥ  = − π2 ൬12 − ܽ൰ ሶܷߙܿ  

 (deg)
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شایان ذکر است که سهم آثار جرم ظاهری در فرمولاسیون مدل 
معادلات براساس  متفاوت از رابطه اخیر و شمنیل - بدوس

استفاده از توابع کاهنده در فضای یا  فضای حالتدیفرانسیلی در 
  .[1]باشد معادلات جبری می

 ۱۷ در رابطه ۲۴و ۲۳، ۲۲ هریک از روابط گذاری جایدر نهایت با 
  آید. می دست بهضریب دینامیکی گشتاور پیچشی مقطع 

  
 نتایج - ۴

ابتدا لازم است تا به بررسی پارامترهای تأثیرگذار بر زاویه حمله مؤثر 
 ߠبپردازیم. در همین راستا مقطعی با نوسانات پیچشی  شده یمعرف

در جریانی باسرعت  c=2bدرنظر بگیرید. اگر این مقطع به طول وتر 
U  و دامنه نوسانات  ߱تحت زاویه حمله هندسی با فرکانس نوسانی ∆α  ߙدر زاویه حمله متوسط௠௘௔௡  قرار داشته باشد، زاویه حمله

و با  ۱۱ رابطه قیطرمؤثر ناشی از این حرکت هارمونیک از 
݇( افتهی کاهشدرنظرگرفتن تعریف فرکانس  = ఠ௕௎،( زیر صورت  به

  شود: بازنویسی می
)۲۵( ௘௙௙ߙ  = ௠௘௔௡ߙ + ݐ߱)sin ߙ∆ாܥ + ߮ா ) 

فاکتور کاهنده دامنه نوسانات زاویه حمله هندسی  CEدر این رابطه 
باشد.  اختلاف فاز زاویه حمله مؤثر با زاویه حمله هندسی می E߶و 
گرفتن آثار ناپایای جریان بر زاویه دو پارامتر مذکور ناشی از درنظر هر

، افتهی کاهشحمله هندسی مقطع و هر کدام تابعی از فرکانس 
ثوابت موجود در تقریب تابع وگنر و  (a) موقعیت محور پیچ مقطع

یک  تغییرات هر ۲نمودار بررسی این پارامترها، در منظور  به هستند.
در  افتهی کاهشتغییرات فرکانس برحسب  این پارامترها

محور پیچ مختلف مقطع ترسیم شده است و  های موقعیت
رود در زمانی که فرکانس نوسانات به سمت  گونه که انتظار می همان
پایا یا  دیگر جریان به جریان شبه پایاعبارت  به یا میل کندصفر 

شود، آثار ناپایای جریان از بین رفته و زاویه حمله مؤثر  نزدیک می
این نمودارها براساس برابر با زاویه حمله هندسی مقطع خواهد بود. 

، با افزایش فرکانس کاهیده a=0شود که در  همچنین مشاهده می
شدت کاهش یافته و با افزایش به ه نوسانات دامن ۳۶/۰تا مقدار 

بیشتر فرکانس کاهیده بعد از این مقدار، آثار ناپایای جریان بر دامنه 
الف) و آثار ناپایا بیشتر باعث  -۲نوسانات کاسته خواهد شد (

شوند  اختلاف فاز زاویه حمله مؤثر نسبت به زاویه حمله هندسی می
شاهد رفتار مشابهی از سوی آثار ناپایای  aب). در سایر مقادیر  -۲(

مله مؤثر مقطع هستیم با این تفاوت که با حجریان بر زاویه 
، میزان کاهش دامنه نوسانات زاویه حمله مؤثر  aافزایش مقدار 

های کاهیده بزرگتر  افزایش یافته و بیشترین کاهش آن در فرکانس
، میزان aار افتد. از سوی دیگر افزایش مقد اتفاق می ۳۶/۰از 

اختلاف فاز زاویه حمله مؤثر را نسبت به زاویه حمله هندسی 
این مقدار اختلاف فاز  aدهد اگرچه در یک مقدار ثابت  کاهش می
کند. شایان ذکر است که در  نمایی تغییر میصورت  به در اکثر موارد

، تغییر موقعیت محور پیچ مقطع ۱/۰های کاهیده کمتر از  فرکانس
توان از اثرات آن  بر تغییرات زاویه حمله مؤثر ندارد و میاثر چندانی 

  صرف نظر کرد.
به همراه ورتل  -بوئینگ یرفتار مدل اصل از حاصل جینتا ادامه در

 در ها مدل از کی هر یخطا زانیم و میترس شده حیمدل تصح
از  یکی. شود یمقاطع مختلف ارائه م یتجرب جینتا با سهیمقا
است.  یکل یخطا، استفاده از روش خطا زانیمحاسبه م یها روش
 جیآمده از نتا دست به بیضر انگریب بیترت به Xmodelو  Xexpاگر 
 یها دهنده تعداد مؤلفه نشان Nو مدل موردنظر باشند و  یتجرب

 فیتعر ریصورت ز را به ET یکل یخطا توان یبردار خطا باشد، م
  :[16]نمود

)۲۶( ்ܧ  = ∑ (ܺ௠௢ௗ௘௟ − ܺ௘௫௣)ଶே௜ୀଵ ܰ  
از رابطه  توان ینقطه خاص، م کیخطا در  زانیمحاسبه م منظور به
  استفاده نمود: ریصورت ز به ER ینسب یخطا

)۲۷( ோܧ  = ܺ௘௫௣ − ܺ௠௢ௗ௘௟ܺ௘௫௣  
آن  شده اصلاحو مدل ورتل  - بوئینگدر این قسمت رفتار مدل 

 یرخطیو غ یخط یه حمله در نواحیزاو یکت هارمونکتحت حر
୐ܥ یکیاستات یمنحن − α  1.58-23010مربوط به مقطعVertol 

های تجربی حاصل از تست تونل باد  بررسی و نتایج حاصل با داده
شود. نتایج تجربی  مقایسه می ۴/۰جریانی با عدد ماخ  در [23]مقطع

ثابت و به  k و α∆ طیدر شرا یحرکت نوسان بهمقطع که مربوط 
حمله متوسط  یایدر زوا باشند، یم ۰۶۲/۰و   ۸۵/۴ب معادل با یترت
۳۵/۴  و۹۲/۴ ۱ برای مقطع مذکور پارامترهای اند آمده دست به . A1 و A2  ۳نمودار هستند. در  ۴۵/۰و  ۸۷/۰به ترتیب برابر با 

و مدل ورتل  - بوئینگهای  عملکرد ضریب نیروی برآی مدل
نتایج در مقایسه با ورتل  - بوئینگاصلاح مدل منظور  به پیشنهادی

 - ۳نمودار الف) و غیرخطی ( -۳نمودار تجربی در نواحی خطی (
  ب) منحنی استاتیکی برآ نمایش داده شده است.

  

  
 (الف)

  
 (ب)

ب) ) و CEفاکتور کاهنده دامنه (الف)  بر: یافته فرکانس کاهشاثر  )۲نمودار 
هندسی در ) نوسانات زاویه حمله مؤثر نسبت به زاویه حمله ߶Eاختلاف فاز (

  های مختلف محور پیچ مقطع موقعیت
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 (الف)

  
  (ب)

 - بوئینگپیشنهادی و مدل مقایسه نتایج حاصل از ضریب برآی مدل  )۳نمودار 
در زوایای حمله متوسط؛  Vertol 23010-1.58مقطع  [23]نتایج تجربی باورتل 
  ۹۲/۱۴و ب)  ۳۵/۴الف)

  
ورتل  - بوئینگشود که مدل  الف مشاهده می -۳نمودار با توجه به 

کشد  در ناحیه خطی آثار دینامیکی جریان را به خوبی به تصویر نمی
کند. علاوه بر این،  و نتایجی نزدیک به نتایج استاتیکی ارائه می

حاصل از نتایج تجربی رفتار سیکلی این مدل در خلاف جهت رفتار 
گرفتن آثار ا درنظرپیشنهادی، ب حالی است که مدلاست. این در

ناپایای جریان از طریق زاویه حمله مؤثر و نیز آثار جرم ظاهری 
جریان، نتایج نسبتاً دقیق و قابل قبولی را هم از لحاظ مقدار و هم 
از لحاظ جهت رفتار سیکلی متناظر با نتایج تجربی در ناحیه خطی 

یش کند. در زوایای حمله بزرگ و در شرایطی که آثار جدا ارائه می
شود  ضرایب آیرودینامیکی می شدن یرخطیغجریان منجر به 

 شده اصلاحو مدل ورتل  -بوئینگب)، هر دو مدل  -۳نمودار (
رفتار سیکلی مناسب و دقیقی را هم از لحاظ اندازه ورتل  -بوئینگ

کنند.  می ینیب شیپو هم از لحاظ جهت در مقایسه با نتایج تجربی 
نسبت به مدل اصلی  یتر قیدقکرد با این وجود مدل پیشنهادی عمل

در زمان وقوع واماندگی دینامیکی از خود نشان ورتل  -بوئینگ
ه پس دهد. بنابراین با صرف نظر از محدوده کوچکی از زاویه حمل می

که در آن جریان در حال چسبیدن به از واماندگی دینامیکی مقطع 
به ناحیه خطی منحنی استاتیکی ضریب برآ  شدن کینزدمقطع و 

نتایج صحیح و قابل قبولی را در سرتاسر  شده اصلاحاست، مدل 
  کند. محدوده زاویه حمله ارائه می

اعتباربخشیدن به ضریب گشتاور پیچشی منظور  به در گام بعدی
پیشنهادشده، حرکت نوسانی مذکور را درنظر بگیرید. نتایج مربوط به 

و مدل مدل پیشنهادی ورتل  -بوئینگیچشی مدل ضریب گشتاور پ
توسط  [23]های تجربی در مقایسه با نتایج حاصل از آزمایش

این براساس ب نشان داده شده است.  -۴ الف و - ۴نمودارهای 
گردد که مدل پیشنهادی با دقت قابل قبولی  اشکال ملاحظه می

رفتار دینامیکی ضریب گشتاور پیچشی را در تمام محدوده زاویه 
ورتل  -بوئینگحمله در مقایسه با نتایج تجربی و همچنین مدل 

  کند. می ینیب شیپ

  

  
 (الف)

  
 (ب)

مدل گشتاور پیچشی مدل پیشنهادی و مقایسه نتایج حاصل از ضریب  )۴نمودار 
در زوایای حمله  Vertol 32010-1.58مقطع  [23]نتایج تجربی باورتل  -بوئینگ
  ۹۲/۱۴و ب)  ۳۵/۴الف) ؛متوسط

  
 درصد ،۴و  ۳نمودارهای  در موجود نتایج کمی مقایسه منظور به

 در ۲۶ رابطه براساس تجربی نتایج به نسبت اشکال این کلی خطای
 مدل که آنجایی از است ذکر شایان. است شده ارائه ۱ جدول
 خود از قبولی قابل سیکلی رفتار خطی ناحیه درورتل  -بوئینگ
 برخلاف اصلی مدل از آمده دست به نتایج جهت و دهد نمی نشان
 نظر صرف آن کلی خطای ارائه از بنابراین است، تجربی نتایج جهت
  .است شده
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 جیبا نتا سهیدر مقا پیشنهادیو مدل ورتل  -بوئینگمدل  یدرصد خطا )۱ جدول
 Vertol23010-1.58مقطع  یتجرب
 حمله هیزاو  بیضر

 - بوئینگ مدل  حمله زاویه فاز  متوسط
شده اصلاح مدل  ورتل

  برآ
  ۰۳/۰  --  شیافزا  ۳۵/۴

  ۰۲/۰  --  کاهش

  ۲۵/۰  ۲۵/۰  شیافزا  ۹۲/۱۴
  ۷/۰  ۶۵/۰  کاهش

 گشتاور
  یچشیپ

 ۱۰۳×۶۵/۱ ۱۰۳×۸۵/۸  شیافزا  ۳۵/۴
 ۱۰۳×۰۸/۱ ۱۰۳×۵۵/۱  کاهش

 ۱۰۳×۲۱/۱ ۱۰۳×۳۵/۱۰  شیافزا ۹۲/۱۴
 ۱۰۳×۹/۱۵ ۱۰۳×۲/۱۶۷  کاهش

  
 مدل کلی خطای درصد گردد، می ملاحظه ۱ جدول در که گونه همان
 کاهش قبولی قابل حد در اصلی مدل با مقایسه در شده حیتصح
 در خاصی تغییر برآ ضریب غیرخطی ناحیه در تنها و است یافته
 ب، - ۳نمودار  به توجه با که است درحالی این. دهد نمی رخ نتایج
 مدل در برآ نیروی ضریب بیشترین) ۲۷ رابطه( نسبی خطای میزان
است.  یافته کاهش درصد۲ اصلی مدل به نسبت شده تصحیح
 مقدار یکسان، دینامیکی واماندگی حمله زوایای در همچنین
 دقیقاً ورتل  -بوئینگ شده اصلاح مدل در برآ نیروی ضریب بیشترین
  . است آزمایشگاهی نتایج با منطبق
 نمودارهای بعدی با توجه به نتایج تجربی موجود، قسمت در

 در آن شده اصلاح مدل وورتل  -بوئینگ مدل آیرودینامیکی ضرایب
 به ١×١٠٦ رینولدز عدد در S809 [24] مقطع تجربی نتایج با مقایسه
هدف از این قسمت بررسی اثر فرکانس  شود. می کشیده تصویر
 ضرایب بینی پیش در ها مدل رفتار مشاهده همچنین و افتهی کاهش

  باشد.  یک مقطع متفاوت از مقطع قبلی می آیرودینامیکی
 در را ها مدل آیرودینامیکی ضرایب نمودارهای ،٦و  ٥نمودارهای 
 نوسانات دامنه با ٨ متوسط حمله زاویه تحت مقطع که شرایطی
 کند، می نوسانیافته مختلف  کاهش فرکانس در دو ١٠ ثابت

 هستند ای گونه به [24]شده درنظرگرفته تجربی نتایج. دهد می نمایش
 مقطع به جریان که زمانی یعنی حمله زاویه محدوده تمامی که

 در را شود می وامانده کامل طور به مقطع که زمانی و است چسیده
  .گیرند می بر

ب رفتار ضرایب آیرودینامیکی برآ و  - ٥الف و  - ٥ هاینمودار
 در را شده حیتصح مدل وورتل  -بوئینگ یها مدلگشتاور پیچشی 

 ٠٢٦/٠ افتهی کاهش فرکانسیسه با نتایج تجربی مقطع مذکور در مقا
در  ها مدل کلی خطای میزان ٢ جدول دهد. همچنین در نشان می
کمی صورت  به تجربی نتایج به ب نسبت - ٥الف و  -٥ هاینمودار
شود که  با توجه به این نتایج مشاهده می .است شده داده نمایش

همچنان در ناحیه خطی منحنی ورتل  - بوئینگمدل اصلی 
کند و رفتار گشتاور  استاتیکی برآ نتایج قابل قبولی ارائه نمی

 یخوان همآن نیز از لحاظ مقدار و جهت با نتایج تجربی  شیچپی
خودداری  ۲رو از ارائه خطای کلی آن در جدول  لازم را ندارد و از این

خوبی نتایج  شده به شده است. این درحالی است که مدل تصحیح
  کند. بینی می تجربی را پیش

و مدل ورتل  - بوئینگ مدلدر ادامه رفتار ضرایب آیرودینامیکی 
در  ۰۷۷/۰یافته  شده بر مقطع مذکور برای فرکانس کاهش تصحیح

ب نمایش داده شده است. از مقایسه  -۶الف و  - ۶نمودارهای 
شود که با افزایش فرکانس  مشاهده می ۶و  ۵نمودارهای 

 شده و کاهش تر بزرگیافته، حلقه ضرایب آیرودینامیکی  کاهش
پدیده واماندگی افزایش یافته  داد رخمقدار ضریب برآ در هنگام 

  است. 

ورتل  - بوئینگ مدل که شود یم مشاهدهالف،  -٦نمودار  براساس
 ارائه یقبول قابل جینتا برآ یروین بیضر یخط محدوده در همچنان

 هیناح در که است یحال در نیاالف).  -٣نمودار  با(مشابه  کند ینم
 و برآ یروین بیضر شنهیب ،یتجرب جینتا با سهیمقا در و یرخطیغ
 مدل به نسبت یشتریب ینسب یخطا با را یواماندگ حمله هیزاو
  ). ٣(جدول  کند یم ینیب شیپ یشنهادیپ
 این از حاکی ب -٦نمودار  در آمده دست به نتایج دیگر، سوی از

 از هم را تجربی نتایج پیشنهادی، پیچشی گشتاور ضریب که است
 مدل به نسبت بیشتری دقت با مقدار لحاظ از هم و جهت لحاظ
نمودارهای موجود در  نتایج. کشد می تصویر بهورتل  -بوئینگ اصلی
آن در  یجشده است و نتا یسهمقا یزن یب از لحاظ کم - ٦الف و  -٦

 یاز بهبود مدل اصل یآمده حاک دست به یجموجود است. نتا ٤جدول 
 شده حیتصحدر مدل  پیشنهادی یونتوسط فرمولاسورتل  -بوئینگ
 مدل رفتار ب - ۶نمودار  در که آنجایی از است ذکر شایان .باشد می
 درصد باشد، نمی تجربی نتایج با جهت همورتل  -بوئینگ اصلی
  .است نشده ارائه ۴ جدول در آن کلی خطای

  

  
  (الف)

  
  (ب)

 پیچشی گشتاور) ب و برآ نیروی) الف ؛ضرایب از حاصل نتایج مقایسه )۵نمودار 
در  S809 [24] مقطع تجربی نتایج باورتل  - بوئینگ مدل و پیشنهادی مدل k=0.026  

  
 نتایج با مقایسه در پیشنهادی مدل وورتل  -بوئینگ مدل خطای درصد )۲ جدول
 k=0.026در  S809 مقطع تجربی

  شده اصلاح مدل ورتل - بوئینگ مدل  حمله هیزاو فاز  بیضر

  ۰۹/۰  --   شیافزا  برآ
  ۵/۰  --   کاهش

 ۱۰۳×۷/۲  --   شیافزا  یچشیگشتاورپ
  ۱۰۳×۹/۱۳  --   کاهش
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   ۱۳۹۸ مهر، ۱۰، شماره ۱۹دوره                                                                                                                                                                                    پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس - ماهنامه علمی

  
  الف)(

  
  ب)(

 پیچشی گشتاور) ب و برآ نیروی) الف ؛ضرایب از حاصل نتایج مقایسه )۶نمودار 
  k=0.077 در S809 [24] مقطع تجربی نتایج باورتل  - بوئینگ مدل و پیشنهادی مدل

  
 حمله متناظر هیبرآ و زاو بیضر نهیشیب مقداردر  ینسب یخطا درصد )۳ جدول

  k=0.077در 
  شده اصلاح مدل  ورتل - بوئینگ مدل  پارامتر

  ٧  ١٨  یکینامید یواماندگ حمله هیزاو
  ٣/٠  ٩/٠  برآ بیضر نهیشیب

  
 نتایج با مقایسه در پشنهادی مدل وورتل  - بوئینگ مدل خطای درصد )۴ جدول
 k=0.077در  S809 مقطع تجربی

شده اصلاح مدل ورتل - بوئینگ مدل  حمله هیزاو فاز  بیضر

  ۴۳/۰  --   شیافزا  برآ
  ۵/۰  --   کاهش

 ۰۴۶/۰  --   شیافزا  یچشیپ گشتاور
  ۴/۰  --   کاهش

  
  یریگ جهینت - ۵

در تجربی  نیمههای  با توجه به اهمیت و نقش کاربردی مدل
سازی پدیده واماندگی دینامیکی، در این مقاله پدیده  شبیه

های  واماندگی دینامیکی بررسی و با توجه به مراجع موجود، مدل
درنظرگرفتن آثار منظور  به مقایسه گردیدند. سپستجربی  نیمه

های واماندگی دینامیکی، با  های جریان در مدل ناپایای دنباله
تابع وگنر، زاویه حمله براساس استفاده از تئوری آیرودینامیک ناپایا 
الگوهای واماندگی  نیتر سادهمؤثر تعریف گردید و در یکی از 

مورد استفاده قرار گرفت. در ورتل  - بوئینگدینامیکی به نام مدل 
ادامه از آنجایی که مدل مذکور ضرایب آیرودینامیک نیروی برآ و 

و با دقت  یدرست بهگشتاور پیچشی را در برخی نواحی زاویه حمله 
گرفتن د، ضریب نیروی برآی مدل با درنظرکر بینی نمی لازم پیش

ن زاویه حمله مؤثر معرفی شده و همچنین آثار جرم ظاهری جریا
ورتل  -بوئینگاصلاح شد. در ادامه ضریب گشتاور پیچشی مدل 

که ضریب گشتاور پیچشی  یا گونهبررسی و بازنویسی گردید به 
 جدید و متفاوتی برای مدل پیشنهاد و جایگزین شد. در نهایت

شده در مقایسه با نتایج صحت ضرایب آیرودینامیکی پیشنهاد
  یدند. تجربی موجود مقایسه، بررسی و تایید گرد

 مدل تجربی، نتایج با مقایسه در و آمده دست به نتایج به توجه با
 خطی ناحیه در راورتل  -بوئینگ اصلی مدل رفتار شده تصحیح
C୐ منحنی − α قابل طور به جهت لحاظ از هم و مقدار لحاظ از هم 
 ناحیه در این بر علاوه. کند می ارائه دقیقی نتایج و اصلاح توجهی
C୐ منحنی غیرخطی − α، بیشینه ضریب مقادیر شده تصحیح مدل 
 بهبود اصلی مدل به نسبت را آن با متناظر حمله زاویه و برآ نیروی
 مدل دیگر سوی از. کند می تر نزدیک تجربی نتایج به و بخشد می

 تمام در را پیچشی گشتاور ضریب دینامیکی رفتار شده تصحیح
 اصلی مدل به نسبت بالاتری دقت با حمله زاویه محدوده

  .کند می ینیب شیپ
آمده در این مقاله حاکی از این است که افزایش  دست بهسایر نتایج 

میزان آثار ناپایایی در سیستم تا حد مشخصی بر زاویه حمله مؤثر 
دیگر در عبارت  به یا دهد اثرگذار بوده و آن را کاهش می ،سیستم

وجود دارد که پس از آن با افزایش فرکانس  یا نهیکمسیستم نقطه 
زاویه حمله مؤثر به زاویه حمله هندسی نزدیک و از  افتهی کاهش

  شود. اثرات ناپایای جریان بر زاویه حمله مؤثر مقطع کاسته می
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