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 چكیده 
 یابیبهینه و سازی شبیه عددی روش یک توسط پرنده بال هواپیمای یک برای مختلف حمله زوایای در درگ اسپلیت سامانه تحقیق این در
 مورد مطالعه، هواپیمای. کند می فراهم را عمودی محور کنترل چپ، و راست بال بین نامتقارن پسا ایجاد اسپلیت درگ با سامانه. است شده
 با است، دهیگرد لیتشک هم روی بر صفحه دو از شده نصب درگ اسپلیت کنترلی سامانه. باشد می 66 گرد عقب زاویه  شکل لامبدا هواپیما یک
 در و ها بال نوک ها، آن نصب موقعیت. نماید می ایجاد را گردشی گشتاور تولید برای لازم پسا هواپیما سمت یک در جهت خلاف شدن باز

 اختلاف از ناشی که شود می ایجاد مزاحمی غلتشی گشتاور گردش، گشتاور بر علاوه درگ اسپلیت از استفاده هنگام. باشد می فرار لبه قسمت
 تواند می ها صفحه نامتقارن کردن باز. باشد می هواپیما حمله زاویه در تغییرات امر این علت و است سامانه این پایین و بالا سطح بین پسا

 شوندگی باز زوایای برای درجه 11 تا 4 حمله زوایای در گرفتهصورت آزمایش. برساند حداقل به شرایط بعضی در و صفر به را ایجادشده غلتش
. است شده سازی گسسته محدود حجم روش با  (RANS) معادلات ی پایه بر محاسبات. است گردیده اجرا درجه 04 و 14 و 14 درگ پلیتاس

 برای حالت ترین بهینه تا شود افزوده درگ اسپلیت سطوح زاویه به میزان چه حمله زاویه مقدار به بسته دهد می نشان آمده دست به نتایج
 .آیند می دست به سامانه این شده بهینه های نمودار در نهایت که گردد داپی غلتش سازی خنثی

 ی عددیساز هیشباسپلیت درگ رادر، پهپاد، بال پرنده، بهینه یابی،  های کلیدی:واژه
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ABSTRACT  
In this research, the split drag system at different AOAs for a flying wing aircraft is simulated and optimized by a 
numerical method. The split drag system provides vertical axis control by creating asymmetrical drag between the 
right and left wings. The aircraft under study is a lambda shape aircraft with a sweep-back angle of 56 degrees. The 
split drag control system is made up of two surfaces on top of each other, by opening in the opposite direction on 
one side of the aircraft, it creates the drag necessary to produce the yawing moment. Their installation position is at 
the tip of the wings and on the trailing edge. When using the split drag, in addition to the yawing moment, a 
disturbing rolling moment is created, which is caused by the drag difference between the upper and lower surface of 
this system, and the reason for this is the change in the AOA of the aircraft. Asymmetric opening of the surfaces 
can reduce the induced roll to zero and in some cases to a minimum. The tests are carried out in AOAs of 0 to 12 
degrees for drag split opening angles of 10, 20, and 30ᵒ. The calculations based on RANS equations, are discretized 
with the finite volume method. The obtained results show how much to add to the angle of split drag surfaces 
depending on the AOA, in order to find the most optimal mode to neutralize the roll, and finally, the optimized 
diagrams of this system are obtained. 
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 فهرست علائم و اختصارات

Cn
 ضریب گشتاور گردشی 

Cl ضریب گشتاور غلتشی 

CD ضریب پسا 

CL ضریب برآ 

 علائم یونانی 

δ  اسپلیت درگبازشوندگی زاویه 

 مقدمه -1

بال و بدنه هواپیماهای بال پرنده مدرن با پیکربندی امروزه 

شوند که از مزایای بسیاری  طراحی می (BWB) 1یکپارچه

همچون بهبود نسبت ضریب برآ به پسا برخوردار هستند که 

شود. همچنین به  می این خود باعث افزایش برد هواپیما نیز

علت عدم وجود دم عمودی، سطح مقطع راداری کاهش 

توان به کاهش  یابد. از نقاط ضعف این مدل طراحی می می

پایداری حول محور عمودی و کاهش مانور پذیری آن اشاره 

بخش بیرونی بال به دلیل  ها یکربندیپدر این نوع  .]1[ کرد

باشد. در  ری میبودن وتر دارای بارگذاری بیشت تر کوچک

است، ضریب  شده انجام  ]1[ تحقیقی که توسط مک پارلین

و شروع جدایش  یافته  یشافزابرآی محلی در این ناحیه 

با گسترش آن  یتنها درشود.  جریان از این منطقه آغاز می

به نواحی بال بیرونی، باعث ایجاد مشکلاتی در کنترل 

برای درک  .رددگ و اختلال بر روی سطوح کنترل می هواپیما

بهتر عملکرد سطوح کنترلی نیاز به بررسی رفتار جریان بر 

 یکپارچهبال بدنه  یکربندیدر پباشد.  روی سطح بال می

لبه حمله مشابه با  یها و گردابه ینامیکیآئرود یها یژگیو

، 1در غلتش یرخطیغ. رفتار باشد یمشکل دلتا  های بال

 یناو تشکیل  ییجا جابه واسطه بهنیز  0و گردش 0چرخش

 ینها در ا رفتار گردابه ].0[ دهد یها رخ م گردابه

 ازجمله ؛ کهباشد یعوامل م یها حساس به برخ یکربندیپ

 هلب ی، شعاع و انحنا6بال گرد عقب یهبه زاو توان یم ها آن

عدد  در نهایتو  6یحمله و سرش جانب یهحمله بال، زاو

 
1 Blended Wing Body 
2 roll 
3 pitch 
4 yaw 
5 Swept Back 
6.Side slip 

و  یتجرب صورت به یاریمطالعات بس ؛ کهدانست ینولدزر

ها در  گردابه ازجمله یاندرک بهتر رفتار جر یبرا یعدد

. افزایش شعاع لبه ]0[ شده است  انجام گرد عقب یها بال

بالا باعث تغییر در خط  گرد عقببا  یها بالحمله در 

اندازد  می یرتأخجدایش شده و روند تشکیل گردابه را به 

های افکتور، آمریکا برنامه کنترل 1990در اوایل سال . ]6[

7 نوآورانه
(ICE)  کرد که هدف آن توسعه و  اندازی راهرا

برای هواپیماهای بدون دم بود. های کنترلی  سامانه بررسی

این برنامه به دو مرحله تقسیم شد. در فاز اول یک مطالعه 

های کنترلی انجام شد که تحلیلی و مفهومی بر روی افکتور

، فلپ لبه 9الوون ،8پهای معمولی مانند فلافکتور ازجمله

های مبتکرانه مانند اسپلیت درگ   و برخی افکتور 14حمله

اسپویلر اسلات  ،11آل مووینگ وینگ تیپ، 11رادر

 ترین مناسبدر آن بررسی گردیدند. در فاز دوم  10ها دفلکتور

ها را وارد تونل باد کردند تا نتایج عملکردها را سامانه

 ]7[ و همکاران وچرتل .]6[کرده و انتشار دهند  آوری جمع

در نوک  را 10های وینگ تیپ دیوایسزچندین مدل از سامانه

بال نوعی هواپیمای بال پرنده ایجاد کردند که با استفاده از 

پرداختند. سامانه  ها آنبه آزمایش  CFDهای عددی  روش

، هر دو اثر 16نوک بال و سامانه اسپویلر در 16تاشو

در پژوهشی  .جاد کردندرا بر روی غلتش ای ای ملاحظه قابل

استفاده از است،  شده انجام  ]8[ و همکارش فالکرکه توسط 

به کنترل پرواز وسایل نقلیه  یابی دستبرای  17ها دمنده

 ؛ کهباشد هوایی بدون دم با حداقل سطح مقطع راداری می

گردد. در  در آن سطوح کنترلی مفصل دار هواپیما حذف می

عمود به سطح دمیده این روش کنترلی جریان به شکل 

تواند قدرت کنترلی معادل یک سامانه فلپی  شود که می می

های  یو و همکاران با استفاده از بال .ساده را داشته باشد

تلسکوپی نامتقارن میزان گشتاور گردش و غلتش را اندازه 

 
7 Innovative Control Effectors 
8 Flap 
9 Elevon 
10 Leading Edge Flaps 
11 Split Drag Rudder 
12 All Moving Wing Tip 
13 Spoiler slot deflector 
14 Wing Tip Drag Devices 
15 Fold 
16 Spoiler 
17 blowing 



 0                                       و همکاران   افشین مدنی : بال پرنده یمایدل هواپم کیحمله مختلف در  یایدرگ رادر در زوا تیسامانه اسپل یابینهیبه

گرفتند که در این روش میزان غلتش نسبت به گردش 

این طرح  یریاثرپذبوده و باعث گردیده است که  تر بزرگ

چندین پژوهش در  .برای ایجاد گشتاور گردش محدود شود

های کنترلی بر پایه ایجاد پسا نامتقارن وجود مورد روش

سعی شده است اثرات ثانویه را کاهش  ها آندارد که در 

اهمیت این  دهنده نشاندهند و به حداقل برسانند که 

جهت  1دو-یب افکن بمبدر هواپیمای . ]9[ باشد موضوع می

 شده   استفاده از سامانه اسپلیت درگ  هواپیما 1کنترل سمتی

  واقع است. در این سامانه سطح کنترلی بر روی لبه فرار بال

تشکیل گردیده و  هم  یرواست که از دو صفحه بر  شده

خلاف جهت هم به  صورت بهبرای ایجاد پسا در یک بال 

جاد پسا در یک بال شود و با ای سمت بالا و پایین منحرف می

آل  همچنین سامانه .]14[ کند گشتاور گردشی را تولید می

نیز شبیه به اسپلیت درگ  (AMT) 0مووینگ وینگ تیپ

باشد و  ها می بال 0رادر عمل کرده که محل نصب آن در نوک

با ایجاد پسای نامتقارن گشتاور گردشی لازم را ایجاد 

لیت استفاده در قاب توان به نماید. از مزایای آن می می

سیستم مکانیکی ساده اشاره  های نازک و بهره بردن از بال

 یتر بزرگتوان از صفحات  کرد. در طراحی این سامانه می

 و همکاران . هوبر]11[ نسبت به اسپلیت درگ استفاده کرد

6های تجربی را بر روی یک اسپلیت الوونآزمایش ]11[
 

آزمایش نشان داده شد واقع در نوک بال انجام دادند. در این 

شده غلتش با گردش متأثر از محل  6که اثر ثانویه همگام

در هنگام  .اسپلیت الوون نسبت به طول بال است یریقرارگ

گشتاور  استفاده از اسپلیت درگ علاوه بر گشتاور گردش،

)پروفیل  پساشود که ناشی از اختلاف  غلتشی ایجاد می

درگ است. این  ( بین سطح بالا و پایین اسپلیت7درگ

باشد. با افزایش زاویه  گرفته از زاویه حمله می نشئتاختلاف 

حمله، پروفیل درگ سطح پایینی بیشتر و سطح بالایی 

 8گردد. این مسئله مشابه با پایین آمدن یک ایلرون می تر کم

 
1 B-2 spirit 
2 Directional 
3 All Moving Wing Tip 
4 Tip 
5 Split Elevon 
6 Couple 
7 Profile drag 
8 Aileron 

رسد. از همین رو باعث تولید گشتاور  در بال به نظر می

 .]10[ گردد ل میبا گردش در لحظه او زمان همغلتش 

معمولی در زوایای  9های اسپلیت درگ برخلاف سکان

کوچک از راندمان کمتری برخوردارند و بازشوندگی 

 صورت به یها بر ایجاد گشتاور گردش آن یرتأثهمچنین 

تجربی  طور به ]10[ ژانگ و همکاران. باشد می یرخطیغ

اثرات انحراف اسپلیت درگ را بر روی یک هواپیمای بال 

های متفاوت  نده در اعداد ماخ مختلف و انحراف اسپلیتپر

داد که انحراف اسپلیت  نشان می ها آنبررسی کردند. نتایج 

گشتاور گردش ایجاد کرده و در  یتوجه قابلدرگ مقدار 

و گشتاور  14مقابل مقدار کمی تغییر در برآ، نیروی جانبی

-اسپلیت درگ عموماً کند. همراه با غلتش ایجاد می چرخش

بازوی گشتاور در نوک  ترین یطولاندستیابی به  منظور بهها 

ای که در تحقیقات مسئله .]16[ شوند ها نصب میبال

گشتاور  سازی یخنثگذشته به آن پرداخته نشده است، 

و تولید توسط سامانه اسپلیت درگ  یجادشدهاغلتش 

 گشتاور گردشی خالص است.

 یینپلا   عتسلر ، به دلیلل  وبرخاست نشستدر فاز  عموماً

حمله در این فاز بیشتر است. بله   زاویله پرواز، احتمال افزایش 

همین دلیل در صورت استفاده از اسپلیت درگ برای کنترل 

گردش در هواپیملا مقلداری گشلتاور اضلافی غللتش تولیلد       

در این تحقیق سعی شده است با نوآوری در سامانه  .شود می

برسلانیم. ملدل    را به حداقل یدشدهتولیزان غلتش م یادشده

شلکل   11پهپاد بال پرنلده، لامبلدا   ،در این مقاله موردمطالعه

دینامیلک سلیالات    یلهوسل  بله عددی و  صورت بهباشد که  می

11 محاسللباتی
(CFD) اسللت. رژیللم  قرارگرفتلله یموردبررسلل

باشلد.   ملی  9/6×146 پروازی، مادون صوت و با عدد رینوللدز 

ملا در سله   شده در نوک بال این هواپیطرحی اسپلیت درگ 

و با توجه به زوایای حملله   بازشدهدرجه  04-14-14حالت 

را  یجادشلده اهای درجه برای هرکدام میزان گشتاور 11تا  4

گشلتاور  ، ها آندر نهایت باز کردن نامتقارن که  گرفتهاندازه 

 داده است.کاهش مزاحم را  یغلتش

 
9 Rudder 
10 Side Force 
11 Lambda 
12 Computational Fluid Dynamic 
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 معرفی هندسه پهپاد -2

، یلک پهپلاد   1سویینگ بانامهواپیمای موجود در این تحقیق 

 66449-ناکلا و سلطح مقطلع    m1بال پرنلده بلا طلول بلال     

طراحلی گردیلده    یا درجه 66 گرد عقبباشد که با زاویه  می

نیز  یا درجه 0منفی  1است. در طراحی بال آن، زاویه پیچش

بلرای کلاهش سلطح مقطلع     ملدل  . در این شده است  اعمال

ازی نسبت بله  های موراداری از زوایای کمتر و همچنین لبه

 1 جللدول از. شللده اسللت  اسللتفادههللم در سللطح هواپیمللا 

هواپیما را ملاحظله کلرد،    بوط به توان سایر مشخصات مرمی

همچنین برای کسب اطلاعات بیشتر در مورد این پهپلاد بله   

 مراجعه شود. ]17و  16[ مراجع

 

 و اسپلیت درگ پهپاد یهندس مشخصات(. 1) جدول

 مشخصه علامت مقدار

1  (m) b طول بال 

4/0070 (m²) S مساحت بال 

4/0070 (m) C طول وتر متوسط 

0- Λ زاویه پیچش بال 

4/4009 (m) MRP
0 

محل گشتاور از دماغه 

 یماهواپ

104 mm LS طول دهانه هر اسپلیت درگ 

04 mm C طول وتر اسپلیت درگ 

± º04  δ 
اسپلیت بازشوندگی زاویه 

 درگ

 

طلابق بلا مراجلع موجلود و     ابعاد هندسه اسپلیت درگ م

 آملده اسلت    به دسلت  بعد یب صورت بهمشابه  های یکربندیپ

 تصللاویر پهپللاد و سللامانه اسللپلیت درگ  (1کلله در شللکل 

 باشند. می مشاهده قابل شده یطراح

 از اسللپلیت درگ در  یدوبعللدتصللویر بللرش خللورده   

ای رسلم گردیلده   درجله  4و  04 بازشلوندگی با زاویله   2شکل 

 
1 Swing 
2 Twist 
3 

Moment Reference Point 

رح بال سمت راست بسلته و سلمت چلپ را    است. در این ط

 (0)سایر زوایا نیز در شکل  یبعد سه صورت بهتغییر داده که 

. این سلامانه را بلر روی هلر دو بلال ملدل      اند شده دادهقرار 

ایجاد کرده تا شرایط به بهتلرین شلکل ممکلن     موردمطالعه

 .گردد سازی یهشب

 

 

 تصویر سه نما از پهپاد سویینگ (.1)شکل 

 

 

 رش خورده از اسپلیت درگ در فاصلهتصویر ب(. 2کل )ش 
LS/2 
 

و  mm  1ایللن سللامانه از شللیارهایی بلله قطللردر ایجللاد 

عللت اسلتفاده از    .شده است  استفادههایی با همین اندازه  پخ

باشلد.   شلدن بله شلرایط واقعلی ملی      تلر  یلک نزداین طلرح،  

همچنین اشکالات در حین ایجاد شلبکه را نیلز بله حلداقل     

ند. به دلیل وجود زاویه پیچش در بال، ایلن زاویله در   رسا می

هللای بللالا و پللایینی لحللا  گردیللده اسللت،  طللول اسللپلیت

هلا، صلفحات   که در صورت بسلته بلودن اسلپلیت    یا گونه به

ای ، سله زاویله  3گیرد. در شلکل   بال قرار می سطح هم کاملاً

 یربله تصلو   ،شلده  پرداختله   هلا  آن یلابی  که در ادامه به بهینه

 مده است.درآ
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 دلتای  متقارن یایواتصاویر اسپلیت باز شده با ز (.3)شکل 

 معادلات حاکم و روش حل -3

عددی با استفاده از معادلات پیوستگی، ملومنتم   سازی یهشب
سلازی بلا   ر صورت گرفته است کله پلا از گسسلته   و اسکال

انللد. انجللام محاسللبات ، حللل گردیللده1روش حجللم محللدود
1مستقل صورت به

0مان بوده و شرط عدم لغلزش از ز 
نیلز بلر    

 آشلفتگی ملدل   اسلت.  شلده   اعملال روی کل سطح هواپیما 
0اس اس تللی-امگلا -ای کللا، ملدل دو معادللله شللده انتخلا  

 

باشد که بلا توجله بله وجلود جلدایش و گرادیلان فشلار         می
 سئله از دقت مناسبی برخوردار است.معکوس در حل این م

طابق سطح دریا و با فری مدر ورودی دامنه حل شرایط اتمس
. شلده اسلت    گرفتله ( در نظلر  116/4 = )ماخ m/s04سرعت 

 9/6×146برابر بلا   یدشدهقبا توجه به موارد  نیزعدد رینولدز 
عددی  های یشآزمایزان شدت آشفتگی مطابق با . مباشد یم

 
1 Finite volume 
2 Steady 
3 No slip 
4 K-ω-SST 

  اعملال درصلد در ورودی   1برابلر بلا   ] 18[موجود در مرجع 
لیل علدم تقلارن بلین دو    به د سازی یهشباست. در این  شده

های حلول  گشتاور یریگ اندازهسمت بال هواپیما و همچنین 
اسلت.   قرارگرفتله محور عمودی، کل هواپیما در دامنه حلل  

6سازی نیز از طرح مرتبه دومبرای گسسته
برای ترم فشلار و   

همچنین برای معادلات مومنتوم، تلفلات و انلرژی جنبشلی    
اسلتفاده گردیلده    6تطرح مرتبله دوم بلال دسل    آشفتگی از

 است.

 یبند شبکهحل و  دامنه -0

کله در   شده اسلت   یطراح مکعب صورت بهابعاد دامنه حل  

داخل آن از حجمی بیضوی شکلی حول هواپیما، بله جهلت   

هلای شلبکه در اطلراف و    کردن و افزایش تعداد الملان  تریزر

مشخصات کلی  0. در شکل شده است  استفادهپشت هواپیما 

 باشد. می اهدهمش قابلآن 

 

 
 دامنه حل و شرایط مرزی (.0) شکل

 

در ورودی دامنه حل به جهت فرض تراکم ناپلذیر بلودن   

. شده است  استفاده 7جریان از شرط مرزی سرعت در ورودی

یای حمله مثبلت، سلطح مقابلل و زیلرین     اوبه سبب ایجاد ز

دامنه حل را شرط مرزی ورودی و سطح انتهایی و بلالایی را  

ی فشار خروجلی قلرار داده تلا تلداخلی در عبلور      شرط مرز

همچنلین وجلود شلرط     ایجلاد نگلردد.  جریان از دامنه حل 

 
5 Second Order 
6 Second Order Upwind 
7 velocity inlet 
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نیز به تخلیه جریان در محیطی با فشار  1مرزی فشار خرجی

ز سلطح دامنله حلل ا    دو طلرف در  .کند یماستاتیکی کمک 

 یجلا  بله . در اینجلا  شده استشرط مرزی تقارنی بهره برده 

ی لغزشی از شرط تقارنی بلرای کلاهش   استفاده از شرط مرز

بلرای تولیلد شلبکه از    . شلده اسلت    اسلتفاده بار محاسلبانی  

1مشینگ -انسیا افزار نرم
هلای  . الملان شلده اسلت    استفاده 

0سازمان از نوع بی یجادشدها
 یچنلدوجه هستند که به شکل  

شدن بله سلطح ملدل،     تر یکنزد. با اند شده  انتخا و هرمی 

کلاهش   5شلکل  در  ؛ کهگردند می تر راکممتتر و ها ریزالمان

در اطلراف ملدل و داخلل حجلم      هلا  سللول محسوس اندازه 

هلا و  از طرفی دیگلر در گوشله   بیضوی شکل مشخص است.

ها نیز از ضریب ریز شوندگی برای توزیع شلبکه بلر روی   لبه

(. بله دلیلل   7و  6شلکل  ) شده است  استفادهسطح هواپیما 

روی سطوح اسپلیت درگ،  بر ینامیکیآئرودوجود حساسیت 

هلا، از   نسبت به سلایر قسلمت   ها آنبر روی  قرارگرفتهشبکه 

، نملا از  6تعداد المان بیشتری برخوردار است کله در شلکل   

 باشد. آن گواه این موضوع میقسمت نوک بال بالای 
       

 
 شبکه داخل و اطراف حجم بیضوی شکل (.5شکل )

 
سامانه اسپلیت درگ و نمایی نزدیک از سطح  .(6)شکل 

 شبکه آن

 
1 Pressure outlet 
2 Ansys Meshing 
3 Unstructured 

 

شبکه بر روی صفحه برش خورده مرکزی و (. 7) شکل

 سطح مدل
 

تصویر برش طولی و عرضی شبکه در نزدیکی  1در شکل 

 مرزی یهلاشبکه  9است. همچنین در شکل  یترؤ قابلمدل 

سامانه اسپلیت  بازشدهاطراف مقطع بال به همراه دو سطح 

 .شده است  دادهدرگ نمایش 
 

 

 نمای برش خورده از شبکه اطراف پهپاد (.1شکل )

 

 نمای شبکه اطراف سامانه اسپلیت درگ (.9شکل )

 
شللده بللر روی مللدل، از  قرارگرفتلله مللرزی یللهلاشللبکه 
اسلت. ارتفلاع اوللین لایله      شده یلتشکلایه  14ساختاری با 

0پللاس -محاسبه گردیلده اسلت کله علدد وای     یا گونه به
در  

 
4 Y-plus 
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قلرار گیلرد. بلا     11ر درجله، معلادل علدد    زاویه حملله صلف  
انجلام  بر روی سایر مراجع و مطالعلات   گرفته انجاممطالعات 

پلاس بیشتر از -استفاده از عدد وای ]18[مرجع  نند، ماشده 
تللی صللورت -اس-کللا اومگللا اس آشللفتگینیللز در مللدل  1
هلای   تعلداد سللول   توجله  قابل. این امر کاهش است یرفتهپذ

 یسللاز ملدل ارد. از هملین سلو بلرای    را بله هملراه د   شلبکه 
در  خودکلار  بهبوددهنده، از مرزی یهلاهای جریان در  ویژگی

 شلود  استفاده می 1نزدیک دیوارها
توزیلع   12. در شلکل  ]19[

درجه بلر   4و زاویه حمله  m/s04پلاس در سرعت -عدد وای
 .شده است  دادهروی سطح هواپیما نشان 

 

 
 روی سطح هواپیما پلاس بر-توزیع عدد وای(. 12)شکل 

 

مرحله  6ها طی در استقلال از شبکه، تعداد سلول

درجه  14در زاویه حمله  ها آنکه نتایج  داده شدافزایش 

آورده  11نسبت به ضریب پسا با یکدیگر مقایسه و در شکل 

 .است شده

 
 شبکه از استقلال نمودار (.11)شکل 

 
1 Automatic Near-wall Treatment 

که، بین های نمودار استقلال از شب یگذار شمارهمطابق با 

ترین تعداد سلول، از کم  ینهبهبرای پیدا کردن  6 و 1نقاط 

به زیاد تعداد شبکه را در دو مرحله افزایش داده تا محل 

ین حجم شبکه برای این پژوهش به دست آید. تر مناسب

ضریب پسا در مرحله چهارم از اختلاف جزئی نسبت به 

، تعداد باشد. با توجه این مسئله مراحل بعدی برخوردار می

حجم و دقت مناسب این پژوهش  از نظرسلول  6864444

 تشخیص داده شد.

 اعتبارسنجی -5

 یبند شبکهاز این نوع  آمده دست بهبرای سنجش دقت نتایج 

، با ضلرایب  آمده دست به، ضرایب شده گرفتهو هندسه به کار 

مقایسه شلدند. در   ]17[برآ و پسای تجربی موجود در مرجع 

زاویله حملله رسلم     برحسلب ضلریب پسلا   نمودار  12شکل 

شود نتایج حاصل از  که ملاحظه می طور همان .گردیده است

دارد.  منتشرشلده این پژوهش تطابق خوبی با ضرایب تجربی 

درصد است که  6/0میزان خطا در بیشترین حالت در حدود 

 است. گرفته قراردر محدوده قابل قبولی 

 

ه حمله برای مقایسه نمودار ضریب پسا به زاوی(. 12) شکل

 m/s04 در سرعت ]17[ و نتایج تجربی مرجعحل عددی 

همچنین در مقایسه ضریب برآ، میزان خطا کمی بیشتر 

که  آمده است  به دستدرصد  9/0از ضریب پسا و معادل 

باشد. در  شده مییریگ اندازهبیشترین خطا در بین نقاط 

-روشزاویه حمله در  برحسبمقدار ضرایب برآ  13شکل 

. مشاهده شده است  دادههای عددی و تجربی نمایش 
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ناچیزی  صورت بهشود با افزایش زاویه حمله این اختلاف  می

تواند  . یکی از دلایل این اختلاف میاست یدهگردبیشتر 

جزئیات هندسه هواپیما  یصددرصدناشی از عدم تطابق 

در این پژوهش با مدل اصلی موجود در  شده سازی یهشب

توان به  ها را مید باشد. بیشترین اختلاف در مدلتونل با

برآمدگی هندسی موجود بر مرکز این هواپیما مرتبط 

 دانست.

 

 سهیمقا یبرا حمله هیزاو بهبرآ  بیضر نمودار (.13شکل )

 m/s04  در سرعت ]17[ ی مرجعتجرب جینتا و یعدد حل

 و نتایج بحث -6

ضرایب بلرآ و  باز کردن دو سطح اسپلیت درگ، تغییراتی در 

نمایلد. ایلن تغییلرات     در یک سمت از هواپیما ایجاد می پسا

 1، عرضی1حول محورهای طولی ییگشتاورهانیز باعث ایجاد 

 منفلی  یهلا  جهتلامت ع 10در شکل  د.نگرد می 0و عمودی

انللد.  در هواپیمللا مشللخص گردیللده MRP گشللتاورها حللول

گ در این پژوهش به رنل  شده  یبررسهمچنین اسپلیت درگ 

 آبی در تصویر نمایان است.

کله بله    عمده اثر اسپلیت درگ بر روی ضریب پسا است

ها، با ایجاد اختلاف پسلا  بال از یکیدر زمان همدلیل استفاده 

نمایلد.   گشتاوری در جهلت گلردش تولیلد ملی     ،بین دو بال

که در این فاز  باشد ( می0پسای تولیدی از نوع )پروفیل درگ

 
1 Longitudinal 
2 Lateral 
3 vertical 
4 profile drag 

شللود. پللارامتر اول زاویلله  مللی تللأثرمپللروازی از دو پللارامتر 

دو سطح اسپلیت درگ و پارامتر دوم زاویه حمله بازشوندگی 

باشد. در پارامتر اول بدون ایجاد تغییلر در زاویله    پروازی می

حمله و با باز شدن صلفحات سلامانه، سلطح مقابلل جریلان      

 .است یافته  یشافزابیشتر شده و پسا 

 

 

های  ها حول محور رگشتاو منفی جهت گردش(. 10) شکل

 گانه سه

 

در زاویه حمله صلفر درجله میلزان     15در نمودار شکل 

افزایش گشتاور گردش بدون دخالت در زاویه حمله مشلهود  

افزایش زاویه دلتا اسپلیت سبب افزایش میزان ضریب  .است

 .شده است یرخطیغ صورت بهگردشی گشتاور 

 

 

طح زاویه س برحسبتغییرات ضریب گردش  (.15)شکل 

 اسپلیت درگ در زاویه حمله صفر درجه

 



 9                                       و همکاران   افشین مدنی : بال پرنده یمایدل هواپم کیحمله مختلف در  یایدرگ رادر در زوا تیسامانه اسپل یابینهیبه

دهلد   از طرفی اثرات آن بر روی گشتاور غلتش نیز نشان می
 یافتله   یشافلزا که با افزایش زاویه حمله، ضریب غلتش نیلز  

گردد این اسلت   که در اینجا مطرح می یتأمل قابل. نکته است
متقارن بلودن سلطح مقطلع بلال و هندسله       باوجودکه چرا 

غللتش   در زاویه حمله صلفر درجله نیلز ایلن     اسپلیت درگ،
مزاحم به وجود آمده است. علت وجود این گشتاور در زاویله  
حمله صفر درجه، وجود پلیچش منفلی سله درجله در بلال      
هواپیما است که باعث گردیده صفحه بلالایی اسلپلیت درگ   
در مقابل جریان سطح بیشلتری نسلبت بله پلایینی داشلته      

شتاور غللتش در زاویله حملله    تغییرات گ 16باشد. در شکل 

شلدن سلامانه در ایلن     بلازتر دهلد کله    صفر درجه نشان می
موقعیللت نیللز گشللتاور غلللتش را در جهللت منفللی )غلللتش 

 .داده است( افزایش گرد پادساعت

همچنین در همین راسلتا میلزان پسلا اسلپلیت درگ و     

دهلد، اسلتفاده از    نشان ملی  17تغییرات آن در نمودار شکل 

افزایلد. رونلد    میزان بر پسا کلی هواپیملا ملی   این سامانه چه
بللوده و بللا افللزایش زاویلله  یرخطللیغتغییللرات ضللریب پسللا 
ر نیلز بیشلتر شلده اسلت کله د      پسلا اسپلیت نلرخ افلزایش   

 (16 و 15) هلای  شکلهای غلتش و گردش نیز مطابق  نمودار
 مشهود است.

که در دو پلاراگراف قبلل بله آن اشلاره شلد،       طور همان

شود تا سطح مقطع مقابل بله   یه حمله سبب میتغییر در زاو

کله در زوایلای    یطلور  بله ها متفاوت شود، جریان در اسپلیت

ی در تلر  کلم حمله بالاتر صفحه رویی اسپلیت درگ از سطح 

شود و همچنین در زوایای بالا در  مقابل جریان برخوردار می

بلر روی بلال، اسلپلیت بلالایی وارد      جریلان شرایط جدایش 

ه روی بال شلده و آن را تحلت اثلر خلود قلرار      جریان آشفت

تر  اما در سطح پایینی این سامانه، جریانی یکنواخت؛ دهد می

و سطحی بیشتر با جریان آزاد هوا وجلود دارد. ایلن مسلئله    

سبب شده است فشار در زیر بال در راستای سطح اسلپلیت  

یافته و گشتاور غلتشی را نیلز تولیلد کنلد. در     یش افزادرگ 

روی سه زاویه بازشلوندگی   بر  حملهتغییرات زاویه  11شکل 

گلردد بلا    کله ملاحظله ملی    شلده اسلت    مشخصها اسپلیت

افزایش زاویه حمله ضریب غلتش در هر سه حالت اسلپلیت  

از زوایای اسپلیت  هرکداماست  ذکر قابل. بوده استافزایشی 

، غلتش صفر را به همراه خصوص بهدرگ در یک زاویه حمله 

ها بلا خلط صلفر    محل برخورد نمودار 11دارند که در شکل 

 گردد. محور عمودی مشخص می

 
تغییرات ضریب غلتش نسبت به باز شدن دو (. 16شکل )

 سطح اسپلیت درگ در زاویه حمله صفر درجه

 

 
 در درگ تیاسپل پسای سامانه بیضر راتییتغ (.17)شکل 

 درجه صفر حملهاویه های مختلف در ز حالت

 

 
تغییرات ضریب غلتش نسبت به زاویه حمله  (.11)شکل 

 متقارن اسپلیت درگ برای سه حالت
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سلطح   یریاثرپذدر ادامه همچنین، افزایش زاویه حمله 

شدن ایلن سلامانه در    تر یفضعبالایی را کاهش داده و باعث 

نشلان   19تولید گشتاور گردش گردیده است. نمودار شلکل  

که با افزایش زاویه حملله ضلریب گشلتاور گلردش      دهد می

 .بوده استسه موقعیت اسپلیت درگ کاهشی برای هر 

 

تغییرات زاویه  برحسبتغییرات گشتاور گردش  (.19)شکل 

 حالت از اسپلیت درگ 0حمله برای 

 

جدایش بسیار  واسطه بهدرجه  0تا  -0ر زوایای حمله د
سطوح اسپلیت کم جریان، تغییرات برای هر سه موقعیت 

دارند. همچنین  باهمدرگ نامحسوس است و رفتاری مشابه 
 0اختلاف در ضریب گردش، بین دو زاویه منفی و مثبت 

درجه برای هر سه زاویه اسپلیت درگ، ناشی از وجود 
 پیچش در راستای بال است.

با افزایش زاویه حمله و تشکیل گردابه رأس بال، امتلداد  
پلیت درگ عبور کرده و علاوه بلر  آن از روی سطح بالایی اس
سلطح بلالایی اسلپلیت     ملرور  بهجدایش جریان بر روی بال، 
و خاصلیت خلودش را از    شده غرقدرگ در جریان مغشوش 

 .شلود دهد که در ادامه به توضیح آن پرداخته ملی  دست می

های خطلوط جریلان در سله    تصاویری از کانتور 22در شکل 

ح اسللپلیت درگ ی شللده از طللول سللطگللذار شللمارهمقطللع 
نمونله زاویله متوسلط     عنلوان  بله باشد. در اینجلا   موجود می

اسلت. مشلاهده    شلده  دادهدرجه نملایش   14اسپلیت درگ، 
 از گردابله رأس بللال، مربللوط بلله   ریتللأثشللود بیشللترین  ملی 

 گردابله اولیله    22اسلت. در تصلویر شلکل     11زاویه حملله  

 ا حلروف و گردابله ثانویله بل    P-V (primary vortex)حروف با 
 ) S-V (secondary vortex گردابه اولیله در  اند شده  مشخص .

که باعلث ایجلاد    آمده استاثر افزایش زاویه حمله به وجود 

شود. ایلن پدیلده کلاهش     ها میجریان عرضی در امتداد بال
فشار بر روی سطح بال را نیز به همراه دارد. همچنلین ایلن   

بب تشلکیل گردابله   ی را جدا کرده و سمرز هیلافشار منفی، 
کلاهش سلطح    عللاوه  بهثانویه گردیده است. تمام این عوامل 

 داده رخمقطع مقابل جریان که در اثر افلزایش زاویله حملله    
ی سللطوح کنتللرل ریاثرپللذاسللت، موجللب کللاهش یللافتن  

 سامانه اسپلیت درگ شود. مخصوصاً

 

 
AOA 0 

 
AOA 4 

 
AOA 8 

 
AOA 12 

 جریان نسبت به زاویه حمله کانتور خطوط (.22)شکل 

 درجه 14برای اسپلیت 
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 یابی بهینه -7

کنترلللی بللا آن  یهللا سللامانههللایی کلله در  یکللی از چللالش

باشللد کلله در  مواجلله هسللتیم، تولیللد گشللتاور خللالص مللی 

)اسلپلیت درگ( ایلن نیلاز مطلرح      خصلوص  بله این سلامانه  

گردد. بله هملین جهلت بلرای تولیلد گشلتاور گردشلی         می

صللفحه کنترلللی، بلله  کللردن نامتقللارن دوخللالص، بللا بللاز 

. بلله ایللن منظللور بللرای انجللام شللده اسللتآن یللابی  بهینلله

کلاهش اخلتلاف فشلار سلطح بلالا و پلایین اسلپلیت درگ،        

را متناسللب بللا زاویلله حمللله     هللا آنبازشللوندگی زاویلله 

بللا ایللن کللار نیللروی  کلله دادهنامتقللارن تغییللر  صللورت بلله

یلله حمللله و  در اثللر تغییللر زاو  دشللدهیتولبللرآی اضللافی  

بللر روی سللطوح اسللپلیت درگ   جادشللدهیاهللای  گردابلله

سلطوح بلرای   بازشلوندگی  یابلد. میلزان و جهلت     کاهش می

بله نملودار    بلا توجله  باشلد.   غلتش متفاوت ملی  یساز یخنث

( گللرد پادسللاعتبللرای مقللادیر منفللی )غلللتش   11شللکل 

اضللافی را در سللطح پللایین و همچنللین بللرای  بازشللوندگی 

( در سللطح بللالای  گللرد اعتسللمثبللت )غلللتش   مقللادیر

اسللپلیت درگ اعمللال کللرد. بللا ایللن روش علللاوه بللر برابللر  

کلللردن میلللزان ضلللریب فشلللار در دو سلللطح اسلللپلیت و 

خللالص را  یکلاهش غللتش اضلافی، مقلدار گشلتاور گردشل      

 ازهللا  افللزایش زاویلله حمللله و گردابلله  واسللطه بللهنیللز کلله 

یلابی   بهینله کنلد. از هملین سلو     بود جبران ملی  رفته  دست

( درجلله، در سلله حالللت   11، 14، 8، 0، 4ی زوایللای )بللرا

δ (14 ،14 ،04 )هللای  دلتللا سللطوح اسللپلیتبازشللوندگی 

 درجه بررسی شدند.

در این آزمایش متناسب با میزان زاویه حمله و همچنین 

-محاسبات، سطوح اسپلیت درگ در گام دفعلات کاهش تعداد 

( درجله بله ترتیلب بلرای زاویله حملله کلم،        9، 6، 0های )

اسپلیت  دلتانامتقارن برای هر زاویه  صورت بهوسط و زیاد مت

که در هر  شده استعمل  یا گونه به. در این روش اند شده باز

و زاویه حمله یکی از سلطوح اسلپلیت ثابلت و دیگلری      دلتا

نامتقارن تلا جلایی   بازشوندگی  صورت ینبد. خواهد شد بازتر

ای هلر  ضلریب غللتش بلر    ینمودارهلا کند که  ادامه پیدا می

برخورد داشته باشد و از آن عبور  Cl زاویه حمله، با خط صفر

تلقلی   بهینله زاویله   عنلوان  بله محل برخورد  ینجاانماید. در 

رونلد   یرخطلی غگردد. در زوایای حمل بالا به دلیل رفتار  می

بیشلتر در   یریگ اندازهتغییرات ضریب غلتش، از تعداد نقاط 

 (29و  25، 23)شلکل  نمودارهلای   شلود.  ها استفاده می گام

شوندگی نامتقارن در یک سلمت  میزان اضافه باز دهنده نشان

غلللتش در  سللازی یخنثللاز سللطح اسللپلیت درگ را بللرای 

دهنلد. مقلدار    درجه نشلان ملی   04و  14و  14 یهااسپلیت

صفر محور دلتا نشان از باز بودن متقارن دو سلطح اسلپلیت   

(، Clعملودی ) ها با خط صفر محور محل تقاطع نمودار دارد.

بلرای بله صلفر رسلاندن      یلاز موردنمقدار زاویه  کننده یینتع

 آمده دست بهها زوایای باشد. در این نمودار گشتاور غلتش می

بایست به زاویه اولیه یک سمت از اسپلیت اضافه کلرد.   را می

صورت گرفته درجه  14برای اسپلیت یابی  بهینه 21در شکل 

درجه سطح بلالایی   4حمله  است. در این مرحله برای زاویه

  اعملال اسلپلیت   ینیپائثابت مانده و تغییرات زوایا در سطح 

بازشلوندگی  است اما برای سایر زوایای حمله تغییلرات   شده

. میزان تغییلرات  است یدهگرداسپلیت انجام در سطح بالایی 

خطی بوده اما در  صورت به یباًتقردرجه  14تا  4برای زوایای 

 واسلطه  بله ه دلیل تغییلر در رفتلار جریلان    درجه ب 11زاویه 

وجود جدایش زیلاد بلر روی سلطح بلال و همچنلین ایجلاد       

را از خلود   یرخطیغاز رأس بال، این رفتار  شده شروعگردابه 

حملله صلفر   شود کله در زاویله    ملاحظه می .داده استبروز 

 غلتش را جبران کرده است. درجه با باز شدن اسپلیت بالایی

 یلانگر بدرجه در نملودار نیلز    4اویه حمله ز یریقرارگشیب 

 باشد. این مسئله می

 

 

نمودار ضریب گشتاور غلتش نسبت به زاویه (. 21)شکل 

یای حمله مختلف برای وااسپلیت درگ در زبازشوندگی 

 درجه 14اسپلیت 
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هللای  نمللایی از خطللوط جریللان و گردابلله    22در شللکل 

بخلش  . شلده اسلت  درجله آورده   11در زاویله   گرفتله  شکل

کنلد   انتهایی گردابه از قسمت بیرونی اسپلیت درگ عبور می

که در این تصویر میزان پوشلیده شلدن سلطوح اسلپلیت و     

های اولیه و ثانویه نیز مشلخص اسلت.    از گردابه ها آنفاصله 

فاصله عمودی بلا توجله    از نظرها  همچنین مرکز این گردابه

کملی را   ها از سطح آن فاصلله اسپلیتبازشوندگی به میزان 

 باشد. دارا می

 

 

 شده لیتشکاز خطوط جریان گردابه  نمای بالا(. 22)شکل 

 بال رأساز 

 

کله از برخلورد    نقاط بهینه غلتش صفر ینیب شیپبعد از 

( با خط محور افقی غلتش 26و  20، 21های ) خطوط نمودار

زاویله   برحسلب  ها ی دلتای اسپلیت، زوایاداده است  رخصفر 

اسلپلیت  موقعیلت  برای هلر  کلی نمودار  یک صورت بهحمله 

 (29و  25، 23)هللای رسللم شللده اسللت کلله در شللکل    

برای  نیچ خط. در این نمودارها از یک باشد می مشاهده قابل

سللطح بللالا و پللایین بازشللوندگی جداسللازی جهللت مقللدار 

خلود کملک    خصلوص  بله اسپلیت بلر اسلاس زاویله حملله     

نملودار  از  نیچل  خلط  یریل قرارگمحلل  که  است شده گرفته

 ه. زاویل است دهیگرددر محل غلتش صفر محاسبه  11شکل 

قرینله   صلورت  بهباشد که اسپلیت  ای میغلتش صفر، منطقه

باز است اما با توجه بله زاویله حملله و موقعیلت قرارگیلری      

ها در این زاویه نسبت به جریان، غلتش اضافی ایجاد اسپلیت

  خصلوص  بله . ایلن اتفلاق فقلط در یلک حاللت      نکرده اسلت 

دهد. در نملودار  از اسپلیت رخ میبازشوندگی برای هر زاویه 

موجود  14بهینه برای اسپلیت  یریقرارگموقعیت  23شکل 

. آملده اسلت    بله دسلت   21که با توجله بله شلکل     باشد می

درجه با  11تا  14شود که تغییرات برای زوایای  مشاهده می

 شده نهیهبنرخ زیاد اتفاق افتاده است که در سایر نمودارهای 

 .داده استموقعیت مختلف اسپلیت نیز رخ برای هر سه 
 

 

 شده نهیبه 14نمودار نهایی زاویه اسپلیت (. 23)شکل 

 غلتش صفر ینیب شیپنسبت به زوایای حمله مختلف برای 

 

( 26 و 20، 21هلای ) در نمودارهای ضریب غلتش شکل

خطوط با شیب مثبت نشلانگر بلازتر شلدن اسلپلیت سلطح      

درجله در بلال،    0است. وجود زاویله پلیچش منفلی    پایینی 

. است یدهگردتقارن در سطح مقابل جریان سبب ایجاد عدم 

بلوده،   اثرگلذار هرچند در سایر زوایای حمله نیز این مسلئله  

اما به دلیلل اخلتلاف فلاحش فشلار دو سلطح بلالا و پلایین        

اسپلیت، در آن زوایا اثر خود را بر مقدار گشتاور اعمال کرده 

 نداشته است. ها آنبازشوندگی ثری در تغییر جهت و ا

 14به  14زمانی که زاویه بین دو سطح اسپلیت درگ از 

 11سازی غلتش در زاویه حمله  یخنثبرسد، نیاز است برای 

بیشتر از قبلل ادامله پیلدا کنلد )مطلابق      بازشوندگی درجه، 

زیرا که محل قرارگیری امتداد گردابه رأس بلال  ؛ (20شکل 

ثابت بوده ولی نفوذ لبله سلطح اسلپلیت درگ در آن     یباًتقر

است. از همین رو برای جبران اختلاف فشلار در   شده بیشتر

بایست با زاویله بیشلتری آن را بلاز کلرد.      دو طرف سطح می

شود در این زاویه حمله، نمودار تغییرات ضلریب   مشاهده می

محور عمودی برخورد داشته  4غلتش طی دو مرحله با خط 

کله نشلانگر    کرده استیباً ثابتی را حفظ تقرغلتش  و ضریب

اثر شدن تغییرات زاویه اسپلیت از ایلن محلدوده بله بعلد      یب
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سلطوح اسلپلیت    یلری قرارگموقعیت  25باشد. در شکل  می

 آورده شده است. 14درگ در حالت بهینه برای اسپلیت 

 

 هیزاو به نسبت غلتش گشتاور بیضر نمودار (.20)شکل 

 یبرا مختلف حمله یایاوز در درگ تیپلاسبازشوندگی 

 درجه 14 تیاسپل

 

 شده نهیبه 14نمودار نهایی زاویه اسپلیت (. 25)شکل 

 غلتش صفر ینیب شیپنسبت به زوایای حمله مختلف برای 

 

درجله، در   11شود در زاویه حمله  در ادامه مشاهده می

، توانایی به صفر رساندن ضریب غللتش را  04حالت اسپلیت 

ه باشد. در این شرایط علاوه بر پوشیده شدن کل طول نداشت

ای، سطح اسپلیت بالایی از زیر اسپلیت توسط جریان گردابه

شده و توانایی کلاهش ایلن اخلتلاف     یها گردا وارد جریان 

همپوشلانی   27در شلکل   ؛ کله داده اسلت   از دسلت فشار را 

نیلز   26سطح بلالایی مشلخص هسلتند. شلکل      ها باگردابه

بازشلوندگی  رایب غلتش این تغییرات را بر اسلاس  نمودار ض

نامتقلارن دو سللطح اسللپلیت درگ مطلابق قبللل در زوایللای   

درجه  0و  4دهد. در زوایای حمله  حمله مختلف را نشان می

از  (جهلت منفلی  در )اسپلیت، برای کاهش گشلتاور غللتش   

که اما در  است قرارگرفتهو صفحه بالایی ثابت  بازشدهپایین 

 کند. ی حمله برعکا این موضوع صدق میسایر زوایا
 

 

 هیزاو به نسبت غلتش گشتاور بیضر نمودار (.26)شکل 

 یبرا مختلف حمله یایاوز در درگ تیاسپلبازشوندگی 

 درجه 04 تیاسپل

 

حالللت  تللرین ینللهبهدرجلله  11زاویلله حمللله   بللرای

بله زاویله    درجله  06زاویه  برای اسپلیت بالایی آمده دست به

 66اضافه شده که در واقع زاویله کلل برابلر     درجه 04اولیه 

. در صورت بلاز کلردن بیشلتر از ایلن مقلدار،      شود یمدرجه 

نامحسوسلی افلزایش خواهلد     صورت به مجدداًضریب غلتش 

کانتور و خطلوط جریلان ایلن موقعیلت      27یافت. در شکل 

رسم طول اسپلیت ( از 22)شکل  A-Aبرش مقطع  صورت به

 .است یدهگرد
 

 

کانتور فشار به همراه خطوط جریان در زاویه  (.27)شکل 

 درجه 04و پایین  66اسپلیت بالایی  -درجه 11حمله 
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درجه متفلاوت از سلایر حلالات     14تغییرات در زاویه حمله  

اسلت کله    یافتله  کاهش یرخطیغ صورت بههای قبل  اسپلیت

نشان از این دارد که طول بیشتری از سلطح اسلپلیت درگ   

شلود   . نتیجه گرفته ملی شده استدرگیر دابه رأس بال با گر

س بال، تغییرات در زاویه حمله، أکه در زمان وجود گردابه ر

 جللا جابللهمحلل طللولی انتهللای گردابلله را بللر روی اسللپلیت  

. شلده اسلت    دادهاین اختلاف نمایش  21کند. در شکل  می

ها این اثر خودش را در اینجا با بازتر شدن زاویه بین اسپلیت

 .داده استدرجه به بعد نیز بروز  14از زاویه 

یلری سلطح اسلپلیت    قرارگزوایلای بهینله    29در شکل 

شلده   یم ترسل برای زوایلای حملله مختللف     04درگ حالت 

 .است

نمونلله تصللاویر کللانتور فشللار قبللل و بعللد از   عنللوان بلله

رسلم   04درجه برای اسپلیت  8یابی برای زاویه حمله  بهینه

 گردد. مشاهده می A-A مقطع 32شده است که در شکل 
 

 

 
 گرفته استگردابه بخشی از سطح اسپلیت را دربر )الف( 

 
 گردابه تمام سطح اسپلیت را دربر گرفته است)ب( 

کانتورهای سرعت به همراه خطوط جریان (. 21)شکل 

 04اسپلیت درگ حالت 

 

 

نسبت به  شده نهیبه 04نمودار نهایی زاویه اسپلیت  (.29)شکل 

 غلتش صفر ینیب شیپمختلف برای  زوایای حمله

 

 
درجه در بالا و  04-قرینهزاویه اسپلیت -یابی الف( قبل از بهینه

 پایین

 
درجه و  04پایین -زوایای نامتقارن اسپلیت-یابی بعد از بهینه  (

 درجه 06بالا 
کانتور فشار به همراه خطوط جریان در زاویه حمله  (.32شکل )

بعد از   (یابی  بهینهقبل از  الف( 04درجه موقعیت اسپلیت  8

 بهینه یابی

برابر با صلفر   یباًتقرگشتاور غلتش  ،شدهیابی  بهینهدر تصویر 

گردد فشار زیر و روی سطوح اسپلیت  باشد و ملاحظه می می

 .استبرابر گردیده  یباًتقریابی  درگ نسبت به قبل از بهینه



 16                                       و همکاران   افشین مدنی : بال پرنده یمایدل هواپم کیحمله مختلف در  یایدرگ رادر در زوا تیسامانه اسپل یابینهیبه

صفحات یکی از زاویه شد با تغییر  ملاحظهکه  طور مانه
سطح دیگر، گشتاور غلتشی  داشتن نگهاسپلیت درگ و ثابت 

از خلط   δبه  Clو با عبور خطوط نمودار  یافته کاهش یتولید
اسلپلیت تخملین    یریقرارگصفر محور ضریب غلتش، زاویه 

 شلده  بینلی  یشپل زده شد. بر این اساس میلزان دقلت زاویله    
ه دلیلل  . از طرفی بآزمایش خواهد بودوابسته به تعداد نقاط 

 خصلوص  بهخطی بودن تغییرات ضریب غلتش در اکثر زوایا 
زاویله اسلپلیت بلا دقلت      بینلی  یشپاین  تر کمزوایای حمله 

خوبی انجام گردیده است. به همین دلیل بلرای نشلان دادن   

 29و  25و  23های  زوایایی که در نمودار ،ژه حاضرودقت پر
مسلتقل   تصلور  بله مطرح گردیدند را  ینهزوایای به عنوان به

در ایلن   مانلده  یبلاق میزان غلتش  تاگذاشته مجزا  اجراتحت 

 ای یلله منمودار  صورت به 31در شکل  که آیدنقاط به دست 

از چلپ   هلر سله اسلپلیت بله ترتیلب      باشد. می مشاهده قابل
درجله   04و  14و  14بازشوندگی با زوایای  به راستتصویر 

پوشلش   برای هر زاویه حمله رسم شده است. میزان درصلد 
نشلان   هرکلدام بلر روی   قرمزرنلگ های سبز نسبت بله   میله
 مانده یباقاست. رنگ سبز مربوط به گشتاور غلتش  شده داده

گشلتاور   قرمزرنلگ و  (نامتقلارن )باز شلدن  یابی  بهینهبعد از 
 یلراز غ بله  باشد. ها می اسپلیت ()باز شدن متقارنغلتش اولیه 
قبل نیلز بله آن   در که  04درجه در اسپلیت  11زاویه حمله 
 سامانهسطح بالایی  یریاثرپذ ازکارافتادنبه دلیل اشاره شد، 
 نیز زوایاسایر  ،نبوده است گشتاور کامل سازی یخنثقادر به 

. از درصد کملی گشلتاور ملزاحم غللتش برخلوردار هسلتند      
اضافه کلردن   توان با نیز می قدارماین برای کاهش  همچنین
به اما  یش، خطا را کاهش داددر آزما یریگ اندازهنقاط  تعداد

 .شده استدلیل بار محاسباتی بالا به همین میزان اکتفا 

 
به ازای  شده یخنثنمودار میزان گشتاور غلتش  (.31)شکل 

 هر زاویه حمله در سه حالت اسپلیت درگ

 گیری یجهنت -1

که از سامانه اسپلیت درگ بهره  یا پرندههای بال در هواپیما

ای در لحظه اولیه استفاده از آن بله  خواستهبرند؛ غلتش نا می

عددی صلورت گرفتله در ایلن    یابی  بهینهآید که با  وجود می

پژوهش، نشان داده شد این گشتاور در اکثلر زوایلای حملله    

 باشد. قابل جبران می

از این تحقیق به شلرح زیلر    شده حاصلسایر نتایج کلی 

 باشد: می

 

بسلزایی بلر    از رأس بال اثلر  یدشدهتولهای گردابه -

کله بلا    دارند بالروی کارکرد سطوح کنترلی نوک 

 گردد. می تر یقوافزایش زاویه حمله پرواز، این اثر 

با افزایش زاویه حمله گشتاور گردشلی تولیلدی از    -

اسپلیت درگ کاهش و گشلتاور غلتشلی، افلزایش    

 باشد. می

میللزان زاویلله پللیچش بللال در جهللت و مقللدار     -

ن اسپلیت برای بهینله  سطح بالا و پاییبازشوندگی 

 .شده است  واقع مؤثریابی، 

هلا هلر چله    زاویه حمله و میزان باز بودن اسپلیت -

کنللد  مللی محللدودتررا یللابی  بهینللهبیشللتر باشللد، 

درجله بلرای    11کله در زاویله حملله     یا گونله  به

مقدار غلتش به صفر نرسیده است. در  04اسپلیت 

این غلتش با  سازی یخنث آن از بعداین محدوده و 

 نخواهد بود. یرپذ امکانروند 

افللزایش زاویلله اسللپلیت درگ گشللتاور گللردش و  -

 افزایش خواهد داد. یرخطیغ صورت بهغلتش را 

شلدن سلطح    غییرات زاویه حمله میلزان درگیلر  ت -

در جهلت طلولی    بلال  رأسرا با گردابه  هااسپلیت

 کند. می جا جابه
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