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 چکیده

فلاتر یک پدیده فیزیکی است که در سازه های الاستیک در اثـر متقابـل 

بـا سیال گاز  یا مایع رخ می دهد. فلاتر در زمانی رخ می دهد که پارامتر 

ر تقابل خود به مقـدار بحرانـی برسـند. فلاتـر یـک سازه د -هـای سیال 

ناپایـداری دینامیکی در سازه است که باعث ارتعاشات شدید با افزایش 
شدید دامنـه در سازه می گردد که معمولا به خرابی کامل و یا خسارت به 

سـازه منجـر مـی شود. بنابر این پیدا کردن سـرعت فلاتـر بـا دقـت 

 ویـژه ای خواهد داشت. بیشـتر، اهمیـت

 بار به است ممکن که خطرناکی نتایج دلیل به فلاتر پدیده

 و باشدمی هوافضا صنعت در مهم بسیار و اولیه مسائل از یکی جزوء آورد،

 راهکارهای رائها و فلاتر بررسی هواپیماسازی رشد به رو صنعت به توجه با

 و پرنده اجسام راحیط در قدم مهمترین و اولین پدیده این از جلوگیری

 .باشدمی هوافضایی های زهسا

 در اخیر دهه چند در یافته گسترش هایروش پژوهش این در

 پدیده این آورنده وجود به عوامل به و شد خواهد مرور فلاتر زمایشآ زمینه

 آن گیریشکل از پیشگیری و پدیده این با مواجهه هنگام لازم اقدامات و

 .شد خواهد پرداخته

 فلاتر و آیروالاستیک مسائل تحلیلی حل که این به توجه با

 بهترین از یکی تواندمی محدود المان روش از استفاده است، دشوار بسیار

  .باشد مسائل گونه این بررسی هایروش

به عنوان نرم افزار دینامیک  ANSYS CFXاز نرم افزار 
 و از نرم افزار محاسباتی سیالات برای حل معادلات اویلر و ناویر استوکس

ANSYS Transient Structural  برای حل مسائل خطی و غیر خطی

شود، همچنین مطالعه مقالات معتبر به چاپ رسیده در سازه استفاده می

 باشند.های تحقیق این پروژه میاین حوزه روش

ها تاریخچه فلاتر، پیشرفت در تکنیک پروازی فلاتر، آزمایش 

ای تحریک، تجهیزات آزمایش، تحلیل نتایج در این راستا ، سیستم ه

آزمایش، وضعیت فعلی آزمایش پروازی فلاتر در این پایان نامه مورد بررسی 

گیری کرد که با افزایش سرعت تا قبل از نتیجه توانگیرد و میقرار می
یابد، و این به وقوع فلاتر بیشینه جابجایی و تنش در سازه بال افزایش می

با وقوع  .باشدانرژی پتانسیل کرنشی در سازه بال میدلیل ذخیره شدن 

کند و مقداری از انرژی فلاتر این انرژی به انرژی جنبشی تغییر پیدا می
پتانسیل ذخیره شده به وسیله ارتعاش به وجود آمده در بال آزاد می شود، 

تنش در وتر بال از لبه  .یابدبنابراین بیشینه ارتعاشات و تنش کاهش می

 .یابده سمت لبه فرار ابتدا افزایش و سپس کاهش میحمله ب

در مجموع آن چه می تواند باعث موفقیت یک تست پروازی 
فلاتر باشد شامل تحریک مناسب، تجهیزات خوب، روش های مناسب و 

 ها و از همه مهمتر وجود تجربه کافی در این زمینه است.دقیق آنالیز داده

 تحریک سیستم – نوسان – زادیآ درجه –پدیده فلاتر  کلید واژه:

 

 مقدمه -1

فلاتر  بال ها و دم هواپیماها دارای خاصیت  -آیروالاستیسیته ی دینامیکی 

الاستیک هستند یعنی وقتی به آنها نیرو وارد می شود جا به جایی در آن 
[ ۶ها رخ و می دهد ، یعنی مثل یک پاندول یا فنر حرکت نوسانی دارند ]

یکی را می توان به دو دستهی استاتیکی و دینامیکی پدیده های آیروالاست

تقسیم بندی کرد . یکی از پدیده های آیروالاستیسیته ی دینامیکی که در 

اینجا مورد بحث است ، فلاتر نام دارد . در صورتی که بخواهیم یک تعریف 
رسمی از پدیده ی فلاتر ارائه دهیم داریم : نوعی ناپایداری دینامیکی وسایل 

که از برهم کنش نیروهای اینرسی ، الاستیکی و آیرودینامیکی به  پرنده

وجود می آید . فلاتر به تحقیق ، مهمترین پدیده ی آیروالاستیکی بوده و 

پیش بینی آن کار مشکلی است . این پدیده یک نوع ارتعاشات ناپایدار خود 
یافت تحریک است که در آن سازه انرژی مورد نیاز خود را از جریان هوا در

می کند و معمولا منجر به شکست اتفاقی سازه می گردد . فلاتر مضاعف 

هنگامی اتفاق می افتد که نیروهای آیرودینامیکی مربوط به دو مد ارتعاشی 

با یکدیگر ترکیب شده و منجر به بروز این پدیده شوند در بین پدیده هایی 
ت معمول که تحت عنوان فلاتر شناخته می شوند ، فلاتر سطوح برخاس

ترین آنها می باشد ، بنابراین تمام سطوح برخاست باید قبل از پرواز تست 

شوند تا مشخص شود که در دامنه ی پرواز هیچ کدام از آنها ، فلاتر اتفاق 

نمی افتد . صورتی که جریان هوای نزدیک این سطوح در حین نوسانات 
ه می شود . ز در الاستیک دچار جدایش شود ، به این ناپایداری فلاتر گفت

سرعت های بحرانی که تحت عنوان سرعت فلاتر شناخته می شوند ، به 

دنبال اختلال های اولیه ، سازه دچار ارتعاشاتی می شود . در سرعت هایی 

پایین تر از سرعت بحرانی ، این ارتعاشات دمپ می شوند ، به عبارتی هوا 
ت هایی بالاتر از به صورت یک دمیر عمل می کند ، در حالی که در سرع

آن ، یکی از مدها به صورت منفی دمپ می شود و نوسانات به صورت نمایی 

رشد می کند ، مگر آنکه گونه ای از غیر خطی شدن ، حرکت را محدود 

کند که در اینجا مورد بحث نیست . این گزارش با نمایش مدال برای تحلیل 
فرانسیل معمولی فلاتر سطوح برخاست به صورت یک مجموعه معادلات دی

آغاز می شود . این معادلات به یک مساله ی مقدار ویژه انتقال میابند و 

 مشخصات پایداری در قالب مقادیر ویژه ، مورد بحث قرار می گیرد.
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یکی از خطرناک ترین ناپایداری های آیروالاستیک دینامیکی 

 1ترگیرد، فلاکه در طراحی و تحلیل بال هواپیما، مورد بررسی قرار می
این پدیده از برهمکنش نیروهای آیرودینامیکی، نیروهای  .باشدمی

الاستیک ونیروهای اینرسی ایجاد شده و میتواند باعث از هم گسیختگی 

  شودناگهانی سازه بال هواپیما می

هواپیمای سرعت بالا معمولا مستعد پذیرش پدیده فلاتر 
ساعت و در مایل بر  ۵۵هستند هر چند که فلاتر در سرعت های 

در حقیقت می توان گفت  .نیز رخ داده است 2بیلت– هواپیماهای هوم 

  [2].باشدهیچ رژیم سرعتى از پدیده فلاتر مصون نمی

تحلیل آیروالاستیسیته بال هواپیما به علت نیروهای 
 .شوند بسیار حائز اهمیت استآیرودینامیک شدیدی که به آن وارد می

گونی نظیر تانکرهای سوخت، موتور ها، سطوح ها و اجزای گونانصب سیستم

ها بر روی بال از آن یک سازهی حساس و پیچیده کنترلی و انواع فلپ

در کنار این موارد نیاز به کاهش وزن در هواپیماهای امروزی  .ساخته است
تر و در نتیجه افزایش انعطاف پذیری سازه منجر به استفاده از مواد سبک

شدن اثرات ایروالاستیک بر پایداری بال هواپیما  بال شده که باعث پرنگ

  [2].شده است

امروزه یکی از فازهای طراحی هواپیما بخش آنالیز دقیق 
اطمینان  3آیروالاستیک آن است تا از عدم وجود فلاتر در پاکت پروازی

این تحلیل های تئوری اغلب توسط مدل تونل باد فلاتر و  .حاصل شود

آزمایش پروازی در  .شوندات زمینی تأیید میهمچنین آزمایش ارتعاش

حقیقت آخرین مرحله تأیید نتایج تئوری در تمام نقاط پاکت پروازی 
  [3]باشدهواپیما می

ای دارای یک فرکانس طبیعی همانطور که میدانید هر سازه

است. یعنی در برابر نیروی وارده از محیط اطراف تحت ارتعاش خاصی قرار 

کم ن ارتعاش که با گذشت زمان و برداشتن منبع ارتعاش کممیگیرد. به ای
رود و با جنس سازه رابطه مستقیم دارد، اصطلاحا و از بین میشود میرا می

ای مثل سازه هواپیما که فرکانس طبیعی سازه میگویند.حال اگر در سازه

در طول پرواز مدام تحت تاثیر نیروهای مختلف قرار دارد یکی از 

های طبیعی منابع ارتعاشی در طول پرواز با یکی از فرکانس هایفرکانس
سازه همسان، همسو و برابر بشود پدیده دیگری بوجود می آید که به پدیده 

معروف است. این پدیده در سازه هواپیما نیز وجود  "رزونانس"یا  "تشدید"

ای قبل از تجاری سازی حتما در تونل باد و تحت تاثیر دارد و هر سازه

روهای شبیه سازی شده آزمایش میشود تا از کارایی سازه در مقابله با نی
این پدیده اطمینان حاصل شود.این پدیده در سازه هواپیما معمولا در 

های افقی و عمودی نمود پیدا میکند و ارتعاش بوجود نواحی بال و سکان

                                                
1

flutter 
2

built-home 
3

Flight envelop 
4

Biplane 
5

Tab Servo 
6

Collar 
7

Aileron 

ین در این نواحی ایجاد میکند. به ا "بال بال زدن"آمده، حالتی شبیه به 

 شود.گفته می  "فلاتِر"پدیده و بال بال زدن ناشی از آن اصطلاحا 
های های هوافضایی در طول عمر کاری خود همواره تحت محیطسازه

 ...اتفاقی، سینوسی، شوک و دینامیکی متفاوت و شدیدی مانند ارتعاشات 

 هایگیرند و از نقطه نظر تحلیل های مهندسی نیز دارای پیچیدگیقرار می

تواند بررسی اثرات ارتعاشات با توجه به نتایج مخربی که می .راوانی هستندف
این آثار تخریبی بر روی اجزای  .داشته باشد، دارای اهمیت فراوانی است

سازه باعث خستگی، تسلیم، شکست یا ناپایداری اجزاء می شود، به طوری 

ای اولیه های ارتعاش اتفاقی عامل اصلی شکست در اغلب پرواز هکه محیط

درنتیجه پیش بینی صحیح پاسخ سازه  .های هوایی اعلام شده استدر سازه
های دینامیکی به ویژه در تمام نقاط سازه به این تحریکات به صورت کرنش

 [4].حل تحلیل و طراحی بسیار مفید باشدتواند در مرامی

 

 تاریخچه فلاتر -2

همچنین تغییر شکل  پس از جنگ جهانی اول، افزایش سرعت هواپیماها و

به تک باله باعث افزایش حوادث مربوط به فلاتر بال  4هواپیماها از دوباله

رخ داد. بین  1۹2۵شد.  بیشترین وقایع فلاتر از این دست حوالی سال 

، حوادث زیادی از فلاتر در مورد هواپیماهایی که 1۹3۰تا  1۹2۰های سال
اق افتاد. نوع دیگری از فلاتر تصمیم به شکستن رکورد سرعت را داشتند، اتف

در آن  ۶شد. کولارمی ۵هامطرح بود، مربوط به سرووتب 1۹3۰که در دهه 

زمان پیش بینی کرد که این نوع فلاتر تا مدت زیادی غیرقابل حل خواهد 

بود این پیش بینی به حقیقت پیوست، زیرا یازده مورد از این نوع فلاتر تنها 
گزارش شد .  1۹۵۶تا  1۹4۷های ین سالدر مورد هواپیماهای نظامی ب

 1۹۸۶حتی امروزه نیز این فلاتر به عنوان یک مشکل مطرح است. در سال 

حین یک آزمایش پروازی که برای یافتن مقدار  T46Aهواپیمای آموزشی  

شد. در این حالت شهپرها  ۷جرم بالانس انجام شده بود، دچار فلاتر شهپر
 شدند. لبه فرار شهپر حرکت داده میهایی در آزاد بوده و توسط تب

با افزایش سرعت هواپیماها تا حد گذرصوت مسائل 

هنگام آزمایش  1۹44آیروالاستیک با جدیت بیشتری مطرح شد. در سال 

شهپر یی را در هازشلرع قوو ۸خلبانان ناکا P-80وازی هواپیمای جدید پر
فلاتر در  حادثه 21تعداد  1۹۵۶تا  1۹4۷ی  هالند. بین سادکرگزارش 

پیوست. به وقوع  ۹ارتباط با لرزش سطوح کنترل  در حالت گذرصوت

بطه با حوادثی در را F-100و   F-14هایجنگنده 1۰توتایپوپری نمونهها

های گذر وزه همچنان رژیممراند. ادهتجربه کررا  11دیعموهای سکان لرزش
برای شوند. در نظر گرفته مینظر فلاتر ترین ناحیه از صوت به عنوان بحرانی

 1۹4۷در  14در حالت پرواز تراز 13به سرعت فراصوت 12یگرک چواولین بار 

8
naca 

9
Transonic 

10
Prototype 

11
Rudder 

12
  Yeager Chuck 
13

Supersonic 
14

Level 
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پس از آن مطالعه فلاتر فراصوت با جدیت بیشتری ادامه یافت. ست یافت. د

را مطرح  1۵های فراصوت نوع جدیدتری از فلاتر موسوم به فلاتر پانلسرعت
رک با دامنه ثابت در نمود. در این نوع فلاتر، امواج مکانیکی ایستا یا متح

تواند به شکست شود. این نوع ناپایداری میپوسته بیرونی هواپیما ایجاد می

خستگی ناگهانی منجر شود، بنابراین پیشگیری از آن امری اجتناب ناپذیر 

یک هواپیمای جنگنده به دلیل شکست یک خط  1۹۵۰بود. در سال 
بود از  دست رفت.  هیدرولیک متصل به پانلی که دچار فلاتر پانل شده

تواند پایداری الاستیک هواپیما را تحت تأثیر قرار اتصال مخازن خارجی می

هفت حادثه فلاتر ناشی از حمل مخازن  1۹۵۶تا  1۹4۷های دهد. بین سال

رخ داده است. این مسئله  1۶های متصل به پایلونخارجی و همچنین موتور
زن خارجی توسط حالات حمل مخا امروز نیز مطرح است. برخی از

باعث بروز نوعی ناپایداری دینامیکی  F-16 ، F-18 ،F-111هوپیماهای  

شود. با وجود آنکه این ارتعاشات اغلب به می 1۷موسوم به چرخه  حدی

های پروازی نشان باشند، اما آزمایشصورت سینوسی و با دامنه محدود می
حمله و سرعت نسبی داده است که دامنه ارتعاشات به صورت تابعی از زاویه 

تواند کاهش یا افزایش یابد. در حال حاضر نکات زیادی در مورد فلاتر می

شود، اما حوادث فلاتر پروازی نیز گاهی رخ حین طراحی هواپیما رعایت می

که فلاتر  Tacamo E-۶و  F-117 دهند مانند هواپیماهای جنگندهمی
 [۵فین عمودی را تجربه کردند . ]

 

 پروازی فلاترمایش ی آزتکنیکهادر ت ند پیشرفرو -3

توسط برادران رایت مشاهده  1۹۰3با مراجعه به مبداء پرواز در سال 

اند. شود که از همان آغاز مسائل آیروالاستیسیته خود را نمایان ساختهمی
روز پیش از پرواز موفق برادران رایت  ۹تنها  1۹۰3دسامبر  ۸در روز 

ه دلیل مشکلات ناشی از آیروالاستیسیته هواپیمای لانگلی و همکارانش ب

ی دچار سانحه  شد و موفق به پرواز نگردید اولین مطالعات بر روی مساله

توسط لانچستر و همکارانش در جریان جنگ جهانی  1۹1۶فلاتر در سال 
افکن هندلی پاگ صورت گرفته است. لانچستر به این اول بر روی بمب

شود، بلکه عامل یجاد پدیده فلاتر نمینتیجه رسید که هر نوسانی باعث ا

وقوع پدیده فلاتر خود ارتعاش بال ناشی از برهمکنش بال و جریان هوا 

 [ ۶باشد. ]می
های اولیه توسعه صنعت این درحالی است که در سال

هوانوردی، هیچ آزمایش اختصاصی برای فلاتر در مقیاس واقعی هواپیما 

تنها به یک آزمون نمایش اثباتی در گرفت و بررسی این پدیده انجام نمی
دستی ماکزمم سرعت و بررسی و تائید حاصله از خلبان در ارتباط با خوش

گیری برای پایداری آیروالاستیک آن محدود و کنترل پذیری و نهایتاً نتیجه

در کشور آلمان و  1۹3۵گردید. نخستین آزمون رسمی فلاتر در سال می

 ت.انجام پذیرف 1۸توسط وان اشلیپ

در پیما اهوش درآوردن تعااربه ی بر مبنااو مایش روش آز

سم تابع و رپیما اسرعت هوریجی یش تدافزاه انانس به همری رزوفرکانسها
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Flutter Panel 
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Engines  Mounted Pylon 
17

(LCO) Oscilation Cycle Limit 

بیانگر د. افزایش دامنه نوسانات بونسبی سرعت نوسانات بر حسب دامنه 

ست رگ ابزت نوسانادامنه سرعت متناظر با میرایی و وقوع فلاتر در کاهش 
 [ 2د. ]شوه می( مشاهد1ل )شکدر که 

 
 [2( داده پردازی آزمون فلاتر پروازی وان اشلیپ]1شکل )

 

-1های فلاتر هواپیمای آزمایش 1۹4۰ایالات متحده در دهه 

XPBM ۸و -Cessna AT ( 2را به کمک این روش انجام داد. شکل )
ت اطلاعات آزمایش پروازی فلاتر را به صورت دامنه پاسخ بر حسب سرع

های تغییر دهد که هواپیما با محدودهنشان میدهد. این گراف نشان می

 سرعت بسیار کوچک از کنار فلاتر عبور کرده است.

 
 [۷( دامنه پاسخ به صورت تابعی از سرعت ]2شکل )

 

های تحریک شامل لرزشگرها، سیستم 1۹۵۰در اواخر دهه 

با پیشرفت  .بودند 1۹تحریک دستی به وسیله سطوح کنترل و تراسترها

متری گیری اطلات جهت نمایش و تحلیل توسط سیستم تلهتجهیزات اندازه

 2۰، نتایج بر روی یک اسیلوگرافهاآزمایشاما برخی  .شدبه زمین ارسال می
بسیاری از محققان به اهمیت تحریک  .شددر داخل هواپیما نمایش داده می

شود، نویز بالا می مناسب سازه که باعث به وجود آمدن نسبت سیگنال به

های نوسانی برای تحریک سازه در این زمان شروع استفاده از پره .بردندپی

هواپیماهای زیادی با تجهیزات تحریک مجهز  1۹۷۰تا  1۹۵۰از سال  .شد
ها ها از روش جاروب فرکانسی برای تعیین رزونانسدر این تحریک .شدند

های ر کوچکی در فرکانسها مکث بسیادر این جاروب .شوداستفاده می

آنالیز پروازی در آن زمان  .گیری پارامترها وجود داشترزونانس جهت اندازه

 .شدبه محاسبه میرایی از طریق آنالیز کاهش لگاریتمی شتاب محدود می

( 3شکل) .نمونه ای از این روش برای آزمایش بود F-111 برنامه آزمایش  

پاسخ های فیلتر شده و فیلتر نشده  .دهدشمایی از این پروسه را نشان می

همچنین نمودارهای فرکانسی نمایش  های نواری وشتاب بر روی چارت

18
Schlip Van  
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rusterTh 
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Oscillograph 
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این نمودارها و به صورت دستی  ضریب میرایی با توجه به .شوندداده می

 .شکل فعلی به بازار نیامده بودند شد، زیرا هنوز کامپیوترها بهمحاسبه می

در این  .اندکی با این رویه اختلاف داشت P6M برنامه آزمایش هواپیمای .

های اتفاقی اتمسفر برای تحریک و برای بررسی پایداری آزمایش از آشفتگی

علت استفاده از این روش به کارگیری  .سازه از آنالیز فرکانسی استفاده شد

های قبلی، فلاتر به در حالی که در روش .اطلاعات کل زمان پروازی بود
 [۸].گرفتد بررسی قرار میای مورصورت نقطه

 
 [۸( پروسه آزمایش پروازی فلاتر]3شکل )

 

، کامپیوترهای دیجیتال تأثیر عمیقی بر روش های 1۹۷۰پس از دهه 

با وجود کامپیوتر، انجام محاسبات تبدیل  .آزمایش پروازی فلاتر گذاشتند

 همچنین، با وجود کامپیوتر انجام .فوریه به سرعت امکان پذیر بود
محاسبات پیچیده در کمترین زمان در حالات پایدار و گذرا امکان پذیر 

محاسبات فرکانس و ضرایب میرایی نیز پس از آن توسط الگوریتم  .شد

و تقریبا  21این محاسبات به صورت برخط .های کامپیوتری انجام شد

نتایج محاسبات به صورت  .گرفتهمزمان با مانورهای پروازی صورت می
این اطلاعات جهت   .شدندسرعت یا عدد ماخ نمایش داده می توابعی از

یابی برای تعیین پایداری سازه در سرعت های بالاتر به کار گرفته برون

با پیشرفت کامپیوترها، زمان انجام آزمایش های فلاتر نیز کاهش  .شدمی

تر شدن هواپیماها و لزوم در نظر گرفتن اما، از آن زمان با پیچیده .یافت
ایر پارامترها و همچنین نقاط بیشتری از پاکت پروازی، در مجموع مدت س

امروزه اطلاعات مربوط به  .انجام آزمایش پروازی فلاتر افزایش یافته است

پاسخ سازه و تحریک به وسیله تله متری به پایگاه زمینی منتقل و به طور 

( این 4شکل) .شودها انجام میهمزمان کلیه عملیات لازم بر روی داده
اپراتور پایگاه زمینی با توجه به نتایج به دست آمده  .پروسه را نشان میدهد

کند که آیا پاکت پروازی در هر نقطه از پاکت پروازی تصمیم گیری می

هایی که در این زمینه با وجود تمام پیشرفت .آزمایش گسترش یابد یا خیر

حریک، اندازه گیری حاصل شده است، هنوز انجام این آزمایش بر سه پایه ت
های فلاتر به دلایل ذکر همواره انجام آزمونهاست ، و پاسخ و تحلیل داده

ها خاطر نشان های خطرناک توسط مجریان آنشده در ذیل به عنوان آزمون

شوند. نخست اینکه، اجرای این آزمایش باید در نزدیکی سرعت واقعی می

های خطرناک قرار در ناپایداری فلاتر نمایش داده شود و پیش از آنکه پرنده
بگیرد توسط خلبان و مهندسین آزمایشات مهار و مدیریت گردد. دلیل دوم 
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line-On 

های توان ضرایب میرایی بحرانی را با توجه به سرعتآن است که نمی

یابی کرد و های بالاتر به طور دقیق  برونمعمول برای سرعت برای سرعت
یک شرایط  تواند بطور ناگهانی بهی، پایداری آیروالاستیک مسوم اینکه 

ناپایدار تبدیل شود و این تنها وابسته به چند نات تغییرات در سرعت پرنده 

 [۹باشد. ]می

 
 [۹( شمایی از فرایند آزمایش فلاتر مدرن ]4شکل)

 

 های تحریکسیستم -4
توان ناپایداری های قریب الوقوع سازه را پیش در واقع بدون تحریک نمی

های مناسب، د. برای تحریک کردن تمام مودهای ارتعاشی با دامنهبینی کر
 1۹۸۶در سال  PL12و  T-4۰۰انرژی کافی لازم است. آزمایش هواپیمای 

اهمیت تحریک مناسب سازه را نشان داد. این هواپیما در آزمایش های اولیه 

توسط پالس ناشی از حرکت سطوح کنترل و همچنین آشفتگی اتمسفر 

و هیچ گونه مشکلی از نظر فلاتر مشاهده نشد. پس از آن حین آزمایش شد 
پرواز در شرایط نامساعد جوی، هواپیما با ارتعاشات شدیدی در سکان 

عمودی و تیرک دم مواجه شد. این شرایط پروازی سطح تحریک بالاتری 

 1۹3۰را به سازه اعمال کرد که باعث بروز ناپایداری سازه ای شد. در دهه 

افتند که موقعیت مکانی نامناسب محرک روی هواپیما منجر طراحان دری
محققان آمریکایی  1۹۵۰شود. در دهه های ضعیف سازه میبه پاسخ

شود که ضرایب میرایی با دقت دریافتند که سطح پایین تحریک باعث می

، روشن شد که  B-۵۸پایینی به دست آید. هنگام آزمایش پروازی فلاتر 

، سه تا چهار برابر آشفتگی محیط پروازی است. حداقل سطح تحریک لازم
 یک سیستم تحریک ایده آل باید دارای مشخصات زیر باشد :

 سطح نیروی تحریک کافی را در محدوده فرکانسی مورد نظر ایجاد کند. 

تا حد امکان سبک وزن باشد تا اثر جدی روی توزیع جرمی سازه نداشته 

 هواپیما وجود داشته باشد.باشد.امکان تأمین توان لازم از طریق 

های تحریک شامل تحریک پالس سطوح کنترل، نوسان ترین سیستممرسوم

های اینرسیایی، تیغه های آیرودینامیک و سطوح کنترل، تراسترها، محرک

 [1۰باشد. ]آشفتگی تصادفی اتمسفر می

 
 های سطوح کنترلپالس -1-4

های  اولین روشایجاد پالس توسط سطوح کنترل به صورت دستی جزء 

 باشد. این تحریک به کمک حرکت ناگهانی سطوح کنترل حاصلتحریک می
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 5صفحه:

 

 
شود. با توجه به نوع سطح کنترل معمولا شکل مودهایی تا حداکثر می

ها توسط شوند. این پالسهرتز توسط این روش تحریک می 1۰فرکانس 
د فرکانسی شوند که از نظر تئوری حاوی یک بانزده مییک تابع ضربه تقریب

باشد. مزیت این نوع تحریک عدم نیاز به تجهیزات اضافی است. زمان می

اعمال این نوع تحریک بسیار کوتاه است. این روش دارای چند اشکال است. 

اول آنکه این نوع تحریک به طور دقیق قابل تکرار نیست. دوم آنکه به دلیل 
های تیز، این نوع عدم توانایی خلبان و یا سطوح کنترل در ایجاد پالس

هرتز را پوشش میدهد. سوم آنکه  1۰تحریک به ندرت مودهای بالاتر از 

شود. با وجود اغلب در این روش، دامنه تحریک کافی ایجاد نمی

های ذکر شده، این روش جهت تحریک در بسیاری از هواپیماها محدودیت
 به کار رفته است. 1۹۷۰تا سال 

-4های اولیه ، آزمایش1۹۵۰ در F-1۰1در آزمایش هواپیمای 

F  1۹۵۰در، A-7A  در  ۷4۷های اولیه بوئینگ ، برخی آزمایش1۹۶۵در

از این  1۹۷۰در  DC-1۰های سرعت پایین هواپیمای و آزمایش 1۹۶۹
روش برای تحریک استفاده شده است. امروزه به دلیل سادگی، هنوز هم 

های کنترل مدرن شود. البته سیستم کم و بیش از این روش استفاده می

شود باشند که باعث میامروزی اغلب به فیلترهای پایین گذر مجهز می

های بالاتر حذف شده و به سطوح کنترل منتقل نشوند. به عنوان فرکانس
سیستم کنترل پرواز دارای یک فیلتر پایین  F-16XLمثال، در هواپیمای 

 [۸باشد. ]هرتز می 1/۶گذر با حد 

 
  سطوح کنترل تحریک نوسانی -2-4

نوسان از پیش تعیین شده سطح کنترلی نیز به عنوان یک روش تحریک 

 XF3H-1 مورد استفاده قرا گرفت. در آن زمان هواپیمای 1۹۵۰در سال 

برای بررسی نوعی ناپایداری ارتعاش ریز در سکان عمودی، تحت تحریک 

ل نوسان سکان عمودی قرار گرفت. این تحریک به کمک ارسال یک سیگنا
فرمان با فرکانس متغیر به سروومکانیزم مربوط به سیستم خلبان خودکار 

هرتز به سازه اعمال  3۵تا  3اعمال شد. در این تحریک، محدوده فرکانسی 

 شد.

ثانیه توسط یک سوئیچ دورانی  3های تغییر فرکانس هر گام
 شد.اتوماتیک که در داخل کابین قرار داشت اعمال می

مولدهای الکترونیکی توابع به منظور  1۹۶۰در اواسط دهه  

ارسال سیگنال فرمان به سرورهای سطوح کنترل در سیستم حلبان خودکار 

ارائه شدند. از این مولدها برای ایجاد سیگنال تحریک نوسانی بالابر و 
 3۰تا  ۸استفاده شد. در بالابر، محدوده فرکانسی  F-4شهپرهای هواپیمای 

هرتز توسط این روش جاروب  1۶تا  2ریک هرتز و در شهپر محدوده تح

شد. یک کنترل کننده در کابین جهت تنظیم دامنه تحریک، انتخاب مودها 

های بیشتر در و شروع و پایان فرکانس جاروب تعبیه شده بود. پیشرفت
منجر به ایجاد قابلیت  1۹۸۰و  1۹۷۰زمینه الکترونیک در دهه های 

ی شد. به عنوان مثال، در سیستم تحریک با این روش به صورت غیرسینوس

های شبه تصادفی به عنوان سیگنال F-1۸تحریک آزمایش هواپیمای 

 کردند. این روش آزمایش بر روی هواپیماهایهای فرمان عمل میسیگنال

X-31  ،YF-22  ،X-22 ،F-1۶  1۸و-F  به طور موفقیت آمیزی انجام

 ۰.1وده فرکانسی به کمک این روش، محد X-31 شده است. در هواپیمای

های سطوح محرک هرتز حین آزمایش جاروب شده است. قابلیت  1۰۰تا 

یابد. اما در این هرتز کاهش می 2۰کنترل در فرکانس های بالاتر از 
محدوده، ترکیب نیروهای آیرودینامیک اتمسفریک با اثر سطوح کنترل 

ت این روش آورد. مهمترین مزیانرژی تحریک کافی برای سازه را فراهم می

تحریک، عدم نیاز به سخت افزارهای اضافه به استثنای جعبه کنترل داخل 

های بالاتر باشد. نقطه ضعف این روش محدودیت آن در فرکانسکابین می
 [11( طرحی از این روش تحریک را نمایش میدهد.  ]۵است. شکل )

 
 [11( شماتیک تحریک توسط سطوح کنترل نوسانی ]۵شکل)

 

 
 سترها ترا -3-4

 های کوچکی هستند که زمانتراسترها، محرک هایی به صورت راکت

 4۰۰ها میلی ثانیه و ماکزیمم سطح تراست آن 2۶تا  1۸اشتعال آنها بین  

پوند است. تراسترها سبک وزن و ساده هستند و تأثیر زیادی بر  4۰۰۰تا 

ار  روی مشخصات مودال سازه نمی گذارند. یکی از معایب این سیستم یکب

فاز فاز یاغیر همشلیک بودن آن است و شلیک چند تراستر به صورت هم
باشد. اشکال دیگر این سیستم، محدوده فرکانسی کوچک بسیار مشکل می

تا  ۵تحریک آن است. بسته به زمان اشتعال تراسترها، محدوده فرکانسی 

ای ههرتز توسط آنها قابل دستیابی است. این روش در بخشی از آزمایش ۵۰

به کار گرفته شد. در این آزمایش  1۹۵۰در  F-1۰1پروازی فلاتر هواپیمای
تراستر در  3تراستر در بالا و  3هر دو بال به صورت تراستر روی نوک ۶

پایین بدنه نصب شدند. استفاده از این آرایش در این آزمایش موفقیت آمیز 

هواپیمای در آزمایش فلاتر چند  1۹۵۰بود. شرکت داگلاس نیز در دهه 

، در بخشی از 1۹۶۰های تراستر استفاده نمود. در سال محرکخود از 
از تراستر استفاده شد. از آن زمان تاکنون در ایالات  F-4آزمایش فلاتر  

 [ 12متحده از تراستر در برنامه های آزمایش پروازی استفاده نشده است. ]

 

 های اینرسیاییمحرک -4-4

های دوار خارج از مرکز و یا اساس جرمهای متنوعی برتاکنون محرک
های دوار های نوسانی به کار گرفته شده اند. تحریک براساس جرمجرم

استفاده شدند. نیروی تحریک در  1۹۵۰و  1۹4۰های بالانس نشده در دهه

این سیستم با جرم دوار و مربع سرعت دوران نسبت مستقیم دارد. پرنده 

1-XPBM ش پروازی فلاتر قرار گرفته است. توسط این روش تحت آزمای
به دلیل عدم وجود تجهیزات لازم در آن زمان، نگه داشتن تحریک در حالت 

های تنظیم کردن فرکانس تحریک رزونانس بسیار مشکل بود. یکی از روش
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انجام شد، تعبیه یک  1۹۵۰در سال  F-۹2که توسط خلبان هواپیمای 

داد گیری شده سازه را نمایش میزهنمایشگر در کابین بود که پاسخ های اندا
های پاسخ ماکزیمم، فرکانس تحریک را توانست براساس دامنهو خلبان می

باشد. تنظیم نماید. معمولا دامنه نیروی لازم برای تحریک هواپیما بالا می

توان در نتیجه تجهیزات لازم برای ایجاد این تحریک بزرگ است و اغلب نمی

زی نمود. علاوه بر این، سنگین بودن این تجهیزات ها را در بال جاساآن
شود توزیع جرمی واقعی سازه و در نتیجه خواص مودال آن باعث می

 مغشوش شود. به عنوان مثال، سیستم دوار طراحی شده برای هواپیمای

XB-36  4۰۰پوند بود، وزنی بین  1۰۰۰که قادر به ایجاد حداکثر نیروی 

کرد. البته، این سیستم هرگز روی هواپیما ه میپوند به هر بال اضاف ۵۰۰تا 
 سوار نشد.

به  B-۵۸لرزشگرهای اینرسی برای اولین بار در آزمایش فلاتر 

کار گرفته شد. این لرزشگرها دارای تغذیه هیدرولیکی و کنترل الکتریکی 

دادند. ابعاد کلی هرتز را پوشش می 4۰تا  ۵بودند و عموما محدوده فرکانس 
پوند  2۵ها دارای وزن اینچ و هریک از آن  ۸×۵/  4×۵ 4/۵این سیستم 

هرتز  4۰پوند در فرکانس  1۵۰و  ۵/  ۷پوند در فرکانس  4۰بود. سطح نیرو 

تغییرات نیرو خطی بود. این محرک، به خصوص برای و بین این دو مقدار 

تحریک مودهای بالاتر سازه، عملکرد خوبی داشت. در آزمایش هواپیمای 
F-102A از این نوع محرک استفاده شد. پس از آن  1۹۵۰اواخر دهه  در

ها محدودتر شد. با این حال، برای تحریک به مرور استفاده از این محرک

-2۹ و فلاپ F-111، استابیلایزر افقی و عمودی  F-14 استابیلایزر  افقی

X از این نوع محرک استفاده شده است. در آزمایش پروازی B-1A  نیز
( از این نوع محرک استفاده شده است. این سیستم شامل ۶)مطابق شکل 

باشد. مطابق جرم نوسانی با تغذیه هیدرولیکی و کنترل الکتریکی می ۵

ها و نوک استابیلایزرهای افقی و عمودی ها در نوک بالشکل، این محرک

فاز توانند به صورت همهای قرینه روی هواپیما میاند. این محرکنصب شده
عمل نمایند. این سیستم به ازای محرکی با  فاز نسبت به یکدیگرهم یا غیر

 [13باشد. ]پوند می ۵۵۰پوند قادر به ایجاد نیروی تحریک  4۰وزن 
 

 
 

 [13( سیستم تحریک اینرسیایی ]۶شکل )

 

 های آیرودینامیکیتیغه -۵-4

یک تیغه آیرودینامیکی شامل یک ایرفویل کوچک است که معمولا در نوک 

تواند به این تیغه بر روی یک محور که می .شودیا استابیلایزر نصب می بال
شود و حول یک زاویه صورت الکتریکی یا هیدرولیکی حرکت کند، نصب می

نوسان این تیغه باعث تغییر نیروی  .مشخص قادر به نوسان است

ار مقدار این نیرو به اندازه تیغه، فش .شودآیرودینامیکی وارد بر هواپیما می

 [3]دینامیکی و زاویه دوران تیغه بستگی دارد. 

برای  .به کار گرفته شد 1۹۵۰تیغه آیرودینامیکی برای اولین بار در دهه 

این  .نیز از این روش استفاده شد YB-۵2 آزمایش پروازی فلاتر هواپیمای

پوند بوده و بر روی نوک بال راست نصب شد و یک  1۵۰تیغه دارای وزن 

در این آزمایش فرکانس های بین  .ی بال چپ قرار گرفت. جرم معادل رو
 .هرتز جاروب شد 1۰تا  1/4

روش تیغه آیرودینامیکی در آزمایش بسیاری از هواپیماها مانند 

F-111 ، F-14 ، S-3A  ،Boeing 757  وT-46A  به کار گرفته شده

دهد. این سیستم ها را نشان می( مشخصات این تحریک1-2است. جدول )
کند. دامنه تحریک در های پایین بسیار خوب عمل میدر فرکانس

شود. فرکانس های بالا تنها توسط مکانیزم محرک تیغه محدود میفرکانس

و دامنه تحریک در یک سرعت مشخص کاملا قابل کنترل و تحریک اعمالی 

مجددا قابل تکرار است. بزرگترین عیب این روش آن است که ماکزیمم 
کند. از دیگر اعمال با توجه به مربع سرعت هواپیما تغییر مینیروی قابل 

اشکالات این سیستم، اضافه شدن وزن به سازه، ایجاد اغتشاش در جریان 

 هوا در نوک بال و توان بالای مورد نیاز برای کارکرد آن است.

یک مدل متفاوت از این تیغه ثابت بوده و یک قطعه سیلندری 
این مدل برای اولین بار توسط رید ابداع  .شودمی دوار در لبه فرار آن نصب

در این سیستم با  .پوند بود 1۰جرم مجموعه تیغه سیلندر حدود  .شد

جابجا کردن جریان هوا به بالا و پایین توسط دوران استوانه، یک نیروی 

این سیستم برای  .شودای روی هواپیما ایجاد میلیفت تکراری و دوره
هرتز به کار گرفته شده  3۵تا  ۵روب فرکانسی با جا F-16XL آزمایش

ها و چهار تیغه دوار در نوک بال C-5Aدر آزمایش هواپیمای  .است

 3۶۰ها قادر به دوران پیوسته این تیغه .استابیلایزرهای افقی قرار گرفت

های متقارن و یا ضد شدند که تحریکدرجه بوده و به صورتی کنترل می
-F( این سیستم تحریک را روی ۷شکل) .کنند متقارن را به سازه اعمال

1۶XX  [14].دهدنشان می 
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 [۹های الف( آیرودینامیکی  ب( اینرسیال در ایالات متحده ]( تاریخچه استفاده از تحریک1جدول )
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 [14آیرودینامیکی با استوانه دوار ] یغه( ت۷)شکل 

 
 آشفتگی تصادفی اتمسفریک -۶-4

های آزمایش به کار روش آشفتگی تصادفی اتمسفریک در بسیاری از برنامه
ترین مزیت این روش عدم نیاز به نصب هر گونه ت. مهمگرفته شده اس

تجهیزات اضافی روی هواپیماست. آشفتگی به صورت همزمان تمام سطوح 

کند که باعث تحریک مودهای متقارن و ضد متقارن هواپیما را تحریک می

های جداگانه برای شود. بدین ترتیب، انجام آزمایشبه طور همزمان می
شد. آشفتگی متقارن و ضد متقارن منتفی میجاروب کردن مودهای 

و هم از نظر جهت به صورت تصادفی تغییر طبیعی هم از نظر سرعت 

تواند تغییرات بسیار زیادی داشته میزان آشفتگی موجود در هوا می .کندمی
به کار  1۹۵۰در اواخر دهه  P6Mاین روش ابتدا در برنامه آزمایش  .باشد

ها استفاده از آنالیز طیفی برای بررسی پاسخدر این آزمایش  .گرفته شد

از دیگر مزایای این روش آن است که نیازی به ترتیب دادن  .شده است

در حالت )توان در هر زمان پروازی آزمایشی مجزا برای فلاتر نیست و می
نیز جهت  YF-1۶ در هواپیمای .داده برداری دینامیکی انجام داد (آشفتگی

 .نظر فلاتر، از این روش تحریک استفاده شده است کنترل پاکت پروازی از

با وجود موفقیتی که این روش در یک برهه زمانی داشت، دارای چندین 

آشفتگی در  .قدرت تحریک در این روش معمولا قوی نیست .اشکال است
برای آنکه از  .کندبرخی از هواپیماها تنها مودهای پایین را تحریک می

ت آمده مورد اطمینان باشند، اغلب زمان داده لحاظ آماری نتایج به دس

نسبت سیگنال به نویز در این روش عموما  .برداری طولانی مورد نیاز است

همچنین،  .کندها ایجاد میپایین است که این امر مشکلاتی را در آنالیز داده
شکل  . .گذاردها میوجود آشفتگی نیز تأثیرات نامطلوبی روی سایر داده

برای دو حالت تحریک  F-16XL ای طیفی حاصل از آزمایش( داده ه۸)

دهد. میزان آشفتگی در این استوانه را نشان می -آشفتگی و محرک تیغه 

ها کم تا متوسط گزارش شده است. تمام مودهای سازه در حالت داده
اند، در حالی که تحریک آشفتگی تنها تحریک با تیغه به خوبی آشکار شده

ان میدهد. این مقایسه به وضوح ضعف اطلاعات حاصل از هرتز را نش ۸مود 

هایی را که در آزمایش دهد. این نتیجه درستحریک آشفتگی را نشان می

دهد. سطح پایین آموخته شده بود، نیز نشان می B-۵۸پروازی فلاتر 
های مربوط به ضریب میرایی تحریک سازه، پراکندگی زیادی در تقریب

به دست آمده اغلب از مقدار واقعی کمتر است. شکل  کند و میراییایجاد می

دهد. با وجود آنکه پاکت ( مقایسه این واقعیت را به خوبی نمایش می۹)

با این  F-15و  F-16  ،F-111پروازی هواپیماهای مدرن زیادی از قبیل 
روش کنترل شده است، اما هنگام آزمایش به دلایل ذکر شده باید دقت 

ا هیچ مود بحرانی فلاتر داخل پاکت پروازی باقی نماند زیادی به عمل آید ت

[14] 

 

 
 الف ( تحریک به کمک محرک

 
 ب (  تحریک به کمک آشفتگی

برای دو حالت تحریک  F-16XL( داده های طیفی حاصل از آزمایش ۸شکل )

 [14آشفتگی و محرک تیغه استوانه ]

 

 
 الف( ضریب میرایی مود خمش متقارن

 
 مود خمش ضد متقارن ب( ضریب میرایی

ی تحریک به کمک محرک و آشفتگی در آزمایش پروازی فلاتر      (: مقایسه۹شکل )
B-۵۸  [14] 
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 آزمایش فلاتر -۵
 تجهیزات آزمایش -1-۵

تجهیزات مورد نیاز برای ثبت پاسخ سازه به تحریک نیز یکی دیگر از 

ها باید در ثبت داده .باشدهای اساسی در آزمایش پروازی فلاتر میبخش

نقاط مختلف، به تعداد کافی و با کیفیت مناسب انجام شود تا انجام آزمایش 
سایر تجهیزات لازم شامل تجهیزات  .پروازی از ایمنی لازم برخوردار باشد

 [1۰]های پروازی است . متری، ثبت و نمایش دادهاندازه گیری، تله
 اندازه گیری -2-۵

های کرنش ها و یا پلیشتر از شتاب سنجبرای اندازه گیری پاسخ سازه ب
شود. انتخاب هریک از این دو نوع به میزان سادگی نصب سنجی استفاده می

هایی که بستگی دارد، اما استفاده از شتاب سنج رایج تر است. شتاب سنج

گرفتند، حجیم و سنگین بودند. به مورد استفاده قرار می 1۹4۰تا دهه 

اینچ و وزن یک پوند بود.  2×2×3درای ابعاد  عنوان مثال، یک شتاب سنج
ای کاهش یافته ها به میزان قابل ملاحظهامروزه حجم و وزن شتاب سنج

از  1۹۵۰در دهه  B-۵۸است. سنسورهای مورد استفاده در آزمایش فلاتر 

نوع کرنش سنج بود. برای پیشگیری از اثرات حرارتی خارجی، یک گرمکن 

های پیزوالکتریک شده بود. امروزه، شتاب سنجداخلی در کرنش سنج تعبیه 
اند و وزن آنها به مراتب کاهش یافته است. این شتاب پیشرفت زیادی کرده

درجه فارینهایت، محدوده  2۰۰تا  ۶۵ها، محدوده دمای کاری سنج

را پوشش   ۵۰۰gتا  1gهای هرتز و محدوده شتاب 1۰۰۰۰تا  1فرکانسی 

های فراوان بالایی نیز برخوردارند. پیشرفت داده و در عین حال از حساسیت
های مربوط به آزمایش پروازی فلاتر را به در تجهیزات اندازه گیری هزینه

 [1۰میزان چشمگیری کاهش داده است.  ]

 
 هامتری و ثبت دادهتله -3-۵

  JU86اولین سیستم ثبت اطلاعات در مورد آزمایش فلاتر هواپیمای 

ها توسط یک سیم به کار رفت. در این آزمایش، ثبت داده 1۹3۰آلمانی در 

نازک که به سکان عمودی متصل بود و به صورت مکانیکی به یک ثبات 

ها بر روی پاسخ شتاب سنج 1۹4۰شد، انجام شد. در دهه وصل می
شد. به دلیل کند بودن این روش، اطلاعات با تأخیر ها رسم میاسیلوگراف

 FM/FMمتری ، تله1۹۵۰شدند. در دهه بین خلبان نمایش داده میدر کا

ها روی نمودارهای به زمین، ضبط بر روی نوار مغناطیسی و نمایش داده

متری در آن زمان کوچک بوده و های تلهشد. سیستمنواری انجام می
های داخل هواپیما کانال میشدند و لازم بود ثبات 12تا  ۸حداکثر شامل 

شد، را ثبت نمایند. اطلاعات ارسالی لاعاتی را که به زمین ارسال نمیتمام اط

به زمین دارای نویز بیشتری نسبت به اطلاعات ثبات روی هواپیما بودند. 

زیرا، مسائل و مشکلات مربوط به ارسال اطلاعات باعث ورود نویز به 
 1۹۶۰که همان تله متری دیجیتال است از دهه  PCM شد.اطلاعات می

به طور  FM/FMمتری د استفاده قرار گرفت، با این حال هنوز هم تلهمور

های پروازی فلاتر مورد استفاده قرار ای در آن زمان در آزمایشگسترده

 متریگرفت. زیرا، این روش بازه فرکانسی بزرگتری را پوشش میداد. تلهمی

PCM ای هتعداد پارامترهای قابل ارسال به زمین را به طور قابل ملاحظ

افزایش داد. اما، حین ارسال برای پیشگیری از به وجود آمدن خطای 

ها در هواپیما نیاز به وجود آلیاسینگ هنگام نمونه برداری دیجیتال از داده

به بعد شروع به  1۹۸۰از دهه  PCMهای فیلتر بود. باند فرکانسی سیستم

 سط سیستمهرتز تو 2۰۰افزایش نمود. در حال حاضر، عرض باند فرکانسی 

PCM کند. قابل دستیابی است که برای آزمایش پروازی فلاتر کفایت می

باشند که به امروزه، ضبط کننده های دیجیتال قابل حمل در دسترس می

ها را مستقیما حین پرواز در هواپیما ضبط نمود. ها می توان دادهکمک آن

سیستم ها به جای صرف هزینه فراوان جهت استفاده از این دستگاه
مزیت بیشتری دارد. البته، حجم اطلاعاتی قابل ضبط  PCMمتری تله

های پروازی فلاتر ها محدود بوده و بیشتر برای آزمایشتوسط این سیستم

 [۹گیرند . ]کم هزینه و کوچک مورد استفاده قرار می

 
 نمایشگرها  -4-۵

ساده  ، کامپیوترهای آنالوگ به منظور انجام برخی عملیات1۹۵۰در دهه 

ها به صورت نمودارهای نواری های تله متری شده و نمایش آنبر روی داده

گاهی اوقات یک اسیلوسکوپ کاتدی جهت  .گرفتندمورد استفاده قرار می
شد و خلبان توسط ها داخل کابین نصب مینمایش اطلاعات شتاب سنج

ر شد. دها توجیه میمهندسان آزمایش برای تشخیص محدوده ایمن پاسخ

، تکنولوژی کامپیوتر به حدی پیشرفت کرد که امکان آنالیز 1۹۷۰دهه 

پایداری در آزمایش پروازی فلاتر بصورت برخط امکان پذیر شد. در حال 
حاضر، پارامترهای پروازی مانند عدد ماخ، سرعت، زاویه حمله و مقدار 

سوخت جهت اطلاع مهندس آزمایش از وضعیت پرواز بر روی یک نمایشگر 

، امکان ارائه یک راهنمای برخط برای 1۹۸۰شوند. در دهه ن داده مینشا

 [۹حفظ شرایط ایمن پروازی به خلبان به وجود آمد. ]
 
 هاهای کاهش حجم دادهروش -۵-۵

باشد. گام بعدی در آزمایش پروازی فلاتر، تحلیل نتایج آزمایش می

وسط تحریک توانند سیگنال های تصادفی باشند که تهای پاسخ میسیگنال
توانند ها میاتمسفریک و یا محرک ایجاد شده است. همچنین، این سیگنال

به صورت گذرا و یا پایدار باشند. دقت محاسبات و نحوه استفاده از این 

اطلاعات تأثیر زیادی بر روی امنیت آزمایش پروازی دارد. در دهه های 

ایی سازه محاسبات فلاتر که عمدتا شامل محاسبه میر 1۹4۰و  1۹3۰
شد، به صورت دستی و به وسیله مهندس آزمایش در داخل هواپیما می

های تله متری، این محاسبات به صورت شد. پس از ظهور سیستمانجام می

شدند. روش کاری، تحریک هواپیما و محاسبه دستی روی زمین انجام می

تر نتایج و در صورت تأیید محاسبات، فرستادن هواپیما به نقاط خارجی
های ارسالی توسط تله متری پاکت پروازی بود. اضافه شدن نویز به سیگنال

مشکل اصلی این سیستم در اوایل کار بود. روش حل این مشکل، قرار دادن 

های ارسالی بود. اغلب این فیلترها به فیلترهای مختلف برای سیگنال

آزادی  ها را به حالت پاسخ یک درجهکه سیگنالشدند ای طراحی میگونه
بروز در این روش، وجود مودهای نزدیک به هم باعث  .تبدیل نمایند

، استفاده از تحلیل طیفی برای 1۹۵۰شود. از سال مشکلات محاسباتی می

، روش تبدیل سریع فوریه بر 1۹۷۰تعیین پایداری آغاز شد. در اوایل دهه 

روی کامپیوتر پیاده شد و قابلیت تعیین سریع مشخصات فرکانسی 
های کامپیوتری دیگری نیز برای تخمین ها ایجاد شد. الگوریتمگنالسی

های پاسخ به کار گرفته شد. هواپیماهای ضرایب میرایی با توجه به سیگنال
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14-F  1۵و-F ها از این روش اولین هواپیماهایی بودند که در آزمایش آن

 [ 1۰-۹پیشرفته استفاده شد.     ]

 
 زی فلاتروضعیت فعلی آزمایش پروا -۶-۵

روش فعلی کاربردی در این آزمایش شامل پرواز دادن هواپیما در چند نقطه 

تعداد  .پایدار از پاکت پروازی و افزایش فشار دینامیکی و عدد ماخ است
نقاطی که برای کنترل کردن پاکت پروازی باید در نظر گرفته شوند، عموما 

جاروب توسط  عملیات 4۸۹به  F-14برای مثال هواپیمای  .زیاد است

این تعداد برای  .لرزشگر نیاز دارد تا کل پاکت پروازی آن کنترل شود

 برابر Gulfstream II ER ، برای1۷۷برابر  Gulfstream III هواپیمای
های به دست آمده باشد.با توجه به دادهمی 132برابر  F-15 و برای 2۶4

عت بیان در نقاط مختلف، میرایی و فرکانس به صورت توابعی از سر

یابی این اطلاعات، پایداری یا عدم پایداری نقطه بعدی شوند. با برونمی

شود. این روش به خصوص هنگامی که تغییرات پروازی تشخیص داده می
میرایی به صورت غیر خطی است، اشکالات زیادی دارد. بدترین حالت از 

 بر روی انبساط پاکت پروازی، هنگام تغییر شتاب است. در این فاز، عملا

شود، بلکه مهندسین آزمایش با توجه های محاسباتی تکیه زیادی نمیداده

(، اطلاعات 1۰نمایند. شکل )به تجربه و دید مهندسی تصمیم گیری می
مربوط به تغییرات فرکانس و میرایی را در آزمایش پروازی فلاتر هواپیمای 

KC-135 کنترل دهد. تحریک در این آزمایش توسط سطوح نمایش می

دهند که با هرتز نشان می 3و  2/۶شود. میرایی سازه در مودهای انجام می

افزایش سرعت، امکان کوپله شدن این دو مود با یکدیگر وجود دارد. مقدار 
میرایی با افزایش سرعت در حال کاهش است. سرعت در آزمایش تا زمانی 

 رود که پایداری سازه تضمین شده باشد.بالا می

یابی برای پیشگویی وضعیت نقاط ، از محاسبات برونپس از آن

(، منحنی میرایی به دست آمده از 11شود. شکل )بعدی استفاده می
 GBU-۸، مخازن  AIM-۹های مجهز به موشک F-1۶آزمایش هواپیمای 

دهد. میرایی با استفاده از تبدیل تنی را نشان می 3۷۰های خارجی و تانک

ین آزمایش یک فرصت استثنایی برای ارزیابی فوریه به دست آمده است. ا

صحت الگوریتم محاسباتی فراهم کرد. زیرا، هواپیما در این وضعیت قادر به 
یابی خطی از داده ها یک سرعت پرواز در حالت میرایی صفر بود. برون

دهد که به نتایج عملی به دست آمده ناپایداری دینامیکی را نشان می

وجود اعلام هشدارهایی که هنگام کاهش تدریجی نزدیک است. امروزه، با 

شود و این هشدارها میرایی حین پرواز برای احتمال وقوع فلاتر داده می
رسد، اما امکان دارد تغییرات برای احتراز از خطر فلاتر کافی به نظر می

 [۹شدید میرایی بین نقاط مختلف پروازی باعث بروز خطر شود. ]

 

 
 

 [۹]کانس و میرایی به دست آمده از آزمایش پرواز (: مقادیر فر1۰شکل )

 

 
 

 [۹]  1۶-(: مقادیر میرایی حاصل از آزمایش اف11شکل )

 

 پدیده فلاتر در بال و دم هواپیمای مسافربری -۶

 تحلیل پدیده فلاتر -1-۶

سیال -گیرنده ی آثار متقابل تداخل سازه ناپایداری آیروالاستیک که در بر

رود. در های هوایی به شمار میمهم در طراحی سازهباشد، یک پدیده می

این فصل به بررسی رفتار آیروالاستیک و ناپایداری فلاتر بال و دم افقی 

پردازیم. با توجه به این که حل تحلیلی مسائل هواپیما مسافربری می
آیروالاستیک و فلاتر بسیار دشوار است، استفاده از روش المان محدود 

بهترین روش های بررسی این گونه مسائل باشد. همچنین میتواند یکی از 

های تشکیل شده بر سرعت وقوع فلاتر، نحوه توزیع در این فصل تاثیر گردابه

فشار سیال و تنش بر روی بال، حداکثر نیروی وارد شده بر بال و ماکزیمم 
گیرد. برای بررسی ارتعاشات و فرکانس جابجایی بال مورد بررسی قرار می

 ANSYS اتصال قوی استفاده شده است. از نرم افزار FSI ز روشبال ا

CFX  به عنوان نرم افزار دینامیک محاسباتی سیالات برای حل معادلات

 ANSYS Transient Structural اویلر و ناویر استوکس و از نرم افزار
شود. در این روش برای حل مسائل خطی و غیر خطی سازه استفاده می

سیال بطور جداگانه توسط دو برنامه کامپیوتری و در دو  معادلات سازه و

شوند. این دو حوزه همزمان نیستند، زیرا نتایج حوزه متفاوت حل می

گر دیگر انتقال پیدا کند. برای اعتبارسنجی گرها باید به حلهرکدام از حل
این روش از دو مثال تجربی استفاده شده است، مقایسه بین نتایج شبیه 

های تجربی حاکی از صحت نتایج شبیه سازی دارد. در زمایشسازی و آ
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 شود. پایان نتایج برای سازه بال و دم افقی هواپیمای مسافربری تعیین می

[1۵] 

 
 گرهای سیال و جامدهای اتصال حلروش -2-۶

 روش های حل عددی مختلفی برای حل مسائل برهم کنش سیال

سب با نوع مسئله انتخاب این روش ها متنا .وجود دارد ( FSIجامد)
شوند  و عبارت از روش اتصال کامل، روش اتصال ضعیف و روش اتصال می

ها مدل کردن جریان غیرخطی و تابع زمان هدف این روش .باشندقوی می

معادلات اویلر یا ناویر استوکس و اتصال کردن این مدل سیال با استفاده از 

 [1۵]باشد. ای میبا مدل المان محدود دینامیک سازه

 
 گر دینامیک سیالات محاسباتیحل -3-۶

در دستگاه مختصات دکارتی با در نظر گرفتن شار حرارتی، جرم و اندازه 

توان به حرکت در داخل و خارج حجم کنترل، معادلات جریان سیال را می
 [1۶] .صورت زیر نوشت

𝜕𝑤

𝜕𝑡
+
𝜕(𝐹𝑖 − 𝐹𝑣)

𝜕𝑥
+
𝜕(𝐺𝑖 −𝐺𝑣)

𝜕𝑦
+
𝜕(𝐻𝑖 −𝐻𝑣)

𝜕𝑧
= ۰ 

بردار چگالی سیال است که هنگام نوشتن معادلات  W که در رابطه بالا

 Hو  G  ،F آید.ناویر استوکس از یک حجم کنترلی ثابت به دست می
بردارهای شار جریان سیال هستند و شامل دو قسمت ویسکوز و غیر 

 ANSYS CFXاز نرم افزار ویسکوز هستند.البته همانطور که گفته شد 

 گر دینامیک سیالات محاسباتی استفاده خواهد شد.به عنوان حل

 
 گر دینامیک سازه حل -4-۶

گر سازه به عنوان حل ANSYS Transient Structural افزاراز نرم

تواند گر با استفاده از روش المان محدود میاین حل .استفاده خواهد شد

های غیر در سازه .هواپیما را شبیه سازی کنددینامیک و استاتیک سازه 
با فرض خطی بودن  .کندخطی سختی سازه در حین بارگذاری تغییر می

 درجه آزادی عبارت است از : Nرفتار سازه، معادلات حاکم بر سازه با 

[𝑀]{𝑋¨} + [𝐶]{𝑋˙} + [𝐾]{𝑋} = {𝑓} 
ک و های جرم، استهلابه ترتیب ماتریس [K]و  [M] , [C] که در آن

تابع زمان هستند و به ترتیب معرف بردار  {x}و  {f} سختی هستند.

 [1۵]باشند.  نیروهای خارجی و جابجایی می

 
 روش تحلیل پدیده فلات -۵-۶

در این فصل برای بررسی پدیده فلاتر از روش اتصال قوی استفاده شده  
ط دو است. در این روش معادلات حاکم بر سازه و سیال بطور جداگانه توس

شوند. این دو حوزه به طور برنامه کامپیوتری و در دو حوزه متفاوت حل می

گرها باید به کنند، زیرا نتایج هرکدام از حلهم زمان مسائل را حل نمی

گر دیگر انتقال پیدا کند. در این روش با پوشش دادن هر بازه زمانی حل
پایدارتر و رفتار  بعد از همگرایی حلقه داخلی اضافی سیال جامد، جواب ها

شود که زمان حل بیشتر همگرایی بهتر می شود، گرچه این ویژگی باعث می

را مورد  FSIطول بکشد. با این روش می توان مسائل پیچیده و غیرخطی 

گر سیال و بررسی قرار داد. در این روش جهت انتقال اطلاعات بین دو حل
د حوزهای انتقال استفاده شده است. در مسائل چن MFXجامد از روش 

باشد. در ها از سطح به سطح یا از حجم به حجم میاطلاعات المان

 باشد. های آیروالاستیک انتقال اطلاعات از طریق سطح به سطح میپدیده

[1۵] 

 
 ای جهت اعتبار سنجیمدل سازی رایانه -۶-۶

آزمایش  .از یک مثال برای اعتبار سنجی روش مورد نظر استفاده شده است
مثال مربوط  .بی توسط مرکز تحقیقات لانگلی ناسا انجام گرفته استتجر

خواص  .باشدجنس این بال از چوب می باشد.به بال تضعیف شده آگارد می

بال آگارد دارای زاویه عقب  .رائه شده است( ا2مکانیکی این بال در جدول )

 سطح مقطع بال باشد. می ۰/۶درجه و ضریب باریک شوندگی  4۵رفتگی 
، ۰/۷۶2mباشد. طول بال می NACA65004 آگارد مربوط به ایرفویل

باشد. می ۰/3۶۸mو در نوک بال  ۰/۵۵۸۷mطول وتر آن در قسمت ریشه 

 [1۷( ارائه شده است. ]12نمای ظاهری و سطح مقطع بال در شکل )

 
 [1۷(: خواص مکانیکی چوب به کار رفته در بال آگارد ]2جدول)

 مقدار خواص

𝐸𝑋(𝐺𝑝𝑎) 3/1 

𝐸𝑦(𝐺𝑝𝑎) ۰/42 

𝑢𝑥  ۰/31 

𝑢𝑦  ۰/31 

G(Gpa) ۰/44 

)چگالی
𝑘𝑔

𝑚3
) 

3۸1/۹۸ 

 

 
 )الف(

 

 
 )ب(

 [1۷( الف( نمای هندسی ب( سطح مقطع بال آگارد ]12شکل)

 
 گرها(شبیه سازی تونل باد )حل -۷-۶

شوند و میبطور همزمان اجرا  CSD و  CFD گرهایدر این روش حل 
در ابتدای هر  .شوندگرها در هر گام زمانی با هم مبادله میاطلاعات حل

برای محاسبه ماتریس سازه بال و بارگذاری بر  CFD بازه زمانی حلگر

های شود و با استفاده از مدلمرحله قبل فراخوانده میاساس سینماتیک 

ی از جریان هوا را آیرودینامیکی، توزیع فشار و نیروهای اعمالی به بال ناش
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شود که اطلاعات بال ثابت باقی در این مرحله فرض می) کندمحاسبه می

، ماتریس های جرم، سختی و استهلاک سازه به همراه اطلاعات (بماند
شوند و در این قسمت برده می CSDگر خروجی مرحله قبل به حل

شود و اطلاعات جابجایی، سرعت و شتاب حرکت سازه محاسبه می

در گام زمانی بعدی دوباره این اطلاعات به  .شوندنماتیکی به روز میسی

 .یابدشوند و این روند تا آخرین گام زمانی ادامه میبرده می CFDحلگر 

در شبیه سازی تونل باد از هوای تراکم ناپذیر و جریان گذرا استفاده شده 

ما در بخاطر پایین بودن سرعت هوا فرض بر آن است که تغییرات د .است

تونل باد بسیار کم و قابل چشم پوشی است و فرآیند در دمای ثابت محیط 

 .فرض شده است

برای شبیه سازی سیال تونل باد از هوای تراکم ناپذیر با 

چگالی
𝑘𝑔

𝑚31/22۵ و ویسکوزیته
1

۷۸۷
⋅ 1۰−۵ 𝑘𝑔

𝑚
− 𝑠  .استفاده شده است

استفاده شده  SST لبرای مدل سازی جریان مغشوش حول بال از مد

است، این مدل در شبیه سازی لایه مرزی دارای دقت بسیار بالایی است و 
برای کسب نهایت دقت در پیش بینی آغاز و مقدار جریان جدایی، تحت 

 [1۵]گرادیان فشار نامطلوب طراحی شده است. 

 
 آنالیز فلاتر مثال اعتبارسنجی -۸-۶

شود که دامنه ارتعاشات ثبت می در آزمایش تونل باد سرعت فلاتر زمانی

در آزمایش تجربی، فلاتر در سرعت  .سازه ثابت شود و یا رو به واگرایی برود

11۶/۹m/s   رخ داده است. نتایج تغییرات بیشینه جابجایی در سازه، حاصل

( ارائه شده است. با توجه به 13از شبیه سازی مثال دوم در نمودار شکل )

 دامنه ارتعاشات سازه ثابت  11۵m/sر سرعت شود، که دشکل مشاهده می

تر و باشد. سرعت پایینشود، بنابراین این مقدار برابر سرعت فلاتر میمی

بالاتر از این سرعت به ترتیب به عنوان محدوده پایداری و محدوده ناپایداری 

 [ 1۷شود. ]دینامیکی آیروالاستیک شناخته می

بینی فلاتر سرعت پیش ( که در آن3با توجه به جدول شماره )
شود توسط روش حل عددی با روش تجربی مقایسه شده است، مشاهده می

که خطای بین آنالیز سرعت فلاتر حاصل از روش حل عددی و آزمایش 

ی دقت بالای آنالیز به باشد، که نشان دهندهمی 2/4۸تجربی در حدود  

 باشد.اتصال قوی می FSI روش

 
 [1۵]جایی بر حسب زمان برای مثال دوم ینه جابه( : تغییرات بیش13شکل )

 

توان در مواقعی که امکان انجام آزمایش فلاتر به صورت تجربی بنابر این می

انجام  .وجود ندارد به نتایج حاصل از این روش اعتماد و از آن استفاده کرد

تواند مکمل قابل اعتمادی برای انجام آنالیز با استفاده از روش عددی می
افزاری قبل از انجام های نرمهای تجربی باشد و با کمک تحلیلزمایشآ

های بحرانی را شناخت و به کمک آن زمان و هزینه آزمایش تجربی سرعت

  .های تجربی را کاهش دادحاصل از آزمایش
 [1۵( مقایسه نتایج فلاتر حاصل از آزمایش تجربی و روش عددی]3جدول)

 رصد خطاد روش حل عددی آزمایش تجربی 

 2/4۸ 11۵ [1۷]11۶/۹ نتایج مثال

 
 بررسی فلاتر بال و دم افقی هواپیمای مسافربری -۹-۶

 32۰دم افقی و بال مدل سازی شده مربوط به هواپیمای مسافربری ایرباس 
 باشد. می

محمدی و فاضل زاده سرعت بحرانی فلاتر را برای این نمونه 

د. جنس سازه به کار رفته در بال انمحاسبه کرده ۶۶۸m/sدم افقی هواپیما 

باشد. خواص الاستیک آلومینیوم به کار رفته در سازه و دم، آلومینیوم می
( بال و دم شبیه سازی شده 14( ارائه شده است. در شکل )4دم در جدول)

های طولی و تیغه های به همراه اجزای داخلی و محل قرار گیری تیرک

راحی مورد نظر برای اجزای مختلف عرضی نشان داده شده است. ابعاد ط

 [1۶اند. ]( ذکر شده۵بال و دم افقی در جدول )

 
 [1۶( خواص مکانیکی آلومینیوم ]4جدول)

 ۷2 مدول یانگ

 2۷1۰ چگالی

 ۰/33 ضریب پواسون

 

 
 )الف(

 [1۶](: الف( بال ب( دم افقی هواپیما 14شکل )

 
 

 [1۶](: ابعاد بال و دم افقی هواپیما  ۵جدول )

 بال دم افقی 

 2۶ 14 های عرضیتعداد دندانه

 2 2 تعداد تیرک طولی

 متر ۶/13 متر 3/۸2 طول ریشه

 متر1/۸۵ متر 1/۵ طول نوک

 میلی متر ۷ میلی متر ۷ ی عرضیپهنای هر دندانه

 میلی متر 2۰ میلی متر 1۷ پهنای هر تیرک طولی

 میلی متر ۷ میلی متر ۵ ضخامت هر تیرک طولی

 میلی متر 3 میلی متر 3 ستهضخامت پو

 کیلوگرم 3۰۸۹ کیلوگرم 3۷۰ وزن کل بال

 

 المان بندی و آنالیز مودال  -1۰-۶
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ها جهت بررسی مدل دم از آنالیز مودال استفاده برای انتخاب تعداد المان

ها در های طبیعی بر حسب تعداد المانشده است، نتایج تغییرات فرکانس
 .( ارائه شده است1۵شکل )

 لف( دم افقیا

 

 
 ب( بال

 [1۵]ها های طبیعی نسبت به تعداد المان(: تغییرات فرکانس 1۵شکل)

 

( ۶-4با مقایسه نتایج حاصل از تحلیل فرکانسی در شکل )

های شود که، برای دم تعداد المان حالت چهارم نسبت به حالتمشاهده می

د، و نسبت به ها داربتری از لحاظ همگرایی در جواقبل وضعیت بهینه
ها زمان حل ابحالت پنجم با وجود اختلاف اندک در همگرایی جو

تری دارد، بنابراین حالت چهارم برای ارائه نتایج در نظر گرفته کوتاه

المان چهار  3۰۰14مدل المان محدود بال برای حالت چهارم از  .شودمی

تدلال برای بال نیز با همین اس .گره تشکیل شده است ۵۵۷۶1وجهی و 
نتایج مورد گره برای ارائه  ۵۰۹4۰المان و 2۸4۹۹حالت المان بندی با 

های طبیعی سازه بال برابر با فرکانس بال فرکانس .استفاده قرار می گیرد

های سازه نیز تغییر با تغییر سرعت سیال فرکانس .باشددر سرعت صفر می

 [1۵].کنندمی

 
 شبیه سازی تونل باد -11-۶

سازی از انتقال حرارت صرف نظر شده و نوع جریان گذرا  در این شبیه

از جریان سیال  ۰/3باشد. برای شبیه سازی جریان ماخ کمتر از می
 و افزایش سرعت سیال  ۰/3ناپذیر استفاده شده است. با گذر از ماختراکم

ال برای پیدا کردن سرعت فلاتر، برای شبیه سازی جریان هوا از هوای ایده

ه است، هدف از این کار منظور کردن تراکم پذیری در جریان استفاده شد

با افزایش سرعت سیال در محدوده مافوق صوت، برای دم  .باشدسیال می
این  .شوددامنه ارتعاشات سازه ثابت می ۵۵۵m/sافقی هواپیما در سرعت 

در  .شوندسرعت به عنوان سرعت فلاتر برای بال افقی دم شناخته می

( به ترتیب تغییرات بیشینه جابجایی و بیشینه تنش 1۷و ) ( 1۶های )شکل

ارائه شده  ۵۶۵m/sتا  ۵۵۰m/sی بال بر حسب زمان برای سرعت در سازه

 [1۵] است. 

 

 
 [1۵] ی دم بر حسب زمان  جایی در سازه( : تغییرات بیشینه جابه1۶شکل)

 

 
 [1۵ی دم بر حسب زمان ](: تغییرات بیشینه تنش در سازه1۷شکل)

 

تر از شود که در سرعت پایین( مشاهد می1۶در شکل )

۵۵۵m/s شود و همچنین مشاهده با گذشت زمان دامنه ارتعاشات میرا می

باشد، شود که بیشینه جابجایی بال در سرعتی قبل از سرعت فلاتر میمی
زیرا انرژی دریافتی از طریق برهم کنش سازه با سیال به صورت انرژی 

شود. با وقوع فلاتر و آغاز ارتعاشات سازه و ه ذخیره میپتانسیل در ساز

تبدیل انرژی پتانسیل به انرژی جنبشی، انرژی ذخیره شده در سازه کاهش 
یابد. با توجه به یابد، بنابراین بیشینه جابجایی با وقوع فلاتر کاهش میمی

که سرعتی بالاتر از سرعت  ۵۶۵m/sنمودار جابجایی مربوط به سرعت 

شود که، بیشینه جابجایی نسبت به سرعت های است مشاهده میفلاتر 

یابد و این به تر کاهش ولی در عوض دامنه ارتعاشات افزایش میپایین
 باشد.معنای افزایش نرخ تبدیل انرژی پتانسیل به انرژی جنبشی می

( که مربوط به بیشینه تنش بر حسب زمان 1۷در نمودار شکل )

که با گذشت زمان بیشینه تنش ابتدا کاهش شود باشد، مشاهده میمی

یابد زیرا نیروی برای حاصل از جریان سیال سبب غلبه بر نیروی وزن می
کند و تنش شود و نیرویی در جهت عکس نیروی جاذبه بر سازه وارد میمی

دهد، در یک زمان خاص این نیرو برابر نیروی وارده بر سازه را کاهش می

شود، پس از ظه حداقل تنش در سازه مشاهده میشود و در این لحوزن می

یابد.عامل آن نیز با افزایش نیروی پسا و نیروی برآ تنش در سازه افزایش می
 باشد.اصلی وقوع فلاتر کوپلینگ مودهای خمش و پیچش می

( فرکانس دم افقی در لحظه وقوع فلاتر نشان داده 1۸در شکل )

سرعت سیال، فرکانس های سازه شود که با افزایش شده است، مشاهده می

میزان فرکانس سازه در سرعت صفر برابر با  .اندگیری داشتهتغییرات چشم
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های برای این بال میزان فرکانس .باشدفرکانس های طبیعی سازه می

ی باشد و در لحظههرتز می 4۰/4و  1۰/۶طبیعی اول و دوم سازه برابر با 
شود، بیشینه شدت فرکانس هده میوقوع فلاتر همانطور که در شکل و مشا

( سرعت فلاتر دم افقی به روش ۶در جدول ) .باشدهرتز می 1۷/2در 

برهمکنش سیال جامد و روش گالرکین و محاسبه مقادیر ویژه ارائه شده 

 .است

 
 [1۵]گالرکین  FSI(: مقایسه فلاتر برای دم به ۶جدول)

 FSI  گالرکین 

 m/s ۵۵۵ ۶۶۸سرعت فلاتر

 

 
 [1۵وقوع فلاتر  ] (: فرکانس دم افقی در لحظه1۸)شکل

 
با شبیه سازی تونل باد برای بال هواپیما تا سرعت شود که 

( تغییرات بیشینه 1۹شود. در شکل )ارتعاشات بال با گذشت زمان میرا می

 جابجایی بر حسب زمان برای بال ارائه شده است.

 

 
 [1۵ی بال بر حسب زمان  ]ازهجایی در س( :  تغییرات بیشینه جابه1۹شکل )

 
 بررسی سازه دم و بال هواپیما در بیشترین سرعت پایداری -12-۶

تر از سرعت فلاتر، انرژی دریافتی در اثر در سرعت پایین

برهمکنش با سیال به صورت انرژی کرنشی پتانسیل در سازه ذخیره 

 شود.می

یابد، فزایش میبا افزایش سرعت سیال انرژی ذخیره شده در سازه نیز ا 
 [1۷]طبق رابطه

𝑈 =
1
2
𝜎𝜖2 

با افزایش انرژی ذخیره شده در سازه میزان تغییر شکل و تنش 
یابد. حداکثر تغییر شکل و تنش وارده بر سازه در وارد بر سازه افزایش می

سرعتی قبل از وقوع فلاتر است که در آن انرژی دریافتی از سیال فقط به 

شود. بنابراین بیشترین جابجایی یل در سازه ذخیره میصورت انرژی پتانس

و تنش در سازه مربوط به بیشترین سرعتی است که سازه در آن پایدار 
باشد، با فاصله گرفتن از است. حداکثر تنش وارده بر سازه در ریشه بال می

شود، به طوری که سازه ریشه بال به تدریج از تنش وارده بر سازه کاسته می

( شماتیک 2۰شود. در شکل )بال کمترین تنش را متحمل می در نوک

( نحوه توزیع تنش در سازه دم برای سرعت 1۰-4جابجایی و در شکل )
۵۵۰m/s ( نحوه 12-4( شماتیک جابجایی و در شکل )11-4و در شکل )

نشان داده شده  ۶۵۰m/sتوزیع تنش در سازه بال هواپیما برای سرعت 

 [1۵]است.

 

 
 ۵۵۰m/sییر شکل دم در سرعت (: تغ2۰شکل)

 

 
 ۵۵۰m/sی توزیع تنش در دم برای سرعت (: نحوه21شکل)

 

 

 
 ۵۵۰m/sبال در سرعت  (: تغییر شکل سازه22شکل )

 

 
 ۵۵۰m/s(: نحوه توزیع تنش در سازه بال برای سرعت 23شکل )

 

سرعت فلاتر برای سازه های دم و بال به سختی پیچشی، فاصله 
جنس  .ز آیرودینامیکی و مکان مرکز ثقل وابسته استمرکز پیچش تا مرک

سازه و نحوه قرار گیری اجزاء داخلی مکان مرکز ثقل را جابجا می کند که 

افزایش ضخامت پوسته موجب  .تواند خصوصیات فلاتر را بهبود بخشد ۔می

افزایش سختی پیچشی شده اما از سوی دیگر باعث ازدیاد وزن به علاوه 

نظور جلو راندن مرکز ثقل می توان از اجزاء خارجی به م .پسا می شود
افزایش زاویه عقبگرد نیز  .موتورها و یا مخازن خارجی استفاده کردمانند 

 [1۵]شودسبب افزایش سرعت فلاتر می
 



 

 

 

نجمن هوافضای ایران
 بیست و یکمین کنفرانس بین المللی ا

 15صفحه:

 

 

 

 

 F-1۶شبیه سازی فلاتر در جنگنده  -۷

یک جنگنده چالاک است و به هنگام مانورهای پیچیده  F-1۶ جنگنده
شود، و از آنجا که وقوع فلاتر برای این دی به بال آن وارد مینیروهای زیا

تواند پیامدهای بسیار خطرناک را به وجود آورد شبیه سازی جنگنده می

 باشد. فلاتر بال آن حائز اهمیت می

 staticو  Fluentافزارهای از نرم F-1۶برای شبیه سازی فلاتر  

structural  .انسیس استفاده خواهیم کرد 

 
 ایجاد هندسه -2-۷

را ایجاد و در داخل یک محیط مکعب  F-1۶هندسه   Fluentدر ابتدا در  
دهیم که در شکل به منظور شناختن مرزهای پیرامون جنگنده قرار می

 باشد.( قابل مشاهده می24شکل )

 

 
 F-1۶( : هندسه جنگده  24شکل )

 

 
 مش -3-۷

ی محاسبه از آنجا که نحوه رسد.می پس از ایجاد هندسه نوبت به ایجاد مش

های المان محدود، حجم محدود و اختلاف محدود افزار بر پایه روشاین نرم
های جریان به زیر باشد برای تجزیه و تحلیل جریان سیال، دامنهمی

شوند. سپس معادلات حاکم در هر یک از های کوچکتر تقسیم میمجموعه

بندی وند که هندسه مششها گسسته سازی و حل میاین زیر مجموعه

( نمایان است. همچنین در این بخش مرزها وروردی، 2۵شده ما در شکل )
 شوند.ها نیز نام گذاری میخروجی و دیواره

 
 F-1۶بندی شده  ( : هندسه مش2۵شکل )

 
 گیریتنظیمات و نتیجه -4-۷

در این بخش تنظیمات حلگر نوع بر پایه فشار و سرعت آن مطلق و  از 
k-epsilon(2eqn )شود، و مدل لزجت زمانی پایا در نظر گرفته میلحاظ 

و همچنین محاسبه  1۰۰m/sو سرعت ورودی هوا را  شودقرار داده می

( 2۶شود و در شکل )های نیروهای لیفت و درگ نیز تعریف میگزارش

 شود.نتایج این تحلیل پس از ده تکرار به صورت نمودار مشاهده می

 

 
 F-1۶ایج تحلیل ( : نت2۶شکل)

 

 
 setup( : نمایی از محیط 2۷شکل )

 
 تحلیل ساختاری -۵-۷

و دوباره مراحل هندسه و مش را انجام  static structural حالا به سراغ 

( 2۸ی مکعبی که در شکل )دهیم اما اینبار بدون در نظر گرفتن جعبهمی

 قابل مشاهده است.

 
 F-1۶بندی شده  هندسه مش( : 2۸شکل )

 

متصل کرده که   static structuralرا به  fluentحالا نتایج 

شود و سپس فشار ناشی از نیروهای لیفت و درگ ( مشاهده می2۹در شکل)

 ( نمایان است.3۰روی بال را اعمال و تغییر شکل بال آن در شکل)
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 static structuralبه  fluent( : انتقال تحلیل  2۹شکل )

 

 
 F-1۶یه سازی شده ( : فلاتر شب3۰شکل )

 

 گیرینتیجه -۸

فلاتر یک پدیده آبروالاستیک است که پتانسیل ایجاد حادثه را دارد و به 

خاطر بر هم کنش بین نیروهای آیرودینامیک الاستیک و نیروی درون 

صفحه ای به وجود می اید در برخی از شرایط سرعت هوا و ارتفاع که به 
روهایی که بر هواپیما اثر میکنند عنوان شرایط فلاتر شناخته میشود نی

ممکن است نتیجه نوسانات میرا نشده برخی قسمتهای سازه باشد. هرگونه 

افزایشی در سرعت پرواز به یک پاسخ میرا شده منفی منجر می گردد و اگر 

سرعت هوا سریعاً کاهش نیابد یا حالتهای غیر خطی سازه پدید نیاید. 
منجر به خرابی یک قسمت از چهارچوب نوسانات رشد می یابد تا سرانجام 

این پروسه « سخت»هواپیما و خسارت به هواپیما گردد در حالتهای فلاتر 

می تواند خیلی سریع اتفاق بیفتد که به خلبان هیچ شانسی برای فرود 

 هواپیما و نجات آن نمی دهد.
نیروهای پدیده ناخواسته ناشی از برهم کنش فلاتر یک 

ک و اینرسی است که باعث به وجود آمدن نوسانات آیرودینامیک، الاستی

اغلب  .شود که اغلب منجر به شکست سازه خواهد شدناپایدار سازهای می

 .هواپیماهای پرسرعت از نظر فلاتر حساسیت بالایی دارند

با افزایش سرعت تا قبل از وقوع فلاتر بیشینه جابجایی و تنش  

لیل ذخیره شدن انرژی پتانسیل یابد، و این به ددر سازه بال افزایش می

با وقوع فلاتر این انرژی به انرژی جنبشی  .باشدکرنشی در سازه بال می

کند و مقداری از انرژی پتانسیل ذخیره شده به وسیله ارتعاش تغییر پیدا می
به وجود آمده در بال آزاد می شود، بنابراین بیشینه ارتعاشات و تنش کاهش 

از لبه حمله به سمت لبه فرار ابتدا افزایش و  تنش در وتر بال .یابدمی

 .یابدسپس کاهش می

همچنین با افزایش ضخامت ورق بال مجموعه پایدارتر شده و 
 افتد.فلاتر در سرعت بالاتری اتفاق می

در این پایان نامه، روش های گسترش یافته در چند دهه اخیر  

تا، تاریخچه فلاتر، در این راس .در زمینه آزمایش پروازی فلاتر مرور شد

های تحریک، های آزمایش پروازی فلاتر، سیستمپیشرفت در تکنیک
تجهیزات آزمایش، تحلیل نتایج آزمایش، وضعیت فعلی آزمایش پروازی 

تواند بسیار این پژوهش برای طراحان هواپیما می .فلاتر بررسی شد

های تحتی امروز نیز می توان ادعا نمود که اجرای تس .ارزشمند باشد

برای به دست آوردن  .پروازی فلاتر بیشتر از دانش، بر پایه تجربه است
دقیق ترین نتایج، بایستی هواپیما نزدیکترین سرعت به مقدار بحرانی فلاتر 

در  .رودرا داشته باشد که امروزه نیز یک پرواز بسیار پرخطر به شمار می

لاتر باشد شامل تواند باعث موفقیت یک تست پروازی فمجموع آن چه می

ها و های مناسب و دقیق آنالیز دادهتحریک مناسب، تجهیزات خوب، روش
 از همه مهمتر وجود تجربه کافی در این زمینه است.

 

 پیشنهادها -۹

استفاده از اجزاء خارجی مانند موتورها و یا مخازن خارجی 

فتن این تواند به بهبود شرایط پایداری هواپیما منجر شوند و در نظر نگرمی
شود، بنابراین نتایج به دست آمده تری میشرایط سبب ایجاد حالت بحرانی

 .باشدتری برای دم و بال هواپیما میبیانگر حالت بدبینانه

ای از توان اطلاعات گستردهبا استفاده از روش اتصال قوی می

دیدگاه دینامیک سازه و دینامیک سیالات را به دست آورد، حالتهای بحرانی 
ی فلاتر اقدامات لازم را جهت را شناخت و جهت جلوگیری از بروز پدیده

انجام آنالیز با استفاده از روش  .اصلاح سازه و پیشگیری از فلاتر انجام داد

های تجربی تواند مکمل قابل اعتمادی برای انجام آزمایشاتصال قوی می

تجربی  های نرم افزاری قبل از انجام آزمایشباشد و با کمک تحلیل
های بحرانی را شناخت و به کمک آن زمان و هزینه حاصل از آزمایش سرعت

های تجربی را پایین آورد، همچنین در مواقعی که امکان انجام آزمایش 

توان به نتایج حاصل فلاتر وجود ندارد به تکیه بر دقت بالای این روش می

 .از این روش اعتماد و از آن استفاده کرد

 
 ه واژه نام -1۰

Aileron: 

یک از سطوح کنترلی بر روی بال هواپیما که حرکت رول هواپیما را کنترل 

 کند.می

Flight envelop:   

های هواپیما ی توانایینموداریست برحسب سرعت و ارتفاع که نشان دهنده

بوده  و مشخص کننده سرعت در یک ارتفاع معیین برای آن هواپیما 

 باشد.می

Fuselage: 

باشد که خدمه و بار در آن قرار گرفته و ی بدنه هواپیما میقسمت اصل
 شوند.های دیگر مثل بال به آن متصل میقسمت

Flying wing : 

بال پرنده یک هواپیمای بدون دم با بال ثابت میباشد که هیچ فیوسلاج 

مشخصی ندارد، و خدمه، محموله، سوخت و سایر  تجهیزات در داخل 
ای به تر هواپیمایی با سازهه است به بیان سادهساختار اصلی آن واقع شد

 شکل بال میباشد.
Home-built: 

 شوند.های خانگی ساخته میهواپیمایی که در کارگاه
Naca: 

 باشد.نام قدیم سازمان ناسا می

Rudder: 

باشد و حرکت یا یکی از سطوح کنترلی که بر روی دم عمودی هواپیما می

گیرد یا گفته میشود( را کنترل انجام می )به حرکتی که حول محور زد

 میکند .

Supersonic: 
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هنگامی که سرعت جسم از سرعت صوت بیشتر شود فراصوت نامیده 

 میشود.

Transonic:  

آن گذرصوت وقتی سرعت جریان و یا جسمی برابر سرعت صوت میشود به 

 گفته میشود.
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