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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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در زوایاي حمله مختلف در یک  ی سامانه اسپلیت درگ رادرابی نهیبه
 مدل هواپیماي بال پرنده

 3هیکلا یمیاالله کر روح *2انیمحمد حسن جوارشک 1یمدن نیافش

 ، مشهد، ایرانمشهد یدانشگاه فردوس یدانشکده مهندس کیمکان یگروه مهندس

 )01/06/1401، انتشار: 18/04/1401، پذیرش: 20/03/1401، بازنگري: 03/12/1400(دریافت:  

 چکیده 
 یابیبهینه و سازي شبیه عددي روش یک توسط پرنده لبا هواپیماي یک براي مختلف حمله زوایاي در درگ اسپلیت سامانه تحقیق این در

 مورد مطالعه، هواپیماي. کند می فراهم را عمودي محور کنترل چپ، و راست بال بین نامتقارن پسا ایجاد اسپلیت درگ با سامانه. است شده
 با است، دهیگرد لیتشک هم روي بر صفحه دو از شده نصب درگ اسپلیت کنترلی سامانه. باشد می 56 گرد عقب زاویه  شکل لامبدا هواپیما یک
 در و ها بال نوك ها، آن نصب موقعیت. نماید می ایجاد را گردشی گشتاور تولید براي لازم پسا هواپیما سمت یک در جهت خلاف شدن باز

 اختلاف از ناشی که شود می جادای 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 زوایاي براي رجهد 12 تا 0 حمله زوایاي در گرفتهصورت آزمایش. برساند حداقل به شرایط بعضی در و صفر به را ایجادشده غلتش
. است شده سازي گسسته محدود حجم روش با  (RANS) معادلات ي پایه بر محاسبات. است گردیده اجرا درجه 30 و 20 و 10 درگ اسپلیت

 براي حالت نتری 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 هاي نمودار در نهایت که گردد پیدا غلتش سازي خنثی
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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 هواپیماهاي بال پرنده مدرن با پیکربندي امروزه 
شوند که از مزایاي بسیاري  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 عمودي، سطح مقطع راداري کاهش 
توان به کاهش  یابد. از نقاط ضعف این مدل طراحی می می

پایداري حول محور عمودي و کاهش مانور پذیري آن اشاره 
بخش بیرونی بال به دلیل  ها یکربنديپدر این نوع  .]1[ کرد

باشد. در  ري میبودن وتر داراي بارگذاري بیشت تر کوچک
است، ضریب  شده انجام  ]2[ تحقیقی که توسط مک پارلین

و شروع جدایش  یافته  یشافزابرآي محلی در این ناحیه 
با گسترش آن  یتنها درشود.  جریان از این منطقه آغاز می

به نواحی بال بیرونی، باعث ایجاد مشکلاتی در کنترل 
براي درك  .رددگ و اختلال بر روي سطوح کنترل می هواپیما

بهتر عملکرد سطوح کنترلی نیاز به بررسی رفتار جریان بر 
 یکپارچهبال بدنه  یکربنديدر پباشد.  روي سطح بال می

لبه حمله مشابه با  يها و گردابه ینامیکیآئرود يها یژگیو
، 2در غلتش یرخطیغ. رفتار باشد یمشکل دلتا  هاي بال

 یناو تشکیل  ییجا جابه واسطه بهنیز  4و گردش 3چرخش
 ینها در ا رفتار گردابه ].3[ دهد یها رخ م گردابه

 ازجمله ؛ کهباشد یعوامل م یها حساس به برخ یکربنديپ
 هلب ي، شعاع و انحنا5بال 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 یاريمطالعات بس ؛ کهدانست ینولدزر
ها در  گردابه ازجمله یاندرك بهتر رفتار جر يبرا يعدد
. افزایش شعاع لبه ]4[ شده است  انجام گرد عقب يها بال

بالا باعث تغییر در خط  گرد عقببا  يها بالحمله در 
اندازد  می یرتأخجدایش شده و روند تشکیل گردابه را به 

هاي افکتور، آمریکا برنامه کنترل 1993در اوایل سال . ]5[
کرد که هدف آن توسعه و  اندازي راهرا  (ICE)7 نوآورانه
براي هواپیماهاي بدون دم بود. هاي کنترلی  سامانه بررسی

این برنامه به دو مرحله تقسیم شد. در فاز اول یک مطالعه 
هاي کنترلی انجام شد که تحلیلی و مفهومی بر روي افکتور

، فلپ لبه 9الوون ،8پهاي معمولی مانند فلافکتور ازجمله
هاي مبتکرانه مانند اسپلیت درگ   و برخی افکتور 10حمله
اسپویلر اسلات  ،12آل مووینگ وینگ تیپ، 11رادر

 ترین مناسبدر آن بررسی گردیدند. در فاز دوم  13ها دفلکتور
ها را وارد تونل باد کردند تا نتایج عملکردها را سامانه
 ]7[ و همکاران وچرتل .]6[کرده و انتشار دهند  آوري جمع

در نوك  را 14هاي وینگ تیپ دیوایسزچندین مدل از سامانه
بال نوعی هواپیماي بال پرنده ایجاد کردند که با استفاده از 

پرداختند. سامانه  ها آنبه آزمایش  CFDهاي عددي  روش
، هر دو اثر 16نوك بال و سامانه اسپویلر در 15تاشو
در پژوهشی  .جاد کردندرا بر روي غلتش ای اي ملاحظه قابل

استفاده از است،  شده انجام  ]8[ و همکارش فالکرکه توسط 
به کنترل پرواز وسایل نقلیه  یابی دستبراي  17ها دمنده

 ؛ کهباشد هوایی بدون دم با حداقل سطح مقطع راداري 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

هاي  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 
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گرفتند که در این روش میزان غلتش نسبت به گردش 
این طرح  یرياثرپذبوده و باعث گردیده است که  تر بزرگ

چندین پژوهش در  .براي ایجاد گشتاور گردش محدود شود
هاي 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 هواپیماي . ]9[ باشد موضوع می
 شده   استفاده از سامانه اسپلیت درگ  هواپیما 2کنترل سمتی

  واقع است. در این سامانه سطح کنترلی بر روي لبه فرار بال
تشکیل گردیده و  هم  يرواست که از دو صفحه بر  شده

خلاف جهت هم به  صورت بهبراي ایجاد پسا در یک بال 
جاد پسا در یک بال شود و با ای سمت بالا و پایین منحرف می
آل  همچنین سامانه .]10[ کند گشتاور گردشی را تولید می

نیز شبیه به اسپلیت درگ  (AMT) 3مووینگ وینگ تیپ
باشد و  ها می بال 4رادر عمل کرده که محل نصب آن در نوك

با ایجاد پساي نامتقارن گشتاور گردشی لازم را ایجاد 
لیت استفاده در قاب توان به نماید. از مزایاي آن می می
سیستم مکانیکی ساده اشاره  هاي نازك و بهره بردن از بال

 يتر بزرگتوان از صفحات  کرد. در طراحی این سامانه می
 و همکاران . هوبر]11[ نسبت به اسپلیت درگ استفاده کرد

 5هاي تجربی را بر روي یک اسپلیت الوونآزمایش ]12[
آزمایش نشان داده شد واقع در نوك 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 یريقرارگ

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

معمولی در زوایاي  9هاي اسپلیت درگ برخلاف سکان
کوچک از راندمان کمتري برخوردارند و بازشوندگی 

 صورت به یها بر ایجاد گشتاور گردش آن یرتأثهمچنین 
تجربی  طور به ]14[ ژانگ و همکاران. باشد می یرخطیغ

اثرات انحراف اسپلیت درگ را بر روي یک هواپیماي بال 
هاي 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  10مقابل مقدار کمی تغییر در برآ، نیروي جانبی
-اسپلیت درگ عموماً کند. همراه با غلتش ایجاد می چرخش

بازوي گشتاور در نوك  ترین یطولاندستیابی به  منظور بهها 
اي که در تحقیقات مسئله .]15[ شوند ها نصب میبال

گشتاور  سازي یخنثگذشته به آن پرداخته نشده است، 
و تولید توسط سامانه اسپلیت درگ  یجادشدهاغلتش 

 گشتاور گردشی خالص است.

 یینپـا   عتسـر ، به دلیـل  وبرخاست نشستدر فاز  عموماً
حمله در این فاز بیشتر است. بـه   زاویـه پرواز، احتمال افزایش 

همین دلیل در صورت استفاده از اسپلیت درگ براي کنترل 
گردش در هواپیمـا مقـداري گشـتاور اضـافی غلـتش تولیـد       

در این تحقیق سعی شده است با نوآوري در سامانه  .شود می
برسـانیم. مـدل    را به حداقل یدشدهتولیزان غلتش م یادشده

شـکل   11پهپاد بال پرنـده، لامبـدا   ،در این مقاله موردمطالعه
دینامیـک سـیالات    یلهوس ـ بـه عددي و  صورت بهباشد که  می

اســت. رژیــم  قرارگرفتــه یموردبررســ (CFD)12 محاســباتی
باشـد.   مـی  9/6×105 پروازي، مادون صوت و با عدد رینولـدز 

مـا در سـه   شده در نوك بال این هواپیطرحی اسپلیت درگ 
و با توجه به زوایاي حملـه   بازشدهدرجه  30-20-10حالت 

را  یجادشـده اهاي درجه براي هرکدام میزان گشتاور 12تا  0
گشـتاور  ، 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

، یک پهپـاد  1سویینگ بانامهواپیماي موجود در این تحقیق 
 66009-ناکـا و سـطح مقطـع    m1بال پرنـده بـا طـول بـال     

طراحـی گردیـده    يا درجه 56 گرد عقبباشد که با زاویه  می
 يا درجـه  3منفـی   2است. در طراحی بال آن، زاویه پـیچش 

براي کاهش سطح مقطـع  مدل . در این شده است  اعمالنیز 
ازي نسبت بـه  هاي موراداري از زوایاي کمتر و همچنین لبه

 1 جــدول از. شــده اســت  اســتفادههــم در ســطح هواپیمــا 
هواپیما را ملاحظـه کـرد،    بوط به توان سایر مشخصات مرمی

همچنین براي کسب اطلاعات بیشتر در مورد این پهپـاد بـه   
 مراجعه شود. ]17و  16[ مراجع
 

 و اسپلیت درگ پهپاد یهندس مشخصات). 1( جدول

 مشخصه علامت مقدار

1  (m) b طول بال 

0/3373 (m²) S مساحت بال 

0/3373 (m) C طول وتر متوسط 

3- Λ زاویه پیچش بال 

0/0439 (m) MRP3 
محل گشتاور از دماغه 

 یماهواپ
140 mm LS طول دهانه هر اسپلیت درگ 

40 mm C طول وتر اسپلیت درگ 

± º30  δ 
اسپلیت بازشوندگی زاویه 

 درگ
 

طـابق بـا مراجـع موجـود و     ابعاد هندسه اسپلیت درگ م
 آمـده اسـت    به دسـت  بعد یب صورت بهمشابه  هاي یکربنديپ

ــکل  ــه در ش ــپلیت درگ  )1ک ــامانه اس ــاد و س ــاویر پهپ  تص
 باشند. می مشاهده قابل شده یطراح

ــورده    ــرش خ ــویر ب ــدتص ــپلیت درگ در  يدوبع  از اس
اي رسـم گردیـده   درجـه  0و  30 بازشـوندگی با زاویـه   2شکل 

 
1 Swing 
2 Twist 
3 Moment Reference Point 

رح بال سمت راست بسـته و سـمت چـپ را    است. در این ط
 )3(سایر زوایا نیز در شکل  يبعد سه صورت بهتغییر داده که 

. این سـامانه را بـر روي هـر دو بـال مـدل      اند شده دادهقرار 
ایجاد کرده تا شرایط به بهتـرین شـکل ممکـن     موردمطالعه

 .گردد سازي یهشب
 

 

 تصویر سه نما از پهپاد سویینگ ).1(شکل 
 

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

LS/2 
 

و  mm  2ایــن ســامانه از شــیارهایی بــه قطــردر ایجــاد 
علـت اسـتفاده از    .شده است  استفادههایی با همین اندازه  پخ

باشـد.   شـدن بـه شـرایط واقعـی مـی      تـر  یـک نزداین طـرح،  
همچنین اشکالات در حین ایجاد شـبکه را نیـز بـه حـداقل     

ند. به دلیل وجود زاویه پیچش در بال، ایـن زاویـه در   رسا می
هــاي بــالا و پــایینی لحــاظ گردیــده اســت،  طــول اســپلیت

هـا، صـفحات   که در صورت بسـته بـودن اسـپلیت    يا گونه به
اي ، سـه زاویـه  3گیرد. در شـکل   بال قرار می سطح هم کاملاً

 یربـه تصـو   ،شـده  پرداختـه   هـا  آن یـابی  که در ادامه به بهینه
 مده است.درآ
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 دلتاي  متقارن یايواتصاویر اسپلیت باز شده با ز ).3(شکل 

 معادلات حاکم و روش حل -3

عددي با استفاده از معادلات پیوستگی، مـومنتم   سازي یهشب
سـازي بـا   ر صورت گرفته است کـه پـس از گسسـته   و اسکال

انــد. انجــام محاســبات ، حــل گردیــده1روش حجــم محــدود
نیـز بـر    3مان بوده و شرط عدم لغزشاز ز 2مستقل صورت به

 آشـفتگی مـدل   اسـت.  شـده   اعمـال روي کل سطح هواپیما 
 4اس اس تـی -امگـا -اي کـا ، مـدل دو معادلـه  شـده  انتخـاب 

باشد که بـا توجـه بـه وجـود جـدایش و گرادیـان فشـار         می
 سئله از دقت مناسبی برخوردار است.معکوس در حل این م

طابق سطح دریا و با فري مدر ورودي دامنه حل شرایط اتمس
. شـده اسـت    گرفتـه ) در نظـر  125/0 = (ماخ m/s30سرعت 

 9/6×105برابر بـا   یدشدهقبا توجه به موارد  نیزعدد رینولدز 
عددي  هاي یشآزمایزان شدت آشفتگی مطابق با . مباشد یم

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

  اعمـال درصـد در ورودي   1برابـر بـا   ] 18[موجود در مرجع 
لیل عـدم تقـارن بـین دو    به د سازي یهشباست. در این  شده

هاي حـول  گشتاور یريگ اندازهسمت بال هواپیما و همچنین 
اسـت.   قرارگرفتـه محور عمودي، کل هواپیما در دامنه حـل  

براي ترم فشـار و   5سازي نیز از طرح مرتبه دومبراي گسسته
همچنین براي معادلات مومنتوم، تلفـات و انـرژي جنبشـی    

اسـتفاده گردیـده    6تطرح مرتبـه دوم بـال دس ـ   آشفتگی از
 است.

 يبند شبکهحل و  دامنه -4

کـه در   شده اسـت   یطراح مکعب صورت بهابعاد دامنه حل  
داخل آن از حجمی بیضوي شکلی حول هواپیما، بـه جهـت   

هـاي شـبکه در اطـراف و    کردن و افزایش تعداد المـان  تریزر
مشخصات کلی  4. در شکل شده است  استفادهپشت هواپیما 

 باشد. می اهدهمش قابلآن 
 

 
 دامنه حل و شرایط مرزي ).4( شکل

 
در ورودي دامنه حل به جهت فرض تراکم ناپـذیر بـودن   

. شده است  استفاده 7جریان از شرط مرزي سرعت در ورودي
یاي حمله مثبـت، سـطح مقابـل و زیـرین     اوبه سبب ایجاد ز

دامنه حل را شرط مرزي ورودي و سطح انتهایی و بـالایی را  
ي فشار خروجـی قـرار داده تـا تـداخلی در عبـور      شرط مرز

همچنـین وجـود شـرط     ایجـاد نگـردد.  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  1مرزي فشار خرجی
ز سـطح دامنـه حـل ا    دو طـرف در  .کند یماستاتیکی کمک 

 يجـا  بـه . در اینجـا  شده استشرط مرزي تقارنی بهره برده 
ي لغزشی از شرط تقارنی بـراي کـاهش   استفاده از شرط مرز

بـراي تولیـد شـبکه از    . شـده اسـت    اسـتفاده بار محاسـبانی  
هـاي  . المـان شده اسـت   استفاده 2مشینگ -انسیس افزار نرم

 یچنـدوجه هستند که به شکل  3سازمان از نوع بی یجادشدها
شدن بـه سـطح مـدل،     تر یکنزد. با اند شده  انتخابو هرمی 

کـاهش   5شـکل  در  ؛ کهگردند می تر راکممتتر و ها ریزالمان
در اطـراف مـدل و داخـل حجـم      هـا  سـلول محسوس اندازه 

هـا و  از طرفی دیگـر در گوشـه   بیضوي شکل مشخص است.
ها نیز از ضریب ریز شوندگی براي توزیع شـبکه بـر روي   لبه

). بـه دلیـل   7و  6شـکل  ( شده است  استفادهسطح هواپیما 
روي سطوح اسپلیت درگ،  بر ینامیکیآئرودوجود حساسیت 

هـا، از   نسبت به سـایر قسـمت   ها آنبر روي  قرارگرفتهشبکه 
، نمـا از  6تعداد المان بیشتري برخوردار است کـه در شـکل   

 باشد. آن گواه این موضوع میقسمت نوك بال بالاي 
       

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

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

 شبکه آن
 

1 Pressure outlet 
2 Ansys Meshing 
3 Unstructured 

 
شبکه بر روي صفحه برش خورده مرکزي و ). 7( شکل

 سطح مدل
 

تصویر برش طولی و عرضی شبکه در نزدیکی  8در شکل 
 مرزي یهلاشبکه  9است. همچنین در شکل  یترؤ قابلمدل 

سامانه اسپلیت  بازشدهاطراف مقطع بال به همراه دو سطح 
 .شده است  دادهدرگ نمایش 

 

 
 نماي برش خورده از شبکه اطراف پهپاد ).8شکل (

 
 نماي شبکه اطراف سامانه اسپلیت درگ ).9شکل (

 
شــده بــر روي مــدل، از  قرارگرفتــه مــرزي یــهلاشــبکه 
اسـت. ارتفـاع اولـین لایـه      شده یلتشکلایه  10ساختاري با 

در  4پـلاس -محاسبه گردیده اسـت کـه عـدد واي    يا گونه به
 

4 Y-plus 
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قـرار گیـرد. بـا     22ر درجـه، معـادل عـدد    زاویه حملـه صـف  
انجـام  بر روي سایر مراجع و مطالعـات   گرفته انجاممطالعات 

پلاس بیشتر از -استفاده از عدد واي ]18[مرجع  نند، ماشده 
تــی صــورت -اس-کــا اومگــا اس آشــفتگینیــز در مــدل  1
هـاي   تعـداد سـلول   توجـه  قابل. این امر کاهش است یرفتهپذ

 يســاز مـدل ارد. از همـین سـو بـراي    را بـه همـراه د   شـبکه 
در  خودکـار  بهبوددهنده، از مرزي یهلاهاي جریان در  ویژگی

توزیـع   10. در شـکل  ]19[ شـود  استفاده می 1نزدیک دیوارها
درجه بـر   0و زاویه حمله  m/s30پلاس در سرعت -عدد واي

 .شده است  دادهروي سطح هواپیما نشان 
 

 
 روي سطح هواپیما پلاس بر-توزیع عدد واي). 10(شکل 

 
مرحله  6ها طی در استقلال از شبکه، تعداد سلول

درجه  10در 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 هاي نمودار استقلال از شب يگذار شمارهمطابق با 
ترین تعداد سلول، از کم  ینهبهبراي پیدا کردن  5 و 2نقاط 

به زیاد تعداد شبکه را در دو مرحله افزایش داده تا محل 
ین حجم شبکه براي این پژوهش به دست آید. تر مناسب

ضریب پسا در مرحله چهارم از اختلاف جزئی نسبت به 
، تعداد باشد. با توجه این مسئله مراحل بعدي برخوردار می

حجم و دقت مناسب این پژوهش  از نظرسلول  5850000
 تشخیص داده شد.

 اعتبارسنجی -5

 يبند شبکهاز این نوع  آمده دست بهبراي سنجش دقت نتایج 
، با ضـرایب  آمده دست به، ضرایب شده گرفتهو هندسه به کار 

مقایسه شـدند. در   ]17[برآ و پساي تجربی موجود در مرجع 
زاویـه حملـه رسـم     برحسـب ضـریب پسـا   نمودار  12شکل 

شود نتایج حاصل از  که ملاحظه می طور همان .گردیده است
دارد.  منتشرشـده این پژوهش تطابق خوبی با ضرایب تجربی 

درصد است که  6/4میزان خطا در بیشترین حالت در حدود 
 است. گرفته قراردر محدوده قابل قبولی 

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

 m/s30 در سرعت ]17[ و نتایج تجربی مرجعحل عددي 

همچنین در مقایسه ضریب برآ، میزان خطا کمی بیشتر 
که  آمده است  به دستدرصد  9/4از ضریب پسا و معادل 

باشد. در  شده مییريگ اندازهبیشترین خطا در بین نقاط 
-روشزاویه حمله در  برحسبمقدار ضرایب برآ  13شکل 

. مشاهده شده است  دادههاي عددي و تجربی نمایش 
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ناچیزي  صورت بهشود با افزایش زاویه حمله این اختلاف  می
تواند  . یکی از دلایل این اختلاف میاست یدهگردبیشتر 

جزئیات هندسه هواپیما  يصددرصدناشی از عدم تطابق 
در این پژوهش با مدل اصلی موجود در  شده سازي یهشب

توان به  ها را مید باشد. بیشترین اختلاف در مدلتونل با
برآمدگی هندسی موجود بر مرکز این هواپیما مرتبط 

 دانست.

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

 m/s30  در سرعت ]17[ ی مرجعتجرب جینتا و يعدد حل

 و نتایج بحث -6

ضرایب بـرآ و  باز کردن دو سطح اسپلیت درگ، تغییراتی در 
نمایـد. ایـن تغییـرات     در یک سمت از هواپیما ایجاد می پسا

، 1حــول محورهــاي طــولی ییگشــتاورهانیــز باعــث ایجــاد 
ــی ــودي 2عرض ــی 3و عم ــگرد م ــکل  د.ن ــت ع 14در ش لام

در هواپیمـا مشـخص    MRP گشتاورها حول منفی يها جهت
در ایـن   شـده   یبررس ـانـد. همچنـین اسـپلیت درگ     گردیده

 گ آبی در تصویر نمایان است.پژوهش به رن

کـه بـه    عمده اثر اسپلیت درگ بر روي ضریب پسا است
ها، با ایجاد اختلاف پسـا  بال از یکیدر زمان همدلیل استفاده 

نمایـد.   گشتاوري در جهـت گـردش تولیـد مـی     ،بین دو بال
که در این فاز  باشد ) می4پساي تولیدي از نوع (پروفیل درگ

 
1 Longitudinal 
2 Lateral 
3 vertical 
4 profile drag 

ــارامتر  ــارامتر اول زاویــه  مــی تــأثرمپــروازي از دو پ شــود. پ
دو سطح اسپلیت درگ و پارامتر دوم زاویه حمله بازشوندگی 
باشد. در پارامتر اول بدون ایجاد تغییـر در زاویـه    پروازي می

حمله و با باز شدن صـفحات سـامانه، سـطح مقابـل جریـان      
 .است یافته  یشافزابیشتر شده و پسا 

 

 
هاي  ها حول محور رگشتاو منفی جهت گردش). 14( شکل

 گانه سه

 
در زاویه حمله صـفر درجـه میـزان     15در نمودار شکل 

افزایش گشتاور گردش بدون دخالت در زاویه حمله مشـهود  
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
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دهـد   از طرفی اثرات آن بر روي گشتاور غلتش نیز نشان می
 یافتـه   یشافـزا که با افزایش زاویه حمله، ضریب غلتش نیـز  

گردد این اسـت   که در اینجا مطرح می یتأمل قابل. نکته است
متقارن بـودن سـطح مقطـع بـال و هندسـه       باوجودکه چرا 

غلـتش   در زاویه حمله صـفر درجـه نیـز ایـن     اسپلیت درگ،
مزاحم به وجود آمده است. علت وجود این گشتاور در زاویـه  
حمله صفر درجه، وجود پـیچش منفـی سـه درجـه در بـال      
هواپیما است که باعث گردیده صفحه بـالایی اسـپلیت درگ   
در مقابل جریان سطح بیشـتري نسـبت بـه پـایینی داشـته      

شتاور غلـتش در زاویـه حملـه    تغییرات گ 16باشد. در شکل 
شـدن سـامانه در ایـن     بـازتر دهـد کـه    صفر درجه نشان می

موقعیــت نیــز گشــتاور غلــتش را در جهــت منفــی (غلــتش 
 .داده است) افزایش گرد پادساعت

همچنین در همین راسـتا میـزان پسـا اسـپلیت درگ و     
دهـد، اسـتفاده از    نشان مـی  17تغییرات آن در نمودار شکل 

افزایـد. رونـد    میزان بر پسا کلی هواپیمـا مـی   این سامانه چه
بــوده و بــا افــزایش زاویــه  یرخطــیغتغییــرات ضــریب پســا 
ر نیـز بیشـتر شـده اسـت کـه د      پسـا اسپلیت نـرخ افـزایش   

 )16 و 15( هـاي  شکلهاي غلتش و گردش نیز مطابق  نمودار
 مشهود است.

که در دو پـاراگراف قبـل بـه آن اشـاره شـد،       طور همان
شود تا سطح مقطع مقابل بـه   یه حمله سبب میتغییر در زاو

کـه در زوایـاي    يطـور  بـه ها متفاوت شود، جریان در اسپلیت
ي در تـر  کـم حمله بالاتر صفحه رویی اسپلیت درگ از سطح 

شود و همچنین در زوایاي بالا در  مقابل جریان برخوردار می
بـر روي بـال، اسـپلیت بـالایی وارد      جریـان شرایط جدایش 

ه روي بال شـده و آن را تحـت اثـر خـود قـرار      جریان آشفت
تر  اما در سطح پایینی این سامانه، جریانی یکنواخت؛ دهد می

و سطحی بیشتر با جریان آزاد هوا وجـود دارد. ایـن مسـئله    
سبب شده است فشار در زیر بال در راستاي سطح اسـپلیت  

یافته و گشتاور غلتشی را نیـز تولیـد کنـد. در     یش افزادرگ 
روي سه زاویه بازشـوندگی   بر  حملهتغییرات زاویه  18شکل 

گـردد بـا    کـه ملاحظـه مـی    شـده اسـت    مشخصها اسپلیت
افزایش زاویه حمله ضریب غلتش در هر سه حالت اسـپلیت  

از زوایاي اسپلیت  هرکداماست  ذکر قابل. بوده استافزایشی 
، غلتش صفر را به همراه خصوص بهدرگ در یک زاویه حمله 

ها بـا خـط صـفر    محل برخورد نمودار 18دارند که در شکل 
 گردد. محور عمودي مشخص می

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

 سطح اسپلیت درگ در زاویه حمله صفر درجه
 

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

 درجه صفر حملهاویه هاي مختلف در ز حالت
 

 
تغییرات ضریب غلتش نسبت به زاویه حمله  ).18(شکل 

 متقارن اسپلیت درگ براي سه حالت
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سـطح   یرياثرپذدر ادامه همچنین، افزایش زاویه حمله 
شدن ایـن سـامانه در    تر یفضعبالایی را کاهش داده و باعث 

نشـان   19تولید گشتاور گردش گردیده است. نمودار شـکل  
که با افزایش زاویه حملـه ضـریب گشـتاور گـردش      دهد می

 .بوده استسه موقعیت اسپلیت درگ کاهشی براي هر 

 
تغییرات زاویه  برحسبتغییرات گشتاور گردش  ).19(شکل 

 حالت از اسپلیت درگ 3حمله براي 

 
جدایش بسیار  واسطه بهدرجه  4تا  -4ر زوایاي حمله د

سطوح اسپلیت کم جریان، تغییرات براي هر سه موقعیت 
دارند. همچنین  باهمدرگ نامحسوس است و رفتاري مشابه 

 4اختلاف در ضریب گردش، بین دو زاویه منفی و مثبت 
درجه براي هر سه زاویه اسپلیت درگ، ناشی از وجود 

 پیچش در راستاي بال است.
با افزایش زاویه حمله و تشکیل گردابه رأس بال، امتـداد  

پلیت درگ عبور کرده و علاوه بـر  آن از روي سطح بالایی اس
سـطح بـالایی اسـپلیت     مـرور  بهجدایش جریان بر روي بال، 

و خاصـیت خـودش را از    شده غرقدرگ در جریان مغشوش 
 .شـود دهد که در ادامه به توضیح آن پرداخته مـی  دست می
هاي خطـوط جریـان در سـه    تصاویري از کانتور 20در شکل 
ح اســپلیت درگ ي شــده از طــول ســطگــذار شــمارهمقطــع 

نمونـه زاویـه متوسـط     عنـوان  بـه باشد. در اینجـا   موجود می
اسـت. مشـاهده    شـده  دادهدرجه نمـایش   20اسپلیت درگ، 

 از گردابـه رأس بــال، مربــوط بــه   ریتــأثشــود بیشــترین  مـی 
 گردابـه اولیـه    20اسـت. در تصـویر شـکل     12زاویه حملـه  

 ـ   P-V (primary vortex)حروف با   ا حـروف و گردابـه ثانویـه ب
 ) S-V (secondary vortex گردابه اولیـه در  اند شده  مشخص .

که باعـث ایجـاد    آمده استاثر افزایش زاویه حمله به وجود 

شود. ایـن پدیـده کـاهش     ها میجریان عرضی در امتداد بال
فشار بر روي سطح بال را نیز به همراه دارد. همچنـین ایـن   

بب تشـکیل گردابـه   ي را جدا کرده و سمرز هیلافشار منفی، 
کـاهش سـطح    عـلاوه  بهثانویه گردیده است. تمام این عوامل 

 داده رخمقطع مقابل جریان که در اثر افـزایش زاویـه حملـه    
ــافتن   ــاهش ی ــذاســت، موجــب ک ــرل ریاثرپ ي ســطوح کنت

 سامانه اسپلیت درگ شود. مخصوصاً
 

 
AOA 0 

 
AOA 4 

 
AOA 8 

 
AOA 12 

 جریان نسبت به زاویه حمله کانتور خطوط ).20(شکل 
 درجه 20براي اسپلیت 
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 یابی بهینه -7

ــا آن  يهــا ســامانههــایی کــه در  یکــی از چــالش ــی ب کنترل
باشــد کــه در  مواجــه هســتیم، تولیــد گشــتاور خــالص مــی 

(اسـپلیت درگ) ایـن نیـاز مطـرح      خصـوص  بـه این سـامانه  
گردد. بـه همـین جهـت بـراي تولیـد گشـتاور گردشـی         می

ــاز  ــا ب ــارن دوخــالص، ب ــه  کــردن نامتق ــی، ب صــفحه کنترل
. بــه ایــن منظــور بــراي انجــام شــده اســتآن یــابی  بهینــه

کـاهش اخـتلاف فشـار سـطح بـالا و پـایین اسـپلیت درگ،        
ــه  ــوندگی زاوی ــا آنبازش ــه     ه ــه حمل ــا زاوی ــب ب را متناس

ــا ایــن کــار نیــروي  کــه دادهنامتقــارن تغییــر  صــورت بــه ب
ــافی   ــرآي اض ــدهیتولب ــر زاو  دش ــر تغیی ــه و  در اث ــه حمل ی

ــه ــاي  گرداب ــدهیاه ــپلیت درگ   جادش ــطوح اس ــر روي س ب
سـطوح بـراي   بازشـوندگی  یابـد. میـزان و جهـت     کاهش می

بـه نمـودار    بـا توجـه  باشـد.   غلتش متفاوت مـی  يساز یخنث
ــکل  ــتش   18ش ــی (غل ــادیر منف ــراي مق ــاعتب ــرد پادس ) گ

ــراي  بازشــوندگی  ــایین و همچنــین ب اضــافی را در ســطح پ
ــادیر ــتش   مق ــت (غل ــمثب ــرد اعتس ــالاي  گ ــطح ب ) در س

اســپلیت درگ اعمــال کــرد. بــا ایــن روش عــلاوه بــر برابــر  
کـــردن میـــزان ضـــریب فشـــار در دو ســـطح اســـپلیت و 

خــالص را  یکـاهش غلـتش اضـافی، مقـدار گشـتاور گردش ـ     
ــهنیــز کــه  ــه  واســطه ب ــه و گرداب ــه حمل  ازهــا  افــزایش زاوی

یـابی   بهینـه کنـد. از همـین سـو     بود جبران مـی  رفته  دست
ــرا ــاي (ب ــت   12، 10، 8، 4، 0ي زوای ــه حال ــه، در س ) درج

ــوندگی  ــپلیتبازش ــطوح اس ــا س ــاي  دلت ) δ )10 ،20 ،30ه
 درجه بررسی شدند.

در این آزمایش متناسب با میزان زاویه حمله و همچنین 
-محاسبات، سطوح اسپلیت درگ در گام دفعـات کاهش تعداد 

) درجـه بـه ترتیـب بـراي زاویـه حملـه کـم،        9، 6، 3هاي (
اسپلیت  دلتانامتقارن براي هر زاویه  صورت بهوسط و زیاد مت
که در هر  شده استعمل  يا گونه به. در این روش اند شده باز

و زاویه حمله یکی از سـطوح اسـپلیت ثابـت و دیگـري      دلتا
نامتقارن تـا جـایی   بازشوندگی  صورت ینبد. خواهد شد بازتر

اي هـر  ضـریب غلـتش بـر    ينمودارهـا کند که  ادامه پیدا می
برخورد داشته باشد و از آن عبور  Cl زاویه حمله، با خط صفر

تلقـی   بهینـه زاویـه   عنـوان  بـه محل برخورد  ینجاانماید. در 
رونـد   یرخطـی غگردد. در زوایاي حمل بالا به دلیل رفتار  می

بیشـتر در   یريگ اندازهتغییرات ضریب غلتش، از تعداد نقاط 

 )29و  25، 23(شـکل  نمودارهـاي   شـود.  ها استفاده می گام
شوندگی نامتقارن در یک سـمت  میزان اضافه باز دهنده نشان

ــراي  ــاز ســطح اســپلیت درگ را ب ــتش در  ســازي یخنث غل
دهنـد. مقـدار    درجه نشـان مـی   30و  20و  10 يهااسپلیت

صفر محور دلتا نشان از باز بودن متقارن دو سـطح اسـپلیت   
)، Clعمـودي ( ها با خط صفر محور محل تقاطع نمودار دارد.

بـراي بـه صـفر رسـاندن      یـاز موردنمقدار زاویه  کننده یینتع
 آمده دست بهها زوایاي باشد. در این نمودار گشتاور غلتش می

بایست به زاویه اولیه یک سمت از اسپلیت اضافه کـرد.   را می
صورت گرفته درجه  10براي اسپلیت یابی  بهینه 21در شکل 

درجه سطح بـالایی   0حمله  است. در این مرحله براي زاویه
  اعمـال اسـپلیت   ینیپائثابت مانده و تغییرات زوایا در سطح 

بازشـوندگی  است اما براي سایر زوایاي حمله تغییـرات   شده
. میزان تغییـرات  است یدهگرداسپلیت انجام در سطح بالایی 

خطی بوده اما در  صورت به یباًتقردرجه  10تا  0براي زوایاي 
 واسـطه  بـه ه دلیل تغییـر در رفتـار جریـان    درجه ب 12زاویه 

وجود جدایش زیـاد بـر روي سـطح بـال و همچنـین ایجـاد       
را از خـود   یرخطیغاز رأس بال، این رفتار  شده شروعگردابه 

حملـه صـفر   شود کـه در زاویـه    ملاحظه می .داده استبروز 
 غلتش را جبران کرده است. درجه با باز شدن اسپلیت بالایی

 یـانگر بدرجه در نمـودار نیـز    0اویه حمله ز یريقرارگشیب 
 باشد. این مسئله می

 

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

یاي حمله مختلف براي وااسپلیت درگ در زبازشوندگی 
 درجه 10اسپلیت 
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ــکل  ــه    22در ش ــان و گرداب ــوط جری ــایی از خط ــاي  نم ه
بخـش  . شـده اسـت  درجـه آورده   12در زاویـه   گرفتـه  شکل

کنـد   انتهایی گردابه از قسمت بیرونی اسپلیت درگ عبور می
که در این تصویر میزان پوشـیده شـدن سـطوح اسـپلیت و     

هاي اولیه و ثانویه نیز مشـخص اسـت.    از گردابه ها آنفاصله 
فاصله عمودي بـا توجـه    از نظرها  همچنین مرکز این گردابه

کمـی را   ها از سطح آن فاصـله اسپلیتبازشوندگی به میزان 
 باشد. دارا می

 

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

 بال رأساز 

 
کـه از برخـورد    نقاط بهینه غلتش صفر ینیب شیپبعد از 

) با خط محور افقی غلتش 26و  24، 21هاي ( خطوط نمودار
زاویـه   برحسـب  ها ي دلتاي اسپلیت، زوایاداده است  رخصفر 

اسـپلیت  موقعیـت  براي هـر  کلی نمودار  یک صورت بهحمله 
ــکل     ــه در ش ــت ک ــده اس ــم ش ــاي رس  )29و  25، 23(ه

براي  نیچ خط. در این نمودارها از یک باشد می مشاهده قابل
ســطح بــالا و پــایین بازشــوندگی جداســازي جهــت مقــدار 

خـود کمـک    خصـوص  بـه اسپلیت بـر اسـاس زاویـه حملـه     
نمـودار  از  نیچ ـ خـط  يری ـقرارگمحـل  که  است شده گرفته
 ه. زاوی ـاست دهیگرددر محل غلتش صفر محاسبه  18شکل 

قرینـه   صـورت  بهباشد که اسپلیت  اي میغلتش صفر، منطقه
باز است اما با توجه بـه زاویـه حملـه و موقعیـت قرارگیـري      

ها در این زاویه نسبت به جریان، غلتش اضافی ایجاد اسپلیت
  خصـوص  بـه . ایـن اتفـاق فقـط در یـک حالـت      نکرده اسـت 

دهد. در نمـودار  از اسپلیت رخ میبازشوندگی براي هر زاویه 
موجود  10بهینه براي اسپلیت  يریقرارگموقعیت  23شکل 

. آمـده اسـت    بـه دسـت   21که با توجـه بـه شـکل     باشد می

درجه با  12تا  10شود که تغییرات براي زوایاي  مشاهده می
 شده نهیهبنرخ زیاد اتفاق افتاده است که در سایر نمودارهاي 

 .داده استموقعیت مختلف اسپلیت نیز رخ براي هر سه 
 

 
 شده نهیبه 10نمودار نهایی زاویه اسپلیت ). 23(شکل 

 غلتش صفر ینیب شیپنسبت به زوایاي حمله مختلف براي 

 
) 26 و 24، 21هـاي ( در نمودارهاي ضریب غلتش شکل

خطوط با شیب مثبت نشـانگر بـازتر شـدن اسـپلیت سـطح      
درجـه در بـال،    3است. وجود زاویـه پـیچش منفـی    پایینی 

. است یدهگردتقارن در سطح مقابل جریان سبب ایجاد عدم 
بـوده،   اثرگـذار هرچند در سایر زوایاي حمله نیز این مسـئله  

اما به دلیـل اخـتلاف فـاحش فشـار دو سـطح بـالا و پـایین        
اسپلیت، در آن زوایا اثر خود را بر مقدار گشتاور اعمال کرده 

 نداشته است. ها آنبازشوندگی ثري در تغییر جهت و ا

 20به  10زمانی که زاویه بین دو سطح اسپلیت درگ از 
 12سازي غلتش در زاویه حمله  یخنثبرسد، نیاز است براي 

بیشتر از قبـل ادامـه پیـدا کنـد (مطـابق      بازشوندگی درجه، 
زیرا که محل قرارگیري امتداد گردابه رأس بـال  ؛ )24شکل 

ثابت بوده ولی نفوذ لبـه سـطح اسـپلیت درگ در آن     یباًتقر
است. از همین رو براي جبران اختلاف فشـار در   شده بیشتر

بایست با زاویـه بیشـتري آن را بـاز کـرد.      دو طرف سطح می
شود در این زاویه حمله، نمودار تغییرات ضـریب   مشاهده می

محور عمودي برخورد داشته  0غلتش طی دو مرحله با خط 
کـه نشـانگر    کرده استیباً ثابتی را حفظ تقرغلتش  و ضریب

اثر شدن تغییرات زاویه اسپلیت از ایـن محـدوده بـه بعـد      یب
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سـطوح اسـپلیت    یـري قرارگموقعیت  25باشد. در شکل  می
 آورده شده است. 20درگ در حالت بهینه براي اسپلیت 

 
 هیزاو به نسبت غلتش گشتاور بیضر نمودار ).24(شکل 

 يبرا مختلف حمله يایاوز در درگ تیپلاسبازشوندگی 
 درجه 20 تیاسپل

 
 شده نهیبه 20نمودار نهایی زاویه اسپلیت ). 25(شکل 

 غلتش صفر ینیب شیپنسبت به زوایاي حمله مختلف براي 

 
درجـه، در   12شود در زاویه حمله  در ادامه مشاهده می

، توانایی به صفر رساندن ضریب غلـتش را  30حالت اسپلیت 
ه باشد. در این شرایط علاوه بر پوشیده شدن کل طول نداشت

اي، سطح اسپلیت بالایی از زیر اسپلیت توسط جریان گردابه
شده و توانایی کـاهش ایـن اخـتلاف     يها گردابوارد جریان 

همپوشـانی   27در شـکل   ؛ کـه داده اسـت   از دسـت فشار را 
نیـز   26سطح بـالایی مشـخص هسـتند. شـکل      ها باگردابه

بازشـوندگی  رایب غلتش این تغییرات را بر اسـاس  نمودار ض
نامتقـارن دو ســطح اســپلیت درگ مطـابق قبــل در زوایــاي   

درجه  4و  0دهد. در زوایاي حمله  حمله مختلف را نشان می
از  )جهـت منفـی  در (اسپلیت، براي کاهش گشـتاور غلـتش   

که اما در  است قرارگرفتهو صفحه بالایی ثابت  بازشدهپایین 
 کند. ي حمله برعکس این موضوع صدق میسایر زوایا

 

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

 يبرا مختلف حمله يایاوز در درگ تیاسپلبازشوندگی 
 درجه 30 تیاسپل

 
ــراي ــه   ب ــه حمل ــه  12زاوی ــهبهدرج ــرین ین ــت  ت حال

بـه زاویـه    درجـه  36زاویه  براي اسپلیت بالایی آمده دست به
 66اضافه شده که در واقع زاویـه کـل برابـر     درجه 30اولیه 

. در صورت بـاز کـردن بیشـتر از ایـن مقـدار،      شود یمدرجه 
نامحسوسـی افـزایش خواهـد     صورت به مجدداًضریب غلتش 

کانتور و خطـوط جریـان ایـن موقعیـت      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 30و پایین  66اسپلیت بالایی  -درجه 12حمله 
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درجه متفـاوت از سـایر حـالات     10تغییرات در زاویه حمله  
اسـت کـه    یافتـه  کاهش یرخطیغ صورت بههاي قبل  اسپلیت

نشان از این دارد که طول بیشتري از سـطح اسـپلیت درگ   
شـود   . نتیجه گرفته مـی شده استدرگیر دابه رأس بال با گر

س بال، تغییرات در زاویه حمله، أکه در زمان وجود گردابه ر
 جــا جابــهمحـل طــولی انتهــاي گردابــه را بــر روي اســپلیت  

. شـده اسـت    دادهاین اختلاف نمایش  28کند. در شکل  می
ها این اثر خودش را در اینجا با بازتر شدن زاویه بین اسپلیت

 .داده استدرجه به بعد نیز بروز  10از زاویه 

یـري سـطح اسـپلیت    قرارگزوایـاي بهینـه    29در شکل 
شـده   یم ترس ـبراي زوایـاي حملـه مختلـف     30درگ حالت 

 .است

نمونــه تصــاویر کــانتور فشــار قبــل و بعــد از   عنــوان بــه
رسـم   30درجه براي اسپلیت  8یابی براي زاویه حمله  بهینه

 گردد. مشاهده می A-A مقطع 30شده است که در شکل 
 

 

 
 گرفته استگردابه بخشی از سطح اسپلیت را دربر (الف) 

 
 گردابه تمام سطح اسپلیت را دربر گرفته است(ب) 

کانتورهاي سرعت به همراه خطوط جریان ). 28(شکل 
 30اسپلیت درگ حالت 

 

 
نسبت به  شده نهیبه 30نمودار نهایی زاویه اسپلیت  ).29(شکل 

 غلتش صفر ینیب شیپمختلف براي  زوایاي حمله

 

 
درجه در بالا و  30-قرینهزاویه اسپلیت -یابی الف) قبل از بهینه

 پایین

 
درجه و  30پایین -زوایاي نامتقارن اسپلیت-یابی بعد از بهینه ب)

 درجه 36بالا 
کانتور فشار به همراه خطوط جریان در زاویه حمله  ).30شکل (

بعد از  ب)یابی  بهینهقبل از  الف) 30درجه موقعیت اسپلیت  8
 بهینه یابی

برابر با صـفر   یباًتقرگشتاور غلتش  ،شدهیابی  بهینهدر تصویر 
گردد فشار زیر و روي سطوح اسپلیت  باشد و ملاحظه می می

 .استبرابر گردیده  یباًتقریابی  درگ نسبت به قبل از بهینه
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صفحات یکی از زاویه شد با تغییر  ملاحظهکه  طور مانه
سطح دیگر، گشتاور غلتشی  داشتن نگهاسپلیت درگ و ثابت 

از خـط   δبه  Clو با عبور خطوط نمودار  یافته کاهش يتولید
اسـپلیت تخمـین    یريقرارگصفر محور ضریب غلتش، زاویه 

 شـده  بینـی  یشپ ـزده شد. بر این اساس میـزان دقـت زاویـه    
ه دلیـل  . از طرفی بآزمایش خواهد بودوابسته به تعداد نقاط 

 خصـوص  بهخطی بودن تغییرات ضریب غلتش در اکثر زوایا 
زاویـه اسـپلیت بـا دقـت      بینـی  یشپاین  تر کمزوایاي حمله 

خوبی انجام گردیده است. به همین دلیل بـراي نشـان دادن   
 29و  25و  23هاي  زوایایی که در نمودار ،ژه حاضرودقت پر

مسـتقل   تصـور  بـه مطرح گردیدند را  ینهزوایاي به عنوان به
در ایـن   مانـده  یبـاق میزان غلتش  تاگذاشته مجزا  اجراتحت 

 اي یلـه منمودار  صورت به 31در شکل  که آیدنقاط به دست 
از چـپ   هـر سـه اسـپلیت بـه ترتیـب      باشد. می مشاهده قابل

درجـه   30و  20و  10بازشوندگی با زوایاي  به راستتصویر 
پوشـش   براي هر زاویه حمله رسم شده است. میزان درصـد 

نشـان   هرکـدام بـر روي   قرمزرنـگ هاي سبز نسبت بـه   میله
 مانده یباقاست. رنگ سبز مربوط به گشتاور غلتش  شده داده

گشـتاور   قرمزرنـگ و  )نامتقـارن (باز شـدن  یابی  بهینهبعد از 
 یـراز غ بـه  باشد. ها می اسپلیت )(باز شدن متقارنغلتش اولیه 
قبل نیـز بـه آن   در که  30درجه در اسپلیت  12زاویه حمله 
 سامانهسطح بالایی  یرياثرپذ ازکارافتادنبه دلیل اشاره شد، 

 نیز زوایاسایر  ،نبوده است گشتاور کامل سازي یخنثقادر به 
. از درصد کمـی گشـتاور مـزاحم غلـتش برخـوردار هسـتند      

اضافه کـردن   توان با نیز می قدارماین براي کاهش  همچنین
به اما  یش، خطا را کاهش داددر آزما یريگ اندازهنقاط  تعداد

 .شده استدلیل بار محاسباتی بالا به همین میزان اکتفا 

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

 هر زاویه حمله در سه حالت اسپلیت درگ

 گیري یجهنت -8

که از سامانه اسپلیت درگ بهره  يا پرندههاي بال در هواپیما
اي در لحظه اولیه استفاده از آن بـه  خواستهبرند؛ غلتش نا می

عددي صـورت گرفتـه در ایـن    یابی  بهینهآید که با  وجود می
پژوهش، نشان داده شد این گشتاور در اکثـر زوایـاي حملـه    

 باشد. قابل جبران می
از این تحقیق به شـرح زیـر    شده حاصلسایر نتایج کلی 

 باشد: می
 

بسـزایی بـر    از رأس بال اثـر  یدشدهتولهاي گردابه -
کـه بـا    دارند بالروي کارکرد سطوح کنترلی نوك 
 گردد. می تر يقوافزایش زاویه حمله پرواز، این اثر 

با افزایش زاویه حمله گشتاور گردشـی تولیـدي از    -
اسپلیت درگ کاهش و گشـتاور غلتشـی، افـزایش    

 باشد. می
ــدار     - ــت و مق ــال در جه ــیچش ب ــه پ ــزان زاوی می

ن اسپلیت براي بهینـه  سطح بالا و پاییبازشوندگی 
 .شده است  واقع مؤثریابی، 

هـا هـر چـه    زاویه حمله و میزان باز بودن اسپلیت -
کنــد  مــی محــدودتررا یــابی  بهینــهبیشــتر باشــد، 

درجـه بـراي    12کـه در زاویـه حملـه     يا گونـه  به
مقدار غلتش به صفر نرسیده است. در  30اسپلیت 

این غلتش با  سازي یخنث آن از بعداین محدوده و 
 نخواهد بود. یرپذ امکانروند 

افــزایش زاویــه اســپلیت درگ گشــتاور گــردش و  -
 افزایش خواهد داد. یرخطیغ صورت بهغلتش را 

را  هـا شدن سطح اسپلیت غییرات زاویه حمله میزان درگیرت -
 کند. می جا جابهدر جهت طولی  بال رأسبا گردابه 
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