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مورد بررسی قرار گرفته است. بال خاصیت الاستیک در محل اتصالفلاتر بال هواپیما و جرم خارجی متصل به آن با در نظر گرفتن این مقالهدر 
معادلات . صورت تیر یکسر گیردار یکنواخت با زاویه عقبگرد در نظر گرفته شده است و جرم خارجی با یک فنر و میراگر به آن متصل شده استبه

. براي باشنداي میصورت معادلات دیفرانسیل پارهبهکه دست آمده است با استفاده از اصل هامیلتون بهجرم خارجی آیروالاستیک بال و 
ت اي به معادلاکارگیري روش مودهاي فرضی، معادلات پارهسازي جریان سیال از مدل اصلاح شده پیترز استفاده شده است. در نهایت با بهشبیه

به بال و اتصال الاستیک جرم خارجی به بال، اتصال صلب جرم خارجی هاي مختلف عدم اتصال دیفرانسیل معمولی تبدیل شده است. تاثیر حالت
هاي پیشین به بال بر سرعت فلاتر بررسی شده است. براي صحه گذاري بر پژوهش انجام شده نتایج تحلیل فلاتر بال با پژوهشجرم خارجی 

صورت الاستیک به بال متصل شده و تاثیر پارامترهاي بهجرم خارجی شود. سپس ده است که همخوانی خوبی بین نتایج دیده میمقایسه ش
بر سرعت فلاتر بررسی شده است. نتایج نشان جرم خارجی ، زاویه عقبگرد بال و همچنین اندازه جرم خارجینصب مختلف همچون موقعیت

سمت لبه حمله بال در جهت عرضی، سرعت در جهت طولی و همچنین انتقال جرم خارجی به	از ریشه بالخارجی جرم دهد با افزایش فاصله می
ها با افزایش شود. در تمامی حالتیابد و همچنین افزایش جرم خارجی و ثابت فنر اتصال باعث کاهش سرعت فلاتر مجموعه میفلاتر کاهش می

یابد.یزاویه عقبگرد بال سرعت فلاتر افزایش م
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	 In	 this	 paper,	 the	 Flutter	 analysis	 of	 an	 aircraft	wing	 carrying,	 elastically,	 an	 external	 store	 is	
studied.	The	wing	is	considered	as	a	uniform	cantilever	beam	and	the	external	mass	is	connected	
to	 the	 wing	 by	 one	 spring	 and	 damper.	 The	 aeroelastic	 partial	 governing	 equations	 are	
determined	via	Hamilton’s	variational	principle.	Also,	modified	Peter's	 finite-state	aerodynamic	
model	 is	 employed.	 The	 resulting	 partial	 differential	 equations	 are	 transformed	 into	 a	 set	 of	
ordinary	differential	equations	through	the	assume	mode	method.	Effects	of	different	situations	
like	the	wing	without	external	mass,	the	wing	with	a	rigidly	attached	external	mass,	and	the	wing	
with	an	elastically	attached	external	mass	on	the	flutter	speed	and	frequency	are	investigated.	The	
numerical	 results	 for	 a	 wing	 are	 compared	 with	 published	 results	 and	 good	 agreement	 is	
observed.	Then,	 simulation	 results	 for	 the	wing	with	 an	 elastically	 attached	 external	mass	 are	
presented	to	show	the	effects	of	the	wing	sweep	angle,	store	mass	and	its	location	and	the	spring	
rigidity	constant	on	the	wing	flutter.		Results	show	that	sliding	the	external	mass	toward	the	wing	
tip	in	spanwise	direction	and	also	toward	the	trailing	edge	in	chordwise	direction	decreases	the	
flutter	 speed.	 Furthermore,	 increasing	 the	 store	mass	 and	 spring	 constant	 decreases	 the	wing	
flutter	speed.	Results	show	that	increasing	the	wing	sweep	angle	increases	the	flutter	speed,	in	all 	
situations.	
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مقدمه -1
ي الاستیک در جریان سیال (هوا) را بررسی رفتار استاتیک و دینامیک سازه

گویند. امروزه به دلیل تمایل به کاهش مصرف سوخت، آیروالاستیسیته می
استفاده از شود. حتی الامکان از مواد سبک در ساخت هواپیماها استفاده می

پذیري اجزاي هواپیما نظیر حی هواپیما باعث افزایش انعطافاین مواد در طرا
هاي آیروالاستیک در طراحی آنها شده تر شدن تحلیلبال و در نتیجه حساس

انعطاف پذیري سازه به خودي خود براي تحلیل سازه مشکل ساز است. 
اي باعث تغییر در نیروهاي هاي سازهنیست اما از آنجا که تغییر شکل
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آورند، شود و نیروهاي آیرودینامیکی جدیدي را بوجود میآیرودینامیکی می
شوند. این نیروهاي آیرودینامیکی جدید هاي آیروالاستیک آشکار میپدیده

هاي بیشتري در سازه ایجاد کنند که ایجاد شده، خود ممکن است تغییر شکل
قع بارهاي شوند. در واباعث ایجاد نیروهاي آیرودینامیکی بزرگتري می

ها اند و خود این تغییر شکلهاي الاستیک وابستهآیرودینامیکی به تغییر شکل
شوند. گاهی ممکن است در اثر بارگذاري هاي آیرودینامیکی ایجاد می

برهمکنش این عوامل باعث بزرگتر شدن دامنه تغییر شکل هاي سازه شده و 
ناپایداري هاي یکی از خطرناکترین 	].1نهایتا آن را متلاشی کنند[

آیروالاستیک دینامیکی که در طراحی و تحلیل بال هواپیما، مورد بررسی قرار 
باشد. این پدیده از بر همکنش نیروهاي آیرودینامیکی، گیرد، فلاتر میمی

تواند باعث گسیختگی مینیروهاي الاستیک و نیروهاي اینرسی ایجاد شده و 
ناگهانی سازه بال هواپیما شود.

یکی از بسیاري بر روي فلاتر بال هواپیما انجام شده است. مطالعات
است که  مبتنی بر 1اي از گلندآیروالاستیکی بال ، مقالهتحلیلاولین آثار در 

باشد. او سرعت فلاتر را با بال یکسرگیردار میفلاترتعیین سرعت 
این کار سپس ].2گیري از معادلات دیفرانسیل حرکت بال تعیین کرد[انتگرال

دریک نیروي متمرکز صورتبهبر روي بال یکنواخت که در آن وزن تنها 
یتحلیل دینامیک].3نوك بال در نظر گرفته شده بود، توسط وي انجام شد[

] نشان داد 4[4و برازنان3، وایکز2و توسط میلرلیک بال پرنده با زاویه رو به ج
یر با زاویه رو به جلو به علت واگرایی استاتیک یک بال یک سر در گمودکه

با یک مود فلاتر با ،کوپل شدن بین مود واگرایی بال و مود پریود کوتاه
باري روي شود. این کوپل شدن اثرات زیانفرکانس پایین جایگزین می

توان با یک اما این اثرات را می.هاي پرواز و بارهاي ناشی از تندباد داردویژگی
ي استاتیک و دینامیک آیروالاستیسیتهداقل رساند.سیستم کنترل فعال به ح

ه بررسی شد6و لیبرسکو5بال کامپوزیتی حامل مخازن خارجی توسط گرن
ي بال به عنوان ورق کامپوزیتی مدل سازي شد. به . در این تحقیق سازهاست

یمنظور بررسی اثر مخزن بر رفتار استاتیک و دینامیک سیستم، وزن استاتیک
از اثر آیرودینامیک مخزن آنها. ه استو اینرسی مخزن در نظر گرفته شد

نظر و براي شبیه سازي آیرودینامیک بال از فرضیه نواري سه بعدي صرف
با استفاده از اصل راو معادلات حرکت و شرایط مرزيکردنداستفاده 

بال سرعت واگرایی و فلاتر یک 7لوتاتی	.]5[نموده اندهامیلتون استخراج 
کامپوزیتی با زاویه عقب گرد که در ابتداي بال یک مخزن و در انتهاي بال 
یک جرم متمرکز فرض شده و هواپیما در شرایط پروازي آزاد قرار دارد یعنی 

آورد. در دستبههیچ قیدي بر روي آن نباشد (مانند یک تیر دو سر آزاد) را 
براي تعیین سرعت واگرایی این تحقیق از مدل بارگذاري ناپایا استفاده شده و

آمده در این تحقیق دستبهنتایج و فلاتر از حل دقیق استفاده شده است.
خمشی بر رفتار دینامیکی -دهد که اثر اعوجاج و کوپل هاي پیچشیمینشان 

سیستم مؤثر است و بر خلاف تیرهاي یکسر درگیر، ناپایداري فلاتر در 
باشد و همچنین میناپایداري واگرایی تیرهاي بدون قید خیلی بحرانی تر از 

ناپایداري فلاتر به طور محسوسی در بال با زاویه عقب گرد کاهش پیدا 
بر ناپایداري استاتیکی را 8غلتشمزیدي و فاضل زاده تاثیر مانور ].6کند[می

و دینامیکی بال هواپیما و جرم متصل به آن مورد مطالعه قرار دادند. همچنین 
																																																																																																																																											
1-	Goland	
2-	Miller	
3-	Wykes	
4-	Brosnon	
5-	Gern	
6-	Liberscu	
7-	Lottati
8-	Roll

تاثیر زاویه عقبگرد بال بر ناپایداري دینامیکی بال و 2010ها در سال آن
مزیدي و فاضل زاده در سال .]7،8[کردندموتور متصل به آن را بررسی 

به بررسی تاثیر سرعت مانور محوري هواپیما بر ناپایداري دینامیکی 2011
2013ها در سال همچنین آن].9[بال هواپیما تحت نیروي پیشران، پرداختند

تر بک بال با زاویه عقبگرد که داراي دو موتور بود را مورد بررسی قرار فلا
].10[دادند

صلب در نظر صورتبهها اتصال جرم خارجی به بال در کلیه این پژوهش
گرفته شده است و اثر تغییر مکان و تغییر جرم آن بر دامنه ارتعاش و پایداري 

ه اتصال جرم خارجی به بال بال مورد بررسی قرار گرفته است. در این مقال
الاستیک در نظر گرفته شده است و تاثیر پارامترهایی نظیر موقعیت صورتبه

نصب موتور، زاویه عقبگرد بال و همچنین مقادیر مختلف جرم موتور و ثابت 
	فنر محل اتصال، بر سرعت و فرکانس فلاتر بال بررسی شده است.

	
معادلات حرکت-2

سازي شده مدلرداریکسرگیریتصورتبهپژوهش نیدر ایبال مورد بررس
جرمکیبه عنوانموتوروبودهکیالاستتیخاصيداراریتنیااست.

.شده استبه آن متصل )1میراگر مطابق شکل (فنر و لهیوسه بمتمرکز

	هاي مختصات سیستم-2-1
با توجه به پیچیده بودن دینامیک بال و به منظور به دست آوردن معادلات 

) )، 2حرکت از چندین دستگاه مختصات استفاده شده است. مطابق شکل 
0دستگاه مختصات متعامد  0 0, ,X Y Z با بردارهاي یکه, ,

r ur uur
I J K متصل به

c.نقطه ثابت شده است کهÂآن در چارچوب اینرسی g مرکز ثقل هواپیما
,مختصاتهمچنین دستگاهباشد. می ,X Y Zو در ریشه بال موازي با آن

zyxقرار گرفته است. دستگاه مختصات  دستگاه متصل به بال بوده که ,,
آن در امتداد بال با زاویه عقبگرد xباشد و محور منطبق بر ریشه بال می

	).3است (شکل 
,هاي الاستیک هاي تیر توسط جابجاییتغییر شکل	 ,u v w ،به ترتیب

,موازي با بردارهاي یکه  ,i j k
r ur ur

به عبارت اند. ) نمایش داده شده3در شکل (
,دستگاه ازیک نقطه دیگر ,x y z قبل از تغییر شکل در مختصاتکه

( ,0, 0)x قرار گرفته است بعد از تغییر شکل به مختصات( , , )x u v w+	

نحوه اتصال موتور به بال1شکل 

در نظر گرفته شده براي استخراج معادلاتمختصات هايدستگاه2شکل 
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	یابد.انتقال می
zyxدستگاه مختصات  ¢¢¢ دستگاه متصل به بال بعد از تغییر شکل ,,

صل شده به آن را به همراه تمقطع بال و جرم خارجی م) 4شکل (باشد. می
دو درجه آزادي دهد. دستگاه هاي مختصاتی بعد از تغییر شکل بال نشان می

hوqباشد و دستگاه مربوط به حرکت جرم خارجی متصل به بال می
,مختصات  ,x y z¢¢ ¢¢ ,با بردارهاي یکه ¢¢ ,i j k¢¢ ¢¢ ¢¢

uur uur uur
بر روي مرکز جرم جسم 

	خارجی قرار دارد.
) سطح مقطع تیر بعد از تغییر شکل نشان داده شده است. 5در شکل (

h,محورهاي دستگاه مختصات  x .محورهاي اصلی سطح مقطع هستند
شود، مرکز برش آن (مبدأ دستگاه هنگامی که تغییر شکل در تیر ایجاد می

h,مختصات  x به اندازه (uدر جهتx) نشان داده نشده 5(که در شکل (
شود. ضمناً در این شکل جابجا میzدر جهتwوyدر جهتvاست)، 
kjصفحه  jkو فقط تصویر آن در صفحه منطبق نیستjkصفحهبر¢¢

xنمایش داده شده است. همچنین زاویه پیچش سطح مقطع حول محور  ¢

در نظر براي بال jوwدو درجه آزاديتنها باشد. در ادامه میjبه اندازه 
به علت ناچیز بودن vو عرضی uگرفته شده و از تغییر شکل هاي محوري

.ها صرفنظر شده استآن
مختصات هاي دستگاهتبدیل دست آوردن معادلات حرکت نیاز به براي به

در اینجا استفاده مختصاتدستگاه تبدیل باشد. چندینمختلف به یکدیگر می
	].11[اند) ارائه شده1که در رابطه (شده است 

)1(

( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

' '2 '

' ' '2

' ' '2
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'
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حرکتاستخراج معادلات -2-2
به معادلات حرکت و شرایط مرزي براي بال با استفاده از اصل هامیلتون

].11شود [بیان می)2صورت رابطه (آید. اصل هامیلتون بهدست می

)2(( )
2

1

0
t

t

U T W dtd dé ù- - =ë ûò
,فوق رابطهدر که  ,U T W ار وکانرژي جنبشی،ژي پتانسیلانربه ترتیب

	د.نباشمینیروهاي خارجی 

کیالاستهايتغییر شکلقبل و بعد از بالوضعیت 3شکل 

	
شکلرییبعد از تغجرم خارجیبال ومقطع4شکل 

شکلرییبعد از تغبالسطح مقطع وضعیت5شکل 
	
کرنشی باليانرژ-2-2-1

هاي مهندسی در ها و کرنشبیان رایج براي انرژي کرنشی بر اساس تنش
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شود.تعریف می) 9رابطه (صورتبهبالرابطه انرژي جنبشی
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جرم خارجیانرژي جنبشی - 2-2-3
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انرژي پتانسیل فنر -2-2-4
به بال انرژيخارجیبا در نظر گرفتن اتصال الاستیک در محل تماس جرم

.آیدمیدست ) به15طبق رابطه (فنر پتانسیل
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توان به دو قسمت، شامل کار انجام انجام شده بر روي بال را میکار مجازي 

شده توسط نیروي دمپر و کار انجام شده توسط نیروهاي آیرودینامیک تقسیم 
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مدل آیروالاستیک سیستم-2-2-6
(14)، (13)، (11)، (6روابط (با جایگذاري (19) و (16) ،  ) و 2) در رابطه 

whتوجه به این نکته که در اصل هامیلتون ضرایب  ddjd باید برابر dqو ,,
صفر باشد، معادلات آیروالاستیک سیستم بال و جرم خارجی متصل به آن را 

.) نوشت20رابطه (به فرم کلی توان می
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مدل سیال ناپایاي پیترز- 3
در تحلیل آیروالاستیسیته، تئوري هاي آیرودینامیک ناپایاي مختلفی مورد 

، نیروي برآ وگشتاور پیچشی از دو هاتئورياین در. ]12[گیرداستفاده قرار می
اثرات شوند که مربوط به دو پدیده فیزیکی متفاوت بخش تشکیل می

محدود تخمینی از مدل - تئوري هاي حالت.باشندمیچرخشی وغیرچرخشی 

نامحدود واقعی در محدوده دقت مهندسی هستند. یکی -آیرودینامیک حالت
، سیال تحریک شده پیترز و همکارانمحدود-از این روش ها تئوري حالت

.]13[لزج تراکم ناپذیر استغیر براي سیال 
زاویه با در نظر گرفتن اثرات عبارات کلی نیروي برآ و گشتاور خمشی 

:]8[عبارتند از) 21بال مطابق رابطه (عقبگرد 

لازم اسـت بـر   0lبراي استفاده از این روابط سرعت سیال تحریک شده 

حسب حرکت ایرفویل بیان شود. تئوري سیال تحریک شده پیترز و همکاران، 
مختصـه حالـت سـیال تحریـک     Nرا بر حسب 0lبه این صورت است که 

2شده  1, ...., ,Nl l l14[کندبیان می) 22رابطه (صورتبه[.
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حل معادلات حرکت- 4
به منظور دستیابی به پاسخ فلاتر بال هواپیما و همچنین پارامترهاي موثر بر 

. ) باید بطور همزمان حل شود23() و20آن، دستگاه معادلات شامل روابط (
] براساس این . ] استفاده شده است15به این منظور از روش جمع مودها 

رابطه صورتبهها ترکیب خطی شکل مودصورتبهروش، پاسخ معادلات 
:شودفرض می) 24(

))، 24در رابطه ( )iw x و( )i xjهاي ارتعاشات تیر وشکل مود
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گیري در سراسر طول بالو انتگرال)25(هاي رابطه ترتیب در شکل مود

به این منظور در اینجا از چهار آیند. دست میمعادلات دیفرانسیل معمولی به
مود براي خمش، چهار مود براي پیچش و شش مختصه سیال تحریک شده 

ln.استفاده شده است
توان به راحتی به فرم کلی و ماتریسی این معادلات خطی حرکت را می
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توان با توجه به مقادیر ویژه ماتریس مرزهاي ناپایداري سیستم را می

Aé ùë û رابطه دست آمده به فرم مقادیر ویژه بهمشخص نمود. در حالت کلی
باشند.می) 30(

)30(k kiG ± W

Γچنانچه 0k دینامیکی از نظر باشد نوسانات همگرا بوده و سیستم >
Γيبه ازا.باشدپایدار می 0k از لحاظ خواهند بود و سیستم نوسانات واگرا <

Γ. براي حالتباشدمیدینامیکی ناپایدار  0k مرز بین دو حالت قبل پیش =
ها براي سیستم شود. اگر این پاسخه مینامید1آید که مرز پایداريمی

شود و مرز آیروالاستیک باشد، شرایط ناپایداري دینامیکی، فلاتر نامیده می
پایداري که معرف حرکت نوسانی ساده است، مرز فلاتر نامیده 

.]16،17[شودمی
	

نتایج-5
) 1با مشخصات ساختاري و هندسی مطابق جدول (بالیسازي براي شبیه

انجام شده است. 
)31رابطه (براي سهولت در ارائه نتایج از پارامترهاي بدون بعد مطابق 

استفاده شده است.
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اولین فرکانس پیچشی jwسرعت فلاتر و FUکه در رابطه فوق
باشد.غیرکوپل بال می

اعتبار سنجی-5-1
ابتدا سرعت و فرکانس فلاتر بال بدون اتصال جرم سنجی به منظور اعتبار

خارجی و سپس با اتصال صلب جرم خارجی استخراج شده و با مقالات دیگر 
مقایسه شده است. 

) ) سرعت و فرکانس فلاتر بال تنها براي زوایاي مختلف 6در شکل 
زاده مزیدي و فاضلعقبگرد بال ارائه شده است نتایج با پژوهشی که توسط 

ها خوانی دارد. جوابها با دقت خوبی هم] انجام شده مقایسه شده و جواب9[
بال دهد که با افزایش زاویه عقبگرد بال سرعت و فرکانس فلاترنشان می

یابد. این افزایش در قسمت منفی نمودار مقدار بیشتري را برايافزایش می
دهد.سرعت فلاتر و مقدار کمتري را براي فرکانس فلاتر نشان می

مشخصات ساختاري و هندسی تیر1جدول 
1/6(m)	 )طول بال )L

9765000(Nm2) )سختی خمشی )EI

989000(Nm2) )سختی پیچشی )GJ	
695/35(kg/m) )جرم بر واحد طول بال )m	
85/17(kg) )خارجیجرم  )Me

915/0(m) )نصف طول وتر بال )b

10000(N/m) )ضریب فنریت )k
10(Ns/m) )ضریب دمپر )C

224/1(kg/m3)	 ¥rچگالی هوا

																																																																																																																																											
1-	Stability	boundary	

صورت صلب به بال متصل شده است و در مرحله بعد جرم خارجی به
سرعت و فرکانس فلاتر، براي فواصل مختلف نصب جرم خارجی در جدول 

] مقایسه شده است. 8زاده [مزیدي و فاضلپژوهشنتایجبا )3جدول (	و)2(
دهد که با افزایش فاصله خوانی دارد و نشان میها با دقت خوبی همجواب

.یابدگاه سرعت و فرکانس فلاتر کاهش میجرم خارجی از محل تکیه

fV

L	
(الف)

fw

L

(ب)
(الف) سرعت فلاتر و (ب) عقبگرد بال تنها بر رويتغییر زاویه اثر6شکل

zفلاترفرکانس
در فواصل گوناگون جرم خارجیسرعت فلاتر بال با اتصال صلب 2جدول

درصد خطا 	کار حاضر 	]8جع[مر
موقیت جرم 
خارجی در جهت 

)طولی )xe	
0	 88/1	 88/1	 0	

55/0	 83/1	 82/1	 2/0	
59/0	 69/1	 7/1	 4/0	
65/3	 58/1	 64/1	 6/0	

در فواصل گوناگونجرم خارجیفلاتر بال با اتصال صلب فرکانس 3جدول

درصد خطا 	کار حاضر ]8[مرجع
موقیت جرم 
خارجی در جهت 

)طولی )xe	
0 85/11	 85/11	 0	

34/0 69/11	 65/11	 2/0	
18/0 88/10	 9/10	 4/0	
1/5 62/10	 1/10	 6/0	
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تحلیل فلاتر-5-2
به بال و بوسیله یک فنر و دمپرالاستیکصورتبهجرم خارجی در این بخش، 

ها ارائه شده جوابدست آمده و سرعت و فرکانس فلاتر بهمتصل شده است و 
هاي مختلف موقعیتبه ازايفلاتر بال و فرکانس) سرعت7است. در شکل (

بال و زوایاي مختلف عقبگرد بال نشان داده شده طولدر جرم خارجی نصب 
دهد با افزایش فاصله نصب موتور نسبت به ) نشان میالف-7است. شکل (

یابد و با افزایش زاویه عقبگرد بال سرعت ابتداي بال سرعت فلاتر کاهش می
طول بال 0.15بیشترین سرعت فلاتر در موقعیت یابد.فلاتر افزایش می

همچنین با باشد. ن مناسب جهت اتصال جرم خارجی میباشد که مکامی
سرعت فلاتر <15Lتوجه به شکل روشن است با افزایش زاویه عقبگرد به 

یابد. پایداري و ثبات سیستم افزایش میسیستم و در نتیجه محدوده 
حرکت دادن جرم در حالت کلی دهد نشان میب)-7(شکل همچنین 

.شودمیفرکانس فلاتر باعث کاهش خارجی به سمت نوك بال 
هاي مختلف فلاتر بال را بر حسب موقعیتو فرکانس) سرعت8شکل (		

در عرض بال و زوایاي عقبگرد مختلف بال ارائه کرده است. شکل جرم خارجی 
سرعت دهد با انتقال جرم خارجی به سمت لبه حمله بال، ) نشان میالف-8(

یابد و همچنین با افزایش زاویه عقبگرد بال سرعت فلاتر فلاتر افزایش می
شود شیب در قسمت منفی همامطور که در شکل دیده مییابد.افزایش می

باشد. این بدان مفهوم است که سرعتنمودار بیشتر از قسمت مثبت آن می

fV

eX

(الف)

fw

eX

)ب(
فلاتر و (ب) فرکانس جرم خارجی بر (الف) سرعتنصب طولی اثر موقعیت 7شکل

برايو یاي مختلف عقبگرد بال ازوبه ازايفلاتر بال 
0.25,   1,   0.5h= - = - =e e eY Z	

فلاتر تاثیر زیادتري از موقعیت عرضی جرم خارجی در نیمه عقبی بال 
پذیرد. با افزایش زاویه عقبگرد بال شیب در قسمت منفی نیز کاهش یافته می

L°45و براي  شیب در قسمت منفی با شیب در قسمت مثبت تقریبا برابر =
یش زاویه عقبگرد و انتقال ب) با افزا-8(همچنین با توجه به شکل است. 

کاهش صورت کلی بهجرم خارجی به سمت لبه حمله بال فرکانس فلاتر 
	یابد.می

و سرعتاثر ارتفاع نصب جرم خارجی نسبت به بال را بر روي ) 9شکل (
دهد. در این به ازاي مقادیر مختلف زاویه عقبگرد نشان میفلاتر بال فرکانس

11در محدوده شکل ارتفاع جرم خارجی  <<- eZبا توجه به کندتغییر می .
چه در جهت مثبت و چه در جهت منفی، eZبا افزایش الف)-9(شکل

یابد. به عبارت دیگر هرچه فاصله جرم خارجی از سرعت فلاتر کاهش می
تر کاهش محور الاستیک در جهت عمود بر بال افزایش یابد، سرعت فلا

با افزایش زاویه مشابه قبل در این شکل نیز واضح است کههمچنینیابد.می
دهد که نشان می) ب- 9شکل (یابد.عقبگرد بال سرعت فلاتر افزایش می

فرکانسچه در جهت مثبت و چه در جهت منفی، باعث افزایشeZافزایش 
به عبارت دیگر نمودار نسبت به محور عمودي داراي تقارن .شودمیفلاتر 

توان مشاهده نمود که در حالت کلی با باشد. بعلاوه در این شکل میمی
یابد.افزایش زاویه عقبگرد بال فرکانس فلاتر کاهش می

fV

eY

(الف)

fw

eY

(ب)
فلاتر و (ب) فرکانس جرم خارجی بر (الف) سرعتنصب عرضی اثر موقعیت 8شکل

برايو یاي مختلف عقبگرد بال ازوبه ازايفلاتر بال 
0.5,   1,   0.5h= - = - =e e eX Z
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fV

eZ

(الف)

fw

eZ

(ب)
فلاتر و (ب) فرکانس جرم خارجی بر (الف) سرعتنصب عمودي اثر موقعیت 	9	شکل

	برايو یاي مختلف عقبگرد بال ازوبه ازايفلاتر بال 
0.5,   0.25   0.5e e eX Y h= = - =

متصل جرم خارجیاندازهسرعت و فرکانس فلاتر بال بر حسب تغییرات 
داده نشان )10(شکل در زوایاي مختلف عقبگرد بالبه ازاي و شده به آن
بال طولدر وسطخارجیجرمه در این حالت فرض شده است ک. شده است

دیده الف)- 10شکل (همانطور که درشده است. صورت الاستیک نصببه
یابد.، سرعت فلاتر کاهش میخارجی متصل به بالبا افزایش جرمشودمی

افزایش جرم خارجی منجر به افزایش نیروهاي اینرسی وارد به آن و همچنین 
تواند باعث کاهش میشود که میافزایش تغییر شکل هاي الاستیک بال 

همچنین این امر مستقل از اندازه زاویه عقبگرد بال است. سرعت فلاتر گردد.
افزایش زاویه عقبگرد بال باعث افزایش سرعت فلاتر و گسترش محدوده 

فرکانس را برجرم خارجینیز اثرات اندازهب) - 10(شکل شود. پایداري می
	.ددهمینشانفلاتر 

جرم خارجی الاستیکاتصالمقدار ثابت فنر بکار رفته دراثر)11شکل (
شود با صلب تر میدهد. همانطور که دیده به بال را بر سرعت فلاتر نشان می
شود.مییابد و پایداري سیستم محدودتر میشدن اتصال، سرعت فلاتر کاهش 

بعبارت دیگر اتصال الاستیک جرم خارجی به بال باعث افزایش محدوده 
.شودپایداري آیروالاستیک سیستم می

fV

eh

(الف)

fw

eh

(ب)
به ازايفلاتر و (ب) فرکانس فلاتر بال جرم خارجی بر (الف) سرعتاندازه اثر 10	شکل

=1   ,0.25   ,0.5برايو یاي مختلف عقبگرد بال ازو = - = -e e eX Y Z

fV

410K ´
برسرعت فلاتربه بالاثر ثابت فنر بکار رفته در محل اتصال جرم خارجی11شکل

=0.5h   ,1   ,0.25   ,0.5براي = - = - =e e e eX Y Z

فنر بکار رفته در محل اتصال جرم خارجی به ضریب افزایش در واقع با
شود افزایش یافته می، تاثیر نیروهایی که از طرف جرم خارجی به بال وارد بال

	دهد.میو در نتیجه فلاتر در سرعت هاي پایینتري رخ 

	گیرينتیجه- 6
در این مقاله تاثیر اتصال الاستیک جرم خارجی بر سرعت فلاتر بال هواپیما 
بررسی شده است. معادلات حرکت بال و جرم خارجی با استفاده از اصل 
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هامیلتون استخراج شده و با استفاده از روش مودهاي فرضی و انتگرالگیري 
به عددي حل شده است. به منظور اعتبارسنجی، اتصال صلب جرم خارجی 

مقایسه شده است پژوهش هاي پیشینبال بررسی شده و نتایج آن با نتایج 
که همخوانی خوبی بین نتایج وجود دارد. 

نصب جرم خارجی در جهت تاثیر پارامترهاي مختلف همچون موقعیتهاي	
طولی، عرضی و عمودي بال، زاویه عقبگرد بال و همچنین اندازه جرم خارجی 

م خارجی بر سرعت و فرکانس فلاتر بررسی شده و ثابت فنریت اتصال جر
بال، در حالت مشابه اتصال صلب جرم خارجی بهدهداست. نتایج نشان می

اتصال الاستیک نیز با افزایش فاصله جرم خارجی از ریشه بال سرعت فلاتر 
یابد. این پدیده مستقل از زاویه عقبگرد بال بوده و به ازاي همه کاهش می

دهد. نتایج نشان داد در جهت میبال اتفاق مشابهی رخ زوایاي عقبگرد 
عرضی، انتقال جرم خارجی به سمت لبه حمله بال باعث افزایش محدوده 

و نصب جرم خارجی در بالا یا پایین بال اثر یکسانی در شودمیپایداري
کاهش سرعت فلاتر دارد. در واقع نصب جرم خارجی در قسمت جلو بال تا 

شوند را تعدیل میاي آیرودینامیکی که منجر به ناپایداري حدي اثر گشتاوره
کند. همچنین افزایش جرم خارجی و ثابت فنریت اتصال باعث کاهش می

. در همه موارد فوق با زیادتر شدن زاویه عقبگرد شودمیسرعت فلاتر مجموعه 
یابد و فلاتر میبال، محدوده پایداري آیروالاستیک دینامیکی سیستم افزایش 

دهد.میدر سرعت هاي بالاتري رخ 

	فهرست علائم-7
2(m )Aسطح مقطع

2(ms )-ra(موتور)بردار شتاب نقطه اي از بال
( )mb	نصف طول وتر

-1N.s.m( )Cضریب دمپر

( )PaEمدول یانگ

( )GPaGمدول برشی

( )mhجابجایی موتور در راستاي¢k

,  ,
r r r
I J Kبردارهاي یکه ثابت

,  ,
rr r

i j k بردارهاي یکه متصل به دستگاه مختصات بال قبل از
تغییر شکل

0 0 0,  ,
uur uur uuur
I J Kبردارهاي یکه ثابت به مرکز جرم هواپیما

,  ,¢ ¢ ¢
r urr
i j k بردارهاي یکه متصل به دستگاه مختصات بال بعد از

تغییر شکل

,  ,¢¢ ¢¢ ¢¢
ur uurr
i j k بردارهاي یکه متصل به دستگاه مختصات موتور بعد

از تغییر شکل
4(m )¢yIگشتاور اینرسی سطح مقطع محور نسبت به محور¢y

4(m )¢zIگشتاور اینرسی سطح مقطع محور نسبت به محور¢z

Jثابت صلبیت پیچشی
-1( )NmKضریب فنریت

( )mLنیروي آیرودینامیکی
-1( )kgmmجرم بر واحد طول بال

-1kg )m(eMجرم موتور
Mمومنتوم آیرودینامیکی

)m(dRتغییر طول فنر و دمپر

)m(eRبردار یک نقطه دلخواه روي موتور

)m(wR بعد بردار یک نقطه دلخواه روي محور الاستیک بال
از تغییر شکل

 ,  , ( )mx y zR R Rفاصله مرکز جرم هواپیما و محل اتصال بال به بدنه

( )stزمان

( )JTانرژي جنبشی

Uانرژي کرنشی

), , m(u v wهايهاي الاستیک در جهتجابجایی, ,x y z
-1(ms )

r
V(موتور)بردار سرعت نقطه اي از بال

fV سرعت فلاتر

Wکار نیروهاي خارجی
( )mwجابجایی در راستاي محورZ

, ,X Y Zدستگاه مختصات ثابت
, ,x y zدستگاه مختصاتی که محورx آن در امتداد بال قبل

از تغییر شکل است.

0 0 0, ,X Y Zدستگاه مختصات در مرکز جرم هواپیما
, ,¢ ¢ ¢x y zدستگاه مختصات مماس بر محور تغییر شکل یافته
, ,¢¢ ¢¢ ¢¢x y zدستگاه مختصات مماس بر موتور بعد از تغییر شکل

1 1 1, ,x y zمختصات یک نقطه بر روي محور تغییر شکل یافته

e e e, ,x y zمختصات محل اتصال فنر و دمپر

w φ,Y Yهایی براي بیان انرژيعبارت

(   )d(  ) واریشن

Dd دلتاي دیراكتابع
xx xη xξ, ,e e eهاي کرنش مهندسیمؤلفه

h مختصات مقطعی متناظر با محور اصلی براي یک
نقطه روي محور الاستیک

qپیچش الاستیک موتور حول محور الاستیک

Λ عقبگرد بالزاویه
xمختصات مقطعی عمود بر محور	h در محور

الاستیک
-3kg )m(re	چگالی جرم خارجی

-
w

3kgm( )rچگالی بال
-3kg )m(r¥	

چگالی هوا

xx xη xξ, ,s s sهاي مهندسیتنش
jپیچش الاستیک بال حول محور الاستیک

fwفرکانس فلاتر
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