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  چكيده
جاذب  بررسي اثرات ناشي از فرود هواپيما روي بدنه آن و نقش ،يكي از مهمترين فاكتورهاي مورد بررسي در طراحي ارابه فرود هواپيما

در اين مقاله به تحليل ديناميكي ارتعاشات ارابه فرود از دو روش تحليلي و . ارتعاش به عنوان جذب كننده انرژي ناشي از فرود مي باشد
معادلات براي . ابتدا معادلات ديناميكي فرود هواپيما با شش درجه آزادي نوشته شده است. شبيه سازي نرم افزاري پرداخته شده است

 مدلسازي ADAMSدر روش دوم هواپيما در نرم افزار .  حل شده استMATLABاي حالت تبديل شده و توسط نرم افزار حل به فض
.  حركت از روي مانع و تاكسي در اين پروژه بررسي شده است،فرود با سه چرخ, سپس حالت هاي مختلف فرود با دو چرخ. شده است

  .  جابجايي مركز ثقل هواپيما كه از دو روش فوق بدست آمد، مقايسه و تحليل شدند،در نهايت سرعت
  

  :كليد واژه
   شبيه سازي نرم افزاري-جاذب ارتعاش - ارابه فرود-تحليل ديناميكي
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  مقدمه -1
ارابه فرود يكي از قسمت هاي مهم هر نوع هواپيما مي باشد كه كار 

در مراحل . جذب انرژي ناشي از فرود هواپيما را بر عهده دارد
طراحي يك هواپيما، طراحي ارابه فرود معمولاً پس از طراحي بدنه و 

در واقع طراحي ارابه فرود به طراحي بدنه . شودبال هواپيما انجام مي
  . چيدمان اجزاء هواپيما و محل مركز ثقل هواپيما وابسته استو 

سه چرخي است كه ارابه فرود بررسي شده در اين مقاله از نوع 
اين نوع كه داراي . باشدترين و شايع ترين نوع ارابه فرود ميعمومي

دو چرخ اصلي در عقب مركز ثقل و يك چرخ كمكي در جلوي مركز 
ي، هر سه چرخ اين نوع ارابه فرود هم بر خلاف چرخ دم. ثقل است

بدليل . اند و بنابراين هواپيما روي باند كاملا افقي قرار دارداندازه
هواپيما در روي , اينكه مركز ثقل در جلوي چرخهاي اصلي قرار دارد

تواند به صورت كج بنشيند زمين پايدار است و نيز هنگام فرود مي
همچنين با داشتن ) ط باند باشداي بين محور طولي و خداراي زاويه(

و اتاق . اين نوع ارابه فرود، ديد خلبان در روي زمين بهتر است
اكثر . خلبان، مسافر و محل بار نيز به طور افقي خواهد بود

  داراي ارابه F-16 و Mig 29آموزشي و جنگنده از قبيل  هواپيماهاي
د هواپيما به در اين مقاله به بررسي ارابه فرو .فرود سه چرخه هستند

عنوان يك سيستم ارتعاشاتي پرداخته شده است كه سعي شده با 
هاي سيستم به تحريكات خارجي بدست پاسخ, تحليل ارتعاشاتي آن

  .  آيند
ديناميــك هواپيمــا اغلــب از دو جنبــه مــورد تجزيــه و تحليــل قــرار 

  : اين دو جنبه عبارتند از. گيرد مي
  هاي متفاوت  حالت بررسي شرايط پايداري هواپيما در-1
  هاي ديناميكي وارد بر هواپيما محاسبه نيروها و شتاب-2

در بررسي شرايط پايداري، همـه نيروهـاي اسـتاتيكي، دينـاميكي و             
آيروديناميكي وارد بر همه اجزاي هواپيمـا مطـابق بـا اسـتانداردها و              
محاسبات تحليلي، تجربـي و عـددي محاسـبه شـده و بـا توجـه بـه                 

مانند حالت پروازي، نشستن و برخاسـتن، تاكـسي و          شرايط متفاوت   
سپس معادلات پايداري بدسـت     . دور زدن بر هواپيما اعمال مي شود      

آيد و با استفاده از آنها دامنه متغيرهـاي طراحـي بـراي برقـراري               مي
از جمله ايـن متغيرهـا سـرعت نشـستن و           . شود  پايداري محاسبه مي  

...  رود و زاويـه دور زدن و  برخاستن، سرعت دور زدن، زاويـه ارابـه ف ـ        
در محاسبه نيروهـا و شـتابهاي دينـاميكي وارد بـر اجـزاي               .باشدمي

هواپيما، نيروهاي وارد بر هواپيما مطابق روشهاي توضـيح داده شـده            
كـه بـه طـور      (در بالا، محاسبه شده، سپس شرايط متفاوت هواپيمـا          

اسـبه  بـراي مح  ) گيـرد معمول شرايط بحراني بيشتر مدنظر قرار مـي       
هاي وارد بر ارابه فرود و مركز جـرم هواپيمـا و ديگـر              نيروها و شتاب  

  . شودقطعات، بررسي مي

راحتـي  , آنچه كه در اين محاسبات از اهميت بالايي برخـوردار اسـت          
بـراي بررسـي راحتـي      . سرنشين و نيروهاي وارد بر ارابه فـرود اسـت         

 اهميـت  سرنشين محاسبات شتاب و جابجايي مركز جرم هواپيمـا بـا      
 .  شودمي

 
 (Shock Absorber)جاذب ارتعاش  -2

هايي هستند كه به انواع مختلف و به هاي ارتعاشي سيستمجاذب
شايد در بعضي از . هاي فرود وجود دارندهاي گوناگون در ارابهشكل
هاي ضد لغزش، سيستم جمع هاي فرود، تاير، ترمز، سيستمارابه

اشته باشد اما حتماً يكي از انواع كننده و يا سيستم فرمان وجود ند
همانطوري كه از نام جاذب  .جاذب ارتعاشي در آن وجود دارد

ارتعاشي پيداست، هدف اصلي وجود آن در ارابه فرود، جذب انرژي 
طور كلي دو ه ب .جنبشي ناشي از فرود و يا تاكسي كردن هواپيماست

 از جنس  نوعي كه در آن يك فنر-1: نوع جاذب ارتعاشي وجود دارد
 نوعي كه -2. شودفولاد يا لاستيك براي جذب ارتعاش استفاده مي

گردد كه براي جذب ارتعاش استفاده مي) گاز يا مايع(در آن از سيال 
معمولاً . شودهاي ارتعاشي اوئلونيوماتيكي گفته ميبه نوع دوم جاذب

گردد هواي خشك و يا نيتروژن گازي كه در آن استفاده مي
  .]1[است

  
     هاي ارتعاشي اوئلونيوماتيكيجاذب -3

Pneumatic) (Oleo - 
امروزه در بيشتر هواپيماها از اين نوع جاذب ارتعاشي استفاده      

هاي ارتعاشي اوئلونيوماتيكي نسبت به ديگر     جاذب. گرددمي
هاي ارتعاشي كه در قبل بيان شد، راندمان بالاتري دارند و جاذب

 . ري نيز دارندقدرت جذب انرژي بهت
  

  
 ]2[جاذب ارتعاش اوئلونيوماتيكي ): 1(شكل 
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اي از روغن به هاي ارتعاشي اوئلونيوماتيكي با فشردن محفظهجاذب
اي محتوي هواي خشك يا نيتروژن، انرژي ناشي از داخل محفظه

اين انرژي كه . نمايدفرود هواپيما يا تاكسي كردن آن را جذب مي
نمايد تا از گردد، روغن را وادار ميميتوسط جاذب ارتعاشي جذب 

هاي تعبيه شده درون جاذب ارتعاشي عبور نمايند و بعد درون دريچه
از ايجاد فشار، مجدداً هواي خشك و يا نيتروژن تحت فشار، به سطح 

هاي كند تا از درون اريفيسروغن فشار وارد كرده و آن را وادار مي
كه البته بايد زمان عبور و . دندبازگشتي به اتاقك اوليه روغن بازگر

  .]3[بازگشت روغن حساب شده باشد
 
  بارگذاري ارابه فرود -4

هاي نشستن و در هر هواپيمايي مكانيزم سيستمي كه بايد در حالت
برخاستن و هدايت هواپيما بر روي زمين بكار گرفته شود از اهميت 
د خاصي برخوردار است و اصل طراحي اين سيستم كه ارابه فرو

. شود و بر اساس انواع بارهاي موجود بر روي آنها مي باشدناميده مي
مقدار نيروي وارد شده به جاذب ارتعاش را در طول زمان ) 2(شكل

  .]4[دهد فرود نشان مي
  

 ]4[نيروي وارده به جاذب ارتعاش در حين فرود): 2(شكل 
  
  بررسي شرايط فرود -5

گيرد، تحليل نيروهاي ميآنچه كه در اين قسمت مورد بررسي قرار 
هاي فرود اصلي و دماغه هواپيما در وارده از طرف زمين به ارابه

چون هواپيما شرايط فرود . باشدهاي مختلف فرود ميوضعيت
مختلفي دارد، بايد در هر وضعيت فرود نيروهاي وارد بر آن تحليل 

در هر كدام از شرايط فرود، نيروهاي خارجي اعمالي بر . شوند
يما بايد با نيروهاي اينرسي خطي و دوراني در حال تعادل هواپ

  . باشند
  
  

  ايوضعيت فرود دو نقطه -6
اي فرودي است كه در لحظه فرود فقط دو چرخ يك فرود دونقطه

اصلي هواپيما با سطح زمين تماس دارند و نيروهاي فرود را تحمل 
دياگرام ) 3(در شكل. شودكنند و نيرويي به چرخ دماغه وارد نميمي

اي هاي وارد بر هواپيما در وضعيت فرود دونقطهآزاد نيروها و ممان
  .اندمشخص شده

  

  
 )فرود با دو چرخ(دياگرام آزاد هواپيما ): 3(شكل 

  
  zرابطه تعادل در راستاي 

)1(                                   z MGr MGL zF =0 V +V =n W-L∑  
  xرابطه تعادل در راستاي 

)2       (                       x MGr MGL x engF =0 D +D =n W-D+T∑   
  
L : نيروي ليفت  

CG  :مركز جرم هواپيما  
W  :وزن هواپيما  

engT : نيروي جلوبرنده موتور 
D : مقاومت هوا در برابر حركت افقي  
E  :فاصله مركز جرم هواپيما از سطح زمين  

MGrV :از اصليارابه فرود چرخ سمت راست دي وارد بر نيروي عمو 
  طرف زمين

MGLV: از اصليارابه فرود چرخ سمت چپ  نيروي عمودي وارد بر 
  طرف زمين

MGrD: سمت راست ارابه فرود   نيروي مقاوم طولي وارد بر چرخ
  اصلي

MGLD:ست چپ ارابه فرود اصليلي وارد بر چرخ   نيروي مقاوم طو  
zn:ضريب نيروي اينرسي در راستاي قائم   
xn:ضريب نيروي اينرسي در راستاي افقي   
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اي لازم توان شتاب زاويهبا ممان گيري حول مركز جرم هواپيما مي
  .براي شرايط تعادل را نيز بدست آورد

  
  

)3(            
y

( ) ( )y MGr MGL MGr MGL eng

M I

I B V V E D D ET

θ

θ

=

= + + + −

∑
  

 
)4       ( [ ( ) ( ) ] /MGr MGL MGR MGL eng yB V V E D D ET Iθ = + + + −  
  

  
  )فرود با سه چرخ(دياگرام آزاد هواپيما ): 4(شكل 

 
  ايوضعيت فرود سه نقطه -7

هاي اصلي و چرخ اي، فرودي است كه در طي آن چرخفرود سه نقطه
هاي وارده از نمايند و در تحليل نيرودماغه با سطح زمين برخورد مي

هاي دماغه اين نوع فرود براي چرخ. كنندطرف زمين مشاركت مي
اي شرايط و در حالت فرود دو نقطه. آوردشرايط بحراني به وجود مي

معادلات تعادل . آيدبحراني براي چرخ هاي اصلي به وجود مي
اي به همان روشي كه براي وضعيت هواپيما وضعيت فرود سه نقطه

   .شوداي به دست آمد، محاسبه ميفرود دو نقطه
  
)5                        (0Z MGr MGL NG zF V V V n W L= + + = −∑  

  
)6            (0x MGr MGL NG x engF D D D n W D T= + + = − +∑  

 
شود كه از ممان حاصل از دوران اي فرض ميبراي فرود سه نقطه

و در . آيد توسط چرخهاي دماغه ممانعت به عمل ميyهواپيما حول 
كه البته اين مساله . اي هواپيما صفر خواهد شدهنتيجه شتاب زاوي

نيروهاي وارد بر چرخهاي دماغه را به بيشترين حد ممكن خواهد 
  .رساند

)7                      ( 0
( ) ( )

CG NG NG

MG MGL MGr MGL eng

M V C D E
l V V E D D ET

= − =

′ + + + −
∑  

 

engT :  و معمولاً فرض    (نيروي جلوبرنده موتور در شرايط فرود
. رو با نيروي مقاومت در هوا برابر استشود كه اين نيمي

engT D=(  
 

  
  ]5[نماي شماتيك يك ارابه فرود اصلي): 5(شكل 

  
   تحليل ديناميكي ارابه فرود-8

در محاسبه نيروهاي وارد بر هواپيما، همانگونه كه توضيح داده شـد،            
ر قطعـات   نيروهاي وارد بر ارابه فرود از اهميت بالاتري به تناسب ديگ          

ارابه فرود، چه در شرايط متفـاوت تاكـسي و چـه در             . برخوردار است 
حالات مختلف فرود همواره در معرض بالاترين سطح نيـرو و شـتاب             

لذا اغلب طراحان و سازندگان به جاي بررسي كل هواپيمـا بـه             . است
تجزيه و تحليل ارابه فرود اكتفا كرده و به نتايج مطلوبي نيـز در ايـن              

  ].9-5[اند ت يافتهزمينه دس
در . گيـرد   عملكرد ارابه فرود از چندين جنبه مورد بررسـي قـرار مـي            

با استفاده از شكل جاذب ارتعاشي ارابه فرود و با          ] 5[بعضي از منابع    
استفاده از روابط سيالات، به محاسبات فشار، شتاب، نيرو و جابجايي           

  . شود آن پرداخته مي
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  ]5[خلي و سيلندر ارابه فرود اصلينماي شماتيك جرم دا): 6(شكل 

 
شـود و يـا بـا       در اين محاسبات يا از روابط تحليلي كمك گرفته مـي          

 .  نتايج به دست مي آيدCFD استفاده از نرم افزارهاي 
  

  شبيه سازي ارتعاشي هواپيما -9
شيوه ديگر تحليل ديناميكي ارابه فـرود، شـبيه سـازي ارتعاشـي آن              

 صورت سيستمي با چند درجـه آزادي بـا          در اين شيوه ارابه به    . است
سازي شده و معادلات      تركيبي سري و موازي از جاذبها و فنرها شبيه        

سپس تحت شرايط تحريك قـرار داده  . شود حاكم بر آن استخراج مي    
شده و با استفاده از روشهاي تحليلي و عددي نتايج بـه دسـت آورده               

 صـورت يـك و دو       سازي، به   هاي متداول شبيه    يكي از شيوه  . شود  مي
 نــشان داده شــده ) 8 و 7(درجــه آزادي اســت كــه در شــكل هــاي 

هاي ديگـري نيـز وجـود دارد كـه در قـسمتهاي             شيوه]. 6و10[است
  . بعدي به آن پرداخته مي شود

  

  
  ]10[شبيه سازي يك درجه آزادي ): 7(شكل 

  
  شبيه سازي يك درجه آزادي -10

توان با استفاده از مشخصات هندسي و فيزيكي به دو       را مي  ارابه فرود 
. اي از جرم و فنر و دمپر است، شـبيه سـازي كـرد        صورت كه آميخته  

سازي يك درجه آزادي، كل ارابـه فـرود بـه همـراه جـاذب               در شبيه 
ــشابه           ــه آزادي م ــك درج ــستم ي ــك سي ــورت ي ــه ص ــاش را ب ارتع

ر ايـن شـبيه سـازي جـرم         د. سازي نمود توان شبيه زير مي ) 7(شكل
 دمپـر نـشان داده      C فنر و    kنشان داده شده، نماينده جرم هواپيما و        

جـاذب  ) روغـن (و ميرايـي    ) هـوا (شده، به ترتيب جـايگزين سـختي        
  .ارتعاش ارابه فرود مي باشند

سازي از جرم و خاصيت ارتجاعي تاير ارابه فـرود چـشم            در اين شبيه  
 علـت نـاچيز بـودن جـرم و          علت اين صرف نظر به    . پوشي شده است  

. خاصيت ارتجاعي تاير در مقايسه با ارابه فرود و جرم هواپيمـا اسـت             
حال معـادلات دينـاميكي حـاكم بـر ايـن سيـستم بـه ايـن صـورت                   

تـوان بـا اسـتفاده از روشـهاي         اين معادلات را مـي    . شوداستخراج مي 
ارتعاشاتي از جمله لاپلاس براي دو جواب خـصوصي و عمـومي حـل        

تواند نماينده نيروهاي ورودي بـه سيـستم ارابـه فـرود             مي F(t). كرد
  .باشد

)9(                                                        mx+cx+kx=F(t) 
  

سرعت و شتاب به صورت زير به دست        , جابجايي, با حل معادله فوق   
  : آيدمي

  كه در آن

)10(                                     2
0

2

sin( )
2( ) 2

4

ct
m

Pt
mx t V me

P
P km c

−

=

= − +

                          

)11                (2 2
0 0

sin( )
2( ) cos

2

ct ct
m m

Pt
Ptmv t V ce V e

P m

− − ⎛ ⎞= − + ⎜ ⎟
⎝ ⎠

  

)12                         ( 
2

2
0

02 2
0

sin( )
2( )

2

cos sin
2 2 2

ct
m

ct ct
m m

Pt
c ma t V e
m P

c Pt PV PtV e e
m m m m

−

− −

= −

⎛ ⎞ ⎛ ⎞−⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎝ ⎠ ⎝ ⎠

  

  
معادلات شتاب، سرعت و جابجايي ارتباط نزديكـي بـا شـرايط اوليـه       

مثال در لحظه فرود و قبل از   به طور   . جابجايي و سرعت هواپيما دارد    
(0)تماس با زمين فرض مي شود،        0, (0)x x V= راسـتاي  0Vكـه  =

.  اسـت    mg=Lسرعت هواپيما در جهت قائم است و فرض مي شـود            
(0)بنابراين  0x   .خواهد بود=

رت  به صـو   c و kشايان ذكر است كه در اين حل فرض شده است كه            
كند ولي در واقعيت ممكن است به صورت نمايي و يا خطي تغيير مي  

اما بايد ديد كه اين فرض چه مقدار جواب         . اي تغيير كنند  چند جمله 
تفاوتهايي كه در پاسـخ دينـاميكي ارابـه         . بخشدمعادلات را بهبود مي   

فرود در حالتهاي متفاوت فرود و تاكسي و برخورد با موانع به وجـود              
لذا حل  . اشي از شرايط اوليه نيرو هاي خارجي متفاوت است        آيد ن مي
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سـازي  اين معادله و يا معادلات حاكم بيانگر حل معادله اساسي شبيه      
 .ديناميكي سيستم خواهد بود

 

  
  ] 6[شبيه سازي دو درجه آزادي ): 8(شكل 

 
  شبيه سازي دو درجه آزادي -11

شود كه شبيه سازي مي) 8( فرود به صورت شكلدر اين حالت ارابه
m2 و k2 و c2 بيانگر جرم هواپيما و خاصيت ارتجاعي و ميرايي جاذب 

 جايگزين جرم ارابه فرود، تاير و متعلقات آن و m1. باشندارتعاش مي
k1به عنوان خاصيت ارتجاعي تاير مي باشد .  

تخراج   معادلات ديناميكي حاكم بر اين سيـستم بـه صـورت زيـر اس ـ             
  :شوندمي
  
)13                 ( 1 1 1 1 2 2 1 2 1

2 2 2 2 1 2 1

( ) ( ) 0
( ) ( ) 0

m x k x k x x c x x
m x k x x c x x

+ − − − − =
+ − + − =

 

  
1x :جابجائي ارابه فرود  
2x :جابجايي بدنه هواپيما  
1x :سرعت عمودي ارابه فرود  
2x : سرعت عمودي بدنه هواپيما  
 

. شوندمعادله فوق به صورت ماتريسي به شكل زير نوشته ميدو 
  .اندهاي جرم، سختي و ميرايي مشخص شدهماتريس

  

) 14(                             
1 1 1

2 2 2

1 2 2 1

2 2 2

0
0

0
0

m x xc c
m x xc c

k k k x
k k x

−⎡ ⎤⎧ ⎫ ⎧ ⎫⎡ ⎤
+⎨ ⎬ ⎨ ⎬⎢ ⎥ ⎢ ⎥−⎣ ⎦⎣ ⎦ ⎩ ⎭ ⎩ ⎭

+ −⎡ ⎤⎧ ⎫ ⎧ ⎫
+ =⎨ ⎬ ⎨ ⎬⎢ ⎥− ⎩ ⎭⎣ ⎦ ⎩ ⎭

                    

  
  

  انواع ديگر شبيه سازي -12
يوتر روش ديگري كه امروزه با رشد سخت افزاري و نرم افزاري كـامپ            

هـاي    شود، استفاده از روش     به طور وسيع و با دقت خوبي استفاده مي        
 سازي حالات متفاوت ارابه فرود و يـا بـه طـور كلـي               عددي در شبيه  
ــزار  . هواپيمــا اســت ــرم اف ــراي     ADAMSدر ايــن روش اغلــب از ن  ب

. شـود اسـتفاده مـي   ] 12و11, 8[سازي ارابه فرود و يا هواپيمـا        شبيه
ــق شــرايط           دقــت محاســبات در ــابع اجــراي دقي ــزار ت ــرم اف ــن ن  اي

  . سازي مي باشدشبيه
هـاي    سازي ديناميكي ارابه فرود، استفاده از شيوه      بهترين روش شبيه  

به منظور انجام اين عمل به طور معمول از دو روش           . باشد    تجربي مي 
در اين . نشان داده شده است) 9(روش اول در شكل  . شوداستفاده مي 

ت، يك ارابه فرود كه عملكردي مشابه با ارابه فـرود واقعـي             شيوه تس 
گير و سيستمهاي جمع آوري       دارد، ساخته شده  و سيستمهاي اندازه      

سـپس در محـل ارابـه فـرود در زيـر            . شوداطلاعات به آن متصل مي    
سپس حالات متفـاوت فـرود بـا آن آزمـايش           . شودهواپيما نصب مي  

ير نتايج تست اسـتخراج و مـورد     گ  شده و به وسيله سيستمهاي اندازه     
شايد بتوان گفت كه هـيچ روشـي        . شود  تجزيه و تحليل قرار داده مي     

امـا هزينـه بـالاي ايـن        . به مانند اين شيوه دقيق و مؤثر نخواهد بـود         
  .عمل انجام آن را مشكل ساخته است

هاي تجربي از آزمايشي به نـام دراپ تـست          در روش ديگري از تست    
(drop test)در اين روش نيز، در آزمايشگاه شـرايط  . شوده مي استفاد

سـازي شـده و نتـايج آن بـا          فرود بر روي يك ارابه فرود واقعي شبيه       
استفاده از حسگرهاي اندازه گير شـتاب، جابجـايي و سـرعت و نيـرو         

  ]. 7[استخراج مي شود
  

  
  ]13 [990هاي تست مكانيكي ارابه فرود كانويرسيستم): 9(شكل 
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  ]7[آزمايشي دراپ تست): 10(شكل 

  
  شبيه سازي شش درجه آزادي -13

, سازي كه براي اولين بار در اين مقاله ارائه شده است          نوع ديگر شبيه  
ــبيه ــازي ش ــه در شــكل  6س ــشاهده        ) 11( درجــه آزادي اســت ك م

 به عنوان بدنه هواپيما در نظر گرفتـه         Mدر اين حالت جرم     . كنيدمي
  جـرم هـاي ارابـه فـرود اصـلي و دماغـه               m3 و   m1 , m2. شده اسـت  

با )  هواي موجود در سيلندر   (قابليت ارتجاعي جاذب ارتعاش     . هستند
همـين طـور ميرايـي      .  شبيه سازي شـده اسـت      k6 و   k4 , k5فنرهاي  

 c3  و c1 , c2با دمپرهاي ) روغن مـوجـود در سيلندر(جاذب ارتعاش 
تـاير را نـشان     سـختي  k3  و k1 , k2فنرهـاي  . سازي شده اسـت شبيه
  . دهندمي
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
  
  

  دياگرام آزاد مدل شش درجه آزادي هواپيما): 11(شكل 

جرم ارابه فرودها با يك فنر و دمپر به بدنه هواپيما يعنـي جـرم كـل            
123جـرم تايرهـا بـا يـك درجـه آزادي            . متصل شده است   ,, xxx 

 .دهنديل مينشان داده شده است كه سه درجه آزادي را تشك
M          ايـن درجـات    .  جرم هواپيما نيز داراي سه درجه آزادي مي باشـد

بــالا و پــائين شــدن  (Xآزادي عبارتنــد از حركــت در جهــت محــور 
و دوران  ) حركـت رول   (Y، دوران حول محور طولي هواپيما       )هواپيما

با استفاده از روش نيوتن     ). حركت پيچ  (Zحول محور عرضي هواپيما     
  :ي به صورت زير بدست مي آيندمعادلات ارتعاش

)15                         ( 1 1 1 1 4 1

1 1

( )

( ) 0

m x k x k x L x

c x L x

β

β

+ + + −

+ + − =
  

       2 2 2 2 5 2
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′+ − − − =
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x :اپيما جابجائي عمودي بدنه هو  

1x :جابجايي عمودي ارابه فرو جلويي  
2x :جابجائي عمودي ارابه فرود اصلي سمت چپ  
3x :جابجايي عمودي ارابه فرود اصلي سمت راست  

x :سرعت عمودي بدنه هواپيما  

1x :سرعت عمودي ارابه فرود جلويي  
2x :سرعت عمودي ارابه فرود اصلي سمت چپ  
3x :سرعت عمودي ارابه فرود اصلي سمت راست  
x :شتاب عمودي بدنه هواپيما  
1x :شتاب عمودي ارابه فرود جلويي  
2x : شتاب عمودي ارابه فرود اصلي سمت چپ  
3x : شتاب عمودي ارابه فرود اصلي سمت راست  
l  : ارابه فرود اصلي از مركز جرمطولي فاصله  



حليل ارتعاشي سيستم تعليق هواپيما در فرودبررسي و ت  
 

40

l′  : ارابه فرود دماغه از مركز جرمطولي فاصله 
r: فاصله عرضي ارابه فرود اصلي ار مركز جرم   
β :  دوران حول محور طولي هواپيماY) حركت رول(  
θ:   دوران حول محور عرضي هواپيماZ) حركت پيچ  (  
  

  :اين معادلات را مي توان به صورت ماتريسي زير نشان داد
 
) 16                  ( [ ] [ ] [ [ [ ] [ ] [ ] [ ]M X C X K X F+ + =  
    

  حل معادلات ديناميكي -14
به منظور حل معادلات، ابتدا معـادلات ديفرانـسيل بدسـت آمـده در             

 . قسمت قبل به معادلات فضاي حالت انتقال مي يابد
  

  حل معادلات فضاي حالت -15
 معادلـه فـضاي     12شش معادله ديفرانسيل اوليه در قسمت قبل بـه          

ر اين حالت به دليل تعداد زياد معادلات امكان   د. حالت تبديل گرديد  
اما با استفاده از نرم افزارهاي رياضي موجـود      . حل دستي وجود ندارد   

در اين مرحله با توجه به تنـوع و         . ]14[توان معادلات را حل نمود    مي
هـاي  كاربردهاي مختلف نرم افزارهاي فني مهندسـي و ايجـاد بـسته           

، چندين روش بـراي حـل معـادلات         جانبي جديد در اين نرم افزارها     
  . وجود داشت

  
   نرم افـزار  Functionحل معادلات با استفاده از  -16

MATLAB   
 شش معادلـه دينـاميكي فـرود، متغيرهـا و           FUNCTIONدر قسمت   

 مقادير MATLABدر برنامه . شودنيروهاي وارده در برنامه نوشته مي   
الت و نيروهاي وارد     معادلات فضاي ح    [m]  و    [c] ،   [k]ماتريس هاي   

بـا اجـراي برنامـه سـرعت        . شده به سه ارابه فرود آورده شـده اسـت         
. آينـد عمودي مركز جرم و موقعيت عمودي هواپيمـا بـه دسـت مـي             

نتايج برنامه در انتهاي مقاله با نتايج حالت شبيه سازي نـرم افـزاري              
  .مقايسه شده است

  
 ADAMSشبيه سازي به وسيله نرم افزار  -17
افزارها در زمينه تحليل  يكي از قويترين نرمADAMSزار افنرم

. باشد، كه در اين پروژه از آن استفاده شدهاي ديناميكي ميسيستم
ADAMS قابليت مدلسازي و شبيه سازي مكانيزم ها و حركت اجزاء 

همينطور امكان انجام تحليل ديناميكي مدل . مختلف مدل را دارد
 به صورت نمودار بر حسب متغييرهاي نتايج تحليل هم. نيز مي باشد

به راحتي قابل ارائه و ... نيرو، زمان، سرعت، شتاب و گشتاور و 
  .استفاده مي باشد

 
 ADAMSمدلسازي هواپيما در  -18

در . هاي مختلفي وجود داردسازي فرود هواپيما روشبراي شبيه
رابه بعضي منابع هواپيما را به طور كامل و در بعضي با مدل سازي ا

  . ]11,12[سازي فرود انجام مي پذيردفرود شبيه
 

 
  

  نمائي از مدل ساخته شده در نرم افزار ): 12(شكل 
ADAMS View 2005 

  
) هاي فرودهمراه با ارابه(در اين پروژه  ابتدا هواپيما را به طور كامل 

افزار مدلسازي كرده و سپس در شرايط مختلف فرود و تاكسي در نرم
  .كنيمسازي و اجرا ميو شبيهقرار داده 

با توجه به اينكه ما در اين پروژه فقط قصد تحليل ديناميكي 
ارتعاشاتي را داريم و اثرات ناشي از وجود جاذب ارتعاش را بر روي 

كنيم، بدنه هواپيما در حالت هاي مختلف فرود و تاكسي بررسي مي
  . شودانجام مي, تحليل با ساده سازي به عمل آمده

 ساختن مدل ابتدا يك حجم مثلثي شكل به عنوان بدنه براي
هاي اينرسي وزن هواپيما و ممان. شودافزار كشيده ميهواپيما در نرم

مطابق اطلاعات آورده شده در قسمت پيوست در مركز جرم مثلث 
 . شودوارد مي

 

  
  ADAMSمدل ارابه فرود در نرم افزار ): 13(شكل 
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استوانه . شودد، دو استوانه رسم ميهاي فروبراي مدلسازي ارابه
و استوانه . باشد ميStrutتر به عنوان ستون اصلي يا بدنه بزرگ

. تر به عنوان پيستون و قسمت پائيني ارابه فرود رسم شودكوچك
براي . پيستون امكان حركت در داخل ستون اصلي ارابه فرود را دارد

 فنر كه معادل سازي روغن و گاز درون جاذب ارتعاش از يكشبيه
مقدار سختي گاز و مقدار ضريب ميرايي روغن درون سيلندر       

فنر رسم شده كار يك فنر و دمپر را . باشد، استفاده مي شودمي
قسمت بالايي فنر به ستون اصلي و قسمت پائيني به . انجام مي دهد

اين اتصال امكان حركت پيستون در داخل . شودپيستون متصل مي
  .را در حالت هاي فشرده شدن فنر را مي دهدستون اصلي 

تمام . شوددر قسمت پائيني پيستون چرخ ارابه فرود مدلسازي مي
هاي هندسي و مشخصات فيزيكي و اطلاعات شامل ابعاد و اندازه

مكانيكي قطعات مختلف بر حسب اطلاعات موجود از هواپيماي مورد 
  .بررسي، در نرم افزار وارد شده است

هاي كشيده شده مطابق فاصله عرضي و طولي از يكديگر و ارابه فرود
از اين مدل . گردندمركز ثقل هواپيما در نقاط معين شده متصل مي

سازي در حالت مختلف فرود و تاكسي به دست آمده براي شبيه
  . شوداستفاده مي

 
  شبيه سازي فرود با دو چرخ -19

. باشديما ميترين حالت فرود اين هواپفرود با دو چرخ متداول
كند و خود با زمين برخورد مي) عقب(هواپيما ابتدا با دو چرخ اصلي 

زاويه . كندسپس چرخ جلويي با نيروي كمتري به زمين برخورد مي
) 14(باشد كه در شكل درجه مي5فرود هواپيما طبق استاندارد 

  . ]15[شودمشاهده مي
 در قسمت شود كهبراي فرود هواپيما دو سرعت به آن داده مي

general motionسرعت افقي . شود وارد ميm/s 100 و سرعت 
. شودكليه سرعت ها به مركز جرم وارد مي. باشد ميm/s3 عمودي 

 نشان داده 18 و 17 و 16نتايج حاصل از اين حالت در نمودارهاي 
, نمودارهاي نشان داده شده به ترتيب مربوط به جابجايي. شده است

  . ساس زمان مي باشدسرعت و شتاب بر ا
 

 
  شبيه سازي فرود با دوچرخ): 14(شكل 

  

  شبيه سازي حالت تاكسي -20
هدف . منظور از تاكسي حركت هواپيما بر روي باند فرودگاه مي باشد

هاي باند سازي بررسي اثرات ناشي از پستي و بلندياز اين شبيه
اندارد حالت است. فرودگاه بر روي بدنه هواپيما حين حركت مي باشد

 اينچ و فركانس 1 باند سينوسي با دامنه MILتاكسي در استاندارد 
 Solidسازي در نرم افزار قسمت باند اين شبيه.  هرتز مي باشد5/1

works مدلسازي شده و به نرم افزار ADAMSمنتقل شده است .  
  

  
 شبيه سازي تاكسي روي باند سينوسي): 15(شكل 

  

  
   ثقل هواپيما بر حسب زمان در حالت تاكسي نمودار سرعت مركز): 16(شكل 

 روي باند سينوسي

  

  
  نمودار جابجايي مركز ثقل هواپيما بر حسب زمان در حالت تاكسي): 17(شكل 

   روي باند سينوسي
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  نمودار شتاب مركز ثقل هواپيما بر حسب زمان در حالت ): 18(شكل 

  روي باند سينوسي تاكسي

  

  
  ت بر روي مانعشبيه سازي حرك): 19(شكل 

  
 ذخيره stf كشيده شده و با فرمت splineمدل سينوسي توسط 

 وارد نرم افزار شده parasolid به شكل solidمدل . گرديده است
 واحد يعني يك سانتي متر كشيده شده 01/0مدل با دقت . است
نمودارهاي جابجايي و سرعت بر حسب زمان در قسمت ذيل .  است

  :آورده شده است
  

بيه سازي فرود با دو چرخ و سپس حركت از روي ش -21
  مانع

 مي باشد كه MILحركت از روي مانع هم يكي از حالات استاندارد 
در اين حالت ابتدا هواپيما . جز موارد تحليلي در اين پروژه مي باشد

 اينچ 1روي زمين صاف حركت كرده و سپس از روي مانع با ارتفاع 

رات جابجايي روي نمودارهاي در دو مرحله تغيي. كندعبور مي
شود كه مرحله اول به خاطر عبور چرخ جلو و خروجي مشاهده مي

نتايج اين . باشدمرحله دوم به خاطر عبور چرخ عقب از روي مانع مي
 : مي باشد22 و 21 و 20سازي مطابق نمودارهاي شبيه

  

  
  ود نمودار سرعت مركز ثقل هواپيما بر حسب زمان در حالت فر): 20(شكل 

  با دو چرخ و حركت بر روي مانع
  

  
  نمودار جابجايي مركز ثقل هواپيما بر حسب زمان در حالت فرود): 21(شكل 

   با دو چرخ و حركت بر روي مانع
  

  
  نمودار شتاب مركز ثقل هواپيما بر حسب زمان در حالت فرود): 22(شكل 

   با دو چرخ و حركت بر روي مانع
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  گيري نتيجه -22
هاي قبل درباره ارابه فرود به  موارد و مطالبي كه در بخشبا توجه به

توان گفت در اين مقاله اطلاعات جامعي از تحليل آنها اشاره شد، مي
در اين مقاله  . ديناميكي ارتعاشاتي ارابه فرود هواپيما ارائه شده است

از دو روش كاملا مجزا استفاده شد و در نهايت نتايج حاصل از دو 
در هر دو روش با توجه به . شودمقايسه مي) 2 و 1(ل روش در جداو

پيچيدگي زياد مسئله و نبود سابقه كافي از انجام تحليل ديناميكي 
فرود هواپيما و عدم دسترسي به اطلاعات محرمانه نظامي، سعي شد 

  .با ساده سازي مسئله به نتايج قابل قبولي دست يابيم
اي كار، مقايسه نتايج و با توجه به متفاوت بودن دو روش از ابتد

هاي حل مسئله تواند به تاييد روشها با يكديگر ميكنترل جواب
هاي تجربي در اين مقاله، ضمناً به علت نبود امكان تست. كمك كند

تنها از چند مقدار تجربي موجود براي تاييد نتايج استفاده شده 
   .است

.    شوددر اين بخش به مقايسه نتايج دو روش فوق پرداخته مي
مقايسه نمودارهاي جابجائي مركز ثقل هواپيما بر حسب ) 23(شكل

)  24(همچنين شكل.  مي باشدADAMSزمان از دو روش تحليلي و 
مقايسه نمودارهاي سرعت مركز ثقل هواپيما بر حسب زمان از دو 

 نهائي جاذب ارتعاش بنابر نتايج تجربي، جابجايي. باشدروش فوق مي
ي متر مي باشد كه نسبت به روش تحليلي و شبيه  سانت24برابر با 

 درصد خطا       6 و 9 به ترتيب داراي ADAMSسازي نرم افزار 
 ثانيه      2زمان شروع نوسان تا ميرايي كامل هم حدود . باشدمي
باشد كه نسب به روش تحليلي و روش شبيه سازي نرم افزاري به مي

  . درصد خطا وجود دارد1/2 و 6/5ترتيب 
مقايسه ) 2و  1(هايدو روش حل در جدول نتايج بدست آمده از

درصد خطاهاي نوشته در جداول، مربوط به خطاي روش . شده است
،  يكي از اختلافات موجود.باشدمي ADAMSتحليلي نسب به روش 

زمان پايان نوسان نمودارهاي . باشدمربوط به زمان پايان نوسان مي
تر است و علت آن وجود كوتاه ADAMSسرعت و جابجائي در روش 

اتصالات مدل طراحي شده در قطعات و ميرايي ضرايب اصطكاك و 
نرم افزار مي باشد كه به صورت خودكار توسط نرم افزار در نظر 

   شود و امكان مدلسازي آنها در روش تحليلي مقدور گرفته مي
  .باشدنمي

 هواپيما به  درجه آزادي6شبيه سازي , با توجه به مسائل مطرح شده
عنوان روش قابل قبولي در شبيه سازي هواپيما بيان شده است كه 

تواند در پروژه هاي ديگر نيز از آن استفاده شده و بخش هايي از مي
آن كه به علت ساده سازي و وجود خطاهاي احتمالي كه در اين 
مقاله مغفول مانده به عنوان پيشنهادي براي تكميل طرح، مطرح 

  .گرددمي

باشد كه قابليت تغيير اي و كلي مين روش شبيه به يك روش پايهاي
به دليل ساده بودن . و استفاده در هواپيماهاي گوناگون را داراست

روش و استفاده از نرم افزارهاي كامپيوتري براي حل معادلات،   
مثل (توان تنها با تغيير در شرايط اوليه و پارامترهاي مربوط مي

 .و با صرف زمان كم از آن استفاده نمود...) ي و جرم، سختي، ميراي
  

  
 پاسخ جابجايي مركز ثقل هواپيما نسبت به زمان،): 23(شكل 

 ADAMS مقايسه روش تحليلي و 
 

 
  پاسخ سرعت مركز ثقل هواپيما نسبت به زمان،): 24(شكل 

  ADAMSمقايسه روش تحليلي و 

  
  مقايسه نتايج نمودار هاي جابجايي): 1(جدول 

  
رصد د

  خطا

مقدار 
جابجايي 
  نهائي

)cm(  

  
درصد 
  خطا

زمان 
  پايان
  نوسان

)S(  

درصد 
خطاي 
  ماكزيمم
  تغييرات

  ماكزيمم
تغييرات 
  دامنه

)cm(  

  
  نوع روش

روش تحليلي  34.5  2.12  22   
% 

14.3 
 

25.7 

  
% 8.11.96 

  
% 5  36.5  ADAMS
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  مقايسه نتايج نمودارهاي سرعت): 2(جدول 
  

درصد 
  خطا

 نزمان پايا
  نوسان

)S(  

درصد خطاي 
  ماكزيمم
  تغييرات

  ماكزيمم
  تغييرات دامنه

)m/s(  

  
  نوع روش

   روش تحليلي  1.15  2.25
% 4.2

 2.16  
 

% 5.7  1.22  ADAMS 
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