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• Assumption of unsteady flow, 
quasi-three-dimensional wing and 
rectangular geometric.  

• A modulator is used to generate the 
signal and excite the thruster. 

• The flutter wing is controlled by 
bilateral jet. 
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One of the special topics in the aeroelastic field is the flutter of the airplane 
wing at an index speed called the flutter speed, which, if this phenomenon is 
not controlled, there will be a possibility of destroying the structure (airplane 
wing). Various methods for wing control have been proposed in the last two 
decades. In the current research, two-way forced jet momentum embedded 
on the wing is used to control a pseudo three-dimensional wing with a 
simplified unsteady flow regime. The jet activation signal at the flutter speed 
is provided by the pulse width-pulse frequency modulator. The advantages of 
this modulator include its quasi-linear performance, high precision with the 
presence of fluctuations and flexibility. In this research, the double 
aeroelastic, non-reversible and rectangular (Hancock) wing model is 
considered, and the strip theory is used to develop the lift force during 
spinball. In the speed of the flutter ball, the swing of the wing is driven to 
damping by the jet activity, and according to the obtained aeroelastic graphs, 
satisfactory results have followed. 
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سرعت شاخص    کیدر    مای) هواپلرزه بال فلاتر بال (  کیروالاستیآ  هدر حوز  ژهیاز مباحث و  یکی
بال  سازه (  بیاحتمال تخر  ده،یپد  نیکه در صورت عدم کنترل ا  باشدیمبه نام سرعت فلاتر  

  شدهارائه   ریجهت کنترل بال در دو دهه اخ  یمختلف  هايخواهد داشت. روش ) وجود  مایهواپ
  ي ساز ساده   ایناپا  انی جر  میبا رژ  يبعدسه بال شبه    کی  فراترحاضر جهت کنترل    قیاست. در تحق

از   اجبار   مومنتومشده  س  شدهاستفاده بال    يرو  شدههیتعب  هیدوسو  يجت    گنال یاست. 
. گرددیم  تأمینفرکانس پالس  -جت در سرعت فلاتر توسط مدولاتور عرض پالس  هکنندفعال 

مزا خط  توانی ممدولاتور    نیا  يا یاز  شبه  عملکرد  نوسانات  ،یبه  حضور  با  بالا    و   دقت 
  گرد عقب مضاعف، بدون    یکیالاسترویپژوهش مدل بال، مدل آ  نیدر ااشاره نمود.    يریپذانعطاف 

در طول اسپن بال از    فتیل  يرو یو جهت توسعه ن  شدهگرفته(هانکوك) در نظر    یلیو مستط
جت نوسان بال    تیفلاتر بال با فعال  تاست. در سرع  دهی ) استفاده گردي (نوار  پیاستر  يتئور
به گراف   شدهداده سوق    ییرایبه م توجه  با  نتاآمدهدست به   یکیروالاستیآ  هايو    ت یرضا  جی، 
 . را به دنبال داشته است  یبخش
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 مقدمه -1

ي  هاسازه که در    استآیروالاستیکی    دهیپد یک )لرزهبال(  رفلات
معرض    انعطافقابل در  قرار روهاینکه  آیرودینامیکی  ي 

اتفاق  رندیگیم بین    .افتدیم،  متقابل  اثر  برآیند  یک  فلاتر 
است. با افزایش    تهیتسیالاس  و   اینرسی  ي آیرودینامیکی،روهاین

باد،  نسبی  سازه  داردامکان    سرعت  میرا    میرایی  براي  بال، 
نوساناتی که به علت افزایش انرژي آیرودینامیکی است،    نمودن

ناکافی باشد. لذا این نوسانات سبب شکست سازه (بال) شده  
بایستی   پدیده،  هاسازه  ی طراح  درو  این  ي هواپیماها، ظهور 

 .  ] 1[ قرار گیرد مدنظر
مختلفیهاروش فلاتر   ي  پدیده  کنترل  )،  لرزهبال(   بالجهت 

آیروالاستیک   پژوهشگران  بررسی    موردبحثتوسط    قرار و 
روشی را جهت میرا نمودن آن و یا    آنان  از. هر یک  رندیگیم

حوزه   به  نشدن  پیشنهاد  لرزهبال(  فلاتروارد  را    . اندداده) 
میراگر از    زی ن، سطوح کنترل و  کیزوالکتریپ مواد    ازاستفاده  

نام «کنترل هوشمند   ي مذکور است.هاروش با  پژوهشی  در 
 انداختن تعویق به در پیزوالکتریک ماده  یک تأثیر فلاتر بال»،

ابتدا    .است  شدهارائهمعمولی،    بال   یک   روي  بر  فلاتر  پدیده
استفاده  شدهدادهنشان   که  جنس   یک  از  است  از  وصله 

 را  هوشمند  بال  نوسانات  مؤثري  طوربه   تواندیم پیزوالکتریک
سرعت   بین  از  کوتاهی   بسیار  زمان مدت  در و    فلاتر  برده 
راستا مقدار سرعت    نیا  در.  اندازد  ی ب   تعویق  به   را  )لرزهبال(

ي پیزوالکتریک روي بال افزایش  هاوصلهفلاتر با اضافه نمودن  
از    بال  یک   فلاتر  کنترل  .]2[  ابدییم استفاده    فلپ با 

در   عنوانبهفلپ ساده)    يجابه(  ریپذانعطاف سطوح کنترلی 
است. در این تحقیق در    قرارگرفته  یموردبررستحقیقی دیگر،  
دینامیک براي    سیالات  بستر  از    فلپ  يسازمدلمحاسباتی 

با دقت بالا    آیرودینامیکی ناپایا   افتهیکاهش مرتبه مدل  روش
 استفاده گردیده است. 

اثر ادامه،  و خمیدگی  در    بال  فلاتر  مرز  روي  بر  فلپ  انحناء 
بال  فعال  کنترل  و  شدهیبررس  )لرزهبال(   با   آیروالاستیکی 

خمیدگی تغییر  از    هاي سازي شبیه   طریق  از  فلپ   استفاده 
پژوهش،    است.  قرارگرفته   تأیید مورد    عددي  این  در 
گاوسی  کنندهکنترل   براي)  LQG(  خطی   دوم  درجه   بهینه 

بال   فلاتر    ریپذانعطاف  فلپ  فعال  انحراف  با   همگامکنترل 

نشان.  است  شده ی طراح پژوهش،  است  این   ترتیب  که   داده 
  سرعت و فرکانس  است  ممکن  ،انعطافقابلگیري فلپ  شکل

در  تغییر  را  فلاتر  بحرانی لذا    ساده   فلپ  با  مقایسه  دهد. 
فلاتر    بالاتري  بازدهی  ، انعطافقابلفلپ    معمولی، کنترل  در 

و    لیوتحله یتجزدر پژوهشی دیگر  ].  3[  ) را داردلرزهبال( بال
  ریپذانعطاف  یک مخزن خارجی  با  هواپیما  بال  یک  فلاتر  کنترل

با  عنوانبه( و  مغناطیسی  یک  از  استفاده  جاذب)  -میراگر 
 تیر   یک  عنوانبه  بال  .است  قرارگرفته  یموردبررس  رئولوژیکی

  يریپذانعطاف  داراي  که  ساختاري  مدل  از  و  کرده  عمل  کنسول
بارگذاري نیرو و گشتاور   نحوه  .دی نمایم  استفاده  بوده،  خمشی

حالت روش  از  استفاده  با    پیترز  محدود   آیرودینامیکی 
  دهد یم   این پژوهش نشان  است.  شدهي سازهیشب  ، شدهاصلاح 

  نوسانات   کنترل  براي  رئولوژیکی  مغناطیسی   میراگر  عملکرد  که
  زمینهدر  ].  4[  است  مناسب  بحرانی)   شرایط  در (  بال   کلیس

کنترل بهینه در فلاتر بال، پژوهش در مبحث فوق مربوط به  
 یروالاستیکي آهاستمیس  بهینه  کنترلتحت عنوان «  يامقاله

 ]. 5[ باشد یم» مصنوعی جتي هابا استفاده از محرك
  نیتردبخشینو  ازجملهمصنوعی جت    در این تحقیق، عملگر

  با   ، جریان  عملگراین   .شودیم معرفی  ابزارها در کنترل جریان 
سیال را از طریق یک    ،متناوب  صورتبه  جرمی  استفاده از شار

وارد  یرودینامیکی آمقطع  سطح درروزنه به درون فضاي واقع 
خارج   جریان  کندیمیا  توزیع  روش  این  با  از   افتهیبهبود،  و 
پژوهش    ؛شودیمجلوگیري    يمرزهیلاجدایش   این  در  اما 

ارائه    لهیوسبه که  نوینی  بال   شودیمطرح  یک  فلاتر  کنترل 
تراکم، با استفاده از    رقابلیغدر جریان ناپایا و    يبعدسه شبه  

(  مومنتوم بال  روي  از درز  از سیال خروجی   عنوانبهحاصل 
(هوا    .شودیممیسر  جت)   عامل  سرد)   عنوانبهسیال  گاز 

جلوي    در  شدههیتعباز درزهاي    تواند یمدر جت،    مورداستفاده
شود. جهت ایجاد    تأمینهواپیما و یا از کمپرسور موتور هواپیما  

فرکانس  - عرض پالس، از مولد سیگنال مدولاتور  دوسویهجت  
بال    پالس  مدل  یک  پژوهش  این  در  است.  گردیده  استفاده 

بال    گردعقببدون   به  معروف  نازك  و  شکل  مستطیلی  و 
نظر  هانکو در  تئوري    شدهگرفتهك  یک  از  آن  در   نسبتاًو 

  شدهاستفادهکاربردي به نام تئوري استریپ یا تئوري نواري  
این اساس  است. استوار است که لیفت و   تئوري استریپ بر 

  ه یزاوممان آیرودینامیکی در یک نقطه از طول اسپن فقط به  
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دیگر نقاط    حملهاز زوایاي    حمله در همان نقطه بستگی دارد و
فرکانس  -عرض پالس مدولاتور    در طول اسپن مستقل است.

حفظ    پالس  یهايبرتربا  حضور   ياکنندهکنترل   ک ي  با  که 
نوسانات دقت بالایی دارد، زمان روشن یا خاموش بودن جت 

فرکانس  -عرض پالس مهم مدولاتور    ی ژگیو.  کند یمرا مشخص  
 در].  3[  ا انرژي است، حداقل نمودن مصرف سوخت یپالس 
این روش    معرفی مدولاتور و نیز مدل و معادلات حاکم   با ادامه
 . رندیگیمقرار  موردتوجهو نتایج آن  شدهارائه 

 تئوري استریپ  -2

براي    يهاروش طول ممختلفی  در  لیفت  توزیع  کردن  دل 
تئوري دارد.  وجود  نواري)(استریپ    اسپن  از   تئوري  یکی 

مخروطی و    يهابالمدل کردن توزیع لیفت هم در  يهاروش
بال  یمخروط  ریغ هم   نواري  تئوري  در  از    ،است.  ترکیبی 

و    شودیمچندین المان نواري در طول اسپن در نظر گرفته  
اسپنِ  گرددیمفرض   نوار  هر  روي  لیفت  ضریب  بال    که 

زاویه برخورد محلی   با  لیفت روي هر  α(y) متناسب  بوده و 
نوارها،   از  بر  تأثیريیک  ندارد.  نوارها  دیگر  از   بر  اساس  این 

. در  گردد یم  نظرصرف،  ير یپذتراکمریشه و نوك و    تأثیرات
سرعت که  داشت  خواهد  این  بر  دلالت  فرضیات  این    عمل 

نسبت منظري و نیز    بوده  M<0.3یعنی    ،هوا، زیر صوت  نسبی
 عنوان به  Mدر اینجا نماد    است.  AR>6خیلی بزرگ، یعنی  بال  

 .باشدیمصوت    سرعتبهعدد ماخ بوده که نسبت سرعت پرواز  
مساحت بال    برم یتقس)، نیز مجذور اسپن  AR(  يمنظرنسبت  
المان نواري بال به پهناي .گرددیمتعریف     Cوتر  و dy یک 

. لیفت  گرددیم، فرض  شدهدادهنشان    1  شکلدر    کهي طوربه
با المان  اعمال     dLاین  آیرودینامیکی  مرکز  بر  ،  گرددیم که 

 : است انیبقابل 1 رابطه صورتبه

)1( dL = �
1
2
� . ρ. V2.αy. a1. C. dy 

,𝜌𝜌,𝑉𝑉,𝐶𝐶 فوق  بطه  ادر ر 𝑎𝑎1 مقدار شیب منحنی لیفت   :به ترتیب
استيدوبعد چگالی  مقدار  و  سرعت  کرد،  طول    ، نیبنابرا؛  ، 

روي   کل  اعمالی  اسپن  باللیفت  طول  با  با    S  انتخابی 
 : ]7[ همه نوارها، برابر خواهد بود با  تأثیر يریگانتگرال 

)2( 𝐿𝐿𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇 = � 𝑑𝑑𝐿𝐿
𝑆𝑆

0
= �

1
2
� . ρ. V2. a1. C.� α(y)

𝑆𝑆

0
dy 

 
وتر ثابت) براي  المان نواري بال مستطیلی (با :)1شکل(

 .استفاده از تئوري استریپ
در   شدهدادهنشان    2  شکلدر    گونههمان لیفت  توزیع  است 

اما تئوري   ؛طول اسپن براي یک بال مستطیلی یکنواخت است
به خاطر کاهش  (  نییپابا نسبت مخروطی    ي هابال نواري براي  

و    شدهاصلاحلیفت تا نوك،    محاسبهطول کرد در نوكِ بال)،  
به همین   .کندیمتوزیع لیفت در نوك به مقدار صفر افت پیدا  

تغییر   a𝑤𝑤به  a1يجابهدلیل شیب منحنی لیفت در طول اسپن  
 : ] 7[ گرددیم ) بیان 3رابطه ( صورتبهکرده و شیب منحنی 

)3( 𝑎𝑎𝑤𝑤(𝑦𝑦) = 𝑎𝑎1[1 − �
𝑦𝑦
𝑠𝑠
�
2

] 
𝑎𝑎𝑤𝑤(𝑦𝑦) است.  شدهاصلاح ) ضریب توزیع لیفت 3رابطه ( رد 

 
نحوه توزیع لیفت در طول اسپن با استفاده از  :)2شکل (

 . تئوري استریپ

پالسمدولاتور    -3 عرض  و  پالس  - عرض 
 رکانس پالسف

 طور به  فرکانس پالس- عرض پالسدولاتورهاي عرض پالس و  م
  رند یگیم  قرار  مورداستفادهما  یدر کنترل تراستر فضاپ ع  یوس
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  از   جت)  نجایا  در(  تراسترک رشته پالس براي  یدولاتور  م .]8[
  نیترساده.  کندیمد  یم عرض و فرکانس، پالس تولیق تنظیطر

پاراز بنگ- بنگ  کنندهکنترلمبدل،   به  نسبت  که   تیاست 
چند  ریپذب یآس جهت    شدهاصلاح  کنندهکنترلن  یاست. 

مثال    طوربه.  شودیمداده  شنهاد  یپ وضعیت  کنترل  
ناح-بنگ  کنندهکنترل  با  مردهیبنگ  سکوت)   ه  ا  ی(ناحیه 
  عرضدولاتور م   اما  مطرح هستند.  »نهیزمان به«  کننده کنترل 
گر  ی اي مدولاتورهاي پالسی دیتمام مزا  پالس  فرکانس  -پالس 

همچن مزایو  تمام  سین  بنگ ستمیاي  دارد  بنگ-کنترل  . را 
پالسی  م ش  طوربهدولاتورهاي  کنترل  براي  رهاي  یمشترك 

پالس مدولاتور    ].3[  شوند یماستفاده  نیز  سوخت   - عرض 
- روابط خطی ورودي  تقریباًخاطر داشتن    به  ،رکانس پالسف

به د ارجحیخروجی،  دارد.یگر مدولاتورها،  رابطه     ت  داشتن 
  تأخیرخطی بین ورودي و خروجی در مدولاتور به معنی عدم  

دولاتور شامل  من  یا  ست.فاز بین سیگنال ورودي و خروجی ا
  رله ک  یمرتبه اول و    تأخیرلتر  یدو قسمت اصلی یعنی یک ف

ک  یگر  یت تریاشم  رلهاست.    خورپسگر داخلی با  یت تریاشم
ناح با  خاموش  و  روشن  و یرله  سکوت)  (ناحیه  مرده  ه 

 پسماند) است.( سیسترزیه

پالس- پالس عرض  مدولاتور    3  شکل نمایش    را  فرکانس 
این    طورهمان.  دهدیم خروجی    ،مشخص استشکل  که در 

لتر  یسه شده و خطا به فیگنال مرجع مقایگر با سیت تریاشم
گر یت تریورودي اشم فیلتر،خروجی درنتیجه  ،شودیم ه یتغذ

ورودي    .گرددیم سم اگر  آنالیدولاتور  باشد،  ثابتی  ز  یگنال 
ا  دهد یم  نشانکی  یاستات براي  م ن  یکه عملکرد  ک  یدولاتور 

 . است یورودي ثابت، شبه خط

 
شامل یک   فرکانس پالس- عرض پالسمدولاتور  :)3(  شکل

 .فیلتر و یک رله اشمیت تریگر
اینجا اصطلاح آنالیز استاتیکی به معنی این است که ورودي   در

و   بوده  ثابت  مقداري  جهت   نیست.  یرخطیغمدولاتور  لذا 

پایتحل مدولاتور،  ی ل  آنال یداري  دیک  ورودي  ینامیز  براي  کی 
رهین  یرخطیغ  از  و  است  توصیاز  تابع  استفاده  یافت  فی 
مدولاتور  چ  ].14-10[  دگردیم پارامتر  ،  km  ،τmعنی  یهار 

Uon،  Uoff  شوند یم  یی شناسا   ی آسانبه .   km  لتر  یف  (بهره)   نیگ
ت  یمقدار روشن بودن اشم Uonلتر است. یثابت زمانی ف τmو  
  β  . باشدیمگر  یت تریبودن اشم  خاموش  مقدار  Uoffگر و  یتر
پهناي  ین                  رابطه  از  β  مقدار  است.  سیسترزیهز 

Uon − Uoff = β  ک رله  یگر  یت تریاشم.  دی آیم  دست  بهon-

off    از و  ناحیاست  هیو    (سکوت)  مردهه  یک  س یسترزیک 
  f(t)  یعنی  گریت تریاست. وقتی ورودي به اشم  شده ل یتشک

است (تراستر روشن   Umخروجی تراستر    ، باشد  Uonاز    تربزرگ
باشد،    Uoffگر کمتر از  یترت  یاگر ورودي به اشمو  )  شودیم

وقتی    اما  ؛)خاموش استتراستر  (،  خروجی تراستر صفر است
اشم به  تریورودي  ترتیت  به  بی گر  باشد،    Toffو    Tonن  یب 
خطاي    . دهدیمخود ادامه    فعالیت و به    ماندیمتراستر روشن  

بیس تفاوت  اشم یستم  تری ن خروجی  به Um   گریت  ورودي  و 
 .باشدیم  r(t)ستم یس

 زمان روشن و خاموش مدولاتور  – 4

مدولاتور   ورودي  باشدیاگر  ثابت  مقداري  خطا  ،ک   يرابطه 
e(t)  یعنی لتریو خروجی ف  f(t) ل خواهد شدیذ صورتبه : 

)4( f(t) = kme(t). � 1 − e
t

τm� + f(0). e
t

τm  

مجانبی   صورتبهلتر  یخروجی فورودي مقداري ثابت باشد    اگر
وقتی  ابدی یمکاهش   شدن  روشن  زمان  خروجی .  که  است 

f(0)ه  یشرط اول  ، نیبنابرا؛  برسد  Uonلتر به مقدار  یف = Uon  
. با  رسدیم  Uoffبه    f(t)مقدار    Tonاست. بعد از گذراندن زمان  

، زمان روشن )3(قرار دادن زمان روشن بودن تراستر در معادله  
 : د یآیمر به دست یز صورتبه ولاتورمد بودن

)5( 

Ton = Pulse width
=  −τm ln �1

−
β

Uon − km(c − U)� 

  گفته  پالس به زمان روشن بودن مدولاتور، پهناي    ،طبق تعریف
بودن  ].  5و    4[  شودیم خاموش  زمان  براي  مشابه  پروسه 

 : شودیممدولاتور انجام  

)6 ( Toff = −τm. ln �1 −  
β

km C − Uoff
 �    
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 :است )7(رابطه  صورتبهدولاتور م فرکانس 

)7( f =
1

Ton + Toff
 

 : دولاتور برابر است بام کاري  دورهز یو ن

)8( Duty  Cycle = 𝐷𝐷𝐶𝐶 =  
Ton

Ton + Toff
 

ابزار    دوره یک  که    ي ریگاندازهکاري،  شود  تا مشخص  است 
پاسخ  یچگونه   ورودي  به  مدولاتور  چگونه  ی ،  دهد یمک  ا 

  ل یکاري، فاکتور تعد  دوره. به  کندیمروي  یخروجی از ورودي پ 
کاري برابر واحد   دوره. اگر مقدار  ]8و    9[  شودیمگفته    زین

باشد، مفهوم این مقدار این است که مدولاتور پیوسته روشن  
و اگر مقدار دوره کاري عدد صفر باشد، یعنی مدولاتور    است

کاري بین اعداد صفر و یک،    دورهاما اگر مقدارِ    ؛خاموش است
قرار داشته باشد، بیانگر این است که مدولاتور روشن و خاموش  

ورودي مدولاتور یک تابع متناوب مانند    کهیدرصورت  . گرددیم
خواهد بود. در این    متفاوت سینوسی باشد، رفتار مدولاتور    تابع

حالت بررسی رفتار مدولاتور به دلیل غیرخطی بودن، نیاز به  
عملکرد    هدر پیوست، نحو].  12[  استفاده از تابع توصیفی است

 طور بهي ثابت و نیز دینامیکی ( هايورودو پاسخ مدولاتور به  
تابع سینوسی) در     است.  شدهارائه  14و    13ي  ها شکلمثال 

پدیده   (ماهیت  بال  حرکت   عنوانبه)  لرزهبالفلاتر  یک 
ورودي مدولاتور،   عنوانبههارمونیک تلقی شده و نوسان آن  

. در این تحقیق ورودي مدولاتور یک گرددیمدر نظر گرفته  
بوده که مشتمل بر تلفیق دو حرکت پیچ و فلپ    یرخطیغ تابع  

 ].16-19[ باشدیم در سرعت فلاتر 

 نوسانی  مشتقات آیرودینامیکی -5

دقت کافی را در محاسبه سرعت    جریان پایا و یا شبه پایا،فرض  
و   ، براي پیشگوییناپایا فلاتر ندارد و یک آنالیز آیرودینامیکی  

وابسته به   يهامماننیروهاي آیرودینامیکی و    ترقیدقمحاسبه  
 است. ازیموردن دینامیکی ي هاحرکتمقدار فرکانس 

حرکات پیچ و فلپ روي بارهاي آیرودینامیکی    تأثیربراي فهم  
زاویه و ممان تغییر  لحظه اي  در  اثر  بایستی  هاي  تولیدشده ، 

حرکت   معادلات  در  ایرفویل  هارمونیکی  حرکت  و  برخورد 
 لحاظ گردد.

به ترتیب توابع   تأثیراتاز    گونهاینابزارهاي کلیدي براي آنالیز  
حالت حرکت   تواند میگنر اتابع و  تئوردورسن و واگنر هستند.

  يسازمدلتابع واگنر براي    . عمومی در دامنه زمانی ارائه نماید
در   اعمالی  عمودي  سرعت    تأثیر  از  کرد،  چهارمسهنیروي 

در   استفاده    چهارمکیجریان  زمانی  دامنه  در    .کند یم کرد، 
تابع   ایرفویل،  عمومی روي  پیچ و فلپ  براي توصیف حرکت 

عمودي سرعت)،    مؤلفه(  دانواش  تأثیر  لهیوسبه  تواند میواگنر  
)  گشتهمو با استفاده از روش انتگرال کانولوشن (  cروي نقطه  
این رهیافت، همانند تعیین پاسخ یک سیستم به   به کار رود.

عمومی   تحریک  یک سري    ینهبرهماصل    ک ی  عنوانبهیک 
بیان    ها گام زمانی  دامنه  در  هوشمند  گامی  پاسخ  توابع  و 
 ].7[ شودمی

براي محاسباتحالبااین رفتار   ،  تحلیل  از  بال،  سرعت فلاتر 
زمانی   دامنه  در  بال،  عمومی  ناپایاي   ندرتبهآیرودینامیکی 

در مقابل تابع تئودورسن یک ابزار مهم در   .گرددیماستفاده  
تابع تئودورسن   .پیشگویی شروع فلاتر در دامنه فرکانس است

یک کمیت مختلطی است که هم تغییر دامنه و هم تغییر فاز  
از فرکانس کاسته شده بیان    عنوانبهبرداشته و    را در تابعی 

 :شودیم

)9( 
𝑐𝑐(𝑘𝑘) = 𝐹𝐹(𝑘𝑘) + 𝑖𝑖 𝐺𝐺(𝑘𝑘)

=
𝐻𝐻1

(2)(𝑘𝑘)

𝐻𝐻1
(2)(𝑘𝑘) + 𝑖𝑖𝐻𝐻𝑇𝑇(2)(𝑘𝑘)

 

رابط تابع    يها قسمت  Gو    F  ،) 9(  هدر  موهومی  و  حقیقی 
Hυبوده و تئودورسن

(2)(k)   باشدیم تابع هنکل . 
 سازيمدل  براي  تئودورسن  چون تابعکه اشاره شد،    طورهمان

 ناپایدار  آیرودینامیکی   نیروهاي  فاز   و   دامنه  در  تغییرات
،  شودمی  استفاده  شدهسته  کا  هايفرکانس  به  نسبت  سینوسی

 : گردد یم) لحاظ  11(  ممان) و  10این تابع در معادلات لیفت (

)10( 

L = πρb2�z ̈ + Vθ̇ − baθ̇�    

+ 2πρVC(k) �ż + Vθ

+ b �
1
2
− a� θ̇� 

)11( 

M = πeb2  �baz̈ − vb �
1
2
− a� θ̇

− b2 �
1
2

+ a2 � θ̈�

+ 2πρvb2 �a +
1
2
� C(k)[ż

+ vθ +  b(1/2 − a)θ]̇ 
 : گردد یم) تعریف  12رابطه (  صورتبهفرکانس کاسته شده  اما  
)12( k =

ωc
V
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  Vکرد ایرفویل و    c  پیج،  ياهیزاوفرکانس    ω  ،)12در رابطه (
ایرفویل تحت حرکت نوسانی   هوا) است.(  عاملسرعت سیال  

پیچ   در  𝜃𝜃هارمونیکی  = 𝜃𝜃0𝑒𝑒𝜔𝜔𝑇𝑇   فلپ و  𝑧𝑧 = 𝑧𝑧0𝑒𝑒𝜔𝜔𝑇𝑇 قرار 
کلاسیک ممان و لیفت حول   حل  در .  ]15و  16و    17[  گیردمی

و    شوندمیمحور الاستیکی، هر دو برحسب واحد اسپن بیان  
 ]:7[ گردندیم) بیان 14) و (13معادلات ( صورتبه

)13 ( 

𝐿𝐿
= π. ρ. 𝑏𝑏2[−𝜔𝜔2. 𝑧𝑧0 + 𝑖𝑖.𝜔𝜔.𝑉𝑉.𝜃𝜃0
+ 𝜔𝜔2. 𝑏𝑏. 𝑎𝑎.𝜃𝜃0]. 𝑒𝑒𝑖𝑖𝜔𝜔𝑇𝑇              
+ 2𝜋𝜋.𝜌𝜌.𝑉𝑉. 𝑏𝑏(𝐹𝐹 + 𝑖𝑖𝐺𝐺). �𝑖𝑖.𝜔𝜔. 𝑧𝑧0 + 𝑉𝑉. 𝜃𝜃0

+ 𝑖𝑖𝜔𝜔𝑏𝑏 �
1
2
− 𝑎𝑎� .𝜃𝜃0� . 𝑒𝑒𝑖𝑖𝜔𝜔𝑇𝑇 

)14 ( 

𝑀𝑀 = 𝜋𝜋.𝜌𝜌. 𝑏𝑏2 �−𝜔𝜔2𝑏𝑏𝑎𝑎𝑧𝑧0 − 𝑖𝑖𝜔𝜔𝑉𝑉𝑏𝑏 �
1
2
− 𝑎𝑎�𝜃𝜃0

+ 𝑏𝑏2.𝜔𝜔2 �
1
8

+ 𝑎𝑎2� 𝜃𝜃0� 𝑒𝑒𝑖𝑖𝜔𝜔𝑇𝑇

+ 2𝜋𝜋𝜌𝜌𝑉𝑉𝑏𝑏2 �𝑎𝑎 +
1
2
� (𝐹𝐹

+ 𝑖𝑖𝐺𝐺)[𝑖𝑖𝜔𝜔𝑧𝑧0 + 𝑉𝑉. 𝜃𝜃0
+ 𝑖𝑖𝜔𝜔𝑏𝑏 �

1
2
− 𝑎𝑎�𝜃𝜃0]𝑒𝑒𝑖𝑖𝜔𝜔𝑇𝑇  

محور الاستیک ، فاصله نصف کرد تا  a)،  14(  و)  13در روابط (
)  16) و (15روابط (  صورتبه)  14) و (13اما روابط (  باشند می

 : هستند بیانقابل

)15( 𝐿𝐿 = 𝜌𝜌.𝑉𝑉2. 𝑏𝑏[(𝐿𝐿𝑧𝑧 + 𝑖𝑖𝑘𝑘𝑙𝑙�̇�𝑧)
𝑧𝑧0
𝑏𝑏

+ (𝐿𝐿𝜃𝜃 + 𝑖𝑖𝑘𝑘𝐿𝐿�̇�𝜃)𝜃𝜃0]𝑒𝑒𝑖𝑖𝜔𝜔𝑇𝑇  

)16(      𝑀𝑀 = 𝜌𝜌.𝑉𝑉2𝑏𝑏2[(𝑀𝑀𝑧𝑧 + 𝑖𝑖𝑘𝑘𝑀𝑀�̇�𝑧)
𝑧𝑧0
𝑏𝑏

+ (𝑀𝑀𝜃𝜃

+ 𝑖𝑖𝑘𝑘𝑀𝑀�̇�𝜃)𝜃𝜃0]𝑒𝑒𝑖𝑖𝜔𝜔𝑇𝑇 
𝑀𝑀�̇�𝜃 ,𝑀𝑀𝜃𝜃 ,𝑀𝑀�̇�𝑧 ,𝑀𝑀𝑧𝑧 , 𝐿𝐿�̇�𝜃 , 𝐿𝐿𝜃𝜃 , 𝐿𝐿�̇�𝑧, 𝐿𝐿𝑧𝑧     آیرودینامیکی مشتقات 

هستند. مشتقات    نوسانی  سرعت    برحسباین  و  جابجایی 
 :]7]، گرددیمبال بیان  پیچ و فلپ  هايحرکتنرمالیزه 

)17( 
𝐿𝐿𝑧𝑧 = 𝜕𝜕𝐶𝐶𝐿𝐿

𝜕𝜕(𝑧𝑧𝑏𝑏)
    ,   𝐿𝐿�̇�𝑧 = 𝜕𝜕𝐶𝐶𝐿𝐿

𝜕𝜕( �̇�𝑧𝑉𝑉)
    ,   𝐿𝐿�̇�𝜃 = 𝜕𝜕𝐶𝐶𝐿𝐿

𝜕𝜕(�̇�𝜃𝑉𝑉𝐶𝐶)
  

𝑀𝑀𝑧𝑧 = 𝜕𝜕𝐶𝐶𝑚𝑚
𝜕𝜕(𝑧𝑧𝑏𝑏)

  ,  𝑀𝑀�̇�𝑧 = 𝜕𝜕𝐶𝐶𝑚𝑚
𝜕𝜕(�̇�𝑧𝑉𝑉)

       ,    𝑀𝑀�̇�𝜃 = 𝜕𝜕𝐶𝐶𝑚𝑚

𝜕𝜕( θ̇
𝑉𝑉𝐶𝐶)

 

 : باشندیم ارائهقابل)  18این ضرایب با روابط (
)1-18( 𝐿𝐿𝑧𝑧 = 2𝜋𝜋 �− 𝑘𝑘2

2
− 𝐺𝐺𝑘𝑘� , 𝐿𝐿�̇�𝑧 = 2𝜋𝜋   

)2-18( 𝐿𝐿𝜃𝜃 = 2𝜋𝜋 [
𝑘𝑘2𝑎𝑎

2
+ 𝐹𝐹 − 𝐺𝐺𝑘𝑘(

1
2
− 𝑎𝑎) ] 

)3-18( 𝐿𝐿�̇�𝜃 = 2𝜋𝜋 [
1
2

+ 𝐹𝐹 �
1
2
− 𝑎𝑎� +

𝐺𝐺
𝑘𝑘

] 

)4-18( 𝑀𝑀𝑧𝑧 = 2𝜋𝜋 [−
𝑘𝑘2𝑎𝑎

2
− 𝑘𝑘(𝑎𝑎 +

1
2

)𝐺𝐺] 

)5-18( 𝑀𝑀�̇�𝑧 = 2𝜋𝜋 �𝑎𝑎 +
1
2
� 𝐹𝐹 

)6-18 ( 

𝑀𝑀θ = 2𝜋𝜋 �
𝑘𝑘2

2
�

1
8

+ 𝑎𝑎2� + 𝐹𝐹 �𝑎𝑎 +
1
2
�

− 𝑘𝑘𝐺𝐺 �
1
2
− 𝑎𝑎� �𝑎𝑎

+
1
2
�� 

)7-18( 
𝑀𝑀�̇�𝜃 = 2𝜋𝜋 �−

𝑘𝑘
2
�

1
2
− 𝑎𝑎� +

𝐺𝐺
𝑘𝑘
�𝑎𝑎 +

1
2
�

+ 𝑘𝑘𝐹𝐹 �𝑎𝑎 +
1
2
� �

1
2

− 𝑎𝑎�� 

آیرودینامیک   پایا در  آیرودینامیکی   ههم   ،شبه    مشتقات 
 :یعنی ،  شوندیم تلقی صفر ، نوسانی

)19( 𝑘𝑘 ,𝐺𝐺
𝑦𝑦𝑖𝑖𝑦𝑦𝑇𝑇𝑦𝑦𝑦𝑦
�⎯⎯� 0       , 𝐹𝐹

𝑦𝑦𝑖𝑖𝑦𝑦𝑇𝑇𝑦𝑦𝑦𝑦
�⎯⎯� 1 

که است  معنی  بدین  این  از    پایا،  شبه  آیرودینامیک  در  و 
در  اما    شودمی  نظرصرفجریان حول ایرفویل    دنباله  تأثیرات

است،    تأثیر،  عمل مهم  خیلی  ایرفویل  حول   که چوندنباله 
آیرودینامیکی   جاري   تنهانهي،  الحظهنیروهاي  حرکت  به 

ایرفویل بستگی دارند، بلکه به سابقه حرکتش از شروع حرکت 
  نیترساده  پایا  شبهدر آیرودینامیک    حالبااین  بستگی دارند.

دنباله    تأثیراتدنباله است.    تأثیرات  حذف ،  ممکن  يمدل بند
مقدار نیروهاي آیرودینامیکی اعمالی بر ایرفویل را   مؤثر  طوربه

مهمی بر مقادیر    تأثیریک    تواندمیکاهش  . این  دهد میکاهش  
و  داشته  فلاتر    سازيمدل  خطاهاي   به  منجر  سرعت 

عبارت  .شود  آیروالاستیک جریان،  بودن  پایا  شبه  فرض    با 
  خواهد   حذف   ) 16(  معادله  ) در Mθ̇(   ای ناپا  آیرودینامیکی  مشتق
مدل کردن    بر  بسیار مهمی  تأثیر   این ضریب،   کهدرحالیشد،  
، سرعت فلاتر  جهیدرنتو    ناپایاي بال داشته  آیرودینامیکی   رفتار

را   این تحقیق ضریب دی نمایم محاسبه    تر یواقعبال  لذا در   .
Mθ̇  داشتن این مهم و    مدنظربا    .ماند یم) باقی 16(  هدر معادل

هارمونیکی در    ایرفویل تحت حرکت نوسانی   با توجه به اینکه
θجهات پیچ   = θ0eωt    فلپ وz= z0eωt   داشته است و  قرار

کاسته شده فرکانس  تعریف  از  استفاده  با  درج  نیز  با  این    و 
در   (روابط  (15معادلات  و  و  16)  لیفت  معادلات  حاصل   ،(

 . ]7[ ) خواهند شد21) و (20ممان، روابط (
)20( L =

1
2
ρ. V2. c[e. a1 �θ +

ż
V
�] 
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)21( M =
1
2
ρ. V2. c2[e. a1 �θ +

ż
V
� + Mθ̇

θċ
4V

] 

  بعدي سهیک بال شبه    ) معادلات حاکم بر21) و (20روابط (
جریان   ناپایاي    رقابل یغ با  و  .  باشند یم ،  شده سادهتراکم 

مقدار  𝑎𝑎1  فوق  رابطهاشاره گردید در   2  بخشکه در    طورهمان
 است.  يدوبعدشیب منحنی لیفت 

 تعریف مدل و معادلات حاکم -6

 عنوانبه،  4  شکلیک مدل بال بدون سوئپیت (هانکوك) در  
کلاسیکی نمایش   گرفته    بال   فلاتر  نظر  بال  شودیمدر   .

صلب بوده و دو فنر پیچشی   Cو کرد    Sمستطیلی با طول اسپن  
 . کنند یم  تأمین) را  θ) و پیچ (γدر ریشه، درجات آزادي فلپ (

فنر پیچ و فلپ وجود ندارد.    ي هایسختکوپلی بین    نجایدر ا
مرکز    هفاصل از  الاستیکی)  (محور  الاستیکی  مرکز 

توزیع   شودیمفرض    .باشدمی  ec  اندازهبه  آیرودینامیکی که 
جرم روي بال یکنواخت بوده و به همین خاطر مرکز جرم در  

است بال  نظر   .وسط  در  مثبت  پایین  سمت  به  حرکت 
جابجایی بال    5شکل  و نیز    4 با توجه به شکل  و   شدهگرفته

 :روي بال برابر خواهد با نقطهبراي یک   Zدر جهت

)21( Z(x, y, z) = yγ(t) + (x − xf)θf
= ∅γγ + ∅θθ 

θ    وγ    و   افتهی میتعممختصات  ∅𝜃𝜃   و ∅𝛾𝛾  نماد اندازه جابجایی
د  م  هاي شکل  هاآنواقعی    طوربه هستند.در دو جهت مذکور  

این بال    نرمال هستند، یعنی یک پیچ و یک فلپ خالص است.
𝐾𝐾𝜃𝜃و  𝐾𝐾𝛾𝛾دو فنر خمشی و پیچشی به ضرایب سختی  وسیلهبه    
براي نمایش دادن حرکات فلپ    )به ترتیب خمشی و پیچشی(
 شده اند. پیچ مدل  و

 
همراه  دوطرفهنماي شماتیک بال با نیروي جت  :)4(شکل  

 . حمله لبهبا ممان حول 

 
مدل بال آیروالاستیکی (مدل شده با دو فنر   :)5(شکل  

 .هیدوسوبا نمایش جت  پیچشی)

 .پارامترهاي آیروالاستیسیته بال :)1(جدول  

فاصل  قبلاً که    طورهمان شد،  (محور   هاشاره  الاستیکی  مرکز 
  .باشد می ec اندازهبهالاستیکی) از مرکز آیرودینامیکی  

ا پیچ    روش،  نیدر  حرکت   طرفبهممان  جهت  (در  بالا 
مخالف جهت  (   یمنفپائین    طرفبهو    ساعت) مثبت  يهاعقربه

همچنین ممان فلپ    ،شودیم ساعت)، تلقی    يهاعقربه حرکت  
حرکت    طرفبه جهت  (در  و    ي هاعقربه بالا  منفی  ساعت)، 
حرکت    طرفبه مخالف  جهت  (در  ساعت)،    يهاعقربه پائین 

تلقی   دیگر   .شودمیمثبت  و  بال  هندسی  پارامترهاي 
است.    ارائه  1جدول  در    ازیموردنمشخصات     معادلهگردیده 

 مقدار  واحد نمایه  پارامتر 

 S m 5/7 اسپن بال 
 C m 0/2 کرد بال 

 t m 01/0 ضخامت بال 
 xf m C48/0 محل محور الاستیک 

 m 2g/mk 100 بر سطح  وزن بال 

 ρ 3g/mk 225/1 چگالی هوا 

 Iθ 2m-gk 28122 پیچ ی  نرسیاممان  

 Iγ 2m-gk 4/502 ممان اینرسی فلپ 

 Iγθ 2m-gk 0/225 ممان اینرسی کوپل 

 kθ kN-m/Rad 27758 ضریب سختی پیچ

 kγ kN-m/Rad 4/1983 ضریب سختی فلپ 

  آیرودینامیکیمشتق 
 -Mθ̇  ----- 2/1 نوسانی 
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بال این  آیروالاستیسیته  حرکت  براي  از   نظرصرفبا   کامل، 
حاصل از   مومنتوم يهايورودمیرایی سازه، همراه با   تیخاص
 :بود خواهدذیل  صورتبه جت

)22( Iq̈ + (ρvB)q ̇ + (ρv2C + E)q = UJ 
𝑞𝑞 که   = (𝛾𝛾 ,𝜃𝜃)𝑇𝑇آن مختصات    در  یا   و ،افتهیمیتعمبردار 

به ترتیب پیچ  γ   و  θ  ياهیزاوشامل دو حرکت    ،درجات آزادي
 عنوان به(  جتحاصل از فعالیت    مومنتوم   Jبوده و نیز  و فلپ  

در صورت عدم بروز نوسان   هايوروداین    .باشند یمورودي)  
) رابطه  در  داشت.  خواهند  صفر  مقدار    ها سیماتر)  23بال 

 :دل هستند با امع

)23( I = �
Iγ Iγθ
Iγθ Iθ

� 

)24( B =

⎣
⎢
⎢
⎡ (C ∗ s3 ∗ aw)

6
0

−(e ∗ (cs)2 ∗ aw)
4

−�c3
s
8
� ∗ Mθ̇⎦

⎥
⎥
⎤
 

)25( C =

⎣
⎢
⎢
⎡0

(C ∗ S2 ∗ aw)
4

0
−(e ∗ C2 ∗ S ∗ aw)

2 ⎦
⎥
⎥
⎤
 

)26( 𝐸𝐸 = �
Kθ 0
0 Kγ

� 

)27( J = �
(Mjet)y
(Mjet)x

�, U = �1 0
0 1� 

)28( 𝐼𝐼𝛾𝛾 = 𝑚𝑚.𝑆𝑆3.𝑐𝑐
3

, Iγϑ = m.S2

2
(C

2

2
− c. xf) 

 : ممان اینرسی جرمی در ماتریس اینرسی برابر هستند با
)29( Iθ = mS(

c3

3
− c2. xf + c. xf2) 

xf  اگر محور الاستیک در موقعیت = C
2
قرار داشته باشد، آنگاه   

براي مدل    افتهیمیتعمکوپل اینرسی بین دو محور مختصات  
Iγϑ وجود نداشته و = ا  خواهد شد. 0 حالت فرکانس    نیدر 

 : ، برابر خواهند بود با افتهی میتعمطبیعی براي دو مختصات 

)30( ωγ = �
Kγ
Iγ

 , ωθ = �Kθ
Iθ

 

) کوپل  23رابطه  معادلات  نوع  از  مربع  ماتریس  یک   (
دوم  همگن  ریغ دیفرانسیلی   اولیه   مرتبه  شرایط  با  و  بوده 

براي تحلیل رفتار سیستم    شدهاستفاده  افزارنرم  است.  حل قابل
بال و مدولاتور) در حالت قبل و بعد بحرانی (در سرعت فلاتر)  (

گرافیکی،    یسینوبرنامهمحیط   در    . باشدیم  متلب  افزارنرمو 
که  مدل سیستم بال و مدولاتور    16و    15ي  هاشکل   پیوست

محیط   نمایش    گردیده   يسازادهیپ   متلب،  يسازه یشبدر  را 
آیروالاستیسیته بال   ي هامؤلفه این مدل شامل همه  . دهندیم

مدولاتور   اجزاي  سه  باشدیم و  در  مدل  این  سرعتی    حالت . 
 است. اجراشدهبراي بال 

 نتایج  -7

روابط   به  نتایج  5در بخش    شدهارائه با توجه  این بخش  ، در 
حاصل از حل معادلات حرکت حاکم بر سیستم با استفاده از 

در   .گرددمی  ارائهمتلب    افزارنرم تفاوت  تبیین  جهت  نتایج 
پرواز در  ) 1سرعت پرواز، به سه حالت:    ي هامیرژرفتار بال در  

  ؛ پرواز در حالت سرعت فلاتر بال  ) 2  ؛ قبل از سرعت فلاتر بال
  شدههیتعب  يتراسترهاپرواز در سرعت فلاتر بال با فعالیت  )  3

  جدول يهادادهبا توجه به   گردند. می ارائهروي بال، تقسیم و 
شرایط اولیه براي ،  در این فرآیند  مؤثر  يپارامترهاو تعریف    1

فلپ   و  پیچ  جهت  دو  در  بال  تعریف    زیر  صورتبهحرکت 
 : گردندیم

)31( 𝑋𝑋0 = �𝜃𝜃 , 𝜃𝜃 ̇ , 𝛾𝛾 , �̇�𝛾 � = {0.02 ,0 , 0.02 ,0}  
 برحسبشرایط اولیه در دو جهت زوایا و نرخ زوایا به ترتیب  

   . باشندمیرادیان و رادیان بر ثانیه 
میرایی   ضرایب  تغییرات  نمودار  رسم  نوسانی    مد دو  در  با 

، فلاتر بال در سرعت  6شکل  ،  سرعت پرواز هواپیما  برحسب
V= 154.36 m/s   افتدیم متر بر ثانیه اتفاق . 

سرعت پرواز، در  برحسبتغییرات نسبت میرایی :  )6(شکل  
 اولین برخورد با محور افقی و مثبت شدن ضریب میرایی

 . افتدیم ) اتفاق لرزهبالپدیده فلاتر بال (

  سرعترفتار بال در    ،7  بعد از اجراي برنامه در سه فاز، در شکل
سرعت  در این    .گرددیماز سرعت فلاتر مشاهده    ترنییپاپرواز  

V= 150.0 m/s  ،  و نشده  واگرا  بال  نوسان  عوضدامنه    در 
در    .، میرا شده استدامنه نوسان  تیدرنها و    داکردهیپ کاهش  

فلاتر   سرعت  یعنی  بحرانی  سرعت  در  پرواز  بعدي،      حالت 
)V= 154.36 m/sورت گرفته است. در این حالت نوسان  ) ص
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ثابت  صورتبهبال   دامنه  با  و  بوده  پریودیک  نوسان    ، نوسان 
بایستی از نوسان  جهت حفظ سازه از تخریب،  . لذا  ابد ی یمادامه  

بال جلوگیري شده و از وارد شدن دامنه نوسان بال به دامنه 
در  این رفتار نوسانی بال را  8شکل . گرددجلوگیري  ،واگرایی
 .دهدیمنمایش  دو مد 

 
سرعت بحرانی  در زیر m/s 150 سرعت پرواز:  )7(شکل  

 مد به مقدار صفر گرایش دارد.بوده و دامنه نوسان در دو  

 
بوده و پرواز در  m/s  36/154  سرعت پرواز در:  )8(شکل  

 . سرعت بحرانی و دامنه نوسان بال ثابت است
صورت  فلاتر  سرعت  همان  در  پرواز  سوم،  حالت  در 

) اما در این حالت با شروع فعالیت  9  شکل(  است،  شدهرفتهیپذ
از وارد شدن  شدهکنترل نوسان بال  ،  جت توسط مدولاتور   و 

   به فاز واگرایی جلوگیري شده است.  نوسان بال،
حالت فضاي  رفتار   12و    10  يهاشکلدر    ،در  ترتیب  به 

دینامیکی بال را در دو حالت بدون کنترل و با کنترل (جت 
   است. شده دادهفعال روي بال) در سرعت فلاتر نمایش  

رفتار حلقه محدود    ،به ترتیب  ب،  12و    الف  12  يهاشکلدر  
  شدهداده) نشان  γ(  ) و فلپ θ(   پیچزوایاي به ترتیب در جهات  

  حلقه(این رفتار، معادل نوسان متناوب بال با دامنه ثابت    است.
کنترل   به ترتیب ،ب  11و    الف  11  ي هاشکلدر    است.محدود)  

  فعالیت جت  واسطهبه  )γ( ) و فلپθ( نوسان بال در جهات پیچ
نوسان متناوب بال به میرایی    توسط مدولاتور صورت پذیرفته و

تغییر زاویه و نرخ تغییر زاویه در هر دو   است.  شدهدادهسوق  
 . باشد یممد، به ترتیب برحسب رادیان و رادیان بر ثانیه 

 ي نوآوري و ریگجهینت -8

این   جدید    پژوهش،در  روش  از  یک    ي اجبارجت  استفاده 
بال    هیدوسو ناخواسته  یک    گردید.  ارائهجهت کنترل نوسان 

و تراکم  شده  سادهدر جریان ناپایاي    يبعدسهمدل بال شبه  
)، در سرعت  7شکل  ناپذیر در سه حالت: قبل از سرعت فلاتر (

(شکل   کنترل  بدون  کنترل  8فلاتر  با  فلاتر  سرعت  در  و   (
، نحوه کنترل  9ی قرار گرفت. در شکل  موردبررس  )9(شکل  

 مشاهده شد.   هیدوسونوسان بال توسط جت اجباري 

 
  پرواز با  بوده و m/s 36/154سرعت پرواز در  :)9(شکل  

 .شده است ریپذامکانحضور کنترل نوسانات بال، 

 

 (الف)

 

 (ب)

  چیپ الف) جهت : نمایش حرکت متناوب بال در :)10(شکل  
)θ(   )و نرخ پیچθ̇(( ب) جهت فلپ ؛γو نرخ فلپ (  )γ̇( . 
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 (الف)

 

 (ب)

  الف) :بال درنمایش کنترل نوسان متناوب  :)11شکل (
فلپ  ) و نرخ  γ( جهت فلپ  )ب ؛)θ̇( نرخ پیچ ) وθ( جهت پیچ

)γ̇( . 

) نمودارهاي فضاي حالت  و  11شکل  در  انرژي  نحوه جذب   (
,𝜃𝜃کنترل حلقه محدود در دو مختصات پیچ (  �̇�𝜃 ) و فلپ ،(𝛾𝛾, �̇�𝛾  (

با توجه به نتایج    توسط جت اجباري دوسویه ملاحظه گردید.
کنترل   آمدهدستبه سیستم  این  از  بخشی  رضایت  عملکرد 

روش،  گرددیمملاحظه   این  با  فلاتر  .  پدیده  کنترل  جهت 
به  لرزه)(بالبال نیازي  پیزوالکتریک    يریکارگبه،  یا مواد  و 

بالچه   مانند  کنترلی  اغلب.  باشدینمسطوح    کنترل   براي  اما 
  شودیم  استفاده  بالچه  از  ،بال  فلاتر  سرعت  افزایش  بال و فلاتر

ولی]20[   ي هاستمیس  عملکرد  کاهش  باعث  روش  این  . 
 رفته  بکار  ينوآورشود.  می  هواپیما  کنترل  و  افزاینده پایداري

 فلاتر   کنترل  براي  سرد  گاز  هاي جت   از  استفاده  این مقاله  در

  که  ترتیب  بدین  است،  هواپیما  بال  فلاتر  سرعت  افزایش  وبال  
  و   دهندیم  انجام  را  کنترل  وظیفه  هاسرعت  تمام  در  هابالچه

وظیفه  گاز  يهاجت  زمانهم   افزایش  و   فلاتر  کنترل  سرد، 
عامل  سیال  که اشاره شد،    گونههمان  . دارند  را  بال  فلاتر  سرعت

همان    جت، یا  سرد  و   هواگاز  درزهاي  از    تواند یم  بوده 
یا    شدهه یتعب از کمپرسور موتور هواپیما   درجلوي هواپیما و 

 . گردد  تأمین

 
 (الف)

 
 (ب)

  مقایسه نمودار سرعت و ضریب میرایی :)12(شکل  
 ب) با نمودار ؛ از روش این پژوهش الف) :آمدهدستبه

 ]. 7[ در مرجع شدهارائه 

 علائم  -9
AR  نسبت منظري 
km بهره فیلتر 
M  عدد ماخ 
τm ثابت زمانی فیلتر 
Uon  بالایی رله حد 
Uoff حد پایینی رله 

β    رله پایینی  حد  و  بالایی  حد  اختلاف 
 (هیسترزیس)

Ton زمان روشن ماندن مدولاتور 
Toff زمان خاموش ماندن مدولاتور 
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U  ورودي مدولاتور 
f(t) خروجی فیلتر 
e(t)  (اختلاف ورودي و خروجی) خطا 

C  کرد بال 
b نصف کرد 
V سرعت 
t زمان 

C(k) تابع تئودورسن 
F قسمت حقیقی تابع تئودورسن 
G قسمت موهومی تابع تئودورسن 
ω  فرکانس زاویه اي حرکت پیچ بال 
𝐶𝐶𝐿𝐿 ضریب لیفت بال 
𝐶𝐶𝑚𝑚   ضریب  ممان بال 
z  مختصات حرکت عمودي بال 
θ  زاویه پیچ بال 
γ  زاویه فلپ بال 
k  فرکانس کاسته شده 
a  الاستیک تا نصف کردفاصله بی بعد محور 
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 پیوست  -11

  ي هايورودبه ترتیب پاسخ مدولاتور به    بو    الف  يهاشکل
و   نمایش  (  ریمتغثابت  را  شکل  دهند یممتناوب)  در    الف. 

خط افق   صورتبهبوده که    C=0.5 ورودي مدولاتور عدد ثابت  
خروجی مدولاتور    در این حالت،  قرمزي رنگ مشخص است

  صورت به  گرددیم سیگنل تحریک از آن استفاده    عنوانبهکه  
(-روشن شده  )  ON-OFFخاموش  بالا    حالت  درکه  نمایان 

)Signal=1 (  روشن  مدولاتور   ) پایین   )Signal=0و در حالت 
   .باشدیم خاموش  مدولاتور

 
 . C=0.5  پاسخ مدولاتور به ورودي ثابت  :(الف)  شکل

 
 .ω= 2 Rad/s ياهیزاورکانس فبا دامنه واحد و  سینوسی تابع به ورودي فرکانس پالس-عرض پالس پاسخ مدولاتور  :(ب)شکل  

https://doi.org/10.1061/(ASCE)AS.1943-5525.0000343
https://doi.org/10.1061/(ASCE)AS.1943-5525.0000343
https://doi.org/10.1016/S1270-9638(02)00004-4
https://doi.org/10.1016/S1270-9638(02)00004-4
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 .بال سیستم معادلات - عملگر –مدولاتور يهابلوك متلب با افزارنرمدر محیط  يسازه یشببلوکی  دیاگرام (پ):شکل  

 
رله اشمیت و  یک فیلتر پایین گذر شامل متلب که يسازه یشب طیمح  درمدولاتور در دیاگرام بلوکی  ستمیرسیز: نمایش (ت)  شکل

 .تریگر همراه با یک فیدبک مقایسه با ورودي است
 

رنگ  (  يمساومتناوب و    يها ل یمستط  صورتبهاین خروجی  
مساوي این    است. اضلاع افقی  شدهمشخص  الف  آبی) در شکل

محور زمان)، بیانگر این است  (بر روي محور افقی  ها ل یمستط
مدولاتور   بودن  خاموش  و  روشن  زمان    کاملاً   صورتبهکه 

؛  نامند یممتناوب است. این رفتار مدولاتور را رفتار استاتیکی  
 طور همانور، یک تابع سینوسی باشد.  اما اگر ورودي مدولات

شکل در  که   شدهدادهنشان    ب  که  مدولاتور  خروجی  است 
بازباشند یم  رنگیآب   ي هال یمستط  صورتبه  دوباره  در    ه، 

روشن و    ي هازمانزمانی، رفتار متناوب متفاوتی دارند، یعنی  
غیر یکسان و زمان تناوب    همخاموش بودن مدولاتور نسبت به  

به  این رفتار مدولاتور را رفتار دینامیکی نامیده و   بیشتر است.
از  مدولاتور  دینامیکی  رفتار  بررسی  جهت  همین،  خاطر 

اما در مورد سیستم ؛  گرددیمرهیافت تابع توصیفی استفاده  
  يهابخشکه در    متلب  يسازهیشببال و مدولاتور در محیط  

 ي سازادهیپ   پشکل    صورتبه  قبلی به آن اشاره شد سیستم
آیروالاستیسیته بال   هايمؤلفه این مدل شامل همه    شده است.

مدولاتور بلوك  شامل  نیز  و  بوده  مدولاتور  اجزاي  بلوك    ،و 
شامل    جت  يسازه یشبسیستم   که  بال  زیرسیستم  بلوك  و 

است.   بال  هندسی  مشخصات  و  حرکت    ت  شکلمعادلات 
 فهیوظ. این بلوك  دهدیم بلوك مدولاتور را نمایش    ستمیرسیز

 .به عهده دارد تنظیم و ارسال سیگنال براي فعالیت جت را

 


