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  چکیده

 حاضر مطالعه در .است داربرخور يایژهو یتاهم ازمهندسان  يباشد برا ییبالا یداريپا يکه دارا ینهبه یزیکیبا هندسه و خواص ف یماو ساخت بال هواپ یطراح

پیچش با قید کمینه سازي انحراف - خمش اثر تحت بال نمونه یک فلاتر سرعت مقاوم سازي بهینه سیستم، طراحی متغیرهاي در قطعیت عدم وجود فرض با

 با و شده انجام پایا، شبه آیرودینامیک شرایط در برنولی- اویلر یکسرگیردار تیر مدل اساس بر سازيمدل ابتدا از این رو. گیردمی قرار بررسی مورد استاندارد آن

کوتا - حاکم به روش رانج  با حل عددي معادلات نتایج، سنجی اعتبار از پس. گردندمی سازي گسسته آیروالاستیک معادلات فرضی، مودهاي روش از استفاده

 عدم حضور در فلاتر سرعت افزایش بالا، منظري نسبت با هايبال در. گردندمحاسبه می بال فلاتر سرعت ویژه مقادیر نظریه از استفاده با و سیستم زمانی پاسخ

 بهینه متغیرهاي عنوان به بال جرم و پیچشی سفتی خمشی، سفتی همچون پارامترهاي طراحی انتخاب با ادامه در بنابراین. است اهمیت حائز پارامتري قطعیت

 بهینه از بعد و قبل متغیرها مقادیر ادامه در. شودمی انجام ژنتیک الگوریتم با استفاده سازي بهینه و شده اعمال طراحی متغیرهاي بر قطعیت عدم سازي، اثر

 گردند که نهایتاً بر اساس نتایج بهینه سازي، متغیرهاي طراحی براي دستمی ارائه قطعی و مقاوم سازي بهینه در فلاتر سرعت بهبود میزان همچنین و سازي

  گردد.اي با پایداري مناسب از نظر پدیده فلاتر تأیید مییابی به سازه

  .، نسبت منظري بالا، الگوریتم ژنتیکفلاتر، عدم قطعیت، بهینه سازي مقاوم، آیرودینامیک شبه پایا :کلیدي هاي واژه

 

Robust-design-optimization of Flutter velocity of an aeroelastic high-aspect-ratio wing 
   

Faculty of Mechanical and Energy Engineering, Shahid Beheshti University, Tehran, Iran M. Elyasi
 

Faculty of Aerospace Engineering, Shahid Sattari University, Tehran, Iran A. R. Roudbari 
 
Abstract  
The design and construction of aircraft wings with optimal geometry and physical properties that are highly stable is of high importance to 
engineers. In this study, with the assumption of uncertainty in system design variables, a robust optimization of the Flutter velocity 
aeroelastic wing with high-aspect-ratio under the bending-torsion effect is examined with the standard deviation minimization. Therefore, the 
aeroelastic wing are firstly modeled based on the Euler-Bernoulli cantilever beam model in quasi-steady aerodynamic conditions. After 
validating the results, in the simulation section, by using the 4th Runge-Kutta numerical solution and the theory of Eigenvalues, the system 
response time and Flutter velocity are obtained. In the high-aspect-ratio wings, increase the Flutter velocity in the presence of uncertainty in 
the parameters is important. Therefore, by choosing parameters such as bending and torsional rigidity and mass per unit wing as optimization 
variables the effect of uncertainty on the design variables and optimized by genetic algorithm. In addition, the values of variables before and 
after optimization, as well as the rate of improvement of the Flutter velocity are presented in a robust and deterministic optimization. Finally, 
based on the optimization results, design variables for achieving an appropriate stability structure in terms of the phenomenon Flutter is 
confirmed. 

Keywords: Flutter, uncertainty, Robust Optimization, Quasi-steady aerodynamic, High aspect ratio, Genetic algorithm.  
 

   مقدمه - 1

به کاهش مصرف سوخت، تا حد ممکن از مواد  یلتما یلامروزه به دل

مواد در  ین. استفاده از اشودیاستفاده م یماهاسبک در ساخت هواپ

 يکه به خود گرددیسازه م پذیري انعطاف یشباعث افزا یماهواپ یطراح

 هايشکل ییراما از آنجا که تغ یست،سازه مشکل ساز ن یلتحل يخود برا

 یروهايو ن شودیم یرودینامیکیآ یروهايدر ن ییرتغ اعثب ايسازه

آشکار  یروالاستیکآ هايیدهپد آورند،یرا بوجود م یديجد یرودینامیکیآ

عوامل باعث بزرگتر شدن  ینممکن است بر هم کنش ا ی. گاهشوندیم

  کنند.  یآن را متلاش یتاسازه شده و نها هايشکل ییردامنه تغ

که در  ینامیکید یروالاستیکآ هايیداريناپا تریناز خطرناك یکی

. باشدیفلاتر م گیرد،یقرار م یمورد بررس یمابال هواپ یلو تحل یطراح

و  یکالاست یروهاين یرودینامیکی،آ هاينیرو کنشاز برهم یدهپد ینا

 تواندیخود م یبه حد بحران یدنشده و با رس یجادا ینرسیا یروهاين

  ]. 1شود [ یماسازه بال هواپ یناگهان سیختگیباعث گ

در حوزه فلاتر و  یراخ هايسال یانجام شده ط یقاتجمله تحق از

] در سال 2[ یرانیبه مطالعات آموزگار و ا توانیبال م ینامیکیرفتار د

 يرا که دارا یهتک لا یتیبال کامپوز یداريناپا یشاناشاره کرد. ا 2013

 رموتو یريقرارگ یتموقع یه،تک لا یافال یهزاو ییرموتور بود، بر اساس تغ

و همکارانش  یديمورد مطالعه قرار دادند. مز یشران،بعد پیب یرويو ن

دو موتور بود  يگرد که داراعقب یهبال با زاو یکفلاتر  2013] در سال 3[

و  یمافلاتر بال هواپ یل] تحل4و همکاران [ یرا محاسبه کردند. پورشمس

ن یکردند. در ا یبررس یکمتصل به آن را به صورت الاست یجرم خارج

بال در  یشهاز ر یفاصله جرم خارج یشنشان داد که با افزا یجمطالعه نتا

مت لبه حمله بال در به س یانتقال جرم خارج ینو همچن یجهت طول

 یجرم خارج یشافزا ین. همچنیابدیسرعت فلاتر کاهش م ی،جهت عرض

 با هاحالت یفنر باعث کاهش سرعت فلاتر شده و در تمام یو سفت

و  ی. محرمیابدیم یشبال، سرعت فلاتر افزا گردعقب یهزاو افزایش

و چند  یهرا بصورت تک لا یتیبال کامپوز 2018] در سال 5همکاران [

مختلف  يپارامترها یردر ادامه تأث یشانرا مورد مطالعه قرار دادند. ا یهلا

 یتموقع ینو جرم موتورها و همچن یشرانپ یروياندازه ن ییرتغ یلاز قب

کردند و  یرا بررس یتکامپوز هايیهتعداد لا یشو افزا هاموتور یريقرارگ

 یشرانپ رويیجرم و ن یشبه دست آمده نشان داد که با افزا یجنتا



 

 
50  

شر
ن

 هی
س

ند
مه

 ی
کان

م
ی

 ک
بر

ه ت
گا

ش
دان

ی
 ز،

ه پ
ار

شم
اپی

 ی
94

د 
جل

 ،
51

ه 
ار

شم
 ،

1
ر، 

ها
، ب

14
00

ه 
ح

صف
 ،

49 -
58  

یم –
م

ث
یال 

س
ا

 ی
و 

یعل
ضا

ر
 

ار
دب

رو
:ي

 

بال، سرعت  یشهموتور از ر یفاصله طول یشبا افزا ینموتورها و همچن

شدن موتورها به لبه حمله سرعت فلاتر  یکو با نزد یابدیفلاتر کاهش م

 یروالاستیکآ 2018] در سال 6و همکاران [ یاست. نجات یافته یشافزا

را  یاناپا یرودینامیکبالا تحت آ يبا نسبت منظر یمابال هواپ یرخطیغ

بال قبل از فلاتر،  ینامیکیمطالعه رفتار د ینمورد مطالعه قرار دادند. در ا

مطالعه به  ینا یجقرار گرفت. نتا یفلاتر و بعد از فلاتر مورد بررس یندر ح

همگرا به چرخه  یستمس یبود که قبل از سرعت فلاتر پاسخ زمان ايگونه

منجر  یدارناپا يه چرخه حدو بعد از سرعت فلاتر واگرا و ب یدارپا يحد

 تناوبیبه صورت  یستمپاسخ س يدر حالت فلاتر مرز ین. همچنشودیم

  .باشدیبا دامنه نوسان ثابت م

قرار گرفته است  یکه امروزه مورد توجه جوامع علم یمسائل مهم از

مورد توجه بوده  یربازاز د يساز ینهاشاره کرد. به يساز ینهبه به توانیم

 هاینهو کاهش هز وريبهره یشافزا يبرا يساز ینهبه هايو از روش

است  ینعموماً فرض بر ا یاضیر هايیل]. در تحل7استفاده شده است [

 بر هاداده یتمعلوم هستند و اثر عدم قطع یقادق يورود هايادهکه د

 ینمنظور بهتر ین. بدشودیگرفته م یدهو موجه بودن ناد گیبهینه

. شودیمدل در دست است استفاده م يورود یرهايکه از متغ يبرآورد

 ینکهبه محض ا ین. بنابراشوندیم یدهنام یاسم هايداده یرهامتغ ینا

از  یرغ یريمقاد يساز ینهبه یرهايمتغ یبطور کل یا يورود یرهايمتغ

نقض شود و  یدچند ق یا یکخود اتخاذ کنند، ممکن است  یمقدار اسم

موجه نباشد  یا ینهبه یگرد ی،اسم یرمقاد يبه دست آمده برا ینهجواب به

باشند، با  یرقطعیموجود در تابع هدف غ هايکه داده ی]. هنگام9و8[

به  یمسأله اسم يجواب به دست آمده برا گیبهینه ی،اسم یرمقاد ییرتغ

نباشند، دغدغه  یقطع یودمربوط به ق هايکه داده یو زمان افتدیخطر م

  دارد. موجه بودن جواب به دست آمده وجود

 یزآنال رویکرد از هاداده یتمقابله با عدم قطع يبرا یککلاس هايروش در

بر  یتعدم قطع یرابتدا از تأث یکردرو ین. در اگیرندیبهره م یزن یتحساس

به  هايبر جواب يصحه گذار يشده و متعاقبا برا پوشی چشم هاداده

 تنها یتحساس یل. اما تحلشودیاستفاده م یتحساس یزدست آمده از آنال

- جواب یدتول يمشخص کردن خوب بودن جواب است و از آن برا يبرا

که تعداد  هاییاستفاده کرد. علاوه بر آن در مدل توانیاستوار نم هاي

]. 10[ باشدینم یعمل یلتحل یندارند استفاده از ا یرقطعیداده غ یاديز

 هاستفاد یتمقابله با عدم قطع يبرا یاصل هايیکرداز رو یلدل ینبه هم

  .شودیم

در  یتمقابله با عدم قطع يکه تا به حال برا یاصل یکردسه رو 

  توسعه داده شده اند عبارتند از: يساز ینهمسائل به

    1یتصادف يساز ینهبه  - 1

    2يفاز يساز ینهبه  - 2

   3مقاوم (استوار) يساز ینهبه  - 3

 هايیتدر مقابل عدم قطع ینهجواب به یافتنکه منجر به  رویکردي

پارامتر) و  یقمقدار دق گیرياندازه ي(خطا يپارامتر یتاز عدم قطع یناش

 یکرد. در رونامندیاستوار م يساز ینهرا به شودیمدل نشده م ینامیکد

 يفاز یزيو برنامه ر یتصادف یزياستوار، مشکلات استفاده از برنامه ر

                                                             
1 Stochastic Optimization  
2 Fuzzy Optimization  
3 Robust Optimization 

 يدارا هايداده یاحتمال یعاز توز یندارد، چرا که به دانش واضح جودو

 یکرددر رو ین. بنابرایستن یازيها، نآن یتتابع عضو یزو ن یتعدم قطع

کاهش  يو فاز یتصادف یکردهايله نسبت به روأمس یچیدگیاستوار، پ

 ي،و فاز یاحتمال یکرداستوار نسبت به رو يساز ینهبه ین. همچنیدبا یم

تر راحت يساز ینهمسائل به یربا سا یقحل مدل و امکان تطب لحاظاز 

مدل  ینامیکو د هایرخطیاز غ یناش ینامیکید یت]. عدم قطع10است [

در  ییرتغ يپارامتر یتکه منبع عدم قطع ینشده است در حال

و...  یرودینامیکیآ يپارامترها یرایی،م ی،همچون جرم، سفت ییپارامترها

 یعشا یممکن است متفاوت باشد. به طور کل یتقطع م. منابع عدباشدیم

و  يساختار هايدر مدل یروالاستیکآ هايسیستم در هاآن نیتر

 یمونت کارلو  روش يساز یه]. شب12و11[ شودیم یدهد یرودینامیکیآ

 یچارچوب تصادف یکدر  یرقطعیغ هايیتکم ياست که غالبا برا

 یبرخ يبرا يساز یهشب ینا تحال ممکن اس ین. با اشودیاستفاده م

 ايبه جواب همگرا نشود. بسط چند جمله ین،مسائل با محاسبات سنگ

 هايیستمدر س تریینپا هايبا مرتبه هايدر مدل تواندیم 4آشفته

آشفته عدم  اي]. بسط چند جمله13[ یردمورد استفاده قرار گ یچیدهپ

را به  هايو ورود گرفتهمتعامد در نظر  ايرا به عنوان چند جمله یتقطع

 هاي] روش14و همکاران [ یفسک. دانورساندیمطلوب م ییهمگرا

موجود در  یدر محاسبات یزمان هايیتکاهش محدود يمختلف برا

مطالعه  ینقرار دادند. در ا یرا مورد بررس یسنت یتعدم قطع یلتحل

جرم،  یعدر توز یترا با در نظر گرفتن عدم قطع یمختلف هايروش

فلاتر مقاوم انجام دادند و  یزبه منظور آنال یانجر يمرز یطو شرا ییایرم

 هاروش یدر تمام یزعدد ماخ، سرعت فلاتر ن یشنشان دادند که با افزا

مطابقت  یبه روش مونت کارلو با روش فلاتر سنت یلو تحل یافته افزایش

 یتفلاتر را تحت عدم قطع یل] تحل15و همکاران [ ینزيدارد. ه یخوب

 یندر ا یشانرار دادند. اق یرا مورد بررس یجرم خارج یرودینامیکدر آ

 يبر رو یرودینامیکیآ یچشنشان دادند که پ یتحساس یزمطالعه با آنال

با عدم  ي] فلاتر مرز16[ ینگرتزسرعت فلاتر مؤثر است. بورگلند و ر

را مورد مطالعه قرار دادند و با 16- جنگنده اف يمختلف برا هايیتقطع

 ینب یکیساده نشان دادند که رابطه نزد یتمالگور بندياز فورمول ادهاستف

در ادامه نشان  یشانوجود دارد. ا یمقاوم و فلاتر سنت يفلاتر مرز یلتحل

باعث  یفرکانس یکپ ینتخم يبرا یاسم هايدادند که استفاده از داده

باشد  دکارآم یاربس یابی،ارز یازبه لحاظ تعداد مورد ن یتمکه الگور شودیم

 توزیعبه شدت به ساختار و اندازه  یابیارز يبرا محاسبات ینهدر عوض هز

مشخص شد که فلاتر مقاوم  یتوابسته است. در نها یتعدم قطع

 یچشیرا نسبت به اغتشاش در گشتاور پ یتحساس یشترینب

 يساز یه] با استفاده از شب17نوك بال دارد. مارکوس [ یرودینامیکیآ

غتشاش در محاسبه ا یلاولر، تحل یرودینامیکآ سمونت کارلو بر اسا

 يکرد. کورد یرا بررس یژهو یربر مقاد یمدل بال گلند  مبتن یداريپا

گلند  و جرم متصل به آن را با  ینمدل بال سنگ يبرا ي] فلاتر مرز18[

] به 19کرد. عباس [ یدر ساختار مدل بررس یتتوجه به عدم قطع

 یرفلاتر بال مدل شده به عنوان ت ياهیژگیمقاوم و و يچرخه حد یبررس

 یهحوزه زمان و تجز سازيیهگذر صوت با شب یانجر یمدر رژ یکسرگیردار

مختلف پرداخت.  يها و تعداد جرم ها یتموقع يبرا  یدوشاخگ یلو تحل

                                                             
4 Polynomial Chaos Expansion (PCE) 
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را با استفاده از   یروسروالاستیکآ یستمس یک ي] فلاتر مرز20گراهام [

 ینهمطالعه در حوزه به ینکرد. چندف یتعر μمقاوم بر اساس روش  یزآنال

حال در  ینانجام شده است. با ا یروالاستیکآ هايمقاوم مدل يساز

لحاظ نشده است.  يساختار یتانجام شده عدم قطع هايسازيمدل

 یمقاوم با استفاده از روش همبستگ يساز ینه] به21[ یاکارینوو  یتوینو

 یعمونت کارلو به منظور توز گیريساده  را با استفاده از نمونه یتصادف

تحت عنوان  اي] مطالعه22[ یورویاانجام داد. اوداکا و ف یتعدم قطع

در فلاتر با  یدوشاخگ یدهمتناظر با پد ايمقاوم بال صفحه يساز ینهبه

 یانفلاتر در جر یزمطالعه پس از آنال یندر ا یشانمود بالاتر را انجام داد. ا

نمودند که در نقطه فلاتر  مشاهده یتحساس یزمافوق صوت، با آنال

با  ین. بنابراکندیم یلم یتنها یبه سمت ب ینامیکیفشار د ی،بحران

مقاوم را  يساز ینهبه عنوان تابع هدف، به یبحران ینامیکیانتخاب فشار د

نمودند. در سال  یبررس یبحران ینامیکیفشار د يساز یشینهبر اساس ب

با استفاده از  يدو بعد یرفویلا ممقاو يساز ینه] به23و وون [ یل 2006

مطالعه، تابع  یندر ا یشانرا انجام دادند. ا  یگماشش س يساز ینهبه

 ینهکردند. پس از به یطراح برآ و پسا یبکردن ضر ینهبه یههدف را بر پا

با عدد  پسا یبضر ییراتمطالعه مشاهده شد که تغ ینا یجدر نتا يساز

شده با حالت قبل از  يساز بهینهاست اما حالت  یشیماخ به صورت افزا

شکل  یسهبا مقا یندارد. همچن يکمتر ییراتتغ یبش يساز ینهبه

 ي،ساز ینهنشان دادند که در حالت به يساز ینهقبل و بعد از به یرفویلا

است. در  یافتهکاهش  ایرفویل مقطع سطح و شده ترجمع یروفویلشکل ا

 یرودینامیکیآ کلش یبود که طراح ینمقاله ا ینورد اآ دست یتنها

پرنده  یلعملکرد وسا تواندیم یگمابر روش شش س یمبتن یرفویلمقاوم ا

] در سال 24و آکار [ یکبیگذر صوت را بهبود بخشد.  ن یانجر یمدر رژ

همراه با موتور متصل به  یسرعت فلاتر بال مخروط يساز ینهبه 2012

موتور  شاملل مطالعه، مدل با ینقرار دادند. در ا یآن را مورد بررس

بال همراه با جرم متصل به آن انجام  يمتصل به آن بود و مدل ساز

محاسبه سرعت فلاتر استفاده کردند.  يبرا v-gاز روش  یشانگرفت. ا

و  یخمش هايیهمچون سفت ییپس از محاسبه سرعت فلاتر، پارامترها

بال را به عنوان  یبال  و نسبت مخروط یکمرکز الاست یتموقع یچشی،پ

 یجتک هدفه، نتا يساز ینهانتخاب کردند. و با به يساز ینهبه یرهايتغم

 ینهسرعت فلاتر را به دست آوردند و نشان دادند که با به يساز ینهبه

 ی% نسبت به حالت نام32/17سرعت فلاتر ي،ساز ینهبه یرهايکردن متغ

 ییربا تغ یشانمقاله ا ینکرده است. در ادامه هم یداپ یشخود افزا

  را محاسبه نمودند.  ینهمتصل به بال، سرعت فلاتر به رمج یتموقع

- و پرنده یمابال هواپ يساز ینهدر حوزه به یشینپ یقاتمرور تحق با

مقاوم  يساز ینهکه تاکنون به شودیمشاهده م ینبدون سرنش هاي

انجام نشده است.  یچشیپ- یسرعت فلاتر تحت اثر کوپل گشتاور خمش

 یکمقاوم سرعت فلاتر  يساز ینهضر، بهمنظور در مطالعه حا ینبه هم

  . شودیم یانحراف استاندار آن بررس يساز ینهکم قیدبا  یروالاستیکبال آ

 يبا نسبت منظر یکبه صورت الاست یمامقاله، مدل بال هواپ ینا در

با توجه  ینمادون صوت در نظر گرفته شده است. همچن یانبالا و در جر

بال، مدل بال تحت  ینامیکیبر رفتار د ايخمش صفحه یزبه اثرات ناچ

و یکطرفه   5شودیم یچشپ- دچار خمش  یرودینامیکیآ یروهاين یرتاث

 یرخطیغ جملاتو در حضور  یاتفرض ینبا ا سألهمعادلات حاکم م

. در بخش دوم مطالعه حاضر ابتدا شودیمرتبه سوم استخراج م یهندس

معادلات بر اساس  ین. اگرددیمعادلات حاکم بر حرکت بال استخراج م

با استفاده از روش  یبرنول- یلراو یکسرگیردار یکالاست یرمعادلات ت

معادلات از روش  يگسسته ساز رايو ب آیندیبه دست م یلتونهام

استفاده شده است. در بخش سوم، معادلات استخراج  یفرض يمودها

کوتا به کمک نرم افزار -رانج يشده در بخش قبل با روش حل عدد

MATLAB بال  ینامیکید يحل شده و با حل معادلات حاکم، رفتارها

 سرعتبا  یچشیو پ یخمش یراییم ییراتتغ یستم،س یمانند؛ پاسخ زمان

 ییرتغ ینبه دست آوردن سرعت فلاتر و همچن يبرا بعدیب یانجر

نشان دادن  يبرا بعدیب یانبا سرعت جر یچشیو پ یخمش هايفرکانس

قرار  یمورد بررس یچشیو پ یدر مود اول خمشفرکانس رخ داد فلاتر 

مقاوم با  يساز ینهمطالعه، به منظور به ین. در بخش چهارم اگیرندیم

- یتمونت کارلو اثر عدم قطع- یپرکیوبها ینلات يساز یهاستفاده از شب

. در ادامه با شودیبر تابع هدف مشخص م یماموجود در بال هواپ هاي

در نرم افزار  يساز ینهتابع هدف به یک،ژنت یتماستفاده از الگور

modeFRONTIER  کوپل شده با نرم افزارMATLABيساز ینه، به 

 .گرددیو مقاوم ارائه م یقطع يساز ینهبه یجنتا یتشده و در نها

  

  معادلات آیروالاستیک حاکم  - 2

 الاستیک یکسرگیردار تیر صورت به پژوهش این در بررسی مورد بال

 از اي،صفحه خمشی سفتی بودن بزرگ به توجه با. است شده سازي مدل

 نسبت با بال مدل بر حاکم معادلات و شده نظر صرف ايصفحه خمش

 شده ارائه پیچشی و یکطرفه خمشی ارتعاشات قابلیت با بالا، منظري

 تغییر عدم به توانمی سازيمدل در رفته بکار فرضیات جمله از. است

 حین در برداشتن تاب عدم و گاهتکیه تا بال نوك از بال وتر طول

 اساس بر آیرودینامیکی سازيمدل همچنین. نمود اشاره بال جابجایی

 پایین سرعت در آیرودینامیک هايجریان براي که باشدمی پایا شبه مدل

 با که دارند اعتبار ناپذیري تراکم و دنباله اثرات دادن دخالت بدون و

 فلاتر همچون هاییپدیده به منجر سازه هندسی هايغیرخطی ترکیب

 بال براي شده ارائه معادلات] 25[ مرجع مدل اساس بر. شوندمی

  .بود خواهد زیر صورت به 1 شکل مطابق یکنواخت الاستیک

  

    

  

                                                             
5 Bending-Torsion (UBT) 

)1(  �(δT − δπ − δW��)dt = 0

�

�
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,X)، )1شکل (در  Y, Z) هاي بال قبل از تغییر شکل و مختصات(ζ, ξ, η) 

 δT)، 1باشد. در رابطه (بال بعد از از تغییر شکل میهاي مختصات

  تغییرات 

 
  ].6[ مدل بال الاستیک با ارتعاشات خمشی یکطرفه و پیچشی  -1شکل 

  

هاي پتانسیل و تغییرات جزئی مجموع انرژي δπجزئی انرژي جنبشی، 

δW�� باشد.تغییرات جزئی کار نیروهاي غیر پایستار می  

و  �βباشد، ضرایب اي بال میکه مربوط به خمش صفحه )2( در رابطه

β� هاي سفتی پیچشی و خمشی بال ونسبتQ�  وQ�  نیرو و گشتاور

 آیرودینامیکی وارد بر بال می باشند.

 

  معادلات آیرودینامیک - 1- 2

 از آیروالاستیک، بال آیرودینامیکی مدل توصیف براي معمول طور به

 از بسیاري در حال این با. شودمی استفاده ناپایا آیرودینامیک جامع مدل

 مواجه ناچیز نسبتاً کاهش با سیستم کاري فرکانس که زمانی مراجع

 مطالعه، این در]. 24[ است ناپایا جریان از تقریبی پایا شبه جریان است،

. شودمی استفاده پایا شبه جریان رویکرد از آیرودینامیک سازيمدل براي

 نمونه مقطع اساس بر آیرودینامیکی گشتاور و آبر نیروي مذکور، مدل در

 بیان زیر روابط صورت به] 27[ مرجع مطابق 2 شکل در شده داده نشان

  .شودمی

)4(  L�� = πρb�Vα̇ + ρV�bC��(α��� − c�α���
�) 

)5(  M�� = − πρb�Vα̇ �
1

2
− a� + ρv�b�C��(α��� − c�α���

�) 

)6(  α��� = �α −
ẇ

V
+ �

b

V
(
1

2
− a� α̇� 

زاویه  ���αو 6واماندگیهاي معرفی کننده غیرخطی �cدر این روابط 

و گشـتاور   بـرآ به ترتیب ضرایب  ��Cو   ��Cحمله مؤثر است. همچنین

آیرودینامیکی هستند. با توجه به اینکه در مطالعه حاضر نیـرو و گشـتاور   

 وامانـدگی شـود، از غیرخطـی   آیرودینامیکی به صورت خطی بررسی مـی 

نیـرو  و گشـتاور آیرودینـامیکی نیـز بـه       صرف نظر شده و زاویه حملـه، 

بـه  ) 6و5(شوند. با توجه به این فرضیات روابـط  صورت خطی بررسی می

  شوند.روابط زیر تبدیل می

  

  معادلات سازه و آیرودینامیک ترکیب -2- 2

به رابطه توانمی سازه بر وارد آیرودینامیکی نیروهاي محاسبه با

 اگر. کرد کامل را برنولی- تیر اویلر با شده سازيمدل بال براي آمده دست

توان از اثر خمش می آنگاه باشد، بالا نسبتا صفحه داخل خمشی صلبیت

براي  آیروالاستیک تحلیل آنکه سبب به. داخل صفحه چشم پوشی کرد

-خمش-خمش تباشد، معادلااین مطالعه تحت فرضیه مذکور می

 در همچنین. یابدمی کاهش 8پیچش-خمش یکطرفه معادلات به 7پیچش

 .است شده گرفته نظر در هندسی غیرخطی جملاتتنها  حاکم، معادلات

  

 
  ].25ا [مدل مقطع آیرودینامیک شبه پای - 2شکل     

  

)9(  

ẅ − meα̈ + D�w�� − ρπb�Vα̇

+ ρbVC�� �ẇ − V�

− b �
1

2
− a� α̇�

= D�[w�(w�w�)�]� − (D�

− D�)[w�α�]�� 

)10(  

Iyα̈ − meẅ − Dyα� + ρπb�Vb �
1

2
− a� α̇

+ ρb�VC�� �ẇ − V�

− b �
1

2
− a� α̇�

= −(D� − D�)w� �α 

  گسسته سازي و حل معادلات حاکم -3- 2

به منظور تسهیل در حل معادلات حاکم، ابتدا معادلات حاکم بی 

 حرکت معادلات حل مودهاي فرضی روش با د. در ادامه مطابقنشوبعد می

 و زمان به وابسته عمومی حرکت هايمختصه از ضربی حاصل صورت به

 می برآورده را هندسی مرزي شرایط مختصات مکانی که به وابسته توابعی

                                                             
6 Stall nonlinearity  
7 Bending-Bending-Torsion (BBT) 
8 Unilateral Bending-Torsion (UBT) 

)2(  

�̈ + ���̇ + ���

= −�� ��
�

�
���� −

�

�
���� − ��� ���

�

− [��(���� + ����)�]�

+ (�

− ��) ����� +
�

�
������ + ������

�

− �������

�

���̈�

−
�

�
��� �

��

���
��(��� + ���)��

�

�

� ��

�

�

�

�

+ �� 

)3(  

�̈ + ���̇ −
��

��

�� =
��

���

(����

− ����)�

+
�� − �

��

(�� ��

− �� ��
− ����) + �� 

)7(  L�� = πρb�Vα̇ + ρV�bC��α��� 

)8(  M�� = − πρb�Vα̇ �
1

2
− a� + ρv�b�C��α��� 
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 شود. می نظر گرفته در سازند،

)11(  

u∗ =
u

L
 , w∗ =  

w

L
  e∗ =  

e

L
 , t∗ = t�

D�

mL�
   Iy∗

=
Iy

mL�
 , β� =

D�

D�

 , β� =
D�

D�

 ,

μ∗ =
ρπb�

m
 , V∗

=
V

V�

V�

�D�/mL�
 

)12(  

ẅ∗ − e∗α̈∗ + w�� − μ∗V∗α̇∗

+
μ∗

π
C�� V∗ �

ẇ∗

b∗
−

V∗

b∗
α∗

− �
1

2
− a� α̇∗�

= −[w�(w�w�)�]� − (β�

− 1)[w�α�]� 

)13( 

α̈∗ −
e∗

 Iy∗
 ẅ∗ −

β�

Iy∗
α∗�

+
1

Iy∗
μ∗b∗ �

1

2
− a� V∗α̇∗

+
1

Iy∗
μ∗

C��

π
V∗ẇ∗

−
1

Iy∗
μ∗

C��

π
V∗�α∗

1

Iy∗
μ∗

C��

π
b∗ �

1

2
− a� V∗α̇∗

=
−(β� − 1)

Iy∗
w�∗�

α∗ 

مودهاي خمشی و پیچشی و جایگذاري شکل مودها در روابط  با تعریف

  شوند.معادلات گسسته شده به صورت روابط زیر استخراج می ) 13و12(

)14(  w(s, t) = � Ω�

�

���

(s)w�(t) 

)15(  α(s, t) = � A�

�

���

(s)α�(t) 

)16(  

Ω� = cos h �β�s� − cos(β�s)

−
cos h (β�) + cos(β�)

sin h(β�) + sin β�

[sin h (β�s)

− sin(β�s)] 

)17( A�(s) = √2 sin �
nπ

2
s� 

    )18( β = [1/8751, 4/69406, 7/85476,10/9955] 

به ترتیب شکل مودهاي خمشی و پیچشی  A�(s)و  Ω�(s)در این روابط 

باشند. با به ترتیب ضرایب زمانی خمشی و پیچشی می α�(t)و  w�(t)و 

معادلات حاکم به صورت )، 13و12(جایگذاري این روابط در معادلات 

  آیند.زیر به دست می

)19( 

  

ξ�ẅ − e∗ξ�α̈+ξ�w − μ∗V∗ξ�α̇ +
μ∗

πb∗
C��V∗ξ�ẇ

−
μ∗

πb∗
C��V∗�ξ�α

μ∗

π
C��V∗ �

1

2

− a� ξ�α̇

= ξ�w� − ξ�(β� − 1)wα� 

)20(  

ξ�α̈ −
e∗

Iy∗
ξ�ẅ −

1

Iy∗
β�ξ�α +

1

Iy∗
μ∗b∗ �

1

2
− a� V∗ξ�α̇

+
1

Iy∗
μ∗

C��

π
V∗ξ�ẇ

−
1

Iy∗
μ∗

C��

π
V∗�ξ�α

−
1

Iy∗
μ∗

C��

π
b∗ �

1

2
− a� V∗ξ�α̇

=
(β� − 1)

Iy∗
ξ�w�α 

)21(  

� Ω�
�

�

�

ẅ ds − e∗ � Ω�

�

�

A�α̈ ds + � Ω�

�

�

Ω�
�� w ds

− μ∗V∗ � Ω�

�

�

A�α̇ ds +
μ∗

πb∗
C��V∗ � Ω�

�

�

�

ẇ ds

−
μ∗

πb∗
C��V∗� � Ω�

�

�

A�α ds 
μ∗

π
C��V∗ �

1

2

− a� � Ω�

�

�

A�α̇ ds

= − � Ω�

�

�

�Ω���Ω��Ω����
�
�

�
w� ds

− � Ω�

�

�

�Ω���(A�)
��

�
(β� − 1)wα� ds 

)22(  

� A�
�α̈ds −

�

�

e∗

 Iy∗
� Ω�

�

�

A�ẅ ds −
1

Iy∗
β� � A�

�

�

�

A� α ds 

 

+
1

Iy∗
μ∗b∗ �

1

2
− a� V∗ � A�

� α̇ ds

�

�

 

+
1

Iy∗
μ∗

C��

π
V∗ � Ω�

�

�

A�ẇ ds 

−
1

Iy∗
μ∗

C��

π
V∗� � A�

�α ds −

�

�

 

1

Iy∗
μ∗

C��

π
b∗ �

1

2
− α� V∗ � A�

� α̇ ds

�

�

=
(β� − 1)

Iy∗
� A�

�

�

�

Ω���
� w�α ds 

هاي هاي جرم، سفتی، میرایی و غیرخطیدر نهایت با تفکیک ماتریس

  شوند.ت روابط زیر استخراج میهندسی، معادله حاکم به صور

)23(  [M���] �
ẅ
α̈

� + [C���] �
ẇ
α̇

� + [K���] �
w
α

� = [K�] �
w
α

� 

)24(  [M���] =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

� Ω�
� ds

�

�

−e∗ � Ω�

�

�

A� ds

−
e∗

 Iy∗
� Ω�

�

�

A� ds � Ω�
� ds

�

� ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

)25(  

[K���]

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
� Ω�

�

�

Ω�
�� ds                                  

−μ∗C��V∗�

πb∗ � Ω�

�

�

A� ds

0                      −
1

Iy∗

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

β� � A�A�
� ds

�

�

+

�
−μ∗C��V∗� ∫ A�

��

�
 ds

π
�

⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤
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)26(  [C���] =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

μ∗C��V∗ ∫ Ω�
� ds

�

�

πb∗
                     −μ∗v∗

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

α̇ �� Ω�

�

�

A� ds�

+ �
C��

π
�

1

2
− a� � Ω�

�

�

A� ds�

⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

μ∗C��V∗

Iy∗π
� Ω�

�

�

A� ds                                                        
μ∗b∗v∗

Iy∗
�

1

2
− a� � A�

�

�

�

 ds �1 −
C��

π
�
⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

)27(  [K�] =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
− �� Ω�

�

�

�Ω���Ω��Ω����
�
�

�
w ds + � Ω�

�

�

�Ω���(A�)
��

�
(β� − 1)w�ds�                                      0

−
(β� − 1)

Iy∗
� A�

�

�

�

Ω���
� wα ds                                     0

⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

  

  

   حاکم شبیه سازي معادلاتو  اعتبارسنجی - 3
، سرعت 1مقادیر پارامترهاي ارائه شده در جدول با استفاده از 

هاي مود اول پیچش و خمش بال به دست آمده و به فلاتر و فرکانس

منظور اعتبار سنجی، نتایج مطالعه حاضر با مراجع معتبر علمی مطابق 

شود که تطابق خوبی بین مقایسه شده است. مشاهده می 2جدول 

  نتایج این پژوهش و مدل بال گلند بدون جرم خارجی وجود دارد.

، پاسخ MATLABبا حل عددي معادلات حاکم در نرم افزار 

به دست  1هاي جدول زمانی، سرعت و فرکانس فلاتر بال بر اساس داده

ژه سرعت فلاتر محاسبه شده مقادیر وی نظریهآمده است. با استفاده از 

غیرخطی از معادلات حاکم،  جملاتاست. در این روش ابتدا با حذف 

اند. با ترسیم نمودار تغییرات میرایی بر سازي شدهاین معادلات خطی

حسب سرعت جریان بدون بعد براي مودهاي اول خمشی و پیچشی 

میرایی شود که با افزایش سرعت جریان، مشاهده می ،3مطابق شکل 

پیچشی تا قبل از سرعت فلاتر داراي مقدار منفی است و پس از رخ 

شود)، مقدار آن دادن پدیده فلاتر(جایی که میرایی سیستم صفر می

برابر  )3( سرعت فلاتر به دست آمده مطابق شکل شود.مثبت می

بعد سازي معادلات مطابق باشد که این مقدار با توجه به بیمی 242/0

  باشد.می 044/25 (m/s)معادل )11( رابطه

 
تغییرات میرایی با سرعت جریان بدون بعد در مودهاي اول  -3 شکل

  خمشی و پیچشی
  

 

  

  گلند نیبال سنگ جیمطالعه حاضر و نتا جینتا -2جدول

درصد 

  خطا

نتایج مطالعه 

 حاضر

مدل گلند 

بدون جرم 

 ]25خارجی [

مدل گلند 

همراه با جرم 

 خارجی

 ]27و26[

 نوع

 مشخصه

64/3% 307/3 (Hz) 432/3 (Hz) 031/3 (Hz) 
فرکانس مود 

  اول پیچش

91/2% 499/1 (Hz) 544/1 (Hz) 502/1 (Hz) 
فرکانس مود 

 اول خمش

51/1% 044/25  (m/s) 43/25  (m/s) 510/24  (m/s) سرعت فلاتر  

  

تغییرات فرکانس کاري سیستم با سرعت جریان بدون بعد  4شکل 

شکل فرکانس فلاتر براي مودهاي اول خمشی  این دهد. دررا نشان می

  و پیچشی نشان داده شده است. 

D
am

p
in

g

  ]25بال سنگین گلند در شبیه سازي [ مقادیر پارامترهاي استفاده شده -1جدول 

 مقدار کمیت نوع کمیت ردیف مقدار کمیت نوع کمیت  ردیف

1 L m 3/04 9 C�� 2π 

2 m 
��

�
 240 10 C�� 1/0053 

3 EI 9/7406× 10�Nm�  11 I�� 0/191kg. m 

4 GJ Nm� 1/233× 10� 12 e� 0/168 

5 Chord m 0/912  13 I� 9/125 kg. m 

6 b 0/456 m  14 a -0/66 

7 β� 44  15 ρ 1/225 
��

��
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تغییرات فرکانس کاري با سرعت جریان بدون بعد در مودهاي -4 شکل

  اول خمشی و پیچشی

 
پاسخ زمانی مود  با حل عددي به روش رانج کوتا مرتبه چهارم،

محاسبه شده   ،5شکل خمشی سیستم قبل از سرعت فلاتر مطابق 

شود که با افزایش زمان، دامنه جابجایی است. در این شکل دیده می

  شود.کاهش یافته و پس از مدتی ارتعاشات خمشی بال میرا می

  
  پاسخ زمانی ارتعاشات خمشی بال قبل از سرعت فلاتر-5 شکل

 
جابجایی پیچشی بال بر حسب زمان قبل از  6همچنین در شکل

شود که دامنه شده است. در این شکل نیز دیده میسرعت فلاتر ترسیم 

جابجایی بال کاهش یافته و پس از مدتی ارتعاشات پیچشی بال میرا 

  شود. می

 
 پاسخ زمانی ارتعاشات پیچشی بال قبل از سرعت فلاتر-6 شکل

هاي زمانی خمشی و پیچشی به ترتیب پاسخ 8و  7 هايشکل

ها مشهود در این شکل .دهندمیسیستم در حالت فلاتر مرزي را نشان 

- است که سیستم در این حالات با دامنه ثابت به نوسان خود ادامه می

دهد. این حالت براي بال خطرناك است چراکه با کوچک ترین تحریک 

   ممکن است پاسخ سیستم واگرا و بال دچار آسیب شود.

 
  پاسخ زمانی ارتعاشات خمشی بال در حالت فلاتر مرزي-7 شکل

 
  ارتعاشات پیچشی بال در حالت فلاتر مرزي پاسخ زمانی- 8شکل

  

توان هاي زمانی به دست آمده از حل عددي، میبا توجه پاسخ

گفت اگر بتوان سرعت فلاتر را بدون تغییر در ساختار  و هندسه بال 

افزایش داد عملکرد مطلوب بال در سرعت جریان بالاتر تضمین شده و 

هاي ارتعاشات خمشی و پیچشی بال در سرعتمحدوده میرا شوندگی 

یابد. به همین منظور در ادامه بهینه سازي سرعت بالاتر افزایش می

  فلاتر ارائه شده است.

هاي زمانی خمشی و پیچشی به ترتیب پاسخ 10و  9هاي در شکل

شود ها دیده میاند. در این شکلبعد از وقوع پدیده فلاتر ترسیم شده

خمشی و پیچشی بال پس از گذشت زمان واگرا شده و که ارتعاشات 

  شود.عملکرد سیستم مختل می
 

 
  پاسخ زمانی خمشی بال بعد از سرعت فلاتر-9شکل

F
re

qu
en

cy
 (

H
z)

W
 (

m
m

 )

W
 (

m
m

)

 (
 d

eg
 )
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  پاسخ زمانی پیچشی بال بعد از سرعت فلاتر- 10شکل 

  بهینه سازي مقاوم  - 4

 متغیرها، روش بهینه سازي و انتخاب تابع هدف  -4-1

سازي، انتخاب متغیرهاي بهینه  هاي مهم در بهینهیکی از بخش

سازي است. در مسائل بهینه سازي اولویت با عدم تغییر در هندسه و 

باشد. به همین منظور متغیرهاي بهینه سازي به ساختار سیستم می

اند که بیشترین تاثیر بر تابع هدف را داشته و نحوي انتخاب شده

جرم بر واحد طول در این مطالعه،  نیز دچار تغییر نشود.ساختار بال 

بال، سفتی خمشی و سفتی پیچشی به عنوان متغیرهاي بهینه سازي 

به منظور بهینه سازي از نرم افزار اند. انتخاب شده

modeFRONTIER  کوپل شده باMATLAB شود.استفاده می  
  
  
  
  

در این نرم افزار براي اعمال تاثیر عدم قطعیت بر متغیرهاي بهینه 

استفاده شده است. در این  )RDO(سازي از ماژول بهینه سازي مقاوم 

ماژول چند روش (مانند؛ مونت کارلو، لاتین هایپرکیوب، چند جمله اي 

با توجه به قدرتمند بودن روش لاتین  آشفته و ...) وجود دارد که

مونت کارلو، از این روش براي مشخص کردن تاثیر عدم - هایپرکیوب

روش  پارامترهاي طراحی بال استفاده شده است. همچنین از قطعیت بر

NSGA-2 هاي الگوریتم ژنتیک براي بهینه به عنوان یکی از زیر مجوعه

با توجه به در نظر گرفتن عدم قطعیت در سازي استفاده شده است. 

متغیرهاي بهینه سازي، میزان انحراف استاندارد هر یک از متغیرها 

در نظر گرفته شده و توزیع عدم قطعیت براي تمامی پارامترهاي  0,08

باشد. همچنین متغیرهاي بهینه سازي بهینه سازي به صورت نرمال می

  اند.کاهش داده شده% 20افزایش و  %20نسبت به حالت نامی خود 

نسل تولیدي  400نسل اولیه و  10بهینه سازي با انتخاب  مسأله 

انجام شد. به منظور ) NSGA-2( 9براي روش مرتب سازي غیرغالب

شبیه سازي مسأله بهینه سازي همراه با عدم قطعیت پارامترها، در 

 5انتخاب  ، باmodeFRONTIERماژول بهینه سازي مقاوم نرم افزار 

تعداد نمونه مقاوم، بهینه سازي صورت گرفت. انتخاب تعداد نمونه 

 1تنها  10قطعی تعداد نسل  5مقاوم به این معنی است که به ازاي تولید

هاي تولید شده در شود و به مراتب تعداد نسلنسل مقاوم تولید می

سازي مقاوم کمتر از بهینه سازي قطعی خواهد بود. لازم به ذکر  بهینه

اي انجام شده است که زمان است که انتخاب این اعداد به گونه

همگرایی مسأله به جواب کاهش یابد. با توجه به این که نرم افزار مود 

                                                             
9. Non-dominated Sorting Genetic Algorithm  

10.Deterministic  

-را فراخوانی می MATLABفرانییر کدهاي نوشته شده در نرم افزار 

شود. به ی باعث طولانی شدن زمان حل مسأله میکند، این فراخوان

همین دلیل از کامپیوتر نسبتا قوي براي بهینه سازي استفاده شده 

است. به منظور بالابردن دقت نتایج در بخش بهینه سازي مقاوم، بسط 

اي آشفته تا مرتبه سوم در نظر گرفته شده و افزایش مرتبه چند جمله

نقاط بهینه شده در عوض دقت این بسط موجب کمتر شدن تعداد 

بیشینه سازي مقدار متوسط  یابد.نتایج و زمان حل مسأله افزایش می

سرعت فلاتر به عنوان هدف اصلی مطالعه حاضر انتخاب شده است به 

در نظر  )28( رابطههمین منظور، تابع هدف بهینه سازي به صورت 

  شود. گرفته می

 
 

)28(  

  

Ob� = maxU�
����(X, s)  ,   min σ��

(X, s)  ,   s ∈ S 

S = {s ∈  ℜ , s� ≤ s ≤ s�; s = (m/L, EI, GJ)} 

192
Kg

m
≤ (m/L)��� ≤ 288

Kg

m
 

240000N. m� ≤ GJ��� ≤ 360000N. m� 
8917600N. m� ≤ EI��� ≤ 28376400N. m� 

تابع هدف بهینه سازي است. همچنین عبارت �Ob ،)28( در رابطه

 σ��
خود  نشان دهنده انحراف استاندارد سرعت فلاتر از حالت نامی

هاي مسأله بهینه سازي انحراف استاندارد به عنوان یکی از قیدباشد. می

اي که بیشینه سازي مقدار متوسط سرعت در نظر گرفته شده به گونه

فلاتر در شرایط ارضاي قید کمینه سازي انحراف استاندارد آن انجام 

ي متغیرهاي نشان دهنده مجموعه Sپارامتر  )28(شده است. در رابطه 

/m)کران پایین و بالا وبه ترتیب  �sو �sبهینه سازي و 

L)���،GJ���  وEI���  این متغیرها هستند.  به ترتیب مقادیر نامی

نیز نشان دهنده اعداد تصادفی تولید شده براي مقادیر نامی  Xپارامتر 

پارامترهاي طراحی و یا همان مقادیر اولیه تولید شده متغیرهاي بهینه 

  سازي براي مسأله است.

 (
 d

eg
 )

  تابع هدف، قبل و بعد از بهینه سازي قطعی و مقاوممقادیر مقادیر متغیرهاي بهینه سازي و  -3جدول 

 نوع مشخصه  ردیف
 مقادیر پارامترها

 قبل از بهینه سازي

مقادیر پارامترها بعد از بهینه 

 سازي قطعی

 مقادیر پارامترها بعد

 از بهینه سازي مقاوم

درصد تغییرات 

پارامترها بعد از بهینه 

 مقاوم سازي 

 240 جرم بر واحد طول بال 1
��

�
 184/87 

��

�
 215/09 

��

�
کاهش%    10/37 

×9/7406  سفتی خمشی 2 10�Nm� Nm� 10/655× 10� Nm� 10/425×  7/03% افزایش   �10

×Nm� 1/233  سفتی پیچشی 3 10� Nm� 1/01× 10� Nm� 1/191× کاهش%  �10 11/52 

 28/13% افزایش 0/311 0/313 0/242  بعدسرعت فلاتر بی 4

 99% 0.001 - 0.1  توزیع انحراف استاندارد 5
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 بهینه سازينتایج   -4-2

تحلیل نتایج بهینه سازي با هدف اصلی بیشینه سازي مقدار 

متوسط سرعت فلاتر با ارضاي قید کمینه سازي میزان انحراف 

استاندارد متغیرهاي طراحی بال هواپیما در نرم افزار بهینه سازي 

modeFRONTIER .مقادیر  3مطابق جدول  انجام شده است

سازي مقاوم و قطعی و میزان بهبود تابع پارامترها قبل و بعد از بهینه 

دهد هدف که سرعت فلاتر متوسط است ارائه شده است. نتایج نشان می

که با افزایش سفتی خمشی و کاهش سفتی پیچشی و جرم بر واحد 

رسیده و  09/32 (m/s)به 044/25طول، سرعت متوسط فلاتر از

% افزایش داشته است. این در حالی است که در بهینه سازي 13/28

قطعی بدون در نظر گرفتن عدم قطعیت در پارامترهاي طراحی، 

تغییرات پارامترها نسبت با حالت مقاوم بیشتر بوده و سرعت فلاتر نیز 

  افزایش بیشتري نسبت به حالات نامی خود داشته است. 

بعد در بهینه سازي قطعی نمودار همگرایی سرعت فلاتر بی )11( شکل

گردد که تابع هدف پس از دهد. در این شکل مشاهده میرا نشان می

نمودار همگرایی تابع  )12( شود. در شکلچند تکرار به خوبی همگرا می

هدف در بهینه سازي مقاوم نشان داده شده است. با توجه به حضور 

رهاي طراحی سیستم، همگرایی تابع هدف پس از عدم قطعیت در پارامت

تکرارهاي بیشتر بهینه سازي نسبت به حالت قطعی انجام شده و 

-هاي به دست آمده بخاطر وجود عدم قطعیت همراه با نویز میجواب

توزیع انحراف استاندارد سرعت فلاتر در تکرارهاي  )13شکل ( باشد.

قیود افزایش مقدار متوسط دهد. با توجه به بهینه سازي را نشان می

سرعت فلاتر و کاهش انحراف استاندارد از حالت نامی خود، در این 

شود که انحراف استاندارد از حالت نامی خود که شکل مشاهده می

مسأله بهینه سازي قیود در نظر گرفته  کاهش یافته و براي 0,08مقدار 

  اند.شده ارضاء شده

 
 تر در بهینه سازي قطعینمودار همگرایی سرعت فلا -11شکل

  
  نمودار همگرایی سرعت فلاتر در بهینه سازي مقاوم -12شکل 

 
هاي توزیع انحراف استاندارد سرعت فلاتر در تعداد نسل- 13شکل

  تولید شده بهینه سازي مقاوم
  

  

 نتیجه گیري  - 5

در پژوهش حاضر، مدل دینامیکی بال تحت شرایط آیروالاستیک و 

مورد تحلیل و بررسی قرار گرفت. ابتدا معادلات جریان مادون صوت 

آیروالاستیک حاکم با در نظر گرفتن آیرودینامیک شبه پایا و 

هاي هندسی مرتبه سوم استخراج گردید. به منظور گسسته غیرخطی

سازي و حل این معادلات از روش مودهاي فرضی استفاده شده است. 

کوتا مرتبه - ش رانجپس از اعتبار سنجی نتایج، با حل عددي به رو

هاي ، پاسخ زمانی سیستم در حالتMATLABچهارم در نرم افزار 

قبل از وقوع فلاتر، در حالات فلاتر مرزي و بعد از وقوع فلاتر به دست 

آمده است. همچنین براي محاسبه سرعت و فرکانس رخ داد پدیده 

مقادیر ویژه استفاده شده و سرعت و فرکانس فلاتر براي  نظریهفلاتر از 

گردید. با توجه به اهمیت سرعت مودهاي اول خمش و پیچش محاسبه 

سازي سرعت فلاتر در حضور هاي با نسبت منظري بالا، بهینهفلاتر بال

عدم قطعیت در سیستم حائز اهمیت بوده و به عنوان هدف اصلی این 

به منظور بهینه سازي مقاوم، پارامترهاي  مطالعه انتخاب شده است.

هاي خمشی و پیچشی طراحی همچون جرم بر واحد طول بال، سفتی

به عنوان متغیرهاي بهینه سازي انتخاب گردیده و با افزایش و کاهش 

درصد این پارامترها و اعمال قید بیشینه سازي سرعت متوسط  20

شان، بهینه سازي نامی فلاتر و کمینه سازي انحراف استاندارد از حالت

 MATLABکوپل شده با  modeFRONTIERمقاوم در نرم افزار 

که با کاهش  گردیدانجام گرفت. با ارائه نتایج بهینه سازي مشاهده 

جرم بر واحد طول بال و سفتی پیچشی و افزایش سفتی خمشی بال از 

به طور کلی افزایش یافته است.  %4/31حالت نامی خود، سرعت فلاتر 

توان گفت در عمل به علت حضور عدم قطعیت در پارامترهاي می

نتایج بهینه سازي مقاوم نسبت به بهینه سازي قطعی به  سیستم،

انجام مطالعه آزمایشگاهی و ساخت بال با  تر است.واقعیت نزدیک

مقادیر پارامترهاي بهینه در این مطالعه، به عنوان ادامه این پژوهش 

  شود.پیشنهاد می

 

  نمادها - 6

a         بعد)(بیفاصله نصف عرض بال تا محور الاستیک  

α���     حمله زاویه (deg) 

b         نصف عرض بال(m)  

Chord  عرض بال (m) 
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C��       بعد)(بی برآضریب نیروي 

C���     ماتریس میرایی خطی   

C��     بعد(بی ضریب گشتاور آیرودینامیکی(  

EI         بالسفتی خمشی (Nm2) 

(Nm2) نامی سفتی پیچشی مقدار  EI��� 

GJ         سفتی پیچشی  (Nm2) 

(Nm2)    مقدار نامی سفتی پیچشی GJ��� 

Iy          ممان اینرسی جرمی (kgm2)   

یماتریس سفتی خط        K��� 

K�        هاي هندسیماتریس غیرخطی  

L           طول بال (m)    

L��       برآنیروي (kg.deg/s�)  

m          جرم (kg)   

M���      ماتریس جرم خطی  

(m/L)���  مقدار نامی جرم بر واحد طول  (kg/m) 

M��     گشتاور آیرودینامیکی (kg.deg.m/s�)  

هدف تابع         ��� 

U�
  (m/s)متوسط فلاتر سرعت ����

 V         سیال جریان سرعت (m/s) 

W         بال خمشی جابجایی (m)  

θ           بال پیچشی  جابجایی (deg)  

    X اعداد تصادفی تولید شده براي متغیرهاي بهینه سازي          

  هازیر نویس  -6-1

QS      شبه پایا  

eff     مؤثر  

Lin     خطی 

N        غیرخطی 

F          فلاتر 

nom     نامی  
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