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  چكيده
مادون  ياندر جر يماهواپ هاي يكربنديانواع پ يرديناميكيآ يلتحل يبرا يگرداب ي روش شبكه يبر مبنا يروش عدد يك يقتحق يندر ا

عدد ماخ و  يرشده است و سپس تاث يصحه گذار يتجرب يجروش با نتا ينحاصل از ا يجصوت توسعه داده شده است. در كار حاضر ابتدا نتا
قرار گرفته است.  يمورد بررس يروديناميكيآ يبضرا يرو يو ارتفاع بالك نسبت به بال اصل يريقرارگ يتموقع ،وجود بالك جلو ينهمچن

 يو موجب كاهش بار رو يبوجود بالك جلو موجب بهبود ضر ين. همچنيابديم يشبراء افزا يبعدد ماخ ضر يشحاصله با افزا يجطبق نتا
مشكل بالك  ين. جهت رفع اگردد يآن م يبار موجب ناهمگون يعتوز ياز بالك جلو رو يناش هاي هدنبال ير. اما تاثگردد يم يبال اصل ي بازه

بال حل شده و  عيتوز يناهمگون يبا هم ارتفاع نبودن بالك جلو و بال اصل يراز گيرند ياز هم قرار م يدر ارتفاع متفاوت يجلو و بال اصل
مربوط به  يج. از نتاشود يم يبازه موجب گاهش گشتاور خمش يد. كاهش بار روگرد يبال همچنان حفظ م ي بازه يكاهش بار رو يتمز

 يكاز آن مطلوب نبوده و وجود  يادز ي و فاصله يكم بالك از بال اصل ياربس ي كه فاصله شود يبالك جلو مشخص م يريقرارگ يتموقع
  .گردد يم يشترب يروديناميكيآ هاي مشخصهداده و بهبود  يشبالك را افزا يراتتاث يبالك و بال اصل ينمناسب ب ي فاصله

  .يگردابه نعل اسب يروديناميكي؛آ يبضرا ؛بالك جلو :كلمات كليدي
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Abstract 

In this investigation, a numerical method based on potential flow for aerodynamic analysis of different 
configurations in has been developed. At first, results of this method are validated with experimental data 
and then, Influence mach number, canard existence, position and height canard than main wing on 
aerodynamic coefficients has been studied. According to results, with increasing Mach number lift 
coefficient increases.also, canard existence cause improvement of lift coefficient but the tails by canard 
impact on the load distribution of main wing and cause reduction and heterogeneity of load distribution. If 
canard and main wing be not the same height, heterogeneity of load distribution is solved and likewise, 
advantage of reducing load on wing span is maintained. With reducing the load on the wing span pitching 
moment is reduced. Results related to canard position show that too low distance and great distance between 
canard and main wing is not desired. Existence a proper distance between canard and main wing increases 
effect of canard and improvement aerodynamic characteristics is more. 

Keywords: Canard; Aerodynamic characteristics; Horseshoe vortex.
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  مقدمه -1
بيشتر  1هاي داراي بالك جلو گذشته پيكربنديدر بيست سال 

و بيشتر مرسوم شده است. مخصوصا در هواپيماهاي سبك و 
خيلي سبك و هواپيماهاي جنگنده بسيار مشهود است. 

اي دارد. برادران رايت  ي ديرينه استفاده از بالك جلو تاريخچه
اند  در ساخت اولين ماشين پرنده از آن استفاده كرده

پرفسور  2بهربهم 1960از برادران رايت در سال  ). بعد1(شكل
سوئدي مزاياي استفاده از بالك جلو و كوپل كردن آن با بال 
اصلي را مطرح كرد و به دنبال آن كاربرد بالك جلو در 

  طراحي هواپيماها به طور گسترده به وجود آمد.
  

 
 هواپيماي برادران رايت -1شكل 

  
اي  به طور كلي وجود بالك جلو موجب كاهش موج ضربه

ي برخورد و سطح بالايي بال اصلي، كاهش  ي لبه بين گردابه
مساحت بال و پساي هواپيما و كاهش نياز به ايجاد پيچش 

گردد. همچنين بالك جلو  براي به تاخير انداختن واماندگي مي
فزايش به طبع آن موجب اموجب افزايش ناپايداري هواپيما و 

گردد و اين يكي  هاي پايين مي مانورپذيري هواپيما در سرعت
ي استفاده از بالك جلو در هواپيماهاي جنگنده  از دلايل عمده

باشد. يك راه حل براي كاهش ناپايداري ناشي از حضور  مي
بالك جلو اضافه كردن يك سطح افقي در پشت بال اصلي 

ح افقي برعكس باشد. اين سط ي عقب هواپيما) مي (دنباله
كند، براء منفي توليد  بالك جلو كه براء مثبت توليد مي

                                                       
1 Canard 
2 Behrbohm 

  گردد.  كند و موجب كاهش ناپايداري هواپيما مي مي
در مقابل مزاياي زيادي كه بالك جلو به همراه دارد، 

هاي ايجاد  معايبي نيز دارد كه به صورت زير است: گردابه
ي تاثير ي بالك جلو روي عملكرد بال اصل شده به وسيله

). البته 2دهند (شكل گذاشته و كارايي آن را كاهش مي
توانند به طور موثر در  هاي ناشي از بالك جلو مي گردابه

ي برخورد بال اصلي كمك  كنترل جدايش لايه مرزي روي لبه
كند و اغلب به  نمايند، بالك جلو ناپايداري هواپيما را زياد مي

ز است تا به خلبان در ي پيچيده نيا هاي كنترل كننده سيستم
كنترل و پايدار كردن هواپيما كمك كنند و در نهايت، تعيين 

ي عقب هواپيما  تر از دنباله ي بالك جلو بسيار حساس اندازه
است و عملكرد هواپيما به شدت تحت تاثير كوچك يا بزرگ 

  بودن بالك قرار دارد.
  

 
  پيماهاي هوا هاي ايجاد شده روي بال رشته گردابه-2شكل

  
ها  هاي چند بخشي كه بخش روي مدل كردن بال 3يانك

  . پيكربندي]1[ در صفحات متفاوت قرار دارند، كار كرده است
دلتا شكل جفت نسبت به هواپيماي دلتا شكل عملكرد بهتري 

روي اين  4. هوانگدهد ي بالا از خود نشان مي در زواياي حمله
روي رفتار  5كين. ]2[ موضوع تحقيق كرده است

آيروديناميكي هواپيماهاي بال و بدنه يكپارچه مطالعه كرده 
يك پيكربندي داراي سه سطح براء (بالك  6. كايرو]3[ است

جلو، بال اصلي و بالك عقب) در نظر گرفته است و تاثير هر 
كدام از اين سطوح را روي عملكرد هواپيما مورد بررسي قرار 

بالك جلو روي يك  ودتاثير وج كوگينگ. ]4[ داده است
                                                       
3 Yang 
4 Huang 
5 Qin 
6 Coiro 
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هاي به جلو برگشته را مورد بررسي را داده  پيكربندي با بال
مدل هواپيماي داراي بالك جلو را در  يك 1واتس. ]5[ است

شود  . همانطور كه مشاهده مي]6[ تونل باد تست كرده است
تاثيرات بالك جلو روي عملكرد هواپيما بسيار مورد توجه 

ميت زياد آن است. در اين ي اه است و اين نشان دهنده
تحقيق موقعيت قرارگيري بالك جلو از نوك هواپيما و يا به 

ي بين بالك و بال اصلي و ارتفاع بالك از  عبارتي مقدار فاصله
و با استفاده از نرم افزار  بال اصلي مورد توجه قرار گرفته است

عددي توسعه داده شده براي جريان مادون صوت موارد فوق 
گردد كه  . در ضمن اشاره ميي قرار گرفته استمورد بررس

ي در دسترس  توجه به اين دو موضوع در مطالعات انجام شده
  شود. مشاهده نمي

  
  اي ي گردابه تئوري روش شبكه -2

در اين تحقيق يك نرم افزار به زبان فرترن بر مبناي توزيع 
نعل اسبي بر روي پيكربندي براي تعيين  ي گردابه

هاي آيروديناميكي در جريان مادون صوت توسعه  مشخصه
] 7ي تئوري پرانتل [ داده شده است. اين روش بسط يافته

باشد. در تئوري پرانتل جريان پيوسته، غير قابل تراكم،  مي
شود از اين رو براي اعمال تاثير  غير چرخشي و پايا فرض مي

 3- 2(در بخش  ]8[ ي از قانون تشابه گلورتتراكم پذير
استفاده شده است و تئوري جريان توضيح داده شده است) 

] به كار رفته است. 9[ پتانسيل در فرم قانون بايوت ساوارت
شود و  در اين روش پلان مورد نظر به تعدادي پنل تقسيم مي

  گردابهشود. اين  ي نعل اسبي جايگزين مي هر پنل با گردابه
عبوري از يك  ي  ل اسبي متشكل از يك رشته گردابهنع

چهارم وتر و دو رشته گردابه كه از يك چهارم وتر از 
نهايت ادامه  هاي پنل شروع شده و در جهت جريان تا بي كناره
  سيلهنعل اسبي به و  ردابهيابد. شرايط مرزي براي هر گ مي

  نطباق خطوط جريان سيال با زاويهشيب مورد نياز براي ا
آيد.  ي سه چهارم وتر پنل مربوطه بدست مي حمله در نقطه

قدرت دوران گردابه مورد نياز براي ارضاي اين شرايط مرزي 
شود. سپس  مماسي با حل يك دستگاه معادله تعيين مي

كوتا براي تعيين براء مربوط به هر رشته - تئوري جاكوفسكي
  هء همرود. با معلوم شدن برا گردابه در هر پنل به كار مي

                                                       
1 Watts 

ها براء كلي و گشتاور خمشي و ساير  رشته گردابه
آيند. در اين نرم افزار از  هاي آيروديناميكي بدست مي مشخصه

  نزديك براي محاسبه يك روش مشابه به نام حل ميدان
برخورد، نيروي مكشي و پسا القائي استفاده شده   نيروي لبه

  است.
  
  محاسبه قدرت دوران گردابه  - 1- 2

نعل   ه شد شرايط مرزي براي هر گردابهطور كه گفتهمان 
نطباق خطوط جريان شيب مورد نياز براي ا  اسبي به وسيله
سه چهارم وتر پنل مربوطه   حمله در نقطه  سيال با زاويه

آيد. قدرت دوران گردابه مورد نياز براي ارضاي اين  بدست مي
 شرايط مرزي مماسي با حل يك دستگاه معادله تعيين

) به عنوان شرط مرزي 1(  شود. در كار حاضر از معادله مي
  استفاده شده است.

)1(  cos cos sin sin cos 0  w v U      
  ي كوچك: و براي زاويه حمله

)2(  0 w vtag  
 باشد. زاويه هفتي بال مي ɸزاويه حمله و  αدر اين معادله 
نعل اسبي خاص به صورت   براي يك گردابه 2سرعت فرووزش

  شود: زير بيان مي
)3(     ' ', , , , , , ,

4


 ww x y z F x y z s  


 

و  باشد ميقدرت گردابه  Γو  ضريب تاثير فرووزش Fwكه 
  شود: به صورت زير بيان مي 3وزش سرعت جانب

)4(     ' ', , , , , , ,
4


 vv x y z F x y z s  


 

)، 3پس با استفاده از ( وزش است. ضريب تاثير جانب Fvكه 
  توان نوشت: ) مي2) و (4(
)5(   tan

4


 w vF F U 


 

كنترل   ) براي يك نقطه5الماني، ( N  گردابه  يك شبكهبراي 
  :زاويه حمله است α، در اين رابطه خاص به صورت زير است

)6(   , ,

1

tan 4



 

N
n

w n v n n

n

F F
U

   

) به 6نصف بال، (براي بار آيروديناميكي متقارن روي هر 
  شود: صورت زير بيان مي

                                                       
2 Downwash 
3 Side wash 
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ماتريسي كه توسط نرم افزار جهت تعيين قدرت گردابه حل 
  شود به صورت زير است: مي

)10(   , , , , tan 4
       
n

w n k v n k n kF F
U

    

ي كنترل  محلي در نقطه  ي حمله به عنوان زاويهkكه
  .]11و 10[شود برحسب راديان تعريف مي

  
 محاسبات آيروديناميكي - 2-2

در قسمت قبل محاسبه شد و در  )n/UΓ(قدرت دوران گردابه 
براء و ممان خمشي و ساير   ت براي محاسبهاين قسم
  هاي آيروديناميكي استفاده شده است. مشخصه

  
براء و گشتاور با استفاده از گردابه نعل اسبي   - 1- 2-2

  كامل
هاي داراي زاويه  روش توصيف شده در اين بخش براي پلان

دنباله كه در ارتفاع يكساني قرار ندارند  - هاي بال هفتي و پلان
ر دو نوع پلان رفتار خاصي نياز است شود. براي ه استفاده مي

علاوه  1وزش و سرعت جريان به عقب جانب  چون كه سرعت
هاي اين  بر سرعت جريان آزاد وجود دارد. تعامل مولفه

ي مرزي در جهت بازه، نيروي براء اضافي  ها با گردابه سرعت
وزش با گردابه مرزي در جهت  كند و تعامل جانب فراهم مي

دهد. براي  ديد و ديگري را نتيجه ميوتر نيروي براء ج
استفاده از روش محاسباتي ارائه شده در اين بخش بايستي 
پلان مورد نظر يك تغيير پيوسته در وتر محلي از نوك بال تا 

 ي بال داشته باشد. ريشه

جاكوفسكي براي براء بر واحد طول يك  - تئوري كوتا
                                                       
1 Backwash 

زاويه هفتي هاي داراي  ي براء بال رشته گردابه براي محاسبه
  شود كه به صورت زير است: استفاده مي

)11(   l V  
قدرت  Γسرعت جريان آزاد و  Vچگالي و  ρدر رابطه بالا 

  گردابه است.
براء توسعه يافته در امتداد گردابه در جهت وتر در يك 

فرار به   لبه برخورد تا  از لبه 2رديف از گردابه نعل اسبي وترسو
  وزش و قدرت گردابه لي سرعت جانبخاطر تغييرات طو

توان ديد كه هيچ دوراني  مي 3كند. در شكل محلي، تغيير مي
برخورد بال تا يك چهارم وتر   ي وترسو از لبه ر امتداد گردابهد

رائي توليد اولين پنل وجود ندارد در نتيجه در اين محل ب
ز يك چهارم وتر هر پنل مرزي وترسو ا  شود. روي گردابه نمي

تا يك چهارم وتر پنل بعدي مقدار دوران ثابت بوده ولي 
باشد. براي اولين پنل در  وزش متغير مي مقدار سرعت جانب

نوك بال چپ شرايط خاصي وجود دارد در آنجا مقدار دوران 
معادل با دوران اولين پنل از اولين رديف وترسو گردابه نعل 

اي بعدي، اين گردابه مرزي بين دو باشد. در پنل ه اسبي مي
رديف گردابه نعل اسبي وترسو قرار دارد و دوران معادل با 

هاي پنل اول هر رديف است و سرعت  تفاضل بين دوران
وزش استفاده شده, سرعتي است كه روي سه چهارم  جانب

  است. ترسو چپ اولين پنل محاسبه گرديدهوتر گردابه و

  
  ترسو از جريان نعلي شكلجزئيات يك رديف و-3شكل

                                                       
2 Chord wise 
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راء بعدي كه محاسبه شده است برائي است كه در ب
امتداد گردابه نعل اسبي وترسو بين يك چهارم وتر پنل دوم و 
يك چهارم پنل سوم توسعه داده شده است. اين براء به يك 

شود ولي  روش مشابه اولين گردابه نعل اسبي محاسبه مي
شوند. در  اكنون توضيح داده ميهايي وجود دارد كه هم  تفاوت

نوك بال چپ مجموع مقادير دوران دو پنل اول استفاده 
شود. در پنل هاي بعدي بين دو رديف گردابه وترسو  مي

دوران معادل با مجموع تفاضل بين دوران پنل اول هر رديف 
و تفاضل بين دوران پنل دوم هر رديف است و سرعت 

رم وتر روي گردابه وزش سرعتي است كه در يك چها جانب
شود. اين روش تا  مرزي وترسو چپ پنل دوم محاسبه مي
ي مرزي  يابد. گردابه آخرين پنل هر رديف وترسو ادامه مي

فرار   يك چهارم وتر آخرين پنل تا لبه وترسو نهايي از
يابد به طوري كه طول آن معادل سه چهارم  گسترش مي

باشد.  هاي مرزي وترسو همان رديف مي طول ساير گردابه
ي  وزش توصيف شده در روش فوق به وسيله سرعت جانب

  شود: ي زير بيان مي معادله
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در آن اي كه سرعت  آن از نقطه  اگر رشته گردابه يا ادامه
  دلهمعاعبور كند در نرم افزار ترم فوق از  شود ميمحاسبه 

 شود زيرا يك رشته گردابه روي خودش ) حذف مي12(
تواند سرعت توليد كند. براء توليد شده در امتداد يك  نمي

ي مرزي وترسو كه با فشار ديناميكي  طول المان از گردابه
  به وسيلهبعد شده است  جريان آزاد و مساحت بال مرجع بي

  شود: معادله زير بيان مي
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  وتر يا طول المان گردابه cCمقدار محلي دوران و  كه 
  مرزي وترسو در ريشه  زي وترسو است. در امتداد گردابهمر

وزش براي  شود زيرا سرعت جانب بال هيچ برائي توليد نمي
  هندسه و بار متقارن صفر است.

به مقدار سرعت جريان  1سو بازه  براء در امتداد گردابه
وزش و دوران پنل وابسته است.  آزاد، جريان به عقب، جانب

                                                       
1 Spanwise 

) داده شد و سرعت به عقب از 12وزش در ( سرعت جانب
  شود: ي زير محاسبه مي رابطه
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  كه:
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 4سو) در شكل مرزي در راستاي بازه (بازه  يك رشته گردابه
  نشان داده شده است.

  

سو در يك موقعيت  رشته گردابه مرزي بازه-4شكل
  اختياري در جريان

  
تعامل سرعت  از براء توليد شده در امتداد اين رشته گردابه

  Ŷرشته گردابه موازي محور  محوري كلي با مولفه
)2 coss  (رشته گردابه   وزش با مولفه و تعامل سرعت جانب

X̂ )2S tanموازي با محور cos ( اين براء   آيد. معادله مي
فشار ديناميكي جريان آزاد و مساحت مرجع   وسيله كه به

  بعد شده به صورت زير است: بي
)16(   

ˆ 2
2 1 tan cos
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  سهم براء پنل براي ممان خمشي به صورت زير است:
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ref ref ref ref ref ref

l x l xm

q S c q S c q S c
 

به منظور حصول ضريب ممان خمشي و ضريب براء براي كل 
شوند كه  ها با هم جمع مي تمام پنلها روي  بال اين ترم

معادلات ضريب براء و ضريب ممان خمشي در نهايت به 
  شوند: صورت زير مي
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باشد.  وتر مرجع مي crefمساحت مرجع و  Srefدر رابطه بالا 
به صورت  X̂مبدا محورپارامتر پايداري طولي براي بال حول 

  زير است:
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ممان خمشي در براء صفر و مركز فشار در جهت بازه نيز به 
  شود: صورت زير محاسبه مي
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سو و  هاي مرزي بازه امتداد گردابهضريب بار بازه از براء در 
آيد. ضريب بار بازه  وترسوي گردابه نعل اسبي به دست مي

  براي يك پنل به صورت زير است:
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براي يك براء محلي است.  clوتر متوسط و  cavدر رابطه بالا 
 هاي وترسو با هم سوي خاص هر يك از اين براء موقعيت بازه

شوند كه به  شوند و به ضريب بار بازه تبديل مي جمع مي
  ي زير است: صورت معادله

  سو: براي براء در امتداد رشته گردابه بازه
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  براي براء در امتداد رشته گردابه وترسو:

)25(  
1

ˆ 1



  
        

j

tl

L av ref Lt i i

lc c
T

C c q S C
 

نتايج اين معادلات بايستي تركيب شوند تا توزيع نهايي 
شود ضريب بار بازه در نوك بال صفر  حاصل شود. فرض مي

) 25) و (24باشد اين نتيجه مستقيما از تركيب معادلات (
آيد. از آنجايي كه روش گردابه يك تقريب متناهي  بدست نمي

ست، هر ي بال ا ي دوران در سراسر بازه براي تغييرات پيوسته

مقدار از دوران، مقدار متوسط روي عرض يك گردابه نعل 
  دهد.  اسبي را نشان مي

هاي داراي  به منظور تعيين پارامتر تعديل در غلتش بال
ي نامتقارن ناشي  زاويه هفتي، بايستي توزيع براء كه از بار بازه

سوي مناسب تركيب شود. اين  شود با بازوي گشتاوري بازه مي
  :]11و 10[شود رت زير بيان ميتركيب به صو
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  و همچنين:
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براء و گشتاور با استفاده از فقط رشته  -2-2- 2

  سو) هاي در راستاي بازه (بازه گردابه
هاي خروجي، براء و ممان خمشي و غلتشي،  داده  محاسبه
يف هايي كه زاويه هفتي ندارند در اين بخش توص براي بال

سرعت جريان آزاد عبوري از   شوند. تمام براء به وسيله مي
هاي  شود زيرا در اينجا سرعت سو توليد مي رشته گردابه بازه

د وزش و جريان به عقب وجود ندارد. براي يك پنل واح جانب
  شود: براء در فرم بدون بعد به صورت زير مي
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ضريب براء كلي با انتگرال گيري روي بازه به صورت زير 
  آيد: بدست مي
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  يا به صورت تقريبي:
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  به صورت زير است: X̂پايداري طولي حول محور 
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  ممان خمشي در براء صفر:
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  مركز فشار در راستاي بازه:
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  و ضريب بار بازه به صورت زير است:
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هاي بدون زاويه هفتي با حذف  پارامتر تعديل غلتش براي بال
) به صورت زير 26ي ( سهم مربوط به گردابه وترسو از معادله

  است:
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  و همچنين:
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  پسا القايي و ساير پارامترهايĤيروديناميكي -2-3- 2

تعديل خمش، براء به سبب نرخ خمش،  كميتدر اين بخش 
القايي، زاويه حمله براي براء صفر، زاويه حمله  يپسا كميت

  پايه، توزيع بار بازه  ريب براء مطلوب، توزيع بار بازهبراي ض
  اند. اضافي محاسبه شده

هاي گردابه بدست  مشتق خمشي با استفاده از قدرت
ثابت را  آمده با مقادير شرايط مرزي كه يك حركت خمشي

هاي گردابه براي  شود و اين قدرت دهد، محاسبه مي نشان مي
  روند. به كار ميCmو CLي  محاسبه
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لقايي برمبناي براء و ا يمحاسبات ميدان نزديك براي پسا
  برخورد براي هر پنل به صورت زير است:  نيروي لبه

)39(  
  
 iid l t

q q q
  

  

l  كه براء بر واحد بازه q هاي بدون زاويه هفتي  براي پلان
هاي داراي زاويه هفتي از  ) و براي پلان28ي ( از معادله
برخورد بر   شود. نيروي لبه ) محاسبه مي16( ) و13معادلات (

شود  جاكوفسكي محاسبه مي - واحد بازه به وسيله تئوري كوتا
هاي سرعت جريان آزاد و القايي موازي با  جايي كه مولفه

ˆي صفحه ˆY Z سو  در تعامل با رشته گردابه مرزي بازه
  شوند: هستند و به صورت زير بيان مي
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القايي  ينهايت حل ميدان نزديك براي پارامتر پسا در
  شود: مي
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برخورد و ضريب مكش به طور   لبهبه علاوه ضريب نيروي 
  :شوند مشابه به طور زير محاسبه مي
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ضريب براء مطلوب ورودي به صورت زير توزيع بار بازه در 
  است:
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  شود: ضريب فشار افزايشي به صورت زير تعريف مي
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شود  از آنجايي كه روي هر پنل فشار يكنواخت فرض مي
  داريم:
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هاي  برنامه استفاده شده است. براي پلانكه اين معادله در 
) به صورت زير قابل بيان 46بدون زاويه هفتي معادله (

  :]11و []10[است
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  1گلورت -ي تشابه پرانتل  معادله -2-4
با سرعت زياد براي اعمال اثر  صوت هاي مادون در جريان

اي بر روي نتايج  تراكم پذيري از اعمال تصحيحات نسبتا ساده
شود. يكي از مشهورترين اين  جريان تراكم ناپذير استفاده مي

تصحيحات، تشابه پرانتل گلورت است. اين نظريه كاملا زير 
0.7Mصوتي است و از   قابل استفاده  به بالا، نتايج آن غير

  ].8[ است
گلورت بر روي  -به طور كلي نتايج تاثير تشابه پرانتل 

به اين صورت بيان شده است: اگر  آيروديناميكيپارامترهاي 
نشان داده شود در حالت  0pC,ضريب فشار تراكم ناپذير با 

به صورت زير بدست  رتصحيح شده براي جريان تراكم پذي
  آيد: مي
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 گشتاور خمشي،به همين ترتيب براي ضريب براء و ضريب 
به ترتيب  0mC,و  0LC,معادلات اصلاح شده با فرض اينكه 

جريان تراكم ناپذير باشند، به  گشتاور خمشيضريب براء و 
  شوند: صورت زير بيان مي
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  بحث و بررسي نتايج -3
  ي نتايج روش حاضر با نتايج تجربي مقايسه -3-1

ابتدا براي اطمينان از صحت نتايج روش حاضر، نتايج حاصل 
) 5ي (شكل ا از اين روش با نتايج تجربي يك بال ذوزنقه

] 12مقايسه شده است. نتايح تجربي اين بال از مرجع [
  .باشندو در ماخ صفر مياستخراج شده 

  

 
 هاي آزمايشگاهيي داراي داده بال ذوزنقه - 5شكل

                                                       
1 Prandtl - Glauert Equation 

و ضريب پسا برحسب  حملهضريب براء برحسب زاويه 
رسم شده  7و  6هاي  ضريب براء براي بال مورد نظر در شكل

شود تطابق خوبي  ديده مي زيرهمانطور كه در نمودار  است.
  هاي تجربي و نتايج روش حاضر وجود دارد. بين داده

  

  
  ضريب براء برحسب زاويه حمله در ماخ صفر-6شكل

 

  
ضريب براء بر حسب ضريب پساي القايي در ماخ -7شكل

  صفر
  

را نشان  ي القايي بر حسب ضريب براءمنحني پسا 7شكل
هاي تجربي مقدار  شود در براء صفر داده دهد، ديده مي مي

دهد در حالي كه روش  را نشان مي 005/0خيلي كم حدود 
و همچنين يك فاصله  كند حاضر مقدار صفر را محاسبه مي

حاضر وجود   هاي تجربي و روش تقريبا ثابتي بين منحني داده
ناشي از  يكه اين همان پسا دارد. بايستي توجه شود

ي القايي است كه در روش حاضر پسا پوسته كاصطكا
  وارد محاسبات نشده است. محاسبه شده و پساي شكلي
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  آيروديناميكيتاثير عدد ماخ روي ضرايب  -3-2
آيروديناميكي  بخش تاثير عدد ماخ روي ضرايباين در 

بررسي شده است. بدين منظور پيكربندي زير در نظر گرفته 
ضرايب براء و پساي  0.6و  0.3، صفرشده و در سه عدد ماخ 

بدست آمده و در ادامه رسم با روش عددي مذكور القايي 
  شده است.

  

 
پيكربندي براي بررسي اثر عدد ماخ روي ضرايب - 8شكل

  آيروديناميكي
  

هاي ضريب براء بر حسب زاويه حمله را در ماخ 9شكل 
شود با افزايش دهد. همانطور كه مشاهده ميمختلف نشان مي

ضريب  10ماخ ضريب براء نيز افزايش يافته است. شكل 
بق دهد. طنشان ميپساي القايي را بر حسب ضريب براء 

شكل شايد اينطور برداشت شود كه تغيير ماخ روي ضريب 
پساي القايي تاثير نداشته اما بايستي بيان شود كه چون روند 

نحني جديد روي منحني يكسان است بنابراين با تغيير ماخ م
  خورد.افتد ولي مقداري به جلو شيفت ميمنحني قبلي مي

  

 
 هاي مختلفضريب براء بر حسب زاويه حمله در ماخ - 9شكل

  

  
هاي ضريب براء برحسب پساي القايي در ماخ-10شكل

  مختلف
  

ضريب گشتاور خمشي برحسب ضريب براء را  11شكل 
شود كه شيب ضريب گشتاور دهد. مشاهده مي نشان مي

خمشي براي هر سه ماخ يكسان است يعني با تغيير عدد ماخ 
  تغيير نكرده است. پايداري طولي

  

  
هاي ضريب گشتاور خمشي برحسب براء در ماخ-11شكل

  مختلف
  

تاثير نوع شكل بالك جلو روي ضرايب  -3-3
 آيروديناميكي

هاي  مشخصهدر اين بخش تاثير نوع شكل بالك جلو روي 
چهار نوع  آيروديناميكي هواپيما مورد بررسي قرار گرفته است.

يكسان در نظر گرفته   بندي با بالك جلو متفاوت و بازهپيكر
شده است و با استفاده از روش عددي مذكور ضرايب 

بدست آمده و با پيكربندي بدون  0.3در ماخ آيروديناميكي 
شخصات مربوط م 1بالك جلو مقايسه شده است. در جدول 

شماتيكي از  15 تا 12و 8 هاي ها و در شكل به پيكربندي
  ها آورده شده است. پيكربندي
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 هاي با بالك جلوِ متفاوتمشخصات پيكربندي -1جدول 
 مقدار  پارامتر

  m 5/15  طول پيكربندي
  m 5/9  ي بال اصلي بازه
  m 5  ي بال جلو بازه

  
  شكل بالك جلو

  بدون بالك جلو: 8شكل 
  اي : ذوزنقه11شكل 
  : مستطيلي12شكل
  : داراي پستابيدگي13شكل
  : داراي پيشتابيدگي14شكل

  

 
 اي شكلپيكربندي با بالك جلو ذوزنقه -12شكل

  

 
 پيكربندي با بالك جلو مستطيلي شكل - 13شكل 

  

 
 پيكربندي با بالك جلو داراي پستابيدگي -14شكل 

 

  
  جلو داراي پيشتابيدگيپيكربندي با بالك -15شكل

  
منحني ضريب براء بر حسب زاويه حمله  16در شكل 
هاي اشاره شده رسم شده است. همانطور كه  براي پيكربندي

شود وجود بالك موجب بيشتر شدن ضريب براء  مشاهده مي
ها، بالك داراي پيشتابيدگي  شده است. در بين انواع بالك

ي مهم  باشد. نكته ي) بيشترين ضريب براء را دارا م15(شكل
ديگر اين است كه وجود بالك جلو باعث شده است تا شروع 

  ي بزرگتري منتقل گردد. واماندگي به زواياي حمله
  

 
  3/0يه حمله در ماخ براء بر حسب زاو ضريب-16شكل

  
منحني پساي قطبي نشان داده شده است.  17در شكل 

هاي داراي  هاي مربوط به پيكربندي شود كه منحني ديده مي
بالك جلو تقريبا يكسان بوده و در يك ضريب براء يكسان، 

  دهند. را نشان مي از بدون بالك پساي القايي بزرگتري
منحني ضريب گشتاور خمشي بر حسب  18در شكل 

هاي  ربنديكق اين شكل پيضريب براء رسم شده است. طب
داراي بالك جلو گشتاور خمشي كمتري نسبت به پيكربندي 

تر شدن بازوي گشتاوري  بدون بالك دارند كه علت آن كوچك
  است.
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ماخحسب ضريب پساي القايي درضريب براء بر - 17 شكل

3/0  
 

  

 
درتاور خمشي بر حسب ضريب براءضريب گش - 18 شكل

  3/0ماخ
  

هاي توزيع ضريب  به ترتيب منحني 20و  19هاي  شكل
دهند.  ي بال اصلي را نشان مي براء محلي و توزيع بار روي بازه

ي بال كه در  شود كه طولي از بازه مشاهده مي 20در شكل 
اند،  هاي ايجاد شده توسط بالك جلو قرار گرفته معرض دنباله

يگر كمتر افت شديد در مقدار بار ايجاد شده است. دليل د
هاي داراي بالك جلو همين  بودن گشتاور خمشي پيكربندي

  كاهش بار روي بازه است.

  
  3/0ي بال در ماخ  لي بر روي بازهتوزيع براء مح-19شكل

  

  
  3/0ي بال در ماخ توزيع بار روي بازه - 20شكل

  
تاثير محل قرارگيري بالك جلو از نوك هواپيما  -3-4

  آيروديناميكيروي ضرايب 
ي  در اين بخش تاثير موقعيت قرار گيري بالك جلو (فاصله

بالك از نوك پيكربندي) روي ضرايب آيروديناميكي مورد 
 ها در ، بالك23تا  21هاي  بحث قرار گرفته است. مطابق شكل

اند و با استفاده از روش عددي  سه موقعيت متفاوت قرار گرفته
محاسبه  0.3در ماخ هاي آيروديناميكي  مذكور مشخصه

  آمده است. 2ها در جدول  اند. مشخصات پيكربندي شده
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 هاي مورد بررسيمشخصات پيكربندي - 2 جدول
  مقدار  پارامتر

  m 5/15  طول پيكربندي
  m 5/9  ي بال اصلي بازه
  m 5  ي بال جلو بازه

از نوك  بالك جلو ي فاصله
  پيكربندي

 a=0.15L :21شكل

   a=0.30L :22شكل
  a=0.44L :23شكل

  

 
 از نوك پيكربندي0.15Lبالك جلو در موقعيت -21 شكل

  

 
 از نوك پيكربندي0.3Lموقعيتبالك جلو در - 22 شكل

  

 
 از نوك پيكربندي0.44Lبالك جلو در موقعيت  -23 شكل
  

منحني ضريب براء بر حسب زاويه حمله  24در شكل 
شود در دو حالتي كه بالك خيلي  رسم شده است. مشاهده مي

و 21هاي  نزديك به نوك پيكربندي و خيلي دور از آن (شكل
) قرار دارد نسبت به حالتي كه بين اين دو حالت قرار 23

  دارد، ضريب براء كمتري دارند. در نتيجه بايستي بالك جلو نه 
  

  زديك به بال اصلي و نه خيلي دور از آن باشد.خيلي ن
هاي در  منحني پساي قطبي را براي پيكربندي 25  شكل

دهد. طبق اين شكل موقعيت قرار  نظر گرفته شده نشان مي
پساي القايي تاثير نگذاشته روي روندمنحني گيري بالك 

  است.
  

  
  3/0بر حسب زاويه حمله در ماخ  ضريب براء-24شكل

  

  
ماخ حسب ضريب پساي القايي در  ضريب براء بر-25شكل

3/0  
  

  
حسب ضريب براء در خمشي بر گشتاور ضريب-26شكل

  3/0خ ما
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كه منحني ضريب گشتاور  )26قبل (شكل  طبق شكل
دهد هر چه  خمشي بر حسب ضريب براء را نشان نمايش مي

تر باشد گشتاور خمشي كمتري  بالك جلو به بال اصلي نزديك
شود. البته بايستي توجه شود كه در هر سه حالت  حاصل مي

  )18نسبت به پيكربندي بدون بالك كمتر است. (شكل 
به ترتيب توزيع ضريب براء محلي  28و  27هاي  در شكل

 28ي بال رسم شده است. در شكل  و توزيع بار روي بازه
شود كه هر چه بالك جلو به بال اصلي نزديك  مشاهده مي

هاي ايجاد شده توسط بالك بيشتر شده و در  باشد تاثير دنباله
  ي آن افت بيشتري در بار اتفاق افتاده است. نتيجه
  

 
 3/0در ماخي بالمحلي بر روي بازه ءتوزيع برا - 27 شكل

  

 
 3/0در ماخي بالروي بازهتوزيع بار -28 شكل

  
تاثير هم ارتفاع نبودن بالك جلو و بال اصلي  -3-5

  هواپيما روي ضرايب آيروديناميكي
در اين بخش تاثير ارتفاع نسبي قرار گرفتن بالك جلو و بال 
اصلي نسبت به هم ديگر مورد بررسي قرار گرفته است. بدين 
منظور پنج حالت مختلف انتخاب شده است. مشخصات 

 29و شماتيكي از پيكربندي در شكل  3مربوطه در جدول 

 0.3باستي اشاره گردد كه محاسبات در ماخ  آورده شده است.
  با استفاده از روش عددي مذكور انجام گرفته است.

  
  هاي مورد بررسيمشخصات پيربندي -3جدول

  مقدار پارامتر
  m 5/15  طول پيكربندي

  b(  m 5/9( ي بال اصلي بازه
  m 5  ي بال جلو بازه

از   بالك جلو ارتفاع قرار گيري
  بال اصلي

H=0.0 
H=0.21b  
H=0.32b  
H=0.42b  
H=0.53b  

  

  
كربندي با بالك جلو در ارتفاعات مختلف از بال پي-29شكل

  اصلي
  

منحني ضريب براء بر حسب زاويه حمله را  30شكل 
شود كه با افزايش ارتفاع قرار  دهد. مشاهده مي نشان مي

يابد و  گرفتن بالك از بال اصلي ابتدا ضريب براء كاهش مي
يابد تا در يك ارتفاع معيني (براي  سپس دوباره افزايش مي

است) دوباره برابر با حالت ارتفاع صفر  0.32bاين پيكربندي 
شود و پس از آن بيشتر شدن ارتفاع موجب بيشتر شدن  مي

ضريب براء نسبت به حالت هم ارتفاع بودن بال اصلي و بالك 
  گردد. مي

منحني پساي قطبي رسم شده است. طبق  31در شكل 
پساي القايي روند منحني اين شكل تغيير ارتفاع تاثيري روي 

ضريب گشتاور خمشي بر حسب ضريب براء  32شكل  ندارد.
دهد، وقتي ارتفاع بالك از بال اصلي بيشتر  را نشان مي

  شود. شود گشتاور خمشي توليدي نيز بيشتر مي مي
به ترتيب توزيع ضريب براء محلي  34و  33هاي  در شكل

ي بال اصلي رسم شده است. مشاهده  و توزيع بار روي بازه
لك جلو و بال اصلي ناهمگوني شود وجود ارتفاع بين با مي

هاي ايجاد شده  ايجاد شده در توزيع بار (كه ناشي از دنباله
رود و هر چه ارتفاع بيشتر  بالك است) از بين مي توسط



 
 
  

  80      جوارشكيانو  دستوراني 3/ شماره3/ دوره1392ها/ سالها و شارهمكانيك سازه
  

 

هاي بالك بيشتر شده و ماكزيمم مقدار بار  شود تاثير دنباله مي
  شود نيز بيشتر مي

  

 
 3/0ماخضريب براء بر حسب زاويه حمله در -30 شكل

  

 
ضريب براء بر حسب ضريب پساي القايي در ماخ  - 31 شكل

3/0  
  

 
ضريب گشتاور خمشي بر حسب ضريب براء در  -32 شكل

  3/0ماخ 

  
  3/0ماخ  ي بال در توزيع براء محلي بر روي بازه-33شكل

  

  
  3/0ي بال در ماخ  توزيع بار روي بازه - 34شكل

  
 نتيجه گيري كلي -3-6

همانطور كه در بخش نتايج مشاهده شد وجود بالك جلو 
ي بال اصلي  موجب بهبود ضريب براء و كاهش بار روي بازه

هاي بالك جلو روي بال  گردد. البته به علت تاثير دنباله مي
آيد. به منظور  اصلي يك ناهمگوني در توزيع بار به وجود مي

كاهش رفع ناهمگوني توزيع بار و در عين حال حفظ مزيت 
بار حاصل شده از وجود بالك، بال اصلي و بالك جلو در ارتفاع 

شوند كه علاوه بر رفع ناهمگوني  متفاوتي از هم قرار داده مي
دهد. در ادامه طبق  توزيع بار ضريب براء را نيز افزايش مي

نتايج مربوط به موقعيت قرارگيري بالك جلو نسبت به بال 
كم بالك جلو از بال  ي خيلي اصلي مشاهده شد كه فاصله

همچنين از نتايج  اصلي و فاصله زياد آن مناسب نيست.
مربوط به تاثير عدد ماخ روي ضريب براء مشخص است كه با 

همانطور كه افزايش عدد ماخ ضريب براء افزايش يافته است. 
در مقدمه اشاره شد استفاده از بالك جلو هم مزايا و هم 
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ز به وضوع مشاهده شد. به نتايج نيمعايب دارد كه در بخش 
  طور كلي مزاياي استفاده از بالك جلو بر معايبش برتري دارد.

  
  فهرست علائم -4

(m)،ي بالبازه b 
  c  (m)،وتر

  CDi  ضريب پسا القايي
  CL  ضريب براء
  Clp    پارامتردمپ غلتش

  Cm  ضريب ممان خمشي
  Cmq  پارامتر دمپ خمش
  Clp  ضريب براء به سبب نرخ خمش
  CS  ضريب مكش
  CT  ضريب نيروي لبه برخورد

  Cav  (m)،وتر متوسط
  cl  ضريب براء محلي

  Cref  (m)،وتر بال مرجع
  F  (F)جمع تابع تاثير

  My  گشتاور خمشي
 M  ماخ

 N  ماكزيمم تعداد پنل روي بال
  P  (Pa)،فشار
  q  (Pa)،فشار ديناميكي جريان آزاد
  Sref  (m2)،مساحت بال مرجع
  S  (m2)،مساحت درست بال
  t  (N)،نيروي لبه برخورد محلي
  T  (N)،نيروي لبه برخورد
  U  (m/s)،سرعت جريان آزاد

  u  (m/s)،ي برگشتيسرعت آشفته
  V  (m/s)،سرعت برآيند

  v  (m/s)،(سايدواش)وزشجانب
  w  (m/s)،واش)(دانفرووزش

  x,y,z  سيستم محورهاي مختصات
   قدرت جريان حلقوي

     زاويه هفتي
     چگالي

     زاويه تاب بال
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