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 ه چکید

روی    پژوهشاین   بر  آن  تاثیرات  و  دیگر  نگاهی  از  بالچه  بررسی  هدف  با 

به عبارتی، باید به  شده است.  انجاممعیارهای خوشدستی و پایداری هواپیما  

این سوال پاسخ داده شود، که آیا مزایای اضافه شدن بالکهای انتهای بال در  

 . ما متناقض با معیارهای خوشدستی نباشدیکاهش پسای آیرودینامیکی هواپ

در دو حالت با و بدون  سازی هواپیما  استفاده از مدل  در این تحقیق ابتدا با

ورودی  AVLافزار  نرمدر  بالچه   اعمال  و  و  ضرائب  آن،  به  موردنظر  های 

-در دو حرکت عرضی و طولی بررسی و مقایسه می  مشتقات آئرودینامیکی

شود که بیشترین تاثیر  به قرارگیری مکان بالچه، مشاهده میشود. با توجه  

تر خوشدستی و  بالچه بر روی حرکت عرضی است. در نتیچه به طور دقیق

-گهوانوسانات  غلت، مارپیچی و    -پایداری هواپیما در سه مود حرکت عرضی

می  سازی و محاسبات نشان  . نتایج حاصل از شبیهه استای بررسی شد ره

درصدی    8که در صورت ایجاد اغتشاش، حضور بالچه موجب کاهش    دهد

غلت، مود  زمانی  افزایش  درصدی    1.5  افزایش  ثابت  و  میرایی    2ضریب 

)میرایی سریع نوسان کمتر( مود گهوارهدرصدی فرکانس  .  شودای می تر و 

نحوه بر  بالک  خنثیهمچنین، حضور  مود  ی  موجب  که  اغتشاشاتی  سازی 

 . تاثیر استیشود ب مارپیچی می

  AVL  نرم افزار  – خوشدستی    هایمعیار  -  انتهای بال  ک بال   های کلیدی:واژه
 پایداری  -  هواپیما حرکت عرضی  -
 

 مقدمه -1

به  دار انتهای بال هواپیما و یا هر پرندهبالچه به حجم شیب ی دیگری که 

افزایش قیمت    .شودگردد گفته میدار به وسیله پرنده متصل می صورت زاویه

سوخت هواپیما محققان را بر آن داشت تا به دنبال راهی برای کاهش مصرف  

تراست   و  سوخت  مصرف  کاهش  که  آنجا  از  ترتیب،  بدین  باشند.  سوخت 

ی نیروی درگ کمتر است، با طراحی بالچه توانستند تا حد  کمتر، در نتیجه

، کاهش درگ  زیادی به این هدف دست یابند. هدف اولیه از طراحی بالچه

های نوک بال ناشی از اختلاف فشار  القائی ناشی از لیفت بال و کاهش گردابه

بالا و پائین بال بوده است که در این رابطه تحقیقات و مقالات زیادی انجام  

در این مقاله از بعد دیگری بالچه و مزایای آن را بررسی  و منتشر شده است.  

ست و در عین حال نقشی پررنگ در  ن پرداخته شده اداکنیم که کمتر ب می

بازده دارد.افزایش  هواپیما  آئرودینامیکی  این  نرم  ی  در  مورداستفاده  افزار 

مدل   AVLمقاله   برای  آن  از  که  مشتقات  است  حصول  و  هواپیما  سازی 

 آئرودینامیکی بهره می گیریم.  

فضای حالت و   هایدر بخش بعد، معادلات حاکم بر هواپیما، ماتریس

گردد که  های حرکت عرضی و تقریبات آن بررسی میبه طور ویژه ماتریس

ای دارد. سپس معیارهای خوشدستی برای هر  ها تاثیر عمده بالک بر روی آن

به بخش  مود تعریف می از مرجع    2شوند. همه تعاریف و معادلات مربوط 

اند.    ]1[ برای شبیه   3در بخش  اتخاذ شده  در نظر گرفته    سازی مدلی که 

سازی در  شبیه 4گردد. در بخش شده است تشریح و مشخصات آن بیان می

سازی و نتایج  گیرد و سپس نتایج حاصل از شبیهانجام می  AVLافزار  نرم

 شود.  کلی تحقیق بیان می

  ]3[شده است. دربحث  بالک، علت طراحی و انواع آن  در مورد    ]2 [در

ای  اند و مقایسه  تری مورد بررسی قرار گرفته دقیقها به طور  این انواع بالک

ها یعنی کاهش  ی اصلی بالکبه وظیفه  ]4 [بین آنها انجام گرفته است. مرجع

پایاندرگ می این  در  رابین  تام  دو  پردازد.  میزان کاهش درگ در  به  نامه 

حالت بال با و بدون بالک پرداخته و از تونل باد و نتایج عددی برای حصول  

برای اولین بار علاوه بر بررسی تاثیر   ]5 [نتایج نهایی بهره برده است. مرجع

بالک بر پایداری و عمکرد هواپیما، به اثیر آن بر روی خوشدستی نیز پرداخته  

مورد میزان توانایی آنها    است؛ اگرچه از نتایج آماری یعنی نظرات خلبانان در

بالک    ]6 [در  اده کرده است.کنترل هواپیما در مواجهه با اغتشاش استفدر  

  CFDبا استفاده از   UAVهای بدون سرنشین ورود کرده است و در پرونده

و  ی آن نیروی بالابر  مدل شده و در حضور بالک درگ کاهش و در نتیجه

کنترل   و  پایداری  بر  بالک  تاثیر  است.  یافته  افزایش  پروازی  مداومت 

و   پایین  سرعت  و  عمومی  هوانوردی  درهواپیماهای  انجام    ]7 [کشاورزی 

از یک تونل باد مادون صوت برای انجام آزمایشات خود   ]8 [دراست. گرفته 

ها،  سازی بالکسازی و بهینهبهره گرفته است. بدین صورت که بعد از مدل

مشاهده شد که حضور آنها در مقایسه با نبود آنها موجب افزایش راندمان  

Lدرصدی    40آئرودینامیکی و افزایش  

D
سازی عدد  تحلیل و بهینهشود.  می  

سازی پارامتریک  نیز بهینه  ]10 [انجام گرفته است. در مرجع  ]9 [ها دربالک

است؛    شدهنجام  ( ا vortex latticeورتکس لتیس )   ها با استفاده از روش بالک

ی کاهش در حضور آنها  ها و نحوهدر این مرجع همچنین مبانی تئوری بالک

تعیین    ]11 [ایرفویل مناسب برای استفاده در بالک دریک  بررسی شده است.  

 گردیده است.  

برای شروع کار، به اطلاعاتی از هواپیمای مفروض  درپژوهش حاضر  

حال، برخی از  اخذ شده اند. با این  ]12 [که این اطلاعات از مرجع  ، نیاز است

موجود نیست و باید محاسبه شوند که در این صورت باید    نیاز   اطلاعات مورد

  ]14 [و  ]13 [از روشی معتبر برای محاسبات بهره برد. بدین منظور از مراجع

استفاده در    داطلاعاتی از ایروفیل مور  که  و همچنین از آنجاییشده  استفاده  

ترین  که نزدیک  ]15 [معرفی شده دریل  و ، از ایرفبال مدل در دسترس نبود

 .  است شده   استفادهاست  ( با توجه به شواهد)  ایروفویل به هواپیمای مدل
  

 مبانی تئوری  -2

برای  نسبت به وضعیت تعادلی پرواز سیر  هواپیما،  حرکت  اغتشاشی  معادلات  

که در بحث ما لازم است، بر اساس قانون دوم نیوتن   دینامیک سیستمبیان 

شوند. این معادلات با استفاده  می  بیان  zو    x  ،yدر سه جهت  و معادلات اویلر  

این    .شوندمی استخراج  هواپیما  حرکت  کوچک در    ات از تئوری اغتشاش  بر 
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ااساس   شده  تشاشی  غمعادلات  هواپیما  خطی  صورت   ] 1 [ازحرکت    به 

 بیان هستند:قابل   1روابط

 u̇=-gθ cos θ0 +Xuu+Xww+Xδeδe+Xδthδth 

 ẇ=U0q-gθ sin θ0 +Zuu+Zww+Zδeδe+Zδthδth 

 Iyyq̇=Muu+Mww+Mẇẇ+Mδeδe+Mδthδth 

 θ̇=q 

(1 ) v̇=-U0r+g∅ cos θ0 +Yvv+Yδaδa+Yδrδr 

 ṗ-
Ixz

Ixx

ṙ=Lvv+Lpp+Lrr+Lδaδa+Lδrδr 

 ṙ+
Ixz

Izz

ṗ=Nvv+Npp+Nrr+Nδaδa+Nδrδr 

 ∅̇=p+r tan θ0 

 φ̇=r sec θ0 

 

تاثیر آنها بر روی هواپیما،  برای تحلیل آسانتر با توجه به  معادلات را  

مربوط    4تا    1. معادلاتنندکبه دو بخش حرکت طولی و عرضی تقسیم می

طولی حرکت  کنترلی)که  است  به  حرکت    عملگرهای  این  زاویه    شاملدر 

تا    5و معادلات    (هستند.  موتورthدریجه تغذیه سوخت و  eسکان بالابر 

عرضی  9 تغییر  )که خنثی  در حرکت  با  این حرکت،  در  اغتشاشات  سازی 

 . شوندبندی میدسته باشد( میrسکان عمودی  و aشهپرها زاویه 

 

 حرکت عرضی  -2-1

  هابالکانتظار می رود که  بر روی هواپیما،    ها قرارگیری بالکی  با توجه به نحوه

تاثیرگذار عرضی  حرکت  روی  باشند  ی بر  داشته  ادامه  .  بیشتری  در  لذا 

در صورتی که معادلات را  معادلات مودهای عرضی را به کار خواهیم بست.  

 مرتب کنیم و به صورت ماتریسی بنویسیم داریم: 
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 که:

 
 LÁ=LA+IBNA ; 

 NA
́ =NA+IALA 

(3 ) A={β,p,r,δa,δr}; 

 
IB=

Ixz

Ixx

 

 
IA=

Ixz

Izz

 

 

؛ بدین  شودگیری استفاده می برای حل این معادلات از قوانین لاپلاس 

و توابع تبدیل متاثر از تغییر زاویه  شده  صورت که از دو طرف لاپلاس گرفته  

 : شوند را محاسبه می  عملگرها 

 

(4 ) Ẋ=AX+BU
L
→ SX(s)=AX(s)+BU(s) 

 

توابع تبدیل حرکت ریشهدر صورتی که   بر مبنای    ی مخرج  عرضی 

شوند،  بندی بندی  د دستهن تاثیر بخصوصی که هر بخش بر روی هواپیما دار 

قبولی قابل  تقریبهای  از  استفاده  غلت خالص  3،  با  مود  (pure roll)مود   ،

   شوند.می ( حاصل Dutch roll) ای و مود گهواره  ( spiral)مارپیچی
 خالص  مود غلت -2-1-1

با حذف کوپلهای حرکتی مودهای جانبی و سمتی حرکت عرضی، مود جانبی  

 :   حاصل می شود 5روابط به شرح   با معالات یک درجه آزادی  

 

(5 ) [
ṗ

∅̇
] = [

Lp
́ 0

1 0
] [

p

∅
] + [Lδa

́

0
] δa 

می  ایجاد  صورتی  در  خالص  غلت  به  مود  وارده  اغتشاش  که  شود 

. برای خنثی سازی این  نوسان کند  xهواپیما باعث شود هواپیما حول محور  

معیارهای  د.  نبه اندازه مشخصی تغییر زاویه ده  شهپرهامود لازم است که  

حرکت  قبول    قابل و    غلتخوشدستی  هواپیماها  مختلف  کلاسهای  برای 

مطابق  ثابت زمانی آن  از ،مقبولیتفازهای مختلف پروازی و سطوح مختلف  

 :] 1 [مشخص می شوند 1جدول 

 

 قبول در خوشدستی هواپیما در مود غلت خالصمقادیر قابل -1جدول

 
 

 آید: که ثابت زمانی از رابطه زیر به دست می

(6 ) TR=-
1

Ĺp

 

 
 مود مارپیچی  -2-1-2

حداقل  مود مارپیچی،  ناپایداری  سازی  معیار خوشدستی برای خنثی

بر این اساس، ابتدا تابع تبدیل را  ( است.  𝜓زمان دو برابر شدن زاویه سمت ) 

کنیم که حداقل  به دست آورده و بعد از گرفتن لاپلاس معکوس، بررسی می

با این معیار همخوانی دارد یا خیر.   7رابطه    زمان دو برابر شدن این زاویه 

 دهد:را نشان می شهپرهاتابع بدیل زاویه سمت به تغییرات  

 

(7 ) 
ψ(s)

δa(s)
=

n1(s)Ĺδa+n2(s)Ńδa

s4+d1s3+d2s2+d3s+d4

 

 

 که در آن:

 n1(s)=s2[s2Ńp-YvŃps+
g

U0

Ńβ] 

 n2(s)=s2[s3-(Ĺp-Yv)s2+YvĹps+
g

U0

Ĺβ] 

(8 ) d1=-(Ĺp+Ńr+Yv) 

 d2=(ĹpŃr-ĹrŃp+ĹpYv+ŃrYv+Ńβ) 

 d3=(ĹβŃp-ĹpŃβ-
g

U0

Ĺβ-ĹpŃrYv+ĹrŃpYv) 

 d4=
g

U0

(ĹβŃr-ĹrŃβ) 
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 مارپیچیقبول در خوشدستی هواپیما در مود مقادیر قابل -2جدول

 
 

 ای مود گهواره -2-1-3

  Dutch roll  ای   ایمود گهواره   جادی غلت و لغزش، باعث ا  هیهمزمان زاو  رییتغ

حرکت   در کوپلهای حرکتی مودها   در ایجا نیز با حذف  .گرددیم مایدر هواپ

صورت  به  عرضی  درجه    دو  تقریب با    ( ایمود گهواره)یا    سمتیعرضی، مود  

این مود،    نسبیضریب میرایی    و  مقادیر فرکانس:  حاصل می شود  7معادلات  

  ،خواهند بود.  10های حرکت به صورت روابط    حاصل از مخرج تابع تبدیل

گقبول  قابل معیارهای   حرکت  مختلف    ایهواره خوشدستی  کلاسهای  برای 

  3در جدول  هواپیماها و فازهای مختلف پروازی و سطوح مختلف مقبولیت

 اخذ شده آورده شده است: ] 1 [که از 

 

(9 ) 

[
ṙ

β̇
] = [

Ńr Ńβ

-1 Yv

] [
r

β] + [
Ńδr Ńδa

Y* 0
] [

δr

δa
] 

 

(10 ) 

ωD=√Nβ
́ +Nr

́ Yv 

ζ
D
=
Nr
́ +Yv

2ωD

 

 

 

 ای گهوارهقبول در خوشدستی هواپیما در مود مقادیر قابل -3لجدو

 
 

 

 مورد مطالعاتی -3

،  تنایج بررسی را در یک مورد مطالعاتی واقعی مشاهده کردبرای آنکه بتوان 

افزار  در یک نرم  ، لازم است یک نمونه از پرنده که با بالچه مجهز شده است

بر همین اساس،    سازی پیاده شود و ضرایب موردشبیه نظر حاصل گردد. 

در    ،که از بالچه بهره برده است  A320-200هواپیمای شرکت ایرباس مدل

نرم  نظر گرفته شد مشخصات لازم  .  سازی شدمدل    AVL  افزار موردو در 

 ت: لیست شده اس  4جدول سازیِ این هواپیما دربرای شبیه

 

 

 مورد مطالعههواپیمای پارامترها و شرایط پروازی  -4جدول
 مقدار شرایط پروازی  مقدار پارامترهای هواپیما 

Wcruise (kg) 60245 h (m) 9000 

Ixx (
kg

m2
) 1149402 ρ (

kg

m3
) 

0.44 

Iyy (
kg

m2
) 3125566 v (

m

s
) 232 

Izz (
kg

m2
) 4185445 Mach 0.79 

S (m2) 122.6 CL 0.407 

C ̅ (m) 3.42 CD 0.025 

b (m) 35.8 CD0 0.018 

AR 10.45 e 0.745 

 

شامل  که   همچنین  اطلاعات  و  مختلف  راستاهای  در  هواپیما  ابعاد 

. اطلاعات وزنی  ]12 [است  ی بال مساحت بال، طول وتر متوسط طول دهانه

شوند. جرم   واردافزار  ها نیز باید در نرمهواپیما از جمله جرم و ممان اینرسی

راسکم  اعمال  یهواپیما در لحظه از روش  )حالت کروز(  و    ]13 [اغتشاش 

ماخ پروازی و  شوند.  محاسبه می  ]14 [راسکمروش  ها نیز از  ممان اینرسی

 ی پرواز این هواپیما انتخاب شده است.ارتفاع پرواز نیز با توجه به محدوده

نیروی بالابر  ی اساسی بین  مقدار ضریب بالابر در حالت کروز از رابطه 

شود که با توجه به اینکه هواپیما در حالت کروز است  و ضریب آن حاصل می

 نیروی بالابر برابر با نیروی وزن است:

(11 ) 
CL=

W

1
2

ρv2S

=
2×60245

0.44×(232)
2
×35.8

=0.407 

 

راسکم   پیشران مقدار    ]14 [از روش  نیروی  به  بالابر  نیروی  نسبت 

 توان ضریب نیروی پیشران را نیز به دست آورد: شود که میحاصل می   16.3

(12 ) 
L

D
=

CL

CD

=16.3→CD=0.025 

 

نیروی   ی زیر ضریب نیروی پیشران  ، از رابطهپساربا حصول ضریب 

 گردد:در نیروی بالابر صفر تعریف و محاسبه می

(13 ) CD=C
D0

+
CL

2

πARe
→CD0=0.018 

 

 

ایرفویل مورداستفاده در هواپیمای مفروض در   آنجا که اطلاعات  از 

 NACAکنیم که  ترین ایرفویل به آن استفاده میدسترس نیست، از نزدیک

ایرفویل مناسبی برای    NACA 4412همچنین ایرفویل    .]15[ت  اس  23015

 . ]11[بالک است 

است که حصول    AVLافزار تحقیق، نرمافزار مورداستفاده در این نرم

بخش تعریف  به  بسته  آن  ا  های مختلف هواپیما نتایج  افزار  نرم  با  در  ست. 

گزاری تحقیق باید مشتقات آئرودینامیکی در کل  توجه به اینکه برای صحه 

بالک،  هواپیما حاصل شود، بخش بال،  های  دمهای مختلف هواپیما، شامل 

افزار از  نرمبرای حصول نتایجُ  گردند. عریف میافقی و عمودی، بدنه و ناسل ت

یافته برای محاسبات استفاده  یا شبکه گردابی توسعه تئوری ورتکس لتیس  

-های ذکر شده، به نوارهای نازک تقسیمهر کدام از بخش  ؛ در نتیجه کندمی

شود و در فایل مربوط به  شوند، ضخامت ناچیز در نظر گرفته میمی   بندی

سازی  مدللازم بذکر است که    شوند.ذخیره می  avl.تعریف هواپیما با پسوند  
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  اول، هواپیما شامل بال، بدنه، ناسل، دم عمودی  مدل گیرد: در  انجام میبار    دو

ی بالک در نوک  اول به علاوههواپیمای مدل  و دم افقی است و مدل دوم،  

بتوان در دو   تا  آئرودینامیکی را به دست  بال است  مدل متفاوت مشتقات 

ها  افزار قابلیت تحلیل سطوح کنترلی هواپیما در بال و دمهچنین نرم  آورد.

، بال شامل قلپ، اسلت و شهپرها ، دم افقی  نظر    در هواپیمای مد   را نیز دارد.

افزار  است که در نرمشامل سکان افقی و دم عمودی شامل سکان عمودی  

ی  های هواپیما در نقشهها و زیربخشبخشاز ابعاد هر کدام  ند.  تعریف شده ا 

      شوند.  افزار وارد میبعدی هواپیما به طور دقیق به دست آمده و در نرمسه 

 

 
 افزار بدون بالکهواپیمای مدل شده در نرم  -1شکل

 

 

 
 افزار با بالکهواپیمای مدل شده در نرم  -2شکل

 

-افزار استفاده میخود نرم   exe.  از فایلوزنی    اطلاعات برای ذخیره  

شوند و سپس در فایلی با  افزار قرار داده می ود. این اطلاعات در اختیار نرمش

 شوند.  نمایش داده می mass.پسوند 

افزار همچنین باید اطلاعاتی مانند زاویه حمله )یا  قبل از اجرای نرم

متناظر با هر مود   ای متناظر با آن(، تغییر زاویه یا سرعت زاویه برآی ضریب 

هستند، عدد ماخ، سرعت،  حاصل اغتشاش واردشده به هواپیما    عرضی که 

چگالی در ارتفاع مورد نظر و ضریب نیروی پیشران در نیروی بالابر صفر در  

 افزار تعریف شوند.  نرم

ی قرارگیری آن  ی بالک با توجه به نحوهتاثیر عمده  با توجه به اینکه 

بر روی حرکت عرضی و مودهای حاصل از اعمال اغتشاشات آن است؛ در  

شوند نیز باید تعریف شوند.  مودها می  باعث تولید این نتیجه پارامترهایی که 

تعریف    xدرجه بر ثانیه حول محور    1ای  در مود عرضی مقدار سرعت زاویه 

 شود. می

خود نوسان    xحول محور  اگر اغتشاش به نحوی وارد شود که هواپیما  

فرضی    کند، با سرعت  نوسان  ثانیه    1این  بر  غلت  درجه  مود  ایجاد  باعث 

. در صورتی که اغتشاش به نحوی وارد شود که هواپیما حول  شودخالص می

درجه بر ثانیه نوسان    3خود همراه با کاهش ارتفاع با سرعت فرضی   zمحور  

ای  این اغتشاش باعث ایجاد مود مارپیچی شده است. مود گهواره کند، آنگاه 

شود که اغتشاش واردشده به هواپیما همزمان که باعث  نیز هنگامی تولید می 

زاویه   xنوسان هواپیما حول محور   ثانیه    1ای  با سرعت  بر  شود،  یمدرجه 

 تغییر دهد.   درجه 5به مقدار   زاویه لغزش را نیز

 

 نتایج  -4

افزار در هر مود و برای دو حالت با و بدون بالک، مشاهده  پس از اجرای نرم

که  می مود  شود  سه  هر  آئرودینامیکی  مشتقات  در  توجهی  قابل  تغییرات 

بررسی  دهد. بدین ترتیب، نتایج آورده شده و سپس  حرکت عرضی رخ می

 گردند. می

 
 مود غلت خالص -4-1

پس از اعمال اغتشاش و ایجاد    جدول زیر مقدار ضرایب آئرودینامیک هواپیما

 دهد.مود غلت در دو حالت با و بدون بالک را نشان می

 

 مشتقات آئرودینامیکی در مود غلت خالص  -5جدول

 با بالک  بدون بالک  پارامتر 

Cnp 0.0923 0.0999 

Clp 0.6438 - 0.6969- 

 

شده در مود غلت خالص را نشان  همچنین، جدول زیر مقادیر محاسبه 

 دهد.می

 
 مقادیر محاسبه شده موردنیاز در مود غلت خالص -6جدول

 درصد تغییر  با بالک  بدون بالک  پارامتر 

NP 0.0884 0.0958 - 

LP 2.246 - 2.4313 - - 

LP
́  2.244 - 2.429 - - 

TR 0.4456 0.4117 8%- 

 

ذکر شد، آنچه معیار خوشدستی در حرکت غلت    فوق همانطور که  

شود، ثابت زمانی این حرکت است. با حضور بالک، این  خالص محسوب می

به میزان   تاثیر مثبت    8ثابت زمانی  درصد کاهش یافته است که نشان از 

 سازی این مود است.   بالک بر روی خنثی

 
 مود مارپیچی  -4-2

از   نرمپس  زاویه که  برخی ضرایب  افزار،  اجرای  نمودار  ترسیم  ز  ا  برای 

 لیست شده اند:     7 اهمیت بیشتری برخوردارند که در جدول 
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 مشتقات آئرودینامیکی در مود مارپیچی  -7لجدو

 با بالک  بدون بالک  پارامتر 

Cnβ 0.212 0.221 

Cnp 0.0942 0.1022 

Cnr 
0.477- 0.4811- 

Clβ 0.477- 0.527- 

Clp 0.645- 0.698- 

Clr 
0.4199 0.4388 

Cnδa 0.000045- 0.000057- 

Clδa 0.000144 0.000187 

 

همانطور که ذکر شد، معیاری که در خوشدستی میراسازی حرکت  

اگر  شود، زمان دو برابر شدن زاویه غلت است که مارپیچی در نظر گرفته می

کنیم   خنثی  شهپرهاتصور  اندازهبرای  به  مود  این  تغییر    1ی  سازی  درجه 

این زاویه  به    زاویه دهد لاپلاس  این  دست میدر دو حالت مدنظر  آید. در 

را در یک دستگاه مختصات رسم    ها حالت اگر لاپلاس معکوس گرفته و آن

 است: تغییر زاویه غلت بر حسب زمان به شرح زیر کنیم نمودار 
  

 

 
 ای بر حسب زمان در مود گهوارهنمودار زاویه غلت  -3شکل

 

سازی  خنثیی  نحوهدارد که بالک تاثیری بر روی  نمودار فوق بیان می

اغتشاش در این نمودار به طور خود به  ؛ اگرچه  مود مارپیچی نخواهد داشت

این، مربوط که ذات هواپیماست، اما حضور بالک  خود خنثی شده است که  

 بر روی زمان خنثی و یا نوسانات قبل از خنثی شدن بی تاثیر است.

 

 ای مود گهواره -4-3

روی   بر  بالک  تاثیر  بررسی  گهوارهخنثیبرای  مود  ضریب  سازی  باید  ای، 

-ی تعیین شده باشد. جدول پارامترهای حاصلمیرایی و فرکانس در محدوده

 ی موردنیاز برای بررسی است.  شدهافزار و جدول مقادیر محاسبه شده از نرم 
 

 ای مشتقات آئرودینامیکی در مود گهواره -8جدول
 با بالک  بدون بالک  پارامتر 

Cnβ 0.208 0.217 

Clβ 0.466- 0.514- 

Cnr 
0.476- 0.48- 

Clr 
0.419 0.438 

Cyβ 1.63- 1.744- 

 
 ای ی موردنیاز در مود گهوارهمحاسبه شدهمقادیر  -9جدول

 درصد تغییر  با بالک  بدون بالک  پارامتر 

𝜔𝐷 1.614 1.644 1.85 

𝜁
𝐷

 2.2334 - 0.247 - 1.462 

 

فرکانس   بالک  با حضور  مود،  این  میرایی    1.85در  و ضریب  درصد 

یابد. اگرچه این تاثیر اندک است اما حضور  درصد افزایش می   1.46نسبی  

هواپیما در مواجهه با اغتشاش    ات نوسانبهتر  تر و  بالک موجب میرایی سریع

 گردد.  می

 

 گیری نتیجه -5

ها  و مزایای آن ی انتهای بالهادر این تحقیق تلاش شد از بعدی دیگر بالک

و همچنی هواپیما  پایداری  که  آنجائی  از  در  بررسی شود.  توانایی خلبان  ن 

اغتشاش اهمیت زیادی دارد، تلاش شد تاثیر حضور  کنترل آن در مواجهه با  

بال در صورت اعمال این اغتشاش به طور  بالک در انتهای  ها بررسی شود. 

شوند، تاثیر  خاص، اغتشاشاتی که منجر به ایجاد مودهای حرکت عرضی می

 گیرند.  بیشتری از حضور بالک می

ضور  در صورتی که اغتشاش باعث ایجاد مود غلت خالص شود، در ح

یابد. حضور بالک در مود  می  کاهشدرصد    8بالک مدت زمان میرایی مود  

و    بهتر نوسان  ای نیز در حضور بالک  مارپیچی بی تاثیر است و مود گهواره

 زمان میرایی کمتری دارد.
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