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  چکیده

تحت شررای   پایین در تونل باد  های سرعتضرایب آیرودینامیکی یک دم عمودی هواپیما در در این مقاله 

آزمایشرا  در تونرل براد برا مق ر       . استخراج شده است زوایای مختلف رادر و زوایای لغزش جانبی مختلف

نسبت انسداد مدل متر بر ثانیه انجام شده است.  30و  20جریان آزاد  های سرعتمتر و در  7/0 × 1آزمون 

انجام شده  5/7×105و  5×105آزمایشا  در اعداد رینولدز % است. 2در تونل باد در بدترین شرای  آزمایش 

و زوایرای  درجره   30درجره ترا    -30زوایای رادر در شرای  نیروهای جانبی و درگ دم عمودی تحت است. 

بر حسب زوایرای انحررا     تغییرا  ضریب نیروی جانبیگیری شدند.  درجه اندازه 5/7درجه تا  -5/7لغزش 

رادر در محدوده زوایای م العه شده رفتاری تقریبا خ ی دارد و ضریب درگ تغییراتری ییرخ ری از خرود    

درجه باعر  افرزایش ضرریب نیرروی      30تا  0ن لغزش جانبی، انحرا  رادر از در شرای  بدودهد.  نشان می

لغزش جانبی در شرای  زوایای مثبت یا منفی باع  افزایش یا کاهش قابل   .شده است 65/0تا  0جانبی از 

 توجهی در نیروی جانبی شده است.

تونل باد، رادر، لغزش جانبی، نیروی درگ، نیروی جانبی، دم عمودی:های‌کلیدی‌واژه

Effects of side slip angle and rudder deflection angle on aerodynamic 
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Abstract 

In this article, the aerodynamic coefficients of a vertical tail of an airplane at low speeds in the wind 

tunnel under the conditions of different rudder angles and different sideslip angles have been extracted. 

Experiments have been carried out in the wind tunnel with a test section of 0.7 × 1 m and free flow 

speeds of 20 and 30 m/s. The blockage ratio of the model in the wind tunnel is 2% in the worst test 

conditions. Experiments have been performed at Reynolds numbers of 5×105 and 7.5×105. Lateral 

forces and vertical tail drag were measured under rudder angles of -30° to 30° and slip angles of -7.5° 

to 7.5°. The changes of lateral force coefficient in terms of rudder deflection angles in the range of 

studied angles have an almost linear behavior and the drag coefficient shows non-linear changes. In the 

condition without lateral slip, the rudder deviation from 0 to 30 degrees has increased the lateral force 

coefficient from 0 to 0.65. Side slip in positive or negative angle conditions has caused a significant 

increase or decrease in lateral force. 

Keywords: Vertical tail, Side force, Drag force, Side slip, Rudder, Wind tunnel. 
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‌.‌مقدمه1

 پایررداری اصررلیوظیفرره هواپیمررا  1دم عمررودی

 و کنتررل  جانبی، در جهت دینامیکی و استاتیکی

به عهرده   پروازی شرای  هر دررا در هواپیما  تریم

 کیررپررا از . پایررداری یعنرری اینکرره   ]1[ دارد

داشرته   یا رفتار بازگرداننده دیبا مایایتشاش، هواپ

 .پایرردار ن رره داردرا  وضررعیت پررروازیباشررد کرره 

کنترل توانایی  دیبا یدم عمودکنترل یعنی اینکه 

 یبررا  مایهواپ یجهت جانب های تو حرک وضعیت

را پررواز   ریخرا  و اصر م مسر    یانجام مانورهرا 

در حالرت پررواز عرادی، هواپیمرا در      باشد.داشته 

بره حرکرت    2مسیر خود بدون هیچ نیروی جرانبی 

دهد. بنابراین در حالت عادی دم عمودی  ادامه می

دارای پروفیل ایرفویل متقارن در مقاط  گوناگون 

در دم عمرودی  یا سکان عمرودی   3. رادر]2[ است

وظیفرره ایجرراد نیررروی جررانبی را دارد تررا بتوانررد  

گشتاور لازم برای تغییر وضعیت جهتی را با ایجاد 

در نیروی جرانبی   . این]3[ فراهم کند 4حرکت یاو

اثر عدم تقارن ایرفویل دم عمودی تحت خم شدن 

تصویر شماتیکی از  1در شکل  رادر مهیا می شود.

بره عنروان    دم عمودی شامل اسرتب یزر عمرودی  

به عنوان بخش متحرک نشران   و رادربخش ثابت 

 .]4[ داده شده است

 

 ]4[دم عمودی و دم افقی هواپیما . اجزای اصلی 1شکل

 از کسرری  در تنهرا  دم معمرولاا  برال،  برخ  

تولیررد لیفررت ددر دم عمررودی نیررروی   پتانسرریل

 مری  عمرل  خود جانبی معادل لیفت در بال است(

 بنابراین و دارد وجود تقارن معمولی پرواز در. کند

 وجرود  نامتعرادل  آیرودینرامیکی  یراو  گشتاور هیچ

 در ترریم . تریم نیسرت  به در نتیجه نیازی ندارد و

 موترور  یرک  با شرای  موتوره چند هواپیمای مورد

 در رانش فقدان. ]5[ است نیاز مورد از دست رفته

 متوقرف  موترور  اضرافی  درگ هواپیما و طر  یک

 یرک  ایجراد  باعر   "5بادی آسیاب"پدیده  یا شده

بره   مرا یدر هواپ یبراد  ابی. آس]6[ شود می یاو اثر

 نیترورب  یهرا  اشاره دارد کره در آن پرره   یا دهیپد

هوا که از موتور عبور  انیجر یروین لیموتور به دل

 یحتر  دهنرد،  یبه چرخش خود ادامره مر   کند، یم

 دیر رانرش تول  یرویکه موتور به طور فعال ن یزمان

کره   فترد یاتفاق ب یتواند زمان می نی. ا]7[ کند ینم

پررواز   نیعمرداا در حر   ایر  فترد یب رموتور از کا کی

 مایحرکت رو به جلو هواپ لیخاموش شود و به دل

هروا از موترور باعر  چررخش آزاد      انیو عبور جر

این شرای   شود. نیهای تورب موتور و چرخش پره

. در ایررن ]8[نشرران داده شررده اسررت  2در شررکل 

یراو را   جهرت  در پایرداری  نیز عمودی شرای  دم

 بدون پایدار هواپیمای یک طراحی. کند می فراهم

 بررای  ایلرب  ایرن  اما است، پذیر امکان عمودی دم

 . ]9[ در پی دارد هزینه طراحی از دی ری بخش

سرکان عمرودی    طراحی با عمودی دم طراحی

 عمرودی، قردر    سکان برای. است مرتب  یا رادر

از  ماننرد  بحرانری  شررای   تمرام  در کافی کنترلی

 در پرررواز حررال در موتررور دسررت رفررتن یررک  

 جرانبی،  باد در شرای  نشستن پایین، های سرعت

 نیراز  مرورد  6فرچرخ بازیابی از و رول نرخ حداکثر

 در افرزایش  کنتررل،  قابلیت یا توانایی. ]10[ است

 انحرا  نتیجه در عمودی دم توس  نیروی جانبی

 به اندازه، این توانایی بست ی .است سکان عمودی
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عمرودی دارد   دم اندازه مسراحت  هم و سکان نوع

 دم بررای  طراحری  معیارهای و الزاما . ]11-12[

 کررد  خ صره  زیرر  صرور   به توان می را عمودی

]13-16[: 

 کره  کرافی،  جرانبی  اسرتاتیک  پایرداری  ایجاد 

 برای بزرگ کافی نیروی ایجاد از است عبار 

 گشررتاورهای و نیروهررا کررل کررردن متعررادل

 .حرکت جانبی صفحه در انتهایی

 کافی دینامیکی تعادل ایجاد. 

 نوسرانا   در اثرر  بالا 7لغزش جانبی در زوایای 

 خرابرری یررا سررکان عمررودی انحرررا  از ناشرری

 دچار اسرتال  نباید عمودی دم موتور، ناگهانی

 .شود

شرایط از دست رفتن یک موتور هواپیما و ایجاد . 2شکل 

 پدیده آسیاب بادی در یک موتور 

 سکان عمودی به شرم زیر است. برای لازم شرای 

 حالت به دستیابی برای ای وسیله مهیا نمودن 

 پایا دتریم(. تعادل

  بررا مقابلرره برررای ای وسرریله مهیررا نمررودن 

 تندبادها. مانند ایتشاشا ،

 ترا  کرافی،  جهتری  کنترل مهیا نمودن قابلیت 

 مانور سکان بالا دبرای انحرا  و لغزش زوایای

 و حرکرت  حفر   انحرا ؛ برای نرخ حداکثر تا

از دسرت رفرتن    وضعیت ترین بحرانی در مانور

 تا متقاط  بادهای در نشستنیک موتور؛ برای 

 کیلومتر بر ساعت( 55 سرعت

 کم کنترلی نیروهای داشتن. 

 رسرد  می نظر به مهمتر همه از که الزامی سه

 کنتررل  جرانبی،  براد  حرداکثر  برا  فرود از عبارتند

 هرای  سرعت در موتور از دست رفتن یک با جهتی

 دم دم افقری.  برالای  حملره  زوایای با مقابله و کم،

 شرر   یرک  و الرزام  سره  ایرن  اساس بر را عمودی

 و جهتری  اسرتاتیکی  پایرداری  کره  اضرافی  چهارم

 در هرد  . کننرد  مری  است، طراحری  کافی جانبی

 برا  الزامرا   این کردن برآورده عمودی دم طراحی

 حرد  تا سازه وزن هم و درگ هم که است طرحی

 .باشد داشته پایین امکان

 را عمودی دم طراحی متغیرهای الزاما  این

 مقابله برای. کند می هدایت مختلف های تجه در

 دم عمودی نسبت است بهتر ،بالا حمله زوایای با

 در باشد، داشته بیشتر سوییپ و کم منظری

 نسبت است بهتر استاتیک پایداری برای که حالی

. باشد سوییپ وجود داشته کمترین و بالا منظری

. است بالا حمله زوایای با مقابله نیاز ترین سخت

 نسبت به تمایل عمودی دم س وم نتیجه در

 دارند حمله های لبه سوییپ زیاد و پایین منظری

[17-18.] 

 نیتضرم  یبرا مایهواپ کی یدم عمود یطراح

مهرم اسرت.    اریثبا  و کنترل در طول پررواز بسر  

 ،ی دمطراحر  ندیها در فرآ چالش نیاز مهمتر یکی

رانرردمان  نیبرره تعررادل مناسررب برر    یابیدسررت

 یسازه است. دم عمود یکپارچ یو  یکینامیرودیآ

را  یکینررامیرودیآ یو بارهررا روهررایبتوانررد ن دیرربا

 یرا بررا  درگ یرویر حرال ن  نیع رتحمل کند و د

  رر ید یکر ی .به حداقل برساند یبهبود عملکرد کل

انردازه و شرکل    یسراز  نهیبه یدیکل یها از چالش

بردون اضرافه    یکاف پایداری یاو جادیا ،یدم عمود

 یاسررت. عرروامل یضرررورریی درگ ایررکررردن وزن 

بره   دیر با مرا یمانند سرعت، وزن و مرکز ثقرل هواپ 

 یطرم را برا نیتا موثرتر گرفته شوددقت در نظر 

دم  یطراح ن،یبر ا ع وه .کنند نییتع یدم عمود

ماننررد واکررنش وزش  ییفاکتورهررا دیرربا یعمررود

کنتررل را در   یو اثربخش ف تر یها یژگیباد، وتند



 

24 

  1 شماره -13سال 

 1403بهار و تابستان 

 نشریه علمی 

 دانش و فناوری هوا فضا

  

   

     

 

 

 

 

 
 

 
ف

را
نح

ه ا
وی

 زا
 و

ی
انب

 ج
ش

غز
ه ل

وی
 زا

ت
را

ی اث
رب

تج
ه 

الع
ط

م
 

 
ت

رع
 س

در
ما 

واپی
 ه

ک
ی ی

ود
عم

م 
 د

رد
ملک

 ع
بر

ر 
اد

ر
ی

ها
 

ن  
ایی

پ
 

 

 

 

 توانرد  می یدم عمود نکهیاز ا نانی. اطمردینظر ب 

مقابلره کنرد و   ممران یراو مخرالف    به طور موثر با 

 منیپرواز ا یرا فراهم کند برا یقدر  کنترل کاف

 ،یطرور کلر   بره  .]21-19[ اسرت  یضرور داریو پا

مسرتلزم تعرادل    مرا یهواپ کی یدم عمود یطراح

و کنتررل   زهسرا  ،یکینرام یرودیم حظرا  آ  قیدق

م لوب در طول  یمنیاز عملکرد و ا نانیاطم یبرا

  پرواز است.

 یرویر اعرم از ن  یکینامیرودیآ یروهایم العه ن

 یمختلف لغزش جانب یایو درگ تحت زوا یجانب

 کیرر یدم عمررود کیررخمررش رادر در  یایررو زوا

و  یداریررپا یسرراز نررهیدرک و به یبرررا مررایهواپ

مهرم اسرت.    اریبسر  مرا یکنتررل هواپ  یهرا  یژگیو

عمرود برر    یکینرام یرودیآ یرویکه ن یجانب یروین

در کنتررل   یاست، نقش مهم مایپرواز هواپ ریمس

 یدارد. با م العه چ رون   مایهواپ یحرکت انحراف

مختلرف لغرزش    یایر برا زوا  یجرانب  یرویر ن رییتغ

 نره یبه یکربنرد یخمرش رادر، پ  یایر و زوا یجانب

 شود یم نییتع داریپا اویبه کنترل  یابیدست یبرا

 یرویررن کیرر. برره طررور مشررابه، درگ  ]22-23[

 ییاست که بر عملکرد و کارا یاتیح یکینامیرودیآ

گرذارد. برا م العره     یمر  ریترثث  مرا یهواپ کیر  یکل

و  یلغرزش جرانب   یایر برا زوا  درگ رییتغ یچ ون 

 مررایمتفرراو ، طراحرران هواپ رادرخمررش  یایررزوا

و  درگکراهش   یرا بررا  ییهرا  فرصرت  تواننرد  یم

 نیکنند. ا ییشناسا مایسوخت هواپ ییبهبود کارا

 یدم عمرود  یطراحر  یسراز  نره یبه یاط عا  برا

حرال   نیبره حرداقل رسراندن درگ و در عر     یبرا

 است. یکنترل لازم ضرور یها تیو قابل یداریپا

  یو درگ در شررررا یجرررانب یروهررراین درک

کنرد ترا    یبه مهندسان کمک مر  نیمختلف همچن

 ایر  یکینامیرودیآ یداریمانند ناپا یمسائل احتمال

و کاهش دهند. برا   ینیب شیاز حد را پ شیدرگ ب

 روهرا، ین نیر کامرل ا  یساز هیانجام م العا  و شب

 یا آگاهانره  ما یتصرم  نرد توان یم مایطراحان هواپ

 مایهواپ ییو کارا یمنیا ،یعملکرد کل یارتقا یبرا

و درگ  یجانب یروهایم العه ن جه،ی. در نترندیب 

 یایررو زوا یمختلررف لغررزش جررانب یایررتحررت زوا

 یبرررا مررایهواپ کیرر یخمررش رادر در دم عمررود

 یضررور  ییکنتررل و کرارا   ،یداریر پا یساز نهیبه

پایداری جانبی هواپیما در مراج  مختلفری  است. 

. در خصررو  ]24و  18، 3[بحرر  شررده اسررت  

کنترل جانبی، نشان داده شده اسرت کره توانرایی    

کنترررل رادر متناسررب بررا شرریب منحنرری نیررروی 

کنترل و ضریب حجمری دم  جانبی، کارایی س ح 

. بنابراین طراحران هواپیمرا بره    ]24[عمودی است

شرریب منحنرری نیررروی جررانبی نیازمنررد هسررتند. 

نشرران دادنررد کرره  ]24[نیکولوسرری و همکررارانش 

روشهای طراحی هواپیمرا کرارایی رادر در زوایرای    

% کمتررر 25% تررا 15بررالای انحرررا   را حرردودا  

از حد  کند که این باع  تخمین بیش محاسبه می

سازی  متوس  سایز س ح کنترل شده است. بهینه

هررای  رادر یررک مرردل هواپیمررا برره وسرریله روش 

. ]25[سازی چندس حی انجرام شرده اسرت     بهینه

زوایای انحرا  رادر لازم برای پرواز تحت شررای   

لغزش جرانبی بررای هواپیمرای توربروپرا  برا دو      

تحقیرق شرده    س ح مق ر  مختلرف دم عمرودی   

 .  ]18[است 

توان دریافرت کره    ا مرور م العا  گذشته میب

مقراط   آیرودینامیرک در زمینره   بیشتر تحقیقا  

و  انجرام شرده اسرت    ]31[ و برآافزا ]30-26[ بال

خصو  آیرودینامیرک و  اط عا  منتشر شده در 

از . ضرایب آیرودینامیکی دم عمودی نراچیز اسرت  

طرفی دی ر عمده نتایج منتشرر شرده از ضررایب    

آیرودینررامیکی دم عمررودی برره رینولرردزهای بررالا 

اختصا  دارد و در رینولدزهای پایین نتایج کمی 

از ضرایب آیرودینامیکی دم عمرودی هواپیماهرای   

لرذا در ایرن تحقیرق    مسافربری در دسترس است. 

ضرررایب آیرودینررامیکی دم   سررعی شررده اسررت  

پایین کره   های سرعتدر  777ینگ هواپیمای بوی

برخاسرتن و   هرای پرروازی در فازهرای    به محدوده

معیراری   بره عنروان یرک   ، شود مربو  می نشستن
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در  برررای مقایسرره در تحقیقررا  آترری ارائرره شررود.

ارتقا عملکررد آیرودینرامیکی دم    ،تحقیقا  آینده

عمودی با استفاده از عمل رهای توسعه داده شده 

، ]32[ عمل رهرای پ سرمایی  مثل  در داخل ایران

 ]35[ جت مدولره پالسری   و ]34-33[ جت پالسی

م العره تراثیر کنتررل جریران      .دنبال خواهد شد

روی کرررارایی دم عمرررودی توسررر  برخررری از   

هرا   نگ جتیعمل رهای کنترل جریان مثل سوییپ

هرای مکرش و دمرش     های مصنوعی و جت و جت

در سرالهای اخیرر در خرارج از ایرران در     همزمان 

ایرن  هرد  اصرلی   لذا  .]39-36[حال توسعه است

تحقیق با توجه به خ ء تحقیقراتی و عردم وجرود    

ضرررایب آیرودینررامیکی دم عمررودی در شرررای    

 مختلف زاویه انحرا  رادر و زاویه لغرزش جرانبی،  

هررای تجربرری آیرودینررامیکی یررک دم   ارائرره داده

به عنوان یک معیرار و   عمودی با هندسه مشخص

ی در تحقیقا  آتی برا ارتقرای   اعتبارسنجشاخص 

آیرودینامیکی به کمک عمل رهای کنترل جریران  

را ارائره   یارزشرمند  یهرا  نشیب قیتحق نیااست. 

کمک کنرد   یطراح ندیبه فرآ تواند یکه م کند یم

و قابرل   ترر  مرن یا یماهرا یو منجر به توسرعه هواپ 

 افتره یبهبرود   یعملکررد  یهرا  یژگر یاعتمادتر با و

  شود.

‌آزمایشگاهیتجهیزات‌.‌2

های تونل باد در تونل براد آزمایشر اه    آزمایش

آیرودینامیک دانش اه تهران انجام شده است. این 

هرررا شرررامل کالیبراسررریون برررالانا،   آزمرررایش

گیرررری نیروهرررای   سرررنجی و انررردازه  سررررعت

آیرودینامیکی دم عمودی هواپیمرا شرامل نیرروی    

جانبی و نیروی درگ است. تونل باد مرذکور یرک   

مدار باز با جریان پیوسرته اسرت. مق ر     تونل باد 

آزمون این تونل از نوع مق   بسته و دارای ابعراد  

جرنا  باشرد.   متر می 8/1متر و به طول  7/0 × 1

مق   آزمون از پلکسی گ س است ترا  مردل در   

هده باشد. طول تونل براد  هن ام آزمایش قابل مشا

متر و نسبت انقباض مساحت ورودی بره   645/12

مدل  3 شکل است. 1به  9مق   آزمون مساحت 

دم عمودی نصب شده در مق   آزمرون را نشران   

مدل دم از دو بخرش شرامل دم ثابرت و    دهد.  می

برای تغییر زاویه رادر کره  رادر تشکیل شده است. 

به دم ثابت لولا شده است از یک انکودر برا دقرت   

توان موتور محرکه درجه استفاده شده است.  1/0

کیلووا  اسرت. حرداکثر سررعت     15فن تونل باد 

اسرت. بررای    m/s50 هوا در مق ر  آزمرون تونرل   

در ابتدای مق ر  آزمرون   اندازه گیری سرعت هوا 

اسرتاتیک اسرتفاده شرده    -تونل باد از لوله پیترو  

-تصررویری از لولرره پیتررو    4در شررکل  اسررت.

به همراه مبدل فشار الکترونیکری نشران    استاتیک

کترونیکری از نروع   مبردل فشرار ال   .داده شده است

MPXV7002DP  .بررررای انررردازه گیرررری اسرررت

در این نیروهای جانبی و درگ وارد بر دم عمودی 

. آزمایشا  از بالانا نیرویی اسرتفاده شرده اسرت   

ای بره همرراه مردل     مولفه سهبالانا  5در شکل 

در متصررل شررده برره آن نشرران داده شررده اسررت. 

گیری  گیری و دقت اندازه تجهیزا  اندازه 1جدول 

نسبت انسداد مردل  این تجهیزا  ارائه شده است. 

براسراس  است.  %2در تونل باد در بدترین شرای  

نتایج کالیبراسریون جریران، شرد  ایتشراش در     

% و ییریکنواختی سررعت نیرز   25/0مق   آزمون 

 باشد. می%  2/0کمتر از 

 تجهیزات اندازه گیری -1جدول 

‌دقت‌مدل‌زاراب

مبدل فشار 

 الکترونیکی
MPXV7002DP 

% در مقیاس  25/6

 کامل خروجی

 بالانا

 ای مولفه 3 

 

ساخت داخل با 

گواهی 

کالیبراسیون از 

 AmCellsشرکت 

 گرم 3
کیلوگرم  60 تا محدودهد

 30نیروی جانبی و 

 کیلوگرم درگ(

 متر بر ثانیه 1/0 - لوله پیتو 

 درجه LDP3806 1/0 انکودر
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مدل دم عمودی نصب شده در مقطع آزمون . 3شکل 

 تونل باد 

 

 

استاتیک و مبدل فشار -های پیتوت . لوله4شکل 

 الکترونیکی متصل به آن

 

بالانس نیرویی متصل به دم عمودی در زیر . 5شکل 

 مقطع آزمون در خارج تونل

دم عمررودی مررورد آزمررایش، مرردل دم   مرردل

 1در مقیاس کوچرک   777-200عمودی بویینگ 

 NACA 64A011است. مق   دم ایرفویل  22به 

مشخصررا  اسررت.  42/13ضررخامت نسرربی %بررا 

نشان داده  6هندسی مدل با ابعاد و زوایا در شکل 

موقعیت لولای سرکان عمرودی بررای    شده است. 

% 70تمامی مقاط  ریشه تا نوک دم در موقعیرت  

 مدل دم عمرودی  وتر ایرفویل هر مق   قرار دارد.

پرینترر  برا   نشان داده شرده اسرت،   2که در شکل 

 .ساخته شده استبعدی  سه

 
)ابعاد  . ابعاد هندسی دم عمودی مورد تحقیق6شکل 

 طولی به میلیمتر(
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‌.‌ارائه‌نتایج‌و‌بحث3

تغییرا  ضریب نیرروی جرانبی برر     7در شکل

حسب زاویه انحرا  سکان عمودی تحرت زوایرای   

لغررزش جررانبی مختلررف و سرررعت جریرران آزاد   

U∞=20m/s     نشان داده شده است. ایرن تغییررا

 30درجه ترا   -30 رادردر محدوده زوایای انحرا  

درجه نشان داده شده است که برای تمام زوایرای  

درجره تقریبرا    5/7ه ترا  درجر  -5/7لغزش جانبی 

تقریبرا  های  رفتاری خ ی دارد. شیب این منحنی

خ رری در بیشررتر زوایررای لغررزش جررانبی تقریبررا 

یکسان است و مقداری منفی است. مقدار بزرگری  

نیررروی جررانبی در ایررن سرررعت جریرران آزاد در  

+ تغییرا  دارد. این منحنری  1/1تا  -1/1محدوده 

جانبی بررای  دهد که در هر زاویه لغزش  نشان می

 ،تامین یک مقدار مشخص از ضریب نیروی جانبی

سکان عمودی بایرد چقردر   میزان زاویه خمیدگی 

 باشد.

 
نیرروی جرانبی دم عمرودی برر     ضرریب  تغییرات . 7شکل 

لغرزش  زاویه انحراف سرکان عمرودی در زوایرای    حسب 

 U∞=20m/sدر  جانبی مختلف

تغییرا  ضریب نیروی جرانبی برر    8در شکل 

حسب زاویه انحرا  سکان عمودی تحرت زوایرای   

لغررزش جررانبی مختلررف و سرررعت جریرران آزاد   

U∞=30m/s  نشان داده شده است. رفتار مشابهی

شود.  در این شکل دیده می 7های شکل  با منحنی

ها انحرا  کمی با تقریب خ ی ترسیم شرده   داده

 30بره   20دارند. با افزایش سرعت جریان آزاد از 

متر بر ثانیه، نیروی جرانبی افرزایش جزیری پیردا     

 کرده است. 

 

. تغییرات ضریب نیرروی جرانبی دم عمرودی برر     8شکل 

حسب زاویه انحراف سرکان عمرودی در زوایرای لغرزش     

 U∞=30m/sجانبی مختلف در 

غییرررا  نیررروی جررانبی بررر حسررب منحنرری ت

آورده  9تغییرا  زاویره لغرزش جرانبی در شرکل     

 20این مقادیر در سرعت جریران آزاد   شده است.

بررازش خ ری از    متر بر ثانیره ارائره شرده اسرت.    

های تجربری در هرر زاویره مشرخص انحررا        داده

دهرد کره نیرروی جرانبی      سکان عمودی نشان می

اویره لغرزش   رفتاری تقریبرا خ ری برا تغییررا  ز    

دهد. شریب ایرن خ رو      جانبی از خود نشان می

برررازش شررده مثبررت اسررت و در زوایررای انحرررا  

سکان منفی، افزایش لغزش جانبی باع  افرزایش  

 نیروی جانبی شده است. 

 
. تغییرات ضریب نیرروی جرانبی دم عمرودی برر     9شکل 

حسب زاویه لغرزش جرانبی در زوایرای مختلرف انحرراف      

 U∞=20m/s سکان عمودی در
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منحنی تغییرا  نیروی جانبی بر  10در شکل 

حسب تغییرا  زاویره لغرزش جرانبی در سررعت     

متر بر ثانیه ارائه شده است. رفتار  30جریان آزاد 

نیروی جانبی در مقایسره برا   مشابهی در تغییرا  

با اسرتفاده از   شود. در این شکل دیده می 9شکل 

رای این شکل مقدار لازم انحرا  سکان عمودی بر 

تامین یک مقدار نیروی جانبی خا  تحت زاویره  

 لغزش جانبی مشخص قابل تعیین است.

 
ضریب نیروی جرانبی دم عمرودی برر    تغییرات . 10شکل 

انحرراف  لغرزش جرانبی در زوایرای مختلرف     حسب زاویه 

 U∞=30m/s سکان عمودی در

انحررا    زاویه تغییرا  ضریب درگ بر حسب

و  در دو سرعت مختلف جریان آزاد عمودیسکان 

در شرکل   تحت شرای  عدم زاویه لغرزش جرانبی  

در زوایای انحررا  رادر  نشان داده شده است.  11

درجره افرزایش ضرریب درگ نراچیز      8کوچک تا 

برا شریب   است و بعد از آن افزایش ضرریب درگ  

 افتد. زیادی اتفاق می

منحنی درگ ق بی دم عمودی در شرای  عدم 

ارائه شده است. مقایسه  12ی در شکل لغزش جانب

منحنی در دو سررعت جریران آزاد مختلرف رفترار     

دهد، ولی ضریب نیروی جانبی  مشابهی را نشان می

مترر برر ثانیره بررای زوایرای برزرگ        20در سرعت 

سکان عمودی، کمری بیشرتر از نیرروی جرانبی در     

متر بر ثانیه است. با افزایش سررعت در   30سرعت 

انبی کم که زاویره انحررا  سرکان    شرای  نیروی ج

 عمودی کوچک است، درگ کوچکتر شده است.

 
. تغییرات ضریب درگ دم عمرودی برر حسرب    11شکل 

جریرررران  هررررای سرررررعتزاویرررره انحررررراف رادر در 

 U∞=30m/sو   U∞=20m/sآزاد

 
. تغییرات ضریب نیروی جانبی بر حسب ضرریب  12شکل 

 جریررران آزاد هرررای سررررعتدرگ دم عمرررودی در 
U∞=20m/s و U∞=30m/s 

حساسیت تغییرا  ضریب درگ با زاویه لغزش 

نشان داده شده است. ضرریب   13جانبی در شکل 

درگ نسبت بره زاویره لغرزش جرانبی بره نسربت       

حساس است و با افزایش لغرزش جرانبی ضرریب    

برره شررکل  درگ در محرردوده نشرران داده شررده  

ییرخ رری کرراهش دارد. بیشررینه ضررریب درگ   

درجه رخ داده  5/2لغزش جانبی تقریبا در حوالی 

 است.
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. تغییرات ضریب درگ دم عمرودی برر حسرب    13شکل 

زاویه لغزش جرانبی در زوایرای مختلرف انحرراف سرکان      

 U∞=30m/s عمودی در

‌گیری‌بندی‌و‌نتیجه‌.‌جمع4

در ایررن مقالرره، ضرررایب آیرودینررامیکی دم    

عمودی مقیراس کوچرک یرک نمونره هواپیمرای      

در تونررل برراد مررادون صررو  در    777بویینررگ 

پایین و تحت شررای  مختلرف مرورد     های سرعت

 یروهررراین درک تحقیرررق قررررار گرفتررره اسرررت.

دم عمودی هواپیمرا  و درگ  یجانب یکینامیرودیآ

د ترا  کنر  یمختلف به مهندسان کمک م  یدر شرا

 ،یکینرام یرودیآ یداریر ماننرد ناپا  یمسائل احتمال

 ینر یب شیاز حد را پ شیدرگ ب ایکنترل معکوس 

این تحقیق در راستای ایجاد یرک  و کاهش دهند. 

معیار برای م العا  و تحقیقا  تجربی و عرددی  

آتی برا رویکررد ارتقرا عملکررد آیرودینرامیکی دم      

در عمودی با بکارگیری عمل رهای کنترل جریان 

حال توسعه، انجام شده است. در آزمایشا  حاضر 

، زاویه انحرا  سکان دم اثرا  زاویه لغزش جانبی

عمودی و سرعت جریان آزاد برر ضررایب نیرروی    

کامرل   هبا م العجانبی و درگ م العه شده است. 

 ما یتصرم  ندتوان یم مایطراحان هواپ روها،ین نیا

و  ینر میا ،یعملکررد کلر   یارتقرا  یبرا یا آگاهانه

 یروهایم العه ن جه،ینت در .رندیب  مایهواپ ییکارا

 یایر و درگ تحت زوا یجانب یروین یکینامیرودیآ

در دم  رادرخمرش   یایو زوا یمختلف لغزش جانب

 ،یداریر پا یسراز  نره یبه یبرا مایهواپ کی یعمود

 است. یضرور ییکنترل و کارا

دهد که بزرگی ضرریب نیرروی    نتایج نشان می

جانبی در شرای  عردم وجرود لغرزش جرانبی در     

ترا   0زوایای مختلف خمیدگی سرکان عمرودی از   

کند. این در حالی است که وجرود   تغییر می 65/0

تواند دامنه تغییرا  نیروی  زاویه لغزش جانبی می

تر کنرد. رفترار    + گسترده1/1تا  -1/1جانبی را از 

  نیروی جرانبی برا زاویره انحررا  سرکان      تغییرا

رفتراری   30°تا  -30°عمودی در محدوده زوایای 

شبه خ ی است. رفترار تغییررا  درگ برا زاویره     

انحرا  سکان عمودی و همچنرین زاویره لغرزش    

جررانبی کررام  ییرخ رری اسررت. در محرردوده     

، 5/7×105و  5×105رینولرردزهای بررسرری شررده  

تغییر سرعت جریان آزاد تاثیر چندانی در رفتار و 

یا مقدار نیروی جانبی ایجاد نکرده است؛ در حالی 

که ضریب درگ در زوایای انحررا  کوچرک رادر،   

حساسیت بیشرتری نسربت بره تغییررا  سررعت      

 دهد.  جریان آزاد از خود نشان می

 هیکه هر دو زاو دهد ینشان ماین تحقیق  جینتا

 ریانحرررا  سررکان تررثث   هیررو زاو یلغررزش جررانب 

 یدم عمرود  یکینرام یرودیبر عملکرد آ یتوجه قابل

تونرل   یهرا  شیآمده از آزما دست به یها دارند. داده

پارامترهرا   نیر در ا را ییر کره تغ  دهرد  یباد نشان م

 یرویو ن یجانب یروین بیدر ضرا را ییمنجر به تغ

 نیر ا قیر در نظر گرفتن دق تیشود که اهم یپسا م

 یعمررود یهررا و عملکررد دم  یعوامرل را در طراحرر 

م العره   نیا ن،یبر ا ع وه .کند یبرجسته م مایهواپ

و  یکینررامیرودیآ یروهرراین نیبرر دهیررچیتعامررل پ

بره   ازیر س وم کنتررل را نشران داده اسرت و برر ن    

 یپارامترهرا بررا   نیر ا یسراز  نره یو به قیکنترل دق

 دیر تثک مرا یهواپ یکلر  یداریر عملکررد و پا  شیافزا

بره عنروان    توانرد  یم قیتحق نیا یها افتهی. کند یم

در مرورد   شرتر یم العرا  ب  یارزشرمند بررا   یا هیپا

و کمک بره   مایهواپ یدم عمود یکینامیرودیرفتار آ

کارآمدتر و مؤثرتر در  یطراح یها یتوسعه استراتژ

 هوافضا باشد. یمهندس نهیزم

 (°)

C
D

-5 0 5
0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.6

 =-30°
 =-20°
 =-10°



 

30 

  1 شماره -13سال 

 1403بهار و تابستان 

 نشریه علمی 

 دانش و فناوری هوا فضا

  

   

     

 

 

 

 

 
 

 
ف

را
نح

ه ا
وی

 زا
 و

ی
انب

 ج
ش

غز
ه ل

وی
 زا

ت
را

ی اث
رب

تج
ه 

الع
ط

م
 

 
ت

رع
 س

در
ما 

واپی
 ه

ک
ی ی

ود
عم

م 
 د

رد
ملک

 ع
بر

ر 
اد

ر
ی

ها
 

ن  
ایی

پ
 

 

 

 

‌.‌مآخذ5

[1] Mattos, B.S.D. and Secco, N.R., An 

airplane calculator featuring a high-fidelity 

methodology for tailplane sizing, Journal of 

Aerospace Technology and Management, 

Vol. 5, pp.371-386, 2013. 

[2] Sadraey, M.H., Aircraft design: A systems 

engineering approach, John Wiley & Sons,. 

2012. 

 [3] Nicolosi, F., Ciliberti, D., Della Vecchia, 

P., Corcione, S. and Cusati, V., A 

comprehensive review of vertical tail 

design, Aircraft Engineering and Aerospace 

Technology, Vol. 89, No. 4, pp.547-557, 

2017. 

[4]https://en.wikipedia.org/wiki/Vertical_stabili

zer. 

[5] Whalen, E.A., Shmilovich, A., Spoor, M., 

Tran, J., Vijgen, P., Lin, J.C. and Andino, 

M., Flight test of an active flow control 

enhanced vertical tail, AIAA Journal, Vol. 

56, No. 9, pp.3393-3398, 2018. 

[6] Zachos, P.K., Modelling and analysis of 

turbofan engines under windmilling 

conditions, Journal of Propulsion and 

Power, Vol. 29, No. 4, pp.882-890, 2013. 

[7] Götz, V.G., Windmilling in aero-engines, 

Doctoral dissertation, Ph. D. thesis, 

University of London, Imperial College of 

Science, Technology and Medicine, 

Kensington, UK, 2001. 

[8] Whalen, E.A., Spoor, M., Vijgen, P.M., 

Tran, J., Shmilovich, A., Lin, J.C. and 

Andino, M., Full-scale flight demonstration 

of an active flow control enhanced vertical 

tail, In 8th AIAA Flow Control Conference, 

pp. 3927, 2016. 

[9] Shams Taleghani, A., Ghajar, A. and 

Masdari, M., Experimental Study of Ground 

Effect on Horizontal Tail Effectiveness of a 

Conceptual Advanced Jet Trainer, Journal 

of Aerospace Engineering, vol. 33, no. 4, p. 

05020001, 2020. 

[10] Scholz, P., Singh, V.M., Gebhardt, A., 

Löffler, S. and Weiss, J., The efficiency of 

different flow control methods on a vertical 

tail, In AIAA Scitech 2020 Forum, pp. 

1537, 2020. 

[11] Raymer, D., Aircraft design: A conceptual 

approach, 5th ed., American Institute of 

Aeronautics and Astronautics,Inc., 2012. 

[12] Hettema, A.P., Vertical Tail Design: 

Development of a rapid aerodynamic 

analysis method, Master of Science in 

Aerospace Engineering, Delft University of 

Technology, 2015. 

[13] Torenbeek, E., Synthesis of subsonic 

airplane design: an introduction to the 

preliminary design of subsonic general 

aviation and transport aircraft, with 

emphasis on layout, aerodynamic design, 

propulsion and performance. Springer 

Science & Business Media, 2013. 

[14] Roskam, J., Airplane design, Part III: 

Layout design of cockpit, fuselage, wing 

and empennage: Cutaways and inboard 

profiles, 1st ed., Roskam Aviation and 

Engineering Corporation, 1986. 

[15] Le, L.D., Preliminary design of 

commercial aircraft from the academic 

perspective, Master of science thesis, 

University of Minnesota, 2012. 

[16] Andino, M.Y., Lin, J.C., Roman, S., Graff, 

E.C., Gharib, M., Whalen, E.A. and 

Wygnanski, I.J., Active flow control on 

vertical tail models, AIAA Journal, Vol. 57, 

No. 8, pp. 3322-3338, 2019. 

[17] Ciliberti, D., Nicolosi, F., and Della 

Vecchia, P., A new approach in aircraft 

vertical tailplane design, In 22th AIDAA 

Conference, Associazione Italiana di 

Aeronautica e Astronautica Naples (Italy), 

September 2013. 

[18] Ciliberti, D., Della Vecchia, P., Nicolosi, 

F., and De Marco, A., Aircraft directional 

stability and vertical tail design: A review 

of semi-empirical methods, Progress in 

Aerospace Sciences, Vol. 95, pp. 140-172, 

2017. 

[19] Jenkinson, L.R., Simpkin, P., Rhodes, D., 

Jenkison, L.R., and Royce, R., Civil jet 

aircraft design, Vol. 338, London, UK: 

Arnold, 1999. 

[20] Kundu, A.K., Aircraft design, Vol. 27, 

Cambridge University Press, 2010. 

[21] Ciliberti, D., A new vertical tailplane 

design procedure through CFD, Doctoral 

dissertation, Master thesis in Aerospace 

Engineering, Department of Aerospace 

Engineering, University of Naples Federico 

II, 2012. 

[22] Ciliberti, D., An improved preliminary 

design methodology for aircraft directional 

stability prediction and vertical tailplane 

sizing, Doctoral Thesis, University of 

Naples Federico II, 2016. 

[23] Lin, J.C., Whalen, E.A., Andino, M.Y., 

Graff, E.C., Lacy, D.S., Washburn, A.E., 

Gharib, M., and Wygnanski, I.J., Full-scale 

testing of active flow control applied to a 

vertical tail, Journal of Aircraft, Vol. 56, 

No. 4, pp.1376-1386, 2019. 

[24] Nicolosi, F., Ciliberti, D., Della Vecchia, 

P. and Corcione, S., Experimental analysis 

of aircraft directional control effectiveness, 

Aerospace Science and Technology, Vol. 

106, pp.106099, 2020. 

[25] De Wit, A.J., Lammen, W.F., Vankan, 

W.J., Timmermans, H., Van Der Laan, T. 



 

 
 

31 
 

 

 1شماره -13سال 

 1403بهار و تابستان 
 
 

 نشریه علمی
 

 دانش و فناوری هوا فضا 

 

 

 

 

 
 

    
ف 

را
نح

ه ا
وی

 زا
 و

ی
انب

 ج
ش

غز
ه ل

وی
 زا

ت
را

ی اث
رب

تج
ه 

الع
ط

م
 

   
ت

رع
 س

در
ما 

واپی
 ه

ک
ی ی

ود
عم

م 
 د

رد
ملک

 ع
بر

ر 
اد

ر
ن

ایی
ی پ

ها
 

 

 

 

and Ciampa, P.D., Aircraft rudder 

optimization-A multi-level and knowledge-

enabled approach, Progress in Aerospace 

Sciences, Vol. 119, pp.100650, 2020. 

[26] Abdolahipour, S., Mani, M., and Ahmadi 

Dehaghi, G. M., Numerical and 

Experimental Study of the Influence of 

Damage on the Aerodynamic 

Characteristics of a Finite Wing. Fluids 

Engineering Division Summer Meeting, 

vol. 44403, pp. 1441-1447, 2011. 

[27] Izadi, M., Khaki, R., Shams Taleghani, A., 

Ghajar, A., A study of the effects of smart 

flap on model airfoil of fighter, journal of 

aeronautical engineering, Vol. 22, Issue 2, 

pp. 80-97, 2020. (in Persian فارسي) 

[28] Fallahian, a., Shams Taleghani, A., 

Esmailpour, K., Three-Dimensional 

Numerical Study of the Effect of Blowing 

Angle on the Aerodynamic Characteristics 

of a Wing Section with NACA 0012 

Airfoil, Aerospace Knowledge and 

Technology Journal, 12, 1, 2023. (in 

Persian فارسی) 

[29] Abdizadeh, g., Ghasemloo, s., Improve 

aerodynamic coefficients on dynamic stall 

oscillating airfoil by using Plasma 

Actuator, Aerospace Knowledge and 

Technology Journal, 10, 1, 2021. (in 

Persian فارسی) 

[30] Parhizkar, H., Numerical Simulation of 

Flow Past Oscillating Airfoil Using 

Oscillation of Flow Boundary 

Condition, Journal of Aerospace Science 

and Technology, 3, 1, 2006. (in 

Persian فارسی) 

[31] Abdolahipour, S., Mani, M., Shams 

Taleghani, A., Pressure Improvement on a 

Supercritical High-Lift Wing Using Simple 

and Modulated Pulse Jet Vortex Generator, 

Flow, Turbulence and Combustion, Vol. 

109, pp. 65–100, 2022. 

[32] Ahmadpour Roudsari, M., Parhizkar, H., 

Pouryoussefi, G.H., Tarabi, A., Numerical 

investigation of factors affecting in the 

steady and unsteady plasma actuators 

performance on the airflow through the flat 

plate, Modares Mechanical Engineering, 18, 

1, 2018. (in Persian فارسی) 

[33] Abdolahipour, S., Effects of Low and 

High Frequency Actuation on Aerodynamic 

Performance of a Supercritical Airfoil, 

Frontiers in Mechanical Engineering, Vol. 

9, 2023. doi: 10.3389/fmech.2023.1290074 

[34] Abdolahipour, S., Numerical investigation 

of the flow control by a pulsed vortex 

generator jet on the turbulent flow of an 

airfoil. Aerospace Knowledge and 

Technology Journal, Vol. 12, No. 2, pp.79-

97, 2024. 

[35] Abdolahipour, S., Mani, M., Shams 

Taleghani, A., Experimental Investigation 

of Flow Control on a High-Lift Wing Using 

Modulated Pulse Jet Vortex Generator, 

Journal of Aerospace Engineering, (ASCE) 

Vol. 35, Issue 5, 2022. 

[36] Shmilovich, A.,Whalen, E.A., A technique 

for low input flow control actuation, In 35th 

AIAA Applied Aerodynamics Conference, 

pp. 3040, 2017. 

[37] Rasquin, M., Farnsworth, J.A., Balin, R., 

Jansen, K.E., Modeling strategies of active 

flow control applied to a vertical tail 

assembly, In AIAA AVIATION 2020 

FORUM, pp. 2944, 2020. 

[38] Xu, K., Zha, G., High control authority 3d 

aircraft control surfaces using co-flow jet, 

In AIAA Aviation 2019 Forum, pp. 3168, 

2019. 

[39] Jansen, K.E., Rasquin, M., Farnsworth, 

J.A., Rathay, N., Monastero, M.C., Amitay, 

M., Interaction of a synthetic jet with 

separated flow over a vertical tail, AIAA 

Journal, 56, 7, pp. 2653-2668, 2018. 

‌نوشت‌پی‌.6

1. Vertical tail 

2. Side force  

3. Rudder 

4. Yaw 

5. Windmilling 

6. Spin 

7. Side slip angle 
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