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Numerical Analysis of Flow Separation Control on a BWB 
Drone Using a Vortex Generator

[1] Dynamic stall control using deployable leading-edge vortex generators [2] Dynamic stall 
control through passive devices in hybrid configuration [3] Numerical calculation effects of 
deforming leading edge on airfoil dynamic stall control [4] Numerical simulation of the 
effect of a co-flow jet on the wind turbine airfoil aerodynamic characteristics [5] Numerical 
simulation of the effect of a co-flow jet on the wind turbine airfoil aerodynamic characteristics 
[6] The elimination of diffuser separation by vortex generators, Report No.R-4012-3 [7] 
Forced mixing in boundary layers [8] Introduction to Shock-Induced Separation and its 
Prevention by Design and Boundary Layer Control [9] Experimental study of airfoil 
performance with vortex generators [10] Investigation of several passive and active 
methods for turbulent flow separation control [11] Exploratory study of vortex-generating 
devices for turbulent flow separation control [12] Control of turbulent boundary-layer 
separation using micro-vortex generators [13] Numerical study of passive and active flow 
separation control over a NACA0012 airfoil [14] Vortex generators effect on low Reynolds 
number airfoils in turbulent flow [15] Passive flow control over NACA0012 aerofoil using 
vortex generators [16] Experimental study of vortex generators effects on low Reynolds 
number airfoils in turbulent flow [17] Passive control of pitch-break of a BWB UCAV model 
using vortex generator [18] Numerical simulation of the low speed aerodynamic 
characteristics for BWB type UCAV configuration with -5 degree twisted angle. 35th AIAA 
Applied Aerodynamics Conference

Today, the effects of three-dimensional flow near the blade and wing tip in the turbomachinery 
industry, such as rotor helicopters, turbine, as well as wings optimization in the airline 
industry, for safe flight with high maneuverability, are the focus of the industry in this area. 
Stall can be considered an influential phenomenon in this field. In the present study, the flow 
separation control was investigated by a vortex generator on a wing of a radar invader UAV, 
including a Naca64a210 airfoil with a 5° washout angle at the wing tip and integrated wings 
and attached to the body with a 47° sweep angle in the subsonic flow. The turbulent flow was 
solved by the kw-sst method for attack angles ranging from 5-20° and speeds of 30 and 60 m/
sec. The results show a good fit with numerical and experimental results, so that the pressure 
distribution curves indicate the growth of pressure in the vortex generating regions and also 
the areas near the tip of the wing, which results in the flow remain in the wing surface in these 
areas. Therefore, by examining the pitching moment and velocity contours, it can be seen that 
the flow separation from the 15° angle of attack, has been delayed to 20°, and also the ability to 
control the separation of flow along with the growth of velocities has been achieved.
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  چکيده
 عیو بال در صنا غهینوک ت هیناح یکیدر نزد انیجر یبُعد اثرات سه یامروزه بررس
 یساز نهیبه نیو همچن ها یساز نیتورب کوپترها،یهمچون روتور هل ینیتوربوماش
 یریمانورپذ تیهمراه با قابل منیا یداشتن پرواز یبرا ییمایهواپ عیبال در صنا

را  یواماندگ دهیحوزه است. پد نیافعال در  عیبالا از مباحث مورد توجه صنا
حاضر کنترل  قیحوزه دانست. در تحق نیدر ا رگذاریتاث دهیعنوان پد به توان یم

شامل  زیرادارگر یپهپاد تهاجم کیبال  یتوسط مولد گردابه رو انیجر شیجدا
و  کپارچهی یها درجه در نوک بال و بال۵ چشیپ هیبا زاو Naca64a210 لیرفویا

 یمادون صوت بررس انیجر میدرجه در رژ۴۷ ییپسگرا هیمتصل به بدنه با زاو
حمله در محدوده  یایزوا یبرا kw-sstآشفته با روش  انیشده است. حل در جر

نشان از  جیانجام شده است. نتا هیمتر بر ثان۶۰و  ۳۰ یها درجه و سرعت۲۰تا  ۵
فشار  عیتوز یها یکه منحن یطور دارد، به یو تجرب یعدد جیتطابق مناسب با نتا

به  کینزد ینواح طور نیاستقرار مولد گردابه و هم یدهنده رشد فشار در نواح نشان
 ینواح نیسطح جسم در ا یرو انیجر ماندن ینوک بال هستند که منجر به باق

سرعت،  یو کانتورها یچشیگشتاور پ ینمودارها یبا بررس نی. بنابراشود یم
 نیافتاده است و همچن ریبه تاخ جهدر۲۰به  ۱۵حمله  هیاز زاو انیجر شیجدا
 رقم خورده است. زیبا رشد سرعت ن همراه انیجر شیکنترل جدا تیقابل ییتوانا

  یمولد گردابه، پهپاد تهاجم ان،یجر شیکنترل جدا ،یواماندگ ها: کلیدواژه
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مفهوم  یندر درک ا یدانشمندان سع ی،واماندگ یدهپد یدایشبا پ
گوناگون  یآن در کاربردها یراتاز تاث یکردند و سپس مطالعات ناش

از وجود  یناش یمنف یراتبا گذشت زمان و درک تاث. دشانجام 
 یرامونپ یعاتلبه مطا شروع یراخ یها دانشمندان در سال ی،واماندگ
ها و بال  ینبهبود عملکرد توربوماش برای اثیراتت ینکاهش ا

  دادند.ها انجام یماهواپ
در  یرمحققان نشان دادند که تاخ ،گرفته مطالعات صورت در

 ینافتد. ا یاتفاق م یانجر یشدر جدا یرهمراه با تاخ ی،واماندگ
تحت عنوان  ،بوده یتمورد اهم یاربس یراخ یها عمل که در سال

 تلاش معنی به جريان کنترل .شده است یانب یانجر یشکنترل جدا
 در جريان ميدان یهاگیويژ و فتارهار برخی اصلاح يا تغيير یبرا

 یبرا یبسيار تعاريف تاکنون. است کاربر تمايل و خواست جهت
 در اما ،دارند هم با ییتفاوتها ظاهر به که شده یهارا جريان کنترل
 که تعاريف اين از یکی. است يکسان آنهامی تما مفهوم نهايت
 یهارا ديواره دو ميان جريان یبرا میلادی ۱۹۶۱در سال  فلت توسط
 يا مکانيزم هر شامل یمرز لايه "کنترل کهاست  صورت اين به ،شد
 حالت از متفاوت ی،مرز لايه ،آن اعمال اثر درکه است  یيندآفر

صورت  نیز تعریفی کامل و جامع به فيدلرخواهد کرد". رفتار  طبیعی
بر  که است عمليات يا يندآفر يک جريان "کنترلزیر ارایه کرد: 

 و گیرد می قرار کنترل مورد جريان خواص از خیبر ،کاربر نياز حسب
از مزایای مهم کنترل شود". می هدايت مطلوب جهت در ینحو به

 افزايش آ،بر ینيرو افزايش ،پسا ینيرو کاهش توان جریان می

 افزايش ازی جلوگير نهايتاً و اختلاط افزايش ،سيال حرارت انتقال
کنترل فعال به دو بخش ریان را نام برد. از طرفی کنترل جسروصدا  (AFC)  مقابل در که فعال روشد. شو یم یمتقسو کنترل غیرفعال 
 يا جرم ی،انرژ ،آن در که است شیرو گيرد می قرار غيرفعال روش
  شود.می مبادله سيال و محيط بين ديگر کمکی ینيرو هر

 یشترب وبوده  یردر دهه اخ یردرآمدموضوع پُ  یانجر یشکنترل جدا
و  یگذار یهو مولد گردابه سرما یقتزر ،از جمله مکش یمباحث یرو

به بررسی مفهوم  ،[1] ۲۰۱۲در سال  و همکاران پپ. کار شده است
و  جدید واماندگی دینامیکی فعال یعنی کنترل آن پرداختند

و  قدریممتازای در واماندگی شوند.  درجه۳توانستند موجب تاخیر 
سازی پارامترهای فیزیکی برای  بهینه ،[2] ۲۰۱۳همکاران در سال 

های  های غیرفعال در پیکربندی کنترل بهتر جریان را با دستگاه
تاثیرات مثبت نشان از این تحقیقات  نتایجاند.  ترکیبی بررسی کرده

و افتادگی لبه  (GF) گرنیابرآافز ،گردابه های غیرفعال مولد دستگاه
   است. های واماندگی دینامیکی روی گردابه (FDLE) حمله
تغییر شکل لبه حمله با بررسی  ،[3] ۲۰۱۴ و همکاران در سال تیانیو

پیچشی را با استفاده از جریان ناپایا و های  ایرفویلحرکات، 
دهد  عددی نشان می نتایج سازی کردند. های توربولانسی شبیه مدل

های مختلف در یک زاویه  با دامنهحمله که تغییر شکل افتادگی لبه 
بهبود  و منجر به تواند از وقوع جدایش جریان بکاهد میحمله بالا 

  شود.عملکرد هواپیما 
کنترل جریان پلاسما نوع  با بررسی [4] ٢٠١٥سال در  لیانگو  چن

نشان دادند که استفاده را  جدیدی از تکنولوژی کنترل جریان فعال
 آنها شود. منجر به بهبود عملکرد آیرودینامیک هواپیما می از آن

که منجر به درجه به تاخیر انداختند ٧را  زاویه حمله واماندگی
و همکاران در سال  خو. درصدی ضریب نیروی برآ شد١١افزایش 
عنوان  به (CFJ) یک جت جریان مشارکتیگیری از  با بهره، [5] ٢٠١٥

دارای اثر مثبت قابل  CFJ دادند که روش کنترل جریان فعال نشان
و کاهش نیروی  حاشیه واماندگی، رآتوجهی در افزایش نیروی ب

  .پسا است
بیان  ۱۹۴۷ل سادر  رتیلو توسط ابتدگردابه در ا یمولدها ممفهو
 نجریا ینتهادر ا هشددیجاا یتیسیتههاور کهداد  ننشا. او [6]شد

 نجریا یستارا در را ممومنتو ،کوچک یها پلیتاز  یفیرد توسط
جریان  یشاجد هپدیددر  تاخیر باعث ینابنابر وهند د می یشافزا

 اتثردادن ا ننشا برای زیادی یها مایشآز میشوند. سپس
انجام گرفت.  نجریا هکنندلکنتر سایلو انعنو بهگردابه  یمولدها
و گذارند می زی تاثیرمر لایه یبالا نجریاگردابه روی  یمولدها
 حصلاا کوچکهای  گردابه تولیداز  دهستفاا بارا  نجریا طخطو

 شود می زیمر لایه به ژینرا لنتقاا سببگردابه تولید این میکنند. 
گردابه  یهمچنین مولدها میکند. یجلوگیر نجریا یشاجدو از 
کنند. همانند حفظ ر شرایط آرام و یکنواخت را د نجریا توانند می

 یرفویلا لحو دشگر یشافزا باعث نیزگردابه  تولید ها، کننده آشفته
 که ستا کرذ به زملا. دمیشو آبر وینیر یشافزآن ا تبع بهو 

باید بلندتر از ضخامت لایه مرزی جریان  ارههموگردابه  یمولدها
 لایه خلدا بهرا  زیمر لایهی بالاآزاد  نجریا ژینرا نندابتو باشند تا

یا  ستیدصورت  به ننداتو میگردابه  یمولدها .نمایند منتقل زیمر
هواپیما،  نشستنیا  نشدمثلاً هنگام بلندشوند.  لفعا توماتیکا

در  که هنگامی یاکند  صورت دستی این ابزارها را فعال می خلبان به
 رتصو به هااربزا ،سدرمی ماندگیوا یطاشر به یرفویلا پیمااهو رمانو
  شوند.ل فعا رکادخو

 شفتهآ زیمر لایه، [7] ۱۹۶۱در سال  اسپنجنبرگو  اسچوباور
 یهارفشا نیاادگردر  تخت صفحه یکروی  هشد داده توسعه
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 کهداد  ننشا نهاآ مطالعهقرار دادند. مطالعه  ردمورا  سمعکو
آمیختن جریان با مومنتوم بالا با سبب گردابه  یمولدهااز  دهستفاا

لایه مرزی شده است که منجر به کاهش گرادیان فشار معکوس 
  شود. می

از  دهستفاا ریتئو مینهرا در ز کاملی مقاله، [8] ۱۹۶۱در سال  پیرسی
ی ارایه نمود. وی نشان داد که بعُددو نجریاگردابه در  یمولدها

اصطکاک لزجتی و گرادیان فشار معکوس لایه مرزی را آهسته 
طور کلی مولد  شود. به کند و وقوع پدیده جدایش حتمی می می

شود انرژی بالاتر  کند که موجب می گردابه، مکانیزمی را فراهم می
و  بوده سطح یکدنز که سیالی بهسیالی که خارج از لایه مرزی 

 لنتقاا ینو ا یابد لنتقاا ،ستا یتر پایین ژینرو ا سرعتدارای 
 یجلوگیر یا تاخیر دهی دوباره به لایه مرزی و منجر به انرژی ژینرا

  .دمیشو زیمر لایه یشاجداز 
 تصو دونما دبا تونل آزمونر ، د[9] ۱۹۸۷ل سادر  گریگورکو  اگبر

 یمولدها صحیح حیاطر با که نددنمو همشاهد ردکانا یرفویلاروی 
  یابد. می کاهش پسا وینیرو  یشافزا آ،بر وینیرگردابه 
انواع مختلفی از  ۱۹۹۹و  ۱۹۹۱ ،۱۹۹۰های  و همکاران در سال لین

 همشاهدو  ندداد ارقر سیربر ردمورا  نجریاکننده  وسایل کنترل
. [12-10]هستند موثر ربسیا یشاجد لکنتردر  سایلواین که  نددنمو

 لکنتر برایگردابه  یمولدها که گرفت نتیجهتوان  بدین ترتیب می
 ربسیا نجریا یستادر را تیسیتههاییور تولیدو  نجریاجدایش 

  هستند. موثر
، مطالعات خود را روی ایرفویل [13] ۲۰۰۸و همکاران در سال  شان NACA0012  های گردابه  درجه با استفاده از مولد۶در زاویه حمله

فعال و غیرفعال برای کنترل جریان بررسی کردند و نشان دادند که 
کم  %۸۰مولدهای گردابه غیرفعال طول چرخش را تقریباً به اندازه 

را در راستای تیسیته ورهای گردابه فعال،  کنند. از طرفی مولد می
  جریان لازم است. کنند که دقیقاً برای کنترل جریان تولید می

 گردابه یمولدهادادن ارقر با [14] ۲۰۰۸ران در سال همکاو  ولنرد
اپلر شده  حصلاا یرفویلا بالایی سطحروی  شکل مثلثیگوشه یا  سه
 شفتهآ نجریارا در  پایین زینولدر دعد ثرا ،مختلف در شرایط ۳۸۷
 یرفویلامیک یناودیرآ یباضر رفتار نها. آنددادقرار  مایشآز ردمو
از  دهستفاا با حالتدر دو  مختلف حمله ییارا در زوا هکرشدذ

 نهاآ .ندداد ارقر مطالعه ردمواز آن  دهستفاا ونبدو  گردابه یمولدها
از  که هنگامیبرآی ماکزیمم  ضریب ارمقد که نددنمو همشاهد
 یهزاو ماایابد.  شود، افزایش می استفاده میگردابه  یمولدها

ماند.  کند یا تقریباً ثابت باقی می چیزی مینا ربسیا تغییر ماندگیوا
 باقی ثابت تقریباً کوچک یحملهها یهزاو ایبر پسا وینیر ارمقد

 یشافزا نیز پساار ضریب مقد حمله، یهزاو یشافزا با ماا ،میماند
ست. ا زیمر لایه و بين گردابه خلاتد مرا ینا علت که یابد می
 شبیه ربسیا لتادبال  توسط هشددیجاا پیچیرماگردابه  ،کلی رطو به

گردابه  ینا که ستگردابه ا یمولدها توسط هشددیجاگردابه ا
 میکند که دیجارا ا شفتگیو آ نظمی یک بی زیمر لایهدر  هشددیجاا

  د.میشو آبر ضریب یشافزا سبب
 شفتهآ نجریا دیعد سیربر به [15] ۲۰۱۰در سال  رانهمکاو  اوداندی

 گردابه یمولدهااز  دهستفاا با NACA0012 ایرفویل مدلروی 
از  سیعیو ودهمحد افزار فلوئنت در پرداختند. آنها با استفاده از نرم

سازی اثر این مولدها بر  به مدل ۵۵۰۰۰۰رینولدز  دعدو  حمله ییازوا
های جریان حول ایرفویل پرداختند. آنها نشان دادند که  مشخصه

کاهش و  آبر ضریب فزایشا باعثگردابه های  کردن مولد ضافها
های گردابه  نیز اثر مولد [16]ای شود. در مطالعه ضریب پسا می

گوش را روی ایرفویل در شرایط جریان آشفته و عدد رینولدز  سه

های گردابه را در  پایین مورد مطالعه و بررسی قرار دادند. آنها مولد
های متفاوتی از لبه حمله قرار دادند و اثر آن را بر نیروهای  مکان

شده، استفاده از  آیرودینامیک بررسی کردند. با توجه به نتایج ارایه
مولدهای گردابه سبب افزایش مقدار نیروی برآ و در نتیجه نیروی 

های گردابه اثر چندانی روی نیروی پسا  شود، اما مولد حداکثر برآ می
توان  اند که علت این امر را می اثر بوده نداشته و در بعضی شرایط بی

حوه چیدمان مولدین گردابه روی ایرفویل ذکر کرد. زیرا این به ن
های ایجادشده توسط مولدین  چیدمان باعث تداخل بین ورتیسیته

گردابه با همدیگر و همچنین تداخل با لایه مرزی شده است که 
  شود. موجب افزایش شدت آشفتگی می

با استفاده از یک مولد گردابه  [17] ۲۰۱۵در سال  پارکو  شیم
) برای حفظ مزیت رادارگریزی پهپاد تهاجمی ۱ای (شکل  وزنقهذ (UCAV) پدیده توقف پیچ را در تونل باد موسسه تحقیقات ،

). در این تحقیقات ۲بررسی کردند (شکل  (KARI)هوافضا کره 
نشان دادند که میزان توزیع فشار با حضور مولد گردابه روی سطح 

کند که  بال افزایش قابل توجهی را در زوایای بالای حمله تجربه می
  شود.  تاخیرانداختن جریان می موجب به

  

  [17]از راستای بال ۷/۰پهپاد تهاجمی همراه با مولد گردابه در ) ۱ شکل

  

 
 [17]مدل آزمون در تونل باد سرعت پایین )۲ شکل

  
، حضور مولد گردابه UCAV 1303گرفتن از  در تحقیق حاضر با الهام

مولد گیرد.  و تاثیرات آن در دو سرعت مختلف مورد بررسی قرار می
متر ساخته  میلی۵/۰شکل از ورق فولاد با ضخامت  ای گردابه ذوزنقه
متر) از  میلی۱۰۰% (۱۴حدود طول پایه پایین ذوزنقه، . شده است

طول نصف و طول پایه بالا بوده  (MAC)وتر متوسط آیرودینامیک 
% ۴/۲ارتفاع مولد گردابه حدود پایین و همچنین پایه 

و در نزدیکی لبه حمله  است. مولد گردابه MACمتر) از  میلی۱۷(
 قسمت جلوی نوک بال در فاصله. سطح بالایی بال نصب شده است
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ه است. هندسه این مولد از لبه حمله بال قرار گرفت متر میلی۸/۰
آورده شده است. بنابراین در تحقیق حاضر سعی  ۱گردابه در شکل 

که یک پهپاد تهاجمی از نوع بال و  UCAV 1303فرم  پلتشده تا 
سازی شود و سپس تاثیرات  است، شبیه (BWB)بدنه یکپارچه 

کننده جدایش جریان همراه با  عنوان کنترل حضور مولد گردابه به
  رشد زوایای حمله مورد تحلیل و بررسی قرار بگیرد.

  
  سازی شبیه - ۲

شبکه  یدهندسه مناسب و سپس تول یدتول ،سازی گام اول در شبیه
با  یاافزار کت نرم توسطهندسه  یدحاضر تول یقدر تحق. مناسب است

به دست آمده و هندسه  ۱از ابعاد موجود در جدول  یریگ هبهر
نمایش داده شده است. همچنین ابعاد دامنه  ۳تولیدشده در شکل 

  نشان داده شده است. ۴تولیدشده برای حل عددی در شکل 
  

 [17] ۱۳۰۳های پهپاد تهاجمی  ویژگی) ۱جدول 
 NACA 64A210 ایرفویل

 ۲۰۰۰ (mm)عرض بال 
۵/۱۱۸۳  (mm) طول ریشه بال  

۳/۷۰۸ (mm)وتر متوسط آیرودینامیک   
۰۳۷/۱ (m2)سطح مقطع مرجع   
 ۴۷ (درجه)زاویه پسگرایی بال 

 ۵ (درجه)زاویه پیچش بال 
۰/۶۰۲ (mm)مرکز ممان مرجع   

  

  
  نمایی از هندسه تولیدشده در پژوهش حاضر برای پهپاد) ۳ شکل

  

  
  دامنه حلابعاد ) ۴شکل 

  
فرآیند تولید شبکه انجام  ANSYSافزار  در ادامه با استفاده از نرم

اند، از  قابل مشاهده ۶و  ۵های  هایی که در شکل شده است. شبکه
میلیون سلول و همراه با لایه مرزی ۲/۱سازمان در محدوده  نوع بی

لایه با ارتفاع اولین لایه در  ۱۵هستند. این لایه مرزی شامل 

را ارضا پلاس دیواره  متر است تا میزان وای میلی۰۰۵/۰محدوده 
تی  اس چرا که برای حل در روش توربولانسی کاامگا اس نماید. (Kω-SST) پلاس دیواره کمتر از یک است.  نیاز به معیار وای  

ها برای دو هندسه مختلف تولید شده است. شبکه اول  این شبکه
) و هندسه دیگر شامل بال ۵ل شامل هندسه ساده پهپاد بوده (شک

کننده جریان است (شکل  عنوان کنترل همراه با اسقرار مولد گردابه به
۶.(  
  

  
  شبکه همراه با لایه مرزی) ۵شکل 

  

  
 شبکه همراه با لایه مرزی برای هندسه همراه با مولد گردابه) ۶شکل 

  
  یعدد یجنتا یسهمقا - ۱- ۲

 ی،در کره جنوب [18] ۲۰۱۷و همکاران در سال  پارک سنگیون
متر بر ۶۰ یینسرعت پابرای  UCAV1303 مدل یرو یقاتیتحق
 یبضرا ) و۱یلیون انجام دادند (نمودار م۹/۲ ینولدزعدد ر و یهثان
از  یریگ هست آوردند. آنها با بهره دحول پهپاد را ب یرودینامیکآ

سلول در  یلیونم۷با  یا شبکه ام، ای سی آیشبکه  یدافزار تول نرم
-Kωحل آشفته با روش  یبرا ۱کمتر از پلاس دیواره  وای رایطش SST  .با توجه به وجود اختلاف پایین بین نتایج در فراهم کردند

زوایای حمله کوچک، از مقایسه آنها صرف نظر شده است و در اینجا 
  پذیرد.  درجه صورت می۱۵و  ۱۰ها روی زوایای  صرفاً بررسی

حاضر با  یقحاصل از تحق یجنتا ینب یا یسهمقا ۳و  ۲ارهای نموددر 
 رایهآورده شده، ا ۲جدول که در  [18]و همکاران پارک سنگیون یجنتا

و  ۲ترتیب در نمودارهای  های ضریب برآ و پسا به منحنی شده است.
درجه طبق جدول ۱۵و  ۱۰قابل مشاهده هستند. در زاویای حمله  ۳
وجود  [18]نتایج تحقیق حاضر و نتایج عددیتطابق مناسبی بین  ۲

 ۳توان در جدول  دارد. همچنین درصد اختلاف نتایج ذکرشده را می
خوبی مشاهده کرد. در ضریب برآ این اختلاف بسیار ناچیز است و  به

درجه اختلاف بیشتری را نشان ۱۰برای ضریب پسا در زاویه حمله 
  دهد.  می
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 متر بر ثانیه۶۰دیواره برای هندسه با مولد گردابه در پلاس  معیار وای) ۱نمودار 
  

 
برای هندسه ساده  [18]مقایسه ضریب لیفت تحقیق حاضر و حل عددی )۲نمودار 

 متر بر ثانیه۶۰در 
  

  
برای هندسه  [18]مقایسه ضریب ضریب درگ تحقیق حاضر و عددی) ۳نمودار 

 متر بر ثانیه۶۰ساده در 
  

 [18]مقادیر تحقیق حاضر و عددیمقایسه ) ۲جدول 
 CL (Num.) CL (P.W.) Cd (Num.)Cd (P.W.)زاویه حمله
۱۰ ۶۲۲/۰ ۶۱۸/۰ ۰۶/۰ ۰۶۷/۰ 
۱۵ ۷۱۶/۰ ۷۲۳/۰ ۱۵/۰ ۱۵۹/۰ 

  
مقایسه درصد اختلاف مقادیر ضریب برآ و پسای تحقیق حاضر و ) ۳جدول 
 [18]عددی

 ضرایب پسادرصد اختلاف  درصد اختلاف ضرایب برآزاویه حمله
۱۰ ۶/۰ ۱۱ 
۱۵  ۱  ۶  

  
دلیل  نبودن کیفیت شبکه نزدیک به سطح به با توجه به مناسب

افزاری موجود، اختلاف در نتایج  محدودیت در سیستم سخت
ضریب پسا مورد انتظار بوده و نتایج تحقیق حاصل دارای تطابق 
مناسب با نتایج عددی است. بنابراین با پذیرفتن نتایج و روش حل 

تحقیق حاضر به ادامه تحقیق با هدف کنترل جدایش جریان 
  شود. پرداخته می

  بحث و نتایج  - ۳
از طول  ۷/۰های فشار و جریان در مقطع   اکنون با تمرکز روی کانتور

بال، جایی که محل استقرار مولد گردابه بوده، نتایج در زوایای حمله 
مختلف مورد بررسی قرار داده شده است تا تاثیرات کنترل جدایش 

همان طور که در جریان در زوایای بالای حمله نشان داده شود. 
تا  ٥های سرعت با رشد زاویه حمله از   شود، کانتور دیده می ٧شکل 
متر بر ثانیه به نمایش گذاشته شده است. با ٦٠رای سرعت درجه ب٢٠

مشهود است که جریان در زوایای حمله پایین  ٧بررسی شکل 
درجه روی سطح بال قرار دارند، اما این شرایط با ١٠درجه و سپس ٥

طوری که  کند، به درجه کمی تغییر پیدا می١٥رشد زاویه حمله به 
و این روند در زوایای حمله بالا شود  جریان از لبه حمله بال جدا می

نیز وجود خواهد داشت. آنچه در این فاصله از زاویه حمله  ٢٠یعنی 
  .استدرجه اتفاق افتاده، همان پدیده واماندگی ١٥تا  ١٠
  

  )الف(

  )ب(

  )ج(

  )د(
الف) ؛ متر بر ثانیه برای زوایای حمله۶۰کانتور جریان هندسه ساده در ) ۷شکل 
 درجه۲۰، د) ۱۵، ج) ۱۰ ، ب)۵
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کننده  عنوان کنترل بدین ترتیب بررسی تاثیرات مولد گردابه به
درجه، در نواحی که جدایش ٢٠و  ١٥جدایش جریان در زوایای حمله 

های فشار برای   گیرند. کانتور جریان وجود دارد، مورد بررسی قرار می
به دست آمده است. کانتور فشار  ٨متر بر ثانیه در شکل ٦٠سرعت 

درجه، نشان از رشد قابل توجه فشار در پشت محل ١٥زاویه حمله 
دادن افزایش فشار،  رود تا با رخ مولد گردابه دارد. بنابراین انتظار می
  جریان روی سطح نگه داشته شود. 

  

  ) الف(

  ) ب(
؛ متر بر ثانیه برای زوایای حمله۶۰کانتور فشار هندسه با مولد گردابه در  )۸شکل 
 درجه۲۰درجه، ب) ۱۵الف)

  
 ۹متر بر ثانیه که در شکل ۶۰های جریان برای سرعت   با بررسی کانتور

نشان داده شده، ناحیه جدایش جریان کاملاً مشخص است. همان 
رود مولد گردابه موفق به تاخیر در جدایش جریان  طور که انتظار می

ای که با بررسی توزیع  درجه شده است. مساله۱۵در زاویه حمله 
شود، جایی است که رشد فشار تا  بهتر مشخص می ۴فشار در نمودار 

شود و این موجب بهبود  محدوده نزدیک به لبه فرار را شامل می
درجه، افت ۲۰ویه حمله به . اما با رشد زا[17]کنترل جریان شده است

گیرد. بنابراین با توجه به اهمیت  فشار تمام سطح بال را فرا می
توزیع فشار، انتظار جدایش جریان حتی با حضور مولد گردابه در 

  قابل مشاهده است. ٩شکل درجه وجود دارد که در ۲۰زاویه حمله 
جریان درجه، قادر به کنترل ۲۰بنابراین مولد گردابه در زاویه حمله 

ای که در نمودار ضریب گشتاور پیچشی در  نخواهد بود، مساله
های تجربی در  نمایش داده شده، جایی که طبق تحلیل ۵نمودار 
، ناحیه شکست گشتاور پیچ، حداکثر توانایی کنترل [17]تونل باد

جدایش جریان توسط مولد گردابه است. بنابراین از این حیث نیز 
تحقیق حاضر و نتایج تجربی دیده تطابق مناسبی بین نتایج 

  شود. می
درجه را ۲۰توان این محدوده از زاویه حمله یعنی  به عبارت دیگر می

ناحیه واماندگی با حضور مولد گردابه در نظر گرفت و همچنین تاثیر 
ای در جدایش جریان روی  درجه۵مثبت کنترل جریان برای تاخیر 

متر بر ثانیه را نتیجه گرفت. اما در تحلیلی ۶۰سطح بال برای سرعت 
بر جدایش جریان در  ۶دیگر، تاثیر حضور مولد گردابه همانند نمودار 

شود. مولد گردابه منجر به رشد فشار قابل  پهنای بال نیز مشخص می

توجه در نواحی نزدیک به نوک بال نیز شده است و البته این رشد 
رود  شود. بنابراین انتظار می در ناحیه نزدیک به ریشه دیده نمی

جریان با حضور مولد گردابه در نواحی نزدیک به نوک بال نیز روی 
کننده جریان صرفاً در محل  سطح بال بچسبد و تاثیر حضور کنترل

  استقرار آن نباشد. 
  

  ) الف(

 ) ب(
 متر بر ثانیه برای۶۰کانتور جریان برای هندسه دارای مولد گردابه در  )۹شکل 

 درجه۲۰، ب) ۱۵الف) ؛ زوایای حملهق
  

 

های ساده و با مولد گردابه  های توزیع فشار برای هندسه منحنی مقایسه )٤نمودار 
  درجه۱۵متر بر ثانیه و زاویه حمله ۶۰در 
  

 

تغییرات ضریب گشتاور پیچشی در هندسه با مولد گردابه در سرعت ) ۵نمودار 
 [17]متر بر ثانیه۶۰
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های ساده و همراه با مولد گردابه  های توزیع فشار برای هندسه منحنی) ۶نمودار 

  درجه۱۵متر بر ثانیه و زاویه حمله ۶۰از پهنای بال در سرعت  ۸/۰در مقطع 
  

متر بر ثانیه نیز آورده شده است. در ۳۰در ادامه نتایج برای سرعت 
در عدم حضور  متر بر ثانیه۳۰های سرعت   ابتدا با یک نگاه به کانتور

ای از زوایای حمله که جدایش  کننده جریان بایستی محدوده کنترل
افتد را پیدا کرد و سپس در راستای کنترل آن  جریان اتفاق می

  توسط مولد گردابه اقدام و تاثیرات این اقدام بررسی شود.
های سرعت برای پهپاد بدون حضور مولد گردابه در سرعت   کانتور
نشان داده شده است. این بار نیز همانند  ۱۰ر شکل متر بر ثانیه د۳۰

 متر بر ثانیه، جدایش جریان از لبه حمله بال در زوایای۶۰سرعت 
افتد. بنابراین  درجه اتفاق می۲۰و  ۱۵بالا یعنی در زوایای  حمله

همانند آنچه در گذشته ذکر شد، مولد گردابه برای کنترل جریان در 
  د.شو این نواحی به کار گرفته می

اکنون تاثیرات حضور مولد گردابه با کانتورهای فشار و جریان مورد 
تاثیر حضور مولد گردابه برای زاویه  ۱۱گیرند. شکل  بررسی قرار می

دهد. همان طور  متر بر ثانیه را نشان می۳۰درجه در سرعت ۱۵حمله 
چندان  شود، حضور مولد گردابه منجر به رشد فشار نه که مشاهده می

قوی روی سطح بال شده است. حال آن که افزایش فشار پشت 
متر بر ثانیه کاملاً قابل توجه بود. ۶۰مولد گردابه در شرایط سرعت 

متر بر ثانیه ۳۰رود روند کنترل جریان برای سرعت  بنابراین انتظار می
  ر بر ثانیه نباشد. مت۶۰خوبی سرعت بالاتر یعنی  به

درجه ۱۵در ادامه برای اطمینان از کنترل جدایش جریان زاویه حمله 
های توزیع فشار و ضریب گشتاور   متر بر ثانیه، نمودار۳۰در سرعت 

 ۷/۰گیرند. نمودار توزیع فشار در مقطع  پیچشی مورد بررسی قرار می
که برای نشان داده شده است. این نمودار  ۷از ریشه بال در نمودار 

درجه به نمایش در آمده ۱۵متر بر ثانیه در زاویه حمله ۳۰سرعت 
ای بین توزیع فشار روی سطح بال در حضور و عدم  است، مقایسه

دهد. با مقایسه بین دو حالت  حضور مولد گردابه را نشان می
، افت فشار در لبه حمله و سپس رشد فشار در ۷ذکرشده در نمودار 

مولد گردابه نسبت به هنگامی که مولد  تمام سطح بال با حضور
دهنده  شود و این رشد فشار نشان گردابه وجود ندارد، مشاهده می

 .کنترل جدایش جریان است
درجه، در سرعت ۲۰کانتورهای فشار و جریان برای زاویه حمله  اما
مشاهده کرد. جایی که توزیع  ۱۲توان در شکل  متر بر ثانیه را می۳۰

دهد و  سوس روی سطح بال را نشان میفشار با یک افت مح
  قابل انتظار است. ۱۲جدایش جریان از لبه حمله مطابق با شکل 

بررسی شد، انتظار  ۱۲و سپس شکل  ۷همان طور که در نمودار 
متر بر ثانیه، مولد گردابه باز هم توانایی کنترل ۳۰رود در سرعت  می

درجه و تاخیر آن تا زاویه حمله ۱۵جدایش جریان در زاویه حمله 
ای که با بررسی منحنی ضریب  درجه را داشته باشد. مساله۲۰

گشتاور پیچشی ناشی از نتایج تجربی تونل باد در این شرایط نیز 

بیشترین میزان ضریب گشتاور  ۸شود. در نمودار  مشخص می
درجه وجود دارد و سپس این میزان با ۲۰پیچشی در زاویه حمله 

یابد که حاکی از تاخیر در جدایش  ویه حمله کاهش میرشد زا
  درجه است.۲۰جریان تا زاویه حمله 

از طرفی بررسی نمودار توزیع فشار در راستای پهنای بال در مکان 
نشان از توانایی  ۹متر بر ثانیه همانند نمودار ۳۰بال در سرعت  ۸/۰

وک بال درجه، در نواحی نزدیک به ن۱۵کنترل جریان در زاویه حمله 
متر بر ثانیه دارد. برای بررسی بیشتر این موضوع ۶۰همانند سرعت 

پهنای بال یعنی نزدیک  ۸/۰های جریان در مقطع   توان کانتور می
دیده  ۱۳نوک بال را مورد تحلیل قرار داد. همان طور که در شکل 

کننده جریان حضور  درجه وقتی کنترل۱۵شود، در زاویه حمله  می
یان کاملاً از لبه حمله بال در این مقطع اتفاق ندارد، جدایش جر

کننده جریان بوده که  عنوان کنترل افتاده و این حضور مولد گردابه به
توانسته است جریان را در محلی غیر از محل استقرار خود یعنی در 

پهنای بال، جریان را کاملاً به سطح  ۸/۰ناحیه نزدیک به نوک بال در 
  آن جلوگیری کند.  بال بچسباند و از جدایش

  

  )الف(

  ) ب(

  ) ج(

 ) د(
الف) ؛ متر بر ثانیه برای زوایای حمله۳۰کانتور جریان هندسه ساده در  )۱۰شکل 
 درجه۲۰، د) ۱۵، ج) ۱۰، ب) ۵

X / C

C
p

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

-3

-2

-1

0

1

2

3

Clean 0.8 s.w.
VG 0.8 s.w.

AOA 15 _ 60 m /s



 ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــی و همکاران گرشاسب یمصطف ۴۵۴

  ۱۳۹۷ بهمن، ۲ ، شماره۱۹دوره                                                                                                            پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس                                                                       - ماهنامه علمی

  ) الف(

  ) ب(
هندسه ساده و درجه برای ١٥متر بر ثانیه در زاویه حمله ۳۰کانتور فشار ) ۱۱شکل 

 الف) هندسه ساده، ب) هندسه با مولد گردابه؛ مولد گردابههندسه با 
  

 

 های توزیع فشار برای هندسه ساده و با مولد گردابه منحنی) ۷نمودار 
  

  ) الف(

 ) ب(
متر بر ثانیه و زاویه حمله ۳۰کانتورهای هندسه با مولد گردابه در ) ۱۲شکل 
 کانتور جریان ، ب)کانتور فشار الف)؛ کانتور فشار و جریانبرای درجه ۲۰

 

متر ۳۰تغییرات ضریب گشتاور پیچشی برای هندسه با مولد گردابه در ) ۸نمودار 
 [17]بر ثانیه

  

  
های ساده و با مولد گردابه در  های توزیع فشار برای هندسه منحنی) ۹نمودار 
  درجه۱۵متر بر ثانیه و زاویه حمله ۳۰از پهنای بال در سرعت  ۸/۰مقطع 

  

   )الف(

  ) ب(
متر بر ثانیه و زاویه حمله ۳۰از پهنای بال،  ۸/۰کانتور جریان در مقطع ) ۱۳ شکل
الف) هندسه ساده، ب) ؛ درجه برای هندسه ساده و هندسه با مولد گردابه۱۵

  هندسه با مولد گردابه
  
  گیری نتیجه - ۴

با بال و بدنه  ۱۳۰۳در تحقیق حاضر از یک پهپاد تهاجمی مدل 
ای  درجه۵درجه و پیچش ۴۷یکپارچه همراه با بال پسگرا با زاویه 

 عنوان هندسه مرجع استفاده شد. به
برای کنترل جدایش جریان از روش غیرفعال مولد گردابه بهره گرفته 
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شکل با قابلیت حفظ  ای طوری که مولد گردابه ذوزنقه شد، به
متری از لبه حمله بال در مقطع  میلی۸/۰رادارگریزی پهپاد در فاصله 

سازی برای  عرض بال استفاده شد. در تحقیق حاضر شبیه ۷/۰
صورت  Kω-SSTمتر بر ثانیه با حل آشفته ۶۰و  ۳۰های  سرعت

  گرفت. با بررسی تحقیق حاضر نتایج زیر به دست آمدند:
ترین پارامتر برای تحلیل جدایش جریان، توزیع فشار است،  مهم - ١
 شود. ی که رشد فشار منجر به چسبیدن جریان روی سطح میطور به
ضریب گشتاور پیچشی، دیگر پارامتر تاثیرگذار در نمایش تاخیر  -٢

صورتی که بیشترین مقدار این ضریب  محل جدایش جریان است. به
 دهنده ناحیه جدایش جریان است. نشان
بال حضور مولد گردابه منجر به رشد قابل توجه فشار روی سطح  -٣
شود و جدایش جریان  شود و این امر باعث چسبیدن جریان می می

 افتد. به تاخیر می
تواند  در تحقیق حاضر نشان داده شد که حضور مولد گردابه می -٤

درجه کنترل کند و با تاخیر ۱۵جدایش جریان را در زاویه حمله 
 درجه به تاخیر بیاندازد.۲۰ای تا زاویه حمله  درجه۵
نیز از عوامل تاثیرگذار در کیفیت جدایش جریان و  میزان سرعت - ٥

های بالاتر توانایی کنترل  طوری که در سرعت کنترل آن است، به
 کند. جریان بهبود پیدا می

همچنین با بررسی توزیع فشار در مقاطع مختلف از پهنای بال  -٦
داشتن جریان  نشان داده شد که حضور مولد گردابه منجر به نگه

تواند  شود و می اد در نواحی غیر از استقرار آن میروی سطح پهپ
 جدایش جریان در نواحی نوک بال را نیز به تعویق بیاندازد.

  
نويسندگان از مديريت گروه آيروديناميک مجتمع تشکر و قدردانی: 

هوافضاي دانشگاه صنعتي مالک اشتر تهران بابت ايجاد تسهيلات 
  نمايند. در انجام پروژه تشکر مي

اين مقاله تاکنون در نشريه ديگري (به طور کامل  تاییدیه اخلاقی:
يا بخشي از آن) به چاپ نرسيده است. همچنين براي بررسي يا 
چاپ به نشريه ديگري ارسال نشده است. ضمنا محتويات علمي 
مقاله حاصل فعاليت علمي نويسندگان بوده و صحت و اعتبار نتايج 

  بر عهده نويسندگان است.
ها  مقاله حاضر هيچ گونه تعارض منافعي با سازمانمنافع:  تعارض

  و اشخاص ديگر ندارد.
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(نویسنده حمید پرهیزکار  %)؛٤٠( شناس /روشمقدمهنگارنده 

  %)١٥( کمکی/تحلیلگر آماریسوم)، پژوهشگر 
  موردی گزارش نشد. منابع مالی:
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