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سازی ریاضی و بررسی تاثیر مساحت  دم افقی بر وضعیت پایداری بالگرد یک روتور اصلی مدل

 در پرواز کروز
 

 2فرید شاهمیری و*،1فاطمه قادری

 
 

 چکیده  اطلاعات مقاله

 05/08/1397دريافت مقاله: 

 25/02/1398پذيرش مقاله: 

 
امیکی، خواص پايداری و میزان های ديندر اين مقاله تأثیر ابعاد دم افقی بر بهبود پاسخ

شود. بالگردهای يک روتور اصلی در پرواز کروز بررسی میدستی پرواز ارتقاء کیفیت و خوش

ی شش درجه آزادی  بر اساس روابط رخطیغاين فرايند شامل استخراج مدل دينامیک 

 و آيرودينامیک خطی و با فرض خطی بودن سرعت القايی روتور و دو درجه آزادی فلپینگ

و عمودی، بدنه و  فدرينگ برای بالگرد  متشکل از يک روتور اصلی، روتور دم، دم افقی

بررسی  م ويتر طيشرا درسامانه پیشرانش است.  استخراج مشتقات پايداری و کنترل بالگرد 

تأثیر تغییر مساحت دم افقی بر پايداری بالگرد در پرواز کروز بیانگر روند مطالعات در مقاله 

دهد که افزايش مساحت دم افقی بالگرد تاثیر قابل ت. نتايج حاصل نشان میحاضر اس

ای بر شرايط تريم بالگرد مورد تحقیق ندارد، و نیازی به محاسبه شرايط تريم برای ملاحظه

دهد که تغییر سايز دم مقادير مختلف مساحت دم افقی نیست. همچنین نتايج نشان می

با افزايش مساحت دم افقی تا سه برابر مقدار  شود، ویم افقی باعث بهبود پايداری طولی

 شود و الزامات استانداردهای سیستم حلقه باز به ناحیه پايدار منتقل میاولیه، قطب

(ADS-33E)  درصد و زمان  30 برای پرواز در سطح يک پروازی که فراجهش کمتر از

 کند. ثانیه را اجابت می 5نشست کمتر از 

 

 واژگان كلیدی:

 ،بالگرد يک روتور اصلی

 ،سازی دينامیکیمدل

  ،جلوپرواز رو به

 .پايداری و کنترل بالگرد

 

 

 

 

 1مقدمه-1
به علت ماهیت پیچیده و ناپايداری شديد در نقاط تريم، 

مسئله پايداری بالگرد در فازهای پروازی مختلف از اهمیت 

 تويژه ای برخوردار است. با توجه به کوپل شديد میان درجا

آزادی در فاز کروز، بحث پايداری در اين فاز چالش برانگیزتر 

رای است. بديگر پرواز بالگرد من جمله پرواز ايستا  هایاز فاز

ی سازی دينامیکبررسی وضعیت پايداری نخستین گام مدل

سطح کاربردی مدل رياضی استخراج شده به فرض است.

 1[ های اعمال شده بستگی دارد که میانجیما در مرجع

های در نظر گرفته شده ترين فرضيکی از مهم عنوان کرد]

اعمال تاثیر فلپینگ پره در طراحی سیستم تقويت کنترل 

                                                 
               ghaderi.f41@gmail.com :* پست الکترونیک نويسنده مسئول

 مالک اشتر ، دانشگاههوافضا یدانشکده مهندسکارشناسی ارشد،  .1

 مالک اشتر دانشگاه ،هوافضا یدانشکده مهندس استاديار، .2

سازی دينامیکی از تاثیر آن که تا قبل از اين در مدل است

از آنجا که يک بالگرد متشکل از اجزای  .]2[شد صرفنظر می

 و عمودی و مختلفی نظیر روتور اصلی ، روتور دم، دم افقی

سازی اجزای آن سازی، مدلبدنه است، نقطه شروع مدل

است. پس از محاسبه نیروها و گشتاورهای هر يک از اجزا 

با توجه به تولید قابل توجه برآ و پسا توسط دم افقی  ]3[

ای تغییرات مساحت اين جز بالگرد سهم عمده به طور حتم

  در تعیین وضعیت پايداری بالگرد دارد.

به تاثیر افزايش مساحت دم افقی بر پايداری ، ]4[رجع در م

پرداخته شده است اما در اين مرجع تغییر شرايط تريم با 

استاندارد افزايش مساحت و همچنین ارضائ ملزومات 
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 در نظر گرفته نشده است.  نظامی

ها به دلیل پیچیدگی و دشواری مدلسازی دينامیکی بالگرد

، ]5[های عصبی وش شبکهبر نظیر رهای میاننیز روش

برای  ]8و 7[ها و يا ترکیبی از اين روش] 6[کنترل فازی 

 ها استفاده شده است. کنترل بالگرد

سازی دينامیکی شش درجه آزادی اين تحقیق با هدف مدل

منظور بررسی تأثیر تغییر مساحت دم افقی بر پايداری به

يی ر لولابالگردهای يک روتور اصلی مجهز به روتور با ساختا

با خروج از مرکزيت مشخص و با فرض دو درجه آزادی 

های صلب و با احتساب فرض فلپینگ و فدرينگ برای پره

شود. سرعت القايی يکنواخت در صفحه روتور اصلی ارائه می

در اين راستا يک مدل آيرودينامیک خطی و مطلوب برای 

 متوصیف رفتار دينامیکی روتور اصلی، روتور دم، بدنه، د

افقی و عمودی و ساير اجزای گردنده بالگرد استخراج شده 

و در قالب ] 9[المان پره است که با تلفیق تئوری ممنتم و 

شود. پس از تخمین معادلات ديفرانسیل غیر خطی بیان می

جلو، شرايط تريم و استخراج مشتقات پايداری در پرواز رو به

اس سو همچنین کیفیت خوشدستی بر اپايداری سیستم 

 با تغییر سايز دم افقی تحلیل شد. ملزومات استاندارد نظامی 

 پایداری بالگردسازی دینامیکی و تحلیل مدل -2
در اينجا برای استخراج معادلات حرکت شش درجه آزادی 

بدنه بالگرد فرض کرده دستگاه مختصات ثابت بدنه 

(𝑥𝐵, 𝑦𝐵, 𝑧𝐵)  ات اه مختصواقع بر مرکز ثقل بالگرد و دستگ

𝑥𝐼) اينرسی , 𝑦𝐼 , 𝑧𝐼)   واقع بر سطح زمین ثابت است. بر

 وان نشان داد که معادلاتتاساس قوانین کلاسیک نیوتن می

اند از حرکت شش درجه آزادی جسم صلب در فضا عبارت

]10[: 

𝑚�̇� = 𝑉𝑅 − 𝑊𝑄 − 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜃 + 𝑋 (1) 

𝑚�̇� = 𝑊𝑄 − 𝑈𝑅 + 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜑 cos 𝜃 + 𝑌 (2) 

𝑚�̇� = 𝑈𝑄 − 𝑉𝑃 + 𝑔 cos 𝜃 cos𝜑 + 𝑍 (3  ) 

𝐼𝑥𝑥�̇� = (𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧)𝑄𝑅 + 𝐼𝑥𝑧𝑃𝑄 + 𝐿 (4) 

𝐼𝑦𝑦�̇� = (𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)𝑃𝑅 + 𝐼𝑥𝑧(𝑅
2 − 𝑃2)

+ 𝑀 

(5) 

𝐼𝑧𝑧𝑅 =̇ (𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦)𝑃𝑄 − 𝐼𝑥𝑧𝑄𝑅 + 𝑁 (6) 

𝑃 = �̇� − 𝜓 ̇ 𝑠𝑖𝑛𝜃 (7) 

𝑄 = �̇�𝑐𝑜𝑠𝜑 + �̇� 𝑐𝑜𝑠𝜃𝑠𝑖𝑛𝜑 (8) 

𝑅 = �̇�𝑐𝑜𝑠𝜃𝑐𝑜𝑠𝜑 − 𝜃 ̇ 𝑠𝑖𝑛𝜑 (9) 

,𝑈)در روابط فوق  𝑉,𝑊) های خطیسرعت(𝑃, 𝑄, 𝑅) 

,𝜑)ای های زاويهسرعت 𝜃, 𝜓)  ،زوايای اويلر(𝑋, 𝑌, 𝑍) 

 اشین ودينامیکیآير گشتاورهای بیانگر (𝐿,𝑀,𝑁)نیروها و 

شامل روتور اصلی، روتور دم، دم  بالگرد مختلف اجزای از

 افقی، دم عمودی و بدنه است.

 گشتاورهای و نیروها کلیه براينددر شرايط تريم يا تعادل 

  ازای به ورودی اينرسی و گرانش ،ودينامیکآير از ناشی

 تريم انجام از است. هدف صفر ،شده داده کنترل های

 شرايط بتواند که است لازمی لیکنتر های ورودی محاسبه

 .کند ايجاد را تريم

 تغییرات نرخ بايد تريم شرايط پارامترهای محاسبه برای 

 زوايای تغییرات نرخ نیز و ای زاويه و خطی سرعت بردارهای

 .داد قرار صفر برابر را اويلر
�̇� = �̇� = �̇� = 0 

�̇� = �̇� = �̇� = 0 
�̇� = �̇� = 0 

به ] 4[ز روابط مرجع اعمال اين فرضیات و استفاده ا

 . انجامدمعادلات زير در شرايط تريم می
 

𝑋𝑀 + 𝑋𝑇 + 𝑋𝐻 + 𝑋𝑉 + 𝑋𝐹

= 𝐺.𝑊 𝑠𝑖𝑛𝜃 
)10( 

𝑌𝑀 + 𝑌𝑇 + 𝑌𝐻 + 𝑌𝑉 + 𝑌𝐹

= −𝐺.𝑊 𝑠𝑖𝑛𝜙 
 )11( 

)12( 𝑍𝑀 + 𝑍𝑇 + 𝑍𝐻 + 𝑍𝑉 + 𝑍𝐹

= −𝐺.𝑊 𝑐𝑜𝑠𝜃 

)13( 𝑅𝑀 + 𝑌𝑀𝑏𝑀 + 𝑍𝑀𝑦𝑚 + 𝑌𝑇𝑏𝑇+𝑌𝑉𝑏𝑉

+ 𝑌𝐹𝑏𝐹 + 𝑅𝐹 = 0 

 

(14) 

𝑀𝑀 − 𝑋𝑀𝑏𝑀 + 𝑍𝑀𝑙𝑀 + 𝑀𝑇 − 𝑋𝑇𝑏𝑇

+ 𝑍𝑇𝑙𝑇 − 𝑋𝐻𝑏𝐻

+ 𝑍𝐻𝑙𝐻
− 𝑋𝑉𝑏𝑉+𝑀𝐹 + 𝑍𝐹𝑙𝐹
− 𝑋𝐹𝑏𝐹 = 0 

(15) 
 

𝑁𝑀 − 𝑌𝑀𝑙𝑀 − 𝑌𝑇𝑙𝑇 − 𝑌𝑉𝑙𝑉 + 𝑁𝐹

− 𝑌𝐹𝑙𝐹 = 0 

 روتور دم بالگرد  𝑇معرف روتور اصلی و𝑀 که در آن انديس

𝐻  دم افقی𝑉 دم عمودی و𝐹  بدنه است . 

در اين معادلات مقادير نیرو و گشتاور روتور اصلی، با  

مان پره برای يک روتور اصلی ال -استفاده از تئوری ممنتم

 پره برابر است با؛  𝑏با تعداد 
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𝑋𝑀

=
𝑏

2𝜋
∫ ∫ ([

1

2
 𝜌𝑎𝑐(𝜃𝑢𝑃𝑢𝑇 − 𝑢𝑝

2
𝑅

0

2𝜋

0

+ 𝐶𝑑𝑢𝑇
2/𝑎)𝑑𝑦] 𝑠𝑖𝑛𝜓𝑏

+ [
1

2
 𝜌𝑢𝑅

2𝑐𝑑𝑦𝐶𝑑] 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑏)  𝑑𝜓𝑏 

)16( 

𝑌𝑀

=
𝑏

2𝜋
∫ ∫ (−[

1

2
 𝜌𝑎𝑐(𝜃𝑢𝑃𝑢𝑇

𝑅

0

2𝜋

0

− 𝑢𝑝
2 + 𝐶𝑑𝑢𝑇

2/𝑎)𝑑𝑦] 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑏

+ [
1

2
 𝜌𝑢𝑅

2𝑐𝑑𝑦𝐶𝑑] 𝑠𝑖𝑛𝜓𝑏)  𝑑𝜓𝑏 

)17( 

𝑍𝑀 = 𝑇 =
𝑏

2𝜋
∫ ∫ [

1

2
 𝜌𝑎𝑐(𝜃𝑢𝑇

2
𝑅

0

2𝜋

0

− 𝑢𝑇𝑢𝑃)𝑑𝑦]𝑑𝜓𝑏 

)18( 

𝐿𝑀

=
𝑏

2𝜋
∫ ∫ 𝑦 [

1

2
 𝜌𝑎𝑐(𝜃𝑢𝑇

2
𝑅

0

2𝜋

0

− 𝑢𝑇𝑢𝑃)𝑑𝑦] 𝑠𝑖𝑛𝜓𝑏 𝑑𝜓𝑏 

)19( 

𝑀𝑀

= −
𝑏

2𝜋
∫ ∫ 𝑦 [

1

2
 𝜌𝑎𝑐(𝜃𝑢𝑇

2
𝑅

0

2𝜋

0

− 𝑢𝑇𝑢𝑃)𝑑𝑦] 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑏 𝑑𝜓𝑏 

)20( 

𝑁𝑀 =
𝑏

2𝜋
∫ ∫ 𝑦 [

1

2
 𝜌𝑎𝑐(𝜃𝑢𝑃𝑢𝑇

𝑅

0

2𝜋

0

− 𝑢𝑝
2

+ 𝐶𝑑𝑢𝑇
2/𝑎)𝑑𝑦]  𝑑𝜓𝑏 

)21( 

 

 دانسیته هوا،  𝜌 شعاع پره،𝑅 وتر پره،  𝑐در روابط فوق، 

𝑎 برآی ايرفويل است.شیب منحنی 

 𝐶𝑑 = 00087 − 0.0216𝛼 + 0.4𝛼2   ضريب پسای

𝑢𝑇))راديان(،  زاويه حمله ايرفويل 𝛼ايرفويل،  , 𝑢𝑅 , 𝑢𝑃) 

و  𝑑𝑦های سرعت المان ديفرانسیلی پره به ضخامت مولفه

راديان بر  Ωاز مرکز دوران روتور اصلی در سرعت   𝑦فاصله

(، 1است( است )شکل  ∞𝑉ثانیه است )سرعت بالگرد برابر 

 يعنی؛

𝑢𝑇 = Ω𝑦 + 𝜇Ω𝑅 𝑠𝑖𝑛𝜓𝑏 ,
𝜇
= 𝑉∞ 𝑐𝑜𝑠𝛼𝑁𝐹𝑃

/(Ω𝑅) 

)22( 

𝑢𝑃 = 𝑦 (
𝑑𝛽

𝑑𝜓
) + 𝜇Ω𝑅 𝛽 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑏

+ λ Ω𝑅,   
 𝛽 = 𝑎0 − 𝑎1𝑠 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑏 − 𝑏1𝑠 

)23( 

𝑢𝑅 = 𝜇Ω𝑅 𝑐𝑜𝑠𝜓𝑏 ) 24( 

با   (λ)که در آن سرعت القايی يکنواخت روتور اصلی

 کمک استفاده از رابطه زير )بر اساس تئوری ممنتم( و با

 شود؛رافسون محاسبه می -روش حل تکرار نیوتن

λ = 𝜇 𝑡𝑎𝑛𝛼𝑁𝐹𝑃 +
𝐶𝑇

2

2√𝜇2+λ2
,   𝐶𝑇 =

𝑇/(𝜌(𝜋𝑅2)(Ω𝑅)2)  

)25( 

 

، 15 -10با جايگذاری  اين روابط در معادلات تريم 

 اند.پارامترهای شرايط تريم قابل محاسبه

کند ريم به يکديگر ايجاب میوابستگی پارامترهای شرايط ت

صورت الگوريتم تکرار انجام شوند معادلات که محاسبات به

کلیدی در اين محاسبات زاويه حمله صفحه مسیر نوک و  

 تراست روتور هستند.

)26( 𝛼𝑇𝑃𝑃 = − tan−1 (
𝐷𝐹 + 𝐻𝑀 + 𝐻𝑇

𝑚 − 𝐿𝐹
) 

)27( 𝑇 =

√(𝑚 − 𝐿𝐹)2 + (𝐷𝐹 + 𝐻𝑀 + 𝐻𝑇)2  
 

در اين معادلات پسا و برآی بدنه با توجه به ابعاد بدنه 

و 1از نمودارهای  (𝛼𝐹)صورت تابعی از زاويه حمله بدنه به

ه اند محاسبکه بر اساس ابعاد بالگرد مورد نظر رسم شده 2

 :شدند

)28( 𝐿𝐹 = 𝑞(𝐿𝐹 𝑞⁄ ) 

)29( 𝐷𝐹 = 𝑞𝑓 

)30( 𝛼𝐹 = 𝛼𝑇𝑃𝑃 − 𝑖 − 𝑎1𝑠
− 𝛥𝛼𝐷.𝑊 

 

واش( ايجاد شده )داون فروريزشبه زاويه  𝛥𝛼𝐷.𝑊در اينجا 

بر روی بدنه توسط روتور که در تونل باد به صورت تجربی 

𝑎1𝑠و  𝑓دست آمده، اشاره دارد همچنین به
به ترتیب بیانگر  

 طولی است.مساحت صفحه تخت معادل و زاويه فلپینگ 

 
تغییرات برآی بدنه نسبت به زاويه حمله -1شکل   
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 تغییرات پسای بدنه نسبت به زاويه حمله -2شکل 

 30-26الگوريتم تريم با استفاده از روابط در تحقیق حاضر 

صورت پروسه تکرار در شرايط:به  
 𝐺.𝑊 = 20000𝑙𝑏, 𝛺𝑅 =
650𝑓𝑡 𝑠𝑒𝑐, 𝜌 = 0.002378 , 𝜇 = 0.3  ⁄  

 

ا فرضیات زير استخراج شد:ب  

 تکرار اول تکرارهای بعدی
𝐻𝑛 = (𝐻0 + 𝐻𝑛−1) 𝐻 = 𝐻0 

𝛼𝐹𝑛 = (𝛼𝐹)𝑛 𝛼𝐹 = 0 
 

دم افقی  نتايج حاصل شده به ازای مساحت

54𝑓𝑡236و𝑓𝑡2, 18𝑓𝑡2  آمده  3-1ترتیب در جداول به

 است. 

ی خطی سازی معادلات غیر پس از محاسبه نقاط تريم برا

بر اساس قوانین کلاسیک نیوتن و تئوری  9-1خطی 

وان نشان داد که معادلات خطی تاغتشاشات جزيی می

 :زاند اسازی شده در دستگاه مختصات بدنه بالگرد عبارت
 

      

)31( 𝑚(�̇� − 𝑉1𝑟 − 𝑅1𝑣 + 𝑊1𝑞 + 𝑄1𝑤 +

𝑔𝜃 𝑐𝑜𝑠Θ1)  = (
𝜕𝑋

𝜕𝑢
𝑢 +

𝜕𝑋

𝜕𝑣
𝑣 +

𝜕𝑋

𝜕𝑤
𝑤 +

𝜕𝑋

𝜕𝑞
𝑞 +

𝜕𝑋

𝜕𝑝
𝑝 +

𝜕𝑋

𝜕𝑟
𝑟 +

𝜕𝑋

𝜕𝜃0𝑀

𝜃0𝑀
+

𝜕𝑋

𝜕𝜃0𝑇

𝜃0𝑇
+

𝜕𝑋

𝜕𝐴1
𝐴1 +

𝜕𝑋

𝜕𝐵1
𝐵1)

𝑀
+ (

𝜕𝑋

𝜕𝑢
𝑢 + ⋯+

𝜕𝑋

𝜕𝐵1
𝐵1)

𝑇
+ (

𝜕𝑋

𝜕𝑢
𝑢 + ⋯+

𝜕𝑋

𝜕𝐵1
𝐵1)

𝐻
+ (

𝜕𝑋

𝜕𝑢
𝑢 + ⋯+

𝜕𝑋

𝜕𝐵1
𝐵1)

𝑉
+ (

𝜕𝑋

𝜕𝑢
𝑢 + ⋯+

𝜕𝑋

𝜕𝐵1
𝐵1)

𝐹
  

 

)32( 𝑚(�̇� + 𝑈1𝑟 + 𝑅1𝑢 − 𝑊1𝑝 − 𝑃1𝑤 +
𝑔𝜃 𝑠𝑖𝑛Φ1 𝑠𝑖𝑛Θ1 −

𝑔𝜙 𝑐𝑜𝑠Φ1 𝑐𝑜𝑠Θ1) = (
𝜕𝑌

𝜕𝑢
𝑢 +

⋯)
𝑀

+ (⋯)𝑇 + (⋯)𝐻 + (⋯)𝑉 +

(⋯)𝐹  
 
 

)33( 𝑚(�̇� + 𝑈1𝑞 + 𝑄1𝑢 + 𝑉1𝑝 + 𝑃1𝑣 +
𝑔𝜃 𝑐𝑜𝑠Φ1 𝑠𝑖𝑛Θ1 +

𝑔𝜙 𝑐𝑜𝑠Φ1 𝑐𝑜𝑠Θ1) = (
𝜕𝑍

𝜕𝑢
𝑢 +

⋯)
𝑀

+ (⋯)𝑇 + (⋯)𝐻 + (⋯)𝑉 +

(⋯)𝐹  
 

)34( 𝐼𝑥𝑥�̇� − 𝐼𝑥𝑧�̇� − 𝐼𝑥𝑧(𝑃1𝑞 + 𝑄1𝑝) +
(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑦𝑦)(𝑅1𝑞 + 𝑄1𝑟)  =

(
𝜕𝑀

𝜕𝑢
𝑢 ⋯)

𝑀
+ (⋯)𝑇 + (⋯)𝐻 +

(⋯)𝑉 + (⋯)𝐹  
 

)35( 𝐼𝑦𝑦�̇� + (𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑧𝑧)(𝑃1𝑟 + 𝑅1𝑝) +

𝐼𝑥𝑧(2𝑃1𝑝 − 2𝑅1𝑟)  = (
𝜕𝐿

𝜕𝑢
𝑢 ⋯)

𝑀
+

(⋯)𝑇 + (⋯)𝐻 + (⋯)𝑉 + (⋯)𝐹  
 
 

)36( 𝐼𝑧𝑧�̇� − 𝐼𝑥𝑧�̇� + (𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑥𝑥)(𝑃1𝑞 +

𝑄1𝑝) + 𝐼𝑥𝑧(𝑄1𝑟 + 𝑅1𝑞) =

(
𝜕𝑁

𝜕𝑢
𝑢 ⋯)

𝑀
+ (⋯)𝑇 + (⋯)𝐻 +

(⋯)𝑉 + (⋯)𝐹  

 که در آن:
 

)37( 𝑝 = �̇� − Ψ̇1𝜃 𝑐𝑜𝑠Θ1 − 𝜓 ̇ 𝑠𝑖𝑛Θ1 

)38( 𝑞 = −Θ1̇𝜙 𝑠𝑖𝑛Φ1 + �̇�𝑐𝑜𝑠Φ1 +
Ψ̇1𝜙 𝑐𝑜𝑠Θ1𝑐𝑜𝑠Φ1 −
Ψ̇1𝜃 𝑠𝑖𝑛Θ1 𝑠𝑖𝑛Φ1 +
�̇� 𝑐𝑜𝑠Θ1𝑠𝑖𝑛Φ1  

)39( 𝑟 = −Ψ̇1𝜙 𝑐𝑜𝑠Θ1 𝑠𝑖𝑛Φ1 −
Ψ̇1𝜃 𝑠𝑖𝑛Θ1 𝑐𝑜𝑠Φ1 +
�̇�𝑐𝑜𝑠Θ1𝑐𝑜𝑠Φ1 − Θ̇1𝜙 𝑐𝑜𝑠Φ1 −
𝜃 ̇ 𝑠𝑖𝑛Φ1  

( مقدار متغیر در شرايط پرواز تريم 1در روابط بالا، انديس )

های سرعت و ساير متغیرها نشانگر اغتشاشات در مولفه

,u)خطی  v, w) ایو زاويه (p, q, r)  در دستگاه  بالگرد

 . مختصات بدنه است

دم   H روتور دم بالگرد   𝑇معرف روتور اصلی وM انديس

θ0Mست. همچنین بدنه ا Fدم عمودی و   Vافقی
زاويه   

θ0Tگام کالکتیو روتور اصلی، 
زاويه A1 کالکتیو روتور دم،  

سايکلیک عرضی است که به  B1گام سايکلیک طولی و 

های کنترل ) فرمان های ورودی خلبان( در عنوان ورودی

 از گشتاورها و نیروها فوق روابط  در .نظر گرفته می شوند.

که بیانگر تغییرات نیروها و گشتاورهای اری پايد مشتقات

,𝑋)طولی  𝑍,𝑀) و عرضی (𝑌, 𝐿, 𝑁) نسبت به تغییر
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دست ای طولی و عرضی است، به های خطی و زاويهسرعت

 .  اندآمده

تعدادی از مشتقات پايداری و مقادير آن ها برای بالگرد 

 2، در جدول 1مورد تحقیق با مشخصات مندرج در جدول 

 ده است.ارائه ش
 مشخصات فیزيکی بالگرد نمونه  -1جدول 

 مقدار معادل فارسی پارامتر

(SI) 

W کیلوگرم 9071 وزن برخاست بالگرد 

R متر 1/9 شعاع پره 

A متر مربع 6/262 مساحت روتور 

ΩR متر بر ثانیه 198 سرعت خطی 

c متر 6/0 وتر 

N 4 تعداد پره 

σ 085/0 صلبیت 

 Ab متر مربع 3/22 مساحت پره ها 
 

 ناکا 0012 اير فويل

θtw راديان -17/0 پیچش خطی 

 ef 05/0 فاصله هاب تا لولا 

 bH متر 74/2 طول دم افقی 

ARH  نسبت منظری دم

 افقی

5/4 

ct/cr  نسبت باريک

 شوندگی دم افقی

71/0 

SV متر مربع 06/3 مساحت دم عمودی 

bV متر 34/2 طول دم عمودی 

ARV  نسبت منظری دم

 عمودی

9/1 

Iyy  ممان اينرسی حول

 محور پیچ

کیلوگرم متر  1685

 مربع

 

 I1 کیلوگرم متر مربع 121 ممان اينرسی فلپینگ 

 

γ 1/8 عدد لاک 

Rt متر 98/1 شعال پره روتور دم 

At متر مربع 35/12 مساحت روتور دم 

ΩtRt  سرعت خطی روتور

 دم

 متر بر ثانیه 198

Nt 3 تعداد پره دوتور دم 

σt 146/0 صلبیت روتور دم 

 Abt  مساحت پره های

 روتور دم

 متر مربع 8/1

 θtwt  پیچش خطی روتور

 دم

 راديان -087/0

γt 4 عدد لاک روتور دم 

SH متر مربع 67/1 مساحت دم افقی 

 مشتقات پايداری  -2جدول 

ايداریمشتق پ مقدار  

برای 

بالگرد 

 مثال

 واحد

(
𝜕𝑋

𝜕𝑢
)
𝑀

= −𝜌𝐴𝑏(Ω𝑅)2 {[

𝜕𝐶𝐻

𝜎

𝜕𝜇

+

𝜕𝐶𝐻

𝜎

𝜕𝑎1𝑠

𝜕𝑎1𝑠

𝜕𝜇

+ (𝑎1𝑠
+ 𝑖𝑀)

𝜕𝐶𝑇

𝜎

𝜕𝜇
]
𝜕𝜇

𝜕𝑢

+ [

𝜕𝐶𝐻

𝜎

𝜕𝜆′
+

𝜕𝐶𝐻

𝜎

𝜕𝑎1𝑠

𝜕𝑎1𝑠

𝜕𝜆′

+ (𝑎1𝑠
+ 𝑖𝑀)]

𝜕𝜆′

𝜕𝑢
} 

پوند 12 ⁄ثانیه/فوت  

(
𝜕𝑋

𝜕𝑢
)
𝐻

=
2

𝑉
𝑋𝐻

+ (
𝑞𝐻

𝑞
) 𝑞𝐴𝐻𝑎𝐻 {(𝛼𝐻

− 𝛼𝐿0) [1

−
2𝑎𝐻(1 + 𝛿𝑖)

𝜋𝐴. 𝑅
]

+ (𝛼𝐻 − 𝑖𝐻)}
𝜕𝛼𝐻

𝜕𝑢
 

پوند 0 ⁄ثانیه/فوت  

(
𝜕𝑋

𝜕𝑢
)
𝑉

=
2

𝑉
[𝑋𝑉 + 2∆𝐷𝑉] 

پوند 0 ⁄ثانیه/فوت  

(
𝜕𝑋

𝜕𝑢
)
𝐹

=
2

𝑉
𝑋𝐹 

پوند 8 ⁄ثانیه/فوت  
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پوند ⁄ثانیه/فوت  5 
(
𝜕𝑋

𝜕𝑤
)
𝑀

= −𝜌𝐴𝑏(Ω𝑅)2 [
𝜕𝐶𝐻/𝜎

𝜕𝜆′

+ 𝐶𝑇/𝜎
𝜕𝑎1𝑠

𝜕𝜆′

+ (𝑎1𝑠
+ 𝑖𝑀)]

𝜕𝜆′

𝜕𝑤
 

پوند ⁄ثانیه/فوت  1 
(
𝜕𝑋

𝜕𝑤
)
𝐻

= (
𝑞𝐻

𝑞
) 𝑞𝐴𝐻𝑎𝐻 {(𝛼𝐻

− 𝛼𝐿0) [1

−
2𝑎𝐻(1 + 𝛿𝑖)

𝜋𝐴. 𝑅
]

+ (𝛼𝐻 − 𝑖𝐻)}
𝜕𝛼𝐻

𝜕𝑢
 

 2 
(
𝜕𝑋

𝜕𝑤
)
𝐹

= (𝐿𝐹 − 𝑞
𝜕𝑓

𝜕𝛼𝐹
)
𝜕𝛼𝐹

𝜕𝑤
 

.فوت پوند ⁄ثانیه/فوت  495 
(
𝜕𝑀

𝜕𝑤
)
𝑀

= (
𝜕𝑀

𝜕𝑎1𝑠

) [
𝜕𝑎1𝑠

𝜕𝜆′

𝜕𝜇

𝜕𝑢

+
𝜕𝑎1𝑠

𝜕𝜆′

𝜕𝜆′

𝜕𝑢
] − 𝑋𝑢𝑏𝑀

+ 𝑍𝑢𝑙𝑀 

.فوت پوند ⁄ثانیه/فوت  327 
(
𝜕𝑀

𝜕𝑤
)
𝐻

= −(
𝜕𝑋

𝜕𝑢
)
𝐻

𝑏𝐻

+ (
𝜕𝑍

𝜕𝑢
)
𝐻

𝑙𝐻 

.فوت پوند ⁄ثانیه/فوت  374 
(
𝜕𝑀

𝜕𝑤
)
𝐹

=
2

𝑉
𝑀𝐹

+ 𝑞
𝜕(𝑀/𝑞)

𝜕𝛼𝐹

𝜕𝛼𝐹

𝜕𝑢
 

ی، نمايش ماتريسی معادلات برای سهولت بررسی پايدار

 در شرايط تريم در زير آورده شده است. 21-29

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 −𝑚𝑠 +

𝜕𝑋

𝜕𝑢

𝜕𝑋

𝜕𝑤
(
𝜕𝑋

𝜕𝑞
− 𝑚𝑈1Θ1) 𝑠 − 𝑚𝑔

𝜕𝑋

𝜕𝑣

𝜕𝑋

𝜕𝑝
𝑠

𝜕𝑋

𝜕𝑟
𝑠

𝜕𝑍

𝜕𝑢
[ (

𝜕𝑍

𝜕�̇�
− 𝑚) 𝑠 +

𝜕𝑍

𝜕𝑤
] (

𝜕𝑍

𝜕𝑞
+ 𝑚𝑈1) 𝑠

𝜕𝑍

𝜕𝑣

𝜕𝑍

𝜕𝑝
𝑠

𝜕𝑍

𝜕𝑟
𝑠

𝜕𝑀

𝜕𝑢

𝜕𝑀

𝜕�̇�
𝑠 +

𝜕𝑀

𝜕𝑤
−𝐼𝑦𝑦𝑠

2 +
𝜕𝑀

𝜕𝑞
𝑠

𝜕𝑀

𝜕𝑣

𝜕𝑀

𝜕𝑝
𝑠

𝜕𝑀

𝜕𝑟
𝑠

𝜕𝑌

𝜕𝑢

𝜕𝑌

𝜕𝑤

𝜕𝑌

𝜕𝑞
𝑠 −𝑚𝑠 +

𝜕𝑌

𝜕𝑣
[(

𝜕𝑌

𝜕𝑝
+ 𝑚𝑈1Θ1) 𝑠 + 𝑚𝑔] (

𝜕𝑌

𝜕𝑟
− 𝑚𝑈1) 𝑠

𝜕𝐿

𝜕𝑢

𝜕𝐿

𝜕𝑤

𝜕𝐿

𝜕𝑞
𝑠

𝜕𝐿

𝜕𝑣
−𝐼𝑥𝑥𝑠

2 +
𝜕𝐿

𝜕𝑝
𝑠

𝜕𝐿

𝜕𝑟
𝑠

𝜕𝑁

𝜕𝑢

𝜕𝑁

𝜕𝑤

𝜕𝑁

𝜕𝑞
𝑠

𝜕𝑁

𝜕𝑣

𝜕𝑁

𝜕𝑝
𝑠 −𝐼𝑧𝑧𝑠

2 +
𝜕𝑁

𝜕𝑟
𝑠

]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
𝑢(𝑠)

𝑤(𝑠)

𝜃(𝑠)

𝑣(𝑠)

𝜙(𝑠)

𝜓(𝑠)]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

  

 

 

 

 

 

(40                      ) 

=

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 −

𝜕𝑋

𝜕𝜃0𝑀

−
𝜕𝑋

𝜕𝜃0𝑇

−
𝜕𝑋

𝜕𝐴1

−
𝜕𝑋

𝜕𝐵1

−
𝜕𝑍

𝜕𝜃0𝑀

−
𝜕𝑍

𝜕𝜃0𝑇

−
𝜕𝑍

𝜕𝐴1

−
𝜕𝑍

𝜕𝐵1

−
𝜕𝑀

𝜕𝜃0𝑀

−
𝜕𝑀

𝜕𝜃0𝑇
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−
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𝜕𝐵1
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𝜕𝑌

𝜕𝜃0𝑀

−
𝜕𝑌

𝜕𝜃0𝑇

−
𝜕𝑌

𝜕𝐴1

−
𝜕𝑌

𝜕𝐵1

−
𝜕𝐿

𝜕𝜃0𝑀

−
𝜕𝐿

𝜕𝜃0𝑇

−
𝜕𝐿

𝜕𝐴1

−
𝜕𝐿

𝜕𝐵1

−
𝜕𝑁

𝜕𝜃0𝑀

−
𝜕𝑁

𝜕𝜃0𝑇

−
𝜕𝑁

𝜕𝐴1

−
𝜕𝑁

𝜕𝐵1]
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 نتايج تخمین شرايط تريم به ازای مساحت دم - 3جدول 

 متر مربع18𝑓𝑡2 (67/1 )افقی 

 مرحله سوم مرحله دوم مرحله اول پارامتر

زاويه حمله بدنه، 

 راديان)نقطه شروع(
0 092/0- 095/0- 

برآی بدنه،  نیروی

 نیوتن
81/1829- 336/3091- 75/3280- 

نیروی پسای بدنه، 

 نیوتن
157/3902 389/3991 961/4010 

نیروی پسای روتور 

اصلی، نیوتن)نقطه 

 شروع(

128/805 2/943 86/1353 

نیروی پسای روتور 

دم، نیوتن)نقطه 

 شروع(

378/53 857/145 969/146 

زاويه صفحه گذرنده 

های از نوک پره

 روتور اصلی، نیوتن

0524/0- 0546/0- 0594/- 

نیروی پسای روتور 

 اصلی، نیوتن
0766/0 0749/0 075/0 

نیروی پسای روتور 

 دم، نیوتن
2/943 86/1353 041/1383 

زاويه حمله بدنه، 

 راديان
857/145 969/146 44/152 

تراست روتور دم، 

 نیوتن
915/3197 779/3220 495/3331 

ک لیزاويه  گام سايک

 طولی، راديان
  04/0- 

زاويه  گام سايکلیک 

 عرضی، راديان
  089/0 

 

 نتایج -3
نشان داد که تغییر مساحت  5 -3های جداول مقايسه داده

 از اين. درصد بر نقاط تريم دارد 5کمتر از  دم افقی تاثیری

 توان از تغییرات آن صرفنظرکرد.رو می

ه در پرواز رو به جلو پس از محاسبه نقاط تريم ، از آنجا ک

جداسازی معادلات  ]11[( Hoverبر خلاف پرواز ايستا )

طولی و عرضی خطای قابل توجهی را در محاسبات ايجاد 

 صورت کوپل بررسی شدند.کند معادلات بهمی

 نتايج تخمین شرايط تريم به ازای مساحت دم افقی  - 4جدول 

36𝑓𝑡2(34/3 )متر مربع 
مرحله  مرحله دوم مرحله اول پارامتر

 سوم

زاويه حمله بدنه، 

 راديان)نقطه شروع(

0 092/0 095/0- 

ه، نیروی برآی بدن

 نیوتن

81/1829- 336/3091

- 

917/3278

- 

نیروی پسای بدنه، 

 نیوتن

157/3902 288/3991 739/4010 

نیروی پسای روتور 

اصلی، نیوتن)نقطه 

 شروع(

128/805 866/941 707/1356 

نیروی پسای روتور 

دم، نیوتن)نقطه 

 شروع(

38/53 058/147 125/148 

زاويه صفحه گذرنده 

های روتور از نوک پره

 اصلی، نیوتن

0519/0- 0540/0- 0589/0- 

نیروی پسای روتور 

 اصلی، نیوتن

74/941 707/1356 62/1358 

نیروی پسای روتور 

 دم، نیوتن

058/147 125/148 686/13 

زاويه حمله بدنه، 

 راديان

092/- 095/0- 1/0- 

تراست روتور دم، 

 نیوتن

023/3222 31/3244 959/3353 

زاويه  گام سايکلیک 

 ی، راديانطول

  041/0- 

زاويه  گام سايکلیک 

 عرضی، راديان

  09/0 
 

برای بالگرد مورد تحقیق  40با جايگذاری عددی ماتريس 

 حاصل شد. 41ماتريس 

ازای مساحت دم معادله مشخصه دترمینان ماتريس فوق به

 :𝑓𝑡2 18افقی 

(42) 𝑠8 + 10.19𝑠7 + 31.43𝑠6 +
65.27𝑠5 + 52.74𝑠4 − 68.81𝑠3 +
3.86𝑠2 + 3.10𝑠 − 0.066 = 0  

 های معادله مشخصه عبارتند از: که ريشه
𝑝1 = [−2.38 ± 6.70𝑖 − 0.855 ±
2.84𝑖 − 0.189  0.021  0.292  0.521]  
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 که وجود مقادير ويژه مثبت بیانگر ناپايداری سیستم است.

 𝑓𝑡2 54 وازای مساحت دم افقی ها به همچنین ريشه

36 𝑓𝑡2 ؛ 
𝑝2 = [−1.95 ± 6.30𝑖 − 0.55 ± 1.4𝑖 

− 0.12  0.02  0.21  0.49] 
𝑝3 = [−.98 ± 4.70𝑖 − 0.45 ± .87𝑖 − 0.1  

− 0.009 − 0.19 − 0.21] 

شود که با سه برابر کردن مساحت دم افقی ملاحظه می

 ها منفی هستند که بر پايداری سیستم دلالت دارد.ريشه

 پايداریکه بر اساس دو مشتق در ترسیم نمودار پايداری 

 1سرعت
𝜕𝑀

𝜕𝑢
 2و پايداری زاويه حمله 

𝜕𝑀

𝜕𝑤
وابسته به ابعاد که   

، مرز بین پايداری و ناپايداری را ]12[د دم افقی هستن

𝑅.𝐷خطوط  = 0 , 𝐸 = )معیار تشخیص روث(   0

تق نیز از ترکیب دو مش 𝐸 کنند، که ترممشخص می
𝜕𝑀

𝜕𝑤
,  

𝜕𝑀

𝜕𝑢
 ؛حاصل شده است 

E =
∂M

∂w

∂Z

∂u
−

∂M

∂u

∂Z

∂w
                                      (43)                    

در نتیجه نمودار پايداری برای بالگرد با مشخصات مندرج 

 صورت زير ترسیم شد؛به  1در جدول 
 

 ]4[نمودار پايداری  - 3شکل 

برابر  3شود با تغییر مساحت دم تا ور که ملاحظه میطهمان

 .پايداری حاصل شده است

های که پاسخ (7-4)های ناپايداری سیستم در شکل

به ازای  18𝑓𝑡2دينامیکی سیستم با مساحت دم افقی 

-8)های در شکل دهد، مشخص است.نشان میورودی پله 

دم افقی  با مساحت به ازای ورودی پلهها را نیز خروجی (11

36 𝑓𝑡2 .نشان داده است که بیانگر ناپايداری طولی هستند 

                                                 
1 speed stability 

 نتايج تخمین شرايط تريم به ازای مساحت دم افقی  - 5دول ج

54𝑓𝑡2 (01/5 )متر مربع 

 مرحله اول پارامتر
مرحله 

 دوم
 مرحله سوم

زاويه حمله بدنه، 

 راديان)نقطه شروع(
0 092/0 095/0- 

نه، نیروی برآی بد

 نیوتن
81/1829- 

336/3091

- 
917/3278- 

نیروی پسای بدنه، 

 نیوتن
157/3902 288/3991 739/4010 

نیروی پسای روتور 

اصلی، نیوتن)نقطه 

 شروع(

128/805 866/941 707/1356 

نیروی پسای روتور 

دم، نیوتن)نقطه 

 شروع(

378/53 058/147 125/148 

زاويه صفحه گذرنده 

ر های روتواز نوک پره

 اصلی، نیوتن

0519/0- 0540/0- 0589/0- 

نیروی پسای روتور 

 اصلی، نیوتن
74/941 707/1356 621/1358 

نیروی پسای روتور 

 دم، نیوتن
058/147 125/148 686/13 

زاويه حمله بدنه، 

 راديان
092/- 095/0- 1/0- 

تراست روتور دم، 

 نیوتن
024/3222 31/3244 959/3353 

زاويه  گام سايکلیک 

 طولی، راديان
  041/0- 

زاويه  گام سايکلیک 

 عرضی، راديان
  09/0 

ها به ازای مساحت دم افقی خروجی( 15-12) هایدر شکل

54 𝑓𝑡2 اند. در اين نمودارها پايداری محرز است رسم شده

و همچنین کیفیت خوشدستی مطابق با استاندارد نظامی 

 ADS-33Eجلو   برای پرواز در سطح يک در پرواز رو به

  است.

مطابق با اين استاندارد برای پرواز در سطح يک در پرواز رو 

ثانیه و درصد فراجهش کمتر  5به جلو زمان نشست کمتر از 

 (. 16)شکل ]13[تعیین شده است  30از 

دهد با سه برابر کردن نشان می (15-12)های شکل

,𝑢,𝑤مساحت دم افقی متغیرهای طولی حالت  𝑞, 𝜃  هر

اند و همچنین ثانیه پايدار شده 5کدام در زمان کمتر از 

است که مطابق با استاندارد  30درصد فراجهش آنها کمتر از 

 لازم برای پرواز رو به جلو در سطح يک است. 

2 angle of attack stability 
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[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
−621𝑠2 − 20 −8𝑠 3865𝑠 − 20000 −1𝑠 −659𝑠 0

43𝑠 −621𝑠2 − 290𝑠 120273𝑠 0 0 −1846𝑠

115𝑠 14𝑠2 + 542𝑠 −400000𝑠2 − 50281𝑠 −11𝑠 12900𝑠 0

4𝑠 −13𝑠 −574𝑠 −621𝑠2 − 90𝑠 −3775𝑠 + 200000 −119698𝑠

30𝑠 −263𝑠 −11418𝑠 −95𝑠 −5000𝑠2 − 33738𝑠 6912𝑠

130𝑠 99𝑠 0 1017𝑠 6909𝑠 −35000𝑠2 − 56119𝑠
]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
𝑢(𝑠)

𝑤(𝑠)

𝜃(𝑠)

𝑣(𝑠)

𝜙(𝑠)

𝜓(𝑠)]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

=

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

6727 −12845 1506 −18601

110919 0 0 0

−326946 0 −29480 −364158

5668 −12845 −16638 −1635

92745 −77070 −325703 −32014

−376161 475265 0 0 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

                                                                                             )41( 

 

 
 ( step) به ورودی پله uپاسخ دينامیکی  - 4 شکل

  (18 𝑓𝑡2(1.67𝑚2))مساحت دم افقی

 
 (step) به ورودی پله wپاسخ دينامیکی  - 5شکل 

 𝑓𝑡2 ((1.67𝑚2) 18)مساحت دم افقی  

 
به ورودی سايکلیک عرضی    qپاسخ دينامیکی  - 6شکل 

 𝑓𝑡2 ((1.67𝑚2) 18)مساحت دم افقی

 
 ( step) به ورودی پله 𝜃پاسخ دينامیکی  - 7شکل 

 𝑓𝑡2 ((1.67𝑚2) 18)مساحت دم افقی  
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 ( step) به ورودی پله uپاسخ دينامیکی  -8شکل 

 𝑓𝑡2 ((3.34𝑚2) 36)مساحت دم افقی  

 
 ( step) به ورودی پله wپاسخ دينامیکی -9شکل 

𝑓𝑡2 ((3.34𝑚2 36)مساحت دم افقی

 
  به ورودی سايکلیکq پاسخ دينامیکی   - 10شکل 

 𝑓𝑡2 ((3.34𝑚2) 36)مساحت دم افقی
 

 
 ( step) به ورودی پله 𝜃پاسخ دينامیکی  - 11شکل 

 𝑓𝑡2 ((3.34𝑚2) 36)مساحت دم افقی
 

 

 ( step) به ورودی پله uپاسخ دينامیکی  - 12شکل 

 𝑓𝑡2 ((5.01𝑚2) 54)مساحت دم افقی

 
 ( step) به ورودی پله wپاسخ دينامیکی  - 13شکل 

 𝑓𝑡2 ((5.01𝑚2) 54)مساحت دم افقی

 
 (step) به ورودی پلهq پاسخ دينامیکی  - 14شکل 

 𝑓𝑡2 ((5.01𝑚2) 54)مساحت دم افقی

 

 
 ( step) به ورودی پله 𝜃پاسخ دينامیکی  -15شکل 

 𝑓𝑡2 ((5.01𝑚2) 54)مساحت دم افقی

 
 محدوده سطوح پروازی در پرواز رو به جلو -16شکل 
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 مولفه های سرعت، نیروهای و گشتاور های روتور اصلی -17شکل 

 گیرینتیجه -4
سازی دينامیکی شش درجه آزادی با هدف مدل اين تحقیق

بالگردهای يک روتور اصلی مجهز به روتور با ساختار لولايی 

با خروج از مرکزيت مشخص و با فرض دو درجه آزادی 

فلپینگ و فدرينگ برای هر پره و همچنین فرض سرعت 

 القايی يکنواخت در صفحه روتور اصلی ارائه شده است.

يم و استخراج مشتقات پايداری، به پس از تخمین شرايط تر

تحلیل پايداری طولی سیستم با تغییر سايز دم افقی 

پرداخته شد، که نتايج حاصل نشان داد که با افزايش 

مساحت دم افقی تا سه برابر پايداری برای بالگرد مورد 

سازی بررسی حاصل شد همچنین نتايج حاصل از شبیه

ه مطابق با آن برای خوبی ملزومات استاندارد نظامی کبه

پرواز سطح يک در پرواز روبه جلو درصد فراجهش کمتر از 

ثانیه تعیین شده است، را  5و زمان نشست کمتر از  30

 کند.اجابت می
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