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برای جریان ناپایا  Pروش است با استفاده از تئوری پیترز  به  1در این پژوهش، پایداری و فلاتر بال را که دارای زاویه  :چکیده

برای بررسی رفتار آیروالاستیک بال و حل معادلات دیفرانسیل حاکم بر آن از روش مدهای  فرضی استفاده  شود.بررسی می

. خروجی این قسمت به دست آوردن شودشود. در ادامه برای بدست آوردن مختصات تعمیم یافته از روش لاگرانژ استفاده میمی

گردد در ادامه اثر زاویه در معادلات آیرودینامیکی از باشد. سپس با استفاده از تئوری پیترز معادله سوم معرفی میدو معادله می

سازی به ساده Pاعمال شود. و در انتها با استفاده از روش   پیترزحول مرکز آیرودینامیکی و معادله جمله نیروی لیفت ، گشتاور 

شود. نتایج نشان داد که زاویه بال اثر قابل توجهی در رخداد پدیده فلاتر دارد، به این اخته میبعدسازی این سه معادله پردو بی

گردد. بطور خلاصه های بالاتری فلاتر مشاهده میصورت که با افزایش زاویه رخداد این پدیده به تعویق می افتد و در سرعت

 باشند.های بدون زاویه و زاویه دار منفی میلهای زاویه مثبت پایداری بیشتری نسبت به بامشاهده شد بال

 دار، جریان ناپایا، روش لاگرانژ، تئوری پیترز، پایداریفلاتر، بال زاویه: های كلیدیواژه

 

 مقدمه   .1

آیروالاستیسته دینامیکی علم تلفیقی از علم دینامیک سازه و آیرودینامیک است که به مطالعه رفتار و سایل هوایی در مقابل 

هایی آیند و موجب تغییر شکل الاستیک در سازه[. این بارها توسط جریان یکنواخت بوجود می1پردازد]بارهای آیرودینامیکی می

ترین آن بررسی تاثیرات [. اولی و رایح1باشد]شود. آیروالاستیسیته استاتیکی دارای دو سری مسئله میکنند میکه تولید برا می

بر روی سازه های هوایی نسبت به شرایط کاری معمولی آنهاست. سری دوم مسائل شامل پتانسیل تغییر شکل الاستیک سازه 

ای عمیق شود. برای آشنایی با این علم ابتدا مدل های صلب تواند منجر به شکست سازهباشد که میای میناپایداری سازه

__________________________________________________________________________________ 
1 Sweep angle 
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شود. در اکثر مسائل موضوع مهم مورد کنواخت میگیرند و سپس سطوح برای الاستیک یآیرودینامیکی مورد بررسی قرار می

ها در سازه های هوایی می توان به کمانش  بررسی، سرعت ناپایدار سازه )ناپایداری استاتیکی یا دینامیکی( است. ازجمله این پدیده

ه ی فلاتر نیز سازه رود. در پدیدفلاتر و دایورژنس اشاره کرد. در پدیده کمانش سازه تحت بار خم شده و به سمت شکست می

کند. اگر این ارتعاشات منجر به ناپایداری سازه شوند، برای سازه خطرناک خواهد بود. در حالت استاتیکی نیز شروع به ارتعاش می

 [. ۵-2سیستم نوعی ناپایداری به نام دایورژنس دارد]

گردد و باعث تغییر فرم دینامیکی یرودینامیکی ایجاد میدر اثر تداخل نیروهای الاستیک واینرسی سازه ای با نیروهای اپدیده فلاتر، 

سازه می شود .این پدیده بصورت نوسانات اتفاق می افتد. چنانچه معادلات حاکم بر سازه و آیرودینامیکی خطی باشد ناپایداری 

آیرودینامیکی وترمودینامیکی های بزرگ سازه وشرایط شود. در دامنه ی فیزیکی میزان جابجاییایجاد شده فلاتر خطی گفته می

[. لذا بطور کلی دو عامل اصلی که باعث ایجاد فلاترغیر خطی می شود 9-۵باشد]زمینه های پیدایش عوامل غیرخطی شدن می

به  Pهای فرضی و تئوری پیترز و روش در ادامه با توجه به اصل مود  رفتار غیر خطی ایرودینامیکی و رفتار غیرخطی سازه است.

 [.13-10شود ]حل مسئله پرداخته می بیان و

 بیان و حل مسئله  -2 

در خصوص بیان مسئله، معادلات انرژی پتانسیل و انرژی جنبشی و کار مجازی را برای ایرفویل زیر که مقطعی از یک بال با زاویه 

 است محاسبه خواهد شد. 

 

 : مقطع ایرفویل1شکل 

 گردند:و کار مجازی به صورت زیر تعریف میدر ابتدا معادلات انرژی جنبشی و پتانسیل 
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 شود:مقدار خمش و پیچش بسط داده می 2در ادامه با استفاده از روش مدهای فرضی
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 شود:متوسط جریان القایی است که از تئوری پیترز محاسبه می 𝐿′ , 𝜆𝑜در این معادلات 

 

__________________________________________________________________________________ 
2 Assumed modes 
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(9)  

 

 گردد:در مرحله بعدی معادله سوم بر اساس روش پیترز به صورت زیر معرفی می

 

𝑙 ∫ ([𝐴𝐴]{�̇�} +
𝑈

𝑏
{𝜆})

1

0

𝑑𝜁

= 𝑙 ∫({𝑐𝑛} [−
𝜕2𝜔

𝜕𝑡2
+ 𝑈 [�̅� ̇ cos(Λ) −

𝜕

𝜕𝑡
(
𝜕𝜔

𝜕�̅�
) sin(Λ)]

1

0

+ 𝑏 (
1

2
− 𝑎) [�̈̅� cos(Λ) −

𝜕2

𝜕𝑡2
(
𝜕𝜔

𝜕�̅�
) sin(Λ)]])𝑑𝜁                                                   (10) 

گیرد و معادلات سه گانه زیر بدست در مرحله بعدی برای بدست آوردن معادلات ماتریسی سه گانه مورد استفاده قرار می Pوش ر 

 آید:می
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1

2
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+𝜔𝜃
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1 ⋯ 0
⋮ ⋱ ⋮
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) {
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𝑈
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 شود:عادلات سه گانه صورت ماتریسی زیر نشان داده میدر انتها م  
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[

[   ]𝑁×𝑁 [   ]𝑁×𝑁 [   ]𝑁×𝑛
[   ]𝑁×𝑁 [   ]𝑁×𝑁 [   ]𝑁×𝑛
[   ]𝑛×𝑁 [   ]𝑛×𝑁 [   ]𝑛×𝑛

]

(2𝑁+𝑛)×(2𝑁+𝑛)

{
 
 

 
 {
�̅�

𝑏
}
𝑁×1

{�̅�}𝑁×1

{
�̅�

𝑈
}
𝑛×1}

 
 

 
 

(2𝑁+𝑛)×1

= 0                      (14) 

 

 بحث و نتیجه گیری  -3

شود. به این منظور نمودارهای رسم  اساس معادلات بدست آمده در زوایای مختلف انجام می در این قسمت بررسی پدیده فلاتر بر

شود. در این تحلیل بعد ) محور افقی( بررسی میهای حقیقی و موهومی) محور های عمودی( بر حسب سرعت بیشده ریشه

 20ارهای سه حالت مربوط به زاویه صفر، زاویه گردد. در ادامه نمودبررسی فلاتر برای زوایای مختلف مثبت و منفی بررسی می

 ( به عنوان نمونه نشان داده شده است.-20منفی) 20+( و زاویه 20مثبت)

  

 (0: بررسی پدیده فلاتر برای بال با زاویه صفر)2شکل 

 

 
 

 زاویه رو به جلو-+( 20: بررسی پدیده فلاتر برای بال با زاویه بیست  مثبت )3شکل 
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 زاویه رو به عقب-(-20: بررسی پدیده فلاتر برای بال با زاویه بیست  منفی )4شکل 

 

باشد. این سرعت برای زاویه بیست مثبت می 7۶/2شود که سرعت فلاتر بی بعد برابر با مشاهده می 2بر اساس نمودارهای شکل 

دهد که زاویه بیست منفی دارای سرعت بی نشان می 4آید. نمودارهای شکل بدست می 3است.  با توجه به شکل  83/2برابر با 

 جهت رخ داد پدیده فلاتر است. 3/2بعد 

 جمع بندی  -4

در این پژوهش اثر زاویه رو به عقب و جلو در بال بر رخداد پدیده فلاتر بررسی گردید. به این منظور فلاتر بال را که دارای زاویه 

برای بررسی رفتار آیروالاستیک بال و حل معادلات دیفرانسیل  برای جریان ناپایا شد. Pروش است با استفاده از تئوری پیترز  به 

حاکم بر آن از روش مدهای  فرضی استفاده شد .  با استفاده از مختصات تعمیم یافته و روش لاگرانژ معادلات اصلی سیستم 

شود. با توجه به نمودارهای این سه معادله پرداخته می بعدسازیسازی و بیبه ساده Pدر انتها با استفاده از روش محاسبه گردید. 

رسم شده و مقایسه آنها ملاحظه شد که در حالت زاویه مثبت)رو به جلو(، با افزایش زاویه سیستم پایدار تر شده و فلاتر در سرعت 

تری اتفاق ر شده و فلاتر در سرعت پایینافتد. در حالت زاویه منفی)رو به عقب(، با افزایش زاویه سیستم ناپایدار تبالاتری اتفاق می

 افتد.می

 مراجع:

[1] T.A. Weisshaar, Static and Dynamic Aeroelasticity, in: Encycl. Aerosp. Eng., John Wiley & Sons, 

Ltd, Chichester, UK, 2010. doi:10.1002/9780470686652.eae149. 

[2] P. Roehl, D. Mavris, D. Schrage, Combined aerodynamic and structural optimization of a high-speed 

civil transport wing, in: 36th Struct. Struct. Dyn. Mater. Conf., American Institute of Aeronautics and 

Astronautics, Reston, Virigina, 1995. doi:10.2514/6.1995-1222. 

[3] J. Zhang, C. Bisagni, Buckling-driven mechanisms for twisting control in adaptive composite wings, 

Aerosp. Sci. Technol. 118 (2021) 107006. doi:10.1016/j.ast.2021.107006. 

[4] S.A. Fazelzadeh, P. Marzocca, E. Rashidi, A. Mazidi, Effects of Rolling Maneuver on Divergence 

and Flutter of Aircraft Wing Store, J. Aircr. 47 (2010) 64–70. doi:10.2514/1.40463. 



 8 1-8( 2021) 1400سال  3 شماره 11مجله پژوهش و کاربرد در مکانیک دوره 

 

(2021) 1400 آذر، 3شماره  11مجله پژوهش و کاربرد در مکانیک دوره   

[5] G. Karpouzian, L. Librescu, Nonclassical effects on divergence and flutter of anisotropic swept 

aircraft wings, AIAA J. 34 (1996) 786–794. doi:10.2514/3.13141. 

[6] A. Mazidi, S.A. Fazelzadeh, Flutter of a Swept Aircraft Wing with a Powered Engine, J. Aerosp. 

Eng. 23 (2010) 243–250. doi:10.1061/(ASCE)AS.1943-5525.0000037. 

[7] D.T. Akcabay, Y.L. Young, Material anisotropy and sweep effects on the hydroelastic response of 

lifting surfaces, Compos. Struct. 242 (2020) 112140. doi:10.1016/j.compstruct.2020.112140. 

[8] A. Drachinsky, O. Avin, D.E. Raveh, Y. Ben-Shmuel, M. Tur, Flutter Tests of the Pazy Wing, in: 

AIAA SCITECH 2022 Forum, American Institute of Aeronautics and Astronautics, Reston, Virginia, 

2022. doi:10.2514/6.2022-2186. 

[9] A. Alizadeh, Z. Ebrahimi, A. Mazidi, S.A. Fazelzadeh, Experimental Nonlinear Flutter Analysis of 

a Cantilever Wing/Store, Int. J. Struct. Stab. Dyn. 20 (2020) 2050082. doi:10.1142/S0219455420500820. 

[10] I. Lottati, Flutter and divergence aeroelastic characteristics for composite forward swept 

cantilevered wing, J. Aircr. 22 (1985) 1001–1007. doi:10.2514/3.45238. 

[11] M. Ghalandari, S. Shamshirband, A. Mosavi, K. Chau, Flutter speed estimation using presented 

differential quadrature method formulation, Eng. Appl. Comput. Fluid Mech. 13 (2019) 804–810. 

doi:10.1080/19942060.2019.1627676. 

[12] G. Schewe, H. Mai, Experiments on transonic limit-cycle-flutter of a flexible swept wing, J. Fluids 

Struct. 84 (2019) 153–170. doi:10.1016/j.jfluidstructs.2018.07.005. 

[13] M.R. Chiarelli, S. Bonomo, Numerical Investigation into Flutter and Flutter-Buffet Phenomena for 

a Swept Wing and a Curved Planform Wing, Int. J. Aerosp. Eng. 2019 (2019) 1–19. 

doi:10.1155/2019/8210235. 

 

 


