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  چکیده

این جا  های بال پرداخته شده است. در در این پژوهش با استفاده از روش مطالعه پارامتری به طراحی فنس

های رأس بال به کاهش ضریب غلتشی اضافه تولید شده توسط سامانه اسپللیت در  رادر   با انحراف گردابه

شود.  پرداخته شده است. این سامانه کنترلی برای تولید گشتاور گردشی در پهلادهای بال پرنده استفاده می

در این تحقیق معادلات بقا   خاب شده است.ها بر اساس ابعاد گردابه در زوایای حمله مختلف انت اندازه فنس

توسط روش حجم محدود گسسته شده است سلس معادلات جبری گسسته شده توسط الگوریتم سپیمل   

بپرای   (k-w-sst)اس اس تپی   -ای کپا اومگپا   مپدل دو معادلپه   سپازی از  در این شپبیه  .سی ح  شده است

استفاده شده در این آزمایش، هواپیمای باللرنده لامبپدا  سازی جریان آشفته استفاده  شده است. پهلاد  مدل

های تولیپد شپده در سپه ارتفپا       باشد. فنس باشد. مدل آشفتگی، کا اومگا اس اس تی می شک  سوینگ می

اند که در زوایپای حملپه بپالا مپورد بررسپی قپرار        مختلف و سه موقعیت مختلف در طول بال نصب گردیده

ها در همه زوایای حمله از منظر آیرودینپامیکی مناسپب    هند که استفاده از فنسد اند. نتایج نشان می گرفته

ترین مح  قرارگیری فنس بپرای کپاهش ضپریب گشپتاور غلتشپی مپ احم        نخواهد بود؛ اما در نهایت بهینه

 معرفی خواهد شد.
 پهپاد بال لامبدا شکلبال، کنترل جریان،  رأسبالپرنده، اسپلیت درگ رادر، گردابه  فنس بال،های کلیدی:  واژه 
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Abstract  

In this research, wing fences have been designed using the parametric study method. Here, by 

deflecting the vortices of the wing apex, the excess rolling coefficient produced by the split 

drag rudder system has been reduced. This control system is used to generate yawing moment 

in flying wing UAVs. The size of the fences is selected based on the dimensions of the vortex 

at different AOA. In this research, the survival equations are discretized by the finite volume 

method, then the discretized algebraic equations are solved by the Simple C algorithm. In this 

simulation, the K-W-SST two-equation model is used to model the turbulent flow. The UAV 

used in this experiment is a lambda-shaped flying aircraft. The produced fence was installed 

at three different heights and three different positions along the wing, which were 

investigated at high AOA. The results show that the use of fences in all AOA will not be 

suitable from an aerodynamic point of view; But finally, the most optimal location of the 

fence will be introduced to reduce the disturbing rolling moment coefficient. 
 Keywords: Wing fence, flying wing, split drag rudder, wing apex vortex, lambda wing UAV 
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 . مقدمه1

واسطه  پرنده  به بال یماهایهواپ یامروزه طراح

 یماهایهواپ گرینسبت به د یکینامیرودیآ یایم ا

 ،یهوانورد یاز کاربردها یمتعارف در برخ

نو   نیا یها تیموردتوجه قرار گرفته است. از م 

 یکار پنهان تیقابل شیبه اف ا توان یم ،یکربندیپ

برآ به پسا  بینسبت ضر شی( و اف ای ی)رادار گر

 رهی( و غیو عمود یواسطه حذف دوم افق )به

به سبب حذف  ماینو  هواپ نیدر ا .]1[اشاره کرد

و کنترل حول  یداریپا ،یو عمود یدم افق

مطالعات  ازمندین یو عرض یسمت یمحورها

 یاز سطوح کنترل ی. انوا  مختلفباشد یم یاریبس

دو  هک شود ینو  پرنده استفاده م نیا تیهدا یبرا

اند  عبارت جیرا یکنترل سمت یها نمونه از سامانه

دو سامانه  نیدر  رادر و کورو فلپ. ا تیاز: اسلل

بال چپ و راست  نینامتقارن ب یپسا دیبا تول

که  دینما یرا فراهم م یکنترل حول محور عمود

معمول متفاوت  یسامانه با دم عمود نیکارکرد ا

ازنظر رفتار  هپرند بال یماهایهواپ .]2[خواهد بود

. کند یدلتا  شک  عم  م یها به بال هیشب انیجر

بال دلتا با  ینوع یکربندیپ نیا  ین یازنظر ظاهر

ها  نو  بال نی. در اباشد یدر لبه فرار م یشکستگ

وجود طول وتر کوچک،   یبال به دل یرونیبخش ب

 نیوجود ا .]3[برخوردار است  یبالاتر یاز بارگذار

  یرا ن یبیمعا ا،یعلاوه بر م ا الا،گرد  ب عقب هیزاو

به  توان می ها با خود به همراه دارند که ازجمله آن

ها و به تبع آن  از نوک بال انیجر شیشرو  جدا

قسمت  نیواقع در ا یکاهش اثر سطوح کنترل

لامبدا شک   یها در بال یاز طرف .]4[اشاره کرد

در لبه فرار، طول وتر بال را  یشکستگ نیوجود ا

  شیرا اف ا هیناح نیا یمحل یبرآ بیو ضر شکاه

 شیبا اف ا دهیمسئله سبب گرد نیداده است که ا

 نیدر ا نهیشیب یبرآ بیضر جادیحمله و ا هیزاو

منطقه آغاز گردد.  نیاز ا انیجر شیمحدوده، جدا

در  یا صورت مخروط گردابه جداشده به انیجر

ها گسترش  طول بال به سمت نوک بال یراستا

که با نام گردابه رأس   گردابه نیا. ]6و5[ابدی یم

 یمتأثر از برخ یرفتار شود، یبال  شناخته م

 یگرد بال، شعا  و انحنا عقب هیعوام  مانند، زاو

را دارا  رهیو غ نولدزیحمله، عدد ر ی لبه

از دو  شده  یگردابه رأس بال تشک .]7[باشد یم

 هیوزا شیکه در اف ا باشد یم هیو ثانو هیگردابه اول

به دلی  اختلاف فشار . ]8[گردد یم  یحمله تشک

 اضافی نیروی بین مرک  گردابه و فشار محیط، یک

 بالا باعث که شود می ایجاد بال سطح روی بر

ای  لیفت گردابه اصطلاح به یا غیرخطی رفتن

 .]10و  9 [شود می

در ادامه با اف ایش زاویه حمله فشار منفی     

مرزی روی سطح بال را  یهلاناشی از گردابه اولیه، 

شود. در  جدا کرده و باعث تولید گردابه ثانویه می

ی  جدا شده و شرایط خاصی نی  گردابه ثانویه ن

. ]11[گردد منجر به تشکی  گردابه ثالثی می

با اف ایش زاویه که  دهند یمنشان  ها پژوهش

و  لامبدا شک ، قدرت گردابه هایبال در حمله 

اف ایش می سطح بال نوسانات سرعت ن دیک

تجربی بر روی پهلادها بال  یها شیآزما .]12[یابد

ضریب لامبدا شک  نشان داده است که اف ایش 

اف ایش  دهنده نشانبندی، برآ در این نو  پیکر

. در هواپیماهای ]13[ها استقدرت و اندازه گردابه

های مختلفی برای   ها و روش پرنده سامانه بال

گرفته  به کارکنترل و هدایت این نو  هواپیما 

 نوآور های پرکاربرد و شده است. برخی از سامانه
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 ،1رادر در  تیاسلل از: اند عبارتاستفاده شده 

و برآکش شکافدار  3، نوک بال تمام متحرک2الوون

در برخی از هواپیمای . ]14[باشد می 4انحرافی

 ، جهت5دو-بی افکن بمبمانند هواپیمای  پرنده بال

 استفادهکنترل سمتی از سامانه اسللیت در  

است. این سامانه که در لبه فرار بال واقع در  شده 

شده است از دو صفحه بر  نوک هر دو بال نصب

برای ایجاد پسا در  تشکی  گردیده که هم یرو

سمت بالا و  صورت خلاف جهت هم به یک بال به

و با ایجاد پسای فشاری در  شود یمپایین منحرف 

 .]15[کند یمرا تولید  6گشتاور گردشی یک بال،

در هنگام استفاده از اسللیت در  علاوه بر 

م احمی نی   7غلتشی گشتاور گشتاور گردشی،

شود که ناشی از عوام  مختلفی مانند  ایجاد می

اختلاف پسا بین صفحه بالا و پایین اسللیت در  

با اف ایش زاویه حمله است. در این زمینه 

هایی متفاوتی برای کاهش گشتاور م احم  پژوهش

 .]16[های کنترلی صورت پذیرفته است در سامانه

بر روی مدنی و جوارشکیان در پژوهشی 

ی کنترلی هواپیماهای بال پرنده به ها سامانه

مقایسه می ان گشتاور غلتشی م احم دو سامانه 

که  و اسللیت در  پرداختند 8کنترلی کورو فلپ

این آزمایش نشان داد سطح کنترلی اسللیت 

در  بیشترین گشتاور غلتشی را نسبت به کورو 

، رگذاریتأث. یکی از عوام  دینما یمفلپ ایجاد 

متمرک  در  صورت بهقرارگیری این سطح کنترلی 

نوک بال هواپیماهای بال پرنده در محدوده امتداد 

که در مقاب  سامانه  باشد یمبال  رأسگردابه 

ی از لبه فرار بال را ا گستردهکورو فلپ سطح 

تحت پوشش خود قرار داده و این اثر کمتر به 

مدنی و  2022. در سال ]17[است خورده چشم

اران در پژوهشی دیگر با ارائه روشی اقدام به همک

ی و کاهش گشتاور غلتشی م احم در ابی نهیبه

استفاده از سامانه کنترلی اسللیت در  پرداختند. 

نامتقارن صفحات  کردن بازدر این تحقیق با 

اسللیت در  توانستند اختلاف فشار دو طرف این 

سطح کنترلی را کاهش داده و گشتاور غلتش 

 .]18[را در زوایای حمله بالا کاهش دهنداضافی 

 کردن برطرفهای متعدد دیگری برای  روش

ها بر روی مشکلات ناشی جدایش جریان و گردابه

ی تجهی ات طورکل بهسطوح کنترلی وجود دارد. 

های بال ی ایجاد تغییر در گردابهکینامیرودیآ

، 10وینگ کاف ،9بال لبه حمله سینوسی شام :

و غیره  13فنس ،12هگردابمولد ، 11وورتیلون

 مانند یکی حمله سینوسی لبه .]19[باشد می

، باعث انرژی بخشیدن به ب ر  ایگردابه مولد

در جدایش جریان  تأخیرجریان و ایجاد 

کنترل جریان  ب ارایک  . وینگ کاف]20[گردد یم

یک  صورت به حمله باللبه که در  باشد یم

که با زاویه کمی نسبت به  گردد یمبریدگی نصب 

 برخلاف. این وسیله گردد یمجریان هوا نصب 

در سطح  همولد گرداب ستمیس یک ،وورتیلون

ی مولدها. ]21[شود یمشناخته بال  ییبالا

 آشفتگیو  ی تولید کردهطول یها هگرداب ه،گرداب

. در این کنند یم جادیادر جریان هوا  یشتریب

خارج از  انیرا از جر ممنتم بالاهوا با شرایط 

وارد  یمرز هیلاداخ   و سطح کیبه ن د یمرز هیلا

را در  انیجر این مسئله کند یمخلوط مکرده و 

تر  فشار نامطلوب مقاوم انیگراد وبرابر جداشدن 

یری از گ بهرهنایینی و همکاران با  ].22[کند یم

 14گردابه سوزنی دکنندهیتولاب اری نوین، با نام 

 عملکرد بهبود پسا و کاهش برآ، اف ایش شک  به
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زاویه  و کم سرعت ی درمثلث بال یک آیرودینامیکی

کمک کردند همچنین این روش اثر  بالا حمله

های تشکی  شده در  ی بر روی گردابهمؤثر

بالا ایجاد کرده  گرد عقبهای دارای  بال

 تر برایی کاربردیها روش. از دیگر ]23[است

 بال هایبه فنس توان یمها، گردابه کاهش اثر

در طبیعت از برخی پرندگان الهام که  اشاره کرد

کنترل  نو  از اب ار نیاول. ]24[است شده گرفته 

 نصب گرد عقبدارای  یها بال یرو بر که جریان

مقابله  یبرا ها فنس. باشد یماست فنس بال شده 

واماندگی در نوک بال بهره گرفته  دهیبا پد

سبب جلوگیری از  ها فنسدر این زمینه . شود یم

بر روی سطح  یمرز هیلا انیجر یمؤلفه عرض

که در نهایت توزیع برآ را بر  باشد یمبالایی بال 

توان یرا مها فنس. ]25[دهد یمروی بال تغییر 

سطح  یکرد که در بالا فیتعر یاعنوان صفحه به

و بسته  ردیگ یهوا قرار م انیبا جر قاب مدر بال و 

د که ابی یامتداد مبال  ییآن تا لبه انتها یبه طراح

ی تشکی  شده بر روی بال را به ها گردابه تواند یم

دهه از  نیچند اگرچهسمت لبه فرار منحرف کند. 

 چیهاما گذشته است،  هافنساستفاده از 

 ،از تعداد نهیدر مورداستفاده به یدستورالعمل

 . ]25-24[نداردوجود  ی مختلفها اشکال و اندازه

یری ابعاد گ اندازهدر این پژوهش قصدداریم با      

 16، 13، 10بال در زوایای حمله  رأسگردابه 

درجه در سه مقطع طولی بر روی بال یک پهلاد 

اقدام به طراحی  15پرنده با نام سوینگ بال

بال  رأسهایی به جهت کاهش اثرات گردابه  فنس

بر روی سامانه کنترلی اسللیت در  نماییم. با 

تا به  از مقالات مختلف گرفته صورتهای  رسیبر

های  سازی اثرات گردابه یخنثامروز، کاهش و 

بال بر روی سامانه کنترلی اسللیت در  در  رأس

این پهلاد لامبدا شک  مورد بررسی قرار نگرفته 

هدف از این مقاله مشخص نمودن می ان  است.

اثرگذاری فنس بال بر روی گشتاورهای تولیدی از 

نه اسللیت در  تحت شرایط وجود گردابه ساما

کاهش ضریب گشتاور غلتشی  قصد بهبال  رأس

موقعیت و  نیتر مناسبم احم و همچنین ایجاد 

ابعاد فنس بر روی بال پهلاد مذکور به جهت 

کاهش گشتاور غلتشی م احم در حین برخورد 

باشد.  ها به سطح بالایی اسللیت در  می گردابه

ها با بررسی تصاویر  نسمشخصات ابعادی این ف

ها  ابعاد فنس است. مدهبرش خورده به دست آ

ها در  متناسب با امتداد، طول و ارتفا  قطر گردابه

شده طراحی شده است.  برده نامزوایای حمله 

سازی انجام شده با استفاده از دینامیک  یهشب

 سیالات محاسباتی صورت پذیرفته است.

 . هندسه پهپاد آزمایش2

پرنپده لامبپدا    در این آزمون از یک مدل پهلاد بال

هپا بپر    شک  با نام سوینگ برای بررسی اثر فپنس 

روی سامانه کنترلی اسللیت در  اسپتفاده شپده   

است. طول بال ایپن پهلپاد یپک متپر و بپا زاویپه       

ای طراحی شپده اسپت. پهلپاد     درجه 56 گرد عقب

قپرار گرفتپه    موردمطالعپه مذکور در چندین مقاله 

بپپه  ]26[. فپپرم کلپپی هندسپپه آن از مرجپپع اسپت 

تجربپی   صورت بهدست آمده است. پهلاد سوینگ 

مپورد آزمپایش قپرار      در تون  باد استکهلم سپوئد 

. ابعاد کلی این پرنپده بپه همپراه    ]27[گرفته است

جهت گشتاورها حول سه محور اصلی هواپیمپا در  

باشپد. گفتنپی    مپی  ملاحظپه  قابپ   1تصویر شک  

یپپری سپپامانه کنترلپپی قرارگحپپ  اسپپت، ابعپپاد و م
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است.  مدهبه دست آ ]18[اسللیت در  از مرجع 

 40میلیمتپر در   140ابعاد ایپن سپامانه کنترلپی    

باشد که در نوک هر دو بپال ایجپاد و    یممتر  یلیم

اسپپت. ایپپن  بازشپپدهزاویپپه معمپپول  حپپداکثردر 

بازشوندگی در این پپژوهش فقپط در بپال سپمت     

چپ به جهت تولید گشپتاور گردشپی منفپی بپاز     

شده است. در اینجا می ان بازشوندگی این سامانه 

درجه، برای تمپام   30حد خود معادل  نیبازتردر 

گرفتپه شپده گرفتپه     رحالات این پژوهش در نظپ 

 Aدونقطه ها بین  یری فنسقرارگاست. بازه مح  

در مرک  فاصله  Bباشد که فنس  یم 1شک   C تا

در بخپش  کپه   قرار خواهد گرفت دونقطهبین این 

کام  توضیح  صورت بهها  نتایج روش طراحی فنس

 داده شده است.

 
 . تصویر سه نما به همراه ابعاد پهپاد سوینگ1شکل 

ای از فنس بال تولید شده بر  نمونه 2در شک       

یش داده شپپده اسپپت. روی بپپال ایپپن پهلپپاد نمپپا 

باشپد   می متر یلیم 1ضخامت ساختاری این فنس 

زیرا بیشترین تطابق را با شپرایط فی یکپی واقعپی    

 خواهد داشت.

 
یک نمونه از فنس بال به همراه علایم اختصاری  .2شکل 

 طول و ارتفاع فنس

 . روش کار و دامنه حل3

در این پژوهش بپا اسپتفاده از دینامیپک سپیالات     

سپازی جریپان حپول پهلپاد      یهشپب محاسباتی بپه  

پرنده پرداخته شده است. معپادلات حپاکم بپا     بال

شپپده و حپپ    1گسسپپته 16روش حجپپم محپپدود 

و فشپار   2گردیده است. ح  جریان به صورت پایپا 

اجرا گردیده است. مدل آشپفتگی انتخپابی    17مبنا

دیان فشار معکپوس و جپدایش   وجود گرا به باتوجه

جریان بر روی پهلاد در زوایای حملپه مختلپف، از   

-k-w)اس اس تپی   -ی کا اومگپا ا معادلهمدل دو 

sst)  بهره گرفته شده است. مطابق با نتایج منتشر

در ورودی، میپپ ان شپپدت  ]27[شپپده در مرجپپع 

درصد و شرایط اتمسفری سطح  1آشفتگی معادل 

اعمال گردیده است. عدد دریا در شرایط استاندارد 

رینولدز این مسئله مطابق با طول وتپر متوسپط و   

خواهپپد بپپود.  690000شپپرایط جریپپان معپپادل  

 18، از نو  سیمل  سپی مورداستفادهالگوریتم ح  

ی فشاری از طپرح مرتبپه   ها ترمباشد که برای  می

دوم و برای سایر معادلات )مومنتوم، تلفات، انرژی 

 19یبالادسپت جنبشی آشفتگی( از طرح مرتبه دوم 

 استفاده شده است.

 
 . دامنه حل و شرایط مرزی3شکل 

                                                            
1 discretization 
2 steady 
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سپازی بپه    یهشپب شرایط مرزی اعمالی در این      

 3همراه شک  و ابعاد دامنه ح  در تصپویر شپک    

باشد. در اینجا شرط مپرزی عپدم    یم مشاهده قاب 

لغ ش بر روی سطح مدل اعمپال گردیپده اسپت.    

همچنین در ورودی مطابق نتایج تجربی حاصله از 

یپه بپا شپدت    بپر ثان متپر   30سرعت  ]27[مرجع 

درصد در شرط مرزی سپرعت ورودی   1آشفتگی 

اعمال شده اسپت. بپرای اعمپال زاویپه حملپه بپه       

یر دامنه ح  جریان دو شرط ورودی در مقاب  و ز

اعمال شده است تا در ایجاد زوایای حملپه مثبپت   

خللی ایجاد نشود. همچنین در مقاب  نی  دو شرط 

در سطح بپالایی و انتهپایی    20مرزی فشار خروجی

دامنپپه حپپ  قپپرار داده شپپده اسپپت. در دو سپپمت 

بهره گرفته  21دیواره دامنه ح  نی  از شرط تقارنی

ضی هماننپد  شده است. این شرط مرزی از نظر ریا

 باشد. می 22دیواره لغ شی

 بندی و استقلال از شبکه . شبکه4

 23انسپیس مشپینگ   افپ ار  نپرم در تولید شپبکه از  

های ایجاد شپده در ایپن    استفاده شده است. المان

همپراه بپا شپبکه     24سپازمان  ی از نو  بیبند شبکه

باشپد. بپرای    یمپ ی بپر روی سپطح مپدل    مرز هیلا

هپای   یپده پداف ایش دقت در محاسبات و نمپایش  

اطراف مدل، شبکه در یک حجم بیضوی شک  در 

 بپاوجود همچنین  اطراف مدل ری تر گردیده است.

برابری، از فواص  دور بپه   2/1ی شوندگ  یرضریب 

ری تپر و حجپم شپبکه     هپا  المپان سمت مدل ابعاد 

بپر  است. این ضپریب ریپ  شپوندگی     افتهی شیاف ا

ی که طور بهروی سطح مدل نی  اعمال شده است. 

اطپراف   در اطراف سپطح سپامانه اسپللیت در  و   

ین انپدازه  تر کوچکبه  ها المانهای بال، ابعاد  فنس

 4نسبت به سایر نقاط تبدی  شده است. در شک  

 باشد. یم ملاحظه قاب نماهایی از شبکه ایجاد شده 

 مپپرزی موجپپود بپپر روی سپپطح مپپدل یپپهلاشپپبکه 

لایپه بپا ارتفپا  اولپین سپلول       10تشکی  شده از 

شپرایط   بپه  کپه باتوجپه   باشپد  یمپ متر  00034/0

ی، عپدد  ا درجپه  0جریان در ورودی و زاویه حمله 

خواهپد بپود.    22حپداکثر   25پپلاس  -بعپد وای  یب

تواند سپبب   یمپلاس به زیر یک -کاهش عدد وای

اف ایش حجم شبکه و ه ینه محاسپبات گپردد. از   

های صپورت پذیرفتپه از    یبررستوجه به این رو با 

پپلاس  -اسپتفاده از وای  ]26[مانند  معتبرمراجع 

اس -اس-برای مدل آشفتگی کا اومگپا  1بیشتر از 

 تی، بدون مشک  خواهد بود.

 5850000می ان حجپم شپبکه بپدون فپنس         

های قرار گرفتپه   المان و در حداکثر حالت با فنس

خواهپد   6100000هپا ایپن عپدد بپه      بر روی بال

رسید. در استقلال از شبکه نتایج در ضپریب پسپا   

درجه بررسپی شپده اسپت. در     10در زاویه حمله 

این قسمت از مدل بدون فنس بپه جهپت اجپرای    

 6استفاده شده است. شبکه طی  استقلال از شبکه

مرحله ری تر گردیپده اسپت. بپرای کپاهش زمپان      

شپپبکه بپپا ضپپریب  5و  2محاسپپبات، بپپین نقپپاط 

حجم شبکه در  حداق تا  کمتری ری تر شده است

 5ضریب پسپای ثابپت بپه دسپت آیپد. در شپک        

 باشد. یمنمودار استقلال از شبکه موجود 
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 الف(

 
 ب(

 
 ج(

مدل، الف( نمایی از پهپاد ب( . شبکه بر روی 4شکل 

 مقطع برش خورده فنس ج( شبکه اطراف اسپلیت درگ

 
 درجه 10. نمودار استقلال از شبکه در زاویه حمله 5شکل 

 

 . اعتبارسنجی5

به نتایج به دسپت آمپده،    داکردنیپبرای اطمینان 

ی را با نتیجه ساز هیشبضریب پسای حاص  از این 

به دست آمده در آزمون تجربپی صپورت پذیرفتپه    

. ایپن مقایسپه   میینمپا  یممقایسه  ]27[در مرجع 

آورده شپده اسپت.    6نمپودار در شپک     صپورت  به

بیشترین اختلاف بین نتایج در زوایای حملپه بپالا   

 درصد است. 6/4مقدار آن معادل که  است داده رخ

 
 30ی ضریب پسا در سرعت اعتبارسنج. نمودار 6شکل 

 هیبر ثانمتر 

 

 ها طراحی هندسه فنس. 6

هپای بپال، از میپانگین     یی فپنس جانمادر ایجاد و 

بپال در   رأسهپای   ابعاد مستخرج شپده از گردابپه  

زوایای حمله مختلف کمپک گرفتپه شپده اسپت.     

طول فنس معپادل میپانگین طپول گردابپه در آن     

درصپپد  70و  50، 30قسپمت، ارتفپا  فپپنس نیپ     

باشپد. در ابتپدا    ارتفا  گردابپه در آن قسپمت مپی   

و  13و  10پهلاد بدون فنس را در زوایپای حملپه   

درجه مورد آزمپایش قپرار گرفتپه اسپت و بپا       16

صفحات برش  CFD POST اف ار نرماز استفاده 

 (C,B,A) نقطپه  سهای در بال بیرونی در  خورده

بپال بیرونپی    (ابتدا، وسط و انتهپای )که به ترتیب 

ایجاد شده است. با این کار مرکپ    7مطابق شک  

هپا   هپای نصپب فپنس    ها در موقعیت هسته گردابه

مشخص خواهد شد. به دلی  تولید گردابه توسپط  

ی ایپن ابپ ار در مقابپ  سپامانه     ریقرارگهر فنس، 

کنترلی باعث ایجپاد اختلالاتپی بپر روی عملکپرد     

گردد. از این رو موقعیت صفحه  یمسطوح کنترلی 

، قبپ  از صپفحات سپامانه    Cبرش خورده و فنس 

اسللیت در  در نظر گرفته شده است. در تصویر 

 مشپاهده  قاب ها  بازه مح  قرارگیری فنس 1شک 
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هپا   ن ابعپاد قطپر گردابپه   است. بپرای معپین کپرد   

بایست صفحات ایجاد شپده عمپود بپر مقطپع      می

ها رسم گردند. بنابر این خط محپ    عرضی گردابه

ها را با کپانتور خطپوط جریپان     عبور امتداد گردابه

در سه زاویه حمله نام برده شپده، رسپم کپرده تپا     

 7ها مطابق تصپویر شپک     خط مرک ی این گردابه

آیپد. مخپروط    ت مشکی رنگ( بپه دسپ   نیچ خط)

در قسمت  بالاتربال در زوایای حمله  رأسگردابه 

گپردد کپه در    یمها دچار انبساط  انتهای نوک بال

این شرایط خط عبوری تا قب  از انبساط در نظپر  

مشکی رنگ مرک   نیچ خطگرفته خواهد شد. این 

گردابه، در موقعیت وسط محدوده بالایی و پایینی 

گ ثابت( قپرار گرفتپه   رن قرم  خطمخروط گردابه )

هپا بپه دسپت     شده است. به این وسیله طول فنس

موازی جریان و بین  صورت بهها  خواهد آمد. فنس

 بپه  باتوجپه رنگ قرار خواهند گرفپت.   قرم  خطدو 

بودن این شرایط نسپبت بپه زاویپه حملپه،      ریمتغ

 میانگین ابعاد در نظر گرفته خواهد شد.

 Cꞌو  Bꞌو  Aꞌ بپپرش خپپوردهصپپفحات      

مرکپ ی گردابپه و متقپاطع بپا      نیچپ  خطعمود بر 

 Cو  Bو  Aگردابپه در صپفحات    فشپار  کپم مرک  

کام  خطوط جریان چرخشی  صورت بهتا  باشد می

ها و ارتفپا  تقریبپی آن مشپخص     حاصله از گردابه

 گردد. 

 
بال به همراه خط مرکزی گردابه و  رأس. گردابه 7شکل 

 صفحات عمود بر این خط بر روی تصویر خطوط جریان

مقطپع بپرش    Cو  Bو  Aبا حذف صپفحات       

بپال مشپخص    رأسموقعیپت گردابپه    خورده سپه 

باشپد. در   مپی  مشاهده قاب  8شود که در شک   می

ادامه با آنالی  ابعادی قطر و ارتفا  در سه قسپمت  

تناسپپب بپپا هپپر زاویپپه حملپپه، از طپپول گردابپپه، م

به دست خواهد آمپد. از ایپن ابعپاد     ها آنمیانگین 

 برای طراحی ارتفا  فنس استفاده خواهد شد.

 

 
از برش عرضی گردابه  آمده دست به. مقاطع 8شکل 

 بال رأس

 

درصد  70و  50و  30ها،  یت ارتفا  فنسدرنها    

 C و B و Aها برای هر سه موقعیت  ارتفا  گردابه

بررسپی   9به دست خواهد آمد. در تصپویر شپک    

آورده شده است.  Cابعادی گردابه واقع در صفحه 

یپری  گ اندازهمرجع در  عنوان بهطول وتر نوک بال 

ابعاد استفاده شده است. بپرای هپر سپه موقعیپت     

قرارگیری و هر سه زاویه حمله، این فرایند انجپام  

یت برای هر سه موقع ها طولشده است و میانگین 

 ها جداگانه استفاده شده است. طراحی فنس

 

 
بال در مقطع برش خورده  رأسه گرداب. ارتفاع 9شکل 

Cꞌ  متر یلیم برحسبابعاد  -درجه 13در زاویه حمله 
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های ایجاد شده در جدول شماره  ابعاد دقیق فنس

هپا   باشد. همچنین تصاویر فنس می ملاحظه قاب  1

فا  گردابپه، در  درصدی ارت 70و  30در دو ارتفا  

 رسم شده است. 10شک  

 
 الف

 
 ب

 
 پ

 

 ت

 
 ث

 
 ج

های مختلف فنس  یتموقع. تصویر ابعاد و 10شکل 

  A30.ت(  C70.پ( B70.ب(  A70.یجادشده. الف( ا

 C30ج(  B30.ث(

 
ابعاد دقیق گردابه در زوایای حمله و  .1جدول 

های مختلف نسبت به طول بال بر حسب  یتموقع

 متر یلیم

له
حم

ه 
وی

زا
(°

)
ع  

فا
رت

ن ا
گی

یان
م

به
دا

گر
(m

m
)

 

ز 
رک

ه م
صل

 فا
ن

گی
یان

م

ه 
اغ

دم
از 

ه 
داب

گر

اد
هپ

پ
(m

m
)

ر  
وت

ل 
طو

ن 
گی

یان
م

به
دا

گر
(m

m
)

 

ده
ور

 خ
ش

بر
ه 

ح
صف

م 
نا

 

میانگین  49 280 10 7-10-13-16
Aꞌ 

میانگین  144 447 20 7-10-13-16
Bꞌ 

میانگین  172 581 32 7-10-13-16
Cꞌ 
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 . نتایج7

بال و طراحی  رأسبعد از استخراج ابعاد گردابه 

ها، پهلاد را در شرایطی که اسللیت در   فنس

است  بازشدهکام   صورت بهسمت چپ 

یش قرار خواهیم داد. به ترتیب، آزمامورد

های اعلام شده  ی تولید شده در موقعیتها نسف

ی ساز هیشببر روی مدل قرار داده و  2از جدول 

ف از این کار کاهش اثرگذاری اجرا خواهد شد. هد

بال بر روی سامانه اسللیت در  در  رأسه گرداب

زوایای حمله بالا خواهد بود. سطح بالایی سامانه 

اسللیت در  به دلی  قرارگیری در داخ  جریان 

بال، کارایی خود را  رأسچرخان گردابه 

و در تولید نیروی لیفت منفی در  داده ازدست

ینی پائولیدی از صفحه نیروی ت کردن یخنثجهت 

ناکام مانده است. این پدیده سبب بروز گشتاور 

یگری دگردد. همچنین بخش  یمغلتشی م احمی 

 سطحاز این گشتاور غلتشی ناشی از اختلاف 

مقاب  به جریان دو صفحه بالایی و پایینی سامانه 

باشد که با اف ایش زاویه حمله  یماسللیت در  

یینی نسبت به سطح مقاب  به جریان فلپ پا

و در نهایت نیروی برآیی ایجاد  افتهی شیاف ابالایی 

که سبب بروز گشتاور غلتشی خواهد  گردد یم

تواند اثر گردابه بر  یمشد. در اینجا وجود فنس 

روی صفحه بالایی سامانه را کاهش داده و بخشی 

از نیروی برآی منفی از دست رفته در صفحه 

وی جبران شده بالایی را جبران کند. این نیر

سبب کاهش گشتاور غلتشی و اف ایش گشتاور 

گردشی خواهد شد. ناگفته نماند، هدف سامانه 

اسللیت در ، تولید گشتاور گردشی خالص 

و در اینجا اثر وجود فنس بر روی سامانه  باشد یم

 .گردد یماسللیت در  بررسی 

های ایجاد شده بر روی بال  ابعاد دقیق فنس .2جدول 

 متر پهپاد در سه ارتفاع مختلف میلی

فاصله فنس 

از دماغه 

 پهپاد
(mm) D 

طول وتر 

 فنس
(mm) L 

 نام فنس

) فاصله از 

محور 

 (mm)مرکزی(

 H ارتفاع فنس

30% 50% 70% 

A - (158) 49 280 3 5 7 

B- (234) 144 447 6 10 14 

C- (310) 172 581 6/9 16 4/22 

 cl)ضریب گشتاور غلتشی ) 11در نمودار شک  

ارتفا  مختلف فنس  3زاویه حمله برای  برحسب

C  آورده شده است. وجود فنس بر روی بال

به توانسته است می ان گشتاور غلتشی م احم را 

ی که با ا گونه بهی کاهش دهد، ریچشمگ طور

امانه تری از س س عملکرد مناسبفناف ایش ارتفا  

اسللیت در  در کاهش گشتاور غلتش م احم 

 16مشاهده شده است. با اف ایش زاویه حمله به 

تر شدن قطر و اندازه گردابه  درجه به دلی  ب ر 

 اند نتوانستهدرصد،  50و  30های  بال، فنس رأس

اثر این گردابه را بر روی اسللیت در  خنثی 

  70نمایند و برای این منظور فنس مرتفع %

ملکرد بهتری داشته است. از این رو در زوایای ع

ها را اف ایش  بایست ارتفا  فنس یمحمله بالاتر 

ها را کاهش  داد تا بتوان این اثر نامناسب گردابه

 داد.

 
با ارتفاعات  Cضریب گشتاور غلتشی فنس  .11شکل 

 مختلف
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ضریب گشتاور  15و  12 شک  ینمودارهادر     

شود، در  یماست. ملاحظه  مشاهده قاب غلتشی 

هرچه ارتفا  فنس بلندتر باشد، 12نمودار شک  

عم   مؤثرتردر کاهش ضریب گشتاور غلتشی 

تغییرات  B و Aهای  خواهد کرد. در موقعیت

ارتفا  فنس، اثرگذاری کمتری را بر روی ضریب 

گشتاور غلتشی داشته است. این مسئله 

یت کاهش اثر فنس در این دو موقع دهنده نشان

 بال است.  رأسنسبت به طول گردابه 

 
با ارتفاعات  Bضریب گشتاور غلتشی فنس  .12شکل 

 مختلف

بال  رأسعلت این پدیده تشکی  مجدد گردابه     

توسط فنس است. نما از  شدن منحرفبعد از 

 Bو  Aبالایی کانتور خطوط جریان برای فنس 

که این گردابه  دهد یمنشان  13در تصویر شک  

به فنس منحرف شده و بعد از آن،  برخوردبعد از 

نمونه این  به طوردوباره تشکی  گردیده است. 

، 70% درجه برای فنس 13پدیده در زاویه حمله 

 به تصویر کشیده شده است. 

 
 مربوطدرجه  13خطوط جریان در زاویه حمله  .13شکل 

 70%به بال چپ فنس 

هرچه مح  انحراف گردابه به سامانه کنترلی    

تر باشد، تشکی  دوباره آن اثر کمتری بر  یکن د

روی سطح بالایی سامانه اسللیت در  گذاشته و 

گشتاور غلتشی کمتری را ایجاد کرده است. در 

ناحیه درگیر اسللیت در   13تصویر شک  

 B و Aتوسط گردابه برای هر دو حالت فنس 

با برخورد گردابه به فنس و  مقایسه شده است.

شود،  یمانحراف آن به سمت لبه فرار بال ملاحظه 

ی منحرف شده، متناسب با مح   ابعاد این گردابه

قرارگیری و طول ابعادی فنس نصب شده بر بال 

نمای برش خورده از  14باشد. در شک   یمپهلاد 

ها را نشان  گردابه منحرف شده توسط فنس

مسدود  70در مقاب  فنس %دهد. این گردابه  یم

 .از آنها عبور نکرده است کدام چیهشده و از 

 15-12-11ی ها شک ی نمودارهابا مشاهده      

، در تمام C-70%توان نتیجه گرفت فنس  یم

است. همچنین  شده واقع مؤثرترزوایای حمله 

می ان کاهش ضریب غلتشی را به نسبت سایر 

های دیگر بیشتر کاهش داده است، اما به  یتموقع

که در سامانه اسللیت در ، علاوه بر  ینادلی  

گشتاور غلتشی م احم، گشتاور گردشی به دست 

بایست به  یماهمیت است،  حائ آمده از آن 
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بررسی این ضریب گشتاوری در حالات مختلف 

یری فنس و اثر آن بر روی اسللیت در  قرارگ

 پرداخته شود.

 

 
کانتور سرعت جریان در مقاطع برش خورده  .14شکل 

بر حسب متر بر ثانیه مربوط به گردابه های منحرف 

 درجه 13در زاویه حمله  70شده در فنس %

 
با ارتفاعات  Aضریب گشتاور غلتشی فنس  .15شکل 

 مختلف

درصدی  70و  30برای ارتفاعات  16در شک       

درجه  13، خطوط جریان در زاویه حمله  Cفنس 

مشاهده  16رسم شده است. در تصویر شک  

شود که اف ایش ارتفا  فنس سبب شده است  یم

گردابه به سمت ریشه بال به  فشار کمکه مرک  

شود. زیرا که ارتفا   جا جابهمی ان محسوسی 

یباً برابر با ارتفا  مرک  تقرفنس در این حالت 

این قضیه باعث گردیده است گردابه شده است. 

که گردابه بیش از این به سمت دیواره فنس 

پیشروی نکند و در ادامه این اتفاق باعث نرسیدن 

امتداد گردابه منحرف شده به سطح بالایی 

 اسللیت در  خواهد شد.

 

 
 الف

 
 ب

گردابه دو سمت فنس در مقطع برش خورده . 16شکل 

A-A    درجه. الف(  13عمود بر فنس بال در زاویه حمله

C30)ب .C70 

علاوه بر تغییر ارتفا  فنس، مح  قرارگیری 

ها نی  بر روی ضرایب آیرودینامیکی  فنس

در ادامه به بررسی تغییرات  یرگذار خواهد بود.تأث

یی مح  جا جابهضریب گشتاور غلتشی ناشی از 

نمودار  17پردازیم. در شک   یمها  قرارگیری فنس

 شده گ ارشزاویه حمله  برحسباین تغییرات 

 17است. با بررسی نمودار موجود در شک  

یری قرارگشود که با تغییر مح   یممشاهده 

، هرچه مح  نصب فنس را به Bبه  Aفنس، از 
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سمت نوک بال انتقال داده، می ان گشتاور غلتشی 

 م احم کاسته شده است.

درجه  13تا  8این پدیده در زوایای حمله 

درجه نی   16محسوس است. در زاویه حمله 

که در قب  توضیح داده شد اثر منفی  همان گونه

بر ضریب گشتاور غلتشی داشته است. هرچه 

سطح کمتری از سامانه اسللیت در  با گردابه 

بال درگیر باشد، ضریب گشتاور غلتشی  رأس

یری قرارگن اتفاق با باید. ای یمم احم کاهش 

فنس در محدوده نوک بال) محدود انتهای گردابه 

 دهد. یمبال( رخ  رأس

 
های  یتموقعنمودار ضریب گشتاور غلتشی در  .17شکل 

 مختلف قرارگیری فنس

ها،  دیگر پارامتر مهم در بحث بررسی فنس    

. باشد یمی ان پسای تولیدی توسط این صفحات م

تغییرات در  ایجاد  می ان 21در نمودار شک 

ها در طول بال پهلاد  فنس ییجا شده بر اثر جابه

می ان  Δcdنمایش داده شده است. ضریب 

تفاض  ضریب در  پهلاد و پسای ایجاد شده 

 باشد. ها نسبت به هر زاویه حمله می توسط فنس

 
ها در زوایای  ضریب تفاضل درگ ناشی از فنس .18شکل 

 قرارگیری متفاوت یها حمله مختلف نسبت به محل

که در  شود یمشاهده م 18در نمودار شک       

درجه می ان  7زوایای حمله پایین در محدوده 

اختلاف در  ناچی  بوده است. در این ناحیه 

باشد. زیرا  در  از جنس پسای اصطکاکی می

جدایش جریان ناچی  بوده و علت این  ریمی ان تأث

، صرفاً یریقرارگ یها می ان اختلاف کم بین مح 

ها و بخشی دیگر نی   می ان اف ایش سطح فنس

. باشد یمربوط به مح  قرارگیری در راستای بال م

در زوایای حمله بالاتر به دلی  ماهیت جریان و 

زیاد آن در  از نو  در  فشاری  یها شیجدا

درجه به بعد روند  13خواهد بود. از زاویه حمله 

بوده؛  کاهشی Cو B تغییرات در  برای فنس 

اف ایشی شده است. علت آن  A فنس  یبرا یول

ها و  شدن گردابه در شکسته توان یرا م

روی  جداشده بر  یها شدن قطر گردابه کوچک

 C یها ها دانست. فنس سطح بال توسط این فنس

در ناحیه جدایش زیاد  یریبه دلی  قرارگ Bو

ه ت)وسط و انتهای گردابه رأس بال(  توانس جریان

مانند یک سطح جداکننده از اف ایش قطر است 

ها جلوگیری کنند؛ اما به طور کلی به دلی   گردابه

تشکی  گردابه توسط هر فنس نی  در  بر روی 
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بوده است. در  Aبیشتر از فنس  CوB یها فنس

ادامه به بررسی اثر ارتفا  فنس بر روی می ان 

  پردازیم. ضریب تفاض  در  می

 شود یمی  مشاهده ن 19در نمودار شک      

بیشترین اثر مثبت فنس بر روی ضریب برآ در 

 است.  C فنس

 
ها در زوایای  ناشی از فنس برآ ضریب تفاضل .19شکل 

 قرارگیری متفاوت یها حمله مختلف نسبت به محل

 16علت اختلاف ضریب برآ در زاویه حمله     

به مح   ها فنسو سایر  Cدرجه، بین فنس 

ی این فنس در مح  بیشترین قطر گردابه ریقرارگ

. در این محدوده با کنترل جریان و گردد یبرم

اندازه گردابه تشکی  شده باعث اف ایش 

چسبندگی جریان و در نهایت اف ایش برآ شده 

 است. 

 یریگ جهینت. 8

به بررسی مح  و ابعاد فنس بال و  پژوهشدر این 

اثر آن بر روی سطح کنترلی اسللیت در  

روش طراحی این  به باتوجهپرداخته شد است. 

، نتایج برای ضریب گشتاوری غلتش ها فنس

 ها یریگ جهینت نیتر مهمنمایش داده شد. برخی از 

در این قسمت توضیح  اختصار بهاز این تحقیق 

 داده شده است.

سبب  گرد عقبی ها بالفنس بر روی  قراردادن -

بال خواهد شد.  رأسانحراف بخشی از گردابه 

می ان این انحراف به مح  و ارتفا  فنس 

 بستگی خواهد داشت. 

گردابه  مجدداًبا انحراف گردابه توسط فنس،  -

بعد از این صفحه بر روی ناحیه لبه حمله 

به  تواند یمتشکی  خواهد شد. این گردابه نی  

نترلی برخورد کرده و اثرات منفی سطوح ک

 خود را بر روی عملکرد آنها بگذارد. 

وای  بر روی  به دلی  وجود جریانات اسلن -

این  برخوردبالا و  گرد عقبی  یی با زاویهها بال

ی ناشی از این ا گردابه، ها فنسجریانات به 

تواند بر روی  برخورد تشکی  میگردد که می

ار اثر منفی سطوح کنترلی واقع در لبه فر

 ایجاد کند.

علاوه بر راهکارهای ارائه شده در سایر مقالات  -

ی م احم، استفاده از گشتاورهابرای کاهش 

کمک شایانی به ح  این  تواند یمفنس نی  

می ان  C30مشک  کند. به طوری که فنس 

درجه را در  13ضریب غلتشی در زاویه حمله 

درصد کاهش داده است.  42بهترین حالت 

یش ارتفا  فنس نی  سبب شده است که اف ا

به عنوان نمونه در این زاویه حمله درصد 

 درصد گردد. 67کاهش ضریب غلتشی 

در  Cدر این مدل پهلاد، استفاده از فنس  -

درجه ضریب گشتاور  16زوایای حمله کمتر از 

غلتش کمتری را در حین استفاده از سامانه 

 اسللیت در  تولید کرده است. 

 16و  7در زاویه حمله  ها فنسد بازه کارکر -

 افتهی کاهشدرجه بر روی این مدل پهلاد 

این پدیده ناشی از روش طراحی که  است

فنس بر اساس می ان تغییرات قطر و مح  

ی که با اف ایش بازه ا گونه بهگردابه است. 
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تغییرات ابعادی گردابه در زمان طراحی فنس، 

مناسب فنس را  عملکردمحدوده  توان یم

 ف ایش داد. ا

اف ایش بیش از حد قطر گردابه در زوایای  -

حمله بالا باعث قرق شدن فنس در این گردابه 

را در جهت کاهش  آنخواهد شد و عملکرد 

ضریب غلتشی م احم کاهش خواهد داد. از 

قب  از ) تر نییپاطرفی دیگر در زوایای حمله 

بال( جریان اسلن وای  بر  رأستشکی  گردابه 

روی بال به فنس برخورد کرده و سبب کاهش 

عملکرد سطوح کنترلی واقع بر انتهای بال 

 .گردد یم
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 نوشت پی.11

                                                            
1 Split Drag Rudder 
2 Elevon 
3 All Moving Wing Tip 
4 Slotted Split Deflector 
5 B2 Bomber 
6 Yawing Moment 
7 Rolling Moment 
8 Crow Flap 
9 Sinusoidal Leading Edge  
10 Wing Cuff 
11 Vortilon 
12 Vortex generator 
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13 Fence 
14 Needle-Shaped Vortex Generators 
15 Swing 
16 finite volume 
17 pressure base 
18 simple c 
19 second order upwind 
20 pressure outlet 
21 symmetric 
22 sleeping wall 
23 ansys meshing 
24 unstructured mesh 
25 Y-Plus 

 

 
 
 
 


