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 چكيده 
در اين تحقيق يك روش عددي بر مبناي جريان حلقوي براي تحليل جريان 

در كار حاضر ابتدا . هاي قابل انعطاف توسعه داده شده است پتانسيل روي بال
 ي مفهوم تغيير شكل پذيري توسعهاي از روند پيدايش و  خلاصه

)morphing (در ادامه به منظور اطمينان از . ها ارائه شده است در بال
صحت نتايج روش حاضر، نتايج اين روش با نتايج تجربي يك بال مستطيلي 

در نظر گرفته شده و اثر ايجاد  اي مقايسه شده است و سپس يك بال ذوزنقه
روديناميكي اين بال مورد بررسي قرار هاي آي بر روي مشخصهپيچش هندسي 

ي  در ضمن توجه شود كه منحني توزيع زاويه پيچش روي بازه. گرفته است
ي بال شروع شده و به ماكزيمم  بال خطي فرض شده كه از صفر در ريشه

دهد كه با ايجاد پيچش  نتايج نشان مي. رسد مقدار خود در نوك بال مي
كند  هاي آيروديناميكي بهبود پيدا مي مشخصه) افزايش زاويه حمله(مثبت 

البته ميزان زاويه پيچش و منحني توزيع آن روي بازه روي مقدار بهبود 
  .عملكرد موثر است

  
زاويه پيچش  - )morphing wing(بال تغيير شكل پذير : واژه هاي كليدي

 -)chordwise vortex( جريان حلقوي وترسو  -جريان حلقوي نعلي شكل  - 
  )spanwise vortex( سو جريان حلقوي بازه 

  
  مقدمه 

ساخت بشـر   ةبه طور كلي در تاريخچة هواپيمايي، هواپيما و ساير وسايل پرند
ساختار دم و بال پرندگان و طريقة حركتشـان  . شباهت كمي به پرندگان دارد

در مقايسه با دامنة محدود حركت صفحات كنترلـي هواپيمـا بسـيار پيچيـده     
هاي پـايين در طـي    بيشتر هواپيماها به منظور افزايش ليفت در سرعت. است

ند كه ايـن يـك مثـال    كن ها استفاده مي ها و اسلت برخاستن و نشستن از فلپ
كه به طور پيوسـته در هنگـام پـرواز پرنـدگان      است است از تغيير پيكربندي

 دهد كه دائما شكل بـال و  مرفولوژي يك پرنده به آن اجازه مي. افتد اتفاق مي
  .دمش را تغيير دهد تا در دامنة وسيعي از سرعتها پرواز كند

هـاي   وع شده كه طراحياخيرا تحقيق و توسعه روي مفهوم جديدي شر       
تغييـر شـكل   كشد و آن ظهور مفهـوم   متداول و روتين سنتي را به چالش مي

مرفينگ به عنوان توانايي تغييـر شـكل   . باشد در طراحي هواپيماها مي پذيري
، و وقتي در مورد وسايل هوافضايي به ]1[شود يا تحمل تغيير شكل تعريف مي

ا در تغييـر شـكل پيـدا كـردن در حـين      هاي هواپيم رود به توانايي بال كار مي
  .شود پرواز اشاره دارد كه به موجب آن برخي فوايد آيروديناميكي فراهم مي

  هاي تغيير شكل پذير پرندگان منبع اولية محرك براي توسعة بال       
توجه به اينكه عملكرد وكنترل هواپيماي با بالهاي پيچيده اما ثابت . باشند مي

هايشان بدست  عملكرد متنوع اي كه پرندگان با حركت سادة بالدر مقايسه با 
ها مطالعه  ققين را وادار كرده تا در مورد اين بالحآورند محدود است، م مي

كنند و اميد است كه فهم بهتري از اينكه چگونه پرندگان مانورهاي پيچيده 
  .دهند حاصل شود انجام مي

آن قادر به انجام كه پذير اين است هدف از توسعة بال هاي تغيير شكل        
ماموريت هاي مختلف باشد چرا كه يك هواپيماي تغيير شـكل پـذير توانـايي    

براي هر ماموريتي هواپيماي نيست انجام كارهاي متفاوت را دارد و ديگر لازم 
آورد  هايي كه اين تكنولوژي به ارمغـان مـي   جمله قابليت از. خاصي توليد شود
هـاي خيلـي    كوتاهتر مثلا بر روي ناوبر و يا پرواز در ارتفاع فرود آمدن در باند

باشد همچنين بال تغييـر شـكل پـذير موجـب بـالا رفـتن رانـدمان         پايين مي
هـاي جديـد از دسـتكاري     اين توانـايي . شود سوخت و كاهش وزن هواپيما مي

بــراي مثــال . شــود محتاتانــة ممــان و نيروهــاي آيرودينــاميكي فهميــده مــي
شـود   ا پايداري بالا در هوا از نسبت ليفت به درگ بـالا ناشـي مـي   هواپيماي ب

درحالي كه يك هواپيماي داراي قابليت مانور دهي بالا نيازمند نيـروي ليفـت   
  .باشد بالا و پايداري كم مي

مفهوم بال مرفينگ يك مفهوم قديمي است كه برادران رايت در ساخت        
 (roll)غلـتش   آنهـا بـراي كنتـرل جهـت     .اولين هواپيما از آن استفاده كردند

   .واپيما از ايجاد پيچش در بال استفاده كردنده
هاي تغيير شكل پذير در چند دهة  تلاش هاي متعددي براي توسعة بال       

 1980در طـي سـال    B-1Bبمب افكـن  . گذشته در امريكا انجام گرفته است
هاي مختلـف   عقب برگشتگيپارچه بود، و قادر بود ، بال با بدنه يكتوسعه يافت

نيـروي   14جنگنـدة اف   .فـوت فـراهم نمايـد    180تا  78 براي طول بال بين
 64تـا   38 ي ههـاي متفـاوت در محـدود    ردن طول بالدريايي براي بدست آو
. كنـد  استفاده مي) درجه 68تا  20زاويه (هاي مختلف  فوت از عقب برگشتگي

اجازه مي دهـد در   B-1Bو بمب افكن 14عقب برگشتگي هاي مختلف به اف 
دهـد كـه    اجـازه مـي   هـا د همچنين به آنند يا بلند شونوتاه تري فرود آيكباند 

  .دنداشته باش ييسرعت هاي متفاوت و مانور دهي بالا
پيشرفت هاي مدرن مثل سـاختارهاي هوشـمند، درهـاي جديـدي بـه             

 و ]2[سوي قابليت هاي پروازي و طراحي هاي جديد هواپيمـا گشـوده اسـت   
رود كه از اين مواد هوشمند در ساخت بال هـاي هوشـمند و تغييـر     انتظار مي

يكـي از پـروژه هـاي مرفينـگ خيلـي مهـم برنامـة        . شكل پذير استفاده شود
نتيجـه اش   در حـال انجـام بـوده و   هواپيماي تغيير شكل پذير ناسا است كـه  

  ].3[بهبود نمايشي در راندمان هواپيما و منابع مالي است
برخلاف هواپيماهاي قديمي، مفهوم هواپيماي مرفينـگ نيـاز بـه آنـاليز            

آيروديناميكي براي هر دو مورد، شرايط پرواز مختلـف و پيكربنـدي هندسـي    
اين نياز، يك روش آناليز اوليـه كـه سـريع، دقيـق و قابـل      . مختلف، مي باشد

يـا ميـدان   بازسازي پيكربندي و بدون نياز به ساخت دوبارة شبكه از هواپيمـا  
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بـه   CFDپـيش از  ] 4[ براي مثـال تئـوري پرانتـل   . جريان را مطالبه مي كند
ايـن روش بـه طـور    . شـود  عنوان روش مدل سازي آيروديناميكي انتخاب مـي 
هاي دو بعدي كه به وسـيلة   موثري بال سه بعدي را به مجموعه اي از ايرفويل
طبيعـت  ). 1شـكل  (شـكند   منحني يك چهارم وتر به هم وصل شده اند، مـي 

هاي بال بـه عنـوان يـك تـابع در      دهد كه هندسه تحليلي اين روش اجازه مي
در نتيجه تغيير . يا فرترن برنامه ريزي شود Cمحيط نرم افزاري مثل مطلب ، 

پارامترهاي هندسه مانند پارامتر انحناي بال، در يك حلقـة نـرم افـزاري قـرار     
  .ر اتوماتيك توليد شودشود تا تعداد زياد هندسة بال به طو داده مي

  
تئوري پرانتل در شكستن بال سه بعدي به مجموعه اي ايرفويل دو  -1شكل 

  بعدي
  

تئـوري پرانتـل را بسـط داده و از آن بـراي     ] 5[در مرجـع  ويكن هيـزر         
تحليل بال پرنده مانند تغيير شكل پذير در دو حالت طول بال ثابـت و طـول   

در مـورد مـواد جديـد كـه     ) joshi(جشـي     .قوس ثابت استفاده كرده اسـت 
اثر يـك   تحقيق همچنيندر اين . قابليت تغيير شكل دارند تحقيق كرده است

  ]6[ .بال تغيير شكل پذير روي عملكرد هواپيما تشريح شده است
جزئيات طراحي و مدل كردن يـك بـال تغييـر شـكل پـذير را در      ] 7[ مرجع

و مدل مورد نظر در تونل باد تسـت شـده    دانشگاه تگزاس بررسي  كرده است
توسعة هواپيماهاي كوچك با بال هاي پرنـده ماننـد   ] 8[هدف از مرجع  .است

به اين منظور بايستي يك درك عميق از تعامل بين آيروديناميك، و مي باشد 
ايـن مقالـه ابزارهـايي را بـراي يـك نـرم افـزار        . ساختار و كنترل بدست آيـد 

   .دهد مورد بررسي قرار ميآيروالاستيك توصيف و 
روي طراحي يك ساختار فعال روطاقي مانند بـراي يـك بـال     )coutu(وتو يك

كه در تونل بـاد مـادون صـوت     كرده استصفحه اي تغيير شكل پذير تمركز 
از كامپوزيت  ساختار انعطاف پذير براي ايجاددر اين تحقيق . تست شده است

هدف اصلاح ايرفويل به طوري كه زمان جريـان   استفاده شده و ورقه ورقه اي
   ]9[ .آرام روي ايرفويل بيشينه شود، است

به طور كلي هواپيماهاي مادون صوت در صورت تغيير شـكل پـذير بـودن بـا     
سنگين شدن بالها نسبت به قبل ، به دليل استفاده از سيسـتم هـاي محـرك    

غيير عملي و قابل توجـه  بنابراين به منظور ايجاد ت]  10. [اضافي، مواجه است
  .در خواص آيروديناميكي نيازمند تغييرات چشمگير در بال مي باشد

ي تغيير شكل بال  اي از تحقيقاتي كه در زمينه در پاراگراف قبل خلاصه       
بر هدف از اين تحقيق توسعه تاثير پيچش بال انجام شده است ارائه شد اما 

 جريان پتانسيلوند حل بر مبناي در يك ر هاي آيروديناميكي روي مشخصه
  .مي باشد

  
  ي حلقوي تئوري روش شبكه

در اين تحقيق يك نرم افزار به زبان فرترن بر مبناي جريان حلقوي براي 
هاي آيروديناميكي در جريان مادون صوت توسعه داده شده  تعيين مشخصه

پرانتل در تئوري . باشد مي] 4[ ي تئوري پرانتل اين روش بسط يافته. است
جريان پيوسته، غير قابل تراكم، غير چرخشي و پايا فرض مي شود از اين رو 

استفاده شده است  ]11[براي اعمال تاثير تراكم پذيري از قانون تشابه گلورت
. به كار رفته است] 12[و تئوري جريان پتانسيل در فرم قانون بايوت ساوارت
شود و هر پنل با  يم ميدر اين روش پلان مورد نظر به تعدادي پنل تقس

اين جريان حلقوي نعلي شكل . جريان حلقوي نعلي شكل جايگزين مي شود

متشكل از يك جريان حلقوي عبوري از يك چهارم وتر و دو رشته جريان 
هاي پنل شروع شده و در جهت جريان  حلقوي كه از يك چهارم وتر از كناره

ر جريان حلقوي نعلي شكل به شرايط مرزي براي ه. يابد نهايت ادامه مي تا بي
ي حمله در  ي شيب مورد نياز براي انطباق خطوط جريان سيال با زاويه وسيله
قدرت دوران جريان . آيد ي سه چهارم وتر پنل مربوطه بدست مي نقطه

حلقوي مورد نياز براي ارضاي اين شرايط مرزي مماسي با حل يك دستگاه 
كوتا براي تعيين ليفت  - سكي سپس تئوري جاكوف. شود معادله تعيين مي

با معلوم شدن . رود مربوط به هر رشته جريان حلقوي در هر پنل به كار مي
هاي حلقوي ليفت كلي و گشتاور خمشي و ساير  ي رشته جريان ليفت همه
در اين نرم افزار از يك روش . آيند هاي آيروديناميكي بدست مي مشخصه

ي برخورد، نيروي  ي نيروي لبه سبهمشابه به نام حل ميدان نزديك براي محا
  .مكشي و درگ القائي استفاده شده است

 
  محاسبه قدرت دوران جريان حلقوي 

همان طور كه گفته شد شرايط مرزي براي هر جريان حلقوي نعلي شكل به 
ي حمله در  ي شيب مورد نياز براي انطباق خطوط جريان سيال با زاويه وسيله
قدرت دوران جريان . آيد ربوطه بدست ميي سه چهارم وتر پنل م نقطه

حلقوي مورد نياز براي ارضاي اين شرايط مرزي مماسي با حل يك دستگاه 
به عنوان شرط مرزي  )1(ي در كار حاضر از معادله. شود معادله تعيين مي
 .استفاده شده است

)1(           cos cos sin sin cos 0w v Uα φ φ α φ− − =  
  :ي كوچك و براي زاويه حمله

)2 (                                              0w vtagφ− ≈  
 باشد زاويه هفتي بال مي φزاويه حمله و  αدر اين معادله 

براي يك جريان نعلي  )Downwash( سرعت جريان شره هوائي پاييني       
 :شود شكل خاص به صورت زير بيان مي

)3 (            ( ) ( )' ', , , , , , ,
4 ww x y z F x y z s ψ φ
π
Γ

=
  

شره هوايي و سرعت . باشد ي هوايي پاييني مي ضريب تاثير شره Fwكه 
:شود به صورت زير بيان مي  (Sidewash) كناري

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

4 vv x y z F x y z s ψ φ
π
Γ

=
  

، ) 3(پس با استفاده از معادلات . ضريب تاثير شاره هوايي كناري است Fvكه 
 :توان نوشت مي )2(و  )4(

)5(                                 ( )tan
4 w vF F Uφ α
π
Γ

− = 

ي  براي يك نقطه )5(ي  الماني، معادله Nي جريان حلقوي  براي يك شبكه
  :كنترل خاص به صورت زير است

)6             (      ( ), ,
1

tan 4
N

n
w n v n n

n

F F
U

φ πα
=

Γ
− =∑ 

به صورت  )6(ي  براي بار آيروديناميكي متقارن روي هر نصف بال، معادلهو 
  :شود زير بيان مي
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 كه روي سه چهارم
  .  است

 
  علي شكل

تداد جريان جلقوي
رم پنل سوم توسعه
جريان حلقوي نعلي
 اكنون توضيح داده

.شود ول استفاده مي
سو دوران معادل با
 دوران پنل دوم هر
 كه در يك چهارم

اين. شود حاسبه مي
ي مرزي وترسو دابه

يابد به طوري ش مي
مرزي وترسو همان
ده در روش فوق به

v
U

=  

عت در آن محاسبه
شود زيرا حذف مي 
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