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  چکیده 
اي قدرتمند، اندرکنش آن با لایه مرزي و جدایش احتمالی جریان از جریان گذر صوتی، وقوع امواج ضربهمهمترین عامل جهش پسا در 

هاي اي از سرعتبتوان در محدودهگردد اي سبب میکنترل موج ضربه برجستگیبا استفاده از این اندرکنش بهبود . باشدسطوح آیرودینامیکی می
در این تحقیق براي یافتن شکل هندسه و موقعیت بهینه قرار . اي را تجربه کردساي ناشی از امواج ضربهخارج از نقطه طراحی کاهش قابل توجه پ

تاثیر برجستگی کنترل موج  دهدمطالعه نشان مینتایج این  .اي از الگوریتم تکامل تفاضلی استفاده شده استگیري برجستگی کنترل موج ضربه
باشد؛ کارایی سیستم برجستگی به منظور کاهش کاملاً تابعی از شرایط پرواز می یرودینامیکی براي ایرفویلاي در کاهش پسا و بهبود عملکرد آضربه

هاي خارج از نقطه طراحی قابل ملاحظه است؛ مسئله جدایش لایه مرزي در پایین پسا و افزایش عملکرد آیرودینامیکی در گستره مناسب از سرعت
پدید آمدن بارهاي سیکلی شدید بر سطوح آیرودینامیکی عامل اصلی محدود  به تبع آناي نوسانی و واج ضربهدست ناحیه برجستگی و نیز وقوع ام

  . باشداي قدرتمند میدر شرایط وقوع امواج ضربه فناوريشدن استفاده از این 
  

  .اي، بهینه سازيضربهاي، لایه مرزي، کاهش پسا، برجستگی کنترل موج جریان گذر صوت، موج ضربه :کلیدي هاي واژه
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 مقدمه

هاي کاهش پساي آیرودینامیکی به تحقیق در زمینه روش     
علت ارتباط تنگاتنگ آن با بهبود عملکرد پروازي، مصرف 

هاي خصوصاً براي آن دسته از جتسوخت و مداومت پرواز 
ها در رژیم گذر صوت نظامی و غیر نظامی که فاز غالب پرواز آن

در این رژیم جریان، . باشداست از اهمیت بالایی برخوردار می
هایی با رفتار غیر غالب شدن اثرات تراکم پذیري و وقوع پدیده

با کنش این امواج  اي و برهمخطی و پیچیده مثل امواج ضربه
تر سطوح آیرودینامیکی لایه مرزي ضرورت طراحی هرچه دقیق

طلبد و این در حالی است که سطوح آیرودینامیکی این را می
- طراحی می 1وسایل پرنده اغلب براي کار در شرایط ماخ بحرانی

گردند و با افزایش اندك ماخ جریان یا زاویه حمله، خطر ورود به 
محدوده کاري پایین این . اشتناحیه واگرایی پسا وجود خواهد د

ها نسبت به تغییر شرایط سطوح آیرودینامیکی و حساسیت آن
جریان سبب شده است، بحث جدیدي در طراحی سطوح 
آیرودینامیکی وسایل پرنده با عنوان سطوح آیرودینامیکی تطبیق 

مطرح گردد که بر بهبود عملکرد آیرودینامیکی و کاهش  2پذیر
اي از به عنوان نمونه. کز خواهد داشتپسا در حین پرواز تمر

هاي صورت پذیرفته در زمینه سطوح آیرودینامیک فعالیت
پذیر توسط اوانز و توان به پروژه بال تطبیقتطبیق پذیر می

- اشاره کرد که در این تحقیق استفاده از قابلیت] 1[همکارانش
در  3هاي خمیدگی متغیرهاي یک بال پیشرفته داراي مکانیزم

را  4فرار و لبه حمله با هدف ارتقاء مانور پذیري و عملکردلبه 
آشیل و  1992در سال . اندشرح داده F-111براي جنگنده 

مفهوم جدیدي در طراحی سطوح آیرودینامیک ] 2[همکارانش
تطبیق پذیر مطرح کردند که تغییر شکل هندسه بال با هدف 

ناحیه اي در رژیم گذر صوت تنها به کاهش قدرت امواج ضربه
شده است؛ این تغییر شکل محدود  5کوچکی از سطح مکش بال

اي، هندسی موضعی با هدف کاهش پساي ناشی از امواج ضربه
همچنین علاوه . شودنامیده می 6ايبرجستگی کنترل موج ضربه

بر بحث کاهش پسا و بهبود عملکرد آیرودینامیکی از سایر 
توان به یق پذیر میمزایاي استفاده از سطوح آیرودینامیکی تطب

 7امکان پرواز با ضرایب برا بالاتر با تاخیر در وقوع پدیده بافت
هاي مکش و دمیدن استفاده از سیستم]. 4و3[اشاره کرد

و  10، تغییر شکل هندسی، کنترل نوسانی9، گردابه سازها8جریان

هایی دیگر اي نمونهدر محل وقوع موج ضربه 11استفاده از حفره
- تطبیق سطوح آیرودینامیکی با شرایط پرواز میهاي از روش

هاي کنترل امواج مطالعات متعدد در زمینه روش]. 5[باشند
اي در رژیم جریان گذر صوت حاکی از آن است که ضربه

اي به میزان قابل توجهی موثرتر از برجستگی کنترل موج ضربه
ها از جمله استفاده از حفره، مکش و دمیدن جریان دیگر روش

همچنین بررسی دیگر  ]. 6[باشداي میموضع موج ضربه در
دهد استفاده از این روش در کاهش پساي موج نسبت نشان می

نیز نتایج رضایت  12به روش هاي خنک کاري یا گرم کردن سطح
  ].   7[دهد تري ارائه میبخش
تحقیق تمرکز اصلی بر مطالعه تاثیر استفاده از این در      

اي در کاهش پسا و بهبود عملکرد وج ضربهبرجستگی کنترل م
در شرایط  RAE-2822آیرودینامیکی براي ایرفویل گذر صوت 

براي این ایرفویل چهار شرایط . باشدخارج از نقطه طراحی می
اي جریان آزاد از نظر عدد ماخ، رینولدز و زاویه حمله به گونه

% 170و% 140، % 80، %44انتخاب شده است که متناظر با 
شرایط (فزایش پساي کل نسبت به شرایط پیش از واگرایی پساا

؛ سپس با استفاده از )1جدول (باشد) مرجع در این تحقیق
شکل بهینه هندسه  13الگوریتم بهینه سازي تکامل تفاضلی

برجستگی و موقعیت مناسب قرارگیري آن در شرایط مختلف 
العه در بخش پایانی این مقاله نیز مط. جریان بدست آمده است

در  RAE-2822اجمالی بر الگوي لایه مرزي سطح ایرفویل 
  . ناحیه برجستگی و پایین دست آن صورت پذیرفته است

  :توان به شرح زیر اشاره کرداز نکات برجسته این تحقیق می     
 اي براي مطالعه تاثیر استفاده از برجستگی کنترل موج ضربه

ایرفویل گذر صوت در شرایط جریان آزاد مختلف نسبت به 
 .  شرایط واگرایی پسا

 اي با مطالعه تاثیر استفاده از برجستگی کنترل موج ضربه
فرض بهینه سازي در شرایط زاویه حمله ثابت و ضریب برا 
ثابت در میزان کاهش پسا و بهبود عملکرد آیرودینامیکی 

 .رانیایرفویل گذر صوت فوق بح

  مطالعه اجمالی بر الگوي لایه مرزي در پایین دست ناحیه
- اي در شرایط وقوع موج ضربهبرجستگی کنترل موج ضربه

 . اي قوي
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  بررسی علت محدودیت استفاده از برجستگی در شرایط
جدایش  مسئلهاي بسیار قوي و نوسانی و وقوع امواج ضربه

 .لایه مرزي در پایین دست ناحیه برجستگی

 

  ايستگی کنترل موج ضربهبرج
برجستگی طبق مباحثی که در بخش مقدمه مطرح گردید،      

در سطوح  اي یک روش کاهش پساکنترل موج ضربه
است که به منظور کاهش قدرت امواج  آیرودینامیک تطبیق پذیر

اي بر سطوح آیرودینامیکی گذر صوت در شرایط خارج از ضربه
تحلیل فیزیکی . فته استنقطه طراحی مورد مطالعه قرار گر

اي بدین شرح است عملکرد برجستگی در ناحیه وقوع موج ضربه
به نحوي در حین پرواز هندسه برجستگی شکل موقعیت و که 

در حین گذر جریان از ناحیه بالادست  کند کهتغییر می
ابتدا جریان در مجاورت ایرفویل به درون چرخیده برجستگی، 

- برجستگی به جاي وقوع موج ضربهولی به علت انحناي مناسب 
آید؛ اي از امواج تراکمی آیزنتروپیک پدید میدستهاي مایل 

امواج تراکمی  دسته سرعت جریان، پس از گذر از این
آیزنتروپیک به آرامی کاهش یافته و فشار در این ناحیه نیز به 

سپس یافت و خواهد آرامی افزایش به ناگهانی  تغییرجاي 
اي ضعیف شده ثانویه به مقدار رض موج ضربهدر عخواص جریان 

گردد این فرایند سبب می). 1شکل (د رسیدننهایی خود خواه
 در این شرایطهاي آیرودینامیکی و نیز پساي ایجاد شده افت

 2شکل ]. 8[قائم اولیه باشد ايضربه موجشرایط وقوع کمتر از 
فشار شماتیک در ناحیه قرارگیري برجستگی ضریب توزیع 

طراحی برجستگی کنترل  .دهداي را نشان میترل موج ضربهکن
اي به علت حساسیت زیاد نسبت به شکل هندسی و موج ضربه
روي سطح بال امري چالش برانگیز است از این رو  آنموقعیت 

و ] 8[تحقیقات مختلفی در زمینه شکل هندسه برجستگی
یز وجه تما .آن صورت پذیرفته است] 9[گیريرموقعیت قرا

تر استفاده از ، بررسی دقیققیق حاضر نسبت به مراجع فوقتح
و محدودیت هاي در کاهش پسا اي برجستگی کنترل موج ضربه

از طریق مطالعه الگوي لایه مرزي و شرایط جریان به آن مربوط 
این تحقیقات به دو گروه اصلی تقسیم  .باشدپایین دست می

شکل بهینه  تحقیقاتی که با هدف رسیدن به) الف: شوندمی

تحقیقاتی که به ) ؛ ب]13و12و10و8[ باشندمی برجستگی
مطالعه ( پردازندمطالعه پارامترهاي هندسی برجستگی می

طالعات در زمینه استفاده از برجستگی کنترل م ].9) [پارامتري
شود اي تنها به فضاي دو بعدي و ایرفویل محدود نمیموج ضربه

تحقیقات صورت پذیرفته در اي از توان به عنوان نمونهو می
اي سه بعدي هاي کنترل موج ضربهزمینه استفاده از برجستگی

بر ]  11[ 14ایرباس-صوت به تحقیقات داسا هاي گذربر بال پرنده
و بررسی میزان کاهش پسا با  340- بال هواپیماي ایرباس

 اي براي یک پرنده گذراستفاده از برجستگی کنترل موج ضربه
    .اشاره کرد] 10[و همکارانش  15صوت توسط ونگ

  
  تعریف مسئله

مطابق توضیحات ارائه شده در بخش مقدمه، براي          
چهار شرایط جریان مختلف  RAE-2822ایرفویل فوق بحرانی 

نسبت  ي کلافزایش پسا% 170و% 140، % 80، %44متناظر با 
منظور انجام فرایند بهینه  به به شرایط پیش از واگرایی پسا

اي در نظر سازي و مطالعه کارایی برجستگی کنترل موج ضربه
براي هر ایرفویل، تغییر . )3رجوع شود به شکل (گرفته شده است

ضریب پساي کل نسبت به عدد ماخ در زاویه حمله ثابت بدین 
هاي صورت است که در ابتدا به ازاي محدوده گسترده از سرعت

هاي زیر صوت تا نزدیکی شرایط واگرایی از سرعت جریان آزاد
که در این تحقیق به عنوان مرجع (تقریباً ثابت است Cd௧ ،پسا

با افزایش  .)اندازه گیري افزایش پسا در نظر گرفته شده است
تر سرعت جریان و غالب شدن اثرات تراکم پذیري، هرچه بیش
شی از امواج پساي نا. آیداي روي ایرفویل پدید میامواج ضربه

اي از یک سو و اندرکنش این امواج با لایه مرزي از سوي ضربه
دیگر موجب افزایش سریع ضریب پسا خواهد شد که به این 

جزئیات مربوط  1جدول در  .شودشرایط، واگرایی پسا گفته می
ضرایب آیرودینامیکی و میزان افزایش  ،به عدد ماخ، زاویه حمله

بیانگر افزایش  ∗ΔCd୲ جدول این در .ارائه شده استپسا ضریب 
براي این ایرفویل ضریب پسا نسبت به شرایط مرجع است که 

  . )3شکل ( Cd୲=٠.٠١٠٢ باشرایط مرجع برابر است 
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6،شرایط مختلف جریان براي بهینه سازي  1 -جدول
Re 7.6 10 و

1.5  64000( )pap   
ایرفویل 

RAE2822  
M  CL Cdt L/D ∆Cdt* 

 % +44  39.61  0.01473  0.5837 0.75 1شرایط جریان 
  % + 80  31.96  0.01837  0.5874  0.76   2شرایط جریان 
 % +140 21.82 0.02468 0.5385  0.78  3شرایط جریان 
  % +170  18.04  0.02747  0.4958  0.79  4شرایط جریان 

  

امکان مقایسه قابلیت میزان کاهش  ،شرایط مرجعتعریف         
 .پسا در شرایط مختلف جریان با یکدیگر را فراهم خواهد ساخت

اي در بهبود عملکرد مطالعه کارایی برجستگی کنترل موج ضربه
آیرودینامیکی و کاهش پسا بدین شرح است که فرایند بهینه 

براي ) ܦ/ܮ(کرد آیرودینامیکی لسازي با فرض حداکثر کردن عم
- صورت می 1رفویل در شرایط جریان آزاد ارائه شده در جدول ای

پذیرد و در این شرایط فرض بر این است که زاویه حمله جریان 
بدست (در ادامه براي ایرفویل داراي برجستگی . باشدثابت می

اي در هر شرایط جریان زاویه حمله به گونه) آمده از مرحله قبل
 حالت بدون برجستگی یابد که ضریب برا آن باکاهش می

سپس کاهش پساي آن ایرفویل و بهبود . برابر شود) 1جدول(
فرایند (عملکرد آیرودینامیکی مورد مطالعه قرار خواهد گرفت

بهینه سازي جداگانه براي شرایط ضریب برا ثابت صورت 
  ). نپذیرفته است

  
اي و قید هاي ایجاد هندسه برجستگی کنترل موج ضربه

   بهینه سازيهندسی در فرایند 
در تحقیق حاضر براي ایجاد هندسه برجستگی کنترل         

با کمی تغییر نسبت  16هن- اي از تابع سینوسی هیکسموج ضربه
هن  -تابع هیکس. ))1(معادله (استفاده شده است] 9[ به مرجع

 هایی با ارتفاع،تابع سینوسی است که قابلیت ایجاد برجستگی
شیب منحنی  صفر بودن. مختلف را خواهد داشت شیب و تقارن

(در ابتدا و انتها  شده تولید    00 1f f   (هاي از ویژگی
شود هنگام ترسیم ؛ این خاصیت سبب میباشدمی مهم این تابع

ߦ) برجستگی در دستگاه مختصات محلی − روي ایرفویل،  (ߟ
ایجاد  مبناهیچ ناپیوستگی بین منحنی برجستگی و ایرفویل 

متغیرهاي هندسی در ایجاد برجستگی کنترل  4شکل . نگردد
ارتفاع  بیانگرܤℎ	شکل در این . دهداي را نشان میموج ضربه

قطه شروع ناحیه برجستگی روي بیانگر ن଴ݔ . برجستگی است
نیز بیانگر پارامتر  ݐ	 برجستگی وبیانگر طول  ஻݈ایرفویل است، 

نیز بیانگر فاصله محل  ௖௥௘௦௧ݔ .باشدشیب دامنه برجستگی می
   .استحداکثر ارتفاع برجستگی از لبه حمله ایرفویل 

  
)1(                                 0 1sin ,    B

tmf x h x x    

    ܿ஻ ݈஻⁄  ه براي اعمال در ک تقارن استبی بعد بیانگر پارامتر
براي اعمال پارامتر . هن نیاز به اندکی تغییر دارد- هیکس تابع

  :هن خواهیم داشت-تقارن در معادله هیکس
)2(                                                 0.5ln( )

ln( )B Bc l
m                                                            

تحقیق، محدوده تغییرات پارامترهاي هندسه این در      
  .خواهد بود 3برجستگی به صورت رابطه 

)3(                                         
0.001 0.01

0.4 0.85

0.5 3

B

B B

c h c
c l
t

 
  
  

                                                             

هاي متغیرهاي طراحی با شایان ذکر است که انتخاب کران      
یند آتوجه به مراجع مختلف صورت پذیرفته است همچنین در فر

                  سازي، طول برجستگی ثابت فرض شده است بهینه
)0.25Bl c(تر به این دیدگاه کاربردي ؛ در مراجعی که از

معمولاً طول برجستگی  ]5و8[ موضوع نگریسته شده است
- اي را متناظر با طول براگیر بال در نظر میکنترل موج ضربه

این در  کنند،وتر را پیشنهاد می0.25وتر تا 0.2گیرند و مقدار 
و  ]13و12[وتر 0.3حالی است که دیگر مراجع، متغیر طول را 

 ௖௥௘௦௧ݔ دیگر متغیر طراحی. ]9[اندن ارائه دادهاز آ حتی بیش
است که تعیین کننده محل قرارگیري نقطه حداکثر ارتفاع 

توان از این متغیر براي تعیین برجستگی روي ایرفویل است و می
توان به جاي کار یت برجستگی استفاده کرد همچنین میعموق

استفاده ଴ݔ  با این متغیر از مختصات نقطه شروع برجستگی
در فرایند بهینه سازي به منظور رسیدن به  ).4شکل (کرد

انتهاي ایرفویل به محل قرارگیري برا % 15تر، طرحی واقعی
 بایدناختصاص داده شده است و لذا برجستگی ایجاد شده  17افزا

با توجه به ثابت فرض کردن طول  .ناحیه قرار گرفته باشد در این
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بخش انتهایی ایرفویل به برا  درصد 15برجستگی و اختصاص 
0.4ܿبه صورت   ଴ݔافزا، دامنه تغییرات متغیر  < ଴ݔ < 0.6ܿ  

   . شود میتعریف 

  
   الگوریتم بهینه سازي تکامل تفاضلی

هاي ، از خانواده روشتفاضلی الگوریتم بهینه سازي تکامل     
باشد که به ترتیب از چهار مرحله بهینه سازي غیر گرادیانی می

تشکیل شده  20و گزینش19، ترکیب18نسل، جهش ایجاد
قابلیت جستجوي برداري، قابل کنترل بودن گام  ؛]14[است

در فضاي تابع هدف، ) 21طول بردار تفاضل وزنی(جستجو 
پارامترهاي کنترلی کم و سهولت استفاده آسان در پردازش 

 تفاضلی در روش تکامل. هاي این روش استموازي از ویژگی
گردد که در این تعیین می) ܦ(متغیرهاي طراحی ابتدا تعداد 

஻ܿ(انتخاب شده است  4برابر با مسئله  ݈஻⁄ ،ݐ ،ℎ஻ ،ݔ଴  یا
هاي بهینه سازي تکاملی تعداد سپس نظیر دیگر روش). ௖௥௘௦௧ݔ

در اغلب مسائل . شودانتخاب می) Np(اعضاي هر نسل 
شود تعداد اعضاي هاي تکاملی پیشنهاد میسازي با روش بهینه

برابر تعداد متغیرها باشد اما در برخی مسائل  پنجهر نسل تقریباً 
مثل مسائل ( که محاسبه تابع هدف نیازمند زمان زیاد است

شود؛ این تعداد بسیار کمتر انتخاب می) دینامیک سیالات عددي
. در نظر گرفته شده است 5این پارامتر برابر با  در تحقیق حاضر

در  22هدف به صورت یک بردار )ீ,௜ݔ(یوتري، هر عضودر کد کامپ
بیانگر شماره  G در این رابطه .))4(رابطه (شود نظر گرفته می

هاي هر بردار برابر با تعداد متغیرهاي طراحی نسل و تعداد مولفه
  . است) ܦ(

)4 (                       1 2
, , , , 1,2,...Npi=,  ,... ,  D

i G i G i G i Gx x x x                                                                                                
هاي حداکثر و حداقل تغییرات براي متغیرهاي در ادامه کران     

   .))5(رابطه (گرددتعیین می) که پیش از این بیان شد(طراحی 

)5(                             max,1min 1,2,...D,  j=j j j
ix x x                                                                                      

  

مرحله بعد، مرحله جهش است که باعث افزایش فضاي      
در این مرحله به ازاي . جستجو در فضاي تابع هدف خواهد شد

سه عضو غیر (سه بردار غیر همسان) ீ,௜ݔ( هر بردار هدف
سه بردار دیگر به . گرددبه صورت تصادفی انتخاب می) همسان
 3ݎ و 2ݎ، 1ݎ، ݅که  باشندمی )ீ,௥ଷݔو  ீ,௥ଶݔ، ீ,௥ଵݔ( ترتیب

حال بر اساس این سه بردار، بردار تفاضل وزنی . متفاوت هستند
ضریب  Fدر این رابطه، . شودتشکیل داده می) 6(طبق رابطه 

را کنترل ) هاي جستجوگام(تفاضل جهش است که طول بردار 
براي مسئله بهینه سازي برجستگی  کند و در تحقیق حاضرمی

براي یافتن بردار تفاضل . شودنظر گرفته می در 0.8به میزان 
باشد که در این تحقیق هاي دیگري نیز موجود میوزنی روش

 کهبیان شده است  )7( مورد استفاده قرار گرفته است و در رابطه
هاي قبل بدست بهترین جوابی است که از تکرار ௕௘௦௧ݔ آندر 

   .آمده است
)6(                                 , 1 1, 2, 3,i G r G r G r GFx x x         

                                                                                           

)7(         ,, 1 , 1, 2,, i Gi G i G r G r Gbest GF Fx x x x x                                                                         

در این مرحله به ازاي هر عضو . گام بعد مرحله ترکیب است     
تشکیل خواهد شد که  )௜,ீାଵݑ( 23بردار آزمونیک هدف، 

و بردار ) ீ,௜ݔ( هاي بردار هدفهاي آن تلفیقی از مولفهمولفه
  .))8(رابطه (باشد می) ௜,ீାଵݒ( تفاضل وزنی

)8(   
 
 

 

, 1
, 1

, 1

 I  Random Integer from 1, 2, ...

if  Rand 0,1   and   j I

if  Rand 0,1   Or   j=I 

,

 

  

                         
j rand

j rand

rand

j
i Gj

i G j
i G

D

Cr

Cr
u

x

 


  

 


                                                    

) 0و1(، یک پارامتر کنترلی در بازه ݎܥ ، پارامتر)8 (در رابطه      
شود و بیانگر این احتمال است که در ابتداي برنامه تعریف می

ام از نسل جدید چه میزان از خصوصیات خود را iاست که عضو
. از والد خود و چه میزان را از اعضاي جامعه خود به ارث برد

مرحله پایانی الگوریتم، مقایسه و گزینش بین بردار آزمون و 
   .))9( رابطه(بردار هدف است 

)9(        , 1 ,, 1
, 1

,

 if   
                  

    
i G i Gi G

i G
i G

u f x

Otherwise

u f
x

x




 



                                                                      
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٧۴  / 

شود مرتبه تکرار میNp	 G(،(فرایند بیان شده براي هر نسل     
ها تا همگرایی فرایند بهینه سازي ادامه خواهد و تولید نسل

  .داشت
  

  ها و روابط فرمول

زي گسسته سا براي حل عددي جریان از در این تحقیق     
 روش حجم محدود استفاده شده است که فرم  با حلمیدان 

در . باشدمی )10(براي هر سلول مطابق رابطه انتگرالی معادلات 
 25بردار شار جابجایی ௖ܨ⃗ ،24بردار متغیرهاي بقایی ሬܹሬሬ⃗این رابطه 

 برداراین سه در فضاي دو بعدي، . است 26بردار شار لزج ௩ሬሬሬ⃗ܨو 
 چگالی، ߩدر این رابطه  .شوندمینشان داده ) 11( رابطه مطابق

 ܪانرژي کل،  ܧهاي افقی و عمودي سرعت، مولفه ݒو  ݑ
   .باشدمولفه سرعت عمود بر وجه سلول می ܸانتالپی کل و 

)10(                                0cW d F F dS
t 

 


   

  
  

  
                                                                                                  

  

  )11  (      

0

,  ,   x

c v

y

x xx y xy

x yx y yy

x x y y

V

uV n pu
W F F

vV n pv

E HV

n n

n n

n n







 

 

 





 


  





   
   
   
   
   

      

       

ها از روش تجزیه براي حل بردار شار جابجایی در وجه سلول     
cF ،روشاین در  .استفاده شده است] 15[ 27تفاضل شار رو


 

در وجه هر سلول  )12( با استفاده از رابطه) بردار شار جابجایی(
෩	ܣห. گرددمحاسبه می ோ௢௘ หூାଵ ଶ⁄

معرف ژاکوبین  )13(در رابطه  
 )16- 14(باشد که در روابط بردار شار جابجایی در روش رو می

  .نحوه محاسبه آن شرح داده شده است
)12(     1 21 2

1 ( ) ( )
2c c cR L Roe R LII

F F W F W A W W


      
                                                                                        

)13 (           1 2,3,4 51 2 R LIRoe W W F F FA                                                                                                                    

 )14(                  
1 2

1

2
x

y

u cnp c V
F V c

v cnc

H cV

   
  





 
 

       
 
 

    
 
 

  

  
2,3,4 2

2

1
0

2

x

y
V

u u Vnp
F V v

v Vn

u u v u V V

c
q

 
  

   
  

    

                        

 


  

 






  

)15(  

 )16(                          
5 2

1

2
x

y

u cnp c V
F V c

v cnc

H cV

   
  





 
 

       
 
 

    
 

 

     

                                                                                                             
 متوسط گیري تغیرهايمهمچنین جزئیات نحوه محاسبه      

به تفصیل بیان ] 15[ مرجعدر روش رو در  ...)،෤ݑ، ෤ݒ، ̃ܿ، ෤ߩ(شده 
نظر به اینکه روش رو ذاتاً داراي دقت مرتبه اول است . شده است

مرتبه دوم با روش به افزایش دقت  در این تحقیق از روش
براي مدلسازي آشفتگی نیز از  .]15[استفاده شده است 28ماسل
݇روش  − استفاده شده است که ساختار کلی فرمولاسیون   ߝ

براي توضیحات ( باشدمی )18و17(مدل آن به صورت روابط 
  ).رجوع شود] 16[تر به مرجع بیش

)17(    

                                         ,

t
j

i i k j

k b M k

k
k ku

t x x x

G G Y S


  





   
  

   

    

  
  
  

                           

    )18      (  

        

   
2

1 2 1 3
                       .

t
j

j j j

b

u
t x x x

C S C C C G S
kk v



   

 
  



 
 



   
  

   

   


  
  
  

 
  

  
  

  اعتبار سنجی نتایج حل جریان 
سنجی روش حل عددي جریان، ایرفویل  به منظور اعتبار        

RAE-2822  در شرایط جریان آزاد با مشخصات عدد ماخ
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مورد  2.31میلیون و زاویه حمله  6.5، رینولدز 0.73جریان آزاد 
شبکه انتخاب شده براي این منظور از . بررسی قرار گرفته است

اندازه شبکه پس . نشان داده شده است 5بوده و در شکل  Cنوع 
گره  360از بررسی استقلال حل از شبکه انتخاب شده و داراي 

گره در راستاي  60ه دنباله و گره در ناحی 80بر سطح ایرفویل، 
یکی از اهداف اساسی این تحقیق مطالعه . باشدعمودي می

اجمالی بر الگوي لایه مرزي در ناحیه برجستگی کنترل موج 
باشد اي قدرتمند میاي خصوصاً در شرایط وقوع امواج ضربهضربه

به منظور مشاهده هرچه بهتر  10لذا لازم به ذکر است در بخش 
اي، لایه مرزي و پدیده مرتبط با اندرکنش موج ضربه هايپدیده

نقطه روي سطح ایرفویل  600جدایش شدید لایه مرزي تعداد 
نتایج توزیع ضریب فشار پیرامون سطح . در نظر گرفته شده است

ایرفویل و توزیع ضریب اصطکاك بر سطح فوقانی ایرفویل در 
تصویر به  6در شکل ] 18[و ] 17[مقایسه با نتایج مراجع 

  .کشیده شده است
  

تکامل بهینه سازي  کامپیوتري اعتبار سنجی کد
   تفاضلی

  
سنجی الگوریتم بهینه سازي تکامل تفاضلی  به منظور اعتبار     

ارائه شده است  )19(که در رابطه  29از تابع ریاضی شوفل
در این مسئله تابع هدف یافتن مقدار کمینه . استفاده شده است

  . باشدتابع مذکور می
  

)19(                
1

-500 500( ) sin ,   
n

i i i
i

f x x x x


    
                                                                             

  

   

 2برابر با عدد  )19(در رابطه   ݊در فضاي دو بعدي پارامتر    
است  420.9687خواهد بود و موقعیت حداقل مقدار تابع برابر با 

. آیدبدست می )20(و حداقل مقدار تابع نیز  با استفاده از رابطه 
نیز  ب -7الف این تابع را در فضاي دو بعدي و شکل - 7شکل 

روند همگرایی کد بهینه سازي به ازاي دو ضریب جهش مختلف 
  .استنشان داده شده 

  

)20(                                             418.9829( )f x n                                                                                                                              
  

  فرایند بهینه سازي  نتایج
     

در  RAE-2822 براي ایرفویلفرایند بهینه سازي 
د شرایط جریان آزاد مختلف با هدف حداکثر کردن عملکر

اي از نمودارهاي آیرودینامیکی صورت پذیرفته است و نمونه
نتایج  2جدول  .ارائه شده است 8همگرایی این فرایند در شکل 

فرایند بهینه سازي متغیرهاي هندسی را براي این ایرفویل نشان 
اي در تغییرات هندسه برجستگی کنترل موج ضربهروند . دهدمی

فرایند بهینه سازي بدین شرح است که با افزایش ماخ جریان 
اي افزایش خواهد یافت، آزاد، ارتفاع برجستگی کنترل موج ضربه

شود و شیب منحنی برجستگی به لبه فرار ایرفویل نزدیکتر می
مچنین با ه. تر خواهد شداي ملایمبرجستگی کنترل موج ضربه
هندسه ) افزایش ماخ جریان(ايافزایش قدرت امواج ضربه

تر پیش خواهد بیش هاي بهینه به سمت عدم تقارنبرجستگی
یرفویل داراي برجستگی بهینه سازي نمونه یک ا 9شکل  .رفت

شرایط  نیز توزیع ضریب فشار روي آن را در 10و شکل شده 
کانتور فشار  12و  11هاي در شکل. دهدارائه می 2ریان آزاد ج

 با 2و1 در شرایط جریان آزادبه ترتیب اطراف ایرفویل مذکور را 
مطابق انتظار . آن نشان داده شده استو بدون  برجستگی

تغییرات هندسه بسیار کوچک و موضعی بوده و تضعیف قدرت 
اي خصوصاً در شرایط ضریب برا ثابت از شکل کانتورها موج ضربه

       . مشهود است
6نتایج فرایند بهینه سازي، -2جدول   

Re 7.6 10 1.5و   
 RAE-2822  hB/c  t cB/c x0/cایرفویل 

  0.484  0.615 1.41 0.00474  1شرایط جریان 
  0.54  0.64 0.71 0.0088   2شرایط جریان 
 0.569 0.656 0.636 0.01  3شرایط جریان 
  0.596  0.665 0.583 0.01  4شرایط جریان 

  
تغییرات ضریب برا، تغییرات  13 همچنین شکل

و تغییرات عملکرد ) ∗ΔCd୲( ضریب پسا نسبت به مرجع
داراي برجستگی در  RAE-2822آیرودینامیکی را براي ایرفویل 

- شرایط زاویه حمله ثابت و شرایط ضریب برا ثابت نشان می
هاي وقوع پدیدهبه دلیل  4نتایج مربوط به جریان آزاد (دهد

مطابق این شکل روند ). ارائه شده است 10متفاوت در بخش 
بهبود عملکرد آیرودینامیکی براي ایرفویل مذکور در بازه تعریف 
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نزولی خواهد بود؛ یعنی - شرایط جریان آزاد به صورت صعودي
هاي خاصی از اي در ابتدا تا سرعتبرجستگی کنترل موج ضربه

ارایی خود خواهد رسید و سپس کارایی جریان آزاد به حداکثر ک
اي، محدودیت این روش به واسطه افزایش قدرت امواج ضربه

تغییر شکل هندسی و بحث جدایش لایه مرزي کاهش خواهد 
، )الف- 13شکل(ه عنوان نمونه در شرایط زاویه حمله ثابتب .یافت

بهبود % 15.4به میزان  1عملکرد آیرودینامیکی در جریان آزاد 
رسیده و سپس در جریان آزاد % 23به  2و در جریان آزاد یافته 

همچنین حداکثر میزان . کاهش یافته است% 22.6به میزان  3
به  2در جریان آزاد  RAE-2822کاهش پسا براي ایرفویل 

در شرایط زاویه ) شرایط واگرایی پسا(نسبت به مرجع% 33میزان 
شده  در شرایط ضریب برا ثابت حاصل% 49.8حمله ثابت و 

است؛ مشخص است که برجستگی به علت افزایش ضخامت 
ایرفویل این بخش انتهاي ایرفویل، موجب افزایش ضریب برا 

توان با کاهش زاویه حمله خواهد شد؛ با توجه به این مسئله می
جریان، ضریب برا را به مقدار پیش از اضافه شدن برجستگی 

برا ثابت، علاوه از این رو در شرایط ضریب ). 1جدول (کاهش داد
تر بر برجستگی، کاهش زاویه حمله نیز به کاهش هرچه بیش

و شرایط  2پسا کمک خواهد کرد به همین دلیل در جریان آزاد 
نتایج . تري حاصل شده استضریب برا ثابت کاهش پساي بیش

- تر قدرت امواج ضربهدهد که با افزایش هرچه بیشنشان می
جستگی در میزان کاهش پسا قابلیت بر) 4و3جریان آزاد (اي

افت خواهد کرد ولی این افت در شرایط ضریب برا ثابت کمتر از 
کرد لباشد حال آنکه بهبود عمشرایط زاویه حمله ثابت می

به طور کلی . آیرودینامیکی در هر دو وضعیت تقریباً یکسان است
کارایی قابل  2و1اي در جریان آزاد برجستگی کنترل موج ضربه

ارائه میزان کاهش پسا و بهبود عملکرد آیرودینامیکی قبولی در 
هاي هواپیماهاي مسافري و جت شایان ذکر است ،داده است

به میزان زیاد از شرایط نقطه طراحی به ندرت  گذر صوت تجاري
- 140، متناظر با4و 3مشابه شرایط جریان (گیرند فاصله می

اي بسیار ، زیرا در این شرایط امواج ضربه)افزایش پسا% 170
قدرتمند بر روي بال ایجاد خواهد شد که سبب جدایش لایه 

 10بخش (گردداي میهاي شدید و مشکلات سازهمرزي، لرزش
سیستم برجستگی در  توان نتیجه گرفتلذا می) ملاحظه شود

کارایی هاي خارج از نقطه طراحی، محدوده قابل قبولی از سرعت
  . اي را خواهد داشتربهکاهش پساي ناشی از امواج ض مناسب در

  

اي اي در شرایط امواج ضربهبرجستگی کنترل موج ضربه
   4تر و نوسانی در جریان آزاد قوي

در زمینه برجستگی کنترل  تا کنون مطالعات صورت پذیرفته     
اي که موقعیت موج ضربه بوداي محدود به شرایطی موج ضربه

حال آنکه با  تشکیل شده روي سطح ایرفویل ثابت بوده است
- افزایش سرعت جریان آزاد و متعاقباً افزایش قدرت امواج ضربه

اي در موقعیت مشخصی گردد که موج ضربهاي، مشاهده می
کند؛ این موضوع در شکل روي سطح ایرفویل شروع به نوسان می

چند در ابتدا دامنه هر. ج نشان داده شده است - بخش الف  14
رسد اما در حقیقت ندك به نظر میاي احرکت نوسانی موج ضربه

ضریب برا و پساي ایرفویل به میزان قابل توجهی تغییر خواهد 
هاي کرد؛ تغییرات ضرایب و عملکرد آیرودینامیکی در موقعیت

  .  ارائه شده است 3اي در جدول مختلف قرار گیري موج ضربه
  

 شرایط جریان - RAE-2822ضرایب آیرودینامیکی ایرفویل   -3جدول 
  .4آزاد 

 CL Cdt L/D ايموقعیت موج ضربه  شرایط جریان
  17.82  0.02956  0.527  الف 4
  18.41  0.02726  0.502  ب  4
  18.96  0.02463  0.467  ج  4

            

نیز مشخص است موج  3همان طور که از نتایج جدول       
اي متحرك سبب تغییر در میزان ضرایب برا و پسا خواهد ضربه

هاي قرارگیري اي در موقعیتموج ضربه 14شکل مطابق . شد
مختلف تاثیر متفاوتی بر الگوي لایه مرزي داشته است به نحوي 

سبب جدایش ) الف و ب(هاي قرارگیري که در برخی موقعیت
لایه مرزي روي سطح ایرفویل خواهد شد و لذا در این شرایط 

ن نظیر جریا    .د یافتتر افزایش خواهضریب پسا هرچه بیش
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 1.5در زاویه حمله ثابت  4براي شرایط جریان آزاد  3تا 1آزاد 
درجه، فرایند یافتن هندسه بهینه و موقعیت قرارگیري 

 15شکل . اي صورت پذیرفته استبرجستگی کنترل موج ضربه
اي در خطوط جریان را در ناحیه برجستگی کنترل موج ضربه

ضرایب  نیز تغییرات 4جدول . دهدنشان می 4جریان آزاد 
داراي برجستگی  RAE-2822آیرودینامیکی را براي ایرفویل 

، 4مطابق نتایج جدول . دهداي نشان میکنترل موج ضربه
اي در این شرایط جریان استفاده از برجستگی کنترل موج ضربه

تغییرات شدیدي در ضرایب آیرودینامیک ایرفویل ایجاد خواهد 
ترین موقعیت خود اي در نزدیکهنگامی که موج ضربه. کرد

جدایش شدید ) الف- 15شکل (نسبت به لبه فرار قرار داشته باشد
وجود خواهد آمد و ه جریان در پایین دست ناحیه برجستگی ب

ضریب پسا نسبت به ایرفویل بدون برجستگی افزایش  در نتیجه
اي و حرکت به بالادست با جا به جا شدن موج ضربه. یافته است

تا (پسا شدیداً کاهش خواهد یافت ناحیه برجستگی، ضریب
و راندمان آیرودینامیکی نیز ) نسبت به شرایط مرجع% 70حدود 

هرچند متوسط میزان . افزایش خواهد یافت% 49تا حداکثر 
کاهش پسا و بهبود عملکرد آیرودینامیکی در این شرایط جریان 
آزاد مطلوب است ولی نیروهاي سیکلی وارد آمده بر یک سطح 

یکی با چنین دامنه تغییراتی مسلماً از نظر آیرودینام
به عنوان راهکاري . استانداردهاي پروازي قابل قبول نخواهد بود

تر به همراه هایی با ارتفاع کمتوان از برجستگیدر این زمینه می
همچنین استفاده از . سیستم مکش لایه مرزي استفاده کرد

ز عواملی است یکی ا) وتر%30تا (ترهایی با طول بیشبرجستگی
تواند جدایش لایه مرزي را تا حد ممکن کاهش داده و که می

تر افزایش دهد در اي قويکارایی این روش را براي امواج ضربه
غیر این صورت استفاده از این سیستم  براي این ایرفویل در 

  . چنین شرایط آزاد قابل قبول نخواهد بود
  
   

داراي  RAE-2822فویل ضرایب آیرودینامیکی ایر  -4جدول    
  .4برجستگی در شرایط جریان آزاد 

 CL  Cdt L/D ∆Cdt*  ∆L/D ايموقعیت موج ضربه

  %+3 -%22.4  18.35  0.03390  0.622  الف
  %+15  %+18.5  21.11  0.02411  0.509  ب
 %+49  %+69.8  28.29  0.01456  0.412  ج

  

  گیري نتیجه
  

اي یکی از انواع ایرفویل داراي برجستگی کنترل موج ضربه       
سطوح آیرودینامیکی تطبیق پذیر است که قادر است پساي 

اي را در شرایط خارج از نقطه طراحی به ناشی از امواج ضربه
این مسئله سبب افزایش عملکرد  ومیزان مناسب کاهش دهد 

ترین میزان کاهش پسا براي بیش. خواهد شد آن آیرودینامیکی
در شرایط جریان % 50 ودحد به میزان RAE-2822ایرفویل 

همچنین متوسط بهبود راندمان . حاصل شده است 2آزاد 
آیرودینامیکی در شرایط جریان مختلف با فرض ضریب برا ثابت 

نتایج . بدست آمده است% 28حدود براي این ایرفویل به میزان 
اي دهد، تاثیر برجستگی کنترل موج ضربهاین تحقیق نشان می

عملکرد آیرودینامیکی تابعی از نوع مقطع در کاهش پسا و بهبود 
آیرودینامیکی و شرایط جریان آزاد است ولی کارایی سیستم 

هاي خارج از نقطه برجستگی در گستره مناسب از سرعت
قابل ) افزایش پسا نسبت به شرایط مرجع% 80تا حدود (طراحی

ملاحظه است؛ برجستگی به علت افزایش ضخامت بخش انتهاي 
توان با ب افزایش ضریب برا خواهد شد لذا میایرفویل، موج

کاهش زاویه حمله جریان، ضریب برا را به مقدار پیش از اضافه 
شدن برجستگی کاهش داد، از این رو در شرایط ضریب برا ثابت، 
علاوه بر برجستگی، کاهش زاویه حمله نیز به کاهش هرچه 

بسیار  این موضوع در پرواز واقعی. تر پسا کمک خواهد کردبیش
با اهمیت است چرا که با ثابت ماندن ضریب برا و کاهش ضریب 

مصرف سوخت نیز کاهش خواهد  ،حفظ ارتفاع پرواز ضمنپسا 
همچنین مسئله جدایش لایه مرزي در پایین دست ناحیه . یافت

برجستگی و نتیجتاً ایجاد بارهاي آیرودینامیکی سیکلی با دامنه 
مرزي و احتمال وقوع تغییرات شدید، جدایش شدید لایه 

اي عامل اصلی محدود شدن استفاده از این روش مشکلات سازه
  .باشداي بسیار قوي میدر شرایط وقوع امواج ضربه
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  ها و نمودارهاشکل
  
  

  

     
  ].8[اي نحوه عملکرد برجستگی کنترل موج ضربه - 1 شکل

  
  

  
توزیع ضریب فشار بر یک ایرفویل در محل وقوع موج  -2 شکل

  ]. 8[اي، بدون برجستگی و در حضور برجستگیضربه
  
  
  

  
منحنی تغییر ضریب پساي کل بر حسب ماخ جریان آزاد  -  3شکل 

  .و نمایش چهار شرایط جریان آزاد RAE-2822براي ایرفویل 

  
  .ايمتغیرهاي طراحی برجستگی کنترل موج ضربه -4شکل 

  

  
   .RAE-2822حول ایرفویل  cشبکه نوع  -5شکل   

  

  

  
) ، الفRAE-2822اعتبار سنجی حل جریان براي ایرفویل  - 6 شکل

   .توزیع ضریب اصطکاك روي سطح فوقانی) توزیع ضریب فشار، ب
  

 )الف

 )ب
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تابع شوفل در فضاي دو ) الف. صحت سنجی کد بهینه سازي -7شکل 

  .  همگرایی کد بهینه سازي)  بعدي، ب
  

  
-همگرایی فرایند بهینه سازي برجستگی کنترل موج ضربه - 8شکل 

  .2اي در شرایط جریان آزاد 
  
  
  

  
شرایط جریان آزاد  -داراي برجستگی RAE-2822ایرفویل  -9 شکل

2 .  

  

  
داراي  RAE-2822توزیع ضریب فشار روي ایرفویل  -10 شکل

   .2شرایط جریان آزاد  -برجستگی
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. 1- شرایط جریان آزاد - RAE-2822کانتور فشار، ایرفویل  - 11 شکل
شرایط ضریب ) ج. شرایط زاویه حمله ثابت) ب. بدون برجستگی) الف

   .برا ثابت

     

    

  
. 2- شرایط جریان آزاد - RAE-2822کانتور فشار، ایرفویل  - 12شکل 

شرایط ضریب ) ج. ثابتشرایط زاویه حمله ) ب. بدون برجستگی) الف
   .برا ثابت

  
تغییرات ضرایب آیرودینامیکی حاصل از فرایند بهینه  -13 شکل

ضریب برا ) ب. زاویه حمله ثابت) ، الفRAE-2822سازي، ایرفویل 
   .ثابت

  
   ادامه -13 شکل

    

  
اي بر الگوي جریان در تاثیر حرکت نوسانی موج ضربه  - 14شکل 

    .4شرایط جریان آزاد  - RAE-2822مجاورت ایرفویل 
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  1-15شکل 

  

       2-15شکل       

  
  3-15شکل 

اي بر الگوي جریان در تاثیر حرکت نوسانی موج ضربه  -15شکل 
 شرایط جریان آزاد - داراي برجستگی RAE-2822مجاورت ایرفویل 

 

    پی نوشت   
1- Critical Mach Number 
2- Adaptive Aerodynamic Surfaces 
3- Variable Camber 
4- Maneuverability and Performance 
5- Suction side 
6-Shock Control Bump 
7- Buffet 
8- Discrete Suction and Blowing 
9- Vortex Generators 
10- Oscillatory Control 
11- Cavity 
12- Surface Cooling and Heating 
13- Differential Evolution 
14- DASA-Airbus 
15- Wong 
16- Hicks-Henne 
17- Flap 
18- Mutation 
19- Recombination 
20- Selection 
21- Weighted Difference Vector 
22- Target Vector 
23- Trial Vector 
24- Conservative Variable Vector 
25- Convection Flux Vector 
26- Viscous Flux Vector 
27- Roe-FDS 
28- MUSCL 
29- Schwefel     
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