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هاي روي  ] گردابه8باشد. خان و همكاران [ بالا مي  ي حمله زاويه
هاي آشفتگي مختلف بررسي  ها و مدل بال مثلثي را با شكل

نمودند و به اين نتيجه رسيدند كه كيفيت آيروديناميكي با 
] رفتار 9آشفتگي در ورودي مرتبط است. افغان خان [

ديناميكي بال مثلثي را در اعداد رينولدز پايين مطالعه نمود آيرو
و به اين نتيجه رسيد كه در اعداد رينولدز ذكر شده، ضريب برآ 

رسد.  ) در زواياي حمله مورد نظر مي0,4به حداكثر مقدار خود (
] فشار روي سطح و سازه را بر روي بال 10تو و همكاران [ هان

مودند و تغييرات گردابه را روي مثلثي شتاب داده شده بررسي ن
] اثرات لايه مرزي 11دمورت و همكاران [ بال مشاهده نمودند.

غيرفعال در اعداد رينولدز پايين را براي بال مثلثي بررسي 
هاي بدست آمده، براي كنترل غير فعال بهره  نمودند و از داده

] نيز با شبيه سازي عددي، 12بردند. رزما و همكاران [
مصنوعي جريان روي بال مثلثي را بررسي نمودند كه پخشندگي 

يك  ]13[تراب  نتايج قابل قبولي نسبت به نتايج تجربي دارد.
درجه با فلپ كه داراي اسپن چند  70بال مثلثي با زاويه عقبگرد 

ها را بررسي  تكه را بررسي نمود و عوامل موثر بر پايداري اين بال
هومي بال مثلثي را در جريان فاز طراحي مف ]14[نمود. گولرمو و 

هاي مختلف بررسي نمودند. آرون و  مافوق صوت با روش
هاي آيروديناميكي بال مثلثي منقطع شده  مولفه ]15[همكاران 

جريان  ]16[را در جريان صوت بررسي نمودند دراز و همكاران 
هوا را حول بال مثلثي عادي و بال مثلثي منقطع شده بررسي 

  ريان ميان هر دو را استخراج كردند.نمودند و تفاوت ج
در مقاله حاضر، ميدان جريان حول بال مثلثي در زواياي حمله و 

سازي شده و نتايج  صورت عددي شبيه اعداد ماخ مختلف به
تر ضرايب  اند. هدف اين مطالعه بررسي دقيق تحليل شده

ها و بررسي رفتار  آيروديناميكي در حالات مختلف، تغييرات آن
باشد. نوآوري و تفاوت كار حاضر، زواياي  ناميكي ميآيرودي

 75و  65پسگرايي مي باشد كه در مطالعات پيشين زواياي 
و علت انتخاب اين دو زاويه پسگرايي،  درجه يافت نمي شود

است كه  ]17[فالونين وجود اطلاعات جريان مربوطه در پژوهش 
ويه جريان را به صورت تجربي روي بال مثلثي با اين دو زا

. نوآوري ديگر اينكه در هندسه مورد نظر، اند پسگرايي رسم نموده
لبه حمله پخ رسم شده تا به حالت عملي نزديكي بيشتري داشته 

در صورتي كه در ساير موارد مشابه و با استفاده از كدهاي  باشد.
لبه حمله به صورت كاملاً تيز در نظر گرفته شده و از  تجاري، 

اينكه نمودار ضرايب نوآوري  مورد ديگرِرد. حالت عملي فاصله دا
برآ و پسا با تغيير زاويه حمله و عدد ماخ مورد بررسي قرار گرفته 

همچنين ساختار جريان روي بال مثلثي،  مقايسه الگوي  است.
جريان، مشاهده گردابه دوم و انفجار گردابه در تحقيق حاضر 

  بررسي شده است.
جريان حول بال مثلثي با لبه در مقاله حاضر، ميدان         
هاي تيز و گرد در زواياي حمله و اعداد ماخ مختلف  حمله
سازي شده و نتايج تحليل  صورت عددي شبيه صوت به مافوق
تر الگوهاي ميدان جريان  اند. هدف اين مطالعه بررسي دقيق شده

گيري اين الگوها و تغييرات آنها  در حالات مختلف، مكانيزم شكل
  باشد. فتار آيروديناميكي ميو بررسي ر

െሺܯଶ െ 1ሻφ୶୶ሺx. y. z. tሻ  φ୷୷ሺx. y. z. tሻ  φሺx. y. z. tሻ െ

	
ଵ
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.φሺxكه  y. z. tሻ نيرويي كه به  باشد. تابع پتانسيل سرعت مي

 شود : حساب مي )4(شود از رابطه  بال وارد مي

Q ൌ െ2  ൣφ୲ሺx. y. z. tሻ  Uφ୶ሺx. y. z. tሻ൧
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 dx	dy )٤(  

 
 .باشد مقدار چگالي مي ߩكه در رابطه فوق، 

  روش عددي - 2

پذير  استوكس تراكم- بعدي ناوير معادلات حاكم معادلات سه     
سازي  رو گسسته باشند. شارهاي غيرلزج با روش بالادست پايا مي

براي افزايش دقت تا مرتبه دوم  MUSCLشده و از الگوريتم 
روش مركزي مرتبه دوم  استفاده شده است. شارهاي لزج به

شوند. ميدان جريان كاملاً آشفته فرض شده و از  گسسته مي
k مدل   سازي آشفتگي استفاده شده است. از روش  براي مدل
تفاده شده برداري زماني ضمني براي تسريع در روند حل اس گام

براي حل مسائل اشاره شده از نرم افزار  ].19] و [18است[
Ansys Fluent 6.3.26  .استفاده شده است 

 

  هندسه مدل و شبكه محاسباتي - 3
است كه مشابه  ، نشان داده شده1هندسه مدل در شكل     

باشد. بال مثلثي  مي ]2[هندسه ايجاد شده در مقاله ميلر و وود 
درجه دارد. لبه  65و  75مورد مطالعه در اينجا زاويه پسگرايي 

 1/0حمله به شكل تيز و گرد است كه نوك آن به پهناي 
است. در مدل لبه حمله گرد، شعاع ايجاد  ضخامت بال تخت شده

است. (حالت لبه حمله گرد به علّت نزديكي اين حالت  1/0شده
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است ) سطوح بالا و پايين بال  انتخاب شدهبه واقعيت در ساخت، 
  % طول وتر است.2باشند و ضخامت بال  تخت مي

است كه ميدان جريان روي خط مركزي بال  فرض شده     
متقارن است. بنابراين، دامنه محاسباتي تنها نيمي از بال را 

سازمان  ). شبكه محاسباتي  از نوع بي2دهد(شكل پوشش مي
روش دلاني توليد شده است. جهت  چهاروجهي بوده كه به

رديف شبكه لايه مرزي  17محاسبه صحيح اثرات لايه مرزي از 
سازي  است. همچنين براي شبيه روي سطح بال استفاده شده

اي با شبكه ريز حول بال  هاي روي بال با دقت كافي، ناحيه گردابه
است. كل  ها در نظر گرفته شده در محدوده اثر تقريبي گردابه

  ).3باشد(شكل سلول مي 3،213،423شامل  شبكه

  

 استقلال از شبكه -4

براي اين كه از ميزان ريز بودن شبكه اطمينان حاصل نماييم، 
ايم. اگر به  براي هر زاويه عقبگرد، پنج نوع شبكه ايجاد نموده

تر كردن شبكه حل، مقدار پاسخ ما به  جايي برسيم كه با ريز
توانيم همان شبكه را نيز به  ميميزان محسوسي تغيير نكند، 

عنوان شبكه مرجع در نظر بگيريم و از ريزتر كردن شبكه و 
 طولاني تر كردن پروسه حل جلوگيري نماييم.

 

65 شبكه هاي ايجاد شده براي زاويه عقبگرد :1جدول 

  
  1                        2      3  

  769259  523277  458149  ها تعداد سلول
  0,7482  0,7255  0,7103  ضريب برآ

 
  4      5    

    1712027 833298  ها تعداد سلول
    0,750 0,756  ضريب برآ

  
  هندسه بال مثلثي به كار رفته در اين مقاله شبكه بندي: 3شكل 

  

  شرايط جريان - 5

 20تا  8و زاويه حمله از  2تا   2/1عدد ماخ جريان آزاد از     
درجه و  35درجه) بعلاوه زاويه حمله  4هاي  درجه (با گام

سازي آشفتگي،  براي مدل SAو kو  kهاي  مدل

هاي حمله تيز و گرد به اين  اند. كه با احتساب لبه انتخاب شده
است. همه الگوهاي جريان و  اجرا گرفته شده 60ترتيب تعداد 

هاي آيروديناميكي در اين مطالعه بر اساس متغيرهاي  مشخصه
  شده با زمان هستند. گيري فيزيكي متوسط

  

  سنجي نتايج بدست آمده اعتبار -6

ه فالونين براي اعتبار سنجي نتايج بدست آمده، از مقال
. مقاله مورد نظر كه براي است شدهاستفاده   ]8[و همكاران

زواياي حمله بسيار زياد و همچنين زواياي عقبگرد فراوان 
تواند  هاي عملي بسيار زيادي انجام داده و نتايج آن مي تست

هاي  با مقايسه مدل مفيد باشد. مقالهبراي اعتبار سنجي اين 
شويم كه مدل آشفتگي  )، متوجه اين نكته مي2آشفتگي(جدول 

kw هاي آشفتگي داراي خطاي كمتر و قابل  نسبت به ساير مدل
قبول است و در نتايج بدست آمده نيز از همين مدل آشفتگي 

  است. استفاده شده
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  1,5و ماخ  60براي زاويه عقبگرد   ]17[هاي فالونين آمده در اين پروژه با دادههاي بدست  دادهمقايسه  :2جدول 
 

N  Cl Falunin Error % 

 SA k    k   M=1.5 SA k    k   

15 0.523 0.564 0.587 0.604 13.41 6.622 2.8145 

25 1.032 1.123 1.082 1.048 1.5267 7.1564 3.2442 

35 1.034 0.923 1.003 0.958 7.933 14.091 4.6972 

        

  
  

  بررسي جريان با تغيير تيزي لبه حمله -7
ميزان گستردگي خطوط فشار در لبه حمله گرد بيشتر از      

باشد، همچنين سطح  ميزان گستردگي فشار در لبه حمله تيز مي
گردابه در لبه حمله گرد بيشتر از سطح گردابه در لبه حمله تيز 

). همچنين سرعت روي سطح بالايي لبه 4  هاي است (شكل
براي لبه حمله گرد (قرمز پر رنگ) ولي  2/2حمله تيز  حداكثر 

باشد، پس فشار روي سطح  (قرمز كم رنگ) مي 1/2حداكثر 
بالايي لبه حمله گرد بيشتر از فشار روي سطح بالايي لبه حمله 
تيز است. اگر براي سطح پاييني نيز بررسي نماييم، براي لبه 

(زرد) ولي براي لبه حمله گرد  8/1حمله تيز  حداكثر 
پس فشار در سطح پاييني لبه حمله باشد.  (سبز) مي 6/1حداكثر

گرد بيشتر از فشار در سطح پاييني لبه حمله تيز است. به اين 

آيد، فشار حول بال مثلثي با لبه  مي ترتيب كه از مباحث فوق بر
حمله گرد بيشتر از لبه حمله تيز است كه اين موضوع در 

  است. هاي آتي نيز بررسي و اثبات شده نمودار

هاي  % طول بال در حالت90هاي ضريب فشار در مقطع  نمودار   
مختلف براي بال مثلثي با لبه حمله تيز و گرد با هم مقايسه 

). در هر دو شكل (الف) و (ب) مشاهده 5هاي  است(شكل شده
شود كه هم در سطوح بالايي و هم در سطوح پاييني، مقادير  مي

مله گرد، بيشتر است. ضريب فشار براي بال مثلثي داراي لبه ح
براي سطوح بالايي نمودار شاهد شكستگي هستيم كه علّت آن 
ايجاد گردابه روي سطح بالايي بال مثلثي است. در شكل (الف) 

باشد، شكستگي بيشتري  درجه مي 20به دليل اينكه زاويه حمله 
 نماييم.  نسبت به شكل (ب) مشاهده مي

 

 

  curved M=2 ,=75 ,α=12 ,(ب)     sharp  ،M=2 ,=75 ,α=12(الف) 

  هاي مختلف % بال در حالت90كانتور ماخ و خطوط فشار كل ثابت در مقطع : 4شكل 
 

 گردابه
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  =75, α=8 ,M=1.2(ب)       =65, α=20 , M=2(الف) 

هاي مختلف % بال در حالت90هاي ضريب فشار بر حسب زاويه حمله با تغيير زاويه عقبگرد در مقطع  مقايسه نمودار:5شكل 

 

  
 M=2 ,=65, kw(ب)         M=2 ,=75 , kw(الف) 

  زاويه حمله با تغيير نوع لبه حملههاي ضريب برآ بر حسب  مقايسه نمودار:6شكل 

  
 M=2, =65, kw(ب)    M=2, =75, kw(الف) 

 هاي ضريب پسا بر حسب زاويه حمله با تغيير لبه حمله مقايسه نمودار:7شكل 

 

ايجاد گردابه



  
 انو همكار بنيس عليرضا سخاوت  اثرات سوئيپ و تيزي لبه حمله روي رفتار آيروديناميكي بال مثلثي عددي بررسي

  

 4، شماره 11دوره  ،1399 زمستان ،مجله مهندسي مكانيك و ارتعاشات    55

علت اين پديده، اين است كه با افزايش زاويه حمله، سطح 
يابد و در نهايت،  گردابه بيشتر شده و فشار روي بال افزايش مي

  انفجار گردابه را شاهد خواهيم بود. 

نمودار ضريب برآ بر حسب زاويه حمله با تغيير زاويه عقبگرد    
بگرد است، هم براي زاويه عق شده ) نمايش داده6هاي ( در شكل

(ب)، مشاهده مي شود  65(الف) و هم براي زاويه عقبگرد  75

كه در هر دو نمودار، ضريب برآ براي بال مثلثي با لبه حمله گرد، 
  بيشتر از ضريب برآ براي بال مثلثي با لبه حمله تيز است.

) كه نمودار ضريب پسا بر حسب زاويه حمله با 7هاي ( در شكل
است، هم براي زاويه عقبگرد  شده دهتغيير زاويه عقبگرد نمايش دا

(ب)، مشاهده مي شود  65(الف) و هم براي زاويه عقبگرد  75
كه در هر دو نمودار، ضريب پسا براي بال مثلثي با لبه حمله 

  گرد، بيشتر از ضريب پسا براي بال مثلثي با لبه حمله تيز است.

   
 α=20) حالت (ب            α=8(الف) حالت 

 هاي ضريب برآ بر حسب عدد ماخ مقايسه نمودار: 8شكل 

  

   
  α=20(ب)  حالت        α=8(الف) حالت 

  هاي ضريب پسا بر حسب عدد ماخ مقايسه نمودار :9شكل 
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  M=2, kw(ب)           M=1.2, kw (الف)

  هاي ضريب برآ بر حسب زاويه حمله با مقايسه زواياي سوئيپ مقايسه نمودار :10شكل 

  

  
  M=2, kw(ب)            M=1.2, kw(الف) 

  هاي ضريب پسا بر حسب زاويه حمله با تغيير زاويه عقبگرد مقايسه نمودار:11شكل 
  

  بررسي جريان با تغيير زاويه سوئيپ - 8
برآ بر حسب عدد ماخ با تغيير زاويه سوئيپ در نمودار ضريب     

است. هم براي شكل (الف) كه  شده )، نمايش داده8هاي ( شكل
 20درجه و هم براي شكل (ب) كه زاويه حمله  8زاويه حمله 

توان مشاهده نمود كه نمودار ضريب  دهد، مي درجه را نشان مي
يه درجه، در كل 65برآ بر حسب عدد ماخ براي زاويه سوئيپ 

اعداد ماخ، بالاتر از نمودار زاويه ضريب برآ بر حسب عدد ماخ 
توان  اي ديگر مي گونه است. به درجه قرار گرفته 75براي سوئيپ

بيان كرد كه با افزايش عدد ماخ، در جريان مافوق صوت، ضريب 
يابد كه اين موضوع در مباحث آيروديناميك  برآ كاهش مي

است. پس با افزايش عدد ماخ  صوت به تفصيل اثبات شده فوق ما
) نيز اين نكته 5يابد. با توجه به رابطه( ضريب برآ كاهش مي

شود كه با افزايش زاويه سوئيپ، ضريب برآ كاهش  اثبات مي
  يابد. مي

 

  معادلات حاكم بر جريان - 9

، حركت جريان مافوق صوت را حول يك )3( همعادل
  دهد: جسم جامد نشان مي

୪ܥ ൌ C୪ୣ ∗ cosଶ    )5(  

كاهش يافته و در   ،cos)، با افزايش 3با توجه به رابطه (
  يابد. نتيجه مقدار ضريب برآ كاهش مي

)، نمودار ضريب پسا بر حسب عدد ماخ با 9هاي ( در شكل    
است. هم براي شكل (الف)  شده تغيير زاويه سوئيپ نمايش داده
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 20درجه و هم براي شكل (ب) كه زاويه حمله  8كه زاويه حمله 
توان مشاهده نمود كه نمودار ضريب  دهد، مي درجه را نشان مي

درجه، در كليه  65پ پسا بر حسب عدد ماخ براي زاويه سوئي
است.  درجه قرار گرفته 75اعداد ماخ، بالاتر از نمودار زاويه سوئيپ

توان بيان كرد كه با افزايش عدد ماخ، در  اي ديگر مي گونه به
يابد كه اين موضوع  جريان مافوق صوت، ضريب پسا كاهش مي

است.  صوت به تفصيل اثبات شده فوق در مباحث آيروديناميك ما
يابد. با توجه به  زايش عدد ماخ ضريب پسا كاهش ميپس با اف

شود كه با افزايش زاويه سوئيپ،  ) نيز اين نكته اثبات مي6رابطه(
 يابد. ضريب پسا كاهش مي

୲୭୲ୟ୪	ܥ ൌ Cୈୣ ∗ cosଶ C   )6(  

كاهش يافته و در   ،cos)، با افزايش 4با توجه به رابطه (
  يابد. نتيجه مقدار ضريب پسا كاهش مي

) بيانگر نمودار ضريب برآ بر حسب زاويه حمله 10هاي ( شكل   
(الف) و هم  2/1باشد. هم براي عدد ماخ با تغيير زاويه سوئيپ مي

است. در هر دو  (ب)، اين نمودار رسم شده 2براي عدد ماخ 
شود كه نمودار ضريب برآ بر حسب زاويه  شكل، مشاهده مي

موداري كه براي زاويه درجه  از ن 65حمله براي زاويه سوئيپ 
است، بالاتر است. به عبارت ديگر، با  درجه رسم شده 75سوئيپ 

افزايش زاويه سوئيپ در عدد ماخ ثابت، در زواياي حمله مختلف، 
) نيز اين نكته 5يابد. با توجه به رابطه( ضريب برآ كاهش مي

شود كه با افزايش زاويه سوئيپ، ضريب برآ كاهش  اثبات مي
  يابد. مي

) بيانگر نمودار ضريب پسا بر حسب زاويه 11هاي ( شكل    
(الف)  2/1باشد. هم براي عدد ماخ حمله با تغيير زاويه سوئيپ مي

است. در هر دو  (ب)، اين نمودار رسم شده 2و هم براي عدد ماخ 
شود كه نمودار ضريب پسا بر حسب زاويه  شكل، مشاهده مي

وداري كه براي زاويه درجه  از نم 65حمله براي زاويه سوئيپ 
است، بالاتر است. به عبارت ديگر، با  درجه رسم شده 75سوئيپ 

افزايش زاويه سوئيپ در عدد ماخ ثابت، در زواياي حمله مختلف، 
) نيز اين نكته 4يابد. با توجه به رابطه( ضريب پسا كاهش مي

شود كه با افزايش زاويه سوئيپ، ضريب پسا كاهش  اثبات مي
  يابد. مي

 گيريجهنتي -10

هاي  در اين تحقيق جريان پايا روي بال مثلثي در حالت     
مختلف از قبيل لبه حمله تيز و گرد، زواياي سوئيپ متفاوت، 
زواياي حمله گوناگون و اعداد ماخ مختلف به صورت عددي، 

هاي اين  است. با استفاده از يافته مورد تحليل و بررسي قرار گرفته
كه سطح گردابه در حالتي كه لبه  توان بيان نمود تحقيق مي

حمله بال مثلثي گرد شود، بيشتر از حالتي است كه لبه حمله 
تيز باشد و همچنين با گرد كردن لبه حمله ميزان سرعت رو و 

شود، به همين دليل  زير بال كاسته شده و به فشار افزوده مي
است كه ميزان ضرايب فشار، برآ و پسا در بال با لبه حمله گرد 

هاي ضريب فشار در  يشتر از بال با لبه حمله تيز است. در نمودارب
قسمت روي بال، شاهد شكستگي هستيم كه علتّ آن، به وجود 
آمدن گردابه در آن محل است و هر چقدر زاويه حمله بيشتر 

شود. با رسم  باشد، اين شكستگي نيز بيشتر نمايان مي
توان  له نيز ميهاي ضرايب برآ و پسا بر حسب زاويه حم نمودار

نتيجه گرفت كه در همه موارد، نمودار مربوط به بال مثلثي 
داراي لبه حمله گرد، بالا تر از نمودار مربوط به بال مثلثي داراي 

  گيرد. لبه تيز قرار مي

همچنين در رابطه با زاويه سوئيپ اين نكته قابل توجه است     
فزايش يابد، كه هر چقدر در زاويه حمله ثابت، زاويه سوئيپ ا

يابد، همچنين با افزايش عدد ماخ،  ضرايب برآ و پسا كاهش مي
  يابد. ضرايب برآ و پسا نيز در بال مثلثي كاهش مي
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