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 چکیده  

شب  روش  از  استفاده  با  تحقیق  این  محل    سازییهدر  بررسی  به  عددی 

و اثر آن بر    بال پهپاددهانه    در طول   سامانه کنترلی اسپلیت درگ  یری قرارگ

. این سامانه کنترلی از دو صفحه  شودیمپرداخته  روی ضرایب آیرودینامیکی  

است که با باز شدن آن، پسای فشاری در یک بال را   شدهلیتشک همیروبر 

نماید. این سامانه برای ایجاد گشتاور گردشی در هواپیماهای بال  یمایجاد  

. هواپیماهای بال پرنده به دلیل وجود زاویه  گیردیمقرار  مورداستفادهپرنده 

بال در زوایای حمله بالا در این نوع    رأسها و تشکیل گردابه  در بال  گردعقب

سطوح کنترلی  پیکربندی از حساسیت بالایی برای تعیین محل قرارگیری  

برخوردار است. در اینجا برای نصب سامانه کنترلی اسپلیت درگ، از دیدگاه  

استاتیکی،  نیاز است تا صفحات متحرک اسپلیت درگ در انتهای بال ) نوک  

بال( نصب گردند، زیرا بیشترین بازوی گشتاوری در این قسمت خواهد بود  

آیرودینامیکی    ازنظر ا  گردد؛ امیمکه سبب تولید بیشترین گشتاور گردشی  

گردابه  قرارگ وجود  دلیل  به  محدوده  این  در  کنترلی  یری صفحات سطوح 

در    رو  نیا   ازباشد.  یمهای نوک بال، همواره دارای معایبی  بال و گردابه رأس

ی مختلف  باز شوندگزاویه    3اینجا سعی شده است سامانه اسپلیت درگ را در  

موقعیت طولی نسبت به نوک بال قرار داده و گشتاورهای حاصله را در    3در  

افزایش ضریب گشتاور    درجه بررسی نماییم.  12تا    0ف از  زوایای حمله مختل

 شود.  یمگردشی و کاهش ضریب گشتاور غلتشی هدف این پژوهش عنوان 

- یاابی بهیناه-رادر  درگ  اساااپیلیات-پرنادهباال  پهپااد  کلیادی:  یهااواژه
 گردابه-ضرایب آیرودینامیکی-سازی عددیشبیه

 

 مقدمه  -1

مزایای    ی هاسالدر    بال  توجهقابلاخیر،  رشد  موجب    رنده،پ  پیکربندی 

پرنده در اوایل  بال  یدهی ا  .]1[است  هداین حوزه ش  تحقیقات صورت گرفته در 

مطرح شد. این طراح   دبلیودان قرن بیستم میلادی توسط فردی به نام جان

.  معرفی کرد1911در سال    -8D  پرنده را به نام  اولین هواپیمای بال   انگلیسی 

زاویه   با  بال  از  هواپیما  این    امروزه   .]2[بود  شدهاستفاده  بالا   گرد عقبدر 

بال و  هواپیماهای  بال  پیکربندی  با  مدرن  طراحی   هیکپارچ   بدنهپرنده 

بسیاری  شوندیم مزایای  از  به    که  برآ  ضریب  نسبت  بهبود    ا پسهمچون 

.  ]3[دشویم  ی پروازو مداومت  که این باعث افزایش برد    هستندبرخوردار  

همکاران    لی هواپ  کی   یسمت  و  یعرض   ی داری پا  بامطالعهو    ی ماینمونه 

  ن یتر و همچنشکل ساده  لیبه دل  ماهایهواپ  گونهنیا   اند داشته  اظهارپرنده  بال

  ن یا   یریکارگبه  یبرا  یمناسب  نهیگز   ،یاسازهو    یکینامیرودی آ  یوجود برتر

غ  نظامی  مصارف  در  هواپیماهانوع   به ب  .]4[هستند  یرنظامیو  توجه    ا 

در تولید  هواپیما بدنه   کل مذکور،  دی ندر پیکرب  ی یکپارچگی ساختار هندس

 یکینامیموجب افزایش بازده آئرود   موضوع   این   سهم خواهد داشت،نیروی برآ  

طور که یک سامانه و یا پیکربندی مزایایی دارد، در  اما همان  .]5[خواهد شد

توان به بال  می  ها ترین آنمهم  ازجملهکه  باشد  مقابل معایبی را نیز دارا می

زاویه   بالا   گردعقببا    مسئله اشاره کرد؛ این    پرنده  بال در هواپیمای    نسبتاً 

  متمایل به عقب، شامل حال این پیکربندی های  تا معایب بال  گردیده  سبب

شروع جدایش جریان  گرد،  عقب  با زوایه   های معایب بال  ترین از مهم  گردد.  نیز

بر روی سطوح کنترلی    منفینوک بال عنوان کرد که اثر    خارجی و   از نواحی 

گذ  قرارگرفته خواهد  محدوده  این  هواپ  .]6[اشتدر    پرنده بالی  ماهایدر 

این نوع هواپیما    و کنترلهای مختلفی برای افزایش عملکرد  ها و روشسامانه

بر روی این نوع    شدهاستفادههای  است. برخی از سامانه  شدهگرفته  به کار

 Leading)لبه حمله برآافزاهای    ،( Elevon)الوون  از  اند عبارتها  پیکربندی

Edge Flaps)    اسپل  نوآور  هایسامانه  همچنینو   درگ   تیمانند 

موو  ،(split-drag  Rudder) رادر  All Moving)  پیت  نگ یو   نگیآل 

Wing Tip)  فلکتورهاد  اسلات   لر ی اسپوو(Spoiler  slot  deflector) 

همکاران  .]7[باشدمی و  سامانه  لوچرت  از  مدل  تیپ    یهاچندین  وینگ 

که با استفاده    هواپیمای بال پرنده ایجاد کردند  بال نوعی  دیوایسز را در نوک 

تاشو در نوک    ها پرداختند. سامانهآزمایش آن  به   CFDعددی    یهاروش  از

اسپویلر و سامانه  قابل   ،  (Spoiler)بال  اثر  دو  روی    یاملاحظه  هر  بر  را 

های عمودی  درگ برخلاف سکانسامانه اسپلیت    .  ]8[دکردنغلتش ایجاد  

  ی باز شوندگدم عمودی از راندمان کمتری در انحرافات    در هواپیماهای دارای

آن اثر  همچنین  هستند.  برخوردار  بهکم  گردشی  گشتاور  بر  صورت  ها 

شود. مطابق نتایج حاصله از آزمایش راجپوت و همکاران،  غیرخطی اعمال می

اسپلیت درگ را در اعداد ماخ    یباز شوندگصورت تجربی اثرات  ژانگ نیز به

یز با  بررسی کرد. در این آزمایش ن   بال پرنده مختلف بر روی یک هواپیمای  

انحرافات صفحات اسپلیت، مقدار زیادی گشتاور گردشی تولیدشده و در کنار  

گیری  آن نیز مقدار کمی تغییر در نیروی برآ، گشتاور چرخش و غلتش اندازه

تجربی اثرات انحراف اسپلیت درگ را بر    طوربه  و همکاران  ژانگ.  ]9[شدند

  های نحراف اسپلیتبال پرنده در اعداد ماخ مختلف و ا   روی یک هواپیمای 

نتایج   بررسی کردند.  اسپلیت درگ    که انحراف   دادیمنشان    ها آنمتفاوت 

و در مقابل مقدار کمی تغییر    گشتاور گردش ایجاد کرده  یتوجهقابلمقدار  

  . عموماً کندیمگشتاور چرخش همراه با غلتش ایجاد    در برآ، نیروی جانبی ،و

به    منظور بهها  اسپلیت درگ نوک    بازوی   ن ی تریطولان دستیابی  گشتاور در 

نصب  بال هواپیمای  .  ]10[  شوندیمها  کنترل    دو جهت-بی  افکنبمبدر 

اسپلیت درگ   از سامانه  هواپیما  این سامانه    شده استفادهسمتی  در  است. 

  همیرواست که از دو صفحه بر   شدهواقع  سطح کنترلی بر روی لبه فرار بال

 به خلاف جهت هم  صورتبهبرای ایجاد پسا در یک بال    تشکیل گردیده و

گشتاور گردشی   و با ایجاد پسا در یک بال  شود یمسمت بالا و پایین منحرف  

 .]11[دکنیمرا تولید 

این سطوح کنترلی نقش مهمی در   یریقرارگکه اشاره شد، محل  طورهمان

  سازی یهدر این تحقیق با استفاده از روش شبکنترل پهپاد خواهد داشت.  
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در طول بال   سامانه کنترلی اسپلیت درگ  یریعددی به بررسی محل قرارگ

 .شودیمپرداخته و اثر آن بر روی ضرایب آیرودینامیکی  پهپاد

 

 معرفی هندسه پهپاد -2

در    پهپاد دارد  سویینگ  تحقیقاین  موجود  ببال  پهپاد یک که،نام    ه پرنده 

گرد  با زاویه عقبو  باشد    می  66009-کا ح مقطع ناط و سیک متر    طول بال 

در    شدهیطراحای  درجه  56 پهپاداست.  این  پیچش بال  زاویه    3منفی    ، 

بال  ای  درجه نوک  در  جریان  جدایش  از  جلوگیری  و  پایداری  ایجاد  برای 

و مشخصات    سایر   . است  شده  استفاده  پهپاد  اسپلیت درگ  این  در    سامانه 

 است. موجود  1جدول 

 

 مشخصات پهپاد و سامانه کنترلی اسپیلیت درگ -1جدول

 مقدار  علامت مشخصه 
C̅ 003373 طول وتر متوسط   (mm) 

گشتاورها نسبت به دماغه   یریگاندازه محل   MRP1 439(mm) 

 )LS 140 )mm طول دهانه اسپلیت درگ یک بال 

 ) CS 40 )mm طول وتر اسپلیت درگ 

اسپلیت درگ  بازشوندگیحداکثر زاویه   δS ±º30 

 

 .دهدمیتصااویر پهپاد به همراه سااامانه اسااپلیت درگ را نشااان   1شااکل 

 گشااتاورهای تولیدی بر روی محورهای رساام شااده  نفیهمچنین جهت م

 است.  

 
جهت ینگ همراه با علامت منفی سو تصویر سه بعدی پهپاد -1شکل

 گشتاورها حول سه محور اصلی هواپیما 

پرنده مشاااابه، نسااابت ابعاد  با بررسااای ابعادی چندین مدل هواپیمای بال

 .بعد به دست آمده استبی  صورتسامانه اسپلیت درگ به

به واقعیت در طراحی و ایجاد    سااازیشاابیهتر شاادن شاارایط  برای نزدیک

بین ساطوح ساامانه و ساطح   متریمیلی 2ساامانه اساپلیت درگ، از فاصاله  

صفحات اسپلیت    تغییر زاویه در همچنین  این فاصله شده است. بال استفاده

 2در شاکل    .نمایدمی را تساهیل  ساازیشابیههنگام تولید هندساه برای  درگ  

 است.  شدهدادهنمایش  درجه  20یه  باز شده در زاودرگ از اسپلیت    تصویری

 
 

 

 درجه 20بازشوندگی  یزاویه اسپلیت درگ با -2شکل

آمده  محل قرارگیری طولی سامانه اسپلیت درگ در طول بال    3در شکل  

بهینه به  ادامه  در  که  میاست  آن  هندسه    پردازیم.یابی  ابعاد  و  تصاویر 

متقارن   بازشوندگی  زاویه  با  مطابق  محل    30و20و10ایجادشده  هر  برای 

به نمایش درآمده است. محل قرارگیری را در سه مرحله    3لقرارگیری در شک

 درصد از طول بال هواپیما، به سمت ریشه ایجاد کرده تا اثرات  5و    5/2و    0

 .ازو سامانه کنترلی مشخص گرددها نسبت به تغییر طول بناشی از گردابه

 
نما از بالا سامانه اسپلیت درگ در سه حالت قرارگیری نسبت   -3شکل

 است مترابعاد برحسب میلی – ولی نوک بالموقعیت ط

   معادلات حاکم و روش حل-3
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 تی استفاده شده است. این -اس-اس-آشفتگی از مدل کا امگا یسازمدلدر 

 این پژوهش  اتیخصوصمدل با توجه به موارد کاربردی در صنعت هوافضا و  

مدل،   روی  بر  جریان  زیاد  جدایش  و  معکوس  فشار  گرادیان  وجود  مانند 

است. رژیم جریان در این تحقیق مادون صوت بوده    قرارگرفته  مورداستفاده 

مستقل    صورتبهحاسبات صورت پذیرفته  م   .یر فرض شده استتراکم ناپذ  و

از آن  در  که  بوده  زمان  انجام   از  با  اسکالر  و  پیوستگی  مومنتوم،  معادلات 

شود. شرط عدم لغزش بر  محدود استفاده می گسسته سازی از روش حجم 

گردیده و همچنین شرایط مرزی استفاده شده در   کل سطح هواپیما اعمال

متر بر ثانیه که  30شده است. در ورودی سرعت   به تصویر کشیده  4شکل  

اعمال گردیده است. شدت آشفتگی    ،باشدیم 69×510 معادل عدد رینولدز

درصد قرار داده شده است. الگوریتم    1،  با نتایج تجربی نیز در ورودی مطابق

بوده که برای ارتباط بین معادلات   (Simple C)سی- سیمپلاستفاده شده 

روش یک  از  شده  استفاده   یاد  ضمنی  سازی    برای.  کندیمنیمه  گسسته 

بالادستی های انرژی جنبشی،ترم  مومنتوم و آشفتگی از طرح مرتبه دوم 

(second Order Opwind)     استفاده نیز، از مرتبه دوم    برای ترم فشار و  

 .است شده

 دامنه حل -4

حلفرم   مکعبی  دامنه  ابعاد،  پهپاد    30-30-45  در  بال  متوسط  وتر  برابر 

ریزتر شدن شبکه  می برای  بیضوی شکلی  از حجم  آن  داخل  در  که  باشد 

قرارگرفته است،  حل  در دامنه    کامل  صورتبهاستفاده شده است. کل هواپیما  

های  زیرا برای محاسبه گشتاور گردشی و همچنین باز بودن نامتقارن سامانه

ها، نیاز به مدل شدن کل هندسه خواهد  کی از بالکنترلی تولید پسا بر روی ی

شرط مرزی  در  بود. به دلیل تراکم ناپذیر بودن جریان هوا در این تحقیق،  

حل    در مرز خروجی دامنه  شده است.  در نظر گرفتهورودی سرعت ورودی  

  استفاده شده است.  از شرط فشار خروجی،  حل نیز برای تخلیه جریان  نیز

شده است.    در نظر گرفتهطح دامنه نیز شرط تقارنی  طرف س  همچنین در دو

  با است. این سطح همراه  اعمال گردیده    شرط دیوار   مدل نیزبر روی سطح  

دامنه حل و شرایط مرزی اعمالی بر روی    4. شکلباشدیملغزش  شرط عدم 

نشان   را  دامنه  استسطوح  شده  حملهداده  زاویه  ایجاد  برای  این    .  در 

درجه وارد دامنه    12و    8و    4و    0زوایای  با  ، جریان در ورودی  یسازهیشب

 است. شده حل

 
 ه همراه نمایش ابعاد آن بدامنه حل و شرایط مرزی اعمالی  -4شکل 

 ی بندشبکه -5

شده است.    استفاده  2015  مشینگ  –افزار انسیس  از نرم  برای تولید شبکه

بیالمان نوع  از  ایجادشده  به  های  و  و  سازمان  هرمی  چهاروجهی،  شکل 

های هندسه  و گوشه  مدل  اند. با نزدیک شدن به سطحشده انتخاب  منشوری

ثابتی  اندازه شبکه  پهپاد، با ضریب  گردیدهها  تر    6و    5  ی هاشکل  . اندریز 

  جادشده یا مرزی  همچنین بر روی سطح مدل نیز شبکه لایه  .نشانگر آن است

برابر    001/0  اندازهبهلایه با ارتفاع اولین لایه    10مرزی از  لایهشبکه    است.

طول وتر متوسط بال بر روی کل سطح هواپیما قرارگرفته است. این ارتفاع  

پلاس در زاویه حمله صفر درجه در  -بعد وای عدد بی  سبب گردیده است

عدد   آید.   22محدوده  مراجع    به دست  از  پذیرفته  مطالعات صورت  با  که 

پلاس بیشتر از یک نیز در آزمایشات  -استفاده از عدد وای   ]12[بر، مانند  معت

اومگا اس اس تی صورت پذیرفته و نتایج آن مورد  -مشابه با مدل آشفتگی کا 

تصاویری از شبکه ایجادشده بر روی مقطعی از    7تائید بوده است. در شکل

 شده است.بال مدل و سامانه اسپلیت درگ نشان داده 

 

  شبکه در سه مقطع برش خورده از پهپاد  -5شکل

 

 بال و سامانه اسپیلیت درگ سطح  یبندشبکه ی نزدیک از ینما-6شکل

 

 برش خورده از شبکه اطراف سامانه کنترلی اسپلیت درگ صفحه -7شکل

 حول آن  مرزیو شبکه لایه 
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  سازی شبیهدر این   درنهایت برای بررسی عدم وابستگی نتایج به دست آمده 

ضریب    ، استقلال از شبکه نسبت به مورد استفاده  های شبکه به تعداد سلول

محاسبه تعداد سلولپسا  منظور  این  به  است.  در طی  شده  را  مرحله    5ها 

آمده را با  دستدرجه ضرایب پسا به 10افزایش داده تا بتوان در زاویه حمله 

 است.  آمدهکه استقلال از شب  2جدول   یکدیگر مقایسه نماییم. در

   m/s  30درجه و سرعت 10استقلال از شبکه برای زاویه حمله  -2جدول

 پساضریب  تعداد سلول 
0000290  0.0587 

0000412  0.0566 

5850000 0.0562 

10000000 0.0561 

15000000 0.0561 

 

 اعتبارسنجی -6

  تجربی برای سنجش صحت نتایج به دست آمده از شبیه سازی عددی با مدل  

  ضریب برآ در این دو حالت به صورت یک   ]13[  مرجعد  موجود در تونل با

  بیشترین خطای   گرددیم. ملاحظه  اندشدهقایسه  م  8در قالب شکل    نمودار 

گرفته   بالا  9/4صورت  حمله  زوایای  در  که  است  این   دادهرخدرصد    است. 

سایر   دارد.  قرار  قبولی  قابل  محدوده  در  خطا  بین مقدار  جزئی   اختلافات 

 در این   دشده یتولضرایب عددی و تجربی ناشی از عدم تطابق جزئی مدل  

 . باشدیمدر تونل باد  قرارگرفته پژوهش با هواپیمای اصلی 

 نمودار اعتبار سنجی ضریب برآ در دو حالت تجربی و عددی -8شکل

 بحث و نتایج -7

بالا، در زوایای حمله بالا جریان در لبه حمله    گرد عقببا زاویه    ی هابالدر  

که به سبب وجود جریان عرضی در امتداد بال  این جریان جدا    جداشده بال  

.  کندیمشده به شکل مخروطی از جریان چرخشی به سمت نوک بال حرکت  

گردبه را  این جریان  گردابه  کنندیم  ی گذارنامبال    رأسگردابه    نام  با ای   .

. در  شوندیمهای گردابه اولیه و ثانویه معرفی  ش اصلی با ناممذکور به دو بخ

مقاطع برش خورده عمود بر مسیر حرکت این گردابه بر روی    9تصویر شکل  

 بال نمایش داده شده است.  

 

در زاویه   بال رأسخطوط جریان در مقاطع برش خورده از گردابه  -9شکل 

 درجه  12حمله 

بالا همواره با این پدیده    گردعقبهای با  نوک بالکنترلی واقع در    یهاسامانه

است.   که  شرودرگیر  دارد  وجود  تداخل  این  کاهش  برای  متعددی  های 

استفاده   عنوانبه فنس  نمونه  بال  از  درگیری    تواندیمهای  میزان  این 

سامانه کنترلی    یی جاجابهکنترلی را با این جریان کاهش دهد.    ی هاسامانه

بال    رأسبه کاهش درگیری این سامانه با گردابه    دوندیمدر طول بال نیز  

از   یک  هر  طولی  محل  تغییر  نماند،  ناگفته  گیرد.  قرار  بررسی  مورد  نیز 

شود   ها سامانهکنترلی منجر به تغییر در طول بازوی اعمالی این   یهاسامانه

 در نظر گرفته شود.  ست یبا یمنیز   لهسئماز این رو این 

  0درصد ) 5و  2/ 5 و 0در طول دهانه بال به ترتیب  سامانه اسپلیت درگ را

منتقل میلی  50  و  25  و ریشه  سمت  به  نوک  از  بال  دهانه  طول  متری( 

های تولیدی در نوک  اثرات گردابه  نمایم. هدف از این کار مشخص کردن می

بال نسبت به میزان طول بازو عملکردی سامانه می ملاحظه    . باشدو رأس 

بال  می نوک  در  درگ  اسپلیت  قرارگیری  حالت  در  میلی) شود،    ( متر صفر 

حمله   زوایای  اکثر  در  دیگر،  حالت  دو  به  نسبت  گردشی  گشتاور  ضریب 

پایین،به زوایای  این است که طول    خصوص  نشان دهنده  که  بیشتر است 

اهد  بازوی بیشتر در زوایای حمله پایین اثر مثبتی بر روی گشتاور گردشی خو

های  درجه به سبب وجود جدایش  12گذاشت اما در زوایای حمله بالاتر مانند  

گردابه و  موقعیت  جریان  این  در  سامانه  این  کارایی  بال  رأس  و  نوک  های 

  30و    20های  این تغییرات برای اسپلیت  10یابد. در نمودار شکل  کاهش می

به بالا  حمله  زوایای  در  گردشیدرجه  گشتاور  در  افت  تر  نمایان  صورت 

باشد. این تغییرات در زوایای حمله بالا سبب ایجاد عملکردی منفی در  می

شود. ناگفته نماند، افزایش زاویه حمله اثر خود را بر روی  کنترل پهپاد می

به درگ  اسپلیت  قرارگیری  موقعیت  سه  گشتاور  هر  ضریب  کاهش  صورت 

صورت  وک بال بهمحل قرارگیری از ن   10ایجاد کرده است. در نمودار شکل  

متر در کنار زاویه بازشوندگی اسپلیت درگ نوشته شده  فاصله برحسب میلی

های مشخص شده با خط قرمز رنگ نشان دهنده  محل  10است. در شکل  

درجه    12و    4معکوس شدن کارایی تولید گشتاور گردشی بین زاویه حمله  

از   شود.ه میاست که تفاوت وجود یا عدم وجود گردابه رأس بال در آن دید

پارامتر منفی که در هنگام استفاده از سامانه اسپلیت درگ در موقعیت صفر  

شویم، میزان تغییرات شدید ضریب گشتاور گردشی  رو مینوک بال با آن روبه

تواند  که این مسئله می  باشد؛متر میمیلی  50و    25های  نسبت به موقعیت
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در   منفی  باشداثر  داشته  پهپاد  کنترل  ضریب  .  بحث  بررسی  به  ادامه  در 

 پرداخته شده است.  جایی طولی سامانه اسپلیت درگ  جابهدر  گشتاور غلتشی  

 

های  محل یبرا  حمله هیزاو نسبت گردشی  گشتاور بیضر نمودار -10شکل

 مختلف قرارگیری اسپلیت درگ در طول بال

 

گیری شده، اسپلیت  شود در تمام نقاط اندازهمشاهده می  11در نمودار شکل  

متری نوک بال، دارای گشتاور غلتشی کمتری  میلی  50درگ قرارگرفته در  

توان به خارج  متری است.  علت آن را میمیلی  0و    25نسبت به موقعیت  

شدن بخش بیشتری از صفحه بالایی اسپلیت درگ از گردابه رأس بال عنوان  

بالایی و زیرین  کرد زیرا ای به کاهش اختلاف فشار صفحه  ن مسئله منجر 

اما در سایر زوایای حمله    درجه شده است؛   12اسپلیت درگ در زاویه حمله  

بوده و این میزان کاهش در  اثر جابه نامحسوس  بال  جایی سامانه در طول 

اثرات   کاهش  و  گشتاوری  بازوی  طول  کاهش  به  مربوط  غلتشی  گشتاور 

نوکگردابه برای قرار  بوده است. این نکته می  بال  های  امتیاز مثبتی  تواند 

درصد از طول بال   5دادن این سطوح بافاصله کمی از نوک بال در محدوده 

  باشد.

 
نسبت به میزان بازشوندگی  غلتشینمودار ضریب گشتاور  -11شکل

 اسپلیت درگ در زوایای حمله مختلف 

های نوک و رأس بال، زاویه بازشوندگی اسپلیت درگ و نفوذ  علاوه بر گردابه 

بر روی ضریب غلتش در این سه حالت ایجاد   اثراتی را  نیز  آن در گردابه 

شکل   تصویر  در  است.  فشار    12کرده  ضریب  کانتور  و  جریان  خطوط 

بر روی هر سه حالت جابه زاویه  قرارگرفته  اسپلیت درگ در  جایی سامانه 

  درجه نشان داده شده است. 12مله ح

 
نما از بالای خطوط جریان گذرنده از سامانه اسپلیت درگ در  -12شکل

درجه در سه محل قرار گیری مختلف  12و زاویه حمله  20بازشوندگی 

 نسبت به نوک بال 

شکل   نمودار  کاهش    13در  سبب  بال  نوک  در  درگ  اسپلیت  قرارگیری 

طور کلی تغییر موقعیت طولی قرارگیری  به  نامحسوس ضریب پسا شده است. 

سامانه کنترلی اسپلیت درگ بر روی بال، اثر ناچیزی را بر روی میزان پسای  

توان نتیجه گرفت که انتقال صفحات  تولیدی گذاشته است. از این مقایسه می

موازات تولید  سمت ریشه بال اثرگذاری آن را کاهش داده زیرا به  سامانه به  

پسای تقریباً یکسان، ضریب گشتاور گردشی کمتری را نیز در زوایای حمله  

که نشان از کاهش کارایی این موقعیت قرارگیری    پایین تولید کرده است؛ 

نشان    12طور که در کانتور شکل  همان  .باشدطولی در اسپلیت درگ می

به سمت ریشه بال، سبب افزایش    ه شد، حرکت صفحات اسپلیت درگ داد

فشار جزئی بر روی صفحه بالایی سامانه گردیده است که به این خاطر در  

برای    13درجه در نمودار شکل    12زاویه حمله   به میزان بسیار کمی پسا 

 متری افزایش یافته است.میلی 50حالت 

 

ها، برحسب زاویه حمله  ود سامانه نمودار ضریب پسا ناشی از وج  -13شکل

پروازی برای حالات بازشوندگی مختلف در سه موقعیت قرارگیری نسبت  

  به نوک بال
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 نتیجه گیری -7

با تغییر در محل قرارگیری طولی سامانه اسپلیت درگ هرچه به سمت ریشه  

حرکت کنیم به دلیل کاهش طول بازو، میزان گشتاور گردشی کاهش یافته  

در زوایای حمله بالاتر به سبب جدایش جریان و وجود گردابه رأس  است، اما  

بال هرچه سامانه کنترلی به سمت ریشه قرار گیرد از این اثرات به دور بوده  

میزان تغییرات در گشتاور گردشی   و گشتاور بیشتری را تولید کرده است.

واقع    های درجه، برحسب زاویه حمله برای سامانه  30و    20های  برای اسپلیت

درصدی    5های قرارگرفته در سمت ریشه بال )نوک بال، زیادتر از سامانه در

شده در نوک  طول بال( است. ازنظر تولید غلتش اضافه، اسپلیت درگ نصب

به اسپلیت درگ قرارگرفته در   بال، از گشتاور    5بال نسبت  درصدی طول 

زوایای   در  مسئله  این  که  است  برخوردار  بیشتری  مزاحم  و  غلتشی  بالاتر 

 .دلتاهای باز تر مشهود است
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