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  چكيده
فلاتر يك هواپيما تدوين شده است. در اين راستا  آزموندر اين پژوهش، دستورالعمل اجرائي بر مبناي الزامات استاندارد 

تحليل الگوريتم هاي شناسايي فركانس تحريك سازه و تخمين هاي ميرائي از داده هاي پاسخ پرنده در شرايط مختلف پروازي 
 38و  10فر، پايي با اعمال زواياي فلپ ص 5600 است. نتايج در شرايط ارتفاع مياني و منطقه پروازيگرفته  مورد بررسي قرار

درجه ارائه شده است. در اين تحقيق داده برداري پارامتريك با پوشش محدوده نمودارهاي عملكردي مورد توجه بوده است. 
هاي فلاتر با قابليت كاربرد در برنامه اخذ گواهينامه نوع و تكميل كتابچه پروازي براي تهدف از كار حاضر، دسترسي به سرع

با  ،اي بحراني پاكت پروازيهههد كه با افزايش زاويه فلپ در محدودديبوده است. نتايج نشان ميك هواپيماي جت آموزشي 
توجه به جهش پاسخ فركانس ديناميكي پرنده ناشي از تحريك سازه به سمت بينهايت و در نتيجه ورود به نرخ نزولي ميرائي 

ندي هاي وزني از سبك به ببدر تركي ر حالي است كه با تغييرفتد. اين دايمري اتفاق تني، پديده فلاتر در سرعت پائياهساز
ود. در اين تحقيق از هر دو شيسنگين در زاويه فلپ يكسان، اين نرخ نزولي در سرعت فلاتر به صورت محسوس مشاهده نم

انطباقي بهره گرفته سرعت به طور موازي و - فركانس و ميرائي-نمودارهاي پاسخ تحريك به شكليني سرعت فلاتر بشروش پي
اي خطا، نشانگر اين مطلب است كه نمودارهاي ههشده است. مقادير ثبت شده از تجهيزات كاليبره با قابليت فيلترينگ داد

، ارتعاش و موارد مشابه) نسبت ، گاستميرائي بدليل تاثيرپذيري كمتر از شرايط اغتشاشي محيطي (تغييرات سرعت باد، نويز
  ركانس از اولويت انتخاب و قابليت اعتماد بيشتري برخوردار هستند.اي فازي فهتبه چار
  

  .ميرائي نوساني ؛نمودارهاي كاهه لگاريتمي تله متري؛ ؛پاكت پروازي ؛فلاتر كلاسيك: كلمات كليدي
  
  
  

  مقدمه -1
آيروالاستيك حاصل برهمكنش نامطلوب آيروديناميك،  فلاتر

الاستيك و نيروهاي اينرسي روي سازه است كه منجر به 
-يتوليد يك نوسان ناپايدار و اغلب منتج به تخريب سازه م

مستعد پذيرش پديده  معمولاًبالا - ردد. هواپيماي سرعتگ
مايل بر  55هاي فلاتر هستند هر چند كه فلاتر درسرعت

نيز رخ داده است. در  home-built ساعت و در هواپيماهاي
وان گفت هيچ رژيم سرعتي از پديده فلاتر تيمحقيقت 
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هاي حاصل از آن باشد. آيروالاستيسيته و پديدهنمي مصون
ذار براي علم طراحي گراثيهمواره نقش مهمي در قوانين ت

هاي هاي نازك، پايداركنندهكند. ابداع بالهواپيما ايفا مي
شكل -و تركيب بندي دم تي افقي و عمودي تمام متحرك دم

همواره امكان وقوع پديده فلاتر را در پاكت پروازي تعريف 
هاي اوليه در سال .1 دهندشده براي پرنده افزايش مي

هوانوردي، هيچ آزمايش اختصاصي براي فلاتر توسعه صنعت 
گرفت و بررسي اين پديده يمدر مقياس واقعي هواپيما انجام ن

تنها به يك آزمون نمايش اثباتي در ماكزيمم سرعت و بررسي 
-كنترلستي و دشو تائيد حاصله از خلبان در ارتباط با خو

ستيك يري براي پايداري آيروالاگهنتيج ذيري پرنده و نهايتاًپ
رسمي فلاتر در سال  آزمونگرديد. نخستين آن محدود مي

انجام پذيرفت.  1در كشور آلمان و توسط وان اشليپ 1935
- ميزان ارتعاش هواپيما در فركانس ب تحليلي وي روييتقر

بالا و شتاب دار صورت -هاي تشديد در شرايط پروازي سرعت
- هدادپذيرفت و نمودار دامنه پاسخ پرنده بر حسب سرعت، 

پردازي اين آزمون را تكميل كرد؛ براين اساس افزايش دامنه 
همراه با كاهش ميرائي و رخداد پديده فلاتر در راستاي خط 
مجانب فرضي (سرعت فلاتر) تا ميل پارامتر دامنه به بينهايت، 

را  1(شكل  گرديدرداري آزمون محسوب ميبهتحليلي بر داد
  .1 )ببيند

  

 1پروازي وان اشليپي آزمون فلاتره پردازداد -1شكل
  

مبادرت به انجام يك  1970ايالات متحده در سال 
اشليپ  آزمونآزمايش فلاتر پروازي با توجه به اصول تكنيك 

                                                       
1Von Schlippe 

لي كمي نمود، كه بصورت تحلي يك هواپيماي سسنابراي 
رسيد. منحني دامنه پاسخ دو بال به نظر ميتر هتكامل يافت

سمت چپ و راست بر حسب تابعي از سرعت براي اين آزمون 
مايل بر ساعت، پديده  240اد كه در سرعتي معادلديمنشان 

فلاتر مخرب با تمايل پاسخ سازه به سمت بينهايت، قطعي 
- مبه بعد، هواپيماهاي بسياري با سيست1995است. از سال 

-يز شدند. سطوح فركانسي تعييناي تجهتحريك سازه هاي

شده توسط اين تجهيزات، مرجع تشخيص پديده تشديد در 
ها بطور خلاصه، . در اين آزمونگرديدپرنده محسوب مي

پروازي محدود به بررسي نمودارهاي  آزمونهاي تحليل داده
نج نصب شده روي سبآمده از شتافركانس و ميرائي بدست

پاسخ بينهايت در شرايط متنوع هواپيما، براي تعيين محدوده 
  .1 پروازي بود

هاي فلاتر به دلايل ذكر شده در اما همواره انجام آزمون
هاي خطرناك توسط مجريان آنها خاطر آزمونذيل به عنوان 

شوند. نخست اينكه، اجراي اين آزمايش بايد در نشان مي
نزديكي سرعت واقعي فلاتر نمايش داده شود و پيش از آنكه 

اي خطرناك قرار بگيرد توسط خلبان و هيده در ناپايدارپرن
، شيب مهندسين آزمايشات مهار و مديريت گردد. ثانياً

تر از منطقه خطرناك آزمون پروازي نموداري ميرائي پائين
-تواند براي يك پيش بيني دقيق از پايداري در سرعتنمي

و  ني) پرنده معيار صحيحي محسوب شودهاي بالاتر (بحرا
م اينكه، پايداري آيروالاستيك مي تواند بطور ناگهاني به سو

يك شرايط ناپايدار تبديل شود و اين تنها وابسته به چند نات 
  .2 باشدتغييرات در سرعت پرنده مي

دار تامين  هاي نه تنها عهديك سيستم تحريك سازه
بلكه همچنين  ،باشدمي آزمونياز ميزان نيروي كافي مورد ن

  بايد:
دوده مطلوب فركانس را ايجاد حد كافي فراتر از مح -1

  كند.
داراي وزن سبك باشد تا از نظر وزني تاثير محسوسي  -2

  شي مودال هواپيما نگذارد.هاي ارتعاروي مشخصه
از نظر الزامات تامين توان (الكتريك يا هيدروليك) با  -3

  سيستم تغذيه وسيله نقليه هوايي سازگار باشد.
ر همزمان در يك ين سه خصوصيت بطولزوم تجميع ا 

هاي فلاتر، يك اي مورد كاربرد در آزمونسيستم تحريك سازه
گردد. برخي از الزام در داده برداري صحيح محسوب مي
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هاي يك سازه اي متعارف و معمولي شامل تكانهوسايل تحر
-القائي فرامين كنترلي توسط خلبان، سطوح كنترل نوسان

هاي ، تيغه3اي اينرسياييهكحر، م2، تراسترها1كننده
و همچنين استفاده از اغتشاشات آب و هوايي  4آيروديناميك
تحريك سازه يك بخش ضروري در  .3 شوندناگهاني مي

شود. تحريك پروازي فلاتر محسوب مي آزمونفرآيند اجرايي 
كافي و مناسب، انرژي لازم براي برانگيزش و القاء تمامي 

را به ميزان متناسب براي تشخيص  مودهاي ارتعاشي منتخب
 .6كندهاي پاسخ فراهم ميپايداري بصورت صحيح از داده

در اين پژوهش، ضمن نگاه تحليلي به پديده 
آيروالاستيك فلاتر كلاسيك، برنامه اجراي يك آزمون پروازي 
با هدف دستيابي به سرعت بحراني فلاتر، با استفاده از 

ي در قالب يك انتخاب تحريك سازه توسط اغتشاشات جو
تصادفي از پاكت عمليات پروازي جت آموزشي ارائه شده 

هاي آزمايش برحسب نرخ رشد است. سپس آناليز طيفي داده
فركانس و ميرايي به صورت تابعي از پاسخ و سرعت پرنده 
تهيه گرديده است. در واقع هدف از تعريف اين تكنيك، 

اي جمع آوري اطلاعات استفاده از هر دقيقه از زمان پرواز بر
مفيد عملكرد پروازي و ديناميك سازه پرنده و تحليل مدل 
تجربي آن خواهد بود. در اين پلان پروازي، مانيتور نمودن 
سيگنال هاي پاسخ به صورت تله متري از طريق نرم افزار 

 - آناليزور فركانس و نمودارهاي كاهه لگاريتمي 5سريع
ئه يك آزمايش مدرن و نقش اساسي در ارا -6استريپ چارت

  كنند. قابل اعتماد ايفا مي
  
  ملاحظات تئوري پديده فلاتر كلاسيك  -3

اگر در يك سيستم تغيير مكان خمشي افزايش و تغيير مكان 
در حقيقت كار منفي شده و انرژي  ،پيچشي كاهش يابد
دهد. افته و در نتيجه ناپايداري رخ ميسيستم افزايش ي

داراي دو درجه آزادي (يك مود كه  2سيستمي مطابق شكل 
در  است،  خمشي و يك مود آزادي پيچشي) - آزادي خطي

تونل باد قرار گرفته است. براي بررسي ديناميك سازه اين 
                                                       
1 Oscillating Control Surfaces 
2 Thrusters 
3 Inertial Exciters 
4 Aerodynamic Vans 
5 Real- Time 
6 Strip Chart 

مكانيزم، با توجه به اصل هميلتون كه بيان مي كند چنانچه 
 ر نيروهاي خارجي حركتي انجام دهدسيستمي تحت تاثي

ي و انرژي ناشي از كار روي تغييرات مجموع انرژي جنبش
شود كه با سيستم، انتگرال زماني ثابت دارد؛ تلاش مي

 آيدانژ معادلات حركت سيستم بدستاستفاده ازمعادلات لاگر
4:  

)1(  ∆	න ሺT Wሻdt ൌ 0
௧ଶ

௧ଵ
 

)2(  d/dt(∂T/ ∂qሶ i) +∂V/ ∂qi ∂T/ ∂qi = Qi 

i=1,2,3, . . . ,N 
  

 
  مودهاي حركتي ايرفويل دو درجه آزادي با-2شكل

  خمش وپيچش

  
  با مختصات 7پيچينگمود حركتي  كه با توجه به تعيين

q1 = θ  با مختصات 8پلانجينگو مود حركتيq2 =h  ،
به ترتيب با پارامتر و پيچشي همچنين تعريف سختي خمشي 

، و با استفاده از 2در شكل Kθو  Khهاي صورتسختي به 
  داريم:، 4روابط زير

)3( T ൌ 1/2mhሶ ଶ  hሶθሶ Sθ  1/2Iθθሶ
ଶ 

)4(  V ൌ 1/2Kθθ
ଶ  1/2K୦hଶ 

ذيل قابل  به شكلمورد مطالعه  معادلات حركت براي سيستم
  باشد: ميارائه 

)5(  d/dtሺ∂T/ ∂hሶ ሻ  ∂V/ ∂h െ ∂T/ ∂h ൌ Q୦ 
)6(  d/dtሺ∂T/ ∂θሶ ሻ  ∂V/ ∂θെ ∂T/ ∂θ ൌ Qθ 

توسط معادلات حركت با درنظر گرفتن كارانجام شده  ونهايتاً
  :5 آيندبدست مي مطابق زيرنيروهاي آيروديناميكي 

)7(  mhሷ  Sθθሷ+K୦ h = -L 

                                                       
7 Pitching 
8 Plunging 
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)8(  Iθθሷ+Sθhሷ+Kθ = My

قابل آزاد بوده و بار خارجي  ،اگر ارتعاشات سيستم
آنگاه دو معادله حركت )، Qi = 0( صرفنظر كردن باشد:

  .آمدپيچشي و خمشي به حالت كوپل در خواهند
مقدار  ،مشروحه در فوق كوپل معادلاتچنانچه در 

پارامتر ناميرائي استاتيكي بال حول محور الاستيك را كه با 
Sθ شود، از معادلات حذف گرددشناخته مي )Sθ = 0 ،(

گر پديده فلاتر اتفاق معادلات از حالت كوپل خارج شده و دي
  افتد.نمي

)9(  S ൌ mxୡ.

آيد كه مركز الاستيك و اين وضعيت زماني پيش مي
رار بگيرند. بر همين رم سيستم (ايرفويل) روي هم قمركز ج

و مود  )ωh(هاي طبيعي غير كوپل مودخمشي اساس فركانس
  شوند: به صورت زير معرفي مي) ωθ( پيچشي

)10(  mhሷ Kh h = 0     ;   ωh = (Kh/m)1/2 
)11(  Iθθሷ+Kθθ = 0     ;   ωθ = (Kθ/Iθ)

1/2

يك بال، مركز  افتد كه دربهترين حالت زماني اتفاق مي
گيرد؛ در عمل براي يك وسيله الاستيك پشت مركز جرم قرار

نقليه هوايي و به منظور دستيابي به اين وضعيت با قرار دادن 
تانك سوخت در محل مناسب روي بال، مركز ثقل را به طرف 

كنند. بر همين اساس در يك مانور پروازي جلو هدايت مي
سازي رياضي فوق مشهود است كه با براي نمايش اثباتي مدل

افزايش زاويه حمله و انتقال تدريجي مركز جرم به عقب، 
پديده كوپلينگ مودهاي خمشي و پيچشي منجر به رخداد 

  شود.ميتر نهاي پائيفلاتر كلاسيك در سرعت
تحليلي اگر تغيير مكان مود خمشي و تغيير از منظر 

پيچينگ و  مكان مود پيچشي بترتيب ناشي از نوسانات
انرژي  بصورت همزمان دچار افزايش و كاهش شود،پلانجينگ 

در  كند.يافته و به سمت ناپايداري ميل ميسيستم افزايش 
، يكسان شدن زم براي وقوع پديده فلاترواقع شرط لا

 ايط معمولاًدراين شر ،باشدچشي ميهاي خمشي و پيفركانس
قاي انرژي به علامت بوده و باعث النيرو و تغيير مكان هم

نمايد مي ميرايي سيستم به سمت صفر ميلسيستم شده و 
  . 5باشدكه اين شرط كافي براي وقوع پديده فلاتر مي

  هيزات تكنولوژي و تج -4
پيشروي روي پاكت سرعت فلاتر هر هواپيما در  ،در حقيقت

حين انجام آزمايش پروازي از طريق شتابگيري از يك 

محدوده (شرايط پروازي) به مرحله بعد، همواره يك تصميم 
باشد. در اين شرايط بحراني در اجراي آزمون پروازي فلاتر مي

ايشات مجرب به همراه پردازش تكيه بر تجربه مهندسين آزم
در قالب نمودارهاي فركانس و ميرائي  هاي فيلتر شدهداده
بالاترين ميزان تواند قابليت اعتماد اجراي آزمايش را تا مي

  .6 تضمين نمايد
بر همين اساس در اجراي آزمايش پروازي اخير با الگو 

متري و هاي مدرن داده پردازي به روش تلهبرداري از تكنيك 
هاي و تجربه خلبان آزمايشگر، از دادهبدون تكيه بر حس 

بدست آمده در هر مرحله از آزمايش يك گراف ميرائي 
پس از طريق برونيابي ايجاد شده، سبصورت تابعي از سرعت 

بيني پايداري هواپيما در مرحله بعدي پيش ها،داده
شود. بطوركلي وسائل و دستورالعمل اجرايي آزمايش انجام مي

هاي پروازي فلاتر ات امروزي مورد استفاده در آزمونتجهيز
ه شده شامل انواع كه در اين آزمون پروازي نيز به كار گرفت

يزات نوسان ها، تجهشتاب سنج و كرنش سنجترانسديوسر، 
گيري از قابليت ارسال تعداد قابل توجهي سنج كاناليزه با بهره

ها به منظور مزمان دادهاز پارامترها به زمين و فيلتر نمودن ه
جلوگيري از بدنمايي (خطاهاي) فركانسي منتج شده از 

هاي پاسخ دريافتي درحين نمونه برداري ديجيتال سيگنال
ها و تجهيزات نمايشگر وي برد هواپيما و سيستم ثبت دادهر

هاي پروازي با توانايي نمايش نتايج بصورت نمودارهاي داده
باشد. در ايستگاه زميني مي -استريپ چارت - كاهه لگاريتمي

نماي كلي از فرآيند اجرايي اين آزمايش پروازي  3در شكل 
  .7 ارائه شده است

هاي با درصد ل تئوريك و تخمينبا توجه به تحليامروزه 
هاي خطاي پائين در ارتباط با رخداد پديده فلاتر در رژيم

اجراي اين آزمايشات تنها به چند  ،مختلف پروازي
(بدون ورود به وضعيت ناپايداري  پايدار آزموندستورالعمل 

پرنده) با محوريت افزايش فشار ديناميكي و عدد ماخ محدود 
  .8 شودمي

فركانسي حاصل شده از اجراي آزمايش پروازي در گراف 
فلاتر يك هواپيما، همواره كوپل شدن دو مود نوساني با 

اي پرنده را به دنبال دارد. اهش سطح ميرائي سازهيكديگر ك
بر همين اساس نيز كاهش سطح ميرائي در حين افزايش 

اي از ت هواگرد در منحني ميرائي، نشانهمرحله به مرحله سرع
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اري و و به خطر افتادن پايد مه آزمون پروازي فلاترعدم ادا
  . 9 گرددمحسوب مي ايمني پرواز پرنده، نهايتاً

توان آن را به عنوان نخستين مدل كار حاضر كه ميدر 
تجربي از آزمايش پروازي فلاتر براي يك نمونه جت آموزشي 

مرد، در هر مرحله از آزمايش چند منظوره در كشور برش
ورت تابعي از بدست آمده يك گراف ميرائي را بصهاي داده

سپس از طريق برونيابي مقادير فيلتر سرعت ايجاد مي كند؛ 
ني پايداري هواپيما در مرحله بعدي دستورالعمل بيپيششده، 

شود. نمودار فركانس و گراف ميرائي اجرايي آزمايش انجام مي
اي هفلپآزمايش پروازي در حاصل شده از اجراي اين 

هاي كه سازه اين هواپيما توسط تكانه دهدتلف نشان ميمخ
توسط  آهسته-سطح كنترل در مودهاي فركانسي شديد

يرائي دامنه پاسخ پرنده و تخمين مخلبان تحريك شده و 
هاي تبديل فوريه به فازهاي فركانسي سازه از طريق الگوريتم

  است.نوسان سنج به نمايش در آمده و سرعت توسط يك
  

  

  

  

  

  

 
مدل اجرايي آزمون پروازي فلاتر براي جت -3شكل 

 7 آموزشي
 

هاي تئوري پيش از اجراي آزمون پروازي، يك در تحليل
- ، پيشآزمونهاي ورودي ف دادهوي گرايابي خطي بر ربرون

اي كه اين بيني سرعت ناپايداري را ميسر كرده است بگونه
سرعت واقعي فلاتر گير و قابل قبولي به مقدار بطور چشم

  .نزديك است
 
  دستورالعمل پروازي آزمون فلاتر جت آموزشي - 5

الزامات و مراحل اجرائي اين آزمون كه توسط محققين، 
وهش تدوين مهندسين پرواز و خلبان آزمايش، در اين پژ

  است.تشريح شده 5تا  1هاي گرديده در قالب زيربخش
  
  آزمايشمدل تحريك سازه بكار رفته در اين  -1- 5

اي خارجي تحريك سازه اتتجهيز در اين آزمون پروازي از
توسط خلبان به هاي اعمال شده شود. ورودياستفاده نمي

هاي ، تكانه1هاي معكوسسطوح كنترلي پرنده از قبيل ايلرون
فلپ و ايلرون با استفاده از شرايط توربولانس جوي، ابزار مورد 

براي تحريك سازه و ايجاد ارتعاشات القائي در شرايط نظر 
  باشد.مي 1مختلف پروازي منطبق با جدول 

  
  مدل تحريك سازه استفاده شده در اين آزمون پروازي  - 1جدول 

  

  زمان تحريك  جهت وزش باد  سرعت باد  محدوده وزن 
  ثانيه 30 درجه از پشت  360  نات40 سبك
 ثانيه 30 درجه از پشت  360 نات 30 متوسط
  ثانيه 30  درجه از جلو 180 نات 20 -25 سنگين

  
  محدوده پروازي اجرائي توسط خلبان  -2- 5

، خلاصه اي از 2در كارت پروازي نشان داده شده در جدول 
وسط خلبان ت هاي سرعت و عملكرد اجرا شدهمحدوده

به روشني محدوده مانورپذيري كه است آزمايش ارائه شده
پرنده را در پروفيل پروازي تعيين شده براي خلبان آزمايش 

داده برداري آزمايش بوسيله تشريح كرده است. ثبت و 
ها وضعيتهمين ترتيب اجرائي با توجه به  نيز ايستگاه زميني
  است. صورت پذيرفته


  

                                                       
1 Aileron Reversals 
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كارت پروازي نشان دهنده ورودي هاي عملكردي  -2جدول 
  درجه 38  درجه 10  صفر درجه  فلپ
  107  120  143  (نات) 1سرعت افقي

  118  132  166  (نات) 2سرعت غيرمجاز


  ارتفاع آزمايش پروازي - 5-3
كليه فازهاي دستورالعمل اجرايي آزمايش پروازي فلاتر جت 

تدوين شده  3پا ازسطح زمين 9500آموزشي براي ارتفاع 
است. ارتفاع منطقه پروازي انتخاب شده براي اين آزمايش نيز 

باشد. كاليبراسيون و فيلترينگ يپا از سطح دريا م 5600
نج با توجه سنهاي جمع آوري شده توسط نرم افزار نوساداده

نج در شرايط مختلف وزني و زاويه سشبه ورودي هاي كرن
پا، به عنوان  15000ت فلپ براي محدوده ارتفاع فشاري ثاب

آمده از آزمون را از نمودارهاي هاي بدستمعيار، انحراف چارت
  نمايد.مرجع كتابچه پروازي قابل تشخيص مي

  
  شرايط وزن و بالانس -5-4

هاي وزني هواپيما در تمامي وضعيت هاي شرايط و محدوده
در اين آزمون نمايش اثباتي مورد  3پروازي منطبق بر جدول 

مورد نياز براي قرار گرفته است كه منطبق با الزامات  استفاده
هاي واقعي فلاتر اين جت آموزشي با اجابت مطمئن سرعت

  باشد. توجه به پاكت عملكرد پروازي آن مي
  

  شرايط وزن و بالانس در آزمايش پروازي فلاتر -3جدول 
  

 وزن محدوده
 پوند7500تا6000  سبك
 پوند8500تا7500 متوسط
پوند9400تا8500 سنگين

  
(دستورالعمل)  لازم به توضيح است كه اجراي مانورهاي

پروازي در شرايط بالانس هواپيماي آزمايشي با در نظر گرفتن 
جدول وزني فوق، براي دو محدوده مركز جرم جلو و مركز 

بحراني  دهنده كليه شرايطانتخاب شده تا پوششجرم عقب 
  باشد.نزديك به فلاتر پرنده مي

  
                                                       
1 Horizontal Speed (VH) 
2 Never Exceed Speed (VNE) 
3 At Ground Level (AGL) 

  دستورالعمل اجرائي توسط خلبان  -6
، جزئيات مربوط 4پروازي نشان داده شده در جدول  در پلان

وسط خلبان آزمايش در قالب پارامترهاي شده تبه شرايط اجرا
سرعت هواگرد، محدوده وزني، زاويه فلپ و تعداد پروازهاي 

كه داده برداري آزمايش بوسيله ايستگاه آزمايشي، ارائه شده 
ي هاوضعيتبا توجه به و  بخش آزمايشات پروازي زميني و

است. در برخي از مراحل مشروحه در جدول انجام پذيرفته 
يني بشاجرائي به دليل وقوع شرايط نامتعارف و غير قابل پي

در اجرا از قبيل سرعت باد بيش از حد مجاز، مواجه با جبهه 
درخواست گروه، اي بالاتر از هوايي با سطح برانگيزش سازه

عدم اطمينان به مقادير ارائه شده توسط آلات دقيق پروازي 
يا خلبان و تعيين خطاي تصادفي آزمايش كه طبق الزامات 
صلاحيت پرواز براي آزمايشات صدور گواهينامه عملكرد نبايد 

  دهد. درصد نسبت به معيار پذيرش انحراف نشان 10تا  5از 
  

  نتايج و تحليل داده ها -7
اساس نتايج حاصل از اجراي پلان پروازي طرح شده در  بر

داده پردازي و  12تا  4فوق، كه در قالب نمودارهاي شكل 
هاي ذيل به روشني براي آزمايش فلاتر اند؛ تحليلارائه شده

جت آموزشي تائيد مي شود. بديهي است كه در اين آزمون 
-خدسترسي به سرعت بحراني فلاتر و محدوده پاس ،پروازي

ي بينهايت پرنده نسبت به سطوح مختلف برانگيزش سازه ها
ناشي از مانورهاي پروازي ذكر شده در پلان از طريق برونيابي 
نتايج، حد كفايت ترخيص صلاحيت پروازي و تكميل كتابچه 

  شود.پروازي جت آموزشي محسوب مي
شده در الف) فلپ صفر درجه: با توجه به نمودار ارائه

، افزايش نات 166 تا ميزان، با افزايش نرخ سرعت 4شكل 
همان اثر نسبي در پاسخ ناشي از تحريك بال/ ايلرون (در 

هرتز يعني محدوده  35روند رشد سرعت پرنده) تا مقدار 
باشد. به طور تقريبي مي توان ديد پاسخ بينهايت، مشهود مي

محدوده زير  نخستين پاسخ به تحريك در كه در اين نمودار
است كه با توجه به انطباق اين وضعيت با هرتز رخ داده 10

(مود پيچشي  1مود نمودار  نمايشدقت در  و 5شكل 
حسب سرعت ميرائي آن را بر توان روند تغييراتتحريك) مي

تحريك با فركانس پاسخ ناشي از  1مود نمودار  رصد نمود.
  ك كاهش محسوس در ميزان نشانگر يهرتز،  35حدود 
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  اي اجرا شده توسط خلبان آزمايش وضعيت ه - 4جدول 
زاويه   سرعت

  فلپ
  شماره پرواز  مرحله  وزن

 نات 80
  نات 100

0 
0  

 متوسط
  متوسط

1 
2  1  

 نات 100
 نات 120
 نات 143
 نات 75
 نات 90
 نات 100
 نات 65
  نات 75

0 
0 
0 
10 
10 
10  
38 
38  

 متوسط
 متوسط
 متوسط
 متوسط
 متوسط
 متوسط
 متوسط
 متوسط

3 
4 
5 
6 
7 
8 
9 
10

 
 
 
2  

 نات 143
 نات 155
 نات 166
 نات 100
 نات 110
 نات 120
  نات 132

0 
0 
0 
10 
10 
10 
10  

 متوسط
 متوسط
 متوسط
 متوسط
 متوسط
 متوسط
  متوسط

 5 -تكرار
11 
12 
 8 -تكرار

13 
14 
15  

 
  
 

3 
  

 نات 166
  نات 132

0 
10  

  سبك
  سبك

16 
17  4  

 نات 166
  نات 132

0 
10  

 سنگين
 سنگين

18 
19 5  

 نات 75
 نات 85
  نات 95

38 
38 
38  

 متوسط
 متوسط
  متوسط

 10 -تكرار
20 
21  

 
6  

 نات 95
 نات 100
 نات 107
 نات 112
 نات 124

38  
38 
38 
38 
38 

 متوسط
 متوسط
 متوسط
 متوسط
 متوسط

 21 -تكرار
22 
23 
24 
25 

 
 
7 

 نات 107
 نات 112
 نات 124

38 
38 
38 

  سبك
  سبك
 سبك

26 
27 
28 

 
8 

 نات 107
 نات 112
 نات 118
 نات 124

38 
38 
38 
38 

 سنگين
 سنگين
 سنگين
 سنگين

29 
30 
31 
32 

 
9  

 
باشد، كه با مقايسه ساير ميرائي در اثر افزايش سرعت مي

توان دريافت كه داده شده در اين شكل ميمودهاي نشان
رين ميزان ميرائي يا همان گرايش نمودار به سمت تنپائي

هرتز در اين مود و در  35صفر در فركانس تشديد ميرائي 

نات يعني مرز ورود به سرعت فلاتر رخ  160سرعت بيش از 
است. اين انطباق در تعيين سرعت تخميني توسط داده

 آزمونين دياگرام ها و محدوده سرعت واقعي فلاتر كه در ح
- مي درصد را معرفي 5شد، خطائي زير پروازي تشخيص داده

  كند.
هاي فازي تغييرات وزني پرنده براي سه چارت 6در شكل 

تركيب بندي سبك، متوسط و سنگين در همين زاويه فلپ تا 
هاي استخراج از داده آمدهاعمال محدوده سرعت فلاتر بدست

شده از شرايط مرحله به مرحله افزايش سرعت پرنده تا 
-است كه نشان ميسرعت فلاتر در فلپ صفر درجه ارائه شده

هوايي در وسيله نقليه اين يروالاستيك دهد خصوصيت فلاتر آ
سه محدوده مختلف وزني دچار تغييرات خيلي محسوسي 

  شود.نمي
  

  
پاسخ بر حسب فركانس تحريك، براي زاويه فلپ نمودار   -4شكل

  ) لبه حملهصفر درجه (بدست آمده از شتاب سنج نصب شده در 
  

 

 

  
نمودارهاي تخمين نسبت ميرائي براي وزن متوسط ، در  –5شكل 

  مودهاي تحريك براي زاويه فلپ صفر درجه  
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پاسخ بر حسب فركانس تحريك، براي اوزان  نمودار -6شكل 
 VNE=166ت فلپ صفر درجه در سرع توسط و سنگين درسبك، م

KIAS بال)شتاب سنج نصب شده در  لبه حمله  (بدست آمده از  
  

زاويه  نسبي افزايش ، با7در شكل درجه:  10) فلپ ب
فلپ و بالطبع آن افزايش سطح تحريك سازه، پاسخ فركانسي 

نات در محدوده فركانس  132پرنده با ورود به سرعت 
كند كه منجر هرتز، به سمت بينهايت نيل مي 35برانگيزش 

هاي طبيعي به رخداد تشديد در سازه بال و معرف فركانس
باشد. همچنين در اين شكل سيستم در اين مود ارتعاشي مي

در  افزايشنخستين هرتز 10ر از محدوده فركانسيتننيز پائي
شود. با توجه به انطباق اين نسبي هواپيما مشاهده مي پاسخ

و انتخاب كمترين محدوده ميرائي با توجه  8شكل  شرايط با
حريك)، (مود پيچشي ت 1 مودها، نمودار به محور عمودي

نات مشاهده  130اي بيش از هتائي براي سرعميركاهش 
باشد. دهنده محدوده سرعت فلاتر پرنده ميشود كه نشانمي

در همين شكل، در محدوده ميرائي كمي بالاتر، با انتخاب 
(مود خمشي تحريك)، روند  6يك نمودار مود زوج مثل مود 

 130رعت ها به سمت ميرائي صفر كمي بيش از ستمايل داده
نمايد. نات، ورود به محدوده سرعت فلاتر كلاسيك را تائيد مي

 132تر (نيز اثر تغييرات وزني پرنده تا سرعت فلا 9در شكل 
است درجه نمايش داده شده 10اويه فلپ نات) و با اعمال ز

دهد خصوصيات نوساني وسيله نقليه هوايي در كه نشان مي
فاوت با شرايط وزني شرايط وزني سبك و سنگين، خيلي مت

  متوسط نيست.
در اين مرحله نيز با توجه اينكه در آزمون پروازي در 

خلبان هشدار ورود به تشديد  نات 135محدوده سرعت زير 
درصد نسبت به  5زير خطاي اي هواپيما را اعلام نمود، سازه

ركانس و ميرائي سرعت فلاتر استخراج شده از نمودارهاي ف
  باشد.مشهود مي

  

 
 10براي زاويه فلپ نمودار پاسخ بر حسب فركانس تحريك،  -7شكل

  درجه (بدست آمده از شتاب سنج نصب شده در لبه حمله  بال)
  

تفاوت هاي ناچيز پاسخ تحريك  10شكل درجه:  38ج) فلپ 
نات يعني محدوه وقوع فركانس  124هواپيما تا سرعت 

درجه نمايش  10تشديد در اين زاويه فلپ را نسبت به فلپ 
هاي دهد حتي در سرعتنشان مينيز  11شكل دهد. مي
 ميرائي، 4ر از وضعيت هاي درخواست شده در جدول بالات

در اين  ،عنوان نمونهبه  .كافي در مودهاي معادل وجود دارد
نات  108درجه  38سرعت مجاز در فلپ پرنده بيشينه 

 124رعت تا محدوده س آزمونكه اين در حالي گرديدهتعيين
(مود پيچشي تحريك)  1نات انجام پذيرفت؛ در نمودار مود 

عد از به روشني روند گرايش نقاط ميرائي به سمت صفر ب
اين نشان از ميزان  باشد ونات قابل رويت مي 120سرعت 

خطائي بيشتر از دو فاز پروازي قبل دارد كه با توجه به 
 هد نمودورومحدوده سرعت فلاتري كه خلبان آزمايش به آن 

  نيز در ادامه، دامنه پاسخ بر 12شكل  باشد.درصد مي 10زير 
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  درجه 10نمودارهاي تخمين نسبت ميرائي براي وزن متوسط ، در مودهاي تحريك براي زاويه فلپ  – 8شكل 

  
  

   

  
(بدست   VNE =132 KIAS درجه در سرعت 10متوسط و سنگين در زاويه فلپ ب فركانس، براي اوزان سبك، پاسخ بر حس نمودار - 9شكل 

  آمده از شتاب سنج نصب شده در لبه حمله  بال)
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ن سبك، متوسط و سنگين براي اوزا حسب فركانس تحريك
هد كه باز هم نشان از ديرا براي همين زاويه فلپ نشان م

عدم تاثير محسوس تغييرات وزن بر روي محدوده پاسخ 
  تحريك بينهايت پرنده دارد.

  

  

پاسخ بر حسب فركانس تحريك،  براي زاويه فلپ  نمودار -10شكل
   درجه (بدست آمده از شتاب سنج نصب شده در لبه حمله  بال) 38

  

  

  

  

  
نمودارهاي تخمين نسبت ميرائي براي وزن متوسط ، در  – 11شكل 

  درجه  38مودهاي تحريك براي زاويه فلپ 

  

  

 
پاسخ بر حسب فركانس تحريك، براي اوزان نمودار -12شكل 

  VNE=124 KIASت سرعدرجه در  38در زاويه فلپ  مختلف
  سنج نصب شده در  لبه حمله  بال) (بدست آمده از شتاب 

  

  نتيجه گيري - 8
هاي ارائه شده در نتايج ونه كه از تحليل نمودارها و دادههمانگ

اين آزمايش پروازي با نگاه به دو  است،فوق نيز مشهود 
پارامتر عملكردي وزن و تغيير زاويه سطح كنترل فلپ در 
شرايط مختلفي از محدوده سرعت پرنده با تعريف يك پروفيل 
ماموريت بدون مانور و در منطقه پروازي ارتفاع مياني تهيه و 

گيري نهايي از ديد. موارد ذيل در قالب يك نتيجهاجرا گر
  باشد:ئه ميايش پروازي جت آموزشي قابل اراانجام آزم

هاي مختلف از سبك به با تغيير در تركيب وزن -1
سنگين، مشاهده گرديد كه اين درخواست گروه 
آزمايشات پروازي تاثير محسوسي در تغييرات فركانس 
بحراني پاسخ هواپيما نداشته و پاسخ بينهايت پرنده در 

در يك محدوده يكسان  تمامي شرايط وزني تقريباً
  افتد.هرتز) اتفاق مي 35(
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با استفاده از روش تحريك سازه توسط تغيير وضعيت  - 2
سطح كنترلي فلپ كه براي اين آزمون در سه محدوده 

درجه در يك دامنه افزايشي سرعت  38و  10صفر، 
جت آموزشي درخواست شده بود، نرخ نزولي سرعت 

نات، نشانه  124و سپس  132نات به  166فلاتر از 
تاثير واقعي اين تغيير زاويه در تعيين سرعت فلاتر 

  باشد.محصول هواگرد مي
صورت گرفته بر روي نتايج نشان هاي برخي از تحليل - 3

پوشاني نمودارهاي دهد كه با توجه به عدم هممي
هاي وضعيتفركانس با نمودارهاي ميرائي در برخي از 

ون دلالت بر صحت و عملياتي پروازي، تجربه اين آزم
نسبت به قابليت اعتماد بيشتر نمودارهاي ميرائي 

  نمودارهاي فركانسي دارد.
ندي بركانسي كه سازه پرنده در هر تركيبمحدوده ف - 4

رسد به طور تحليلي وزني در آن به پاسخ بينهايت مي
منطبق با مقدار عددي فركانس طبيعي سازه، بدست 

در همان شرايط وزني ني آمده از آزمايش ارتعاش زمي
  مي باشد.

  

  تشكر و قدرداني -9
پروازي فلاتر كه برمبناي با توجه به شرايط اجرائي آزمايش 

از درخواست پژوهشگران اين تحقيق تعيين و تصويب گرديد؛ 
هاي خطرناك پاكت انجام اين ماموريت در محدوده كهآنجايي

شايسته نويسندگان صورت گرفته است، پروازي جت آموزشي 
را به  نياز دانند از خلبان آزمايش كه تمامي شرايط مورديم

 سپاسگزاري نمايند.مرحله اجرا درآورد، 
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