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ABSTRACT  

The present study aims to develop an analytical model of a fully flexible aircraft capable of capturing the 

influence of flight dynamic modes on aeroelastic instabilities. The proposed formulation is based on the quasi-

coordinate framework, wherein the aircraft is modeled as a multi-component flexible structure comprising the 

fuselage, wings, and tails. The aerodynamic forces acting on the wings and tails are modeled using the 

minimum state method. The model identifies various types of aeroelastic instabilities, including short-period 

and roll body-freedom flutter, as well as symmetric and antisymmetric wing flutter. The results indicate that 

only antisymmetric wing flutter and roll-mode body-freedom flutter are significantly influenced by roll 

moment of inertia such that increasing the roll inertia raises the flutter velocity in both phenomena. 

Conversely, pitch moment of inertia and plunging mass predominantly affect symmetric wing flutter and short-

period body-freedom flutter. Specifically, an increase in pitch inertia reduces the symmetric wing flutter 

velocity but increases the short-period body-freedom flutter velocity. Additionally, increasing the plunging 

mass elevates the flutter velocity for both symmetric wing and short-period body-freedom modes. 
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1. Introduction 

Accurate prediction of the aeroelastic behavior of fully 

flexible aircraft using low-order models is critical in 

conceptual design, evaluation of novel configurations, 

and multidisciplinary design optimization (MDO). With 

the increasing use of high-aspect-ratio wings, 

lightweight structures, and composite materials, the 

distinction between rigid-body and elastic dynamics is 

becoming increasingly blurred, requiring more 

comprehensive aeroelastic models beyond the classical 

cantilever beam assumptions. Aero-servo-elastic 

modeling commonly incorporates rigid-body motions, 

structural deformations, and unsteady aerodynamics. 

Three main modeling strategies are prevalent: 

(1) Simplified analytical models, where aircraft 

components such as the fuselage, wings, and tails are 

modeled as continuous structural elements, such as 

beams or plates, and their interactions are established 

through kinetic energy formulations, [1 & 2]. 

(2) Finite-element-based structural models coupled with 

aerodynamic meshes, offering higher fidelity but at 

significant computational cost [3 to 5]; and 

(3) The method utilizes the output of the aircraft 

structural modal analysis performed by finite element 

software. These results are incorporated into the 

aeroelastic equations of the aircraft as representations of 

the structural mode shapes, [1 & 6]. 

In early design phases, low-order models are often 

preferred for their efficiency in control synthesis, 

stability analysis, and rapid design iterations. However, 

they must still capture key coupling effects between 

flight dynamics and structural flexibility. 

In this study, the governing aeroelastic equations are 

derived using the quasi-coordinate formulation 

introduced by Meirovitch [8, 9], with the distinction that 

the unsteady aerodynamic forces acting on the wing and 

tail are modeled using the Minimum-State Method 

(MSM). The MSM provides a state-space representation 

of unsteady aerodynamics while minimizing the number 

of state variables through an optimization algorithm. 

This makes the aerodynamic model well-suited for 

integration with multi-input multi-output (MIMO) 

control systems, such as those in modern aircraft, which 

are naturally formulated in state-space. 

 

This study investigates two major aeroelastic 

phenomena in aircraft wing flutter and the BFF2 

simultaneously. A new type of instability, termed roll-

mode flutter, is identified and analyzed for the first 

time. The results from the full aircraft model are 

compared with those obtained from simplified 

representations, such as a cantilevered wing and a two-

dimensional flight dynamics model. Additionally, the 

effects of aircraft inertial parameters on both flutter 

mechanisms are systematically evaluated." 

2. The Developed Aeroelastic Equations 

In this study, a fully flexible aircraft is modeled as a 

multi-component system consisting of the fuselage, 

wings, and horizontal and vertical tail surfaces. The 

equations of motion are derived using a quasi-

coordinate framework, which offers notable advantages 

in flexible multibody dynamics. Structural modeling is 

based on Euler-Bernoulli beam theory, neglecting axial 

deformations and in-plane bending for wings and tails. 

Aerodynamic forces are calculated via strip theory, 

assuming linear behavior to enable eigenvalue-based 

solution approaches. Multiple coordinate systems 

including a ground-fixed frame, a body-fixed frame, and 

local frames for each component are employed to 

describe the motion. Each elastic component’s 

displacement is decomposed into rigid-body motion, 

elastic deformation at the attachment point, and local 

deformation within its coordinate frame. Based on the 

previously described modeling framework and 

employed coordinate systems, the velocity vector at any 

point of the aircraft components can be expressed as a 

combination of rigid-body and elastic velocity 

components. The total kinetic energy is expressed as the 

sum of the rigid-body motion of the fuselage and the 

elastic deformations of the components. The strain 

energy stored in the flexible components of the aircraft 

can be expressed based on elastic deformations and the 

virtual work of the external forces acting on the aircraft 

can be formulated. To derive the governing aeroelastic 

equations of the aircraft, the extended Lagrangian 

formulation proposed by Meirovitch [8,9] is employed. 

3. Results 

This section presents and analyzes the flutter-related 

results for the complete aircraft model, incorporating 

flight dynamics effects. Finally, the influence of various 

modes including roll, pitch, and plunge on the 

aeroelastic behavior of the aircraft is examined. Figure 5 

illustrates the real and imaginary parts of the 

eigenvalues obtained from the flutter analysis at various 

flight speeds. This plot enables the tracking of mode 
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evolution in the complex plane. Symmetric and 

antisymmetric short-period modes, along with the 

elastic bending and torsion modes of the wings, can be 

clearly identified. This graphical representation 

provides valuable insight into mode coupling near the 

onset of flutter instability and enhances understanding 

of the formation mechanisms of both symmetric and 

antisymmetric flutter modes. (Fig.1) 

 

Figure 1 – Imaginary vs. Real Parts of Eigenvalues as a 

Function of Flight Speed 

Table 1 presents a comparison of flutter speeds for three 

different models: (1) a cantilever wing model, (2) a full-

aircraft model with planar flight dynamics (as in [28]), 

and (3) a full-aircraft model incorporating spatial flight 

dynamics. The results reveal significant differences in 

flutter speeds between the simplified models and the 

comprehensive full-aircraft model. For instance, the 

planar flight dynamics model is unable to capture roll-

mode flutter. 

Table 1. Comparison of Flutter Results for Flexible 

Wing and Fully Flexible Aircraft 

Model 
Sym-

Flutter 

Anti 

sym- 

Flutter 

BFF 

(Short 

Period 

Mode) 

BFF 

(Roll 

Mode) 

wing 141.3 - - - 

Aircraft 

with planar 

Flight  

134.7 141.15 218.7 - 

Fully 

Flexible 

Aircraft 

131.15 141.45 229 262 

3.1. Investigation of the Effect of Aircraft Flight 

Dynamics Modes on Its Aeroelastic Behavior 
This section examines the influence of various 

flight dynamics modes namely roll, pitch, and 

plunge on aeroelastic instability phenomena. The 

primary focus is on how these modes affect the 

BFF, symmetric, and antisymmetric wing flutter. 

The analyses aim to identify the role of coupling 

between flight dynamics and aeroelastic modes in 

the onset and variation of aeroelastic instabilities. 

3.1.1. Effect of the Roll Mode on the 

Aeroelastic Instabilities of the Aircraft 

 
(a) Variations in Wing Flutter Speed 

 
(b) Variations in BFF Speed 

Figure 2– Variations of Flutter Speed vs xx
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پذیر با استفاده از های آیروالاستیک در هواپیمای کامل انعطافمدلسازی و تحلیل ناپایداری

 و مدل آیرودینامیکی حداقل متغیر حالت مختصاتبندی شبهفرمول

 *2محمدعلی نوریان، 1سلمان شفقت
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  چکیده

مورد  کیروالاستیآ هاییداریپرواز را در ناپا کینامید یکه بتواند اثر مودها باشدیکامل م رپذیانعطاف یمایاز هواپ یلیمدل تحل کی یهدف در کار حاضر ارائه

ها و شامل بدنه، بال ریپذانعطاف یجزئچند یسازه کیعنوان  به مایمختصات استخراج شده و در آن، هواپدستگاه شبه یهیبر پا یشنهادیقرار دهد. مدل پ یبررس

 یکیروالاستیآ یهایداریمدل انواع ناپا نی. اشوندیم سازیحالت مدل ریوارد بر بال و دم با استفاده از روش حداقل متغ یکینامیرودیآ یروهای. نشودیها مدل مدم

 یکه تنها فلاترها دهدینشان م هالیحاصل از تحل جی. نتاکندیم ییبال را شناسا رنفلاتر جسم آزاد مود تناوب کوتاه و مود رول، فلاتر متقارن و پادمتقا رینظ

 ی. از سوابدییم شیافزا دهیرول، سرعت فلاتر در هر دو پد ینرسیممان ا شیبا افزا کهیطوررول قرار دارند؛ به ینرسیممان ا ریپادمتقارن بال و مود رول تحت تأث

منجر به کاهش  چیمود پ ینرسیممان ا شیو جرم در مود پلانج بر فلاتر متقارن بال و فلاتر جسم آزاد مود تناوب کوتاه مؤثر هستند. افزا چیپ ینرسیممان ا گرید

 درسرعت فلاتر  شیجرم در مود پلانج باعث افزا شیافزا ن،ی. همچنشودیسرعت فلاتر جسم آزاد مود تناوب کوتاه م شیل، افزاسرعت فلاتر بال متقارن و در مقاب

 .گرددیفلاتر بال متقارن و فلاتر جسم آزاد مود تناوب کوتاه م دهیهر دو پد
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  فلاتر بال، فلاتر جسم آزاد، اثر مودهای دینامیک پرواز متغیر حالت،بندی شبه مختصات، روش حداقل فرمول هواپیمای انعطاف پذیر،
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 مقدمه -1

ای در تحقیقات حوزه شده، از اهمیت ویژههای تحلیلی سادهبینی رفتار آیروالاستیک هواپیمای کامل و نامقید با استفاده از مدلپیش

سازی های جدید و بهینهی مفهومی هواپیما، ارزیابی پیکربندیتواند در طراحهایی میی چنین مدلهوافضا برخوردار است. توسعه

ای هواپیماها، ها به همراه کاهش وزن سازههای مواد و افزایش نسبت منظری بالای بسیار مؤثر باشد. با پیشرفت فناوریچندرشته

مودهای صلب هواپیما کاهش یافته است. این مودهای الاستیک و فرکانس ی بین ویژه با استفاده گسترده از مواد کامپوزیتی، فاصلهبه

ای چون بال شده های سادهپذیر را، به جای استفاده از مدلتر از هواپیمای انعطافهای جامعی مدلهمگرایی اهمیت توسعه

 .چندان کرده است سرگیردار، دویک

شود: حرکت برای اجزای سازه در نظر گرفته می سازی هواپیما برای تحلیل آیروسروالاستیسیته، معمولاً دو نوع جابجاییدر مدل

منظور لحاظ همزمان این دو نوع جابجایی و در نظر گرفتن  ی الاستیک. بهدینامیکی جسم صلب و تغییر شکل دینامیکی سازه

 .های پیشین توسعه یافته استها، سه رویکرد اصلی در پژوهششدگی بین آنجفت

بندی کرد. در روش نخست، اجزای توان در دو دسته کلی طبقهمی را پذیرانعطاف ییکی هواپیماآیروالاستسازی مدل دررویکرد اول 

گیری از روابط انرژی شوند و با بهرهصورت اعضای پیوسته مانند تیر یا ورق مدل میها و سطوح کنترلی بههواپیما نظیر بدنه، بال

پذیر در نظر گرفته شده و سایر عنوان اعضای انعطافها بهی مطالعات، تنها بالگردد. در برخجنبشی، اندرکنش میان این اجزا برقرار می

 سیستم و اندشده مدل پذیرانعطاف صورتبه هواپیما اجزای تمامی تر،دقیق تحقیقات در که حالی در ،[6–1اند ]اجزا صلب فرض شده

 .[13–7] شودمی یلتحل یآیرودینامیک نیروهای معرض در منعطف چندجسمی سازه یک عنوانبه

 کردههای استاتیکی ناشی از آیروالاستیسیته بر دینامیک پرواز هواپیماهای نسبت منظری بالا بررسی [، اثر تغییر شکل1] راقوان و پتیل

  .صلب دارد با بال هاییافته دقت بالاتری نسبت به مدلبندی تغییرشکلکه تحلیل دینامیکی مبتنی بر پیکره ندو نشان داد

پدیده فلاتر مبتنی بر فیلتر کالمن،  1مرتبه دوم خطی  [، با استفاده از مدل آیروسروالاستیک و طراحی کنترلر2] قت و همکارانشف

پذیر تحلیل و کنترل شده و تأثیر کنترل حلقه بسته در افزایش سرعت وقوع این در یک هواپیمای دارای بال انعطافجسم آزاد 

 .فته استناپایداری مورد بررسی قرار گر

پذیری سازه بر رفتار آیروالاستیک و مشتقات آیرودینامیکی ، با هدف بررسی تأثیر انعطافیدر پژوهش[ 3مسرور و همکاران ]

که  دادنشان  آنها . نتایجدادندهواپیماهای بدون سرنشین، مدلی سریع و تحلیلی مبتنی بر تیر الاستیک و آیرودینامیک پنل توسعه 

 .توجهی بر افزایش مشتقات عرضی داشته باشداند تأثیر قابلتوپذیری میانعطاف

پیکر، مدلی ترکیبی از درجات های دینامیکی هواپیمای پهنپذیری سازه بر پاسخ، با هدف تحلیل دقیق اثرات انعطاف[4پناه ]برهان

توانند مودهای الاستیک بیشتری را فعال میهای خارجی مانند تندباد که تحریک دادپذیر توسعه داد. نتایج نشان ادی صلب و انعطافآز

 .تأثیر بگذارند هواپیماپذیری کرده و بر پایداری و کنترل

 یمدلدر این تحقیق . پرداختپذیر و نسبت منظری بالا های انعطافدر هواپیماهای با بال به تحلیل پدیده فلاتر جسم آزاد[ 5شفقت ]

و مدل آیرودینامیکی تابع واگنر  زهبرنولی برای سا-لرویپذیر غیرخطی ای و تیر انعطافایافته از ترکیب دینامیک پرواز صفحهتوسعه

استفاده شد و  و فلاتر بال فلاتر جسم آزاد برای تحلیل رفتار غیرخطی بال و هواپیما در شرایط بروز استاتیکیهمراه با مدل استال 

 ی قرار گرفت.مورد بررسای پس از ناپایداری تحلیل حساسیت و نوسانات دوره

                                                           
1 Linear Quadratic Regulator 
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بال با نسبت منظری بالا پرداختند.  دارای[ به بررسی رفتار دینامیکی غیرخطی پس از وقوع فلاتر در یک هواپیمای 6توزکو و ناهان ]

 مدل ایگیری از روش شبکه گردابهپذیر بود که در آن توزیع نیروهای آیرودینامیکی با بهرهشده شامل بالی انعطافارائه هواپیمای مدل

 .گردیددر مدل لحاظ  بال های بزرگ سازهو اثرات غیرخطی ناشی از تغییرشکلشده بود 

سازی سیستم . مدلندپذیر پرداختبه تحلیل یکپارچه دینامیک پرواز و آیروسروالاستیسیته در هواپیماهای انعطاف[ 7میروویچ و توزکو ]

. در رودحلیل تعاملات پیچیده سازه و جریان آیرودینامیکی به کار میسازی و تهای شبیهطور ویژه در بهبود روشبه تحقیق آنهادر 

های دینامیک که تمامی جنبه دادندپذیر ارائه یک فرمولاسیون ریاضی یکپارچه برای تحلیل پرواز هواپیماهای انعطاف[ 8ادامه آنها ]

ای برخوردار است. این ت بر رفتار هواپیما از اهمیت ویژهسازی دقیق این تعاملاشود. مدلای و آیرودینامیکی را شامل میپروازی، سازه

های کنترل مناسب برای هواپیماهای تحقیق بر اهمیت در نظر گرفتن نیروهای مختلف و تعاملات پیچیده برای طراحی سیستم

 . پذیر تأکید داردانعطاف

پذیر توسعه داده شده است که واپیماهای انعطافسازی یکپارچه برای تحلیل دینامیک پرواز ه[ یک روش مدل10[ و ]9] مطالعات

-سازی با استفاده از مدل تیرگیرد. این مدلطور همزمان اثرات نیروهای اینرسی، آیروالاستیسیتی و نیروهای پیشران را در نظر میبه

شی بال است. و متمایل انجام شده و شامل حرکات خمشی طولی، خمشی عرضی و پیچ تحت پیچشهای معادل برای بال شفت

ای برای بررسی پایداری آیروالاستیک لحاظ شده و معادلات حاکم در قالب های سازهاندرکنش میان نیروهای اینرسی و تغییر شکل

[ یک مدل عددی 10اند. علاوه بر توسعه مدل تئوریک، در مرجع ]بندی شدههای شش درجه آزادی فرمولفضای حالت برای سیستم

های های آیروالاستیک و دمپینگرابری عمومی ایجاد شده و تحلیل مقدار ویژه برای محاسبه فرکانسبرای یک هواپیمای ت

 .آیرودینامیکی به منظور ساخت مدل دینامیک پرواز یکپارچه انجام گرفته است

این  در. اسا توسعه داده شدن1 برای هواپیمای مفهومی اناپای با استفاده از تئوری آیرودینامیکی [، یک مدل آیروالاستیسیته11] توزکو

صورت بال و به برای اسازی شده و نیروهای آیرودینامیکی ناپایپذیر مدلانعطاف جزئیصورت یک سامانه چندهواپیما به زهسا مدل

فرانسیل اند. معادلات دینامیکی با استفاده از روش لاگرانژ و گالرکین استخراج و به معادلات دیدر سایر سطوح اعمال شده اپایشبه

 .ندمعمول تبدیل شد

  غیرخطی هواپیماهای هدقیق برای تحلیل آیروالاستیسیتی-[، یک ابزار محاسباتی مبتنی بر معادلات تیر هندسی21]ستوده و همکاران 

رزیابی قرار عتبر مورد اافزارهای مهای تجربی و نتایج نرمتوسعه داده شد و دقت آن از طریق مقایسه با داده 2با مداومت پروازی بالا

با استفاده از   3شبیه بدنه-بالپرنده های فلاتر یک [، اثر موقعیت موتور و زاویه پسگرایی بال بر ویژگی31در پژوهشی دیگر ]. گرفت

فلاتر جسم  تحلیل آیروالاستیک غیرخطی بررسی شده و علاوه بر اعتبارسنجی نتایج، وجود مود ناپایداری با فرکانس پایین موسوم به

 .شناسایی گردیده است دآزا

بعدی یا دوبعدی و های یکگیری از روش اجزای محدود است که در آن از المانسازی هواپیمای کامل، بهرهروش دوم برای مدل

 هایشبکه با ایسازه محدود اجزای شبکه رویکرد، این در[. 16–14شود ]سازی سازه استفاده میصورت خطی یا غیرخطی برای مدلبه

 .شودنتیجه، معادلات آیروالاستیک کل هواپیما حاصل می در و گرددمی کوپل برآزا سطوح ینامیکیآیرود

                                                           
1 the Generic Transport Model 
2 High-Altitude Long-Endurance 
3 Horten IV 
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 برای الاستیستهزمان با طراحی آیرو طور هم ای که طراحی سیستم کنترل را بهسازی چندرشته[، یک چارچوب بهینه14] حقیقت

-سازی سازه از روش المان محدود با استفاده از الماندر مدل او .دادتوسعه  ،کندپذیر یکپارچه میهای بسیار انعطافبال هواپیماهای با

توجهی در عملکرد هواپیما و افزایش بین مدل، بهبود قابلبا استفاده از سیستم فعال کاهش بار و کنترل پیش کرد وهای تیر استفاده 

 ایجاد کرد.در مواجهه با اغتشاشات  زهعمر خستگی سا

. دادندهای مختلف اجزای محدود برای تحلیل آیروالاستیسیته هواپیمای کامل مورد بررسی قرار [، عملکرد مدل15] نپلاسیوز و همکارا

آنها . نتایج مقایسه بودندهای با نسبت منظری بالا برای بال 1های ذاتیهای مبتنی بر تغییرمکان، کرنش، و مدلها شامل روشاین مدل

 .ها دارندتوجهی نسبت به سایر روشحفظ دقت، از نظر سرعت محاسباتی برتری قابل های ذاتی، ضمنکه مدل دادنشان 

که در آن از روش اجزای محدود  را ارائه دادند،پذیر بسیار انعطاف یک هواپیمایآیروسروالاستیسیته  [، مدل16] ویستانگن و همکاران

با انجام آنها . کردندآیرودینامیک ناپایا استفاده سازی نیروهای دلمبرای  2لتیس-تئوری دابلتسازی دینامیک سازه و از روش برای مدل

جهت سازی کارایی کنترل بررسی و مکان بهینه آنها برای بیشینه را تحلیل حساسیت جرمی، تأثیر موقعیت عملگرها بر مشخصات فلاتر

 کردند.تعیین به تاخیر انداختن فلاتر 

باشد. این نتایج در افزارهای اجزای محدود میتحلیل مودال سازه هواپیما توسط نرمهای حاصل از سومین روش استفاده از خروجی

 [.21-17] گیرند،ای مورد استفاده قرار میعنوان شکل مودهای سازه معادلات آیروالاستیسیته هواپیما به

از فرم ضعیف معادلات با استفاده پذیر عطافای و صلب هواپیمای انشده دینامیک سازه[، معادلات کاملاً کوپل17] سالاتاری و همکاران

 .دادندتوسعه  را شده در فضای حالتالتیس، یک مدل خطی-سازی آیرودینامیک ناپایا به روش دابلتاند و با مدلکوشی استخراج شده

 .کندصورت یکپارچه بررسی رفتار آیروالاستیک و دینامیک پرواز را به توانستمی این مدل

پذیر، با استفاده از مدلی با مرتبه پایین های بسیار انعطافبا بالبدنه -بال [، پایداری و پاسخ آیروالاستیک هواپیمای18] سو و همکاران

شد. نتایج حاصل از این مدل برای تحلیل فلاتر ای را شامل میکه کوپل کامل بین دینامیک پرواز و رفتار غیرخطی سازه کردندبررسی 

 .های آن با نتایج تونل باد مورد بررسی قرار گرفته استبه کار رفته و تفاوت رکت صلبهای مقید در ححالتدر 

-پذیر از نوع بال[، یک مدل دینامیکی خطی با مرتبه پایین برای تحلیل دینامیک طولی پرواز یک پهپاد انعطاف19] اسمیت و همکاران

های کند. نتایج این مدل، شامل شرایط فلاتر و پاسخپذیر را کوپل میطور کامل درجات آزادی صلب و انعطافکه به دادندتوسعه  بدنه

 .اندنشان داده 3نسترن بالا مانندهای مرتبههای پرواز و تحلیلگذرا، تطابق خوبی با داده

پذیر از انعطافای برای افزایش پایداری و سرکوب فعال فلاتر در یک پهپاد تحقیقاتی ، قوانین کنترلی یکپارچهدر ادامه [20] اسمیت

طور همزمان پایداری حرکتی و پذیر، بهانعطافو  صلبمودهای . این قوانین کنترلی با در نظر گرفتن اندرکنش دادتوسعه  بدنه-نوع بال

 . ندبخشیدسرکوب فلاتر را فراهم کرده و پایداری مودهای آیروالاستیک را بهبود 

پذیر طراحی، انعطاف بدنه-وت برای سرکوب پدیده فلاتر در یک پهپاد بال[، سه روش کنترلی متفا21] اسمیت در تحقیقی دیگر

ضمن افزایش میرایی مود فلاتر، مرز ایمنی فلاتر را  کننده نتایج نشان داد که هر سه کنترل کرد.سازی و در پرواز آزمایش مدل

 .اندگسترش داده و عملکرد پایداری مناسبی در شرایط طراحی از خود نشان داده

                                                           
1 intrinsic (first-order) geometrically-nonlinear composite beams 
2 Doublet Lattice 
3 NASTRAN 
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پذیر از منظر انتخاب دستگاه مختصات نیز قابل بررسی است. به طور کلی، دو چارچوب مختصاتی رایج سازی هواپیماهای انعطافلمد

[ که دستگاه 8، 7مختصات. میروویچ و توزکو ]گیرد: دستگاه محورهای اصلی و دستگاه شبهدر این زمینه مورد استفاده قرار می

که هرچند دستگاه  ند[ اشاره کرد22ای دیگر ]اند، در مقالهی دینامیک کلی هواپیما پیشنهاد کردهبندمختصات را برای فرمولشبه

هایی نظیر هواپیما، موشک و مؤثر است، اما در سامانه نامقیدهای چندجزئی محورهای اصلی برای جداسازی معادلات اینرسی در سامانه

های لازم سازیاین، ساده بر شود. افزوندگی بیشتر و پیچیدگی در معادلات میشهلیکوپتر، حضور نیروهای آیرودینامیکی باعث جفت

 .سازی منجر شودتواند به بروز خطاهای مدلدر این روش می

سازی یک هواپیمای مشابه بهره [ با هدف بررسی تفاوت میان این دو چارچوب، از هر دو روش در مدل24، 23] و همکاران گرانت

گیری نداشتند، اما این پژوهشگران خاطر نشان کردند که اگرچه معادلات ل از هر دو روش از نظر دقت تفاوت چشمگرفتند. نتایج حاص

تر هستند، ولی برای محاسبه حرکت در نقاط خاص روی بدنه نیاز به حل معادلات حاصل از روش محورهای اصلی از نظر ساختار ساده

  .سینماتیکی اضافی وجود دارد

خواهد بود، در  افزاراضافی توسط نرمروش مستلزم در اختیار داشتن مودهای کلی سازه است که نیازمند تحلیل مودال همچنین، این 

 .مختصات، تنها شکل مودهای اجزای منفرد مورد نیاز استکه در روش شبهحالی

شده توسط پرداخت و برخی از نقدهای مطرحای به دفاع از روش محورهای اصلی با انتشار مقاله 2015[ در سال 25در نهایت، اسمیت ]

 .میروویچ را مورد چالش قرار داد

شود. روش اول، که عمدتاً مبتنی بر شده مورد مقایسه قرار گرفته و مزایا و معایب هر یک بررسی میسازی معرفیاکنون سه روش مدل

ای که بال و بدنه دارای ساختارهای هندسی های پیچیدهیدرنظر گرفتن اجزای هواپیما به صورت تیر یا ورق منفرد است، برای پیکربند

های دوم و سوم دهد. این سادگی منجر به کاهش دقت مدل نسبت به روشای ارائه میمتنوع هستند، مدل جرم متمرکز ساده جنسو 

سازی و اغلب با یک مسئله بهینه باشدای میرشتههای چندگیریتصمیمزمان انجام شود، اما در مرحله طراحی مفهومی هواپیما، که می

های حالت در این روش باعث سهولت در بر این، مرتبه پایین ماتریس شود، از کارآمدی بالایی برخوردار است. علاوهچندهدفه همراه می

؛ زیرا گرددشود که در مسائل مرتبط با کنترل فعال فلاتر یک مزیت مهم تلقی میهای کنترل در فضای حالت میطراحی سیستم

 .دارند بهتریسازی و پایداری عملکرد تر، از نظر پیادههای کنترل با مرتبه پایینسامانه

ای است که تری را دارند. با این حال، روش دوم نیازمند تحلیل مودال سازههای دوم و سوم قابلیت ارائه نتایج دقیقدر مقابل، روش

کند. بر و پیچیده میسازی طراحی را زمانشود و این موضوع فرآیند بهینهمحدود انجام میافزارهای اجزای گیری از نرممعمولاً با بهره

سازی اجزای محدود با استفاده از تعداد زیادی المان استوار است، برای رسیدن به همگرایی نتایج همچنین روش سوم، که بر پایه مدل

تبع آن افزایش هزینه محاسباتی های حالت و بهگیر ابعاد ماتریسشماست که منجر به افزایش چ بندی با تفکیک بالامشنیازمند 

 .شودمی

 با معادلات. استمورد بررسی قرار گرفته  1در کار حاضر دو پدیده آیروالاستیک شایع در هواپیما شامل فلاتر بال و فلاتر جسم آزاد

، به دست آمده است، البته با این تفاوت که نیروهای شده ارائه [8و  7] چیروویم توسط که مختصات، شبه یبندفرمول از استفاده

                                                           
1 Body Freedom Flutter 
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آیرودینامیک ناپایا را در فضای حالت ارائه  این روشاند. مدل شده 1آیرودینامیک روی بال و دم با استفاده روش حداقل متغیرهای حالت

باشند. استفاده سازی حداقل تعداد را دارا میدهد که در ضمن متغیرهای حالت به کار رفته در آن با استفاده از یک الگوریتم بهینهمی

چند خروجی مانند هواپیما که در فضای -از این مدل آیرودینامیک سیستم را مناسب برای استفاده در سیستمهای کنترلی چند ورودی

 کند.بندی دارد، میحالت قابلیت فرمول

-میزمان مورد بررسی قرار صورت همتر بال و فلاتر جسم آزاد بهی مهم آیروالاستیک در هواپیماها شامل فلادر این تحقیق، دو پدیده

نتایج حاصل از مدل هواپیمای است. و برای نخستین بار، نوعی ناپایداری جدید تحت عنوان فلاتر مود رول شناسایی و تحلیل شده گیرد

 گیرد.قرار میای مورد مقایسه تر بال یک سرگیردار و دینامیک پرواز صفحههای سادهکامل با مدل

 یافتهمعادلات آیروالاستیک توسعه -2

ها، و سطوح دم افقی و عمودی عنوان یک سامانه چندجزئی متشکل از بدنه، بال پذیر کامل بهدر این تحقیق، هواپیمای انعطاف

خراج معادلات حرکت بر مختصات که در بخش مقدمه نیز به آن اشاره شد، استسازی شده است. با توجه به مزایای دستگاه شبهمدل

صورت سازی بهقبل از شروع فرآیند استخراج معادلات حرکت، فرضیات حاکم بر مدل .اساس این دستگاه مختصات انجام گرفته است

 :اندزیر در نظر گرفته شده

ها ها و دمبال صفحه برای داخلنظر شده و همچنین خمش های طولی برای تمامی اجزا صرفای، از تغییرشکلدر مدلسازی سازه

بال و دم افقی  بالای در نظر گرفته نشده است. در بخش آیرودینامیک، از تئوری نواری استفاده شده است که با توجه به نسبت منظری

پذیر بودن حل مسئله به روش مقدار ویژه، کلیه منظور امکانباشد. همچنین، بهدر مدل مورد بررسی، از دقت مناسبی برخوردار می

 .اندای و آیرودینامیکی در ناحیه خطی فرض شدهط سازهرواب

ع اند که شامل دستگاه مختصات مرجکار گرفته شدههای مختصات بهای از دستگاهبرای توصیف حرکت هواپیمای کامل، مجموعه

 , ,X Y Z ثابت بر روی زمین، دستگاه مختصات بدنه ، ,,f f fx y z، ( و تغییرشکل نیافته بدنه )واقع در مرکز جرم و روی

باشند. بدنه هواپیما در مرکز جرم به دو بخش جلویی و عقبی تقسیم های مختصات محلی برای هر یک از اجزای هواپیما میاهدستگ

 های مختصات محلیترتیب دارای دستگاهشده و به , , ,F F F

f f fx y z   و , , ,A A A

f f fx y z  مربوط به خود هستند. همچنین برای

ست ی راهابال , ,R R R

w w wx y z  و چپ , ,L L L

w w wx y z راست، دمهای افقی  , ,R R R

e e ex y z  چپ و , ,L L L

e e ex y z  و دم

عمودی  , ,V V V

e e ex y zهای مختصات مجزا تعریف شده است، دستگاه. 

                                                           
1 minimum state method 
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 یرپذمدل هواپیمای کامل انعطاف -1شکل 

 
Fig. 1. Fully flexible aircraft model 

 

آزادی خمش خارج از صفحه در راستای  اتدرجبرنولی با -صورت تیر اویلر های جلویی و عقبی بدنه بهای، بخشسازی سازهدر مدل

z خمش داخل صفحه در راستای وy  ل محورپیچش حوشفت تحت وx برنولی -، از مدل تیر اویلرهاو دم هااند. برای بالمدل شده

 است.استفاده شده  xحول محور پیچششفت تحت و  zبرای خمش خارج صفحه در راستای

در این سامانه نامقید شامل سه مؤلفه اصلی است. نخست، جابجایی صلب کل  جابجایی هر نقطه دلخواه از یک جزء الاستیک

هواپیما نسبت به دستگاه مرجع زمین؛ دوم، جابجایی الاستیک محل اتصال آن جزء به بدنه نسبت به دستگاه مختصات بدنه؛ و سوم، 

 جابجایی الاستیک خود نقطه مورد نظر در دستگاه مختصات محلی آن جزء. 

کاررفته، بردار سرعت در هر نقطه از اجزای های مختصات بهسازی و دستگاهه توضیحات پیشین در خصوص ساختار مدلبا توجه ب

 :های صلب و الاستیک بیان کردتوان با ترکیب سرعتمختلف هواپیما را می

(1)            , , , ,
T

f f f f f f f f f f ft t r u t t t t          V r V r ω α r v r  

(2) 
               , , , , , , , ,     ,

TT

i i i f fi i i f fi f fi i i i f i i i it C r t r C r t r t r u r t t t t i w e                 V r V Ω α ω α r v r  

 جاییکه 

(3) 0 ,     ,

fi

T

fyfz
fi

f f
r

uu
i w e

x x

 
  

  
Ω  

 

شوند. برای نسبت به دستگاه مختصات مرجع سنجیده می ω و Vبدنه به ترتیب با نمادهایبردارهای سرعت انتقالی و دورانی 

شوند. بردارنمایش داده می α و vهای ناشی از خمش و پیچش این اجزا به ترتیب با توصیف رفتار اجزای الاستیک، سرعت
fir 

موقعیت یک نقطه دلخواه بر  rسازد، در حالی که بردار موقعیت نقطه اتصال بال یا دم به بدنه را در دستگاه مختصات بدنه مشخص می
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 کند. جابجایی خمشی ناشی از تغییر شکل الاستیک نیز با نماد روی هر جزء الاستیک را در دستگاه مختصات محلی آن جزء بیان می

u های هادی شود. نهایتاً، ماتریس کسینوسمشخص میCاه مختصات بدنه را برقرار ، رابطه بین دستگاه مختصات محلی اجزا و دستگ

 .کندسازد و نقش کلیدی در تبدیل بردارها بین این دو دستگاه ایفا میمی

صورت تجمع انرژی جنبشی مربوط به های هر یک از اجزای هواپیما، انرژی جنبشی کل سیستم قابل بیان بهبا تعریف سرعت

 :شودمعادله انرژی جنبشی کل هواپیما به صورت زیر نوشته می های الاستیک اجزا است. بنابراین،حرکت صلب بدنه و تغییرشکل

 

(4) 1 1 1

2 2 2

T T T

f f f f w w w w e e e eT m dl m dl m dl     V V V V V V  

که در آن 
fm ،

wm  و
em های واحد طول بدنه، بال و دم هواپیما هستندترتیب جرم به. 

صورت زیر بیان پذیر هواپیما بهافهای الاستیک در اجزای انعطشده ناشی از تغییر شکلاز سوی دیگر، انرژی پتانسیل ذخیره

 :شودمی

(5) 
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u
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u
EI GJ dD
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





       
                  

     
      

     

     
      

      

 

 که در آن  ziEI ،
yiEI   و

xiGJ دهنده صلبیت خمشی خارج از صفحه، صلبیت خمشی داخل صفحه و صلبیت ترتیب نشانبه

 باشد. می ناشی از تغییر شکل الاستیک پیچشییی جابجا و  باشندام از سازه هواپیما میiپیچشی برای جزء 

 :شودصورت زیر نوشته میدر نهایت، کار مجازی نیروهای وارده بر هواپیما به

(6)  ,     ,   ,
i

T

i i ii D
W dD i f w e    f R  

 که در آن
if  نیروهای آیرودینامیکی وارد بر مولفهi ام و

iR  بردار جابجایی مجازی یک نقطه فرضی بر روی مولفهi هستندام. 

 

 با استفاده از روش گلرکینجداسازی متغیرها  -2-1

ها به متغیرهای تابع زمان باقی بماند. به این شوند که تنها وابستگی آنای بازنویسی میدر این بخش، معادلات حرکت به گونه

شود. در این روش، با ضرب معادلات در توابع آزمون مناسب و انجام برای جداسازی متغیرها استفاده می 1منظور از روش گلرکین

 .شوندگیری در بعد مکانی، وابستگی مکانی از معادلات حذف شده و معادلات صرفاً در قالب متغیرهای تابع زمان بیان مینتگرالا

[ بهره گرفته شده است. در این رویکرد، شکل مودهای ارتعاشی مورد استفاده 7برای این منظور، از رویکرد پیشنهادی میروویچ ]

شود. این انتخاب باعث سرگیردار انتخاب مید تیر یا شفت یکوم شکل ر بدنه، بال و دم( بر اساس توابعبرای اجزای مختلف سازه )نظی

 .گرددسازی عددی و نیز تطابق بهتر با شرایط مرزی فیزیکی سازه هواپیما میسهولت در پیاده

 توان نوشت:برای متغیرهای جابجایی الاستیک هر جزء می

(7) 
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1 Galerkin Method 
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 :اندصورت زیر در نظر گرفته شدهبه ، به ترتیب،رفته برای اجزای مختلف کاربه خمش و پیچش یشکل مودهاکه در آن 
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1 2
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2 1
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که در آن 
iL باشد:طول هر جز می 

مودهای فوق در روابط انرژی جنبشی، پتانسیل و کار مجازی نیروها، معادلات حرکت به  با اعمال روش گلرکین و جایگذاری شکل

آیند. این معادلات اساس دست میشامل درجات آزادی اندک و تنها تابع زمان به م معادلات دیفرانسیل معمولیصورت یک سیست

 .دهندتحلیل آیروالاستیکی مدل هواپیما را در مراحل بعدی تشکیل می

هره گرفته شده است که توسط یافته ببرای استخراج معادلات حاکم بر رفتار آیروالاستیکی هواپیما، از قالب معادلات لاگرانژ توسعه

را  آیروالاستیکزمان درجات آزادی دینامیک پرواز و [ معرفی گردید. این چارچوب تحلیلی امکان در نظر گرفتن هم8, 7میروویچ ]

 :شوندسازد. معادلات کلی حرکت در این روش به صورت زیر تعریف میفراهم می
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(8) 

 ت ماتریسی زیر قابل ارائه است:درنتیجه معادلات آیروالاستیک در فرم

Mq +Cq + Kq = 0  (9) 

های جرم یافته سیستم )شامل دینامیک بدنه و مودهای ارتعاشی( است و ماتریسامل درجات آزادی تعمیمش q که در آن بردار

Mگ، دمپین C فتی و سK ها و جزئیات نحوه اند. فرم کامل این ماتریسدست آمدهبه ترتیب از روابط انرژی و معادلات لاگرانژ به

 .[ ارائه شده است8[ و ]7ها در مراجع ]تشکیل آن

 متغیر حالت آیرودینامیک با حداقل -2-2

هایی با اند. برای بالسازی شدهدر این مطالعه، نیروهای آیرودینامیکی وارد بر بال و دم با استفاده از تئوری آیرودینامیک ناپایا مدل

رود. این تئوری شامل معادلاتی است که به ترم کار میهای متداول بهعنوان یکی از مدلنسبت منظری بالا، تئوری تئودورسن به

k/ (رکانس کاستهف b U( بندی معادلات در فضای حالت را برای کاربردهای کنترلی با اند؛ وابستگی مذکور فرمولوابسته

شود. می های گویا برای بازنویسی عبارات آیرودینامیکی استفادهسازد. به منظور رفع این مسئله، معمولاً از تقریبهایی مواجه میچالش

گیری از یک روند و روش حداقل متغیر حالت هستند. کارپل با بهره های متداول در این زمینه شامل تقریب پد، تقریب راجرزروش

سازی، روش حداقل متغیر حالت را توسعه داد تا مرتبه سیستم فضای حالت را تا حد امکان کاهش دهد. در این روش، از یک بهینه

های وابسته به فرکانس کاسته استفاده شده و مدل نهایی برای منظور تقریب مؤثر ترمد محدودی متغیر حالت بهمدل گویا شامل تعدا

شود. مزیت اصلی سازی میچند خروجی ضروری است، آماده-های کنترل چند ورودینمایش در فضای حالت، که در طراحی سیستم

یی پاسخ آیرودینامیکی است که به بهبود عملکرد و کارایی سیستم کنترل این روش، کاهش ابعاد مدل در عین حفظ دقت در بازنما

 باشد. [ قابل دسترس می26تشریح کامل روش حداقل متغیر حالت در ] شود.منجر می

سازی نیروهای آیرودینامیکی ناشی از تغییر شکل دلیل مزایای فوق، از روش حداقل متغیر حالت برای مدلدر پژوهش حاضر، به 

 .تیک در درجات آزادی پیچشی و خمشی بال و دم استفاده شده استالاس
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 تحلیل فلاتر با استفاده از روش مقدار ویژه -2-3

 ناپایا سازی آیرودینامیکیبرای مدل گیری از روش حداقل متغیر حالتجایی که در این پژوهش معادلات آیروالاستیکی با بهرهاز آن

یابد. به این منظور، صورت طبیعی و ساده به یک مسأله مقدار ویژه تقلیل میاند، مسأله فلاتر بهشدهطور کامل در فضای حالت فرموله به

 :شودپاسخ سیستم به صورت تابع نمایی زیر در نظر گرفته می
pteq = q   

 :شودورت زیر حاصل میی مقدار ویژه به صمعادله مشخصه، فرض در معادله حرکت آیروالاستیک با جایگذاری این
2 0p p  M C K  (10) 

های دینامیکی بینی سرعت فلاتر و بررسی ناپایداریحل این معادله برای مقادیر مختلف عدد ماخ و پارامترهای طراحی، امکان پیش

 .سازدسیستم را فراهم می

 نتایج  -3

گیرند یافته با استفاده از یک مرجع معتبر مورد اعتبارسنجی قرار میعهسازی توسدر این بخش، در گام نخست نتایج حاصل از مدل

تا دقت مدل تأیید شود. در ادامه، نمودارهای مربوط به پدیده فلاتر در هواپیمای کامل با در نظر گرفتن دینامیک پرواز فضایی ارائه 

امل مود رول، پیچ و پلانج در رفتار آیروالاستیک گردند. در نهایت، به بررسی و تحلیل نقش مودهای مختلف ششده و تحلیل می

 .شودهواپیمای مورد مطالعه پرداخته می

 اعتبارسنجی -3-1

فلاتر  دهیهر دو پد لیمرجع، تحل نی[ استفاده شده است. در ا27مرجع ] جیپژوهش، از نتا نیشده در امدل ارائه یاعتبارسنج یبرا

 ییکه تطابق بالا یطیاست؛ شرا دهیو بدنه و دم صلب ارائه گرد یاپرواز صفحه کینامیبا فرض د مایهواپ کی یجسم آزاد و فلاتر بال برا

 .کندیم لیتبد یسنجصحت یمناسب برا یانهیدارد و آن را به گز اضربا مفروضات مدل ح

 انیم یشدگاز، و روابط جفتپرو کینامیبال، معادلات د کیروالاستیسه دسته از معادلات شامل معادلات آ ،یاعتبارسنج ندیفرآ در

صورت کامل و [ به27مشخصات مدل مورد استفاده در مرجع ] هیاند. لازم به ذکر است که کلقرار گرفته سهیدو مجموعه، مورد مقا نیا

 در کار حاضر قرار گرفته است. یسازهیمدل شب میتنظ یشده و مبنا ئهشفاف در خود مقاله ارا

 

 
  [27] ر بال و فلاتر جسم آزاد بامقایسه نتایج فلات -2شکل 
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Fig. 2. Comparison of wing flutter and body freedom flutter results with [28] 
 

تناوب کوتاه، برای طیفی  همراه موددهای خمش و پیچش الاستیک بال، بههای حقیقی و موهومی مو، نمودارهای بخش2در شکل 

شدگی مودهای تناوب کوتاه و خمش بال که منجر به وقوع پدیده فلاتر جسم این نمودارها، جفتاند. در های پروازی رسم شدهاز سرعت

وضوح قابل مشاهده ، بهگرددمنجر به ناپایداری فلاتر بال می خمش و پیچش بال کهمودهای شدگی شود، و همچنین جفتآزاد می

[ 27های منتشرشده در مرجع ]تطابق کاملی با داده ه در این پژوهششدشود، نتایج حاصل از مدل ارائهطور که مشاهده میاست. همان

 .کندخوبی تأیید میشده را بهسازی انجامارند و این تطابق، دقت و صحت مدلد

 ترهای سادههای فلاتر مدل هواپیمای کامل و مقایسه با مدلگراف -3-2

گردند. بهتر مقایسه میهای سادهو با نتایج مدلارائه شده  املکی شده از مدل هواپیماهای فلاتر استخراجدر این بخش، گراف

[ انتخاب شده است. با این حال، مدل حاضر از دو 27شده در مرجع ] منظور انجام این تحلیل، یک مورد مطالعاتی مشابه با مدل ارائه

 .منظر اساسی با مدل مذکور تفاوت دارد

اند. با این وجود، پذیر مدل شدهصورت انعطافدنه و دم هواپیما بهف مدل مرجع، باولین تفاوت آن است که در مدل حاضر، برخلا

 100اند که ای تنظیم شدهگونهادیر صلبیت خمشی و پیچشی بدنه بهراستا با شرایط مرجع، مقای منصفانه و همبرای حصول مقایسه

بوده و اختلاف ناشی از انعطاف صلب سازی تقریباً بدنهی شبیهمنزلهاند. این انتخاب بهبرابر صلبیت متناظر در بال در نظر گرفته شده

برابر صلبیت متناظر در بال در نظر  1/0ها در این مدل معادل در مقابل، صلبیت خمشی و پیچشی دمرساند. پذیری آن را به حداقل می

 .والاستیک گنجانده شودتری در تحلیل آیرصورت دقیقها بهپذیری دماند، تا تأثیر انعطافگرفته شده

تواند قابل توجه باشد، موضوعی که در پژوهش پذیری بدنه بر رفتار آیروالاستیک هواپیما میشایان ذکر است که تأثیر انعطاف

 .[ منتشر شده است28مستقلی توسط نویسندگان همین مقاله مورد بررسی قرار گرفته و در مرجع ]

 

[ در لحاظ کردن دینامیک کامل فضایی پرواز است. برای تحقق این هدف، لازم است ممان27مورد دوم تفاوت مدل حاضر با مدل ]

های رول و سمت برای کل هواپیما تعریف گردند. در این مطالعه، توزیع جرم اجزای مختلف هواپیما های اینرسی مربوط به حرکت

منظور بررسی تأثیر ممان اینرسی رول بر پایداری ست. به[ فرض شده ا27شده در مرجع ]شامل بدنه، بال و دم مطابق با مدل ارائه
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xx

F

w

J

J

تعریف شده که در آن،  
xxF

J  نمایانگر ممان اینرسی رول مفروض برای بدنه و
xxw

J  بیانگر

xxاین ضریب به صورت  در این بخش، باشد.می هازیع جرم بالان اینرسی ناشی از تومم

xx

F

w

J

J
 است.تعریف شده  20

انعطاف هواپیمای فلاتر مسئله حل از که سرعت–فرکانس و سرعت–های کلاسیک فلاتر شامل نمودارهای میراییدر ادامه، گراف

اند. این نتایج مربوط به حالتی هستند که در صلبیت خمشی بال، ارائه شده 4و  3های ترتیب در شکلاند، بهکامل حاصل شده پذیر

wEIمود پیچ هواپیما[ در نظر گرفته شده است. همچنین، ممان اینرسی 72] در مرجع گولند بال ، معادل مقدار متناظر آن در مدل 

 .دو برابر مقدار متناظر در مرجع فوق فرض شده است

-که از جفت شدگی مودهای خمش و پیچش متقارن و نامتقارن بال بوجود می ها، فلاترهای متقارن و پادمتقارن بالاین گراف در

شدگی مود تناوب کوتاه با خمش متقارن و همچنین فلاتر ناشی از جسم آزاد یعنی فلاتر ناشی از جفتو نیز دو نوع ناپایداری فلاتر  آید

این تحقیق  هایجسم آزاد مود رول، از نوآوریها قابل مشاهده است. پدیده دوم، یعنی فلاتر پادمتقارن بال شدگی مود رول با مودجفت

 .بار در این کار شناسایی و تحلیل شده استشود و برای نخستینمحسوب می
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xxپذیر کامل با هواپیمای انعطاف سرعت-میرایینمودار  - 3شکل

xx
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w

J

J
20 

 

Fig. 3. Damping–Velocity Diagram of the Fully Flexible Aircraft for 20xx
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xxپذیر کامل هواپیمای انعطاف سرعت-نمودار فرکانس - 4شکل 
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20xx
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J

ircraft for alexible fully fiagram of the delocity v–FrequencyFig.4.  
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 مقادیر ویژه به عنوان تابعی از سرعت نمودار بخش موهومی بر حسب بخش حقیقی -5شکل 

 

Fig. 5. Imaginary vs. real part of eigenvalues as a function of air velocity 
 

پروازی نسبت به یکدیگر ترسیم های مختلف فلاتر در سرعتیژه حاصل از تحلیل های حقیقی و موهومی مقادیر و، بخش5در شکل 

سازد. در این شکل، مودهای متقارن و پادمتقارن مودها در صفحه مختلط را فراهم میاند. این نمودار امکان مشاهده روند حرکت شده

ی دید روشنی از جفتن ارائه گرافیکها قابل شناسایی هستند. ایه مودهای خمش و پیچش الاستیک بالهمراتناوب کوتاه هواپیما، به

 .سازدرهای متقارن، پادمتقارن فراهم میگیری فلاتآورد و درک بهتری از نحوه شکلشدگی مودها در آستانه ناپایداری فلاتر فراهم می
 

 
 

 مایهواپ بال اول خمش نمتقار پادمود -ب                       مایمود متقارن خمش اول بال هواپ  -الف -6 شکل               
 

        Fig. 6.   (b) Antisymmetric First Bending Mode of the Wing   a) Symmetric First Bending Mode of the Wing 
 

ای یکسان و در یک جهت ال هواپیما )چپ و راست( با دامنهلازم به ذکر است که در مودهای متقارن، برای مثال مود خمش، دو ب

ها در جهت مخالف یکدیگر رخ انکنند. در مقابل، در مودهای پادمتقارن، دامنه خمش در دو بال همچنان برابر است، اما نوسمینوسان 

های آیروالاستیک نقش مهمی در تحلیل و تفکیک پدیدهنمایش داده شده است و  6روشنی در شکل دهد. این تفاوت رفتار مودال بهمی

 .کندایفا می

( مدل هواپیمای کامل با دینامیک 2سر گیردار، )( مدل بال یک1مدل مختلف شامل: ) ای بین سرعت فلاتر سهقایسه، م2در جدول 

 .( مدل هواپیمای کامل با دینامیک پرواز فضایی ارائه شده است3(، و )[27]  ای )مطابق مرجعپرواز صفحه

شده و مدل جامع هواپیمای کامل های سادهن مدلسرعت فلاتر بی توجهی در مقادیرهای قابلدهنده تفاوتنتایج این مقایسه نشان

ای قادر به شناسایی فلاتر مود رول نیست یا قادر به شناسایی اثرگذاری این مود در رفتار برای مثال مدل دینامیک پرواز صفحه است.
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 های آیروالاستیکل در تحلیلی کامع هواپیماسازی دقیق و جامکارگیری مدلبر اهمیت به اتاین موضوع آیروالاستیک هواپیما نیست.

مختلف دینامیک پرواز و نحوه  ای تأکید دارد. در ادامه، اثر مودهایسازی چندرشتهه در مراحل طراحی مفهومی و بهینهویژ، بههواپیما

یشتری مورد بررسی قرار خواهد ها با مودهای آیروالاستیکی بال در تعیین پاسخ آیروالاستیکی کلی هواپیما با جزئیات بشدگی آنجفت

 .گرفت

Table. 2. Comparison of flutter results for different models 

 

 پذیر کاملپذیر  و انعطافمقایسه نتایج فلاتر هواپیمای با بال انعطاف -2جدول 

فلاتر متقارن  مدل

 بال

فلاتر پادمتقارن 

 بال

فلاتر جسم آزاد 

  مود تناوب کوتاه

فلاتر جسم 

اد مود رولآز  

 - - - 3/141 بال یکسرگیردار سرعت فلاتر

 - 7/218 15/141 7/134 ایمدل هواپیمای با دینامیک پرواز صفحه سرعت فلاتر

xxپذیر کامل با هواپیمای انعطاف سرعت فلاتر

xx

F

w

J

J
20  15/131 45/141 229 262 

 پرواز هواپیما در رفتار آیروالاستیک آنبررسی اثر مودهای دینامیک   -3-3

آیروالاستیکی مورد بررسی های ناپایداری جمله رول، پیچ و پلانج بر پدیده در این بخش، تأثیر مودهای مختلف دینامیک پرواز از

ها با هدف لیلهاست. تحن بالد، فلاتر متقارن و پادمتقارفلاتر جسم آزا هایپدیده گیرد. تمرکز اصلی بر نحوه تأثیر این مودها برقرار می

های آیروالاستیکی انجام گیری و تغییر رفتار ناپایداریدر شکل آیروالاستیک هواپیماشدگی این مودها با مودهای شناسایی نقش جفت

 .شده است

 های آیروالاستیک هواپیمااثر مود رول بر ناپایداری -3-3-1

های آیروالاستیکی، شامل فلاترهای متقارن و پادمتقارن بال و همچنین فلاتر جسم یثر مود رول هواپیما بر ناپایداردر این بخش، ا

های فلاتر نسبت به ممان ر تحلیل این تأثیر، تغییرات سرعتمنظو، مورد بررسی قرار گرفته است. بهآزاد مودهای تناوب کوتاه و رول

های فلاتر متقارن الف، سرعت-7که در شکل طوریبه اند؛ارائه شده 7یج این بررسی در شکل اینرسی رول هواپیما مطالعه شده است. نتا

بعد صورت تابعی از پارامتر بیرول بههای فلاتر جسم آزاد مربوط به مودهای تناوب کوتاه و ب، سرعت-7ادمتقارن بال و در شکل و پ

xx

xx

F

w

J

J

 .اندنمایش داده شده 

   
 تغییرات سرعت فلاتر جسم آزاد -ب                                 تغییرات سرعت فلاتر بال               -الف                           
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                    (b) Variation of Body Freedom Flutter Speed                    (a) Variation of Wing Flutter velocity 

 

xxپایداری با افزایش پارامتر تغییرات سرعت نا – 7شکل

xx

F

w

J

J

 

 

xx

xx

F

w

J

J

Variation of Instability Speed with Increasing Parameter Fig. 7.  

 

 :ابل استخراج است، نکات زیر در خصوص اثر مود رول بر رفتار آیروالاستیکی هواپیما ق7شده در شکل با توجه به نتایج ارائه

مود رول تنها بر فلاتر پادمتقارن بال و فلاتر جسم آزاد مربوط به مود رول تأثیرگذار  :های خاصأثیر مود رول محدود به ناپایداریت  -1

و پیچش راستایی را با مود پادمتقارن خمش از و رفتار دینامیکی، بیشترین هماست. این موضوع بدین دلیل است که مود رول، از نظر ف

کند. از سوی دیگر، از آنجا که ممان اینرسی رول پدیده فلاتر پادمتقارن مشارکت میبال دارد؛ در نتیجه، با این مودها جفت شده و در 

 .شود، تغییر آن مستقیماً بر ناپایداری فلاتر جسم آزاد مود رول اثرگذار استر جرمی اصلی در این مود محسوب میپارامت

 

شده افزایش ممان اینرسی رول موجب کاهش سرعت فلاتر پادمتقارن در مدل حاضر : نواخت با افزایش ممان اینرسیرفتار غیر یک -2

د. [ است که در آن افزایش اینرسی رول موجب افزایش سرعت فلاتر پادمتقارن شده بو29های داول ]است. این نتیجه برخلاف یافته

که در مدل حاضر، سرعت طوریگردد؛ بهمی تر پادمتقارن نسبت به فلاتر متقارن بازیابی سرعت فلاعلت این تفاوت به نحوه موقعیت

دهند این وجود، هر دو مطالعه نشان می [ این ترتیب برعکس است. با29فلاتر پادمتقارن بالاتر از فلاتر متقارن است، در حالی که در ]

توان نتیجه گرفت که شوند. از این رو، میر نزدیک میبه یکدیگ تقارنمتقارن و پادم که با افزایش ممان اینرسی رول، دو سرعت فلاتر

 .جهت اثر اینرسی رول بر سرعت فلاتر پادمتقارن به موقعیت نسبی آن نسبت به فلاتر متقارن وابسته است

شدگی بین مود از جفتتوجه به نمودار سرعت فلاتر جسم آزاد مربوط به مود رول، که ناشی  با :تحلیل فلاتر جسم آزاد مود رول  -3

نسبت  برای 7 شود که این ناپایداری در مقادیر کمتر ازآیروالاستیکی بال است، مشاهده میخمش پادمتقارن بال و مود رول با مودهای 

xxبعد بی

xx

F

w

J

J

اینرسی رول، سرعت  ده و با افزایش مماندهد. در مقادیر بالاتر، رفتار این ناپایداری مشابه با فلاتر پادمتقارن بال بورخ نمی 

یابد. با این حال، نرخ کاهش سرعت در این حالت نسبت به فلاتر بال کمتر است، که بیانگر حساسیت کمتر فلاتر جسم فلاتر کاهش می

 .آزاد مود رول به تغییرات ممان اینرسی رول در مقایسه با فلاتر بال است

 

 های آیروالاستیک هواپیمااثر مود پیچ بر ناپایداری -3-3-2

گیرد. تمرکز اصلی بر چگونگی تغییر سرعت ستیک هواپیما مورد بررسی قرار میبر رفتار آیروالا در این بخش، تأثیر مود پیچ

منظور تحلیل این اثر، نمودار های مختلف آیروالاستیکی در پاسخ به تغییرات ممان اینرسی مربوط به مود پیچ است. بهناپایداری

 .ارائه شده است 8ها نسبت به ممان اینرسی پیچ در شکل یرات سرعت ناپایداریتغی
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 تغییرات سرعت فلاتر جسم آزاد -ب                                 تغییرات سرعت فلاتر بال               -الف                          

 

                    (b) Variation of Body Freedom Flutter velocity                    (a) Variation of Wing Flutter velocity 

 

yyتغییرات سرعت ناپایداری با افزایش پارامتر  – 8شکل

yy
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J

 

 

yy
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Variation of Instability velocity with Increasing Parameter Fig.8.  

 

 باشد:اهم نتایج حاصل بترتیب زیر می 

های پادمتقارن ندارد. این موضوع منطقی ول، مود پیچ تأثیری بر ناپایداریبرخلاف مود ر :عدم تأثیر مود پیچ بر فلاتر پادمتقارن -1

 .دهدنمی ها رخی میان آنشدگفاز نبوده و بنابراین جفتاست، چراکه مود پیچ با مودهای پادمتقارن نظیر خمش و پیچش بال هم

 

رسی پیچ، سرعت فلاتر بال الف، با افزایش ممان این-8مطابق شکل : کاهش سرعت فلاتر بال با افزایش ممان اینرسی پیچ -2

انس به یابد. علت این رفتار آن است که کاهش ممان اینرسی، موجب افزایش فرکانس مود تناوب کوتاه شده و این فرککاهش می

شدگی شده و این موضوع باعث تضعیف جفت شدگی بین این دو مود تقویتشود. در نتیجه، جفتتر میخمش بال نزدیک فرکانس مود

 .گرددو در نهایت افزایش سرعت فلاتر میخمش و پیچش بال 

ینرسی پیچ، شود که با افزایش ممان اب مشاهده می-8در شکل : افزایش سرعت فلاتر جسم آزاد با افزایش ممان اینرسی پیچ -3

یابد. این پدیده ناشی از کاهش فرکانس مود تناوب کوتاه و افزایش فاصله آن با فرکانس خمش بال فلاتر جسم آزاد افزایش می سرعت

های شود. این نتیجه با یافتهی مربوطه و افزایش سرعت فلاتر میشدگی بین مودهادر نهایت منجر به کاهش میزان جفتاست که 

 .[ نیز همخوانی دارد23از جمله مرجع ]مطالعات پیشین 

 

 های آیروالاستیک هواپیمااثر مود پلانج بر ناپایداری  -3-3-3

های ودی مرکز جرم بدنه( بر ناپایداریطور مشخص اینرسی مؤثر در مود پلانج )حرکت عمدر این بخش، تأثیر جرم بدنه و به

نمایش داده شده 9غییرات سرعت فلاتر در ازای تغییر در جرم پلانج در شکل آیروالاستیک هواپیما بررسی شده است. در این تحلیل، ت

 .اند
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                     (b) Variation of Body Freedom Flutter velocity                 (a) Variation of Wing Flutter velocity 

 

 تغییرات سرعت ناپایداری با افزایش جرم بدنه – 9شکل

 

Fig. 9. Variation of Instability velocity with Increasing fuselage mass 

 

 گردد:صل مینتایج زیر حا 9های بدست آمده در شکل با توجه به گراف 

های متقارن، شامل فلاتر بال شده در مود پیچ، تنها ناپایداری مطابق با رفتار مشاهده: های متقارنتأثیر جرم بدنه فقط بر ناپایداری -1

تر پادمتقارن های پادمتقارن مانند فلاپذیرند. ناپایداریت جرم بدنه )مود پلانج( تأثیر میو فلاتر جسم آزاد مود تناوب کوتاه، از تغییرا

 .گیرندتحت تأثیر تغییرات جرم قرار نمی بال و مود رول
شدگی مود خمش با مود تناوب ت با افزایش جرم بدنه و کاهش جفترفانتظار می: رفتار غیرمنتظره فلاتر بال در برابر افزایش جرم -2

یابد. این پدیده را ال متقارن افزایش میکه سرعت فلاتر بدهد ها نشان میهش یابد. با این حال، نتایج گرافکوتاه، سرعت فلاتر بال کا

الب شده و باعث تقویت شدگی مود پلانج بدنه با مود پیچش بال دانست که در این حالت، اثر آن بر رفتار فلاتر غتوان ناشی از جفتمی

 .شودپایداری می

یابد. این رفتار فزایش جرم بدنه، افزایش میناوب کوتاه با افلاتر جسم آزاد مود ت: افزایش سرعت فلاتر جسم آزاد با جرم بیشتر -3

شدگی آن با مود خمش بال کانس مود تناوب کوتاه و کاهش جفتمشابه اثر افزایش ممان اینرسی مود پیچ است و ناشی از کاهش فر

 .باشدمی

بدنه، فلاتر در برخی مقادیر مشخص جرم ب، -9طبق نمودار شکل : وقوع زودتر فلاتر جسم آزاد مود رول در برخی شرایط جرمی -4

تر از فلاتر جسم آزاد مود تناوب کوتاه رخ دهد. این نکته بر اهمیت بررسی و لحاظ فلاتر تواند در سرعتی پایینجسم آزاد مود رول می

 .های جدید هواپیما تأکید داردد رول در طراحی و تحلیل پیکربندیجسم آزاد مو

 

 گیرینتیجه -4

رای یک مدل کامل هواپیمای انعطافیافته بت، معادلات آیروالاستیسیته توسعهمختصای از دستگاه شبهگیرهش، با بهرهدر این پژو

های فلاتر بال متقارن و پادمتقارن، فلاتر جسم آزاد ها، پدیدهفلاتر ارائه شدند که بر اساس آن های مربوط بهپذیر استخراج گردید. گراف

اه، و همچنین فلاتر ناشی از مود رول شناسایی شدند. لازم به ذکر است که فلاتر جسم آزاد ناشی از مود تناوب ناشی از مود تناوب کوت

 .کوتاه رول، برای نخستین بار در این تحقیق معرفی و تحلیل شده است
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ی هواپیما مورد ارزیابی قرار در ادامه، اثر مودهای مختلف دینامیکی پرواز شامل مودهای رول، پیچ، و پلانج بر رفتار آیروالاستیک

 :گرفت که نتایج کلیدی زیر حاصل گردید

از  یاست: فلاتر پادمتقارن بال و فلاتر جسم آزاد ناش رگذاریتأث یدارینشان داد که مود رول تنها بر دو ناپا جینتا :مود رول ریتأث -1

 .ابدییم شیافزا هدیفلاتر در هر دو پد یرول، سرعت بحران ینرسیممان ا شیمود رول. با افزا

مود  ینرسیممان ا شیطور خاص، افزاهستند. به رگذاریمتقارن تأث یهایداریو پلانج بر ناپا چیهر دو مود پ و پلانج: چیمود پ ریتأث -2

 شیافزا ن،ی. همچنشودیم ناشی از مود تناوب کوتاه سرعت فلاتر جسم آزاد شیباعث کاهش سرعت فلاتر بال متقارن و افزا چیپ

 .گرددیم ناشی از مود تناوب کوتاه فلاتر بال و فلاتر جسم آزاد یدهیپدسرعت هر دو  شیم بدنه )مود پلانج( منجر به افزاجر

بی جامع و دقیق برای بررسی یافته حاضر، چارچودهد که مدل توسعهشده نشان میهای انجامسازیها و شبیهنتایج حاصل از تحلیل

های دینامیکی و بینی انواع ناپایداریآورد. این مدل توانایی شناسایی و پیشراهم میهواپیمای کامل فهای آیروالاستیکی در پدیده

ل در مراحل طراحی گیری از این مدهای جسم آزاد را داراست. بهرهمتقارن و پادمتقارن و ناپایداری آیروالاستیکی، از جمله فلاتر بال

بینی ند نقش بسزایی در افزایش دقت پیشتواینامیک و دینامیک پرواز میهای سازه، آیرودسازی چندموضوعی در حوزهمفهومی و بهینه

 .رفتار دینامیکی و بهبود ایمنی و عملکرد هواپیما ایفا کند
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ABSTRACT  

The present study aims to develop an analytical model of a fully flexible aircraft capable of capturing the 

influence of flight dynamic modes on aeroelastic instabilities. The proposed formulation is based on the quasi-

coordinate framework, wherein the aircraft is modeled as a multi-component flexible structure comprising the 

fuselage, wings, and tails. The aerodynamic forces acting on the wings and tails are modeled using the 

minimum state method. The model identifies various types of aeroelastic instabilities, including short-period 

and roll body-freedom flutter, as well as symmetric and antisymmetric wing flutter. The results indicate that 

only antisymmetric wing flutter and roll-mode body-freedom flutter are significantly influenced by roll moment 

of inertia such that increasing the roll inertia raises the flutter velocity in both phenomena. Conversely, pitch 

moment of inertia and plunging mass predominantly affect symmetric wing flutter and short-period body-

freedom flutter. Specifically, an increase in pitch inertia reduces the symmetric wing flutter velocity but 

increases the short-period body-freedom flutter velocity. Additionally, increasing the plunging mass elevates 

the flutter velocity for both symmetric wing and short-period body-freedom modes. 

 

 

 

 

KEYWORDS  

FLEXIBLE AIRCRAFT, QUASI-COORDINATE FORMULATION, MINIMUM STATE VARIABLE METHOD, WING 

FLUTTER, BODY FREEDOM FLUTTER, EFFECTS OF FLIGHT DYNAMIC MODES 
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