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 چکیده 

در یک  (Split Drag Rudder)اسپلیت درگ رادر سامانهدر این تحقیق، 

 در زوایای حمله مختلف مدل هواپیمای بال پرنده توسط یک روش عددی

، (rollغلتش) همچون های مختلفگشتاورشده و  شبیه سازی

در زوایای مختلف باز شوندگی اسپلیت  (yawگردش)و  (pitchچرخش)

با ایجاد پسا  اسپلیت درگ سامانه درگ مورد بررسی قرار گرفته است.

از  کندراست و چپ، کنترل محور عمودی را فراهم مینامتقارن بین بال 

همین سو برای ایجاد بیشترین گشتاور حول این محور در نوک بال ها نصب 

باشد که بر روی کارایی س بال میأهای رشوند. این محل متاثر از گردابهمی

ز دو ا سامانهساختار این  و سایر سطوح کنترل اثر گذار است. در سامانهاین 

با باز شدن خلاف جهت هم، در یک استفاده شده که صفحه بر روی هم 

دی . مدل پهپانمایدمی تولید گشتاور گردشی لازم برای سمت هواپیما پسا

یک  که ، سویینگ نام دارد،قرار گرفته استمورد مطالعه در این تحقیق  که

 از ست وا 00666-ناکامتر و سطح مقطع  1پهپاد لامبدا شکل با طول بال 

 انجام شدهشبیه سازی عددی  ای برخوردار است. درجه 60زاویه عقب گرد 

 هزوایای حملصورت گرفته است، که با تغییر در  در فاز نشست و برخاست

 26و  16 (δ) ها با زاویه باز شوندگی اسپلیت درگ و زاویهدرجه  12تا  6 از

نتایج حاصله نشان میدهد افزایش زاویه حمله سبب  بررسی گردیدند. 06و 

تولیدی از اسپلیت درگ شده و کارایی آن را کاهش  گشتاور گردشیکاهش 

دهد. علاوه بر آن به دلیل ایجاد اختلاف پسای سطح بالا و پایین این می

مورد بررسی که شده  تولید مزاحمغلتشی و چرخشی  گشتاورهای، سامانه

 قرار می گیرد.

شبیه سازی  -پهپاد  –بال پرنده  -اسپلیت درگ رادر  :های كلیدیواژه 
 عددی 

 

 مقدمه -1

های گذشته استفاده از پیکر بندی بال های دلتا و لامبدا شکل در سال

افزایش چشم گیری داشته است. زیرا اتکا به وسایل نقلیه هوایی بدون 

به رادار  توانها میاست. از ویژگی های نوع پیکربندی سرنشین افزایش یافته

الش های طراحی از چ گریزی و کارایی مطلوب آیرودینامیکی آن اشاره کرد.

م به سبب نبود دهواپیما است که بحث پایداری و کنترل این نوع پرنده ها، 

آیرودینامیک بال های لامبدا شکل شبیه به  .گرددمطرح میآنها عمودی در 

رد وبی در تحقیقات گذشته موبه خ پیکربندیبال های دلتا است که این نوع 

 در تحقیقات صورت گرفته توسط مک پارلین .]1[بررسی واقع شده اند

(McParlin)  نشان داده شد به دلیل کوچک بودن وتر در شکستگی بیرون

ین از هم های لامبدا شکل بارگزاری بیشتر از سایر نقاط بال خواهد بود.بال

یابد که در نهایت سبب یرو ضریب برآی محلی در این قسمت افزایش م

جریان جدا شده به صورت  شود.شروع جدایش جریان در این ناحیه می

گردابه به سمت نوک بال حرکت کرده و سطوح کنترلی موجود در این ناحیه 

سبب جدایش جریان در بال بیرونی دهد. این را تحت تاثیر خود قرار می

یه کاهش حاشکند که منتقل میآن را به جلو و  شده مرکز فشار تغییر مکان

در زوایای کم تر از زاویه  پدیدهاین  را نیز در پی دارد. استاتیکی هواپیما

از پیچش  ، عمومابرای محدود کردن این اثر. دهدواماندگی هواپیما رخ می

با عقب نگه داشتن مرکز آیرودینامیکی . ]2[شودمنفی در بال استفاده می

 های منعکس کنندهو استفاده از ایرفویلگرد به وسیله ایجاد زاویه عقب 

(Reflex Airfoil)از . ]0[نمایند، پایداری حول محور عرضی را ایجاد می

توان به هواپیمای میها این نوع پیکربندی و غیر نظامی های نظامیکاربرد

و  (45C-X)سی-56 -ایکسپهپاد  و b)-(2 بی دو اسپریتبمب افکن 

که در مصارف غیر نظامی به  اشاره کرد (48B-X) بی-54-همچنین ایکس

 1660در سال . ] 5[صرف سوخت گزینه مناسبی خواهند بوددلیل کاهش م

 (effector)های قیق و توسعه بر روی انواع افکتوربرنامه ای به هدف تح

معمولی و مبتکرانه برای هواپیماهای بدون دم در امریکا اجرا شد، که در آن 

 فلپ، (Elevon)روی انواع سطوح کنترل، ماننده الوونتحلیل مفهومی بر 

(Flap)اسپلیت درگ ، (Split drag) و آل مووینگ وینگ تیپ (All 

Moving Wing Tip) کنترل سمتی. ]6[است هانجام گردید 

(Directional)  سامانهبا استفاده از  2-بیدر هواپیماهای بدون دم مانند 

شود. این سطح کنترلی بر روی لبه فرار در نوک اسپلیت درگ رادر انجام می

از دو صفحه بر روی هم استفاده   سامانهبال واقع شده است. در ساختار این 

شده است که به صورت متقارن و خلاف جهت هم بر روی یکی از بال ها باز 

 شگرد گشتاور دهد. این امر سبب ایجادشده و پسای یک بال را افزایش می

در چندن پژوهش نیز سعی شده تا اثرات ثانویه استفاده از . ]0[خواهد شد

 گشتاورعلاوه بر استفاده از اسپلیت درگ . ]7[را خنثی نمایند سامانهاین 

نماید. افزایش زاویه حمله نیز ایجاد می و چرخشی یغلتش گشتاور، گردش

شود صفحه پایینی اسپلیت، سطح مقابل به جریان بیشتری را سبب می

داشته باشد که این خود باعث ایجاد اختلاف پسا بین دو نسبت به بالایی 

 شتاورگلاف پسا منجر به ایجاد تگردد. این اخصفحه  بالا و پایین اسپلیت می

 هوبر ،زمایش تجربیآهمچنین در یک  .]4[شودمی در زوایای بالا غلتشی

(Huber)  شگردو  غلتشیو همکاران نشان دادند که اثر ثانویه همگام شدن 

تواند متاثر از محل قرار گیری اسپلیت الوون نسبت به طول بال نیز می



 

، ردشیگ گشتاورتولید بیشترین  منظورها به عموما اسپلیت درگ. ]6[باشد

ها نصب در نوک بالنسبت به محور عمودی و  تریزیاددر فاصله 

 .]16[گردندمی

اگر چه از اسپلیت درگ برای ایجاد گشتاورهای گردشی در هواپیمای       

با پرنده استفاده شده است اما در هواپیمای بالا پرنده مورد نظر این اثر 

 تاثرا بررسی . هدف از این تحقیقتابحال مورد بررسی قرار نگرفته است

این مدل  بر رویافزایش زاویه حمله بر روی عملکرد اسپلیت درگ رادر 

یاد شده بر روی یک پهپاد بال پرنده نصب گردیده است که  سامانه .باشدمی

و 26و 16اسپلیت  باز شوندگی و در زوایای 12و 4و 5و 6در زوایای حمله 

و  غلتشیهای دارکه برای هر کدام نمو ،است گردیدهدرجه بررسی  06

متر بر ثانیه و در فاز نشست  06 جریان هواسرعت  گردند.میرسم  گردشی

زیرا بیشترین تغییرات زاویه حمله در  است، و برخاست در نظر گرفته شده

 گیرد.سرعت های پایین و در همین فاز صورت می

 

 معرفی هندسه پهپاد -2

 NACA-66009مدل پهپاد مطالعه شده از نوع سویینگ با سطح مقطع 

درجه ای طراحی  60قب گرد باشد که با طول بال یک متر و زاویه عمی

ی های کمتر بر روگردیده و برای کاهش سطح مقطع راداری نیز از شکستگی

قابل  1پرنده در جدول  سطح پهپاد استفاده شده است. سایر مشخصات

رجع برای کسب اطلاعات بیشتر در مورد این مدل به م باشد ورویت می

همچنین مشخصات ابعادی سامانه اسپلیت درگ  مراجعه شود.] 5[شماره 

جانمایی  محل ابعاد و به دست آوردن برای  باشد.موجود می 1نیز در جدول 

 بهره برده شده است.، از مقالات و مدل های مشابه در مراجع معتبر سامانه

 

 مشخصات كلی هواپیما -1جدول 

 مشخصه علامت مقدار

6/0070 (m²) S مساحت بال 

6/0070 (m) C طول وتر متوسط 

0-  (deg) θ زاویه پیچش 

6/65 (m) MRP نسبت به دماغه هواپیما محل گشتاور 

156 mm SL طول دهانه هر اسپلیت درگ 

56 mm C طول وتر اسپلیت درگ 

± º03  δ زاویه بازشوندگی اسپلیت درگ 

 

که دهد، اسپلیت درگ را نشان می سامانهتصویر پهپاد به همراه  1شکل 

رسم شده  هایهای تولیدی بر روی محورگشتاورمثبت  جهتهمچنین 

 مشخص گردیده اند. 
 

 
 عدی پهپاد و اسپلیت درگبنمای سه  -1شکل 

ای با میلیمتر و فاصله 2هایی با ابعاد اسپلیت درگ از پخ  سامانهدر ایجاد 

ر ئله به نزدیک تشده است. این مس در نظر گرفتههمین ابعاد از سطح بدنه 

کند و همچنین تغییر زاویه شدن شرایط شبیه سازی به واقعیت کمک می

صفحات اسپلیت در هنگام تولید هندسه برای شبیه سازی را تسهیل 

ی درک درجه برا 06نمایی از اسپلیت باز شده در زاویه  2در شکل  نماید.می

 ده شده است.ربهتر کارکرد آن آو

 

 
 درجه 03اسپلیت درگ در زاویه  -2شکل 

 
 شبیه سازی عددی  -0

تی استفاده شده است. این -اس-اس-کا امگادر مدل سازی آشفتگی از مدل 

خصوصات این پژوهش مدل با توجه به موارد کاربردی در صنعت هوافضا و 

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

استفاده قرار گرفته است. رژیم جریان در این تحقیق مادون صوت بوده و 

 تراکم ناپذیر فرض شده است.

به صورت مستقل از زمان بوده که در آن از  صورت پذیرفتهمحاسبات       

نجام گسسته سازی از روش حجم معادلات مومنتوم، پیوستگی و اسکالر با ا

اعمال بر کل سطح هواپیما شود. شرط عدم لغزش محدود استفاده می

به تصویر کشیده  0گردیده و همچنین شرایط مرزی استفاده شده در شکل

متر بر ثانیه که معادل عدد رینولدز  06شده است. در ورودی سرعت 
شدت آشفتگی نیز در ورودی مطابق باشد اعمال گردیده است. می 6/0×616

الگوریتم استفاده شده سیمپل درصد قرار داده شده است.  1با نتایج تجربی 

که برای ارتباط بین معادلات یاد شده از یک روش  بوده (Simple C)سی –

های انرژی جنبشی، . جهت گسسته سازی ترمکندمینیمه ضمنی استفاده 

 Second Order) وم بالادستیمومنتوم و آشفتگی از طرح مرتبه د

Upwind)  شده و همچنین برای ترم فشاری نیز، از مرتبه دوم بهره برده

 است.

 
 ابعاد و شرایط مرزی دامنه حل -0شکل 

 شبکه بندی -4

صورت  (Ansys Meshing) زار انسیس مشینگنرم اف طریق ایجاد شبکه از

به  کهباشد میسازمان های شبکه از نوع بیاست. ساختار سلول پذیرفته 

Split Drag Rudder 



 

اند. ابعاد سلول های شبکه با ضریب رت هرمی و چند وجهی ایجاد گردیدهصو

شده اند به گونه ای که با نزدیک شدن  تولیدریز شوندگی در اطراف مدل 

 است. لایه مرزی شدهنها کمتر آها بیشتر و ابعاد تعداد سلولمدل به سطح 

دیواره  ارتفاع از سطح یمتر میل 05/6بر روی سطح مدل دارای  موجود

حاصل در زاویه حمله صفر درجه  22 (Y-plus) پلاس-عدد وای باشد کهمی

از مقالات و مطالعات قبلی مانند های انجام شده با بررسی است. گردیده

نیز در مدل  1پلاس بزرگ تر از -وایاعداد از  بهره گیری ]11[ مرجع

متناسب نتایج بسیار دقیقی  (K- ω -SST) تی-اس-کا اومگا اس آشفتگی

-برای کاهش حجم سلول به همین سببهای تجربی داشته است. آزمون با

 هپژوهش استفاده شد این در روند 22پلاس -از مقدار عدد وایهای شبکه 

ترسیم شده  6در شکل  پلاس برای زاویه حمله صفر درجه-وای نمودار .است

برای اطمینان از مستقل بودن نتایج نسبت به تعداد سلول  همچنین است.

 صورت پذیرفته است. 2 شماره جدول ها، استقلال از مش مطابق

 
 استقلال از شبکه بر اساس ضریب پسا  -2جدول 

 شبکه  تعداد سلول ها ضریب پسا

6644/6  2706666 1 

6600/6  5676666 2 

6602/6  6666666  0 

6601/6  6466666 5 

6601/6  6606666 6 

6601/6  10666666 0 

 
دو  برش خورده ویرتص شبکه بندی اطراف مدلبرای درک  5در شکل 

 شده است.  قرار داده قسمت از مدل

 

 
 شبکه موجود در اطراف و سطح مدل خورده برش ینما -4 شکل

 

 
 پلاس بر روی مدل-توزیع عدد واینمودار  -5شکل     

 

 اعتبار سنجی -5

شبیه سازی عددی با مدل تجربی مده از آحت نتایج به دست صبرای سنجش 

یک ، ضریب برآ در این دو حالت به صورت ]5[موجود در تونل بال رفرنس 

گردد بیشترین خطای مقایسه شده اند. ملاحظه می 0شکل  در قالب نمودار

زوایای حمله بالا رخ داده است. این درصد است که در  6/5صورت گرفته 

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

مدل تولید شده در این  جزئیضرایب عددی و تجربی ناشی از عدم تطابق 

 باشد.می قرار گرفته در تونل باد پژوهش با هواپیمای اصلی

 

 
 ضریب برآ در دو حالت تجربی و عددی اعتبار سنجی نمودار -6شکل

 نتایج وبحث  -6

 رفطهای بال پرنده برای کنترل سمتی نیاز به اختلاف نیرو در دو در هواپیما

دماغه به طرفین منحرف شود. سامانه  باشد تا به وسیله آنواپیما میبال ه

ماید. ناسپلیت درگ با ایجاد پسا در هر سمت بال نقش کنترلی را ایفا می

ین سامانه از دو صفحه بر روی هم تشکیل گردیده است که با باز شدن ا

هم، پسای مورد نیاز برای تولید گشتاور گردشی را فراهم  خلاف جهت 

. در صورت متقارن بودن سطح مقطع بال و همچنین صفر بودن کنندمی

 به صورت دو سطح اسپلیت درگ بودنبال، باز  پیچشمیزان زاویه حمله و 

در  فقطهای تولید شده از سمت پایین و بالا را خنثی کرده و روینی قرینه

نماید. در شرایط معمول در مدل های مختلف جهت سمتی گشتاور تولید می

هواپیماهای بال پرنده این پارامتر ها کمی متفاوت هستند از همین رو باز 

ارامتر پیکی از  را نیز دارند. یگشتاور های دیگر تولیدشدن اسپلیت ها امکان 

 صفحاتگردد یکی از باشد که سبب میزاویه حمله پروازی می ،های موثر

شار که پسای بیشتر تولید و فاسپلیت در معرض جریان بیشتری قرار گیرد 

 و این مسئله سبب ایجاد گشتاور غلتشی دهد.بر روی آن را افزایش می

گردابه  شود. همچنین در بال های دارای زاویه عقب گرد وجودمی چرخشی

. یردتحت تاثیر قرار گشود کارایی سطوح کنترلی نوک بال می باعثرأس بال 

 . نماییمیبه زاویه حمله بررسی م را در ادامه وابستگی این سامانه

 06و  26و  16 (δ) سامانه اسپلیت درگ به صورتصفحات باز کردن       

 2مطابق شکل  پذیرفته است.انجام ( 12و 4و 5و 6در زوایای حمله ) درجه

در رد. گیاین باز شوندگی به صورت قرینه در بالا و پایین سامانه صورت می

ور انسبت به زاویه حمله برای ضریب گشتابتدا میزان اثر پذیری سامانه 

شدن  ترشود بازملاحظه می 7در نمودار شکل  .داده شده است نشانگردشی 

که  دخواهد شگردشی گشتاور افزایش ضریب  اسپلیت منجر بهزاویه سامانه 

به گونه ای که  است،این افزایش گشتاور در زوایای حمله مختلف متفاوت 



 

شود. با افزایش زاویه افزایش زاویه حمله به کاهش ضریب گردش منتهی می

راس بال، اثر تولید شده از  و گردابه های  جریان به سبب جدایش ،حمله

شی و سامانه در تولیدگشتاور گرد پذیری صفحه بالایی اسپلیت کاهش یافته

 ضعیف تر عمل خواهد کرد.

درجه  12بیشترین کاهش گشتاور گردشی در زاویه حمله شود مشاهده می

 س بال برأرخ داده است که عامل اصلی این پدیده قرار گیری گردابه های ر

کم تر، نامحسوس است که  δروی اسپلیت خواهد بود. این اثر در زوایای 

توان در وجود اختلاف ارتفاع عمودی صفحه اسپلیت از مرکز می ن راآعلت 

 .عنوان کردگردابه 

 

 
یای حمله ی به زاویه اسپلیت در زواگردش گشتاور نمودار ضریب -7شکل 

 مختلف

خطوط جریان بر اساس سرعت رنگ بندی شده اند  4در تصویر شکل      

به طور وسیعی ال سطح اسپلت درگ را بس أدهد گردابه رکه نشان می

است. گردابه اولیه و  پوشانده است. این گردابه از دو قسمت تشکیل شده

گردابه اولیه با افزایش زاویه حمله به وجود خواهد آمد و سبب  ثانویه، که

گردد. این مسئله کاهش فشار بر روی می ایجاد جریان عرضی در امتداد بال

رایط، به سبب فشار کم در همراه دارد. همچنین در این ش به سطح بال را

قسمت گردابه، لایه مرزی از سطح جدا شده و سبب تشکیل گردابه ثانویه 

به مرور گردد. گردابه در امتداد حرکت طولی خود به سمت نوک بال می

گردد که به دلیل وجود سطوح کنترلی در نوک بال، دچار فروپاشی می

 دهد.نها را کاهش میآکارایی 

 
 درجه 12ان بر حسب سرعت در زاویه حمله خطوط جری 8شکل 

در ادامه نمای نزدیک از محل قرار گیری گردابه بر روی سطوح اسپلیت      

دهد که تغییر زاویه حمله چه میزان بر سطح پوشیده شده درگ نشان می

تصویر راست مربوط به زاویه حمله  6اشغال خواهد شد. شکل توسط گردابه 

در اینجا  ،باشده میدرج 12به زاویه حمله ط درجه و سمت چپ مربو 16

  ها ثابت هستند.زاویه اسپلیت

 

 
 12و  13حمله تصویر خطوط جریان بر حسب سرعت در دو زاویه  -9شکل 

 بر روی نوک بال درجه

ر اثر افزایش زاویه علاوه بر کاهش سطح مقطع مقابل به جریان د        

های تشکیل شده به کاهش کارایی سامانه کمک کرده و از حمله، گردابه

مسائل در همین رو تغییرات در ضرایب به صورت غیر خطی رخ داده است. 

ت که گذاشاهد خوتاثیر اثر دیگری نیز بر این سامانه کنترلی عمده یاد شده 

 ها و جدایش جریانگردد. کاهش فشار در اثر گردابهمی به غلتش اضافه منجر

پلیت ی اسنینین افزایش سطح مقابل جریان در صفحه پایچبر روی بال و هم

فشار دو سطح اسپلیت افزایش یافته و سبب  تلافخادرگ سبب گردیده 

شتاور غلتش میزان ضریب گ 16بروز گشتاور غلتشی گردد. در نمودار شکل 

( در زوایای حمله مختلف نمایش  δبر حسب باز شوندگی صفحات اسپلیت ) 

 داده شده است.

 

 
ضریب گشتاور غلتشی نسبت به زاویه بازشوندگی اسپلیت در  -13شکل 

 زوایای حمله مختلف

ویه . در زایابدزاویه حمله میزان گشتاور غلتشی افزایش می افزایش با       

به چپ (  غلتشیسبب ایجاد غلتش منفی )  δ باز شدنحمله صفر درجه 

در بال و اثر آن بر  0منفی  خواهد شد. این امر به دلیل وجود زاویه پیچش

ق کانتور درجه مطاب 4 دهد. در زاویه حملهرخ میزاویه دو صفحه اسپلیت 

زاویه حمله ثابت، سبب گردیده است بخش یک در  δ باز شدن، 11شکل 

اشد از بداشته  26فشار بیشتری را نسبت به دلتای  داخلی اسپلیت درگ

AOA 10AOA 12



 

نقش کاهنده ضریب غلتش را در نمودار شکل  سامانه این قسمت ازهمین رو 

ها بوده و از همین سمت خارج از محدوده گردابهایفا کرده است. این ق 16

به بعد کاهشی  26دلتای  در ن کمک کرده تاآبه  δجهت زیاد شدن زاویه 

غالب سطح درجه به دلیل پوشیده شدن  12در زاویه حمله  رفتار کند اما

 خورد.اسپلیت درگ این اتفاق کمتر به چشم می

 

 
درجه  بر روی سطح بالایی اسپلیت  8زاویه حمله  در كانتور فشار 11شکل 

 درجه 03و  23درگ در دلتاهای 

 در ادامه روند بررسی اثرات زاویه حمله بر روی ضرایب آیرودینامیک     

 نمودار شکلپردازیم. می شسامانه اسپلیت درگ به تغییرات ضریب چرخ

ه شدمیزان تغییرات گشتاور چرخشی برای تمام زوایای حمله بررسی  12

های مختلف برای زوایای حمله دلتادر  شودهمانطور که ملاحظه می .است

 نماید.درجه میزان گشتاور در جهت مثبت و بالا بردن دماغه عمل می 6

ب مطال مطابق د زاویه پیچش سبب شده است صفحه بالایی اسپلیتوجو

 نسبت به سطح بالایی درجه 0مقدار به ، اشاره شده درمورد زاویه پیچش

مقابل جریان هوا قرار گیرد و چون جدایش محسوسی در در  سطح پایینی

این زوایا رخ نداده است سطح بالایی فشار بیشتر و در نتیجه گشتاور روبه 

 12و  4 بالاتر مانند در کل هواپیما اعمال کرده است. در زوایای حملهبالا 

که به صورت کاسته شده است  ،های باز تر  δکارایی صفحه بالایی در  درجه،

 اهشکنشان از  است. این پدیده  قابل مشاهدهگشتاور منفی ) دماغه پایین ( 

 ری کاملکه به دلیل قرار گیروی صفحه اسپلیت درگ دارد که  برفشار 

 به مانندالبته در گردابه و جریان آشفته روی بال رخ داده است.  سامانه

درجه  06در قسمت ضریب غلتش، در دلتای شرح داده شده توضیحات 

سطح داخلی اسپلیت توانسته بخشی از فشار از دست رفته را جبران نماید 

تای بعد از برای دل 12 در نمودار شکل تغییر روندکه در اینجا با  (11)شکل 

 ظاهر گردیده است. 26

 

 
 یبازشوندگ هیزاو به نسبت چرخشی گشتاور بیضرتغییرات  -12 شکل

 مختلف حمله یایزوا در تیاسپل

فشار دو سمت در نهایت اثرات اشاره شده تا اینجا به واسطه تغییر در       

که به دلیل متقارن نبودن محل اعمال  اسپلیت درگ پدیدار گردیده است

 ایجاد شدهضرایب گشتاورهای های هواپیما نسبت به محورها این فشار

ایجاد شده توسط ضرایب برآ و پسای  تغییراتبررسی گردیدند. در ادامه 

تغییرات ضریب برآ در شرایط  10نماییم. شکل بررسی می نیز راسامانه 

 تشابه رفتاری را با ضریب غلتش رینبیشت کهدهد مختلف آزمون نشان می

باشد. این تشابه بیان میکند تغییرات ضریب برآ بر روی می  دارا 16شکل 

سطوح کنترلی اسپلیت درگ بیشترین اثر خود را بر ضریب غلتش و در 

 کند.نهایت بعد از آن بر روی چرخش اعمال می

 

 
 تیلاسپ یبازشوندگ هیزاو به نسبت سامانه برآ بیضر تغییرات -10 شکل

 مختلف حمله یایزوا در

سامانه اسپلیت کل ی ضریب پسا میزان همچنین در بررسی نمودار      

دلیل  که به شودمی دیدهبیشترین تطابق با ضریب گردش  ،(15)شکل  درگ

دهد و کمترین حول محور عمودی هواپیما رخ می ،اعمال نیروی پسا اثرنقطه 

 ها خواهد داشت.را بر سایر گشتاور ثیر أت

 

 
 تیلاسپ یبازشوندگ هیزاو به نسبتسامانه  پسا بیضر راتییتغ -14 شکل

 مختلف حمله یایزوا در

همانطور که در نمودار ضریب گردش توضیح داده شد افزایش زاویه       

میزان  15شود از طرفی در نمودار حمله سبب کاهش ضریب گردش می

اری شود، مقدضریب پسا با افزایش زاویه حمله زیاد شده است که نتیجه می



 

همین  افزاید ازاز نیروی پسای تولیدی تلف شده و به پسای کلی هواپیما می

 یابد.اندمان این سامانه در زوایای حمله بالاتر کاهش میرو ر

 

 نتیجه گیری  -7

س بال شده که أافزایش زاویه حمله پروازی سبب تشکیل گردابه از ر -1

 شود.محل قرار گیری امتداد آن با تغییر در زاویه حمله جابه جا می

ور اباز شدن قرینه زاویه بین دو صفحه اسپلیت درگ باعث ایجاد گشت -2

غلتشی مزاحم خواهد شد که این پدیده به تغییر زاویه حمله و میزان پیچش 

 بال ارتباط دارد.

دهد و در افزایش زاویه حمله میزان ضریب گشتاور گردش را کاهش می -0

افزاید که نشان از کاهش راندمان سامانه ازای آن به ضریب پسای هواپیما می

 دارد.

مقدار گشتاور گردشی را به صورت غیر  ،دو صفحه اسپلیت باز شدن -5

 دهد.خطی افزایش می

تغییرات ضریب برآ در سامانه اسپلیت درگ به طور مستقیم بیشترین  -6

 نماید.تاثیر را بر گشتاور غلتشی اعمال می
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