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 1396 مهر 25دریافت: 
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 1396 بهمن 21ارائه در سایت: 

مورد بررسی قرار گرفته است. بال مورد نظر به صورت یک تیر یک سر گیردار و  مقاله سرعت فلاتر بال کامپوزیتی با دو موتور متصلدر این  
سازی آیرودینامیک از سازی شده است. برای مدلشران تعقیب کننده و جرم موتورها مدلیدارای دو درجه آزادی و همچنین به همراه دو نیروی پ

اده از روابط لاگرانژ و با در نظر گرفتن مودهای فرضی بدست آمده است. سرعت گنر استفاده شده و معادلات حاکم بر حرکت بال با استفاتئوری و
سنجی کار انجام شده، ابتدا بال کامپوزیتی بدون موتور و سپس با فلاتر خطی نیز با استفاده از روش مقدار ویژه محاسبه شده است. برای صحت

خوانی خوبی بین نتایج مشاهده گردیده است. بال کامپوزیتی هم بصورت ن مقایسه شده است که همیدر نظر گرفتن دو موتور با نتایج پیش
مختلف از قبیل تغییر اندازه نیروی پیشران وجرم موتورها و همچنین  هایلایه و هم بصورت چند لایه مورد تحلیل قرا گرفته و تأثیر پارامترتک

دهد با افزایش جرم و نیروی پیشران شده است و نتایج حاصل نشان میهای کامپوزیت بررسی موقعیت قرارگیری موتورها و افزایش تعداد لایه
نزدیک شدن موتورها به لبه حمله سرعت فلاتر  و بایابد موتورها و همچنین با افزایش فاصله طولی موتور از ریشه بال، سرعت فلاتر کاهش می

 .یافته است افزایش
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 In this article, the Flutter speed of a composite wing carrying two power engines is analyzed. The wing 

is modeled as a beam with two degrees of freedom, which is a cantilever, with two thrust as a follower 

force and mass of the engines. Wagner theory has been used for aerodynamic model and using the 
assumed mode, the wing dynamic equations of the motion has been achieved by Lagrange equations. 

Linear flutter speed according to the eigenvalues of the motion equations was calculated. In order to 

valid the results of present work, at first composite wing assumed without engines and then wing 

modeled with two engines that results are compared with published results and good agreement has 

been observed. Composite wing has been analyzed as one layer and also laminate layers, and effect of 

variables such as follower force, engines mass, position of engines and number of layers has been 
investigated and the results show that with increase in mass and force of engines and also with increases 

distance between engine and wing root, flutter speed decreases and with decrease distance between 

engines and leading edge, flutter speed increases. 

Keywords: 

Instability 

Flutter 

Wing 

Composite  

 

 

 مقدمه 1-

بررسی رفتار استاتیک و دینامیک سازه الاستیک در جریان سیال )هوا( را 

نامند. امروزه به دلیل تمایل به کاهش مصرف سوخت، تا آیروالاستیسیته می

شود. استفاده از این ها استفاده میحد ممكن از مواد سبک در ساخت هواپیما

پذیری سازه می گردد که به احی هواپیما باعث افزایش انعطافمواد در طر

جا که تغییر خودی خود برای تحلیل سازه مشكل ساز نیست، اما از آن

شود و نیروهای ای باعث تغییر در نیروهای آیرودینامیكی میهای سازهشكل

های آیروالاستیک آشكار آورند، پدیدهآیرودینامیكی جدیدی را بوجود می

شوند. گاهی ممكن است بر هم کنش این عوامل باعث بزرگتر شدن دامنه می

های سازه شده و نهایتا آن را متلاشی کنند. یكی از خطرناک ترین تغییر شكل

های آیروالاستیک دینامیكی که در طراحی و تحلیل بال هواپیما ناپایداری

رهمكنش نیروهای باشد. این پدیده از بگیرد، فلاتر میمورد بررسی قرار می

تواند آیرودینامیكی، نیروهای الاستیک و نیروهای اینرسی ایجاد شده و می

  [1].باعث گسیختگی ناگهانی سازه بال هواپیما شود
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مطالعات بسیاری بر روی فلاتر بال هواپیما صورت گرفته است، که یكی 

ای از گلند است که مبتنی بر تحلیل آیروالاستیكی بال، مقاله از اولین آثار در

 1948همچنین او در سال [2]. باشد تغییر سرعت فلاتر بال یكسرگیردار می

این مساله را برای یک بال یكسرگیردار همراه با جرم متمرکز در نوک بال 

گرن و لیبرسكیو فلاتر و واگرایی یک بال با  1998در سال  [3]. محاسبه کرد

کند های متمرکز را در طول و نوک خود حمل میزاویه عقب رفت را که جرم

پژوهش )مدل تئودرسون(، بدست آوردند. در این دائمیغیر را با مدل بارگذاری

هامیلتون همراه با شرایط مرزی معادلات حاکم بر بال با استفاده از اصل

در همین سال لیبرسكیو و گرن مقاله ای دیگر در  [4]. بدست آمده است

مورد جرم متمرکز و بال با زاویه عقب رفت ارائه دادند که در این پژوهش به 

 2002در سال  [5].مسئله استاتیک آیروالاستسیته بیشتر پرداخته شده است 

هاجز و همكارانش با در نظر گرفتن دو درجه آزادی برای بال اثر نیروی رانش 

بر پایداری بال را مورد بررسی قرار دادند. این تحلیل نشان داد که نیروی 

پیشران موتور بر روی مرز ناپایداری بال تأثیر منفی دارد که این اثر با توجه به 

 2003کن و لیبرسكیو در سال [6]. شود ی کم یا بیشتر میپارامترهای سازه ا

سازی شده بود را در داری بال هواپیما که به صورت کامپوزیتی مدلناپای

شمس و همكارانش در [7]. جریان غیرقابل تراکم مورد بررسی قرار دادند 

رفتار غیر خطی یک بال بلند با ضخامت ناچیز را بر اساس تئوری  2008سال 

تأثیر زاویه  2009ر سال مزیدی و فاضل زاده د[8]. واگنر محاسبه کردند 

گرد بال بر ناپایداری دینامیكی بال و موتور متصل به آن را بررسی عقب

تأثیر مانور غلتش را بر ناپایداری  2010ها در سال همچنین آن[9]. کردند 

استاتیكی و دینامیكی بال هواپیما و جرم متصل به آن مورد مطالعه قرار 

گرد بر ناپایداری دینامیكی بال و در همین سال تأثیر زاویه عقب[10]. دادند 

زاده مزیدی و فاضل 2011در سال [11]. آن را بررسی کردند  موتور متصل به

تأثیر سرعت مانور محوری هواپیما بر ناپایداری دینامیكی بال  به بررسی

 2013آموزگار و ایرانی در سال [12]. هواپیما تحت نیروی پیشران، پرداختند 

ناپایداری بال کامپوزیتی تک لایه را که دارای موتور بود، بر اساس تغییر زاویه 

الیاف تک لایه، موقعیت قرارگیری موتور و نیروی بی بعد پیشران، مورد 

فلاتر یک بال  2013فاضل زاده و همكارانش در سال [13]. بررسی قرار دادند 

و در سال  [14] گرد که دارای دو موتور بود را محاسبه کردندبا زاویه عقب

بامبنگ و همكاران فلاتر بال کامپوزیتی با لایه چینی مشخص را  2015

لیوبومیرف و همكاران ناپایداری یک بال  2015و در سال [15] بررسی 

حال در این تحقیق به بررسی یک بال [16]. آنیزوتروپ را بررسی کردند 

پیشران  کامپوزیتی بلند دو موتوره پرداخته شده است که با توجه به نیروهای

متفاوت و موقعیت قرارگیری موتورها و همچنین تک لایه و چند لایه بودن 

 الیاف مختلف بررسی شده است. کامپوزیت در زاویه

 معادلات حرکت -2

بال مورد بررسی به صورت یک تیر نازک دارای دو درجه آزادی با اتصال صلب 

بررسی در نظر گرفته به بدنه در نظر گرفته شده است. از فرضیاتی که در این 

توان به عدم تغییر طول وتر بال از نوک تا ریشه اشاره نمود؛ شده است، می

کند. بال دارد و فرم وتر بال تغییر نمیهمچنین بال حین جابجایی تاب بر نمی

قابل تراکم زیر صوت قرار دارد و جرم موتورها به صورت یک در جریان غیر

ست. نیروی پیشران هر موتور توسط یک جرم متمرکز در نظر گرفته شده ا

سازی شده است و از روابط لاگرانژ برای بدست کننده مدلنیروی تعقیب

آوردن معادلات آئروالاستیک و همچنین برای مدل کردن نیروهای 

آئرودینامیک در حوزه زمان از تئوری واگنر استفاده شده است. برای به دست 

ری نوارهای باریک استفاده شده، و این آوردن بارهای آیرودینامیكی از تئو

های تحلیلی گردد که بدین منظور در روشنیروها در طول بال اعمال می

مقدار نیروهای آیرودینامیكی برای یک مقطع بال حساب شده و به طول بال 

شود. در تئوری نوار باریک توزیع فشار در هر مقطع بال تنها به تعمیم داده می

ه همان مقطع بصورت دوبعدی وابسته است و تأثیر جریان شویندجریان پایین

اطراف مقاطع دیگر در نظر گرفته نشده است. از فرضیات عمده این روش آن 

است که جریان سیال تراکم ناپذیر بوده و بال در دو جهت از صفحه تقارن تا 

کند، لذا جریان پیرامون بالواره برای هر سطح مقطع نهایت ادامه پیدا میبی

عرضی عمود بر بال یكسان بوده و جریان به صورت دو بعدی است. ضمناً از 

اثرات لزجت سیال صرف نظر شده و زاویه حمله کوچک در نظر گرفته شده 

 است.

  3مدل بال مورد نظر به صورت شماتیک و در شكل 2و   1هایدر شكل

های محل قرارگیری نیرو  2بال تغییر شكل یافته نشان داده شده است. شكل

آیرودینامیكی، مرکز جرم و محل قرارگیری موتور از نمای جانبی را نشان 

 دهد.می

برای بدست آوردن معادلات سیستم از روابط لاگرانژ استفاده شده است 

 شود:( بیان می1که برای بال دو درجه آزادی به صورت رابطه )

 الف( -1)
𝑑

𝑑𝑡
(

𝜕(𝑇𝑤 + 𝑇𝑒𝑖
)

𝜕ℎ̇1

) −
𝜕(𝑇𝑤 + 𝑇𝑒𝑖

)

𝜕ℎ1
+

𝜕𝑉

𝜕ℎ1
+

𝜕𝐷

𝜕ℎ̇1

= 𝑄ℎ 

𝑑 ب( -1)

𝑑𝑡
(

𝜕(𝑇𝑤 + 𝑇𝑒𝑖
)

𝜕𝛼̇1
) −

𝜕(𝑇𝑤 + 𝑇𝑒𝑖
)

𝜕𝛼1
+

𝜕𝑉

𝜕𝛼1
+

𝜕𝐷

𝜕𝛼̇1
= 𝑄𝛼 

با توجه به این که بال مورد نظر در این مقاله دارای دو درجه آزادی 

 (v( و عرضی )uها در جهت طولی )باشد، از تغییر شكلخمش و پیچش می

 بدان معنا است که بال مورد نظر از نظر طولینظر خواهد شد. این صرف
 

 

Fig. 1 The wing with engine configuration 
 نحوه اتصال موتور به بال 1شکل 

 
Fig. 2 Side view of wing [17] 

  [17] نمای جانبی بال 2شکل 
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a) Bendig deformation [18] 
 [18]تغییر شكل خمشی  الف(

 

b) Torsional  and bendig deformation  
    تغییر شكل پیچشی و خمشی ب(

Fig. 3 The wing situation before and after the deformation of elastic 
   های الاستیکوضعیت بال قبل و بعد از تغییر شكل 3شکل 

نسبت به  zباشد. همچنین سختی خمشی در جهت پذیر میغیرقابل انعطاف 

شود حال باید روابط بسیار زیاد در نظر گرفته می yسختی خمشی در جهت 

 (2)انرژی جنبشی، پتانسیل و میرای و کار نیروها را بدست آورده و در رابطه 

قرار داده شود. برای محاسبه انرژی جنبشی متمرکز نیاز است مشتق بردار 

ی زمان محاسبه گردد. بدین ترتیب رابطه نهایی مشتق جابجایی به جابجای

 خواهد بود:(2) صورت رابطه 
(2) 𝑅̇𝑒𝑖

= (−𝑤̇′𝑧𝑒𝑖
)𝑖̂ + (−𝜃̇𝑧𝑒𝑖

)𝑗̂ + (𝑤̇ + 𝜃̇𝑦𝑒𝑖
)𝑘̂   

برای محاسبه انرژی جنبشی جرم متمرکز موتورها با جایگذاری رابطه 

 آید:بدست می (4)رابطه نهایی به صورت رابطه  (3)در رابطه  (2)

(3) 𝑇𝑒𝑖
=

1

2
∭ 𝑀𝑒𝑖

𝑉

(𝑅̇𝑒𝑖
∙ 𝑅̇𝑒𝑖

)𝛿(𝑥 − 𝑥𝑒𝑖
)𝑑𝑉      

(4) 

𝑇𝑒𝑖
=

1

2
∫(

𝐿

0

𝑀𝑒𝑖
𝑧𝑒𝑖

2 𝑤̇′2
+ 𝑀𝑒𝑖

𝑧𝑒𝑖

2 𝜃̇2 + 𝑀𝑒𝑖
𝑤̇2 

        +𝑀𝑒𝑖
𝑦𝑒𝑖

2 𝜃̇2 + 2𝑀𝑒𝑖
𝑦𝑒𝑖

𝑤̇𝜃̇ + 𝐼𝑒𝑖
𝜃̇2)𝛿(𝑥 − 𝑥𝑒𝑖

)𝑑𝑥 

 برابر است: (5)انرژی جنبشی بال با رابطه 

(5) 𝑇𝑤 =
1

2
∫ (𝑚ℎ̇2 + 2𝑚𝑒𝛼̇ℎ̇ + 𝐼𝛼𝛼̇2)

𝐿

0

𝑑𝑥 

 محاسبه خواهد شد: (6)انرژی پتانسیل بال به صورت رابطه 

(6) 

𝑉 =
1

2
∫ (

𝐿

0

𝐺𝐽𝛼′2
+ 𝐸𝐼ℎ′′2

+ 2𝑃1(𝑥𝑒1
− 𝑥) 

    𝐻(𝑥𝑒1
− 𝑥)𝛼ℎ′′ + 2𝑃2(𝑥𝑒2

− 𝑥)𝐻(𝑥𝑒2
− 𝑥)𝛼ℎ′′𝑑𝑥 

 شود:نوشته می (7)و انرژی میرایی به صورت رابطه 

(7) 
 

𝐷 =
1

2
∫ (𝐶ℎℎ̇2 + 𝐶𝛼𝛼̇2)

𝐿

0

𝑑𝑥   

و کار نیروهای خارجی (8) کار نیروهای آیرودینامیكی به صورت رابطه 

 شود:محاسبه می (9)ناشی از نیروی پیشران به صورت رابطه 

(8) 𝛿𝑊𝐴 = ∫ (−𝐿𝛿ℎ + 𝑀𝛿𝛼)
𝐿

0

𝑑𝑥 

(9) 𝛿𝑊𝑝 = ∑{𝑃𝑖𝜃𝛿𝑤 + 𝑃𝑖(𝑌𝑒𝑖
𝜃 − 𝑧𝑒𝑖

)𝛿𝜃}

2

𝑖=1

|

𝑥=𝑥𝑖

 

عمودی و چرخش شكل مدهای حرکتی برای درجات آزادی جایجایی 

𝜂 در نظر گرفته که در این رابطه (11)و  (10)بال به صورت روابط = 𝑥/𝑙 

 باشد:می

(10) 

𝐹ℎ(𝜂) = (
sin ℎ𝛽1 + sin 𝛽1

cos ℎ𝛽1 + cos 𝛽1
) 

     cos(𝛽1) − (cos ℎ (𝛽1) + sin ℎ (𝛽1) − sin(𝛽1)) 

(11) 𝐹𝛼(𝜂) =  √2 sin(𝛽2) 

 شود:بیان می (12)برای چهار مد، به صورت رابطه  𝛽2و  𝛽1که مقادیر 

(12) 
𝛽1 = [1.8751,4.69406,7.85476,10.9955,14.1372] 
𝛽2 = (i − 0.5) 

حال با استفاده از روش مدهای فرضی جابجایی و پیچش بال که به 

 (9)تا (3) باشد و با جایگذاری این رابطه در معادلات می(13) صورت رابطه 

روابط نهایی انرژی پتانسیل، جنبشی، میرایی و کار نیروهای آیرودینامیكی و 

بدست  (22)تا  (14)خارجی بال ناشی از نیروهای پیشران به صورت روابط 

 آید:می
(13) ℎ = 𝐹ℎ(𝜂)ℎ1(𝑡)   ,   𝛼 = 𝐹𝛼(𝜂)𝛼1(𝑡) 

(14) 𝑇𝑤 =
1

2
 𝑚𝑙𝐴3 ℎ̇1

2 + 𝑚𝑒𝑙𝐴5𝛼̇1ℎ̇1 +
1

2
 𝐼𝛼𝑙𝐴4𝛼̇1

2  

(15) 

𝑇𝑒1
=

1

2
𝑀𝑒1

(
𝑍𝑒1

𝑙
) 𝐴6 ℎ̇1

2 

       +
1

2
(𝐼𝑒1

+𝑀𝑠1
 (𝑦𝑒1

2 + 𝑧𝑒1

2)) 𝐴8𝛼̇1 +
1

2
𝑀𝑒1

𝐴7ℎ̇1 

       +𝑀𝑒1
𝑦𝑒1

𝐴9ℎ′1𝛼̇1 

(16) 

𝑇𝑒2
=

1

2
𝑀𝑒2

(
𝑍𝑒2

𝑙
) 𝐴10 ℎ̇1

2 

       +
1

2
(𝐼𝑒2

+𝑀𝑒1
(𝑦𝑒2

2 + 𝑧𝑒2

2)) 𝐴12𝛼̇1
2 

       +
1

2
𝑀𝑒2

𝐴11ℎ̇1
2

+ 𝑀𝑒2
𝑦𝑒2

𝐴13ℎ′1𝛼̇1    

(17) 

𝑉 =
1

2
 
𝐺𝐽

𝑙
𝐴2 𝛼1

2 +
1

2

𝐸𝐼

𝑙3  𝐴1ℎ1
2 + 𝑃1𝐴14𝛼1ℎ1

+ 𝑃2𝐴16𝛼1ℎ1 

(18) 𝐷 =
1

2
 𝐴3𝑙𝐶ℎℎ̇1

2 + +
1

2
 𝐴4𝑙𝐶𝛼𝛼̇1

2  

(19) 

𝛿𝑊𝑝 = 𝑃1𝐴9𝛼1𝛿ℎ1 + 𝑃2𝐴13𝛼1𝛿ℎ1 + 𝑃1𝑦𝑒1
𝐴8𝛼1𝛿𝛼1 

       +𝑃2𝑦𝑒2
𝐴12𝛼1𝛿𝛼1 − 𝑃1𝑧𝑒1

𝐴15𝛼1𝛿𝛼1

− 𝑃2𝑧𝑒2
𝐴17𝛼1𝛿𝛼1 

(20) 𝛿𝑊𝐴 = −𝐿𝐹ℎ𝑃1(𝜂)𝛿ℎ1 + 𝑀𝐹𝛼𝑃1(𝜂)𝛿𝛼1 

(21) 𝛿𝑊 = 𝛿𝑊𝐴 + 𝛿𝑊𝑝 

𝑄ℎ الف( -22) = −𝜌𝑈2𝑏𝑙 ∫ 𝑑𝐶𝐿𝐹ℎ(𝜂)𝑑𝜂
𝑙

0

 

𝑄𝑎 ب( -22) = 2𝜌𝑈2𝑏2𝑙 ∫ 𝑑𝐶𝑀𝐹𝑎(𝜂)𝑑𝜂
𝑙

0

 

 اند.در روابط بالا، در پیوست تعریف شده 18A تا 1Aضرایب 

یکی غیردائم به وسیله تابع های آیرودیناممدل نیرو و ممان -2-1

 واگنر

معادلات استفاده شده برای نیروی برآ و گشتاور آیرودینامیكی در حوزه زمان 

 .[13] باشدمی (24و )(23) به صورت روابط 

𝑑𝐶𝐿(𝜏) = 𝜋(𝜉′′ − 𝛼ℎ𝛼′′ + 𝛼′) 

   +2𝜋 (𝛼(0) + 𝜉′(0) + (
1

2
− 𝛼ℎ) 𝛼′(0)) 𝜑(𝜏) 

   +2𝜋 ∫ 𝜑(𝜏 − 𝜎) (𝛼′(𝜎) + 𝜉′(𝜎) + (
1

2
− 𝛼ℎ) 𝛼′′(𝜎))

𝜏

0

𝑑𝜎 

(23)  
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𝑑𝐶𝑀(𝜏) = 𝜋 (
1

2
− 𝛼ℎ) 

   (𝛼(0) + 𝜉′(0) + (
1

2
− 𝛼ℎ) 𝛼′(0)) 𝜑(𝜏) 

   +
𝜋

2
𝛼ℎ(𝜉′ − 𝛼ℎ𝛼′′) + 𝜋 (

1

2
+ 𝛼ℎ) 

   ∫ 𝜑(𝜏 − 𝜎)(𝛼′(𝜎))
𝜏

0

+ 𝜉′(𝜎) + (
1

2
− 𝛼ℎ) 𝛼′(𝜎)𝑑𝜎 

(24) 
 𝜉است و  (25)تابع واگنر به صورت رابطه  𝜑(𝜏)، (23)و  (22)در روابط 

 باشد.پیچش مقطع بال می 𝛼بعد و جابجایی بی

(25) 
𝜑(𝜏) = 1 − 𝜓1𝑒−𝜀1𝜏 − 𝜓2𝑒−𝜀2𝜏 

𝜓1 = 0.165, 𝜓2 = 0.335, 𝜀1 = 0.0455, 𝜀2 = 0.3 

 بی بعدسازی -2-2

استفاده  (26)برای سهولت در امر محاسبات از پارامترهای بی بعد روابط 

 شود:می

(26) 

𝜉 =
ℎ

𝑏𝑛
     ,      𝑟𝛼 = √

𝐼𝛼

𝑚𝑏2     ,      𝜇 =
𝑚

𝜋𝜌𝑏2 

𝜂 =
𝑦

𝑙
       ,      𝑈∗ =

𝑈

𝑏𝜔𝛼
       ,       𝜉𝛼 =

1

𝜋

𝑙𝐶𝛼

√𝐼𝛼𝐺𝐽

 

𝜏 =
𝑈𝑡

𝑏
     , 𝜔𝛼 =

𝜋

2
√

𝐺𝐽

𝐼𝛼𝑙2   𝜔ℎ = (1.8751)2√
𝐸𝐼

𝑚𝑙4     

𝜔̅ =  
𝜔ℎ

𝜔𝛼
    ,       𝐾 =

𝐾

𝐺𝐽
     ,     𝜉𝜉 =

1

(1.87512)
 

𝑙2𝐶ℎ

√𝑚𝐸𝐼
 

𝑏∗ =
𝑏

𝑙
     ,       𝑒∗ = 𝑥𝛼        ,        𝑀𝑠

∗ =
𝑀𝑠

𝑚𝑙
             

𝐼𝑠
∗ =

𝐼𝑠

𝐼𝛼𝑙
    ,      𝜆 =

𝐸𝐼

𝐺𝐽
       ,         𝑃 = √𝜆

𝑝𝑙2

𝐺𝐽
             

𝑦𝑠
∗ =

𝑦𝑠

𝑏
     ,      𝑧𝑠

∗ =
𝑧𝑠

𝑙
 

 معادلات نهایی -2-3

های ممكن، معادلات نهایی بال کامپوزیتی تحت سازینهایتاً پس از ساده

 آیند:بدست می (28)و  (27)نیروی پیشران و جرم موتور به صورت روابط 

(27) 

𝐶0𝜉1
′′ + 𝐶1𝛼1

′′ + 𝐶2𝜉1
′ + 𝐶3𝛼1

′ + 𝐶4𝜉1+𝐶5𝛼1+ 𝐶6 𝑤1 

   +𝐶7𝑤2 + 𝐶8 𝑤3 + 𝐶9𝑤4  + 𝐴1 (
1

1.87514) 

   (
𝜔̅

𝑈∗)
2

𝐺(𝜉) + 𝐴12𝐾𝑏∗ (
𝑟𝛼

𝑈∗)
2

(
2

𝜋
)

2

𝑀(𝛼) = 𝑓(𝜏)     

(28) 

𝐷0𝜉1
′′ + 𝐷1𝛼1

′′ + 𝐷2𝜉1
′ + 𝐷3𝛼1

′ + 𝐷4𝜉1+𝐷5𝛼1 

   + 𝐷6 𝑤1 + 𝐷7𝑤2 + 𝐷8 𝑤3 + 𝐷9𝑤4+𝐴2 (
2

𝜋
)

2

 

    (
1

𝑈∗
)

2

𝑀(𝛼) + 𝐴12
𝑇 𝑏∗ (

1

𝑈∗
)

2

(
2

𝜋
)

2

𝐺(𝜉) = 𝑔(𝜏) 

، در (28)و  (27)بكار رفته در معادلات  9Dتا  1Dو  9Cتا  1Cضرایب 

 باشند.پیوست موجود می

 کامپوزیت -2-4

ها برای چند لایه کامپوزیتی های خمشی و پیچشی و کوپلینگ بین آنسختی

  [19].شوندمحاسبه می (30)بصورت رابطه 

𝐸𝐼 الف( -29) = 𝑏 (𝐷22 −
𝐷12

2

𝐷11
) 

𝐺𝐽 ب( -29) = 4𝑏 (𝐷66 −
𝐷16

2

𝐷11
) 

𝐾 پ( -29) = 2𝑏 (𝐷26 −
𝐷16𝐷12

𝐷11
) 

استفاده شده است و همچنین چند لایه  (30)از رابطه  ijDبرای محاسبه 

 کامپویتی متقارن در نظر گرفته شده است.

(30) 𝐷𝑖𝑗 =
1

3
∑(𝑄̅𝑖𝑗)

𝑘
(ℎ𝑘

3 − ℎ𝑘−1
3 )

𝑛𝑜𝑙

𝑘=1

 

 محاسبه سرعت فلاتر -3

بایست ابتدا با استفاده از افزار متلب، می برای محاسبه سرعت فلاتر توسط نرم

به فرم  (28)و  (27)( معادلات حرکت سیستم (13)مودهای فرضی )رابطه 

ماتریسی تبدیل شوند. در معادله ماتریسی قسمت حقیقی مقادیر ویژه همان 

میرایی مودال که سرعت ناپایداری مربوط به زمانی است که این میرایی از 

چنین قسمت موهومی آن فرکانس مقدار منفی به مثبت تغییر یابد و هم

باشد. و با اضافه شدن نیروهای پیشران تعقیب کننده به بال کاهش یافته می

 باشند.مورد نظر، خود این نیروها عاملی برای ناپایداری می

 اعتبار سنجی -4

سرعت فلاتر توسط معادلات بدست آمده با نرم افزار متلب برای مشخصات 

آمده، محاسبه شده است. قابل ذکر است که  2و  1های بال هیل که در جدول

باشد که برای این منظور در این مقاله همگن می (6)بال اشاره شده در مرجع 

 سنجی زاویه الیاف صفر در نظر گرفته شده است.برای صحت

 اعتبار سنجی بال کامپوزیتی بدون موتور -4-1

به منظور اعتبار سنجی سرعت فلاتر محاسبه شده بدون نیروی پیشران ابتدا 

 با مراجع (4)و سپس برای بال گلند در جدول  (3)برای بال هیل در جدول 

 
 مشخصات ساختاری و هندسی بال 1جدول 

Table 1 Geometrical specification of composite wing  
 مقدار پارامتر 

 16 (m) (Lطول بال )
 (m) 0.5 نصف طول وتر بال
  (kg/m) 0.75 جرم بر واحد طول

 (kg m) 0.1 ممان اینرسی
 ) kg m−30.0889( چگالی هوا

 مشخصات ماده کامپوزیتی و سطح مقطع بال  2جدول 
Table 2 Material specification of composite wing  

 مقدار پارامتر 

E1 (Pa)11 2×10 
E2 (Pa)9 5×10 

G12 (Pa)8 5×10  
v12 0.25 

 (m) 0.24 پهنای تیر بال

 (m) 0.017 ضخامت تیر بال

 اعتبارسنجی بال کامپوزیتی هیل 3جدول 

Table 3 Validation of composite HALE wing  
 درصد خطا (m/sسرعت فلاتر) بال هیل

 - 32.4 حاضر

 0.6- 32.2 [6] مرجع 

 1.2+ 32.805 [8] مرجع
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 اعتبارسنجی بال کامپوزیتی گلند 4جدول 

Table 4 Validation of composite GOLAND wing  
 درصد خطا (m/sسرعت فلاتر) بال گلند

 - 489.27 حاضر

 0.98 494.1  [3]  مرجع

 0.2- 488.3  [20] مرجع

 0.7 492.7   [14] مرجع

 ذکر شده مقایسه گردیده و نتایج با دقت خوبی همخوانی دارد.

 اعتبار سنجی بال کامپوزیتی دو موتوره -4-2

سنجی را برای سرعت فلاتر با در نظر گرفتن دو موتور در این بخش صحت

برای بال گلند با کار آقای مزیدی در حالت بدون سوِیپ انجام داده شده و 

 دهد.تطابق خوبی را نشان می(5) مقایسه نتایج در جدول 

 تحليل فلاتر -5

از موتورها در این بخش موتورها به حالت صلب به بال نصب شده که هر کدام 

های باشد و سرعت فلاتر برای حالتدارای یک نیروی تعقیب کننده می

مختلف بدست آمده و ارائه شده است. لازم به ذکر است تمام نمودارها برای 

و موقعیت آنها  kg 11ها باشند و همچنین جرم هر کدام از موتوربال هیل می

𝑋s1 در
= 0.3 , 𝑋𝑠2

=  4همچنین شكل  در نظر گرفته شده است. 0.7

نمودار فرکانس و صفر شدن میرایی و رخداد پدیده فلاتر برای بال هیل را 

 دهد.نشان می

تأثیر نیروی پیشران موتورها بر سرعت فلاتر در زاویه الیاف  5ابتدا شكل 

شود در طور که مشاهده میدهد. همانمختلف کامپوزیت تک لایه را نشان می

ان موتور دو در برخی زوایا الیاف سرعت فلاتر ابتدا با افزایش نیروی پیشر

 افزایش ولی بعد از مقدار معینی با افزایش نیروی پیشران موتور دو سرعت

شود و همچنین در حالتی که فلاتر کاسته و به مرز ناپایداری نزدیک می

نیروی موتور دو صفر است بیشتر سرعت فلاتر برای زاویه الیاف بیست درجه 

تأثیر نیروی پیشران موتور دو بر سرعت فلاتر نسبت به 6 ل باشد. در شكمی

 𝑠[90 0]نیروی پیشران موتور یک مختلف برای یک کامپوزیت چهار لایه 

شود سرعت فلاتر کاهش نشان داده شده که هر چه نیروی پیشران زیاد می

 .یابدمی

های موتور در زاویه تغییرات سرعت فلاتر نسبت به تغییرات جرم 7شكل 

طور که در شكل دهد. همانالیاف مختلف کامپوزیت تک لایه را نشان می

یابد و این روند شود با افزایش جرم موتورها سرعت فلاتر کاهش میدیده می

 کاهش در زاویه الیاف مختلف، متفاوت است؛ البته این روند برای زاویه الیاف

تر افزایش و بعد درجه متفاوت و با افزایش جرم تا حد معینی، سرعت فلا 90

  8درجه بیشترین تغییر را دارد. در شكل 20-تغییر چندانی ندارد و در زاویه 

تغییرات سرعت فلاتر نسبت به جرم موتورها برای یک کامپوزیت چهار لایه 

[0 90]𝑠  در نیروهای مختلف رسم شده است که با افزایش این نیرو، سرعت

 در ابتدا کمی افزایش و بعد تغییریابد ولی با افزایش جرم فلاتر کاهش می

 
  اعتبار سنجی بال کامپوزیتی دو موتوره برای بال گلند 5جدول 

Table 5 Validation of composite wing two engines 
 درصد خطا کار حاضر [14]   مرجع شرایط

=02P=1P 412.1 389.3 -5.5 
=02P=2, 1P 400.7 383.22 -4.3 
=22P=0, 1P 257.6 241.51 -6.2 
=22P=2, 1P 197.5 197.1 -0.2 

 
a) Frequency vs air speed plot 

 الف( نمودار فرکانس برحسب سرعت جریان

 
b) Damping vs air speed plot 

 ب( نمودار میرایی برحسب سرعت جریان
Fig. 4 Variation of Frequency and Damping vs air speed for HALE 

wing  
 هیلتغییرات فرکانس و میرایی برحسب سرعت جریان برای بال  4شکل 

 
Fig. 5 Effect of second engine thrust on the flutter speed for different 

fiber orientations in 𝑃1 = 6 
تأثیر نیروی پیشران موتور دو بر روی سرعت فلاتر بال در زوایای مختلف  5شکل 

  𝑃1  6=الیاف تک لایه و
 

تأثیر تغییر مكان طولی موتور دو بر سرعت فلاتر  9بخصوصی ندارد. در شكل 

𝑋s1 با در نظر گرفتن موتور یک در موقعیت 
= در نیروهای پیشران 0.3

مختلف برای کامپوزیت تک لایه در زاویه الیاف صفر درجه رسم شده است. 

 سمت نوکطور که مشهود است با تغییر موقعیت موتور از وسط بال به همان

 یابد، همچنین اینبال ابتدا سرعت فلاتر کمی زیاد ولی بعد کاهش می
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Fig. 6 Effect of second engine thrust on the flutter speed for different 

first engine thrust of 4 layer wing 
های 𝑃1تأثیر نیروی پیشران موتور دو بر روی سرعت فلاتر بال نسبت به  6شکل 

 مختلف در الیاف چهار لایه

تغییرات در نوک بال برای نیروهای مختلف متفاوت است. مثلًا زمانی که 

یابد ولی با افزایش نیروها در نیرویی نباشد، سرعت فلاتر کمی افزایش می

نیز تأثیر   10انتهای بال سرعت فلاتر با کاهش بیشتر همراه است. در شكل

بر سرعت فلاتر با در نظر گرفتن موتور دو در تغییر مكان طولی موتور یک 

𝑋s2موقعیت 
= کامپوزیت تک لایه با زاویه الیاف صفر درجه رسم  در 0.7

شده است که با تغییر موقعیت موتور یک از ریشه بال به سمت وسط بال ابتدا 

هر چه  0.3سرعت فلاتر با تغییر چندانی همراه نیست ولی بعد از موقعیت 

ا افزایش نیروها، کاهش شود، سرعت فلاتر بموتور یک به وسط بال نزدیک می

 یابد.می

تغییرات سرعت فلاتر بر حسب تغییر موقعیت موتورها درراستای وتر بال 

برای یک کامپوزیت تک لایه در چهار زوایه الیاف مختلف نشان  11در شكل 

ها به سمت مثبت نمودار شود هر چه موتورطور دیده میداده شده است همان

 یابد همچنین این تغییرات برای یکشوند سرعت فلاتر کاهش مینزدیک می

با توجه به تغییراندازه جرم  12در شكل  𝑠[90 0]کامپوزیت چهار لایه 

موتورها رسم گردیده است که با توجه به شكل شیب کاهش سرعت فلاتر با 

 ها در قسمت منفی بیشتر است.افزایش جرم موتور

 های مختلف کامپوزیتتغییرات سرعت فلاتر برای تعداد لایه 13در شكل 

 هاافزایش تعداد لایهبا توجه به تغییر اندازه موتورها را نشان داده  شده که با 
 

 
Fig. 7 Flutter speed against engines mass for different fiber orientation  

های متمرکز در زوایای تغییرات سرعت فلاتر در برابر تغییر میزان جرم 7شکل 

 مختلف الیاف تک لایه

 

Fig. 8 Flutter speed against engines mass for different engine thrust of 4 

layer wing 
های 𝑃نسبت به های متمرکز تغییرات سرعت فلاتر در برابر تغییر میزان جرم 8شکل 

 مختلف در الیاف چهار لایه 

 

Fig. 9 variation of the position of the second engine on flutter speed in 

fiber orientation 𝜃 = 0 
در راستای طولی بال در  متغییرات سرعت فلاتر برحسب تغییر مكان موتور دو 9شکل 

𝜃زاویه الیاف  = 0 

 

Fig. 10 Effects of the position of the first engine on flutter speed in 

fiber orientation 𝜃 = 0 
تغییرات سرعت فلاتر برحسب تغییر مكان موتور یک در راستای طولی بال  10شکل 

𝜃در زاویه الیاف  = 0 
 

های کاهش با افزایش نیرو یابد و همچنین اینسرعت فلاتر کاهش می

 در حالت بدون نیرو دارای کمترین شیب بیشتری همراه است وبا  ،پیشران
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Fig. 11 Flutter speed against chord-wise position of the concentrated 

mass for different fiber orientation 
تأثیر جابجایی موتور در راستای وتر بال بر روی سرعت فلاتر در زاویه الیاف  11شکل 

 مختلف

 
Fig. 12 Flutter speed against chord-wise position for different 

concentrated mass of 4 layer wing 
تأثیر جابجایی موتور در راستای وتر بال بر روی سرعت فلاتر نسبت به  12شکل 

 های مختلف در الیاف چهار لایهجرم

 
Fig. 13 Flutter speed for different layers 

 های مختلفسرعت فلاتر برای تعداد لایه 13شکل 

 است. شیب

 گيرینتيجه -6

لایه  های تک لایه و چنددر این مقاله سرعت فلاتر بال کامپوزیتی برای حالت

و با در نظر گرفتن جرم متمرکز موتورها مورد بررسی  و نیرو پیشران موتورها

روابط لاگرانژ و با استفاده قرار گرفته است. معادلات حرکت بال با استفاده از 

های فرضی بدست آمده است و از روش مقادیر ویژه سرعت فلاتر برای از مود

توان دستاوردهای این پژوهش را شرایط مختلف محاسبه شده است. می

 بندی کرد:بصورت زیر دسته

  با افزایش نیروی پیشران موتورها برای کامپوزیت تک لایه سرعت

ایش ولی بعد از مقدار معینی با کاهش همراه است و فلاتر بال ابتدا افز

این روند برای کامپوزیت چند لایه متفاوت و از همان ابتدا با افزایش 

 یابد.نیروی پیشران، سرعت فلاتر کاهش می

  با افزایش جرم موتورها سرعت فلاتر بال کامپوزیتی تک لایه ابتدا

درجه  90زاویه الیاف یابد ولی این روند برای افزایش و بعد کاهش می

متفاوت است و در حالت چهار لایه کمی افزایش و بعد تغییر 

 چشمگیری ندارد.

 یک از  با ثابت در نظر گرفتن موقعیت موتور دو و تغییر موقعیت موتور

𝑋s1ریشه تا وسط بال حالت مطلوب تقریبا در فاصله 
= 0.3 

 باشد.می

  با ثابت در نظر گرفتن موقعیت موتور یک و تغییر موقعیت موتور دو از

𝑋𝑠2وسط تا نوک بال حالت مطلوب تقریباً در فاصله 
=  باشد.می 0.7

  با افزایش نیروی پیشران موتورها و نزدیک شدن آنها به نوک بال

 یابد.سرعت فلاتر کاهش می

 دیک شدن آنها به با تغییر موقعیت موتورها در راستای وتر بال و نز

 یابد.سمت لبه حمله سرعت فلاتر افزایش می

 فهرست علائم -7

 𝑎ℎ فاصله بدون بعد از وسط وتر تا محور الاستیک
 𝑏 نصف وتر

 𝐷 انرژی میرایی
,𝐹ℎ(𝜂) های خمشی،پیچشیمود شیب 𝐹𝛼(𝜂) 

 ℎ𝑘 ام kارتفاع لایه 
  𝑀𝑠 جرم موتور

 𝑝 تراست بی بعد موتور
 𝑅𝑒 موقعیت جرم متمرکزبردار 

 𝑇 انرژی جنبشی
 𝑇𝑒 انرژی جنبشی جرم متمرکز
 𝑈 سرعت نرمال جریان بر بال

 𝑉 انرژی پتانسیل
 𝑥𝑎 فاصله بدون بعد از محور الاستیک تا مرکز ثقل

 علایم یونانی

 𝛼 زاویه پیچش

 𝜌 چگالی هوا

 𝜃 نزاویه الیاف

 𝜏 زمان بی بعد

,𝜀1 ثوابت تابع واگنر 𝜀2 

,𝜓1 ثوابت تابع واگنر 𝜓2 
𝜔𝛼 فرکانس پیچشی و خمشی , 𝜔𝜉  

 پيوست -8
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2
+ 𝑎ℎ)

𝜇𝑟𝑎
2 𝐴4𝜀1

1
(1 − 𝜀1 (

1

2
− 𝑎ℎ)) 

𝐷7 = −
2 (

1

2
+ 𝑎ℎ)

𝜇𝑟𝑎
2 𝐴4𝜀2

2
(1 − 𝜀2 (

1

2
− 𝑎ℎ)) 

𝐷8 =
2 (

1

2
+ 𝑎ℎ)

𝜇𝑟𝑎
2 𝐴5

1
𝜀1

2 

𝐷9 =
2 (

1

2
+ 𝑎ℎ)

𝜇𝑟𝑎
2 𝐴5

2
𝜀2

2 

𝑔(𝜏) = −
2

𝜇𝑟𝑎
2 [𝐴9 1 (0) + 𝐴4 (

1

2
− 𝑎ℎ) 𝛼1(0)] (

1

2
+ 𝑎ℎ) 

            (𝜀1
1

𝑒−𝜀1
𝜏

+ 𝜀2
2

𝑒−𝜀2
𝜏
) − 𝑝̅1𝑧𝑒1

∗
𝐴4

𝐴2
− 𝑝̅2𝑦𝑒2

∗
𝐴4

𝐴2
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