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 1396 شهریور 17ارائه در سایت: 

 تونل. گرددمی ارائه ملی سرعت کم باد تونل در زمين اثر تحت درجه 60 مثلثی بال هواپيمای مدل یك استاتيكی آزمون نتایج پژوهش این در 
 قرار ارزیابی مورد کاليبراسيون فرآیند در جریان کيفيت. است متر 2.8 در متر 2.2 ابعاد به باز آزمون مقطع دارای و بسته مدار نوع از یادشده باد

 که است ميليون 1.5 از فراتر هاآزمون رینولدز عدد. است %0/13 حدود مقطع مرکز در آزمون مقطع جریان اغتشاشات شدت مقدار. گرفت
 ارتفاع با ثابت صفحه یك از استفاده با زمين اثرات. است به فرد منحصر کشور در خود نوع در پایين هایسرعت در رینولدز عدد این به دستيابی

 بالانس از استفاده با آیرودیناميكی گشتاورهای و نيروها گيریاندازه جهت زمين از مختلف فواصل در هاآزمون. است شده گيریاندازه تغيير قابل
 1.38 مقدار به 1.29 مقدار از زمين حضور دليل به حداکثر برای ضریب که دادند نشان آمدهدستبه نتایج. گرفتند انجام سنجیکرنش مؤلفه شش

 ضریب نتيجه در و است یافته کاهش القایی پسای ضریب و یافته افزایش زمين حضور با حمله زوایای کليه در برآ ضریب. است یافته افزایش
 نصف از کمتر زمين صفحه تا مدل فاصله که زمانی. است یافته افزایش 14.5 مقدار تا 8 مقدار از( پسا به برآ نسبت) کل آیرودیناميكی کيفيت

 مرکز فاصله این کاهش با. یابدمی افزایش رادیان بر 3.11 مقدار تا رادیان بر 2.66 مقدار از بالایی نرخ با برآ منحنی شيب باشد، بال طول
 .است شده طولی استاتيكی پایداری افزایش باعث زمين حضور نتيجه در. گرددمی منتقل عقب سمت به کل آیرودیناميكی
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 In this research experimental results of 60 degree delta wing airplane that was conducted in National 

Low Speed Wind Tunnel are presented. The wind tunnel is closed type and has an opened test section 

with dimensions 2.8 m⸱2.2 m. Tests Reynolds number is beyond 1.5 million, the achievement of which 

at low speed is unique in the country. Ground effect is measured using a fixed plane having variable 

height. Tests are conducted at different height and aerodynamics forces and moments are measured 

using a sting type six component strain gaged balance. The tests results showed that the maximum lift 

coefficients increased from 1.29 to 1.38 due to presence of the ground plane. The lift coefficient due to 

ground plane in all range of angle of attack is increased and induced drag coefficient is decreased and 

consequently, the overall aerodynamics efficiency (lift to drag ratio) is increased from 8 to 14.5. When 

the distance between model and ground plane is less than half of the wing span, lift curve slope is 

increased at a high rate from 2.66 per radian to 3.11 per radian. Decrease in this distance caused the 

aerodynamic center toshift backward and longitudinal static stability is increased as a result.  Thus 

presence of ground plane is causes increase in airplane static stability. 
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 مقدمه1- 

 كندمي پرواز زمين نزديكي در كه وقتي هواپيما آيروديناميكي هايمشخصه

 زمين از دور فاصله در هواپيما كه زماني با مقايسه در ايتوجه قابل ميزان به

 در هواپيما وقتي كه است ايپديده زمين اثر. است متفاوت كند،مي پرواز

 اثرات. افتدمي اتفاق كندمي پرواز برخاست يا نشست خلال در زمين نزديكي

 براي افقي پرواز فاز و متداول هواپيماهاي نشست و برخاست فازهاي در زمين

 فرود، ارابه طراحي زمين، اثرات. است اهميت حائز سطحي اثر هواپيماهاي

 برداري رانش سيستم همچنين و پايداري و كنترل سيستم افزا، برآ ابزارهاي

 حوزه اين در پژوهش انجام ضرورت و اهميت. دهدمي قرار تأثير تحت را

 متداول هواپيماهاي هايسامانه براي زمين اثرات درك قبيل از مواردي شامل

 هايسامانه براي زمين اثرات درك برخاست، و نشست فازهاي در مدرن

 و پرواز كيفيت دقيق تفسير كروز، پرواز فاز در سطحي اثر هواپيماهاي
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 براي هواپيما كنترل سيستم بازخورد زمين، حضور در پرنده وسيله پايداري

 پشتيباني براي مناسب تحليلي هايمدل نشست، و برخاست فازهاي

 براي نياز مورد اطلاعات ايجاد خلبان، آموزش براي پرواز سازهايشبيه

 اتوماتيك كنترل سامانه طراحي و اتوماتيك پرواز كنترل پيشرفته هايسامانه

. شود درك كامل طور به اثرات اين كه است لازم بنابراين است؛ نشست فاز

 مدرن، متداول هواپيماهاي هايسيستم توسعه براي زمين اثرات درك

 است. اهميت حايز آن پروازي كيفيت دقيق تفسير و سطحي اثر هواپيماهاي

 و آيروديناميكي هايگشتاور و نيروها بر زمين اثرات شامل بايد هاداده اين

 سيستم در استفاده مورد پارامترهاي در شده ايجاد اختلالات همچنين

 سازهايشبيه پشتيباني براي. باشد سرعت و حمله زاويه مانند كنترل بازخورد

 از صحيح تحليلي هايمدل رود،مي به كار خلبان آموزش براي كه بالا دقت

 مدرن هواپيماهاي طراحي در پرواز كنترل الزامات. است نياز مورد اثرات اين

 در هوايي صنايع. است يافته افزايش برخاست و نشست عملكرد بهبود براي

 بدون مختلف فازهاي در را هواپيما اطمينان قابليت و عملكرد كه است تلاش

 نقش مقدماتي و مفهومي طراحي فازهاي. دهند افزايش هزينه و زمان افزايش

 صحيح تعيين. كندمي ايفا هواپيما ايبرنامه هزينه تعيين در را مهمي

 است. مقدماتي طراحي فاز در مهم هايازفعاليت يكي هواپيما پيكربندي

 مطالعه مورد پروازي تست در يا باد تونل طريق از تواندمي زمين اثرات

 در. گرفتمي قرار مطالعه مورد پايدار شرايط در زمين اثر درگذشته. گيرد قرار

 در ثابت مدل يك از زمين اثرات بررسي باد تونل تست متداول هايروش

 به نتايج. گرددمي استفاده( است ثابت صورت به كه) زمين مختلف هايارتفاع

 اين. شودمي ناميده زمين استاتيكي اثرات هايداده روش اين از آمده دست

 ثابت ارتفاع يك در را زمين نزديكي در هواپيما پرواز استاتيكي هايداده

 ديناميكي يا گذرا اثرات سازيشبيه كه درحالتي. كنندمي سازيشبيه

 را اثرات اين باشد، نظر مورد مشخص ارتفاع يك در نزول حال در هواپيماي

 به كه مدلي از استفاده با ديناميكي تست هايروش از استفاده با توانمي

 در واقع در. كرد سازيشبيه باد تونل در شودمي نزديك يا دور زمين صفحه

[ اثرات زمين بر 2-5در مراجع ][. 1]گردد مي سازيشبيه نزول نرخ روش اين

درجه متقارن  7.5درجه با لبه حمله تيز ) با زاويه برش اريب  60بال مثلثي 

نسبت به سطح فوقاني و سطح زيرين( بدون حضور بدنه و در عدد رينولدز 

 به صورت تجربي مورد بررسي قرار گرفت. 460,000

 است حاكم پرواز يا باد تونل در كه استاتيكي شرايط كه است توجه قابل

 ديناميكي شرايطي در هواپيماي بر زمين اثرات با توجهي قابل ميزان به

 براي شده گيرياندازه زمين اثرات بين محسوسي اختلاف. است متفاوت

 پروازي هايتست و باد تونل تست هايروش و دارد وجود متعدد هواپيماهاي

 توسعه درحال جديد هواپيماهاي طراحي براي اثرات اين دقيق تخمين براي

 است.

 براي استاتيكي آيروديناميكي هايمشخصه روي زمين اثرات

هاي پروازي است. نتايج تست گرفته قرار مطالعه مورد مختلف هايپيكربندي

نشان داد كه با كاهش نرخ نزول اثرات زمين به طور قابل  F-15هواپيماي 

، همچنين نتايج تست تونل باد بال با زاويه [6]يابد اي افزايش ميملاحظه

منحني برآ، درجه نشان داد كه حضور زمين سبب افزايش شيب  42پسگرايي 

. اثرات زمين روي چندين هواپيما با نسبت [7]كاهش پساي القايي گرديد 

در  [9]و هواپيما با بال با زاويه لبه حمله رو به جلو  [8]منظري پايين 

هاي كار رفته در اين تستروش به هاي پروازي مورد ارزيابي قرار گرفت.تست

نتايج  [11]است. در مرجع  [7-10]پروازي مشابه روش ارائه شده در مراجع 

درجه بدون  65درجه و  70هاي مثلثي هاي استاتيكي و ديناميكي بالتست

حضور زمين ارائه گرديد. نتايج بررسي عددي اثرات زمين بر عملكرد و 

آورده شده است.  [12]پايداري يك پرنده بدون سرنشين در مرجع 

هاي آيروديناميكي يك بال مركب در حضور زمين مورد بررسي قرار مشخصه

. اثرات ديناميكي زمين بر طراحي سامانه ارابه فرود و همچنين [13]گرفت 

به صورت عددي  [15-14]پايداري و كنترل يك پرنده سرنشين در مراجع 

 مورد مطالعه قرار گرفت.

 و پايين منظري بتنس با هواپيماهاي براي كه است داده نشان تحقيقات

 هايتست و باد تونل استاتيكي هايداده تئوري، هايتخمين بالا عقبگرد زاويه

 با هاداده اين اما هستند، همخوان قبولي قابل ميزان به ثابت ارتفاع پروازي

 پايدار درحالت زمين اثرات بين و نيست منطبق فرود هنگام پروازي هايداده

 وجود محسوسي تفاوت( فرود حالت مانند) ديناميكي شرايط و( ثابت ارتفاع)

 هواپيماهاي براي ديناميكي و استاتيكي صورت به زمين اثرات مقايسه. دارد

 حضور در برآ تخميني بيش سبب بالا عقبگرد زاويه و پايين منظري نسبت با

. شودمي ديده نيز پيچشي گشتاور و پسا نيروي در موضوع اين. گرددمي زمين

 زمين به ديناميكي صورت به نشست پروازي فاز در هواپيما جايي كهآن از

 ممكن استاتيكي هايداده براساس اثرات اين تخميني بيش گردد،مي نزديك

 شود. تركوچك پروازي كنترل سطوح طراحي به منتج است

 قرار بررسي مورد طريق چهار به زمين اثرات تجربي هايروش در

 هواپيماهاي براي باد تونل و پروازي هايتست در اول روش در. گيردمي

 زمين اثرات بال طول به نسبت زمين از ارتفاع قرار دادن مرجع با متداول

 مرجع با سطحي اثر هواپيماهاي براي دوم روش در. گيردمي قرار مطالعه مورد

 روش در. شودمي ارزيابي زمين اثرات بال وتر به نسبت زمين ارتفاع قرار دادن

 اثر برخاست و نشست هنگام نزول و صعود نرخ با پرواز توضيح براي سوم

 ارتفاع در پرواز با چهارم روش در. گيردمي قرار بررسي مورد زمين ديناميكي

 قبيل از فاكتورهايي. گيردمي قرار تحقيق مورد زمين استاتيكي اثر ثابت

 كنترل سطوح محل و طراحي بال، طراحي بال، عقبگرد زاويه منظري، نسبت

 قرار تأثير تحت را زمين اثرات( ديناميكي يا استاتيكي) زمين اثر نوع طولي،

 .دهندمي

 اثر هايتست در شده استفاده هواپيماهاي شماتيك 6-1 هايشكل در

 اثر كه دهدمي نشان تجربي مطالعات از حاصله نتايج. است شده آورده زمين

. است حداكثر تقريباً 2/0 معادل بال طول به زمين از ارتفاع نسبت در زمين

 قابل. يابدمي افزايش زمين اثر تحت طولي استاتيكي پايداري و برآ نيروي

 خوانيهم باد تونل هايتست نتايج با پروازي هايتست نتايج كه است توجه

 به برآ نيروي نسبت) آيروديناميكي كيفيت ضريب تغييرات مقدار. دارد خوبي

 از كمتر پيچشي گشتاور تغييرات مقدار و تئوري نتايج از تربزرگ( پسا نيروي

 زمين اثرات به مربوط تغييرات كاهش سبب بالا نزول است. نرخ تئوري نتايج

 مربوط اثرات از كمتر ديناميكي درحالت پسا و برآ اثرات گردد، همچنينمي

 است. استاتيكي حالت

 پيچيده بسيار زمين اثرات عددي تعريف كه دهدمي نشان نتايج اين

 قابل به طور مشخص ارتفاع يك از كمتر در زمين اثر كه واقعيت اين با است.

براي . است غيرخطي اثرات و اين متغير تأثير اين مقدار گذار واثر ايملاحظه

 برآ نيروي افزايش است، كمتر بال طول نصف از ارتفاع كه نمونه وقتي

. است متفاوت مختلف هواپيماهاي براي تغيير اين و بود خواهد غيرخطي

معمولاً از يك برنامه  .شودمي متفاوت نتايج به منجر طراحي و هواپيما شكل

 برنامه اين. [16] شوداستفاده مي زمين اثر بررسي و بينيپيش تحليلي براي
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 هايمشخصه تا گيردمي بهره پروازي هايداده و هاجدول معادلات، از تحليلي

 .كند بينيپيش را هواپيما پايداري و كنترلي

درجه با لبه حمله تيز )با  80اثرات زمين بر بال مثلثي  [17]در مرجع 

درجه از سطح فوقاني به سطح زيرين( به همراه بدنه  30زاويه برش اريب 

)نسبت به وتر متوسط  2⸱510اي در عدد رينولدز مركزي كوچك استوانه

قرار گرفته است. در  آيروديناميكي( در تونل باد سرعت پايين مورد تحقيق

و  [20]، بال شناور [19]ها ، فلپ[18]ها داخل كشور اثرات زمين بر ايرفويل

 اين به صورت حل عددي مورد مطالعه گرفته است. در [21]بال كرنت كايت 

 بال مدل استاتيكي آيروديناميكي هايمشخصه روي زمين اثرات پژوهش

درجه متقارن نسبت  10با لبه حمله تيز )با زاويه برش اريب  درجه 60 مثلثي

 صورت به عمودي دم و بدنه حضور به سطح فوقاني و سطح زيرين( و با

 هايمشخصه روي زمين اثرات. است گرفته قرار ارزيابي مورد تجربي

بالا  عدد رينولدز شرايط درجه در 60 مثلثي بال مدل استاتيكي آيروديناميكي

 عمودي، دم و بدنه زمانهم حضور با همچنين و يك و نيم ميليون()فراتر از 

 قرار تحقيق مورد در كشور براي نخستين بار در اين پژوهش به صورت تجربي

 .است گرفته

 
Fig. 1 Schematic of F-15A airplane  

 F-15A [6]شماتيك هواپيماي  1 شكل

 
Fig. 2 Schematic of F-104A airplane  

 F-104A [8]شماتيك هواپيماي  2 شكل

 
Fig. 3 Schematic of F-5D-1 airplane  

 F-5D-1 [8]شماتيك هواپيماي  3 شكل

 
Fig. 4 Schematic of F-5D-1 airplane with modified ogee wing 

 [8نوك تيز ] با بال اصلاح شده F-5D-1شماتيك هواپيماي  4 شكل

 
Fig. 5 Schematic of XB-70 airplane  

 XB-70 [8]شماتيك هواپيماي  5 شكل
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Fig. 6 Schematic of X-29A airplane  

 X-29A[9] شماتيك هواپيماي  6 شكل

 تئوری اثر زمین -2

سازي اثرات زمين از صفحه تخت ثابت استفاده معمولاً در تونل باد براي شبيه

گردد. باعث ايجاد زاويه حمله اضافي مي شود. براساس تئوري صفحه زمينمي

 ( است.1اين زاويه حمله برابر با رابطه )

(1) 𝛼𝑖 =
𝐶𝐿

𝜋 𝐴𝑅
𝜎 

 ( به صورت زير است.2-4كه در آن روابطه )

(2) 
𝜎 =

1

4 𝑋2 
ln √1 + 𝑋2 (

𝐶̅

ℎ
)

2

 

(3) 
𝑋 =

1 + 𝑋0

2
 

(4) 
𝑋0 =

𝜋

4

𝐴1

𝐴1 − 𝐴3 + 𝐴4 − 𝐴7 + ⋯
 

 ℎوتر متوسط آيروديناميكي،   𝐶̅نسبت منظري بال، 𝐴𝑅ضريب برآ،  𝐶𝐿در آن 

ℎدو برابر فاصله صفحه تا بخش فوقاني لبه حمله بال ) = 2𝐻 و ) 𝐴1 … 𝐴2 

هاي آيروديناميكي مقطع بال ضرايب ثابت مربوط به سري فوريه مشخصه

 ( است.5تقريباً برابر يك و به صورت رابطه ) 𝑋و   𝑋0مقدار .است

(5) 𝜎 =
1

4 
ln √1 + (

𝐶̅

ℎ
)

2

 

 ( خواهد بود.6زاويه حمله مؤثر بال برابر با رابطه )

(6) 𝛼𝑒 = 𝛼 −  
1

4 

𝐶𝐿

𝜋 𝐴𝑅
 (1 + 𝜏 − 𝜎) 

 ( است.7ضريب پساي القايي نيز برابر با رابطه )

(7) 𝐶𝐷𝑖 =
𝐶𝐿

2

𝜋 𝑒 𝐴𝑅
 

 از طرفي به دليل وجود لايه مرزي روي صفحه ثابت زاويه حمله مؤثر به اندازه 

 ∆𝛼𝑆𝐶 تغيير خواهد كرد. مقدار ∆𝛼𝑆𝐶 ( تعيين 8با استفاده از رابطه تقريبي )

 شود.مي

(8) ∆𝛼𝑆𝐶 =
1

𝐶̅ 
 (𝛿tail

∗ − 𝛿nose
∗ ) 

𝛿tail وتر متوسط آيروديناميكي بال،   𝐶̅در آن
∗ ضخخامت ممنتخوم لايخه مخرزي  

𝛿noseروي صفحه ثابت در موقعيت انتهخايي مخدل و
∗ ضخخامت ممنتخوم لايخه   

 مرزي روي صفحه ثابت در موقعيت ابتدايي مدل است.

 آزمایش تجهیزات -3

 سرعت با پيوسته جريان بسته مدار باد تونل يك ملي سرعت كم باد تونل

 طول با متر 2.8 در متر 2.2 ابعاد به باز آزمون مقطع با ثانيه بر متر 90 حداكثر

 4.5 قطر به محوري جريان فن يك توسط باد تونل جت قدرت. است متر 4

 تا 60 از فن دوراني سرعت. گرددمي تأمين مگاوات 1.2 حداكثر توان و متر

 براي و بوده 9 به 1 نازل انقباض نسبت. است تغيير قابل دقيقه در دور 560

 16 سلول طول با زنبوري لانه عدد يك از آزمون مقطع جريان كيفيت بهبود

 قسمت در اغتشاشات شدت. است شده استفاده توري عدد 2 و مترسانتي

 است. %0.2 حدود آزمون مقطع مركزي

 شش بالانس يك از مدل بر وارد گشتاورهاي و نيروها گيرياندازه براي

 به مدل استاتيكي هايتست براي. شودمي استفاده داخلي سنجيكرنش مؤلفه

 سرش و حمله زواياي. گرددمي نصب استند يك بر بالانس دستگاه همراه

 اين. است تغيير قابل شده ريزيبرنامه پيش از هم و دستي به صورت جانبي

 آزمون مقطع در ديناميكي فشار. شودمي گيرياندازه پتانسيومتر توسط زوايا

 كليه. شودمي گيرياندازه فشار ترانسديوسر از استفاده با و پيتوت لوله توسط

 توسط است ولتاژ به صورت كه ديناميكي فشار و زوايا گشتاورها، و نيروها

 استفاده با و پردازش كيلوهرتز 30 فركانس با كاناله 16 اطلاعات اخذ سيستم

 شكل در. شودمي تبديل متناظر فيزيكي هايكميت به كاليبراسيون ضرايب از

 .است شده داده نشان ملي سرعت كم باد تونل ايزومتريك نماي 7

 نتایج کالیبراسیون تونل باد -4

 8 شكل در( N) فن دور مقابل در Uoآزمون  مقطع در جريان سرعت نمودار

 افزايش فن دور افزايش با خطي به صورت سرعت مقدار. است شده آورده

 فن دور در m/s 10آزمون مقطع در سرعت حداقل نمودار اين طبق بر. يابدمي

 است. دقيقه در دور 450 فن دور در m/s 70سرعت حداكثر و دقيقه در دور 60

 سنجسرعت دستگاه وسيله به آزمون مقطع در هوا جريان اغتشاشات

  جريان، اغتشاشات شدت كمي تعريف. شودمي گيرياندازه( داغ سيم) حرارتي
 

 
Fig. 7 Isometric view of National Low Speed Wind Tunnel  

 ملي كم سرعت باد تونل شده سازيمدل ايزومتريك نماي 7 شكل
  

  
Fig. 8 Test section flow velocity variations with fan revolution  

 باد با دور فنتونلمقطع آزمون منحني تغييرات سرعت  8 شكل
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شدت  9 شكل در(. r.m.s) است اغتشاش سرعت مربعات متوسط جذر

 آزمون مقطع مركز در باد تونل جريان سرعت برحسب جرياناغتشاش 

(X=200 cm Y=120 cm, Z=140 cm, )نشان منحني اين. است شده رسم 

 هايسرعت استثناي به البته. است %0.13 از كمتر اغتشاش شدت كه دهدمي

 %1 از بيش به اغتشاش شدت ناحيه دو اين در كه m/s32 و m/s 16حوالي

 نشان اغتشاشات طيف و زمان برحسب اغتشاشات منحني بررسي. رسدمي

 فن فركانس يا و اكوستيك پديده از ناشي احتمالاً ناحيه دو اين كه دهدمي

 سرعت دو اين در تست از بايد آيروديناميكي هايتست در. باشدمي باد تونل

 .نمود اجتناب

 خط در آزمون مقطع طول در اغتشاش شدت تغييرات 10 شكل در

 از كمتر آزمون مقطع ابتداي در اغتشاش شدت. است شده رسم تونل مركزي

 به مقطع آزمون انتهاي سمت به حركت با اغتشاش شدت است كه 0.1%

 مكان بهترين آزمون مقطع اول نيمه منحني اين طبق. رسدمي %0.3 حدود

اي است؛ بنابراين مقياس مدل بايد به گونه آيروديناميكي مدل قرارگيري براي

تمامي زواياي حمله و زواياي سرش جانبي، مدل در اين  انتخاب گردد كه در

 عرضي جهت در جريان اغتشاش r.m.s تغييرات ناحيه قرار گيرد. همچنين

 موقعيت دو در وسط و انتهاي مقطع آزمون و مقطع ورودي، باد در تونل

 شده رسم 11-13 هايشكل در باد مقطع آزمون تونل مركز و پايين عمودي

 مقطع در جريان كيفيت كه دهدمي نشان باد تونل كاليبراسيون نتايج. است

 مناسب جريان جت داخل در و مقطع آزمون تونل اول نيمه در باز آزمون

 قرار كم اغتشاش با صنعتي تحقيقاتي و هايتونل رده در تونل اين و است

 .دارد

 مدل مورد آزمایش -4

متر،  1.092طول كلي  داراي درجه 60 مثلثي بال مدل آزمايش مورد مدل

 متوسط وتر طول مربع، متر 0.433 بال مرجع متر، مساحت 0.1قطر بدنه 
 

  
Fig. 9 Flow turbulence intensity percentage at center of test section  

 آزمون مقطع مركز در جريان سرعت برحسب جريان اغتشاش شدت درصد 9 شكل

  
Fig. 10 Flow turbulence intensity percentage at center line of test 

section 
 آزمون خط مركزي مقطع طول در جريان اغتشاش شدت درصد 10 شكل

  
Fig. 11 Flow turbulence intensity percentage at entrance of test 

section in lateral direction 
 آزمون در جهت عرضي ورودي مقطع در جريان اغتشاش شدت درصد 11 شكل

  
Fig. 12 Flow turbulence intensity percentage at middle of test section 

in lateral direction 
 آزمون در جهت عرضي وسط مقطع در جريان اغتشاش شدت درصد 12 شكل

  
Fig. 13 Flow turbulence intensity percentage at end of test section in 

lateral direction 
 آزمون در جهت عرضي انتهاي مقطع در جريان اغتشاش شدت درصد 13 شكل

گرايي لبه پس زاويه و متر 1 فرار لبه در بال طول متر، 0.577 آيروديناميكي

 باشد. گشتاورفرار بال تيز ميلبه حمله و لبه . است درجه 60 حمله بال

 آيروديناميكي متوسط وتر از %25 موقعيت به نسبت مثلثي بال مدل پيچشي

 60 مثلثي بال هواپيماي مدل شماتيك 14در شكل . است شده گيرياندازه

 درجه نشان داده شده است.

  
Fig. 14 Schematic of 60 degrees delta wing airplane model 

 درجه )ابعاد طولي به سانتي متر( 60 مثلثي بال هواپيماي مدل شماتيك  14شكل



  

 همکاران و قجر ارسلان مثلثی بال هواپیمای مدل آیرودینامیکی هایمشخصه بر زمین اثرات تجربی مطالعه

 

 9شماره  17، دوره 1396 ذرآمهندسی مکانیک مدرس،  282
 

 در مدل مثلثي، بال مدل طولي هايمشخصه بر زمين اثرات بررسي براي

 معمولي به صورت مدل. گرفت قرار زمين سازشبيه صفحه از مختلف فواصل

 نصب باد تونل آزمون مقطع مركز در استينگ نوع از نگهدارنده استند يك بر

 است قادر است، شده داده نشان 15 شكل در كه استند اين. گرددمي

 درجه 40+ تا درجه 10- از حمله مختلف زواياي در را آيروديناميكي هايمدل

 درجه تغيير 90+ درجه تا 90- از را جانبي سرش زاويه همچنين دهد، قرار

 گرددمي نصب استند بر كه سنجيكرنش مؤلفه شش بالانس دستگاه. دهد

 گشتاورهاي و جانبي نيروي پسا، برآ، آيروديناميكي نيروهاي كليه است قادر

 جانبي سرش و حمله زواياي. نمايد گيرياندازه را غلتشي و گردشي پيچشي،

سرعت جريان با . شوندمي گيرياندازه پتانسيومتر توسط نيز استند اين در

ورودي مقطع آزمون نصب شده استاتيك كه در  -استفاده از يك لوله پيتوت

 در متري 1.1 موقعيت در زمين ثابت صفحه گردد. يكگيري مياست، اندازه

 صفحه آمدن بالا با. است شده نصب استند بر آزمون مقطع مركزي سطح زير

 هواپيماي مدل پژوهش اين در. شودمي نزديك مدل به زمين صفحه ثابت،

 مورد سازشبيه صفحه از مختلف فواصل در و شد نصب استند بر مثلثي بال

 آن، كردن تراز و مؤلفه شش بالانس بر مدل نصب از پس. گرفت قرار آزمايش

 لبه فوقاني بخش تا مترسانتي 50 و 40 ،30 ،20 فواصل در سازشبيه صفحه

 و هاگراف و ثبت آن نتايج و گرفت قرار آزمايش مورد مدل بال حمله

 فاصله 17 و 16 هايشكل در. گرديد رسم آيروديناميكي ضرايب هاينمودار

 .است شده داده نشان مدل تا سازشبيه قرارگيري

 ها و بحثنتایج تست -5

 نشان زمين صفحه حضور در مثلثي بال مدل تست نتايج 27-18 هايشكل در

 فواصل در حمله زاويه برحسب برآ ضريب منحني 18 شكل در. است شده داده

 است پيدا شكل از همان طور كه. است شده ترسيم زمين صفحه از مختلف

 در و يافته افزايش حمله زاويه هر در زمين از فاصله كاهش با برآ ضريب مقدار

 حضور دليل به حداكثر براي ضريب. يابدمي افزايش برآ منحني شيب مجموع

  
Fig. 15 Delta wing airplane model installation on ground simulation 

stand 
 زمين سازشبيه استند بر مثلثي بال هواپيماي مدل نصب 15 شكل

  
Fig. 16 Delta wing airplane model installation on ground simulation 

stand (H/b=0.5) 
 (H/b=0.5زمين ) سازشبيه استند بر مدل نصب 16 شكل

 

 
Fig. 17 Delta wing airplane model installation on ground simulation 

stand (H/b=0.2) 
 (H/b=0.2زمين ) سازشبيه استند بر مدل نصب 17 شكل

 حمله زاويه افزايش با. است يافته افزايش 1.38 مقدار به 1.29 مقدار از زمين

 .يابدمي افزايش برآ ضريب در افزايش مقدار

 در حمله زاويه برحسب گشتاورپيچشي ضريب منحني 19 شكل در

 صفحه از فاصله كاهش با. است شده داده نشان زمين صفحه از مختلف فواصل

 افزايش معني به اين و يافته افزايش پيچشي گشتاور منحني شيب زمين

 آزاد، جريان در حمله زاويه افزايش با. است مدل طولي استاتيكي پايداري

 كنند؛ حركت بال داخلي بخش به كه دارند تمايل حمله لبه هايگردابه

 سبب امر اين و كندمي پيدا كاهش هابال نوك نزديك بارگذاري بنابراين

 قدرت افزايش سبب زمين حضور. شودمي تريكوچك منفي گشتاور توليد

. شودمي بال بيروني سمت به هاآن حركت همچنين و حمله لبه هايگردابه

 درجه، 6 حدود حمله زاويه در. شودمي ترمنفي پيچشي گشتاور نتيجه در

 در. ندارد گشتاورپيچشي ضريب مقدار بر تغييري زمين صفحه از فاصله تغيير

 .است شده ارائه برآ ضريب برحسب پيچشي گشتاور منحني 20 شكل

 صفحه از مختلف فواصل در حمله زاويه برحسب پسا ضريب 21 شكل در

 كاهش سبب فاصله كاهش حمله زواياي تمامي در. است شده آورده زمين

 القايي پساي ضريب كاهش از ناشي خود اين كه شودمي كل پساي ضريب

 .است شده ارائه برآ ضريب حسب بر پسا ضريب منحني 22 شكل در. است

 در و حمله زاويه برحسب( L/D) آيروديناميكي كيفيت ضريب منحني

 كاهش. است شده داده نشان 23 درشكل زمين صفحه از مختلف فواصل

 به 8 مقدار از آيروديناميكي كيفيت ضريب افزايش سبب زمين ازصفحه فاصله

 نشان را اثرسطحي پرواز مزيت وضوح به منحني اين. گرددمي 14/5 مقدار
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 برآ ضريب برحسب آيروديناميكي كيفيت ضريب منحني 24 شكل در. دهدمي

 حدود زمين صفحه حضور در آيروديناميكي كيفيت حداكثر. است شده ترسيم

 .افتدمي اتفاق درجه 4 حدود حمله زاويه در و 14/5

 
Fig. 18 Variations of lift coefficient with angle of attack 

 تغييرات ضريب برآ با زاويه حمله 18شكل 

 
Fig. 19 Variations of pitching moment coefficient with angle of 

attack 

 تغييرات ضريب گشتاور پيچشي با زاويه حمله 19شكل 

 
Fig. 20 Variations of pitching moment coefficient with Lift coefficient 

 تغييرات ضريب گشتاور پيچشي با ضريب برآ 20شكل 

 
Fig. 21 Variations of drag coefficient curve with angle of attack 

 با زاويه حمله تغييرات ضريب پسا 21شكل 

 
Fig. 22 Variations of drag coefficient curve with Lift coefficient 

 تغييرات ضريب پسا با ضريب برآ 22شكل 

 
Fig. 23 Variations of L/D curve with angle of attack 

 تغييرات ضريب كيفيت آيروديناميكي با زاويه حمله 23شكل 

 بال طول به زمين از فاصله نسبت مقابل در برآ منحني شيب 25 در شكل

 تا مدل فاصله وقتي است پيدا شكل از همان طور كه. است شده ترسيم

 صورت به منحني شيب گرددمي بال طول نصف از كمتر زمين صفحه

 راديان بر 3.11 مقدار تا راديان بر 2.66 مقدار از بالايي نرخ با و غيرخطي

 . كندمي پيدا افزايش
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Fig. 24 Variations of L/D curve with Lift coefficient 

 برآ تغييرات ضريب كيفيت آيروديناميكي با ضريب 24شكل 

 
Fig. 25 Variations of lift curve slope with H/b 

 H/b با برآ منحني شيب تغييرات 25شكل 

 در حمله زاويه به نسبت پيچشي گشتاور ضريب منحني شيب 26 شكل در

. است شده داده نشان( H/b) بال طول به زمين ازصفحه فاصله نسبت مقابل

 ضريب منحني شيب 27 شكل در. بالاست تغييرات نرخ ، H/b>0.5مقادير براي

 به زمين ازصفحه فاصله نسبت مقابل در برآ ضريب به نسبت پيچشي گشتاور

 صفحه از فاصله دليل تغيير به مقادير در تغييرات. است شده آورده بال طول

 افزايش نتيجه در و هواپيما كل آيروديناميكي مركز جاييجابه نشانگر زمين

 است. مثلثي بال هواپيماي مدل طولي استاتيكي پايداري

 گیرینتیجه -6

 مدل يك آيروديناميكي هايمشخصه روي زمين اثرات پژوهش اين در

 تجربي صورت به عمودي دم و بدنه حضور با درجه 60 مثلثي بال هواپيماي

 زمين از فاصله كاهش با كه دهدمي نشان نتايج. گرفت قرار مطالعه مورد

 باد تونل تست از حاصل گيرياندازه هايداده. شودمي بيشتر زمين اثرات

 دهد.مي نشان را زير نتايج

 كاهش با. كندمي پيدا افزايش زمين حضور دليل به حداكثر براي ضريب

 براي. يابدمي افزايش برآ منحني شيب و برآ ضريب زمين، صفحه از فاصله

 افزايش با. بالاست تغييرات حالات فاصله كمتر از نصف طول بال از زمين نرخ
  

 
Fig. 26 Variations of pitching moment curve slope with H/b 

 H/b نسبت به زاويه حمله با گشتاور پيچشي منحني شيب تغييرات 26شكل 
 

 
Fig. 27 Variations of pitching moment curve slope with H/b 

  H/b نسبت به ضريب برآ با گشتاور پيچشي منحني شيب تغييرات 27شكل 

 است. نامحسوس افزايش اين بال طول نصف از بيشتر فاصله اين

 همچنين و حمله لبه هايگردابه قدرت افزايش سبب زمين حضور

 ترمنفي پيچشي گشتاور نتيجه در. گرددمي بال بيروني سمت به هاآن حركت

 گشتاور منحني شيب زمين، صفحه از فاصله كاهش با واقع در. گرددمي

 و استاتيكي طولي پايداري افزايش معناي به اين كه گرديده ترمنفي پيچشي

( هواپيما كل آيروديناميكي مركز) كانوني نقطه رفتن عقب ديگر عبارت به يا

 است.

 ضريب كاهش سبب زمين صفحه از فاصله كاهش حمله زواياي تمامي در

 است. القايي پساي ضريب كاهش از ناشي خود اين كه گرددمي كل پساي

( L/D) آيروديناميكي كيفيت افزايش باعث زمين صفحه از فاصله كاهش
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