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  چكيده
 يالزامات طراح ترينمهماز  يكيخلبان  يوارد بر دست و پا يروهاين

و  طيدر همه شرا ديبا روهاين نياست. ا رپذيبازگشت يكنترل هايزميمكان
بودن  ريبودن و مانورپذ رپذيشود تا از كنترل يبررس يپرواز يفازها
. يكي از پارامترهاي مهم در محاسبه نيروي حاصل شود نانياطم مايهواپ

. است (Hinge Moment)دست و پاي خلبان، گشتاور لولا  وارد بر
سو  كيگشتاور از  نيا رايز ؛است يمحاسبه گشتاور لولا كار نسبتاً دشوار

ها و زبانه كنترلي سطوح ها،بال، مجموعه دم ياز مشخصات هندس يتابع
)Tabs( و  يداخل سازيوابسته به مشخصات متعادل گريد سوي از و
محاسبه گشتاور لولا  يبرا يديروش جد پژوهش نيدر اي است. رونيب

 ي ايلرون يك هواپيماي خاصو خارج يداخل يمطابق مشخصات هندس
و  DATCOM تجربيشبه هايروش بياست كه حاصل ترك شدهارائه

ESDU كد در  كي د،يجد تجربيروش شبه نيا ياست. سپس، برا
را  يمحاسبات تكرار يكه امكان اجرا است شدهارائه MATLAB افزارنرم

كد قادر است تا با كسب اطلاعات  نيا .آورديبا سرعت و دقت بالا فراهم م
 طيوارد بر دست خلبان را در شرا يروني ها،و زبانه لرونيبال، ا يهندس

 شدهحل هايكد با نمونه نيبزند. پس از آن، ا نيتخم يمختلف پرواز
سپس، با كسب  .گرددمي يسنجصحت ESDUو  DATCOM در موجود

مختلف بالانس تب و  هايبنديكرهيپ يبه ازا جينتا ،يهندس هاييورود
 سهمقاي و شدهكسب جينتا يبا بررس ت،ي. در نهاگرددميتب كسب  ميتر
  .شودمي ارائه هازبانه يبرا يشنهاديپ هايهندسه ،يبا الزامات قانون هاآن

  تب ميتر -  بالنس تب -  تب لرون،يا -  گشتاور لولا :كليدي يهاواژه
  

  مقدمه -١
 اديسطح كنترل در هنگام پرواز با سرعت ز كيهوا به  انيكه جر ييروين

آن سطح كنترل در حالت  داشتننگهتواند حركت و يم كند،يوارد م
پرواز  نحي در اند تاها طراحي شدهبدين منظور زبانه انحراف را دشوار كند.

به كار گرفته و  تريمدت كوتاهي ابرخود را  پاهاي و هاخلبان بتواند دست
 كوچكي متحرك سطوح هازبانه شتر. بيباشد يعيدر حالت طب شتريب

سطح كنترل قرار دارند. حركت كوچك زبانه در  كيهستند كه در لبه فرار 
زبانه  هكه هوا ب شوديباعث م يجهت مخالف با جهت انحراف سطح كنترل

شود كه به حفظ سطوح كنترل در  ديتول ييروين جهيبرخورد كرده و در نت
خلبان،  اتاقكاتصالات واقع در  قيدلخواه كمك كند. از طر تيموقع
 يجابهكرد كه در واقع سطح كنترل را  يطراح ايزبانه را به گونه توانمي

استفاده  مايحفظ سرعت هواپ يبرا توريالو يهاخلبان نگه دارد. از زبانه
 يها. زبانهكننديكمك م يانتخاب چشيپ هيبه حفظ زاو هاآن رايز شودمي

 يهازبانهو  سمت را كنترل كند هيكرد كه زاو ميتنظ يطور توانيرادر را م
موجود در  يهازبانه نيترجياز را .كنند كمك هابه تراز بال تواننديم لرونيا

 ٤و تب فنري ٣سروو تب، ٢، بالانس تب ١تب ميبه تر توانيم ماهايهواپ
   نشان داده شده است. ١شكل ها در كه شماتيكي از اين زبانه اشاره كرد
الزامات  ترينمهماز  يكيخلبان  يوارد بر دست و پا يروهاين

در همه  ديبا روهاين نياست. ا رپذيبازگشت يكنترل هايزميمكان يطراح
 ريبودن و مانورپذ رپذيشود تا از كنترل يبررس يپرواز يو فازها طيشرا

محاسبه نيروي وارد بر دست و پا  حاصل شود. نانياطم مايبودن هواپ
 هافرمانو نسبت  تبديل سيستم مكانيكي انتقال  ٥خلبان به گشتاور لولا

 توانيم Gو  HMپس از محاسبه بنابراين  بستگي دارد. (G)كنترلي 
 نهيشيمنظور، ب نيا يخلبان را محاسبه كرد. برا يوارد بر دست و پا يروين
به  رديقرار گ يپرواز تيصلاح نيدر محدوده مجاز قوان ديبا يكنترل يروين

  دارد. ميمستق ريموضوع بر عملكرد خلبان تأث نيا كه دليل اين
يك مطالعه انجام دادند و با  ٢٠٠٠در سال  ]١[گريزمر و همكاران 

دادند.  ارائهاستفاده از آن اطلاعات كافي براي توسعه تخمين گشتاور لولا را 
تونل باد مادون  كيدر  داراي فلپ مدل بال كآزمايش با استفاده از ي

توسعه  يبا هدف تلاش برا يتجرب جيبا نتا هااست. تخمين هشد انجامصوت 
 تخمين يهانسبت به روش يتوجهقابل طوربهمعتبر كه  CFD يهاروش

 ابد،ييبهبود م يفعل CFD يهاروش نيو همچن يدر سطح مهندس
اي به در يك مطالعه ٢٠١٠در سال  ]٢[آنسل و همكاران  شدند. سهيمقا

بررسي امكان استفاده از ممان گشتار فلپ و سطوح كنترل براي هشدار 
پرواز پرداختند. هدف نهايي در اين مطالعه ارائه  نيحاستال هواپيما در 

در  ]٣[بود. ميانگ  و كارآمديك سيستم حفاظت از پاكت پروازي قوي 
طي يك پژوهشي تجربي روشي كاربردي براي تخمين  ٢٠١٨سال 

گشتاورهاي لولا فلپ ، با توجه به بازه عملياتي فلپ هواپيما معرفي كرد. در 
زميني، ارتباط بين كرنش و  يهاشيآزمااين مطالعه از طريق انجام 

كاليبره شد و در  (FEM)گشتاور لولا فلپ با آناليز تحليلي و اجزاء محدود 
گيري كرنش توان با اندازهنهايت بيان شد كه گشتاورهاي لولا را مي

  بيني كرد. پيش

                                                
1 Trim tab 
2 Balance tab 
3 Anti-servo tab 
4 Spring tab 
5 Hinge moment 
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 ]٤[هاي تريم، سروو، بالانس و فنري شماتيكي از مكانيزم زبانه -١شكل 

گيري يك سيستم مفهومي براي اندازه ]٥[هامبريك و همكاران 
سنجي كردند. اعتبارسنجي اين  گشتاور لولا هواپيما طراحي و صحه

تونل  يهاآزمونپژوهش با ادغام اين سيستم با يك بال آزمايشي و انجام 
و ديناميك سيالات محاسباتي با  انتظارقابلنتايج تئوري  باد براي مقايسه

در يك مطالعه عددي  ]٦[است. هرديانا و همكاران  شدهانجامنتايج تجربي 
ور لولا ايلرون در يك هواپيما ترابري به صورت دوبعدي به تحليل گشتا

دست آوردن مقدار پرداختند. در اين مطالعه تجزيه و تحليلي براي به
گشتاور لولا حاصل از انحراف ايلرون، جهت محاسبه ميزان نيرويي كه بايد 
توسط خلبان براي انحراف هواپيما اعمال شود، انجام شده است. تجزيه و 

 درجه ١٠و  ٢٠وي انحراف چهار ايلرون با بيشينه زاويه انحراف تحليل بر ر
اي انجام شده و همچنين شرايط بدون انحراف به عنوان حالت مقايسه

در  ]٧[جهت مشاهده تغييرات در نظر گرفته شده است. پاولنكا و پيگاسو 
به بررسي نيروهاي آيروديناميكي و گشتاورهاي لولا يك فلپ  ٢٠١٨سال 

پرداختند. در اين مطالعه گشتاور لولاي فلپ به عنوان  با كنترل لايه مرزي
هاي ورودي كنترلر فلپ در نظر گرفته شده تا نيروها و انحراف گرحسيك 

بحراني پره توربين بادي را كاهش دهد. همچنين در اين مطالعه يك مدل 
سازي توان از آن در شبيهبراي محاسبه گشتاور لولا فلپ ناپايدار كه مي

كاباليرو و  ٢٠٢١شود. در سال تيك در حوزه زمان استفاده ميآيروالاس
ارائه  كنترل پرواز ستميس يريگاندازه يبرا ديروش جد كي ]٨[ فيوريتي

 نيگزيمدل جا كاين روش يدر جرم و توان است.  نيتخم كردند كه شامل
 ياصل تيو استفاده شده است. مز شنهاديپ زيگشتاور لولا ن نيتخم يبرا

داشتن  يجا به توانيها را ماست كه همه اجزا و محرك نيروش ا نيا
 توانميرا  ستميكل س؛ لذا كرد يريگاندازه يستم به درستيس يكل جينتا

  .نمود يريگاندازه هياول يطراح نديدر طول فرآ يشتريب اتيبا جزئ

 عيمحاسبه سر يروش برا كيارائه  ،تجربيشبه هايهدف از روش
 يمشخصات هندس مبناي بر هاو زبانه يسطوح كنترل يمشتقات ممان لولا

  :شودياست. از مشتقات ممان لولا به دو منظور استفاده م
 بر را هاآناهرم كنترل، چرخ و پدال: تا بتوان  يروهايحاسبه نم .١

  كرد. يپرواز بررس تقابلي الزامات اساس
 يكيالكترومكان اي يكيدروليه هايمحرك: تا محرك يروهايمحاسبه ن .٢

  داشته باشند. يبتوانند اندازه مناسب
. دهديرا به همراه زبانه نشان م هيسطح كنترل اول كي ٢ل شك
شكل مشخص شده  يرو زيشناخت آن ن يلازم برا يهندس يپارامترها
، سطح ياستفاده شده با توجه به شكل شامل سطح اصل گذارياست. نام

  .استو زبانه  يكنترل

 
  ]٩[ها براي سطوح كنترلي و زبانه مورداستفاده يگذارنام -٢ل شك

سطح كنترل گرفته  يموارد گشتاور لولا حول خط لولا شتريدر ب
𝑐و  𝑐به صورت  بيگشتاور لولا و مشتقات آن به ترت بيو ضر شوديم   

لازم است گشتاور لولا حول خط  زيموارد ن ي. در برخشودينشان داده م
 نيكه در ا )سروو تب در مثالعنوانبه( زبانه در نظر گرفته شود يلولا
𝑐و 𝑐گشتاور لولا و مشتق متناظر آن به صورت  بيضر التح نشان   

زبانه حول  يمشتقات گشتاور لولا ديابتدا با سازيمدل يبرا شود.يداده م
شود و سپس اثرات  سازيمدل يدوبعدسطح كنترل به صورت  يخط لولا

. براي گردد يابيارز يبعدسهبه صورت  يدهانه محدود سطوح كنترل
از:  اندعبارتشود كه سري فرضياتي اعمال ميبه اين روش يك سازيمدل

باشد اعمال  دهيسطح كنترل چسب يهوا رو انيكه جر يروش تا زمان نيا
 يانحراف سطوح كنترل يفقط در محدوده خط شدهارائهروش شود، يم
همه شود، يدرجه) اعمال م١٢حمله ( هيزاو يدرجه) و محدوده خط٢٠(

همان وتر  𝑐هستند؛  𝑐  برحسب يدر حالت دوبعد مشتقات گشتاور لولا
  است، نشان داده شده ٢ل شكاست كه در  يسطح كنترل

در حوزه  قاتيتحق نمندتريو نظام نياز بهتر يكي ]١٠[مرجع 
 ياصل يهياست؛ لذا پا يكيناميروديمشتقات آ نيتخم تجربيشبه هايروش

است.  ]١٠[مرجع  يبر مبنا يدر مشتقات دوبعد ديجد تجربيروش شبه
 Irving Internal Balance يدارار هواپيماي مد نظ لروني، احالنيباا

اثرات آن وجود ندارد. لذا،  نيتخم يبرا يروش ]١٠[ است كه در مرجع
 استفاده ]١١[ مرجع در شدهضعف، از روش ارائه نيبرطرف نمودن ا يبرا

دهانه محدود  يمشتقات گشتاور لولا برا ليروش تبد ،نيهمچن. است شده
 ها، محاسبات زبانهعلاوه بر ايناست.  ]١١[برگرفته از مرجع  زني) بعديسه(

محاسبه شده  ]١١[، به كمك مرجع ]١٠[ رجععدم دقت روش م لدلي به
  است.

   



  

  بين المللي انجمن هوافضاي ايران نسكنفرا بيست و يكمين
 ٣صفحه:

Ae ro2 1-02470193  

  
  سطح كنترل يحول خط لولا يدوبعد يگشتاور لولا -٢

از  يسطح كنترل ي) حول خط لولايهوابر (دوبعد يگشتاور لولا بيضر
  :شوديزده م نيتخم ريرابطه ز

)١(  c = c + c α + c δ + c δ  
  :شونديم فيتعر ريبالا به صورت ز ياز پارامترها كيكه هر

c سطح    : ضريب گشتاوري است كه در آن زاويه حمله، زاويه انحراف
كنترلي و زاويه انحراف زبانه برابر با صفر است. اين كميت در حالتي كه 

cهوابر سطح اصلي متقارن باشد صفر خواهد بود ( = ) و براي هوابر 0
 هاي آزمايشگاهي استفاده شود.خميده بايد از داده

cضريب تغيير گشتاور لولا بر اثر تغيير زاويه حمله :  
cور لولا بر اثر انحراف سطح كنترلي: ضريب تغيير گشتا  

cضريب تغيير گشتاور لولا بر اثر انحراف زبانه :  
  
𝒄𝒉𝜶: ضريب تغيير گشتاور لولا بر اثر تغيير زاويه حمله ١- ٢

:  
cحمله  هيزاو رييگشتاور لولا بر اثر تغ رييتغ بيضر

 
، با استفاده از 

  :شوديم نييتع ريروند ز
 ايلبه فرار برقرار است  هيزاو يبرا ريز طيشرا ايشود كه آ يبررس :اول گام

  :ريخ

)٢(  tan
Փ

2
= tan

Փ

2
= tan

Փ

2
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 :شونديم فيتعر ٣شكل مطابق  ريز يرهايكه متغ

Փ زاويه بين دو خط مماس بين دو سطح بالايي و پاييني ايرفويل در :
  لبه فرار

Փ درصد وتر روي سطح  ٩٩و  ٩٠: زاويه بين خطوط گذرنده از نقاط در
  بالا و پايين هوابر

Փدرصد وتر روي سطح  ٩٩و  ٩٥گذرنده از نقاط در  : زاويه بين خطوط
 بالا و پايين هوابر

  

 
 ]٩[تعريف زاويه لبه فرار  -٣شكل 

𝑐مقدار  رياز رابطه ز: گام دوم   :]١٠[شود  نييتع  
)٣(  c = {c /(c )  }(c )  

 :گرددمي نييتع ريفوق به صورت ز يكه پارامترها

{c /(c )  نييتع٤شكل مقدار با استفاده از شكل  نيا: {
و  شدهبنديقيشكاف عا ،يرويبر دماغه دا اعمالقابلكه فقط  شوديم

  است. ايسطح كنترل صفحه
(c  ني. همچنشوديم نييتع ٥شكل مقدار با استفاده از  نيا: (

c)پارامتر  /(c )   .دآيمي دستبه ٦شكل  از زني (

 
𝒄مقدار  كنندهنييتعپارامتر  -٤شكل  𝒉𝜶

  :{𝒄
𝒉𝜶

/(𝒄𝒉𝜶
)𝒕𝒉𝒆𝒐𝒓𝒚}  

 
𝒄مقدار  كنندهتعيينپارامتر  -٥شكل  𝒉𝜶

 :(𝒄𝒉𝜶
)𝒕𝒉𝒆𝒐𝒓𝒚  

به روش زير محاسبه  𝑐) ارضا نشود، ١(اگر شرايط رابطه گام سوم: 
 :]١٠[شود مي

)٤(  
c =  c + 2(c ) 1 −

𝑐

(𝑐 )

∗ tan
Փ

2
−

𝑡

𝑐
 

cكه در اين رابطه مقدار  /(c c)و مقدار  ٦شكل از  ( ) 
ارضا شود، تنها در اين حالت  )٤(شود. اگر شرايط رابطه پيدا مي ٧شكل از 
  توان گفت:مي

)٥(  c = c  
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𝑪𝒍𝜶مقدار  كنندهتعيينپارامتر  -٦شكل 

 :{𝒄
𝒍𝜶

/(𝒄𝒍𝜶
)𝒕𝒉𝒆𝒐𝒓𝒚}  

 

 
𝑪𝒍𝜶مقدار  كنندهتعيينپارامتر  -٧شكل 

 :(𝒄𝒍𝜶
)𝒕𝒉𝒆𝒐𝒓𝒚  

 
 Irving internalاز آنجا كه مورد نظر در ايلرون داراي  گام چهارم:

balance  است، مقدار صحيح برايc آيد به صورت زير به دست مي
]١١[:   
)٦(  c = c +  ∆c  

برحسب نسبت تعادل و نسبت وتر سطح  ٨شكل به كمك  c∆كه مقدار 
 آيد.متحرك به وتر متوسط بال به دست مي

  

 
𝒄𝒉𝜶∆بر  تأثيرگذارمتغيرهاي  -٨شكل 

  

 

  :شوديم فيتعر ريكه نسبت تعادل به صورت ز

)٧(  Balance ratio =
C

C − t
2C

⁄

 
 است: ريآن به صورت شكل ز يرهايمتغكه 

  

 
 بر نسبت تعادل تأثيرگذارمتغيرهاي  -٩شكل 

  
ضريب تغيير گشتاور لولا بر اثر تغيير زاويه انحراف سطح كنترلي  ٢- ٢

𝑪𝒉𝜹
  

)، با 𝑐( انحراف سطح كنترلي هيزاو رييگشتاور لولا بر اثر تغ رييتغ بيضر
  شود:استفاده از روند زير تعيين مي

  مطابق گام اول بخش قبل گام اول:
  :]١٠[تعيين شود  𝑐از رابطه زير مقدار  گام دوم:

)٨(  c = {c /(c ) }(c )  

{c /(c ) كه  شوديم نييتع ١٠شكل مقدار با استفاده از  نيا: {
و سطح كنترل  شدهبنديقيشكاف عا ،يرويبر دماغه دا اعمالقابلفقط 
 است. ايصفحه

(c  .شوديم نييتع ١١شكل مقدار با استفاده از  نيا: (

  

 
𝒄كننده مقدار پارامترهاي تعيين - ١٠شكل  𝒉𝜹

 :{𝒄
𝒉𝜹

/(𝒄𝒉𝜹
)𝒕𝒉𝒆𝒐𝒓𝒚}  
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𝒄كننده مقدار پارامترهاي تعيين -١١شكل  𝒉𝜹

 :(𝒄𝒉𝜹
)𝒕𝒉𝒆𝒐𝒓𝒚  

 
به روش زير محاسبه  c) ارضا نشود، ١(: اگر شرايط رابطه گام سوم

  :]١٠[شود مي

)٩(  
c =  c + 2(c ) 1 −

( )
  

                              ∗ tan
Փ

−  

cكه در اين رابطه مقدار  /(c و مقدار  ١٢شكل از  (
(c ) ارضا شود، ٤(شود. اگر شرايط رابطه پيدا مي ١٣شكل از  (

  :توان گفتتنها در اين حالت مي
)١٠(  c = c  
 

 
𝒄كننده مقدار پارامترهاي تعيين -١٢شكل  𝒍𝜹

: {𝒄
𝒉𝜹

/(𝒄𝒍𝜹
)𝒕𝒉𝒆𝒐𝒓𝒚}  

 
𝒄كننده مقدار پارامترهاي تعيين -١٣شكل  𝒍𝜹

: (𝒄𝒍𝜹
)𝒕𝒉𝒆𝒐𝒓𝒚  

 
 Irving internalاز آنجا كه مورد نظر در ايلرون داراي  گام چهارم:

balance  است، مقدار صحيح برايc آيد به صورت زير به دست مي
]١١[:  
)١١(  c = c + ∆c  

بر حسب نسبت تعادل و نسبت وتر  ١٤شكل به كمك  c∆كه مقدار 
 آيد:سطح متحرك به وتر متوسط بال به دست مي

 

 
𝒄𝒉𝜹∆بر  مؤثرپارامترهاي  - ١٤شكل 

  

  
  آيد:مي به دست١٥شكل به صورت  Kكه در آن 
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  (𝑽𝒆𝒏𝒕 𝒂𝒓𝒆𝒂)/(𝑳𝒆𝒂𝒌 𝒂𝒓𝒆𝒂)بر حسب  Kمقدار  -١٥شكل 

  
  آيد:مي به دست ١٦شكل به كمك  1Fو 

 
  𝝉برحسب  𝑭𝟏مقدار  - ١٦شكل 

  
  آيد:بدست مي ١٧شكل به كمك شكل  2Fو 

 
𝒙برحسب  𝑭𝟐مقدار  -١٧شكل 

𝒄
  

 
  بعدي حول خط لولاي سطح كنترلگشتاور لولا سه -٣

ي سطح كنترلي از حول خط لولابعدي) ضريب گشتاور لولاي هوابر (سه
  شود:زده مي رابطه زير تخمين

)١٢(  C = C + C α + C δ + C δ  
شوند:كه هريك از پارامترهاي بالا به صورت زير تعريف مي  

C : ضريب گشتاوري است كه در آن زاويه حمله، زاويه انحراف سطح
  كنترلي و زاويه انحراف زبانه برابر با صفر است.

C : گشتاور لولا بر اثر تغيير زاويه حملهضريب تغيير  
C :ضريب تغيير گشتاور لولا بر اثر انحراف سطح كنترلي  

C :ضريب تغيير گشتاور لولا بر اثر انحراف زبانه  
  
𝐂𝐡𝛂 حمله هيزاو رييگشتاور لولا بر اثر تغ رييتغ بيضر ١-٣

  
  :]١٢[شوند با توجه به اينكه سطوح ايلرون برخلاف يكديگر منحرف مي

)١٣(  C = 0 

)١٤(  C = 0 

  
انحراف سطح كنترل  هيزاو رييگشتاور لولا بر اثر تغ رييتغ بيضر ٢-٣

(𝐂𝐡𝛅
)  

  داريم: Cبراي محاسبه 

)١٥(  C = c −
α

δ
c + ∆C [(F ) + ∆(F ) ]c  

 :)١٥(كه در رابطه 

تغييرات ضريب گشتاور لولا در سطح كنترل دوبعدي بر اثر  cمقدار 
همچنين، مقدار محاسبه شد.  ترپيشزاويه انحراف سطح كنترلي است كه 

c  تغييرات ضريب گشتاور لولا در سطح كنترل دوبعدي بر اثر زاويه
  محاسبه شد. ترپيشه است كه حمل

 است: محاسبهقابل ١٨شكل از طريق  مقدار 

  

 
𝜶𝒊 -١٨شکل 

𝜹
𝑨 بر حسب  مقدار ∗ 𝟓. 𝟕𝟑/𝒄𝒍𝜶

  

 
cو cنسبت منظري بال است و  Aكه در آن  اند. محاسبه شده ترپيش 
  آيد:بدست مي ١٩شكل به كمك  C∆همچنين، 
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𝑪𝒉𝜹∆مقدار   -١٩شكل 

𝑨برحسب   ∗ 𝟓. 𝟕𝟑/𝒄𝒍𝜶
  

 
F)مقدار  F)∆و همچنين، مقدار  ٢٠شكل به كمك را  ( را به كمك  (
 توان بدست آورد:مي ٢١شكل 

  

 
 𝒄𝒇/𝒄برحسب  𝟎(𝑭𝟑)مقدار  -٢٠شكل 

  

 
  𝒄𝒇/𝒄برحسب  𝟎(𝑭𝟑)مقدار  -٢١شكل 

𝐂𝐡𝛅𝐭)بعدي ضريب گشتاور لولاي سه ٣-٣
)  

Cبراي محاسبه  مؤثرهاي هندسي پارامتر داده شده  نشان ٢٢شكل در   
توان مي Cبعدي ضريب گشتاور لولاي زبانه سهاست. كه  براي محاسبه 

به  Fاستفاده كرد و همچنين لازم به ذكر است كه مقدار  ٢٣شكل از 
  يابي است.قابل دست ٢٤شكل كمك 

 
𝑪𝒉𝜹𝒕در محاسبه  مؤثرپارامترهاي هندسي  -٢٢شكل 

 

  

 
𝑪𝒉𝜹𝒕بر  مؤثرپارامترهاي  -٢٣شكل 

 

  

 
  𝝉بر حسب  Fمقادير  -٢٤شكل 

٤ 
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  پذيرياثرات تراكم -

  :]١٣[پذيري به كمك معادلات زير اعمال شده است اثرات تراكم

)١٦(  C =
C |

√(1 − M )
cosΛ ⁄ cosΛ  

)١٧(  C =
C |

√(1 − M )
cosΛ ⁄ cosΛ  

)١٨(  C =
C |

√(1 − M )
cosΛ ⁄ cosΛ  

  
  سمتي- تريم عرضي -٥

سمتي در دور زدن پايا از حل معادله زير استفاده - به منظور تريم عرضي
  :]١٤[شود مي

)١٩(  P = QR 

  شوند.ميبه صورت زير تعريف  R و P ،Qهاي كه پارامتر

)٢٠(  P =
β

δA
δR

 

)٢١(  Q =

C C C

C C C

C C C

 

)٢٢(  R =  

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ −C

bg

2V
sinφ

I − I g

qSbV

sin φ

cosφ
− C

bg

2V
sinφ

I g

qSbV

sin φ

cosφ
− C

bg

2V
sinφ

⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

  
براي اين روش ، ٥و  ٤، ٣، ٢هاي در بخش شدهارائهبا توجه به روابط 

ارائه توسعه داده شده  MATLABافزار تجربي جديد، يك كد در نرمشبه
است كه امكان اجراي محاسبات تكراري را با سرعت و دقت بالا فراهم 

آورد. اين كد قادر است تا با كسب اطلاعات هندسي بال، ايلرون و مي
ها، نيروي وارد بر دست خلبان را در شرايط مختلف پروازي تخمين زبانه

و  DATCOMشده موجود در هاي حلبزند. پس از آن، اين كد با نمونه
ESDU هاي هندسي، گرديد. سپس، با كسب وروديسنجي ميصحت

هاي مختلف بالانس تب و تريم تب كسب بندينتايج به ازاي پيكره
  گرديد. مي
  
  اعتبارسنجي كد توسعه داده شده ٦

هاي موجود در با مثال شدهتوسعه دادهدر اين بخش، نتايج خروجي كد 
شود. در ادامه هاي مشابه مقايسه ميبراي ورودي ]١١[و  ]١٠[مراجع 

جدول  .جداول مقايسه مقادير خروجي در هر بخش نشان داده شده است
هاي موجود در مراجع جي كد توسعه داده شده با دادهمربوط به اعتبارسن ١

هاي از مقايسه داده آمدهدستبهكه از درصد خطا  طورهمان. استنامبرده 
هاي موجود در مراجع، مشخص است مقدار اين حاصل از كد متلب با داده

توان گفت كد توسعه داده شده در و مي استي قبولقابلخطا مقدار 
  بليت اطمينان خوبي دارد.متلب قا افزارنرم
  

  جدول مربوط به اعتبارسنجي -١جدول 

درصد 
خطا 
(%) 

خروجي 
 كد

خروجي 
 مرجع

يموردبررسپارامتر   

٠١/١  ٧٦٧٧/٠  ٧٦/٠  
c

c
 

١٨/٧  ٣٤٣٠/٠  ٣٢/٠  
c′

c
 

٢٨/١  - ٥١٣٥/٠  - ٥٠٧/٠  c   [rad-1] 

٧٠/٨  - ١٧٦١/٠  - ١٦٢/٠  c′   [rad-1] 

٠٦/٠  ٠٣٥٤/٧  ٠٤/٧  c  [rad-1] 

٥٦/١٦  - ١١٤٠/٠  - ٠٩٧٨/٠  c′′   [rad-1] 

٢١/١  ٧٨٩٥/٠  ٧٨٠/٠  
c

c
 

٢١/١  - ٨٣٥/٠  - ٨٢٥/٠  c   [rad-1] 

٣٧/٢  - ٦٥٩٣/٠  - ٦٤٤/٠  c′   [rad-1] 

٩٦/١  ٦١٦٩/٠  ٦٠٥/٠  
c

c
 

١٤/٠  ٥٩٣٦/٤  ٦٠/٤  c   [rad-1] 

٠٢/٣  - ٥٩٢٤/٠  - ٥٧٥/٠  c′′   [rad-1] 

٦٤/٠  ٠٣١٣/٠  ٠٣١٥/٠  
∆c

c
 

٨٩/٠  ١٧٨٤/٠  ١٨/٠  ∆c   [rad-1] 

٠٩/٠  ٧٨٠٧/٠  ٧٨/٠  ∆c
kF F  

٠٨/٢  ٤٥٩٤/٠  ٤٥/٠  ∆c   [rad-1] 

٠٣/١  ٦٥٦٧/٠  ٦٥/٠  k 

٥٠/٠  ٢٩٣٤/١  ٣٠/١  F  

٨٦/١  ٦٩٢٩/٠  ٦٨/٠  F  

٧٨/٠  ٢٣٢٨/٠  ٢٣١/٠  α
δ 

٣٦/١  ٠٢٢٣/٠  ٠٢٢/٠  ∆c   [rad-1] 

١٣/٠  ٥١٠٧/٠  ٥١/٠  −
b

F
 
S

S
 

c

c
 

١٣/٠  ١٣١٥/١  ١٣/١  F 

٥٠/٠  - ١٩٩/٠  - ١٩٨/٠  c  

  
  نتايج ٧

شود. مبناي محاسبات، در اين بخش نتايج حاصل از محاسبات ارائه مي
) تريم تب و بالانس تب روي هواپيماي موجود است كه %١٠٠اندازه اصلي (
  متر است.  ٥٣٦/٠داراي دهانه 

  بالانس تب ١-٧
به منظور بررسي اثر بالانس تب بر گشتاور لولا و متعاقباً نيروي دست 

براي مانورهاي مختلف  ازيموردنخلبان لازم است ابتدا مقدار ايلرون 
محاسبه شود. از آنجا كه هدف اين مطالعه، بررسي سايز بالانس تب ايلرون 

با زواياي غلتش بالا  خصوصبهدور زدن  يموردبررسمانور  ترينمهماست، 
تا  دور زدناست بايد  utilityاست. از آنجا كه هواپيماي مورد نظر از نوع 
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درجه مورد بررسي قرار گيرد. بر اين اساس، لازم است شرايط تريم  ٩٠

سمتي محاسبه شود. براي اين منظور، سرعت در هنگام ورود به - عرضي
در ابتداي مقاله،  شدهداده حيتوضنات بوده و بر اساس روش  ١٥٠مانور 

  دست آمده است:سمتي به صورت زير به- نتايج تريم عرضي
  سمتي-شرايط تريم عرضي -٢جدول

 
trim conditions 

phi (deg) beta (deg) dA (deg) dR (deg) 

٣/١٨ ٤٠  ٨/٧  ٦/١٧  

٨/٢١ ٥٠  ٣/٩  ٩/٢٠  

٧/٢٤ ٦٠  ٥/١٠  ٧/٢٣  

٨/٢٦ ٧٠  ٤/١١  ٧/٢٥  

١/٢٨ ٨٠  ٠/١٢  ٩/٢٦  

  
ابتدا به بررسي اثر اندازه بالانس تب بر ميزان نيروي وارد بر دست خلبان 

شود كه دو بالانس تب با سايز شود. براي اين منظور، فرض ميپرداخته مي
هاي چپ و راست قرار گيرد. بديهي است كه با هاي بالاصلي روي ايلرون

، نيروي دست ازيوردنمافزايش زاويه غلتش و متعاقباً افزايش ميزان ايلرون 
رسد. از آنجا كه نيوتن مي ١١٩يابد كه در نهايت به خلبان افزايش مي

ضروري است كه در همه فازهاي پروازي و تحت همه  CS-23طبق 
نيوتن  ١٣٣مانورها، نيروي وارد بر اهرم كنترل در محور غلتش كمتر از 

  كند.باشد، مشخص است كه وجود دو بالانس تب شرط مذكور را اجابت مي
ها داراي بالانس تب كه اگر تنها يكي از ايلرون گرددمياكنون، بررسي 

شود كه بر نيروي دست خلبان خواهد داشت. مشاهده ميباشد چه تأثيري 
درجه به  ٨٠) در زاويه غلتش %١٠٠وجود يك بالانس تب با اندازه اصلي (

كند كه از ديدگاه نيوتن نيرو بر روي دست خلبان وارد مي ٢/١٤٨ميزان 
شود كه ي بالانس تب مشاهده مينيست. با افزايش اندازه قبولقابلقوانين 
اندازه اصلي  %١٥٠يابد. در نهايت، در دست خلبان كاهش مي نيروي

متر) ميزان نيروي واردشده بر دست خلبان در همه  ٨٩٤/٠(معادل دهانه 
رسد؛ لذا بالانس تب با اين اندازه نيوتن مي ١٣٣زواياي غلتش به زير 

  هاي قانوني را برآورده سازد.تواند نيازمنديمي
  بالانس تب بر ميزان نيروي وارد بر دست خلباناثر اندازه  -٣ جدول

phi (deg) ٨٠ ٧٠ ٦٠ ٥٠ ٤٠ 

two 
balance 

tabs 

size: 
١٠٠% 

١/٧٦  ١/٩١  ٧/١٠٣  ١١٩ ١١٣ 

one 
balance 

 tab 

٨/٩٤ %١٠٠  ٦/١١٣  ٢/١٢٩  ٨/١٤٠  ٢/١٤٨  

٨/٩٢ %١١٠  ٢/١١١  ٥/١٢٦  ٩/١٣٧  ١/١٤٥  

٩/٩٠ %١٢٠  ٩/١٠٨  ٨/١٢٣  ٩/١٣٤  ١/١٤٢  

٩/٨٨ %١٣٠  ٥/١٠٦  ١/١٢١  132 139 

١٤٠% 87 ١/١٠٤  ٥/١١٨  ١/١٢٩  ٩/١٣٥  

١٥٠% 85 ٨/١٠١  ٨/١١٥  ٢/١٢٦  ٩/١٣٢  

١٦٠% 83 ٤/٩٩  ١/١١٣  ٣/١٢٣  ٨/١٢٩  

، اثر زاويه غلتش بر نيروي دست خلبان به ازاي اندازه يك ٢٥شكل در 
  شود:بالانس تب مشاهده مي

 
  اثر زاويه غلتش بر نيروي دست خلبان به ازاي اندازه -٢٥شكل 

  يك بالانس تب 

  
 هستند: بيانقابل ٢٦نتايج براي يك بالانس تب به صورت شكل همچنين 

  

 
  اثر اندازه يك بالانس تب بر نيروي دست خلبان به ازاي -٢٦شكل 

  زواياي مختلف غلتش 
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  :گرددميدر نهايت، مقايسه بين سه حالت ارائه 

  متر) ٥٩٦/٠(معادل دهانه  %١٠٠دو بالانس تب با اندازه اصلي  

  متر) ٥٩٦/٠(معادل دهانه  %١٠٠يك بالانس تب با اندازه اصلي 

  متر) ٨٩٤/٠(معادل دهانه  %١٥٠يك بالانس تب با اندازه اصلي 

 

 
اثر اندازه يك بالانس تب بر نيروي دست خلبان به ازاي زواياي  -٢٧شكل 

  مختلف غلتش

  
  تريم تب ٢-٧

هاي تريم تب بر نيروي وارد بر دست خلبان در زمانبه منظور محاسبه اثر 
(معادل  %١٠٠كه يك تريم تب با اندازه اصلي  گرددميطولاني، ابتدا فرض 

گيرد. در اين حالت، نيروي متر) روي يك ايلرون قرار مي ٥٩٦/٠دهانه 
 ٤جدول وارد بر دست خلبان به ازاي ميزان انحراف تريم تب به شرح 

 خواهد بود:

  

  نيروي وارد بر دست خلبان به ازاي ميزان انحراف  -٤ جدول
  %١٠٠تريم تب با اندازه 

Trim tab 
effect on 
the stick 
 force (N) 

delta tab 
(deg) ٢٠ ١٥ ١٠ ٥ 

V  
(knot) 

٥/٣ ٨٥  ٩/٦  ٤/١٠  ٩/١٣  

٣/٤ ٩٥  ٧/٨  13 ٤/١٧  

٣/٥ ١٠٥  ٦/١٠  ٩/١٥  ٣/٢١  

٤/٦ ١١٥  ٨/١٢  ٢/١٩  ٦/٢٥  

٦/٧ ١٢٥  ١/١٥  ٧/٢٢  ٣/٣٠  

٩/٨ ١٣٥  ٧/١٧  ٦/٢٦  ٤/٣٥  

٣/١٠ ١٤٥  ٥/٢٠  ٨/٣٠  41 

٨/١١ ١٥٥  ٥/٢٣  ٣/٣٥  47 

 

هاي پايين، تريم تب شود كه در سرعتمشاهده مي ٤جدول مطابق 
هاي تواند نيروي كمتري را جبران سازد؛ به همين دليل، در سرعتمي

پايين، تريم تب از توانايي كمتري برخوردار است. اين ضعف را بايد با 
افزايش زاويه انحراف تريم تب جبران كرد؛ با اين حال، به دليل وقوع 

درجه ممكن نيست  ٢٠جدايش، افزايش زاويه انحراف تريم تب بيش از 
برابر سرعت  ٣/١شود كه در اين حالت، در سرعت . مشاهده مي]١٣[

نات) تريم تب در حداكثر زاويه انحراف خود قادر  ٨٥واماندگي (معادل 
 مدتيطولاننيروي  CS-23ق قانون برا خنثي سازد. مطانيوتن  ٩/١٣است 

ايم نيوتن باشد. در اينجا فرض كرده ٢٢وارد بر دست خلبان نبايد بيش از 
سازي باشد. نيوتن بايد توسط تريم تب قابل خنثي ٢٢كه تمام اين 

مشخص است كه اندازه اوليه قادر به برآورده كردن اين نياز نيست. در 
(معادل دهانه  %١٠٠ار نيرويي كه تريم تب با اندازه اصلي شكل زير، نمود

تواند از روي دست خلبان حذف كند نمايش داده شده متر) مي ٥٩٦/٠
 است:

  

 
  تواند از رويمي %١٠٠نيرويي كه تريم تب با اندازه اصلي -٢٨شكل 

  دست خلبان حذف كند

 
در سرعت پايين  دنبال تريم تبي هستيم كهازه، به اكنون، با افزايش اند

 ٢٢ يسازيخنثنات) قادر به  ٨٥برابر سرعت واماندگي معادل  ٣/١پرواز (
نيوتن نيرو روي دست خلبان باشد. در اين صورت بديهي است كه خلبان 
قادر است اين نيرو را با انحراف تريم تب، نيروي مذكور را جبران نمايد و 

رو روي اهرم كنترل به پرواز ادامه دهد. با افزايش بدون نياز به اعمال ني
 .گرددميمتر) به معيار برآورده  ٩٥٣/٠اندازه اصلي (معادل  %١٦٠اندازه تا 
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  نيروي وارد بر دست خلبان به ازاي ميزان انحراف  -٥ جدول

  %١٦٠تريم تب با اندازه 

delta tab (deg) ٢٠ ١٥ ١٠ ٥ 

Size: 
160% 

V 
(knot) 

٥/٥ ٨٥  ١/١١  ٦/١٦  ٢/٢٢  

٩/٦ ٩٥  ٩/١٣  ٨/٢٠  ٨/٢٧  

٥/٨ ١٠٥  17 ٥/٢٥  34 

٢/١٠ ١١٥  ٥/٢٠  ٧/٣٠  ٩/٤٠  

١/١٢ ١٢٥  ٢/٢٤  ٣/٣٦  ٥/٤٨  

٢/١٤ ١٣٥  ٤/٢٨  ٥/٤٢  ٧/٥٦  

٤/١٦ ١٤٥  ٨/٣٢  ٢/٤٩  ٦/٦٥  

٨/١٨ ١٥٥  ٦/٣٧  ٥/٥٦  ٣/٧٥  

  
اندازه اصلي (معادل  %١٦٠در شكل زير، نمودار نيرويي كه تريم تب با 

تواند از روي دست خلبان حذف كند نمايش داده شده متر) مي ٩٥٣/٠
  است:

  

 
  تواند از روياندازه اصلي مي %١٦٠نيرويي كه تريم تب با  -٢٩شكل 

  دست خلبان حذف كند

نيوتن نيرو روي  ٢٢در براي جبران  ازيموردندر نهايت، ميزان انحراف 
  هاي مختلف نمايش داده شده است:دست خلبان در سرعت

 
نيوتن از روي اهرم  ٢٢ حذفبراي  ازيموردنانحراف تريم تب  -٣٠شكل 

  كنترل

  
  گيرينتيجه ٨

در اين پژوهش روش جديد براي محاسبه گشتاور لولا مطابق مشخصات 
هندسي ايلرون داخلي و خارجي يك هواپيماي خاص ارائه شد. روش 

است.  ESDUو  DATCOMتجربي هاي شبهتركيبي از روش شدهارائه
سپس مطابق اين روش شبه تجربي، يك كد محاسباتي در محيط 

متلب توسعه داده شد. كد محاسباتي توسعه داده شده قادر  يسينوبرنامه
ها، نيروي وارد بر دست است با كسب اطلاعات هندسي بال، ايلرون و زبانه

خلبان را در شرايط مختلف پروازي محاسبه كند. اعتبارسنجي اين پژوهش 
از طريق مقايسه نتايج حاصل از كد عددي توسعه داده شده با نتايج 

انجام شده  شدهحلهاي براي نمونه ESDUو  DATCOMموجود در 
با توجه به نتايج است.  شدهارائهاست كه نتايج آن در بخش اعتبارسنجي 

بالانس تب اوليه  كه يحالتشود در شده در بخش قبل، مشاهده ميكسب
(معادل  %١٠٠هواپيما مورد نظر كه روي هر دو ايلرون با اندازه اصلي 

كند. اما رار داشته باشد به راحتي قوانين را اجابت ميمتر) ق ٥٩٦/٠دهانه 
اگر لازم باشد تا بالانس تب تنها بر روي يك ايلرون قرار گيرد بايد اندازه 

متر) افرايش داد. همچنين  ٨٩٤/٠اندازه اصلي (معادل دهانه  %١٥٠آن تا 
 متر) روي ٥٩٦/٠(معادل دهانه  %١٠٠استفاده از تريم تب با اندازه اصلي 

كند و اگر لازم باشد تا تريم هاي پايين كفايت نمييك ايلرون در سرعت
اندازه اصلي  %١٦٠تب تنها بر روي يك ايلرون قرار گيرد بايد اندازه آن تا 

  متر)  افرايش يابد. ٩٥٣/٠(معادل 
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 فهرست علائم ٩

 واحد  علائم

𝑏 دهانه بال 𝑚 

𝑆 سطح مرجع بال 𝑚  

A نسبت منظري  

𝛬 ⁄ وتر چهارمكيبال در  گراييپس   𝑑𝑒𝑔 

𝑐 وتر هوابر 𝑚 

𝑐 ولاوتر بالانس آيروديناميكي جلوتر از خط ل   𝑚 

𝑡  𝑚 ضخامت سطح كنترلي در مقطع خط لولا 

𝑥 
فشار  فاصله لبه انتهاي پوسته بال با موقعيت

 𝑚 بيشينه سطح كنترلي

𝛬 بال در خط لولا گراييپسزاويه    𝑑𝑒𝑔 

𝑆 𝑚 مساحت سطح كنترلي در عقب خط لولا   

𝑏  𝑚 دهانه سطح كنترلي 

𝑆 تر از خط لولاي خودشمساحت زبانه عقب   𝑚  

𝑏  𝑚 دهانه زبانه 

𝑆  
مساحت سطح كنترلي پشت خط لولا 

گيري شده در دهانه زبانهاندازه  
𝑚  

𝑆  
مساحت سطح كنترلي جلوي خط لولا 

گيري شده در دهانه زبانهاندازه  
𝑚  

�́� وتر محلي بال در مقطع وسط زبانه 𝑚 

𝛬 خط لولاي زبانه گراييپسزاويه    𝑑𝑒𝑔 

𝛿  𝑑𝑒𝑔 زاويه انحراف سطح زبانه 

𝛼 زاويه حمله 𝑑𝑒𝑔 

𝛿 زاويه انحراف سطح كنترلي 𝑑𝑒𝑔 
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