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  متغير ةبا طول دهن پذير بررسي عملكرد آيروديناميكي يك مدل تجربي بال شكل
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هـاي   يـابي بـه عملكـرد بهينـه در رژيـم      دست منظور بهمتغير روي بال يك پهپاد  ةبال با طول دهن ريپذ شكلدر تحقيق حاضر، طرح   چكيده
هـاي مربـوط بـه آن     همـراه مكـانيزم   پـذير بـه   يك بال شكل، براي اجراي اين طرحاست.  قرارگرفتهي بررس موردمختلف پروازي در تونل باد 

رينولدز   عدد ةمتر بر ثانيه در محدود 80و  60، 35هاي  در سرعت نييپا  سرعتها در يك تونل باد  آزمايشاست.  شده  تستطراحي، ساخته و 
250بين  × 10ଷ   620تا × 10ଷ تغييـر   درصد و ميزان 38پذير، تغيير طول بال نسبت به بال پايه،  براي اجراي طرح شكل  است. گرفته انجام

، ايـن  باشـد  پذير نسبت به بال پايه مي شكل بالآيروديناميكي  هاي ويژگي بهبود ةدهند نشان نتايج تجربيباشد.  درصد مي 74ضريب منظري نيز 
و افزايش ضـريب بـرآ، رانـدمان آيرودينـاميكي و افـزايش مـداومت و بـرد پـرواز          ازيموردنمسئله به فرم كاهش پساي القايي و نيروي رانش 

مطالعـات  درصـد افـزايش داشـته اسـت.      5و  17ترتيب  نسبت به بال پايه بهپذير  است. طبق نتايج، مداومت و برد پروازي بال شكل ظاهرشده
بـراي بـال پايـه،     8/14درجه و حداكثر مقدار آن  4 زاوية حملهدهد كه بيشترين راندمان آيروديناميكي مدل بال در  نشان مي شده انجامتجربي 

   درصـد  100پـذير بـا افـزايش طـول      بـراي بـال شـكل   درصـد   4/17متـر) و   يسـانت  5درصـد(  50پذير با افزايش طـول   ي بال شكلبرا 3/16
 روش جـايگزين يـك   عنوان به پذير توان از طرح بال شكل كه چگونه مياست  شده  دادهنشان  چنين همباشد. در اين تحقيق  متر) مي يسانت 10(

 معمـولي غلـت   كنترل در مقايسه باكه   نحوي بهي روش كنترل غلت سنتي (سطوح كنترل شهپر) استفاده نمود. جا به غلت حركات براي كنترل
   غلت را افزايش خواهد داد. كنترل قدرت متغير طول روشاستفاده از 

  پذير، بال با طول متغير، تونل باد، برد و مداومت پرواز، ضرايب آيروديناميكي.  بال شكل  هاي كليدي واژه
 

Aerodynamic Performance Investigation of an Experimental  
Variable-Span Morphing Wing Model 

A. Tarabi     S. Ghasemloo     M. Mani 
 
Abstract  In this paper, the implementation of the variable-span Morphing wing(VSMW) on the wings 
of a UAV to achiev the optimal performance for various flight regimes is studied in wind tunnels. For 
the implementation of this plan, a morphing wing with its related mechanism is designed, built and 
tested. Tests were carried out at a low- speed wind tunnel with speeds of 35, 60 and 80 m/s in the range 
of Reynolds Number between ૛૞૙ × ૚૙૜ to ૟૛૙ × ૚૙૜. For the implementation of the morphing wing 
plan, the maximum deviation of wing span relative to Basewing (BW) is 38 percent and change of aspect 
ratio is 74% percent. Experimental results showed the improved aerodynamic properties of VSMW 
compared to BW. These improvements are in the form of reduction of induced drag, thrust required and 
increasing of lift coefficient, aerodynamic efficiency, endurance and rang. According to the results, 
endurance and range for VSMW comparison to BW, respectively 17 and 5 percent increased. The 
experimental studies show that the maximum aerodynamic efficiency of the wing model occurs at 4 
degree angle of attack with the maximum value being 14.8 for the base wing, 16.3 for the morphing 
wing with 50 percent (5 cm) extension in wing span, and 17.4 % for the morphing wing with 100 percent 
(10 cm) span extension. This research also shows how VSMW can be used as an alternative method of 
roll control instead of the regular method (i.e. using aileron control surfaces) as it provides more roll 
control power than the regular method. 
 
Key Words  Morphing Wing, Variable Span,Wind tunnel, Range and Endurance, Aerodynamic 
Coefficient. 
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  مقدمه
 بهبـود  روي بـر همـواره  ن علم آيروديناميـك  امتخصص
پارامترهـاي   مناسـب  تغييـر  طريـق  از هواپيمـا  عملكرد
و  طراحـان نـد.  ا هنمـود  تمركـز بـال   و هندسـي  طراحي
 هاي متعددي را با تغيير نسبت منظري آزمايش محققان،

)Aspect Ratio(  به ايـن نتيجـه    تيدرنهاانجام دادند و
در  واقعـي  پـرواز  طـول  در بـال  تغييرشكلرسيدند كه 

ايـن  اسـت.   رگذاريتأث العاده فوق هواپيما عملكرد بهبود
طبيعـي   پرنـدگان در پرواز  بال تغييرشكل مشابه تكنيك

 پذير ل شكلبا«اصلي پيدايش  أفوق منش ةباشد. پديد مي
)Shapes Morphing(« يطـــوركل بـــه. بـــوده اســـت 

بال در طول پـرواز بـراي    تغييرشكلشامل  يپذير شكل
 ـمأمورانطباق با نـوع خاصـي از    باشـد.   پرنـده مـي   تي

پذير، قـادر بـه    يك هواپيما با يك بال شكل كه ينحو به
ــمأمورانجــام  ــا تي ــا قابليــت   ه و مانورهــاي متعــدد ب

جنگندگي بالا، بهبود راندمان سوخت و كاهش نيـروي  
  .[1] پسا خواهد بود

توانايي بال به تغيير هندسه خـود در حـين پـرواز،      
راستاي كاهش  محققان و طراحان را در طول ساليان در

مند نمود. اگرچه هنوز در بين  الزامات بال هواپيما علاقه
محققان در مورد نوع و يا ميزان تغييرات هندسـي لازم  

طــرح « عنــوان بــهبــراي واجــد شــرايط شــدن هواپيمــا 
اســت. پارامترهــاي   تــوافقي ايجــاد نشــده »پــذير شـكل 

پذير تحـت   توانند توسط طرح شكل هندسي بال كه مي
  .[1] شوند بندي مي ار گيرند به موارد زير دستهقر ريتأث
 ةبــال، زاويــ ة(دهن ـ ،)Planform( فــرم پــلانتغييـر   .1

  .)Span, Sweep, and Chord و وتر بال گرايي پس
ــيچش  تغييرشــكل .2  در خــارج از پــلان هواپيمــا (پ

Twist(، هفتي بال ةزاوي )Dihedral(   و خمـش در
   .)Span-wise Bending( بال ةامتداد دهن

 تنظيمات ايرفويل (انحنا و ضخامت). .3

تواند  پلان فرم بال، يك پرنده مي در رييتغبا ايجاد   
 چون هممختلفي  يها تيمأمور تناسب  بهتغييرات لازم 

و قابليـت   از خود نشـان دهـد   زني گشت و كروزپرواز 
هاي ثابت  هاي داراي بال مانوري بالاتري نسبت به پرنده

يـك   عنـوان  بـه پـذيري بـال    . بنابراين، شكلداشته باشد
هاي سرنشين دار  پرندهتواند در  مي دواركنندهياموري افن

 يرنظـام يغبراي كاربردهاي نظـامي و   نيسرنشو بدون 
  .[2] قرار گيرد مورداستفاده

بــال براســاس  ةدهنــي پــذير شــكلمفــاهيم  اكثــر  
 تلسـكوپي  مكانيزم صورت بهماخونينه و هاي ايوان  ايده

طول دهنه . با ايجاد مكانيزم تلسكوپي، گيرد صورت مي
 10-مـاك  هواپيماي تغيير خواهد يافت.و مساحت بال 

براي اولين بار در بود كه  اولين طراحي با بال تلسكوپي
زم قـدرت در ايـن پرنـده    مكـاني  پرواز كرد. 1931سال 

درصـد و   62 بـال تـا   طـول پنوماتيك بود و  صورت به
  .[3,4] يافت افزايش ميدرصد  57تا  مساحت

 Unmanned Combat( جنگنده پهپاد يپذير شكل  

Aerial Vehicle=UCAV( ويـژن -ايـرو  توسط شركت 
 اش بودجـه  كـه  هواپيمـا  ةي سـاز پـذير  شـكل  ةدر برنام

 ةهـاي پيشـرفت   تحقيقـاتي پـروژه   ةسس ـؤ(م توسط دارپا
 DARPA= Defence Advanced Researchدفــاعي

Projects Agency  (در اين شد، توسعه يافت.  مي نيتأم
شرايط مختلـف  تناسب با مهاي هواپيما  طول بالپروژه، 

 سرعتبه حمله با سپس  زني پروازي از كروز تا گشت
  .[5] يافت تغيير مي بالا 

 ـراد ييـك هواپيمـا   [6] شو همكـاران  آريسون    وي
را كه مجهز به بال تلسكوپي بود  به نام بتامكس يكنترل

خـود  هاي  طول بالتوانست  پرنده مياين  توسعه دادند.
فوق با موفقيت پـرواز   ةپرنداينچ افزايش دهد.  10 را تا

و  نيـل  برد پـرواز ايجـاد نمـود.   در  ٪19افزايش كرد و 
با قابليت تغيير زيـاد در  را يك هواپيما  ،[7] شهمكاران

نمودند. در اين پرنده با استفاده طراحي پلان فرم بال را 
ــ پنوماتيــك تلســكوپياز عملگــر  ــ ةدهن ــال و زاوي  ةب

يافت. ميزان تغيير نسبت منظـري   آن تغيير مي گرايي پس
نتايج تونل باد نشـان  بود.  ٪31 و مساحت بال ٪131تا 
مختلـف از پرنـده قابليـت     پيكربنـدي كه تنهـا سـه   د دا
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ضـرايب  يك طيف وسـيع از   حداقل پسا دردستيابي به 
   .بود آ را دارانيروي بر

دو حالـت مربـوط بـه    هـر  ، [8] شو همكـاران  بي  
موشـك  آيروالاسـتيك را در  و  اسـتاتيكي  آيروديناميك

برخي از مزايا  هانآ. قراردادند موردمطالعهبرد بلند كروز 
داراي  پـذير  شـكل بـال  هاي مرتبط با طراحـي   چالش و

بال را تعيـين نمودنـد. طبـق نتـايج،     تغيير طول قابليت 
بـرد   كـاهش و  ٪25حدود  پذير شكلنيروي پساي بال 

هـان و   داشـته اسـت.  درصـد افـزايش    30حدود  پرواز
را در  يتلسـكوپ  يهـا  مدل بـا بـال   كي [9] همكارانش

هـا در راسـتاي    ايـن آزمـايش   تونل باد آزمايش نمودند.
در پـرواز  بر اثرات بال  ريمتغ ينسبت منظر ريتأث ةمطالع
انجام گرفت. ميزان تغيير نسبت منظري  نيبه زم كينزد

% را 7/54توانست افزايش  بود كه مي 5/3به  2/3بال از 
ايجـاد   پايـه بـال   نسبت بـه به پسا  برآ يروني در نسبت

بهبود عملكرد  منظور به [10] گامبوآ و همكارانش نمايد.
از  )Unmanned Aerial Vehicle=UAV( يــك پهپــاد

 شـان قيتحق ةنمودند. نتيجپذيري بال استفاده  شكل ةايد
 ٪14تست تونل باد انجام گرفت، كـاهش   صورت بهكه 
ي را مراحــل مختلــف پــرواز نيــروي پســا در  ٪30 تــا
  همراه داشت. به

 پذير شكلبال يك عملكرد  [11] واله و همكارانش  
 مـورد  يا ازهس-رويآ لحاظ از را ريمتغ يبا طول و انحنا

بـال  ي نمودنـد.  سـاز  نـه يبهو آن را  نـد دادقرار  يبررس
داراي عملكرد بهتري نسبت به بال ثابت بود  پذير شكل

 %4 و صـعود  نـرخ  در %10 كـاهش  چون همي يو مزايا
متر بـر ثانيـه را    30كاهش نيروي پسا در سرعت كروز 

اسـتفاده از   ةايـد  [12] و همكارانش آجاج .برداشتدر 
 موردبال را  ةي طول دهنپذير شكلقاب زيگزاگي براي 

ي طول بال قابليت پذير شكلدر اين . دادند قرار يبررس
 كاهش طـول)  ٪22و  افزايش طول ٪22(% 44تغيير تا 

 قابنشان داد كه استفاده از  آنهانتايج تحقيق  را داشت.
كنـد امـا يـك افـزايش      تـر مـي   زيگزاگي بال را سـنگين 

درصدي را در مداومت پروازي پهپاد ايجاد  5/5حداقل 
  خواهد نمود.

 مـأموريتي عملكـرد   [13] و همكارانش بيورستوك  
طرح  آنهانمودند.  سازي بهينهرا  پذير شكليك ريزپهپاد 
 25پذيري روي يك پهپـاد بـا وزن حـدود     ايجاد شكل
ــوگرم  ــريع در كــروز و    را كيل ــاي پــرواز س در فازه

 [14] و همكـارش  وو -زي زني بررسـي كردنـد.   گشت
هـاي مـدل    مسائل مربوط بـه آيروديناميـك و مكـانيزم   

را  )Flapping Wing( زن بــال ةي در پرنــدپــذير شــكل
 قـرار  مطالعـه  مـورد براي بال زدن در پرواز رو به جلو 

  . دادند
با تغيير طـول بـال    پذير شكلايجاد طرح  ةزمين در  

ن آاسـت كـه از    گرفتـه  انجـام نيـز  هاي ديگري  پژوهش
 گوپاراسـنام و همكـارانش  توان به تحقيقـات   مي جمله
ــي [15] ــارانش، لـ ــين و همكـ ــتانفورد و ، [16] مـ اسـ

و  سرسيو ،[18]  همكارانش باگاسي و ،[17] همكارانش
اشـاره   [20]و همكـارانش   و پروبسـت  [19] همكارش

  نمود.
 در پژوهش حاضر بـا اسـتفاده از تكنيـك تجربـي      

و  شـده   سـاخته  پهپـاد مدلي مقياسي از بال  ،(تونل باد)
شـده اسـت.   طراحـي و پيـاده   پذير  روي آن طرح شكل

اسـت تـا تغييـرات     شده اجرانحوي  به پذير شكلطرح 
پيكربنـدي كلـي    و كنـد كمي در وزن كلي پرنده ايجاد 

ويژه در نشسـت و برخاسـت) حفـظ     صورت بهپرنده (
تـا  است  شده  استفادهاز طرحي در مدل مقياسي  .گردد

طـرح  واقعي نيز كاربرد داشـته باشـد. اجـراي     پهپاددر 
 Variable-Span( متغيـر  ةبال با طـول دهن ـ  پذير شكل

Morphing Wing =VSMW( جـزء  در تحقيق حاضر ،
اولين نمونه از كارهاي پژوهشي است كه در كل كشور 

اي ه ـ  طرحي كـه قـرار اسـت در پـروژه     .شود انجام مي
  كاربردي اجرا گردد.گسترده و  صورت بههوايي 

با طول بال  پذير شكلدر اكثر تحقيقات قبلي طرح   
 ،پياده شده اسـت با شكل مستطيلي هاي  متغير روي بال

 صــورت بــهبــال  ةتغييــر دهانــامــا در تحقيــق حاضــر 
است كه مشـكلات   يا ذوزنقهداراي شكل تلسكوپي و 
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رچرخش مدل 
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ي تونل باد بايد سعي شـود تـا   ها شيآزمادر انجام   
ميزان خطا در حد امكان كـاهش يابـد. اگـر بعضـي از     

هـاي   نمود بايد براساس فرمول برطرفخطاها را نتوان 
را تصحيح نمود. خطاهـاي   شيماآزهاي  محاسباتي داده

موجود در ساخت مدل و تست تونل باد حاضر شـامل  
  باشد: موارد زير مي

ميزان سرعت در  .خطاي تعيين سرعت در تونل باد .1
مقطع آزمون تونل باد داراي دقت در حـد دودهـم   

متر بر ثانيـه مقـدار    60براي سرعت  باشد. مثلاً مي
) قـرار  1/60-9/59( ةتواند در محـدود  سرعت مي

ها كه زمـان بيشـتري را    گيرد. براي بعضي از تست
دهند شرايط جريـان (چـون    به خود اختصاص مي

 اند تغيير يابد.تو دما، سرعت، فشار، ...) مي

 مـورد  ةحمل ـ ةخطاي تنظيم موقعيت مدل در زاوي .2
 ـزاوبا اسـتفاده از   اگرچه .نظر ديجيتـالي و   سـنج  هي

 ةدر زاوي شود كه مدل دقيقاً شابلون مدل، سعي مي
قرار گيـرد. امـا در طـول آزمـايش      موردنظر ةحمل
 ةي صفحبند درجهدليل خطاي ديد و ميزان دقت  به

هـا   تنظيم، همواره مقـداري خطـا در تنظـيم زوايـه    
 شود. ايجاد مي

دليـل خطـاي    بـه  .خطاي موجود در سـاخت مـدل   .3
هاي ساخت مدل، همواره در ايـن مرحلـه    دستگاه

شـود كـه بـر نتـايج تسـت       مقداري خطا ايجاد مي
 است. رگذاريتأث

 هـا  اگرچه دسـتگاه  .يريگ اندازههاي  خطاي دستگاه .4
د ولي وجود مقـداري خطـا   نشو كاليبره مي دقت به

 است. ريناپذ اجتنابدر ثبت اطلاعات 

  
  مشخصات مدل

هاي جريان در اطـراف   بررسي تجربي مشخصه منظور به
ــال  ــادب ــوردنظر پهپ ــدل م ــك م ــنيآلوم، ي ــاملاً يومي  ك
اين مدل طراحي و ساخته شد.  اصلياز بال شده  صيقلي

و  اسـت حملـه   ةدرجه در لب 32 گرايي پس ةداراي زاوي

 ـرفويبال از امدل مقطع باشد.  پيچش مي ةبدون زاوي  لي
ــوع  ــارن از ن ــدل باشــد.  مــي NACA 64A212نامتق م

از دو بخش بال ثابت و يـك بـال متحـرك     شده ساخته
  اسـت. مشخصـات ابعـادي مـدل مطـابق      شـده  ليتشك

  .باشد مي )1(جدول  
 پـذير  شـكل اجراي طرح  براي شده يطراحمكانيزم   

طول بال به اين صورت است كه يك موتور الكتريكـي  
(در محل حداكثر ضـخامت   بال ثابت ةدر نزديكي ريش

 محورو با يك  شده نصبممكن) و انتهاي بال متحرك 
به بال متحرك متصل اسـت. موتـور الكتريكـي از نـوع     

)FF-030PA ايـن موتـور بـا    باشد ميگرم  16) با وزن .
تنظـيم ميـزان    بـراي كند.  ولت كار مي 24ولتاژ حداكثر 

توان منبـع تغذيـه را در    جايي مدل بال متحرك، مي هجاب
ولـت تنظـيم نمـود تـا      24الـي   4ولتاژهاي مختلف از 

و متناسـب   نداتصالي به موتور تغيير ك محورميزان دور 
جايي مدل نيز تغيير يابد. موتور قابليت  هميزان جاب آنبا 

و چـرخش  (باز شدن بال متحرك)  گرد ساعتچرخش 
 .اسـت  ادار را(جمع شدن بـال متحـرك)    گرد پادساعت

همـراه موتـور    نماهايي از مدل بال ثابت و متحـرك بـه  
بـا توجـه    است. شده دادهنشان  )3(الكتريكي در شكل 

نسـبت   ةمحاسـب  ةبه تغيير طول بال، براي نمونـه، نحـو  
درصد طول قسمت متغير  100پذير با  منظري بال شكل

  است. شدهورده آ) 4در شكل (
  

  يند آزمايشآفر
 ـ  دسـت هـا   كه به نتايج دقيقي در آزمايش براي آن ، ميابي

ابتدا سيستم بالانس و شرايط جريان در تونل باد كاليبره 
 60، 35ي ها سرعتي تجربي در ها شيآزماشده است. 

متر بر ثانيـه كـه متناسـب بـا اعـداد رينولـدز در        80و 
250 ةمحـــدود × 10ଷ  ــا 620تـ × 10ଷ ــد،  مـــي باشـ

 ةبـراي هـر سـه هندس ـ    هـا  شيآزمـا است.  گرفته انجام
درصـد   50پذير با  (بال پايه، بال شكل مختلف مدل بال

پـذير بـا    ) و بـال شـكل  متر يسانت 5( طول قسمت متغير
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سازي  هاي تجربي با نتايج شبيه داده ةمقايس
  عددي

هـاي   تـر، داده  ايجاد ديد فيزيكي و بررسـي دقيـق  براي   
تجربي حاصل از تست تونل باد با نتايج عددي حاصل 

فلوئنت براي تغييرات ضرايب برآ و راندمان  افزار نرماز 
 ـ برحسـب آيروديناميكي  مقايسـه   هـم  بـا حملـه   ةزاوي

. با توجه به زياد بودن تعداد نمودارها، محوريت اند شده
متـر بـر    60نتايج براي ضرايب را روي سرعت  ةمقايس

ــرار   ــه ق ــثاني ــ يم ــرايب   ميده ــر ض ــد تغيي ــه رون . البت
متـر بـر ثانيـه     80و  35هاي  آيروديناميكي براي سرعت

متـر بـر ثانيـه     60بـراي سـرعت    شده ارائهمشابه روند 
  باشد. مي

از  ،تحليـل عـددي جريـان حـول مـدل      منظـور  به  
در ) استفاده گرديد. 15 ة(نسخ تجاري فلوئنت افزار نرم

 .و پايـا اسـتفاده شـد    بعدي سهسازي  از مدل ،بخشاين 
محاسـباتي بـراي حـل عـددي از      ةتوليد شبك منظور به

 گرديـد. اسـتفاده   2.4.6 ةگمبيت نسخ ساز مدلامكانات 
تراكم، در ورودي بر  غيرقابلشرايط مرزي براي جريان 

يا همان سرعت تونـل بـاد و در    »سرعت ورودي« ةپاي
 پاسكال) 85500صورت ثابت  (به فشار ةخروجي بر پاي

-اسـپارات   گي از مدلمحورسازي آ باشد. براي مدل مي
 و مــدل تــنش رينولــدز )Sparat-Allmaras( آلمــاراس

)Renolds Stress Model (منظور بهاست.  شده  استفاده 
 سـي  حل معادلات جريان و فشـار از الگـوريتم سـيمپل   

)Simplec(  براي تمامي مشتقات موجـود از تقريـب   و
   است. شده  استفادهدوم  ةمرتب

طـور   براي اطمينان از مناسب بودن شبكه و همـين   
 ةهاي ارائـه شـده بـه شـبك     عدم وابستگي حل و جواب

هــاي عـددي، فرآينــد   توليـدي، پـيش از انجــام تحليـل   
گرفتـه اسـت. تغييـرات    نجـام  ااستقلال حـل از شـبكه   
عنوان پارامتر معيـار   حمله به ةضريب پسا برحسب زاوي

ها مورد مطالعه  دست آمده از شبكه نتايج به ةمقايس براي
) 5(شده در شكل  قرارگرفته است. باتوجه به نتايج ارائه

) 8) و (7ار ناچيز ضريب پسا بين نقاط (و تغييرات بسي
)، بـا  7ها از شبكه مربوط بـه نقطـه (   براي انجام تحليل

  است. سلول استفاده شده  2600000تعداد 
  

 
  ضريب پسا ةبررسي استقلال از شبك  5شكل 

  

 آضـريب بـر   ةاز روابط تحليلي نيـز بـراي محاسـب     
تـوان   بـال را مـي   ياستفاده شده است. شيب منحني برآ

 ـ تجربـي زيـر كـه توسـط كـاچمن       ةبا استفاده از معادل
)Kuchemann ([24] جريـان تـراكم   اسـت   ارائه شده)

  :محاسبه نمود گرائيده) ناپذير، بال پس
  

)1(  ܽ = ܽ௢(cos Λ)ܽ௢(ܿݏ݋Λ)Π	ܴܣ + ට1 + (ܽ௢(ܿݏ݋Λ)Π	ܴܣ )ଶ 
  

 ـ  يشيب منحني بـرآ  ةبعد از محاسب     ةبـال از معادل
 )2(بـال بـا اسـتفاده از معادلـه      آيمقدار ضريب بر )1(
  :[25] آيد دست مي به

  
௅ܥ  )2( = ߙ)ܽ −∝௅ୀ଴) 

  

ــاي  ر شــكلد   ــا  6(ه ــرات ضــريب )8ت ــرآ تغيي  ب
بـا   پـذير  شكلو بال  بال پايهحمله براي  ةزاوي برحسب

شـده   نشـان داده درصد طول قسمت متغيـر   100و  50
تونـل  هاي  نتايج حاصل از دادهنمودارها براساس است. 

 )،SA آلمـاراس -اسـپارات   مـدل ( فلوئنـت افزار  نرم ،باد
 ـ و )RSM تنش رينولـدز   مدلفلوئنت (افزار  نرم  ةمعادل

   اند. رسم شده كاچمن

1
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 براي هر دو مـدل فلوئنت  افزار نرمنتايج حاصل از   
)SA وRSM ( ـ خطـي تغييـرات   ةدر ناحي   حملـه   ةزاوي

بررسي شرايط عملياتي پهپـاد   برايمورد نظر  ة(محدود
هـاي   داراي تطـابق خـوبي بـا داده   زنـي)   در فاز گشـت 

وامانـدگي و   ة. با نزديك شدن به مرحلدنباش يمتجربي 
جـدايي   چون هممسائلي  خاطر بهبالا، ة در زواياي حمل

هاي تجربـي داراي   نسبت به داده ، نتايج فلوئنتجريان
البتـه در ايـن محـدوده، نتـايج     اسـت.  بيشتري اختلاف 

-اسـپارات   مدل تنش رينولدز نسبت به مـدل حاصل از 
تونل هاي  داراي اختلاف كمتري نسبت به داده آلماراس

   باشد. مي باد
  

 
 بال پايهحمله براي  ةبا زاوي برآ ضريب اتتغيير  6شكل 

 

 
 با پذير شكلحمله براي بال  ةبا زاوي برآ ضريب اتتغيير  7شكل 

  طول قسمت متغير درصد 50

  
ناحيـه خطـي داراي    كـاچمن نيـز در   ةنتايج معادل  

هـاي تونـل بـاد و روش فلوئنـت      اختلاف كمي با داده

حمله اختلاف بين نتايج نيـز   ةاست، اما با افزايش زاوي
  افزايش يافته است.

 

 
 با پذير شكلحمله براي بال  ةبا زاوي برآ ضريب تغيير  8شكل 

  قسمت متغيرطول  درصد 100
  

تغييـــرات رانـــدمان   )9-11(هـــاي  در شـــكل  
 شـده  دادهمختلف نشـان   ةآيروديناميكي در زواياي حمل

هاي تونـل   نتايج حاصل از دادهنمودارها براساس است. 
  مـدل  وآلماراس -اسپارات  مدل( فلوئنتافزار  نرم و باد

طبق نمودارهـا بهتـرين   رسم شده است.  )تنش رينولدز
درجـه محقـق    4 ةحمل ةناميكي در زاويييرودآعملكرد 

 ـ حملـه پـرواز كنـد     ةشده است. اگر پرنده در اين زاوي
داراي حداكثر مداومت و برد پرواز خواهد بود. در اين 
زاويه، پرنده به حداقل نيروي رانـش نيـز نيـاز خواهـد     

حداكثر زمان پـرواز پرنـده در    كه آنداشت. با توجه به 
در شود پرنده  لذا توصيه مي ،شود زني طي مي فاز گشت

 ـ     جهت دست  ةيابي بـه عمكـرد پـروازي بهينـه در زاوي
   درجه پرواز كند. 4 ةحمل

  

  
 بال پايه براي زاوية حمله با پسابه  برآ ضريب تغيير  9شكل 

Angle of Attack, (deg.)

C
L

0 5 10 15 20

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

1.6
Wind Tunnel Data
Fluent, SA
Fluent, RSM
Kuchemann Equation

BASE WING

Angle of Attack, (deg.)

C
L

0 5 10 15 20

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

1.6
Wind Tunnel Data
Fluent, SA
Fluent, RSM
Kuchemann Equation

MORPHING WING 50%

Angle of Attack, (deg.)

C
L

0 5 10 15 20

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

1.6
Wind Tunnel Data
Fluent, SA
Fluent, RSM
Kuchemann Equation

MORPHING WING 100%

Angle of Attack, (deg.)

C
L
/C

D

0 5 10 15 20

-5

0

5

10

15

20

Wind Tunnel Data
Fluent, SA
Fluent, RSM

BASE WING



  ... عملكرد آيروديناميكي يك مدل تجربيبررسي     علوم كاربردي و محاسباتي در مكانيك ةنشري
  

44  

 
 بال براي زاوية حمله با پسا به برآ ضريب تغيير  10شكل 

 قسمت متغيرطول  درصد 50با  پذير شكل

  

 
 بال براي زاوية حمله با پسا به برآ ضريب تغيير  11شكل 

 درصد طول قسمت متغير 100با  پذير شكل

  
  نتايج تجربيتحليل 

كـه  زيـر  به سـه بخـش اصـلي    تجربي در تحليل نتايج 
، پرداختـه  باشـد  مـي نيز  تحقيق حاضرمتناسب با هدف 

  :شود مي
بـال بـا طـول     پـذير  شكلاجراي طرح  ريتأثبررسي  -1

  .يآيروديناميكروي ضرايب  متغير ةدهن
 ةبال با طول دهن ـ پذير شكل مزاياي استفاده از طرح -2

  .پهپاد يجهت افزايش برد و مداومت پرواز متغير
ــرح  -3 ــتفاده از اجــراي ط ــا اس ــاد ب ــت پهپ ــرل غل  كنت

   .متغير ةپذير بال با طول دهن شكل
  

 ةبال با طول دهن پذير شكلاجراي طرح  ريتأثبررسي 
 كـه  آنبا توجه بـه    .يآيروديناميكروي ضرايب  غيرتم

هدف اصلي از ايـن تحقيـق، افـزايش مـداومت و بـرد      
ن اسـت، لـذا   آبـدون تغييـر پيكربنـدي     پهپـاد پروازي 

 بـرآ  ي مربوط كه شـامل نيروهـاي  آيروديناميكنيروهاي 
(ضريب پسا) است، در نظـر   ) و نيروي پساضريب برآ(

پهپـاد  عملياتي  ةشوند. از طرفي ديگر محدود گرفته مي
در زواياي حملـه بـين    پذير شكلبال  لحاظ از موردنظر

زواياي  ةها محدود در بررسي پسدرجه است،  8تا  -2
گيـرد تـا    قرار مـي  مدنظردرجه  10تا  -4 ةحمله در باز

  شرايط عملياتي پرنده را پوشش دهد.
از تونـل بـاد بـراي تغييـرات      آمـده  دسـت  بهنتايج   

بال پايـه و بـال    براي، زاوية حمله برحسب برآ ضريب
ــذير شــكل ــده  داده) نشــان 12در شــكل ( پ اســت.  ش
 زاوية حملـة  ةدر محدود شود ميكه مشاهده  طور همان

بـال شـامل نـواحي متصـل بـه       اطراف، جريان ذكرشده
و  )Light Stall( ، وامانـدگي سـبك  )Attached( جسـم 

اسـت. بـر ايـن اسـاس،      )Deep Stall( واماندگي عميق
خطي تغيير  صورت بهپايين  ةمنحني برآ در زواياي حمل

شود. تا قبل از  غيرخطي مي ةكند و سپس وارد مرحل مي
، نيـروي  زاوية حملـه ، با افزايش واماندگي زاوية حمله

يابد. واماندگي باعث كـاهش نيـروي    برآ نيز افزايش مي
سـت كـه بـا افـزايش     ا شود. دليل اين مسئله اين برآ مي

تـر   تطبيق جريان روي سطح بالايي مشـكل  زاوية حمله
فـرار   ةگردد و از زاويه حملة معيني جريان هوا از لب مي

 زاوية حملـة كند. با افزايش بيشتر  شروع به جدايش مي
و در  كنـد  مـي بال حركـت   ياين ناحيه جدايي به جلو
  .گيرد مي فراحد معيني تمام سطح را 

داراي  پـذير  شـكل بـال   يبرآ ريبطبق نمودار، ض  
. اين افزايش باشد مي بال پايهكم نسبت به  افزايش نسبتاً

بـه بـال    شده اضافهكم به خاطر كوچك بودن سطح بال 
هـر   قاعـدتاً است.  بال پايهنسبت به  پذير شكلدر طرح 

افزايش يابد به همان نسـبت   شده اضافهچه ميزان سطح 
  نيز افزايش بيشتري خواهد داشت.  برآ ضريب
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   زاوية حمله با برآ ضريب تغييرنتايج تجربي   12شكل 

  

نتايج تجربي (تونل باد) تغييرات ضريب پسا نسبت بـه  
 شـكل در  پـذير  شـكل و بـال   بال پايهبراي  زاوية حمله

 پذير شكلبال  ياست. ضريب پسا شده دادهنشان  )13( 
داراي  زاويـة حملـه  در ناحيه خطـي   بال پايهنسبت به 

ضـريب  . كـاهش  باشـد  ميو بعد داراي افزايش كاهش 
طبق  )Induced Drag( خاطر كاهش پساي القايي بهپسا 
   .[26] باشد مي زير ةرابط

  
௜ܦܥ  )3(  = C୐ଶπ AR e 

  

پذير نسبت به بـال   بال شكل يافزايش ضريب پسا  
پـذير   انتخـابي در طـرح شـكل    ةعلت نوع هندس پايه به

هدف بررسي شـرايط عمليـاتي    كه آناست. با توجه به 
است، اين  زاوية حملهخطي تغييرات  ةپرنده در محدود

 ةافزايش در نظر گرفته نشده است. اگر قرار بـود ناحي ـ 
 در طـرح  بالا نيز مد نظر قرار گيرد حتمـاً  ةزواياي حمل

  شد. پذير بايد تغييراتي ايجاد مي شكل 
  

 
  زاوية حمله با پسا ضريب تغيير تجربي نتايج  13شكل 

 
 زاوية حمله باراندمان آيروديناميكي  تغيير تجربي نتايج  14شكل 

  

بـراي  تونـل بـاد   حاصـل از  نتـايج   )14(در شكل   
 ــ  ــاي حمل ــاميكي در زواي ــدمان آيرودين ــرات ران  ةتغيي

 شـده  دادهنشـان   پذير شكلو بال  بال پايهمختلف براي 
شود حداكثر رانـدمان   مي مشاهدهكه  طوري هماناست. 

در  پـذير  شـكل هـاي   و بـال  بال پايهآيروديناميكي براي 
اي كه پرنده در  دهد. زاويه درجه رخ مي 4زاويه حدود 

مـداومت و بـرد    ن حداقل رانش موردنيـاز و حـداكثر  آ
ــدمان      ــزايش ران ــود. اف ــد نم ــه خواه ــرواز را تجرب پ

در  بـال پايـه  نسـبت بـه    پـذير  شـكل آيروديناميكي بال 
مشـهود   كـاملاً  خطـي)  ة(ناحي ـ عملياتي پرنده ةمحدود

تغيير معكوس تغييرات راندمان آيرودينـاميكي  باشد.  مي
انتخابي بـراي   ةنوع هندس، به خاطر خطي ةناحيبعد از 

افزايش بيشتر ضريب پسا نسـبت بـه   پذير و  طرح شكل
  باشد. ضريب برآ مي

  

 ـ  پذير شكلمزاياي استفاده از طرح   ةبال با طـول دهن
 مـداومت پـرواز   وبرد پرواز  جهت افزايش در متغير
 ريتـأث ن است تـا ميـزان   آدر اين بخش سعي بر .  پهپاد

نسـبت   متغيـر  ةبال با طول دهن ـ پذير شكل اجراي طرح
(بــرد و  در پارامترهــاي عملكــرد پرنــده بــال پايــه بــه

 بـراي رياضـي   ةرابط ـمشخص شود. مداومت پروازي) 
ــب ــداومت،  ةمحاس ــردم ــش  ب ــداقل ران ــموردنو ح  ازي

  :[26] باشد مي )4-6معادلات ( صورت به
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حــداكثر مــداومت پــرواز بــراي هواپيمــاي جــت    
آيد كه هواپيمـا بـا حـداقل نيـروي      مي دست بههنگامي 

متناسـب بـا حـداقل     ةپرواز كنـد. نقط ـ  ازيموردنرانش 
ضـريب  ، برابر با حداكثر نسـبت  ازيموردننيروي رانش 

. بنابراين، حداكثر مداومت )6 ة(رابط باشد به پسا مي برآ
شود كـه   پرواز براي هواپيماي جت هنگامي حاصل مي

به  ضريب برآحداكثر نسبت  هواپيما با سرعتي معادل با
 صـورت  بهنيز اين مسئله  )4( در فرمول پسا پرواز كند.

ضـريب  حداكثر مقدار نسبت است.  مشاهده قابلواضح 
  :[26] به پسا برابر است با برآ

  

)7(  0.50

0
( ) ( )

2
 DL

max
D D

π e AR CC

C C
 

  
داكثر بـرد  يابي به ح دست منظور به) 5طبق فرمول (  

رانـه و وزن سـوخت    بودن پيشپرواز، با توجه به ثابت 
େబై.ఱେీ) رمقداحداكثر  حصولپرنده،  )୫ୟ୶ باشد.  مي مدنظر
େబై.ఱେీ)مقدار  حداكثر )୫ୟ୶ [26] برابر است با:  

  

)8(  
1
40.5 ,

,

1
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3( )
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D D o

π e AR CC

C C
  

େబై.ఱେీ) و ୫ୟ୶(େైେీ)	 مقـدار حـداكثر   )7و  8(طبق روابـط     )୫ୟ୶  ܴܣبـــه, ݁,  ءبســـتگي دارد كـــه جـــز ஽,଴ܥ
با توجـه بـه    .باشد يمپارامترهاي ايروديناميكي هواپيما 

ايـن پـارامتر    ريتأث، ARافزايش طول بال در مقدار  ريتأث
مشـخص   يخـوب  بـه در افزايش مداومت و بـرد پـرواز   

  باشد. مي
بـال   پذير شكل اجراي طرح ريتأثميزان  كه آنبراي   

در ايـن تحقيـق    بـال پايـه  به  نسبت ريمتغ با طول دهنه
ابتدا مشخصات مربوط به بال براي حالات تعيين شود، 

  است. شده  ارائه) 2جدول (در ي پذير شكلمختلف 
 از حاصـل  وزن افـزايش  ميـزان  حاضـر  در تحقيق  
 يپوش ـ چشم قابلنسبت به وزن كل  بال ةدهن طول تغيير

تغييرات حداكثر مداومت پروازي فقط با بنابراين است. 
. با اين فرض، شود به پسا سنجيده مي برآ حداكثر مقدار

جـدول   صـورت  بـه ميزان تغيير مداومت پروازي پرنده 
  خواهد بود. )3(

تغييــرات حــداكثر بــرد بــا فرضــي مشــابه، تعيــين   
େబై.ఱେీ) با حداكثر مقدارنيز پروازي  )୫ୟ୶  و ميزان تغييرات

شود. با اين فرض، ميزان تغيير  مساحت بال سنجيده مي
  .باشد مي) 4جدول ( صورت بهبرد پروازي پرنده 

حـداكثر   )3و  4(ول اجدآورده شده در طبق نتايج   
نسبت به  پذير شكلبال  مداومت و برد پروازيتغييرات 

ــه  ــال پاي ــه ب ــب  ب ــد  5و  17ترتي ــود. درص ــد ب خواه

  
  پذيري مشخصات هندسي بال در حالات مختلف شكل  2جدول 

درصد تغييرات 
نسبت منظري بال 

  به بال پايه

درصد تغييرات
مساحت بال به 

  بال پايه

درصد تغييرات
طول بال به بال

  پايه

 مساحت نسبت منظري
 )مترمربع(

  شكل بال  طول(متر)

  بال پايه  25/0  03/0 083/2 - -  -
 درصدي 50بال با افزايش طول  296/0 03139/0 798/2 19 5  34

درصدي 100بال با افزايش طول  343/0  0327/0 589/3 38 10  74
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  (تست تونل باد) درصد تغييرات مداومت پرواز با استفاده از نتايج تجربي  3جدول 
V (m/s)  

80  60  35 

  پايه درصدي بال نسبت به بال 50درصد افزايش مداومت پروازي پرنده با افزايش طول   -  9  10
  درصدي بال نسبت به بال پايه 100درصد افزايش مداومت پروازي با افزايش طول   11  15  17

  
  (تست تونل باد) درصد تغييرات برد پرواز با استفاده از نتايج تجربي  4جدول 

V (m/s)  
80  60  35 

  پايهدرصدي بال نسبت به بال  50درصد افزايش برد پرواز پرنده با افزايش طول   -  3  4
  درصدي بال نسبت به بال پايه 100درصد افزايش برد پروازي پرنده با افزايش طول   3  4  5

  
  مقادير محاسباتي گشتاور غلتشي  5جدول 

 ௔(degree)ߜ  3 5 8 10 13 15

0.368 0.319 0.245 0.196 0.123 0.074 35 
V (m/s) 1.080 0.936 0.720 0.576 0.360  0.216  60  

1.920 1.664 1.2801.024 0.640 0.384  80 
  

  درصد 100نتايج تجربي گشتاور غلت براي افزايش طول   6جدول 
V (m/s) 

AOA (degree) 
80 60 35

1.341 .742 .236 4 
1.673 0.949 0.312 6 

  
 پذير شكل با استفاده از اجراي طرح پهپاد كنترل غلت

يابي به گشتاور  دست منظور به  .متغير ةبال با طول دهن
تـوان از سـطوح كنتـرل     مـي  )Rolling Moment( غلت

 ،) نـام دارد Aileron( روي بـال كـه شـهپر    شـده  نصـب 
يـك روش سـنتي و    عنـوان  بـه استفاده نمود. اين روش 

. روش ديگر براي ايجاد گشتاور غلـت  باشد ميمعمول 
. باشـد  مي با طول دهنه متغيري بال پذير شكلاستفاده از 

توان بال را به دو قسمت سمت چـپ   در اين روش مي
و راست (نسبت به خط مركزي عبوري از محور طولي 

يابي به غلت راست  دست منظور به) تقسيم نمود و پهپاد
روي بـال در سـمت چـپ يـا      ييا چپ، افزايش طـول 

ــ راســت ايجــاد نمــود. گشــتاور غلــت  ةراي محاســبب
زيـر اسـتفاده    ةرابط ـ(محاسـباتي) از   ريتئـو  صورت به
  :[27] شود مي

  
 )9(  RM = ρஶ ∗ (Vଶ) ∗ τ ∗ a଴ ∗ Sୟ ∗ δୟ 

  

مقـدار محاسـباتي گشـتاور     )9( ةبا استفاده از رابط  
هـاي   . براسـاس داده باشـد  مـي  )5(غلت مطابق جدول 

مقادير تجربي گشـتاور غلـت بـراي افـزايش     ، تونل باد
آورده  )6(، در جـدول  درصـد  100ة انـداز  بـه طول بال 

   شده است.
ميـزان گشـتاور    )5و  6( هـاي  جـدول طبق نتـايج    

در  100بـراي افـزايش طـول     جادشدهياتجربي  غلتشي
، متر بر ثانيـه  60درجه و سرعت  6 ةزاوية حملصد در 

(در دو طـرف بـال) در    با ميزان گشتاور غلتشي شـهپر 
در مساوي اسـت. يعنـي    درجه تقريباً 13انحراف  ةزاوي

 طـول  روش، اسـتفاده از  معموليغلت  كنترل مقايسه با
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توانـد   و مي دهد ميغلت را افزايش  كنترل قدرت متغير
هــاي  وزن حاصــل از اجــراي نصــب شــهپر و مكــانيزم

اگر  جهيدرنت حذف نمايد. كاملاًرا  آنعملگر مربوط به 
 متغيـر  ةبال با طول دهن پذير شكلشهپر از طرح  يجا به

همراه  استفاده شود اضافه وزن حاصل از نصب شهپر به
 توان با اضافه وزن حاصل از طرح را مي آنهاي  انيزمكم

   نمود.جبران  بال با طول دهنه متغير پذير شكل
شـود   اين نتيجه حاصل مـي  )6(از بخش  تيدرنها  

افزايش مساحت، نسـبت   اش جهينتكه افزايش طول بال 
، منظري، راندمان آيروديناميكي، برد و مداومت پروازي

است و در مقابل باعـث   دگي سيستم كنترليپيچ وزن و
  شود. پرنده مي كاهش نيروي رانش موردنياز
  

   يريگ جهينت
هدف از اين پژوهش، بررسي تجربي حاصل از اجـراي  

 ةبـراي توسـع  پهپـاد  روي بـال يـك    پـذير  شـكل طرح 
، اجـراي ايـن طـرح    براي. باشد ميعملكرد پروازي آن 

هـاي مربـوط بـه آن      همراه مكانيزم به پذير شكليك بال 
هاي تجربي  آزمايشاست.  شده  تستطراحي، ساخته و 
و  60، 35هـاي   با سرعت نييپا سرعتدر يك تونل باد 

ــدود   80 ــه در مح ــر ثاني ــر ب ــين   ةمت ــدز ب ــدد رينول ع 250 × 10ଷ  620تا × 10ଷ  بـراي    اسـت.  گرفتـه  انجـام
، حداكثر تغيير طول بـال نسـبت   پذير شكلاجراي طرح 

درصد و ميزان تغيير ضريب منظري نيـز   38به بال پايه 
تحليل عددي جريان حـول   براي درصد بوده است. 74

  اسـتفاده تجـاري فلوئنـت موجـود     افزار نرممدل بال از 
  است.  شده

حاضر  تحقيقدر تست تونل باد حاصل از تجربي نتايج 
  شوند: موارد ذيل خلاصه مي صورت به
 پـذير  شـكل طبق نتايج مداومت و برد پروازي بـال   -1

درصـد افـزايش    5و  17ترتيـب   بـه  پايـه نسبت به بـال  
  داشته است.

دهـد كـه بيشـترين     تست تونل باد نشـان مـي  نتايج  -2
درجه  4 ةزاوية حملراندمان آيروديناميكي مدل بال در 

براي بال  3/16، پايهبراي بال  8/14و حداكثر مقدار آن 
 100 پـذير  شكلبراي بال  4/17درصد و  50 پذير شكل

  .باشد ميدرصد 
ضـريب  غيـر خطـي)،    ة(ناحي ـ بالا ةدر زاوياي حمل -3

افـزايش يافتـه   پذير نسبت به بـال پايـه    بال شكل يپسا
طـرح   انتخابي در ةعلت نوع هندس بهاست. اين افزايش 

هدف بررسي شـرايط   كه آنپذير است. با توجه به  شكل
 زاويـة حملـه  خطي تغييرات  ةعملياتي پرنده در محدود

قـرار   است، اين افزايش در نظر گرفته نشده است. اگـر 
بالا نيز مد نظـر قـرار گيـرد در     ةزواياي حمل ةبود ناحي

  .شودپذير بايد تغييراتي ايجاد  شكل  طرح
در  پــذير شــكلطبــق نتــايج، گشــتاور غلتشــي بــال  -4

 جادشـده يامتر بر ثانيه بـا گشـتاور غلتشـي     60سرعت 
 ـ    شـده  نصـب توسط شـهپر    ةدر دو طـرف بـال بـا زاوي

   مساوي است. درجه تقريباً 13انحراف 
 پـذير  شـكل  از طرحشهپر سطوح كنترل  يجا بهاگر  -5

تـوان افـزايش    ، مـي استفاده شـود براي كنترل غلت  بال
را بـا افـزايش وزن    پـذير  شـكل حاصل از اجراي طرح 

  سطوح شهپر جايگزين نمود.
ــال   -6 ــزايش طــول ب ــزايش  اش جــهينتدرنهايــت اف اف

ــري، نيــروي    ــاحت، نســبت منظ ــرآ مس ، رانــدمان ب
آيروديناميكي، برد و مداومت پروازي، وزن وپيچـدگي  
سيستم كنترل است و در مقابل باعـث كـاهش نيـروي    

  شود. پرنده ميو پساي القايي وردنياز رانش م
  

  نسبت منظري بال    ܴܣ  مقطع بال يبرآ شيب منحني    ଴ܽ  بال  يبرآ شيب منحني    a  فهرست علائم
AOA  زاوية حمله  

b    طول بال 
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c    طول وتر بال  C୐    (ليفت) بال برآ ضريب  Cୈ    (درگ) بال ضريب پسا  େైେీ     راندمان آيروديناميكي Cୈ଴     صفر ةزاوية حملضريب پسا در  Cୈ୧    القايي يضريب پسا  C୲    مصرف مخصوص سوخت  Cୟ    وتر شهپر  E    مداومت پرواز  e     ضريب راندمان بال  
R    برد پرواز  Re    عدد رينولدز  

RM     گشتاور غلتشي  S    مساحت بال  Sୟ    مساحت شهپر   V     سرعت  
  علائم يوناني

α    زاوية حمله  ∝௅ୀை   ߜ  صفر يبرآ حملهزاوية௔    ߩ انحراف شهپر ةزاويஶ    دانسيته  
Λ    پسگرايي بال ةزاوي  
τ     شهپر ريتأثضريب  
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