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 چکیده
موجوود در  آیرودینامیکی های وده که منجر به رفع برخی از چالشب دمو بدون پرندهدر طراحی هواپیماهای بال یهای اساسلفهیکی از مؤپیچش، 

ی موادون  پرنوده در یک نمونه هواپیمای بال هندسی پیچشِمال اعتحقیق حاضر به منظور بررسی آیرودینامیکی . شوداین دسته از هواپیماها می

 یپرنوده یوک مودل هواپیموای بوال     مورد بررسوی هندسه  انجام شده است. در هریک از فازهای پروازی این مؤلفه عملکردو ارزیابی میزان  صوت

بوده که بوه   (Wash-out) منفی به این مدل از نوع پیچشِ برد. پیچش اعمالیدرجه بهره می 35که از بالی با زاویه عقبگرد  باشدمیلامبدا شکل 

 (RANS) بر پایه حل معوادلات رینولودز   عددی و سازیشبیهمطالعه انجام شده در چارچوب گردد. صورت خطی در راستای دهانه بال توزیع می

درجوه و   5ی پویچش صوفر و   ربوی، بورای زوایوا   هوای تج سازی بعد از اعتبارسنجی با دادهفرآیند شبیه د است.گسسته شده با روش حجم محدو

برخاسوت و فواز    نشست و محدوده فاز منظور بررسی نحوه عملکرد پیچش در؛ همچنین بهرسیدهانجام به درجه  21تا  -3محدوده زوایای حمله 

در زوایای حمله بوالا   آیرودینامیکی دهد که با اعمال پیچش، بازدهاست. نتایج نشان میگرفته  صورتدو عدد رینولدز مختلف  درمطالعات کروز، 

داشت. همچنین در اثر اعمال زاویوه پویچش، شوروز لازم     یابد، اما این مشخصه، در زاویه حمله صفر درجه کاهش قابل توجهی خواهدارتقاء می

در طیوف وسویعی از زوایوای حملوه      یافتاد. با افزایش سرعت، بازده آیرودینامیک آپ به تأخیر خواهدجهت پایداری طولی ارضا شده و پدیده پیچ

یابد؛ همچنین تغییرات بازده آیرودینامیکی ناشی از اعمال زاویه پیچش افزایش یافته و پیچش، موؤثرتر خواهود بوود. بررسوی گشوتاور      بهبود می

 یابد.د میآپ بهبودهد که با افزایش سرعت درجه پایداری افزایش خواهد یافت و رفتار پدیده پیچحول محور طولی نشان می

 سازی عددی، عدد رینولدز، ضرایب آیرودینامیکیپرنده، شبیهپیچش هندسی، بال های کلیدی:واژه
 
 

Evaluation of aerodynamic performance of the geometrical twist by 

variation the Reynolds number in a flying wing 
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Abstract  
The twist is one of the most important parameters in the design of the flying wing and tailless aircraft that 

causes eliminate some aerodynamic challenge at these categories of aircrafts. The present study was 

performed for an aerodynamic investigation of the geometrical twist at a subsonic flying wing and 

evaluate this parameter at different flight phases. The study geometry is a lambda-shaped flying wing that 

has a wing with a 56-degree sweepback. The twist angle applied on wingtips is washout, which is linearly 

distributed along the wingspan. The study is conducted in the framework of numerical simulation and 

based on solving Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS) equations by finite volume method. The 

simulation process was performed after validation with experimental data, for twist angles of 0 and 6 

degrees and range of attack angles of 5 to 20 degrees; also, to investigate the twist performance in the 

range of landing and take-off phase and cruise phase, studies have been performed in two different 

Reynolds numbers. The results show that by applying twist, the aerodynamic efficiency is improved at 

high angles of attack, but this characteristic will drop significantly at the zero-degree angle of attack. 

Also, by applying the twist, the conditions required for longitudinal stability are satisfied, and the pitch up 

phenomenon will be delayed. As speed increases, aerodynamic efficiency improves over a wide range of 

attack angles; also, aerodynamic efficiency changes due to twist increased, and twist will be more 

effective. Pitch moment analysis shows that as speed increment, the degree of stability will increase, and 

the pitch-up behavior will improve. 
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 مقدمه

، 0پرندهقابل توجه پیکربندی بال یایمزا ،های اخیردر سال

 حووزه شوده   نیصورت گرفته در ا قاتیتحق یریگموجب شتاب

دلیل حذف سطوح عموودی و افقوی دم،   بهساختار  نیدر ا .است

کواهش   موجود در بدنه یِانیجر هایتداخل و 2شده سیسطح خ

دنبوال خواهود   را بها پس یروینکه این امر کاهش شدید ، یابدمی

 یکربنود یساختار هندسه در پ یکپارچگی. با توجه به [0]داشت 

 نیو ا، برآ سهم خواهد داشوت  یروین دیمذکور، تمام بدنه در تول

 5برد رشد جهیو درنت یکینامیرودیبازده آ شیموجب افزاموضوع 

با ارائه نتایجی از یک  3. لیبک[3-2] شودیم 4یو مداومت پرواز

پرنده را تحقیق انجام شده در بوئینگ، استفاده از پیکربندی بال

نسوبت   5درصدی مایل صندلی سوخت مصرفی 20باعث کاهش 

آل پناه و نجات با ایداه. ده[5] به هواپیماهای مرسوم عنوان کرد

رحوی را در  پرنده، طتار آیرودینامیکی هواپیماهای بالدانستن رف

منظور تجاری سازی و با هودف افوزایش   پیکربندی، بهقالب این 

یکپوارچگی   .[0] ت حمل بار و مسافر معرفی کردنود یبرد و ظرف

رونود   در را امکان نیاعلاوه بر مزایای آیرودینامیکی،  بال و بدنه

 اسوتفاده  بوال  در یترمیضخ یرهایت از تا کندفراهم می یطراح

؛ زیورا  خواهود شود  این امر منجر بوه کواهش وزن بوال    که  دشو

 یابنود افزایش می مقاومت خمشی و پیچشی با افزایش ضخامت،

افزایش مخازن حجم سوخت در باعث . افزایش ضخامت بال [8]

 یبورا  را یتور بزرگ محفظه توانیمهمچنین  .[9] شودمی بال

مزایای اشاره شده نظیر بوازده  . گرفت نظر در مهمات و بار حمل

از  و مسوافر  آیرودینامیکی بالا و فضای مناسب بورای حمول بوار   

کاهش منابع انوریی و گوران شودن سووخت و منوابع      یک سو و 

 پرنده مورد توجهشده تا پیکربندی بال سببنفتی از سوی دیگر 

ونقول هووایی قورار گیورد. از ایون رو      ی مسافربری و حملحوزه

هوای  از سوی شورکت های مفهومی متعددی در این زمینه طرح

 .[01] استبزرگ هواپیماسازی معرفی شده

یکووی از  0کوواریرادارگریووزی و پنهووان بهبووود قابلیووت         

باشد. فقودان  های مهم در طراحی هواپیماهای نظامی میچالش

را بدنوه   درقوائم بوه کوار رفتوه      یایو زواهای عمودی و افقی، دم

  (RCS) 8یاز ایوون رو سووطح مقطووع رادار  داده اسووت،کوواهش 

. امتیازات مذکور باعوث شوده توا    [05-00] کاهش خواهد یافت

 هوای مأموریوت  در غالوب  ینظوام  یماهایاز هواپ یاریبس هامروز

 منود بهوره  پرندهی بالکربندیاز پ یو هجوم یجاسوس ،ییشناسا

-رادارگریوز بوی   توان به بمب افکن؛ از جمله آنها می[04] شوند

اشواره   20و نِوورون  00، تارانیس10سی-40-ایکس هایو پهپاد 29

 .  [00] کرد

اما در کنار مزایای مذکور، معایبی نیز در زمینه پایوداری و  

ز هواپیماها گزارش شده اسوت و سوبب   کنترل برای این دست ا

تا تحقیقات و مطالعات بسیاری در جهت رفع آنها انجام  گردیده

راهکار پیشنهاد شده جهت افوزایش پایوداری طوولی،    گیرد. یک 

باشود؛ ایون   موی  05از مقطع بال با خط انحنای انعکاسیاستفاده 

مثبووت حووول مرکووز   40مقوواطع بووا تولیوود گشووتاور چرخشووی  

. اما بوه  [03] شوندآیرودینامیکی باعث بهبود پایداری طولی می

بووازده ، دلیوول دارا بووودن خصوصوویات آیرودینووامیکی نووامطلوب

اقودام   .[05] آیرودینوامیکی هواپیموا را تضوعیف خواهنود کورد     

دیگری که جهت بهبود پایداری و بالاخص پایداری طولی بسیار 

بوالا   03زاویوه عقبگورد  مورد توجه قرار گرفته، استفاده از بال بوا  

شود تا مکان مرکوز آیرودینوامیکی   . این امر باعث می[05] است

 ،در پشت مرکز ثقل جای گیرد و با افزایش مقدار زاویه عقبگورد 

دارای زاویوه  هوای  . اما بوال [00] تأخیر افتد به 50پدیده پیچ آپ

بایسوت موورد   مشکلاتی را نیز به همراه دارنود کوه موی   عقبگرد 

در  00توجه قرار گیورد. کواهش عملکورد و کوارآیی رئووس بوال      

زوایای حمله بالا و شروع جدایش جریان از این نواحی از جملوه  

و باعوث   [08] های متمایل به سومت عقوب هسوتند   معایب بال

ی، عملکورد سوطوح   شده تا در کنار کواهش بوازده آیرودینوامیک   

کنترلی نصب شده در نواحی خارجی بال نیز کاهش یابد؛ از این 

 .[09] رو بازده سیستم کنترلی تضعیف خواهد شد

اهش تواند باعث کو در بال می 80منفی اعمال زاویه پیچشِ       

زاویه حمله نواحی خارجی و رئوس بال گردد و در نتیجه شروع 

جدایش جریان در این نواحی به تأخیر خواهد افتاد که این امور  

تواند بازده آیرودینامیکی و همچنین عملکرد سطوح کنترلی می

علاوه بر آن استفاده از  .[9] را در زوایای حمله بالا بهبود بخشد

منفی موجب کاهش بارگذاری آیرودینامیکی در نوو    09پیچش

شود؛ از این رو مرکز فشار به سمت مقواطع داخلوی بوال    بال می

شود و در نتیجه گشتاور خمشوی وارد بوه ریشوه بوال     جابجا می

زاویه همراه با  بکارگیری این مؤلفه هندسی. [9]یابد کاهش می

یک راهکار مفیود جهوت بهبوود پایوداری      عقبگرد بال به عنوان

و  . لیوو [21] معرفی شوده اسوت  پرنده در هواپیماهای بالطولی 

سووازی یووک نمونووه هواپیماهووای در راسووتای بهینووه 12مووارتینز

پرنده، مطالعاتی را روی چندین متغییر طراحی انجوام دادنود   بال

و  02را موجب کاهش پسای القوایی  و اعمال زاویه پیچش در بال
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 .[20] همچنووین افووزایش قابلیووت پایووداری هواپیمووا دانسووتند 

از  یعیوسوو فیووط یاز آن اسووت کووه بوورا  یحوواک قوواتیتحق

 هیو اعموال زاو  ،یضوو یب یافق یبال به جز بال با نما یهاهندسه

و سوخت  ییالقا یکاهش پسا ،یپرواز طیمناسب با شرا چشِیپ

و  22نانجیووا. [25, 22] را بووه دنبووال خواهوود داشووت   یمصوورف

روی  رویکردهای مختلفی را جهت حفظ جریانِ ،[24] همکاران

در ایون   در شرایط مختلوف پوروازی معرفوی کردنود.     ،سطح بال

انجوام   52کونیپرنده بوه نوام مالود   نمونه بال کی یبرامطالعه که 

در طول دهانه بال به منفی  اعمال توزیع مناسبی از پیچشِ شد،

هوای طراحوی در راسوتای حفوظ     مهمترین مؤلفهعنوان یکی از 

هوا نشوان   سیبرر .گردیده استجریان بر روی سطح بال معرفی 

 42تمثبو  دهد که با توجه به عملکرد متناقض زاویوه پویچشِ  می

اعمال آن در بوال چنودان موورد توجوه     در مقابل پیچش منفی، 

بوا بررسوی    و همکواران  32بورت در این زمینه، قرار نگرفته است. 

مثبوت در بوال را    پرنده، اعمال پویچشِ یک نمونه هواپیمای بال

باعث افزایش جدایش جریوان در نوواحی خوارجی بوال و ایجواد      

 .[23] ندناپایداری بیشتری در راستای طولی دانست

هندسیِ بال بر عملکورد   هایمؤلفهدر کنار اثرات هریک از 

نیوز   عدد رینولدز بر بازده آن مؤلفه پروازی، اثرات ناشی از تغییر

کوارکرد   ،طریوق  ایون  بایست مورد بررسی قرار گیورد توا بوه   می

 ارزیوابی هندسی در شرایط مختلف پوروازی   هایهریک از مؤلفه

میوزان  ایون مطالعوه بررسوی     رویکرد اصولی تا شود. در این راس

بوه بیوان   زاویه پیچش در فازهای مختلف پروازی است.  عملکرد

مهمترین هدف پژوهش حاضر این اسوت کوه تغییور فواز      دیگر،

پرنوده را تحوت   پروازی چه میزان عملکرد پویچش در یوک بوال   

دهد. موضوعی که تاکنون توسط نویسوندگان ایون   تأثیر قرار می

پرنوده بوه خصوود مودل موذکور      ای هواپیماهوای بوال  مقاله بر

درایون تحقیوق بوا اسوتفاده از دینامیوک      مشاهده نشوده اسوت.   

در  ،تحقیقاتی اشاره شوده  رویکرد ،(CFD) 25سیالات محاسباتی

مورد بررسی قورار   20پرنده به نام سوینگبال هواپیمای مدلیک 

موادون  ی رییم پروازبا در نظر گرفتن  ن راستا. در ایاست گرفته

محودوده فواز    اثورات زاویوه پویچش در    ،برای مدل مذکور صوت

بررسوی و نتوایج    9/5×301با عدد رینولودز   82نشست و برخاست

 4/08×301بوا عودد رینولودز    29آن با نتایج حاصول از فواز کوروز   

سوازی صوورت گرفتوه، بورای زوایوای      مقایسه شده است. شوبیه 

 21توا   -3ه درجه و در محودوده زوایوای حملو    5پیچش صفر و 

درجه انجام شده است. زاویه پیچش اعمالی در رئوس بال از نوع 

هندسی بوده که به صورت خطی در راستای دهانه بوال   پیچشِ

 گردد.توزیع می

 

   سازیمعرفی مدل شبیه

دم و هندسوه موورد بررسوی، یوک مودل هواپیموای بودون       

بوا  شکل با شکستگی بال در لبه فرار بوده کوه از بوالی    15لامبدا

(. مقطوع بوال   1 )شوکل  بورد درجوه بهوره موی    35زاویه عقبگرد 

 55119-05اسووتفاده شووده در ایوون موودل، مقطووع متقووارن ناکووا 

بوه تصوویر    2 مختصات هندسی این مقطوع در شوکل  باشد. می

 کشیده شده است. 

 

 
 سوینگ مدل -نمایی از مدل مورد بررسی  - 1 شکل

 

 

 
 00666-مختصات هندسی مقطع ناکا  - 2 شکل

 

برآمدگی موجود در سرتاسر قسمت میانی بدنه مودل بورای        

نصب موتور، سیستم ارتباطی و تصوویربرداری و جهوت نزدیوک    

هوای عملیواتی در نظور گرفتوه     شدن شرایط مطالعه به شواخص 

شده؛ همچنین جهت افزایش قابلیت رادارگریوزی و پنهانکواری،   

 1 جدول شماره است. در زوایای بسیار کمی در بدنه به کار رفته
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نشوان داده شووده اسووت.   برخوی از خصوصوویات هندسوی پرنووده  

 باشد.موجود می [25] اطلاعات تکمیلی در مرجع
 

      

آزمایشات تجربی انجام شده برای ایون مودل در تونول بواد           

ی سسووه سوولطنتی فنوواور در مؤ 211125-اِل سوورعت پووایین 

نموای   3 صورت گرفته است. شوکل  (KTH) 55استوکهلم سوئد

کشود.  از تونل باد و نحو قرار گیری مدل در آن را به تصویر موی 

موجوود   [20, 25] جزئیات مربوز به شرایط آزموون در مرجوع  

 است.

 

 
 

 [20]مدل آزمون در تونل باد سرعت پایین - 3شکل 

 

چگونگی اعمال زاویه پویچش نشوان داده شوده     4 در شکل     

در نوواحی خوارجی بوال،     45است. جهت حصول پیچش هندسی

حول لبه حمله به  Bثابت در نظر گرفته شده و مقطع  Aمقطع 

منفوی حاصول شوود.     جا شده توا زاویوه پویچشِ   سمت بالا جابه

دهانه بال خطی بووده و زاویوه   تغییرات زاویه پیچش در راستای 

افزایش خواهود یافوت. بورای     Bتا  Aپیچش به تدریج از مقطع 

و تا نو  بال، زاویوه پویچش مقوداری برابور بوا       Bبعد از مقطع 

 خواهد داشت. Bپیچش موجود در مقطع 

 

 
 توزیع زاویه پیچش در راستای دهانه بال - 4 شکل

 

 معادلات حاکم و روش حل

صورت گرفتوه، معوادلات پیوسوتگی،    سازی عددی درشبیه

گسسته، و  35اسکالر و مومنتوم با استفاده از روش حجم محدود

. محاسبات انجام شده مستقل از زموان  [28] اندسپس حل شده

بوده و شرز عدم لغزش برای سطح بدنۀ مدل به کار رفته است. 

متر بر ثانیوه   81و  51برابر با در این مطالعه سرعت جریان آزاد 

اشواره  . عدد رینولدز با توجه به مقوادیر  در نظر گرفته شده است

فر متر و شورایط اتمسو   5505/1میانگین طول وتر سرعت، شده 

 4/08×301و  9/5×301اسووتاندار در سووطح دریووا، بووه ترتیووب   

 .باشدمی

ای آشفتگی موجود درجریان با استفاده از مدل دو معادلوه 

. ایون مودل دقوت    گردیده اسوت محاسبه  55اس اس تی-اُمگا-کا

هووای همووراه بووا جوودایش و  سووازی جریووانمناسووبی در موودل

-دل کوا های فشاری معکوس دارد. همچنین برخلاف مو گرادیان

جریوان آزاد، وابسوته     ωایون مودل بوه مقودار     05استاندارد-اُمگا

. به دلیل تراکم ناپذیر بودن جریان، شرز مورزی  [29] باشدنمی

در ورودی لحاظ گردیده توا سورعت و مقوادیر     58سرعت ورودی

اسکالر جریان، در ورودی تعیین شوند. بوا توجوه بوه عودم در      

شدت آشوفتگی در گوزارش فنوی آزموون تجربوی، مقودار ایون        

درصد در نظر گرفته شد که بورای   0پارامتر، خفیف و در حدود 

 هترین مطابقت بین نتایج تجربی و عددی حاصول گردیود.  آن، ب
و برای معادله  59سازی ترم فشاری از طرح مرتبه دومدر گسسته

مومنتوم، انریی جنبشی آشفتگی و تلفات، از طورح مرتبوه دوم   

 مشخصات هندسی مدل 1جدول 

 مشخصه نماد مقدار

5505/1  s مساحت بال(2m) 

 0  b طول دهانه بال(m) 

    04/1  CL مدل در محور تقارن  طول(m) 

35 Λ زاویه عقبگرد(°) 

5 θ منفی -زاویه پیچش(°) 

 5505/1   C متوسط طول وتر(m) 

(1/1 1/1 4/1), C L34/1  MRP مکان مرجع گشتاور(m) 

توسط مؤلفان در نظر گرفته شده است )مبدأ مختصات، نو   MRPنکته: 

  باشد(دماغه مدل می
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استفاده شده است. همچنین ترم پخوش در معادلوه    14بالادستی

 40ایه سولول استوکس به وسیله روش حداقل مربعات بر پ -ناویر

. با توجه به تقارن الگوی جریان روی بال، شودسازی میگسسته

، انجوام  ای نیموی از مودل موورد بررسوی    شبیه سازی مذکور بور 

 .استشده

 

 بندی شبکه

 سوی اف -اسوتفاده از نورم افوزار آیسوم    محاسباتی با  شبکه

ای سازمان در قالب یک دامنه حل اسوتوانه صورت بیو به 42دی

(. ایوون شووبکه ترکیبووی از 5 )شووکل شووده اسووت شووکل تولیوود

 0 شوکل  باشود. های منشوری، چهار وجهوی و هرموی موی   المان

بندی صورت گرفته اطراف هندسه مورد بررسی را نمای از شبکه

 دلیول اطراف و پایین دست هندسه بوه  در نواحی دهد.نشان می

بنودی ریزتور شوده توا     هوای سورعت بوالا، شوبکه    وجود گرادیان

برای سطح  موجود در آن نواحی به خوبی مدل شوند. هایپدیده

-بعود وای بوی  عودد  استفاده شوده توا   مرزیه از شبکه لایهردیوا

. قورار گیورد   011در محدوده کمتر از برای تمام دیواره  45پلاس

بوا  مورزی  لایوه خصوصیات جریوان   سازیمدل کار،این هدف از 

 بوده اسوت  44رهبهبود دهنده اتوماتیک نزدیک دیوا گیری ازهرهب

[28]. 
 

 
 محاسباتی همراه با معرفی شروط مرزی دامنه - 5شکل 

 

جهت اطمینان از صوحت نتوایج و عودم وابسوتگی آن بوه      

 01های شبکه، مقدار ضریب پسوا در زاویوه حملوه    تعداد سلول

های مختلف مورد بررسوی  شبکه با تعداد سلول پنجدرجه برای 

تغییرات ضریب پسوا بور حسوب تعوداد      2 رفت. در جدولگ قرار

ه شوده اسوت. بوا توجوه بوه رونود       نشوان داد  ،های شوبکه سلول

تورین شوبکه   مناسب 5شماره  ، مشخص است که شبکهتغییرات

 باشد.از نظر دقت و حجم محاسبات می

 

 
  بندی حول مدلنمایی از شبکه - 0 شکل

 

 

 بحث و نتایج

 اعتبار سنجی

، مقوادیر بوه دسوت آموده بورای      جهت بررسی دقت نتوایج 

مقایسه  [02] مرجعه در ضرایب برآ و پسا، با نتایج تجربی حاصل

تغییرات ضوریب بورآ را نسوبت بوه زوایوای       7 شده است. شکل

سوازی  دهد. با توجه به این شکل، شوبیه حمله مختلف نشان می

بینوی  عددی به خوبی توانسته روند سیر نتوایج تجربوی را پویش   

کند. همچنین از لحاظ مقداری نیز تطابق بسیار خوبی با نتوایج  

یوای  مرجع مذکور وجود دارد؛ اما در حالت کلی و برای تمام زوا

حمله، نتایج عددی به میزان بسیار ناچیزی ضریب برآ را کمتور  

کند. بیشترین مقدار این اختلاف در زاویوه حملوه   بینی میپیش

باشود. جهوت بهبوود امور     درصود موی   00/3درجه و حودود   21

گذاری، تغییرات ضریب پسا و مقایسه آن با نتوایج تجربوی   صحه

نتوایج   ،ه شوکل نشان داده شوده اسوت. بوا توجوه بو      8 در شکل

بدست آمده برای ضریب پسا همچون ضریب برآ مطابقت بسویار  

 3/3خوبی با نتایج تجربی دارد؛ اما همچنان خطوای بوه میوزان    

بوا توجوه بوه     شوود. درجه مشاهده می 21درصد در زاویه حمله 

 عموده  ،ساختار نوسانی و آشفته جریوان در زوایوای حملوه بوالا    

بوی در ایون   هوای تجر داده موجود بین نتوایج عوددی و   اختلاف

 درجه 16مطالعه شبکه در زاویه حمله  2جدول 

DC ردیف تعداد سلول 

 0شبکه  954111 1552/1

 2شبکه  0401111 1543/1

 5شبکه  0111123 1525/1

 4شبکه  5501111 1524/1

 3شبکه  5211114 1524/1
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ایوا  مودل آشوفتگی و پ   توان در این راستا ند؛کظهور می شرایط

بر ایجاد اختلافات موجود بیان  بودن روند حل، به عنوان دلایلی

 شوند.می
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 [12]های تجربیمقایسه ضریب برآی نتایج عددی و داده  - 7 شکل

 همتر برثانی 36برای سرعت 
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 [12]تجربی هایمقایسه ضریب پسای نتایج عددی و داده - 8 شکل

 متر برثانیه 36برای سرعت  

 

 ضرایب آیرودینامیکی

موجب شوده   ،ساختار یکپارچه بال و بدنه در مدل سوینگ

 ایی در تولید نیروی برآ داشته باشود، از طرفوی  تا بدنه نقش بسز

اهمیت وصیات پروازی نیز از هندسی بال و خص هایمؤلفهتغییر 

تغییورات   6 ین نیرو برخوردار هستند. در شکلبالایی در تولید ا

زاویه حمله، زاویوه پویچش و عودد رینولودز      برحسبضریب برآ 

رود رفتار نمودار در نشان داده شده است. همانطور که انتظار می

تغییورات   مستقل از عودد رینولودز بووده و    ،هر دو مقدار پیچش

باشد. اما اعمال ضریب برآ در اثر افزایش سرعت بسیار ناچیز می

پیچش تأثیر قابل توجه بر ضریب بورآ خواهود داشوت. مشواهده     

 5بوه  زاویه پویچش   ، تغییرشود که برای تمامی زوایای حملهمی

با اعموال زاویوه   زیرا درجه موجب کاهش ضریب برآ شده است؛ 

یابد کوه ایون   میی بال کاهش زاویه حمله نواحی خارجپیچش، 

شود. اما کاهش سهم رئوس بال از تولید نیروی برآ میامر سبب 

این کاهش در تمام زوایای حمله یکسان نبوده و رفتار پیچش با 

 کند.  افزایش زاویه حمله تغییر می
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 در مقابل زاویه پیچش، زاویه حمله و سرعت LCتغییرات  - 6 شکل

  جریان

 

درجه( با افزایش  3 و1، -3)زوایای  ه پاییندر زوایای حمل

تغییرات ضریب برآ نسوبتا  ثابوت بووده و شویب نموودار       ،پیچش

ر پوی افوزایش   داموا   باشود. برای هر دو مقدار پیچش یکسان می

درجه، پیچش مؤثرتر واقوع شوده و تغییورات     01زاویه حمله تا 

ع ضریب برآ افزایش یافته است. این امر به دلیل تغییورات وسوی  

خطوز جریوانِ   16شود. شکل الگوی جریان روی بال حادث می

سورعت   درجوه و بورای   5پیچش صفر و  زوایای در را سطح بال

 بورای زاویوه   ،با توجوه بوه شوکل   . دهدمی نشانمتر بر ثانیه  81

ای منسوجمی  جریوان گردابوه   ،درجوه و پیچش صوفر   01حمله 

بوال   و رئووس بوال، در سوطح    های لبه حملوه گردابه متشکل از

درجوه، از قودرت و    5اموا بوا اعموال زاویوه پویچش       ؛وجود دارد

به منظوور تشوریح    های مذکور کاسته شده است.انسجام گردابه

 مقاطع عرضی سوطح بوال   برایتوزیع ضریب فشار  این موضوع،

در  فشار بیضر نهیکم ینواح. نشان داده شده است 11در شکل 

بوال را   یتوه رو شوکل گرف  یهامرکز گردابه تیموقع ،این شکل
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در زوایوای   pCهوای  منحنوی دهند. بوا مقایسوه رفتوار    نشان می

)نیموه سومت    درجه 5و  )نیمه سمت چپ شکل(پیچش صوفر 

همووار   مشخص است که اعموال پویچش موجوب    راست شکل(،

در نوواحی نزدیوک لبوه    موجود کاهش افت فشار  شدن نمودار و

؛ شوود موی برای هریک از مقاطع عرضی نشان داده شوده   ،حمله

سطح بال  یهاگردابهتوان و قدرت  فیاز تضع یامر حاک نیاکه 

 تغییورات زیواد ضوریب بورآ در     اصولی  عاملمطلب مذکور . است

. زیرا با اعمال زاویوه پویچش، در   باشدمیدرجه  01حمله  زاویه

اویوه حملوه   کاهش ز ناشی از 34کنار کاهش نیروی برآیِ معمول

تضوعیف   جهوت  نیوز بوه   54ایخارجی بال، بورآی گردابوه  نواحی 

مطالوب  ای در سطح بوال کواهش خواهود یافوت.     جریان گردابه

  .ق خواهد بوددرجه نیزصاد 3/02برای زاویه حمله  اشاره شده

اثرگذاری زاویوه پویچش    ،درجه 21و  03در زوایای حمله 

کاهش یافته و ضریب برآ تغییرات محدودتری خواهد داشت. در 

یول زاویوه عقبگورد نسوبتا  بوالای بوال،       بوه دل  ،زوایای حمله بالا

بوال )نوواحی    نواحی خارجی و رئوس موجود در جدایش جریانِ

کورد پویچش   ؛ از ایون رو عمل یابود گسوترش موی   اعمال پیچش(

دهد که با اعمال پیچش نشان می 16 کاهش خواهد یافت. شکل

 متر بر ثانیه 86درجه در سرعت  15و  16یای حمله الگوی خطوط جریان روی بال برای زوا  - 16 شکل

 

 درجه )سمت راست(  0در مقاطع عرضی سطح بال بین زوایای پیچش صفر )سمت چپ( و   (pCمقایسه توزیع ضریب فشار )  - 11 شکل
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درجوه، تغییورات قابول تووجهی در الگووی       03در زاویه حملوه  

اد نشده و ساختار جریان تقریبا  ثابت مانوده  جریان روی بال ایج

 درجه تشدید خواهد شد. 21است. این اثر در زاویه حمله 

بور   یو فواز پورواز   عدد رینولدز تغییربه منظور بررسی اثر 

رفتوار خطووز جریوان    مقایسه ای بین سطح بال،  میدان جریانِ

. (12)شوکل   شوده اسوت   انجامپروازی  هایدر هر یک از سرعت

پویچش صوفر درجوه     و 01حملوه   ن قیاس که برای زاویوه در ای

 81توا   51شود که افزایش سرعت از مشاهده می صورت گرفته،

زیورا   شود.میهای سطح بال ابعاد گردابهسبب افت متر بر ثانیه 

عامل اصلی تولید گردابه در لبه حمله، یعنی جدایش جریان، به 

ته است. اموا  دلیل افزایش انریی و چسبندگی جریان کاهش یاف

افووزایش  ،بایسووت مووورد توجووه قوورار گیوورد ای کووه مووینکتووه

ها در اثر رشد سرعت اسوت  یا نیروی دورانی گردابه 40ورتیسیتی

هوا افوزایش یابود. ایون     که موجب شده تا چگالی و قدرت گردابه

اما بوه   شود.میای موضوع منجر به رشد قابل توجه برآی گردابه

برآ از ضریب برآی کل نوع م این سه ،دلیل رشد فشار دینامیکی

نسبتا  ثابت خواهد ماند. بطور کلی با  ،طی تغییر عدد رینولدز در

توان نتیجه گرفت که درصد توجه به رفتار نمودار ضریب برآ می

ای، تأثیر پیچش بر روی میدان جریان سطح بال و برآی گردابوه 

 باشد.یکسان می تقریبا  های پروازیدر هر یک از سرعت

متور   81و 51پسا را در سورعت   بیضر راتییتغ 13کل ش

 شیبوا افوزا  صرف نظور از اثورات پویچش،    . دهدینشان م هیبرثان

حملوه و   هیو زاو رییتغ ناشی ازپسا  بیضر اترییروند تغ ،سرعت

مقوادیر  بورآ،   بیبرخلاف ضر است. با اینحالحفظ شده  چشیپ

اسوت.   هرفتو یپذ ریتأث شتریب نولدزیعدد ر راتییپسا از تغ بیضر

پسا کواهش   بیسرعت، مقدار ضر شیکه با افزا شودیمشاهده م

 کیو حمله، نسبتا  بوه   یایزوا یکاهش در تمام نیاست و ا افتهی

و  یانوری  شیموضووع، افوزا   نیو ا لیو از دلا یکو ی. باشدیاندازه م

که بوا رشود    ین معنیاست. به ا یمرز هیدر لا 84تبادل مومنتوم

از  تیو به تبع انیجر لیتما ،یمرز هیدر داخل لا سرعت انیگراد

 یهوواانیو از گراد یناشو  یپسوا  بیو ضوور افتوه ی شیسوطح افوزا  

 شیافوزا  یدر پو  نیو . عولاوه بور ا  افوت یکاهش خواهد  94یفشار

خواهد شود. شوکل    فیتضع زین یاصطکاک یپسا بیسرعت، ضر

حمله صوفر و   هیزاو یرارا ب یااصطکا  پوسته بیضر عیتوز 14

سرعت، مقدار  شیاست که با افزا. واضح دهدیدرجه نشان م 01

 افته،یکاهش  یطور قابل توجهدر سطح بال به ضریب اصطکا 

 یرشود کمتور   یتونش برشو   نولدز،یر عدد شیدنبال افزابه رایز

عودد   شیخواهد داشت. هر چند با افزا یکینامیفشار د نسبت به

اموا   افتوه، یکواهش   یطکاکو اصو  یفشوار  یپسا بیضر نولدزیر

توا   نولودز یعدد ر شیافزا رایز باشد؛یم فیفکاهش خ نیمقدار ا

را متحمول   یاساس راتییتغ انیجر مینبوده که رفتار و ری یحد

 شوند.
 

 
 86و  36ای سطح بال در سرعت مقایسه جریان گردابه - 12شکل 

 درجه 16زاویه حمله  برایمتر بر ثانیه و 
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در مقابل زاویه پیچش، زاویه حمله و  DCتغییرات  - 31 شکل

 سرعت جریان
 

پیچش در  ناشی از اعمالبا مقایسه نحوه تغییر ضریب پسا 

پویچش   اتمشخص است که اثور  ی پروازی،هاهر یک از سرعت
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در زوایای حمله بالا به مراتوب بیشوتر از زوایوای حملوه پوایین      

است. در این بین، کمترین تأثیرگوذاری در زاویوه حملوه صوفر     

پویچش،   اعموال حمله، در شود؛ در این زاویه درجه مشاهده می

یابود و  ان در نواحی خارجی بال افزایش موی عمود بر جریسطح 

شوود؛  در نواحی مذکور موی افزایش پسای فشاری  این امر سبب

بورهم نهوی    یافوت. خواهود  کاهش ای پسای پوسته اما در مقابل

اثرات فوق، اختلاف ناچیز ضریب پسا را در این زاویه حملوه بوه   

وایای حمله بیش از صوفر درجوه بوا افوزایش     دنبال دارد. برای ز

اثرگوذاری  نیروهوای فشواری،    تقویوت زاویه حملوه و در نتیجوه   

پیداسوت،   13 یابود. هموانطور کوه در شوکل    افزایش می پیچش

شود؛ یکوی  موجب کاهش ضریب پسا می درجه 5اعمال پیچش 

از دلایل این امر، کواهش سوهم نوواحی خوارجی بوال در تولیود       

شود توزیع نیروی برآ به توزیع ین امر باعث میا ؛ستا نیروی برآ

بیضوی نزدیک شود و در نتیجه پسای القایی کاهش یابد. عامول  

. در باشود این اختلاف، تغییور پسوای فشواری موی    مؤثر دیگر در 

با اعمال زاویه پیچش، زاویوه حملوه   درجه  21تا 3زوایای حمله 

کواهش   یابد که این خود منجر بهمقاطع خارجی بال کاهش می

شوود.  پسای فشاری در مقاطع عرضی موجود در رئوس بال موی 

منجر  درجه برقرار بوده که -3زاویه حمله عکس این موضوع در 

 به افزایش ضریب پسا شده است.

 

 ضرایب آیرودینامیکی

اطلاعات بیشوتری را در   به پسا بررسی تغییرات نسبت برآ

دز و نحوه اثرگوذاری متغییرهوای پویچش، عودد رینولو      خصود

بورای   L/Dتغییورات   15 دهود. در شوکل  زاویه حمله ارائوه موی  

متر بر ثانیوه نشوان داده شوده اسوت. اعموال زاویوه        81سرعت 

پیچش باعث کاهش شدید بازده آیرودینامیکی در زاویوه حملوه   

درجوه   21توا   01برای زوایای حمله  در مقابلصفر درجه شده، 

را افوزایش داده  عملکرد مثبتوی داشوته و بوازده آیرودینوامیکی     

این افزایش با رشد زاویوه حملوه و در پوی آن کواهش      امااست. 

 یابد.عملکرد نواحی خارجی بال کاهش می
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 86نسبت برآ به پسا )بازده آیرودینامیکی( برای سرعت  - 15 شکل

 متر بر ثانیه

 

 L/Dبا توجه به شکل، مشخص است که بیشترین مقودار  

توان ارد؛ بنابراین این زاویه را میدرجه وجود د 3در زاویه حمله 

به عنوان زاویه حمله فواز کوروز معرفوی کورد. بوا اعموال زاویوه        

 متر بر ثانیه 86و 36برای سرعت  ،در زاویه پیچش صفر درجه FCمقایسه توزیع ضریب اصطکاک  - 41 شکل
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بوازده آیرودینوامیکی انودکی     ،درجوه  3پیچش در زاویه حملوه  

کاهش یافته، اما بدون در نظر گورفتن شورایط پایوداری طوولی     

توان کارکرد پیچش را در این فاز پروازی مضر دانست. ایون  نمی

 بررسی خواهد شد. بعدع در بخش موضو

 نولودز، یعودد ر  رییو از تغ یاثورات ناشو   یبررس یدر راستا

 هیو متور بور ثان   81و  51در سرعت  L/D ریمقاد نیب یاسهیمقا

 یوک از هور   یو برا یدر حالت کل (.10 )شکل انجام گرفته است

بووازده  شیسوورعت موجووب افووزا   شیافووزا چش،یپوو وایووایز

. شووودموویحملووه  یایوواز زوا یعیوسوو فیوودر ط یکینووامیرودیآ

آن  لیکه دل واقع شدهدرجه  3حمله  هیدر زاو شیافزا نیشتریب

 5حوودود  شیپسووا و افووزا بیضوور یدرصوود 02کوواهش حوودود 

 شی. بوا افوزا  باشدمیدر هر دو زاویه پیچش برآ  بیضر یدرصد

و در  افتوه یکواهش   یکینوام یرودیبوازده آ  راتییو تغ حمله، هیزاو

 هیو هور دو زاو  یبورا  L/D ریمقاد ،جهدر 21و  03حمله  یایزوا

توجوه بوه   بوا  خواهد بوود.   عدد رینولدزنسبتا  مستقل از  چش،یپ

سورعت باعوث رشود     شیدرجه، افزا 01حمله  هیزاو برای ،شکل

 9و رشود  درجوه   5 چشیدر پو  یکینامیرودیبازده آ درصدی 04

ایون امور حواکی از    ؛ شوود موی پیچش صوفر درجوه    درصدی در

درجوه   5ه تغییر عدد رینولدز در پیچش ب L/D بالاتر حساسیت

حملوه صوفر درجوه     هیدر زاو .و محدوده زاویه حمله مذکوراست

از  کیو هررفتار متناقضی نسبت به  ینامیکیرودیتغییرات بازده آ

سورعت در   شیشوود کوه افوزا   یمشاهده مو دارد؛ پیچش  یایزوا

 هیو در زاو یداده ولو  شیرا افوزا  L/Dصوفر درجوه    چشیپ هیزاو

توان بنابراین می به کاهش آن شده است. جرجه مندر 5 چشیپ

 شیپیچش موجب معکوس شدن اثر افزا اعمال نتیجه گرفت که

 .شوددر زاویه حمله صفر درجه میسرعت 

یوک  بورای   L/D مقادیردر تغییر  پیچشنقش تا به اینجا 

متر بر ثانیه( و اثر افوزایش سورعت منحصورا      81ت معین )سرع

اکنوون  رسی قرار گرفوت.  پیچش مورد بر برای هر یک از زوایای

در  ،بور بوازده آیرودینوامیکی    پویچش  اثرگذاریمیزان کارکرد و 

خواهد شد کوه ایون هموان     های پروازی مختلف مقایسهسرعت

هندسی بال در اثر تغییر عدد  هایمؤلفهبررسی بازده و عملکرد 

تفاضول بوازده    17 در شوکل  بوه ایون منظوور    باشود. رینولدز می

 یدرجه بورا  5پیچش صفر و  هیبین زاو Δ(L/D) یامیکنیرودیآ

ایون  متور برثانیوه نشوان داده شوده اسوت.       81و  51هایسرعت

پیچش در هر سورعت و فواز    بازده و عملکردتفاضل بیان کننده 

پروازی است. با توجه بوه شوکل و درحالوت کلوی اعموال زاویوه       

 متر برثانیه مؤثرتر واقع شوده و تغییورات   81پیچش در سرعت 

بورای هور دو مقودار    آورد. بوه وجوود موی    L/Dبیشتری را برای 

بیشترین اثرگذاری پیچش در زاویه حمله صوفر درجوه   سرعت، 

دارد. در این زاویوه حملوه اعموال پویچش عملکورد منفوی        قرار

درصود   3/22حودود  این اثور   ،و با افزایش سرعت جریان شتهدا

فتوار  درجوه ر  21و 03، 3تقویت شده اسوت. در زوایوای حملوه    

بووده و تغییورات نواچیز     سورعت  مقدار پیچش نسبتا  مستقل از

درجوه تغییورات قابول     3/02و  01باشوند. در زاویوه حملوه    می

ملاحظه است و افزایش سرعت توانسوته کوارآیی پویچش را در    

بهبود دهود.   درصد 09و  40ترتیب به ارتقاء بازده آیرودینامیکی

 نیز صادق خواهد بود.درجه  -3برای زوایای حمله  رفتارهمین 
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 درجه 0پیچش پیچش صفر درجه                                                                                 

 ( ناشی از  تغییر سرعت پروازی L/Dتغییرات بازده آیرودینامیکی ) – 10ل شک 
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 0بین زوایای پیچش صفر و  L/D تفاضل - 17 شکل

درجه
6 0

L L

D D 

 
    

 متر بر ثانیه 86و 36در سرعت 

 
 پایداری طولی

نشوان داده   نمودار ضریب گشوتاور چرخشوی   18 در شکل

در هر دو  MCشده است. با توجه به روند نسبتا  یکسان تغییرات 

متور بور ثانیوه و بوا هودف       81ار برای سورعت  سرعت، این نمود

شوود.  بررسی اثر اعمال زاویه پیچش بر پایداری طولی ارائه موی 

مطابق با قوانون دسوت راسوت، گشوتاور چرخشوی در راسوتای       

، (31جایی دماغوه بوه سومت بوالا    جا به) چرخش ساعتگرد دماغه

 گرفته شده است.مثبت در نظر 

 

 (deg)

C
M

-5 0 5 10 15 20
-0.15

-0.1

-0.05

0

0.05

0.1

0.15

 
o

 
o

 
و پیچش در سرعت  ویه حملهنسبت به زا MCتغییرات  - 18 شکل

 متر بر ثانیه 86

 

 جهت ارضوای پایوداری طوولی در هواپیماهوای    بطور کلی 

بوه طوور همزموان     2و  0پرنده، لازم است تا روابط یا شروز بال

 .داناستخرا  شده [51]. روابط ذیل از مرجع ارضا شوند

در زاویه پیچش صفر درجه با افزایش  18 با توجه به شکل

باشد؛ همچنوین  شیب نمودار منفی می ،درجه 01زاویه حمله تا 

درجوه نیوز اداموه     3/02با اعمال پیچش، این امر تا زاویه حمله 

ان گفوت شورز شوماره یوک در هور دو      تویابد. از این رو میمی

 مقدار پیچش برقرار است. 

بررسی مقدار ضریب گشتاور در زاویه حملوه صوفر درجوه    

در زاویه پویچش صوفر درجوه     2دهد که شرز شماره نشان می

اما با افزایش زاویه پیچش و مثبت شدن مقدار  .ارضا نشده است

و ضریب گشتاور در زاویه پیچش صفر درجه ایون شورز ارضوا،    

زاویوه حملوه در    منفوی شودن  پایداری طولی برقرار خواهد شد. 

شود تا نواحی خارجی بال به دلیل اعمال زاویه پیچش، باعث می

، رئوس بال عملکردی مشابه دم افقی زاویه حمله صفر درجهدر 

داشته باشند. درنتیجه با تولید نیروی فشاری به سمت پوایین و  

ولید گشتاور چرخشی در در مکانی پشت مرکز گشتاور، موجب ت

 شوند و در نتیجوه شورز   بالا میراستای حرکت دماغه به سمت 

0
0MC   .برقرار خواهد شد 

در زاویوه پویچش صوفر درجوه نشوان       MCروند تغییورات  

درجوه شویب    3/02توا   01دهد که برای بازه زوایای حملوه  می

برای بعود از زاویوه    نمودار به مقدار خفیفی تغییر علامت داده و

درجوه ایون تغییور علاموت تشودید شوده و شویب         3/02حمله 

آپ در  افزایش یافته است. این امر به منزله شوروع پدیوده پویچ   

درجه اسوت. اموا در اثور اعموال زاویوه       01محدوده زاویه حمله 

درجه، 5پیچش 
MC


نان منفی درجه همچ 3/02تا زاویه حمله  

خواهد بود و برای بعد از این زاویه حمله نیوز از تغییور ناگهوانی    

MC      جلوگیری شده و نمودار شویب مثبوت کووچکتری دارد. بوا

توان نتیجه گرفت که اعموال پویچش در   توجه به این مطلب می

کنار ارضای شروز پایداری طولی باعث به توأخیر افتوادن چنود    

که این یوک دسوتاور بوزرگ    ای پدیده پیچ آپ خواهد شد درجه

 پرنده خواهد بود.  در بهبود پایداری طولی بال

(0) 0M
M

dC
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d 
   

(2) 
0

0MC   

 پیچش صفر درجه
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درجوه، ضوریب    5بورای پویچش   ، 18 شوکل با توجه به    

 درجووه برابور بووا صوفر خواهوود شوود   3گشوتاور در زاویووه حملوه   

(=0MCبا توجه به این .) کی یمکه بیشترین مقدار بازده آیرودینوا

نتیجه گرفت که اعموال  توان می ،در این زاویه حمله وجود دارد

تورین زاویوه   گیری خودکار هواپیما در بهینوه پیچش موجب قرار

یابود.  به شدت کاهش می 03شود. از این رو پسای تریمحمله می

مشواهده گردیود،    L/Dبنابراین بر خلاف آنچوه کوه در نموودار    

پیچش موجب افزایش بازده آیرودینامیکی در فاز کوروز خواهود   

 شد.

 نولودز، یعودد ر  رییو از تغ یاثورات ناشو   یبررس یدر راستا

 هیو متور بور ثان   81و  51در سرعت  L/D ریمقاد نیب یاسهیمقا

 ،در زاویوه پویچش صوفر درجوه     (.16 )شوکل  انجام گرفته است

افزایش سرعت باعوث افوزایش قودر مطلوق ضوریب گشوتاور در       

شود که این امر اثرات مخورب  درجه می 21و 03زوایای پیچش 

کاهش خواهد داد. برای زوایای حمله کوچکتر  پدیده پیچ آپ را

با افزایش سرعت، شیب نمودار افزایش یافته اسوت،   ،درجه 3از 

از این رو درجه پایداری افزایش خواهد یافت؛ اما همچنان تموام  

شروز پایوداری در ایون زاویوه پویچش ارضوا نشوده و هواپیموا        

رات درجه، افوزایش سورعت اثو    5ناپایدار است. در زاویه پیچش 

 بیقدر مطلق ضور  شیتفاوت که افزا نیبا انسبتا  مشابهی دارد. 

که  شودیدرجه حادث م 01حمله بیش از  یایزوا یگشتاور برا

حملوه   یایممان بازگرداننده در زوا تیاز تقو یموضوع حاک نیا

و اثورات مخورب   پیچ آپ  دهیرو شروع پد نیبالا خواهد بود. از ا

   .افتیر خواهد به تأخی یبه طور قابل توجهآن 

نقوش   ،و مرکوز فشوار   )مرکز گشتاور( مرکز ثقل هایمکان

. در هواپیما دارنود در رابطه با وضعیت پایداری یک  بسیار مهمی

د کوه در کنوار افوزایش بسویار     دهو همین راستا، نتایج نشان می

متر بر  81خفیف ضریب برآ )نماینده نیروی گشتاور( در سرعت 

بوه سومت عقوب      سرعت جریان، مکان مرکز فشار رشدثانیه، با 

زاویه عقبگرد بال عاملی در جهت  از آنجایی کهشود. جا میبهجا

پوس   باشود، موی مرکز فشار در پشت مرکز ثقل مکان قرارگیری 

حرکت رو به عقوب مرکوز فشوار موجوب افوزایش طوول بوازوی        

 باعث بیان شده آثار(. 3 جدول) شودمی r یگشتاور و مشخصه

مقدار ضریب گشوتاور   ،زاویه پیچشیک از هر  برایکه شوند می

. (16)شووکل  افووزایش یابوود غالووب زوایووای حملووه درچرخشووی 

موجب شوده   از رشد عدد رینولدز های فشاریگرادیان اثرپذیری

درجووه  01تووا تغییوورات رد داده در زوایووای حملووه بووالاتر از    

افوزایش   توان نتیجوه گرفوت کوه   تر باشد. بطور کلی میملموس

سرعت موجب افزایش درجه پایوداری و بهبوود رفتوار پویچ آپ     

 شود.می

در راستای بررسی تغییر عملکرد زاویه پیچش بوا افوزایش   

درجه  5، تفاضل ضریب گشتاور بین پیچش صفر و عدد رینولدز

رسوم شوده اسوت.     26 در شوکل  پروازی تسرعیک از برای هر 

عملکرد پیچش نسبتا   و صفر درجه 03هرچند در زوایای حمله 

اموا در سوایر زوایوا، افوزایش      ،باشود مستقل از عدد رینولدز موی 

شوود. دلیول ایون امور     سرعت باعث تغییر تفاضل اشاره شده می

      (deg)
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 درجه 0پیچش                                                                            یچش صفر درجه         پ

 تغییرات ضریب گشتاور ناشی از تغییر سرعت پروازی – 16شکل 
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گشوتاور و ضوریب    یتغییر میزان اثرگذاری پیچش بر اندازه بازو

درجوه، افوزایش    21و  3/02، 01، -3در زوایای حمله  برآ است.

)مقودار تفاضول اشواره     ثرگذاری پویچش سرعت موجب کاهش ا

رای زاویوه  است. این کاهش ب بر روی ضریب گشتاور شده شده(

بورای   باشود. در مقابول  درصد موی  00درجه حدود  3/02حمله 

 ،متور بور ثانیوه    81با افوزایش سورعت توا     ،درجه 3زاویه حمله 

 0 تغییور  از ،اثرگذاری پویچش افوزایش یافتوه اسوت؛ ایون امور      

ناشوی   گشوتاور  یطول بوازو درصدی  3/5و  ضریب برآدرصدی 

 .شودمی
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 0بین زوایای پیچش صفر و  MCتفاضل  - 26 شکل

درجه 6 0M MC C     متر برثانیه 86و  36در سرعت 

 

 بر پایداری طولیثقل اثر تغییر مکان مرکز 

مکوان مرکوز ثقول و مرکوز فشوار       ،همانطور قبلا  اشاره شد

 دیو با از طرفی هواپیما دارند.در پایداری یک  نقش بسیار مهمی

MCتوجه شود که


 یکینوام یرودیآ اتیهمانقدر که به خصوصو  

 ریتوأث  زیو مرکوز ثقول ن   یریوابسته است، از مکان قرارگ مایهواپ

در  یطول یداریاثر مکان مرکز ثقل بر پا ی. جهت بررسردیپذیم

 01مکان مرکز گشتاور حودود  مقادیر سرعت و پیچش مختلف، 

 21 اسوت. شوکل   دهجوا شو  بدنوه جابوه   یبه سمت انتهوا درصد 

مکوان   یبورا  را حملوه  هیو گشتاور در مقابول زاو  بیضر راتییتغ

 .دهدینشان م دیمرکز گشتاور جد
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 ، cL0 /6برای مرکز گشتاور جدید  MCتغییرات  - 12 شکل

44/6MPR= 
 

مرکوز   یدرصود  01 ییبا توجه به نمودار فوق با جابوه جوا  

 یدرتمام نوواح  با یتقر MC یمنحن بیش گشتاور به سمت عقب،

0MC) مثبت خواهد شود 

)  یامور نشوان دهنوده    نیو کوه ا 

است. نکته جالوب   چشیپ یایپرنده در تمام زوا یطول یداریناپا

 هیو گشوتاور در زاو  بیضور  یمنحنو  اناست که همچن نیتوجه ا

درجوه   03توا   01حملوه   یایبازه زوا یپیچش صفر درجه و برا

 نیو پویچش از شودت ا   هیزاو شیدارد و با افزا یدیتغییرات شد

 یمعن طورنیا توانیفوق را م دهیتغییرات کاسته خواهد شد. پد

مسوتقل از مکوان مرکوز گشوتاور      یمنحن راتییکرد که روند تغ

 چشیحملوه و پو   یایو بوال در زوا  یرو انیو جر یگوبوده و به ال

 شیبور افوزا   یلو یدل نتووا یامر را م نیدارد. هم یمختلف بستگ

درجوه در هور دو     3/02حملوه   هیو نمودار بعد از زاو بیششدید 

بورای   MCمشابه با رفتار نمودار  یدانست که رفتار چشیپ هیزاو

 است.قبل  MPRمکان 

 بیمقودار ضور   چشیپ هیزاو اعمالبا  21 توجه به شکل با 

 چشیپ هیگفت که زاو توانیم یبه نوع ،ابدییم شیگشتاور افزا

تغییر طول بازوی گشتاور با افزایش سرعت -3جدول   

θ= 6°  θ= 0°   

XCP(m) r (%)  XCP(m) r (%)  سرعت(m/s)   زاویه حمله(°)  

401/1  45/0   450/1  1/3   51  
01 

402/1  52/0   458/1  053/3   81 

594/1  09/1-   41/1  1/1   51  
21 

593/1  50/1-   410/1 053/1   81 

) نکته: / )*100arm cr L L  

 به معنی پیشی گرفتن مرکز فشار از مرکز گشتاور است. rعلامت منفی برای نکته:

باشد )طول مدل در             ، فاصله مکان مرکز فشار تا دماغه مدل می cpX مقادیر نکته:

 متر است(. 04/1ن خط تقار
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 MCمقودار   شیحمله دارد و موجب افوزا  هیمشابه زاو یلکردعم

هیچ یک از زوایای  در پی اعمال پیچش برایهمچنین  .شودیم

است که  یمعن نیدب نیا گشتاور طولی صفر نخواهد شد. ،حمله

اعموال   ریمرکز گشتاور به سمت عقب تأث یدرصد 01با حرکت 

 یداریو ناپا وایگونه شده و موجب یطول یداریپابر  چشیپ هیزاو

)بوه   آن حرکت رو به جلو لیکه دل گردد،یپرنده م شتریهرچه ب

اسوت   چشیپو  هیو سمت دماغه( مرکز فشار به واسطه اعمال زاو

پرنوده  بوال  یماهایکه هواپ دهدیموضوع نشان م نی(. ا3)جدول

جهت  ستیبایدارند، پس م یمحدود اریمحدوده مرکز جرم بس

مخوازن سووخت و    ییموا در جان ،یطوول  یداریو شروز پا یرضاا

 نیبا مصورف سووخت و همچنو    رایداشت؛ ز اریمهمات، دقت بس

 جا شود.  جابه تواندیمرکز ثقل م مکانمهمات،  هیتخل

 

 گیرینتیجه

نحووه   ،در این تحقیق، با استفاده از شبیه سوازی عوددی   

 ،بر نیروها و گشوتاورهای آیرودینوامیکی   منفی اثرگذاری پیچشِ

ینولدز موورد بررسوی قورار گرفتوه اسوت.      همگام با تغییر عدد ر

 ای از مهمترین نتایج حاصله به شرح زیر است:خلاصه

        اعمال پویچش موجوب کواهش ضوریب بورآ در تموام

شود. این امر همچنین ضریب پسا را زوایای حمله می

درجه کاهش داده؛ اموا در   3در زوایای حمله بالاتر از 

 است.زاویه حمله صفر درجه تغییرات قابل اغماض 

     بررسی تغییورات نموودارL/D   دهود کوه   نشوان موی

پیچش موجب افزایش بازده آیرودینامیکی در زوایوای  

حمله بالا شده ولی در زوایای حمله پایین و بوالاخص  

زاویه حمله صفر درجه بازده آیرودینامیکی را کواهش  

 داده است.

   در اثر اعمال زاویه پیچش شروز لازم جهت پایوداری

ضا شده؛ همچنین پدیوده پویچ آپ بوه    طولی پرنده ار

 تأخیر افتاده است.

  با تغییر سرعت در هر دو زاویه پیچش، مقادیر ضریب

برآ نسبتا  ثابت مانده ولی ضریب پسا کاهش یافتوه؛ از  

 (L/Dاین رو با افزایش سرعت بوازده آیرودینوامیکی)  

 در طیف وسیعی از زوایای حمله بهبود یافته است.

     میوزان  متور بور ثانیوه     81توا  در اثر افوزیش سورعت

افووزایش بووازده آیرودینووامیکی  اثرگووذاری پوویچش بوور

 (.17)شکل خواهد یافت

 دهد که بوا  بررسی گشتاور حول محور طولی نشان می

افزایش سرعت درجه پایداری افزایش خواهد یافوت و  

 یابد.رفتار پیچ آپ بهبود می

 درصدی مرکز گشوتاور)مرکز ثقول( بوه     01جایی جابه

ب، ناپایداری طولی شودیدی را در پوی دارد.   سمت عق

ان نتیجوه گرفوت کوه هواپیماهوای     از این رو موی توو  

 پرنده محدوده مرکز جرم بسیار محدودی دارند.بال

 

 هافهرست علایم و نشانه

 

 هانوشتپی

 
Flying Wing 0 
Wetted area 2 
 Range 5 
 Endurance 4 
 Liebeck 3 
 Fuel burn per seat mile 5 
Stealth 0 
 Radar Cross Section 8 
 B-2 bomber 9 
 X-47C 01 
Taranis 00 
Neuron 02 
 Reflex Camber 05 
 Pitch moment 04 
 Aft-Swept Wing 03 
 Pitch-Up 05 
 Wing Tip 00 
 Wash-out 08 

V (سرعت جریانm/s )   

MPR (مکان مرجع گشتاورm) 

MC ضریب گشتاور چرخشی 

LC ضریب برآ 

DC ضریب پسا 

0MC ضریب گشتاور در زاویه حمله صفر درجه 

MC


 شیب نمودار ضریب گشتاور 

L/D )نسبت برآ به پسا )بازده آیرودینامیکی 

FC  ضریب اصطکا 

armL شار تا نقطه مرجع گشتاور(طول بازو گشتاور )فاصله مکان مرکز ف 

cpX (مکان مرکز فشارm) 

 علائم یونانی 

α ( ،زاویه حمله°) 

θ ( ،)(°زاویه پیچش)منفی 
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 Twist 09 
 Lyu & Martins 21 
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MULDICON 25 
 Wash-in 24 
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 Computational Fluid Dynamic (CFD) 25 
 Swing 20 
 Take-off and Landing 28 
 Cruise 29 
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 NACA 50 
 L-2000 52 
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