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یده چ ◀

و مدل، هواپیمای برای باد تونل آزمایشات نتایج جوی، درون پرنده وسایل بر حاکم معادلات از استفاده با مقاله این در
۶ پرواز دینامی معادلات عددی حل برای مناسب وریتم ال ارائه به آن، مدل با هواپیما مختلف پارامتر های تشابه شرایط
فرم به هواپیما پرواز تحلیل نتایج ، F-16 هواپیمای برای روابط گیری کار به با سپس است. شده پرداخته آزادی درجه
پایه حالت مورد دو برای زمان حسب بر پرواز مسیر و جانبی سرش زاویه ماخ، عدد حمله، زاویه پرواز، ارتفاع نمودارهای
ان س زاویه تغییر است. شده گزارش پایه مورد به نسبت تغییرات و شده ارائه بالادهنده ان س درجه ای ١٠ زاویه تغییر و
مسیر و سرش زاویه تغییر عدم و ماخ عدد ٠٫٠٢ کاهش حمله، زاویه درصدی ١ کاهش ارتفاع، متری ٨٠ افزایش موجب
قابلیت به هواپیما پرواز پارامترهای بررس بر علاوه مقاله، این در شده ارائه روش از استفاده با م شود. هواپیما پرواز
یا و عقب ان س بالادهنده، ان س زوایای که صورت این به است. شده پرداخته نیز پرواز کنترل و هواپیما مانورپذیری
مانورپذیری و پرواز پارامترهای کنترل جهت و مشاهده پرواز دینامی بر آن تاثیر و شده داده تغییر راست، و چپ شهپرهای

م شود. استفاده هواپیما

مقدمه ١

و ان سنج ام پرنده، وسایل آزمایش و ساخت بالای هزینه های به توجه با

که چرا است الزام آور ساخت، روند کردن عمل از قبل جدید ایده های تست

متحمل را سنگین خسارات غلط، طراح یا نادرست بین پیش صورت در

تحقیق مقالات در بالا سرعت با پرواز برای ریاض مدل نمود. خواهد

و هواپیما حرکت معادلات ،١٩٧٠ سال در .[١] است شده بیان ١٩۶٠ سال

دینامی معادلات ،١٩٩۵ سال در .[٢] شدند معرف آن شده خط صورت

.[٣] شد ارائه دینامی پایداری مدلهای و جانبی جهات در هواپیما پرواز

کنون تا ١٩۶٠ سال از مختلف شرایط برای پرواز دینامی مدل های توسعه

مدلسازی پیچیدگ به توجه با ٢٠١٣ سال در که آنجا تا دارد ادامه همچنان

اساس بر لاگرانژ معادلات نظر نقطه از هاپیرسونی هواپیمای پرواز دینامی

شده داده توسعه هاپیرسونی شرایط برای معادلات این ، دینامی اول قانون

هواپیمای پرواز دینامی ،٢٠١۴ سال در ر دی نمونه ای عنوان به .[۴] است

.[۵] است شده ارائه است، شده ایجاد کوچ هواپیمای چند ترکیب از که متا

حرکت در بسزایی تاثیر آنها، از استفاده افزایش و کامپیوترها ارتقا ش بدون

حل و مختلف شرایط در هواپیما پرواز دینامی معادلات استخراج سمت به

است. داشته آنها

آورده وجود به را ان ام این نرم افزارها و کامپیوتر علوم پیشرفت امروزه

با بالا، هزینه های صرف به نیاز بدون کامل نمونه ساخت از قبل که است

کم به که کرد، پیدا دست مفیدی نتایج به رایانه در مدل تحلیل از استفاده

خصوصیات و کنترل پذیری جمله از پرنده، وسیله خصوصیات م توان آنها

مرجع در مثال، عنوان به نمود. پیش بین یا و زده تخمین را آن نامطلوب

خط آیرودینامی مدل ی با هواپیما بعدی سه کامل معادلات حل به ،[۶]

است. شده پرداخته متلب کنترل سیستم توابع بخش و متلب افزار نرم توسط

قابل هواپیماهای آیرودینامی مشخصه های ناپایای مدلسازی ،[٧] مرجع در

شامل مدلسازی کردن خط متفاوت روش تعدادی است. شده ارائه مانور

تشابه و نشانگر پاسخ های حالت، فضا مدل های ، آیرودینامی انتقال توابع

است. شده داده نشان آنها

میدان در انعطاف قابل هواپیمای ی رفتار بررس به ،[٨] مرجع در

روش های کم به آنها حل و حاکم معادلات کم به توربولانس جریان

استاتی پایداری ارزیابی به ،[٩] مرجع در است. شده پرداخته عددی

Tornado نرم افزار از استفاده با سرنشین بدون هواپیمای بال دینامی و

جریان شرایط در جانبی و طول آیرودینامی معادلات است. شده پرداخته

است. شده حل متقارن و تراکم قابل غیر

رد عمل بهبود و پرواز دینامی مشخصه های بیان هدف ،[١٠] مرجع در

(با دینامی مدل ی توسعه است. مقیاس بزرگ هواپیماهای پروازی

پایداری ارزیابی و آزادی) درجه ۶ پرواز دینامی معادلات از استفاده
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،[١١] مرجع در است. شده انجام مقاله این در ناپایا شرایط در پرواز

است شده بررس F-16 هواپیمای مانور شرایط تغییر با ایجادشده اعوجاج

، جزئ دیفرانسیل معادلات گر محاسبه از استفاده کم به شبیه سازی ها و

با هواپیماهای پرواز دینامی ،[١٢] مرجع در است. شده انجام COMSOL
استخراج اویلر مومنتم معادلات و نیوتن انی م قانون کم به ل ش V دنباله

بوده پیچیده تحلیل صورت به حاصل معادلات حل که آنجا از است. شده

افزار نرم توسط سپس و شده سازی خط حرکت معادلات هایی تکنی با لذا

خوب دقت که شده مقایسه عددی شبیه سازی نتایج با و شده اند حل متلب

م دهد. نشان را تقریب ها

است نیاز عددی روش های وسیله به عددی تحلیل اعتبارسنج جهت

آزمایش مورد باد تونل در و شده ساخته پرنده وسیله از تر کوچ مدل ی تا

تجزیه ابزارهای و جریان اندازه گیری پیچیده تجهیزات از استفاده گیرد. قرار

در جریان مطالعه ان ام باد، تونل های در آنها، از حاصل داده های تحلیل و

بسیاری م توان آنها کم به و است کرده میسر را آن از خارج و مرزی لایه

،[١۴] مرجع در نمونه عنوان به .[١٣] کرد شناسایی را پرنده خصوصیات از

آزمایشات توسط کوچ مقیاس هواپیمای پایداری و کنترل مشخصه های

شده اندازه گیری هواپیما حرکت مشخصه های است. شده تعیین باد تونل

پرواز دینامی ریاض مدل استخراج جهت پارامترها تخمین تکنی های و

اند. رفته کار به هواپیما

ساده مدل ی توسعه جهت باد، تونل تست داده های از ،[١۵] مرجع در

است. شده استفاده هواپیما برای یافته بهبود و

سب هواپیمای ی جانبی جهات در پرواز پارامترهای ،[١۶] مرجع در

با مقایسه طریق از و شده زده تخمین باد تونل تست داده های کم به

بیان به ابتدا مقاله، این در است. شده سنج اعتبار شبیه سازی، پاسخ های

پرداخته درون جوی پرنده وسایل پرواز دینامی بر حاکم دیفرانسیل معادلات

روی از که F-16 هواپیمای پایداری ضرایب از استفاده با سپس است. شده

آزمایشات اساس (بر است آمده بدست باد تونل در آن تر کوچ مدل تست

عددی حل برای روش ارائه به ([١٧] ناسا فضایی سازمان در شده انجام

پرداخته متلب افزار نرم در خط سازی بدون حاکم غیرخط و ناپایا معادلات

نمودارهای فرم به و گذرا حالت برای معادلات حل از حاصل نتایج است. شده

حسب بر پرواز مسیر و جانبی سرش زاویه ماخ، عدد حمله، زاویه ارتفاع، تغییر

ارائه بالادهنده ان س زاویه تغییر با پرواز و عادی پرواز حالت دو برای زمان

کنترل نحوه مقاله، این در شده ارائه روش با همچنین است. شده مقایسه و

است. مشاهده و بررس قابل هواپیما مانورپذیری قابلیت و پرواز

هواپیما بر وارد نیروهای و حرکت معادلات ٢

مختصات دستگاه های ٢ . ١

شامل مختلف مختصات دستگاه سه از هواپیما حرکت معادلات بیان برای

مختصات دستگاه و هواپیما بدنه مختصات دستگاه زمین، مختصات دستگاه

مختصات جهات و ماهیت مورد در تکمیل اطلاعات که م شود استفاده باد

،١ ل ش در است. [١٩ ،١٨] مراجع در دستگاه ها این از کدام هر قراردادی

است. شده داده نشان زمین به نسبت بدنه مختصات دستگاه جهت ده

زمین به نسبت بدنه مختصات دستگاه جهت ده :١ ل ش

( θ, φ, ψ اولر( زوایای ٢ . ٢

وضعیت مختصات، محور سه به نسبت دوران ایجاد با زیر صورت به زوایا این

.[٢٠ ،١٨] م کند مشخص را بدنه مختصات

ساختن برای ψ زاویه اندازه به Zf محور حول مثبت دوران ی ‐ ١

(a قسمت ٢ ل (ش (x١, y١, z١) دستگاه

دستگاه ساختن برای θ زاویه اندازه به y١ محور حول مثبت دوران ی ‐ ٢

(b قسمت ٢ ل (ش (x٢, y٢, z٢)

ساختن برای φ زاویه اندازه به x٢ محور حول مثبت دوران ی ‐ ٣

(c قسمت ٢ ل (ش (x, y, z) دستگاه

[١٨] θ, φ, ψ اولر زوایای :٢ ل ش

مرجع نقطه به نسبت را هواپیما سرعت م توانیم ١ فرمول از استفاده با

سرعت u ، v ، w ماتریس این در کنیم. حساب مختلف جهت سه در زمین

ول است، بدنه مختصات دستگاه با جهت هم که مختصات در هواپیما

۵۴
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از انتقال ماتریس در اینکه به توجه با است. شده س فی مرجع نقطه در

دارند، وجود اولر زوایای ، اینرس مختصات دستگاه به بدنه مختصات دستگاه

انتقال با شوند. محاسبه نیز اولر زوایای است لازم ماتریس این تعیین برای

مختصات دستگاه به بدنه مختصات دستگاه از هواپیما، زاویه ای سرعت های

معادله کنار در که ٢ فرمول م شوند. حاصل اولر زوایای نرخ های ، اینرس

م دهند. مجهول ۶ معادلات دستگاه یل تش (٣ (فرمول ẋfẏfگشتاورها
żf

=

cos(θ)cos(φ) A C
cos(θ)sin(φ) B D

−sin(θ) sin(ϕ)cos(θ) cos(ϕ)sin(θ)

uv
w


(١)

آن، در که

A = sin(ϕ)sin(θ)cos(φ)− cos(ϕ)sin(φ)

B = sin(ϕ)sin(θ)sin(φ) + cos(ϕ)cos(φ)

C = cos(ϕ)sin(θ)cos(φ) + sin(ϕ)sin(φ)

D = cos(ϕ)sin(θ)sin(φ)− sin(ϕ)cos(φ)

ϕ̇fθ̇f
φ̇f

 =

١ sin(ϕ)sin(θ)
cos(θ) cos(ϕ)tan(θ)

٠ cos(ϕ) −sin(ϕ)
٠ sin(ϕ)

cos(θ)
(cosϕ)
cos(θ)


pq
r

 (٢)

ṗq̇
ṙ

 =

 Ixx ٠ −Ixz
٠ Iyy −sin(ϕ)

−Izx ٠ Izz

−١

×

 Mx − (Izz − Iyy)qr + Ixzpq
My − (Ixx − Izz)pr + Ixz(p

٢ − r٢)
Mx − (Iyy − Ixx)pq − Ixzqr

 (٣)

α, β زوایای ٢ . ٣

هواپیما سرعت راستای اساس بر که ، آیرودینامی گشتاورهای و نیروها

ساده ترین آن در و م شوند نوشته باد مختصات دستگاه در م شوند، تعریف

به سپس و اندازه گیری دستگاه این در کمیت ها این دارند. را ن مم ل ش

مختصات دستگاه بین رابطه ۴ فرمول م شوند. منتقل بدنه مختصات دستگاه

نام جانبی سرش زاویه ،β و حمله زاویه ،α م کند. مشخص را باد و بدنه

vxvyدارند.
vz


s

=

cos(α)cos(β) −cos(α)sin(β) −sin(α)
sin(β) cos(β) ٠

sin(α)cos(β) −sin(α)sin(β) cos(α)

vxvy
vz


w

(۴)

هواپیما بر وارد گشتاورهای و نیروها ۴ . ٢

م شود، وارد پرنده بر گشتاور و نیرو نوع سه درون جوی پرواز در کل طور به

زمین جاذبه و آیرودینامی موتور، از خروج گشتاور و نیرو از عبارتند که

.[١]

هواپیما پیشرانش از ناش گشتاورهای و نیروها ١ . ۴ . ٢

صرفه برای ه بل ندارد قرار بدنه راستای در پیشرانش نیروی هواپیما در

میشود، وارد پروازی مسیر راستای در نیرو این سوخت مصرف در جویی

شده آورده ۶ و ۵ فرمول های در ترتیب به پیشرانش گشتاور و نیرو مولفه های

.[٢٠ ،١] Fxاست

Fy

Fz


Thrust

b

= T

cos(α)T٠
٠

sin(α)T٠

 (۵)

Mx

My

Mz


Thrust

b

= T

 ٠
zT cos(α)T٠ + xT sin(α)T٠

٠

 (۶)

Xدستگاه محور با پیشرانش نیروی اثر خط زاویه  αT٠ پیشرانش، نیروی

تراست نیرو اثر نقطه گشتاور بازوی مولفه های ZT و XT بدنه، مختصات

است.

هواپیما وزن از ناش گشتاورهای و نیروها ٢ . ۴ . ٢

است، شده واقع آن جرم مرکز محل در بدنه مختصات دستگاه مبدا چون

اعمال گشتاوری و داشته نیرویی مولفه تنها دستگاه این در هواپیما وزن لذا

مختصات دستگاه در بدنه مختصات دستگاه وضعیت بودن معلوم نم کند.با

بردار اینرس مختصات دستگاه در که را هواپیما وزن نیروی م توان ، اینرس

کرد. بیان ٧ فرمول صورت به بدنه مختصات دستگاه در است، (W, ٠, ٠)Wx

Wy

Wz


b

= T

 −sin(θ)
sin(ϕ)cos(θ)
cos(ϕ)cos(θ)

 (٧)

آیرودینامی گشتاورهای و نیروها ٣ . ۴ . ٢

طرف از مماس و فشاری نیروهای هوا، سیال درون هواپیما حرکت دلیل به

اساس بر گشتاور ها و نیروها این م شود. وارد هواپیما سطح بر هوا

برخورد زاویه ماخ)، عدد سرعت، ، ال چ (مانند هوا جریان ویژگ های

بیان هواپیما برای ضرایبی صورت به رینولدز؛ عدد ،(α, β) هواپیما با آن

اندازه گیری جرم مرکز نقطه حول نیز آیرودینامی گشتاورهای م شوند.

دسته دو به هواپیما، آیرودینامی گشتاورهای و نیروها ضرایب م شوند.

اند حالت به مربوط استاتی ضرایب م شوند. تقسیم دینامی و استاتی

که حال در ندارد. زاویه ای سرعت ونه هیچ هوا جریان به نسبت هواپیما که

اندازه گیری شرایط در پایداری، مشتقات اصطلاح به یا ، دینامی ضرایب

صورت به است. زاویه ای نرخ های با همراه هوا، جریان در هواپیما که م شوند

آیرودینامی گشتاورهای و ٨ فرمول صورت به آیرودینامی نیروهای کل

.[١٩ ،١] م شوند بیان ٩ فرمول غالب Fxدر

Fy

Fz


Aerodynami

b

= −١
٢
ρV ٢Sw

CX

CY

CZ

 (٨)

بال مساحت SW هوا، جریان سرعت V هوا، جریان ال چ ρ آن، در که

و هواپیما جانبی نیروی ضریب CY هواپیما، درگ ضریب CX هواپیما،

م باشد. هواپیما لیفت ضریب CZ
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Mx

My

Mz


Aerodynami

b

=
١
٢
ρV ٢Sw

 bwCl

c̄wCm

bwCn

 (٩)

Cl بال، آیرودینامی متوسط وتر c̄w هواپیما، بال دهانه طول bw آن، در که

باد، مختصات دستگاه X محور حول هواپیما آیرودینامی گشتاور ضریب

مختصات دستگاه Y محور حول هواپیما آیرودینامی گشتاور ضریب Cm

دستگاه Z محور حول هواپیما آیرودینامی گشتاور ضریب Cn و باد

است. باد مختصات

آیرودینامی ضرایب ٣

در آن تر کوچ مدل آزمایش داده های از هواپیما، ی آیرودینامی ضرایب

م آید. بدست باد تونل

هواپیمای ٪١۶ مقیاس مدل برای باز مدار نوع از صوت مادون باد تونل

فرود دنده بدون و م کند پرواز (٠٫۶ از (کمتر کم نسبتا ماخ عدد با که F-16
است. شده استفاده بوده، خارج محموله و

مقطع ابعاد است. شده داده نشان ٣ ل ش در مذکور باد تونل شماتی

و عرض طول، ترتیب (به بوده متر ١٫٨٣ × ١ × ٢٫٩٨ صورت به آزمون

بر متر ۶٠ تا ٠ بین سرعت تغییر قابلیت با متغیر سرعت نوع از فن و ارتفاع)

است. متر ١۶٫٢ مدار کل طول و بوده ثانیه

صوت مادون باد تونل شماتی :٣ ل ش

(α, β) باد جریان زوایای با ضرایب این بین رابطه باد تونل در

(δr, δa, δe) کنترل باله های و (p, q, r) هواپیما زاویه ای سرعت های

٪١۶ مقیاس مدل برای باد تونل از حاصل داده های م شود. مشخص

است، شده انجام [١٨ ،١٧] ناسا فضایی سازمان در که F-16 هواپیمای

است. ١۵ – ١٠ فرمول های صورت به

Cx = Cx(α, δe) + Cxq(α)q̃ (١٠)

Cy = Cy(β, δa, δr) + Cyp(α)p̃+ Crr(α) (١١)

Cz = Cz(α, β, δe) + Czq(α)q̃ (١٢)

Cl = Cl(α, β) + Clp(α)p̃+ Clr(α)r̃

+ Clδa(α, β)δa + Clδr(α, β)δr
(١٣)

Cm = Cm(α, δe) + Cmq(α)q̃ + Cz(Xcgref −Xcg) (١۴)

Cn = Cn(α, δe) + Cnp
(α)q̃ − Cnr

(α)r̃ + Cnδa(α, β)δa

+ Cnδr (α, β)δr − Cy(Xcrgref −Xcg)
( c̄
b

)
(١۵)

فرمول ها، این در که

p̃ = pb
2V q̃ = qc̄

2V r̃ = rb
2V

است. شده آورده ضمائم در پارامترها سایر مقادیر

هدایت ان های س ۴

و دهنده بالا ان س عقب، ان س نام های با هدایت ان س سه هواپیما در

جهت و ان ها س این ان م ۴ ل ش در که دارد وجود وچپ راست شهپرهای

هدایت و کننده پایدار وظیفه ان ها س این م شود. مشاهده آنها چرخش مثبت

حمله زوایای تغییرات همچنین و باله ها این تغییرات دارند. عهده به را هواپیما

گردیده ذکر ١ جدول در که هستند تغییرات محدوده دارای نیز جانبی سرش و

است.

آنها چرخش نحوه و هدایت باله های گیری قرار محل :۴ ل ش

δa =
١
٢
(δLa + δRa)

F-16 هدایت متغیر های تغییرات محدوده :١ جدول

بالا حد پایین حد متغیر
رادیان ٠٫٧٨۵۴ رادیان −٠٫١٧۴۵

αدرجه ۴۵ درجه −١٠
رادیان ٠٫۵٢٣۶ رادیان −٠٫۵٢٣۶

βدرجه ٣٠ درجه −٣٠
٠٫۴٣۶٣رادیان رادیان −٠٫۴٣۶٣

δeدرجه ٢۵ درجه −٢۵
رادیان ٠٫٣٧۵٢ رادیان −٠٫٣٧۵٢

δaدرجه ٢١٫۵ درجه −٢١٫۵
رادیان ٠٫۵٢٣۶ رادیان −٠٫۵٢٣۶

δrدرجه ٣٠ درجه −٣٠
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آن مدل و هواپیما در نیروها تشابه شرایط ۵

تشابه ضریب باید آن، مدل کم به وسیله ی بر وارد نیروهای بررس برای

مقادیر م توان ابعادی، آنالیز از استفاده با باشد. موجود پارامترها همه

شده ذکر ضمائم ۵ جدول در ضرایب این آورد. دست به را ضرایب این

.[١٣] است

متلب از استفاده با معادلات حل ۶

در مذکور معادلات باید مختلف زمان های در هواپیما وضعیت تحلیل برای

شرایط معادلات، این حل برای نمود. حل همزمان بطور را قبل بخش های

به زمان تقسیم با سپس گرفته، نظر در هواپیما ورودی شرایط عنوان به را

وضعیت م شود. حل معادلات ، زمان بازه هر برای کوچ زمان بازه های

بعدی زمان بازه اولیه شرایط عنوان به محاسبه، بار هر از پس هواپیما جدید

فلوچارت صورت به را برنامه شده ساده روند ۵ ل ش م شود. گرفته نظر در

م دهد. نشان

روش از استفاده و متلب افزار نرم در مساله حل فرایند این سازی پیاده با

بر ، هدایت ان های س تغییر تأثیر بررس به م توان کوتا رانگ انتگرال گیری

جدا فایل در م تواند هدایت ان های س وضعیت پرداخت. هواپیما وضعیت

اجرای با م توان نهایت در شود. داده برنامه به زمان حسب بر تابع صورت به

وضعیت تغییر با ر دی بار و هدایت ان های س تغییر بدون بار ی برنامه،

کرد. مشاهده را آن تأثیر ان، س

حل روش شده ساده نمودار :۵ ل ش

کوتا رانگ روش به عددی انتگرال گیری ١ . ۶

با u ابتدا ،u مقدار آوردن دست به برای مثال عنوان به کوتا رانگ روش در

براساس را محاسبات دوباره سپس م شود، محاسبه ١۶ فرمول از استفاده

١٧ فرمول از استفاده با و م آید دست به جدید شتاب و م گیرد انجام u١

استفاده با نهایت در م گردد. محاسبه u̇۴ نیز و u̇٣ مقادیر روش همین با

مرحله ی محاسبات و آید م دست به سرعت دقیق مقدار ١٨ فرمول از

معادلات بار ۴ مرحله هر در ر دی عبارت به م گیرد. پایان سازی شبیه از

ماتریس هایی در را، حل مراحل از لازم اطلاعات همه م توان م شوند. حل

صورت به را نتایج آنها، از استفاده با محاسبات، پایان از پس و کرد ذخیره

نمود. رسم نمودار

u١ = u٠ +
∆T × u١

٢
(١۶)

u٢ = u٠ +
∆T × u̇٢

٢
(١٧)

u = u٠ +
∆T × (u١ + ٢u٢ + ٢u٣ + u۴)

۶
(١٨)

بحث و نتایج ٧

عدد حمله، زاویه ارتفاع، شامل هواپیما پرواز پارامترهای قسمت، این در

معادلات از استفاده با گذرا صورت به پرواز مسیر و جانبی سرش زاویه ماخ،

پرواز عبارت به و ارائه F-16 هواپیمای برای پرواز دینامی آزادی درجه شش

است. شده تحلیل هواپیما

هیچ آن در که اول حالت است. شده انجام حالت دو برای تحلیل این

هواپیما پرواز دینامی بررس منظور به و ندارد زاویه تغییر باله ها از کدام

ثانیه در دهنده بالا ان س وضعیت آن در که دوم حالت و است شده انجام

بررس منظور به که م شود داده تغییر درجه ١٠ به صفر از شبیه سازی، ام ۵٠

بر ان ها س زاویه تغییر تأثیر و پرواز کنترل قابلیت و هواپیما مانورپذیری

دو هر نتایج مقایسه، منظور به است. شده انجام هواپیما پرواز مشخصه های

به مربوط مش چین خط آن در که است شده داده نشان نمودار ی در حالت

شرایط است. ان س وضعیت تغییر به مربوط قرمز چین نقطه و عادی حالت

است. زیر صورت به معادلات حل برای اولیه

زاویه ماخ، عدد حمله، زاویه ارتفاع، تغییرات ترتیب به ١١ تا ۶ ال اش

نشان زمان حسب بر را بالادهنده ان س وضعیت و پرواز مسیر جانبی، سرش

م دهد.

بالادهنده، ان س درجه ای ١٠ تغییر با برم آید، ٧ ل ش از که همانطور

م تواند که م یابد افزایش متر ٨٠ حدود هواپیما ارتفاع ،٨٠ تا ۵٠ ثانیه از

باشد. ان س زاویه تغییر اثر در لیفت افزایش از ناش

بر چندان تأثیر بالادهنده، ان س زاویه تغییر که است مشخص ۶ ل ش از

م شود، ٨٠ تا ۵٠ ثانیه در ٪١ حدود کاهش موجب تنها و نداشته حمله زاویه

چندان تأثیر درجه، ١٠ تا بالادهنده ان س زاویه تغییر که است این بیانگر که

ندارد. هوا حرکت جهت به نسبت بال زاویه تغییر بر

ان س درجه ای ١٠ تغییر با ماخ عدد که م شود مشاهده ،٨ ل ش از

در هواپیما سرعت کاهش از ناش که م یابد کاهش ٠٫٠٢ حدود بالادهنده

است. بالادهنده ان س زاویه افزایش اثر

به بالادهنده ان س زاویه تغییر که م شود نتیجه ١٠ و ٩ ال اش مشاهده از

۵٧
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ندارد. هواپیما پرواز مسیر و جانبی سرش زاویه بر تأثیری هیچ درجه، ١٠ میزان

۵٠ ثانیه های در بالادهنده ان س زاویه درجه ای ١٠ تغییر بیانگر نیز ١١ ل ش

است. ٨٠ تا

درجه، ١٠ میزان به بالادهنده ان س زاویه تغییر شد مشاهده که همانطور

زاویه و ماخ عدد ارتفاع، جمله از پرواز مشخصه های برخ بر بسزایی تأثیر

این ندارد. چندان تأثیر جانبی سرش زاویه و پرواز مسیر بر و داشته حمله

ر دی انهای س زاویه تغییر یا و بالادهنده ان س زاویه افزایش با م تواند امر

به را پرواز مشخصه های و داشته متفاوت تغییرات حمله، زاویه تغییر یا و

مطالعات هواپیما، پرواز کنترل در مسئله این که دهد تغییر متفاوت نوع

شده ارائه روش لذا است، اهمیت حائز بسیار هواپیما مانورپذیری و پایداری

درجه شش پرواز دینامی خط غیر معادلات حل بر علاوه مقاله، این در

هواپیما مانورپذیری قابلیت بررس برای م تواند پرواز، تحلیل جهت آزادی

آن تأثیر مشاهده و حمله زاویه و ان ها س زوایای تغییر طریق از پرواز کنترل و

رود. کار به پرواز، پارامترهای بر

اولیه: شرایط

α = ٠, β = ٠, speed = ١۴٧ms−١, thrust = ٢٠٠٠٠

time = ١٠٠,∆T = ٠٫٠٠١, αT٠ = −٢٫٣

θ = −٠٫١, ϕ = ٠, φ = ٠, Z٠ = ۵٠٠٠m

عادی حالت به مربوط مش چین (خط زمان برحسب حمله زاویه تغییرات :۶ ل ش
است) ان س وضعیت تغییر به مربوط قرمز چین نقطه و

عادی حالت به مربوط مش چین (خط زمان به نسبت پرنده ارتفاع تغییرات :٧ ل ش
است) ان س وضعیت تغییر به مربوط قرمز چین نقطه و

عادی حالت به مربوط مش چین (خط زمان حسب بر ماخ عدد تغییرات :٨ ل ش
است) ان س وضعیت تغییر به مربوط قرمز چین نقطه و

به مربوط مش چین (خط زمان حسب بر جانبی سرش زاویه تغییرات :٩ ل ش
است) ان س وضعیت تغییر به مربوط قرمز چین نقطه و عادی حالت

چین نقطه و عادی حالت به مربوط مش چین (خط پرواز مسیر نمودار :١٠ ل ش
است) ان س وضعیت تغییر به مربوط قرمز

مش چین (خط زمان به نسبت بالادهنده ان س وضعیت نمودار :١١ ل ش
است) ان س وضعیت تغییر به مربوط قرمز چین نقطه و عادی حالت به مربوط
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نتیجه گیری ٨

بزرگ کم م تواند آن ساخت از قبل پرنده وسیله ی پرواز ان سنج ام

ساخت، گزاف هزینه های صرف بدون تا دهد انجام پرنده وسیله طراحان به

استفاده سپس و باد تونل آزمایش های انجام و آن کوچ مدل ساخت با تنها

و نواقص بررس به افزار، نرم در پرنده کردن مدل با آزمایش ها این نتایج از

داده های از استفاده با مقاله، این در بپردازند. خود پرنده وسیله کاست های

به آن، بر حاکم پرواز دینامی معادلات و F-16 هواپیمای باد تونل تست

کننده ساده فرضیات بدون و عددی صورت به معادلات حل برای نوین روش

نمودارهای صورت به هواپیما پرواز تحلیل نتایج شد. پرداخته خط سازی، و

زمان حسب بر پرواز مسیر و جانبی سرش زاویه ماخ، عدد حمله، زاویه ارتفاع،

تغییرات و ارائه بالادهنده ان س درجه ای ١٠ تغییر و پایه مورد دو برای پرواز

بر بالادهنده ان س زاویه تغییر شد داده نشان شد. گزارش پایه مورد به نسبت

مسیر بر که حال در داشته بسزایی تأثیر حمله زاویه و ماخ عدد پرواز، ارتفاع

مقاله، این در شده ارائه روش ندارد. چندان تأثیر جانبی سرش زاویه و پرواز

هواپیما مانورپذیری وقابلیت پرواز کنترل پایداری، مطالعات جهت م تواند

وضعیت م توان بعدی کارهای در و ادامه برای شده ارائه روش با رود. کار به

یا و نمود تحلیل و بررس بالادهنذه، ان س مختلف زوایای در را هواپیما

زاویه تغییر یا ر دی ان های س زاویه تغییر به نسبت را هواپیما پرواز وضعیت

نمود. بررس حمله
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ضمائم ٩

حمله زاویه و باله ها وضعت به نسبت پایداری مشتقات روابط :٢ جدول

Cx(α, δe) a٠ + a١α+ a٢δ
٢ + a٣δe + a۴αδe + a۵α

٢ + a۶α
٣

Cxq
(α) b٠ + b١α+ b٢α

٢ + b٣α
٣ + b۴α

۴

Cy(β, δa, δr) c٠β + c١δa + c٢δr
Cyp(α) d٠ + d١α+ d٢α

٢ + d٣α
٣

CYr (α) e٠ + e١α+ e٢α
٢ + e٣α

٣

Cz(α, β, δe) (f٠ + f١α+ f٢α
٢ + f٣α

٣ + f۴α
۴)(١ − β٢) + f۵δe

Czq (α) g٠ + g١α+ g٢α
٢ + g٣α

٣ + g۴α
۴

Cl(α, β) h٠ + h١αβ + h٢α
٢β + h٣β

٢ + h۴αβ
٢ + h۵α

٣β + h۶α
۴β + h٧α

٢β٢

Clp(α) i٠ + i١α١ + i٢α
٢ + i٣α

٣

Clr (α) j٠ + j١α+ j٢α
٢ + j٣α

٣ + j۴α
۴

Clδr (α, β) k٠, k١α+ k٢β + k٣α
٢ + k۴αβ + k۵α

٢β + k۶α
٣

Clδr (α, β)δr l٠ + l١α+ l٢β + l٣αβ + l۴α
٢β + l۵α

٣β + l۶β
٢

Cm(α, δe) m٠ +m١α+m٢δe +m٣αδe +m۴δ
٢
e +m۵α

٢δe +m۶δ
٣
e +m٧αδ

٢
e

Cmq
(α) n٠ + n١α+ n٢α

٢ + n٣α
٣ + n۴α

۴ + n۵α
۵

Cn(α, β) o٠β + o١αβ + o٢β
٢ + o٣αβ

٢ + o۴α
٢β + o۵α

٢β٢ + o۶α
٣β

Cnp
(α) p٠ + p١α+ p٢α

٢ + p٣α
٣ + p۴α

۴

Cnr (α) q٠ + q١α+ q٢α
٢

Cnδa(α, β) r٠ + r١α+ r٢β + r٣αβ + r۴α
٢β + r۵α

٣β + r۶α
٢ + r٧α

٣ + r٨β
٣ + r٩αβ

٣

Cnδr (α, β) s٠ + s١α+ s٢β + s٣αβ + s۴α
٢β + s۵α

٢

٢ جدول ثابت های مقادیر :٣ جدول

a٠ = −٠٫٠١٩۴٣٣۶٧ a١ = ٠٫٢١٣۶١٠۴ a٢ = −٠٫٢٩٠٣۴۵٧ a٣ = −٠٫٠٠٣٣۴٨۶۴١
a۴ = −٠٫٢٠۶٠۵٠۴ a۵ = ٠٫۶٩٨٨٠١۶ a۶ = −٠٫٩٠٣۵٣٨١
b٠ = ٠٫۴٨٣٣٣٨٣ b١ = ٨٫۶۴۴۶٢٧ b٢ = ١١٫٣١٠٩٨ b٣ = −٧۴٫٢٢٩۶١ b۴ = ۶٠٫٧۵٧٧۶
c٠ = −١٫١۴۵٩١۶ c١ = ٠٫٠۶٠١۶٠۵٧ c٢ = ٠٫١۶۴٢۴٧٩
d٠ = −٠٫١٠٠۶٧٣٣ d١ = ٠٫٨۶٧٩٧٩٩ d٢ = ۴٫٢۶٠۵٨۶ d٣ = −۶٫٩٢٣٢۶٧
e٠ = ٠٫٨٠٧١۶۴٨ e١ = ٠٫١١٨٩۶٣٣ e٢ = ۴٫١٧٧٧٠٢ e٣ = −٩٫١۶٢٢٣۶
f٠ = −٠٫١٣٧٨٢٧٨ f١ = −۴٫٢١١٣۶٩ f٢ = ۴٫٧٧۵١٨٧ f٣ = −١٠٫٢۶٢٢۵ f۴ = ٨٫٣٩٩٧۶٣
f۵ = −٠٫۴٣۵۴
g٠ = −٣٠٫۵۴٩۵۶ g١ = −۴١٫٣٢٣٠۵ g٢ = ٣٢٩٫٢٧٨٨ g٣ = −۶٨۴٫٨٠٣٨ g۴ = ۴٠٨٫٠٢۴۴
h٠ = −٠٫١٠۵٨۵٨٣ h١ = −٠٫۵٧٧۶۶٧٧ h٢ = ٠٫٠١۶٧٢۴٣۵ h٣ = ٠٫١٣۵٧٢۵۶ h۴ = ٠٫٢١٧٢٩۵٢
h۵ = ٣٫۴۶۴١۵۶ h۶ = −٢٫٨٣۵۴۵١ h٧ = −١٫٠٩٨١٠۴
i٠ = −٠٫۴١٢۶٨٠۶ i١ = −٠٫١١٨٩٩٧۴ i٢ = ١٫٢۴٧٧٢١ i٣ = −٠٫٧٣٩١١٣٢
j٠ = ٠٫٠۶٢۵٠۴٣٧ j١ = ٠٫۶٠۶٧٧٢٣ j٢ = −١٫١٠١٩۶۴ j٣ = ٩٫١٠٠٠٨٧ j۴ = −١١٫٩٢۶٧٢
k٠ = −٠٫١۴۶٣١۴۴ k١ = −٠٫٠۴٠٧٣٩٠١ k٢ = ٠٫٠٣٢۵٣١۵٩ k٣ = ٠٫۴٨۵١٢٠٩ k۴ = ٠٫٢٩٧٨٨۵٠
k۵ = −٠٫٣٧۴۶٣٩٣ k۶ = −٠٫٣٢١٣٠۶٨
l٠ = ٠٫٠٢۶٣۵٧٢٩ l١ = −٠٫٠٢١٩٢٩١٠ l٢ = −٠٫٠٠٣١۵٢٩ l٣ = −٠٫٠۵٨١٧٨ l۴ = ٠٫۴۵١۶١۵٩
l۵ = −٠٫۴٩٢٨٧٠٢ l۶ = −٠٫٠١۵٧٩٨۶۴
m٠ = −٠٫٠٢٠٢٩٣٧٠ m١ = ٠٫٠۴۶۶٠٧٠٢ m٢ = −٠٫۶٠١٢٣٠٨ m٣ = −٠٫٠٨٠۶٢٩٧٧
m۴ = ٠٫٠٨٣٢٠۴٢٩ m۵ = ٠٫۵٠١٨۵٣٨ m۶ = ٠٫۶٣٧٨٨۶۴ m٧ = ٠٫۴٢٢۶٣۵۶
n٠ = −۵٫١۵٩١۵٣ n١ = −٣٫۵۵۴٧١۶ n٢ = −٣۵٫٩٨۶٣۶ n٣ = ٢٢۴٫٧٣۵۵ n۴ = −۴١٢٫٠٩٩١
n۵ = ٢۴١٫١٧۵٠
o٠ = ٠٫٢٩٩٣٣۶٣ o١ = ٠٫٠۶۵٩۴٠٠۴ o٢ = −٠٫٢٠٠٣١٢۵ o٣ = −٠٫٠۶٢٣٣٩٧٧ o۴ = −٢٫١٠٧٨٨۵
o۵ = ٢٫١۴١۴٢٠ o۶ = ٠٫٨۴٧۶٩٠١
p٠ = ٠٫٠٢۶٧٧۶۵٢ p١ = −٠٫٣٢٩٨٢۴۶ p٢ = ٠٫١٩٢۶١٧٨ p٣ = ۴٫٠١٣٣٢۵ p۴ = −۴٫۴٠۴٣٠٢
q٠ = −٠٫٣۶٩٨٧۵۶ q١ = −٠٫١١۶٧۵۵١ q٢ = −٠٫٧۶۴١٢٩٧
r٠ = −٠٫٠٣٣۴٨٧١٧ r١ = ٠٫٠۴٢٧۶۶۵۵ r٢ = ٠٫٠٠۶۵٧٣۶۴۶ r٣ = ٠٫٣۵۶۵٨٣١ r۴ = −١٫٣٧٣٣٠٨
r۵ = ١٫٢٣٧۵٨٢ r۶ = ٠٫٢٣٠٢۵۴٣ r٧ = −٠٫٢۵١٢٨٧۶ r٨ = ٠٫١۵٨٨١٠۵ r٩ = −٠٫۵١٩٩۵٢۶
s٠ = −٠٫٠٨١١۵٨٩۴ s١ = −٠٫٠١١۵۶۵٨٠ s٢ = ٠٫٠٢۵١۴١۶٧ s٣ = ٠٫٢٠٣٨٧۴٨ s۴ = −٠٫٣٣٣٧۴٧۶
s۵ = ٠٫١٠٠۴٢٩
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F-16 هندس و دینامی مشخصات :۴ جدول

مقدار نماد پارامتر
٩٢٩۵٫۴۴ m (kg) وزن
٩٫١۴۴ b (m) بال طول
٢٧٫٨٧ S (m٢) بال مقطع سطح
٣٫۴۵ C (m) آیرودینامی وتر
١٢٨٧۴٫٨ Ix (kg m٢) رول اینرس ممان
٧۵۶٧٣٫٣ Iy (kg m٢) پیچ اینرس ممان
٨۵۵۵٢٫١ Iz (kg m٢) یاء اینرس ممان
١٣٣١٫۴ Ixz (kg m٢) ضربی اینرس ممان
٠ Ixy (kg m٢) ضربی اینرس ممان
٠ Iyz (kg m٢) ضربی اینرس ممان
٠٫٣ C Xcg (m) جرم مركز موقعیت
٠٫٣۵ C Xcgr (m) مرجع جرم مركز موقعیت

[١٣] ماخ و فروید مقیاس های در تشابه فاکتورهای :۵ جدول

تشابه فاكتور
نسبت پارامتر

ماخ مقیاس براساس فروید مقیاس براساس
n n lm/lA (طول) اندازه
١ ١ α′

m/α
′
A هواپیما با هوا سیال برخورد زاویه

١ ١ δm/δA کنترل سطوح )موقعیت
gA
gm

)(
Vsm

VsA

)٢ ( ١
n

)
١

(
V ٢

lg

)
m
/
(

V ٢

lg

)
A

فروید )عدد
Vsm

VsA

)٢ ( ١
n

)
١ gm/gA گرانش )میدان

Vsm

VsA

)
n

١
٢ Vm/VA سرعت

١ n
١
٢ /
(

Vsm

VsA

)
Mm/MA ماخ عدد

(ρf )m/(ρf )A (ρf )m/(ρf )A (ρf )m/(ρf )A هوا جریان ال )چ
(ρf )m
(ρf )A

)(
Vsm

VsA

)٢ (
(ρf )m
(ρf )A

)n

Qm/QA دینامی )فشار
νA

νm

)(
Vsm

VsA

)
n

(
νA

νm

)
n

٣
٢ (NRE)m/(NRE)A رینولدز عدد

١ ١
(
Ωl
V

)
m
/
(
Ωl
V

)
A

زاویه ای سرعت )کاهش
Vsm

VsA

)
/n n

−١
٢ Ωm/ΩA زاویه ای سرعت

١ ١
(
tV
l

)
m
/
(
tV
l

)
A

زمان کاهش
n/

(
Vsm

VsA

)
n

−١
٢ tm/tA زمان

١ ١ φ′
m/φ

′
A زاویه ای جابجایی

(V(sm)/V(sA))
٢/n٢ n−١ Ω̇m/Ω̇A زاویه ای شتاب

n n Sm/SA خط )جابجایی
Vsm

VsA

)٢
/n ١ am/aA خط شتاب

١ ١
(
ωl
V

)
m
/
(
ωl
V

)
A

استروهال )عدد
Vsm

VsA

)
/n n

−١
٢ ωm/ωA نوسان فرکانس

١ ١
(

m
ρf l٣

)
m
/
(

m
ρf l٣

)
A

نسبی ال )چ
(ρf )m
(ρf )A

)
n٣

(
(ρf )m
(ρf )A

)
n٣ mm/mA جرم

١ ١
(

I
ρf l۵

)
m
/
(

I
ρf l۵

)
A

نسبی اینرس )ممان
(ρf )m
(ρf )A

)
n۵

(
(ρf )m
(ρf )A

)
n۵ Im/IA جرم اینرس ممان

n n km/kA ژیراسیون شعاع
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