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 The propeller requires precise design tailored to various flight conditions. In 

this study, the aerodynamic relations governing propeller performance were 

examined, focusing on the analysis of lift and drag forces acting on the 

blades. To achieve an optimized design, several propeller configurations 

were investigated, and the effects of parameters such as angle of attack, 

thrust distribution, and velocity profiles on propeller efficiency were 

analyzed. Subsequently, based on the Blade Element Momentum Theory 

(BEMT), a propeller suitable for an electrically powered aircraft capable of 

operating at speeds above 60 m/s was designed. The initial design and 

simulation were performed using JavaProp software, and the obtained 

results were validated through comparison with reference data. The results 

demonstrated that the presented design enhances aerodynamic behavior at 

high speeds and can serve as an efficient option for electric propulsion 

systems. For the flow analysis around the propeller, a CFD approach based 

on the Reynolds‑Averaged Navier–Stokes (RANS) equations and the k–ω 

turbulence model was utilized. As the engine rotational speed increased 

from 2500 to 5000 rpm, the thrust rose from approximately 4,500 N to 

12,500 N, and the uniform velocity field indicated stable and coherent flow 

structures around the blades. Furthermore, the gradual increase in thrust with 

rotational speed confirms the proper adaptation of attack angles and 

geometric twist to real‑flow conditions. Overall, the designed propeller 

demonstrated a 35 % increase in efficiency making it a reliable and effective 

choice for electric propulsion systems in light and aerobatic aircraft 

applications. 
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طراحی آیرودینامیکی ملخ هواپیما آکروباتیک الکتریکی به کمک روش  

 مومنتوم المان پره 

 عطارزاده  یدیع   مسعودو ،   ی تنکابن یاحمد ررضایامیی، محمد کسا

 
 ای، دانشگاه تهران، تهران، ایران رشتههای میانارشد، گروه جلوبرندگی، دانشکده مهندسی هوافضا، دانشکدگان علوم و فناوریکارشناسی   یدانشجو -1*

 ای، دانشگاه تهران، تهران، ایرانرشتههای میاناستادیار، گروه جلوبرندگی، دانشکده مهندسی هوافضا، دانشکدگان علوم و فناوری -2

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1404 مرداد  28دریافت 
 1404 مهر  24بازنگری 
 1404 آبان 10پذیرش 

 1404  آذر 17اولین انتشار 
 

 های کلیدی:  واژه 

 طراحی ملخ 
 پیشران الکتریکی

 دینامیك سیالات محاسباتی 

 روش مومنتوم المان پره 

JavaProp 

  ی پرواز  طیو متناسب با شرا  قیدق  یطراح  ازمندین  شران،یپ  یرو ین  دیدر تول   یدیکل  یاز اجزا  یکیعنوان  ملخ، به  
  ی روها ین  لیشده و به تحل  یحاکم بر عملکرد ملخ بررس   یکینامیرودیپژوهش، ابتدا روابط آ  نی است. در ا  مختلف

مختلف مورد   یهاملخ  نه،یبه  یطراح كیبه  یابیمنظور دستپرداخته شده است. سپس، به  هابرآ و پسا در ملخ 
  ی بازده   یسرعت رو   عیرانش و توز  یرو ین  عی توز  ه،حمل  یه یهمچون زاو   ییپارامترها  ریمطالعه قرار گرفته و تأث

تحل پره    لیملخ  المان  مومنتوم  تئوری  اساس  بر  ادامه،  در  است.  برا   كی،  (BEMT)شده  مناسب    ی ملخ 
  ه ی متر بر ثان  60بالاتر از    یها شده است که قادر به عملکرد در سرعت   یطراح  یکیالکتر  شرانیبا پ  یمایهواپ

  ی سازه یحاصل از شب  جیانجام شده و سپس نتا  JavaPropافزار  توسط نرم  هیاول  یسازه یو شب  ی. طراحباشدیم
شده منجر به  ارائه   یپژوهش نشان داد که طراح ن یا جینتا .انددهیگرد  ی و اعتبارسنج سهیمرجع مقا  یهابا داده 

ملخ در سرعت  و م  یهابهبود عملکرد   شران یپ  یهاستم یکارآمد در س  ۀنیگز  كیعنوان  به  تواندی بالا شده 
گ  یکیالکتر قرار  استفاده  براردیمورد  د  انیجر  لیتحل  ی .  روش  از  ملخ،    ی محاسبات   الاتیس  كینامیاطراف 

(CFD)  بر معادلات    یمبتنRANS  یو مدل آشفتگ  k–ω  افزا با  تا    2۵00دور موتور از    شی استفاده شد. 
۵000 rpmن حدود    یرو ی،  از  توز  دیرس  دور 12۵00به     4۵00رانش  ب  دان یم  کنواختی  عیو    انگر یسرعت 

 ی انهیعنوان گزبه   بازدهی  ٪3۵  افزایشبا    شدهی پره بود. در مجموع، ملخ طراح  یرامونیپ  انیساختار جر  یداریپا
 قابل استفاده است. كی سبك و آکروبات ی ماهایهواپ یک یالکتر شرانیپ یهاسامانه   یکارآمد برا
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 فناوری در مهندسی هوافضا

 nn، شمارة nn، دورة yyyyسال 
 به کمك روش مومنتوم... یکیالکتر كیآکروبات مایملخ هواپ یکینامیرودیآ یطراح

 مقدمه   1 

پاک و    یاز منابع انرژ  شتریاستفاده ب  ی انسان به سو  ریاخ  یهادر دهه
توان به عنوان  امروزه انرژری الکتریکی را می .  [1]  رفته است  ریپذدیتجد

جایگزینی پاک برای وسایل نقلیه در نظر گرفت. به همین رو دنیا به  
استفاده   .سمت استفاده از این انرژی برای وسایل نقلیه روی آورده است

از   یندگیآلابدون    ینیگزیبه عنوان جا  یکیالکتر  ی هامایاز هواپ بیش 
در    پیش اند.  توجه   ستم یس  یکیالکتر  كیآکروبات  یمایهواپ  كیمورد 

کل  شرانشیپ طور  باتر  یبه  م  یکیموتورالکتر  ،یشامل  ملخ  .  باشدیو 
سبك    یماهایهواپ  شتریها اصلی ترین بخش تولیدکنندة پیشران در بملخ

می شمار  به  الکتریکی   . [2]  روند وزن  هواپیماهای  پروازی  مداومت 
. عمده انرژی مصرفی  [3]  رودهمچنان یك چالش اساسی به شمار می

پرنده میاین  صورت  پیشرانش  سامانه  در  ملخ ها  جاییکه  در  ها  گیرد؛ 
بیشترین تاثیر را بر راندمان پیشرانش و در نتیجه برد پرنده و مداومت  

ها در  که ملخ  ییبالا  ریبه علت تاث  یاز طرف  .[۵  ،4]  گذارندپروازی می
طراح  مایهواپ  یداریپا اهم  نهیبه   یدارند،  حائز  در  [6]  است  تیملخ   .

نوک ملخ به سرعت صوت،    دنیرس  لیبه دل  یپرواز  یبالا  یهاسرعت 
  یجلوبرندگ  یرویها علاوه بر کاهش نبا  پره  انیبرخورد جر  هیزاو  ریو تغ

این ارتعاشات علاوه بر  .  [7]  شودیم  زیارتعاشات در ملخ ن  جادیموجب ا
آسیب  به  منجر  انرژی  رفت  هدر  و  نویز  سازهایجاد  نیز  های  ای 

است.  گردد.پژوهشمی شده  انجام  نیز  زمینه  این  در  و  هایی  کوثری 
آثار   نیمنجر به ا  یهادهیآثار ملخ و پد  یبررسبه    ،یهمکاران در پژوهش

هواپ پرداختند  یمایدر   د[6]سبك  از  استفاده  با   تالایس  كینامی. 
استراتژ  یمهراب  یمحاسبات همکاران     ی ساز  نهیبه   یکل  یهایو 

ملخ را   رامونیلزج و قابل تراکم در پ  انیجر  دانیملخ و م  یکینامیرودیآ
 . [8] قرار دادند یمورد بررس

طراح  نیتریمیقد برا  یروش  استفاده    نیاول  یملخ  بتز  توسط  بار 
این    .[9]  ردیگی موارد مورد استفاده قرار م  ی شده که هنوز هم در برخ

  1المان پرهمومنتوم    هینظر  کمینه انرژی اتلافی نام داشت، در کنار  روش
  یهوانورد  یهاملخ  ی طور گسترده در طراحبه   [11]  گردابه   هینظر  و  [10]

که اولین بار توسط  المان پره  مومنتوم    هینظر.  [16-12]  رودیبه کار م
  لیپروف  لیتحل  هیبر پا،  [17]  گلاورت برای ملخ های هواپیما توسعه یافت

 افتهیملخ توسعه    یکینامیرودیآ  یروها یمحاسبه ن  یبرا  ل،یرفویا  یدوبعد
 یپارامترهاملخ را با داشتن    كی  عیسر  ی ابیامکان ارزروش    نایاست.  

پروفتپلا و  ا  لیفورم  م  لیرفویمقطع  بر    .[18]  کندیفراهم  اصلاحاتی 
روش  این  از  برخی  آروی  کارایی  افزایش  برای  گرفته نها  ها صورت 

  یارائه    یبرا  یا  نهیبه   یهاروش  یو همکاران، در مقاله ا  نزیادکاست.  
  روش بر معادلات مومنتوم استوار بود  نیدادند. ا  شنهادیمناسب پ  یهندس

 
1. Blade Element Momentum Theory (BEMT) 

این وجود همچنان نظریه  .[19] برای طراحی ملخ با  های مطرح شده 
 یملخ برا  یبه طراح  یرومئو و همکاران در مقاله امورد استفاده است.  

سرنش  یمایهواپ ا  نیدو  پرداختند.  برا  نیسبك   ی ماهایهواپ  ی ملخ 
.  [20]  کردندی حرکت م  ی سوخت  لیشده بود که با پ  یطراح  یکیآکروبات

 یملخ پرداختند که برا  كی  یتجرب  یبه بررس  زیمورگادو و همکاران ن
 .  [21] شده بود یبالا طراح یهاپرواز در ارتفاع

ملخ و    ه یاول  ی طراح  ی برا  مومنتوم المان پره،  هیطور معمول، نظربه 
  ی کینامیرودیآ  یهابه مدل  ایروش    نی. ارودیکار معملکرد آن به   یابیارز
  ك ی نامیهمچون د  ترقیدق  لیتحل  ی هابا روش  ای  شودیدقت متصل مکم
  نه یحال، به علت هز  نیبا ا  .[23  ،22]  گرددی م  بیترک  یمحاسبات  الاتیس

 یطراح هیندرت در مراحل اولروش به  نی، اسازیشبیهمحاسبات  یبالا
م  یسازنهیبه   ای برا  شودیاستفاده  عمدتاً    یکربندیپ  یاعتبارسنج  یو 

در همین راستا کدهای صفربعدی برای   .[24]  شودیکار گرفته مبه   یینها
می قرار  استفاده  مورد  روش  این  با  ملخ  و    لوستریس  گیرند.طراحی 

ملخ پرداختند ک به    ی کد منبع باز، به طراح  كیبه کمك   زیهمکاران ن
 .  [2۵] شودیشناخته م JBladeنام 

به ملخ و    ازیآن، ن  ادیز  یهاو مانور  مایهواپ  یسرعت بالا  لیبه دل
  ییبالا  یبازده  یپرواز  یفازها  یکه در تمام   باشد یم  یشرانیستم پیس

  یمحاسبه بارها  یروش برا  نیکه از ا  ییهاافزاراز نرم   ی کی  داشته باشند. 
. این نرم  [26]  باشدی م  JavaPropافزار  نرم   شود،یوارد بر ملخ استفاده م

افزار که به صورت منبع باز منتشر شده است با استفاده از روش نظریه  
ها ملخ  ی. در ابتدا طراحباشدابزار کمکی جهت طراحی ملخ میالمان پره  

  ط یشرا  یملخ جهت بررس  نیبهتر  تینرم افزار انجام شده و در نها  نیبا ا
  ی مورد بررس یمحاسبات الاتیس كینامید یساز ه یتوسط شب یعملکرد

 . ردیگ یم قرار
  ی ل یتحل  یهاو مدل  نییپا  یهاتمرکز بر سرعت   ن،یشیدر مطالعات پ
مومنتوم المان پره   یتئور  یهاداده  انیم  یکم  یبستگساده بوده و هم

(BEMو تحل )یعدد  لی  CFD  با هدف   ق یتحق نیوجود داشته است. ا
 دهدیارائه م  BEMروش    یهیبر پا  یبیترک  یکردیخلأ، رو  نیپرکردن ا

مد آن  در  نرم   ینظر  لکه  با  و  شده  داده  افزار  توسعه 
JavaPropبعد، رفتار سه طرح مختلف   ی. در مرحلهشودی م  یاعتبارسنج

 یتا هندسه   دهیگرد  ل یتحل  MH‑116و  MH‑114  یهال یرفویملخ با ا
ساخت    تیقابل  نیشود. همچن  نییرانش تع   یرویاز نظر راندمان و ن  نهیبه 

از    شیبا راندمان ب  یشده تا ملخ یاب یارز نتخبم یهاهندسه یتیکامپوز
حاصل   واقعی   ساخت  امکان   و   ٪10رانش حدود    شافزای  ،افزایش   3۵٪

 یبرا  نهیهزو کم   قیدق  ،یعمل  یپژوهش حاضر روش  ب،یترت  نیگردد؛ بد
 .دهدی با بازده بالا ارائه م كیآکروبات یکیالکتر یهاملخ یطراح
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 معادلات حاکم  2 

  نیتخم  یاستفاده شده برا  یهایاز تئور   ی کیمومنتوم المان پره    هینظر
بر ملخ پرنده    یبارها از هندسه و زاو27] استوارده  استفاده  با   هی[ و 

محاسبه کرده   یو گشتاور را در مقاطع شعاع  شرانیپ  یرویپره، ن  چشیپ
 . کندیم نییهر بخش را تع یکینامیرودیآ بیو ضرا

 قطر ملخ 1.2
   : [ 27]  شود   ی استفاده م   1ملخ از رابطه    ی ابعاد هندس   ی برا 

(1 ) 5
5

2
× ×

10
53.5

BHP
D

Trueairspeed RPM
=  

بالا،   رابطه  در  دق   RPMکه  بر  موتور    True airspeed   قه، ی دور 
است که   ی ، توان ترمز BHP   ه، ی بر حسب متر بر ثان  یی سرعت هوا 

 اسب بخار است.   1/ 014معادل  

 مقطع ملخ  سطح 2.2
 : [ 27]   عبارت است از مساحت سطح جاروب کننده ملخ  

(2 ) ( )A C r r =   

(  HUBفاصله هر نقطه دلخواه از ملخ تا هاب)   ∆ rکه در  رابطه بالا  
 دهد. ی ملخ را نشان م   ك ی طرحواره    1باشد. شکل    ی م 

 

 .طرحواره المان ملخ )نمای روبرو( -1شکل 

Fig. 1. Schematic of balde element (Front view) . 

 : [ 27]  د ی آ   ی به دست م   3از رابطه    C(r)  ب ی مقدار ضر 

(3 ) ( ) .
tip hubC C

C r r
R

−
=  

که در رابطه بالا 
tipC (وتر ،Chord ا ) در نوک پره    واقع   ملخ   ل ی رفو ی

 است.   شه ی در ر   واقع   ملخ   ل ی رفو ی وتر ا ،  hubCو  

 زاویه بین نیروی برا و نیروی پیشران 3.2
 : [ 27]  آید به دست می   4این زاویه از معادله  

(4 )   = −  

( Vزاویه سرعت محلی)  زاویه هندسی پیچ ملخ و    که در رابطه بالا  
به سرعت در    یسرعت محل  هیتوان با تجز  ی م  با شعاع پره می باشد.

  یافق یراستا
axV یا هیو سرعت زاو  V  :نوشت 

(۵ ) 1
( )axV

tan
V 

 −
=  

 نیروی پیشران و نیروی چرخش ملخ  4.2
مقادیر  

LC    و
DC  .این ضرایب   به ترتیب ضرایب برا و پسا هستند  

برای سه نوع ایرفویل مورد بررسی قرار گرفته در    3و    2در نمودار شکل  
 آورده شده اند.  ،این پژوهش

 
 . [28] مختلف یها نولدزیحمله در عدد ر هیبرا برحسب زاو بی نمودار ضر -2شکل 

Fig. 2. Lift coefficient versus angle of attack at different 

Reynolds numbers [28]. 

 
 . [27]   مختلف  یها نولدزیحمله در عدد ر هیبرحسب زاو  پسا  بینمودار ضر  -3شکل  

Fig. 3. Drag coefficient versus angle of attack at different 

Reynolds numbers [28]. 
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را به صورت   ∆Dو  ∆L بیبه ترتبا داشتن ضرایب برا و پسا می توان 
 :  [ 27]  زیر نوشت 

(6 ) 20.5 LL C V C dr =    

(7 ) 20.5 DD C V C dr =    

 
بالا،   که دو    یچشیپ  یروین  شران،یپ  یروینبا در دست داشتن مقادیر 

 : [ 27]  از دمهم ملخ هستند عبارتن یمشخصه خروج
(8 ) cos sinT L D  =   −   

(9 ) cos sinF T L   =   −   

 رانش، گشتاور تولیدی و گشتاور کل  5.2
 : [ 27]  عبارت است از   ی د ی گشتاور تول 

(10 ) Q r F =   

می  دست  اکنون  به  زیر  صورت  به  را  کل  گشتاور  و  رانش  توان 
 : [ 27] آورد 

(10 ) 
1

i

T T=   

(11 ) 
1

i

Q Q=   

 ضریب رانش، ضریب گشتاور و راندمان ملخ  6.2
 : [ 27]  ضریب رانش و گشتاور به ترتیب عبارتند از 

(12 ) 
2 4T

T
C

n D
=  

(13 ) 
3 5Q

Q
C

n D
=  

توان  ، می Jبازده ملخ را با در نظر گرفتن سرعت بی بعد شده ملخ،  
 : [ 27]  به صورت زیر نوشت 

(14 ) T

Q

C J

C
 =  

 تعریف مسئله و روش طراحی  3 

است. گونۀ نخست    ج ی ملخ را   ی ر ی به طور معمول سه نوع مدل قرارگ 
پ  نام  می Tractor) کشنده ش ی با  شناخته  با  (  بعدی  گونۀ  نام  شود. 

اصطلاحاً هل دهنده شناخته می شود و گونۀ آخر از موتورها روی  
می بال  قرار  چیدمان   گیرند. ها  این  سه  شکل  هر  در  آورده    4ها 

 اند. شده 

 
 . [6]دهنده ج( چندموتوره ب(هل کشندهشی: الف(پیهادمانیچ -4شکل 

Fig. 4. Propeller configurations: (a)Tractor, (b)Pusher, (c) 

Multi-engine [6]. 

مدنظر بوده و با توجه به ابعاد، وزن    ر ی ز   ی پژوهش داده ها   ن ی در ا 
 . رند ی پرنده لازم است تا مورد توجه قرار گ   ط ی و شرا 

 . ملخ  یطراح یبرا  یورود یداده ها -1جدول 

Table 1. Input data to design propeller. 

 توضیحات  مشخصه طراحی 

 کشنده پیش نوع ملخ

 متر  2تا  1.۵ قطر ملخ )متر( 

 عدد   3الی  2 تعداد ملخ

 ۵000-2۵00 محدوده دور موتور )دور بر دقیقه( 

 ۵0 توان موتور )کیلووات( 

 BEM+CFD روش طراحی 

 درصد 8۵از بیش  راندمان ملخ

 ماخ  0.8کمتر از  ماخ نوک ملخ

تحلیلی   مدل  بر  تکیه  با  پژوهش  این  در  طراحی    (BEM) روش 
صورت گرفته است تا عملکرد آیرودینامیکی ملخ در گستره کامل شرایط  
الزامات   به  توجه  با  ابتدا،  در  شود.  ارزیابی  آکروباتیك  پرواز  عملی 

سرعت  شامل  حدود  مأموریتی  تا  موتور   m/s 60های  دور  محدوده  و 
ای تنظیم شد که توانایی گونه ، هندسه کلی ملخ به rpm ۵000تا    2۵00

تأمین رانش کافی با حداقل افت بازده را دارا باشد. محور اصلی طراحی  
مبتنی بر تعیین توزیع زاویه پیچش، وتر و نسبت نیروی برا به پسا در 
تحلیلی   ابزار  از  آیرودینامیکی  محاسبات  برای  بود.  ملخ  شعاع  امتداد 

JavaProp   های  الگوریتم  منظور اعمالبهBEM    استفاده شد تا روابط
صورت عددی برآورد شوند.  های پره و جریان آزاد به پیوستگی بین المان

های  زار بدون توسعه کد اختصاصی به کار گرفته شد و خروجی افاین نرم 
به  راندمان  و  گشتاور  رانش،  شامل ضرایب  فرآیند  آن  در  مستقیم  طور 
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طرح  تحلیل ارزیابی  گرفتند.  قرار  استفاده  مورد  مختلف  اساس  های  بر  ها 
های متفاوت انجام شد تا تغییرات نیروی  های هندسی و زاویه حمله ورودی 

 صورت کمّی تعیین گردند. های کاری به RPMرانش و گشتاور در محدوده  

های آیرودینامیکی و محدوده عدد  ها، شاخصدر مرحله انتخاب ایرفویل
تصمیم معیار  ایرفویلرینولدز  عملکرد  بودند.  بازهگیری  در  2.5ها  ×

7تا  105 × ایرفویل  105 دو  و  شد    MH‑116و  MH‑114 تحلیل 
گزینه به  ایرفویل  عنوان  گردیدند.  انتخاب  اصلی  برای    MH‑114های 

نواحی ریشه و میانی پره مناسب تشخیص داده شد زیرا نسبت بالای برا  
در سرعت  پسا  می به  تضمین  را  جریان  پایداری  و  پایین  در های  کند، 

که   در  MH‑116حالی  بازده  افت  کاهش  برای  پره  نوک  نواحی  در 
رفتار  سرعت  یکنواختی  موجب  ترکیب  این  گردید.  استفاده  بالا  های 

آیرودینامیکی در طول پره و افزایش راندمان کلی ملخ شد. در طراحی 
ای  گونه های مختلف بهپیچش بین بخش   نهایی، توزیع تدریجی زاویه

ها پیوسته بوده و جدایش  تعیین شد که تغییر فرم هندسی بین ایرفویل
شده، سه هندسه طراحی   جریان در محل گذار به حداقل برسد. در مقایسه

نتایج   بر اساس  بین    BEMخروجی  طرح دوم  بهینه  دارای هماهنگی 
 عنوان مدل نهایی انتخاب شد. رانش، گشتاور و بازده بود و به 

 
 نشان داده شده است.   ۵در شکل    ی طراح   ند رو   ن ی همچن 

 
 .سازی آنروندنما طراحی ملخ و شبیه -5شکل 

Fig. 5. Design and simulation of propeller flowchart. 

دل  در نظر گرفته    ی ات ی عمل   ط ی و شرا   ی طراح   ی ها   ت ی محدود   ل ی به 
متر در نظر گرفته شده است. قاب نگهدارنده    1.7شده، قطر ملخ  
مدل   که  قطر    ی دارا   باشد ی م   airmasterشرکت    AH-545ملخ 

ابعاد   به  اتصال  طراح   0.3محل  در  است.  د   ی متر  لحاظ    دگاه ی دو 
  ت ی دوم قابل   دگاه ی ملخ و د   ی بازده   ن ی شتر ی ب   دگاه ی د   ك ی شده است.  

  ی بالاتر   ی ها که بازده از طرح   ی بخش   ل ی دل   ن ی ساخت ملخ. به هم 
پ  علت  به  اند  فرا   ی دگ ی چ ی داشته  از  شده    ی طراح   ند ی ساخت  حذف 

طراح   3اند. جدول   ملخ  نوع  م   ی سه  نشان  را  ملخ  دهد ی شده  که   .
ملخ باشد ی م   ی بازده   ن ی بشتر   ی دارا   2ی طراح  شده    ی طراح   ی ها . 

 . باشند ی م    Square tipبدون  
 . شده یسه نوع ملخ طراح یعملکرد  بیو ظرا  یبازده -2جدول 

Table 2- Efficiency and performance coefficients of the three 

designed propeller types. 

مشخصه  

 طراحی 
 1طراحی  2 یطراح 3 یطراح

 1.۵ 1.7 1.7 ( قطر ملخ )متر 

 2 2 2 تعداد پره 

 66.94 7۵.۵۵ 7۵.۵2 راندمان )درصد(

 0.3144 0.1001 0.1003 ضریب رانش 

 0.4473 079۵..0 0.4473 ضریب گشتاور 
 

  گریکدیبه    ار یبس  3و    2شده شماره    یملخ طراح  ،2  به جدول  هبا توج
قرارداده شده   های طراح  نیا  یعملکرد  یهاهستند. در ادامه نمودار   هیشب

شده اند    میقسمت تقس  4بهتر هر ملخ را به    یو بررس  لیتحل  یاست. برا
  چش ینشان داده شده است که در هر قسمت، با توجه به پ  6که در شکل  

  لیرفویا  كی  نیحمله مخصوص و همچن  ی  هیزاو  كیساختار ملخ، از  
گرد کرده  استفاده  ملخ    دهیخاص  کل  محل    Rاست.طول  طول  و 

هر چهار   ب، یترت  نیشود. به ا  یگرفته م  rمورد نظر    لیرفویا  یریقرارگ
  یبررس   r/R=1و    r/R=0   ،r/R=0.25  ،r/R=0.5قسمت در چهار نسبت  

 شده اند. 
 

 

 
 .آن یهالیرفویا  یری شده و محل قرارگ یطرحواره ملخ طراح -6شکل 

Fig. 6. Schematic of the designed propeller and the location of 

its airfoils. 

𝑅 
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ا  یایزوا  نیهمچن نوع  و  هر    یهالیرفویحمله  در  شده  استفاده 
است که    ی به گونه ا یطراح  طیآورده شده اند. شرا  3قسمت در جدول  
.در ملخ شماره کندی م  رییتغ  یبه آرام  هال یرفویا  نیب  یفرم ملخ در فاصله  

  یملخ مورد نظر در نظر گرفته نشده است اما برا  یبرا  یچشیپ  چیه  1
در    چشیمختلف باعث پ  یهاحمله  ه یبر زاو  ی مبتن  یطراح،  3و    2ملخ  

که هم شده  ملخ  افزا  نیطول  به  منجر  م  شیامر  ملخ  .  شودی راندمان 
 آورده شده اند:  4در جدول  هالی رفویاز ا كیمشخصات هر  نیهمچن

 . [27] مختلف ملخ  یهاقسمت یهالیرفویمشخصات ا  -3جدول 

Table 3- Aerodynamic characteristics of the airfoils at various 

sections of the propeller [28]. 

 4ایرفویل  3ایرفویل  2ایرفویل  1ایرفویل  

ی 
اح

طر
1 

زاویه 

 حمله
3 3 3 3 

نام 

 ایرفویل 
E-193 E-193 

MH-

116 
MH-

114 

ی 
اح

طر
2 

زاویه 

 حمله
۵ ۵ 3 1 

نام 

 ایرفویل 
MH-

114 
MH-

114 
MH-

114 
MH-

114 

ی 
اح

طر
3 

زاویه 

 حمله
۵ 7 10 10 

نام 

 ایرفویل 
MH-

116 
MH-

114 
MH-

116 
MH-

116 

 
  ن یی پا  یهاخاص خود، در سرعت   یطراح  لیبه دل  MH114  لیرفویا

مدل مناسب است.   یماهایو هواپ درهایگلا یدارد و برا یعملکرد بهتر
ل  لیرفویا  نیا ارائه  کارا  فتیبا  بهبود  به  و درگ کم،  در    ییبالا  پرواز 

 .کندیمختلف کمك م طیشرا
طراح  MH116  لیرفویا کنترل  یداریپا  شده،نهیبه   یبا    ی ر یپذو 
م  یبهتر فراهم  اکندیرا  ن  ییماهایهواپ  یبرا  لی رفویا  نی.  به   ازیکه 

سرعت در  متعادل  تعادل   یهاعملکرد  و  است  مناسب  دارند،  مختلف 
 .دهدی و درگ ارائه م فت یل نیب یخوب

که   ییکاربردها  یمنحصر به فرد خود، برا  یبا طراح  E193  لیرفویا
در   لیرفویا  نیبالا و درگ متوسط دارند، مناسب است. ا  فتیبه ل  ازین

گلا  یماهایهواپ و  م  درهایمدل  مناسب  شودیاستفاده  عملکرد  در    ی و 
 .دهدیحمله مختلف ارائه م یایزوا

 ملخ  یطراح  جینتا 4 

بازده هر سه ملخ نشان داده شده است. با توجه به نمودار،    7در شکل  
  نیاست. همچن كینزد گر یکدیبه  اریبس  3و  2شماره  یهاراندمان ملخ

نوک ملخ  به سمت  و مرکز ملخ  از هاب  ملخ  با دور شدن  راندمان  ها، 
 .ابدیی م شیافزا

 
 . بعد شده ملخ  یها بر حسب طول بملخ  یبازده سهیمقا -7شکل 

Fig. 7. Comparison of propeller efficiency with respect to the 

non-dimensional propeller length. 

هاب    یکیملخ در نزد  شرانیپ   یروین  شتریب  دهد،ی نشان م  8شکل  
  ی کمتر   یرویگشتاور کمتر و ن  دیامر باعث تول   نی. اشودیم  دیاتصال تول

  ی رویکه ن  شودینمودار نشان داده م  نی. در اکندی به شفت انتقال وارد م
 . باشدیم گرید یهااز طرح  شتریب  3 یدر طراح شرانیپ

 
 .بعد شده ملخ  یها بر حسب طول بملخ  نیرو پیشران سهیمقا -8شکل 

Fig. 8. Comparison of propeller thrust with respect to the non-

dimensional propeller length. 
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در    ی، عدد ماخ محل3  یکه در طراح  شودیمشاهده م  9در شکل  
که    رسدی م  كیبه    كیبه مقدار نزد  یسرعت پرواز  نهیشینوک پره و ب

اساس،    نی. بر اشودی در ملخ م  یاتنش سازه   جادیباعث افت بازده و ا
 تر است. با سرعت بالا مناسب یپروازها یبرا  2 یطراح

 
 .بعد شده ملخ  یها بر حسب طول بملخ  عدد ماخ سهیمقا -9شکل 

Fig. 9. Comparison of single-blade Mach number with respect 

to the non-dimensional propeller length. 

بال شماره    شودیم  مشاهده  10در شکل   به پسا    3که  برا  نسبت 
نسبت در امتداد طول ملخ   نیدارد، اما ا  گرینسبت به دو بال د  یبالاتر

 جیتدرنسبت به   نیا  2و    1شماره    یها در ملخ  کهیدر حال  ابد؛ییکاهش م
 .رسدی خود م نهیشیو در نوک ملخ به ب افتهی شیافزا

 
 .بعد شده ملخ  یها بر حسب طول بملخ  نیرو برا به پسا سهیمقا -10شکل 

Fig. 10. Comparison of single-blade lift tp drag with respect to 

the non-dimensional propeller length. 

 اعتبارسنجی نتایج طراحی ملخ  5 

 1در جدول  صوورت گرفته اسوت.    JavaPropطراحی با کمك نرم افزار  

آورده شووده اسووت. این ملخ برای دور و سوورعت    [28]داده های مرجع 

 پایین طراحی شده است.

 . های ورودی مسئلهداده -6جدول 

Table 6. Input data. 

 مقدار مشخصه ورودی 

 NACA 6412 نام ایرفویل 

 m 4 قطر ملخ

 m 0.15 هاب 

 RPM 120 دور موتور 

 m/s 4 سرعت 

 2 هاتعداد ملخ 

 N 100 تراست 

مقادیر به دست آمده توسط نرم افزار با داده های مرجع   2در جدول  
اند  [28] اندازه    .مقایسه شده  میزان خطای  است که  داده  نشان  نتایج 

 درصد بیشتر نیست. 0.۵گیری شده در هیچ مشخصه ای از 
 

 . [28]مرجع  ج یدست آمده با نتابه ج ینتا یاعتبارسنج  -4جدول 

Table 4. Validation of the obtained results through 

comparison with the reference data. 

 
 خطا درصد مرجع ج ینتا مشخصه

v

nD
 

5/0 5/0 0 

 1/0 56/76 47/70 (%)بازده 

 100 100 0 ( Nتراست )

 5/567 88/566 1/0 ( W)توان

  at 75%R 18 9/17 5/0 

v

R
 

159/0 159/0 0 

 - متوسط  متوسط  بارگذاری 

 0 08/0 08/0 ضریب رانش 

 17/0 0567/0 0568/0 ضریب گشتاور 

 0 05/3 05/3 پیچ
 

شکل    ،یکینامیرودیآ  یو ملاحظات طراح  هال یتحل  جیبا توجه به نتا
 شکل شامل  نی. اکندی را ارائه م  شدهطراحی    ییاز ملخ نها  یینما  11

  در طول پره است   هالیرفویا  عیو نحوه توز  یملخ، ابعاد اصل  یهندسه کل
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 . شده طراحیملخ  -11شکل 

Fig. 11. Designed propeller. 

 شبیه سازی عددی روابط حاکم در  6 

مورد  کارایی  بررسی  جهت  تا  است  لازم  ملخ  اولیه  طراحی  از  پس 
استفاده شده    سیاز نرم افزار انس  یساز   هیشب  یبراسازی قرار گیرد.  شبیه 

مسئله    كیاست. شمات  RANSبه صورت روش    یساز  هیاست. روش شب
 رسم شده است:  12در شکل 

 
 از اطراف ملخ الیس انیطرحواره عبور جر -12شکل 

Fig. 12. Schematic representation of fluid flow over and around 

the propeller  

اصل  ملخ،    ار ی س   ی عبور   ان ی جر   ی ساز   ه ی شب   ی برا   ی معادلات  از 
 عبارتند از: 

 پیوستگی عادله  1.6
 شود: صورت زیر نوشته می به 

(1۵ ) .( ) mv S
t





+ =



 معادله اندازه حرکت  2.6
 عبارت است از: 

(16 ) ( ) .( . ) . .( )v pv v p
t
 


+ = − +


 

 شود: به صورت زیر نوشته می  که در رابطه بالا  

(17 ) 2
[( ) . ]

3
v vT vI =  + −  

 معادله انرژی 3.6
 آید: به دست می   18معادله انرژی از معادله  

(18 ) 
( ) .( ( ))

.( ( . ))effeff

E v E p
t

k T v

  




+ +



=   +

 

 ی معادلات آشفتگ 4.6
ماه   ان ی جر  پره  افزا   ی ت ی اطراف  موجب  که  دارد  انتقال    ش ی آشفته 

اضاف  تنش  اعمال  و  جرم  و  حرارت  جر   ی ممنتوم،  متوسط    ان ی بر 
مدل    ك ی   توان ی نم   را ی اثرات دشوار است ز   ن ی ا   ی ن ی ب ش ی . پ شود ی م 

برا   ی توربولانس  را  ط   یی ها ان ی جر   ی واحد  و    ف ی با  طول  گسترده 
برد   ی ها زمان  کار  به  بنابرا   مشخصه مختلف    ی مدل کل   چ ی ه   ن ی و 

از    ی ساز ه ی شب   ن ی . در ا شود ی آشفته ارائه نم   ی ها ان ی تمام جر   ی برا 
)   k−ωمدل   که در معادلات  است  ) 19استفاده شده  و  آمده  20(   )
 است. 

(19 ) 
( )( ) j t

j t j

k k M k

kuk k

t t x x

G G Y S

 






    
+ = +  

       

+ + − − +

 

(20 ) 
2

1

1 2 2

( )( ) j t

j j

S b

u

t t x x

C
C C C G

kk v







  





 



    
+ = +  

       

+ + +
+

 آورده شده اند:  6در جدول  یمعادلات آشفتگ بیضرا
 . ضرایب معادلات آشفتگی -5جدول 

Table 5 . Turbulence model coefficients. 

 0A  k ضرایب
2C  

1C  

 44/1 9/1 1 2/1 04/4 مقدار
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 شرایط مرزی 5.6
  ی عدد  یهایسازهیشب  یمورد استفاده برا  یمرز  طیپژوهش، شرا  نیدر ا

  ی کیزیبر اساس الزامات ف  یمرز  طی شرا  نیارائه شده است. ا  7در جدول  
ن و  به  یسازمدل  ی ازهایمسأله  و  که  شده  فیتعر  یاگونه انتخاب  اند 

کنند. جدول    ییدقت بازنماملخ را به   رامونیپ  ان یجر  یبتوانند رفتار واقع
شرا  كیهر    اتیجزئ  ذکورم موقعاعمال  طیاز  نوع،  شامل  و   تیشده، 

 .کندی مربوطه را مشخص م یپارامترها
 

 
 .دامنه حل -13شکل

Fig. 13. Domain boundaries. 

 . شرایط مرزی -6جدول 

Table 6. Boundary conditions. 

 مقدار شرایط ورودی 

 293 دما )کلوین( 

 101 پاسکال( کیلوفشار )

 ۵000-2۵00 دور موتور) دور بر دقیقه( 

2۵ گام زمانی )ثانیه(  × 10−6 

 باشد:  ی م 8انجام شده مطابق جدول  یمشخصات شبکه بند نیهمچن

 
 .مشخصات شبکه بندی انجام شده -7جدول 

Table 7. Meshing specifications. 

 3شبکه 2شبکه 1شبکه عنوان 

 نوع شبکه 
ساختار بدون 

 چند وجهی 

بدون ساختار 

 چند وجهی 

بدون ساختار 

 چند وجهی 

 2۵ 1۵ 10 تعداد شبکه لایه مرزی

ارتفاع لایه اول 

 )میلیمتر( 
1/0 01/0 00۵/0 

سایز شبکه حول ملخ  

 )میلیمتر( 
300 100 ۵0 

تعداد شبکه دامنه  

 سیال
1243 1243 1243 

 1۵289۵4 768024 ۵3۵012 تعداد شبکه کل 

استقلال    بررسی  منظوربه   است،  مشخص 8 طور که در جدولهمان

نتایج از شبکه محاسباتی چند پیکربندی مختلف شبکه مورد ارزیابی قرار  

  ثابت  جریان   دامنه  مرکزی  بخش   در  هاسلول گرفت. در این فرآیند، اندازه  

  در  شبکه  ابعاد  تغییرات  داد  نشان  اولیه  هایبررسی   زیرا  شد  داشته  نگه

 اصلی   تمرکز.  ندارد  جریان  کلی  رفتار  بر  معنادار  تأثیری  ملخ  از  دور  نواحی

  دقت   تا  گرفت  قرار  هاپره  با  جریان  تماس  محدوده  و  ملخ  اطراف ناحیه  بر

.  شود  حفظ  فشار  و  سرعت  شدید  هایگرادیان  شامل  نواحی  در  عددی

 نشان و شد مقایسه مختلف هایشبکه  در رانش نیروی محاسبات نتایج

  اندکی  بسیار  تغییر   تنها  رانش   نیروی  مقدار  شبکه،  تراکم  افزایش   با   که  داد

شکل .دارد به  توجه  از  1۵ با  حاصل  رانش  مقدار  اختلاف   ،

نتایج   است  پوشیچشم  قابل 3 و 2 شبکه کامل  همگرایی  بیانگر  که 

اساس،   این  بر  است.  شبکه  تراکم  از  آن  استقلال  و  عددی 

  دقت،   بین  مناسبی   توازن  تا   شد   انتخاب   نهایی  شبکه  عنوانبه   2 شبکه

که مقدار    گردد  حاصل  اطمینان  و  شود  برقرار  هزینه محاسباتی  و  پایداری

 . آمده از حل عددی معتبر و قابل اعتماد است دسترانش به 

 

 . استقلال از شبکه -15شکل 

Fig. 15. Mesh Independence Study. 

به پژوهش  این  در  عددی  ناپایاحل  انجام   (Unsteady) صورت 

لحظه  تغییرات  و  ملخ  پیرامون  جریان  گذرای  رفتار  تا  است  ای گرفته 

سازی دقیق  درستی مدل شود. برای شبیه به نیروی رانش در طول دوران  

استفاده شده است   (Sliding Mesh) لغزشی  متحرکچرخش، از شبکه  

 .کندمی   فراهم  را  ثابت  بخش  و  گردانکه امکان تبادل جریان بین ناحیه  

 آورده شده است:  9در جدول  یمرز ط ینوع شرا
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 . نوع شرایط مرزی تنظیم شده -8جدول 

Table 8- Type of boundary conditions. 

 دما سرعت  فشار  ناحیه 

 مقدار ثابت  مقدار ثابت  بدون گرادیان ورودی 

 دمای سکون بدون گرادیان فشار سکون خروجی 

 بدون گرادیان بدون گرادیان بدون گرادیان دیواره 

 بدون گرادیان عدم لغزش  بدون گرادیان ملخ 

 

 

 
 .شبکه بندی انجام شده -13شکل 

Fig. 14. Meshing performed. 

 اعتبارسنجی   7 

استفاده شده است. نمودار شکل    [29] از مرجع  یجهت اعتبار سنج
شب  شران یپ  یروین  زانیم  ریز توسط  شده  مقاد  یساز  هیمحاسبه    ریبا 

 شده اند.  سهیمقا [29]مرجع 

 
 . [29]با مرجع  یساز هیشب یاعتبارسنج  -16شکل 

Fig. 16. Validation of the simulation with the reference [29]. 

 یسازه یشب جینتا 8 

طور که  ملخ ارائه شده است. همان  شران یپ  یروی، نمودار ن17در شکل  
دور بر    ۵000تا    2۵00موتور از    یسرعت دوران   شیافزا  شود،یمشاهده م

  12۵00به    وتنین  4۵00از حدود    شرانیپ  یروین  ش یمنجر به افزا  قه،یدق
  شران یپ  یروین  نیملخ در تأم  ییوضوح تواناروند به   ن یشده است. ا  وتنین

 . دهدیرا نشان م یمورد بررس یدر بازه کار یفکا
 

 
 . شده نسبت به دور موتور دیتول شرانیپ یروین -17شکل 

Fig. 17. Generated thrust versus engine rotational speed. 

  ی ملخ در راستا   رامون ی پ   ان ی سرعت جر   ع ی شده، توز مشاهده   18 در شکل 
سبز و زرد در    ه ی نشان داده شده است. ناح   ی ساز ه ی دامنه شب   ی محور طول 

در   ال ی س  ع ی از مکش و تسر  ی ناش  ان ی سرعت جر  ش ی افزا  انگر ی ملخ ب   ی جلو 
پره  نواح اثر چرخش  ملخ،  پشت  در  است.  مقاد   ی آب   ی ها  با    ی منف   ر ی رنگ 

از افت فشار را    ی ناش   ی ها گردابه   ل ی و تشک    ان ی سرعت، وجود بازگشت جر 
سرعت در جهت محور پرواز    ی الگو   کنواخت ی   ی . گستردگ دهند ی م   ش ی نما 

  ان ی و عملکرد مؤثر ملخ در انتقال ممنتوم به جر   ان ی جر   ی دار ی پا   ی دهنده نشان 
توانسته    شده انجام   ی آن است که طراح   د ی سرعت مؤ   ع ی توز   ن ی است. ا   ی خروج 

را در محدوده دور    شرانش ی راندمان پ   ان، ی جر   ش ی با حفظ تقارن و کاهش جدا 
 سازد.   نه ی مدنظر به   ی کار 

 
 . 3قه یدور بر دق 3000توزیع سرعت اطراف ملخ در  -18شکل 

Fig. 18. Velocity distribution around the propeller at 3,000 

RPM. 
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حالت چرخش نشان داده  توزیع فشار اطراف ملخ در    19در شکل  
شده است. نواحی زرد و قرمز رنگ در جلوی ملخ بیانگر فشار مثبت بالا 

شود. هستند که در اثر تراکم جریان و مقاومت هوای ورودی ایجاد می 
ای در پشت ملخ بیانگر افت فشار و ناحیه در مقابل، نواحی آبی و فیروزه 

ها هستند. این  مکش شدید ناشی از تسریع سیال در سطح مکش پره 
گیری نیروی رانش  اختلاف فشار میان جلوی و عقب ملخ منجر به شکل 

ی دهندهشود. تقارن مناسب الگوی فشار حول محور ملخ نشاناصلی می
ها است. در پایداری جریان و توزیع متعادل بار آیرودینامیکی بر روی پره
در ایجاد ها  مجموع، تصویر بیانگر عملکرد مطلوب طراحی هندسی پره 

اختلاف فشار مؤثر و دستیابی به راندمان بالا در شرایط کاری مورد نظر 
.است

 
 . قهیدور بر دق 3000توزیع سرعت اطراف ملخ در  -19شکل 

Fig. 19. Pressure distribution around the propeller at 3,000 

RPM. 

شکل   آشکارسازی  Q (Q-Criterion) معیار  18در  برای 
دور بر دقیقه    3000ای پیرامون ملخ در سرعت دورانی  ساختارهای گردابه

ای که  )ناحیه  Q نمایش داده شده است. رنگ سبز، نواحی با مقدار مثبت
دهد که معرف تشکیل  چرخش محلی بر کرنش غلبه دارد( را نشان می 

ها با جریان آزاد است. های پایدار و چرخشی ناشی از تعامل پرهگردابه 
 های نوک پرهشده در پشت ملخ بیانگر گردابه الگوی مارپیچی مشاهده

(Tip Vortices)    صورت  باشد که به و مسیر چرخش جریان خروجی می
اند. وجود تقارن نسبی میان  منظم در امتداد محور عقب گسترش یافته

ی پایداری آیرودینامیکی طرح و های سمت راست و چپ، نشانه گردابه 
پره بر  بار  یکنواخت  هاب، شدت  توزیع  به  نزدیك  نواحی  در  است.  ها 

ای و اثرات ویسکوز ها کمتر است که حاکی از کاهش سرعت زاویه گردابه 
باشد. با افزایش شعاع، شدت چرخش و آشفتگی بیشتر شده و  غالب می

جریان   به  جنبشی  انرژی  انتشار  و  سیال  اختلاط  نرخ  افزایش  موجب 
می  توزیع هندسی خروجی  این  در   Q گردد.  ملخ  بهینه  عملکرد  بیانگر 

کنترل آشفتگی و جلوگیری از جدایش زودهنگام جریان در دور کاری  
 . متوسط است

 
 .دور بر دقیقه 3000اطراف  ملخ  در    Q اریتوزیع مع -14شکل 

Fig. 15. Q-criterion distribution around the propeller at 

3,000 RPM. 

 نتیجه گیری 9 

ا ملخ    نیدر  و    یطراح  ی کیالکتر  كیآکروبات  یمایهواپ  كیپژوهش، 
  ت یعملکرد و قابل  نیسه طرح، مدل با بهتر  یشد. پس از بررس  یسازه یشب

ملخ در   نیا ینشان داد بازده  JavaProp لی. تحلدیساخت انتخاب گرد
 .  است وتنیلونکی 1٫۵رانش آن  یرونی و ٪ 80از   شیب نهیبه   طیشرا
نشان  که    قرار گرفت  یالاتیس  كی نامید  یساز هیادامه مدل مورد شب  در

نیروی رانش    قه،یدور بر دق  ۵000تا    2۵00دور موتور از    شیداد با افزا
سرعت   عیتوز یبررس  نی. همچنرسدکیلونیوتن می   ۵/12به    7/4ملخ از  

  ، مقدار سرعت نوک ملخ به  قهیدور بر دق  3000دور موتور    رنشان  داد د
نشان داد مکش   ز یفشار ن عیحاصل از توز جی. نتادیماخ خواهد رس 48/0
انجام شده و تطب  انیجر مسئله    یکیزیف  ت یبا واقع  یمناسب  ق یدر ملخ 

  ی در نواح  انیجر  ینشان داد که آشفتگ  زین  Q  اریحاصل از مع  جینتا  دارد.
 را یز  ردیمورد توجه قرارگ  دیامر با  نیاست. ا  شتریبه نوک ملخ ب  كینزد

لذا انتخاب دور    انیجر  شی تواند منجر به جدا  یم  ی آشفتگ  نیا گردد. 
 ملخ موثر باشد.  نهیتواند در حفظ عملکرد به   یموتور مناسب م
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