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چکیده: این مقاله عملکرد آیرودینامیکی بال یک پهپاد را که به  دلیل برخورد یک جسم مانند گلوله جنگی دچار صدمه شده 
است، با دو روش شبیه سازی عددی و تجربی مورد مطالعه قرار می دهد. به منظور شبیه سازی اثر برخورد گلوله و ایجاد گوشه های 
تیز در صدمه واقعی، از یک حفره ستاره ای شکل برای شبیه سازی صدمه استفاده شده است. مقطع بال مورد مطالعه، ایرفویل  
نامتقارن با شمارة NACA 641-412 در نظر گرفته شده است. در این تحقیق، اثر موقعیت صدمه در راستای دهانه بال در سه 
مکان مختلف سر، میانه و ریشه بال بر روی عملکرد آیرودینامیکی بال تحت زوایای حمله مختلف مطالعه شده است. در بخش 
تجربی این مقاله، مشخصات جریان عبوري از روي بال و صدمه، با تکنیک رنگ استاندارد آشکارسازي شده و اثرات آن بر 
ضرایب آیرودینامیکی ارائه شده است. به منظور بررسی قابلیت حل عددی در پیش بینی عملکرد آیرودینامیکی بال صدمه دیده، 
جریان اطراف بال به صورت عددی تحلیل شده و نتایج حاصل با نتایج آزمایشگاهی اعتبارسنجی و مقایسه شده است. در نتایج 
آشکارسازی جریان، یک جریان جت قوی و دو گردابه با چرخش خلاف جهت، متصل به صدمه ستاره ای شکل، در سطح مکش 
بال مشاهده مي شود. نتایج نشان می دهد صدمه ستاره ای که مساحت آن حدود 1 درصد مساحت کل بال است می تواند ضریب 
برآی بال را حدود 6 درصد در مقایسه با بال سالم کاهش و ضریب پسا را حدود 15/7 درصد نسبت به بال سالم، افزایش دهد. 
همچنین صدمه باعث می شود بال ضریب ممان پیچشي منفي تری را تجربه کند. نتایج صدمه در مکان های مختلف نشان داد که 

صدمه در نزدیک نوک بال تأثیر کمتری بر کاهش کارایی آیرودینامیکی بال دارد.
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مقدمه-11
گرفته  نظر  در  پهپاد  یک  طراحي  در  که  مسایلي  مهم ترین  از  یكي 
مي شود سالم ماندن و قابلیت نجات آن در شرایط اضطراری است. بقاي یک 
هواپیما در شرایط آسیب فیزیكی بستگي به میزان آسیب پذیري آن نسبت 
به صدمه اي دارد که بر آن ایجاد شده است ]2-1[. صدمه ممكن است به 
وسیله سلاح هاي کوچک و یا آتش بارهاي ضدهوایي، بر بال هواپیما ایجاد 
شده باشد ]3[. بي شک صدمه اي که باعث از دست رفتن بخش فیزیكي بال 
یا سطوح کنترل پرواز شود، در کاهش عملكرد آیرودینامیكي بال و کارایی 
سطوح کنترل پرواز مؤثر است و باعث کاهش توانایي پرواز خواهد شد به 
طوري که شانس بازگشت موفقیت آمیز و فرود سالم آن در حد قابل توجهي 
از  بردن  بهره  و  باد  تونل  آزمایش های  انجام  بنابراین  مي یابد.  کاهش 
روش هاي عددي در طراحي بهینه سطوح آیرودینامیكي یک پهپاد، مي تواند 
به پیش بیني تغییرات ضرایب آیرودینامیكي بال صدمه دیده و در نهایت حفظ 
بقاي هواپیما و کاهش خسارات جبران ناپذیر کمک نماید. تاکنون تحقیقات 
محدودی در زمینه تأثیرات صدمه روي بال بر ضرایب آیرودینامیكي انجام 
شده است و عمده کارهای ارائه شده محدود به داده های منتشر شده توسط 

چند تیم تحقیقاتی می باشد.
از اولین مطالعات اثرات صدمه بال می توان به نتایج حاصل از تحقیقات 

sabdolahi@ari.ac.ir :نویسنده عهده دار مكاتبات

هایس ]4[ در سال 1968 اشاره نمود که مشخصات آیرودینامیكي بال صدمه 
دیده یک مدل هواپیما با بال پس گرا در ناسا را انجام داده و نتایج آن را به 
صورت گزارش فنی ارائه نمود. پس از هایس نیز مطالعاتی در زمینه تأثیرات 
مشخصات   ،]5[ آیرودینامیكی  مشخصات  بر  واقعی  جنگی  گلوله  صدمه 
و کنترل  پایداری  بال هواپیما ]7-6[ و همچنین مشخصات  آیروالاستیكی 
هواپیما ]8[ انجام گرفت. اسپیرمن ]9[ در مرکز تحقیقات لانگلي ناسا، نتایج 
مطالعاتش را که نشان دهنده اثرات صدمه بر عملكرد آیرودینامیكي هواپیماها 
و موشک ها بود، ارائه کرده و در آن صدمه روي مدل های تونل باد را که به 
صورت از بین رفتن همه و یا بخشي از بال و دم هاي عمودي و افقي بود، 
شبیه سازي نمود. این تحقیقات دو هدف اصلی داشت، اول بررسي خطرات 
قابل  هواپیما  یا  موشک  برای  که  محدوده صدمه اي  تعیین  دوم  و  احتمالي 
تحمل باشد و به آنها اجازه بازگشت به قلمروي شخصي و یا اتمام مأموریت 
را مي دهد. ایروین و همكاران ]3[ در دانشگاه لافبورو انگلستان تحقیقاتي را 
روي خواص آیرودینامیكي بال صدمه دیده ناشی از گلوله انجام دادند. در این 
برای شبیه سازي در  دایروی  با هندسه  توپر و صدمه  نامحدود  بال  تحقیق، 
نظر گرفته شد. صدمه در وسط دهانه1 بال و در موقعیت هاي مختلف روي 
وتر بال مدل سازی شد. در این آزمایش ها استقلال نتایج از طول وتر بال، 
ابعاد صدمه و محل قرارگیري صدمه روي بال مورد بررسی قرار گرفت. نتایج 
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نشان داد مكان هاي 25 درصد و 50 درصد از وتر، مكان هاي بسیار حساس 
نسبت به صدمه هستند و بر ضریب برآ، پسا و ممان پیچشي بیشتر از صدمه 
لبه حمله و لبه فرار تأثیر مي گذارند و تأثیرات صدمه در این محدوده مستقل 
از اعداد رینولدز جریان است. در ادامه این تحقیقات، ایروین و همكاران ]10[ 
تأثیر سازه داخلي را بر مشخصات آیرودینامیكي بال هاي صدمه دیده جنگي 
تحقیق کردند. رابینسون و لیشمن ]13-11[ اثرات آیرودینامیكی صدمه بر 
روي پره هلیكوپتر را مطالعه نمودند. نتایج تحقیقات آنها نشان داد بیشترین 
گرفته  قرار  پره  جلویي  ناحیه  روي  که صدمه  زماني  در  آیرودینامیكي  افت 
باشد، اتفاق مي افتد. ایروین و رندر ]14[ روش هاي تجربی قابل استفاده در 
شبیه سازي صدمات جنگي بر روي بال و همچنین فرضیات پایه و کلیدي 
مورد استفاده در این مدل سازي را ارائه نمودند. تحقیقاتی در زمینه تأثیر فلپ 
و انحنای پروفیل بال بر روي مشخصات آیرودینامیكی بال هاي صدمه دیده 
انجام شد ]15[. ماني و رندر ]16[، تأثیر صدمه هایی با اشكال مختلف را بر 
مشخصات آیرودینامیكي یک بال نامحدود با استفاده از اندازه گیري فشار و 
نیرو، در مكان هاي مختلفي از وتر بال، مورد تحقیق قرار داده و نتایج را با 
نیز   ]17[ شاه  نمودند.  مقایسه  بدون صدمه  ایرفویل  با  و همچنین  یكدیگر 
صدمه  هواپیمای  یک  آیرودینامیكی  مختلف  سطوح  آیرودینامیكی  ضرایب 
دیده را به منظور بررسی تغییر پایداری پرواز بررسی نمود. در سال های اخیر، 
روش های عددی نیز برای پیش بینی اثر صدمه بر مشخصات آیرودینامیكی 
یک ایرفویل مورد استفاده قرار گرفته و اثرات دیواره تونل باد بر نتایج بررسی 
شد ]19-18[. علاوه بر این مطالعه ای در خصوص اثر تعمیر صدمه بر احیاء 
صدمه  آن،  در  که  است  گرفته  صورت  ایرفویل  آیرودینامیكی  مشخصات 
بررسی  مورد  بال  کارایی  بر  تعمیر  اثرگذاری  میزان  و  تعمیر  روش  سه  به 
قرار گرفته است ]20[. کی جون کیم و همكاران ]22-21[ اثر صدمه بال 
را مورد  پرنده بی سرنشین  روی مشخصه های دینامیک پروازی یک وسیله 
بررسی قرار دادند. آنها نشان دادند که صدمه به شكل نامتقارن بر روی بال 
پرنده بی سرنشین سبب کند شدن حرکت رول و همچنین ناپایداری محوری 

می شود.
به  امروز  به  تا  بال،  صدمه  مطالعه  زمینه  در  انجام شده  کارهای  عمده 
محدود   ،]23[ دایروی  ساده  شكل های  یا  و  دوبعدی  جریان  با  بال هایی 
می شوند که البته تأثیرات آیرودینامیكی جریان عبوری از صدمه، در یک بال 
دوبعدی به خوبی تشریح نمی شود. لذا در تحقیق حاضر برای تجزیه و تحلیل 
دقیق تر، اثرات صدمه روی جریان عبوری از یک بال سه بعدی مطالعه شده 
است. بدین وسیله تأثیر صدمه به صورت سه بعدی، برخی از مشخصه های 
جریان مثل گردابه های القایی سربال و جریان عرضی روی بال را در اختیار 
قرار می دهد که در حالت دوبعدی دیده نمی شوند. از موارد دیگری که در این 
باید گفت  بررسی شده است شكل سوراخ صدمه است. در حقیقت  تحقیق 
که صدمه جنگی واقعی تصادفی است و شكل آن به زاویه نسبی برخورد، 
سرعت برخورد و محل برخورد بستگی دارد و شكل های متفاوتی در عمل 
می دهند  نشان  تجربي  آزمایشات  شد.  متصور  صدمه  شكل  برای  می توان 

که شكل سوراخ تأثیر زیادی روی جریان جت خروجی از آن دارد و مقاطع 
جت با هندسه غیر دایروي، بیشترین اثر اختلاطی را در جریان دارند ]24[. 
از اینرو تحقیقی در زمینه صدمه مثلثی نیز انجام شده و نتایج آن ارائه شده 
است ]25[. با توجه به این موارد و ذکر این موضوع که گلوله های جنگی و 
اثرات ترکش آنها، گوشه های تیزی در بدنه ایجاد می کنند، در این تحقیق 
از صدمه ستاره ای شكل برای صدمه استفاده شده است تا شكلی نزدیک به 
واقعیت برای مطالعه در نظر گرفته شود و حساسیت نتایج نسبت به هندسه 
سوراخ صدمه و جت عبوری از آن بررسی شود. در کار حاضر برای مطالعه 
اثرات صدمه، از هر دو روش تجربی و عددی استفاده و روش عددی با نتایج 
بهتر  منظور مطالعه  به  است. همچنین  باد صحه گذاری شده  تونل  آزمایش 
جریان اطراف صدمه در حالت سه بعدی، موقعیت صدمه در مكان های مختلف 

ریشه، میانه و نوک دهانه بال تحقیق شده است.

تجهیزات1آزمایشگاهی1و1مشخصات1مدل1و1تونل1باد-21
در این تحقیق به منظور بررسی اثر صدمه بر مشخصات آیرودینامیكی 
بال نسبت به بال سالم، دو نمونه بال سالم و بال صدمه دیده، در تونل باد مورد 
آزمایش قرار گرفته و ضرایب آیرودینامیكی آن استخراج شده است. مطالعات 
آزمایشگاهي مورد نظر در یک تونل باد مدار باز واقع در دپارتمان مهندسی 
خودرو و هوانوردی دانشگاه لافبورو در انگلستان انجام شده است. محفظه 
آزمون این تونل باد داراي ابعاد 3/6×1/32×1/92 متر و درجه اغتشاشات آن 
0/15 درصد مي باشد ]26[. اندازه گیری نیروي مورد نظر توسط یک بالانس 
شش مؤلفه اي که در زیر مقطع آزمایش قرار دارد، انجام شده است. دقت هر 
مؤلفه 0/01 درصد در اندازه گیري نیرو مي باشد. آزمایش ها روی دو مدل بال 
سالم و بال صدمه دیده، در سرعت 40 متر بر ثانیه و با عدد رینولدز حدود 
570000 انجام شده است. مقطع بال از نوع ایرفویل  نامتقارن ناکا با شمارة 
NACA641-412 است و ابعاد وتر بال به طول 200 میلي متر و نیم دهانة 

بال به طول 800 میلي متر می باشد. مدل بال در وسط عرض و طول محفظه 
تونل  دیواره  به  به طوری که یک سمت  است  قرار گرفته  باد  تونل  آزمون 

متصل بوده و از سمت دیگر 0/52 متر از دیواره فاصله دارد.
به منظور شبیه سازي صدمه گلوله بر روي بال، صدمه به شكل یک سوراخ 
گذرنده از بال مدل شده است. همچنین به منظور بررسی اثر گوشه های تیز، 
هندسه مقطع صدمه به شكل ستاره ای در نظر گرفته شده است. از آنجایی 
که مطالعات قبلی نشان داده است که صدمات دایروی با قطر کمتر از 20 
درصد وتر، اثر قابل ملاحظه اي بر ضرائب آیرودینامیكي ایجاد نمي کند ]14[، 
مساحت این ستاره برابر مساحت مقطع دایره به قطر 46 میلي متر )23 درصد 
وتر( در نظر گرفته شده است. مرکز هندسه این ستاره در میانه وتر قرار دارد.

دی اکسید  از  ترکیبی  که  استاندارد  رنگ  تكنیک  از  آزمایش ها  این  در 
روی  جریان  آشكارسازی  برای  است،  کتان  بذر  روغن  و  پارافین  تیتانیوم، 
بال استفاده شده است. در شكل 1، محفظه آزمون و مدل نصب شده در آن 
به  از یک طرف  بال  نشان داده شده است. همان طور که مشاهده می شود 
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دیواره محدود شده و از طرف دیگر آزاد است تا شرایط یک بال سه بعدی 
فراهم شود.

تكرارپذیري  منظور  به  نظر  مورد  ممان  و  نیرو  داده برداري هاي  کلیه 
نتیجه ها حدود 3 بار در هر مرحله تكرار شد. با این تكرار یک خطاي نسبي 
کمتر از 2/5 درصد براي متوسط مقادیر ضرایب آیرودینامیكی در هر نقطه 

تخمین زده شد.

آشکارسازی1جریان1عبوری1روی1بال1صدمه1دیده-31
در این بخش مشخصات جریان عبوری روی بال صدمه دیده در زوایاي 
تصاویر  از  منظور  این  برای  است.  آشكارسازی شده  درجه   7 تا  حمله صفر 
آزمایش تونل باد که با استفاده از تكنیک رنگ استاندارد آشكارسازی شده 

استفاده شده است.
در  بال صدمه دیده  آشكارسازی جریان عبوری روي  تا 5  شكل های 2 
زوایاي حمله صفر تا 7 درجه را از نماي روی بال برای صدمه میانه در مكان 
450 میلي متري از ریشه بال، نشان می دهد. در تمامی این تصاویر همان طور 
راست  به سمت  از سمت چپ  آزاد  نشان می دهد، جریان  پیكان  که جهت 
تصویر در حرکت است. به علت بیشتر بودن فشار در زیر بال نسبت به فشار 
در روی بال، جریانی از زیر بال به طرف روی بال در قسمت صدمه ستاره ای 

شكل جاری مي شود. در زاویه حمله صفر درجه این اختلاف فشار کم است و 
در نتیجه جریان کمی به طرف سطح مكش بال کشیده می شود و در نتیجه 
گردابه تشكیل شده در ناحیه پشت صدمه ستاره ای شكل کوچک است. در 
این نوع صدمه تحت زوایای حمله کم، جت خروجي از صدمه جت ضعیف 
وجود  به   1 نقطه  در  اولیه ضعیف  جدایش  یک   2 به شكل  توجه  با  است. 
مي آید که ناشی از گرادیان فشار مثبت ناشی از نشت کردن جریان به روی 
بال است. همچنین در پشت نقطه انتهایی تیز صدمه، جت خروجی ضعیف در 

Fig. 1. Installed model in the wind tunnel test section

شکل1:11محفظه1آزمون1تونل1باد1و1مدل1بال1نصب1شده1در1آن1

Fig. 2. Flow visualization on upper side of wing at 0˚ angle of attack

شکل1:21خطوط1مسیر1جریان1از1نماي1بالایي1بال1در1زاویه1حمله1صفر1درجه1

Fig. 3. Flow visualization on upper side of wing at 2˚ angle of attack

شکل1:31خطوط1مسیر1جریان1از1نماي1بالایي1بال1در1زاویه1حمله121درجه1
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قسمت 2 مشخص است. با افزایش زاویه حمله تا 2 درجه در شكل 3 حالت 
گذار به آشفتگی دیده مي شود و در زاویه حمله 4 درجه در شكل 4، آشفتگی 

در جریان به خوبی مشاهده می شود. 

در زاویه حمله 7 درجه در شكل 5، با توجه به اختلاف فشار بیشتر در 
زیر و روی بال، جریان نفوذپذیر از زیر بال به طرف سطح مكش بال قوی تر 
شده و دو گردابه در پشت صدمه ستاره ای شكل تشكیل مي شود. همان گونه 
که از شكل مشاهده می شود جدایش اولیه ای در نقطه 1 حاصل می شود که 
خط جدایش جلویي1 نام دارد و در نقطه 2 جدایش ثانویه ای در اثر قوی شدن 
جت خروجی در قسمت انتهایی صدمه ایجاد می شود. این ناحیه خط جدایش 
ایجاد دو گردابه بزرگ در ناحیه 3  با  نام دارد. جریان بعد از صدمه  ثانویه2 
ادامه می یابد. این دو گردابه به نام گردابه با چرخش خلاف جهت3 نام گرفته 
است. قدرت و موقعیت مرکز این گردابه ها با قدرت جت ایجاد شده توسط 
صدمه متناسب است. این دو گردابه بزرگ که دارای جریان برگشتی است، 
از سطح فشاري بال را به طرف سطح مكش بال مي کشد و  جریان ناشي 
تحت برخوردش با جریان آزاد ناحیه 4 را ایجاد مي کند. به محض برخورد دو 
گردابه با جت صدمه، این جریان برگشتي )معكوس( در مكان 5 جدا مي شود 
و به سمت داخل جت کشیده مي شود. خط جدایش جریان در مكان 5 در 
زاویه حمله بالا، به طور واضح مشخص شده است و دو جت جدایي که در 
با هم  مؤثري  به طور  اکنون  بودند، هم  پایین مشخص شده  زوایاي حمله 
ترکیب شده اند و تشكیل یک جت واحد را داده اند. عرض جت به وسیله دو 
گردابه کوچكي که در پشت دو رأس کناري پشتي ستاره در مكان 6 واقع 
شده اند، نمایان مي شود. در پایین دست صدمه، جریان در جهت جریان آزاد 
حرکت مي کند و از ناحیه حباب جدایش آرام4 که ویژگی این نوع ایرفویل 

است، عبور می کند.
همان طور که مشاهده شد در زوایای حمله بالاتر گردابه های بزرگ ایجاد 
شده و در نتیجه حباب بزرگی در روی سطح بال و ناحیه پشت صدمه تشكیل 
مي شود که بلافاصله از پشت صدمه به سمت لبه فرار بال گسترده شده  است. 
پدید  وسیع  برگشتي  جریان  یک  با  سه بعدي  کاملًا  جریاني  ناحیه،  این  در 

می آید. این نوع جریان، جت قوي نامیده شده است.

مدل1سازی1عددی1و1تولید1شبکه1محاسباتی-41
به منظور شبیه سازی عددی اثر صدمه بر عملكرد آیرودینامیكی بال، دو 
نمونه بال سالم و بال صدمه دیده مدل سازی و مورد حل قرار گرفته است. از 
آنجایی که در این تحقیق نتایج حل عددی با نتایج آزمایش تونل باد مقایسه 
شده، ابعاد بال در شبیه سازي عددی با ابعاد مدل آزمایش شده در تونل باد 
یكسان است و ابعاد وتر بال به طول 200 میلي متر و نیم دهانة بال به طول 
شمارة  با  ناکا  بال  نامتقارن  ایرفویل   مقطع  هندسه  می باشد.  میلي متر   800
NACA 641-412 مي باشد که به کمک مشخصات 140 نقطه ایجاد شده 

است. به منظور مقایسه بهتر نتایج عددی و تجربی، دیواره هاي طرفین مقطع 
مقطع  هندسي  ابعاد  است.  شده  لحاظ  مدل سازي  در  نیز  باد  تونل  آزمایش 

1 Forward separation line
2 Secondary separation line
3 Contra rotating vortex
4 Laminar separation bubble

Fig. 4. Flow visualization on upper side of wing at 4˚ angle of attack

شکل1:41خطوط1مسیر1جریان1از1نماي1بالایي1بال1در1زاویه1حمله141درجه1

Fig. 5. Flow visualization on upper side of wing at 7˚ angle of attack

شکل1:51خطوط1مسیر1جریان1از1نماي1بالایي1بال1در1زاویه1حمله171درجه1
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ارتفاع و 1/92 متر در عرض است و مدل  باد 1/32 متر در  تونل  آزمایش 
بال در وسط عرض و طول محفظه آزمون تونل قرار گرفته است. مدل از 
یک سمت به دیواره تونل متصل است و از سمت دیگر 0/52 متر از دیواره 
فاصله دارد. زاویه حمله مورد نظر 0، 1، 2 و 6 درجه بوده که در حل عددی 
از طریق تغییر زاویه بال نسبت به دیواره ها، در مدل هاي هندسی مجزا، ایجاد 

شده است. 
به منظور شبیه سازي صدمه گلوله بر روي بال، صدمه به شكل یک سوراخ 
گذرنده از بال مدل شده است. همچنین به منظور بررسی اثر گوشه های تیز، 
هندسه مقطع صدمه به شكل ستاره ای در نظر گرفته شده است. همان طور 
که در بخش قبل بیان شد مساحت این ستاره برابر مساحت مقطع دایره به 
قطر 46 میلي متر )23 درصد وتر( است. مرکز هندسه این ستاره در میانه وتر 
قرار دارد. صدمه در ابتدا در موقعیت میانه دهانه بال بررسي شده است. سپس، 
بعد از اطمینان از مدل سازي مناسب به منظور بررسي اثر سه بعدی جریان، 
صدمه در دو مكان دیگر ریشه و نوک بال نیز بررسی شده است. صدمه براي 
هر یک از موقعیت هاي ریشه، میانه و نوک به ترتیب در فواصل 150، 450 
و650 میلي متر از ریشه بال، مدل سازي شده است. شكل6 مدل عددي بال 

صدمه دیده را در مكان 450 میلي متري از ریشه بال نشان مي دهد.

به دلیل پیچیدگی هندسه صدمه از شبكه بی سازمان برای تولید شبكه 
از  نتایج  استقلال  بررسی  است.  استفاده شده  بال  اطراف  محاسباتی جریان 
تا حدود 2/93  المان 0/8  تعداد  با  برای 5 شبكه محاسباتی مختلف  شبكه 
میلیون بررسی شده است. از آنجایی که در این بررسی تغییر ضریب نیروی 
این  است،  اهمیت  حائز  بسیار  هواپیما  بال  آیرودینامیكی  مشخصات  در  برآ 
پارامتر برای بررسی استقلال نتایج از شبكه استفاده شده و نتایج آن در شكل 
7 ارائه شده است. همان طور که مشاهده می شود با افزایش تعداد المان های 
شبكه از 2/35 به 2/93 میلیون تغییر چشم گیری در نتایج حاصل نشده است. 
بنابراین در این تحقیق برای صرف زمان کمتر، از شبكه با تعداد المان 2/35 
میلیون استفاده شده است. برای اطمینان از دقیق بودن خواص آیرودینامیكی 
لایه مرزی  نوع  از  شبكه بندی  امكان  حد  تا  بال،  دیواره  نزدیكی  در  سیال 

استفاده شده است. فاصله اولین گره شبكه لایه مرزی تا سطح دیواره بال 
معادل 0/00085 متر در نظر گرفته شده که +Y حدود 30 را نتیجه می دهد. 
کیفیت شبكه محاسباتی از نمای جانبی و داخل سوراخ صدمه در شكل 8 و 

9 نشان داده شده است.

شبیه سازی عددی به صورت جریان پایا و سه بعدی و با استفاده از معادلات 
ناویر-استوکس، توسط نرم افزار فلوئنت انجام شده است. در این شبیه سازی 
از حل کننده فشار مبنا و روش گسسته سازی مرتبه دوم استفاده شده است. از 
آنجایي که جریان با عدد ماخ کمتر از 0/3 مدنظر است، معادلات جریان و 
مدل هاي فیزیكي در این مسئله بر اساس جریان  غیرقابل تراکم در نظر گرفته 
شده است. مقادیر فشار شرایط کاري معادل 101325 پاسكال در نظر گرفته 
شده است. از آنجایی که جریان هوا غیرقابل تراکم است، تغییرات دما در آن 
مطرح نیست بنابراین، استفاده از چگالي ثابت 1/225 کیلوگرم بر متر مكعب 
 1/7894×10-5 ثابت  مقدار  صورت  به  لزجت  مسأله  این  در  است.  مناسب 
کیلوگرم بر متر-ثانیه در نظر گرفته شد. براي شبیه سازي جریان مغشوش 
از مدل k-ε استاندارد که داراي قابلیت هاي اثبات شده در مسائل مهندسي 
مشابه این تحقیق است، استفاده شده است ]28-27[. این مدل از مدل هاي 
دو معادله اي است که بر فرض بوزینسک استوار است و بر مبناي آن تنش 
رینولدز با گرادیان سرعت متوسط جریان متناسب است. شرایط مرزی در این 
مسئله بر اساس هندسه و نوع تحلیل، مطابق شكل 10، مرز ورودي سرعت 
)رنگ طوسی روشن(، مرز خروجي فشار )رنگ طوسی روشن( و دیواره )بال 
و صفحات به رنگ طوسی تیره( به کار رفته اند. مشخصات جریان در مرزها 
عبارتند از سرعت جریان آزاد 40 متر بر ثانیه، شدت توربولانس 0/15 درصد 
که دقیقاً برابر مقدار معادل آن در آزمایش تونل باد است. طول مشخصه نیز 
0/2 متر معادل طول وتر بال در نظر گرفته شده است. هر دو مدل بال سالم 
معیار همگرایي حل  است.  یكسان حل شده  شرایط  در  دیده  بال صدمه  و 

Fig. 6. Geometry of damaged wing

شکل1:61مدل1هندسی1بال1صدمه1دیده1

Fig. 7. Grid independency study at 6˚ angle of attack

شکل1:71بررسي1استقلال1از1شبکه1در1زاویه1حمله161درجه1برای1یک1بال1
صدمه1دیده
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عددی، رسیدن باقیمانده حل به مرتبه 6-10 براي مؤلفه هاي سرعت و فشار 
و برقراري بالانس جرمي بین مرزهاي ورودي و خروجي که با انتگرال گیري 
دبي جرمي روي این مرزها در هر تكرار بررسي مي شود، در نظر گرفته شده 

است.

نتایج1آزمایش51-1 از1 با1استفاده1 نتایج1حل1عددی1 صحه1گذاری1
تونل1باد

شكل های 11 و 12 نتایج ضریب برآ و پسای حل عددی بال سالم را 
در مقایسه با نتایج تجربي آزمایش تونل باد نشان می دهد. با توجه به این 
نمودارها،  ضریب برآی محاسبه شده در کار عددی دقت قابل قبولی را در 
مقایسه با نتایج تجربی از خود نشان مي دهد. ضریب پسای حل عددی در 
شكل 12 نیز به لحاظ رفتار با نتایج تجربی همخوانی دارد. اختلاف بین این 
داده برداری  ابزار  از  ناشی  تجربی  داده های  در  قطعیت  عدم  از  ناشی  نتایج 
آشفته مي باشد. علت  در شبیه سازی جریان  و همچنین خطای حل عددی 
تخمین بهتر ضریب برآ نسبت به ضریب پسا این است که در محاسبه نیروی 
برآ اهمیت نیروهای فشار که ماهیتی غیرلزج دارد خیلی بیشتر از نیروهای 
لزج است و در محاسبه ضریب پسا که سهم نیروهای لزج قابل توجه تر است 
مدل های توربولانسی خطای بیشتری از خود بروز می دهند. به همین دلیل 
مقادیر  به  پسا  ضریب  با  مقایسه  در  عددی  تخمین  از  ناشی  برآی  ضریب 

تجربی  اندازه گیری شده نزدیكتر است. 
نتایج  با  مقایسه  در  بال صدمه دیده  نتایج  نیز  و 14  در شكل های 13   
این  از  باد نشان داده شده است. همان طور که پیش  تجربي آزمایش تونل 
بیان شد،  ابعاد و مشخصات بال آزمایش شده در تونل باد، با مدل هم ارزشان 
که مورد تحلیل نرم افزاري واقع شده اند، مشابه مي باشد. همچنین سعي شده 
است تا خواص فیزیكي و شرایط کاري و شرایط مرزي تا حد امكان مشابه 
شرایط آزمایش باشد. با توجه به شكل 13 ضریب برآی بال صدمه دیده در 

Fig. 8. Side view of the unstructured grid around the wing near damage 
center line

شکل1:81کیفیت1شبکه1محاسباتی1در1اطراف1بال1سه1بعدی1و1در1ناحیه1صدمه1
از1نمای1جانبی

Fig. 9. Quality of the grid inside of the damage

شکل1:91کیفیت1شبکه1محاسباتی1در1داخل1سوراخ1صدمه1ستاره1

Fig. 10. Geometry of numerical simulation domain and boundary 
conditions

شکل1:101شرایط1مرزی1در1حل1عددی1

Fig. 11. Comparison between numerical and experimental results of lift 
coefficient for undamaged wing

شکل1:111ضریب1نیروي1برآ1بال1سالم،1نتایج1حل1عددی1و1آزمایش1تونل1باد1
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خود  از  تجربی  نتایج  با  مقایسه  در  را  مناسبی  رفتار  و  مقادیر  حالت عددی 
نشان مي دهد.

بررسی1اثر1موقعیت1مکانی1صدمه1در1راستای1دهانه1بال1بر61-1
ضرایب1آیرودینامیکي

در این بخش اثر وجود صدمه در مكان هاي مختلف در راستای دهانه 
بال بر مشخصات آیرودینامیكي بال مورد مطالعه عددی قرار گرفته است. به 
این منظور صدمه در مكان هاي 150 میلي متر، 450 میلي متر و 650 میلي متر 
آیرودینامیكی  نمودارها ضرایب  این  در  است.  بال مدل سازی شده  ریشه  از 
نیرویی و ممان پیچشی برای بال سالم نیز ارائه شده است تا تغییرات ضرایب 

در اثر صدمه، قابل مقایسه با بال سالم باشد. 
 نمودار شكل 15 تغییرات ضریب نیروی برآ بر حسب زاویه حمله را برای 
بال سالم و بال های صدمه دیده در مكان های مختلف نشان می دهد. با توجه 
به این نمودارها مشاهده می شود علاوه بر این که وجود صدمه بر بال موجب 
افت نیروي برآ شده است، شیب منحني ضریب برآ را کاهش داده است. یعني 
صدمه در زوایاي حملة بالاتر تأثیر بیشتری بر نیروی برآی بال دارد و افت 
بیشتری را سبب می شود. همان طور که در بخش قبل ذکر شد، دلیل اصلی 
این مسئله، آن است که در زاویه حمله بالا، جریان بیشتری از سطح فشاری 
بال به سمت سوراخ صدمه کشیده شده و به سطح مكش بال نفوذ می کند. 
بنابراین از اختلاف فشار دو سطح بالا و پایین بال که عامل ایجاد نیروی برآ 
است کاسته شده و ضریب برآ کاهش می یابد. این موضوع در دو شكل 16 و 
17 که خطوط مسیر جریان را به ترتیب برای دو زاویه حمله صفر و 6 درجه 

از نمای جانبی بال نشان می دهد، مشاهده می شود.
همچنین مقایسه بین بال های صدمه دیده مختلف در شكل 15 نشان 
می دهد که صدمه ایجاد شده در نزدیک نوک بال تأثیر کمتری در کاهش 
ضریب برآ دارد. این موضوع به آن علت است که در بال سه بعدی توزیع برآ 
به گونه ای است که در نزدیک ریشه بال برآی بیشتری نسبت به نوک بال 
که تحت تأثیر گردابه های القایی است، وجود دارد. توزیع نیروي برآ بر روي 

Fig. 12. Comparison between numerical and experimental results of 
drag coefficient for undamaged wing

شکل1:121ضریب1نیروي1پسا1بال1سالم،1نتایج1حل1عددی1و1آزمایش1تونل1باد1

Fig. 13. Comparison between numerical and experimental results of lift 
coefficient for damaged wing on 450 mm
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Fig. 14. Comparison between numerical and experimental results of 
drag coefficient for damaged wing on 450 mm
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Fig. 15. The lift coefficient for undamaged and damaged wing in
different span positions
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بال تقریباً بیضوي است به طوري که سهم منطقه سر بال نسبت به سایر 
قسمت ها کمتر است و قسمت هاي ریشه و میانه بال به ترتیب سهم بیشتري 
از نیروي برآ را شامل مي شوند ]29[. بنابراین، ایجاد صدمه در حوالي نوک بال 
تأثیر قابل توجهی بر نیروي برآ نخواهد داشت.کاهش ضریب برآي بال صدمه 
دیده نسبت به بال سالم در بدترین حالت صدمه، حدود 6 درصد است که 
در مقایسه با نتایج صدمه مثلثی ]25[ حدود 13 درصد افزایش دارد. بزرگتر 
شدن مساحت سوراخ صدمه و افزایش جریان جت عبوری از صدمه، عوامل 

اصلی افزایش افت ضریب برآی صدمه ستاره نسبت به صدمه مثلثی است.
در شكل  18 تغییرات ضریب پسا در زوایاي حمله مختلف براي سه مدل 
از بال صدمه دیده در سه موقعیت ریشه، میانه و نوک بال )150، 450و 650 
میلي متر( و همچنین بال سالم ارائه شده است. مقادیر ضریب پسا بال های 
صدمه دیده نسبت به بال سالم افزایش یافته است. بخش بزرگی از نیروي 
پشت  در  که  است  گردابه اي  ساختار  از  ناشي  حالت حضور صدمه،  در  پسا 
می کند.  ایجاد  را  برگشتی  جریان  از  ناحیه ای  و  می آید  پدید  صدمه  سوراخ 

این ساختار گردابه ای با افزایش زاویة حمله، منطقة وسیع تري از بال را در 
بر مي گیرد. افزایش ضریب پسا در بدترین حالت صدمه برای زاویه حمله 6 
درجه حدود 11/7 درصد است. این مقدار برای زاویه حمله صفر درجه حدود 
مثلثی ]25[ حدود 12  نتایج صدمه  با  مقایسه  در  15/7 درصد مي باشد که 
درصد افزایش دارد. نتیجه قابل توجه دیگر این است که با دور شدن صدمه 
از ریشه بال به سمت نوک بال، میزان اثرگذاری صدمه بر ضریب پسای بال 

نیز مشابه ضریب برآ کاهش می یابد.
شكل 19 نیز نمودار مقادیر ضریب ممان پیچشی )محاسبه شده حول ربع 
وتر بال( بال های صدمه دیده در سه موقعیت ریشه، میانه و نوک بال را در 
مقایسه با بال سالم نشان می دهد. اندازه ضریب ممان پیچشی بال صدمه دیده 
از بال سالم بزرگتر است و به بیان دیگر ضریب ممان پیچشی بال صدمه دیده 
نسبت به بال سالم منفي تر شده است. این مسأله دو موضوع را روشن می کند؛ 
اول اینكه مرکز فشار آیرودینامیكی بال در اثر صدمه تغییر مكان نموده است. 
ثانیاً بال صدمه دیده با شیب ضریب ممان پیچشی منفی تر، شرایط پایدارتری 
نسبت به بال سالم پیدا کرده است و مانور پذیری را کاهش می دهد. مقدار 
قدرمطلق ضریب ممان پیچشی بال صدمه دیده در ماکزیمم حالت حدود 3/5 
درصد در مقایسه با بال سالم افزایش یافته است. موقعیت مكانی صدمه در 

راستای دهانه بال تاثیر چندانی بر روی ضریب ممان پیچشی ندارد.
شكل 20 تغییرات نسبت نیروی برآ به پسای بال صدمه دیده بر حسب 
زاویه حمله برای صدمه های نزدیک ریشه، میانه و نوک بال و مقایسه آنها 
با بال سالم مشابه را نشان می دهد. نتایج بیانگر این است که صدمه تا حدود 

19 درصد نسبت ضریب برآ به پسا را کاهش مي دهد.

Fig. 16. Numerical result, side view of path lines colored by velocity 
magnitude on damage center line at 0˚ angle of attack
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Fig. 17. Numerical result, side view of path lines colored by velocity 
magnitude on damage center line at 6˚ angle of attack
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Fig. 18. The drag coefficient for undamaged and damaged wing in
different span positions
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نتیجه1گیری-71
جنگی  گلوله  برخورد  اثر  بر  که  محدود  بال  نمونه  یک  تحقیق  این  در 
دچار صدمه شده است، به دو روش تجربی و عددی مورد مطالعه قرار گرفت 
تا اثرات صدمه بر عملكرد آیرودینامیكی بال بررسی شود. نتایج این بررسی 
در قالب ضرایب آیرودینامیكی نیرو و ممان پیچشی و همچنین آشكارسازی 
میدان جریان عبوری از سطح بال ارائه و با بال سالم مقایسه شد. به منظور 
سوراخ  یک  به صورت  نظر  مورد  تیز صدمه، صدمه  گوشه های  اثر  بررسی 
با مقطع ستاره ای شكل شبیه سازی شد. همچنین به منظور  بال  از  گذرنده 
بررسی اثر جریان سه بعدی بر تغییرات ضرایب آیرودینامیكی، صدمه در سه 
مكان مختلف ریشه، میانه و سر در راستای دهانه که فاصله آنها به ترتیب 
150، 450 و 650 میلیمتری از ریشه بال است، مدل شد. نتایج نشان داد که 
به طور کلی در مقایسه با بال سالم، تغییرات مشابهي در ضرایب آیرودینامیكی 

و ممان پیچشی برای همه موقعیت هاي صدمه مشاهده شده است که شامل 
کاهش ضریب برآ، افزایش ضریب پسا و تولید گشتاور پیچشي منفي تر است. 
مقایسه ضرایب بال صدمه دیده با بال سالم نشان داد که در تمامي نمودارها 
تغییرات ضرایب نیرویی در حضور صدمه، در مكان ریشه و میانه بال نسبت 
به نوک بال بیشتر است. برای صدمه ستاره ای که حدود 1 درصد مساحت 
سطح مؤثر بال را آسیب برساند، ضریب نیروی برآ در حدود 6 درصدکاهش 
و ضریب نیروی پسا در حدود 15/7 درصد افزایش می یابد. با توجه به این 
نتایج نسبت ضریب برآ به پسا نیز تا حدود 19 درصد کاهش مي یابد. همچنین 
و  بال  فشار سطح  توزیع  بر  داد صدمه  نشان  ممان پیچشی  بررسی ضرایب 
مكان مرکز فشار آیرودینامیكی تأثیر داشته است به طوری که اندازه ضریب 
ممان پیچشی در حدود 3/5 درصد افزایش یافته است. تغییرات ایجاد شده در 

بال صدمه دیده، در کنترل و پایداری وسیله پرنده بسیار مؤثر است.
آشكارسازی جریان نشان داد جریان عبوری از صدمه  به دو شكل بر روی 
بال گسترده می شود. شكل اول جت ضعیف است که دنباله ایجاد شده از آن 
بلافاصله در پشت صدمه روي بال خم شده و به سطح بالایي بال چسبیده 
است. این جت ضعیف کمترین تغییر را در میدان فشار سطح بال ایجاد کرده 
است. شكل دوم که در اثر افزایش زاویه حمله مشاهده شد، جت قوي است. 
به  فشار  میدان  تغییرات  و  جت  جریان  نفوذ  و  صدمه  اثرات  حالت  این  در 
طور محسوسي در راستاي دهانه بال گسترش مي یابد. همچنین آشكارسازی 
جریان نشان داد که در زوایای حمله بالا یک زوج گردابه با جهت چرخش 
مخالف بر روی بال تشكیل می شود که افزایش زاویه حمله باعث بزرگ شدن 

این گردابه ها مي شود.
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