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Modeling and Simulation of Nonlinear Dynamics of Helicopter 
Rotor Flapping Considering Offset, Blade Weight Moment 
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The helicopter rotor blade flapping results in a helicopter rotor symmetry lift and has a 
significant impact on stability and control. In this paper, the modeling of helicopter flapping 
in the presence of aerodynamic forces and moments and the effect of offset, blade torque, 
hinge resistant spring, blade geometry, natural frequency effect, and forward ratio to achieve 
reliable relief from flapping was investigated. In the simulation, the effects of small and large 
flapping angles and the role of offset on the momentum entered on the blade, as well as the 
role of the forward ratio in moments were investigated. Different models of flapping dynamics 
and equations for the flight of a hover and cruise helicopter are fully presented and all of the 
important issues are examined for a numerical example. Also, the effect of non-uniform flow in 
the flapping equations of the blade is the effect of the natural frequency of the flapping motion 
with the blade offset. This leads to increasing the accuracy in modeling the phenomenon 
of flapping on a helicopter. Simulation results show the importance and impact of offsets, 
moments and forces imposed on the blade in the motion of the flapping, which leads to an 
increase of accuracy in modeling.
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 یرخطیغ کینامید یساز هیو شب یساز مدل
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  دهیچک

و  شود فلپینگ تیغه روتور هلیکوپتر منجر به تقارن لیفت در روتور هلیکوپتر می
سازی فلپینگ  پایداری و کنترل دارد. در این مقاله به مدل در توجهی قابلتاثیر 

، نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی و بررسی اثر آفست هلیکوپتر در حضور
گشتاور وزن پره، فنر مقاوم در لولا، هندسه پره، اثر فرکانس طبیعی و نسبت 
پیشروی برای دستیابی به رفتار قابل اطمینانی از فلپینگ مورد بررسی قرار گرفته 

سازی به اثرات زوایای کوچک و بزرگ فلپینگ و نقش آفست در  است. در شبیه
گشتاورهای وارد شده بر پره و همچنین نقش نسبت پیشروی در گشتاورها 

های مختلف دینامیکی فلپینگ و معادلات برای پرواز  مدلاست.  شدهپرداخته 
شود و برای یک مثال عددی همه  هاور و کروز هلیکوپتر به طور کامل ارائه می

گیرد. همچنین اثر جریان غیریکنواخت در  وارد مهم مورد بررسی قرار میم
معادلات فلپینگ پره، تاثیر فرکانس طبیعی حرکت فلپینگ با آفست پره ارائه 

سازی پدیده فلپینگ در  این مهم منجر به افزایش دقت در مدل. شود می
اثیر آفست، دهنده اهمیت و میزان ت سازی نشان شود. نتایج شبیه هلیکوپتر می

که منجر به افزایش  استگشتاورها و نیروهای وارد شده بر پره در حرکت فلپینگ 
  . شود سازی می دقت در مدل
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  مقدمه  - ۱
وسایل پرنده عمود پرواز در دهه گذشته توجه وسیعی را در 
کاربردهای تجاری و نظامی به خود جلب کرده است. در این میان 

توانایی نشست و برخاست  مانندهایی  هلیکوپترها به خاطر قابلیت
در مساحت کمتر، سرعت بالا، توانایی هاورکردن و همچنین قابلیت 
مانوردهی بالا از اهمیت بالایی برخوردار هستند. البته با وجود 

های فراوان هلیکوپترها معایب و مشکلات متعددی نیز در  قابلیت
علت شود. عملکرد دینامیکی هلیکوپترها به  ها دیده می عملکرد آن

ها نسبت به وسایل پرنده هوایی  کوپلینگ معادلات دینامیکی آن
کاراکترهای پروازی در  ترین مهمباشد. از  تر می بال ثابت پیچیده

باشد که بدون قابلیت خوب پرواز  کارایی پرواز هاور می ،هلیکوپتر
. از این رو لازم است به دید [1]شود کروز از کارایی آن کم می

ر آیرودینامیکی و دینامیکی هلیکوپتر در پرواز کروز کاملتری از رفتا
 یافت. از نظر آیرودینامیکی در پرواز هلیکوپتر نوع پره، دست

تغییرات فشار  ،یکنواختتویست پره، جریان یکنواخت و غیر
در تولید نیروی لیفت و  و غیرهدینامیکی در پره، صلبیت پره 

آیرودینامیکی و  گشتاورهای وارد بر پره تاثیر دارند. معادلات
دینامیکی هلیکوپتر در توانایی کنترل و پایداری هلیکوپتر اثر دارند، 

های  علاوه بر این کوپلینگ معادلات دینامیکی فلپینگ پره
گیری دارد. با توجه به  هلیکوپتر در این کنترل و پایداری تاثیر چشم

 های ورودیروتور اصلی (ناشی از  های پرههای اعمالی بر  بارگذاری
ها نسبت به حالت  محیطی) صفحه چرخش پرهکنترلی و عوامل 

پره و سرعت  نگیاز فلپ یانحراف ناششود،  افقی دچار انحراف می
  .[3 ,2]دارد.  کوپتریهل یرخطیغ کینامیدر د یآن، اثر مهم یاهیزاو

شود که فلپینگ در هلیکوپتر چه کاربرد و  حال این سوال مطرح می
رو به بالا و پایین تیغه روتور که با گام سایکلیک  حرکت .اثری دارد

در نهایت منجر به تقارن لیفت در تیغه روتور  ،در ارتباط است
فاکتور در پایداری ترین  مهمشود. فلپینگ تیغه روتور  هلیکوپتر می

در یک حالت  ماندن باقیو کنترل است. پایداری، تمایل سیستم به 
توان با تشریح افزایش  و تفاوت آن در سطح پایداری را می است

پایه پایه، دوپایه یا تکروی سه ماندن باقیمهارت مورد نیاز در 
گیری  در درجه اول اندازه تشریح کرد. از سوی دیگر، کنترل

برای مثال . تواند تولید کند می سیستمهایی است که  دهی شتاب
مشکلات در حال افزایش در اتصال یک کشتی و کابین خلبان و 

نظر بگیرید. هنگامی که این تعاریف در یک ناو هواپیمابر را در نظر 
شود به اهمیت فلپینگ تیغه روتور هلیکوپتر در پایداری  گرفته می

توان پی برد. اگر فلپینگ در نتیجه تغییرات شرایط  و کنترل می
دارد  خلبان هنگامی که خلبان کنترل را ثابت نگه می پروازی توسط

فلپینگ به عنوان کاراکتر پایداری در نظر گرفته می شود. اما  ،باشد
به عنوان کاراکتر کنترلی در  ،اگر فلپینگ توسط عمل خلبان باشد

این اثر به عنوان گشتاوری حول  ،شود. در هر دو مورد می گرفتهنظر 
 شود. می مرکز ثقل هلیکوپتر احساس

حرکت فلپینگ تیغه روتور هیکوپتر با معادلات  [4] در مرجع
سازی و از دو  دیفرانسیل خطی ناهمگن با ضرایب پریودیک مدل

روش برای محاسبه ضرایب فوریه استفاده شده است. معادلات 
فلپینگ برای تیغه صلب با فرض زوایای کوچک و فرض زوایای 

در مراجع فوق به بحث شده است.  [5 ,3 ,2]منابع  بزرگ فلپینگ در
بزرگ،  نگیفلپ یایاز فرض زوا یشدن معادلات، ناشیرخطیغ لیدل

5)بزرگ  نگیفلپ یایاز پرداختن به زوا < ߚ < اجتناب شده  (10
. تعداد بسیار کمی از مقالات به هر دو مبحث زوایای فلپینگ است

از مدل پره (تیغه)  [6]روگرزبزرگ و کوچک پرداخته شده است. 
سازی استال دینامیکی با فرض زوایای کوچک  صلب برای مدل

به بررسی فلپینگ با  [7]منبع  است. در کردهفلپینگ استفاده 
  است.  شده پرداختهفرضیات غیرخطی آیرودینامیکی 

اند که  ای در طول دو دهه اخیر نشان داده تحقیقات قابل ملاحضه
 [11-8] ها ثابت مهمی را در بال آیروالاستیسیته غیرخطی نقش

اما در مبحث  ،دارد [15-12]همچنین در آیروالاستیسیته هلیکوپتر
سازی آن با فرضیات  معادلات دینامیکی فلپینگ و انواع مدل

  است.  تحقیقات کمی انجام شده ،دینامیکی و آیرودینامیکی مختلف
به بررسی معادلات دینامیکی غیرخطی و خطی با  در این مقاله
های مختلف و فرض زوایای بزرگ و کوچک فلپینگ در  فرض آفست

شود. همچنین معادلات  می پرداختهفازهای پروازی هاور و کروز 
اثر جریان معکوس در  ،فلپینگ تحت اثر گشتاور وزن پره

لپینگ حرکت ف ،گشتاورهای اعمالی به پره در حضور فلپینگ روتور
تغییر  ،های هندسه پره مانند پیچش خطی ویژگی ،با هارمونیک بالا

مختلف ی پیشروی به جلو های سرعتگشتاورهای اعمالی به پره در 
شود. همچنین اثر جریان غیریکنواخت در معادلات  استخراج می
تاثیر فرکانس طبیعی حرکت فلپینگ با آفست پره ارائه  ،فلپینگ پره

سازی پدیده  منجر به افزایش دقت در مدلاین مهم شود.  می
شود. این مقاله اولین کار تحقیقاتی داخلی  فلپینگ در هلیکوپتر می

سازی فلپینگ با احتساب تمام فرضیات  سازی و شبیه در مدل
این مهم  .باشد آیرودینامیکی و دینامیکی غیرخطی در هلیکوپتر می

ه پره هلیکوپتر، ارتعاشات ساز سازی شبیهمنجر به افزایش دقت در 
 شود. معادلات حرکت هلیکوپتر می تر دقیق سازی مدلو در نتیجه 

 دهنده نشانسازی انجام شده و نتایج  برای یک مثال عددی شبیه
  باشد. سازی می میزان تاثیر پارامترهای مدل
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  مدل روتور هلیکوپتر در پرواز کروز  - ۲
روتور هلیکوپتر دیده های سرعتی که توسط پره  مؤلفه ،در پرواز کروز

شود شامل سرعت رو به جلو و سرعت ناشی از چرخش آن  می
سرعت پره با سرعت رو به جلو  ،باشد. در جهت پیشروی دیسک می

در حالی که در قسمت عقب سرعت کاهش  ،کند افزایش پیدا می
 ،شود برای یک زاویه حمله ثابت . این باعث می[16]کند پیدا می

لیفت بیشتر در  ،اختلاف فشار دینامیکی اطراف روتور در پرواز کروز
که باعث ایجاد گشتاور رول  شودایجاد قسمت جلو نسبت به عقب 

شود. این گشتاور باعث ایجاد گشتاور  می ۱همانند شکل و پیچ 
  .[17]شود خمشی بالا در پره هلیکوپتر می

  

  
   [5]گشتاور پیچ ناشی از اختلاف لیفت در پره )۱شکل 

  
های سرعت پره هلیکوپتر در پرواز کروز را برای  مؤلفه ۲شکل 

نشان  ݅و زاویه نصب پره  ܸهلیکوپتری با سرعت رو به جلوی 
 که جهت چرخش باشد میΩ دهد. روتور دارای سرعت چرخشی  می

باشد. با تعریف نسبت پیشروی  روتور مطلوب می گرد پادساعت
های سرعت خواهیم  مؤلفهروتور در پرواز رو به جلو به صورت 

ߤ :[18]داشت = ఆܴ݅ݏ݋ܸܿ                                                                 )۱(  
به عنوان سرعت رو به جلوی بدون بعد پره شناخته  μ، ۱در معادله 

ψشود. موقعیت پره با زاویه آزیموث  می = Ωt  مشخص شده است
بیان  ۳و  ۲شعاعی پره در معادلات  مماسی وهای سرعت  مؤلفهو 

்ݑ  . [19]شده است = ݎ + )۲(              (߰) ݊݅ݏߤ ோݑ  = )۳(               (߰) ݏ݋ܿߤ  
برای هلیکوپترهای متداول در پرواز کروز،   μ نسبت پیشروی

دارای سرعت  شده ساختهباشد. اولین هلیکوپترهای  میکوچک 
μ  ۲۵/۰پیشروی ماکزیمم  در حالی که هلیکوپترهایی که  ،بودند =

μ୫ୟ୶ ۳۵/۰تا  ۴۰/۰ اند شاید حدود در حال حاضر طراحی شده را  =
ΩR   ۶۷۵ دارا باشند. به عنوان نمونه عددی برای سرعت لبه فوت =

V ۲۰۰دارای سرعت  ۵/۰ و نسبت پیشروی حدوداً  بر ثانیه نات، =
  . [20]باشد می

  
فریم در حال چرخش،  :سمت راست؛ [1]سرعت پره روتور در پرواز کروز )٢شکل 

  فریم ثابت :سمت چپ

جریان  ناحیه ،شود ای که با جریان رو به جلو مطرح می پدیده
ای که در قسمت عقب دیسک  ناحیه ،٣معکوس است. در شکل 

شود، به  روتور قرار دارد و سرعت آن از ریشه تا لبه پره مطرح می
 [21] طبق مرجعشود.  عنوان ناحیه جریان معکوس شناخته می

صرف قابل  یسک روتور برای نسبت پیشروی بالاناحیه وارونه در د
  . [21]استنظر 
روتور را نشان نیروهای آیرودینامیکی وارد بر سطح مقطع  ۴ شکل
به ترتیب  (L .  D)دهد. نیروهای آیرودینامیکی لیفت و درگ می

باشند. ) می۶تا  ۴(معادلات  Uعمود و موازی با سرعت متناظر 
) ۹تا  ۷و درگ و شعاعی (معادلات  های نیروهای لیفت مؤلفه

.Fୈمعادل در صفحه رفرنس به ترتیب  F୞  وF୰، های فوق  در جهت
وها، به دلیل بیان نیروهای لت تعریف این نیرشوند. ع تعریف می
ܷ . [22]لیفت و درگ است ضرایبهایی از  به صورت ترم مقطعی =  ඥݑଶ் + ௉ଶݑ                                                                  )۴( ܮ  = ଵଶ )௟                                                )۵ܥଶܷܿߩ ܦ  = ଵଶ )ௗ                   )۶ܥଶܷܿߩ ௭ܨ  = ߶ݏ݋ܿܮ − )۷(                 ߶݊݅ݏܦ ௫ܨ  = ߶݊݅ݏܮ + )۸(                  ߶ݏ݋ܿܦ ௥ܨ  = ௭ܨߚ− + )௥௔ௗ௜௔௟                  )۹ܦ   

  
μ ٧/٠ (وارونه) برای ناحیه جریان معکوس) ٣شکل مبدأ مماس بر  [21] =
  μبه شعاع  ای دایره

   

  
   [22]مقطع پره روتور های سطح نیروها و سرعت) ٤شکل 
  حرکت فلپینگ روتور  - ۱- ۲

دانش حرکت فلپینگ  ،رفتار روتور در پرواز رو به جلو کردن کاملبرای 
 گشتاورهایتعادل نیروهای اینرسی و روتور نیاز است. 

انحراف و  ۵ا حول لولای فلپینگ همانند شکل آیرودینامیکی ر z = βr  از صفحه افقی برای حرکت صلب بدون آفست که به المان
باشد) در فاصله  جرم در واحد طول پره می m(که  mdrجرم 

توزیع نیروی  .از محور چرخش قرار دارد را در نظر بگیرید rشعاعی 
  :توان به صورت زیر در نظر گرفت را می
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و بازوی  zانحراف از صفحه افقی ناشی از اثر فلپینگ با فاصله 
  نمایش داده شده ۱۰در معادله  ،βو زاویه فلپینگ  rگشتاور 
ݖ  . [23]است = )۱۰(                   ݎߚ   
) که با حرکت فلپینگ مخالفت ۱۱نیروی اینرسی (معادله  )الف
ሷݖ݉  . [23]باشد حول لولا می rدارای یک بازوی گشتاور  ،کند می = ሷߚݎ݉                    )۱۱(  
) که به ۲شکل ؛ ۱۲معادله ) نیروی سانتریفیوژی یا گریز از مرکز (ب

݂ܿ  . [23]شود صورت شعاعی به سمت بیرون وارد می = ݉Ωଶ۱۲(                  ݎ(  
شود. برای  طور نرمال به پره وارد می نیروی آیرودینامیکی که به )ج

باشد که  ) می۱۳(معادله  Lاین نیرو لیفت  ،کوچک فلپینگزوایای 
ܮ  . [23]است rدارای بازوی گشتاور  = )۱۳(                  ݎ݀ݎ௭ܨ   

معادله حرکت فلپینگ با  تا ج، الفبنابراین با توجه به بندهای 
نوشته  ۱۵و  ۱۴به صورت معادلات  ،فرض زوایای کوچک فلپینگ

׬  شود.  می ோ଴ݎ݀ݎሷߚݎ݉ + ׬ ݉Ωଶݎ݀(ߚݎ)ݎோ଴ − ׬ ோ଴ݎ݀ݎ௭ܨ = 0    )۱۴( ׬)   ሷߚ൫(ݎଶ݀ݎ݉ + ൯ோ଴ߚଶߗ = ׬  ோ଴ݎ݀ݎ௭ܨ             )۱۵(  
 I୆صفر با   (e)مومنتم اینرسی حول لولای فلپینگ با فرض آفست

஻ܫ  ). ۱۶(معادله  نشان داده شده است = ׬  ோ଴ݎଶ݀ݎ݉                          )۱۶(  
 γو تعریف پارامتر  ۱۷در معادله  زمان بعدسازی بیبنابراین با فرض 

خواهیم  ۱۸در معادله  (Lock number)بر نام لاکبه عنوان 
ߖ  داشت: = )۱۷(                ݐߗ  ߛ  =  ఘ௔௖ோరூಳ                )۱۸(  

شیب منحنی لیفت سطح مقطع  a ،چگالی هوا ρ، ۱۸در معادله 
 . [23]باشد وتر پره روتور می دهنده نشان ܿدوبعدی پره و 

 ۸تا  ۱۰نامبر به طور معمول برای روتورهای مستطیلی مقدار  لاک
γ γ ۵تا  ۷مقدار  و برای روتورهای بدون لولا یا مفصل = دارد. با  =

معادلات  ،نامبر در معادلاتلاک کردن داخلفرض وتر ثابت و 
ሷߚ .[24]کرد بیان ١٩توان به صورت معادله  فلپینگ را می + ߚ = ߛ ׬ ݎ ி೥௔௖ ݎ݀ = ிଵ଴ܯߛ              )۱۹(  

 باشد. می ۲۰به صورت معادله  پرهنیروی آیرودینامیکی نرمال وارد بر 
 ி೥௔௖ = ௅௔௖ = ଵଶ ݑଶ் ߙ = ଵଶ ଶ்ݑ) ߠ − )۲۰(                    (்ݑ௉ݑ  

به صورت معادله  توان میبنابراین گشتاور آیرودینامیکی فلپینگ را 
ிܯ  بیان کرد.  ۲۱ = ׬ ݎ ி೥௔௖ ଵ଴ݎ݀ = ׬ ݎ ଵଶ ݎ)ൣ + ߠଶ(߰݊݅ݏߤ − ߣ) +ଵ଴ߚݎሶ + ݎ)(߰ݏ݋ܿߚߤ + )۲۱(                ݎ൧݀(߰݊݅ݏߤ  

در طول  گیری انتگرال ،با فرض جریان یکنواخت و تویست خطی
ிܯ :[24]دهد وتر نتیجه می = ௖௢௡ߠఏܯ + ௧௪ߠ௧௪ܯ + ߣఒܯ + ሶߚఉܯ + )۲۲(    ߚఉܯ ிܯ  = ௖௢௡ߠ ቀଵ଼ + ఓଷ ߰݊݅ݏ + ఓమସ ଶ݊݅ݏ ߰ቁ + ௧௪ߠ ቀ ଵଵ଴ + ఓସ ߰݊݅ݏ +ఓమ଺ ଶ݊݅ݏ ߰ቁ − ߣ ቀଵ଺ + ఓସ ቁ߰݊݅ݏ − ሶߚ ቀଵ଼ + ఓ଺ ቁ߰݊݅ݏ ߰ݏ݋ܿߤߚ− ቀଵ଺ + ఓସ ቁ߰݊݅ݏ )۲۳   (                                                

θୡ୭୬، ۲۳و  ۲۲در رابطه  = θ଴ + θଵୡ cos ψ + θଵୱsinψ  به
  . [18]شوند کالکتیو و سایکلیک پیچ شناخته می کنترلرهایعنوان 

  :[25]برای توزیع جریان غیریکنواخت داریم

ߣ = ఙ௔ଵ଺ ቈට1 + ଷଶఙ௔ ݎߠ − 1቉              )۲۴(  
ߣ  یا: = ටቀఙ௔ଵ଺ − ఒ೎ଶ ቁଶ + ఙ௔଼ ݎߠ − (ఙ௔ଵ଺ − ఒ೎ଶ )             )۲۵(   

λୡ، ۲۵که در رابطه  = V/ΩR [26]باشد می .  
در پاسخ فلپینگ نقش نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی حال اگر 

برای موردی با عدم وجود نیروهای آیرودینامیکی و  استخراج شود،
توان به فرم  معادله فلپینگ را می ،بدون آفست لولا و مقاومت فنر

ሷߚ  .[27]نوشت ۲۶معادله  + ߚ = 0                )۲۶(  
ߚ  باشد. می ۲۷که دارای حل سایکلیک به فرم معادله  = ଵ௖ߚ cos ߰ + ଵ௦ߚ sin ߰               )۲۷(  

  

  
نیروی  :جهت نمای شمال؛ [2]گشتاورهای فلپینگ پره روتور ) ٥ شکل

  اینرسی :نیروی گریز از مرکز، جنوب :آیرودینامیکی، شرق

  
 های بالای حرکت فلپینگ  هارمونیک - ۲- ۲

 های دومحل معادله فلپینگ با هارمونیک درنظرگرفتنبا 
)βଶୡ،βଶୱ( اثیر های بالای حرکت پره به شدت تحت ت هارمونیک

اما حل  ،باشد الاستیک می های پرهجریان غیریکنواخت و خمش 
. با را داردهای بالا هامونیک ای پایهحاضر نقش راهنما برای رفتار 

معادله  باشند، βଵୡ،βଵୱبسیار کوچکتر از  ،βଶୡ،βଶୱفرض اینکه 
بر معادله دیفرانسیل فلپینگ  تاثیرگذاریبا  ،βଶୡ،βଶୱ  جبری برای

که فرم کامل معادلات در  بود خواهد ۲۹و  ۲۸به صورت معادلات 
ଶ௖ߚ  بیان شده است.  [27]مرجع = ଵగ ׬ (… ) cos 2߰ ݀߰ଶగ଴              )۲۸( ଶ௦ߚ   = ଵగ ׬ (… ) sin 2߰ ݀߰ଶగ଴             )۲۹(  

های بالای حرکت پره توسط جریان تحریک اولیه هارمونیک
برای تغییرات خطی ساده در نظر گرفته فقط  ،شده ارائهغیریکنواخت 

 ،بالاحرکت پره با هارمونیک  ،شده است. با جریان غیریکنواخت
 ،باشد. از طرفی حرکت با هارمونیک بالا دارای دامنه بزرگتری می

اما برای  ،تاثیر کمی روی عملکرد روتور و کنترل دارد معمولاً 
 . [20]باشد ارتعاشات هلیکوپتر و نیروهای وارد بر پره مهم می

های بالای کنترل پیچ فلپینگ  حال به بررسی پاسخ هارمونیک
بنابراین  ،. یک روتور در حالت هاور در نظر بگیریدشود می پرداخته

هیچ کنترل پیچ و پاسخ فلپینگ برای کوپلینگ هارمونیکی در پرواز 
رو به جلو اتفاق نخواهد افتاد. معادله فلپینگ حرکت هاور به 

ሷߚ   .[28]شود بیان می ۳۰صورت معادله  + ߚ = ఊ଼ ሶߚ−) + )۳۰(                (ߠ  
  گشتاور وزن پره  - ۳- ۲

باعث  ،بر دیسک روتور هلیکوپتر عمود است نیروی گرانش که تقریباً 
شود. وزن پره با نیروی ایجاد گشتاور وزن حول لولای فلپینگ می
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دهد.  را کاهش می کند و بنابراین زاویه مخروطی لیفت مخالفت می
که جهت آن به سمت  باشد می mgنیروی گرانش روی المان پره 

. بنابراین [28]حول لولای فلپینگ است rپایین و دارای بازوی ممان 
׬  شود.  بیان می ۳۱به صورت معادله  شده افزودهگشتاور فلپینگ  ோ଴ݎ݀ ݎ݃݉ = ݃ ׬ ோ଴ݎ݀ ݉ݎ = ݃ܵ௕               )۳۱(  

Sୠدر رابطه فوق  = ׬ rm dr଴ୖ = Mୠrୡ୥  گشتاور حول محور لولا
). استموقعیت شعاعی مرکز گرانش  rୡ୥جرم پره و  Mୠباشد ( می

همچنین  .این گشتاور فلپینگ به معادله افزوده شده است
 I୆ و معادله با تقسیم به شده استفادههای بدون بعد  کمیت

بیان  ۳۳و  ۳۲ های معادلهشود. نتیجه به صورت  نرمالیزه می
وزن  )، با اعمال گشتاور۳۲سازی فوق (معادله  . با شبیه[29]شود می

به رفتار خیلی توان  ) می۲۳ معادلهکلی (پره و معادلات گشتاور 
ሷߚ  نزدیک به واقعیت در فلپینگ هلیکوپتر دست یافت.  + ߚ = ߛ ׬ ݎ ி೥௔௖ ଵ଴ݎ݀ − ௌ෢್௚ஐమோ                 )۳۲(  

መܵ௕  که: = ோௌ್ூ್ = ׬ ௥௠ௗ௥భబ׬ ௥మ௠ௗ௥భబ ≅ ଷଶ                )۳۳(   
  حرکت فلپینگ در حضور فنر لولا  - ۴- ۲
آفست لولا در محور چرخش در نظر پره روتور مربعی بدون  یک

 ۶همانند شکل اما حال لولای فلپینگ دارای یک فنر  ،بگیرید
کند. چنین فنری ممکن میشد که گشتاور فرمان به پره وارد با می

زیرا چنین فنری نه  ،است برای افزایش کنترل قدرت استفاده شود
اور شود بلکه باعث تولید گشت تنها باعث تغییر بردار تراست می

  . [18]شود مستقیم به هاب سیستم در حال چرخش می
  

  
   [24]فنر لولا  فلپینگ پره در حضورحرکت  )٦ شکل

  
تنها کافی است که گشتاور  ،در استخراج معادله حرکت فلپینگ
یعنی عبارت  ،)۳۴(معادله  ناشی از فنر لولا را به آن اضافه کرد kஒ(β − β୮)  کهkஒ  نرخ فنر وβ୮ پیش از زاویه ( زاویه پریکون

معادله  ،باشد. بنابراین با یک فنر در لولای فلپینگ کونینگ) می
ሷߚ௕൫ܫ  . [30]شود بیان می ۳۵فلپینگ به فرم معادله  + Ωଶߚ൯ + ݇ఉ൫ߚ − ௣൯ߚ = ׬ ோ଴ݎ௭݀ܨݎ            )۳۴(  

ሷߚ  :یا + ߚଶߥ = ଶݒ) − ௣ߚ(1 + ߛ ׬ ி೥௔௖ ோ଴ݎ݀            )۳۵(  
ଶݒ  که: = 1 + ௞ഁூ್ஐమ               )۳۶(  
فرکانس طبیعی حرکت فلپینگ فریم در حال  ،۳۶در رابطه  ݒکه 

  دهد.  چرخش را نشان می
  آفست لولای فلپینگ  - ۵- ۲

را در نظر  ۷ ای با آفست لولای فلپینگ همانند شکل حال پره

از مرکز چرخش قرار دارد. چنین چیدمانی  eR که به فاصله  ،بگیرید
باشد و  تر از حالت بدون آفست می از لحاظ مکانیکی ساده معمولاً 

) دستی خوش( علاوه بر این اثر خوبی روی کیفیت هندلینگ
e ۰۳/۰تا  ۰۵/۰ دارای آفست هلیکوپتر دارد. روتورهای مفصلی معمولاً  باشند. تحلیل فلپینگ در این قسمت همراه با فنر در لولا  می =
ختصات شعاعی پره یعنی در نظر گرفته شده است و همچنان م  r [29]شود گیری می از مرکز چرخش اندازه .  

  

  
 [24]لاحرکت فلپینگ پره با آفست لو )٧ شکل

  
ሷߚ  بیان کرد.  ۳۷معادلات حرکت فلپینگ را به فرم معادله  توان می + ߚଶߥ = ௞ഁఎ(ଵ)ூ್ஐమ(ଵି௘) ௣ߚ + ߛ ׬ ఎிೋ௔௖ ଵ௘ݎ݀               )۳۷(  

فلپینگ برای پره با آفست لولا و فنر با فرکانس طبیعی حرکت 
ଶݒ  شود.  بیان می ۳۸معادله  = 1 + ௘ଵି௘ ఎ(ଵ) ׬ ఎ௠ௗ௥భ೐׬ ఎమ௠ௗ௥భ೐ + ௞ഁூ್ఆమ(ଵି௘)             )۳۸(  

ترم دوم  ،، ترم اول ناشی از نیروی سانتریفیوژی فنر۳۸در معادله 
از (ناشی از نیروی سانتریفیوژی) و ترم سوم ناشی  اثر آفست لولا
 ،باشد. برای توزیع جرم یکنواخت و بدون فنر لولا فنر لولا می

ଶݒ  . [31]آید دست میه ب ۳۹فرکانس طبیعی از رابطه  = 1 + ଷଶ ௘ଵି௘                  )۳۹(  
  
  مدل تحلیل المان پره در فلپینگ - ۳

به بررسی نیروها و  ۲- ۱ بعد از استخراج معادله فلپینگ در بخش
ோܷ  شود.  پرداخته می لین مکهای سرعت در رویکرد فلپینگ  مؤلفه = ߤ(ܴߗ) ݏ݋ܿ ߰             )۴۰(  ்ܷ = (Ωܴ)(ߚݏ݋ܿݎ + ߤ sin ߰)              )۴۱(  ௉ܷ = (Ωܴ)(ߣ cos ߚ + ሶߚݎ + ߤ sin ߚ )۴۲(              (߰ݏ݋ܿ  

μکه  = v∞cosα ΩR⁄ گیر سرعت رو به  نسبت پیشروی یک اندازه
نسبت جریان  λ زاویه حمله دیسک روتور و αୱ .استبعد  بی یجلو

  باشد.  بعد روتور می القایی بی
در عبارت سرعت جریان القایی به صورت  λنسبت جریان القایی  ν୦ ≡ ν୧ = λ୦ΩR بعد بیکه کمیت شود  بیان می λ୦  به طور عادی

௛ߣ  شود. مختلف استفاده می روتورهایبرای مقایسه کمی نتایج بین  ≡ ௜ߣ = ఔ೔ஐோ = ଵஐோ ට ்ଶఘ஺ = ට ்ଶఘ஺(ஐோ)మ = ට஼೅ଶఓ     )۴۳(   
تشریح شده  ۴۳که در رابطه  λبرای محاسبه نسبت جریان القایی 

های حلقوی تیغه روتور شامل اثرات  نیازمند دانشی از جریان ،است
سازی کامل  حلقوی نوک بال و شبیه های جریانجداگانه 
௓ܨ  . [32]است فرسا طاقتو این مهم یک امر  استهای حلقوی  جریان = ܮ cos ߶ − ܦ sin ߶             )۴۴( ߙ   = ߠ − ߶ = ߠ − arctan ௎ು௎೟ = ଴ߠ + ଵ௖ߠ cos ߰ ଵ௦ߠ+ sin ߰ − arctan ఒ ୡ୭ୱ ఉା௥ఉሶ ିఓ ୱ୧୬ ఉ ୡ୭ୱ ట௥ ୡ୭ୱ ఉାఓ ୱ୧୬ ట                )۴۵(  
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استفاده  ϕدهد که از فرض زوایای کوچک  نشان می ۴۴معادله 
رابطه  ،در صورت استفاده از فرض زوایای کوچک .نشده است F୞ = L − Dϕ  دهد.  نیروی نرمال را تشکیل می  
دست ه درگ و سرعت برآیند نیز به همین صورت ب ،نیروی لیفت

ܮ  ).۴۸تا  ۴۶(معادلات  آیند می = ଵଶ )௅               )۴۶ܥଶܿݑߩ ܦ  = ଵଶ ܷ         )஽    )۴۷ܥଶܿݑߩ = ݕݐ݅ܿ݋݈݁ݒ ݐ݈ݑݏ݁ݎ = ටܷଶ் + ௣ܷଶ            )۴۸(  
مدل  C୐، Cୈبرای ضرایب لیفت و درگ  ۴۷و  ۴۶در معادلات 

آیرودینامیکی خطی در معادلات فلپینگ استفاده شده است که به 
(ߙ)௅ܥ  شود.  بیان می ۵۰و  ۴۹ معادلات فرم = ܽ଴ + ܽଵ۴۹(              ߙ( (ߙ)஽ܥ  = ݀଴ + ݀ଵߙ + ݀ଶߙଶ             )۵۰(  

مقادیر ثابت هستند.  a଴،aଵ،d଴،dଵ،dଶمقادیر  ۵۰و  ۴۹در معادلات 
کند.  صدق می ،افتداین مدل تا زمانی که استال استاتیکی اتفاق 

 J୆صفر با   (e)مومنتم اینرسی حول لولای فلپینگ با فرض آفست
஻ܬ  ) نشان داده شده است. ۵۱(معادله  = ׬  ோ଴ݎଶ݀ݎ݉                   )۵۱(  

 γ) و تعریف پارامتر ۵۲(معادله  زمان بعدسازی بیبنابراین با فرض 
Ψ  :خواهیم داشت )۵۳(معادله نامبر  لاکبه عنوان  =  Ω۵۲(               ݐ( ߛ  =  ఘ௔௖ோర௃ಳ                   )۵۳(  

شیب منحنی لیفت سطح مقطع  a ،چگالی هوا ρ )۵۳در معادله (
گیری  باشد. با انتگرال وتر پره روتور می دهنده نشان cدوبعدی پره و 

ሷߚ൫  شود. می ۵۴معادله فلپینگ به صورت معادله ، ۵۳ از معادله + Ωଶߚ൯ = ଵ௃ಳ ׬ ோ଴ݎ݀ݎ௓ܨ              )۵۴(  
خواهیم  ۵۴و معادله  ۵۳معادله  ،نامبر لاکبا توجه به تعریف 

ሷߚ :داشت + ߚ =          )ி    )۵۵ܯߛ 
که ناشی از نیروهای  M୊گشتاور فلپ  )۵۵( در معادله

ிܯ   :یرودینامیکی فلپ است به صورت زیر استآ = ௖ߠఏܯ  + ்ߠఏ೅ܯ + ߣఒܯ + ఉሶܯ ሶߚ + )۵۶(         ߚఉܯ  
  

زاویه پیچش پره  θ୘ ،کنترل سایکلیک زاویه θୡ )۵۶در معادله (
نسبت جریان القایی  λجابجایی حرکت زاویه فلپینگ و   β ،روتور

۱γ است و در کتاب  ) در نظر گرفته شده است.نامبر لاک(  =
ولی در مراجع دیگر بزرگتر از  ،برابر یک استنامبر  لاکفرض  لین مک

  . [23]شده است گرفتهیک در نظر 
در حالت پرواز هاور هلیکوپتر معادله فلپینگ با فرض زوایای 

ሷߚ  شود.  کوچک فلپینگ به صورت زیر می = ఉሶܯ ሶߚ + ൫ܯఉ − 1൯ߚ + )௖              )۵۷ߠఏܯ  
ߚ൜ با استفاده از روش کاهش مرتبه خواهیم داشت.  = ሶߚଵݔ = )ଶ               )۵۸ݔ  

ቊ  در نتیجه: ሶଵݔ = ሶଶݔଶݔ = ఉሶܯ ሶߚ + ൫ܯఉ − 1൯ߚ + )௖              )۵۹ߠఏܯ  
  
  سازی فلپینگ  رویکرد آیرودینامیکی و دینامیکی در شبیه - ۴

در بخش گذشته معادلات فلپینگ با فرض آفست صفر و زوایای 

بررسی به  [2] حال طبق مرجع .کوچک فلپینگ استخراج شد
فرض زوایای بزرگ و کوچک و  ،معادلات فلپینگ دارای آفست

معادلات فلپینگ در حضور مدل خطی ضریب برآی تیغه روتور، 
  . شد خواهدپرداخته 

 آفستمعادلات حرکت فلپینگ با  - ١- ٤
که در قسمت  کننده سادهمعادلات فلپینگ با فرضیات  [2] در مرجع
علاوه بر آن در این  .شد مورد بررسی قرار گرفته است  قبل گفته

 .معادلات فلپینگ را مدل کرده است ،کتاب با فرض داشتن آفست
استفاده از آفست  ،در واقع تفاوت معادلات فلپینگ در این بخش

فلپینگ و فرض زوایای بزرگ و کوچک سازی معادلات  در مدل
را در نظر بگیرید که لولای فلپینگ  ۸باشد. یک پره همانند شکل  می

 ای زاویهشفت با سرعت  ،از محور چرخش قرار دارد erدر فاصله 
. باشد می βሶای  در حال چرخش است و پره با سرعت زاویه Ωثابت 
صات جدید به طوری که مخت ،گرفتن مختصات ثابت در پرهبا درنظر

در طول اسپن  iو مرکز آن در لولا و محور  موازی محور اصلی باشد
عمود بر اسپن پره و به موازات محور چرخش باشد و در  jمحور  ،پره

در ، [2]قانون دست راست باشد کننده کاملدر جهت  kنهایت محور 
این حالت معادلات حرکت فلپینگ از معادلات اویلر برای یک جسم 

نشان داده شده  ۹ که در شکل طور همانشود. استخراج میصلب 
 ۶۱و  ۶۰بردار موقعیت مرکز ثقل پره به ترتیب با معادلات  ،است

௚ݎ  . [2]نشان داده شده است = ௚ıԦݔ + ௚ଔԦݕ + ௚ݖ ሬ݇Ԧ              )۶۰(  
଴ܽ  شتاب به صورت زیر است. مؤلفه = ܽ௫ଓԦ + ܽ௬ଔԦ + ܽ௭ ሬ݇Ԧ                 )۶۱(  

  

  
   [2]پره در حال فلپینگ )۸ شکل

  

  
  مرکز ثقل پره )۹ شکل
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ای که انتقال از دستگاه بدنی به  با استفاده از قوانین مومنتم زاویه
- ۱- و الف ۱-۱-در پیوست الف [2] دستگاه اینرسی است که در مرجع

معادلات اویلر برای پره صلب به فرم معادله  ،شرح داده شده است ۲
  . شد خواهد ۶۲

൞ ܣ ሶ߱ ଵ − ܤ) − ଶ߱ଷ߱(ܥ − ௚ܽ௭ݕ௕൫ܯ − ௚ܽ௬൯ݖ = ܤܮ ሶ߱ ଶ − ܥ) − ଵ߱ଷ߱(ܣ − ௚ܽ௫ݖ௕൫ܯ − ௚ܽ௭൯ݖ = ܥܯ ሶ߱ ଷ − ܣ) − ଶ߱ଵ߱(ܤ − ௚ܽ௬ݔ௕൫ܯ − ௚ܽ௫൯ݔ = ܰ         )۶۲(  

  

(تیغه  ممان اینرسی جسم صلب A، B، C) مقادیر ۶۲در معادله (
های  مؤلفه L، M، Nجرم پره و  Mୠ ،۶۵تا  ۶۳در معادلات  پره)

ܣ  . [2]باشند می Tگشتاور  = ∑ ଶݕ)݉ + )ଶ)                )۶۳ݖ ܤ  = ∑ ଶݔ)݉ + )ଶ)                )۶۴ݖ ܥ  = ∑ ଶݕ)݉ +           )ଶ)       )۶۵ݔ
ممان اینرسی حول  Bو   i رممان اینرسی حول محو A بنابراین اگر j ممان اینرسی حول محور  ،باشدk  را باC  برابر که نشان دهیم A + B ای زاویههای سرعت  مؤلفه. [2]خواهد بود ωଵ ،ωଶ ،ωଷ 
بیان  ۶۷و  ۶۶توان به صورت معادلات  را می محورهاحول این 

Ω  . [2]کرد =  ߱ଵıԦ + ߱ଶଔԦ + ߱ଷ ሬ݇Ԧ             )۶۶(  ߱ଵ = Ω sin ߚ    ، ߱ଶ = ሶߚ−   ،   ߱ଷ = Ω sin )۶۷(             ߚ  
 a଴ ،شفت در حال چرخش بر محور آن عمود است مبدأشتابی که بر 

Ωبرابر 
ଶeR  های محورهای اصلی شتاب را  مؤلفهاست. بنابراین

൛−Ωଶܴ݁  . [2]بیان کرد ۶۸به صورت معادله  توان می cos ߚ ، 0 ، Ωଶܴ݁ sin )ൟ               )۶۸  ߚ  
  

r୥ ،بردار موقعیت مرکز ثقل پره = x୥RıԦ بنابراین . باشد می
× r୥های  مؤلفه a଴    :به صورت زیر هستند  ൛0،eݔ௚Ωଶܴଶ sin )0ൟ              )۶۹،ߚ  

 ،باشد می j، حرکت فلپینگ پره حول محور ۶۹در نتیجه طبق معادله 
(عبارت دوم) که در  ،۶۲پوشش مقادیر بالا در معادله  پس با

ሷߚܤ  . [2]دهد را نتیجه می ۷۳تا  ۷۰، معادلات A+B = Cاثبات شده است و استفاده از رابطه  [2] مرجعدر  Aپیوست  + Ωଶ൫ܤ cos ߚ + ௚ܴଶ൯ݔ௕݁ܯ sin ߚ = )஺           )۷۰ܯ ஺ܯ  = ଵ଼ ߠ)௅ఈܴସܥΩଶܿߩ − ఉሶஐ − ସఒ೔ଷ )             )۷۱(  
ሶߚ  = డఉడ௧ = Ω డఉడట                )۷۲(  డఉడట  = ఊଵ଺     ߚሶ = డఉడ௧ = ஐఊଵ଺                )۷۳(  

  

>۱۰که  γ V୲୧୮از رابطه  Ω ای زاویهو سرعت  ۵> = ΩR  به دست 
زاویه بین صفحه  ،۴طبق شکل  ۷۱در معادله  θآید. زاویه می

 باشد که می تواند مقادیر رفرنس افقی و امتداد وتر ایرفویل می
۹۰θ مختلف با شرط M୅، ۷۰را اختیار کند. در معادله  > =  −M 

 دیر کوچکباشد. برای مقا جرم پره می Mୠمومنتم آیرودینامیکی و 
ሷߚ  . [2]نوشت ۷۴معادله توان به صورت را می ،۷۰زاویه فلپینگ معادله  + Ωଶ(1 + ߚ(ߝ =  ெಲ஻                 )۷۴(  

ߝ  که در عبارت فوق: =  ெ್௘௫೒ோమ஻                )۷۵(  
 نشانتوان  می ،دارای توزیع پیوسته جرم باشد ،اگر پره هلیکوپتر

ε داد که = 3݁/2(1 − e ۰۴/۰ . مقدار عمومی[2]باشد می (݁ =  
۱۵/۰e توان میرا  eخروج از مرکز  [3] و طبق مرجع  در نظر گرفت >

در معادله باشد.  می = e ۰۴/۰برای مقدار  ۰۶/۰برابر  تقریباً  εو مقدار 

(معادلات اول و سوم) به صورت معادله  ، دو معادله اویلر دیگر۶۲
ܮ  شوند.  می ۷۶ = 0  .   ܰ = ሶߚΩܤ2− sin           )۷۶(    ߚ
  
  سازی و نتایج  شبیه - ۵

با  ،معادلات فلپینگ برای پره با فرض آفست و بدون آفست
ضور فنر لولا و بدون در ح= Nb   ۵و تعداد پره  = m ۱۷/۸  R شعاع پره ، = ୩୥୫    ۰۴۶۵۱۱۶۳/۱۳ mگرفتن گشتاور وزن پرهدرنظر

μ ۳/۰، نات۲۰۰گرفتن سرعت کروز فنر و با درنظر فرکانس ، =
v ۱فلپینگ  ۱vو  = و شرایط  = m۵۲۷۳/۰ c وتر ایرفویل، <

پاسخ زاویه فلپینگ  ،اولیه صفر در حل سیستم معادلات دیفرانسیل
. سازی شده است شبیه ψو نرخ آن نسبت به موقعیت آزیموث 
شده بر ایرفویل پره در نتایج همچنین تغییرات گشتاورهای وارد

  آمده است. 
معادله مبنی بر درنظرگرفتن  ۸تا  ۱ هاینمودار درسازی  نتایج شبیه
با فرض توزیع جریان یکنواخت و توزیع پیچش خطی  ۱۹ فلپینگ

 ،با فرض وتر ثابت پره شکل مستطیلیبرای یک پره روتور هلیکوپتر 
توان مشاهده کرد که با افزایش نسبت  نشان داده شده است. می

همچنین با  یه فلپینگ و نرخ آن افزایش یافته است.زاو ،پیشروی
میزان تغییرات زاویه فلپینگ و  ۱۵/۰ر به افزایش آفست پره از صف

کاهش یافته است و در نهایت با افزودن به شعاع پره،  ،نرخ آن
میزان فلپینگ و نرخ آن افزایش پیدا کرده است که این عامل را 

  ه رفتار الاستیک پره توجیه کرد.توان با توجه ب می
  

 
e ٠تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز کروز با فرض  )١نمودار  و  = radian ۱   α μ ۰/ ۵و  = =  

  

 
e ٠ تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز کروز با فرض )٢نمودار  و  = radian ۱   α μ ۱و  = =  
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e ١٥/٠ گ و نرخ آن در پرواز کروز با فرضتغییرات زاویه فلپین )٣نمودار  radian۱ α و =    = Nb ۲ و =

 
۰۵/۰e تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز کروز با فرض )٤نمودار    و =

 ۰ theta୲୵୧ୱ୲ =   

 
۰۵/۰eفرض  با کروزتغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز  )٥نمودار    و =

 ۰ theta୲୵୧ୱ୲ =   

  
e و ١٥/٠تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز کروز با فرض  )٦نمودار  =   

۵  R =  

 
e و ١٥/٠ تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز کروز با فرض )٧نمودار  =  

 ۱۵  R =   

 
- کروز با فرض  درپروازآن  نرخو  فلپینگ زاویهتغییرات  )٨نمودار 

٩theta୲୵୧ୱ୲    e ١٥/٠ و  =
  

) بر ۳۲معادله ( اثر گشتاور وزن پره دهنده نشان ۱۰و  ۹نمودارهای 
سازی  د. اثر افزایش آفست در این شبیهنباش فلپینگ میمعادلات 
و  بوده عدم تاثیر زیاد آفست در میزان زاویه فلپینگ دهنده نشان

  نرخ آن مشهود است. 
 شده گرفتهگشتاور ناشی از فنر قرار  دهنده نشان ۱۲و  ۱۱نمودارهای 

تولید گشتاور مستقیم به هاب سیستم  ،باشند. این فنر میدر لولا 
افزایش آفست، مشاهده دهد. در اثر  در حالت چرخش را نشان می

  شود که زاویه فلپینگ و نرخ آن کاهش پیدا کرده است.  می
  

  
e ٠ تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز کروز با فرض )٩نمودار  تحت اثر  =

  گشتاور وزن پره
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تحت  = e ١٥/٠زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز کروز با فرض تغییرات  )١٠نمودار 

  اثر گشتاور وزن پره
  

  
e ۰تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز کروز با فرض  )١١نمودار   در =
   لولا فنر حضور

 
e ١٥/٠تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز کروز با فرض  )١٢نمودار  در  =

  حضور فنر لولا

  
فلپینگ در حالت معادلات  سازی مدل ۱۵تا  ۱۳نمودارهای 

حالت دارای آفست و  در حالت هاور و کروز را در لین مک شده خطی
  د.نده بدون آفست را نشان می

سازی با رویکرد متفاوت آیرودینامیکی و دینامیکی  حال در شبیه
سازی  شبیهبرمویل، با فرض زوایای بزرگ و کوچک فلپینگ نتایج 

برای مقادیر مختلف آفست در پرواز کروز  ۲۰تا  ۱۶نمودارهای در 
 نشان داده شده است.

  
تغییرات زمانی زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز رو به جلو با فرض  )۱۳نمودار 

  داشتن آفست پره
 

 
در پرواز هاور با فرض داشتن  تغییرات زمانی زاویه فلپینگ و نرخ آن )۱۴نمودار 

  آفست پره
  

 
در پرواز هاور با فرض نداشتن یرات زمانی زاویه فلپینگ و نرخ آن تغی )۱۵نمودار 

  آفست پره

  
رواز کروز با فرض داشتن آفست تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پ )۱۶نمودار 
  )(مقادیر بزرگ زاویه فلپینگ = e ۱۵/۰ پره
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با فرض داشتن آفست از کروز تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرو )۱۷نمودار 

e ۰۴/۰پره    (مقادیر بزرگ زاویه فلپینگ) =
  

 
از کروز با فرض نداشتن تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرو )۱۸نمودار 

  (مقادیر بزرگ زاویه فلپینگ)   = ۰eآفست پره 
  

  
تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز کروز با فرض داشتن آفست  )۲۸ شکل
e ۱۵/۰پره    (مقادیر کوچک زاویه فلپینگ)  =

  

 
تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز کروز با فرض داشتن آفست  )۱۹نمودار 

  (مقادیر کوچک زاویه فلپینگ)  = e ۰۴/۰پره 

  
رواز کروز با فرض داشتن آفست تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پ )۲۰نمودار 
  فلپینگ)(مقادیر کوچک زاویه  = e ۰ پره
  
  گیری نتیجه - ۶

تر به حالت پرواز  در این مقاله، استفاده از جزئیات بیشتر و واقعی
گرفتن گشتاور وزن پره، فرکانس فلپینگ و آفست واقعی با درنظر

تری نسبت به مطالعات در  سازی دقیق لولا باعث شده است مدل
اخیر داشته باشد. مشاهده شد که با افزایش زاویه حمله  های سال

زاویه فلپینگ و نرخ آن افزایش  ،در نسبت پیشروی ثابت ،ایرفویل
شود که افزایش نسبت پیشروی  یابد. همچنین مشاهده می می

شود. از طرفی افزایش در طول پره  باعث کاهش زاویه فلپینگ می
 . ازشود و نرخ آن می هلیکوپتر منجر به افزایش زاویه فلپینگ

استنتاج کرد که افزایش  توان میمیزان الاستیسیته ایرفویل پره نیز 
و در نتیجه  شود یمطول پره منجر به افزایش میزان الاستیسیته 

در  شده استفاده. تعداد پره یابد میافزایش زاویه ارتعاش و فلپینگ 
به این  ،هلیکوپتر نیز در میزان زاویه فلپینگ و نرخ آن تاثیر دارد

میزان زاویه فلپینگ و نرخ آن  ،ها صورت که با کاهش تعداد پره
های  سازی معادله فلپینگ در هارمونیک یابد. در شبیه کاهش می

افزایش یافت. در نیز نرخ آن  میزان فلپینگ و ،بالا با افزایش آفست
تغییرات زاویه فلپینگ و نرخ آن در پرواز  لین مکی سازی خط مدل

پنج ثانیه اول پرواز نسبت به پرواز هاور بیشتر است.  رو به جلو در
تغییرات زاویه فلپینگ و  ،شود برابر یک مینامبر  لاکهنگامی که 

نرخ آن پیوسته در حال کاهش و افزایش است (نوسان دارد) و 
یابد.  فلپینگ و نرخ آن افزایش می شدن ثابتمدت زمان لازم برای 

سازی غیرخطی برمویل با تاثیر آفست در گشتاور اعمالی به  در مدل
میزان تغییر زاویه  ،شود که با افزایش آفست پره مشاهده می

توان  یابد. می افزایش می ،فلپینگ و نرخ آن در یک دور کامل پره
پره  رفتار طبیعی الاستیک فلپینگ در پره روتور هلیکوپتر جزءگفت 
سازی  در واقع با مدل توان آن را کنترل کرد. نمی و عملاً  باشد می

تر  دقیق رفتار دینامیک فلپینگ پره روتور هلیکوپتر، به پاسخ دقیق
  رفتار دینامیک حرکت هلیکوپتر پرداخته شد.
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  علایم یونانی 

α          زاویه حمله پره  
β       زاویه فلپینگ پره  
γ        نامبر  لاک  
ξ         زاویه لگینگ پره 
θୡ      زاویه کنترلی سایکلیک کسینوسی  
θ୲       زاویه پیچش پره روتور 
θs        زاویه کنترلی سایکلیک سینوسی 
κஒ       نرخ مقاومت فنر  

λ         نسبت چریان القایی 
μ         نسبت پیشروی 
ν          فرکانس طبیعی حرکت فلپینگ  
φ        زاویه بین برآیند سرعت و محور افقی 
ψ       (موقعیت پره)  زاویه آزیموث 
Ω       ای پره سرعت زاویه  
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