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  چکیده
توجه   کند و در صورت قابل میزان آسیب، به شدت تغییر میشود، پارامترهاي سیستم بسته به محل و  هنگامی که یک هواپیما دچار آسیب می

دیده از الزامات  هاي عملکردي هواپیماي آسیب پروازي و محدودیت شناخت پاکت. باشد بودن این تغییرات، اتوپایلوت قادر به کنترل هواپیما نمی
هاي  دیده در ارتفاعات مختلف پروازي و میزان آسیب با بال آسیب پروازي مانوري یک هواپیما در این مقاله پاکت. باشد اولیه براي بازیابی آن می

همچنین از تحلیل بردارهاي . است پروازي مورد بررسی قرار گرفته ي در شرایط مختلف پروازي در داخل پاکتارمختلف استخراج شده و پاید
هاي طولی و عرضی  تی هواپیما و کوپلینگ بین کانالدسدیده براي نشان دادن تأثیر آسیب بر مودهاي حرکتی و خوش ویژه هواپیماي آسیب

کند که براي ادامه پرواز  هاي فوق درك کاملی از تأثیر آسیب بال بر روي عملکرد و دینامیک هواپیما ایجاد می مجموع تحلیل. شود استفاده می
  .دیده ضروري است و نشست ایمن هواپیماي آسیب

  پروازي، شرایط تریم، مودهاي حرکت تدیده پاک هواپیماي آسیب :واژه هاي کلیدي
  
  

  مقدمه
متعلق به  Airbus A300، یک هواپیماي 2003نوامبر  22در 

. شود میالمللی عراق بلند  از فرودگاه بین DHLخطوط هوایی 
، خدمه پرواز گیري هواپیما و دورشدن از باند جمدتی پس از او

پیما را به هوا SA_7 نیروي ناشی از برخورد و انفجار یک موشک
 که منجر به از دست رفتن قسمتی از بال چپ کنند میاحساس 

که البته خدمه پرواز با هواپیما شد ) نوك بال نزدیک لبه فرار(
گذشت زمان بر کنترل مجدد هواپیما مسلط شده و توانستند 

چه  اگر]. 1[ریزي نمایند  مسیري جهت بازگشت به باند را طرح
باشد ولی در صورت بروز، به  یاین نوع حوادث چندان معمول نم

بال یا ( دادن قسمتی از سطوح برآزا  خصوص در صورت از دست

هاي زیادي  یا سطوح کنترلی هواپیما، منجر به مرگ انسان )دم
تر موارد  در بیش )بال یا دم( دیدگی سطوح برآزا  آسیب. شود می

شود و  کنترل براي خلبان تبدیل می  قابل منجر به شرایط غیر
ا در مواردي نادر، با مهارت خلبان از درك دینامیک جدید تنه

بر اساس آمار، ]. 2[ است هواپیما، فرود ایمن حاصل شده
ترین تعداد کشته ناشی از سوانح پروازي مربوط به مواردي  بیش

  ].3[نیست است که خلبان قادر به کنترل هواپیما 
خلبان،  شترین چال در واقع در صورت آسیب هواپیما، مهم       

پروازي و  هاي عملکردي جدید هواپیما و پاکت آگاهی از ویژگی
از دیگر . باشد هاي کنترلی دینامیک جدید هواپیما می محدودیت
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ترس و فشار   گیري نادرست خلبان، گذار در تصمیمتأثیرعوامل 
  ].4[باشد  داد خطا می کاري در لحظه رخبالاي 
یا شرایط حالت  1دستیابیتعیین مجموعه نقاط تعادل قابل       
 تم در علوم مهندسی داراي اهمیت زیادي استیک سیس 2پایاي

در واقع مجموعه نقاط قابل دستیابی که مجموعه شرایط  .]5[
باشد، پاکت پروازي  تریم هواپیما در شرایط مختلف پروازي می

با استخراج شرایط تریم،  Goman]. 6[دهد  هواپیما را تشکیل می
را در ) بدون آسیب(نظر  دعملکرد هواپیماي مور مانورپذیري و
سازي  علاوه بر این با خطی. روطی استخراج نمودمسیرهاي مخ

مدل در شرایط مختلف پروازي و بررسی نوع پایداري در آن 
]. 7[ را در برخی مانورها بررسی کرد 3شرایط، پایداري انشعاب

Chakrabory واپیما اي براي یک ه با استفاده از مدل چندجمله
در نقاط تریم  4به آنالیز غیرخطی مدل و تخمین ناحیه جذب

براي این منظور نقاط تریم هواپیما را در شرایط او  .پرداخت
در کارهاي مختلف انجام ]. 8[ مختلف پروازي استخراج نمود

هاي مختلفی  شده براي استخراج شرایط پایاي هواپیما از روش
م را با حل معادلات شرایط تری Goman. استفاده شده است

. استخراج نمود] 7[غیرخطی با روش عددي نیوتن رافسون 
Marco  شرایط پایاي هواپیما در مانورهاي مختلف پروازي را با

سازي تابع هزینه معرفی شده،  حل عددي معادلات و مینیمم
اي براي استخراج  روش آنالیز بازه از Kampen]. 9[ بدست آورد

استفاده از معادلات غیرخطی استفاده  شرایط تریم هواپیما با
  ].10[نموده است 

هاي اخیر، ناسا به شدت درگیر برنامه ایمنی هوایی براي  در سال 
شامل (اطمینان از بازیابی و کنترل هواپیما در شرایط اضطراري 

در همین راستا در زمینه استخراج ضرایب . باشد می) آسیب
 GTMه بر پایه هواپیماي دید آیرودینامیکی براي هواپیماي آسیب

)Generalized Transport Model ( که در واقع مدل مقیاس
رهاي عددي و همچنین باشد، کا می B-757از هواپیماي  5.5%

ضرایب ] Ouellette ]11. است باد انجام شدههاي تونل  تست
دیده مورد نظر را با استفاده از  آیرودینامیکی هواپیماي آسیب

استخراج نمود و براي اعتبارسنجی ضرایب   Vortex Latticeکد
هاي تونل باد انجام شده  استخراج شده از کد، مقادیر را با تست

در ]. 12[است  ، مقایسه نمودهGTMبر روي  Shahتوسط 
و همکاران در کارهاي مختلف  Nguyanراستاي پروژه مذکور، 

دیده  خود به طراحی کنترلر تطبیقی براي هواپیماي آسیب
و همکاران براي  Atkinsهمچنین ]. 13- 14[ اند پرداخته

دیده مسیرهاي ایمن، منطبق بر دینامیک جدید  هواپیماي آسیب
دیده جهت نشست در محل مطلوب طراحی  هواپیماي آسیب

البته در کارهاي فوق از آنالیز تریم براي استخراج ]. 15[اند نموده
تخراج اسدیده براي طراحی کنترلر و  مدل خطی هواپیماي آسیب

  .است استفاده شده ،پذیر در طراحی مسیر شرایط پروازي امکان
آسیب بر عملکرد،  تأثیرهدف اصلی در این مقاله بررسی        
دیده  پروازي و مودهاي حرکتی یک هواپیماي آسیب پاکت

)GTM( موارد بیان شده در بالا بر اساس مدل کاملاً .باشد می 
کردن تغییرات  ده با لحاظدی کوپله و غیرخطی هواپیماي آسیب

اینرسی در معادلات حرکت استخراج محل مرکز جرم و ممان 
نتایج کلی استخراج شده در این تحقیق قابل تعمیم به  .شود می

بر همین اساس پس از مقدمه،  .باشد هواپیما با آسیب مشابه می
و سپس شود  دیده پرداخته می سازي هواپیماي آسیب به مدل

در بخش  .شود استخراج می دیده ي آسیبپیماپاکت پروازي هوا
محدوده ایمن نشست هواپیماي مورد نظر براي آسیب  بعد،

استفاده از آنالیز مقادیر با آید و در نهایت  بدست می ،مشخص
طولی و عرضی ناشی از آسیب مورد هاي  کوپلینگ کانالویژه، 

  .شوند ، ارائه میترین نتایج گیرد و مهم سی قرار میبرر
  

  دیده سازي هواپیماي آسیب مدل
با توجه به متقارن بودن هواپیما نسبت به خط مرجع طولی، 

علاوه بر این حرکت طولی و . باشد حرکت طولی آن متقارن می
در صورتی که هواپیما . باشد عرضی به دلیل تقارن، غیرکوپل می

دیدگی،  ممکن است بسته به محل آسیب  دچار آسیب گردد،
عدم تقارن در سازه هواپیما ناشی از . ر نباشدشرایط تقارن برقرا

در مواردي . شود آسیب باعث کوپلینگ حرکت طولی و عرضی می
دادن از دست (شود  اي می دیدگی سازه یبکه هواپیما دچار آس

، علاوه بر تغییرات در ضرایب آیرودینامیکی که )بالقسمتی از 
جرم شود، محل مرکز  منجر به تغییر پارامترهاي سیستم می

علاوه بر این مقادیر وزن و ممان اینرسی . کند هواپیما تغییر می
اي که در ماتریس ممان اینرسی،  گونه ند بهک تغییر مینیز هواپیما 

  .شود صفر می اینرسی ناشی از تقارن، غیرمقادیر صفر ممان 
 

  دینامیک پرواز هواپیماي نامتقارن
و ایجاد هواپیما  اینرسیو ممان جرم با توجه به تغییر مکان مرکز

آسیب، معادلات هواپیما پیچیده یک شکل نامتقارن در اثر 
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، با استخراج معادلات حرکت نسبت به یک  Gregory.شوند می
او معادلات حرکت را با . طه دلخواه بر این مشکل غلبه کردنق

اي دلخواه به عنوان مرکز جرم، استخراج نمود  درنظر گرفتن نقطه
]15.[  

مرکز جرم   دیده، ستخراج معادلات هواپیماي آسیببراي ا       
) بدون آسیب(مرجع که در واقع مرکز جرم هواپیماي نامی 

000(باشد در نقطه  می ,, zyx (푥 , y , z ، در نظر گرفته )(
سان و همچنین براي داشتن دستگاه مختصات یک. شود می

اي که براي هواپیماي نامی و  گونه ج معادلات بهاستخرا
جرم هواپیماي قابل استفاده باشد، موقعیت مرکز  دیده آسیب
شود و تغییرات  جرم نامی سنجیده می دیده نسبت به مرکز آسیب

,푥∆)با ، 1مطابق شکل فاصله آن در دستگاه بدنی  ∆y, ∆z))
zyx    ].15[شود  ن داده مینشا ),,

  
مرکز جرم نسبت به مرکز جرم نامی  ییجابجا -  1 شکل

  )o نقطه(
  

  شتاب خطی
با فرض صاف بودن زمین و صلب بودن هواپیما، معادلات نیروي 

  :باشد هواپیما در دستگاه بدنی به صورت زیر می
)1(  Wrdm

dt
d

dt
dvmFB   )(  

که در آن   coscossincossinmgW

W = mg[−sinθcosθsinφcosθcosφ]  و  وزنبردار نیروي
 Trqp ω = [pqr] اي هواپیما  بردار سرعت زاویه

r r∆+و = r̅ rrr  هواپیما مرکز جرم عیت بردار موق
موقعیت مرکز جرم نامی و  rکه  اي گونه بهباشد  می

∆r = [∆x∆y∆z]  جرم در دستگاه بدنی جابجایی بردار مرکز
  :تغییرات مقدار جرم هواپیما برابر است با. باشد می
)2(  mmm  *  

در ، تغییر جرم هواپیما m∆، جرم هواپیماي نامی و∗mکه در آن 
با فرض اینکه جرم هواپیما هنگام رویداد . باشد میاثر آسیب 

بردار نیرو به صورت زیر   کند، اي تغییر  آسیب، به صورت لحظه
  :خواهد بود

)3(  W
dt

rdmr
dt
d

dt
dvmFB 


   

که در رابطه فوق، 
dt

rd d∆r dt⁄  سرعت مرکز جرم نسبت به
باشد که با فرض کوچک بودن آن نسبت به  مرکز جرم نامی می
با انتقال بردار . کرد چشم پوشیتوان از آن  سرعت هواپیما می

) 4(مطابق رابطه  مرجع زمینیدستگاه به نیرو از دستگاه بدنی 
  :داریم

)4(  vmFF B    
و بسط معادلات نیرو، معادلات  )4(گرفتن رابطه با درنظر

  :شوند خطی به صورت زیر استخراج می هاي شتاب

TAGravity xx FFxrmxqmypqm
zprmrymqzmqwrvum

,

22

)(


 
)5(      

m(u̇ − rv + qw)+ mdzq̇ − mdyṙ +mdzpr +
mdypq− mdxq −mdxr = F +
F m(v̇ + ru − pw)− mdzṗ +mdxṙ +
mdzqr +mdxpq− mdyp −mdyr = F +

F )6(                                                                  

 
m(ẇ + pv − qu) + mdyṗ − mdxq̇ +mdxpr +
mdyrq − mdzp −mdzq = F + F )7(  
     

، )5-7(هاي خطی ظاهر شده در معادلات  ي شتابها ترم        
. باشد دیده می ناشی از تغییر محل مرکز جرم هواپیماي آسیب

هاي خطی هواپیماي  بنابراین با توجه به معادلات فوق، شتاب
  .باشد اي کوپل می هاي زاویه نامتقارن با شتاب

  
  اي شتاب زاویه 

  :ه بدنیاي در دستگا بر اساس قانون بقاي مومنتوم زاویه
)8(  dmvrdmrrH B   )()]([   

ــرار دادن ــا ق rrr ب  +∆rr = r̅  ــه ــط ) 8(در رابط و بس
  :معادله مربوطه

)9(  vrmIH B    

D
ow

nl
oa

de
d 

fr
om

 jo
ae

.ir
 a

t 1
2:

23
 +

03
30

 o
n 

M
on

da
y 

D
ec

em
be

r 
14

th
 2

02
0

http://joae.ir/article-1-116-fa.html


  پرور، حیدرعلی طالبی داود اسدي،مهدي سبزه    يهوانورد یمهندس یپژوهش - یعلم یهنشر
 /  20  ٩١ییز ، شماره دوم، پادھم چھارسال 

اینرسی نسبت به دستگاه مرجع ماتریس ممان  Iکه در آن 
معادلات ممان در دستگاه مرجع، از نرخ براي استخراج . باشد می

  :شود اي استفاده می تغییرات مومنتوم زاویه

 )10(  
)( rrmI

dt
dvrm

dt
dIH

dt
dH

M B
B








  

اي هواپیما به صورت زیر  با بسط معادله فوق، معادلات زاویه
  :شونداستخراج می

)11(
TAG

yz

yyzzxzxyxzxyxx

LLqupvwym
pwruvzmqrI

qrIIpqIprIrIqIpI

,

22

)(

)()(

)(












 
  
I ṗ − I q̇ − I ṙ + I pr − I pq + I −
I )qr + I (r − q ) −mdz(v̇ + ru − pw)+
mdy(ẇ + pv − qu) = L + L 
−I ṗ + I q̇ − I ṙ + I pq − I qr +
(I − I )pr + I (p − r ) +mdz(u̇ − rv +
qw)− mdx(ẇ + pv − qu) = M +M

TAG

xz

zzxxxyyzyzyyxy

MMqupvwxm
qwrvuzmrpI

prIIqrIpqIrIqIpI

,

22

)(
)()(

)(











 )12(     

 

TAG

xy

xxyyyzxzzzyzxz

NNqwrvuym
pwruvxmpqI

pqIIprIqrIrIqIpI
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هاي اضافی ایجاد شده بر روي  ممان) 13(و ) 12(، )11(معادلات 
  .دهد رکز جرم را به خوبی نشان میهواپیما ناشی از تغییر محل م

 
  دیده آیرودینامیک هواپیماي آسیب

ابل واپیما دچار تغییر قضرایب آیرودینامیکی ه ،در اثر آسیب بال
دادن نوك بال و ایلرون را  از دست تأثیر Woo. شوند توجهی می

]. 17[بررسی نمود  ،بر روي مشتقات آیرودینامیکی هواپیما
Render  روي باد، تأثیر وجود سوراخ بر هاي تونل  با انجام  تست

دهد که در  هاي تونل باد نشان می نتایج تست. کردبال را بررسی 
تر  افزایش درگ بیش تأثیرفرار   ر لبهصورت قرار داشتن سوراخ د

حمله، نیروي برآ کاهش   و با حرکت سوراخ به سمت لبهاست 
باد   هاي تونل همچنین تست]. 18[گیري خواهد داشت چشم

رسی تأثیر انواع براي بر) GTM( روي هواپیماي مدل بسیاري بر

. است انجام شده ]Shah ]12توسط ، روي بال و دمآسیب بر 
دادن   دهد که از دست باد نشان می  هاي تونل از تست نتایج کلی

منظري   شدن ضریب  درصدي از نوك بال هواپیما که معادل کم
( باعث کاهش شیب منحنی برآ  باشد، می )AR(ل با

LC(  و القا
  .شود می) غلتش(ممان رول 

  
  مدل آیرودینامیکی

کد توسعه  ،بعدي آسیب بر روي هواپیما سه رتأثیبراي بررسی 
پایا را   یافته توسط ناسا که نیروهاي آیرودینامیکی شبه

نتایج  ].11[ است کند، مورد استفاده قرار گرفته سازي می مدل
باد  از تونل  استخراج شدهنتایج  باآمده از این روش  بدست

 ، دیاگرام تریم هواپیما به ازاي2 در شکل. مطابقت دارد
است که نشان دهنده کاهش  هاي مختلف بال ارائه شده آسیب

علاوه بر این . پایداري طولی با افزایش میزان آسیب است
شود که با افزایش میزان آسیب، راویه حمله تریم  مشاهده می
  .یابد افزایش می

  
  هاي مختلف بالدیاگرام تریم در آسیب  -  2 شکل

  

در بخش اساس آسیب بال  یرودینامیکی برنمودار برخی ضرایب آ
  .است ارائه شده) 2 و 1 اشکال(  ضمیمه

 ارائه Lombaertsکه توسط  یمدل آیرودینامیک ،در این مقاله
 :]19[ گیرد ، مورد استفاده قرار میاست شده
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C = C + C α + C + C q + C +

C β + C + C p + C + C r +

C + C δ + C + C δ +

C + C δ + C
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غیرخطی بودن ضرایب به صورت  ،در مدل ارائه شده در بالا
هاي کنترلی ارائه شده  ها و ورودي هاي مرتبه دوم از حالت ترم

ثر کوپلینگ دهد که در ا نشان می بررسی دقیق مدل فوق. است
طولی و عرضی، ضرایب جدیدي  هاي آیرودینامیکی بین کانال

این ضرایب که در هواپیما با شکل متقارن دیده . آید بوجود می
نمونه بارز از . ندا دل فوق در داخل پرانتز ارائه شدهدر م، شود نمی

ن به دلیل نامتقارن شد. باشد می clاین ضرایب جدید، مشتق 
شکل هواپیما در اثر آسیب بال، یک ممان رول به هواپیما القا 

مقادیر . شود شود که این ممان با افزایش زاویه حمله، زیاد می می
ضرایب آیرودینامیکی به ازاي درصدهاي مختلف آسیب بال به 

گیرد  ، در مدل مورد نظر مورد استفاده قرار می5صورت جداول
. ندکن ا تغییر میزان آسیب تغییر میاي که مقادیر ضرایب ب گونه به

جزئیات مربوط به تغییرات ضرایب آیرودینامیکی با آسیب و 
ضمیمه  4تا  1اشکال ایجاد ضرایب آیرودینامیکی جدید در 

  .مشهود است
  

  پاسخ دینامیکی هواپیماي آسیب دیده
آسیب بر روي دینامیک هواپیما، از  تأثیربه منظور نشان دادن 

همانطور که . شود ما در حالت تریم استفاده میسازي هواپی شبیه
هاي انجام شده جهت بررسی  در بخش مقدمه بیان شد؛ تحلیل

انجام ) GTM( آسیب بال در این مقاله بر روي هواپیماي مدل
باشد که نیروي  این هواپیما داراي دو موتور جت می. است شده

 اي بر حسب تراست ناشی از هر موتور به صورت یک چندجمله
جزئیات . است مدل شده] 23[تغییرات دسته گاز مطابق مرجع 

مربوط به مشخصات جرمی و هندسی و همچنین مدل موتور، در 
  .است بخش ضمیمه ارائه شده

متربرثانیه و در ارتفاع  35هواپیماي بدون آسیب در سرعت      
پس  .باشد متري در حال پرواز با سطوح کنترلی ثابت می 6500

در . شود به بال چپ اعمال می% 5ثانیه، آسیب  100از گذشت 
واقع پاسخ هواپیما با سطوح کنترلی ثابت، نشان دهنده رفتار 

مسیر حرکت هواپیما نشان  3در شکل . باشد ذاتی هواپیما می
کاهش ارتفاع به دلیل از دست دادن درصدي از . است شده داده

برآ، منجر  بال و القاي ممان رول منفی ناشی از عدم تقارن نیروي
با . شود به یک مسیر فنري شکل همراه با کاهش ارتفاع می

ی القا شده فافزایش میزان آسیب افت ارتفاع و ممان رول من
اي که با افزایش آسیب رفتار هواپیما به  گونه یابد به افزایش می

  .رود سرعت به سمت ناپایداري می
اویه و نرخ ز. است هاي هواپیما ارائه شده ، حالت4در شکل      

باشد ولی با توجه  در شکل مشهود می شده، کاملاًرول منفی القا 
به کوچک بودن میزان آسیب، هواپیما پس از چند ثانیه به 

هاي هواپیما پس از  دقت در حالت. رسد هاي تریم جدید می حالت
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هاي طولی را به  کوپلینگ بین کانال عرضی و حالت ،آسیب
دهد که با افزایش  ي نشان میساز شبیه. دهد وضوح نشان می

میزان آسیب، شعاع مسیر فنري شکل کاهش و افت ارتفاع 
  .یابد افزایش می

  

  
  دیدهمسیر حرکت هواپیماي آسیب  -  3 شکل

  

  
  هحالت هاي هواپیماي آسیب دید -  4 شکل

  
  استخراج پاکت پروازي هواپیماي آسیب دیده

به تغییرات  شود با توجه هنگامی که یک هواپیما دچار آسیب می
ضرایب آیرودینامیکی و همچنین پارامترهاي   ناشی از آسیب،

در چنین شرایطی  مسلماً. کند جرمی و ممانی آن تغییر می
دستخوش تغییر نیز هاي عملکردي و پایداري هواپیما  محدودیت

یمم ماکز  پذیري، سرعت کنترل  استال، تغییر در سرعت. شود می
زاویه رول و  ماکزیمم  ش،نرخ چرخش و مینیمم شعاع چرخ

علاوه بر این . استشرایط تریم از جمله موارد عملکردي هواپیما 
ضرایب پایداري هواپیما به   ممکن است در اثر آسیب ایجاد شده،

. اي که باعث ناپایداري هواپیما گردد گونه شدت تغییر کند به
پروازي  پاکت بنابراین براي داشتن یک نشست ایمن، اطلاع از

هاي عملکردي و پایداري  دیده و محدودیت پیماي آسیبهوا
  .استجدید ضروري 

  

  دیده استخراج شرایط تریم براي هواپیماي آسیب
دیده با استفاده از  شرایط تریم هواپیماي آسیب ،در این مقاله

پس از . شود معادلات غیرخطی و کوپله هواپیما استخراج می
مکان مناسب نیاز به  فرود در به منظوررویداد آسیب، هواپیما 

پاکت پروازي مانوري  بر همین اساس،. جهت و ارتفاع داردتغییر 
در  )h(و نرخ کاهش ارتفاع ) ( هواپیما شامل نرخ گردش

فرم کلی معادلات غیرخطی هواپیما . باشد هاي مختلف می سرعت
  :شود میدر نظر گرفته ) 20( مطابق رابطه

)20(  0),,( uxxf   
بردار ورودي کنترلی  uبردار حالت، x xکه در معادله فوق،       

عادلات شش درجه آزادي هواپیما بردار تابع غیرخطی م fو 
ه دو دسته بردار سینماتیک و توان ب را می xبردار . باشد می

  :تقسیم نموددینامیک به صورت زیر 

)21(  
T

k
T

d

T
k

T
d

zyxxrqpwvux
xxx

],,,,,[,],,,,,[
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,u(که در آن  v, w ( و)p, q, r (هاي  لفهؤبه ترتیب شامل م
. باشد اي در دستگاه بدنی می سرعت مرکز جرم و سرعت زاویه

,∅(زوایاي  θ, ψ (باشد که در واقع چرخش  زوایاي اویلر می
. ندنک دستگاه بدنی نسبت به دستگاه اینرسی را مشخص می

],,,[هاي کنترلی شامل  ورودي reathu  u =

[δ , δ , δ , δ ورودي کنترلی موتور و  Tاست که در آن  [
δ , δ , δ  به ترتیب انحراف سطح کنترلی ایلرون، الویتور و رادر

در یک سیستم غیرخطی همانند هواپیما، شرایط  .باشند می
شده در  شرایط بیانتعادل یا نقاط تعادل، نقاطی هستند که 

  :را برآورده سازند )22(رابطه 
)22(  ** ,,0),,0(  trimtrimtrimtrim uxxuxf  

f(0, x , u ) = 0          
در واقع شرایط تریم یا شرایط پایا، شرایطی هستند که تمام 
متغیرهاي حرکتی هواپیما صفر و یا ثابت باشند بنابراین تمامی 

هاي خطی و  اي صفر و تمامی سرعت هاي خطی و زاویه شتاب
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براي تولید مسیر نشست نیاز به  .باشد میاي ثابت یا صفر  زاویه
پاکت پروازي بر اساس محدوده مجاز تغییرات   ،h ḣ وV 

از ، )( مسیر و زاویه hکه البته با توجه به رابطه بین  باشد می
  بجايh در این محدوده برخی از نقاط . شود استفاده می

به  ادامه به صورت اجمالیدر . باشند پایدار و برخی ناپایدار می
هاي  ها و ورودي حوه استخراج نقاط تریم هواپیما به ازاي حالتن

  :است دهارتفاع پروازي اشاره ش مختلف کنترلی در هر

)23(  
],,[

],,,,,,,[
),(

reath

T rqpVz
zfz










 

کردن شرایط غیرخطی هواپیما و لحاظ معادلات حرکت  اعمالبا 
  .نقاط تریم قابل استخراج است  زیر در معادلات،
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0),,(
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* مقادیر        ψ̇∗ و *،ḣ∗  زاویه مقادیر ثابت نرخ چرخش و
براي بدست آوردن شرایط تریم پرواز با نرخ . دنباش می مسیر

سازي غیرخطی محدود استفاده  ثابت چرخش، از تکنیک بهینه
براي این منظور یک تابع هزینه به صورت رابطه ]. 20 [شود می

 ∗z ن شرایط تریمنمودن آ  شود که با مینیمم معرفی می  ،)25(
*و) هاي هواپیما حالت( μ∗ )استخراج   ،)هاي کنترلی ورودي

  .شوند می
  

)25(  
)),(min(),(

2
1),(

*** 



zJzJJ
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trim



   

        
باشد که بر اساس  ماتریس وزن می Qدر رابطه فوق ماتریس  

. گیرد ظر در تریم، مقادیر ثابت به خود میاهمیت حالت مورد ن
و ) 26(روابط (علاوه بر این رابطه فوق به شرایط پروازي زیر 

سازي تابع هزینه فوق مقید به دو  مینیمم. باشد محدود می ))28(
g(نوع قید مساوي  z, h∗, γ, ψ̇, v∗ =   قید نامساويو ) 0

)MaxMin   δ ≤ μ ≤ δ ( روبروستبه شرح 
  . است

دو محدودیت اول به صورت مستقیم ارتفاع و سرعت هواپیما را 
اوجگیري  تعیین و محدودیت سوم به صورت غیر مستقیم نرخ

  .کند مطلوب را مشخص می

)26(  
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ها را محدود کرده و  سه محدودیت دیگر مقادیر نرخ چرخش
قید نامساوي . نماید رخ رول و پیچ را به صفر محدود میمقدار ن

  : باشد هاي کنترلی نیز مطابق زیر می مربوط به ورودي

)28(  
3030,3030
3030,10
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تریم  منجر به شرایط قیدهاحل معادلات فوق در حضور        
در این  براي مینیمم نمودن تابع هزینه]. 5[ شود هواپیما می

مینیمم . است مورد استفاده قرار گرفته SQPروش عددي  تحقیق،

∗Jمقدار تابع هزینه در محاسبات = 10 در نظر گرفته  6
البته براي استخراج شرایط تریم هواپیما، علاوه بر . است شده
یا  Simplexهاي عددي دیگري همچون روش  فوق، روش روش

به  2و1جداول . استنیز قابل استفاده ] 21[روش نیوتن رافسون 
هاي کنترلی مورد نیاز در  ها و ورودي ترتیب، مقادیر عددي حالت

هاي مختلف پروازي جهت تریم شدن هواپیما در دو حالت  سرعت
0  0و دهند را نشان می .  
  
هاي کنترلی در شرایط تریم  ها و ورودي مقادیر عددي حالت  -  1 جدول 

0   

V    t a e r 
30  8.87 0 0.21 - 24% 30 7.5 6.1- 

35 7.01 0 0.24 - 26% 24.5 6.8 4.3 - 

40 5.17 0 0.27- 27% 18.5 5.7 2.5- 

45 3.9 0 0.3 - 30% 14.7 4.7 1.6- 

50 2.99 0 0.33- 35% 11.9 3.6 1- 

55 2.32 0 0.34 - 41% 9.9 3.2 0.7- 

60  1.81 0 0.36- 48% 8.4 2.6 0.5 - 
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شرایط  هاي کنترلی در ها و ورودي مقادیر عددي حالت  -  2جدول   

0تریم    

 V    t a e r 
30  9.15 12.6- 10.1- 40% 5.3 8.3 15.6 - 

35 7.61 10.2 - 11 - 43% 4.7 7.5 12.5- 

40 5.43 8.53 - 11.9- 46% 3.8 6.3 10.2 - 

45 4.3 7.1 - 12.6- 47% 3.1 5.2 8.5- 

50 3.63 5.85 - 12.7 - 49% 2.7 4.5 7.2 - 

55 3.39 4.73 - 12.5- 51% 2.2 4.3 5.6- 

60  2.76 3.71- 11.7- 55% 1.9 3.7 4.4- 

  
افزایش زاویه حمله با کاهش سرعت و اشباع شدن سطح کنترلی 

0داشتن زاویه . شود مشاهده می) 1(ایلرون در جدول   
هاي پایین  ، مانع از اشباع ایلرون در سرعت)2(مطابق جدول 

  .کند دیده کمک می شده و به تریم هواپیما با بال چپ آسیب
هواپیما و بررسی شرایط پایداري هواپیما  براي تحلیل نقاط تریم

استفاده   ،سازي معادلات حرکت تریم، از خطی حول نقاط
پس از استخراج معادلات خطی هواپیما حول شرایط . شود می

 ،نظرادیر ویژه هواپیما حول نقطه مورد توان با تحلیل مق تریم، می
  .را را بررسی نمودبه راحتی وضعیت پایداري هواپیما 

  

  سازي معادلات خطی
با توجه به پیچیده بودن معادلات حرکت و جدولی بودن ضرایب 

م به صورت آیرودینامیکی، خطی سازي معادلات حول شرایط تری
شرایط تریم مدل خطی سیستم حول . تحلیلی امکان پذیر نیست

  :باشد به صورت زیر می

)29(  
kkkkk

kkkkk

uzzx
uBxAx





,*

  

یرخطی، به معادلات خطی و با تبدیل معادلات حرکت غ       
آوردن ماتریس حالت سیستم و سپس استخراج مقادیر  بدست

قابل ویژه از روي ماتریس حالت، پایداري حول شرایط تریم 
هاي  با توجه به استخراج ماتریس ،علاوه بر این. باشد بررسی می

A  وB پذیري  کنترل وه بر پایداري،هر نقطه تریم، علا براي
هر یک از شرایط تریم قابل بررسی . شود بررسی میحول 

  :باشدمی) 30(هاي ژاکوبین مطابق رابطه  ماتریس. باشد  می

)30(  **** ,, )(,)(
kkkk zkzk

fB
z
fA

 






  

براي استخراج ماتریس  ،همانطور که در بالا اشاره شد       
  :]20[ شود ر استفاده میژاکوبین از روش عددي مطابق زی

)31(  
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1010-6(مقدار بسیار کوچکی  ε ،در روابط فوق در نظر ) 6
Aماتریس . شود گرفته می باشد و  می Aام ماتریس -i، ستون ,

nماتریس واحدام -iنیز ستون  eمقدار  × n  پس از . است
پایداري سیستم  Aسازي با استفاده مقادیر ویژه ماتریس  خطی

)Reشود در صورتی که  در نقاط تریم بررسی می ( )) 0i kA 

Re(λ (A )) < دار منفی باشد، هواپیما در شرایط تریم پای 0
پذیري سیستم در هر  کنترل Bو  Aبه کمک ماتریس . است

براي این منظور ماتریس  .شود نقطه تریم بررسی می
در هر نقطه تریم پذیري کنترل

 k
n

kkkkkk BABABABC 12 ...  شکیل ت  
، هواپیما در )n n مرتبه(شود و در صورت کامل بودن مرتبه  می

پاکت  11تا  5اشکال . استپذیر  شرایط مورد بررسی کنترل
در ارتفاعات مختلف پروازي به ازاي پروازي مانوري هواپیماي 

، پاکت 5شکل . دهد درصد بال چپ را نشان می 30آسیب 
نماي از  6پروازي مانوري در ارتفاع سطح دریا است که در شکل 

، در واقع محدوده پرواز مانوري پاکت. است ارائه شده روي آن روبه
که هواپیما با محدودیت است  Vو  Ψ̇ ،ḣمجاز تغییرات 

 .باشد کنترلی، قادر به ایجاد آن می هاي ورودي

0Hدر  Vو  ، محدوده تغییرات  - 5 کلش  
퐡 = ퟎ  
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  0H در Vو   محدوده تغییرات -  6 شکل

  
، ""دهنده نقاط پایدار ذاتی و علامت  نشان ،""علامت 

در . باشد پذیر می شرایط تریم ناپایدار ولی کنترل دهنده نشان
پذیري  واقع در تمامی شرایط تریم فوق وضعیت پایداري و کنترل

شرایط تریم ارائه شده از لحاظ ویژگی پایداري . است بررسی شده
ولی تمامی شرایط تریم استخراج شده شرط  باشند میمتفاوت 

در شرایط تریم نشان داده شده با . کنند ا میپذیري را ارض کنترل
. حداقل یکی از مودهاي هواپیما ناپایدار شده است ،""علامت 

هاي بالاتر و در نرخ  واضح است که هواپیما در سرعت کاملاً
لیت ـپایداري و قاب) دیده به سمت بال آسیب(  هاي منفی گردش
پروازي و  تـروازي در پاکـفاع پـارت .تري دارد ي بیشپذیر کنترل

با افزایش . کند شرایط تریم هواپیما نقش بسیار مهمی ایفا می
ارتفاع پروازي و به دنبال آن کاهش چگالی و فشار دینامیکی، 

بایست براي غلبه بر نیروي وزن با سرعت یا زاویه  هواپیما می
هر دو  تري پرواز نماید که البته سرعت و زاویه حمله حمله بیش

  .باشند ماکسیمم مقدار تراست و زاویه استال محدود می به
  

 
  3000H در Vو   محدوده تغییرات  - 7 شکل

  
  

  
 6000H در Vو   محدوده تغییرات -  8 شکل

 

 
9000H در Vو   محدوده تغییرات  - 9 شکل

풉 = ퟗퟎퟎퟎ풎 

  

  
  11000Hدر  V و  محدوده تغییرات  - 10 شکل
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  در ارتفاعات مختلف Vو   محدوده تغییرات :)11( شکل

  

 
  بال% 40براي آسیب  0H در Vو  تغییرات  -  12 شکل

  
دیده در زاویه رول  به عبارت دیگر هواپیما با بال چپ آسیب

0( منفی  φ < β(جانبی منفی و سرش ) 0 < بهتر ) 0
دیده از  شود و مانورهاي گردش به سمت بال آسیب تریم می

علاوه بر این مشاهده . پذیري بهتر است لحاظ پایداري و کنترل
γ(شود که در حین کاهش ارتفاع  می <  هواپیماي، )0

  .دیده ویژگی پایداري بهتري دارد آسیب
چهار ارتفاع نشان پروازي هواپیما در   پاکت 9تا  7 در اشکال

شود با افزایش ارتفاع  است، همانطور که مشاهده می شده داده
اي که  گونه به شدهپروازي محدوده پاکت پروازي هواپیما منقبض 

دیک به هاي نز متري هواپیما تنها در سرعت 11000در ارتفاع 
 گردش(هاي منفی کوچک  یمم سرعت خود و با نرخ گردشزماک

براي درك بهتر این مسئله، محدوده . استقابل تریم ) به چپ
و  6000در سه ارتفاع پروازي سطح دریا،  Vو  Ψ̇تغییرات 

در ارتفاعات مختلف . است ارائه شده 11در شکل  يمتر 11000

میزان آسیب بال در توانایی نرخ چرخش هواپیما،  رتأثی پروازي
. شود ض پاکت پروازي مانوري میاهمانند اثر ارتفاع باعث انقب

براي  Vو  Ψ̇براي روشن شدن این موضوع محدوده تغییرات 
ارائه  12درصد بال در سطح دریا در شکل  40هواپیما با آسیب 

  . است شده
ت پروازي و تغییرات ایجاد شده ناشی از آسیب بال بررسی پاک
دهد که در صورت بروز آسیب بر روي بال هواپیما،  نشان می

 کاهش ارتفاع پروازي بهترین تدبیر براي گسترش مرز پاکت
البته با . باشد دیده می پروازي و ایمنی پرواز هواپیماي آسیب

بایست با  توجه به استخراج شرایط تریم نحوه کاهش ارتفاع می
به عبارت دیگر هواپیما . دیده باشد چرخش به سمت بال آسیب

، ارتفاع خود بایست در یک مانور فنري شکل با گردش به چپ می
  .را کاهش دهد

    

4,0هاي کنترلی بر حسب آسیب در ورودي - 13 شکل    
  

مقادیر ورودي کنترلی در یک مانور گردشی  13در شکل     
퐝퐞퐠/퐬5/1-횿 =̇ 퐦/퐬 50퐕و    در دو زاویه سرش  =
deg4,deg0(جانبی    (با توجه . است ارائه شده

شود که ورودي ایلرون در زاویه سرش  به شکل مشاهده می
هاي بزرگ اشباع  آسیبجانبی صفر براي تریم نمودن هواپیما در 

شود و در واقع تریم کردن هواپیما در زوایاي سرش جانبی  می
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البته علت این امر این . منفی نیاز به تلاش کنترلی کمتري دارد
است که نیروي ایجاد شده بر روي دم عمودي ناشی از سرش 
جانبی مقداري از ممان رول ناشی از عدم تقارن بال را خنثی 

  .کند می
  

   زاویه حمله جهت نشست ایمنمحدوده 
با سرعت معین و بدون زاویه رول انجام  نشست هواپیما معمولاً

تر از  کمی بیش سرعت هواپیما هنگام نشست معمولاً. شود می
سرعت استال هواپیما است و در صورتی که مقدار سرعت هواپیما 

تر شود نشست ایمن و توقف هواپیما  از حد معینی بیش
هنگامی که یک هواپیما درصدي از بال  .باشد پذیر نمی امکان

دهد، براي جبران میزان نیروي برآي ناشی از  خود را از دست می
مجبور به افزایش سرعت و یا افزایش  ،دست دادن قسمتی از بال

افزایش سرعت هنگام نشست و همچنین . باشد زاویه حمله می
  .ی استهاي خاص حمله در این فاز داراي محدودیتافزایش زاویه 

محدوده ایمن نشست هواپیماي مورد نظر در  14در شکل        
흋) حالت تراز = ퟎ)  و با سرعت ثابت در سطح دریا بر اساس

افزایش میزان آسیب بال بدون در نظر گرفتن استفاده از فلپ 
محدوده ، 14مطابق شکل . است شده هنگام نشست، نشان داده

به سه باند استال، الزام نشست براي ایمن نشست محدود 
باشد  ترین مقدار زاویه حمله و باند مربوط به توان کنترلی می کم

که در واقع شامل تمامی شرایط تریم پایدار قابل دستیابی در 
با افزایش میزان  .استزاویه رول صفر و سرعت نشست هواپیما 

است، یمم میزان زاویه حمله که همان زاویه استال زآسیب ماک
  .یابد اندکی کاهش می

  

  
  محدوده زاویه حمله جهت نشست  - 14 شکل

  

دهنده توان کنترل رول  وط به توان کنترلی، در واقع نشانباند مرب

القایی ناشی از عدم تقارن نیروي برآ ناشی از آسیب، توسط سطح 
واضح است که  کاملاً 14 با توجه به شکل. استکنترلی ایلرون 

آسیب، عدم تقارن در نیروي لیفت و بنابراین  با افزایش میزان
مم زیایلرون در ماک ،بنابراین یابد ممان رول القایی افزایش می

تري هواپیما را به  مقدار توان خود قادر است در زاویه حمله کم
بنابراین با افزایش میزان آسیب بال، . صورت تراز حفظ نماید

توسط ایلرون،  ترلزان رول القایی تا حد قابل کنبراي کاهش می
  .کاهش یابدباید زاویه حمله 

محدوده ایمن نشست هواپیما در  16و  15در اشکال        
smسرعت  در ارتفاع سطح دریا با زاویه رول صفر درجه  35/

(흋 = ퟎ)  در دو زاویه سرش جانبی)휷 = ퟎ ( و)휷 = −( 
دهد با منفی شدن سرش  این شکل نشان می. است استخراج شده

تر را تضمین  توان نشست ایمن هواپیما با آسیب بزرگ جانبی می
در حقیقت محدوده ایمن نشست در زوایاي سرش جانبی . نمود
  .شود بزرگتر می ،منفی

  

  
 0محدوده ایمن زاویه حمله حین نشست در  -  15 شکل

  

  
  4محدوده ایمن زاویه حمله حین نشست در  - 16 شکل
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  آسیب بر روي مودهاي طولی و عرضی تأثیر
مقادیر ویژه هواپیما در سرعت  22تا  17اشکال 

50 /V m s هاي مختلف و شرایط  در سطح دریا در آسیب
این قسمت هدف بررسی در . دهد مختلف پروازي را نشان می

تأثیر آسیب و دیگر پارامترهاي مؤثر بر رفتار مودهاي حرکتی 
، به ترتیب مقادیر ویژه 18و  17هاي  شکل. باشد هواپیما می

هواپیما در یک مانور چرخش به چپ و چرخش به راست             
)sdeg/1 (تأثیر افزایش آسیب بر رفتار. دهند را نشان می 

 .است شده دستی هر مود نشان داده مودها و کیفیت خوش
رول و مود رول   شود، پایداري دو مود داچ همانطور که مشاهده می

رفتار سه . یابد در اثر آسیب کاهش می) به خصوص مود رول(
مود دیگر یعنی پریود کوتاه، فوگوید و اسپیرال به مثبت یا منفی 

훙̇بودن  = −ퟏ. ퟓ풅풆품/풔 0اي که در  گونه بستگی دارد به  
0شود و در  بزرگ مود فوگوید ناپایدار می   مود اسپیرال

0البته در برخی . ناپایدار است  رول نیز ناپایدار  مود داچ
بر  شدن این مطلب تأثیر تغییرات تر  براي روشن. شود می

بال چپ در % 20روي مودهاي حرکتی براي هواپیما با آسیب 
از مقادیر مثبت  تغییر . است مورد بررسی قرار گرفته 19شکل 

6(به منفی،  2   (رول به اگرچه بر روي پایداري مود داچ 
تري دارد اما در کل پایداري مود رول و فوگوید  نسبت تأثیر کم

تر مود فوگوید  منفی بزرگ اي که در  گونه یابد به کاهش می
افزایش پایداري در  از طرفی روند تغییرات . شود ناپایدار می

رول را نشان  چمودهاي پریود کوتاه، اسپیرال و تا حدودي دا
بر مودهاي ) (، تأثیر زاویه سرش جانبی 20شکل . دهد می

. دهد دیده نشان می حرکتی در یک هواپیما با بال چپ آسیب
افزایش پایداري در مودهاي عرضی و کاهش پایداري در مودهاي 

بنابراین زوایاي سرش جانبی منفی علاوه بر . طولی مشهود است
در زوایاي (دیده  چپ آسیب به تریـم شدن هواپیـما با بالکمـک 

0  باعث ) شدن است نیاز به ایلرون کمتري جهت تریم
شکل . شودهاي پایداري مودهاي عرضی نیز میافزایش ویژگی

. کشد تأثیر تغییرات سرعت بر روي مودها را به تصویر می 21
افزایش سرعت تأثیر زیادي بر روي  شود میهمانطور که مشاهده 

. رول دارد هاي پایداري در مودهاي پریود کوتاه، رول و داچ ویژگی
هاي بالا بهبود  پذیري هوپیما در سرعت علاوه بر این وضعیت تریم

اگرچه پایداري مودهاي اسپیرال و فوگوید در اثر افزایش . یابد می
اي اسپیرال و البته موده. یابد صورت جزئی کاهش میبه سرعت 

فوگوید ثابت زمانی بزرگی دارند و از این لحاظ اهمیت کمتري 

کوتاه در برابر مودهاي دیگر به خصوص مودهاي رول و پریود
یکی دیگر از متغیرهاي پاکت پروازي بررسی شده در این . دارند

 تأثیر تغییرات 22باشد که در شکل  می) (تحقیق زاویه مسیر 
  این زاویه از مقادیر مثبت به منفی

 )6 6   (است بر روي مودهاي حرکتی نشان داده شده .
افزایش پایداري مود رول و اسپیرال و کاهش پایداري دیگر 

در مودها به خصوص مود پریود کوتاه در این شکل مشهود است 
عرضی  هواپیما با شکل متقارن، جدا کردن دینامیک طولی و

امري رایج است اما در صورت آسیب بال، جدا کردن مودهاي 
طولی و عرضی به دلیل نامتقارن شدن شکل هواپیما و کوپلینگ 

  .نیستطولی و عرضی، امکان پذیر  هاي شدیدي بین کانال
  

  
  sdeg/1تأثیر آسیب بر مودهاي حرکتی در    - 17شکل 

  

  
  sdeg/1 ر مودهاي حرکتی درتأثیر آسیب ب   - 18شکل 
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  20Dmg%بر مودهاي حرکتی در تأثیر    -  19شکل 

  

  
  20Dmg%بر مودهاي حرکتی در  تأثیر    - 20شکل 

  
  

  
  20Dmg%مودهاي حرکتی بر  Vتأثیر    -  21شکل 

  

  
  20Dmg% بر مودهاي حرکتی در تأثیر    -  22شکل 

در این قسمت، براي تشخیص مودهاي حرکتی هواپیما و 
هاي آن در اثر ایجاد آسیب، از آنالیز بررسی رفتار حالت

انجام این فرایند، از  براي. شودبردارهاي ویژه استفاده می
ماتریس ژاکوبین استخراج شده از دینامیک خطی شده در 

  ].5[است شرایط تریم استفاده شده
مقادیر نرمال شده بردارهاي ویژه به  27تا  23 هاي شکلدر 

ازاي درصدهاي مختلف آسیب در تمامی مودهاي حرکتی 
φ) هواپیما در زاویه = 0, β = براي  .است شدهارائه  (0

هاي بردار ویژه بر ویژه، تمامی المان سازي مقادیر  نرمال
هاي حالت. شود بزرگترین مقدار حالت در بردار ویژه، تقسیم می

  .است نقطه ارائه شده- پر و حالت هاي عرضی با خط  طولی با خط
دهد که با افزایش درصد آسیب، کوپلینگ القایی نتایج نشان می  

و  23مطابق اشکال . یابدطولی و عرضی افزایش میبین دینامیک 
در دینامیک طولی  qو 훂شود که متغیرهاي  مشاهده می 24

تري در مود فوگوید دارند ولی در مود پریود کوتاه اثر نقش ضعیف
در مود فوگوید و  훉و  Vمتغیرهاي. این دو متغیر مشهودتر است

افزایش . باشنددر مود پریود کوتاه غالب می 훉و  훂متغیرهاي 
آسیب باعث افزایش قابل توجهی در کوپلینگ ناشی از رول و پیچ 

کوپلینگ رول در مود پریودکوتاه کاملا  24 در شکل. شود می
رول بزرگتري در این   رخاي با افزایش آسیب ن واضح است به گونه
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مودهاي اسپیرال و رول، دو مود غیرنوسانی در . شود مود القا می
و  훗شود که  مشاهده می 25در شکل . باشند کانال عرضی می

횿 در این مود . باشند دو حالت حاکم در مود اسپیرال می
مود رول را  26شکل . ندارد ايقابل ملاحظهچندان  تأثیرآسیب 

دهد که در آن غالب بودن زاویه و نرخ رول مشهود  نشان می

هاي طولی ایجاد  است و کوپلینگ نه چندان زیادي با حالت
در مود داچ رول که مود نوسانی کانال  27مطابق شکل . نماید می

در این مود . باشد، زاویه رول و سرش جانبی غالب است عرضی می
وجهی نسبت به دو مود عرضی دیگر، با کوپلینگ به نسبت قابل ت

  .شودهاي طولی مشاهده می حالت

    
  شده در مود فوگویدهاي نرمالحالت -  23 شکل

    
  شده در مود پریودکوتاههاي نرمالحالت - 24 شکل

    
  شده در مود اسپیرالهاي نرمالحالت -  25 شکل

    
  شده در مود رولهاي نرمالحالت -  26 شکل

    
  رولشده در مود داچهاي نرمالحالت - 27 شکل

D
ow

nl
oa

de
d 

fr
om

 jo
ae

.ir
 a

t 1
2:

23
 +

03
30

 o
n 

M
on

da
y 

D
ec

em
be

r 
14

th
 2

02
0

http://joae.ir/article-1-116-fa.html


  يهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر  بررسی تأثیر آسیب بال بر عملکرد و دینامیک یک هواپیما 
 91ییز ، شماره دوم، پادهم چهارسال   

    /31 

  بنديگیري و جمعنتیجه
علاوه بر تغییر در پارامترهاي جرمی و اینرسی باعث  بالآسیب 

 .شود تغییر در ضرایب آیرودینامیکی و پایداري هواپیما می
ایجاد ضرایب  نامتقارن شدن شکل هواپیما منجر به

. شود و عرضی میو کاهش پایداري طولی آیرودینامیکی جدید 
طولی و  هاي بسته به میزان آسیب بال کانال ،علاوه بر این

با توجه به پاکت پروازي . شوند عرضی به شدت کوپل می
مشاهده دیده استخراج شد براي هواپیما با بال چپ آسیب

که هواپیما در مانور گردش به چپ با زاویه رول و  شود می
علاوه بر . هتري داردپذیري بسرش جانبی منفی قابلیت تریم

دستی مودها بسته به جهت چرخش در  این کیفیت خوش
همچنین کاهش ارتفاع کند دیده تغییر میهواپیما با بال آسیب

پروازي مانوري هواپیما به سزایی در افزایش محدوده پاکت تأثیر
 مانور بسیار مناسب براي هواپیما با بال بنابراین یک. دارد

بالا، مانور کاهش ارتفاع به صورت مانوري  دیده در ارتفاعآسیب
  .است دیدهبه سمت بال آسیببا زاویه رول و سرش جانبی 

  
  ضمائم
  تغییرات ضرایب آیرودینامیکی در اثر آسیب -1

( بر حسب  zcشیب منحنی  ،1با توجه به شکل 
z

c ( با
، کاهش شیب 2 شکل. یابدان آسیب کاهش میافزایش میز

( بر حسب  mcمنحنی 
mc (دهد که معرف را نشان می

  .کاهش پایداري طولی هواپیما با افزایش آسیب است

  
  هاي مختلف بالدر آسیببا  zcتغییرات ضریب   - 1شکل 

  
  هاي مختلف بال در آسیببا  mcتغییرات ضریب   - 2شکل 

  

ضرایب آیرودینامیکی جدید ایجاد شده توسط  4و3 هاي شکل
دهند که در واقع معرف کوپلینگ  آسیب را نشان می

به  4و3اشکال . شندبا آیرودینامیکی کانال طولی و عرضی می
دهند  را نشان می) yaw(تغییرات ضریب ممان رول و یا  ترتیب

  .شوند که هر دو با افزایش آسیب و زاویه حمله زیاد می
  

  

  هاي مختلف بالدر آسیببا  lcتغییرات ضریب ) 3(شکل  
  

  
  هاي مختلف بالدر آسیببا  ncتغییرات ضریب ) 4(شکل 

D
ow

nl
oa

de
d 

fr
om

 jo
ae

.ir
 a

t 1
2:

23
 +

03
30

 o
n 

M
on

da
y 

D
ec

em
be

r 
14

th
 2

02
0

http://joae.ir/article-1-116-fa.html


  پرور، حیدرعلی طالبی داود اسدي،مهدي سبزه    يهوانورد یمهندس یپژوهش - یعلم یهنشر
 /  32  ٩١ییز ، شماره دوم، پادھم چھارسال 

مشخصات هندسی و جرمی هواپیماي مدل  -2
GTM 

  
 مشخصات جرمی و هندسی هواپیما  -  1 جدول

m جرم کل،   22.5 kg  

refS 0.548مساحت بال، 2m   
c 0.278کورد متوسط، m  

b دهانه بال،   2.08 m  

l 2.59 mطول بدنه،  

 xxI ، x ممان اینرسی حول    1.75 2.mkg  

yyI  ، y ممان اینرسی حول    5.76 2.mkg  

zzI ، z ممان اینرسی حول    7.13 2.mkg  

 GTMمدل موتور هواپیماي مدل  -3
. باشد پیماي دو موتوره مییک هوا GTMهواپیماي مدل 

)( thT  باشد که تابعی از تنظیم  تراست مربوط به هر موتور می
اي مرتبه سوم است که به صورت یک چند جمله thدسته گاز 
به ترتیب تراست موتور در  NTz)(و  NTx)(. شود مدل می

).(. باشددستگاه بدنی می zو xستاي را mNM th  ممان پیچ
).(ناشی از دو موتور هواپیما و  mNNth  نیز ممان یا)yaw( 

و تغییر ناشی از اختلاف تنظیم دسته گاز موتور چپ و راست 
  .]23[است ) y(مکان مرکز جرم هواپیما 

)1(  )cos())()(()( 1 thrthlthx TTT   
)2(  )sin())()(()( 1 thrthlthz TTT   

)3(  )()()( thzxengthxzengthth TrnTrnM  

 

)4(  
)cos()))((

))((()(

1


yyT
yyTN

tthr

tthlthth


  

)5(  
825.4)(367.0)(3

11.5)(675.8)(
2

3





thth

thth eeT



  

2engnباشد، تعداد موتورها میrad0375.01   زاویه
. باشدر نسبت به دستگاه بدنی هواپیما میچرخش محور موتو

mrx 137.0  وmrz 0907.0 کننده بازوي مشخص
)(. باشدگشتاور تراست می thlT   و)( thrT   به ترتیب تراست

محدوده تنظیم ورودي دسته گاز . باشندموتور چپ و راست می
  .است th]10[در مدل فوق 

  
  فهرست علائم 
A  ماتریس حالت  
AR  نسبت منظري  

B  ماتریس ورودي  
푚m  푏bدهانه بال،   

C  پذیريلماتریس کنتر  
푐̅  وتر متوسط بال  c  

Dmg  )از دست دادن درصدي از نوك بال(آسیب   
 푁  퐹کل نیروهاي خارجی،

퐾푔.푚ماتریس اینرسی، 2.mkg  퐼 I  
 N.푚  푀هاي خارجیکل ممان

퐾푔  푚mجرم،   
,srad  푝 اي در دستگاه بدنیسرعت زاویه 푞, 푟

rqp ,,  
N  Tنیروي تراست،   

smسرعت خطی در دستگاه بدنی /  wvu ,,  

smسرعت در دستگاه بدنی  /  V  
z  هاي هواپیمابردار حالت  

   علائم یونانی
,rad  휑 زوایاي اویلر، 휃,Ψ 

TVpbبعد، بی) Roll(نرخ رول  2/  p 

̅بعد، بی) Pitch(نرخ پیچ
TVcq 2/  q q̂  

r  بعد، بی) Yaw(نرخ گردش r̂  
,푥∆  بدنیتغییر مکان مرکز جرم در دستگاه ∆푦, ∆푧

zyx  ,,
 

rad  زاویه حمله،  훼 
rad  훽زاویه سرش جانبی،    

rad  زاویه مسیر پرواز،   
rad  δدسته گاز موتور،   th  

rad  reaسطوح کنترلی ایلرون، الویتور و رادر،   ,, 	
  هاي کنترلیبردار ورودي  

  )10-6(عدد بسیار کوچک   
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 پی نوشت
1 -Attainable Equilibrium Sets 
2 - Steady State 
3 - Bifurcation Stability 
4 - Region of Attraction 
5 - Lookup table 
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