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 چکیده

ترین یکی از مهم در ییرلبه فرار با تغ یبرآافزامجهز به ابزار  51035-ناکا یرفویلا یرودینامیکیکرد آعملبهبود  یقتحق ینهدف از ا

افزار رماز ن یریگبا بهره یرناپذو تراکم آشفته یانجر یطاستوکس در شرایرحل معادلات ناو یقتحق ین. در ااست پارامترهای هندسی آن

 سازمانبی یبنددرجه(، شبکه 10 یال 30) فلپ متفاوت یایو فلپ، در زوا یرفویلا سازیمدل ینداست. بعد از فرآ یرفتهفلوئنت صورت پذ

 یانگرفت. جر قرار یمورد بررس در پارامتر هندسی لبه شکاف ییراز تغ یناش یرودینامیکیشد و بهبود عملکرد آ یدتول یتافزار گمبدر نرم

 ینولدزفشار مبنا انتخاب شده است. محدوده عدد ر یزحل معادلات ن یتمفرض شده و الگور یرناپذو تراکم آشفتهاز نوع دائم، 

 کییرودینامیآ هایو مشخصه یجنتا یسهدر نظر گرفته شده است. مقا یلوناپس-مورد استفاده کا یبوده و مدل آشفتگ 0/1×030یانجر

بهبود قابل توجه ضرایب که با  دهدی، نشان میدر پارامتر هندس ییر موردنظرتغ یجادپس از اشکافه تکمجهز به فلپ  یرفویلا

 ؛(، باند فرود هواپیما کاهش خواهد یافتدرصدی ضریب پسا 0درصدی ضریب برآ و نیز افزایش  9به طور میانگین افزایش آیرودینامیکی)

ه با مقال یسهموثر بوده و در مقا وجود آمدهه ب رییکه تغ دهندیفشار و سرعت در مقاطع مختلف، نشان م هاییانگراد یبررس ینچنهم

 است. یرفتهصورت پذ یبهتر یعمرجع توز

 .یرودینامیکیکرد آعملبهبود  ؛فلپ یهندس یپارامترها؛ شکافهتک یهافلپ ؛ابزار برآافزا :کلمات کلیدی

 
Numerical Study of Slot Lip Effects on Aerodynamics Performance of a Two-Element 

Airfoil with the Approach of Decreasing the Landing Distance 
 

Meysam Izadi1, Arash Shams Taleghani2,*, Reza khaki3 

1 Ph.D. Student, Aerospace Eng., Aerospace Research Institute, Tehran, Iran 
2 Assist. Prof., Mech. Eng., Aerospace Research Institute, Tehran, Iran 

3Assoc. Prof., Mech. Eng, Shahid Sattari Aeronautical Univ., Tehran, Iran 

 

Abstract 

The aim of this research is to improve the aerodynamics performance of a NACA-23012 airfoil equipped 

with a High lift device by changing one of its most important geometric parameters. In this research, 

Navier-Stokes equations are solved in turbulent and incompressible flow conditions using fluent software. 

After the airfoil and flap modeling process, at different flap angles (10 to 30 degrees), unstructured meshing 

was produced in gambit software and the improvement of aerodynamics performance due to change in the 

geometric parameter of the slot lip was investigated. The flow is assumed to be steady, turbulent and 

incompressible, and the algorithm for solving the equations is also selected as pressure-based. The flow 

Reynolds range is 3.6×106 and the turbulence model used is realizable k-epsilon. Comparison of the results 

and aerodynamic characteristics of the airfoil equipped with a flap after making change in the geometric 

parameter, shows that with the significant improvement of the aerodynamic coefficients (on average, an 

increase of 9% in the lift coefficient and also an increase of 6% in the drag coefficient), the landing distance 

of the airplane will be reduced. Also, the investigation of the pressure and velocity gradients at different 

stages show that the change is effective and better distributed compared to the reference article. 
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 مقدمه-2
محل ساخت  موجود پیرامون مشکلاتبا توجه به امروزه 

و فرود انواع هواگردها  نهای شهری و همچنین برخاستفرودگاه

از  فرودباند بودن بر روی ناوها و باندهای دریایی، کوتاه

این  [.3] تار مهم در مرحله طراحی مفهومی اسمتغیرهای بسی

بیشتر است؛ چرا که  سبکهواپیماهای کوچک و  دغدغه در

طول  باندهای غیرنظامی شهری یا نظامی ناونشین معمولاً

ک یدر  فرودسبک باید توانایی  کوتاهی داشته و جسم پرنده

  [.5] درا داشته باش مسیر کوتاه

 رفتهیصورت پذ ینهزم یندر ا یادیز یاربس یقاتتاکنون تحق

در سطوح  یانکنترل جر هاییکاستفاده از تکن و است

 یبضرا یبر رو یمثبت یاربس یراتتاث یماهواپ یک یرودینامیکیآ

 و یمرز یهلا یاندارد که معمولا با کنترل جر یرودینامیکیآ

 ینترمهماز  که [1] کنندیکار م یانجر یشدر جدا یرتاخ

کنترل فعال  هایبه روش توانیم یانکنترل جر یهاروش

 ی[، دمش پالس31] [، مکش0-35]ییپلاسما یمانند عملگرها

 یها[، روش39-51] یسطح یک[، امواج آکوست31-30]

 ینتتیک[، عملگر جت س50-51] یدرودینامیکیه یسیمغناط

[ 50-51]  فعال سطوح متخلخلیرکنترل غ یها[ و روش1]

 راهکاری که محققین برای کاهش طورکلی بهاما  ؛اشاره نمود

فاده است به صورت عملی و گسترده جسم پرندهباند فرود یک 

به  [ و تا59] بوده استزا افاز سطوح برآ گیریکنند، بهرهمی

 یصنعت یگزیننتوانستند جا رمذکو یهااز روش کدامیچامروز ه

لبه حمله و فرار در  یبرآافزا هاییستمس یبرا یمناسب

جهت  یفعالان صنعت هوانورد یهباشند و عموما تک یماهاهواپ

 هاییستمبر س یماها،هواپ یرودینامیکیآ یبهبود پارامترها

 ینچنهم ؛[10] ها متمرکز بوده استبال یمستقر رو یبرآافزا

 ریادقت بس یازمندمناسب، ن ایبرآافز یستمس یک یطراح

موجب  ینکهبا وجود ا هایستمس ینا یراز ؛است ییبالا

 یمختلف پرواز هاییمدر رژ یروهامناسب ن یدهجهت

 یلو تحل یهتجز ی،که در مراحل طراح یدرصورت شوند،یم

در حالت کروز  ییموجب افت کارا یرد،صورت نپذ یاجانبههمه

و برخاستن  فرود یهاها در حالتیرونامناسب ن یعتوز یزو ن

برآافزا به نسبت  هاییستمس یچیدگی[. وزن و پ13] شوندیم

رب اثر مخ ینبر ا تواندیکه خود م یابدیم یشعملکرد آنها افزا

 [. 15] یفزایدب

                                                        
1 Fowler 

برآافزا، فراهم کردن  هاییستمس یاصل وظیفهبه طور کلی 

است، به  فرودبرخاستن و  یطدر شرا یشترب یبرآ یبضرا

الت در ح یمابر عملکرد هواپ یکم یرموضوع تاث ینکه ا یاگونه

با توجه به قیود  ،، اما ممکن است[11-10] کروز بگذارد

شده این وظیفه نیز تطابق یابد. به عنوان مثال در این تعریف

 کاهش شود تا تغییر ایجاد شده در راستایتحقیق تلاش می

، ستااز نظر تحقیقاتی بسیار ارزشمند  این امر باند فرود باشد.

های ساخت و ساز، توجه به ملزومات منجر به کاهش هزینه زیرا

های محدودیت فرود هواپیماهای نظامی ناونشین، توجه به

که در  شودمی فرودزمان  های شهری و نیز کاستنفرودگاه

  [.11]است موارد بسیار زیادی امری حیاتی 

لبه حمله و لبه فرار در برآافزا  یلاز انواع وسااستفاده 

، اما در است یجرا ی به طور همزمانمسافربر یماهایهواپ

 یندر ا یشتریب یها یتحمل و نقل سبک محدود یماهایهواپ

 ینو همچن یماهادسته از هواپ ین[. در ا10] وجود دارد ینهزم

ساده و  یهااکثرا از فلپ یزلبه فرار ن یبرآافزا یلدر وسا

[. در مجموع 13] شودیاستفاده م 3فولر یهاشکافه و فلپتک

بر  یکل یرتاث 0 تواندیبرآافزا م یلاز وسا ستفادها ،گفت توانیم

 [:11] بگذارد یرفویلکرد اعمل یرو

 .دهدیم یشبرآ را افزا یبضر .3

 .دهدیم یشرا افزا یشینهب یبرآ یبضر .5

 .دهدیم ییرحمله برآ صفر را تغ یهزاو .1

 .دهدیم ییررا تغ یواماندگ یهزاو .0

 .دهدیم یشپسا را افزا یبضر .1

 . دهدیم یشبرآ را افزا یمنحن یبش .0

بال  یانحنا یشافزودن فلپ به لبه فرار بال معادل افزا اثر

 نددهیم یشطول وتر بال را افزا یزها ناز فلپ ی[. بعض19است]

باعث کاهش  یجهمساحت بال و در نت یشامر باعث افزا ینکه ا

. باز [00] شودیبرآ م یروین یدتول یبرا یازحمله مورد ن یهزاو

باعث  یینپا یهاسرعت ردرجه، د 50ها تا حدود نمودن فلپ

[. 03] شودیپسا م یروین یادز یشبرآ، بدون افزا یروین یشافزا

درجه به  50تا  30را حدود  یشانهافلپ یماهااز هواپ یاریبس

ا هفلپ ی. وقتآورندیم یینمنظور کاهش طول باند خزش، پا

. یابدیم یشپسا به سرعت افزا آیند،یم ییندرجه پا 50از  یشب

که  شودینرخ کاهش ارتفاع م یشپسا باعث افزا یروین ایشافز

تاثیر  (3جدول) [.05] فرود مناسب است یتقرب برا یندر ح
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)علامت )+(، دهد.رایج بر روی ضریب برآ را نشان میهای فلپ

به نشانه میزان تاثیر مثبت فلپ مربوطه بر روی ضریب برآی 

 .(استبیشینه ایرفویل 

 
 انواع یبه ازا یشینهب یبرآ یبضر ییرتغ -2جدول 

 [01لبه فرار ] یبرآافزا یلوسا مختلف

3/3-1/0 ایرفویل تنها  

+9/0 فلپ ساده  

 +3 3فلپ شکسته

 +1/3 دارفلپ شکاف

 +ć/c1/3 فلپ فولر

 

ر د یماهاهواپ فرودبرآافزا در ابتدا جهت  یلوسا یگرو د هافلپ

به  که یاکم مورد استفاده قرار گرفتند، به گونه مسافت یک

را وارد  یبآس ینترسرعت، کم یشینهکرد در بعملالزامات 

ه بالا ب یشینهب یبرآ یب[. در هنگام برخاستن، ضر00]کنند

ت که بیانگر نیاز به نسب است یازکم مورد ن یپسا یبهمراه ضر

 بیضر یزن فروددر هنگام  .استبرآ به پسای بالا در این فاز 

 یناست، با ا یازبالا مانند فاز برخاستن مورد ن یشینهب یبرآ

است مورد اهمیت  یشتر،ب یفاز وجود پسا ینتفاوت که در ا

ای سکه هدف تحقیق حاضر نیز دستیابی به ضریب برآ و پ [01]

 یرطو یدموارد، فلپ با ینعلاوه بر ا. است همزمانبالا به صورت 

ممکن را  یرتاث کمترینشود که در حالت جمع شده،  یطراح

امناسب ن یزگشتاور بالا ن یببال داشته باشد. ضر یپسا یبر رو

 یبال و هم از نظر بارگذار یاهم از نظر ملزومات سازه ،است

 و جهت باشدیبال م یقسمت دم که متناسب با مقدار برآ یرو

مل را تح یادیشده توسط فلپ، فشار ز یدجبران گشتاور تول

 فلپ از نظر ملزومات یکم بر رو یرودینامیکیآ یروی. نکندیم

 . [00] مطلوب است یرودینامیکیو هم از نظر ملزومات آ یاسازه

با  یمکش هوا وجود شکاف موجب دار،شکاف هایدر فلپ

 فلپ یاز رو یانجر یشجدا شده و یینیبالا از سطح پا یانرژ

در سطح  یمرز یهکنترل لا یو از آن برا اندازدمی یررا به تاخ

شکافه هم . حرکت فلپ تک[03] کندمیفلپ استفاده  ییبالا

محور خاص و  یکبا استفاده از چرخش خالص حول  تواندیم

 . [01] باشد ییاز چرخش و جابجا یبیهم ترک

                                                        
1 Split Flap 
2 Gap Distance 
3 Overlap Distance 

موجود  یهابا توجه به تعداد شکاف یزها نفلپ ینا تنوع

 شکافه موردفلپ تک یقتحق ینکه در ا شودیم یبندطبقه

مجهز به فلپ  یرفویلا یزمقرار گرفته است. مکان یبررس

مخصوص به خود را دارد که  یهندس یپارامترها شکافه،تک

 0، لبه شکاف 1پوشانیفاصله هم، 5اندازه شکافها آن ینترمهم

چون نوع هم ییبوده که در کنار پارامترها 1شکاف یو ورود

و  یهچرخش آن مورد تجز یزانم ینفلپ، اندازه فلپ و همچن

نشان  را لبه شکاف پارامتر( 3)شکل[. 09] یردگیقرار م یلتحل

فلپ ترین پارامترهای هندسی که یکی از مهم دهدیم

پارامتر هندسی لبه شکاف فاصله طولی لبه  .استشکافه تک

نشان  ɑcشکاف تا لبه حمله ایرفویل است و در شکل با طول 

داده شده است و به صورت درصدی از طول وتر ایرفویل بیان 

 شود.می

 

 

 پارامتر هندسی لبه شکاف -2شکل

 

ه حوز یتاهم شد و یانکه ب یبا توجه به مطالب یطور کل به

 عتبرم یافتهانتشار یقاتبرآافزا، تحق هاییستمس سازیینهبه

 کم یاربس مجهز به فلپ هاییرفویل( حول ایو عدد ی)تجرب

در دسترس قرار  یتجرب هاییشاز آزما یاندک یهابوده و داده

مجهز  51035-ناکاایرفویل  هندسه ابتدا یقتحق ینادر دارد. 

حمله و فلپ مختلف  یایدر زوا  Clarck-yشکافه نوعبه فلپ تک

 یانحل جر یشده و دامنه یجادا یتافزارگمبنرم یطدر مح

افزار مختلف نرم یشده است. با استفاده از ابزارها یفتعر

 یزن یمرز یطانجام شده و شرا یتبا موفق بندیشبکه یت،گمب

 ستقلالمطالعه ا پس از یی،شده است. سپس مدل نها یفتعر

افزار در نرم[ 10]با مقاله مرجع یسنجصحت جهت ،از شبکه

ها، ر آنو با تکیه ب قرار گرفته است یلو تحل یهفلوئنت مورد تجز

  یافتن هندسه مناسب لبه شکاف دنبال شده است.

4 Slot Lip 
5 Slot Entry 
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قدار م ینکهبا توجه به اهای تونل باد مقاله مرجع نیز ضمنا داده

تولرانس  یکبا در نظر گرفتن ) دهانه بال و عرض تونل باد

، دوبعدی درنظر گرفته شده است. این استبرابر  یز(ناچ

 13/30 ینامیکیمتر با حفظ فشار د 5×1در تونل باد ها آزمایش

 یرفتهپذصورت  یهمتر بر ثان 1/11پوند بر فوت مربع و سرعت 

 است. 

 

 معادلات حاکم -1
افزار فلوئنت برای حل عددی و رو از نرممسئله پیش در

ز افزار فلوئنت اسازی معادلات استفاده شده است. نرمگسسته

( برای حل معادلات ناویراستوکس FVMروش حجم محدود )

کند. معادله جریان بعد از حاکم بر جریان استفاده می

 های فیزیکیسازی به روش حجم محدود، کلیه ویژگیگسسته

 ،فرض شده است. با توجه به اینکه استخواص جریان را دارا و 

 کند،مینخصوصیات جریان در مسئله حاضر با زمان تغییر 

ها در سازی. شبیهاستناپذیر و تراکم پایامعادلات جریان 

شود. انجام می 0/1×030و رینولدز  یهمتر بر ثان 1/11سرعت 

سازی معادلات از مرتبه دو لحاظ ها گسستهسازیدر کلیه شبیه

ده کننافزار فلوئنت از حلشده است و برای حل دقیقتر در نرم

 با دقت مضاعف بهره گرفته شده است. 

صل شود ااساسی که از آن در مکانیک سیالات استفاده می اصل

ود شجرم نه تولید میدارد که بقاء جرم است. این اصل بیان می

که معادله شود بیان می 3رود و توسط رابطه و نه از بین می

 پیوستگی نام دارد:

 

(3) ∇ ∙ �⃗� ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  = 0 
 

کند، برآیند نیروهایی که بر یک دوم نیوتون بیان می قانون

کند برابر تغییرات خالص مومنتوم است. با در نظر جسم اثر می

گرفتن جریان غیرقابل تراکم و ثابت فرض کردن ضریب 

 ویسکوزیته، شکل معادله ناویراستوکس به صورت زیر است:

 

(5) 𝜌
𝐷𝑉

𝐷𝑡
= 𝜌𝑓 − ∇𝑃 + 𝜇∇2𝑉 

 

 μنیروهای حجمی و  fفشار،  Pبردار سرعت،  Vدر آن  که

 در این است کهنیز بیانگر نیروهای حجمی  f .استویسکوزیته 

 بسیار ناچیز است. وتحقیق نیروی وزن المان 

 یلوناپس-جریان از مدل کاآشفتگی سازی منظور مدل به

realizable یانکه جر یمدل در موارد یناستفاده شده است. ا 

 یبمطلو یجاست، نتا یدشد یو انحنا یسیتهتحت چرخش، ورت

خانواده  یگرد یهامدل نسبت به مدل ین[. ا13] دهدیرا ارائه م

 یامعکوس  یانگراد ین دارایاکه جر یدر زمان یلون،اپس-کا

 یداریپا تواندیو م کندبا دقت خوبی کار میاست،  یشجدا

 [.15] را به همراه داشته باشد یبهتر

 

 تجزیه و تحلیل -1

 بیان مساله -1-2

 ،لبه شکاف یهندس شد، پارامتر یانب مقدمهطور که در همان

 ینهترکردن ب یدادارد و پ یرودینامیکیآ یببر ضرا یادیز یرتأث

ده پرن یلوسا ینهبه یدر طراح یادیز یرتأث تواندیم اندازه آن

تطابق  و سنجیاعتبار یپس از بررسدر این تحقیق داشته باشد. 

 افزار فلوئنت با مقالهسازی جریان در نرمنتایج حاصل از شبیه

 ضرایب استقلال از شبکه، نیز بررسی و [05] مرجع

 شکافهمجهز به فلپ تک 51035-ناکا یرفویلا یرودینامیکیآ

تا  c11/0متفاوت )از  های لبه شکافاندازهبا  ،Clarck-yنوع

c91/0  کهc چنین هم ؛محاسبه شدند( طول وتر ایرفویل است

توزیع ضریب در یکی از زوایای فلپ و در چند زاویه حمله، 

اندازه لبه شکاف در مقاله مورد بررسی قرار گرفته است.  فشار

 .است c9/0 نیز مرجع

ساخته  یتافزار گمبدر نرم 51035-ناکا یرفویلهندسه ا ابتدا

 ر. دشدو سپس مختصات فلپ و شکاف مربوطه به آن افزوده 

( 5همانطور که در شکل) ،شد فیتعر یانحل جر یدانادامه م

 نشان داده شده است. 

 

 

 یانحل جر یدانم -1شکل

 

 حل یک یرا در درست یمناسب، نقش مهم یشرط مرز تعیین

ی در مرز ورود ی( برا5) . با توجه به شکلکندیم یفاا یعدد
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 یو برا ورودی شرط سرعت یینیو پا ییح بالاوسط چپ و

در نظر  یشرط فشار خروجدر مرز راست دامنه حل  یخروج

برابر فشار اتمسفر  یو کار یخروج یگرفته شده است. فشارها

سازی یهشب یکل یط( شرا5) شده است. جدول هدر نظر گرفت

 دهد.یرا نشان م جریان
 

 سازیشرایط شبیه -1جدول 

 یدوبعد یانابعاد جر

 آشفته جریان

 % 0/3 آزادجریانشدت آشفتگی 

 اتمسفر 3 فشار کاری

 سرعت
متر بر  1/11

 ثانیه

 دقت مضاعف دقت

 کوپل حلگر

 

ه شده ک یتو فلپ رعا یرفویلسطوح ا یشرط عدم لغزش بر رو

 ی. برااستها قسمت ینا یصفر بودن سرعت رو یبه معن ینا

ته در نظر گرف یرناپذو تراکمآشفته دائم،  یانجر سازی،یهشب

با توجه به  یزن یفتخف یرز یبضرا ی،شده است. در حل عدد

 یبر رو یمرز یهشبکه لا با تولید .دانشده یینمسئله تع یطشرا

. دتولید ش سازمانبیبه صورت  یکل یبندشبکهیرفویل، ا

( نشان 1شده در شکل ) فادهاست سازمانبیاز شبکه  تصویری

 داده شده است.

و  مناسب یبندشبکه یکبه  یابیدر دست ادییز یپارامترها

 ییهادر قسمت یط،از شرا ی. در برخباشندیم یرگذارتأث ینهبه

خواص و  شدید ییراتبا تغ یمورد بررس یالاز مدل، س

 ین. به همشودی... روبرو م و یفشار یی،بزرگ دما هاییانگراد

مناطق  ریتراکم شبکه نسبت به سا یدها باقسمت یندر ا یلدلا

 ینمشود. به ه یدتول یزتریر و شبکه یافته یشها افزاو قسمت

که موارد مورد  ینهبه یبندشبکه یکحصول  یمنظور و برا

 هیشبکه لا یدشده است، پس از تول رعایتبحث بالا در آن 

 جهتاست.  سطوح انجام شده یشبکه رو یدمناسب، تول یمرز

ا تعداد ب یبندمختلف شبکه یهااستقلال از شبکه، مدل یبررس

برای انتخاب شبکه مناسب، تغییرات شد.  یدتراکم متفاوت تول

های مختلف ضریب برآ برای چندین شبکه با تعداد المان

متر بر ثانیه  1/11( در جریانی با سرعت 100000تا  310000)

درجه مورد بررسی قرار  30درجه و زاویه فلپ  1و زاویه حمله 

طبق نتیجه استقلال از شبکه انجام شده در  گرفت. در نهایت

 های(، به خاطر عدم تغییرات ضریب برآ در تعداد المان0شکل )

چنین کاهش زمان اجرای فرآیند و هم 110000بیشتر از 

اده سازی عددی استفسازی، از این تعداد شبکه برای شبیهشبیه

 شده است. 

 

 

 و فلپ یرفویلحول ا سازمانبی یبندشبکه -1شکل

 

 

 یانحل جر یبندتراکم شبکه یبررس -0شکل

 

 

 اعتبارسنجی -1-1
[، استفاده شده 10مقاله حاضر، از مرجع] یاعتبارسنج جهت

 51035-ناکا یرفویلطور که در مقدمه ذکر شد، اهمان، است
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در آن مطالعه شده  یمجهز به فلپ تک شکافه به صورت تجرب

 ینچنحمله و هم یایآن در زوا یرودینامیکیکرد آعملاست و 

 حاضر، یقفلپ مختلف به دست آمده است. در تحق یایزوا

 یهامختلف، با داده یطبه دست آمده در شرا یبرآ و پسا یبضرا

 شده است. یسهموجود در مقاله مرجع مربوطه مقا

جام شد ان سازییهشد، شب یانکه تاکنون ب یطیبا توجه به شرا

مقاله مرجع  یهاپ مختلف با دادهحمله و فل یایو در زوا

 قبولدهنده اختلاف قابلنشان هایشد که خروج یسهمقا

 ینبرآ و پسا ب یبضرا یسهمقا یج. نتااستآنها  ینب (0%)حدود 

حمله  یایزوا یبرا [10]مرجعتجربی  یقحاضر و تحق یقتحق

 ارائه شده است. (0)و  (1) هایشکلدرجه در  30و  1، 0

 

 

 و تحقیق حاضر مقایسه ضرایب برآی مقاله مرجع -5شکل

 

 

مقایسه ضرایب پسای مقاله مرجع و تحقیق  -6شکل

 حاضر

 

 

 

 

 نتایج -1-1

 بر ضرایب آیرودینامیکی تاثیر لبه شکاف -1-1-2

کاف لبه شپارامتر و افزایش  کاهش یممستق یرتاث این بخشدر 

مورد مجهز به فلپ  یرفویلا یرودینامیکیآ یهابر مشخصه

طور بهبود ضرایب آیرودینامیکی همان گرفته است. ربررسی قرا

که در مقدمه ذکر شد، با رویکرد کم کردن باند فرود در هنگام 

زمان و بدین منظور باید ضرایب برآ و پسا به طور هم است فرود

 سازیبا هم افزایش یابند. در واقع قید این مساله بیشینه

باشد که در نهایت منجر به کاهش ضریب برآ و پسا می همزمان

 باند فرود خواهد شد.

زاویه فلپ در  ،مقایسه ضریب برآ و پسا( 1( و )3) هایشکل

 51031-درجه و زوایای حمله مختلف، برای ایرفویل ناکا 30

شان را ن لبه شکاف مقادیر مختلفشکافه با مجهز به فلپ تک

های مربوط به مقاله مرجع با مقدار لبه د. رنگ آبی دادهندهمی

های مربوط به مقدار لبه شکاف ، رنگ قرمز دادهc9/0شکاف 

c91/0 مقدار لبه شکاف های مربوط به و رنگ سبز نیز داده

c11/0  فاصله ها با کوتاه شدن د. در این نمودارندهنشان میرا

 ، امااستبهبود نیافتهضرایب آیرودینامیکی  (،c11/0)لبه شکاف

، ضرایب c01/0به اندازه پس از افزایش پارامتر لبه شکاف 

و پسا  ضرایب برآ همزمانسازی آیرودینامیکی با رویکرد بیشینه

 اند.بهبود یافته

 

 

 درجه 24فلپ  یهبرآ در زاو ایبضر یرمقاد -7شکل
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 درجه 24فلپ  یهپسا در زاو ایبضر یرمقاد -8شکل

 

( ضرایب آیرودینامیکی برآ و پسا در 30( و )9) هایشکلدر 

با  ارائه شده است.درجه و زوایای حمله مختلف  50زاویه فلپ 

کاهش اندازه لبه شکاف، پارامترهای آیرودینامکی مورد نیاز 

اهش باند فرود، بهبود نیافته است و افزایش مقدار لبه جهت ک

 شده همزمانت شکاف موجب بهبود ضرایب برآ و پسا به صور

 .است

  

 

 درجه 14فلپ  یهبرآ در زاو ایبضر یرمقاد -9شکل

 

 

 درجه 14فلپ  یهپسا در زاو ایبضر یرمقاد -24شکل

های در شکلدرجه  10یه فلپ آیرودینامیکی در زاو ضرایب

مشاهده در این حالت  .داده شده استنشان  (35( و )33)

 است و درجه 50و  30که شرایط مانند زوایای فلپ شود می

هبود بمقدار لبه شکاف، متغیرهای آیرودینامیکی با افزایش تنها 

 توانمی( 35( تا )3های )های شکللذا با استناد به داده ؛یابدمی

کمتر  ،پارامتر لبه شکافبوجود آمده در  ییراتتغ یزانبا مگفت 

ا برآ و پس یبدر ضرا یمثبت ییر(، تغc9/0از مقدار مقاله مرجع)

شود ها مشاهده میچنین در این شکلهم ؛مشاهده نشده است

در همه زوایای حمله، وضعیت کاملا بهبود لبه شکاف، با افزایش 

اند. برآ و پسا باهم افزایش یافتهیافته و ضرایب آیرودینامیکی 

 یبضر، c01/0تر، با افزایش لبه شکاف به مقدار به طور دقیق

درصد افزایش  0درصد و ضریب پسا تا  9به طور میانگین تا برآ 

و در نهایت موجب  استت که دارای اهمیت بالایی یافته اس

 کاهش باند فرود خواهد شد.

 

 

 درجه 14فلپ  یهبرآ در زاو ایبضر یرمقاد -22شکل

 

 

 درجه 14فلپ  یهپسا در زاو ایبضر یرمقاد -21شکل
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یرودینامیکی مطابق با رویکرد کاهش آ یبهبود پارامترها یلدل

 .است یدفشار در هندسه جد یعو توز یانرفتار جرباند فرود، 

های مربوط به ضریب قابل رویت در شکلدیگر  نکته

ین باین است که با افزایش زاویه حمله، اختلاف ، آیرودینامیکی

 مقایسه ضرایب آیرودینامیکیشود. این ضرایب نیز بیشتر می

متفاوت نشان داده است، بیشترین میزان  هایدر هندسه

اتفاق درجه  10افزایش در ضرایب آیرودینامیکی در زاویه فلپ 

درصد  1/35ضریب برآ با افزایش مقدار لبه شکاف، که  افتدمی

 درصد افزایش یافته است. 0/1و ضریب پسا 

 

 توزیع فشارتاثیر لبه شکاف بر  -1-1-1

نحوه  ،ضرایب آیرودینامیکیمقادیر ها در منشاء همه تفاوت

با توجه به اینکه افزایش مقدار لبه شکاف باشد. میتوزیع فشار 

، موجب بهبود ضرایب آیرودینامیکی شده است، در c91/0تا 

و مقدار c9/0 این بخش ضرایب فشار مربوط به مقدار لبه شکاف

ر بفشار  یعتوزاند. با یکدیگر مقایسه شده c91/0لبه شکاف 

 یه، در زاولبه شکاف متفاوتدو مقدار  یبراروی ایرفویل اصلی 

شده  نشان داده (31) لدر شک ،درجه 0حمله  یهو زاو 30فلپ 

مساحت بین دو منحنی  شودیمشاهده ماین شکل  در. است

توزیع فشار سطح بالایی)مکشی( و سطح پایینی)فشاری( 

، c01/0پس از افزایش مقدار لبه شکاف به اندازه ایرفویل، 

 یبضرا یموجب برترافزایش یافته است که همین امر 

دین ترتیب ب .است یشترب مقدار لبه شکاففلپ با  یرودینامیکیآ

توان گفت با تغییر ایجاد شده در مقدار لبه شکاف به اندازه می

c01/0کاهش باند فرود بهبود یافته است.  ، شرایط جهت 

 

  24فلپ  یهفشار در زاو یبنمودار ضر -21شکل

 درجه 4حمله یهو زاو

در اینجا باید اشاره کرد، با افزایش لبه شکاف تا انتهای فلپ، 

رود که شرایط برای کاهش باند فرود باز هم بهبود انتظار می

یابد یابد؛ اما در آن صورت مکانیزم فلپ به فلپ فولر تغییر می

 باشد. نمیکه در محدوده تحقیق حاضر 

ه یع فشار بدر زوایای حمله و زوایای فلپ دیگر نیز نمودار توز

دهنده افزایش سطح زیر نمودار توزیع فشار همین ترتیب، نشان

دو  یابربر روی ایرفویل اصلی فشار  یعتوز. استحول ایرفویل 

 1حمله  یهو زاو 10فلپ  یه، در زاولبه شکاف متفاوتمقدار 

به  ،درجه 30و زاویه حمله  10چنین زاویه فلپ و هم درجه

شده است که  نشان داده( 31و ) (30) هایلدر شکترتیب 

 ها نیزاین شکل در. است یکربندیدو نوع پ ینتفاوت ب یانگرب

پس از تغییر ایجاد سطح زیر نمودار فشار  ،شودیمشاهده م

، (c91/0به  c9/0)افزایش لبه شکاف از شده در مقدار لبه شکاف

 .افزایش یافته است

 

 

 14فلپ  یهفشار در زاو یبنمودار ضر  -20شکل

 درجه 5 حمله یهزاوو 

 

 

 14فلپ  یهفشار در زاو یبنمودار ضر -25شکل
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 9ها و میانگین افزایش حدود شکلجداول و  هایخروجی

عملکرد بهتر درصدی ضریب پسا،  0درصدی ضریب برآ و 

را نسبت به مقدار آن در  c91/0لبه شکاف با مقدار  یرفویلا

 دییتا، در راستای نیل به هدف تحقیق (c9/0مقاله مرجع)

  .که کاهش باند فرود بوده است کنندیم

 

 گیرینتیجه -0
بهینه پارامترهای موقعیت در راستای تعیین  تحقیقاین 

 Aria-10))سبک یستونیپ-یلندرسهندسی بال یک هواپیمای 

به پارامتر  به طور خاصصورت پذیرفته و  تن 0با وزن حدود 

 هندسی مهم که یکی از پارامترهای پرداخته استلبه شکاف 

نوآوری این تحقیق  است. شکافهایرفویل مجهز به فلپ تک

یابی مکان هندسی پارامتر لبه شکاف در راستای افزایش بهینه

زمان و به منظور کاهش باند فرود ضریب برآ و پسا به طور هم

ه شکافه بمجهز به فلپ تک 51035-ایرفویل ناکا باشد.می

جریان بر  نتایج حل عددیعنوان هندسه پایه انتخاب شده و 

 باپس س است.ابتدا با نتایج تجربی اعتبارسنجی شده  روی آن

 یبضرا یبر روتاثیر آن  مقدار لبه شکاف، افزایش و کاهش

سازی شد و مورد پژوهش قرار گرفت. نتایج شبیه یرودینامیکیآ

کاهش مقدار نشان داد که با  یمختلف هندس یهابرای حالت

پارامتر لبه شکاف، نه تنها تاثیر مثبتی در ضرایب آیرودینامیکی 

در جهت کاهش باند فرود حاصل نگردید، بلکه در چند حالت، 

اما  ؛اثر نامساعدی بر روی ضرایب آیرودینامیکی گذاشته است

 یببهبود ضرا ،لبه شکافمقدار  یشتحت تاثیر افزا

 ینا به یرفت،صورت پذ یاطور قابل ملاحظهبه  یرودینامیکیآ

 0/1درصد و ضریب پسا  1/35 یزانصورت که ضریب برآ تا م

رشد داشت که این حالت به منظور کاهش باند فرود درصد 

پژوهش با استقرار لبه  ینا یبه طور کل .استبسیار مناسب 

با افزایش مقدار لبه شکاف،  نشان داد ینهبه یتشکاف در موقع

مساحت بین دو منحنی فشار سطوح مکشی و فشاری ایرفویل 

 افزایش یافته و منجر به بهبود شرایط آیرودینامیکی شده است.

ابزار برآافزای هواپیماهای  یهندس یپارامترها سازیبهینهبا 

در راستای کاهش باند فرود، علاوه  کنترل بهینه جریان سبک و

های شهری لحاظ های ساخت فرودگاهمحدودیتبر اینکه 

ها، کاهش مصرف شود، مزایای دیگری نظیر کاهش هزینهمی

ز و ... را نی هاسوخت، کاهش آلودگی صوتی در نزدیکی فرودگاه

 در پی خواهد داشت. 

 ربندییکپ ینبه بهتر یدنرس یبرا گرددمیپیشنهاد  در پایان

ر تاثیرگذار ب یهندس یسایر پارامترها ی،چندالمان هاییرفویلا

 و برآافزا مانند شکل شکاف یلوسا یرودینامیکیکرد آعمل

 .یردشکاف مورد مطالعه قرار گ یورود
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