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 چکیده
 صورتبه متفاوت، صوتی هایرژیم و مختلف حمله زوایای در درجه،75 و 65 گرایپس زاویه با مثلثی بال روی پایا جریان

  حمله، لبه بر عمود ماخ عدد و   عمود، حمله زاویه براساس بال، بالایی سطح یرو جریان الگوی. است شده تحلیل عددی

سبه موارد کلیه برای بال آیرودینامیکی ضرایب. شودمی بندیطبقه نوع شش به ،  جریان الگوی و هانمودار و شده محا

 ینپیش معتبر مطالعات از شده تشرمن موارد با شده محاسبه ضرایب. اندشده رسم ماخ عدد و حمله زاویه تغییرات برحسب

سه شاهده تغییرات و شده مقای ست آن گربیان نتایج. اندگرفته قرار بحث مورد حمله زوایای و ماخ اعداد برحسب شده م  ا

سا و برآ ضرایب ماخ، عدد افزایش با که شار کانتورهای. یابندمی کاهش پ شار کاهش گرنمایان ف  ایشافز و بالایی سطح ف

شار ست حمله زاویه افزایش اثر در پایینی سطح ف شار کاهش از زیادی بخش. ا  روی حمله لبه هایگردابه وجود علتبه ف

 منتشر انبساطی امواج و شده صوت مافوق بال حمله لبه در جریان سرعت   1.2از بیش ماخ اعداد در که است بال سطح

 موجب و یافته افزایش بال روی ضدددربه موج قدرت ه،حمل زاویه افزایش با. دهد می شدددتا  جریان به حمله لبه از شدددده

 .شودمی پسا و برآ ضرایب افزایش
 arsb90@gmail.com :دار مکاتباتعهده * 

 

گردابه انفجار ،ماخ عدد ،حمله زاویه ،مثلثی بال کلمات کلیدی:
 

 مقدمه -1

دهی بالا، هواپیماهای هواپیماهای جنگی با مانورهای مثلثی در وسایل پرنده هوایی و فضایی فراصوت، از جمله کاربرد اصلی بال

مسافربری فراصوت )کنکورد( و پهپادهای تاکتیکی است. هواپیماهایی که دارای بال مثلثی هستند، در هنگام برخاستن یا فرود 

یط است. در این شرا بنامناسها در زوایای حمله کم بسیار بر روی باند نیازمند زاویه حمله بالایی هستند؛ زیرا عملکرد این بال

شود. در اثر توسعه سرعت هایی بر روی بال می، جریان از لبه حمله جدا شده و باعث ایجاد گردابه1پروازی مطابق با شکل 

توان چنین [. می1شود ]محوری روی بال و افزایش چرخش جریان، مکش مضاعف ایجاد شده و منجربه تقویت نیروی برآ می

کنند. های دارای انرژی هستند که با افزایش زاویه حمله سریعاً افزایش سطح پیدا میل مثلثی، مانند بستههای باگفت که گردابه

 شود. در نتیجه، نیروی برآیاین افزایش انرژی باعث القای یک میدان سرعت روی سطح بالایی بال و بنابرین کاهش فشار می

صف ها بیش از نیابد. نیروی برآی حاصل از گردابهاد زاویه حمله افزایش میطور غیرخطی با ازدیگردد که بهای تولید میگردابه

 [
 D

O
R

: 2
0.

10
01

.1
.2

00
89

81
3.

13
99

.7
.4

.5
.8

 ]
 

 [
 D

ow
nl

oa
de

d 
fr

om
 je

ed
.d

ez
fu

l.i
au

.ir
 o

n 
20

26
-0

6-
27

 ]
 

                             1 / 11

https://dor.isc.ac/dor/20.1001.1.20089813.1399.7.4.5.8
https://jeed.dezful.iau.ir/article-1-346-fa.html


 
 مختلف ماخ اعداد و حمله زوایای در درجه 75 و 65 مثلثی بال آیرودینامیکی رفتار عددی  تحلیل

 
    54    

چه . چنان]2[داد است ها هنگام مانور، فرود ناشی از این رویها و قابلیتباشد و در حقیقت، افزایش تواناییکل نیروی برآی بال می

 گردند.د انبساط یافته و اصطلاحاً دچار شکست یا انفجار میها نیز بیش از حقدر زیادی افزایش یابد، این گردابهزاویه حمله به
 

 
 

 [1تشکیل گردابه بر روی بال مثلثی ] -1شکل 

 

 معادلات حاکم
[ بود که 3های مثلثی، کار استنبروک و اسکوایر ]از جمله اولین مطالعات در شناسایی الگوهای مختلف جریان بر روی بال

وایر اسک -نام مرز استنبروکها بهسبیده و جدا شده از لبه حمله بال و خط مرزی بین این جریانهای چمنجر به شناسایی جریان

بوده است که  NMو مؤلفه عدد ماخ عمود بر لبه حمله،  Nبندی براساس مؤلفه زاویه حمله عمود بر لبه حمله، شد. این طبقه

 [:3شوند ]زیر محاسبه میصورت به

 

(1) 𝛼𝑁 = 𝑡𝑎𝑛−1(𝑡𝑎𝑛𝛼 𝑐𝑜𝑠Λ)⁄  

(2) 𝑀𝑁 = 𝑀∞cosΛ√1 + sin
2𝛼tan2Λ 

 

بیانگر این مطلب  (1)باشد. معادله شمارهنیز بیانگر زاویه پسگرایی بال مثلثی می Λبه عنوان زاویه حمله و  𝛼که در معادلات فوق 

عمود بر لبه حمله برابر است با معکوس تانژانت )تانژانت زاویه حمله تقسیم بر کسینوس زاویه پسگرایی( و است که زاویه حمله 

بیانگر این است که مولفه عدد ماخ عمود بر لبه حمله برابر جریان عدد ماخ در کسینوس زاویه  (2) همچنین معادله شماره 

همچنین  باشد.زاویه پسگرایی( می 2زاویه حمله در تانژانت به توان  2بعلاوه سینوس به توان  1پسگرایی در ریشه دوم )عدد

 شود: معادلات ناویر اتوکس سه بعدی تراکم پذیر پایا که اساس جریان روی بال مثلثی است به صورت زیر بیان می

 

(3) 𝜌 (
𝜕𝑢

𝜕𝑡
+ 𝑢

𝜕𝑢

𝜕𝑥
+ 𝑣

𝜕𝑢

𝜕𝑦
+𝑤

𝜕𝑢

𝜕𝑦
) = −

𝜕𝑝

𝜕𝑥
+ 𝜌𝑔𝑥 + 𝜇 (

𝜕2𝑢

𝜕𝑥2
+

𝜕2𝑢

𝜕𝑦2
+

𝜕2𝑢

𝜕𝑧2
)  

(4) 𝜌 (
𝜕𝑣

𝜕𝑡
+ 𝑢

𝜕𝑣

𝜕𝑥
+ 𝑣

𝜕𝑣

𝜕𝑦
+𝑤

𝜕𝑣

𝜕𝑦
) = −

𝜕𝑝

𝜕𝑦
+ 𝜌𝑔𝑦 + 𝜇 (

𝜕2𝑣

𝜕𝑥2
+

𝜕2𝑣

𝜕𝑦2
+

𝜕2𝑣

𝜕𝑧2
)  

(5) 𝜌 (
𝜕𝑤

𝜕𝑡
+ 𝑢

𝜕𝑤

𝜕𝑥
+ 𝑣

𝜕𝑤

𝜕𝑦
+𝑤

𝜕𝑤

𝜕𝑦
) = −

𝜕𝑝

𝜕𝑧
+ 𝜌𝑔𝑧 + 𝜇 (

𝜕2𝑤

𝜕𝑥2
+

𝜕2𝑤

𝜕𝑦2
+

𝜕2𝑤

𝜕𝑧2
)  

kمعادله حاکم در مدل  هایدر حالت کلی، بصورت زیر است و مقادیر ثابت ها با توجه به زیرمدل های مختلف، از آزمایش 

 .تجربی بدست می آید

 

(6) 𝜌
𝐷𝑘

𝐷𝑡
= 𝜏𝑖𝑗

𝜕𝑢𝑖̅̅ ̅

𝜕𝑥𝑗
− 𝜌𝛽∗𝑓𝛽∗𝑘𝜔 +

𝜕

𝜕𝑥𝑗
[(𝜇 +

𝜇𝑡

𝜕𝑘
)
𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑗
]  
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(7) 𝜌
𝐷𝜔

𝐷𝑡
= 𝛼

𝜔

𝑘
𝜏𝑖𝑗

𝜕𝑢𝑖̅̅ ̅

𝜕𝑥𝑗
− 𝜌𝛽𝑓𝛽𝜔

2 +
𝜕

𝜕𝑥𝑗
[(𝜇 +

𝜇𝑡

𝜕𝜔
)
𝜕𝜔

𝜕𝑥𝑗
]  

 

 .گیرداند مورد استفاده قرار میهایی که با دیواره محدود شدهبرای جریان البته باید در نظر گرفت که این مدل آشفتگی 

های گرایی مختلف و لبه حمله تیز، چند الگوی مختلف جریان، مانند گردابه[ بر روی زوایای پس2مطالعات تجربی میلر و وود ]

های با ضخامت بندی مشابهی را برای بال[ طبقه1ای و جدایش جریان را معرفی کرد. زودروخ و پیکه ]هکلاسیک، موج ضرب

و  تری از الگوی جریان را گزارش[، اطلاعات دقیق5[ و برودتسکی و همکاران ]4نهاد دادند. سشادری و نارایان ]تر پیشبیش

کننده نوع جریان را با انجام [ سازوکار تعیین6. ایمای و همکاران ]کردندروش نوینی برای بدست آوردن ضرایب آیرودینامیکی 

صوت های گذرصوت و مافوقبالا در رژیم درجه در زوایای حمله 65گرایی محاسبات میدان جریان روی بال مثلثی با زاویه پس

ی حمله جریان روی یک بال مثلثی با لبه [ اثر عدد ماخ بر میدان7برای درک بهتر این سازوکار بررسی کردند. اویاما و همکاران ]

ی پخ، اختلاطی از دو نوع ی حملهپخ و در زوایای حمله بالا بررسی کردند. مطابق با نتایج آنان، جریان روی بال مثلثی با لبه

های ها و مدللهای روی بال مثلثی را با شک[ گردابه8باشد. خان و همکاران ]بالا می ی حملهمختلف جریان فراصوت با زاویه

آشفتگی مختلف بررسی نمودند و به این نتیجه رسیدند که کیفیت آیرودینامیکی با آشفتگی در ورودی مرتبط است. افغان خان 

[ رفتار آیرودینامیکی بال مثلثی را در اعداد رینولدز پایین مطالعه نمود و به این نتیجه رسید که در اعداد رینولدز ذکر شده، 9]

[ فشار روی سطح و سازه را بر 10تو و همکاران ]رسد. هان( در زوایای حمله مورد نظر می0.4حداکثر مقدار خود ) ضریب برآ به

[ اثرات لایه 11دمورت و همکاران ] روی بال مثلثی شتا  داده شده بررسی نمودند و تغییرات گردابه را روی بال مشاهده نمودند.

های بدست آمده، برای کنترل غیر فعال بهره را برای بال مثلثی بررسی نمودند و از دادهمرزی غیرفعال در اعداد رینولدز پایین 

[ نیز با شبیه سازی عددی، پخشندگی مصنوعی جریان روی بال مثلثی را بررسی نمودند که نتایج 12بردند. رزما و همکاران ]

درجه با فلپ که دارای اسپن چند تکه را  70اویه عقبگرد یک بال مثلثی با ز [13]تِرا   قابل قبولی نسبت به نتایج تجربی دارد.

فاز طراحی مفهومی بال مثلثی را در جریان مافوق  [14]ها را بررسی نمود. گولرمو و بررسی نمود و عوامل موثر بر پایداری این بال

لثی منقطع شده را در جریان های آیرودینامیکی بال مثمولفه [15]های مختلف بررسی نمودند. آرون و همکاران صوت با روش

جریان هوا را حول بال مثلثی عادی و بال مثلثی منقطع شده بررسی نمودند و تفاوت  [16]صوت بررسی نمودند دراز و همکاران 

 جریان میان هر دو را استخراج کردند.
سازی شده و نتایج ددی شبیهصورت عدر مقاله حاضر، میدان جریان حول بال مثلثی در زوایای حمله و اعداد ماخ مختلف به

ها و بررسی رفتار تر ضرایب آیرودینامیکی در حالات مختلف، تغییرات آناند. هدف این مطالعه بررسی دقیقتحلیل شده

درجه یافت  75و  65باشد. نوآوری و تفاوت کار حاضر، زوایای پسگرایی می باشد که در مطالعات پیشین زوایای آیرودینامیکی می

است که جریان را به  ]17[فالونین و علت انتخا  این دو زاویه پسگرایی، وجود اطلاعات جریان مربوطه در پژوهش  نمی شود

. نوآوری دیگر اینکه در هندسه مورد نظر، لبه حمله پخ اندصورت تجربی روی بال مثلثی با این دو زاویه پسگرایی رسم نموده

به ل در صورتی که در سایر موارد مشابه و با استفاده از کدهای تجاری،  ته باشد.رسم شده تا به حالت عملی نزدیکی بیشتری داش

اینکه نمودار ضرایب برآ و پسا با نوآوری  مورد دیگرِحمله به صورت کاملاً تیز در نظر گرفته شده و از حالت عملی فاصله دارد. 

ختار جریان روی بال مثلثی،  مقایسه الگوی جریان، همچنین سا تغییر زاویه حمله و عدد ماخ مورد بررسی قرار گرفته است.

 مشاهده گردابه دوم و انفجار گردابه در تحقیق حاضر بررسی شده است.

 

 روش عددی -2

سازی شده رو گسستهباشند. شارهای غیرلزج با روش بالادستپذیر پایا میاستوکس تراکم-بعدی ناویرمعادلات حاکم معادلات سه

روش مرکزی مرتبه دوم گسسته برای افزایش دقت تا مرتبه دوم استفاده شده است. شارهای لزج به MUSCLو از الگوریتم 

kشوند. میدان جریان کاملاً آشفته فرض شده و از مدلمی  برداری سازی آشفتگی استفاده شده است. از روش گامبرای مدل
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 Ansys Fluentبرای حل مسائل اشاره شده از نرم افزار  [.19[ و ]18ستفاده شده است]زمانی ضمنی برای تسریع در روند حل ا

 استفاده شده است.  6.3.26

 

 هندسه مدل و شبکه محاسباتی -3

باشد. بال مثلثی مورد [ می2داده شده است که مشابه هندسه ایجاد شده در مقاله میلر و وود ]، نشان2هندسه مدل در شکل 

ضخامت بال تخت شده است. سطوح بالا  0.1درجه دارد. نوک لبه حمله آن به پهنای  65و  75گرایی جا زاویه پسمطالعه در این

 برابر طول بال در نظر گرفته شده است. 10طول وتر است. شعاع دامنه محاسباتی  %2باشند و ضخامت بال و پایین بال تخت می

 
 

 ]2[د هندسه معرفی شده در مقاله میلر و وو -2شکل 

 

فرض شده است که میدان جریان روی خط مرکزی بال متقارن است. بنابراین، دامنه محاسباتی تنها نیمی از بال را پوشش 

ردیف شبکه  17سازمان چهاروجهی است. جهت محاسبه صحیح اثرات لایه مرزی از (. شبکه محاسباتی از نوع بی3دهد )شکل می

ه ریز ای با شبکهای روی بال با دقت کافی، ناحیهسازی گردابهچنین برای شبیهاست. هملایه مرزی روی سطح بال استفاده شده 

 ها در نظر گرفته شده است.حول بال در محدوده اثر تقریبی گردابه

 

 
 

 هندسه رسم شده برای بررسی در این مقاله -3شکل 

 

 استقلال از شبکه -4

گرد، پنج نوع شبکه ایجاد شده است که براساس شبکه محاسباتی، برای هر زاویه عقب برای اطمینان از استقلال نتایج حل از

 گزارش شده است. 1ضریب برآ ارزیابی شده و در جدول 

، چرا که با ریز نمودن استفاده نمود 5یابی به ضرایب آیرودینامیکی مناسب از شبکه توان برای دست، می1با توجه به جدول 

شوند ( همچنین نتایج بدین گونه همگرا می4شود. شکل )ر قابل توجهی در ضریب آیرودینامیکی مشاهده نمیها، تغییتعداد سلول

 باشد. 0.001که ضریب خطا کمتر از 
 

𝜶 
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 65شبکه های ایجاد شده برای زاویه عقبگرد  -1جدول 

 1 2 3 4 5 

 1712027 833298 769259 523277 458149 هاتعداد سلول

 0.750 0.756 0.7482 0.7255 0.7103 ضریب برآ

 

 
 کار رفتهشبکه بندی هندسه بال مثلثی به -4شکل 

 

 شرایط جریان -5

درجه( به دلیل اینکه بال مثلثی در این زوایا  2های درجه )با گام 24تا  8و زاویه حمله از  2تا   8/0عدد ماخ جریان آزاد از 

دهد، در ها رخ میبه دلیل اینکه در این زوایا انفجار گردابه 30و 35د و زوایای حمله بیشترین کاربرد و عملکرد آیرودینامیکی دار

های آیرودینامیکی در این مطالعه براساس متغیرهای فیزیکی اند. تمامی الگوهای جریان و مشخصهنظر گرفته شده

 شده با زمان هستند.گیریمتوسط
 

 دست آمدهسنجی نتایج بهاعتبار -6

استفاده شده است که برای تعداد زیادی زوایای  ]8[دست آمده، از نتایج مقاله فالونین و همکاران ر سنجی نتایج بهبرای اعتبا

های تجربی انجام داده و نتایج آن برای اعتبارسنجی معتبر است. در این کار برای ارزیابی صحت گرد آزمایشحمله و زوایای عقب

k(، SAکارگیری چند مدل آشفتگی مختلف، مانند اسپالارت آلامارس)حاصل از به مدل آشفتگی انتخا  شده، ابتدا نتایج   و

k ( با نتایج تجربی فالونین مقایسه شده است، تا ضمن اعتبارسنجی کلی نتایج، از مدل آشفتگی انتخا  شده ،k  نیز )

های آشفتگی گزارش شده ، نتیجه این مقایسه همراه با درصد خطای هرکدام از مدل2ینان کامل حاصل شود. در جدول اطم

kشود، مدل آشفتگی است. مشاهده می دلیل این موضوع که  .تری استهای آشفتگی دارای خطای کمنسبت به سایر مدل

kخطای مدل آشفتگی  نسبت بهk  باشد که شرط عدم لغزش در آن وجود ندارد و به همین بیشتر است این موضوع می

kعلت دارای خطای بیشتری در مقابل    2باشد. در جدولمی ،Cl  ،ضریب برآSA  ،مدل آشفتگی اسپارلات آلماراسk  و

k .نیز دو مدل آشفتگی هستند 

توان در خطای در اندازه نسبت به نتایج عددی اختلاف دارند را می %10های تجربی بیش از دلیل این موضوع که نتایج داده

مورد آزمایش و زبری روی سطح بال مثلثی  گیری، دقیق نبودن ابزارهای اندازه گیری، وجود دیواره و اثرات لایه مرزی در تونل باد

 اشاره نمود.
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 2/1و ماخ 60برای زاویه عقبگرد  ]13[های فالونین دست آمده در این پروژه با دادههای به. مقایسه داده2جدول 

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 

        

 

 بررسی جریان با تغییر زاویه حمله -7

( مورد بررسی قرار 24و 20، 16، 12، 8عیناً آورده شده)زوایای  ]13[فالونین ای که در در محاسبات انجام گرفته، زوایای حمله

ها انتخا  شده درجه نیز به علت وجود انفجار گردابه 35گرفته چرا که جریان به صورت عادی روی بال جریان دارد و همچنین زاویه حمله 

 است.
 %90درجه و در مقطع  30و  8برای دو زاویه حمله  =1.2Mکانتورهای ماخ و خطوط فشار کل ثابت در  6و  5های در شکل

طور با توجه به در این زاویه حمله، کم است. همین شود که سطح گردابهدرجه مشاهده می 8ارائه شده است. در زاویه حمله 

تواند های مربوط به عدد ماخ مشهود است؛ زیرا جریان میدگی رنگدرجه، کاهش گستر 8گستردگی کانتور ماخ در زاویه حمله 

درجه، با افزایش زاویه حمله، افزایش گستردگی کانتور ماخ در این زاویه  30راحتی روی بال حرکت کند. امّا در زاویه حمله به

طور که گفته شد، با افزایش د. همانشودرجه ایجاد گردابه ثانویه روی بال دیده می 30شود. در زاویه حمله حمله مشاهده می

من، با شود. در ضکم باعث ایجاد انفجار در گردابه مییابد و این افزایش سطح گردابه نیز کمزاویه حمله، سطح گردابه افزایش می

 تر در زوایاییابد. این عامل باعث ایجاد نیروی برآی بالاافزایش عدد ماخ جریان آزاد، سرعت جریان در قسمت زیر بال کاهش می

تر برای بال مثلثی است. نکته مهم، ایجاد گردابه ثانویه در زاویه حمله بالاتر است. علّت ایجاد این گردابه وجود گرادیان حمله بیش

 انجامد.فشار معکوس نزدیک سطح بال است که به جدایش لایه مرزی می

چسبد که باعث بازچسبی جریان به افزایش فشار محلی در ولیه ،جریان دوباره به سطح بال میبا جدایش جریان در گردابه ا

شود. با افزایش زاویه حمله، قدرت گردابه اولیه شود. یک ناحیه کم فشار زیر گردابه اول تشکیل مینقطه بازچسبی منجر می

 رد.    گیو گردابه ثانویه به همین ترتیب شکل می گرددیابد که باعث کاهش بیشتر در فشار روی سطح بال میافزایش می

 

  

برای  %90کانتور ماخ و خطوط فشار ثابت در مقطع  -5شکل 

 ,M=1.2 α=8,=65حالت 

برای   %90کانتور ماخ و خطوط فشار ثابت در مقطع  -6شکل 

 -,M=1.2 α=30,=65حالت

             

شود با افزایش زاویه حمله، مساحت تحت (، مشاهده می8و  7های فشار برحسب طول وتر )شکل های ضریببراساس نمودار

درجه در ابتدا مقدار کمی دارد و با  8طور مثال، منحنی توزیع فشار برای زاویه حمله یابد. بهها افزایش میاشغال این نمودار
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درجه، توزیع فشار بالاتری را نشان  24طور منحنی زاویه حمله نکند. همیافزایش زاویه حمله، این منحنی سیر صعودی پیدا می

توان نتیجه گرفت که با افزایش زاویه حمله، قدرت گردابه روی بال افزایش یافته و اختلاف فشار سطح بالایی دهد. بنابراین میمی

درجه  8ر است. ضریب فشار در زاویه حمله یابد. این موضوع برای افزایش نیروی برآی بال مثلثی، بسیار موثو پایینی افزایش می

و  18به ضریب فشار در زوایای حمله  اند نسبتهای روی بال کاملاً شکل نگرفتهباشد و گردابهبه دلیل اینکه زاویه حمله کم می

ار ضریب فشدرجه به دلیل اینکه گردابه به خوبی شکل گرفته در نتیجه  24و  18درجه دارای تفاوت است. در زوایای حمله  24

 در ابتدا نزدیک یکدیگر هستند.

 

 
 

 در حمله زاویه حسب بر فشار ضریب هاینمودار مقایسه -7 شکل

  %90 مقطع

 زاویه حسب بر فشار ضریب هاینمودار مقایسه -8 شکل

 حمله

 

طور ایجاد گردابه، افزایش سرعت و در نتیجه کاهش فشار است. همان دلیلهای توزیع فشار بههای موجود در منحنیشکستگی

ای شود. گردابه در روی بال بدون ایجاد موج ضربهتری در منحنی دیده میشکستگی بیش 8/0شود، در عدد ماخ که مشاهده می

رین د شده برای سطح زییابد. شکستگی ایجاگیرد و با افزایش زاویه حمله، طول و شیب خطوط شکستگی کاهش میشکل می

 بال، به خاطر انبساط جریان در محل شکستگی نزدیک نوک بال است.

 

  

 

 M=2 حالت برآی ضریب هانمودار -9 شکل
 

 M=2 حالت پسای ضریب هاینمودار -10 شکل

 

سطوح 

 روی بال

 سطوح 

 بال زیر
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با تغییر زاویه های ضریب برآ برحسب زاویه حمله و ضریب پسا برحسب زاویه حمله را ترتیب نمودار، به10و 9های شکل

ه یابد. تغییرات زاویه حملشود با افزایش زاویه حمله، مقدار ضریب برآ و پسا نیز افزایش میدهند. مشاهده میگرد نشان میعقب

های مثلثی درجه مقدار ضریب برآ برای بال 8اند که قبل از زاویه باشد. اعداد فوق به این دلیل انتخا  شدهدرجه می 35تا  8بین 

درجه نیز به این دلیل انتخا  شده  35ار کم است و برای ایجاد نیروی پسای مورد نیاز باید زاویه حمله افزایش یابد. زاویه بسی

یابد و انفجار گردابه ها روند و پس از آن، ضریب نیروی برآ و پسا تقریبا کاهش میها از بین میاست که در این زاویه گردابه

 داریم. )واماندگی( را در این حالت

هند. دهای ضریب برآ و ضریب پسا برحسب زاویه حمله را برای اعداد ماخ مختلف نشان میترتیب نموداربه 12و  11های شکل

درجه  35الی  8یابد. تغییرات زاویه حمله بین شود با افزایش زاویه حمله، مقدار ضریب برآ و پسا نیز افزایش میمشاهده می

درجه به صورت ثابت نبوده و دارای اختلاف در حدود چند  35و   24ضریب پسا بین زاویه حمله  12همچنین در شکل باشد. می

 هزارم هستند.

 

 
 

 

 ماخ عدد تغییر با برآ ضریب هاینمودار -11 شکل
 

 ماخ عدد تغییر با پسا ضریب هاینمودار -12 شکل

 

 
 

 

 =20α حالت برای ماخ عدد حسب بر پسا ضریب -14 شکل =20α حالت برای ماخ عدد حسب بر برآ ضریب -13 شکل
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 2و  2/1دهند. گستره عدد ماخ بین های ضرایب برآ و پسا برحسب عدد ماخ را نشان میترتیب نموداربه 14و  13های شکل

رآ و پسا شود در جریان مافوق صوت با افزایش عدد ماخ، ضرایب بباشد. مشاهده میدرجه می 20است و زاویه حمله مورد نظر 

 یابند.کاهش می

شود که به دلیل اینکه پارامتر عدد ماخ در مخرج واقع شده، در جریان مافوق صوت با مشاهده می  9و  8با توجه به روابط 

 یابند.افزایش عدد ماخ ضرایب برآ و پسا کاهش می

(8) 
𝐶𝑙 =

4α

√𝑀∞
2 − 1

 

(9) 
𝐶𝑑 =

4𝛼2

√𝑀∞
2 − 1

 

دهد و این امر باعث افت شدید ها رخ میدرجه، پدیده انفجار گردابه 35زاویه حمله  طابق محاسبات انجام شده در نزدیکیم 

 توان زاویه حمله را تا مقدار دلخواه افزایش داد.شود و به همین دلیل است که نمیهای مثلثی میکارایی بال

 

 گیرینتیجه -8
صورت عددی مورد تحلیل و های مختلفی از زوایای حمله و اعداد ماخ بهال مثلثی در حالتدر این تحقیق جریان پایا روی ب

ند. با ککه با تغییر عدد ماخ و یا زاویه حمله، الگوی جریان روی سطح بالایی بال تغییر میدهد نتایج نشان می بررسی قرار گرفت.

بر ای که در زوایای حمله بالا شاهد ایجاد گردابه ثانویه، علاوهگونهبهیابد؛ افزایش زاویه حمله مساحت گردابه روی بال افزایش می

 گردابه اولیه هستیم.

، لبه حمله بال مثلثی 2/1یابد. در اعداد ماخ بیش از هم چنین، هر چه عدد ماخ افزایش یابد، سطح گردابه کاهش می

ا دیده هدهد. در زوایای حمله بالا نیز انفجار گردابه  میصوت شده و موج انبساطی منتشرشده از لبه حمله، به جریان شتامافوق

 شده است.های جریان آزاد مختلف بررسی شود که در سرعتمی

 تر شده و فضایهای توزیع ضریب فشار بزرگهای ضریب فشار مشاهده شد که با افزایش زاویه حمله، منحنیدر نمودار 

ی این ها و شکستگی کوچک قسمت پایینعلت ایجاد گردابهها بهبالایی این نمودارنمایند. شکستگی قسمت تری را اشغال میبیش

 علت انبساط جریان در محل شکستگی نزدیک نوک بال است.ها بهنمودار

شود که های ضریب پسا برحسب زاویه حمله مشاهده میهای ضریب برآ برحسب زاویه حمله و نموداردر کلیه نمودار 

 یابند.یابند و نیز با افزایش عدد ماخ، ضرایب برآ و پسا کاهش میمله، هم ضریب برآ و هم ضریب پسا افزایش میبا افزایش زاویه ح

 هافهرست علامت

 علائم انگلیسی

 𝑀 عدد ماخ

 Cl ضریب برآ

 Cd ضریب پسا

 علائم یونانی

 𝛼 زاویه حمله

 Λ زاویه پسگرایی

 𝜌 چگالی
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Abstract 

Steady flow over a delta-wing at 65 and 75 sweep angles with a flat cross-section and a leading-

edge that is not quite sharp is analyzed in different AOAs and flow regimes. Flow pattern on the 

upper-surface of the wing, is divided to 6 categories, based on the vertical components of the 

AOA and Mach number on the leading-edge. The aerodynamic coefficients of the wing are 

calculated for all cases and the related graphs and flow patterns are investigated. The calculated 

coefficients are compared with the published cases from previous studies and the observed 

differences based on various Mach numbers and AOAs are discussed. The results indicates that 

by increasing the Mach number, the lift and drag coefficients are increased. Pressure contours 

shows that by increasing the AOA, the pressure on the upper-surface and lower-surface is 

decreased and increased respectively. A large part of the pressure drop is due to the leading edge 

vortices on the wing-surface. In flow speeds over Mach=2 the leading edge speed become 

supersonic and expansion waves propagated from the leading edge accelerate the flow, and as the 

AOA increase, the shock-wave power is increase and cause a growth to the lift and drag 

coefficients.  

 

Key words: AOA (Angle of Attack); Mach number; Vortex Breakdown. 
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