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دم یکی از ارکان اصلی هواپیماست که وظیفه تریم، پایداری و کنترل هواپیما را بر عهده دارد. تا کنون انواع مختلفی از دم 
طراحی و ساخته شده است که هر یک مزایا و معایب  خاص خود را دارند. هر نوع دم علاوه بر ویژگی های آیرودینامیکی مطلوب، 
باید پایداری لازم را ایجاد نموده و توانایی کنترل و تریم هواپیما را داشته باشد. آنچه در این پژوهش مطرح شده است بررسی اثرات 
دم H شکل بر ضرایب آیرودینامیکی هواپیما به همراه مخزن سوخت خارجی با استفاده از تست های تونل باد می باشد. آزمایش ها 
در تونل باد تراکم ناپذیر مرکز تحقیقات هوافضا ساخت کارخانه ISI ایتالیا در سه عدد رینولدز 530000 ، 720000 و 800000 
انجام شده اند. مدل مورد استفاده در این مجموعه تست، مقیاس یک پنجم از یک نمونه هواپیمای کوچک است که امکان نصب 
یک فروند مخزن سوخت خارجی در زیر هر بال آن وجود دارد. این مدل دارای سطوح کنترلی شامل رادر و الویتور با قابلیت تغییر 
زوایا می باشد. نتایج، تغییرات عامل های آیرودینامیکی و محدوده پایداری را نسبت به زاویه حمله بدون مخزن سوخت و بدون 

زاویه حمله و با مخزن سوخت نشان می دهد.
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مقدمه-11
تفاوت میان  بال های کوچکی هستند که اصلی ترین  دم ها در واقع 
آنها و بال این است که بال برای تولید سهم اصلی برآ طراحی می شود در 
حالی که دم به گونه ای طراحی می شود که فقط قسمتی از برآی آن جهت 
شرایطی  در  هواپیما  اگر  بنابراین  گیرد.  قرار  استفاده  مورد  هواپیما  تریم 
قرار گیرد که دم بیشینه برآی بالقوه خود را تولید کند یعنی به واماندگی1 

نزدیک شود، شرایط خطرناکی پدید خواهد آمد ]1[.
هواپیما  پایداری  ایجاد  در  کلیدی  جزء  یک  دم  مجموعه  همچنین 
دم  از  استفاده  بدون  پایدار  هواپیمای  یک  طراحی  امکان  هرچند  است. 
نیز وجود دارد اما چنین طرحی معمولًا موجب تغییراتی در عوامل دیگر 
از قبیل افزایش سطح پسگرایی2 بال، کوچکتر شدن محدوده مرکز ثقل 

و موارد دیگر می شود.
که  باشد  اندازه ای  به  باید  دم  است.  کنترل  دم،  دیگر  مهم  وظیفه 
توانایی کنترل کافی را در تمام شرایط بحرانی داشته باشد. توان کنترل به 
اندازه و نوع سطح متحرک به همان اندازه بستگی دارد که به اندازه کلی 

خود بال وابسته است ]2[. 
با توجه به موقعیت قرارگیری دم در عقب بدنه، عملکرد آن تحت 
تأثیر بال و موتورها قرار می گیرد به ویژه در حالتی که موتورها از نوع ملخی 
باشند، جریان ریزشی از ملخ ها بر عملکرد دم به شدت اثر می گذارد ]2[. 
دم H شکل معمولا برای پرواز هواپیما در زوایای حمله بالا به کار برده 
می شود به طوری که دم عمودی در معرض جریان هوای توزیع شده قرار 
نمی گیرد. در هواپیمای چند موتوره از این نوع دم استفاده می شود تا رادرها 
را در معرض جریان ریزشی ملخ3 قرار دهد و بدین طریق کنترل پذیری 
هواپیما در حالت یک موتور خاموش افزایش یابد. دم H شکل از دم های 
معمولی سنگین تر است اما اثر صفحه انتهایی آن باعث می شود که اندازه 

دم افقی آن کوچک تر شود ]1[. 
فاصله مرکز  افزایش  زیاد فین4 موجب  ارتفاع  H شکل  در دم های 
آیرودینامیکی فین از محور طولی بدنه هواپیما می شود و در نتیجه هنگام 

انحراف زاویه رادر5، گشتاور چرخشی6 ایجاد می نماید ]2[. 
تحقیقات گسترده و متنوعی در مورد پایداری و توانایی هواپیماهای 
کوچک با دم عمودی H شکل و دوتایی عمودی7 صورت پذیرفته است 
هواپیمای  یک   1/4 مقیاس  مدل  برای  کاسماتکا  که  تحقیقاتی  مانند 
دم  شکل،   H دم  شامل  دم  مجموعه  نوع  سه  با  همراه  بدون سرنشین 
هشتی شکل یا V معکوس و دم لامبدا شکل در یک تونل باد کم سرعت 
انجام داد و عملکرد طولی آنها را با یکدیگر مقایسه نمود ]3[. همچنین 
تحقیقاتی که روی هواپیمای سسنا O-2 صورت پذیرفته ]4[ و یا تحقیقات 

1 Stall
2 Sweep
3 Propwash
4 Fin
5 Rudder
6 Rolling moment
7 Twin tail

سازمان علوم و فناوری دفاعی امریکا روی هواپیمای F-18 ]5[ و بررسی 
مدهای خمش – پیچش کوپل و غیر کوپل با استفاده از دو مدل فاصله 
شتا  و  کاندیل  توسط  دم ها  این  واکنش  و  عمودی  دوتایی  دم های  بین 
]6[ و بالاخره گزارش سازمان ناسا در مورد شبیه سازی به روش محیط 
محاسباتی چند نظمی8 برای یافتن اثر گردابه های بال روی این گونه دم ها 

]7[. به هرحال در مورد این تحقیق خاص منابع چندانی مشاهده نشد.
مدل  برای  پایداری  محدوده  که  می دهد  نشان  پژوهش  این  نتایج 
رادر چگونه  زاویه  تغییر  و  الویتور  زاویه  تغییر  با  آزمایش  مورد  هواپیمای 
گشتاورهای  و  نیروها  خارجی  مخزن  داشتن  با  همچنین  می کند.  تغییر 

ایجاد شده چه محدوده مطلوبی را نشان می دهند. 

وسایل1اندازه1گیری1و1فرآیند1انجام1تست1ها-21
تونل باد مورد استفاده در این مجموعه تست ها تونل باد مادون صوت 
نوع  از  که  است  فارس  استان  تحقیقات مهندسی جهاد کشاورزی  مرکز 
ابعاد محفظه آزمایش 200×80×80 سانتیمتر مي باشد. این  با  مدار بسته 
تونل ساخت کارخانه ISI ایتالیا بوده، داراي ابعاد کلي 18×6/5×3/8 متر 
و مجموع توان دستگاه kW 230 است و قابلیت انجام تست های نیرویی 
را داشته و مجهز به یک بالانس 6 مؤلفه اي است که دارای  و فشاری 
شش حسگر نیرویی9 است و می تواند نیروهای برآ و پسآ و نیروی جانبی 
کند.  اندازه گیری  گردشی  و  چرخشی  پیچشی،  گشتاورهای  با  همراه  را 
ثانیه  بر  متر  تا100  از 10  مدل(  )بدون  آزمایش  در محفظه  هوا  سرعت 
قابل تنظیم است که با تنظیم مداوم و متوالي و توزیع ثابت انجام مي گیرد. 
دامنه تغییرات عدد رینولدز در محفظه از 105×5/29  تا 106×5/26 بر متر 
و شدت آشفتگی محفظه آزمایش 0/15 درصد مي باشد. برای انجام تست 
در هر تونل باد ابتدا باید کیفیت جریان در مقطع آزمون تونل مورد تأیید 
قرار گیرد که در مورد تونل باد شیراز این مطلب قبلًا مورد بررسی قرار 

گرفته است ]8[. 

مدل-31
مدل مورد استفاده در این مجموعه آزمایش، مقیاس یک پنجم از یک 
نمونه هواپیمای کوچک است که امکان نصب یک فروند مخزن سوخت 
خارجی10 در زیر هر بال آن )مجموعاً دو فروند در زیر دو بال( وجود دارد. 
این مدل دارای سطوح کنترلی شامل شهپر، رادر و الویتور با قابلیت تغییر 

زوایا می باشد.

كالیبراسیون1سیستم1بالانس1تونل1باد-41
خارجي  بالانس هاي  نوع  از  که  شیراز  باد  تونل  بالانس  سیستم 
مي باشد و عمل اخذ نیروهاي آیرودینامیکي وارده به مدل را انجام مي دهد 
 A چنانچه در شکل های 2 و 3 دیده مي شود داراي شش حسگر نیرویی

8 Multi-disciplinary computing environment MDICE
9 Load cell
10 External store
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E ،D ،C ،B و F براي اندازه گیري نیروها و گشتاورها مي باشد.

خروجي این حسگر های نیرویی در پاسخ به نیروهاي وارده به آنها 
به صورت ولتاژ هایي است که به طور مستقیم قابل استفاده نمي باشند. به 
این علت باید با کالیبره کردن سیستم بالانس تونل باد یک ماتریس 6×6 
به دست آورد تا با ضرب ولتاژهاي حاصله در این ماتریس،  نیروهای برآ، 
آیند.  به دست  گردشی  و  چرخشی  پیچشی،  گشتاورهاي  و  جانبی  و  پسآ 

نتیجه کار ماتریس A6×6 بوده که شرح تفصیلی محاسبه آن در مرجع ]9[
آمده است.     

گفتنی است که نقطه مرجع محاسبه نیروها و گشتاورها در سیستم 
بالانس تونل باد شیراز نقطه اي به فاصله 205 میلیمتر در زیر نقطه وسط 
و  نیروها  داشتن  با  است.  تونل  تقارن  در صفحه  جلو  استرات  نگهدارنده 
و  نیرو ها  مي توان  تونل،  مختصات  دستگاه  در  نقطه،  این  در  گشتاورها 

گشتاورها را به هر نقطه و دستگاه مختصات دیگري انتقال داد.

جهات1مورد1استفاده1در1تعیین1ضرایب1آیرودینامیکی-51
در آزمایش های آلفا )یعنی زاویه حمله های مختلف( محور X محوري 
در جهت جریان تونل باد و موازی خط مرکزی آن و محور Y در جهت 
بال راست هواپیماست و در نتیجه با توجه به قانون دست راست محور 
Z در راستای عمود بر کف محفظه آزمون تونل باد به سمت سقف تونل 
بنابراین نیروی پسآی هواپیما در راستای X، نیروی جانبی در  می باشد. 

راستای Y و نیروی برآ در راستای Z می باشد.
در تستهای بتا یعنی در حالتی که باد جانبی با زاویه بتا به هواپیما 
برخورد می کند سیستم مختصات شرح داده شده در تست های آلفا در هر 

زاویه بتا به اندازه همین زاویه حول محور Z می چرخد.
گفتنی است که زاویه مثبت آلفا به معنی بالا بودن دماغه مدل11 و 
زاویه مثبت بتا به معنی چرخش دماغه مدل به طرف بال سمت چپ است.

برنامه1آزمایش1ها-61
مهندسی  تحقیقات  مرکز  باد  تونل  که  می دهد  نشان  قبلی  تجارب 
دقت    60  m/s از  کمتر  سرعت های  در  فارس  استان  کشاورزی  جهاد 
لازم را ندارد و به منظور افزایش اطمینان در اندازه گیری ها، هر آزمایش 
در سه سرعت 60، 80 و90 متر بر ثانیه انجام گرفته است زیرا در صورت 
بروز هرگونه خطا در هنگام انجام تست در یکی از سرعت ها، این خطا 
اندک ضرایب  تغییرات  به  با توجه  اینکه  سریعاً مشخص می شود. ضمن 
بی بعد در این سرعت ها، ملاک صحت نتایج آزمایش، انطباق رفتار ضرایب 
مغشوش  جریان  هم  به  نزدیک  رینولدز  با  سرعت  دو  در  حداقل  بی بعد 
مورد آزمایش می باشد. گفتنی است که عدد رینولدز بر حسب طول کورد 
  ،60  m/s جریان  سرعت  برای  هواپیما  مدل  بال  آیرودینامیکی  متوسط 
m/s 80 و m/s 90 به ترتیب 530000 ، 720000 و 800000 و اعداد 

ماخ 0/17 و 0/23 و 0/27 می باشد.
به طور کلی در اندازه گیری دو نوع خطا وجود دارد: خطای بایاس12،  
Bx و خطای دقتPx ،13 . خطای بایاس مربوط به دقت وسایل اندازه گیری 

به  که  است  مربوط  اندازه گیری  روش  در  خطا  میزان  به  دقت  و خطای 
خطای  محاسبه  از  به دست آمده  نتایج  می شود.  محاسبه  آماری  صورت 
ضرایب پسآ، برآ و گشتاور پیچشی به ترتیب σCL=2.3%، σCD=5.7% و 

11 Nose up
12 Bias
13 Precision

نمای شماتیک هواپیما با دم H شکل همراه با مخازن سوخت : 1شکل 
خارجی نصب شده در زیر بال

چیدماني حسگر های نیرویی در دستگاه بالانس 6 مؤلفه اي : 2شکل 
تونل باد شیراز

حسگر های نیرویی عمودي و افقي دستگاه بالانس: 3شکل 
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σCm=4.1% به دست آمد.

تحلیل1نتایج-71
7-1-1حالت1تمیز111

تغییر  هیچ  یعنی  باشند  بسته  کنترلی  سطوح  کلیه  که  حالتی  در 
زاویه ای14 در رادر، ایلرون و الویتور ایجاد نشود و ارابه فرود نیز بسته باشد، 

مدل در حالت تمیز15 قرار دارد.
زاویه حمله تست  در یک پلار کامل  مدل در سرعت هاي مختلف 
شده است که نتایج این آزمایش در شکل های 4 تا 8 به صورت نمودار هاي 

CL-CD ،Cm-α ،CD-α ،CL-α و Cm-CL آمده است.

14 Deflection
15 Clean

سرعت های            در  تست  نتایج  که  می شود  مشاهده  آزمایش  این  در 
اندازه گیری  نشان دهنده صحت  m/s 90 مشابه می باشد که  و   80  m/s

ضرایب نیرو و گشتاور است اما نتایج در سرعت m/s 60 اختلاف هایی با 
این دو سرعت دارد که بیانگر تأثیر عدد رینولدز از 530000 تا 800000 و 
عدد ماخ از 0/17 تا 0/27 بر پارامترهاي CL و CD و Cm مي باشد. افزایش 

CmL=0 شده است.
عدد رینولدز موجب افزایش جزئی CLmax و CLα و 

پسآی هر هواپیما را می توان به سه قسمت تقسیم کرد که به ترتیب 
 CD-α نمودار  در  است.  جدایش  از  ناشی  پسآی  و  القایی  پسآی  و   CD0

نمی باشد.  قابل توجه  جدایش  از  ناشی  پسآی  که  دارد  وجود  محدوده ای 
معادله مربوط به این محدوده در نمودار CL-CD عبارت است از:                             

CD=0/155787CL2 – 0/019556CL + 0/032264

در واقع این نمودار پسآی قطبی مدل می باشد.
با اعمال فرمول پسآی قطبی حاصله برای تمام زوایای حمله، پسآیی 
که مجموع پسآی CD0 و پسآی القایی است به دست می آید. اختلاف این 
پسآ و پسآی کل هواپیما، پسآی ناشی از جدایش می باشد که برای این 
مدل در شکل 9 به خوبی نمایان است. در این نمودار مشاهده می گردد که 
از زاویه 8 درجه به بعد پسآی ناشی از جدایش به شدت افزایش می یابد. 

7-2-1تست1مدل1با1زوایاي1مختلف1الویتور
الویتور 20+ ، 10+ ، 10- و20-  انجام  این تستها در چهار زاویه 
الویتور در شکل های 10 و 11 آمده  گرفته است. زوایای مثبت و منفی 

است:

اثرات تغییر سرعت بر نمودار CD-α : 4شکل 

اثرات تغییر سرعت بر نمودار CL-α : 5شکل 

اثرات تغییر سرعت بر نمودار Cm-α : 6شکل 

اثرات تغییر سرعت بر نمودار CD-CL : ششکل 

اثرات تغییر سرعت بر نمودار Cm-CL : 8شکل 

)1(
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نتایج این تست ها به همراه حالت تمیز در شکل های 12 تا 16 به 
صورت نمودار هاي CD-α ،CL-α و Cm-α آمده است. 

پیکربندی  تغییر  موجب  الویتور  انحراف  زاویه  در  تغییر  که  آنجا  از 
هواپیما می شود، CD0 نیز تغییر می کند به طوری که در یک زاویه حمله 
در  می یابد.  افزایش   CD0 درجه  صفر  زاویه  از  الویتور  انحراف  با  ثابت 
زاویه های حمله بالا ناحیه جدایش بر روی بال افزایش می یابد و در نتیجه 
پسآی حاصل از جدایش از این زاویه به بعد آغاز می شود به صورتی که 
با افزایش زاویه حمله پسآی حاصل از جدایش نسبت به پسآی القایی و 
CD0 به شدت افزایش می یابد. با دقت در شکل 15 واضح است که رفتار 

منحنی CL-CD برای زوایای الویتور مختلف تقریبآ یکسان است اما این 
منحنی ها به خاطر افزایش CD0 و CL0 که ناشی از تغییر پیکربندی هواپیما 
در ناحیه دم می باشد، ابتدا به دلیل تغییرات مثبت یا منفی CL0 به سمت 
چپ یا راست و سپس به خاطر افزایش CD0 به سمت بالا جابجا شده اند.

و  منفی  حمله  زوایای  در  که  می شود  دیده   14 شکل  در  دقت  با 
زمانی که الویتور زاویه انحراف منفی گرفته است، به علت افزایش جدایش 
جریان در ناحیه پشتی الویتور شیب منحنی ضریب گشتاور پیچشی کاهش 

یافته که نشانگر کاهش کارایی الویتور در این محدوده می باشد.
در واقع از این نمودارها این نتایج به دست می آید:

ضریب برآ با انحراف مثبت زاویه الویتور )به سمت پایین( افزایش . 1

یافته است که به وضوح به علت اضافه شدن نیروي برآي دم است. 
 CL-α باعث جابجایی منحنی  تنها  الویتور  زاویه  تغییرات  در واقع 
است  نیافته  کاهش  یا  افزایش  برآ  منحنی  شیب  و  شده  مربوطه 

)شکل 13(.
بدون توجه به جهت انحراف الویتور در تمامی زوایای انحراف آن . 2

مقدار CD0 با انحراف زاویه الویتور افزایش یافته است )شکل 12(.
ضریب پسآ در هر دو حالت انحراف الویتور به بالا یا پایین افزایش . 3

پایین( در زوایاي  الویتور )به سمت  انحراف مثبت  با  مي یابد. پسآ 
زوایاي حمله منفي  در  الویتور  انحراف منفي  براي  و  حمله مثبت 
بیشتر افزایش یافته است. توجیه این رفتار این است که در زوایاي 
حمله مثبت، انحرافِ به سمت پایین الویتور باعث مي شود که سطح 
آن در مقابل جریان قرار بگیرد و در انحراف به سمت بالاي الویتور 

نیز این اتفاق در زوایاي حمله منفي مي افتد )شکل 12(.
دم . 4 سطح  منفي  حمله  زوایاي  در  الویتور  مثبت  انحراف  براي 

دنباله دم  و  قرار مي گیرد  تغییر شکل یافته  الویتور  افقي در مقابل 
سطح الویتور را می پوشاند در نتیجه الویتور در مقابل جریان حس 
نمي شود و نیروي پسآ به مقادیر حالت تمیز کاهش مي یابد. براي 
الویتور منفي )به سمت بالا( نیز عکس همین قضیه اتفاق مي افتد 

)شکل 15(.
می باشد . 5 کم  بسیار  قطبی  پسآی  فرمول  در   CL

2 تغییرات ضریب 
و این بدین معنی است که افزایش پسآی القایی با انحراف زاویه 

الویتور تقریباً ثابت می باشد. 
جابجایی . 6 اثر  در  الویتور  مختلف  زوایای  در  قطبی  پسآی  نمودار 

نمودار پسآی قطبی حالت تمیز به دست می آید که این جابجایی به 
خاطر افزایش CD0 و CL0 ناشی از انحراف الویتور می باشد.

در تمام زوایای الویتور شروع پسآی ناشی از جدایش از زاویه حمله . 7
8 درجه است که این مسأله با مقایسه پسآی کل که حاصل از تونل 
باد می باشد با پسآی حاصل از این فرمولها در تمام زوایای حمله 

مشخص می گردد )شکل 12(. 
منطقی . 8 کاملًا  الویتور  رفتار  که  CL-α مشاهده مي شود  نمودار  در 

و  الویتور 10-  انحراف  زوایای  در   Cm-α نمودارهاي  در  اما  است 
20- در زوایای حمله منفی به علت افزایش ناحیه جدایش کاهش 

کارایی الویتور مشاهده می شود )شکل 14(.
محل . 9 پشت  الویتور  برآي  نیروي  اعمال  مکان  اینکه  به  توجه  با 

اندازه گیري گشتاور است، افزایش برآ در اثر انحراف مثبت الویتور 
)به سمت پایین( باعث شده ضریب گشتاور پیچ منفي تر و پایداری 

هواپیما بیشتر شود )شکل هاي 15 و 16(.

نمودار CD-α در تستهای تونل باد و مقایسه با نتایج حاصل از : 9شکل 
محاسبه با فرمول پسآی قطبی

زاویه مثبت الویتور در نمای شماتیک یک هواپیما با دم H : ک1شکل 
شکل )دید از پشت(

زاویه منفی الویتور در نمای شماتیک یک هواپیما با دم H : 11شکل 
شکل )دید از پشت(
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7-3-1اثرات1مخزن1سوخت1خارجی1در1حالت1تمیز
از آنجا که در صورت نیاز، امکان نصب دو مخزن سوخت خارجی در 
زیر بال های هواپیما وجود دارد، اثرات این مخازن نیز مورد بررسی قرار 
می گیرند. اگرچه دو مخزن سوخت خارجی در زیر بال های هواپیما نصب 
می شود اما در این آزمایش ها علاوه بر بررسی اثرات وجود این دو مخزن 
سوخت در حالت تمیز اثر وجود یک مخزن سوخت خارجی در زیر یک بال 

نیز مورد بررسی قرار گرفته است.
نتایج این تستها در حالت تمیز در شکل های 17 تا 24 به صورت 
 CL-Cm و CL-CD ،Cn-α ،Cl-α ،CY-α ،Cm-α ،CD-α ،CL-α نمودار هاي
آمده است. اثرات وجود مخزن سوخت خارجی بر روی ضرایب مدل در 

حالت تمیز به شرح زیر است:
این سه تست مشاهده . 1 برای  به فرمول های پسآی قطبی  توجه  با 

افزایش  خارجی  سوخت  مخازن  افزودن  با   CD0 که  می شود 
ضریب  نمایانگر  که   CL

2 عددی  ضریب  ولی  می یابد  قابل توجهی 
با  است.  ناچیز  کاهش  این  اگرچه  می یابد  کاهش  است،  اسوالد16 
توجه به شکل 17 نیز مشخص می شود که پسآی ناشی از جدایش 
نیز با وجود مخزن سوخت خارجی افزایش نیافته است بنابراین منشأ 
و پسآی   CD0 افزایش  بوسیله مخزن سوخت خارجی  پسآ  افزایش 

القایی ناشی از افزایش برآ می باشد.
دماغه . 2 مي خورد.  به چشم  بیشتر  برآ  افزایش  بالا  حمله  زوایاي  در 

مخازن سوخت خارجی جلوتر از لبه بال است و ریختن فراوزش آنها 
روي بال باعث سرعت و انرژي دادن به جریان روي بال و در نهایت 
افزایش نیروي برآ گشته و واماندگي را نیز به تأخیر انداخته  است. 
گردابه  پشت مخازن سوخت خارجی باعث ایجاد منطقه کم فشار در 
پشت بال مي شود که با تضعیف گرادیان فشار مثبت جدایش را به 

تعویق مي اندازد )شکل 19(. 
موجب . 3 هواپیما  راست  بال  زیر  خارجی  سوخت  مخزن  یک  وجود 

ایجاد نیروی جانبی به سمت مخزن سوخت خارجی یا به عبارتی 
افزایش ضریب CY می شود که این ضریب با افزایش زاویه حمله با 

رابطه ای نسبتاً خطی افزایش می یابد )شکل 18(.
وجود مخازن سوخت خارجی موجب افزایش CLα و CLmax مدل . 4

می شود که این مسأله به خاطر افزایش برآ در سمتی از بال است که 
16 Oswald Factor

اثرات تغییر زاویه انحراف الویتور بر نمودار CD-α: 12شکل 

اثرات تغییر زاویه انحراف الویتور بر نمودار CL-α: 13شکل 

اثرات تغییر زاویه انحراف الویتور بر نمودار Cm-α: 14شکل 

اثرات تغییر زاویه انحراف الویتور بر نمودار CD-CL: 15شکل 

اثرات تغییر زاویه انحراف الویتور بر نمودار Cm-CL : 16شکل 
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مخزن سوخت خارجی زیر آن نصب شده است )شکل 19(.
موجب . 5 هواپیما  راست  بال  زیر  خارجی  سوخت  مخزن  یک  وجود 

 Cl ضریب  افزایش  عبارتی  به  یا  مثبت  چرخشی  گشتاور  ایجاد 
می شود که این ضریب با افزایش زاویه حمله تا زاویه مشخصی با 
رابطه ای نسبتاً خطی افزایش می یابد ولی پس از این زاویه حمله این 
رابطه خطی نیست که با توجه به افزایش برآ در سمتی از بال که 
مخزن سوخت خارجی نصب شده این مسأله منطقی می باشد ولی 
رابطه این افزایش با افزایش زاویه حمله خطی نمی باشد )شکل 20(.

حمله . 6 زاویه  تا  راست  بال  زیر  خارجی  سوخت  مخزن  یک  وجود 
واماندگی  نواحی  در  ولی  نمی گذارد  تأثیر   Cn بر ضریب  مشخصی 
از  ناشی  مسأله  این  می شود.  شدیدی  منفی   Cn ایجاد  موجب 
واماندگی نامتقارن هواپیماست. در واقع بالی که مخزن سوخت در 
زیر آن نصب شده است دیرتر از بال دیگر دچار واماندگی می شود 

)شکل 22(.
با توجه به موارد 4 و 5 و توجه به این مسأله که آغاز جدایش های  . 7

جریان در این مدل از زاویه حمله مشخصی می باشد، نتیجه منطقی 
این است که وجود مخزن سوخت خارجی نحوه واماندگی را عوض 

کرده است.
8 . Cm-α وجود مخازن سوخت خارجی موجب جابجایی ناچیز نمودار

گردیده است )شکل 21(.

اثرات مخزن سوخت خارجی بر نمودار CD-α: ش1شکل 

اثرات مخزن سوخت خارجی بر نمودار CY-α: 18شکل 

اثرات مخزن سوخت خارجی بر نمودار CL-α: 19شکل 

اثرات مخزن سوخت خارجی بر نمودار Cl-α: ک2شکل 

اثرات مخزن سوخت خارجی بر نمودار Cm-α: 21شکل 

اثرات مخزن سوخت خارجی بر نمودار Cn-α: 22شکل 
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7-4-1ناهمگنی1خواص1مکانیکي
این آزمایش ها در 2 زاویه رادر 10- و 10+ انجام گرفته است. زوایای 

مثبت و منفی رادر در شکل های 25 و 26 آمده است:

نمودار هـاي  به صورت  تا 31  این تست ها در شکل های 27  نتایج 
Cl-α ،CY-α ،Cm-α ،CD-α و Cn-α آمده است. 

انحراف رادر از زاویه صفر موجب پدید آمدن نیروی جانبی شده و 
در نتیجه ضریب نیروی جانبی تغییر می کند که به زاویه و جهت انحراف 
رادر نسبت به حالت مرجع آن )δrubber=0( بستگی دارد. در نتیجه تولید 
این نیروی جانبی، گشتاور گردشی نیز ایجاد می شود که مقدار این گشتاور 
در زوایای مختلف حمله با توجه به فاصله نسبتاً زیاد نقطه اثر این نیرو 

نشان  قابل توجه است. همانگونه که در شکل 27  از مرکز جرم هواپیما 
داده شده است، پسآی ناشی از رادر بسیار اندک است به نحوی که تغییر 
محسوسی در منحنی CD-α ایجاد نمی شود که با توجه به ابعاد کوچک 
دم عمودی در مقایسه با کل هواپیما این مسأله قابل قبول است. از طرفی 
 Cm-α اینکه شیب منحنی  در شکل 28 مشاهده می شود که علی رغم 
تقریباً ثابت است ولی در زوایای انحراف رادر 10- و 10+ درجه نسبت 
به حالت صفر درجه جابجایی اندکی داشته است که به دلیل برخی نبود 
تقارن های جزیی در تنظیمات مدل بوده است. اثرات تغییر زاویه انحراف 
مطابق  است،  شده  داده  نمایش   29 شکل  در  که   CY-α نمودار  بر  رادر 
انتظار برای زوایای رادر 10- و 10+ قرینه می باشد. ضمن اینکه در حالت 
جانبی  نیروی  ضریب  قاعدتاً  تمیز  شرایط  به  توجه  با  و  رادر  بسته بودن 
به  احتمالًا  که  می شود  دیده  کوچکی  نوسانات  اما  باشد  صفر  برابر  باید 
دلیل عدم تنظیم دقیق زاویه رادر است و قابل چشم پوشی می باشد. در 
مورد تغییرات ضریب گشتاور چرخشی )شکل 30( به دلیل اینکه سیستم 
تعادل موجود توانایی اندازه گیری دقیق ضریب گشتاور چرخشی را ندارد، 
مقادیر به دست آمده قابل اعتماد نمی باشند اما در عین حال با توجه به تقارن 
نمودارهای مربوطه، رفتار این ضریب در مورد زوایای 10- و 10+ درجه 
صحیح به نظر می رسد. همانگونه که مشاهده می شود در حالت تمیز که 
انتظار می رود ضریب گشتاور چرخشی برابر صفر باشد، این ضریب مقداری 
اثر عدم  اندازه ای زیاد است که نمی تواند در  منفی دارد که مقدار آن به 
تنظیم دقیق زوایای رادر و شهپرها  باشد و با اطمینان می توان آن را به 
عدم توانایی سیستم بالانس در اندازه گیری دقیق ضریب گشتاور چرخشی 
نسبت داد. در مورد ضریب گشتاور گردشی نیز مشابه آنچه در خصوص 

ضریب نیروی جانبی بیان شد، تغییرات این ضریب قابل قبول است.

اثرات مخزن سوخت خارجی بر نمودار CL-CD: 23شکل 

اثرات مخزن سوخت خارجی بر نمودار CL-Cm: 24شکل 

زاویه مثبت رادر در نمای شماتیک یک هواپیما با دم H : 25شکل 
شکل )دید از پشت(

زاویه منفی رادر در نمای شماتیک یک هواپیما با دم H : 26شکل 
شکل )دید از پشت(

اثرات تغییر زاویه انحراف رادر بر نمودار CD-α: ش2شکل 

اثرات تغییر زاویه انحراف رادر بر نمودار Cm-α: 28شکل 
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نتیجه1گیری-81
در جمع بندی این تست ها می توان گفت:

باد در  CD-α در تست های تونل  • در حالت زاویه تمیز نمودار 
از  قطبی  پسآی  فرمول  با  محاسبه  از  نتایج حاصل  با  مقایسه 
پسآی  اثر  در  که  دارد  ناگهانی  افزایش  بعد  به  درجه   8 زاویه 

ناشی از جدایش است. 
• در زوایاي حمله منفي براي انحراف مثبت الویتور سطح دم افقي 
در مقابل الویتور تغییر شکل یافته قرار مي گیرد و دنباله دم سطح 
الویتور را می پوشاند و باعث می شود که الویتور در مقابل جریان 
حس نشود و در نتیجه نیروي پسآ در این حالت برابر با  مقادیر 
حالت تمیز مي باشد. براي الویتور منفي  نیز عکس همین قضیه 

اتفاق مي افتد.
برآ  افزایش  باعث  بال ها  • نصب مخازن سوخت خارجی در زیر 
مخازن سوخت  دماغه  اولا  زیرا  بالا مي شود  زوایاي حمله  در 
خارجی جلوتر از لبه بال است و اثر فراوزش ناشی از آنها روي 

بال باعث افزایش سرعت و انرژي جریان روي بال و در نتیجه 
موجب افزایش نیروي برآ و تأخیر در واماندگي می شود. ضمن 
اینکه گردابه  پشت این مخازن، منطقه کم فشاری در پشت بال 
ایجاد مي کند که با تضعیف گرادیان فشار مثبت باعث تعویق 

جدایش می گردد.
• وجود یک مخزن سوخت خارجی زیر بال راست هواپیما موجب 
ایجاد نیروی جانبی به سمت مخزن سوخت خارجی و در نتیجه 
افزایش ضریب CY می شود. ضمن اینکه موجب ایجاد گشتاور 

چرخشی مثبت یا به عبارتی افزایش ضریب Cl نیز می شود. 
• انحراف رادر موجب پدید آمدن نیروی جانبی و در نتیجه تغییر 
گشتاور  جانبی،  نیروی  این  می شود.  جانبی  نیروی  ضریب 
گردشی ایجاد می کند که با توجه به فاصله نسبتاً زیاد نقطه اثر 
این نیرو از مرکز جرم هواپیما مقدار این گشتاور قابل توجه است.

سپاسگزاری
با همکاری و حمایت های مرکز طراحی هواگرد شرکت  این پروژه 
هواپیما سازی ایران )هسا( به انجام رسیده است که صمیمانه از مدیریت 
و بخش مطالعات تشکر و قدردانی می شود. همچنین نویسندگان مقاله 
مراتب تشکر و امتنان خاص خود را از آقایان دکتر محمد علی وزیری، 
مهندس حسین شیروانی، مهندس محمد مهدی محمد رضایی، مهندس 

مهدی ایل بیگی و مهندس حامد خدابخشیان اعلام می نمایند.

علائم1اختصاری-91
Bx : خطای بایاس

CD : ضریب پسآ

CD0 : ضریب پسآ در برآی صفر

CL : ضریب برآ

CLmax : بیشترین ضریب برآ

CLα : شیب ضریب برآ

α=0 ضریب برآ در : CL0

Cl : ضریب گشتاور چرخشی

Cn : ضریب گشتاور گردشی

Cm : ضریب گشتاور پیچشی

CY : ضریب نیروی جانبی

Px : خطای دقت

CD عدم قطعیت اندازه گیری : σCD

CL عدم قطعیت اندازه گیری : σCL

Cm عدم قطعیت اندازه گیری : σCm

δrubber : انحراف زاویه رادر

اثرات تغییر زاویه انحراف رادر بر نمودار CY-α: 29شکل 

اثرات تغییر زاویه انحراف رادر بر نمودار Cl-α: ک3شکل 

اثرات تغییر زاویه انحراف رادر بر نمودار Cn-α: 31شکل 
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