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چکیده
از نظر ایمنی هم در باشد وفنی کشورها مطرح میهاي ارزیابی سطح علمی وعنوان یکی از شاخصعلوم وصنایع هوایی وفضایی امروزه به

بنابراین تلاش براي ارتقاء توانایی صنعتی در این زمینه از سوي کشورهاي مختلف کاملاً توصیه.کندسرنوشت کشورها نقش مهمی را ایفا می
هاي ناشی از هاي هوایی به خصوص بال هواپیما مد نظر قرارگیرد، ناپایداريطراحی سازهبایست در یکی از موارد مهمی که می. شودمی

بنابراین شناخت حالات .  ارتعاشات بال می تواند ناپایدار شده و در حالت بحرانی، فلاتر سبب شکست سازه شود. هاي آئروالاستیک استپدیده
ي در این مقاله یک بال با دو درجه. در طراحی سازه باید در نظر گرفته شوداست وت ها بسیارحائز اهمیبحرانی و عوامل تأثیرگذار روي آن
رفتار (MATLAB)زبان متلباي بهو به کمک برنامهمدل شده 3دو خطی ناپیوسته ي غیر خطی یا آزادي به نام هانکوك و با سازه

قابل هاي بالاتر از سرعت فلاترخطیدر سرعت) LCO(ي محدود نهنظیر نوسانات با داماثرات غیرخطی . استآیروالاستیک بال بررسی شده
.               باشدمشاهده می

ي محدوددو خطی ناپیوسته، نوسانات با دامنهفلاتر، سختی: هاي کلیديواژه

مقدمه 
بـا  .  گذارنـد سال اول خود را پشت سر مـی 50علوم فضایی نیزتقریباً .  با شروع قرن حاضر علوم هوایی وارد دومین قرن از عمر خود می شوند       

هـاي  علـوم هـوایی و فـضایی یکـی از شـاخص     .  کننده استهایی که درهمین مدت کوتاه نصیب بشر شده، چشمگیر و خیرهاین وجود پیشرفت 
ها در حـال انجـام   کشورهاي صنعتی در این زمینه از سوي بسیاري ازارزیابی سطح علمی و فنی کشورهاست و تلاش براي ارتقاء سطح توانایی       

رو دارد، امـا مـی تـوان بـا اسـتفاده از تجربیـات       کشور ما ایران اگرچه براي رسیدن به سطح جهانی در این زمینه راه دشواري در پـیش                .  است
.از سختی راه کاست، اندکشورهاي دیگري که این مسیر را پیموده

توان گفت طور کلی میبه.  هاي هوایی مدنظر قرارگیردد درطراحی سازهي آئروالاستیک یکی از مباحث مهمی است که بایپدیده
عبارت دیگر در این مبحث، تأثیرات جریان هوا روي به].  1[پردازد کنش اجسام الاستیک و هوا میآئروالاستیسیته علمی است که به برهم

.گیردیي جسم الاستیک و برعکس همانند یک بال هواپیما، مورد بررسی قرار مسازه
.  مربوط می شود) فلاتر(و ناپایداري دینامیکی ) واگرایی(ي هواپیما، به دو قسمت ناپایداري استاتیکی مهمترین تأثیرات جریان هوا روي سازه

.شودتأکید اصلی این مقاله بر روي ناپایداري دینامیکی است که فلاتر نامیده می
شده از سرعت ي دادهي یک سازهاگرچه مدول الاستیسیته.  یک، مشکلات مربوط به پایداري استترین مسائل در آئرو الاستترین و رایجمعمولی

-داشتهدهد که نیروهاي اینرسی تأثیر کمیوقتی این اتفاق به نحوي روي.  هواپیما مستقل است،  نیروهاي آئرودینامیک قویاً به آن وابسته است
که نیروهاي اینرسی با اهمیت باشند، ناپایداري در مقابل، وقتی.  شودمیی یا واگرایی اطلاق باشند، به آن ناپایداري آئروالاستیک استاتیک

.شودمیدینامیکی حاصل، فلاتر گفته
کـردن  ي امتحـان هایی هستند کـه بـه وسـیله   ها ناپایدارياین.  از لحاظ ریاضی پاسخ آئروالاستیک خطی و مسائل پایداري مکمل یکدیگرند 

بینی است، اگرچه که پاسخ مـسائل عمومـاً براسـاس حـل     هاي غیرجزئی هستند، قابل پیش  تحت آن، معادلات همگن داراي جواب      شرایطی که 
.معادلات غیرهمگن است

حالی است که قسمت همگن این در.  رود، پاسخ به معادلات غیرهمگن، دیگر وجود نخواهد داشتوقتی سیستم به سمت ناپایداري می
در هواپیماهاي واقعی، این .  تواند مختلف باشدها از آنالیز خطی میبینیپیش.  حالت پایدار مربوط است و پاسخ غیرجزئی نداردمعادلات به

هاي این اتفاق حتی در سرعت.  روندسمت واگرایی میشده و بهخود تقویتهایی شروع به گسترش کند که خودبهامکان وجود دارد که نوسان
هاي که این با تحلیل) آتراپرت کرز(تواند به یک سیستم ضربه وارد کند علاوه، اغتشاشات بزرگ میبه.  دهدتواند رخر هم میزیر سرعت فلات

پایا شود که به این هاي پریودیکتواند منجر به نوسانهر دو موقعیت می.  شودبینی میهاي نوسانی بلند پیشصورت پایدار با دامنهخطی، به
LCOهاي با سیکل محدود یاحالت نوسان این مسائل ممکن است.  آیددر این مواقع مسائل مربوط به خستگی هم پیش می.  شودمیگفته4

ir.ac.iut.me@yaghubi.s،دانشجوي کارشناسی ارشد1
ir.ac.iut.cc@sedaghat،      استادیار2
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هایی در مورد عمر برخـی از قطعـات خـاص هواپیمـا             منجر به نگرانی  
کنیم، هواپیما باید   گونه رفتارها را تحلیل   براي اینکه بتوانیم این   .  شود

].1[شودستم غیرخطی در نظر گرفتهعنوان یک سیبه
تاثیر عوامل غیرخطی در هواپیماهاي مدرن و در ابزار مورد نیاز 

بینی اثرات غیرخطی اهمیتی رو به افزایش دارد، که این براي پیش
مانند بازي آزاد، ( اي تواند عوامل غیرخطی سازهمیعوامل غیرخطی

اثرات ( ینامیکی ، عوامل غیرخطی آیرود)هیسترتیک، مکعب سختی
) هاي کنترلیتاخیر زمانی، قانون(هاي کنترلی و یا پدیده) ترانسونیک

اي خطی قادر به توضیح یا هاي آیرودینامیکی و سازهمدل. باشد
.   باشندنمیLCOهاي سیکلی محدود ي نوسانگویی پدیدهپیش

این گونه .  است5اي، سختی دو خطیهاي سازهنوع رایج از غیرخطی
هاي هاي کنترل و سیستمافتد که سیستمها وقتی اتفاق مییرخطیغ

].13تا 7[در معرض بار اولیه قرار بگیرد 6اتصال فنري
- هاي متفاوتی در جهت ایجاد ترسیم دینامیکی از سیستمتکنیک

هاي عددي همانند انتگرال. استداده شدههاي آیروالاستیک گسترش
هاي غیرخطی ل عددي رفتار سیستمهاي حروش رانگ کوتا، پایه

هاي گذرا و ها که پاسخ با شرایط اولیه معلوم در حالتاین روش. است
دهد در سرعت فلاتر خطی دقیق نیستند و پایا هر دو را پوشش می

. روندهاي آیرودینامیک به کار میهمین طور با ساده سازي مدل
که حل هاي گسترده در همین راستا در حال انجام استتلاش
دهد و از این طریق قادر به حل شده را گسترشهاي کوپلکننده
تري شود، نظیر حل کامل معادلات هاي آیرودینامیکی پیچیدهمدل

میزان قابل هاي محاسباتی را بهها هزینهاین روش. ناویر استوکس
. دهندتوجهی افزایش می

نظیر روش هاي انتگرالی به منظور بر طرف نمودن مشکلات روش
رانگ کوتا و کاهش بار محاسباتی و افزایش بازده در انتگرال عددي، 

همچنین، روش تعادل . استتکنیک مدل دمپینگ پیشنهاد شده
.  بکار گرفته شدLCOبینی طور گسترده براي پیشبه7هارمونیک 

وسیله کریلوف و بوگولیوبرف معرفی شد و براي مقایسه این روش به
.شدهاي عددي از آن استفادهانتگرالمنطقی با نتایج

توانند هایی نمی سازياین موضوع قابل بحث است که چنین تشابه       
ي زیـادي درسـت باشـند؛ و یـک سـري از        ها تا اندازه  بینیبراي پیش 

شوند کـه شـرایط بحرانـی       گرفتههاي آزمایش بایستی در نظر    موقعیت
ه از سـرعت بحرانـی   قابل دستیابی شود و همیشه این امکان هست ک        

تقاضاي کاهش  . تجاوز کند و یا اصلاً این سرعت قابل دستیابی نباشد         
مرکز منیفلد به منظور کاهش معادلات سیـستم بـه کمتـرین تعـداد              

یک فرض بزرگ در تئوري فرم نرمال ایـن         . استممکن پیشنهاد شده  
اند و کار قبلی بعنوان سیستم     ها پیوسته فرض شده   است که غیرخطی  

دهنــد کــه ناشــی از مــیالاســتیک معمــولاَ رفتارهــایی را نــشانآیرو
هاي ناپیوسته است که آنها قابل توصـیف بـا توابـع تحلیلـی          غیرخطی

مرحلـه  . نظیر بـازي آزاد ، سـختی دو خطـی، هیـسترتیک           . باشدنمی
کلیدي حدس یک تابع غیرخطی ناپیوسته بـا اسـتفاده از یـک چنـد               

curve)منحنـی مناسـب   یک روش جـایگزینی . اي ساده استجمله

5 Bilinear Stiffness
6 Spring tab systems
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fitting)        اي بکـار گرفتـه    به منظور معلوم کردن ضرایب چند جملـه-
هاي آئروالاستیک با   شده روي تعدادي از سیستم    روش ارائه . استشده

] .13تا 7. [استسختی دوخطی بکارگرفته و تائیدشده

ها و راهکارهایی براي یـافتن سـرعت و         فلاتر، غیرخطی 
فرکانس فلاتر 

مثل بال، سـطح  ( افتد که عضوي از یک هواپیما   تر وقتی اتفاق می   فلا
سرعتی که در آن،  .  هاي واگرا شود  دچار نوسان ) کنترل یا دم هواپیما   

در .  اسـت عنـوان سـرعت فلاتـر شـناخته شـده         افتد، به این اتفاق می  
اي دینامیکی اولیه هاي زیر سرعت فلاتر هرگونه ارتعاشات سازهسرعت

گونـه  هـاي بـالاتر از سـرعت فلاتـر ایـن          در سـرعت  .  شـد میرا خواهد 
کـرد و اگـر بـه کمـک        اي دینـامیکی، رشـد خواهـد      اغتشاشات سـازه  

اي یا آئرودینامیکی محدود نشود منجر به شکست        هاي سازه غیرخطی
اي ي هواپیماها به گونـه  بنابراین ضروري است که همه    .  شودسازه می 

. طراحی شوند که فلاتر اتفاق نیفتد
اسـت کـه بـه کمـک آن سـرعت و        راهکاري جدیـد معرفـی شـده      

درجـه آزادي  2هاي آیروالاستیک بـا   فرکانس مربوط به فلاتر سیستم    
)2DOF(    یـک شـکل از ایـن روش        .  کردتوان حساب یا بیشتر را می

. ي محاسبات اسـت   نویسی سمبلیک براي انجام کلیه    استفاده از برنامه  
تواند بدون نیاز به محاسـبات مکـرر        می شده و مطلوب  مقادیر خواسته 

ایـن روش از  .  شـود هاي مختلـف، معلـوم    براي مقادیر ویژه در سرعت    
وابسته (درجه آزادي، با آیرودینامیک ثابت یا متغیر  2مدل هانکوك با    

. و غیر پایا استفاده می کند وبـدین وسـیله معتبـر اسـت        ) به فرکانس 
آئروالاسـتیک هواپیمـا،   کـردن رفتـار  هاي کلاسیک براي مـدل   تئوري

وجـود  با این .  کنندهاي خطی را فرض می    آیرودینامیک خطی و سازه   
هاي مدرن در حال افـزایش      اهمیت تأثیر عوامل غیرخطی در هواپیما     

ي ایـن مـوارد     این عوامل غیرخطی می تواند بـر پایـه         ].2،3،4[است
:باشد

از ،سـختی 9لـش بـک ،8بـازي آزاد ,غیرخطی نوع ساختاري مثـل -
10درجه سوم

ي دوم و غیرخطی نوع آیرودینامیکی مثل دمپینگ از درجه-
11شوکهاي متحرك

هاي کنترل هاي زمانی و قانونکنترلی مثل تأخیرغیرخطی نوع-
غیرخطی

هاي با سیکل در عمل نوسانتوانند ها میهمچنین، این غیرخطی
خطی ایجاد کنند که این اتفاق در یک سیستم)  LCO(محدود 
با افزایش استفاده از تکنولوژي پیچیده و به همراه آن .  افتادنخواهد

دهد، هایی که مقدار دمپنیگ ذاتی را کاهش میساخت تکنیک
هاي آئروالاستیک هاي آنالیز خطی براي تحلیلاستفاده از تکنیک

چند سالی است که یک موضوع مهم LCO. کمتر امکان پذیر است
یک )LCO(هاي با سیکل محدودي نوسانئلهاینکه مس.  است شده

ي نامطلوب است و به این دلیل ي خستگی است، یک مسئلهمسئله
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ي است که فلاتر وقایع نامطلوب را به دنبال دارد و باید با تمام هزینه
]. 6تا 2[ممکن از وقوع آن جلوگیري شود

حـث،  شده، تلاش بر این اسـت کـه در ایـن مب    بعد از مقدمات گفته   
اسـاس ایـن روش،     . آیـد بحرانی فلاتر، با روشی سـاده بدسـت        سرعت
:ي دیفرانسیل استاندارد زیر استمعادله

2

2 ( )d z dzm c k z F t
d t dt

+ + =

را F(t)ي دیفرانسیل، پاسـخ سیـستم در مقابـل نیـروي         این معادله 
، ضـریب   c،  ، ضریب اینرسی یا جـرم اسـت       mدر این معادله    . دهدمی

ایـن  در ضـمن، تمـامی    . ، ضریب سـختی فنـر اسـت       kمیرایی است و    
.ضرایب، ثابتند

محاسبات فلاتر
هدف از محاسبات فلاتر براي یک سیـستم انعطـاف پـذیر، بـه دسـت       
آوردن شرایط بحرانی، و در نتیجه تعیـین سـرعت و فرکـانس فلاتـر،               

ن خمـش و  واگر لازم باشد، تعیین مدول و فاز مربـوط بـه روابـط بـی             
.باشدپیچش، می

از آنجا که، فقط به دسـت آوردن شـرایط بحرانـی حرکـت نوسـانی                
. توان از آئرودینامیک نوسانی استفاده کردمدنظر است، می

ي آزاديمدل هانکوك بال با دو درجه
ي هاي فلاتر براي یک سیستم آیروالاستیک با دو درجهمشخصه-1

آزادي
ي سیستم آیروالاستیک کلی با دو درجهي حرکت براي یکمعادله

:] 2،3،7،15[شود میآزادي مطابق زیر توضیح داده
0)()( 2 =++++ qECVqDVBqA rr &&&                    (1)

),(که در آن 21 qqq هاي برداري است که گویاي مختصه=
سرعت هوا Vي چگالی هوا و کنندهبیانρاست،) بال(حرکت جسم 

,Eهاي  ماتریس.  است) بال(  C,  D,  B,  Aي کنندهترتیب بیانبه
اي، سختی هاي جرم، دمپینگ آیرودینامیکی، دمپینگ سازهماتریس

.باشنداي میآیرودینامیکی و سختی سازه
اگر از تکنیک فضاي حالت استفاده کنیم، سیستم معادلات بالا را 

گونه رض کنید که هیچف: (ي اول به شکل زیر نوشتتوان از مرتبهمی
.)باشدوجود نداشتهDاي میرایی سازه
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                                                                             (3)
ها بر اساس مدل ریاضی ibها و iaهاي ماتریسآن درایهکه در

، و فرکانس، Vاند که توابعی از سرعت هوا، استفاده شده تعریف شده

ωمی) 3(ي منطبق بر سیستم اي مشخصهچند جمله. باشند، می -
:تواند به شکل زیر نوشته شود

43
2

2
3

1
4)( blblblbll ++++=p

اي مشخصه که در آن ضرایب چند جمله
4,3,2,1),,( == iVii vbb،توابعی از سرعت هواV و ،

. ، هستندωفرکانس،

پیشگویی فلاتر براي مدل هانکوك بال-2
که در انتهایش ) 1شکل .(یک بال صلب با وتر ثابت را در نظر بگیرید

معادلات . استθو زاویه پیچشیgلولا شده و داراي زاویه خمشی
است که داده شده) 1(ي حرکت براي مدل بال توسط معادله

),(),( 21 qg== qqqدر . براي مدل بال استدهندهبردار نشان
:داریم]  6تا 2[مرجع 

)4(

gqgqکه درآن   III به ترتیب ممان اینرسی خمشی، پیچشی ,,
.هاستضرب آنو حاصل

gJ kk .  ترتیب در خمش و پیچش استسختی چرخشی به,
,a, e, sپارامترهاي   cي طول وتر، طول نصف ترتیب نشان دهندهبه

ي بدون بعد محور الاستیک و مرکز آیرودینامیکی ي بال، فاصلهدهانه
، Dاي، دمپینگ سازه.  باشدي شیب منحنی برآ میو مقطع دو بعد

است، اگرچه که وجود یا عدم این پارامتر از در اینجا صرف نظر شده
استفاده از مدل هانکوك براي ماتریس .  کاهدکلیت مسئله نمی

:همراه داردها را بهاین درایه) 3(ي معادله
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:که در آن
)6(

-، که به آن فرکانس کاهش یافته اطلاق میnرامتر فرکانس ، و پا
:استشود، به شکل زیر تعریف شده

)7                                                                 (V
cv

n =

2nدر دینامیک جریان تراکم ناپذیر، جملات خاصی که شامل 
این جملات، .توان در مشتقات نوسانی تشخیص دادهستند را می

nکه مقادیر مجانبی نیروهاي دینامیکی را هنگامی به دست ¥®
wکه همان (دهند می 0Vیا ¥® ، زیرا )باشدمی®

21نیروهاي دینامیکی سیال، متناسب با 
2 Vrباشند، می

21حاصلضرب جملات 
2 Vr 2وn0که هنگامیV حد ®

دهند، و بنابراین جملات جرم ظاهر شده، به دست میمتناهی را 
باشند، که روي پروفیل نوسانی در خط نیروهاي دینامیکی سیال می

ظاهر شدن جملات جرم، ناشی . کنندجریانی با سرعت صفر، اثر می
از این حقیقت است که، در جریان تراکم ناپذیر، تغییرات، به صورت 

شوند، یعنی سرعت صوت در اي در میدان جریان منتقل میلحظه
اما در آئرودینامیک، از آنجا که . جریان تراکم ناپذیر بی نهایت است

باشد، پخش شدن اغتشاشات در میدان هوا، سیالی تراکم پذیر می
. جریان، نیاز به زمان دارد و آنی نیست

وند و شدر مشتقات، مشاهده نمی2nبنابراین جملات شامل 
جدول بندي مشتقات، کلیه . جملات جرم، قابل تشخیص نیستند

نیازي به تلاش براي یافتن . دهدنیروهاي آئرودینامیکی را نشان می
جملات جرم ظاهري نیست، زیرا آنها هرچه هستند، خودبخود در 

به عنوان مثال، هر گونه تلاشی . شوندمحاسبات درنظر گرفته می
هاي تونل باد، کاملاً اهري در آزمایشبراي یافتن جملات جرم ظ

.باشدساختگی و مصنوعی می

مدل هانکوك بال در صورت وجود عوامل غیرخطی-3
خطی به شکل معادلات حرکت براي مدل هانکوك بال با یک تابع غیر

:شودزیر بازنویسی می

)8            (0F(q)E)qCV(q)VB(qA 2 =+++++ rr &&& D

),(),(که در آن 21 qg== qqqي جهات دهندهبردار نشان
- می) بال(سرعت هوا vي چگالی هوا و کنندهبیانρ.  حرکتی است

- ي ماتریسکنندهترتیب بیانبهE, C, D, B, Aهاي  ماتریس.  باشد
تی اي، سخهاي جرم، دمپینگ آیرودینامیکی، دمپینگ سازه

- شدهداده) 4(ي اي هستند و در معادلهآیرودینامیکی و سختی سازه
.استنظر شده، در این بررسی صرفDاي،دمپینگ سازه.  اند

:است، در حالت کلی به شکل زیر تعریف شدهF(q)تابع غیرخطی 

)9               (
TqFqFqFqFqF ))()()()(()( 4321=

مدل Fتوان در ضمن تابعکه هرگونه غیرخطی را می
].2،3،7،15[کرد

خمشی و (ي آزادي در این مطالعه مدل هانکوك را با دو درجه
- شدهها نمایش دادهاین درجه2ایم، در شکل در نظر گرفته) پیچشی

.است

ي مدل آیروالاستیکی هانکوك با شرایط غیرخطی ناپیوسته-4
دوخطی

که بال ) 1شکل(روش مورد نظر در این پروژه مدل هانکوك بال است 
مستطیلی صلبی است که در انتهایش لولا به فنرهایی شده که عامل 

در این مدل، فنر پیچشی داراي یک .  اندحرکت پیچشی و خمشی
:استي زیر بیان شدهسختی دو خطی است و به شکل معادله
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ه در مرکزش در واقع در این نوع غیرخطی، یک سختی دو خطی ک
- جابهg) 10(ي در معادله). 3شکل(است فرض شده12تر است نرم

qkاست که از سختی داخلیجایی تعریف شده ] 15[کند تابعیت می¢
.

ایج بدست آمده و تحلیل آنهانت
نویسی با است که با استفاده از برنامهدر این مقاله سعی بر این بوده

MATLABغییر شرایط بتوان به سرعتی که در آن و با تLCO
دست )) t-q(عدم همگرایی یا واگرایی در نمودار ( افتد اتفاق می

ي غیرخطی افزار معادلهبه همین منظور با استفاده از این نرم.  یافت
در آن و همچنین، با استفاده از ) 10(ي با وارد کردن معادله) 8(

.]15[است ل شدهثوابت زیر ح
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))(/(kبعد از آن با تغییر سرعت، شرایط اولیه و  qqBLkk =

اما چون در این پروژه .  هاي مختلف زمانی مشاهده شدنتایج در بازه
.باشد، به همین نتایج بسنده شدمیLCOمنظور اصلی 

هاي با شرایط ذکرشده، ستمآمده براي سیهاي بدستLCOدر ادامه 
شود و در ضمن هر کدام از این شرایط در جاي خود مینشان داده
)(ي نمودارهايدر همه.  استقید شده qq تقارن حول موقعیت ¢-
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شود، که از این لحاظ مطابقت خوبی با نتایج تعادلی مشاهده می
.دارد] 15[دینگ 

دهیم و را هم قرار میk=0.5ده و فرض کرشرایط اولیه را کوچک
.)4شکل(یابیمافتد را میاتفاق میLCOسرعتی که در آن 

ي ذکـر شـده در      وشرط اولیـه   kشود، با   در این نمودارها مشاهده می    
به حالت عدم همگرایی یا واگرایی V=12.2m/sها در سرعت    زیر آن 

ي اما بـاز هـم ایـن فقـط در بـازه           . ماییافتهدست) t-q(در نمودار   
دهیم ي زمانی را افزایش می    ثانیه است، در ادامه این بازه      200زمانی  

)5شکل(تر بدست آیدتا در همین شرایط سرعت دقیق
دهیم،نـاگزیر از تغییـر     شود وقتـی زمـان را افـزایش مـی         مشاهده می 

و سرعت به مقدار بسیار جزئی هستیم، که ایـن بـه دلیـل همگرایـی                
ایـن  . شودمشاهده می) t-q(واگرایی نامطلوبی است که در نمودار     

یعنـی، بـا   . تواند تخمین بهتري از سرعت فلاتر باشدتغییر سرعت، می  
k  ي قبلی در سرعت     وشرط اولیهV=12.22m/s       بـه  حالـت  عـدم

.ایمیافتهدست)t-q(همگرایی یا  واگرایی  در  نمودار 
شـود کـه در     مشاهده می ] 15[ي این نتایج با نتایج دینگ       از مقایسه 

ي کاملاَ مشابهی در مورد سرعت وقوع یکسان نتیجه  kشرایط اولیه و    
LCOاستحاصل شده.

تقـارن در  ] 15[از دیگر موارد مشابه در ایـن پـروژه و نتـایج دینـگ              
)(نمودارهاي qq .باشدعیت تعادلی میحول موق¢-

نتیجه گیري 
ناپایداري ،ي هواپیماترین مسائل مطرح در طراحی سازهیکی از مهم

در اینجا ما از مدل .  باشد، که بررسی شدمی) فلاتر(دینامیکی سازه 
در حالت کلی، مدل بال را .  ي آزادي استفاده کردیمبا دو درجه

به عبارت دیگر، براي . توان با درجات آزادي مختلف بررسی کردمی
توان دو نوع مد پیچشی و خمشی در نظر ي بال میمدل ساده شده

ترکیبات مختلف این مدها در واقع به معناي درجات آزادي . گرفت
به منظور بدست آودن جواب .باشندمختلف براي مدل بال می

. شود از درجات آزادي بالاتر استفاده شودتر پیشنهاد میدقیق
ین مطالعه ما در شرایط خاص ذکرشده به یافتن سرعتی که در در ا
شود که با تغییر پیشنهاد می.  افتد، پرداختیماتفاق میLCOآن 

شرایط و فرضیات اولیه و تا حد امکان مطابقت این فرضیات با نتایج 
هاي سیکلی ي مواردي باشیم که نوسانعملی،  در جهت یافتن بقیه

- طور که قبلاَ توضیح دادهزیرا همان.  افتدمیها اتفاق محدود در آن
شد، این سرعت مرز پایداري است و براي ایمن بودن باید یک 

هاي ریاضی، محاسبات ي ایمنی هم در نظر گرفت، زیرا مدلحاشیه
- کاررفته و بسیاري فرضیات و تقریبهاي تقریبی بهشده، حلانجام

.شوندهاي دیگر باعث ایجاد خطا می
ي آزادي و یک نوع خاصی از درجه2ما در این پروژه فقط همچنین،
ي آزادي به کار به درجهدقت محاسبات . ها را بررسی کردیمغیرخطی

ي سازي ریاضی و از همهرفته براي مدل بال، دقت بیان آن در مدل
.به روش عددي بکار رفته  وابسته استها مهمتراین
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اها و نمودارهشکل

]19تا 15[ي آزادي شماتیکی از مدل مستطیلی بال با دو درجه1شکل

]7[هاي آزادي خمش و پیچش در مدل هانکوكنمایش درجه2شکل 

]15[سختی دو خطی در جهت پیچشی3شکل
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