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هاي اعمالي در هاي اصلي مسير پرواز و محدوديتبررسي بخش
  سازگاري موتور و بدنه هواپيما

  
  2محمد امين اينانلو  1عبداالله اسدالهي قهيه

   هوافضا مهندسيدانشگاه آزاد اسلامي، واحد علوم و تحقيقات، دانشكده مهندسي مكانيك و هوافضا، گروه
 

  چكيده
يه اي هواپيما پيش از ساخت مدل و انجام آزمايشهايي كه منجر به پرداخت هزينه هاي گزاف مي گردد، اطمينان با توجه به اينكه در طراحي پا

هاي اعمالي در هاي اصلي مسير پرواز و محدوديتهدف از اين مطالعه بررسي بخش. از سازگاري و تعامل بين موتور و بدنه ضروري مي باشد
مسير  روش انجام اين مطالعات به صورت تحليلي بوده، بطوريكه عوامل اثرگذار در بخش هاي اصلي .شدسازگاري بدنه هواپيما و موتور مي با

كروز بررسي و نتايجي مانند كاهش طول  بخش و) فرود(گيري، كاهش سرعت گيري، اوجهاي شتابپرواز مانند بخش برخاست و نشست و بخش
 . كاهش سطح نويز و غيره ارائه شده است، برخاست

  .برخاست، نشست، كروز، موتور، بال: ژه هاي كليديوا
  

Evaluation of Flight Path Main Sections and Imposed Restrictions on the 
Compatibility of Aircraft Engine and Frame 
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ABSTRACT 
It is of great significance to assure the compatibility between aircraft engine and frame within the basic design and 
prior to model fabrication and costly experiments. The main purpose of this research was the evaluation of flight path 
main sections and imposed restrictions in the compatibility of engine and frame. Results show methods to decrease 
take- off run, noise level, etc., identified through an analytical approach.  
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   مقدمه-1
هاي پيچيدگي سيستم طراحي هواپيما، هايتوسعه روش

هاي رياضي مدرن و امروزي در هواپيما، بكارگيري روش
فرآيند طراحي و پيدايش كامپيوترهاي با راندمان بالا به 

هاي طراحي اتوماتيك ايجاد و استفاده وسيع از سيستم
مشكلات و . اي طراحي بهينه، كمك كردندهمبتني بر روش

از جمله با استفاده از (مسائل طراحي بهينه اجسام پرنده 
 سال اخير در منابع 15 تا 10در )  طراحي اتوماتيكسيستم

با اين . اندو مأخذ نويسندگان، انعكاس زيادي پيدا كرده
، بررسي پارامترهاي اثر گذار در آن كه مسائل كليدي وجود

از . ي هواپيما است، به حد كافي تشريح نشده استدر طراح
هاي بخش آنجا كه موضوع اين تحقيق مربوط به بررسي

هاي اعمالي در سازگاري موتور اصلي مسير پرواز و محدوديت
باشد، به دليل كاربردهاي نظامي و و بدنه هواپيما مي

غيرنظامي آن، گستردگي استفاده از آن و نياز صنايع مختلف 
 اطلاعات، تصميم گرفته شد كه اطلاعات كاملي در به اين

  .آوري و مورد بررسي قرار گيرداين زمينه جمع
  
   پيشينه تحقيق-2

 تأثير ملزومات چند 2 و استاوا1 ريكي1968در سال 
مأموريتي براي هواپيماهاي استراتژيك و تاكتيكي را در 
تعامل طراحي ورودي و ورودي موتور مورد مطالعه قرار 

هاي تركيبي ممكن است شامل پرواز اين مأموريت. دادند
مادون صوت در ارتفاعات بالا، پرواز در حد صوت در ارتفاعات 

مشكلات . پايين و پرواز مافوق صوت در ارتفاعات بالا شود
خاص سازگاري بدنه و پيشران براي هواپيماهاي چند 

تواند منجر به انحرافات وسيع در تطابق جريان مأموريتي مي
وا بين شرايط پرواز در حد صوتي در ارتفاعات پايين و پرواز ه

  .]1[مافوق صوتي در ارتفاعات بالا شود 
 بر روي نياز به دقت 4 و ويليام3در همين سال، ميگدال

در يكپارچگي نازل خروجي بدنه و موتور در هواپيماهاي 
اند و در آن، به مدرن سرعت بالا مطالعاتي را انجام داده

زل خروجي و يكپارچگي نازل خروجي و بدنه و نياز عملكرد نا

                                                 
1 Richey 
2 Stava 
3 Migdal 
4 William 

براي ملاحظه تأثير تعامل آن در زمان تخمين كلي عملكرد، 
پارامترهاي جديد عملكردي نظير . بحث و بررسي شده است

پساي داخلي و توان همسان جهت رسيدن به تعاملات فوق 
توانند براي ايجاد يك معرفي شده است و اين پارامترها مي

يمه تجربي جهت رسيدن به عملكرد بهينه نازل خروجي راه ن
  .]2[و بدنه مورد استفاده قرار گيرند 

 به مطالعه در زمينه طراحي نازل 5 ميلر1979در سال 
و يكپارچگي آن در نسل جديد موتور هواپيماهاي جنگنده 

هايي بايد داراي عملكرد چنين نازل. مافوق صوت پرداخت
صوت يكنواخت، قدرت مانور بالا، مناسب در پروازهاي مافوق 
هاي فشار براي جنگ، يكپارچگي استفاده از معكوس كننده

مناسب بدنه و عملكرد با قدرت بالا به همراه افت قدرت كم 
گيري شد براي اين منظور، وزن خالص برخاست اندازه. باشند

هاي قدرت و خط سير به روش و همچنين معكوس كننده
  .]3[د و فرود ارزيابي گرديد گيري مسافت صعواندازه

 كريستوفر بر روي نويز حاصل از 2003در سال 
در اين . يكپارچگي بدنه و موتور جت مطالعاتي را انجام داد

تحقيق، او بر روي به دست آوردن يك درك بهتر از مكانيزم 
فيزيكي به وجود آورنده نويز حاصل از مجموع بدنه و موتور 

مل بدنه و موتور در نويز جت پرداخت و فقط تأثير تعا
اغتشاشات در مقياس كم از يك موتور، مورد مطالعه قرار 

نتايج آزمايش نشان داد كه نويز حاصل از جت نصب . گرفت
شده در زير بال هواپيما از يك جت مشابه به تنهايي در يك 

  .]4[كند محيط تجاوز مي
  

   روش تحقيق-3
 بسته در اين تحقيق بخش هاي اصلي مسير پرواز كه

به ماموريت هواپيما هر كدام از آنها مي توانند جزء رژيم هاي 
اصلي پرواز محسوب شوند مورد بررسي قرار گرفته و با 
استفاده از روش تحليلي، به مطالعه محدوديت هاي اعمالي 

  .در سازگاري هواپيما و موتور پرداخته شده است
  
  
  
  

                                                 
5 Miller 
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   بحث و نتايج-4
   برخاست و نشست-4-1
سبه طول مسافت برخاست منقطع و پيوسته و  محا4-1-1

  محاسبه طول مسافت نشست
هاي مسير پرواز هواپيما، طول يكي از دشوارترين بخش

قسمتي است كه در آن هواپيما ضمن افزايش سرعت و 
  ).1شكل (نمايد گيري ميگيري شروع به اوجشتاب

  
  .هواپيما مراحل مختلف برخاست ):1(شكل 

  
دهد طول مسير برخاست را  معادله تقريبي كه امكان مي

رانش به وزن و بار ويژه بر روي بسته به نسبت نيروي پيش
هاي فني بال هواپيما، محاسبه نماييم و با توجه به نيازمندي

پرواز هواپيما كه معمولا پرواز در شرايط جوي نامناسب در 
ينه استاندارد نبودن جو شود  اصلاحاتي در زمنظر گرفته مي

و همچنين اصلاحاتي در زمينه تغيير نيروي رانش موتور به 
در شرايطي كه در . دهيمميزان افزايش سرعت انجام مي

سطح زمين 
8
1

=ρ5[ است، داريم[:  

 

s( ،كه در آن
F yc.(   توليـد قـدرت  و   اندازه نسبي واحـد

)s
G(  ،بار ويژه روي بـال 

TC
H∆   انحـراف دانـسيته از 

مقدار اسـتاندارد،    
0=

=
v

vcp
vcp p

p
k       كـاهش نيـروي رانـش 

مربوط به سرعت حركت هواپيما نسبت به نيـروي رانـش بـا             

V=0   و 
McA

T
H

tp p
C

p
k دمـا و    تغيير نيـروي رانـش در        =

كننـد كـه    معمـولا فـرض مـي     . باشندفشار غير استاندارد مي   
9/0=∆

TC
H  ،9/0-85/0=tpk .     براي موتـور توربوجـت

 و بـراي موتـور      vcpk=97/0سـوز   پس و پس  با سيستم باي  
ضـريب  . vcpk=93/0-95/0 پـس توربوجت با سيستم بـاي    

بتـوني    پوشـش     بـا  هـايي    مقاومت بـراي فرودگـاه      تصحيح
05/0-04/0=f    بـه  ) 1(از فرمـول     .شـود  در نظر گرفته مي

توان رابطه تعيين اندازه نسبي واحد توليد قدرت را    راحتي مي 
بدست آورد كه تأمين كننده برخاست هواپيما با مقدار ثابـت           

  :باشدبال ميبار ويژه بر روي 

در صورت خرابي موتور در قسمت مـسير برخاسـت هواپيمـا،            
خلبان بايد در خصوص ادامه پـرواز بـا موتورهـاي روشـن يـا               

  .گيري كندمجاز مسير تصميم متوقف كردن آنها در قسمت
تصميم خلبان در خصوص ادامـه يـا قطـع پـرواز بـه نـسبت                

ظه خراب شدن موتور و سرعت بحرانـي        مقادير سرعت در لح   
پرواز بستگي دارد، يعني سرعتي كه در آن، در شرايط خراب           

تواند به حركـت ادامـه      شدن يكي از موتورها، هواپيما هم مي      
داده و برخاست نمايد و اين در صورتي اسـت كـه بـه فاصـله                

برابر با   
3

سـد و ارتفـاع    ناحيه آزاد از انتهاي مجاز مـسير بر  2
توانـد پـس از توقـف در انتهـاي           باشد و هم مي    m7/10هم  

بـراي محاسـبه طـول      . مجاز مسير به برخاسـت پايـان دهـد        
توان فرمول تقريبي زيـر را      مسافت نشست به هنگام فرود مي     

بـراي طـول مـسافت      ) 1(به دسـت آورد كـه مـشابه فرمـول           
  :]5[باشدبرخاست مي
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 ضريب در بر گيرنده كاهش vnock=94/0كه در آن، 

سرعت فرود نسبت به مقدار حداقل سرعت لازم براي پرواز 
aLf. باشدافقي مي  ضريب اصلاحي درگ در شرايط فرود .

است كه براي محاسبه آن ممكن است از رابطه نيمه تجربي 

Tp
pae

aL f
k

f
3
2

3
1

.
. paek استفاده شود كه =+ . 

. خواص آيروديناميكي هواپيما با زاويه حمله ثابت گام است
30/0-15/0=Tpf ضريب اصطكاك با در نظر گرفتن ترمز 

F. باشدها ميو متوقف شدن چرخ
pebp ،نيروي رانش موتور 

xnapC مقدار متوسط ضريب درگ پاراشوت ترمز در 
cpHq و napsشرايط فرود،   مقدار ميانگين هد فشار .

  .ديناميكي در شرايط فرود است
  
هاي هاي مربوط به هواپيما در بخش نيازمندي-4-1-2

  برخاست و فرود
تواند از چندين پيما ميهاي برخاست هوابهبود مشخصه

يك روش انتخاب مناسب پارامترهاي . روش حاصل شود

s(اندازه نسبي واحد توليد قدرت 
F yc. ( و بار ويژه روي

s(بال 
G (باشد كه براي كاهش طول فرود يا بايد اندازه مي

يژه روي بال نسبي واحد توليد قدرت را افزايش دهيم يا بار و
را با افزايش مساحت آن، كاهش دهيم و اين در شرايطي كه 
مقدار جرم برخاست هواپيما معين باشد، به دليل افزايش 
جرم واحد توليد قدرت يا سازه، منجر به كاهش ذخيره نسبي 

  .گرددسوخت مي
روش ديگر شامل افزايش نيروي رانش برخاست در 

 در شرايط ثابت بودن اندازه واحد Fpقسمت جلويي موتور
توليد قدرت است كه اين روش نيز به دليل تغيير پارامترهاي 
فرآيند كاري موتور مثلا نسبت كنار گذر نسبت به مقداري 
كه در بخش كروز انتخاب شده است، منجر به بدتر شدن 

در برخي موارد، امكان . شودهاي پرواز هواپيما ميمشخصه

روي رانش به نيروي وزن در شرايط برخاست با افزايش ني
ب به رجه حرارت جلو توربين يا تزريق آكمك افزايش د

سوز كوتاه مدت وجود دارد، البته اگر درون موتور يا پس
موتور مجهز به محفظه احتراقي باشد كه درصد متوسط 

در برخي موارد . سوز در آن در نظر گرفته شده باشدپس
ي به نسبت لازم نيروي رانش به وزن يابديگر، مشكل دست

هواپيما در شرايط برخاست با كمك بوسترهاي استارت كه 
  .شود، قابل حل استبعد از برخاست از پرنده مي
آيد،با مقادير مورد نظر بر مي) 1(بطوريكه از معادله 

sپارامترهاي 
G و s

F rc.ني در  و نيروي رانش پيشا
شرايط برخاست موتور، با استفاده از بال با نيروي برآي بالا و 

توان طول كند، مياز جمله بالي كه شكل آن تغيير مي
دهد كه مقادير برخاست را كاهش داد و اين امكان را مي

yoTpC بالايي را به دست آورد و با مقادير كم سرعت جدا 
لازم است . رخاست را انجام دادشدن از زمين، عمليات ب

هاي خاطر نشان كنيم كه مشكلات مربوط به تأمين مشخصه
برخاست، قبل از هر چيز در شرايط ساخت هواپيماهاي 

  .شود مافوق صوت ايجاد مي
 نيروي هاي مربوط به افزايش نسبتبسياري از روش

توانند استفاده شوند يا به صورت محدود رانش به وزن، نمي
شوند كه واحد توليد  استفاده مي1پيماهاي سيويلدر هوا

هاي معيني باشد كه با قدرت آنها بايد مطابق با نيازمندي
محدوديت سطح نويز هواپيما در شرايط برخاست مرتبط 

شود در سه ميزان سطح نويزي كه در هواپيما توليد مي. است
روي خطي ) 1(نقطه شماره ). 2شكل (شود نقطه كنترل مي

 متر از محور باند پرواز و فرود فاصله دارد و 650ارد كه قرار د
اي است كه در آن سطح نويز به حداكثر منطبق با نقطه

در مسير ) 2(نقطه شماره ). بخش برخاست(رسد مقدار مي
 5/6برخاست هواپيما و در محور باند پرواز و فرود و با فاصله 

نقطه ). يگيربخش اوج(كيلومتر از شروع برخاست قرار دارد 
در مسير فرود و در محور باند برخاست و فرود و ) 3(شماره 

.  كيلومتري از باند برخاست و فرود قرار دارد2در فاصله 
مقدار سطح مجاز نويز در نقاط كنترل با استانداردهاي 

شوند و به جرم تعيين مي) استاندارد اي كا او(مربوطه 
  .هواپيما در شرايط برخاست بستگي دارد
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 طرح قرارگيري نقاط كنترل براي ثبت سطح نويز :)2(كل ش

  .در شرايط برخاست و نشست هواپيما
  
هاي مؤثر كاهش سطح نويز به اين ترتيب يكي از روش

هاي پايين كار موتور در شرايط برخاست، استفاده از رژيم
باشد و اين با افزايش اندازه واحد توليد قدرت امكان پذير مي
ن مسئله با افزايش جرم واحد توليد قدرت ولي اي. باشدمي

همچنين ممكن است منجر به اين شود كه  باشد وهمراه مي
در شرايط پرواز كروز، رژيم كار واحد توليد قدرت متفاوت از 
شرايط اپتيمم شود و در نتيجه برد پرواز هواپيما و راندمان 

همچنين افزايش مساحت بال با .  اقتصادي كاهش يابد-فني
دهد كه برخاست را در ثابت برخاست هواپيما، امكان ميجرم 
هاي پايين كار موتور انجام دهيم و همچنين باعث رژيم

شود و در گيري ميافزايش ارتفاع پرواز هواپيما در بخش اوج
نهايت منجر به كاهش سطح نويز در نقاط كنترل شده ولي 

  .گرددباعث بدتر شدن برد پرواز مي
- يط فرود هواپيما نيز نيازمنديبه همين صورت، شرا
آناليز . سازدهاي هواپيما مطرح ميهاي سختي براي مشخصه

دهد كه اقدامات مربوط به كاهش طول نشان مي) 3(فرمول 
-فرود بسيار شبيه اقداماتي است كه براي بهبود مشخصه) 4(

شود و اين همان استفاده از وسايلي با هاي برخاست انجام مي
 با هدف كاهش سرعت فرود هواپيما از ضريب برآي بالا

 يا كاهش بار جداگانه بر روي maxyCطريق افزايش مقدار 

s
Gباشد و غير از آن افزايش مقدار رانش معكوس و  مي

  .كنداستفاده از پاراشوت ترمز به كاهش طول فرود كمك مي
  

-هاي شتابپيما در بخشهاي مربوط به هوا نيازمندي4-2
، ترمز كردن و ناحيه )فرود(گيري، كاهش سرعت گيري، اوج
  مجاز پرواز

-مياين بخش همچون بخش برخاست در بسياري از موارد 
تواند در انتخاب نسبت توان به وزن هواپيما و پارامترهاي 

هاي ديناميكي هواپيما به آنها بستگي ايرفريم كه مشخصه
ماهاي مافوق صوت كه در ناحيه دارد خصوصا در هواپي

هاي ديناميكي مورد هاي مافوق صوت تأمين مشخصهسرعت
تواند عامل تعيين باشد، مينياز هواپيما بسيار مشكل مي

ها در بخش روشن است كه بسياري از مشخصه. كننده باشد
گيري قبل از هر چيز به نسبت نيروي رانش مجموع شتاب

واپيما بستگي دارد و واحد توليد قدرت و درگ كلي ه
گيري، رابطه ارتفاع پرواز گيري و اوجهمچنين برنامه شتاب

  .باشدبه سرعت يا عدد ماخ پرواز مي
اكنون، هواپيماي مافوق صوتي را با ماخ ثابت و 

 براي تعيين هاي مجاز پرواز را در ارتفاعجابجايي مسير
 11چگونگي تأثير بر مازاد نيروي رانش در ارتفاع بيش از 

كيلومتر كه در اين ناحيه با عدد ماخ ثابت پرواز و تغيير 

(ارتفاع، مقدار نيروي رانش اصلاح شده موتور 
Hp

p (

در عين حال . دهيمثابت خواهد بود، مورد بررسي قرار مي
افزايش ارتفاع پرواز منجر به افزايش ضريب درگ جلويي به 

زيرا در اثر پرواز در . شوددليل افزايش مقاومت القايي مي
اين . شرايط دانسيته كم لازم است زاويه حمله را افزايش داد

  :توان به صورت زير بيان كردمسئله را از نظر تحليلي مي

  
با ثابت بودن مقـدار نيـروي رانـش اصـلاح شـده در بخـش                

يلـومتر،   ك 11گيـري در ارتفـاع بيـشتر از         گيـري و اوج   شتاب

مقدار ضريب درگ جلـويي اصـلاح شـده        
Hp

X     بـه صـورتي 

كند كه با افزايش ارتفاع مازاد نيروي رانش كـاهش          تغيير مي 
يابد و با كاهش ارتفاع، مـازاد نيـروي رانـش افـزايش يابـد و                
ــه    ــدار حــداقل ضــريب درگ در ناحي ــه مق روشــن اســت ك

يابد و مـازاد    ش مي هاي نزديك به صوت به شدت افزاي      سرعت

)4(  
.)(

,1
7.0

2
min

2

H
yyxx

HkpH
y

p
XCCACC

pspM
mgC

≈−+=

≈=
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يابد كه اصطلاحا ناحيه گلوگاه گفتـه       نيروي رانش كاهش مي   
به همين دليل افزايش ارتفـاع پـرواز كـه منجـر بـه              . شودمي

گـردد بـه نوبـه خـود بـر روي           كاهش مازاد نيروي رانش مـي     
هـاي نزديـك بـه      گيري در ناحيه سـرعت    هاي شتاب مشخصه

زاد نـسبي نيـروي   علت ديگر كاهش ما. گذاردصوت، تأثير مي 
گيـري خـصوصا در ناحيـه       گيري و اوج  رانش در بخش شتاب   

گلوگاه انحراف نامناسب احتمالي شـرايط اتمـسفر از شـرايط           
MCA           يا شرايطي كه به عنوان شرايط محاسـباتي اسـتفاده 

  .باشد شده، مي
هـاي  اين ترتيب، در اين بخش از پرواز نيز نيازمندي        به  

 زيادي براي مقدار نيروي رانـش واحـد توليـد قـدرت مطـرح             
هـا، تغييـر    ترين روش تأمين اين نيازمنـدي     باشد كه ساده  مي

ابعاد و اندازه واحد توليد قدرت است كه افزايش جرم مـرتبط            
از با آن گاهي به قدري زياد است كه منجر به كاهش غير مج            

ذخيره نـسبي سـوخت يـا افـزايش جـرم برخاسـت هواپيمـا               
از اين نظر هواپيماهايي كه داراي موتورهـاي مجهـز          . شودمي

تـري قـرار   سـوز هـستند در وضـعيت مناسـب    به محفظه پس  
در چنـين مـواردي افـزايش نيـروي رانـش در بخـش              . دارند

گيــري، ممكــن اســت از طريــق افــزايش گيــري و اوجشــتاب
  .سوز به دست آيدپس در محفظه متناسب دماي گاز

سازندگان هواپيماي مسافربري مافوق صوت كنكورد از 
سوز ساده همين روش در موتور اليمپ با طراحي محفظه پس

سوز مورد نياز را به هنگام برخاست و كم وزني كه نسبت پس
كرد استفاده و به هنگام عبور از بخش ترانسونيك تأمين مي

  .نمودند
  
  ي پرواز كروزهابخش -4-3
هاي پرواز  محاسبه پارامترهاي مسير در بخش-4-3-1

  كروز
تواند الخط ثابت هواپيما به طور كلي ميطول بخش مستقيم

  :طبق فرمول زير محاسبه شود

 

s براي تبديل ابعاد سرعت از 6/3ضريب 
m به h

km 
 جرم هواپيما به ترتيب در 2m و 1m. استفاده شده است

باشد و مجموعه مقادير ابتدا و پايان بخش مورد بررسي مي

yDC
kV6.3 يك برد شرطي λycLباشد مي .λycL 

 مصرف نسبي و بر حسب كيلومتر سوخت مقداري است كه با
اي از اين فرمول، روابط بسيار ساده. تناسب معكوس دارد

ماخ (هاي پايدار كروز توانند براي محاسبه برد در رژيممي
  .به دست آيند) ثابت

 كيلومتر را  در نظر 11در ابتدا حالت ارتفاع بيشتر از 
ر در رژيم گيريم كه در اين ارتفاعات، نيروي  رانش موتومي

 بستگي Hpمورد نظر كار آن، تنها به مقدار فشار اتمسفر 
بنابراين با . دارد و گذشته از اين، با آن تناسب مستقيم دارد

تغيير ارتفاع پرواز، مقدار نيروي رانش اصلاح شده 
Hp

p 

د و مانهمچون مقدار مصرف ويژه سوخت، ثابت باقي مي
منحني قطبي هواپيما در ارتفاع پرواز كروز به ارتفاع بستگي 

بنابراين موقعيت نقطه عملكرد در منحني قطبي . ندارد
 با رژيم كاري kهواپيما و مقدار خواص آيروديناميكي پرواز 

به دليل اينكه مقدار . شودموتور تعيين مي
Hp

p با ،

  :، داريم)3شكل (اسب دارد ضريب درگ آيروديناميكي تن

  

 
 

 ويژگي رابطه خواص آيروديناميكي پرواز به رژيم :)3(شكل 
  .كار موتور

 
 
 

)5(  ∫=
1

2

6.3
m

m yD m
dm

C
kVL  

)6(  
kpHkpH
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، خواص yDC ويژگي رابطه مصرف ويژه سوخت:)4(شكل 

آيروديناميكي پرواز و پارامتر
yDC
kموتور به رژيم كار .  

 
رابطه 

yDc
kكند  كه اقتصادي بودن پرواز را تعيين مي

نيز به رژيم كار ) بردي كه در رژيم كروز طي شده است(
 ).4شكل (موتور بستگي دارد و به ارتفاع پرواز بستگي ندارد 

 كيلومتر با عدد ثابت ماخ 11هاي بيش از  بنابراين در ارتفاع

 موتور، مقدار و رژيم ثابت كار
yDC

kVبنابراين . باشد ثابت مي

  :]5[آيدفرمول زير به دست مي) 5(با تبديل عبارت 

كه در آن، 
1m

mm TT
 دبي نسبي سوخت در ∆=∆

) 7(بخش مورد نظر پرواز است كه اگر بجاي آن در معادله 
 را قرار دهيم، رابطه ετ كل سوخت مقدار ذخيره نسبي

اي كه فاصله. آيدبراي تعيين برد تئوريك پرواز به دست مي
هواپيما با مصرف تمامي ذخيره سوخت در رژيم كروز طي 

  :كند به صورت زير استمي

ε
λ τ−

=
1

1lnycth LL . 

تور ترين رژيم كار مو پيدا است، مناسب4بطوريكه از شكل 
باشد، كه تأمين كننده حداكثر اقتصادي بودن پرواز كروز مي

تواند با حداكثر پارامتر مي
yDC

k يا برد شرطي متناسب 

  .مشخص شود
سازي رژيم كار  موتور در پرواز با برد  حداكثر در            بهينه

هـا متمـايز     كيلومتر از حيث  تعداد ويژگي      11ارتفاع كمتر از    

در اين شرايط پارامتر     . باشدمي
yDC

kV         بـا رژيـم ثابـت كـار 

موتور، با تغيير ارتفاع پرواز به ميزان احتراق سـوخت، مقـدار            
دهد و علت آن اين است كه در ارتفاع كمتر          خود را تغيير مي   

كنـد و    كيلومتر دماي هواي اتمسفر با ارتفاع، تغيير مي        11از  
 كـه جـزو     V و   k  ،yDCمترهاي  اين مسئله در رفتار پارا    

در . گـذارد باشد، تـأثير مـي    مي) 5(تابع تحت انتگرال عبارت     
را بـا   ) 5(اين حالت روابط تغيير تابع تحت انتگرالـي عبـارت           

ــي     ــيم مـ ــروازي، ترسـ ــرم پـ ــت جـ ــادير ثابـ ــيم مقـ كنـ

)
mC

kV
dm
dL

yD
با اين هدف، مقاديري كـه جـزو        ). =6.3

-هـاي تعيـين مـي     اي از ارتفاع  معادله آخر هستند براي  پاره     
 بــر اســاس عــدد مــاخ مــورد نظــر، Vســرعت پــرواز. شــوند

و مـصرف ويـژه     ) 10(و  ) 9( بـا كمـك معـادلات        kخاصيت
 مـورد نيـاز بـا       pقـدار نيـروي رانـش        طبق م  yDCسوخت  

كمك مشخصه تراتلينگ موتور براي ارتفاع  مربوطه بـصورت          
  :باشد زير مي

  . نشان داده شده است5ويژگي روابط ترسيم شده در شكل 

)7(  
T

yc
yD m

L
m
m

C
kVL

∆−
==

1
1lnln6.3

2

1
λ

  )9(  

)10(  

)11(  .7.0

,)(

,7.0

2

2
min

2

xkpH

yyxx

ykpH

CspMp

CCACC

CspMmg

=

−+=

=
∗
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الخط ثير جرم پروازي بر طول بخش مستقيمات: )5(شكل 

  .ثابت هواپيما

Hf)(هاي ط ماكزيمم در منحنينقا
dm
dL

، با =

هاي اپتيمم پرواز براي مقادير مختلف جرم پرواز رژيم
اگر رابطه مقادير حداكثر تابع مذكور را براي . مطابقت دارند

مصرف سوخت ترسيم كنيم، آنگاه مساحت زير منحني برد 
تئوريك مقدار برد . پرواز را در رژيم اپتيمم نشان خواهد داد

  :تواند طبق فرمول زير محاسبه شودمي

∑
=

∆=
n

i
ith dm

dLmL
1

)( . 

-ها مي تعداد بخشnگيري و  گام انتگرال∆mكه در آن، 
در نهايت در بررسي رژيم سوم پرواز، يعني پرواز در . باشد

گيري از معادله ارتفاع ثابت، براي تعيين برد نيازمند انتگرال
به صورت عددي هستيم كه در اين شرايط سرعت پرواز ) 5(

ثابت و مقدار خواص آيروديناميكي و رژيم كار موتور براي هر 
تعيين ) 11(و ) 9(مقدار جرم مورد نياز از طريق معادلات 

  :]5[شودشوند و برد از رابطه زير مشخص ميمي

∑
=

∆=
n

i iyD

i
th mC

kmVL
i1

6.3 . 

-تعيين مي) 5(انند رابطه مداومت پرواز نيز طبق رابطه زير م
  :شود

∫=
1

2

m

m yD
m

dm
C

kT . 

روشن است كه با سرعت مورد نظر، رژيم كار موتور كه تأمين 
يابي به حداكثر كننده برد حداكثر پرواز است، از حيث دست

  .مداومت پرواز، اپتيمم است
  

هاي رژيم پرواز هاي هواپيما در بخش نيازمندي-4-3-2
  كروز

تواند رژيم اصلي پرواز در سرعت زير صوت ميپرواز كردن 
تواند به هواپيما حتي هواپيماهاي مافوق صوت باشد و يا مي

عنوان رژيم فرعي پرواز باشد كه انتقال به آن در برخي از 
براي چنين پروازي، مقادير . شرايط اضطراري لازم باشد

مصرف سوخت ويژه در اين رژيم معمولا حداقل يا نزديك به 
باشد و براي حفظ ايمني در هواپيماهاي ل ميحداق

هاي معيني ، پرواز هواپيماهاي مختلف، در محدودهغيرنظامي
براي حفظ ارتفاع ثابت . شوداز نظر ارتفاع مناطق انجام  مي

در فرآيند پرواز، كاهش جرم پرواز هواپيما در اثر احتراق 
ه سوخت بايد با كاهش رژيم كار موتور همراه باشد و انداز

واحد توليد قدرت در اين حالت بهتر است طوري انتخاب 
شود كه نقطه كاري يا نقطه عملكرد، ضمن جابجايي از نظر 

هاي تراتلينگ موتور، در ناحيه افزايش مصرف مشخصه
همچنين اندازه و جرم واحد توليد . سوخت ويژه قرار نگيرد

حد قدرت داراي حداقل مقدار خود خواهد بود، البته اندازه وا
توليد قدرت بايد طوري باشد كه در صورت خرابي يكي از 
موتورها، نيروي رانش ساير موتورها براي ادامه پرواز كافي 

پرواز زير صوت هواپيماهاي مافوق صوت از حيث رژيم . باشد
  .باشدپايين كار موتور، متمايز مي

هاي خروجي براي هاي ورودي و نازلدر صورتي كه سيستم
هاي مافوق صوت در نظر گرفته ا در سرعتمصرف زياد هو

شده است، با كنترل و تنظيم ناقص ورودي هوا و نازل وعدم 
هاي موتور، افت هاي دبي آنها با مشخصههماهنگي مشخصه

-  درصد نيروي رانش كل موتور مي30 تا 25نيروي رانش به 
هاي آيروديناميكي واحد در اين حالت بايد مشخصه. رسد

پرواز در بخش كروز مافوق . بهبود بخشيدتوليد قدرت را 
صوت معمولا در رژيم بهينه كار موتور و با افزايش ارتفاع 

بندي در ارتفاع براي شود ولي ضرورت سطحانجام مي
. شودهواپيماهاي مافوق صوت منجر به كاهش برد پرواز مي

هاي پرواز برخي از شرايطي را كه در انتخاب سرعت
ايد در نظر گرفت را مورد بررسي هواپيماي مافوق صوت ب

  .دهيمقرار مي

راندمان كل موتورهاي جت هوايي با افزايش سرعت 
 به M=6-8يابد و با مقادير بسيار زياد پرواز، افزايش مي

)12( 

)13( 

)14( 
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نشان داده ) الف-6(رسد كه در شكل مقدار ماكزيمم مي
مان كل با  اين افزايش راند5/1با ماخ بيشتر از . شده است

كاهش خواص آيروديناميكي هواپيما همراه است كه در شكل 
مقدار برد تئوري با مقادير . نشان داده شده است) ب-6(

0η و k مرتبط است و با فرض اينكه مقدار ذخيره كل 
 به k و 0ηباشد با توجه به روابط مي% 50نسبي سوخت 

 را طبق عدد ماخ پرواز به thLخ، منحني تغيير عدد ما
. نشان داده شده است) ج-6(آوريم كه در شكل دست مي

دهد كه افزايش سرعت پرواز مافوق آناليز نمودار نشان مي
گذارد و اين به دليل افزايش صوت بر مقدار برد تأثير مي

 .باشدگيري ميگيري و اوجشتاب مسافت بخش

 
  :. رابطه عدد ماخ پرواز با ):6(شكل 

 -ج خواص آيروديناميكي و -ب راندمان كل موتور ، -الف(
  )برد تئوريك پرواز

  
ولي در انتخاب سرعت رژيم كروز اين مسئله عامل 

باشد، بلكه عامل بسيار مهم گرمايش سازه تعيين كننده نمي
 هواپيما بدليل سرعت زياد و اصطكاك و به دنبال آن افت

استحكام متريال سازه هواپيما و همچنين ضرورت عايق 
هاي باشد، به دليل اينكه سوختگرمايي مخازن سوخت مي

 درجه سانتيگراد 150هيدروكربن امروزي گرمايش بيش از 
دماهاي پوسته جسم پرنده و محدوده . كنندرا تحمل نمي

اي از نظر سرعت پرواز در هاي مختلف سازهاستفاده از متريال
 نشان داده شده است كه با بررسي آن محدوده اعداد 7شكل 
دهند از آلياژهاي آلومينيوم  كه امكان مي2/2-3/2ماخ 

. كندسبك و ارزان استفاده كنيم، توجه را به خود جلب مي
هاي هواي با ها، استفاده از وروديدر اين محدوده سرعت

اي تراكم خارجي كه نيازمند كنترل سخت و پيچيده
  .باشند، امكان پذير است نمي

احتمال استفاده از آلياژهاي آلومينيوم قابل استفاده در 
، وجود تعداد زياد 2هاي پرواز متناسب با اعداد ماخ سرعت

هاي موتورهاي آماده و ساخته شده خاص اينگونه سرعت
پرواز و همچنين تجربه به دست آمده در زمينه ساخت 

-توسط بسياري از شركتهواپيماهايي با سرعت مافوق صوت 
هاي هواپيماسازي، محدوده اشاره شده سرعت را براي 
هواپيماهاي مافوق صوت براي ساليان متوالي و طولاني، به 

البته مسير توسعه و . كندمحدوده اصلي و اساسي تبديل مي
بهبود هواپيما، قبل از هر چيز در جهت تكامل جرمي و 

 و نيز در جهت آيروديناميكي و ديناميك گاز هواپيما
هاي بالا  سرعت  تا  جديد  سوخت بكارگيري و استفاده از

5-4M=ادامه خواهد داشت .  
 

 
 

هاي مختلف هاي استفاده از متريال محدوده:)7(شكل 
  .اي در شرايط گرمايش جنبشي هواپيماسازه

  
  نتيجه گيري -5

ر پرواز يعني بررسي هاي فوق در سه بخش اصلي مسي
گيري، گيري، اوجبخش نشست و برخاست، بخش شتاب

و بخش كروز صورت گرفته و مي توان ) فرود(كاهش سرعت 
  : به نتايج زير اشاره نمود

هاي برخاست هواپيما با لحاظ نمودن  بهبود مشخصه-
  .تواند از چندين روش حاصل شودسازگاري آن با موتور مي

ترهاي اندازه نسبي واحد يك روش انتخاب مناسب پارام •

s(توليد قدرت 
F yc. ( و بار ويژه روي بال)s

G (
باشد كه براي كاهش طول فرود يا بايد اندازه نسبي مي

واحد توليد قدرت را افزايش دهيم يا بار ويژه روي بال 
را با افزايش مساحت آن، كاهش دهيم البته در 

  . منجر به كاهش ذخيره نسبي سوخت نگرددصورتيكه 

Archive of SID

www.SID.ir

www.SID.ir


 1388 تابستان، 2، شماره2سال  هوافضا، علوم و تحقيقات

 

58

روش ديگر شامل افزايش نيروي رانش برخاست در  •
 در شرايط ثابت بودن اندازه Fpقسمت جلويي موتور

واحد توليد قدرت است البته در صورتيكه تغيير 
پارامترهاي فرآيند كاري موتور مثلا نسبت كنار گذر 

 بخش كروز انتخاب شده است، نسبت به مقداري كه در
. هاي پرواز هواپيما نگرددمنجر به بدتر شدن مشخصه

يابي به نسبت لازم در برخي موارد ديگر، مشكل دست
نيروي رانش به وزن هواپيما در شرايط برخاست با 
كمك بوسترهاي استارت كه بعد از برخاست كنار 

  .شود، قابل حل استگذاشته مي

sارامترهاي با مقادير مورد نظر پ •
G و s

F rc. و 
نيروي رانش پيشاني در شرايط برخاست موتور، با 
استفاده از بال با نيروي برآي بالا و از جمله بالي كه 

توان طول كند، ميشكل آن در طرح تغيير  مي
دهد كه برخاست را كاهش داد و اين امكان را مي

 بالايي را به دست آورد و با مقادير كم yoTpCمقادير 
سرعت جدا شدن از زمين، عمليات برخاست را انجام 

 داد
هاي مؤثر كاهش سطح نويز در شرايط يكي از روش •

باشد هاي پايين كار موتور ميبرخاست، استفاده از رژيم
و اين با افزايش اندازه واحد توليد قدرت امكان پذير 

 و يا افزايش مساحت بال با جرم ثابت برخاست باشدمي
 . هواپيما

) فرود(گيري، كاهش سرعت گيري، اوجدر بخش شتاب •
هاي زيادي براي مقدار نيروي رانش واحد نيز نيازمندي

ترين روش تأمين باشد كه سادهتوليد قدرت مطرح مي
ها، تغيير ابعاد و اندازه واحد توليد قدرت اين نيازمندي

يكه منجر به كاهش ذخيره نسبي سوخت در صورت(
و يا از طريق افزايش متناسب دماي گاز در ) نگردد

 .سوز به دست آيدپسمحفظه 
در انتخاب سرعت رژيم كروز عامل بسيار مهم گرمايش  •

جنبشي سازه هواپيما و به دنبال آن افت استحكام 
متريال سازه هواپيما و همچنين ضرورت عايق گرمايي 

باشد كه با بررسي هاي به عمل امده يمخازن سوخت م
دهند از  كه امكان مي2-3/2محدوده اعداد ماخ 

آلياژهاي آلومينيوم سبك و ارزان استفاده كنيم، توجه 

ها، در اين محدوده سرعت. كندرا به خود جلب مي
هاي هواي با تراكم خارجي كه استفاده از ورودي

، باشنداي نمينيازمند كنترل سخت و پيچيده
  .پذير استامكان
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