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بررسی تأثیر مدل دینامیکی سرعت القایی روتور اصلی بر پاسخ های دینامیکی بالگرد
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القایی روتور  از مدل دینامیکی سرعت  استفاده  با  بالگرد  پاسخ های دینامیکی مستقیم و غیر مستقیم  این مقاله،  چکیده: در 
اصلی بررسی می شود. مدل دینامیکی سرعت القایی، یک مدل متشکل از حاصل ضرب یک چند جمله ای لژاندر کانونی در یک 
تابع مثلثاتی با تعداد هارمونیک دلخواه و با ضرایب وابسته به زمان است. علت انتخاب   این مدل تطابق آن با جواب های کلی 
معادله دیفرانسیل پاره ای لاپلاس فشار در دستگاه مختصات بیضوی برای جریان تراکم ناپذیر است که پیشتر با استفاده از روش 
جداسازی متغیرها و شرط گسستگی فشار درسطح روتور اصلی و فرض جریان استوانه ای در پایین دست روتور اصلی محاسبه 
گردید. اما نوآوری   این تحقیق در انتخاب   این مدل دینامیکی برای محاسبه سرعت القایی و الصاق آن به معادلات دینامیکی بدون 
نیاز به گسسته سازی در حوزه زمان است. با استفاده از   این مدل محاسبه نیروها و گشتاورهای   آیرودینامیک پره های روتور اصلی 
بدون نیاز به معادلات  آیرودینامیک غیردائم میسر است. نتایج حاصل از شبیه سازی دینامیکی بالگرد با مدل مذکور با فرض چند 
جمله ای درجه شش و تابع مثلثاتی با چهار هارمونیک که منجر به 28 معادله دیفرانسیل مرتبه اول شد در مقایسه با نتایج تست 

پرواز موجود متضمن بهبود کیفي و کمّي در پیش بیني پاسخ هاي دینامیکي مستقیم و غیر مستقیم بالگرد در پرواز کروز است.
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مقدمه-11
به طورکلي در حوزه علوم هوايي فرآيند شبيه سازي سامانه های ديناميکي 
محصولات  ساختار  توسعۀ  به  جهت دهي  راستاي  در  مناسب  سازوکار  يک 
هوايي است. اين مسأله تا آنجا اهميت يافته که امروزه دستيابي به مدل هاي 
آيين نامه   های  در  الزامات  تحقق  براي  بالا  دقت  با  بالگرد  پيشرفته  رياضي 
از  است. جداي  در صنايع هوايي مطرح  نياز جدي  به عنوان يک  و  پروازي 
پايداري  تحليل  نظير  موضوعاتي  بالگرد،  مقوله طراحي  در  شبيه ساز  کاربرد 
نارسايي هاي  رفع  ارتعاشات،  آناليز  آيرواکوستيک،  تحليل  آيروالاستيک، 
زمينه   های  از  پرواز  خوش دستي  تحليل  و  پروازي  سوانح  بررسي  مکانيکي، 
براي  موجه  دلايل  و  بوده  بالگرد  ديناميکي  سامانه هاي  شبيه سازي  کاربرد 
پياده سازي و اجراي   اين فرآيند است؛ اما آن چه اهميت دارد آن  است  که      اساساً 
نقص  و  اساسي  بالگرد دچار يک چالش  پرواز  ديناميک  تمام شبيه سازهای 
ورودي هاي  به  غير مستقيم  ديناميکي  پاسخ های  پيش بيني صحيح  در  ذاتي 
کنترلي مستقيم از سوي خلبان، هستند ]8-1[. بر   اين اساس بحث افزايش 
دقت مدل سازی از موضوعات روز است که اصولًا بر محور بهبود و اصلاح 
پاسخ هاي ديناميکي بالگرد متمرکز می شود. مطالعه مراجع و مقايسه تطبيقي 
آن ها نشان مي دهد که با وجود تفسيرهاي متعدد در شاخه   های علمي مختلف 
براي توجيه اين مسأله، موضوع آيروديناميک روتور اصلي بيشترين و بالاترين 
از  اما درک غير دقيق  داده است ]4-8[.  اختصاص  به خود  را  توجيه  سهم 
شرايط آيروديناميکي پيرامون بالگرد و بالاخص روتور اصلي آن و محدوديت 
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روش هاي آئروديناميک نظری )آئروديناميک خطی( احتمالًا عامل اصلي در 
ماندگاري اين نارسايي است. 

ادامه بررسي ها در مرجع ]9[ برای تخمين  در تحقيق حاضر به عنوان 
توزيع سرعت القايی روتور اصلی از يک  چند جمله ای لژاندر کانونی و تابع 
مصداق های   ]10-12[ مراجع  می شود.  استفاده  هارمونيک  چهار  با  مثلثاتی 
بارز از کاربرد مدل سرعت القايی با متغيرهای حالت محدود برای بالگردهای 
براساس  القايی  سرعت  مدل  می دهد.   اين  نشان  را  مختلف  پيکره بندی  با 
تعريف پتانسيل شتاب و با فرض   اين که ميدان جريان در پايين دست روتور 
اصلی استوانه  ای در هم تنيده است، انتخاب شده است. وجه تمايز   اين مدل 
با مدل مرجع ]9[ اولًا در تعداد معادلات ديفرانسيل )3 متغير حالت( و ثانياً 
تعيين  برای  آيروديناميک شبه دائم است که  روابط  با  سازگاری مدل حاضر 
نيروها و گشتاور های آيروديناميک پره های روتور اصلی در پرواز کروز استفاده 
و  اثرات گردش جريان حول   ايرفويل  از   ]9[ در مدل مرجع  می شود. چون 
اثرات پرتاب شدن گردابه ها به پايين دست روتور اصلی صرف نظر می شود؛ اما 
برای رسيدن به نتايج واقعی تر حتماً بايد از روابط   آيروديناميک غيردائم برای 
محاسبه نيروها و گشتاورهای   آيروديناميک   ايرفويل پره ها استفاده شود که 

البته مسأله شبيه سازی پرواز بسيار دشوار و زمان بر است ]12[.
 28 از  استفاده  با  اصلی  روتور  آئروديناميک  بارهای  حاضر  تحقيق  در 
متغير حالت يا )مد جريان( برای روتور اصلی محاسبه می شود. در اين مدل 
با  مثلثاتی  تابع  در  کانونی  لژاندر  جمله  ای  چند  از  استفاده  با  القايی  سرعت 
شش هارمونيک و با ضرايب وابسته به زمان تقريب زده می شود. يک دليل 
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واضح برای انتخاب   اين مدل، تطابق چند جمله  ای با پاسخ معادله ديفرانسيل 
پاره  ای لاپلاس است که برای توزيع فشار در جريان تراکم ناپذير و پس از 
اعمال نظريۀ اغتشاشات جزئی حاصل می شود. در فضای حالت با 28 متغير 
حالت استفاده می شود. به   اين ترتيب، توزيع سرعت القايی در راستای طولی 
و عرضی صفحه روتور اصلی در پرواز کروز با استفاده از يک چند جمله ای 
برخوردار  بالايی  دقت  از  پيشين  مدل های  با  مقايسه  در  که  کانونی  لژاندر 
است، حاصل می گردد. در   اين مدل اثرات غير دائم جريان گردابی، رها  شدن 
پره های  نوک  در  برآ  نيروی  اتلاف  اثر  و  اصلی  روتور  پره های  از  گردابه ها 
می شود.  لحاظ  رياضی  معادلات  در  بعدی  سه  ساختار  يک  قالب  در  روتور 
اثرات ديناميکي در   اين مدل همان تأخير زمان در توليد سرعت هاي القايي 
است که به دليل رهايش گردابه   های پره و حرکت آن ها به پايين دست جريان 
اتفاق مي افتد. مزيت   اين روش در مقايسه با روش های حل عددی که اساساً 
مبتنی بر ديناميک سيالات محاسباتی است، کاهش زمان محاسبات، کاهش 
فضای ذخيره سازی اطلاعات و امکان الصاق سريع معادلات به شبيه سازها در 
حوزه زمان است. نظير هر مدل رياضي، اين مدل ديناميکی جريان نيز داراي 
محدوديت   های کاربردی است. اولًا به دليل آن که معادلات اين مدل با فرض 
بقای  )معادله  اغتشاشات جزئی  اعمال نظريۀ  از  ناپذير و پس  تراکم  جريان 
جرم و ممنتم( در دستگاه مختصات بيضوی استخراج مي گردد. ثانياً مدل های 
با فرض اغتشاشات کوچک در  با پره های الاستيک  ديناميکی روتور اصلی 
دسترس هستند که در شرايطي که تغييرشکل هاي الاستيک پره بزرگ باشد، 
مدل ديناميکی بالگرد از دقت مطلوب برخوردار نخواهد نشد. شايد با فرض 
تغييرشکل های الاستيک کوچک در   اين تحقيق در نهايت اعتبار مدل پس 
از الحاق آن به معادلات حرکت 6 درجه آزادی بالگرد کامل ]8[، بررسی و 

مقايسه نتايج با داده های پرواز برای ساير مدل ها بررسی می شود.

مدل1ديناميکی1سرعت1القايي1روتور1اصلی-21
داد که سرعت  نشان  بيان شد، می توان  آنچه در بخش مقدمه  مطابق 
القايی روتور اصلی در پرواز با استفاده از رابطه زير قابل محاسبه است ]13[؛
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ارتباط ضرايب فشار کسينوسي و سينوسي  اين معادلات  حوزه زمان است. 
βJ را نشان مي دهند. 
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فشار )مرتبه n با هارمونيک m( را نشان      می دهند. 
ماتريس هاي ميرايی تابعي از ميزان انحراف جريان گردابی پره   های روتور 

اصلی χ بوده و برابرند با ]4[؛
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حالت در جدول 1 آورده شده است.
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     اساساً بسته به نوع و دقت مسأله مورد تحقيق در فرايند شبيه سازي ديناميکی 

اصلي  روتور  ارتعاشي  بارهای  وضعيت  ارزيابی  برای  دارد.  بستگي  بالگرد 
نيز  بالاتر  بعضاً  و   4( سقف  تا  حالت  متغيرهاي  تعداد  است  لازم  معمولًا 
افزايش داده  شود تا رزولوشن موردنظر حاصل گردد. تابع Li در معادله )9( 

مطابق  ]4[ برابر است با؛

(9)
( )

( )
( )

( )

( ) ( )

1 1

1 1

1 2

1
2

2 3
3

1

1 3
2 2

3 1

cos cos sin
0

sin cos sin

cos
1
2 cos

cos

cos

sin cos sin cos cos
cos sin sin co

c s
U

i A

c s

d l I

L l
A d

I

l I
d

I

U LU
A L A

b b b b b
U

L b b b

L F

C v C v
C vF cv C v

C v v C v
v

v
u v

F T F

T

β β

β β

γ

ρ
γ

γ

γ

ζ ζ β ζ β
ζ β ζ

−

 + 
 

=  
 + 

 
 − 
 

= + 
 
 
 +
  

=
+

=

− −
= −

( )

( ) ( )

2

2 2

0
1

2 2

s sin
0 cos sin

,

ˆ

3

b b

b b

b b
b b

m

f Z m

X Y

w v
x x

V

β ζ
β β

β ζ

µ λ λ λ

µ λ

λ λ µ λ α

µ µ µ

 
 
 
 − − 

∂ ∂
= =

∂ ∂

+ +
=

+

= = − + =

= +

فلپينگ روتور اصلی در راستاي طولي و  β1s زواياي  β1c و  که در آن، 
عرضي و FA بردار نيروي آئروديناميک در دستگاه مختصات پره تغيير شکل 

نيافته است ]12[. مطابق شکل 1:
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v=√v1 اندازه بردار سرعت ايرفويل، c طول 
2+v2

2+v3
در معادلات بالا، 2

وتر پره، ρ چگالی هوا و )Cd(α , M و )Cl(α , M به ترتيب ضرايب برآ و 
پسای ايرفويل تابعی از زاويه حمله و عدد ماخ محلی   ايرفويل است. همچنين؛
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که در آن مطابق شکل 1:
v1 : مؤلفه سرعت شعاعی   ايرفويل محلی

v2 : مؤلفه سرعت عمودی   ايرفويل محلی

v3 : مؤلفه سرعت مماسی   ايرفويل محلی

m1تعداد1هارمونيک
متغير1های1حالت

0 1 2 3 4 5 6 7 8

توان چند

0 1 1
1 1 1 3
2 2 1 1 (
3 2 2 1 1 10
4 3 2 2 1 1 1(
( 3 3 2 2 1 1 21
6 4 3 3 2 2 1 1 28
( 4 4 3 3 2 2 1 36
8 ( 4 4 3 3 2 2 1 4(

جدول1:11نمايش1تعداد1هارمونيک1ها1بر1حسب1توان1چند1جمله1ای
Table 1. Number of shape functions per harminics.

Fig. 1. Velocirty vector representation for an elastic airfoil.

شکل1:11نمايش1بردار1سرعت1در1مرکز1الاستيک1ايرفويل
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با توجه به شکل 1، می توان نشان داد که نيروهای آئروديناميک روتور 
اصلي )FA( در دستگاه پره بدون تغيير شکل يا U)…) به فرم زير قابل نمايش 

است؛
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 U دستگاه  به   L مختصات  دستگاه  از  تبديل  ماتريس   )12( رابطه  که 
برابر است با؛
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که در آن:
kR تغيير مکان الاستيک نقطه روی پره در امتداد : wb

jR تغيير مکان الاستيک نقطه روی پره در امتداد : vb

در معادله )3( مقدار سرعت تصحيح يافته برابر است با؛
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که در آن مطابق شکل 2، مقادير λ و µ به ترتيب برابر است با؛
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در معادله فوق، μX و μY به ترتيب مؤلفه   های بردار سرعت روتور اصلي در 
دستگاه مختصات صفحه نوک پره است. اين مؤلفه   های سرعت           اساساً پس از 
چند تبديل متوالي بردار سرعت بالگرد از دستگاه مختصات ثابت بدنه واقع در 

مرکز ثقل بالگرد به دستگاه مذکور حاصل مي شوند.

نتايج1و1بحث-31
بدون سامانه   UH-60A بالگرد  براي  نتايج شبيه سازي  اين قسمت  در 
 .]1[ است  شده  ارائه  پرواز  آزمون  نتايج  با  مقايسه  در  خودکار  پرواز  کنترل 
اين بالگرد داراي يک روتور اصلي از نوع لولايي بوده که فاصله لولا تا مرکز 
روتور اصلي آن حدود )/4 درصد طول پره است. اين فاصله باعث شده که 
بالگرد مذکور از قدرت کنترلي بالا برخوردار و      اساساً جز خانواده بالگردهاي 
با مانورپذيري بالا باشد. از طرف ديگر، فاصله نسبتاً زياد لولا تا مرکز روتور 
نسبت  به  را  بالگرد  ديناميک طولي و سمتي-جهتي  وابستگي  اصلي شدت 

ساير پيکره  بندی های موجود افزايش داده است  ]8، 14 و )1[.
در   اين جا براي نمايش ميزان انعطاف پذيری روتور اصلي، شش مد طبيعي 

اول پره براساس تحليل اجزا محدود محاسبه  شده است. تعداد اجزا محدود 
درجه  از 11  متشکل  و هر جزء   ( برابر  پره  براي محاسبه مدهاي حرکتي 
آزادي است. توزيع جرم و سختي پره   های روتور اصلي از طريق جداول داده ها 
در محاسبات لحاظ شده اند. بسامد هاي طبيعي متناظر با شش مد حرکتي اول 
پره به ترتيب، برابر؛ 0/26، 1/03، 8)/2، )4/8، )6/) و 8/12 بر دور گردش 
روتور اصلي است. اين مدها با فرض آن که زاويه پيچش هندسي در ريشۀ پره 
برابر صفر و مراکز جرم و برش در يک چهارم وتر واقع شده و بر هم منطبق 

است، محاسبه  شدند ]8[.
به   اين  ترتيب، با اين فرض شدت وابستگي درجات آزادي فلپ، لگ و 
پيچش پره تا حد زيادي تقليل يافته است. از طرف ديگر، به دليل کوچک 
بودن مقدار زاويه پيچش پره )ملاحظات ساخت(، اثر اين پيچش بر کوپلينگ 

درجات آزادي فلپ و لگ ناچيز است.
معادلات  شامل،  معادلات  اين  بدنه،  حرکت  معادلات  خصوص  در  اما 
ديفرانسيل غيرخطی مرتبه اول براي نمايش حرکت بدنه صلب با شش درجه  
و  دم عمودي  دم،  روتور  بدنه،  آئروديناميک  معادلات،  اين  در  است.  آزادي 
افقي از طريق جداول داده در فرآيند محاسبات لحاظ شده اند. در اين جداول 
ضرايب آئروديناميک بدنه برحسب زواياي حمله و جانبي ارائه شده و محدوده 
گسترده    ای از زواياي بدنه را شامل مي شود. علاوه بر اين، با استفاده از سه 
زاويه    ای  سرعت  تغييرات  برحسب  اويلر  زواياي  تغييرات  ديفرانسيل  معادله 
مدل حاضر   ،3 مطابق شکل  است.  بيان  شده  مرتبط  بدنه  ياو  و  پيچ  رول، 
محدود مقادير سرعت القايي در دو موقعيت زاويه    ای صفر تا 180 درجه به 
ترتيب مبين موقعيت لبه حمله و لبه فرار ديسک روتور اصلي بالگرد را با دقت 
خوبي ارائه مي دهد. در ارتباط با نقاط مياني x/R=0/2-0/3 به واسطۀ کمبود 
اطلاعات تجربي موجود و با توجه به صحت نتايج در دو بخش لبۀ حمله و لبۀ 

فرار مي توان تصور کرد که نتايج از دقت قابل قبول برخوردار است.

تأثير تعداد متغيرهاي حالت و سرعت- 1- 3
بالگرد در  اثر تعداد متغيرهاي حالت و سرعت پيشروي  در اين قسمت 
القايي  ارائه شده است. شکل 2 توزيع سرعت  نتايج  ميزان بهبود و اصلاح 
بدون بعد )Vi /ΩR( در راستای طولی ديسک روتور اصلی )x/R( در ارتفاع 
نسبت  در شرايطی که  اصلي  روتور  بالاي ديسک   )0.1R( پره   0/1 شعاع 
پيشروي بالگرد mu=0/11( 0/11( و با فرض 28 متغير حالت )Ns=28( و 
چهار هارمونيک )Mh=4( است، نشان داده شده است. Ω سرعت دوران روتور 

)Ω=2( rad/s( اصلی بر حسب راديان بر ثانيه است
در ادامه توزيع سرعت القايي در راستاي طولي و عرضي ديسک روتور 
به ازای نسبت پيشروي 0/2 با چهار هارمونيک و 36 متغير حالت به ترتيب 
 4 و شکل   2 مقايسه شکل  است.  داده  شده  نشان   ( و شکل   4 در شکل 
نشان مي دهد که با افزايش سرعت پيشروي بالگرد از 0/11 به 0/2، متوسط 
اغتشاشات  اثر  وضعيت  اين  در  مي يابد،  کاهش  اصلي  روتور  القايي  سرعت 
بدنه در شکل گيري الگوي سرعت القايي روتور مؤثر و غالب است. با وجودي 
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که انتظار مي رود با افزايش نسبت پيشروي بالگرد اثر اغتشاشات هاب روتور 
دقت  از  حاصل      اساساً  نتايج  اما  شود؛  نتايج  پراکندگي  باعث  بدنه  و  اصلي 

مناسب برخوردار است.

به  نسبت  اصلي  روتور  القايي  سرعت  عرضي  توزيع   ( شکل  مطابق 
راستاي طولي يکنواخت بوده و مقادير به دست آمده در لبه فرار و لبه حمله 

ديسک روتور از دقت مناسب برخوردار است.
توزيع  بر  حالت  متغيرهاي  تعداد  تأثير  بررسي  به منظور  بحث  ادامه  در 
سرعت، نتايج به ازای 28 متغير حالت جريان ارائه شده است. در شکل 6 و 
شکل ) به ترتيب الگوي سرعت القايي در راستاي طولي و عرضي ديسک 
روتور اصلي در سرعت پيشروي 0/2 با چهار هارمونيک و 28 متغير حالت را 
نشان مي دهند. همان گونه که مشاهده مي شود، کاهش عده متغيرهاي حالت 
در مدل سرعت القايي منجر به افزايش اختلاف نتايج شبيه سازي در مقايسه 
با داده   های تجربي در دو منطقه لبه فرار و لبه حمله ديسک مي گردد؛ بنابراين 
مي توان اين گونه نتيجه گرفت که      اساساً تعداد متغيرهاي حالت عاملي مؤثر بر 
مقدار سرعت القايي در صفحه ديسک روتور اصلي است و افزايش آن منجر 
به افزايش کارآمدي مدل جريان القايي مي شود. اين نتيجه به توزيع سرعت 

در راستاي عرضي نيز قابل تعميم است.

Fig. 2. Longitudinal inflow across the main rotor disk.

شکل1:21سرعت1القايي1بدون1بعد1در1راستاي1طولي1صفحه1روتور1اصلي

Fig. 3. Lateral inflow across the main rotor disk.

شکل1:31سرعت1القايي1بدون1بعد1در1راستاي1عرضي1صفحه1روتور1اصلي

Fig. 4. Comparison of the Longitudinal inflow across the main rotor disk.

شکل1:41مقايسه1سرعت1القايي1بدون1بعد1در1راستاي1طولي1روتور1اصلي

Fig. 5. Comparison of Lateral inflow across the main rotor disk.

شکل1:51مقايسه1سرعت1القايي1بدون1بعد1در1راستاي1عرضي1روتور1اصلي

Fig. 6. Longitudinal inflow across the main rotor disk in forward flight.

شکل1:61سرعت1القايي1بدون1بعد1در1راستاي1طولي1صفحه1روتور1اصلي
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تأثير مدل سازه پره و مدل جريان القايي- 2- 3
در اين جا به منظور بررسي اثرات مدل سازه پره و يا به عبارتي بررسي 
نتايج  بالگرد  ديناميکي  پاسخ هاي  پيش بيني  در  پره  انعطاف پذيری  ميزان 
شبيه سازي براي دو مدل سازه، به ترتيب، شامل 2 و 6 مد حرکتي متناظر با 
کوچک ترين بسامدهاي طبيعي ارتعاش پره ارائه  شده است. مطابق شکل 8 
و شکل 9 در پرواز ايستا افزايش مدهاي حرکتي سازه پره تأثير ناچيزي در 
بالگرد داشته و به عبارت   نتايج پاسخ   های ديناميکي مستقيم و غير مستقيم 
ديگر پاسخ هاي ديناميکي بالگرد در واکنش به ورودي سايکليک عرضي پله 

مستقل از ميزان انعطاف پذيري پره   های روتور اصلي بالگرد است.
چون      اساساً پرواز ايستا بحرانی ترين حالت پرواز بالگرد محسوب می شود، 
است؛  بالاترين وضعيت ممکن  در  اصلي  روتور  بارگذاري  تعبيري شدت  به 
بنابراين اين نتيجه قابل تعميم به ساير حالت هاي پروازي بالگرد ازجمله پرواز 
کروز نيز خواهد شد. طبيعي است که در پرواز کروز نتايج پاسخ های ديناميکي 

مستقل از نتايج مدل سازی سازه پره باشد.
اما به منظور بررسي تأثير مدل جريان القايي روتور اصلي بر رفتار پاسخ های 

ديناميکي بالگرد در اين جا نتايج حاصل از شبيه سازی با مدل جريان القايي 
انتخاب 4 هارمونيک و 28 متغير حالت جريان،  دنباله متغير محدود شامل 
سه  و  اول  هارمونيک  شامل   ،]9[ مرجع  القايي  جريان  مدل  با   ،)1 )جدول 
متغير حالت ارائه می گردد. نتايج حاصل از شبيه سازی براي اين دو مدل با 
داده   های آزمون پرواز براي بررسي پاسخ   های ديناميکي مستقيم و غير مستقيم 
 10 شکل  مطابق  است.  شده  داده   نشان   11 شکل  و   10 شکل  در  بالگرد 
پاسخ ديناميکي مستقيم توسط هر دو مدل از دقت مناسب برخوردار است. 
با اين حال مدل متغير محدود داراي برتري جزئي است. اين برتري      اساساً به 
دليل هارمونيک هاي بالاتر و متغيرهاي حالت بيشتر در اين مدل سازي بوده 

که قادر است ميدان سرعت را با حساسيت بالاتري مدل سازي نمايد.
از طرفي بررسي پاسخ ديناميکي غير مستقيم پيچ بالگرد نشان مي دهد 
با  هستند.  پرواز  آزمون  داده   های  با  مخالف  داراي علامت  مدل  دو  هر  که 
پاسخ  پيش بيني  در  محدود  متغير  القايي  جريان  مدل  علامت،  تغيير  وجود 
داراي برتري نسبي است؛ اما نکته قابل توجه اين است که پاسخ ديناميکي 
غير مستقيم تا قبل از اعمال ورودي پله عرضي تقريباً هم راستای داده   های 

Fig. 7. Lateral inflow across the main rotor disk in forward flight.

شکل1:71سرعت1القايي1بدون1بعد1در1راستاي1عرضي1صفحه1روتور1اصلي

Fig. 8. On-axis roll response to lateral cyclic step input in hover.

شکل1:81پاسخ1ديناميکي1مستقيم1رول1به1ورودي1سايکليک1عرضي1پله،1
پرواز1ايستا

Fig. 9. Off-axis pitch response to lateral cyclic step input in hover.

شکل1:91پاسخ1ديناميکي1غير1مستقيم1پيچ1به1ورودي1سايکليک1عرضي1پله،1
پرواز1ايستا

Fig. 10. On-axis roll response to lateral cyclic step input in hover.

شکل1:101پاسخ1ديناميکي1مستقيم1رول1به1ورودي1سايکليک1عرضي1پله،1
پرواز1ايستا
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آزمون پرواز بوده و اين مسأله به منفي شدن مقدار کنترل سايکليک طولي در 
اين بازه زماني مرتبط است. مطالعه نتايج آزمون پرواز نشان مي دهد که      اساساً 
دامنۀ حرکات پاسخ   های ديناميکي مستقيم و غير مستقيم بالگرد در پرواز ايستا 
کوچک است. اين دامنه در پاسخ ديناميکي مستقيم برابر 10 درجه بر ثانيه 
و در پاسخ غير مستقيم، 2 درجه بر ثانيه است. بديهي است که در حرکات 
با دامنه کوچک تداخل آئروديناميک روتور اصلي و بدنه به عنوان يک عامل 
مزاحم در پيش بيني پاسخ هاي ديناميکي بالگرد ازجمله عوامل توليد خطاي 
ديناميکي  پاسخ هاي  پيش بيني  در  اثرات  اين  مي شود.  محسوب  محاسباتي 

غير مستقيم نيز نقش زيادی دارد. 
زير  موارد  غير مستقيم  ديناميکي  پاسخ  انحراف  تفسير  براي  به طورکلی 
صرف  بالگرد،  عرضي  و  طولي  آزادي  درجات  وابستگي  است.  طرح  قابل  
در  توانمندي  عدم  و  اصلي  روتور  القايي  سرعت  نرمال  مؤلفه   های  محاسبه 
کنترل رفتار در راستاي عرضي با مؤلفه نرمال، زاويه پس گرايی نوک پره   های 
تداخل  و  بالگرد  پيچ  و  فلپ  آزادي  درجات  وابستگي  تشديد  اصلي،  روتور 
نتايج  انحراف  اصلي  عوامل  از  همگي  بدنه   - اصلي  روتور  آئروديناميکی 
محسوب مي شوند. علاوه بر موارد مذکور اضافه شدن درجه آزادي پيچشي 

پره نيز در تشديد اين پراکندگي نقش به سزا دارد.
نتايج  مقايسه  و شکل 14  در شکل 12، شکل 13  کلي،  نگاه  در يک 
حاصل از اجراي برنامه شبيه سازی در پاسخ به ورودي پدال براي پرواز کروز 
با سرعت 90 کيلومتر بر ساعت نشان مي دهند که پاسخ   های ديناميکي در 
ازای استفاده از مدل سرعت القايي با 28 متغير حالت CASE-1 به لحاظ 
کيفي و کمي نسبت به مدل هاي سنتي با سه متغير حالت CASE-2 و مدل 

CASE-3 در مرجع ]3[ بهبوديافته است )جدول 2 ملاحظه شود(.

مطابق اشکال 12، 13 و 14 پاسخ غير مستقيم و مستقيم پيچ به ورودي 
پدال در مدل حاضر منجر به اصلاح ميرايي مدل هاي القايي سنتي شده است. 
اين مدل در محاسبه  بالا و دقت مناسب  رزولوشن  اين مسأله  دليل اصلي 

اثرات ديناميکي گردابه   های پره روتور اصلي است.

Fig. 11. On-axis roll response to lateral cyclic step input in hover.

شکل1:111پاسخ1ديناميکي1غير1مستقيم1رول1به1ورودي1سايکليک1عرضي1
پله،1پرواز1ايستا

Fig. 12. Off-axis pitch response to pedal input in forward flight.

شکل1:121پاسخ1غير1مستقيم1پيچ1به1ورودي1پدال1در1پرواز1کروز

Fig. 13. on-axis roll response to pedal input in forward flight.

شکل1:131پاسخ1مستقيم1رول1به1ورودي1پدال1در1پرواز1کروز

Fig. 14. on-axis yaw response to pedal input in forward flight.

شکل1:141پاسخ1مستقيم1ياو1به1ورودي1پدال1در1پرواز1کروز

تعداد
هارمونيک1

1تعداد1متغير
حالت

1مدل
آيروديناميک

مدل
سرعت1القايی1

4 28 شبه دائم CASE-1

1 3 شبه دائم CASE-2

1 3 غير دائم CASE-3

جدول1:21مشخصات1کلی1مدل1های1ديناميکی1سرعت1القايی.
Table 2. Specifications of rotor induced inflow models.



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 50، شماره 1، سال 1397، صفحه 189 تا 196

196

نتيجه1گيری-41
اين مقاله مدل رياضی سرعت القايی روتور اصلی با تلفيق چند جمله ای 
لژاندر کانونی و يک تابع مثلثاتی برای بالگرد با پره های الاستيک با تغيير 
و  با فرض چهار هارمونيک  اين مدل  استخراج شد. ضرايب    مکان کوچک 
28 متغير حالت مطابق جدول 1 از طريق حل دستگاه معادلات ديفرانسيل 
سرعت القايی محاسبه شدند.   اين مدل کاملًا متمايز و برتر از ساير مدل های 
تعداد  بر  علاوه  که  چرا  است  حالت  متغير  سه  با  اصلی  روتور  ديناميکی 
متغيرهای حالت بالاتر، اثرات جريان غيردائم بدون نياز به روابط آيروديناميک 
غير دائم برای ايرفويل در پرواز کروز در فرايند مدل سازی لحاظ گرديد. نتايج 
حاصل از حل معادلات سرعت القايی در کنار معادلات حرکت 6 درجه آزادی 
بدنه بالگرد برای پرواز کروز در سرعت های مختلف نشان داد که با استفاده از 
  اين مدل بهبود پاسخ های ديناميکی غير مستقيم کاملًا مشهود و نتايج بهبود 

برای پاسخ های مستقيم نسبتاً ناچيز است.
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