
ISSN: 2476-6909; Modares Mechanical Engineering. 2019;19(10):2511-2521

C I T A T I O N    L I N K S

Copyright© 2019, TMU Press. This open-access article is published under the terms of the Creative Commons Attribution-NonCommercial 
4.0 International License which permits Share (copy and redistribute the material in any medium or format) and Adapt (remix, transform, 
and build upon the material) under the Attribution-NonCommercial terms.

Developing an Aero-Elastic Model of a Full Aircraft to Study 
the Effect of Flexibility on its Flight Dynamics Derivatives
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Flexible and lightweight unmanned aerial vehicles (UAVs) have shown their widespread 
applications in recent years and hence attracted so much attention of various aerospace 
communities. Due to their high flexibility, the interactions of aerodynamic loading and structure 
deformations are the dominant factor in their design process. Aerodynamic loading causes a 
set of deformations in the structure which consequently alters aerodynamic coefficients. In the 
current study, the effect of UAV flexibility on aerodynamic derivatives and lateral stability of the 
vehicle was investigated and an efficient method is proposed to provide an accurate estimation 
of the aerodynamic coefficients. This method is based on fast aerodynamic calculations as well as 
the modal formulation of elastic beams and is given for a full free-free airplane. Vehicle analysis 
is conducted by using the Modal beam formulation (through finite element mode shapes) and 
aerodynamic calculations based upon the 3D panel method (source–doublet combination). 
The final aero-elastic coupled formulation for the whole system is also given in terms of matrix 
operators. Verification studies are conducted for a special type of UAV and flexibility effects on 
derivatives are evaluated in the two states. In a first evaluation, the lift load factor is altered 
and after trimming the airplane, various aerodynamic derivatives are computed while in the 
second evaluation, with varying the wingspan length, the aerodynamic derivatives are obtained 
at each aspect ratio of the wing. Results show that flexibility can enhance some of the stability 
derivatives of the UAV up to several times.
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 دهیچک

پذیرند از جمله وسایل  هواپیماهای بدون سرنشین که اغلب سبک و انعطاف
هوافضا  حوزههای اخیر هستند که بسیار مورد توجه طراحان  پرنده پرکاربرد در سال

ها تاثیر متقابل تغییر  اند. نکته مهم در مورد طراحی این پرنده قرار گرفته
پذیر بودن پرنده سبب  های سازه و بارهای آیرودینامیکی است یعنی انعطاف شکل

هایی در پرنده ایجاد شود  شود حین اعمال بارهای آیرودینامیکی تغییر شکل می
دینامیکی آن خواهد شد. در پژوهش که سبب تغییر در ضرایب و مشتقات آیرو

بر مشتقات آیرودینامیکی استاتیکی و دینامیکی و  سازهپذیری  حاضر اثر انعطاف
به ویژه پایداری عرضی پرنده، مورد مطالعه قرار گرفته و مدلی برای محاسبه 

این مدل براساس روش آیرودینامیک سریع  سریع این ضرایب معرفی شده است.
و برای پرنده کامل و نامقید ارائه شده است. تحلیل سازه با  و تیر الاستیک است

روش مودال و با استفاده از شکل مودهای تیر (با روش اجزا محدود) و محاسبات 
(ترکیب چمشه و دابلت) انجام شده و  بعدی سهآیرودینامیکی با روش پنل 

همگیر و برحسب عملگرهای  صورت بهمعادلات آیروالاستیک پرنده کامل 
، شده انجامهای  سنجی اتریسی توسعه داده شده است. در انتها پس از صحتم

پذیری بر مشتقات در دو حالت  برای یک هواپیمای بدون سرنشین، تاثیر انعطاف
مطالعه شده است. در یک حالت ضریب بار لیفت تغییر کرده و پس از تریم کردن 

با تغییر طول بال، پرنده، مشتقات مختلف محاسبه شده است. در حالت دیگر، 
مشتقات پرنده به ازای مقادیر مختلف نسبت منظری محاسبه شده است. نتایج 

تواند تا چند ده برابر  مورد مطالعه می پرندهپذیری  دهد که انعطاف نشان می
 حالت صلب، افزایش در برخی مشتقات عرضی پرنده ایجاد کند.

ون سرنشین بلند پرواز، مشتقات آیروالاستیسیته، پایداری، پرنده بد: ها کلیدواژه
 پذیر آیرودینامیکی، پرنده انعطاف
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ن، یبدون سرنش یماهایهواپ ویژه به یامروز هواپیماهای یدر طراح
ب یش ضریآن افزابهبود عملکرد، کاهش مصرف سوخت و در کنار 

ما با وزن یهواپ یدا کرده است. طراحیپ یادیت زینان اهمیاطم
در بهبود عملکرد و کاهش مصرف  یتواند نقش مؤثر یکمتر م سازه

پرنده ه ساز یپذیر سوخت داشته باشد. با کاهش وزن سازه، انعطاف
شتر نشان یت خود را بیک اهمیروالاستیم آیشتر شده و مفاهیب
ر در مشتقات آیرودینامیکی ییزان تغیهمچون م یدهند. موارد یم

از  یریپذ و کنترل ییسازه)، سرعت واگرا یپذیر از انعطاف ی(ناش
که اثرات  ییها مدله توسع نیم هستند. بنابراین مفاهیجمله ا

و  یب آیرودینامیکی، بارگذارین ضراییک پرنده را در تعیروالاستیآ
از طراحان یمورد ن یاز ابزارها یکیدر بر داشته باشند،  یداریپا

 است. یامروز
 ینهای بدون سرنش پرنده یطور که اشاره شد، در طراح همان

ارتفاع بالا  یکه برا (HALE)بلند پرواز هیل های  خصوص پرنده به
 یپذیر ، اثرات انعطافشوند یم یطراح یادز یو با مداومت پرواز

 ینبال در ا یبرخوردار است. نسبت منظر ییبالا یتسازه از اهم
پرواز دچار خمش  ینح رها د است و معمولاً بال ۱۰ها در حدود  پرنده

 یداریها در پا بال یاثرگذار یجادامر سبب ا ینکه ا شوند یم یادیز
گرفته  درنظرپرنده  یپرنده خواهد شد و بهتر است در طراح یعرض
 شود.

پذیری بر  یکی از اولین تحقیقات در زمینه بررسی اثرات انعطاف
میلادی  ۱۹۵۶در سال  [1]رودنپایداری و کنترل هواپیما توسط 

ی برای مطالعه اثرات ا هیاولی ها بیتقرانجام شده است که 
 پذیری در حرکت غلت ارائه کرده است. انعطاف

و در نتیجه  شدن سبکی بیشتر در صنعت هوافضا و ها شرفتیپبا 
هواپیماهای  شدن مطرحهواپیماها و همچنین  پذیرترشدن انعطاف

پذیری بالا، محققان اثرات الاستیسیته بر  بدون سرنشین با انعطاف
 .اند دادهپایداری و کنترل پرنده را بیش از پیش مورد توجه قرار 

 [2]و همکاران بوتریلی حرکت هواپیمای الاستیک توسط ساز هیشب
پذیری پرنده در  ونه تحقیقاتی است که اهمیت اثر انعطافیکی از نم

دهد.  ی پرنده را نشان میساز هیشبی دینامیک پرواز و ها لیتحل
 یهای متمرکز و روش اجزا ها در این تحقیق با استفاده از جرم آن

های موجود برای پرنده مورد  محدود تیر برای سازه و دیتابیس
ی ا هیثانمطالعه، پاسخ زمانی حرکت پرنده را در بازه زمانی چند 

 محاسبه کردند.
پایداری و کنترل هواپیما الاستیک هیل را مورد  و همکاران پاتیل

های بزرگ و  . در این مطالعات تغییر شکل[6-3]اند دادهمطالعه قرار 
ی سازه با استفاده از تیر غیرخطی هندسه دقیق بررسی شده رخطیغ

است و از روش آیرودینامیک نواری برای تحلیل آیرودینامیک بال 
استفاده شده است و برخی اثرات مانند واماندگی دینامیکی نیز در 

گرفته شده است. این تحقیقات اهمیت  درنظرمدل آیرودینامیکی 
وص اثرات غیرخطی سازه و تغییر خص پذیری و به اثرات انعطاف

دهند. حاصل این  های بزرگ را بر آیروالاستیک پرنده نشان می شکل
 است. (NATASHA)تحقیقات کدی با عنوان ناتاشا 

نده نیز آیروالاستیک و دینامیک پرواز پر [7]رئوفو  پورتاکدوست
. در این پژوهش یک بال پرنده با اند دادههیل را مورد بررسی قرار 

استفاده از شکل مودهای تیر دو سر آزاد تحلیل شده و برای 
محاسبه بارهای آیرودینامیک، بال به چند قسمت تقسیم شده و با 

و درگ، در هر قسمت نیرو محاسبه شده برآ  استفاده از ضرایب
است. سپس معادلات با استفاده از یک برنامه نوشته شده با متلب 

(Matlab)  حل شده و پاسخ زمانی جابجایی نوک بال محاسبه
 شده است.

ای  های مختلف آیرودینامیکی و سازه های اخیر روش در سال
، [8]همکارانو  فرسادیاند.  صورت همگیر مورد استفاده قرار گرفته به

و ناپایا را  ناپذیر تراکمرفتار آیروالاستیک بال کامپوزیتی در جریان 
ند. در این پژوهش با استفاده از مدل تیر مورد مطالعه قرار داد

لیبرسکو، اثر زوایای پیچش بر سرعت ناپایداری و رفتار 
از گردابه  [9]ایرانیو  گلپرورآیروالاستیک بال بررسی شده است. 

بعدی برای آیرودینامیک و تئوری ورق فون کارمن برای تحلیل  سه
را برای بال  آمده دست بهآیروالاستیک بال استفاده کردند و نتایج 

دیگری  قیتحقی با نتایج تجربی مقایسه کردند. در ا ذوزنقه
که یک جرم  گرد عقبیک بال دارای  [10]و همکاران پورشمسی

 شده اصلاحخارجی به آن متصل است را با روش آیرودینامیک پیترز 
نیز برای تحلیل  [11]و همکاران زاده موسیمورد مطالعه قرار دادند. 

ی از دوبعد شکل منحنیصفحه  یروالاستیکو آ یرخطیعاشات غارت
 استفاده کردند. مرتبه اول و مرتبه سوم یستونپ یئورت

های محاسبات عددی نیز در این زمینه استفاده  استفاده از روش
با استفاده از حل  [12]سزنیکو  پالاکیوسطور مثال  شده است. به
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محدود،  یسازه و سیال با روش محاسبات عددی و اجزا زمان هم
مورد  پذیر تراکمآیروالاستیک غیرخطی و پایای بال را برای جریان 

های  مطالعه قرار دادند. از جمله تحقیقات دیگری که بر مبنای روش
 توان به می اند پرداختهمحاسبات عددی به بررسی آیروالاستیک بال 

 اشاره کرد. [17-13] های پژوهش
 کردن تریمت یز قابلین ZAERO [18]مانند  یافزارهای تجار نرم یبرخ

ک خطی را دارند. این یب آیرودینامیک پرنده الاستیو محاسبه ضرا
سازی آیرودینامیک  برای مدل (VLM) افزار از روش شبکه گردابه نرم

 کند. استفاده می
و روش پنل  [23-19]ی مانند شبکه گردابهمرزهای اجزا  روش

بعدی  و سه یل آیرودینامیک دوبعدیدر تحل وفور به [26-24]بعدی سه
های  ها نسبت به روش ن روشیا یت اصلی. مزاند شدهاستفاده 
 ها است. استوکس سرعت آن -ریناوه حل معادل یبرا CFDمتداول 

جهت محاسبه مشتقات  یدر پژوهش حاضر، هدف ارائه مدل
با استفاده از روش آیرودینامیک  کیآیرودینامیکی پرنده الاست

ه بعدی برای پرند سه یبرنول -لریر اویع پنل به همراه مدل تیسر
همگیر  صورت بهکامل است. در این مدل معادلات آیروالاستیک 

که معادلات سازه  اند شده(سازه/آیرودینامیک) توسعه داده 
برنولی  -از تیر اویلر شده استخراجمودال با شکل مودهای  صورت به

محدود و معادلات آیرودینامیک با روش با روش اجزای  بعدی سه
از چشمه و دابلت روی سطح  ای شبکهمتشکل از  بعدی سهپنل 

بعدی از مدل آیرودینامیکی  یک نمای سه ۱شکل پرنده هستند. در 
 پرنده نمایش داده شده است.

 

 
 آیرودینامیک پرنده بندی شبکه )۱شکل 

 
برای آیروالاستیک پرنده کامل، استفاده  شده ارائهویژگی اصلی مدل 

از عملگرهای ماتریسی است که ارتباط بین سازه، آیرودینامیک و 
معادلات  ها آنو با استفاده از  کنند میدینامیک پرواز را ایجاد 

آمده است. همچنین  دست بههمگیر برای آیروالاستیک پرنده 
) پرنده یکینامیو د یکیضرایب و مشتقات (شامل مشتقات استات

کلی با  طور به. این عملگرها اند شدهاین عملگرها تعریف  برحسب
تاثیر آیرودینامیک (در روش پنل) و شکل  های ماتریساستفاده از 

 .شوند میمدل تیر پرنده محاسبه ه سازمودهای 
 بعدی مدل آیرودینامیک پنل سه -۲

ل یتحل یبرا یمرز یهای مرسوم اجزا از روش یکیروش پنل 
بعدی  ا سهی ین روش مرز دوبعدیاست. در ا [26-24]آیرودینامیک

شود  شود و فرض می بندی می تقسیم هایی پنلا یجسم به اجزا 
ن قدرت ییاز چشمه و دابلت رو هر پنل قرار دارد. با تع یع ثابتیتوز

و معادله لاپلاس به  یط مرزیاساس شرابر ها دابلتها و  چشمه
مرز جسم محاسبه  یع فشار رویفرار بال، توزه لبهمراه شرط کوتا در 

 توان یمع ین توزیا یسازبعد یبی و ریگ انتگرالبا  که شود می
 ب و مشتقات آیرودینامیکی پرنده را محاسبه نمود.یضرا

 بعدی معادلات روش پنل سه -۲-۱
ر یبه شکل ز ناپذیر تراکمل یان پتانسیحاکم بر جر یمعادله اصل

 است
)۱( 𝛻2𝜙 = 0 

ل سرعت است. با یتابع پتانس 𝜙ان و یعملگر گراد 𝛻که در آن 
 سازی گسستهو  ۱گرفتن شبکه آیرودینامیکی مطابق شکل درنظر

 :توان نوشت می [28 ,27]مانند مراجع )۱(ه رابط
)۲( 𝐴𝑎𝜙 + 𝐵𝑎𝑞 = 0 

ب بردار قدرت دابلت و سرعت عمود یبه ترت 𝑞و  𝜙 ،)۲(ه که در رابط
 کنواخت در سطح هر المانیطور  بر سطح هر پنل هستند که به

ب تأثیر چشمه و یی ضراها سیماتر 𝐵𝑎و  𝐴𝑎 و به اند شدهع یتوز
ر یاساس روابط زها بر ماتریس نیهای ا شود. درایه دابلت گفته می

 شود محاسبه می

)۳( 
(𝐴𝑎)𝑖𝑗 = ∑  𝑁

𝑗=1  �� −𝑟⋅𝑛
𝑟3

𝑑𝑆 + 2𝜋𝛿𝑖𝑗
𝑆𝑗

� , 

(𝐵𝑎)𝑖𝑗 = ∑  𝑁
𝑗=1 � 1

𝑟
𝑑𝑆 

𝑆𝑗
 

روی جسم  های پنلکه روابط فوق مربوط به سطرهای متناظر با 
اساس دنباله، بر های پنلاست. برای تعیین مقدار قدرت دابلت روی 

این شرط الزام  [27]شرط کوتا، سرعت در لبه فرار باید محدود باشد
بالا و پایین در لبه ه لب های پنلکند که اختلاف قدرت دابلت از  می

 نیاغیر متناظر منتقل شود. دره دنبال های پنلفرار بال باید به 
شود که سبب ایجاد  یک نقطه تکین در لبه فرار ایجاد می صورت
 در آن نقطه خواهد شد. نهایت بیسرعت 

شرط کوتا از روابط زیر  براساسروی دنباله،  های پنلبرای  نیبنابرا
 شود استفاده می

)۴( (𝐴𝑎)𝑖𝑗 = �
 1 𝑗 = 𝑤, 𝑢
−1 𝑗 = 𝑖 = 𝑙
 0otherwise

 , (𝐵𝑎)𝑖𝑗 = 0 

دنباله،  های پنلبه ترتیب شماره  𝑙و  𝑤 ،𝑢 اخیر منظور ازه رابطدر 
پنل بالایی لبه فرار و پنل زیرین لبه فرار است که مجاور پنل دنباله 

ی ها انتگرال ضمناً . اند شده دادهنشان  ۲شکل و در  اند گرفته قرار
 محاسبهقابل تحلیلی  صورت بهی چهارضلع های پنلبرای  )۳(روابط 

 آمده است. [27] در مرجع ها آناست و مقادیر 
حاکم، با استفاده از شرط عدم نفوذ روی سطح ه معادلبرای حل 

زیر محاسبه  صورت بهروی جسم  های پنلروی  𝑞جسم، مقدار 
 :شوند یم
)۵( 𝑞𝑖 = (𝑉∞)𝑖 ⋅ 𝑛𝑖 

ام ناشی از جریان آزاد، 𝑖سرعت جریان در مرکز پنل  بردار 𝑖(∞𝑉) که
بردار نرمال سطح به  𝑛𝑖ی سازه است و ها حرکتدوران جسم و 

 سمت داخل میدان (یعنی خارج از جسم) است.
 :نوشت توان یمتابع پتانسیل سرعت ه محاسببرای  ترتیب این به
)۶( 𝜙 = ℒ𝑞

𝜙𝑞 
که توزیع سرعت عمود بر سطح پنل را به توزیع تابع  ℒ𝑞𝜙و عملگر 

 :شود صورت زیر تعریف می به کند یمپتانسیل تبدیل 
)۷( ℒ𝑞𝜙 = 𝐴𝑎−1𝐵𝑎 
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 مجاور در لبه فرار بال های پنلپنل دنباله و  .)۲شکل 

 
 معادلات تریم پرنده الاستیک -۳

هدف از پژوهش حاضر ارائه مدلی برای محاسبه مشتقات 
ها عموماً  پذیر است که این پرنده های انعطاف آیرودینامیک پرنده

دارند. از آنجا که  ۱۰هایی با نسبت منظری بالا و در حدود  بال
است  ها بال، خمش و پیچش ها ی در این پرندها سازهمودهای قالب 

استفاده از مدل تیر گزینه دهد،  شکل رخ میصورت تیر که به
دهد. بر این  می دست بهی بسیار خوبی ها دقتمناسبی است و 

ی آیروالاستیک ها لیتحلاساس محققین زیادی از مدل تیر برای 
 .اند کردهاستفاده 

شکل مودهای غالب  براساسای به فرم مودال و  بیان معادلات سازه
شود و از نظر  مسئله، سبب کاهش تعداد درجات آزادی سیستم می

، از این روش شده ارائهاست. لذا در مدل  صرفه بهعددی بسیار 
 استفاده شده است.

 ای تیر معادلات سازه -۳-۱
صورت تیرهای متصل به هم فرض شده است که هر  پرنده بهه ساز

شده و هر گره آن  بندی هایی تقسیم گرهکدام از تیرها به اجزا و 
دارای سه درجه آزادی انتقالی و سه درجه آزادی دورانی است. با 

توان معادلات حاکم بر این سازه را  استفاده از روش اجزا محدود می
 :صورت زیر نوشت در حالت استاتیکی به

)۸( 𝐾𝑠𝑥 = 𝑓 
و  ها گرهبردار نیروهای وارد بر  𝑓ماتریس سختی،  𝐾𝑠که ماتریس 

𝑥  ی تیر است. با استفاده از شکل ها گرهبردار درجات آزادی تمام
به  افتهی میتعم مختصاتمودهای سازه در حالت نامقید و تعریف 

 :شکل زیر
)۹( 𝑥 = 𝛷 𝜉 

 :صورت زیر بیان کرد توان معادلات را در فضای مودال به می
)۱۰( 𝐾𝜉  𝜉 = 𝑄 

و  افتهی میتعمبردار نیروهای  𝑄، افتهی میتعمبردار مختصات  𝜉که 
𝛷  ماتریس مودال است که هر ستون آن، یکی از شکل مودهای

ماتریس سختی  𝐾𝜉 ضمناً نسبت به جرم) است.  شده یکهسازه (
ی روی قطر آن ها هیدرامودال است که ماتریسی قطری است که 

𝜔𝑖
های طبیعی سازه) هستند. در مسئله حاضر،  (مجذور فرکانس 2

یافته تابع نیروهای آیرودینامیکی و از طرفی  نیروهای تعمیم
های سازه هستند که  نیروهای آیرودینامیکی متأثر از تغییر شکل

 شوند. سبب ایجاد معادلات همگیر سازه و آیرودینامیک می
 معادلات حرکت جسم الاستیک نامقید -۳-۲

در این بخش معادلات حاکم بر حرکت جسم نامقید الاستیک و یا 
به عبارتی معادلات دینامیک پرواز جسم الاستیک ارائه شده است. 

توان معادلات حاکم بر جسم الاستیک نامقید را  در حالت کلی می

 :صورت زیر نوشت لاگرانژ به -با استفاده از معادلات اویلر

)۱۱( 
𝑑

𝑑𝑡𝐼

𝜕𝐿

𝜕𝑞̇𝑖
−
𝜕𝐿

𝜕𝑞𝑖
+
𝜕𝐷

𝜕𝑞̇𝑖
= 𝑄𝑖 , 𝐿 = 𝑇 − 𝑈 

تابع اتلاف  𝐷پتانسیل،  انرژی 𝑈انرژی جنبشی،  𝑇در رابطه فوق 
غیرپایستار ه یافت تعمیمنیرو  𝑄، که در مسئله حاضر صفر است ریلی

های جسم  جسم است. چنانچه حرکته یافت تعمیممختصات  𝑞و 
حرکت صلب دورانی و  ،انتقالیسه دسته حرکت صلب ترکیبی از 

، رابطه فوق به سه دسته تقسیم فرض شودتغییر شکل الاستیک 
 آمده است. )۱۲(ه که در رابط شود می

که یک دستگاه با سرعت اند  شده بیاناین روابط در دستگاه بدنی 
𝜔 دورانی = [𝑝,𝑞, 𝑟]T و ترم  است𝜔 × 𝜕𝐿

𝜕𝑞̇𝑖
آن ظاهر  خاطر به 

 شده است. 
𝑑

𝑑𝑡𝐵

𝜕𝐿

𝜕𝑞̇𝑖
+ 𝜔 ×

𝜕𝐿

𝜕𝑞̇𝑖
−
𝜕𝐿

𝜕𝑞𝑖
= 𝑄𝑖,      𝑞𝑖

= [𝑥, 𝑦, 𝑧]𝑇 
𝑑

𝑑𝑡𝐵

𝜕𝐿

𝜕𝑞̇𝑖
+ 𝜔 ×

𝜕𝐿

𝜕𝑞̇𝑖
−
𝜕𝐿

𝜕𝑞𝑖
= 𝑄𝑖,     𝑞𝑖

= [𝜃,𝜓,𝜙]𝑇 
𝑑
𝑑𝑡𝐵

𝜕𝐿
𝜕𝑞̇𝑖

−
𝜕𝐿
𝜕𝑞𝑖

= 𝑄𝑖 ,          𝑞𝑖 = [𝜉1,⋯ , 𝜉𝑁]𝑇 

)۱۲( 

 جنبشیانرژی  -۳-۲-۱
 :شکل زیر نوشتتوان به  انرژی جنبشی را در دستگاه اینرسی می

)۱۳( 𝑇 =
1
2
�  𝑟̇ ⋅ 𝑟̇𝑑𝑚
𝑉

 

صورت زیر  بردار موقعیت هر نقطه روی جسم است که به 𝑟که 
 :تعریف شده است

)۱۴( 𝑟 = 𝑟𝑐𝑔 + 𝑟0 + 𝑒 = 𝑟𝑐𝑔 + 𝑟̅ 
𝑟𝑐𝑔که در آن  = [𝑥𝑐𝑔, 𝑦𝑐𝑔, 𝑧𝑐𝑔]T  موقعیت مرکز جرم در دستگاه

موقعیت اولیه نقطه مورد نظر در دستگاه  𝑟0مختصات اینرسی،
𝑒مختصات بدنی و  = [𝑥�,𝑦�, 𝑧̂]T  بردار تغییر مکان الاستیک نقطه

نیز موقعیت نقطه پس از تغییر شکل در  𝑟̅است. بنابراین بردار 
 دستگاه مختصات بدنی است.

عنوان یک دستگاه دوار،  گرفتن دستگاه مختصات بدنی بهدرنظربا 
توان بیان  صورت زیر می دستگاه اینرسی بهسرعت هر نقطه را در 

 :کرد
)۱۵( 𝑟̇𝑝 = 𝑣𝐵 + 𝑣𝑝 𝐵⁄ = 𝑣𝐵 + 𝑟̇𝑝 𝐵⁄ + 𝜔𝐵 × 𝑟𝑝 𝐵⁄  

معرف  𝐵 سیرنویمعرف نقطه مورد نظر، ز 𝑝که در آن زیرنویس 
𝑝 دستگاه اینرسی و زیرنویس 𝐼دستگاه بدنی، زیرنویس  𝐵⁄  بیانگر

 ضمناً حرکت نسبی نقطه در دستگاه مختصات بدنی است. 
قابل مختصات مختلف  های دستگاههای بردارهای فوق در  مؤلفه

است و در اینجا دستگاه مختصات بدنی مورد نظر است.  انیب
 :توان نوشت میبنابراین 

)۱۶( 𝑟̇ = 𝑣𝑐𝑔 + 𝑒̇ + 𝜔 × 𝑟̅ 

𝑣𝑐𝑔که بردار  = �𝑢𝑐𝑔, 𝑣𝑐𝑔,𝑤𝑐𝑔�
T

سرعت خطی مبدأ دستگاه  
اینرسی است و بردار  دستگاه بهبدنی (جسم صلب) نسبت 

𝜔 = [𝑝,𝑞, 𝑟]T دستگاه بدنی (جسم صلب) است.  یا هیسرعت زاو
 :شود بنابراین انرژی جنبشی به شکل زیر محاسبه می

)۱۷( 𝑇 =
1
2
�(𝑣𝑐𝑔 + 𝑒̇ +𝜔 × 𝑟̅)2  𝑑𝑚
𝑉
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مختصات  برحسبصورت زیر  حرکت الاستیک جسم بهاز طرفی 
 :است انیبقابل یافته  تعمیم

)۱۸( 𝒆 = �𝜉𝑖𝝓𝑖

𝑁

𝑖=1

 

مربوط به حالت  شده استفادهلازم به ذکر است که شکل مودهای 
نامقید جسم است و مودهای حرکت صلب حذف شده و اثرات 

گرفته شده است. سپس با انجام  درنظرصورت مجزا  حرکت صلب به
صورت زیر  توان نشان داد که انرژی جنبشی به محاسبات ریاضی می

 :آید می دست به

)۱۹( 𝑇 =
1

2
𝑚 𝑣𝑐𝑔 ⋅ 𝑣𝑐𝑔 +

1

2
𝜔𝑇𝐼0𝜔 +

1

2
�(𝜉̇𝑖

2 + 𝜉𝑖
2  𝜔𝑇𝐼𝑒,𝑖𝜔)

𝑁

𝑖=1

  

 مودهای تغییرات ممان اینرسی در اثر تغییر شکل الاستیک 𝐼𝑒,𝑖که 
 :شود است و به شکل زیر تعریف می سازه

)۲۰( 𝐼𝑒,𝑖 = �
𝐼𝑒1,𝑖 −𝐼𝑒4,𝑖 −𝐼𝑒5,𝑖

−𝐼𝑒4,𝑖 𝐼𝑒2,𝑖 −𝐼𝑒6,𝑖
−𝐼𝑒5,𝑖 −𝐼𝑒6,𝑖 𝐼𝑒3,𝑖

� 

)۲۱( 

𝐼𝑒1,𝑖 = � (𝜙𝑧𝑖
2 + 𝜙𝑦𝑖

2)𝑑𝑚
𝑉

, 𝐼𝑒4,𝑖 =

� (𝜙𝑥𝑖𝜙𝑦𝑖)𝑑𝑚𝑉
,  

𝐼𝑒2,𝑖 = � (𝜙𝑧𝑖2 + 𝜙𝑥𝑖2)𝑑𝑚
𝑉

, 𝐼𝑒5,𝑖 =
∫ (𝜙𝑥𝑖𝜙𝑧𝑖)𝑑𝑚𝑉 ,  
𝐼𝑒3,𝑖 = � �𝜙𝑥𝑖2 + 𝜙𝑦𝑖2�𝑑𝑚𝑉

, 𝐼𝑒6,𝑖 =
� �𝜙𝑧𝑖𝜙𝑦𝑖�𝑑𝑚𝑉

  

شکل مود اثر اعمال در  𝑥، میزان جابجایی در راستای 𝜙𝑥𝑖منظور از 
𝑖نیز صادق  های مشابه ام است و به همین ترتیب برای سایر ترم

 است.
 انرژی پتانسیل -۳-۲-۲

توان به شکل زیر  با توجه به اصل دالامبر، انرژی الاستیک را می
 :نوشت

)۲۲( 𝑈 = −
1
2∫ (𝜔𝑖

2𝑒 ⋅ 𝑒) 𝑑𝑚 
و  فوق، مشتقات زمانی در دستگاه بدنی تعریف شده استه در رابط

 :بیان استقابل این رابطه به شکل زیر نیز 

)۲۳( 𝑈 =
1
2
�𝜔𝑖

2𝜉𝑖
2

𝑁

𝑖=1

 

 یافته نیروهای تعمیم -۳-۲-۳
یافته با استفاده از اصل کار مجازی از رابطه زیر  نیروهای تعمیم

 :محاسبه هستندقابل 

)۲۴( 𝑄𝑖 =
𝜕(𝛿𝑊)

𝜕(𝛿𝑞𝑖)
 

صورت زیر  کار مجازی ناشی از فشار آیرودینامیکی وارد بر پرنده به
 :محاسبه استقابل 

)۲۵( 

𝛿𝑊𝑝 = �𝑝 𝑛 ⋅ 𝛿�𝑟𝑐𝑔 + 𝑒� 𝑑𝐴
𝑆

 

        + �𝑝 (𝑟0 ×  𝑛) ⋅ 𝛿𝜃𝑐𝑔𝑑𝐴
𝑆

 

و  ها سرعتلازم به ذکر است که فشار آیرودینامیکی خود تابع 
الاستیک  های شکلها و تغییر  زوایای مرکز جرم و همچنین سرعت

  است که در ادامه بررسی خواهد شد.
برای  یافته سه دسته معادله زیر برای نیروهای تعمیم بنابراین

درجات آزادی انتقالی مرکز جرم، دورانی مرکز جرم و حرکت 
 .وجود دارد الاستیک

)۲۶( 𝐹 = �𝛥𝑝 𝑛𝑑𝐴
𝑆

 

)۲۷( 𝑀 = �𝛥𝑝 (𝑟0 × 𝑛)𝑑𝐴
𝑆

 

)۲۸( 𝑄𝜉 = �𝛥𝑝 𝑛 ⋅ 𝜙𝑑𝐴
𝑆

 

برای  آمده دست بهو استفاده از روابط  )۱۲(ه رابط براساسبنابراین 
توان  یافته، می انرژی جنبشی، انرژی پتانسیل و نیروهای تعمیم

آورد. لازم به  دست بهمعادلات حاکم بر جسم نامقید الاستیک را 
ذکر است که هدف بررسی وضعیت پایای پرنده است و در نتیجه 

شود، بنابراین با  مشتقات زمانی حرکت الاستیک صفر فرض می
توان معادلات حاکم را به  حرکت الاستیک پرنده، می سازی خطی

 :شکل زیر نوشت

)۲۹( �
𝑚𝑣̇𝑐𝑔 + 𝑚𝜔 × 𝑣𝑐𝑔 = 𝐹
𝐼0𝜔̇+ 𝜔 × 𝐼0𝜔 = 𝑀 

𝐾𝜉  𝜉 = 𝑄𝜉  
 

 :در آن که
)۳۰( (𝐾𝜉)𝑖𝑗 = (𝜔𝑖

2 − 𝜔T𝐼𝑒,𝑖𝜔)𝛿𝑖𝑗 
 

 مدل آیروالاستیک پرنده -۴
در این بخش، هدف ادغام معادلات آیرودینامیک و معادلات حرکت 
جسم الاستیک نامقید است. به عبارتی معادلات همگیر سازه، 

شود. در  آیرودینامیک و دینامیک پرواز در این فصل توسعه داده می
برای جسم الاستیک نامقید در بخش قبل،  آمده دست بهمعادلات 

 برحسبیافته) را  (نیروهای تعمیمابتدا باید سمت راست معادلات 
 پارامترهای آیرودینامیکی بیان کرد.

و نیروهای  وارد بر مرکز جرم خارجی نیروها و گشتاورهای
با استفاده از عملگرهای انتگرالی به شکل  الاستیک،ه افتی میتعم
 .شوند تعریف می )۳۱(ه رابط

)۳۱( 
𝐹 = [ℒ𝑝𝑓𝑥,ℒ𝑝𝑓𝑦, ℒ𝑝𝑓𝑧]

T𝑃 = ℒ𝑝𝑓𝑃, 

𝑀 = [ℒ𝑝𝑚𝑥,ℒ𝑝𝑚𝑦 , ℒ𝑝𝑚𝑧]
T𝑃 = ℒ𝑝𝑚𝑃,

𝑄𝜉 = [ℒ𝑝𝑄,1,ℒ𝑝𝑄,2,⋯ , ℒ𝑝𝑄,𝑁]T𝑃 = ℒ𝑝𝑄𝑃

 

 شبکه آیرودینامیکی است یها شامل فشار تمام المان برداری 𝑃 که
تابع هندسه و در واقع تابع  ،فوقه در رابط شده استفادهعملگرهای و 

گیری  انتگرال ،ℒ𝑝𝑄,𝑖 ر واقع عملگرد آیرودینامیک هستند.ه شبک
ضرب داخلی بردار نرمال سطح و بردار جابجایی  فشار ضرب در حاصل

دهد و برای هر شکل مود  روی تمام سطح آیرودینامیک را انجام می
 متفاوت است. 

توان فشار را به تابع  برنولی میه در گام بعد با استفاده از رابط
 ناپذیر تراکمدر حالت پایا، برای جریان پتانسیل سرعت مرتبط کرد، 

 :توان نوشت می
)۳۲( 𝑝 − 𝑝∞ = 𝑞∞ −

1
2𝜌∞𝑣

2 
، برحسب تغییرات تابع ها پنلبنابراین برای محاسبه فشار تمام 

 :توان نوشت ) می�𝜙( ها پنلپتانسیل همه 
)۳۳( 𝑃 = 𝑃� + ℒ𝜙

𝑝𝜙� 
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محاسبه است و به قابل برنولی ه رابط براساسفوق  هایکه عملگر
 . شود میآیرودینامیک مرتبط  یبند شبکه

سپس با استفاده از معادلات روش پنل و تعریف عملگرهای 
قابل ی وارد بر مرکز جرم، از روابط زیر گشتاورها و نیروها، ازیموردن

 :محاسبه است
)۳۴( 

�𝐹𝑀� = �𝐹0𝑀0
�+ �ℒ  𝑝

𝑓

ℒ  𝑝𝑚
�ℒ ℒ𝜙

𝑝  𝑞
𝜙 �

ℒ 𝛼𝛼
𝑞 + ℒ 𝛼̇𝛼̇

𝑞 + ℒ 𝛽𝛽
𝑞 + ℒ 𝛽̇𝛽̇

𝑞

+ℒ 𝑝𝑝
𝑞 + ℒ 𝑞𝑞

𝑞 + ℒ 𝑟𝑟
𝑞

+ℒ 𝛿 + ℒ 𝜉𝜉
𝑞

𝛿
𝑞

� 

ه برداری شامل زوایا سطوح کنترلی است. با جایگذاری از رابط 𝛿که 
های الاستیک پرنده را  توان تغییر شکل می )۲۹(ه در رابط )۳۱(

 :صورت زیر محاسبه نمود به

)۳۵( 𝜉 = (𝐾𝜉  −ℒ )𝜉
𝑞 −1ℒ𝑞

𝑄  �
ℒ 𝛼𝛼
𝑞 + ℒ 𝛼̇𝛼̇

𝑞 + ℒ 𝛽𝛽
𝑞 + ℒ 𝛽̇𝛽̇

𝑞

+ℒ 𝑝𝑝
𝑞 + ℒ 𝑞𝑞

𝑞 + ℒ 𝑟𝑟
𝑞 + ℒ 𝛿𝛿

𝑞 � 

گشتاورهای وارد بر مرکز جرم، برحسب زاویه و در نهایت نیروها و 
 :شوند ای به شکل زیر محاسبه می های زاویه حمله و سرعت

)۳۶( �𝐹𝑀� = �𝐹0𝑀0
�+ �ℒ  𝑝

𝑓

ℒ  𝑝𝑚
��
ℒ 𝛼𝛼
𝑝 + ℒ 𝛼̇𝛼̇

𝑝 + ℒ 𝛽𝛽
𝑝 + ℒ 𝛽̇𝛽̇

𝑝

+ℒ 𝑝𝑝
𝑝 + ℒ 𝑞𝑞

𝑝 + ℒ 𝑟𝑟
𝑝 + ℒ 𝛿𝛿

𝑝 � 

 :که در آن

)۳۷( 

ℒ  𝛼𝑝 = ℒ∗ ℒ𝛼
𝑞

ℒ  𝛽
𝑝 = ℒ∗ ℒ𝛽

𝑞

ℒ  𝛼̇
𝑝 = ℒ∗ ℒ𝛼̇

𝑞

ℒ  𝛽̇
𝑝 = ℒ𝑝𝑞  ℒ  𝛽̇

𝑞

ℒ  𝑝𝑝 = ℒ∗ ℒ  𝑝𝑞

ℒ  𝑞𝑝 = ℒ∗ ℒ  𝑞𝑞

ℒ  𝑟𝑝 = ℒ∗ ℒ𝑟
𝑞

ℒ  𝛿
𝑝 = ℒ∗ ℒ𝛿

𝑞

ℒ∗  = ℒ ℒ𝜙
𝑝  𝑞𝜙 �𝐼 + ℒ𝜉

𝑞 (𝐾𝜉  − ℒ  𝜉
𝑞 )−1ℒ𝑞𝑄�

 

های  گرفتن ترمدرنظرالاستیک با ه بنابراین معادلات کامل تریم پرند
 شوند. بیان می )۳۸(ه غیرخطی حرکت صلب پرنده، به شکل رابط

)۳۸( 

�
𝑚𝑣̇𝑐𝑔 + 𝑚𝜔 × 𝑣𝑐𝑔
𝐼0𝜔̇ +𝜔 × 𝐼0𝜔

�

= �𝐹0𝑀0
�  

+ �ℒ  𝑝
𝑓

ℒ  𝑝𝑚
� �

ℒ 𝛼𝛼
𝑝 + ℒ 𝛼̇𝛼̇

𝑝 + ℒ 𝛽𝛽
𝑝 + ℒ 𝛽̇𝛽̇

𝑝

+ℒ 𝑝𝑝
𝑝 + ℒ 𝑞𝑞

𝑝 + ℒ 𝑟𝑟
𝑝 + ℒ 𝛿𝛿

𝑝 � 

همگیر هستند، یعنی  صورت بهبرای سیستم  آمده دست بهمعادلات 
توامان در آن  صورت بهاثرات دینامیک پرواز، آیرودینامیک و سازه 

وارد شده است. ارتباط بین معادلات مختلف در تشکیل معادلات 
است.  ۳ شکلهمگیر برای مدل آیروالاستیک پرنده کامل مطابق 

ی بررسقابل برای پرنده کامل در سه حالت زیر  آمده دست بهمعادلات 
 .است

پارامترهای سمت راست معادله،  بودن معلوم: با تریم مستقیم -۱
 .شود های خطی و زاویه محاسبه می شتاب

ای، از  های خطی و زاویه شتاب بودن معلوم: با تریم معکوس -۲
ای  های زاویه حل معادلات غیرخطی، زوایای حمله و سرعت

 .شوند محاسبه می
 .۲و  ۱از حالت  ترکیبی -۳

معادلات و مجهولات ها، تعداد  لازم به ذکر است که در تمام حالت
درصورتی  ضمناً باشند.  حلقابل باید با هم برابر باشد تا معادلات 

خطی و غیر صورت بهمجهول باشند، معادله  ای زاویه های سرعتکه 
برای مشاهده اثر تغییر شکل  ضمناً . شوند میبا روش تکراری حل 

لازم است پس از محاسبه شکل بر ضرایب آیرودینامیکی، 
شوند و  روزرسانی بهتاثیر آیرودینامیک  های ماتریسیافته، تغییر

یک فرآیند تکراری برای رسیدن به همگرایی  توان میسپس 
 استفاده کرد.

 توأم صورت به، روابط سازه شده یمعرفدر مدل آیروالاستیک  ضمناً 
آمده است و شکل  دست بهبا حرکت صلب (دینامیک پرواز پرنده) 

نیز شکل مودهای کل پرنده نامقید و بدون  شده استفادهمودهای 
ی است که به شکل مودهای واقعی سیستم گاه هیتکشرایط 

در مقایسه با  شود یمآیروالاستیک پرنده نزدیک هستند که سبب 
استفاده  ها پژوهشکه در برخی  سرگیردار یکشکل مودهای تیر 

، همگرایی به ازای تعداد مودهایی کمتری اتفاق  [29]شده است
 بیافتد.

 

 
ارتباط بین سازه، آیرودینامیک و دینامیک پرواز در مدل آیروالاستیک  )۳شکل 
 پرنده

 
 ضرایب و مشتقات آیرودینامیکی -۵

گاه دست به، مربوط ذکرشدهدر روابط  شده معرفینیرو و گشتاورهای 
توان در  مختصات بدنی هستند. این نیروها و گشتاورها را می

 :یعنیدستگاه مختصات باد نیز منتقل نمود، 
)۳۹( 𝐹� = 𝑇𝐵𝑊𝐹,      𝑀� = 𝑇𝐵𝑊𝑀 

سپس ضرایب آیرودینامیکی پرنده، پس از محاسبه نیروها و 
 :صورت زیر هستند گشتاورهای آیرودینامیکی به

)۴۰( 
[𝑐𝑑 𝑐𝑦 𝑐𝐿] =

1

𝑞∞𝑠𝑟𝑒𝑓
𝑇𝐵𝑊𝐹,         

�𝑐𝑙
𝑏

𝑐
𝑐𝑚 𝑐𝑛� =

1

𝑞∞𝑠𝑟𝑒𝑓𝑏
𝑇𝐵𝑊𝑀

 

مساحت مرجع  𝑠𝑟𝑒𝑓نصف دهانه بال و  𝑏وتر میانگین بال،  𝑐که 
نیز فشار  ∞𝑞است که برابر با مساحت دید از بالای بال است. 

 :صورت زیر تعریف شده است دینامیکی جریان آزاد است که به
)۴۱( 𝑞∞ =

1

2
𝜌𝑢∞2 
 شده معرفیسپس مشتقات آیرودینامیکی نیز برحسب عملگرهای 

 :بیان است، یعنیقابل 

)۴۲( 
[𝑐𝑑#

𝑐𝑦#
𝑐𝐿#]T =

1

𝑞∞𝑠𝑟𝑒𝑓
𝑇𝐵𝑊ℒ ℒ𝑝𝑓 ,#

𝑝

�𝑐𝑙#
𝑏

𝑐
𝑐𝑚#

𝑐𝑛#
�

T

=
1

𝑞∞𝑠𝑟𝑒𝑓𝑏
𝑇𝐵𝑊ℒ ℒ𝑝𝑚 ,#

𝑝
 

 باشد. αو  α ،β ،𝑝 ،q ،rتوان پارامترهای  می #که بجای 

Aero-elastic model 

Structure  

Aerodynamics   

Flight 
Dynamics  Inertia loads 

Total Loads 
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 نتایج عددی -۶
 شده داده توسعهاز کد  آمده دست بهدر این فصل نتایج عددی 

روابط این پژوهش، ارائه شده است. ابتدا نتایج حاصله با  براساس
های  ها و همچنین تحلیل در سایر پژوهش دسترسقابل نتایج 
شده است.  سنجی صحت ZAEROبا استفاده از حلگر  شده انجام

ثیر پذیر، مطالعه پارامتری در مورد تا سپس برای یک پرنده انعطاف
آیرودینامیکی انجام شده ای بر ضرایب  پارامترهای مختلف سازه

 است.
 بال صلب -۶-۱

مدل آیرودینامیکی، ابتدا یک بال با نسبت  سنجی صحتبرای 
ARمنظری  = 2𝑏/𝑐 = نصف دهانه بال  𝑏تحلیل شده است.  4

گرفته شده و  درنظرمتر ۵/۰وتر بال برابر با  𝑐و متر  و برابر با یک
طول  ضمناً در تمام طول بال استفاده شده است.  ۰۰۱۵ایرفویل ناکا 

گرفته شده است. زاویه حمله در دو  درنظربرابر وتر بال  ۱۰دنباله، 
متر بر ۳۰گرفته شده و سرعت جریان  درنظردرجه ۵/۸و  ۵/۲حالت 

نمایش  ۴شکل  آمده برای بال در= دست بهثانیه است. توزیع فشار 
 .داده شده است

ضریب فشار با نتایج تجربی  توزیعنتایج سنجی  صحتبرای 
بال ه در دو موقعیت مختلف در طول دهان [30]شده در مرجع ارائه

مقایسه شده است.  ۱و نمودار  ۴ شکلدرجه در ۵/۲برای زاویه حمله 
نتایج با دقت مناسبی بر هم منطبق است و صحت نتایج 

کند که نشانگر درستی مدل آیرودینامیکی  را تایید می آمده دست به
 توسعه داده شده است.

 

 
و سمت چپ  ۵/۸ع فشار روی بال (سمت راست زاویه حمله یتوز )۴شکل 

 درجه)۵/۲
 

 
 y/b=0.211ب فشار در مقطع یسه ضریمقا )۱نمودار 

 
 بال الاستیک -۶-۲

فوت) و وتر ۲۰(متر ۰۹۶/۶برای بال گولند که طول نصف دهانه آن 
و  شده انجامفوت) است، تحلیل آیروالاستیک ۶متر (۸۲۹/۱آن 

افزار  توزیع لیفت و جابجایی محور الاستیک با نتایج تحلیل با نرم
ZAERO  مقایسه شده است. مشخصات هندسی، جرمی و سفتی

 آمده است. [31]این بال در مرجع

ه است. وتر از لبه حمل %۳۳ک این بال در فاصله محور الاستی
 است ۱جدول های این بال مطابق  فرکانس

 
 نسبت به جرم شده کهیهای  های بال گولند و تغییر شکل فرکانس )۱جدول 

 (°)پیچش نوک بال  خیز نوک بال (Hz)فرکانس  نوع شکل مود
 ٦٨٥/١- ١٢٥١/٠ ٥٤٨٥/٧ خمشی اول
 ٨٤/١٠ ٠٦٧٠٤/٠ ١٠٥/١٤ پیچشی دوم

 
برای مقایسه، توزیع لیفت و گشتاور حول محور الاستیک بال، برای 

مقایسه  ZAEROحالت صلب و الاستیک با نتایج تحلیل حلگر 
فوت بر ثانیه) و زاویه ۳۰۰بر ثانیه (متر ۴۴/۹۱شده است. سرعت 

گرفته شده است سرعت ناپایداری این بال  درنظردرجه ۱۰حمله 
و برآ  . توزیع نیروی[32]نیه) استفوت بر ثا۴۵۱ه (بر ثانیمتر ۵/۱۳۷

 آمده است. ۳و  ۲نمودارهای گشتاور پیچشی در طول بال در 
گرفتن الاستیسیته، بال دچار درنظر، با رود یمکه انتظار  طور همان

شود، در نتیجه زاویه حمله افزایش یافته و در نتیجه  پیچش می
و گشتاور پیچشی نیز افزایش یافته است. توزیع خمش برآ  نیروی

 ۵نمودار و پیچش در راستای دهانه بال در حالت الاستیک نیز در 
 .اند شدهسنجی  صحتمقایسه و 

نتایج توزیع نیرو و جابجایی از پژوهش حاضر، با دقت مناسبی با 
ی دارد و صحت مدل آیروالاستیک خوان هم ZAEROنتایج حلگر 

 کند. می تاییدتوسعه داده شده را 
 

 
 y/b=0.961ب فشار در مقطع یسه ضریمقا )۲نمودار 

 

 
 فت روی بال گولندیع لیسه توزیمقا )۳نمودار 
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 پرنده الاستیک -۶-۳
در این قسمت برای یک پرنده با مشخصات داده شده در پیوست 

یک تن  پرندهالف، تحلیل آیروالاستیک انجام شده است. وزن 
طوری داده شده است که مرکز جرم در فاصله  است و توزیع جرم به

گرفته  درنظرهای  سفتی براساس ضمناً متری از نوک قرار دارد. ۳۲/۳
فرکانس و شکل مود اول پرنده در  ۶شده برای بال، بدنه و دم، 

نشان داده شده است (در  ۵شکل در  حالت نامقید محاسبه و
شکل مود اول استفاده شده است، ولی در  ۱۰های بعدی  تحلیل

 .)مود اول نشان داده شده است ۶اینجا فقط 
 افزار نرماز  با مشخصات داده شده، با استفاده شده یمعرفپرنده 

ZAERO  صورت بهیی (تنها بهتحلیل پایداری شده است، بال 
یی تنها به، دم کند میبر ثانیه فلاتر متر ۱۳۴) در سرعت سرگیردار یک

متر ۱۱۱بر ثانیه پایدار است و پرنده کامل در سرعت متر ۳۰۰تا سرعت 
بر متر ۷۰در سرعت  شده انجامی ها لیتحل. شود یمبر ثانیه ناپایدار 

کمی سرعت  یناست و اثانیه است که در این سرعت پرنده پایدار 
 پرنده است. یدارینصف سرعت ناپا بیشتر از

اثر تغییر شکل الاستیک، مطالعه پارامتری روی پرنده جهت بررسی 
انجام شده است. در حالت اول، برخی مشتقات پرنده و  دو حالتدر 

 محاسبه Nzوضعیت تریم پرنده به ازای مقادیر مختلف ضریب بار 
شده است و در حالت دوم، با تغییر نسبت منظری بال، مشتقات 

 مقایسه شده است. باهم عرضی پرنده در حالت صلب و الاستیک
 

 
 آیرودینامیکی روی بال گولند یچشیع گشتاور پیسه توزیمقا )۴نمودار 

 

 
 چش الاستیک بال گولندیز و پیخ سهیمقا )۵نمودار 

 
 هرتز ۳۸/۳مود اول: 
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 هرتز ۸۵/۱۷مود ششم: 

 دیپرنده نامقک یفرکانس و شکل مودهای الاست )٥شکل 
 
 Nzبررسی اثر ضریب بار  -۶-۴

بر ثانیه است و پرنده با ضریب متر ۷۰سرعت رو به جلو پرنده 
در حالت الاستیک و صلب تریم شده است.  Nzبارهای مختلف 

دست  بهنتایج زیر برای وضعیت تریم شامل زاویه حمله و الویتور 
 . )۶نمودار ( استآمده 
زاویه حمله ه رود، با افزایش ضریب بار، انداز میطور که انتظار  همان

صورت خطی افزایش و کاهش پیدا کرده  و زاویه الویتور به ترتیب به
، زاویه حمله صلب کمتر از ۳به ازای ضریب بار کمتر از  ضمناً است. 

که با  آن استعلت این موضوع  زاویه حمله حالت الاستیک است.
تغییر شکل و  خاطر بهاعمال زاویه حمله اولیه به پرنده الاستیک، 

کمتر  شده اعمالپیچش بال، زاویه حمله مؤثر در طول بال از مقدار 
 تأمینشده است، بنابراین به ازای مقدار بیشتری همان ضریب بار 

تغییر کرده است و علت  ۳شود. ولی این رفتار در بازه بیشتر از  می
است که در این بازه پیچش بال به نحوی است که زاویه  آن این

حمله افزایش یافته است. با بررسی خیز و پیچش نوک بال که در 
نشان داده شده است می توان دید که پیچش نوک بال که  ۷نمودار 

شامل زاویه حمله (پیچش صلب) و پیچش الاستیک است نیز در 
 ست.تغییر علامت داده ا ۳ضریب بار بیشتر از 

نسبت مقدار الاستیک به صلب برخی مشتقات  ۸نمودار در 
پذیری بر  آیرودینامیکی پرنده و یا به عبارتی میزان تأثیر انعطاف
 .مشتقات پرنده در ضریب بارهای مختلف بررسی شده است

 rاست و زیرنویس  zضریب گشتاور حول محور  𝐶𝐿𝑁 ۸نمودار در 
است. با  zای حول محور  به معنی مشتق نسبت به سرعت زاویه

برای حالت صلب و الاستیک به یک  𝐶𝐿افزایش ضریب بار، مقدار 
یابد، زیرا در هر حال باید ضریب بار مورد نظر که  نسبت افزایش می
دارد تأمین شود، بنابراین نسبت این ضریب  𝐶𝐿ارتباط مستقیم به 

ها در حالت الاستیک  ست. تغییر شکل بالثابت و برابر با یک ا
شود بال در راستای سمتی اثر گذار شود. بنابراین در مورد  سبب می

های  سایر مشتقات، با افزایش ضریب بار، میزان تغییر شکل
الاستیک افزایش یافته که منجر به اختلاف بیشتر بین مقادیر 

 𝐶𝑌𝑟برابر و  ۵/۱تا  𝐶𝑌𝛽طور مثال  الاستیک و صلب شده است. به
ست که در پایداری برابر افزایش یافته ا ۳تا  نسبت به حالت صلب

بودن نسبت مقدار ت زیادعل ضمناً گذار است. سمتی پرنده اثر
که مقدار صلب  آن است خاطر به 𝐶𝐿𝛽و  𝐶𝐿𝑟الاستیک به صلب برای 
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های  این مشتقات بسیار کم است ولی با اعمال تغییر شکل
 پرنده، این مقادیر به میزان زیادی افزایش یافته است.الاستیک 

 

 
 شده تریمزاویه حمله و الویتور پرنده  )۶نمودار 

 

 
 Nzحسب ضریب بار تغییر شکل در نوک بال بر )۷نمودار 

 

 
 اثر الاستیسیته بر مشتقات آیرودینامیک در ضرایب بار مختلف )۸نمودار 

 

 بررسی اثر نسبت منظری -۶-۵
عنوان یک پارامتر مؤثر در  در این قسمت، نسبت منظری بال به

گرفته شده و مقادیر  درنظر ریمتغپذیربودن پرنده  میزان انعطاف
بر متر ۷۰برخی مشتقات مورد بررسی قرار گرفته است. سرعت پرنده 

زاویه  ضمناً گرفته شده است.  درنظردرجه ۲ثانیه و زاویه حمله 
شده که پرنده تریم شود یعنی شتاب  بهمحاسالویتور هر بار طوری 

ارائه شده  ۹نمودار در  آمده دست بهای صفر شده است. نتایج  زاویه
 است.
تقریباً ثابت  𝐶𝐿شود، در این حالت هم  طور که مشاهده می همان

ی درصورت افزایش نسبت منظری، اثر تغییر کل طور بهاست. ولی 
نتیجه اختلاف بین شود و در  های الاستیک بیشتر می شکل

طور مثال  شود. به مشتقات در حالت الاستیک و صلب نیز بیشتر می
برابر  باً یتقردر حالت الاستیک و صلب  𝐶𝑌𝛽  در نسبت منظری کم

برابر  ۵/۱است ولی افزایش نسبت منظری این مشتق را تا حدود 
 برای نسبت طور نیهمدهد.  نسبت به مقدار صلب آن افزایش می

 𝐶𝑌𝑟  برابر افزایش یافته است. ۵/۲که تا حدود 
 

 
 اثر نسبت منظری بال بر مشتقات آیرودینامیک )۹نمودار 

 
 یریگ جهینت -۷

در این پژوهش با استفاده از معادلات همگیر سازه، آیرودینامیک و 
دینامیک پرواز، معادلات حاکم بر حرکت پرنده الاستیک نامقید 

روش تیر  براساستحت تأثیر نیروهای آیرودینامیکی و اینرسی، 
بعدی برای آیرودینامیک ارائه شد.  مودال برای سازه و روش پنل سه

به روش  بعدی سهبرنولی  -شکل مودهای سازه با روش تیر اویلر
و معادلات آیرودینامیک با استفاده  اند شدهمحدود استخراج ی اجزا

 . اند آمده دست بهاز چمشه و دابلت روی سطح پرنده  ای شبکهاز 
های کوچک حول یک  ادلات با فرض وجود حرکتسپس این مع
شدند و در ادامه با استفاده از معادلات  سازی خطیوضعیت پایا، 

همگیر در حالت پایا، مشتقات پرنده الاستیک مورد مطالعه و 
، اثرات متقابل شده ارائهبررسی قرار گرفتند. در مدل آیروالاستیک 

اده از عملگرهای سازه، آیرودینامیک و دینامیک پرواز با استف
. با توجه به تعریف این عملگرها، مشتقات و اند شدهسی بیان یماتر

) ۴۲) و (۴۰ضرایب آیرودینامیکی پرنده الاستیک مطابق روابط (
 شده تعریفبا داشتن عملگرهای ماتریسی قابل بیان هستند. یعنی 
تاثیر آیرودینامیکی  های ماتریسسازه و  که از روی شکل مودهای

، تمام ضرایب و مشتقات شوند میش پنل) محاسبه (در رو
 .شوند میاستاتیکی و دینامیکی پرنده محاسبه 
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، با زبان برنامه نویسی شده معرفیمدل  براساس شده تدوینبرنامه 
C# .Net  (برای محیط کاربری و ساختار کلی) وC++  برای هسته)

محاسباتی) نوشته شده است و قابلیت محاسبه شکل مودها و 
شتقات و ضرایب هواپیمای نامقید کامل و محاسبه م های فرکانس

 ه در حالت صلب و الاستیک را دارد.آیرودینامیکی پرند
دهد که افزایش ضریب بار  نشان می شده انجامهای  نتایج تحلیل

Nz  ی رگذاریتأثیا افزایش نسبت منظری بال، سبب افزایش و
شود.  نده میهای الاستیک بر مشتقات پر بیشتر تغییر شکل

 ۳به ازای ضریب بار  𝐶𝑌𝑟و  𝐶𝑌𝛽طوری که در پرنده مورد مطالعه،  به
برابر در حالت الاستیک نسبت به حالت  ۳و  ۵/۱به ترتیب  ۵و 

شتقات بر پایداری سمتی پرنده صلب بیشتر است. این تغییر در م
خصوص برای  گذار است و بهتر است در طراحی پرنده، بهاثر

گرفته شود. همچنین  درنظرهای سبک و با نسبت منظری بالا  پرنده
در حالت الاستیک  𝐶𝑌𝑟و  𝐶𝑌𝛽شدن نسبت منظری بال، با دوبرابر

برابر بیشتر از حالت صلب شده است.  ۵/۲و  ۵/۱به ترتیب حدود 
در حالت صلب مقدار بسیار کمی دارند، در نیز که  𝐶𝐿𝑟و  𝐶𝐿𝛽 ضمناً 

های بال، افزایش نسبی زیادی  تغییر شکل بخاطرحالت الاستیک 
 دارند.

 
مهندسی هوافضا مقاله از دانشکده  یسندگاننوی: قدردانتشکر و 
پژوهش را فراهم  ینکه امکان انجام ا صنعتی شریف دانشگاه

 .نمایند می نمود، تشکر
 یا طور کامل به( یگرید یهمقاله تاکنون در نشر ینا :یاخلاق هیدییتأ

 ادبی و یعلم یاتمحتو ضمناً است.  یدهبه چاپ نرس )از آن یبخش
 اعتبار بوده و صحت و یسندگانخود نو یعلم یتمقاله منتج از فعال

 است. یسندگانو متن مقاله بر عهده نو یجنتا
دکتری آقای  نامه انیپامقاله حاضر مستخرج از  تعارض منافع:

ک یروالاستیتوسعه مدل آبا عنوان " یپناه موشک محمدرضا برهان
یر" و به راهنمایی آقای پذ انعطاف یاربس یها با بال یلپرنده ه یبرا

 است. یروزآبادیفدهقانی  اله روحدکتر 
(نویسنده اول)،  یپناه موشک محمدرضا برهان: یسندگانسهم نو

 یروزآبادیفدهقانی  اله روح%)، ۵۰نگارنده متن/پژوهشگر اصلی (
کمکی/ نگارنده بحث  پژوهشگر/شناس روش)، دوم(نویسنده 

)۵۰.(% 
پژوهش  ینانجام ا یبرا یخاص یمنابع مال: یمال منابع

 .است نشده استفاده
 

 پیوست الف -۸
 مشخصات پرنده

از نمای بالا و روبرو نمایش  ۶شکل هندسی پرنده مورد نظر در  ابعاد
و در  ۴۴۱۲مقطع ایرفویل بال در ریشه ناکا  ضمناً داده شده است. 

 است. ۰۰۱۲و برای دم در ریشه و نوک ناکا  ۴۴۲۴نوک 
متری از نوک ۳۲۱/۳ه فاصلیک تن و مرکز جرم در  پرندهجرم کل 

 تر نییپا متر یسانت۴مچنین مرکز جرم از نظر ارتفاع، پرنده است. ه
صورت خطی  مختلف پرنده به ینوک پرنده است. توزیع جرم اجزااز

توزیع جرم بال راست و چپ و دم  ضمناً . است ۲جدول و مطابق 
 درنظرتوزیع جرم  براساسمانند هم است.  کاملاً راست و چپ 

حسب اینرسی پرنده حول مرکز جرم آن بر های ممان، شده گرفته
kg.m2 به ترتیب حول محورهای ،x ،y  وz  ۳۷۳۶، ۶۷۹۳برابرند با 

 نشان داده شده است. ۱شکل که جهت محورها در  ۱۰۳۰۵و 
برای بال، دم و  شده گرفته درنظرسفتی و موقعیت محور الاستیک 

 فرض شده است. ۳جدول صورت یکنواخت و مطابق  بدنه به

 مختلف پرنده توزیع جرم اجزای )۲جدول 
 (kg)جرم کل  محور مرکز جرم توزیع جرم نام جزء

 ۷۹۸ وسط بدنه ۱۰نمودار  مطابق بدنه

در ریشه و  kg/m۱۰توزیع خطی:  بال
kg/m۹ ۹۵ % از لبه حمله۵۰ در نوک بال 

در ریشه و  kg/m۴توزیع خطی:  دم
kg/m۳ ۶ % از لبه حمله۵۰ در نوک بال 

 ۱۰۰۰ - - مجموع
 

 مختلف پرنده سفتی و موقعیت محور الاستیک اجزای )۳جدول 

 سفتی خمشی نام جزء
(EI, N.m2) 

 سفتی پیچشی
(GJ, N.m2) 

 محور الاستیک

9 بدنه × 106  6 × 106  وسط بدنه 
3 بال × 106  4 × 105  % از لبه حمله۴۰ 
3 دم × 105  5 × 104  % از لبه حمله۴۰ 

 

 
 بالا)رنده مورد مطالعه (نما از روبرو/هندسه پ) ۶شکل 

 

 
 توزیع جرم بدنه هواپیما) ۱۰نمودار 

 

 پیوست ب
 فهرست علائم

𝑟 بردار موقعیت 
T انرژی جنبشی 
U انرژی پتانسیل 
Q یافته کار نیروی تعمیم 
F ماتریس سختی 

M ماتریس جرم 
Q عمود بر سطح سرعت جریان مؤلفه 

  علائم یونانی
𝜉 یافته مختصات تعمیم 
𝜔 فرکانس طبیعی 
𝜙 تابع پتانسیل سرعت 
𝛷 ماتریس مودال 
ℒ عملگر ماتریسی 
  ها سیرنویز

D مربوط به نیروی پسا 
Y مربوط به نیروی جانبی 
L آمربوط به نیروی بر 
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LL  به گشتاور غلتمربوط 
LM مربوط به گشتاور پیچ 
LN مربوط به گشتاور یاو 
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