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Abstract  

In the present work, the frequency-domain aeroelastic stability analysis of space launch 

vehicle body in the flight condition of initial launch phase is presented for a range of 

geometric parameters, structural characteristics, and other parameters such as thrust 

force. The aeroelastic model is derived using structural assumed modes and quasi-steady 

aerodynamics. The pressure distribution of subsonic flow on the 3D configuration is 

determined by boundary element method. Non-uniform Euler-Bernoulli beam including 

torsion spring junctions along the body with free-free ends is used to model the structure, 

and its modal analysis is performed by finite difference method. Concluded results illustrate 

variation in parameters not only could vary the aeroelastic instability boundary, but also 

might cause the instability type changed (from divergence to flutter), which its main reason 

is replacement the second instability of the aeroelastic system with the first one. 

Furthermore, it is demonstrated that the follower thrust force restricts the aeroelastic 

stability, but maintains the instability type. 

Keywords: Aeroelastic instability, Beam model, Follower force, Space launch vehicle, Subsonic 
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الاستیک مدل  آ ر مرزه   ن پ  دا   مط لعه پ  امتر ک 

 ص تجر  ن م د نح مل       د  

   3سعید محمودخانی  و  *2میثم محمدی امین، 1آرمین عضدی

 ، تهران، ایران تحقیقات و فناوری، وزارت علوم، پژوهشگاه هوافضا -2، 1

 ، تهران، ایران بهشتیدانشگاه شهید ، و هوافضا های نویندانشکده فناوری  -3

 mmohammadi@ari.ac.ir ایمیل نویسنده مخاطب:*

 چکیده 

پرتاب    یپرواز ابتدا طیدر شرا ییبدنه حامل فضا کیالاستآیرو  یدار یحوزه فرکانس پا ل یمقاله، تحل نی در ا
صورت    شرانیپ  یرو ین  ریپارامترها نظ  ریو سا  یاسازه   یهامشخصه   ،ی هندس  یاز پارامترها  یعیوس  فیط  یرو 

است.   دهیگرد  جادیا  ایپاشبه   کینامیدآیرو و    یفرض  یابا درنظر گرفتن موده  کیالاستآیرو گرفته است. مدل  
محاسبه شده است. مدل سازه    یمرز  ی توسط روش اجزا  یبعدجسم سه   یصوت رو مادون  انیفشار جر  عیتوز

مودال    لیآزاد است که تحل-دوسر  یمرز  طیو شرا  یچشیفنر پ  یبا اتصالات داخل  کنواختیر یغ  یبرنول  -لریاو   ریت
  ی هندس ی در اندازه پارامترها  رییتغدهند می نشان حاصل  جیتفاضل محدود صورت گرفته است. نتا شآن به رو 

 زینرا    ی داریممکن است نوع ناپا  ،شودمی   الاستیکآیرو   یداریمرز ناپاجابجایی    موجب  ضمن آنکه  ،یاو سازه 
با    کیالاستآیرو   ستمیس  یداری ناپا  نیو دوم  نیاول  ییآن، جابجا  یکه علت اصل  (به فلاتر  ییواگرا  )از  دهد  رییتغ
نماید، الاستیک را محدودتر می آیرو کننده پیشران پایداری  علاوه بر آن، نشان داده شد نیروی دنبال  است.  گریکدی

 دهد.اما نوع ناپایداری سیستم را تغییر نمی 

 کننده نیروی دنبال ، الاستیکآیروناپایداری تیر، مدل حامل فضایی، صوت، دینامیک مادونآیرو: كلیدیهای واژه 

 123علائم و اختصارات 
 𝐾𝐸 الاستیک آیرو  انرژی جنبشی سیستم

 𝑃𝐸 الاستیک آیرو  انرژی پتانسیل سیستم

 𝐷𝐸 الاستیک آیرو انرژی اتلافی سیستم 

 𝛿𝑊 کار مجازی نیروهای خارجی 

 𝑋 ی طول یحامل در راستا یگونه انتقالمختصه حرکت صلب 

 𝑍 عرضی  یحامل در راستا یگونه انتقالمختصه حرکت صلب 

 𝜃 حامل حول مرکز جرم  یگونه دورانمختصه حرکت صلب 

 𝑈 یطول یحامل در راستا یگونه انتقالحرکت صلب  نرخ

 W عرضی  یحامل در راستا یگونه انتقالحرکت صلب  نرخ

 𝑄 حامل حول مرکز جرم  یگونه دورانحرکت صلب  نرخ

 𝜇 توزیع جرم در واحد طول حامل

                                                                         
 ارشد   . کارشناسی1

  استادیار. 2

 𝑚 جرم حامل

 𝑙 طول حامل 

 𝐼 مرکز جرم نسبت بهممان اینرسی جرمی حامل 

 𝐸𝐼𝑆 صلابت خمشی حامل در امتداد طولی 

 𝑧∆ سازه  یعرض کی الاست یهایی جابجا

 𝑞𝑖 سازه م اiخمشی مود  افتهی م یمختصه تعم

 𝜑𝑖 م سازه اiمود خمشی   نرمال شدهشکل مود طبیعی 

 𝜔𝑖 م سازه اiفرکانس طبیعی مود خمشی  

 𝜉 ضریب میرایی بحرانی مود خمشی سازه 

 𝑇 شرانیکننده پدنبال یرو ین

نیروی   بر  آیرو توزیع  عمود  امتداد  در  حامل  بدنه  دینامیکی 
 𝑁 راستای طولی حامل 

 استادیار . 3
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د عمود بر در امتدا Fهای موقعیت دینامیکی بالکآیرونیروی 
 راستای طولی حامل

𝑁𝐹 

تداد دینامیکی بدنه حامل در امآیروشیب ضریب توزیع نیروی 
 عمود بر راستای طولی حامل

𝐶�̅�𝛼 

در  Fهای موقعیت دینامیکی بالکآیروشیب ضریب نیروی 
 امتداد عمود بر راستای طولی حامل

𝐶𝑁𝛼𝐹
 

 𝛼 زاویه حمله ظاهری

 ∞𝑞 دینامیکی جریان آزاد فشار

 ∞𝜌 چگالی هوای جریان آزاد

 𝑆𝑟𝑒𝑓 دینامیکیآیروسطح مرجع برای محاسبه بارهای 

 𝜎𝑎 الاستیکآیرومیرایی سیستم 

 𝜔𝑎 الاستیکآیروفرکانس سیستم 

 𝑥 مختصه طولی هر نقطه از تیر، نسبت به مرکز جرم

 𝑡 زمانی مختصه

 Φ میدان جریان سیال ل سرعتتابع پتانسی

 �̅� المان دوقطبی

 𝜎 المان چشمه

 C𝑝0 ناپذیر روی بدنه حاملتوزیع فشار جریان تراکمضریب 

 C𝑝 پذیر روی بدنه حاملتوزیع فشار جریان تراکمضریب 

 ∞𝑥 𝑈سرعت جریان آزاد در راستای 

 ∞𝑦 𝑉سرعت جریان آزاد در راستای 

 ∞𝑧 𝑊ت جریان آزاد در راستای سرع

 ∞𝑀 عدد ماخ جریان آزاد

 𝑇𝐵 انرژی جنبشی تیر

 𝑉𝐵 انرژی کرنشی تیر

 𝐿𝐵 تابع لاگرانژین تیر

 𝑤 خیز عرضی تیر

 𝐾𝑡 سختی فنر پیچشی

 هابالانویس

 ′ 𝑥مشتق مرتبه اول نسبت به 

 ′′ 𝑥مشتق مرتبه دوم نسبت به 

̇   𝑡مرتبه اول نسبت به مشتق 

̈   𝑡مشتق مرتبه دوم نسبت به 

 ∗ بعد شدهپارامتر بی

 هانویسپایین

 𝑎 الاستیکآیروسیستم 

 𝑖 شماره مود خمشی سازه

                                                                                                                                  
4. Space Lunch Vehicles 

5. Slender Body 

6. Flixible Body 
7. Elastic Displacment 

 𝑛 نازل انتهایی حامل

 𝐹 موقعیت بالک

 𝐺 نیروی گرانشی

 𝑇 نیروی پیشرانش

 𝐴 دینامیکیآیرونیروی 

 𝐵 بدنه حامل

 𝑟𝑒𝑓 رجعمقدار م

 ∞ جریان آزاد

 ∗ جریان اغتشاشی

 𝛼 مشتق مرتبه اول نسبت به زاویه حمله

 مقدمه

 یو اجسام بوده  5ادینسبت طول به قطر ز یداراعمدتا   4ییفضا هایحامل
 نی، به همشوندمحسوب می کم یعیطب هایبا فرکانس  6رپذیانعطاف

 ریغ کیالاست هایییباعث جابجا توانندیم یکینامیدآیرو یروهاین لیدل
 یکینامیدآیرو یبارها عیدر سازه شوند که بر اثر آن، توز یپوشقابل چشم

 یمعمولاً در فاز طراح .[1] دشویم رییغدستخوش ت زیجسم ن یرو
نظر شده و جسم صرف یریپذاز انعطاف ییفضا یهابدنه حامل یمقدمات

پرواز لحاظ  کینامیجسم در معادلات د 7کیالاست یهاییاثر جابجا
 یمقدمات یشده در فاز طراح جادیا یهانمونه نیب ب،یترت نیو بد گرددینم

 لیتحل رو،از این .دیآیموجود به یعمدتاً اختلاف قابل توجه ییو نمونه نها
 لیو تحل یطراح ندیاز فرآ یبخش مهم پیکربندینوع  نیا کیالاستآیرو

الاستیک بدنه آیروپارامترهای مختلفی بر رفتار  .است ییفضا یهاحامل
الاستیسیته آیروتحلیل دقیق اثرات  کهحامل فضایی تأثیرگذار هستند 

 .داردویژه در مراحل اولیه پرتاب اهمیت بالایی به
 یبگرهاپرتا یکینامید یداریناپا [2] امایو سوگ مایاوش 2002در 
 یبررس شرانیپ یرویو ن یکینامیدآیرو یرا در حضور بارها کیبلند و بار

 شرانیپ یرویتحت ن 8آزاد-سر-دو ریت کی یامدل سازه که کردند
درنظر گرفته  هیدو فرض ،یکینامیدآیرومدل  یبرا و است  9کنندهدنبال

متمرکز در دماغه و  یکینامیدآیرو یرویاول دو ن هیفرضدر  ؛شده است
 یکینامیدآیروگسترده  دوم بار هیو در فرض شودیجسم اعمال م یتهاان

دست هب کیاجسام بار نیکه از تخم شودیلحاظ م منعطفبدنه  یرو
 یروهایدر حضور ن 10فلاترپیشرانش . آنها نشان دادند آیدمی
کننده پیشران وجود نسبت به زمانی که تنها نیروی دنبال یکینامیدآیرو

درصد کاهش  70درصد و در حالت دوم تا  10تا  در حالت اولدارد، 
 کیگرفتن با درنظر 2004در  [3] انیپورتاکدوست و اسد .ابدییم

 یرویتحت ن کنواختیریغ ریعنوان تکنترل شده به ریپذپرتابگر انعطاف

8. Free-Free- End Beem 

9. Follower Thrust Froce 

10. Flluter Trust 
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د و معادلات آن پرداختن یبه مطالعه حرکت عموم وسته،یکننده پدنبال
 یپوشبا چشم ؛ سپسروش لاگرانژ استخراج کردند بهحاکم بر حرکت را 

از  یناش یو جانب یعرض یهاییجابجا ک،یالاست یطول ییاز جابجا
 فیصورت مودال تعربه 11را نسبت به محور متوسط بدنه ریخمش ت

 یهارا توسط پاسخ ییروین یهاکیجسم به تحر ادیز تیکردند و حساس
 یطراح یاثر پارامترها یپس از بررس. نشان دادند ستمیس یزمان

در قسمت  ینرسیا یریگاندازه لهیکه قرار دادن وس افتندیدر ،یگوناگون
 انیپورتاکدوست و اسد .شودیم یکینامید یداریعقب جسم سبب ناپا

بر رفتار  شرانیپ یورین ریتاث ،در همان سال یگرید قیدر تحق [4]
قرار دادند و  یتحت کنترل را مورد بررس ریپذموشک انعطاف یخمش

آن را  یهاسازه و فرکانس یخمش یمنظور، شکل مودها نیا یبرا
 یرویبا احتساب اثرات ن ر،یمتغ یجرم و سخت عیتوز یسازتوسط مدل

حل  یکردند که برا نییتعاز سوخت،  یو کاهش جرم ناش شرانیپ
طرح  کیاز  ژه،یو ریمقاد نییشده و تع دیتول یرخطیمعادلات غدستگاه 

نقش  شرانیپ یرویتکرار شونده استفاده کردند و نشان دادند که ن یعدد
 یابالقوه ریسازه داشته و تاث یهاشکل مودها و فرکانس رییدر تغ ییبسزا

در  .دارد ینرسیا یریگاندازه لهیشده توسط وس یریگبر ارتعاشات اندازه
 لیوسا 12کیسروالاستآیرو یداریپا لیمنظور تحلبه ]5[حدادپور  0062

 یتئور یبر مبنا یلیروند تحل کیشونده،  تیهدا 13صوتپرنده مافوق
مودال توسعه داد و پس  لیتحل یهاکیجسم لاغر و تکن کینامیدآیرو

و  چیپ یهاال غلت از کانالمعادلات حرکت، کان یسازیاز آنکه با خط
 غیابدر  کیالاستآیرو یداریتنها ناپانشان داد که  شدند،سَمت مستقل 

 Aنوع پرواز بدون غلتش جسم مورد نظر )نمونه  نیح یحلقه کنترل
 یاکنندهداریناپا ریثأجسم، ت یریپذبوده و انعطاف ییواگرااز نوع ، (ادایال

 رییکه تغ شده بر آن، مشاهده دارد و علاو  14و سَمت چیپ یهابر کانال
و فرکانس فلاتر  یینقطه واگرا رییسبب تغ تواندینم یکنترل ستمیبهره س

 محاسبهبا  2008در  [6] و همکاران یدومستر. شود ستمیس
 15پرتابگر وِگا یارتعاش یصفر و شکل مودهاریغ یعیطب یهافرکانس

کردند و  فیفرم مودال توصسازه را به کینامی، د(FEMحلگر توسط )
 ایناپا  16گذرصوت کینامیدآیرواز کوپل کردن آن با مدل رتبه کاسته 

 کیالاستآیرو لیانجام تحل یبرا نیروش نو کی(، CFD )توسط حلگر
 رژیم نزدیکیپرتابگر مذکور در  تیحساس لیتحل نیو همچن یخط

 یداریپا [8] [7]کاران و هم یفتح 2009در  .گذرصوت ارائه دادند
صوت را در محدوده مافوق ریپذپرنده انعطاف لهیوس کی کیالاستآیرو

و مدل  یرخطیغ یکینامیدآیروو  یکینامید یهابا استفاده از مدل
 یرخطیغ یکینامیدآیرو بیرار دادند و ضراق یمورد بررس ،یخط یاسازه

                                                                                                                                  
11. Mean Body  
12. Aeroservoelastic Stability Analysis  

13. Supersonic 

14. Yaw And Pithch 
15. Verga Lunch Vehicle 

 رهیمتعامد چندمتغ توابعتوسط   17سطوح پاسخ یسازرا با استفاده از مدل
داده توسط  گاهیپا کی دیراستا، پس از تول نیزدند که در ا نیتخم ،یکل

شده را با استفاده از روش  دیتول یاچندجمله رهیتوابع چندمتغ ،CFDکد 
نمونه  یمتعامد کردند و نشان دادند که برا ، 18اصلاح شده تیاشم-گرام
به  کیدست آمده از روش ارائه شده، نزدبه ییرافشار واگ ،ادایال Aنوع 

که  افتندیو حدادپور است و در ادایال یگزارش شده از سو ییفشار واگرا
 ییبر نقطه واگرا یادیز ریتاث ،یتُن 9تا  6 وستهیپ شرانیپ یروهایحضور ن

 ییواگرا طیبا اجتناب از شرا [9] یعباس و رو 2011در . ندارد ستمیس
 یعدد ینشده، به بررس تیهدا کیبلند و بار یپرتابگرها کیالاستآیرو
 یکینامیدآیرو یمنظور، بارها نیا یآنها پرداختند که برا یداریپا هیحاش

 نییمرتبه پا یعدببر روش پنل سه یبرنامه مبتن کیکل بدنه را توسط 
 یعیطب یهاکردند و شکل مودها و فرکانس بهو اصلاح شده، محاس

دست آوردند و به  19انتقال سیسازه را با استفاده از روش ماتر ریمدل ت
تندباد را براساس  کیبه  ستمیس یکینامید یهاسپس تمام پاسخ

کردند و نشان دادند که شدت تندباد  یابیارز یارتعاش یهامشخصه
 [10] روشکیو ن یشمقدر 2012. در ندارد ستمیس یداریبر پا یریتاث
پرتابگر لاغر در محدوده  کی کیالاستآیرورفتار  قیمنظور مطالعه دقبه

 یروهایها و نممان روها،یدرنظر گرفتن ن یرخطیصوت، با غمافوق
 یرخطیمدل غ ستم،یس یهاهاز مشخص یصورت توابعبه افتهیمیتعم
و سپس  ردنددست آورا توسط روش لاگرانژ به ستمیحالت س یفضا

 یکینامید یسازدر مدل یرخطیغ یهاگرفتن ترم دهینشان دادند که ناد
 ستمیس یداریپا طیدر شرا یقابل توجه راتییسبب بوجود آمدن تغ

 یسازبر مدل دیبا تاک 2012در  [11]زاده و فاضل ی. راستگرددیم
و لاغر )به شکل راکت( و با  ریپذپرنده انعطاف لهیوس کی یکینامید

 شدهیمعادلات خط ک،یالاست یهاییفرض کردن جابجا چککو
فلاتر  لیحرکت را با استفاده از روش لاگرانژ استخراج کردند و به تحل

 شیموجب افزا یاسازه ییرایم شیآن پرداختند و نشان دادند که افزا
جسم،  یصلابت خمش شیو علاوه بر آن، با افزا گرددیسرعت فلاتر م

و  لوایداس 2013در  .داد شیفلاتر را افزا رکانسسرعت و ف توانیم زین
 یداریپا هیحاش یو بررس تیحساس لیمنظور تحلبه [12] همکاران

با  ،یدر فاز پرواز درون جو VSB-30 یاکتشافراکت  کیالاستآیرو
صوت و با مافوق یایناپا لیپتانس کینامیدآیرومدل  کیاستفاده از 

 ورطسازه، به یکینامیمدل کردن رفتار د یبرا ریدرنظر گرفتن مدل ت
پرداختند و با استفاده  کیالاستآیرو ستمیس یداریپا لیبه تحل کیپارامتر
 یطراح یسازنهیبه ندیو فرآ هایسازدلدست آمده از مبه جیاز نتا

 و همکاران ی. لدندیرا بهبود بخش لهیعملکرد پرواز وس ، 20چندمنظوره

16. Transonic 
17. Response Surfaces 

18. Modified Gram-Schmit Method 

19. Transfer Matrix Method 
20. Multidisciplinary Design Optimization  
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 کی کیگونه و الاستمعادلات حرکت کوپل صلب 2015در  [13]
است را با استفاده از روش لاگرانژ  زین یدوران محور یکه دارا راپرتابگر 

-لریاو کنواختیریغ ریعنوان تبه لهیست آوردند و با مدل کردن وسدبه
سازه  یعیطب یهادوسرآزاد و استخراج شکل مودها و فرکانس  21یبرنول

 بیضرا بیش عیبا استفاده از توز ن،یانتقال و همچن سیاز روش ماتر
 یبارها فیاستخراج شده توسط حلگر فلوئنت و با تعر یکینامیدآیرو
 انی)براساس جر یکینامیدآیرواز مشتقات  یصورت تابعهب یکینامیدآیرو
 یارتعاش یهاحرکت و مشخصه ری(، محاسبات مربوط به مسایپاشبه

 یهاجسم را انجام دادند و در طول محاسبات، شکل مودها و فرکانس
از مصرف  یعلت کاهش جرم ناشبه شران،یپ دیتول مانسازه را در مدت ز
 ریتاث شرانیپ یرویکه حضور ن افتندیرکردند و د یسوخت، بروزرسان

راکت دارد و علاوه بر آن،  کیالاست یهاشکل رییبر تغ یقابل توجه
 ریو مس یکینامیدآیرو یبر بارها ییسزابه ریتاث یخمش یمقدار سخت

با استفاده از  2016در  [14] کیو سسِن تسونیک .حرکت جسم دارد
و با درنظر گرفتن  یکینامیدآیرو یبارها نیتخم یبرا ستونیپ یتئور

چارچوب  ر،یت کیمدل  یعیطب یهاو فرکانس یخمش یشکل مودها
 لیراکت لاغر را توسعه دادند و به تحل کی کیالاستآیرومدل  یمحاسبات

 یمنظور بررسمانور در پرواز آزاد پرداختند و به نیح ستمیس یهاپاسخ
به  لهیپاسخ وس ،یریپذنسبت به انعطاف لهیوس عملکرد راتیینحوه تغ

را ارائه  یخمش یسخت عیمختلف توز ریمقاد یازابه یکنترل یهایورود
به  یهمگ له،یوس یو چابک یریمانورپذ ،یو نشان دادند که بارگذار

 [15] و همکاران انگیدونگ .دارند یبستگ کیسازه الاست یبندکرهیپ
 یحرکت سطوح کانارد رو ریمنظور درک بهتر تاثبه 2017در 
 بیضرا ک،یبلند و بار یهاموشک کیالاستآیروو  کینامیدآیرو
 بیضرا راتییرا محاسبه کرده و تغ شدهتیموشک هدا یکینامیدآیرو
 یحمله خط یاینسبت به عدد ماخ را در محدوده زوا یکینامیدآیرو

سطح کانارد تماماً  افتهیانحراف  هیند که زاوو نشان داد ددست آوردنبه
ها دارد. سپس به موشک کینامیدآیروبر  یتوجهقابل ریمتحرک، تاث

 22ینرسیا ییرها کردیرو قیراکت از طر یکیاستات کیالاستآیرومطالعه 
  23شدهنسبتا دوطرفه کوپل یهاتوسط روش الیس-تعامل سازهو 

شکل  رییعمدتا موجب تغ یکینامیدآیرو یارهاپرداخته و نشان دادند که ب
مرکز فشار به سمت  جهیکه درنت شوندیم ریپذراکت انعطاف یکیاستات

 یاثربخش ب،یترت نیو بد ابدییم شیافزا میتر هیجلو هل داده شده و زاو
% کاهش  38در حدود   24بالک استاندارد 6با  445ل آگارد کنترل مد

مذکور ناچیز درنظر گرفته گرچه اثر نیروی پیشران در تحقیق  .ابدییم
 کیبا استفاده از  2017در  [16] و همکاران یعضدشده است، اما 

 ییحامل فضا کی الاستیک دینامیکیآیرو لیبه تحل ،یمحاسبات کردیرو

                                                                                                                                  
21. Non- Uniform Euler-Bernoulli Beam 

22. Interia Relief Approach 
23. Two-Way Loosely Coupled Methods 

 ستمیس یداریبر پا شرانیپ یرویند تا اثرات نپرداخت بلند و باریک
کنند. حالت اول،  یدر دو حالت بررسرا  نه حاملالاستیک خطی بدآیرو

سازه و حالت دوم، با  یعیطب یاهبا استفاده از شکل مودها و فرکانس
کننده دنبال یرویمتاثر از ن یهااستفاده از شکل مودها و فرکانس

 یرویکه درنظر گرفتن اثر ن دهندیدست آمده نشان مبه جی. نتاشرانیپ
محاسبه  یداریتا محدوده ناپا شودیجب ممودال مو لیدر تحل شرانیپ

 2019در  .ابدی رشگست ییحامل فضا کیالاستآیرو ستمیس یشده برا
بدنه  یرا برا یساده و کاربرد یکیدو مدل مکان [17] جاتاو و داتا

از  یداریارائه دادند تا بتوانند با استفاده از آن، ناپا ریپذانعطاف یهاراکت
 ستمیس یداریکرده و پا یابیها را ارزفلاتر بدنه راکت ای یینوع واگرا

 ق،یتحق نیا یبراکنند. آنها  یارائه شده را بررس یهامدل کیالاستآیرو
 کیصلب و  لهی( متشکل از دو م3DOF) یمدل سه درجه آزاد کی

( متشکل 5DOF) یمدل پنج درجه آزاد کی نیو همچن ،یچشیفنر پ
 جینتا ب،یترت نیرا درنظر گرفتند. بد یچشیصلب و دو فنر پ لهیماز سه 

 تیبالک در موقع یری، قرارگ3DOFاز آن بوده است که در مدل  یحاک
. شودیم ییسبب فلاتر و واگرا ب،یجسم، به ترت یجلو و انتها به کینزد

 تیموقع نیتر، امن5DOFعلاوه بر آن، نشان داده شد که در مدل 
اول  یهالهیم ییقسمت جلو ،ییاجتناب از واگرا یبرابالک  یریقرارگ

از فلاتر  یریبالک در محدوده دم، سبب جلوگ یریو سوم بوده و قرارگ
ثابت بر  شرانیپ یرویاثر ن 2020در  [18]و همکاران  ریآدا .شودیم

راکت  کی ن مدلعنوابه  25یبرنول-لریاو ریت کی یاارتعاشات سازه
 ،یاتیاضیر کردیرا با رو کنواختیریلاغر و غ کرهیبا پ ریپذانعطاف

 یآنها مدع .کردند یبررس افته،یبهبود هیروش تجز کیمنظور ارائه به
 ییبالا یو دقت محاسبات یینرخ همگرا یدارا یشنهادیشدند که روش پ

 یجسم را برا یمرز طیشرا توانیروش م نیاست و با استفاده از ا
 داد. رییتغ یمختلف به راحت یوهایرسنا

رفتار  درباره یتاکنون مطالعات گوناگون ،گردیدهمانطورکه مرور 
ها صورت ها و موشککتمانند را کیاجسام بلند و بار کیالاستآیرو

وده است. جامع نب دیدگاه غالب در اکثر این تحقیقات تحلیلکه گرفته 
له برای ایجاد درک جامع حاضر مطالعه پارامتری مسأ قیتحقدیدگاه اما 

حامل الاستیک آیرو طراحیمختلف بر  یهاشخصهتأثیر م و صحیح از
 ریی، اثر تغبرای این منظور .استیی برای طراحان و مهندسان فضا

 یروین رییاثر تغ نیو همچن یاسازه یهامشخصه ،یهندس یپارامترها
است شده  یبررس ییمدل حامل فضا کیالاستآیرو پایداریبر  شرانیپ

 یمقدمات یطراح یبرا هزینهکمموثر و  یروند توانیآن متوسط که 
ارائه شده  یمحاسبات کردیرو از سوی دیگرارائه داد.  هااین سامانهبدنه 

 کیاجسام بلند و بار یکینامیرودیا یفشار و بارها عیتوز نیجهت تخم

24. AGARD 445.6-Wing Standard Model 

25. Euler-Bernouli Beam 



 

  

 
 

 
 ناوری فضاییفعلوم و پژوهشی  -علمی ةفصلنام / 54 آرمین عضدی، میثم محمدی امین و سعید محمودخانی

 (53) پیاپی  1401پاییز  / 3 ةرشما / 15دورة 
 552) پیاپی  1401تابستان  / 2 ةشمار / 15دورة 

نوع هندسه با درنظر گرفتن  نیمودال ا لیتحل نیبه روش پنل همچن
 یسازو چندتکه به روش تفاضل محدود در مدل کنواختی ریغ ریت مدل

که به موجب  شودیمقاله محسوب م دیگر ینوآور ییحامل فضا کیروالاستیا
 مدل ادامه مقاله ابتدادر . ابدییم شیآن، سرعت محاسبات به مراتب افزا

سپس،  و شودیم استخراجفرکانس حوزه  یهالیانجام تحل برای کیالاستآیرو
پس از  ،سرانجام. ردیگیتوسعه داده شده، انجام م یعدد یکدها یاعتبارسنج

 .گرددمیارائه  یینها یبندجمع ،حاصل جینتا یبحث و بررس

 حامل فضایی الاستیکآیرومدل  تدوین

 ریپذانعطاف ییحامل فضا یکینامید کیالاستآیرومدل  قسمت، نیدر ا
منظور از دو دستگاه مختصات  نیا ی. براشودیارائه م یادر پرواز صفحه

استفاده  یابیعنوان قاب ردبه یگریعنوان مرجع و دبه یکیگرد، راست
 ن،یدستگاه مختصات مرجع منطبق بر مرکز زم بداء. مگرددیم

  نیکه همواره در حال چرخش با زم شودیدرنظر گرفته م یاگونهبه
بدنه صلب   ودیقبا استفاده از  یابیقاب رد تیو وضع تیموقع ؛باشد

معادلات کوپل  نیمنظور تدو(. سپس به1شکل ) گرددیمشخص م
سازه در قاب  کیالاست یهاییابجاحامل و ج حاکم بر حرکت صلب

 معادلات لاگرانژ بایستمی شده وکمک گرفته  یاز روش انرژ ،یابیرد
 .[5] بسط داده شوند مسئله یبرا (4)تا  (1)
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  یاحرکت صفحهارتباط میان دستگاه مختصات مرجع و قاب ردیابی در  -1شکل 

 های الاستیکو جابجایی ایمدل سازه
های فضایی عمدتا دارای نسبت طول به قطر با توجه به آنکه حامل

عنوان مدل آزاد به-مدل تیر دوسر زیادی هستند، در این تحقیق از

ای ت این تیر با توجه به پرواز صفحه. ارتعاشاشده استای استفاده سازه
. بدین باشدای میحامل فضایی، تیر مذکور تنها دارای ارتعاشات صفحه

یی جابجاتوان ، میطولی گرفتن جابجایی الاستیک نظرربا ناچیز د ترتیب،
با مجموع  برابر (5)طبق رابطه تیر را  هر نقطه از عرضی الاستیک

هر مود  تعمیم یافته در مختصهضرب شکل مودهای فرضی تیر حاصل
 .استتعداد شکل مودهای لحاظ شده  𝑁؛ که در این رابطه، گرفتدرنظر 

(5) ∆𝑧=∑𝑞𝑖(𝑡)𝜑𝑖(𝑥)

𝑁

𝑖=1

 

 گر،یکدی بت بهنسهمواره نام هم ریغ یکه مودها کرداثبات  توانیم و
 . یعنی:هستند متعامد جرمی

(6) ∫𝜑𝑖(𝑥)𝜑𝑗(𝑥)𝜇(𝑥) 𝑑𝑥
 

𝑙

= {
0 ; 𝑗 ≠ 𝑖
1 ; 𝑗 = 𝑖

 

 قیود بدنه صلب

بدنه صلب استفاده  ودیاز ق یابیقاب رد تیو وضع تیموقع نییمنظور تعبه
 ،محاسبات یو راحت یابیقاب رد تیموقع نییتع برای .[19] شودیم

 جسممنطبق بر مرکز جرم  (7)طبق رابطه توان می راقاب این مرکز 
  .گرفتدرنظر 

(7) 𝑟 = 𝑥𝑖̂ + ∆𝑧�̂� & ∫𝑟𝜇 𝑑𝑥
 

𝑙

= 0 

های نظر گرفتن جابجاییکه با این فرض و همچنین با کوچک در
های حرکتمودهای صلب که  دریافتتوان سازه، می طولیالاستیک 

علاوه بر  و جسم همواره با یکدیگر متعامد جرمی بوده انتقالی و دورانی
 یهاییجابجا نیز همواره برحرکت انتقالی جسم صلب  مود آن،

 .(8)؛ یعنی رابطه استمتعامد جرمی  سازه یعرض کیالاست

(8) ∫∆𝑧𝜇 𝑑𝑥
 

𝑙

= 0 & ∫𝑥𝜇 𝑑𝑥
 

𝑙

= 0 

را توسط  یابیقاب رد بتوان تالازم است  یگریط دشر همچنین
 مود صلب حرکت ،بیترت نی. بدکرد تیوضعطور کامل تعیین آن، به

 یعرض یهاییجابجا همواره بر (9) رابطهنیز طبق  جسم یانتقال
 .شوددرنظر گرفته می یمتعامد جرم سازه کیالاست

(9) ∫𝑥∆𝑧𝜇 𝑑𝑥
 

𝑙

= 0 

 انرژی جنبشی سیستم

توان میرا در مختصات مرجع موقعیت هر نقطه از حامل فضایی 
�⃗⃗� بردار بصورت 1شکل  طبق = �⃗⃗� + 𝑟 که مشتق زمانی ؛ نمایش داد

 خواهد بود. (10)آن برابر با رابطه 

(10) 
�⃗⃗̇� = 𝑈𝑖̂ + 𝑊�̂� 

& �⃗⃗̇� = �⃗⃗̇� + �̇⃗� + Ω⃗⃗⃗ × 𝑟 �̇⃗� = ∆�̇��̂� 

Ω⃗⃗⃗ = 𝑄𝑗̂ 

با درنظرگرفتن فرضیات  ،الاستیکآیروشی سیستم انرژی جنب بنابراین،
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 .گرددمیتعریف  (11) بصورت رابطه، (9)و  (8)بیان شده در روابط 

(11) 

KE =
1

2
∫ [�⃗⃗̇� ∙ �⃗⃗̇�] 𝜇 𝑑𝑥
 

𝑙

=
1

2
∫ |�⃗⃗̇�|

2

𝜇 𝑑𝑥
 

𝑙

 

       =
1

2
𝑚[U2 +𝑊2] +

1

2
𝐼𝑄2 + 

            
1

2
𝑄2∑𝑞𝑖

2

𝑁

𝑖=1

+
1

2
∑�̇�𝑖

2

𝑁

𝑖=1

 

 انرژی پتانسیل سیستم
صورت بلند و باریک درنظر گرفته شده است، به حامل فضاییاز آنجاکه 

 -توان مدل تیر اویلرمتداد تیر، میهای برشی در انظر از کرنشبا صرف
مان انرژی کرنشی که ه انرژی پتانسیل سیستمبرنولی را انتخاب نمود و 

 .[20] نشان داد (12)رابطه  بارا  استالاستیک تیر 

(12) 

𝑃𝐸 =
1

2
∫𝐸𝐼𝑆[∆𝑧′′]

2 𝑑𝑥
 

𝑙

 

       =
1

2
∑∑𝑞𝑖𝑞𝑗∫𝐸𝐼𝑆𝜑′′𝑖𝜑′′𝑗 𝑑𝑥

 

𝑙

𝑁

𝑗=1

𝑁

𝑖=1

 

برای همواره  (13)رابطه در صورت استفاده از شکل مودهای طبیعی، که 
 خواهد بود.برقرار  برنولی-تیر اویلر

(13) [𝐸𝐼𝑆𝜑′′𝑖]′′ = 𝜔𝑖
2𝜑𝑖𝜇 

 (14) به رابطه سازی،، پس از سادهو در نتیجه انرژی پتانسیل سیستم
 .گرددمی تبدیل

(14) 𝑃𝐸 =
1

2
∑𝜔𝑖

2𝑞𝑖
2

𝑁

𝑖=1

 

 اتلاف انرژی سیستم
از  یهدر رفتن بخش باعث ییرایم ستاریناپا یروهاین ،یادر هر سازه

 ییرایتلف شده توسط م یانرژ زانیماینجا . در شوندیم ستمیس یانرژ
با استفاده از تابع ، اتصالات انیموجود م یحامل، مانند لق یداخل یاجزا

 .[19] است زیرصورت به که است ه شدهزد نیتخم یلیاتلاف را

(15) 𝐷𝐸 =
1

2
∑2𝜉𝜔𝑖�̇�𝑖

2

𝑁

𝑖=1

 

 كار مجازی نیروهای خارجی
 یروین ؛گذارندیبر بدنه حامل اثر م یخارج یرویسه نوع ن ،یطورکلبه

 یکینامیدآیرو یو بارها شرانیپ یروین بوده و ستاریکه پا نیگرانش زم
طبق  بایددرنتیجه کار مجازی نیروهای خارجی را تند. هس ستاریپاناکه 

 برابر با مجموع کار هر یک از این نیروها درنظر گرفت. (16)رابطه 

(16) 𝛿𝑊 = 𝛿𝑊𝐺 + 𝛿𝑊𝑇 + 𝛿𝑊𝐴 

 كار مجازی نیروی گرانش
 این نیرو در کار مجازی حاصل از ،شگران یرویبودن ن ستاریپا لیدلبه

 روی ، تنها(17)رابطه  ، طبق(2شکل ) دستگاه مختصات انتخاب شده
 .شودیم انیگونه جسم نماحرکت صلب

(17) 𝛿𝑊𝐺 = [−𝑚𝑔 sin(𝜃)]𝛿𝑋 + [𝑚𝑔 cos(𝜃)]𝛿𝑍 

          ≈ [−𝑚𝑔𝜃]𝛿𝑋 + [𝑚𝑔]𝛿𝑍 

 

 حامل فضاییوارد بر نیروی گرانش  کیتشما -2شکل 

 كننده پیشرانكار مجازی نیروی دنبال
 محصولات احتراق در لحظه و حامل، ثابت درنظر گرفته شده استنازل 

 بنابراین،. کنندیحامل ترک م یدنهب راستای انتهایخروج، نازل را در 
در  یفشار دنبال کننده یروین کیصورت به بایستمی شرانیپ یروین

. کار مجازی حاصل از این نیرو برابر (3شکل ) مدل گردد حامل یانتها
 است. (18) با رابطه

(18) 
𝛿𝑊𝑇 = [𝑇 cos(𝛽𝑛)]𝛿𝑋 + [−𝑇 sin(𝛽𝑛)]𝛿𝑍 + 

              [𝑇 cos(𝛽𝑛) ∆𝑧𝑛 − 𝑇 sin(𝛽𝑛) 𝑥𝑛]𝛿𝜃 + 

              [−𝑇 sin(𝛽𝑛) 𝛿∆𝑧𝑛] 

 

 حامل فضایید بر وارنیروی پیشران  کیشمات -3شکل 

sin(𝛽𝑛)که طوریبه = −∆′𝑧𝑛  و  های غیرخطیبا حذف ترمبوده و
 آید.میدست به (19) ، رابطهسازیساده

(19) 
𝛿𝑊𝑇 = [𝑇]𝛿𝑋 + [𝑇∆′𝑧𝑛]𝛿𝑍 + 

              [𝑇∆𝑧𝑛 + 𝑇∆′𝑧𝑛𝑥𝑛]𝛿𝜃 + 

              [ 𝑇∆′𝑧𝑛𝛿∆𝑧𝑛] 

 استفاده شدهو مدل  دینامیکیآیروكار مجازی بارهای 

: کرد میبه دو بخش تقس را یکینامیدآیرو یبارها توانیم طور کلیبه
متمرکز  یو بارها شوندیم عیبدنه حامل توز یگسترده که رو یبارها

. نسبت طول به قطر حامل در رندیگیقرار م ی حاملاهبالک یکه رو
وارد بر بدنه  یپسا یرویاز ن توانحدی است که میبه یسازمدل نیا
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ها، از مدل کردن با نازک درنظر گرفتن بالک نی. همچنکردنظر صرف
برآ تنها  یروهاین رو،نیاز ا .شودمینظر صرف زیها نبالک یپسا یروین

و کار مجازی ناشی  (4شکل ) بودهوارد بر جسم  یکینامیدآیرو یبارها
 است. (20)صورت رابطه از آنها به

(20) 

𝛿𝑊𝐴 = [−𝑁𝐹 −∫𝑁(𝑥) 𝑑𝑥
 

𝑙

] 𝛿𝑍 + 

              [−𝑥𝐹𝑁𝐹 +∫𝑥𝑁(𝑥) 𝑑𝑥
 

𝑙

] 𝛿𝜃 + 

              [−𝑁𝐹𝛿∆𝑧𝐹 −∫𝑁(𝑥)𝛿∆𝑧 𝑑𝑥
 

𝑙

] 

 

 فضایی وارد بر بدنه حامل یکینامیدآیرو یروهاین کیشمات -4شکل 

حمله به  هیهندسه بدنه و زاو ییبا توجه به محدود بودن جابجا
محور بدنه(  یپسا )در راستا یرویجهت اعمال ن نیهمچن ،یخط هیناح
)عمود بر محور بدنه( قابل  کیروالاستیآ هایییبر جابجا روین نیا ریتأث

در  یکه نقش اصل یکینامیرودیآ یرویصرفنظر کردن است. در واقع ن
است که به همراه  فتیل ایبرآ  یرویدارد ن تهیسیروالاستیآمحاسبات 

 یداریپا لیدر تحل یچشین کانال پمما یعنیممان مربوط به آن 
دقت  زیشوند. روش مورد استفاده در مقاله حاضر ن یوارد م کیروالاستیآ

 دارد. یکینامیرودیآ یچشیبرآ و ممان پ یرویدر برآورد ن یمناسب
 یکهندسه بلند و بار یجسم تحت مطالعه دارا با توجه به آنکه

در جریان  شده در پشت جسم یلتشک یهادنباله ، از اثراتاست
درنظر  یاپاشبه صورتبه یانجرو در نتیجه شده نظر صوت صرفمادون

با )ها بالکدینامیکی آیرونیروی  𝑁𝐹مقدار . بدین ترتیب، شودمیه گرفت
 همچنین، و ملادر امتداد عمود بر راستای طولی ح (ایرفویل متقارن

 حامل (محوری متقارن)بدنه دینامیکی آیروتوزیع نیروی  𝑁(𝑥)مقدار 
در محدوده توان در امتداد عمود بر راستای طولی حامل را می

 .آورددست به (21)رابطه  ازدینامیک خطی آیرو

(21) 
𝑁𝐹 = 𝑞∞𝑆𝑟𝑒𝑓 [𝐶𝑁𝛼𝐹

𝛼𝐹] 

𝑁(𝑥) = 𝑞∞𝑆𝑟𝑒𝑓[𝐶�̅�𝛼(𝑥)𝛼(𝑥)] 

زاویه  𝛼𝐹و هر نقطه از حامل  در زاویه حمله ظاهری 𝛼(𝑥) کهطوریبه
 قابل محاسبه است (22) طبق رابطه در محل نصب بالک، حمله ظاهری

 .(5شکل )

(22) 
𝛼(𝑥) = −𝛽(𝑥) + tan−1 (

𝑊 − 𝑄𝑥 + ∆̇𝑧
𝑈 + 𝑄∆𝑧

) 

          ≈ −∆′𝑧 +
𝑊 − 𝑄𝑥 + ∆̇𝑧

𝑈
 

 خواهد بود. (23)فشار دینامیکی جریان آزاد برابر رابطه  ∞𝑞همچنین 

(23) 𝑞∞ =
1

2
𝜌∞[𝑈

2 +𝑊2] 

چگالی هوای جریان آزاد بر اساس اتمسفر استاندارد  ∞𝜌مقدار و 
 گردد.المللی در هر ارتفاع پروازی تعیین میبین

 

 تعیین زاویه حمله ظاهری حامل فضاییثر بر های مؤسرعت -5شکل 

 در حوزه فركانس خطی دستگاه معادلات حل
یک  (4)تا  (1)در معادلات لاگرانژ  (23)تا  (5)از جایگذاری روابط 

به فرم نشان  و ناهمگن مرتبه دوم دیفرانسیل خطی دستگاه معادلات
 .یدآدست میبه (24)داده شده در رابطه 

(24) 

[𝑴]{𝜻}̈ + [𝑪]{𝜻}̇ + [𝑲]{𝜻} = {𝒇}   ;   {𝜻}

=

{
 
 

 
 
𝑋
𝑍
𝑞1
⋮
𝑞𝑁}
 
 

 
 

 

به یک  ،(25)طبق رابطه و  به فضای حالت انتقال دادتوان آن را که می
 .دستگاه معادلات دیفرانسیل خطی مرتبه اول تبدیل کرد

(25) 

{𝝍}̇ = [𝑯]{𝝍} + {𝒈} ; {𝝍} = {
{𝜻}

{𝜻}̇
} 

[𝑯] = [
[𝟎] [𝑰]

−[𝑴]−1[𝑲] −[𝑴]−1[𝑪]
] 

{𝒈} = {
{𝟎}

[𝑴]−1{𝒇}
} 

 یهاروش یخط کیالاستآیرو ستمیس کی یداریناپا مرز تعیین یبراکه 
با هدف  تحقیق نیادر . وجود دارد P-Kو  P ،Kاز جمله روش  یگوناگون

 ی. براشودیاستفاده م Pاز روش  ستم،یس یفرکانس یهاپاسخ افتنی
 0Uپرواز با سرعت ثابت  طیدر شرا فضایی حامل ،یداریپا لیانجام تحل

منظور، لازم است معادله حرکت مود  نیا یراکه ب شودگرفته میدرنظر 
ضور حلازم به ذکر است که  .گرددحذف  X یصلب انتقال در راستا
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 .ندارند کیالاستآیرو ستمیس یداریناپا هیچ نقشی در پایستار یهاروین
دستگاه معادلات نشان داده شده در رابطه  ،گرانش یروین لذا با حذف

های کافیست پاسخ Pبه روش  آنبرای حل که  دشوهمگن می (25)
درنظر گرفته  صورت هارمونیکالاستیک حامل فضایی بهآیروسیستم 
حوزه به  (25)از حوزه زمان در این صورت، دستگاه معادلات شوند. 

 یابد.انتقال می (26)فرکانس 

(26) {𝝍} = {�̅�}𝑒𝑃𝑡
   (25)   
⇒   [𝑯]{�̅�} = 𝑃{�̅�} 

 سیماتر ژهیو ریبا مقاد برابر ستمیس این یهیبدریغ یهاپاسخ ن،یبنابراو 
[𝑯] مذکور ستمیس یدارینوع ناپاو  یداریناپا سرعت که شوندمی 

 :قابل تعیین استزیر صورت به

(27) 
{𝑷} = 𝑒𝑖𝑔𝑒𝑛𝑣𝑎𝑙𝑢𝑒([𝑯]) ; {

𝑃 = 𝜎𝑎 ± 𝐽𝜔𝑎

𝐽 = √−1
 

𝑖𝑓 𝜎𝑎 > 0
          
⇒  {

𝐷𝑖𝑣𝑒𝑟𝑔𝑒𝑛𝑐𝑒 ; 𝜔𝑎 = 0
𝐹𝑙𝑢𝑡𝑡𝑒𝑟 ; 𝑒𝑙𝑠𝑒

 

 ستمیو فرکانس س ییرایمعرف م بیبه ترت 𝜔𝑎و  𝜎𝑎 کهیطوربه
 هستند. کیالاستآیرو

 فضاییحاملوارد بر  یدینامیکآیروبارهای تخمین 

از مدل ، در قسمت قبل الاستیک حامل فضاییآیرومدل  استخراجبرای 
 جسموارد بر  یبرآنیروهای  تخمین برای خطی یپایادینامیک شبهآیرو

سازی و تحلیل ظور انجام مدلنمبه ،بنابراین .ه استاستفاده شد
ی جسم بایست شیب نیروهای برآمیالاستیک بدنه حامل فضایی، آیرو

توان از د. برای این منظور، میشده باشحاسبه از پیش م در حالت پایا
که فلوئنت استفاده نمود -انسیسمانند  تجاری موجود در بازارحلگرهای 

سازی هندسی، تولید را صرف مدلزیادی بایست زمان بدین ترتیب می
بندی بعدی با پیکرسهیک جسم  عددیو همگرایی حل مناسب شبکه 

انجام مطالعات  ،روپیش تحقیق بخشی از با توجه به آنکه خاص کرد.
، باشدمیفضایی  بدنه یک حاملپارامترهای هندسی روی پارامتریک 

دینامیکی آیروهای برای استخراج مشخصه عددیهای استفاده از روش
 ، حلگررواز این گردد.میزمان و انرژی  توجهقابلسبب اتلاف  جسم

محاسبه ت زمان دممرزی توسعه داده شده که  یروش اجزا مجزایی به
 ضمن آنکه ؛دهدهش میکارا  حامل فضایی دینامیکیآیرو هایمشخصه

 .استقبول در محدوده مطالعات انجام شده، قابل این حلگر نتایجدقت 
غیرلزج و  ،ناپذیریتراکم از جملهشونده رگرفتن فرضیات سادهبا درنظ

 باجریان سیال را میدان توان ، میجریان سیالغیرچرخشی بودن 
، این حالتکه در  ؛تعریف کرد Φ تابع پتانسیل سرعت استفاده از

دینامیک آیرودر محدوده  پایا حاکم بر میدان جریان معادلات مومنتوم
 .]21[ دنشومیتبدیل  (28)   26معادله لاپلاس فرم ساده بهخطی 

                                                                                                                                  
26. Laplace Equation 
27. Green’s Theorem 

(28) ∇2Φ = 0 

بر مرزی  یاجزابه روش  معادله لاپلاسبرای حل طورکلی به
و  σ̅های چشمه المان توسط (29)حل تحلیلی   27گرین مبنای تئوری

 :]21[ شودمیارائه  بعدیفضای سه در μ̅  28دوقطبی

(29) 

Φ = Φ∗ +Φ∞ 

Φ∗ =
1

4𝜋
∬ μ̅

𝜕

𝜕𝑛
(
1

𝑟
)

 

𝑆𝐵+𝑆𝑊

𝑑𝑆 −
1

4𝜋
∬

σ̅

𝑟

 

𝑆𝐵

𝑑𝑆 

Φ∞ = U∞𝑥 + 𝑉∞𝑦 +W∞𝑧 

های چشمه و و توزیع المانسطح جسم  سازیگسستهبنابراین، با 
بر میدان جریان  توان میدان پتانسیل سرعت حاکمدوقطبی روی آن، می

های توزیع شده روی سازی کرد و برای محاسبه شدت المانرا مدل
روی  ،(30)، یعنی رابطه جسم جامدمرزی سطح جسم، کافیست شرط 

 .[21] هر پنل ارضا گردد

(30) 
𝜕Φ

𝜕𝑛
|

 
 
𝑆𝐵
= 0

     (29)     
⇒     

𝜕Φ∗
𝜕𝑛

|

 
 
𝑆𝐵
= −

𝜕Φ∞
𝜕𝑛

 

 توزیع فشارها، دوقطبیها و چشمه مقادیربودن  معلومدر نهایت با 
 .[21] آیددست میب (31)رابطه  از ناپذیر روی بدنه حاملجریان تراکم

(31) C𝑝0 = 1 −
𝑢2 + 𝑣2 +𝑤2

𝑈∞
2 + 𝑉∞

2 +𝑊∞
2
;

{
  
 

  
 𝑢 =

𝜕Φ

𝜕𝑥

𝑣 =
𝜕Φ

𝜕𝑦

𝑤 =
𝜕Φ

𝜕𝑧

 

از صوت بر میدان فشار نیز با استفاده پذیری جریان مادوناثر تراکمو 
 .[21] خواهد بود قابل انجام  (32) گلائرت-پرنتلتصحیح 

(32) C𝑝 ≈
C𝑝0

√1 −𝑀∞
2

 

 تحلیل مودال سازه حامل فضایی

یی بیان الاستیک بدنه حامل فضاآیرومدل استخراج طورکه در همان
های نشریک درنظر گرفتن بدنه حامل، از تدلیل بلند و باگردید، به

ای استفاده شده و درنتیجه مدل سازه نظر شدبرشی درون جسم صرف
 باشد.برنولی می-اویلر یا همان تیر مدل تیر کلاسیک ،برای این تحقیق

ر غیریکنواخت بوده و دارای تعدادی اتصال پین و فنر پیچشی د این تیر
مودها و برای استخراج شکلحل تحلیلی  ،باشد. بنابراینطول آن می

بایست حتما از وجود نداشته و می سازه مذکورهای طبیعی فرکانس
انجام  از آنجاکه بخشی از تحقیق های عددی استفاده کرد.روش

ای موثر بر مطالعات پارامتریک روی طیف وسیعی از پارامترهای سازه
حلگر  الاستیک بدنه حامل فضایی است،آیروستم مرز ناپایداری سی

28. Source and Doublet Elements 
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تا بتوان در انجام  توسعه داده شدمجزایی برای تحلیل مودال سازه 
 . صورت پذیردتوجهی جویی قابلهای آتی صرفهسازیمدل

، 6شکل نشان داده شده در  آزاد-کلاسیک دوسر تیر گرفتندرنظربا 
 است، (34)و  (33)، برابر روابط به ترتیبهای جنبشی و کرنشی رژیان

 

 آزاد با اتصالات میانی فنر پیچشی-سر-تیر دو - 6شکل 

(33) 𝑇𝐵 = ∑∫
1

2
𝜇𝑖�̇�𝑖

2 𝑑𝑥
𝑥𝑖

𝑥𝑖−1

𝑁+1

𝑖=1

 

(34) 
𝑉𝐵 = ∑∫

1

2
𝐸𝐼𝑠𝑖𝑤′′𝑖

2 𝑑𝑥
𝑥𝑖

𝑥𝑖−1

𝑁+1

𝑖=1

+ 

           ∑
1

2
𝐾𝑡𝑖[𝑤′𝑖+1 − 𝑤′𝑖]

2 |

 
 
𝑥𝑖

𝑁

𝑖=1

 

، معادله حرکت حاکم بر (35) ین با استفاده از اصل همیلتونبنابرا
 د:نآیدست میبه (38)و  (37) ط مرزی آنو شرای (36) خیز عرضی تیر

(35) ∫ 𝛿𝐿𝐵 𝑑𝑡
𝑡2

𝑡1

= 0 ; 𝐿𝐵 = 𝑇𝐵 − 𝑉𝐵 

 تیر:هر قسمت از معادله حرکت حاکم بر خیز عرضی 

(36) [𝐸𝐼𝑠𝑖𝑤′′𝑖]′′ + 𝜇𝑖�̈�𝑖 = 0 ; 1 ≤ 𝑖 ≤ 𝑁 + 1 

 شرایط مرزی ابتدا و انتهای تیر:

(37) 
𝑎𝑡 𝑥0     {

𝐸𝐼𝑠1𝑤′′1 = 0

[𝐸𝐼𝑠1𝑤′′1]′ = 0
 

𝑎𝑡 𝑥𝑁+1 {
𝐸𝐼𝑠𝑁+1𝑤′′𝑁+1 = 0

[𝐸𝐼𝑠𝑁+1𝑤′′𝑁+1]′ = 0
 

 شرایط مرزی محل اتصالات پین و فنر پیچشی:

(38) 𝑎𝑡 𝑥𝑖
(1 ≤ 𝑖 ≤ 𝑁)

{
 
 

 
 𝐾𝑡𝑖[𝑤

′
𝑖+1 − 𝑤

′
𝑖] = 𝐸𝐼𝑠𝑖+1𝑤

′′
𝑖+1

𝐾𝑡𝑖[𝑤
′
𝑖+1 − 𝑤

′
𝑖] = 𝐸𝐼𝑠𝑖𝑤

′′
𝑖         

[𝐸𝐼𝑠𝑖+1𝑤
′′
𝑖+1]′ = [𝐸𝐼𝑠𝑖𝑤

′′
𝑖]′

𝑤𝑖+1 = 𝑤𝑖

 

، به روش تفاضل محدود مرکزی وقسازی معادلات فگسسته با
 که. درصورتیآیددست میبه (39)رابطه یک دستگاه معادله به فرم 

خالص درنظر گرفته  هارمونیکهای سیستم الاستیک به شکل پاسخ
های شکل مودها و فرکانستوان آنگاه می، (40) شوند، یعنی رابطه

 .استخراج کرد (41)حل مسئله مقدار ویژه  با را طبیعی تیر

(39) [𝑴]{𝒘}̈ + [𝑲]{𝒘} = 0 

(40) {𝒘} = {𝝋}𝑒𝐽𝜔𝑡 ; 𝐽 = √−1 

(41) [𝑯]{𝝋} = 𝜆{𝝋} ; {
[𝑯] = [𝑴]−1[𝑲]

𝜆 = 𝜔2
 

 اعتبارسنجی

 یسازمدل یشده برا نیتدو یکدها یاعتبارسنج ،قسمت نیدر ا
 لیمنظور ن. بهگرددانجام می فضایی حامل بدنه کیالاستآیرو ستمیس

مربوط  جیو نتا یاکه مشخصات سازهالیادا  Aنوع هدف، نمونه  نیبه ا
 در نظر گرفتهموجود است،  [22] جعادر مر آن یداریپا لیبه تحل

 است. 25 یلاغر نسبتمتر و  5طول  ینمونه دارا نی. اشودیم
های تغییرات میرایی و ، به ترتیب، منحنی8شکل و  7شکل در 

محاسبه  ،جریان آزاد فشار دینامیکی نسبت بهتغییرات فرکانس سیستم 
که مطابقت مناسبی دارد با  اند، رسم شدهالاستیکآیروکد  شده توسط

فتن میرایی ازای درنظر گراین نتایج به .[5]نتایج ارائه شده در مرجع 
 ست.دریاو همچنین شرایط هوای استاندارد سطح  ،ای صفرسازه

 
 ، محاسبه شدهیکینامیبر حسب فشار د کیالاستآیرو ستمیس ییرایم -7شکل 

 ادایال Aنوع نمونه  یبرا

 

 محاسبه شده ،یکینامیبر حسب فشار د کیالاستآیرو ستمیفرکانس س -8شکل 

 ادایال Aنمونه نوع  یبرا

، [5]حدادپور  همچونن دیگری ، محققا[22]علاوه بر الیادا 
نیز به تحلیل  [10] روشکیو ن یو شمقدر [8] [7]و همکاران  یحفت



 

 
   

 

 
 دون صوترامتریک مرزهای ناپایداری آیروالاستیک مدل حامل فضایی در جریان مامطالعه پا 

 

 ژوهشی علوم و فناوری فضاییپ -فصلنامة علمی
 59 / ( 53)پیاپی  1401پاییز  /3شمارة  / 15دورة 

، فشار 1جدول اند که در پایداری خطی نمونه آزمایشی مذکور پرداخته
افراد دست آمده توسط هر یک از دینامیکی متناظر با نقطه واگرایی به

 بندی شده است.نامبرده و همچنین نتیجه حاصل از کار پیش رو طبقه
با توجه به مقادیر بیان شده در این جدول، پیداست که فشار واگرایی 
بدست آمده برای این سیستم آیروالاستیک توسط مودهای خمشی اول، 

درصد، بسیار نزدیک به مقدار  3/0دوم و سوم، تقریباً با خطای نسبی 
 روش است.ش شده از سوی پلاتوس، حدادپور و شمقدری و نیکگزار

 ادایال Aنوع نمونه  یبرا نیمحقق یبرخ یگزارش شده از سو نتایج -1جدول 

های استخراج مشخصه یتوسعه داده شده برا فرترن هایکدسایر 
 اند.شده یاعتبارسنج [23] طور کامل در مرجعبهای دینامیکی و سازهآیرو

 نتایج و بحث

 ییحامل فضابرای انجام مطالعه ناپایداری روی پارامترهای هندسی، 
 به طول اجایوکلاهک  یدارا 𝐷و قطر بدنه  𝐿به طول کل  9شکل 
𝐿𝐻 ،یکینامیدآیرو نیروی عیتوز بیضر بیش که شوددرنظر گرفته می 

��با علامت  آن یطول راستایعمود بر در امتداد  بدنه حامل

𝜕𝑥
𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

 

و  𝑥𝐹1ل دو دسته بالک در فواصل حام نیا یاست. برانشان داده شده 
𝑥𝐹2 جداگانه  رطوآنها به ریجسم درنظر گرفته شده است که تاث یاز انتها
 راستایعمود بر در امتداد  بالک یکینامیدآیرو بیضرا بیصورت شو به
𝐶𝑁𝛼𝐹1 یعنی ،حامل یطول

𝐶𝑁𝛼𝐹2و  
آنجاکه . از دنشوی، لحاظ م

 راتییمذکور صرفاً وابسته به هندسه بدنه حامل بوده و تغ یپارامترها
 نیا لذا تاثیر د،نشویم یکینامیدآیرو یدر بارها رییسبب تغ ماًیآنها مستق

 .رندیگیمورد مطالعه قرار م هندسی یپارامترها تحت عنوان پارامترها
 هستند که ایپارامترهای سازهفضایی،  حامل نیا ی دیگرپارامترها

شود. میسازه  یعیطب یهاشکل مودها و فرکانستغییر درآنها سبب تغییر در 
مدل در واقع . اندنشان داده شده 9شکل شماتیک در طور به این پارامترها

به  برنولی است که از چهار المان کوچکتر-ای این حامل، یک تیر اویلرسازه
تشکیل شده  𝐸𝐼𝑖و صلابت خمشی  𝜇𝑖، توزیع جرم در واحد طول 𝐿𝑖ول ط

ارتباط میان اجزای مجاور یکدیگر، اتصال پین و فنر پیچشی با  و است
این  اند.کدیگر قرار گرفتهکه در فواصل یکسان از ی باشدمی 𝐾𝑡𝑖سختی 

 شوند.می ای مطالعهسازهدر قالب پارامترهای پارامترها 
ی مانند نیروی پیشران موتور و میرایی سازه نیز وجود گرید املوع
 دهند.قرار تأثیررا تحت  کیالاستآیرو ستمیس یداریپاتوانند می دارند که

و شکل  یکینامیدآیرو بیضرا بیبر ش یریتاث ها مستقیماپارامتر نیا
 در میطور مستقد اما چون بهنسازه ندار یعیطب یهامودها و فرکانس

 ستمیسدر  یداریناپاسبب  لذا ،حضور دارند کیالاستمعادلات آیرو
طور مستقل و تحت عنوان پارامترهای شده و اثر آنها به کیالاستآیرو

 .شوندجانبی بررسی می
 

 

 درنظر گرفته شده یو پارامترها ییمدل حامل فضا -9شکل 

 هندسیپارامترهای ثیر تأبررسی 
سرتاسر طول در  یجرم در واحد طول و صلابت خمش عیتوزبخش،  نیدر ا

سه  یدارا مذکور سازه شده است. علاوه بر آن،فرض  کنواختصورت یبه ،ریت
از آنها دارای  کیهر  یبوده که سختیکسان از یکدیگر  در فواصل یچشیفنر پ

𝐾𝑡×𝐿 نسبت

𝐸𝐼
= برای  بعدی بیعیطب یشکل مودهاکه، طوریبه است. 1
، بعدیب یعیطب یهافرکانس بوده و 10شکل  مطابق ،سازه نیا ییسه مود ابتدا

√𝑓 یعنی
𝜇𝐿4

𝐸𝐼
 .است 2جدول  مطابق ،آن ییسه مود ابتدابرای ، 

مود خمشی اول تا سوم سازه، برای  بعدیب ی وعیطب یهارکانسف -2جدول 

 مطالعه پارامترهای هندسی

 مود سوم مود دوم مود اول 

 1642/7 2389/4 5848/1 بعدبی طبیعی فرکانس

 

محاسبه شده  ،سازه خمشی اول تا سوم مود یعیطب یشکل مودها -10شکل 

 ندسیمطالعه پارامترهای ه برای

 [𝐤𝐩𝐚]فشار دینامیکی واگرایی  مراجع سال

 1149 [22]الیادا  1989

 1087 [5]حدادپور  2006

 1013 [8] [7]و همکاران  یحفت 2009

 1087 [10] روشکیو ن یشمقدر 2012

 1084 تحقیق حاضر 
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های میانی( وجود ندارند. )بالک 2های شماره شود بالکابتدا فرض می
حال اگر نسبت طول به قطر بدنه و نسبت طول کلاهک به طول کل، 

𝐿به ترتیب، برابر با 

𝐷
= 𝐿𝐻و   10

𝐿
= ، درنظر گرفته شوند، آنگاه 0.2

مختلف  ازای مقادیرالاستیک مذکور بهآیرومرزهای ناپایداری سیستم 
𝐶𝑁𝛼𝐹1، یعنی 1های شماره دینامیکی بالکآیروشیب ضریب 

، که در 

خواهند بود.  11شکل اند، مطابق قرار گرفته 𝑋𝐹1های متفاوت موقعیت
دینامیکی آیرونتایج ارائه شده حاکی از آن است که افزایش شیب ضریب 

های شود تا ناپایداری این سیستم در ماخموجب می 1های شماره بالک
𝐶𝑁𝛼𝐹1بالاتر اتفاق بیفتد؛ چراکه با افزایش 

تنها مرکز فشار به پشت ، نه

مرکز جرم منتقل شده و سبب پایداری دینامیکی مودهای صلب سیستم 
نزدیک شدن شود، بلکه باعث دور شدن مرکز فشار از مرکز جرم و می

موجب آن، محدوده پایداری سیستم شود که بهآن به انتهای حامل می
دیگر، افزایش فاصله  سوییابد. از الاستیک حامل افزایش میآیرو

ها از انتهای حامل، گرچه باعث افزایش حداقل ضریب بالک
منظور حفظ پایداری دینامیکی مودهای صلب دینامیکی مورد نیاز بهآیرو

تواند محدوده پایداری سیستم را نیز افزایش ود، اما میشسیستم می
تر باشند، ها به انتهای حامل نزدیکعبارت دیگر، هرچه بالکدهد. به

توان اندازه آنها را در طراحی کوچکتر درنظر گرفت. این درحالی است می
الاستیک ایجاب آیروکه تمایل به افزایش محدوده پایداری سیستم 

نقاط  های انتهایی تا حد امکان بزرگ باشند.بالک کند که اندازهمی
، همگی از نوع نیز های این شکلناپایداری نشان داده شده در منحنی

 واگرایی هستند.

 

ازای مقادیر الاستیک بدنه حامل بهآیرومرزهای ناپایداری سیستم  -11شکل 

𝐶𝑁𝛼𝐹1مختلف 
𝐿𝐻با طول کلاهک  𝑋𝐹1و  

𝐿
= 0.2 

𝐿𝐻حال طول کلاهک حامل به 

𝐿
= شود و افزایش داده می 0.4

گیرد. الاستیک حامل مورد بررسی قرار میآیرومجدداً پایداری سیستم 
تنها موجب پیداست، تغییر طول کلاهک نه 12شکل طورکه از همان

ایش ماخ ناپایداری سیستم شده است، بلکه توانسته است حداقل افز

جهت حفظ پایداری  1های شماره دینامیکی مورد نیاز بالکآیروضریب 
درصدی  20دینامیکی مودهای صلب را کاهش دهد. در واقع، افزایش 

طول کلاهک حامل موجب شده است تا تجمع توزیع فشار هوا در جلوی 
𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦ه و توزیع مرکز جرم جسم کاهش یافت

در طول حامل  

دینامیکیِ بدنه که آیروهموارتر گردد. بدین ترتیب، مرکز فشار بارهای 
در جلوی مرکز جرم جسم است، به مرکز جرم نزدیکتر شده و بدین 

نکته جالب دیگری که در  ترتیب، محدوده پایداری سیستم افزایش یابد.
های شود عدم یکنوایی منحنی مربوط به بالکمشاهده می 12شکل 

𝑋𝐹1در موقعیت  1شماره 

𝐿
= است که علت صعودی و نزولی بودن  0.2

𝐶𝑁𝛼𝐹1ازای مقادیر مختلف آن، تغییر نوع ناپایداری سیستم به
است.  

و ها از نوع واگرایی ناپایداریدر واقع، در قسمت صعودی منحنی، تمام 
ها از نوع فلاتر هستند. علت این پدیده را ، ناپایداریدر قسمت نزولی

های حامل در موقعیت طور توصیف کرد که وقتی بالکتوان اینمی
𝑋𝐹1

𝐿
= 𝐶𝑁𝛼𝐹1قرار داشته باشند، با افزایش مقدار  0.2

، عدد ماخ اولین 

طور یابد اما بهیستم که از نوع واگرایی است، افزایش میناپایداری س
زمان، عدد ماخ دومین ناپایداری که از جنس فلاتر است و کمی بعد هم

یابد. بنابراین، با افزایش ضریب افتد، کاهش میاز واگرایی اتفاق می
کند که جنس اولین دینامیکی بالک، این روند تا جایی ادامه پیدا میآیرو

الاستیک از واگرایی به فلاتر تغییر کند. پس از آیروری سیستم ناپایدا
𝐶𝑁𝛼𝐹1آن، آن با افزایش 

عدد ماخ ناپایداری اول که از نوع فلاتر  ،

است، کاهش یافته و عدد ماخ دومین ناپایداری که از نوع واگرایی است، 
 یابد.کاهش می

 

ازای مقادیر الاستیک بدنه حامل بهآیروای ناپایداری سیستم مرزه -12شکل 

𝐶𝑁𝛼𝐹1مختلف 
𝐿𝐻با طول کلاهک  𝑋𝐹1و  

𝐿
= 0.4 

𝐿𝐻ازای اگر به

𝐿
= 0.4 ،𝑋𝐹1

𝐿
= و  0.2

𝐶𝑁𝛼𝐹1

𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

= منحنی  4

الاستیک حامل بر حسب عدد ماخ آیروعد سیستم بتغییرات فرکانس بی
ترسیم شود، این موضوع قابل رویت است  13شکل جریان آزاد طبق 

( قرار 8/0که واگرایی سیستم بعد از نقطه فلاتر )تقریبا در عدد ماخ 
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دوم مود  های اول وعلت همگرا شدن فرکانسداشته و فلاتر سیستم به
  افتد.الاستیک خمشی به یک مقدار مشترک، اتفاق می

𝐿شود حال فرض می

𝐷
= های و برای حفظ پایداری دینامیکی، بالک 10

دینامیکی آیروبا مشخصه  1شماره 
𝐶𝑁𝛼𝐹1

𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

= 𝑋𝐹1در موقعیت  1

𝐿
= قرار  0

الاستیک این حامل آیرومرزهای ناپایداری سیستم  14شکل داشته باشند. در 
𝐶𝑁𝛼𝐹2، یعنی 2های شماره دینامیکی بالکآیروازای مقادیر مختلف ضریب به

 ،

𝑋𝐹2که در موقعیت 

𝐿
= قرار دارند، نشان داده شده است. نکته قابل تاملی  0.4

𝐶𝑁𝛼𝐹2در این شکل وجود دارد، آن است که اگر که 
حد کافی بزرگ باشد، به 

𝐿𝐻ازای هر نسبتی از آنگاه ناپایداری سیستم به

𝐿
از نوع فلاتر است و علاوه بر  

تواند دارای یک مقدار حدی باشد. در واقع، وقوع پیوستن آن میآن، نقطه به
های میانی سبب تر به آن اشاره شد، حضور بالکپیش کهطور مشابه با آنچهبه

گردد. دینامیکی در قسمت کلاهک حامل میآیروخنثی شدن تجمع توزیع بار 
های سیستم نکته مهم دیگر آن که با افزایش طول کلاهک حامل، ناپایداری

 افتند.الاستیک عمدتاً در قالب فلاتر اتفاق میآیرو

 

الاستیک بدنه حامل بر حسب آیرومنحنی تغییرات فرکانس سیستم  -13شکل 

𝐿𝐻ازای عدد ماخ به

𝐿
= 0.4 ،

𝑋𝐹1
𝐿
= و  0.2

𝐶𝑁𝛼𝐹1
𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

= 4 

 

ازای مقادیر الاستیک بدنه حامل بهآیرومرزهای ناپایداری سیستم  -14شکل 

𝐶𝑁𝛼𝐹2مختلف 
 𝐿𝐻و  

                                                                                                                                  
ای تغییر کند که توزیع جرم در واحد گونهنس بدنه حامل نیز بهافتد که جاین اتفاق زمانی می. 29

 طول و صلابت خمشی سازه، ثابت بماند.

الاستیک حامل آیروبعد سیستم منحنی تغییرات فرکانس بی 15شکل در 

𝐿𝐻ازای بر حسب عدد ماخ به

𝐿
= و  0.4

𝐶𝑁𝛼𝐹2

𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

= و ترسیم شده   4

های مود صلب دهد فلاتر حامل مذکور در اثر ترکیب فرکانسنشان می
 دورانی با اولین مود الاستیک خمشی رخ داده است.

𝐿تاثیر نسبت طول به قطر حامل، یعنی  16شکل در 

𝐷
های ازای طول، به

𝐿𝐻مختلف کلاهک، یعنی 

𝐿
اده شده است. در این مطالعه، تنها از ، نشان د

𝑋𝐹1در موقعیت  1های شماره بالک

𝐿
= دینامیکی آیروبا مشخصه  0

𝐶𝑁𝛼𝐹1

𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

= شود. نمودارهای ترسیم منظور پایداری دینامیکی استفاده می، به1

جرم در واحد طول و صلابت  های توزیعشده در این شکل با فرض آن که منحنی
اند و نشان ارائه شده ،29خمشی سازه مستقل از تغییرات قطر حامل بوده است

الاستیک آیرودهند که با افزایش نسبت لاغری جسم، محدوده پایداری سیستم می
یابد. علاوه بر آن، تغییر در نسبت لاغری جسم سبب تغییر بدنه حامل افزایش می
شود. زیرا افزایش نسبت لاغری حامل موجب تم نمیدر نوع ناپایداری سیس

شود تا شدت فشار هوای توزیع شده روی سطح جسم در سرتاسر جسم، می
 های بالاتر اتفاق بیفتد.کاهش یافته و درنتیجه، ناپایداری سیستم در سرعت

 

حامل بر حسب  الاستیک بدنهآیرومنحنی تغییرات فرکانس سیستم  -15شکل 

𝐿𝐻ازای عدد ماخ به

𝐿
= و  0.4

𝐶𝑁𝛼𝐹2
𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

= 4 

 

ازای مقادیر الاستیک بدنه حامل بهآیرومرزهای ناپایداری سیستم  -16شکل 

𝐿مختلف 

𝐷
 𝐿𝐻و  
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 ایسازهپارامترهای ثیر تأبررسی 
بوده و نسبت  10بندی حامل دارای نسبت لاغری پیکرهبخش،  نیدر ا

 بیشکه طوریباشد، بهمی 0.2طول کلاهک به طول کل آن برابر با 
حامل در امتداد عمود بر این بدنه  یکینامیدآیرو یروین عیتوز بیضر

��آن، یعنی  یطول یراستا

𝜕𝑥
(𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

) × [
𝐿

𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

، برابر با [

های استفاده است. مشخصات بالک 17شکل منحنی نشان داده شده در 
 بیان شده است. 3جدول شده جهت پایداری دینامیکی حامل مذکور نیز در 

 

عمود بر در امتداد ی بدنه حامل کینامیدآیرو یروین عیتوز بیضر بیش -17شکل 

 ایمطالعه پارامترهای سازه محاسبه شده برایجسم،  یطول راستای

 ایمطالعه پارامترهای سازهبرای  ،های درنظر گرفته شدهبالک -3جدول 

 2 1 شماره بالک

نسبت 
𝑋𝐹

𝐿
 0/0 4/0 

نسبت 
𝐶𝑁𝛼𝐹

𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦
 0/1 0/1 

برای آنکه بهتر بتوان تاثیر حضور فنر پیچشی را درک کرد، ابتدا 
حدی سفت باشند که اختلاف شیب گردد که دو تا از فنرها بهفرض می

که انگار در آن تیر در طرفین هر یک از آنها برابر با صفر باشد، چنان
تکه است و پس از آن، وجود نداشته و تیر یکگونه اتصالی نقطه هیچ

شود. سپس، این فرآیند سختی فنر دیگری از کم به زیاد افزایش داده می
شود. بدین ترتیب، علاوه بر تاثیر سختی برای سایر فنرها نیز تکرار می

توان تاثیر موقعیت الاستیک، میآیروفنر پیچشی بر پایداری سیستم 
ی کرد. در این قسمت، صلابت خمشی و توزیع قرارگیری آن را نیز بررس

شود. جرم واحد طول تیر در سرتاسر آن یکنواخت درنظر گرفته می
تنها از طریق تغییر در سختی فنر  درنتیجه فرکانس طبیعی سازه
شود که تاثیر آن بر مرزهای ناپایداری پیچشی، دستخوش تغییر می

نشان داده شده  18شکل الاستیک بدنه حامل فضایی در آیروسیستم 
ازای طور مستقیم بهنیز مرزهای ناپایداری سیستم به 19شکل است. در 

ها، اند. مطابق این شکلتغییر سختی فنرهای پیچشی نمایش داده شده

نس طبیعی سازه افزایش یافته با افزایش سختی فنرهای پیچشی، فرکا
علاوه یابد. الاستیک نیز افزایش میآیروو در پی آن، پایداری سیستم 

جا به شود که افزایش سختی فنرهای پیچشی از یکدیده میبر آن، 
کند فایده بوده و عدد ماخ ناپایداری به یک مقدار حدی میل میبعد، بی

نتیجه، بارهای که به معنی اشباع شدن فنر پیچشی بوده و در
دینامیکی قادر به پیچاندن آن نخواهند بود. لازم به ذکر است آیرو

ها از الاستیک نشان داده شده در این شکلآیروهای سیستم ناپایداری
نوع واگرایی هستند و افزایش سختی فنرهای پیچشی سبب تغییر نوع 

 شود.ناپایداری از واگرایی به فلاتر نمی

 
 حامل کیالاستآیرو یداریبر ماخ ناپا یچشیپ یفنرها یاثر سخت -18شکل 

، مقایسه عدد ماخ واگرایی فنرهای پیچشی در 19شکل در 
ازای یک سختی ثابت، اگر فنر دهد که بههای مختلف نشان میموقعیت

رم جسم باشد )یعنی فنر پیچشی موجود در موقعیت نزدیک به مرکز ج
𝑥که در موقعیت  2شماره 

𝐿
= است(، آنگاه ماخ ناپایداری سیستم  0.50

که، ایجاد فاصله میان فنر دارای حداقل مقدار ممکن خواهد بود. درحالی
 آورد:و مرکز جرم، دو حالت بوجود می

  هرچه موقعیت فنر پیچشی موجود در پشت مرکز جرم، به انتهای
𝑥که در موقعیت  1ر گردد )یعنی فنر شماره تحامل نزدیک

𝐿
= 0.25 

 شود.است(، آنگاه ماخ ناپایداری سیستم بیشینه می

  هرچه موقعیت فنر پیچشی موجود در جلوی مرکز جرم، به نوک
𝑥در موقعیت  3حامل نزدیکتر گردد )فنر شماره 

𝐿
= (، ماخ 0.75

 واهد بود.ناپایداری سیستم میانگینی از ماخ دو حالت قبل خ

دینامیکی روی بدنه حامل آیرولازم به ذکر است شکل بارگذاری 
ای از اهمیت زیادی برخوردار است و نتایج در مطالعه پارامترهای سازه

ارائه شده با توجه به بارگذاری ابتدای این قسمت است. نکته مهم دیگر 
که  یابدای تغییر گونهر سختی فنر پیچشی بهاگ 18شکل آنکه، طبق 
بعد تیر با تغییر در موقعیت فنر، تغییر نکند و پایداری سیستم فرکانس بی

بایست فنر پیچشی در پشت مرکز جرم جسم نیز افزایش یابد، آنگاه می
 الامکان نزدیک به مرکز جرم باشد.تیقرار بگیرد و ح
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ازای تغییر الاستیک بدنه حامل بهآیروای ناپایداری سیستم مرزه -19شکل 

 سختی فنرهای پیچشی

حال برای بررسی پارامتر توزیع جرم، مقدار صلابت خمشی در 
شود. همچنین درنظر گرفته می 𝐸𝐼سرتاسر تیر، یکنواخت و برابر با 

 از فنرهای پیچشی دارای نسبت کیهر  یسختشود که فرض می
𝐾𝑡×𝐿

𝐸𝐼
= الاستیک آیرو، مرزهای ناپایداری سیستم 20شکل است. در  1

بعد مود اول خمشی سازه، ازای تغییر در فرکانس طبیعی بیبدنه حامل به
بعد سازه با تغییر های بینشان داده شده است. بدیهی است که فرکانس

رد اما چون افزایش جرم یک سازه سبب در توزیع جرم، تغییر خواهند ک
شود )و بالعکس(، بنابراین در این حالت های آن میکاهش فرکانس

بعد سازه نظری توان درمورد افزایشی یا کاهشی بودن فرکانس بینمی
های شکل مذکور، با افزایش توزیع جرم هر داد. در هر یک از منحنی

مود اول سازه در ابتدا،  بعدهای تیر، فرکانس طبیعی بییک از المان
 𝜇2و  𝜇1یابد. مهم است بدانیم که افزایش کاهش و سپس، افزایش می

پایداری سیستم  𝜇4و  𝜇3سبب کاهش پایداری سیستم شده و افزایش 
 بسیار ناچیز است. 𝜇3دهند؛ گرچه اثر افزایش را عمدتاً افزایش می

توزیع جرم سازه بر پایداری سیستم  بهتر اثر تغییراتنمایش منظور به
های ناپایداری سیستم بر حسب تغییرات نسبت الاستیک، تغییرات مرزآیرو

نشان داده شده است.  21شکل های تیر در به توزیع جرم هر یک از المان
جرم یکنواخت ها، تیر دارای توزیع گفتنی است که در محل تلاقی منحنی

سبب کاهش فاصله میان مرکز  𝜇2و  𝜇1و یکسان است. در واقع، افزایش 
جرم و مرکز فشار شده و در پی آن، محدوده پایداری سیستم نیز کاهش 

از  2و  1های عکس(. همچنین اگر افزایش توزیع جرم المانیابد )و بهمی
فشار منتقل شده و تر باشند، مرکز جرم به پشت مرکز یک مقداری بیش

 4و  3های گردد. از آنجاکه المانسیستم کلاً به لحاظ دینامیکی ناپایدار می
مفید بوده و موجب  𝜇4و  𝜇3حامل در جلوی مرکز فشار قرار دارند، افزایش 

محدوده پایداری سیستم را  𝜇4شود. البته افزایش افزایش ماخ ناپایداری می
𝜇4ازای د و بهدههمواره گسترش نمی

𝜇𝑎𝑣𝑒
، با کاهش ماخ 2.9بزرگتر از  

ناپایداری مواجه خواهیم بود که علت آن، تغییر در نوع ناپایداری سیستم از 
، عدد ماخ اولین 𝜇4واگرایی به فلاتر است. در واقع، با افزایش مقدار 

یابد اما می الاستیک که از نوع واگرایی است، افزایشآیروناپایداری سیستم 
زمان، عدد ماخ دومین ناپایداری که از جنس فلاتر است و کمی طور همبه

یابد. بنابراین، با افزایش توزیع جرم افتد، کاهش میبعد از واگرایی اتفاق می
کند که جنس اولین ناپایداری ، این روند تا جایی ادامه پیدا می4المان شماره 

ه فلاتر تغییر کند. پس از آن، آن با افزایش الاستیک از واگرایی بآیروسیستم 
𝜇4 عدد ماخ ناپایداری اول که از نوع فلاتر است، کاهش یافته و عدد ماخ ،

یابد. لازم به ذکر است دومین ناپایداری که از نوع واگرایی است، کاهش می
ن داده نشا 𝜇3و  𝜇1 ،𝜇2الاستیک مربوط به تغییرات آیروهای که ناپایداری

 باشند.ها، تماما از نوع واگرایی میشده در این شکل

 
ازای تغییر الاستیک بدنه حامل بهآیرومرزهای ناپایداری سیستم  -20شکل 

 جرم عیتوزبعد مود اول خمشی، ناشی از تغییرات فرکانس بی

 

 حامل کیالاستآیرو یداریجرم بر ماخ ناپا عیاثر توز -21شکل 

حال برای بررسی پارامتر صلابت خمشی، مقدار توزیع جرم در 
 22شکل شود. در درنظر گرفته می 𝜇سرتاسر تیر، یکنواخت و برابر با 

ازای مقادیر الاستیک بدنه حامل مذکور بهآیرومرزهای ناپایداری سیستم 
بعد مود اول خمشی سازه، نشان داده شده انس طبیعی بیمختلف فرک

است. ناگفته نماند که برای سختی پیچشی هر یک از فنرها نیز مقدار 
𝐾𝑡×𝐿

𝐸𝐼𝑎𝑣𝑒
= میانگین صلابت  𝐸𝐼𝑎𝑣𝑒انتخاب شده است  )در این عبارت،  1

بعد های بیخمشی سازه است(. با تغییر صلابت خمشی سازه، فرکانس
سازه نیز تغییر خواهند کرد اما چون کاهش سفتی یک سازه سبب 
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شود و )بالعکس(، بنابراین افزایشی یا های آن میکاهش فرکانس
بینی نیست. در بعد سازه قابل پیشکاهشی بودن فرکانس طبیعی بی

بعد این تیر ه فرکانس بیدهد که گرچنشان می 22شکل واقع، نمودار 
با افزایش صلابت خمشی هر تکه از تیر، ابتدا افزایش و سپس کاهش 

الاستیک همواره رو به افزایش آیرویابد، اما ماخ ناپایداری سیستم می
ازای یک است. بنابراین، مطابق نمودارهای ترسیم شده در این شکل، به

های نزدیک شی المانبعد سازه، تغییر در صلابت خمفرکانس طبیعی بی
تواند ، دارای تاثیر بیشتری بوده و می𝐸𝐼3و  𝐸𝐼2به مرکز جرم تیر، یعنی 

ماخ واگرایی سیستم را به مقدار بیشتری افزایش دهد. گفتنی است، 
تمامی نقاط ناپایداری نشان داده شده در این شکل، از نوع واگرایی 

 هستند.
ک بدنه الاستیآیرودهنده مرزهای ناپایداری نیز نشان 23شکل 

های تیر صلابت خمشی هر یک از المان حامل مذکور بر حسب تغییر
شود تا است. بر مبنای این نمودار، افزایش صلابت خمشی موجب می

منحنی ماخ واگرایی با یک تقعر مثبت، همواره افزایش یابد و بدان معنی 
تواند نوع ناپایداری سیستم را تغییر افزایش صلابت خمشی نمی است که

دهد؛ چراکه افزایش صلابت خمشی، در واقع، باعث افزایش فاصله بین 
 شود.الاستیک میآیروهای اول و دوم سیستم ناپایداری

 

ر ازای تغییالاستیک بدنه حامل بهآیرومرزهای ناپایداری سیستم  -22شکل 

 یصلابت خمشبعد مود اول خمشی، ناشی از تغییرات فرکانس بی

 

 بدنه حامل کیالاستآیرو یداریبر ماخ ناپا یاثر صلابت خمش -23شکل 

 جانبیپارامترهای تاثیر بررسی 
در این بخش، تاثیر پارامترهای دیگری که در معادلات حرکت حضور 

قرار  تأثیرالاستیک حامل را تحت آیرویستم توانند پایداری سداشته و می
کننده پیشران و گردد. پارامترهایی نظیر نیروی دنبالدهند، بررسی می

دلیل لقی میان اتصالات و یا وجود تواند بهمیرایی سازه که عمدتاً می
های کردن از سیستممنظور محافظترژی استفاده شده بههای انجاذب

مدل حساس، بوجود بیاید. برای این منظور، های الکترونیکی و محموله
تر تحت مطالعه در این بخش دارای همان مشخصاتی  است که پیش

 .دشمعرفی  17شکل  و 10شکل  و 2جدول  در
های شماره هایدرنظر گرفته شده در این تحقیق در موقعیت بالک

𝑋𝐹1به ترتیب در  2و  1

𝐿
= 𝑋𝐹2و  0

𝐿
=  کهطوریبه ،اندگرفتهقرار  0.4

 برابر با 1دینامیکی بالک شماره آیرومشخصه 
𝐶𝑁𝛼𝐹1

𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

= . در است 1

بر ماخ ناپایداری  ای نیروی پیشران و میرایی سازهپارامتره ادامه، تاثیر

ازای سیستم به
𝐶𝑁𝛼𝐹2

𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

ذکر شایان . شودنشان داده می 3و  2برابر با  

ازای مقادیر درنظر گرفته الاستیک بهآیرواست که ناپایداری سیستم 
  لاتر است.از نوع واگرایی و ف ،به ترتیب شده،

آن است که با  ،توان دریافتمی 24شکل  به وضوح از نمودار آنچه
افزایش ناپایداری  علتبهافزایش نیروی پیشران، ماخ ناپایداری سیستم 

بارهای  توان اینطور گفت که اگردر بیان علت، مییابد. دینامیکی، کاهش می
کننده افزایش نیروی دنبال شود کهدیده می ،حذف گردند یکیدینامآیرو

شود. میالاستیک پیشران( موجب کاهش فرکانس سیستم نیروی فشاری )
قادر به تغییر نوع ناپایداری سیستم  ی پیشرانحضور نیرو آن کهنکته دیگر 

مشاهده شد که با افزایش نیروی پیشران، جای در این مطالعه در واقع  نیست.
 شود.الاستیک با یکدیگر تعویض نمیآیرون و دومین ناپایداری سیستم اولی

دهد اگر ناپایداری یک سیستم از نوع واگرایی نشان می 25شکل نمودار 

باشد )منحنی 
𝐶𝑁𝛼𝐹2

𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

= بر ماخ واگرایی  (، آنگاه میرایی سازه تاثیری2

که اگر ناپایداری سیستم از نوع فلاتر باشد سیستم آیروالاستیک ندارد. درحالی

)منحنی 
𝐶𝑁𝛼𝐹2

𝐶𝑁𝛼𝐵𝑜𝑑𝑦

= (، آنگاه با افزایش میرایی سازه، ماخ فلاتر افزایش 3

جهش یابد و اگر این میرایی از حدی بیشتر گردد، آنگاه ضمن وقوع یک می
شود که افزایشی در مقدار ماخ ناپایداری، نوع آن نیز تغییر کرده و باعث می

ای، شاهد فلاتر به واگرایی تبدیل گردد و از آن پس، با افزایش میرایی سازه
 هیچ تغییری در ماخ واگرایی سیستم نخواهیم بود. 

که ناپایداری سیستم از نوع نگامیه 26شکل در واقع، مطابق 
فلاتر باشد، با افزایش میرایی سازه، اتلاف انرژی ناشی از بارهای 

شود تا فرکانس مود آیرودینامیکی نیز افزایش یافته و این امر سبب می
که فرکانس سیستم به صلب دورانی سیستم کاهش یابد، تا جایی

ه سیستم دچار کمترین مقدار ممکن، یعنی صفر برسد و در نتیج
 ناپایداری بدون نوسان، یعنی واگرایی شود.
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 موتور شرانیپی روین راتییتغی ازابه ستمیسی داریناپامرزهای  -24شکل 

 

 یاسازهیی رایم راتییتغی ازابه ستمیسی داریناپامرزهای  -25شکل 

 

ازای تغییرات مود صلب دورانی سیستم به بعدبی غییرات فرکانست -26شکل 

 ایمیرایی سازه

 گیریو نتیجه بندیجمع

و  یهندسپارامترهای تأثیر ای روی گستردهطالعه م، مقاله نیدر ا
ای و همچنین تأثیر عواملی دیگر از قبیل نیروی سازه هایمشخصه

 ییحامل فضامدل  یک بدنهالاستآیروبر رفتار  ایپیشران و میرایی سازه
از مطالعه  حاصل جینتا .شد حوزه فرکانس ارائه لیتحلبا استفاده از 

نسبت  رینظ ییپارامترها شیافزا نشان داد یهندسپارامترهای 
 یداریو نسبت طول دماغه به طول کل حامل، سبب پا یلاغر
نشان داده شد که با  نی. همچنشوندیم ییحامل فضا کیالاستآیرو
 ط،یشرا یبرخ یازاها بهبالک یبرآ یروین بیضر بیش شیافزا

 یبرخ یشده و به ازا ستمیس یداریناپاموجب کاهش محدوده 
. نکته دهدیم شیرا افزا ستمیس یداریمحدوده ناپا گر،ید طیشرا

حامل به سمت مرکز جرم  یانتها یهاآن که اگر بالک گریمهم د
حت الشعاع قرار ت ستمیس یکینامید یداریشوند، گرچه پا دهیکش

و  هابالک یبرآ یروین بیضر بیش شیبا افزا توانیاما م رد،یگیم
 یداریدر واقع، پا ستم،یس یکینامید یداریبرطرف کردن ناپا

حالت،  نیداد. البته در ا شیرا افزا ییبدنه حامل فضا کیالاستآیرو
شود، نوع  شتریب یحد کیها از بالک یبرآ یروین بیضر بیاگر ش

 کیالاستآیرو یداری، پاپسو از آن  کندمی تغییر ستمیس یردایناپا
 جهینت .ابدییها، کاهش مبالک یبرآ یروین بیضر بیش شیبا افزا
 ستمیس یداریآن بود که نوع ناپا قیتحق نیدر ا گریتوجه دقابل

نسبت طول  رینظ ییدر پارامترها ریی( گاهاً با تغییواگرا ای)فلاتر 
 یریدر محل قرارگ رییبا تغ نیهمچن کلاهک حامل به طول کل و

 نیو دوم نیکه علت آن، جابجا شدن اول کندیم رییها، تغبالک
 است. گریکدیستم با یس یداریناپا

حاکی از آن ای نیز سازه هایاز مطالعه مشخصه حاصلنتایج 
یی با الاستیک بدنه حامل فضاآیرواست که محدوده پایداری سیستم 

فزایش شی مدل شده در تیر و همچنین با اافزایش سختی فنرهای پیچ
 مشاهدهیابد. همچنین صلابت خمشی هر قسمت از سازه، افزایش می

های جلویی مدل تیر که نزدیک به دماغه شد که افزایش جرم قسمت
ر دالاستیک شده و آیرو، سبب افزایش پایداری سیستم استحامل 

زدیک به انتهای های انتهایی مدل تیر که نمقابل، افزایش جرم قسمت
شود. نتیجه الاستیک میآیرو، موجب کاهش پایداری استحامل 

توجه دیگر، آن که نوع ناپایداری سیستم )فلاتر یا واگرایی( قابل
د طول برخی با تغییر در پارامترهایی نظیر توزیع جرم در واحتواند می

کند که علت اصلی آن، جابجا های جلویی حامل تغییر میاز قسمت
 اولین و دومین ناپایداری سیستم با یکدیگر است. شدن

کننده علاوه بر آن، مطالعات انجام شده روی اثر نیروی دنبال
دهنده آن است که افزایش نیروی پیشران و میرایی سازه نشان

الاستیک آیروپیشران تنها سبب کاهش محدوده پایداری سیستم 
نشان د. همچنین دهشود و نوع ناپایداری سیستم را تغییر نمیمی

 تنها درصورتی قابل اهمیت است که میرایی سازهداده شد که اثر 
و در این حالت،  از نوع فلاتر باشد الاستیکآیروناپایداری سیستم 

یابد؛ الاستیک با افزایش میرایی سازه، افزایش میآیروپایداری 
هرچند افزایش بیش از حد میرایی موجب تغییر در نوع ناپایداری )از 

  شود.لاتر به واگرایی( میف
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