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از پرنده بالزن ارایه شده که به نوبه خود جدید است و شامل همه پارامترهاي موثر بر سازي دقیق سیستمی در این تحقیق یک مدل
ها بدست داده است. فعالیت هاي قابل توجه مانورپذیري و سرعت کم را در میکرو پرندهعملکرد آن است. مکانیزم بال زدن مزیت

سازي و تلفیق معادلات آیروالاستیک، امکان یک مطالعه پارامتري جامع را فراهم هاي مختلف مدلجاري ضمن پرداختن به جنبه
هاي تجربی پذیر انجام شده و در گام دوم، با قیاس دادهسازي بر مبناي توسعه معادلات حاکم بر یک بال انعطافاورده است. مدل

سازي و مطالعه پارامتري در قالب یید شده است. نتایج حاصل از شبیهحاصل از یک سکوي تست استاتیک، اعتبار مدل ارزیابی و تا
هاي عملکردي ارایه شده است. تغییرات نیروي جلوبرنده، توان مصرفی و راندمان بر حسب سختی پیچشی و رفتار میانگین کمیت

دهد با ن شده است. نتایج این فعالیت نشان میاند. بر این مبنا الزامات پرواز بهینه بالزن تدوبنیز سینماتیک بال زدن نشان داده شده
تغییر فرکانس و بالطبع سرعت رو به جلوي پرنده، مقادیر بهینه دامنه بال زدن و پارامتر سختی پیچشی، مستقل هستند. بنابراین با 

توان با یک سختی معین، همواره در شرایط بهینه پرواز کرد. انتخاب مناسب متغیرهاي سینماتیکی می
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	 A	new	complete	system	model	of	a	flapping	wing	has	been	derived	which	consists	of	all	effective	
parameters.	 Flapping	 mechanism	 can	 deliver	 maneuverability	 as	 well	 as	 low	 speed	 flight	
capability	 in	MAVs.	Here	 a	 validated	 aeroelastic	model	 is	 being	 developed	 based	 on	 the	wing	
torsional	deformation	assumption.	Based	on	the	proposed	model	complete	parameter	study	could	
be	performed	and	 consequently	 the	optimization	 requirements	 can	be	extracted.	Experimental	
results	of	a	static	test	stand	have	been	used	for	validation.	Performance	indices,	composed	of	force	
generated,	 power	 consumption	 and	 efficiency	 are	 depicted	 in	 terms	 of	 stiffness	 and	 kinematic	
properties.	The	average	behavior	is	being	referred.	It	is	revealed	that	by	changing	frequency	and	
speed,	the	optimum	values	for	stiffness	and	amplitude	are	independent.	Therefore	using	suitable	
kinematics	one	can	utilize	specified	constant	stiffness	to	optimize	the	flapping	robot	flight.	
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مقدمه-1
هاي قابل توجه در پرواز با سرعت کم و دلیل مزیتهاي بالزن بهامروزه پرنده

ز ]. کاربردهاي انبوه این دسته ا1اند [ابعاد کوچک، اهمیت فراوان یافته
هاي بالزن در شناسایی، جاسوسی، کنترل ترافیک، امداد و نجات و حتی روبات

هاي تحقیقاتی بسیاري در این حوزه فعال شود. سرگرمی، سبب شده تا زمینه
هاي بسیار صورت گرفته ها تلاشدر باب شناخت ماهیت ایرودینامیکی بالزن

این پدیده اشکار است. اگر چه ابهامات کماکان وجود دارد، اما توصیف کلی

هاي شبه پایا در محدوده فرکانس کاسته پایین شده است. در این راستا مدل
]. این رفتار در صورت عدم 2اند [توسعه یافته و پروفیل نیروها بدست امده

]. براي رفع 3انعکاس تغییر شکل الاستیک بال، پاسخ مطلوبی نخواهد داشت [
ش تعریف شده که مستقل از سرعت این مشکل برخی محققین از زوایاي پیچ

]. 4اند [و زاویه حمله انتخاب شده، بهره گرفته
سازي، به روزسازي این توابع توصیفی یک گام دیگر در جهت بهبود مدل

]. حتی 5هاي جریان از جمله فشار دینامیکی بوده است [بر حسب مشخصه
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ي هندسی تغییر الگوي زاویه پیچش بر حسب سختی بال و برخی پارامترها
پذیر نبوده و ها تعمیمیک از این مدل]. هیچ6نیز مورد توجه قرار گرفته است [

]. 7اند [تنها براي تحلیل عملکرد در یک هندسه و ترکیب خاص قابل استفاده
ها با ورود معادلات آیروالاستیک، با وجود پیچیدگی فراوان، مفاهیم و ماهیت

ها، شیوه مودهاي فرضی با ري فعالیتتر خواهد شد. در بسیابه مراتب شفاف
اي دیگر، معادلات ]. در نمونه10- 8محوریت معادلات لاگرانژ بکار رفته است [

با فرض بال به عنوان یک المان، توسعه یافته هاي چند جرمیحرکت سیستم
دلیل ]. در فعالیت اخیر، ماهیت تغییر شکل الاستیک بال دیده شده اما به11[

سازي بالا است. ز یا لامپد، خطاي مدلفرض خواص متمرک
تغییر پیوسته منحنی پیچش در امتداد پهناي بال، مستلزم تعریف 

هاي شکلی است که با تلفیق روش مودهاي فرضی، دقت مناسبی را انتگرال
دلیل انبوه معادلات ]. اما همین دستاورد نیز به14-12دهد [بدست می

هاي ]. در نهایت مدل15کند [ایان نمیپیچیده، فیزیک حاکم بر مساله را نم
هاي عملکردي المان محدود با تنوع در انتخاب شبکه و یا مقاطع بال، مشخصه

] که نقطه ضعف عدم 18-16اند [را به حل عددي در امتداد شبکه گره زده
انعکاس شواهد فیزیکی و عدم شناخت رفتار دینامیکی، همچنان وجود دارد. 

هاي تحلیلی که از یک سو ماهیت مدلدر چنین فضایی فقدان
آیروالاستیک را در بر گرفته و از سوي دیگر قابل تفسیر و تحلیل باشد، بشدت 

سازي با رویکرد بهینهعلاوه مطالعات سیستمی شد. بهاحساس می
رانشی بال زن بطوري که قابل استفاده در فرایند طراحی هاي پیشمشخصه

و در معدود کارهاي انتشار یافته، مطالعه باشد، در این حوزه اندك است 
خورد. براي پارامتري جامع که مبتنی بر مدل سیست است، به چشم نمی

پاسخ به این دو نیاز اصلی، فعالیت جاري تعریف شده است. با تکیه بر تجارب 
هاي سازي و تست انواع روباتنگارنده در طول سالهاي اخیر در ساخت، مدل

سازي مد نظر قرار پارامترهاي مختلف در فرایند مدلبالزن، اهمیت نسبی 
گرفته و در نتیجه دسته معادلات حاصل در عین پوشا بودن، ساده و تفسیر 

پذیر هستند. 
هاي تجربی حاصل از سکوي تست نیرو به منظور اعتبار سنجی از داده

هاي تجربی، صحت هاي تحلیلی با یافتهگیري شده است. مقایسه منحنیبهره
دلیل خطاي ساخت و هاي موجود بهکند و اندك تفاوتکلی مدل را تأیید می

این ابزار و هاي مکانیکی بکار رفته است. با وجوداتصال مکانیزم و سایر المان
سازي عملکرد این سامانه بستر مناسب، مطالعه پارامتري با رویکرد بهینه

پیشران نوین، تحقق یافته است. متغیرهاي مستقل شامل ابعاد، دامنه بال 
زدن، فرکانس و شرایط نصب خواهد بود و پارامترهاي وابسته نیروي جلوبرنده 

اند. و راندمان پیشران انتخاب شده

سازي رفتار بال مدل-2
یک پرنده بالزن از یک یا چند جفت بال که از طریق مکانیزم خاصی بطور 

]. بطور 19کند [شود، نیروي پیشران لازم را تأمین میتناوبی حرکت داده می
هاي خیلی بالا، عمدتاً کلی اثبات شده است که پرندگان نیز به جز در فرکانس

نیروي برآي خود را از کسب زاویه حمله، زنند وبراي پیش رفتن بال می
]. البته در شرایط مانور و حالت گذرا، بال پرندگان 20اورند [بدست می

تواند نیروهاي ایرودینامیک قابل توجه در هر امتدادي را فراهم اورد. از انجا می
شود، که بال زدن سبب تولید پروفیل تناوبی نیروي پیشران و نیروي برآ می

وان نتیجه گرفت میانگین نیروي برآ ناچیز است، هر چند دامنه این تلذا می
تواند بزرگ باشد. متوسط نیروي جلوبرنده حاصل از بال زدن را به نیرو می

توان در نظر گرفت. این کمیت به نوبه خود عنوان یک شاخص عملکردي می

هاي سینماتیکی حاصل یک نگاشت پیچیده از متغیرهاي هندسی و کمیت
. در اینجا معادلات حاکم بر بال را به هدف کشف این دینامیک توسعه است

خواهیم داد. 
ها بصورت پوسته الف نمایی از مکانیزم بالزن اورده شده است. بال- 1در شکل 

نازك هستند و حول مفصلی که در اینجا همان وتر ریشه بال است، حرکت 
	دهند.تناوبی انجام می

هاي اتصال شامل دو چرخ دنده متقارن و لینکمکانیزم ایجاد این تناوب 
دهنده است. با فرض قید سینماتیک زاویه بال که از دوران چرخ دنده با 

هارمونیک زاویه بال را توان پروفیل شبهشود، میسرعت ثابت حاصل می
) بدست آورد: 1بصورت (

)1                        (( )Up Dn Up Dnft
( ) ( )

sin 2
2 2

g g g g
g p

- +
= +

gهاي )، کمیت1(در معادله  g g, , ,Up Dn f به ترتیب فرکانس، دامنه بال
اي بال هستند. این رابطه تقریب زدن پایین و بالا و در نهایت زاویه لحظه

دهد. مناسبی از پروفیل زاویه بال و نحوه بالا و پایین رفتن بال را بدست می
شود. اي بر این اساس به راحتی محاسبه میمعادلات سرعت و شتاب زاویه

دلیل وجود شتاب یرودینامیک، نیروهاي اینرسی هم بهعلاوه بر نیروي جرم و ا
2شود، لذا دیاگرام نیروهاي وارد به یک بال مشابه شکل به بال اعمال می

	خواهد بود. 
مقطع بال در موقعیت دلخواهی از پهناي آن نشان داده شده 2در شکل 

و gاي است. این مقطع همزمان داراي دو حرکت بال زدن با زاویه لحظه
است. انچه در این شکل نمایش داده شده، بردار سرعت fپیچش با زاویه 

اي است. از میان بردار نیرو به اضافه یک گشتاور سازه6محلی با خط چین و 
بردار دیگر نیروهاي4بردارهاي نیرو، تنها لیفت و پسا نیروهاي حقیقی بوده و 

هاها و لینکمکانیزم بال زدن شامل چرخ دنده-الف1شکل 

نمایی از سطح بال و المان بندي در امتداد پهنا-ب1شکل 

محور الاستیک

	وتر ریشه بال

Y			

لبه فرار 

	مفصل بال

	لبه حمله 

	زاویه بال زدن

γ	
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به بال در پرنده بال زندیاگرام نیروهاي وارد 2شکل 

دار) هستند. یکی از این اي شتابمجازي اینرسی (به سبب حرکات زاویه
اي در امتداد یا نیروهاي اینرسی عمود بر صفحه نمایش است و لذا مؤلفه

اي بال زدن (زاویه گاما) و پیچش عمود بر وتر نخواهد داشت. دو حرکت زاویه
f,. این دو به ترتیب با نماد دهد(زاویه فی) بطور همزمان رخ می g در شکل

هاي خمشی قابل نمایانده شده است. در اینجا فرض شده است که تغییر شکل
]. تصویربرداري از بال در حین بال زدن، اگر چه خمش بال 21اغماض است [

ار رفته هاي کربن بکدلیل سختی بالاي میلهدهد، اما از یک سو بهرا نشان می
گیري در لبه حمله بال، مقدار زاویه خمش اندك است و از سوي دیگر شکل

]. بنابراین 15خمش تأثیر چندانی بر تغییر زاویه حمله در امتداد بال ندارد [
تنها به معادلات تغییر شکل پیچشی، در یافتن معادلات حرکت پرداخته 

شود. می
تیر اویلر برنولی، استخراج معادلات آیروالاستیک، با فرض اعتبار مدل 

ترین فرض در این زمینه رفتار خطی و الاستیک سازه است. شده است. مهم
باید توجه داشت اگر چه دامنه تغییر شکلهاي پیچشی نسبتاً بزرگ است اما 

دلیل دور شدن از ریشه به سمت نوك بال افزایش یافته و این پیچش تنها به
اي حاصل تقسیم زاویه پیچش در هر هدر نتیجه میزان واقعی کرنش زاوی

مقطع بر فاصله تا نقطه مفصل است که در محدوده خطی و الاستیک قرار 
2خواهد گرفت. معادله آیروالاستیک حاکم بر هر مقطع بال بر مبناي شکل 

شود: ) استخراج می2بصورت معادله (

2

2 2

cos ( ) cos
2 8

1( ) sin cos cos
2 8 2

Y Air L

Air D

x cI cx y cV C

x c cV C gc GJ

f r g f r a

r a r f g f

= - -

¢¢- - + +

&& &&

)2      (

نیروهاي حقیقی و مجازي در امتداد عمود بر در اینجا تصویرسازي بردار
وتر صورت گرفته و سپس گشتاور حاصل از انها حول مرکز جرم محاسبه شده 

اي مقطع است. مطابق قانون دوم جمع همه این گشتاورها با شتاب زاویه
,هاي متناسب است. در این معادله کمیت , , ,c GJ Vr a به ترتیب سرعت

ویه حمله، سختی پیچشی، وتر بال و دانسیته سطحی پوسته بال برایند، زا
علاوه لازم است اشاره شود جملات دوم و سوم سمت راست معادله است. به

) را 2گشتاورهاي ایرودینامیکی حاصل از نیروهاي برآ و پسا هستند. معادله (
توان شود، میبا حذف اثرات نیروي وزن که تنها سبب جابجایی اولیه می

) داریم: 3تر کرد. طبق رابطه (ادهس

airf f r g f r a a¢¢= + - +&& &&Y L D
cI GJ cx y V C C

2
2cos ( cos sin )

8
)3(

(PDEمعادله  توان حل کرد. ) را بصورت عددي می3درج شده در 
هاي پارامترهاي سرعت و زاویه حمله در این معادله بایستی بر مبناي مؤلفه

هاي معلوم سینماتیکی جایگذاري شود. باز هم مطابق بردار سرعت و کمیت
هاي هاي بردار سرعت را محاسبه و مجموع همه مؤلفهتوان مؤلفهمی2شکل 

هاي در امتداد وتر به منظور محاسبه زاویه تر را بر مجموع مؤلفهعمود بر و
) داریم:5) و (4حمله تقسیم کرد. طبق معادلات (

sin cos cos costan
cos cos sin sin

U w x y
U w y

f g f f g f
a

f g f g f
+ + +

=
- +

& &

&
)4               (

2 2

2

( sin cos cos cos )

( cos cos sin sin )

V U w x y

U w y

f g f f g j

f g f g f

= + + +

+ - +

& &

& )5                  (
(3مجموعه معادلات ( ) به همراه یک تابع توصیفی که ضرایب 5) تا 

لیفت و پسا را بر حسب زاویه حمله و براي هر مقدار دلخواه از آن، پوشش 
هاي تواند بصورت صریح و یا ضمنی حل شده و تاریخچه تغییر شکلدهد، می

توان میهاپیچشی بال را نمایان سازد. با در اختیار داشتن پروفیل تغییر شکل
رانشی متناظر با فرایند بال زدن را اقتباس کرد. هاي پیشمشخصه

توسعه مدل نیروها  -3
که بال در حرکت تناوبی با دامنه معین قرار گیرد، به جز حرکت هنگامی

دلیل وجود اینرسی و نیز نیروهاي ایرودینامیک، اجباري حول مفصل، به
ه همان پیچش مقاطع بال خواهد شود کحرکت دورانی دیگري نیز القا می

هارمونیک است، اما فرکانس غالب بود. این حرکت پیچشی در حالت کلی غیر
توان نتیجه گرفت، این رفتار، همان فرکانس بال زدن است. بر این اساس می

بطور تقریبی بال دو حرکت بال زدن و پیچش را با یک اختلاف فاز که به نوبه 
دهد. اثر عمده پیچش متعددي است، شکل میخود وابسته به پارامترهاي

بال، کاهش دامنه نیروهاي ایرودینامیکی اعمال شده خواهد بود. بنابراین 
پیچش بال سبب کاهش مصرف توان از یک سو و تولید نیروي پیشران خالص 
از سوي دیگر خواهد شد. در اینجا بر مبناي روابط تحلیلی، صحت این 

و تصویرسازي همه 2. با مراجعه به شکل برداشت نشان داده خواهد شد
نیروهاي وارد به یک مقطع در امتداد افق و سپس انتگرال گیري در امتداد 
پهناي بال، نیروي جلوبرنده بدست خواهد امد. بنابراین با فرض محاسبه 

) که در بخش قبل توضیح داده شد، 3ها از معادله (پروفیل تغییر شکل
بال در دو امتداد افقی و عمودي قابل محاسبه هاي نیروي وارد به مؤلفه

) بدست خواهد امد: 6خواهد بود. نیروي جلوبرنده از رابطه (

[ ]

2

2

( sin cos

sin( ) cos( ) )
2

X

Air L D

F cx cx

c V C C dy

r f f r f f

r a f a f

= - -

+ - - -

ò && &

)6                 (

) مؤلفه نیروي محوري حاصل از بال زدن را در یک لحظه نشان 6رابطه (
مقطع بال تنها با دهد. باید توجه داشت که برایند نیروهاي وارد بهمی

هاي نیروي اینرسی در امتداد افق، قابل انتقال به دستگاه بدنی احتساب مؤلفه
هاي نیرو در امتداد محور قائم، نیروي است. بطور مشابه تصویرسازي مؤلفه

) داریم:7دهد. طبق معادله (اي لیفت را بدست میلحظه
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) در امتداد پهناي بال انتگرال گیري 6ین رابطه نیز مشابه فرمول (در ا
هارمونیک شده است. این معادله به ظاهر پیچیده نهایتاً به یک پروفیل شبه

دهد انجامد که مقدار خالص نیروي لیفت را بالطبع صفر نتیجه میمتقارن می
جی، تخمین ]. هدف از یافتن نیروي لیفت علاوه بر مقایسه و اعتبارسن10[

ها به بال میزان توان مصرفی بال نیز بوده است. توان مکانیکی که توسط لینک
اي در گشتاور اعمال شده به ریشه ضرب سرعت زاویهیابد، حاصلانتقال می

بال است. این گشتاور به نوبه خود حاصل جمع همه نیروهاي عمود بر سطح 
نیروي عمود بر سطح بال (با و محاسبه مؤلفه2بال است. با مراجعه به شکل 

نماید) در احتساب زاویه گاما که وضعیت بال نسبت به افق را توصیف می
) 8سازي براي توان مکانیکی انتقال یافته به بال رابطه (نهایت با اندکی ساده

شود: حاصل می

2

2

1( ( cos( ) sin( ))
2

cos sin )

L DP V c C C

cy cx cx ydy

r a f a f

r g r f f r f f g

= - + -

- + -

ò
&& &&& & )8                   (

داد پهناي بال با هدف جمع نمودن اثرات در این معادله انتگرال در امت
نیروي هر مقطع صورت گرفته است. بازوي گشتاور براي هر مقطع دلخواه بال 

خواهد بود. معادله توان مصرفی در کنار معادله yهمان موقعیت عرضی یا 
) (6نیروي جلوبرنده یعنی معادلات  کند که ) این امکان را فراهم می8) و 

لزن را بتوان مطالعه کرد و تأثیر پارامترهاي مختلف را رانشی باعملکرد پیش
رانش که یک معیار مناسب در مقایسه در ان بتوان ارزیابی کرد. راندمان پیش

سازي است، حاصل تقسیم توان تولیدي بر توان مکانیکی مصرفی و بهینه
است. توان تولیدي یک سیستم پیشران به نوبه خود حاصل ضرب نیروي 

سرعت طولی پرنده است. جلوبرنده و 

اعتبارسنجی مدل -4
(3چنانچه دسته معادلات ( ) حل عددي شوند و پروفیل تغییر شکل 5) تا 

) 7) و (6حاصل شود، امکان محاسبه نیروهاي عمودي و افقی مطابق روابط (
سازي، روشی ساده براي وجود خواهد داشت. در اینجا ضمن ارایه نتایج شبیه

ارایه شده است. از انجا که تخمین نیروهاي لیفت و گذاري مدل نیز صحه
تراست بر مبناي شیوه تحلیلی توصیف شده، موجود است و از طرفی 

گیري این مقادیر در حالت واقعی سهولت دارد، لذا شیوه مقایسه پروفیل اندازه
نیروها انتخاب شدند. در همین راستا از یک سکوي تست ایستا که قابلیت 

دارد بهره گیري شده است. در Hz100برداري با نرخ نمونهثبت نیروها را 
نمایی از سکوي تست ارایه شده است. 3شکل 

هاي طرح نمونه که در ازمون سنجش نیرو استفاده شده در مشخصه
ها در برنامه حل عددي مدل تحلیلی اورده شده است. همین کمیت1جدول 

هاي رود مقادیر نیروي حاصل از روشنیز بکار رفته و بنابراین انتظار می
تحلیلی و تجربی تا حدي مشابه باشد. این مقایسه براي چندین فرکانس 

دلیل تشابه و به جهت اند. بهف صورت گرفته و نتایج رضایت بخش بودهمختل
ارایه خواهیم کرد. Hz5اختصار، نتایج را تنها در فرکانس بال زدن 

اعتبار مدل تحلیلی ارزیابی شده است. مقایسه بین نیروي 4در شکل 
طور که ملاحظه سازي و تست صورت گرفته است. همانلیفت حاصل از شبیه

پروفیل تغییر نیروي 5شود، توافق کافی بین این دو وجود دارد. در شکل می
ها براي از دورهسازي و تست، نشان داده شده که تنها در نیمیپیشران از شبیه

شود. عامل این ناهمسانی مقادیر مثبت نیرو، اختلاف قابل توجه مشاهده می
. زمانی که بال در وجود لقی مکانیکی در اتصال لینک مکانیزم به بال است

دلیل همین درجه ازادي و بر اثر نیروي حوالی نقطه مرگ پایین قرار دارد به
کند. شود و نیروي پیشران کمتري تولید میوزن، اندکی رها می

گاهگیري نیروي وارد به تکیهسکوي تست جهت اندازه3شکل 

هاي نمونه ساخته شده به منظور اعتبارسنجیمشخصه1جدول 
	واحد 	مقدار 	پارامتر

	cm	100		عرض دهانه بال
	cm2	1400		سطح بال 

	cm	14		وتر متوسط 
	deg	30		دامنه بالا رفتن 

	deg	30		دامنه پایین امدن
	Hz	10-0		فرکانس بالزن

	m/s	8-2		سرعت 
	gram	230		جرم کل 
	gram	28		جرم بال 

	Ncm2	25		ضریب سختی 
	-	2/1		ضریب لیفت 

	-	2		ضریب پسا 

مقایسه نیروي عمودي در مدل و آزمون تجربی4شکل 
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مقایسه نیروي جلوبرنده در مدل و آزمون 5شکل 

سازي نتایج اولیه شبیه-5
در حین حل عددي معادلات تحلیلی که مستلزم انتخاب گام زمانی و مکانی 
مناسب است، مشخص شد که با افزایش تعداد نوارهاي روي بال، گام زمانی 
مورد نیاز براي احراز شرایط پایداري، بسیار کاهش یافته و در نتیجه زمان حل 

رها بطوري که یابد. در نتیجه انتخاب کمترین تعداد نوابسیار افزایش می
ها بر روي بال بدست دهد، اهمیت فراوان نمایش صحیحی از توزیع کمیت

هاي بال از انتخاب گام اولیه کوچک و سپس بزرگ یابد. تعداد بهینه المانمی
هاي توزیع پیچش ها و مقایسه پی در پی منحنینمودن تدریجی عرض المان

با رعایت حاشیه اطمینان 40در امتداد پهناي بال، بدست آمد. در نهایت عدد 
میکرو ثانیه خواهد بود. 10انتخاب شد. گام زمانی متناظر با این دقت مکانی، 

با وجود انکه نتایج تناوبی و عمدتاً داراي محتواي فرکانسی نسبتاً پایین 
شود. هستند، در ثانیه نخست، رفتارهاي گذراي با فرکانس بالا مشاهده می

شود. تر میبا گام زمانی بزرگهمین امر سبب ناپایداري
پروفیل تغییر زاویه پیچش الاستیک حاصل از حل عددي 6در شکل 

شود، سیگنال تناوبی با همان طور که ملاحظه مینشان داده شده است. همان
فرکانس غالب برابر فرکانس بال زدن، بوجود امده است. نکته جالب اختلاف 

ال زدن است که در شکل با خط چین ها با منحنی زاویه بفاز تغییر شکل
توان گفت درجه است. در توصیف این امر می80ترسیم شده و در حدود 

درجه 90اي بال است که نیروي ایرودینامیک تقریباً متناسب با سرعت زاویه
]. هر چه نیروي ایرودینامیکی بیشتر 22با زاویه بال داراي اختلاف فاز است [

الاستیک هم بیشتر است. باشد، بالطبع تغییر شکل 

منحنی تغییرات پیچش براي میانه و نوك بال6شکل 

اي در موقعیت مرگ بالا و پایین به صفر اما در شرایطی که سرعت زاویه
دلیل شود، این بار نیروهاي اینرسی بهرسد و نیروي ایرودینامیکی ناچیز میمی

چش الاستیک البته با شود و یک پیاي اثرگذار میحداکثر شدن شتاب زاویه
10اي حدود زند. بر هم نهی تقریبی این دو اثر در زاویهمنشا متفاوت رقم می

نیز لحظاتی که پیچش نزدیک به صفر است، 6شود. در شکل درجه خنثی می
زاویه بال همین مقدار است. 

شود.تغییر مکانی یا توزیع زاویه پیچش بال ملاحظه می7در شکل 
4ها، لذا این توزیع در تناوبی و تکراري بودن منحنیدلیل ماهیتبه

است نشان داده -30و 0+ ، 30، 0زمان مختلف که متناظر با زوایاي بال 
توان علت عدم صفر شدن ارایه شد، می6اند. با تفسیري که از شکل شده

علاوه، دامنه تغییر دریافت. از این شکل به-30+ و 30توزیع را در زوایاي 
اید. براي مقایسه این کمیت به درجه بدست می40ها اندکی بیش از شکل

درجه در نوك بال است، اشاره 50بیشترین زاویه حمله بال که حدود 
در Hz5اي قابل توجه در فرکانسشود. با در نظر گرفتن سرعت زاویهمی

پذیر نباشد، زاویه حمله در قیاس با سرعت خطی پرنده، چنانچه بال انعطاف
درجه خواهد رسید و این مصادف با تولید 80هایی از بال حتی به قسمت

پساي زیاد و بالطبع توان مصرفی زیاد بدون اکتساب نیروي خالص لیفت یا 
توان جا میجلوبرنده است. این تلاش زیاد هیچ دستاوردي ندارد. از همین

نقش کلیدي انعطاف بال را پی برد. با الاستیک شدن تدریجی بال، هم از 
شود و هم نیروي جلوبرنده خالص، شکل میزان توان مصرفی کاسته می

]. 18گیرد [می

سازي عملکرد بهینه- 6
با توسعه یافتن مدل تحلیلی سیستم پیشران و نیز اعتبارسنجی آن، شرایط 

متري مهیا است. در واقع بستر مناسب که بتوان حساسیت و براي مطالعه پارا
هاي مختلف را در عملکرد سیستم ارزیابی کرد، وجود دارد. نقش کمیت

اند، شامل سازي مورد توجه قرار گرفتهپارامترهایی که براي جستجو و بهینه
دامنه بال زدن، فرکانس، سرعت و سختی پیچشی است. از سوي دیگر توابع 

رانش، توان تولیدي سیستم پیشران و مقدار سازي راندمان پیشینهمعیار به
نیروي جلوبرنده بوده است. 

آن ارایه شده است. ها به همراه مقادیر نامیبازه تغییر این کمیت2در جدول 
ها در محدوده ذکر شده، تغییر داده شده و عملکردهر یک از این کمیت

لحظه مختلف4د بال در توزیع زاویه پیچش در امتدا7شکل 
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هاي انتخاب شده جهت ارزیابی سیستم پیشران ارزیابی شده است. شاخص
طور که پیشتر اشاره شد، مقدار متوسط نیروي جلوبرنده، عملکرد همان

راندمان پیشران و توان تولیدي سیستم پیشران هستند. در اینجا لازم است 
تواند شاخص مناسبی در نمیها به تنهایی اشاره شود، هر یک از این کمیت

ارزیابی عملکرد پیشران بالزن باشد. بطور نمونه راندمان پیشران با کاهش 
سختی بال و بالطبع کم شدن توان مکانیکی تولیدي بطور یکنوا کاهش 

یابد و یا نقطه بهینه راندمان متناظر با نیروي اندك جلوبرنده است که می
ها و اهد بود. بنابراین در مقایسهبراي حفظ و استمرار سرعت مطلوب نخو

ها توجه شود. البته بدیهی است ها لازم است به هر سه این کمیتسازيبهینه
تر از توجه به یک کمیت مانند راندمان است.تر و کاربردياین رویکرد جامع

هاي هاي سیستم پیشران بر حسب تغییر کمیتدر ادامه رفتار و مشخصه
تحول فرکانس بررسی 8شود. در شکل داده میبه اختصار شرح 2جدول 

طور که بوده است. همانm/s4سرعت در این مطالعه،مقدار نامیشده است.
	شود، در حدود فرکانسملاحظه می Hz5	 راندمان بیشینه است. در این

	تواند سرعتاست که می5/0	Nفرکانس نیروي خالص پیشران در حدود
	m/s4این شرایط نیروي لیفت براي حفظ ارتفاع کافی را حفظ کند. اما در

نیست و لذا براي تولید نیروي جلوبرنده بیشتر و غلبه بر پساي القایی، لازم 
درصد 20افزایش یابد. به این ترتیب راندمان به 8است فرکانس تا حدود 

کاهش خواهد یافت. 
بهینه و توان دریافت براي انطباق بیشتر میان فرکانس از این تحلیل می

فرکانس مورد نیاز، بایستی تغییراتی در طرح مکانیزم و هندسه و ترکیب بالزن 
براي مقادیر 8علاوه از تکرار کانتورهاي عملکرد مشابه شکل حاصل شود. به

با 	.مختلف سرعت رابطه جالبی بین سرعت و فرکانس بهینه کشف خواهد شد
افت. این موضوع نشان افزایش سرعت، فرکانس بهینه نیز افزایش خواهد ی

] نیز نتیجه18دهد رابطه مستقلی بین فرکانس و سرعت وجود دارد. در [می

هاي طراحیمحدوده تغییر کمیت2جدول 
واحد محدوده مقدار نامیپارامتر 

	140cm- 10060دهانه بال 
120Deg- 6040دامنه بال زدن 

10Hz-52فرکانس

	10m/s-42سرعت
	100Ncm2- 2510سختی پیچشی 

منحنی شاخصهاي عملکرد با تغییر فرکانس بال زدن8شکل 

سازي با دهد تا فرایند بهینهمشابهی ثبت شده است. این استقلال امکان می
توان توصیف شرط بهینه را در ارتباط سهولت بیشتر تحقق یابد. بنابراین می

هاي سینماتیک و سختی پیچشی، جستجو کرد.  بین کمیت
شود. هر چه حساسیت عملکرد به دامنه بال زدن مشاهده می9در شکل 

اي و بالطبع نیروهاي ال زدن محدودتر باشد، سرعت زاویهفرایند ب
9طور که از شکل ایرودینامیکی شکل گرفته روي بال کمتر خواهد بود. همان

توان دریافت، رابطه نیرو و دامنه بال زدن در زوایاي کم، تقریباً تناسبی می
قا یافته است. هر سه کمیت راندمان، نیرو و توان با افزایش دامنه بال زدن ارت

است، لذا m/s4و Hz5است. از انجا که فرکانس و سرعت به ترتیب 
N1توان نتیجه گرفت براي تامین نیروي جلوبرنده به میزان حدود می

22درجه افزایش یابد که این متناظر با راندمان 90بایستی دامنه بال زدن به 
فرکانس براي درصد خواهد بود. افزایش دامنه بال زدن نسبت به افزایش

9تأمین نیروي جلوبرنده مزیت دارد. بازه مطلوب بال زدن بر مبناي شکل 
هاي بالزن ساخته درجه است که این امر در اغلب روبات90تا 60عبارت از 

شود. شده دیده می
تغییرات سرعت مطالعه شده است. کاهش راندمان از 10در شکل 

نشان دهنده تناظر بین فرکانس و سرعت بهینه است که m/s4سرعت 
دهد با تثبیت نشان می10نیز اشاره شد. شکل 8پیشتر در توضیح شکل 

خواهد بود. افزایش m/s5تا 3محدوده مطلوب سرعت بین Hz4فرکانس 
دلیل کاهش زوایاي حمله در مقاطع بال و بالطبع سرعت در فرکانس ثابت به

کل الاستیک، سبب کاسته شدن از نیروي جلوبرنده و کاهش تغییر ش
هاي بنیادي میان همچنین کاهش راندمان خواهد شد. این امر یکی از تفاوت

هاي بال ثابت است. افزایش سرعت در یک بالزن سبب هاي بالزن و پرندهپرنده
شود. افت قابل توجه عملکرد پیشران می

اي کوپل وجود دارد که بطهبنابراین میان سرعت، فرکانس و سختی را
کند افزایش سرعت همزمان با افزایش فرکانس و تغییر سختی ایجاب می

به 11شود. شکل تحقق یابد. در پرندگان چنین قابلیتی بوضوح مشاهده می
شود، طور که ملاحظه میتغییر در سختی پیچشی بال پرداخته است. همان

شود. مقدار ندمان میسبب کاهش راNcm240افزایش سختی از حدود 
نیروي جلوبرنده و توان تولیدي تقریباً ثابت مانده است. در تبیین این رخداد، 

	توان به افزایش نیروهاي ایرودینامیک اعمال شده به بال در اثر افزایشمی
سختی اشاره نمود. اگر چه زوایاي تغییر شکل کاهش یافته و بنابراین سهم 

امیک در امتداد محور بدنی قرار خواهد گرفت،اندك تري از نیروهاي ایرودین

منحنی شاخصهاي عملکرد بر حسب تغییر دامنه بال زدن9شکل 
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مشخصه عملکرد پیشران با تغییر سرعت پرندهتغییر10شکل 

ضرب نیرو در اما از سوي دیگر مقدار نیروها نیز بیشتر شده و در نتیجه حاصل
بوضوح 11هاي تصویر کننده، ثابت مانده است. بهرحال آنچه در شکل نسبت

اي سرعت و فرکانس، سختی بهینهروشن است اینکه براي هر مقدار نامی 
است. در Ncm250تا 30وجود دارد. در این مطالعه بازه مطلوب سختی بین 

بر مبناي نتایج اخذ شده از مطالعه مستقل پارامترها، مقادیر بهینه 3جدول 
اند. هاي بررسی شده، ذکر شدهکمیت

مقادیر درج شده در این جدول حدودي و تقریبی است و بر مبناي مطالعه 
سازي با انتخاب پارامتري ارایه شده استنتاج شده است. در واقع فرایند بهینه

ارزیابی 	عیار مشخص و بطور تحلیلی صورت نگرفته، بلکه با قیاس ویک م
این تفسیر حاصل گردیده است. در این ارزیابی 11تا 8نمودارهاي شکلهاي 

هم به راندمان پیشران و هم به مقدار نیروي جلوبرنده تولیدي

تغییر مشخصه پیشران بر حسب سختی پیچشی11شکل 

هاي سینماتیکیکمیتمقادیر بهینه 3جدول 
واحد مقدار بهینه  مقدار نامیپارامتر 

	100100cmدهانه بال 
6095Degدامنه بال زدن 

56Hzفرکانس
	44m/sسرعت

	2540Ncm2سختی پیچشی 

طور توجه شده و تقریباً وزن یکسانی به این دو معیار داده شده است. همان
است که با مقدار Ncm240شود مقدار سختی پیچشی بهینه که ملاحظه می

توان فاصله قابل توجه دارد. متناظر با این تغییر در مشخصه مکانیکی مینامی 
50برنده به میزان درصد و افزایش نیروي جلو20ارتقاي راندمان به میزان 

درصد بیشتر 50درصد را بدست اورد، در حالی که توان مصرفی بال حدود 
شده است. 

گیري نتیجه-7
هاي توان مقادیر مطلوب شاخصدر مجموع پاسخ به این پرسش که چگونه می

هاي مستقل منطبق کرد، بسیار جذاب مختلف را بر یک دسته معین از کمیت
کند. این که مقدار بهینه راندمان و مقدار مطلوب نیرو و و چالش برانگیز می

و سختی متناظر توان تولیدي، را بتوان به یک مقدار معین از سرعت، فرکانس 
هاي اثربخش ها در نسل آتی خواهد بود. جنبهکرد، کلید طراحی بهینه بالزن

هاي مستقل بنحوي که توان به تغییر پیوسته کمیتهوشمندسازي را نیز می
همواره عملکرد سیستم پیشران مطلوب و نزدیک به بهینه باشد، تعبیر نمود. 

یابی است. در تحقیق بهینهبحث جالب دیگر در این حوزه عبارت از شیوه
ها با فرض تثبیت سایر کمیتجاري از تغییر یک کمیت حول مقدار نامی

سخن گفته شد. این امر به مفهوم جستجو در امتداد یک خط از فضاي 
دهد. البته طراحی است و بدیهی است همه نقاط فضاي طراحی را پوشش نمی

ند نقطه بهینه را بدست توابا وجود رفتارهاي شبه خطی همین جستجو می
دهد. اما در شرایطی که امکان جستجوي همه نقاط فضاي طراحی فراهم 
شود، بدون شک رفتار پرنده بالزن با دقت بالاتري بدست خواهد امد. این 

هاي جدیدي را به ویژه در حوزه تحلیل ابعادي و موضوع به نوبه خود باب
شاید. گها میهاي ترکیب شده از کمیتانتخاب گروه

به عبارت دیگر جستجوي چند بعدي و ترسیم کانتورهاي تغییر 
تواند ماهیت سیستم پیشران از نوع بالزن همزمان دو یا سه پارامتر طراحی می

را به نحو مطلوبی نمایان سازد. این فرایند همچنین متناظر یا قابلیت 
واهد مورفینگ یا تغییر پیوسته خواص هندسی و مکانیکی در طول پرواز خ

هاي تست به منظور گیري از دادهسازي و سپس بهرهبود. در این تحقیق مدل
اعتبارسنجی صورت گرفت. معادلات آیروالاستیک به نحوي که امکان مطالعه 
پارامتري وجود داشته باشد، استخراج گردید. الگوهاي دینامیکی حاصل در 

هاي گرفت و نگاشتسازي مورد مطالعه قرار فضاي پارامتري و با هدف بهینه
عملکردي نوینی استخراج شد. بستر فراهم شده در این تحقیق به عنوان 

تواند هاي عملکردي بالزن است، میابزاري توانمند که دربرگیرنده همه مؤلفه
هاي مختلف از جمله آنالیز پایداري و طراحی کنترل کننده نیز بکار در حوزه

برده شود. 

فهرست علایم- 8
محل مرکز فشار  AC	
محور الاستیک  EA	

طول وتر متوسط بال  c	
ضریب نیروي برا  LC	

ضریب نیروي پسا  DC	
نیروي جلوبرنده  F	

فرکانس بال زدن  f	
سختی پیچشی بال  GJ	

ممان اینرسی مقطع بال  YI	
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نیروي برا  N	
توان مکانیکی مصرفی  P	

سرعت رو به جلو مؤلفه U	
برایند سرعت  V	

سرعت قائم مؤلفه W	
فاصله مرکز جرم از لبه حمله در امتداد وتر  x	

مسافت از ریشه بال در امتداد پهناي بال  y	
	علایم یونانی

زاویه حمله  a	
زاویه بال زدن   g	
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