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Aeroelastic Analysis of a Double-Sweep Wing with the Metal/
Composite Sections

[1] Flutter and divergence aeroelastic characteristics for composite forward swept 
cantilevered wing [2] Aeroelastic tailoring-creative use of unusual materials [3] Static 
aeroelastic control using strain actuated adaptive structures [4] Static aeroelastic behaviour 
of an adaptive laminated piezoelectric composite wing [5] Non-linear non-planar 
oscillations of a cantilever beam under lateral base excitations [6] Experimental verification 
of the importance of the nonlinear curvature in the response of a cantilever beam [7] A 
parametric identification technique for single-degree-of-freedom weakly nonlinear systems 
with cubic nonlinearities [8] Vibration tailoring of advanced composite lifting surfaces [9] 
Nonlinear composite beam theory [10] Three dimensional nonlinear vibration of composite 
beam-I [11] Aeroelastic instability of aircraft composite wings in an incompressible flow 
[12] Natural frequencies of uniform cantilever beams of symmetrical cross- section [13] 
Aeroelastic instability of a composite wing with a powered-engine [14] Investigating the 
aeroelastic behavior of flexible composite wings with high aspect ratio with nonlinear 
geometric behavior in incompressible flow [15] Nonlinear aeroelastic response of slender 
wings based on Wagner function [16] An efficient method for nonlinear aeroelasticy of 
slender wings [17] Limit-cycle oscillations in high-aspect-ratio wings [18] Comprehensive 
model of anisotropic composite aircraft wings suitable for aeroelastic analyses [19] Flutter 
of a swept aircraft wing with a powered engine [20] Investigating the effects of sweep 
angles on the boundary dynamic instability using Peters pattern

In this paper, we investigate the aeroelastic behavior of double-sweep metal and symmetric 
composite layup wings. Various strategies have been proposed to suppuration of instability 
such as using the composite materials in structure. The wing is considered as a cantilever 
beam with 3 degrees of freedom of bending/ bending/ torsional. For aerodynamic modeling, 
the quasi-steady and unsteady flow theory in the time domain is used based on the Wagner 
function and the process of calculation of the flutter velocity is provided in form of software 
code. Finally, the effect of the ratio of length of the isotropic on the total length of the wing as 
well as the swept angle of the composite section on the flutter speed have been investigated. The 
results show that with increasing the length of ratio of the metal part to the total length up to 
0.9, the speed of instability increases and after that position, it decreases. Also, negative sweep 
angle of the swept part of wing increases the speed of instability than the positive sweep angle 
of the composite part. The results show the best angle of fiber is 30 degrees in range of negative 
sweep angle, having the highest speed of instability. Also, studies show that with increasing the 
negative sweep angle from -90 to 0 degrees at different angles of fiber, the speed of instability 
decreases till to -20 degrees of sweep angle and, then, increases slightly. With increasing the 
sweep angle from 0 to 80 degrees at different angles of fiber, the speed of instability decreases.
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  چکيده
 یکه هر قسمت دارا یبال دوقسمت کی کیروالاستیرفتار آ یمقاله به بررس نیدر ا
متقارن  ینیچ هیبا لا یتیو کامپوز یاست و از دو قسمت فلز پییسو هیزاو کی

 یداریناپا رانداختنیتاخ به یبرا یمختلف ی. راهکارهامیپرداز یشده م ساخته 
در  تیاستفاده از کامپوز هکارهارا نیاز ا یکیاست.  شده  هیارا تهیسیروالاستیآ

 یطول محور رییکه از تغ رداریسرگ کی ریت کیصورت  به مایسازه است. بال هواپ
است، در نظر  یچشی/پی/خمشیخمش یدرجه آزاد۳ ینظر شده و دارا آن صرف 

در حوزه  ایناپا انیجر یاز تئور کینامیرودیآ یساز منظور مدل است. به گرفته شده 
 یداریمحاسبه سرعت وقوع ناپا ندیو فرآ شود یوگنر استفاده م بعزمان براساس تا
نسبت طول  ریتاث تی. در نهاشود یانجام م  شده، هیته یفزارا با کمک کد نرم

 یرو یتیعقبگرد قسمت کامپوز هیزاو نیبه طول کل بال و همچن یقسمت فلز
طول  شیاکه با افز دهد ینشان م جیشده است. نتا یبررس یداریسرعت وقوع ناپا

 شیافزا یداریابتدا سرعت وقوع ناپا ۹/۰به طول کل تا مقدار  یقسمت فلز
نسبت به  یعقبگرد منف هیزاو نیهمچن افت،یو سپس کاهش خواهد  ابدی یم
 یداریسرعت وقوع ناپا یرو یبهتر ریتاث یتیعقبگرد مثبت قسمت کامپوز هیزاو

درجه است که در  ۳۰ هیاوز یعقبگرد منف هیبهتربن زاو جینتا نیدارد. براساس ا
 ها یبررس نیمقدار را داراست. همچن نیشتریب یداریسرعت وقوع ناپا هیزاو نیا

 افیال یایدرجه در زوا۰- ۹۰از  یعقبگرد منف هیزاو شیکه با افزا دهد ینشان م
 شیافزا یکاهش و سپس کم - ۲۰عقبگرد  هیتا زاو یداریمختلف سرعت وقوع ناپا

مختلف  افیال یایدرجه در زوا۸۰از صفر تا  پییه سویزاو شی. با افزاابدی یم
  .ابدی یکاهش م یداریسرعت وقوع ناپا

  عقبگرد ت،یکامپوز زوتروپ،یا ک،یروالاستیآ ،یداریسرعت ناپا ها: کلیدواژه
  

  ۱۵/۰۸/۱۳۹۷ تاريخ دريافت:
  ۱۰/۰۹/۱۳۹۷ تاريخ پذيرش:

  shahrokh.shams@ut.ac.irنويسنده مسئول: *
  
  مقدمه  - ۱

قرارگرفتن چند آیروالاستیک حوزه مطالعاتی است که از کنار هم 
شاخه از علم هوافضا به وجود آمده است. در واقع، تداخل نیروی 

وجودآمدن  اینرسی، سازه (الاستیک) و آیرودینامیک باعث به
سیستمی با عنوان سیستم الاستیک شده است. چندین دهه 

بودن آیرودینامیک و سازه ارایه شده  فرضیه کلاسیک با فرض خطی
ج ارتعاشات آیروالاستیسیته، نتایج قابل بود و در مقایسه با نتای

و مسایلی همچون بررسی اثر تند باد، اغتشاشات  قبولی را نشان داد
ها حل  های خارجی هواپیماها، با توجه به این فرضیه جوی، تحریک

  .ندهای پروازی همخوانی داشت و نتایج آنها با نتایج آزمایش ندشد
راهکارهایی بوده که در طراحی پذیری سازه هواپیما یکی از  انعطاف

هواپیماهای جدید مورد توجه قرار گرفته است. برای این منظور، 
ابتدا باید عواملی که باعث افزایش کیفیت پاسخ دینامیک و 

شود، شناسایی شود و مورد بررسی قرار گیرد. یکی از  استاتیک می
ش توان کیفیت پاسخ استاتیک و دینامیک را افزای هایی که می راه

داد، استفاده از مواد مرکب در سازه هوایی است. مواد مرکب این 
خاصیت را دارند که همبند الاستیک مناسب و دلخواه با انتخاب 

  ها ایجاد شوند. صحیح زوایای لایه

(تغییر مکان  بُعدی با دو متغیر مستقل الگوی تیر کامپوزیتی یک
شده  سازی آل خمشی و دوران پیچشی) برای یک مقطع مربعی ایده

. در این الگو، [1]ارایه شده است ۱۹۸۵در سال  لوتاتیتوسط 
سازی لایه چینی پوسته  های خمشی و پیچشی بال با معادل سختی

شوند و با فرض صلبیت در جهت وتر بال،  کامپوزیتی محاسبه می
آید.  معادلات خطی دینامیک سازه مدل تیر کامپوزیتی به دست می

ها و نسبت حجمی  ز زاویه چیدمانی لایهضرایب معادلات، تابعی ا
آیند. وی برای محاسبه این ضرایب با  الیاف و رزین به دست می

لایه، رابطه بین ممان  استفاده از تئوری کلاسیک ضخامت لایه
 [2]ای طی مقاله ویسشارخمشی با انحنای ورق را حساب کرد. 

، سختی پیچشی و سختی (EI)ارتباط سه پارامتر سختی خمشی 
های ماتریس و سختی کل  با مولفه (K)پیچش  - مبند خمشه

تیرهای کامپوزیتی نازک را بیان کرد. در مطالعات اولیه، سازه بال 
 [4 ,3]صورت تیر غیرایزوتروپ با استفاده از ترکیب تیر خمشی اویلر به

محققان در  .برنولی و تیر پیچشی سنت ونان مدل شده بود
ز یک فرمولاسیون نیوتنی، معادلات با استفاده ا [10-5]هایی پژوهش

بودن طول  حرکت غیرمسطح تیرهای کامپوزیتی را با فرض ثابت
محور اصلی تیر و فرض تغییر طول محور اصلی تیر به دست آوردند. 
آنها از اثرات تغییر شکل برشی صرف نظر کردند و سپس معادلات 

برای  عمومی حاصل را تا درجه سه بسط دادند. آنها متذکر شدند که
علت وجود همبندی  تیرهای کامپوزیتی با لایه چینی نامتقارن به

بودن طول محور  پیچش، فرض ثابت - خمش و کشش -کشش
کردن تغییر شکل برشی،  اصلی تیر صادق نیست و در ادامه با اضافه

اثر تغییر شکل  تیموشنکواولین بار  .الگوی خود را توسعه دادند
 [12]پژوهشی دیگر . در[11]سازی تیر وارد کرد برشی عرضی را در مدل

چینی خاص مورد مطالعه  رفتار آیروالاستیک بال کامپوزیتی با لایه
، ناپایداری بال ۲۰۱۳در سال  ایرانیو  آموزگار قرار گرفته است.
ه لایه را که دارای موتور بود، براساس تغییر زاوی کامپوریتی تک

لایه، موقعیت قرارگیری موتور و نیروی پیشران مورد  الیاف تک
  .[13]بررسی قرار دادند

های  ، رفتار آیروالاستیک بال[15 ,14]و همکاران شمسو  [14]شمس
پذیر با نسبت منظری بالا (با رفتار غیرخطی  کامپوزیتی انعطاف

 ناپذیر را بررسی و طی آن فرض کردند که هندسی) در جریان تراکم
صورت متقارن است و اثر تغییر محوری طول را نادیده  لایه چینی به

ها  جایی به  ها کوچک و جا ها کرنش گرفتند. همچنین در این مطالعه
برای اطمینان از  [14]شمس. [16-14]ها بزرگ فرض شده است و دوران

 [17]و همکاران پاتیلمطالعه خود، کار خود را با مطالعه 
نوسانات چرخه  [17]و همکاران پاتیلت. اس  اعتبارسنجی کرده

محدود در یک بال کامپوزیتی با زاویه الیاف صفردرجه با نسبت 
دهد که مکانیزم شروع  منظری بالا را بررسی کردند. نتایج نشان می
های ساختاری بال بستگی  نوسانات چرخه محدود به تغییر ویژگی

برای  [14]شمسدارد. در مطالعه حاضر، سعی شده است که کار 
   منظور بررسی سرعت وقوع ناپایداری، تکرار شود. های خطی به ترم

در چند سال اخیر، کارهایی در زمینه تحلیل بال با زاویه عقبگرد 
در شود.  انجام شده است که در ادامه به برخی از آنها پرداخته می

واگرایی یک بال کامپوزیتی با زاویه سوئیپ  ۱۹۹۸در سال پژوهشی 
، تاثیر ۲۰۰۹در سال  زاده فاضلو  مزیدی. [18]شدرو به جلو بررسی 

زاویه عقبگرد بال بر ناپایداری دینامیک بال و موتور متصل به آن را 
و همکاران، تاثیر زاویه سوئیپ  گلپرور. همچنین [19]بررسی کردند

ینامیک بال را با استفاده از الگوی روی مرز ناپایداری د
  . [20]آیرودینامیک پیترز بررسی کردند
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عنوان یک نوآوری در این مقاله، با  براساس بررسی منابع، به
سازی و استخراج معادلات حرکت یک بال دوتکه که هر بخش  شبیه

دارای سوئیپ جداگانه و جنس ماده متفاوت (کامپوزیت یا فلز) 
شود.  ر آیروالاستیک این سازه پرداخته میاست، به بررسی رفتا

ناپذیر در بازه وسیعی از منابع  همچنین کاربرد آیرودینامیک تراکم
فلزی  - نشان داده شده است. چنانکه کاربرد بال دوتکه کامپوزیتی

های  جدید، کاربردهای فراوانی در رژیم conceptعنوان یک  به
این نوع بال در مختلف جریان دارد. لازم به ذکر است که از 

های  و همچنین بالچه JAS39و  F35های جدید مانند  طراحی
از کاربردهای  .شود منظور کاهش وزن سازه استفاده می ، به موشک

توان به کاهش وزن و کنترل ارتعاشات و  دیگر این نوع بال می
 ۰.۳فلاتر بال هواپیماهای بدون سرنشین با ماخ پروازی حدود 

  اشاره کرد.
  

 معادلات حاکم بر حرکت  - ۲
  مدل سازه - ۱- ۲

با توجه به معادلات تیرهای نازک با فرض عدم تغییر طول محور 
شود.  صفر در نظر گرفته می ଶଷߪو  ଷଷߪ، ଶଶߪهای  اصلی تیر تنش
 ଵଷߝو  ଵଶߝ، ଵଵߝهای  به کرنش ଶଷߝو  ଷଷߝ، ଶଶߝهای  بنابراین کرنش

  وابسته خواهند شد. ۱صورت رابطه  به
)۱(  

ቐ݁̂క݁̂ఎ݁̂఍ ቑ = ቈ ߰ݏ݋ܿߙݏ݋ܿ ߰݊݅ݏߙݏ݋ܿ− ߰ݏ݋ܿߙ݊݅ݏߠ݊݅ݏߙ݊݅ݏ + ߰݊݅ݏߠݏ݋ܿ ߰݊݅ݏߙ݊݅ݏߠ݊݅ݏ− + ߰ݏ݋ܿߠݏ݋ܿ ߰ݏ݋ܿߙ݊݅ݏߠݏ݋ܿ−ߙݏ݋ܿߠ݊݅ݏ− + ߰݊݅ݏߠ݊݅ݏ ߰݊݅ݏߙ݊݅ݏߠ݊݅ݏ + ߰ݏ݋ܿߠ݊݅ݏ ቉ߙݏ݋ܿߠݏ݋ܿ ቐ݁̂ݕ̂݁̂݁ݔ
ݖ
ቑ 

روی  ∗ܳو  ܳ، ∗ܲ، ܲروابط تغییر مکان نقاط ، ۱شکل با توجه به 
ሬܴԦ  شوند. نوشته می ۲-۵صورت روابط  تیر به = ܱܲሬሬሬሬሬԦ = )௫                )۲̂݁ݔ  

)۳(  ܴ∗ሬሬሬሬԦ = ܱܲ∗ሬሬሬሬሬሬሬԦ = ܱܲሬሬሬሬሬԦ + ܲܲ∗ሬሬሬሬሬሬሬԦ = ݔ) + ௫̂݁(ݑ + ௬̂݁ݒ + Ԧݎ   ௭̂݁ݓ = ܱܳሬሬሬሬሬሬԦ = ܱܲሬሬሬሬሬԦ + ܲܳሬሬሬሬሬԦ = ௫̂݁ݔ + ௬̂݁ߟ + )௭             )۴̂݁ߞ  
ሬሬሬԦ∗ݎ  )۵( = ܱܳ∗ሬሬሬሬሬሬሬሬԦ = ܱܲሬሬሬሬሬԦ + ܲܲ∗ሬሬሬሬሬሬሬԦ+ܲ∗ܳ∗ሬሬሬሬሬሬሬሬሬԦ=(ݔ + ௫̂݁(ݑ + ௬̂݁ݒ ఎ̂݁ߟ + ௭̂݁ݓ+ +   ఍̂݁ߞ

های پتانسیل و جنبشی و  براساس اصل همیلتون، ابتدا باید انرژی
׬ به دست آید. ۶همچنین کار نیروی مجازی طبق رابطه  ܮߜ) + ݐ݀(ܹߜ = 0    , ܮ = ܭ − ܷ௧మ௧భ              )۶(  

کار نیروی  ܹانرژی جنبشی و  ܭانژی پتانسیل،  ܷ ،۶رابطه  در
  غیرپایستار خارجی است.

  

  
  [14]پذیر درجات آزادی تیر انعطاف) ۱شكل 

  
در تحلیل تیرهای الاستیک، انرژی پتانسیل برابر با انرژی کرنشی 

  شود. در نظر گرفته می ۷صورت رابطه  تیر و به
  ܷ = ଵଶ ׬ ׬ ଵଵߝଵଵߪ)׬ + ଵଶߝଵଶߪ + ଵଷߝଵଷߪ ௟଴ݔ݀(ߞ݀ߟ݀      )۷(  
  

شعاع انحنای اثر تغییر طول محوری  - در صورتی که در روابط کرنش
شوند،  های محوری وابسته به محور اصلی تیر در نظر گرفته  و کرنش

های کرنشی کششی، خمشی و پیچشی  انرژی تیر، ترکیبی از انرژی
  خواهد بود. ۸خمش و پیچش مطابق با رابطه  - و همبندی کشش

  ܷ = ଵଶ ׬ ሼ்ߝሽ[ܭ]ሼߝሽ݀ݔ = ܷ௠ + ܷ௠௙ + ௙ܷ௟଴              )۸(  
  

بیان  ۹شکل رابطه  به ܭو ماتریس ሽߝሼ، بردار ۸که در رابطه 
  شوند. می

  

[ܭ] = ൤ [ܣ] ୘[ܤ][ܤ] ൨ , ε෤[ܦ] = ۔ۖەۖ
఍ߩఎߩకߩ఍కߝకఎߝ݁ۓ ۙۘۖ

ۖۗ              )۹(  
  

های برشی و کرنش  ترتیب کرنش به ఍కߝو  కఎߝ، ݁، ۹در رابطه که 
,ߦ)محوری در نقطه  بردار شعاع انحناست که  ߩهستند. بردار  (0,0

. شده استبر حسب درجات آزادی به آن اشاره  ۱۰- ۱۲در روابط 
وابسته به انرژی  Bوابسته به انرژی کرنشی، ماتریس  Aماتریس 

وابسته به انرژی  Dخمش و پیچش و ماتریس  - همبندی کشش
علت  شی و پیچشی بردار شعاع انحنا است. در این مطالعه بهخم

عدم وجود نیروهای محوری و فرض عدم تغییر طول محور اصلی 
در معادلات صرف نظر  Bو  Aهای  تیر از انرژی وابسته به ماتریس

شده است و فقط اثر انرژی خمشی و پیچشی تیر الگوسازی 
بودن تیر با لایه چینی متقارن سازگاری  شود که با فرض نازک می

కߩ   دارد.  = ି௩ೣ௨ೣೣା(ଵା௨ೣ)௩ೣೣଵି௪మೣ ௫ݓ − )௫                             )۱۰ߠ ఎߩ   = ௩ೣ௨ೣೣି(ଵା௨ೣ)௩ೣೣටଵି௪మೣ ߠ݊݅ݏ − ௪ೣೣටଵି௪మೣ )۱۱(             ߠݏ݋ܿ  
 ρ஖ = ି௩ೣ௨ೣೣା(ଵା௨ೣ)௩ೣೣටଵି௪మೣ ߠݏ݋ܿ − ௪ೣೣටଵି௪మೣ )۱۲(                   ݊݅ݏ  
 

شعاع انحنا از عبارات شعاع انحنای  - در صورتی که در روابط کرنش
های وابسته به این  بودن کرنش علت کوچک مرتبه بالاتر از یک (به

ଵଵߝ  شوند. حاصل می ۱۳-۱۵عبارات) صرف نظر شود، روابط  = ఎߩߞ − ఍ߩߟ                                          )۱۳(  
ଵଶߝ  = )క                                                    )۱۴ߩߞ−  
ଵଷߝ  = )క                                                                      )۱۵ߩߟ+  
 

است  ۱۶ صورت رابطه برای مواد کامپوزیتی به ܦهای ماتریس  درایه
نوشت  )، که در بخش پی۵تا (پ  )۱که هر یک از آنها از روابط (پ 
ଵଵܦ  آید. ارایه شده است، به دست می = ଵଶܦ       ܬܩ = ଵଷܦ      12఍ܭ− = ଶଶܦ    0 = 11఍ܭ ଶଷܦ    = ଷଷܦ    0 = )11ఎ                      )۱۶ܭ  

با این  بوده، ۱۶ شکل رابطه به Dبرای قسمت ایزوتروپ نیز ماتریس 
های ماتریس با قسمت کامپوزیتی، متفاوت  تفاوت که مقادیر درایه

ଵଶܦو  = به  ۱۷-۱۹صورت روابط  در ادامه انرژی جنبشی به است. 0
ܭ  آید. دست می = ଵଶ ׬ ׬ ௠ߩሼ׬ ሬܸԦ. ሬܸԦ݀݀ߟ௟଴ )۱۷(                         ݔሽ݀ߞ  ሬܸԦ = ሶݑ ݁̂௫ + ሶݒ ݁̂௬ + ሶݓ ݁̂௭ + ൫ݓߞఎ − ఍൯݁̂కݓߟ − )క݁̂఍                               )۱۸ݓߟ+ క݁̂ఎݓߞ ܭ   = 12 න න නሼߩ௠[ሼݑሶ ሶݒ ሶݓ ሽ ൝ݑሶݒሶݓሶ ൡ +௟

଴  
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  ۱۳۹۸ فروردین، ۴، شماره ۱۹دوره                                                                          پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس                                                                                                     - ماهنامه علمی

ሼݓߞఎ − ఍ݓߟ కݓߞ− కሽݓߟ ቐݓߞఎ − కݓߟకݓߞ−఍ݓߟ ቑ 

 +2ሼݑሶ ሶݒ ሶݓ ሽ[ܶ] ቐݓߞఎ − కݓߟకݓߞ−఍ݓߟ ቑ]݀ߞ݀ߟሽ                  )۱۹(  
 

ஞݓ  آید. به دست می ۲۰-۲۲صورت روابط  به ஖ݓو  ஗ݓ، కݓ، ۱۹در رابطه  = ି௩ೣ௨ሶ ೣା(ଵା௨ೣ)௩ሶ ೣଵି௪మೣ ௫ݓ − )ሶ                         )۲۰ߠ  
஗ݓ  = ௩ೣ௨ሶ ೣି(ଵା௨ೣ)௩ሶ ೣටଵି௪మೣ ߠ݊݅ݏ − ௪ሶ ೣටଵି௪మೣ ߠݏ݋ܿ                    )۲۱(  
஖ݓ  = ି௩ೣ௨ሶ ೣା(ଵା௨ೣ)௩ሶೣටଵି௪మೣ ߠݏ݋ܿ − ௪ሶ ೣටଵି௪మೣ )۲۲(          ߠ݊݅ݏ  
 

صورت  گیری جزء به جزء به فرم کلی اصل همیلتون پس از انتگرال
. نوشت ارایه شده است که در بخش پی خواهد بود) ۶رابطه (پ 

نوشت  همچنین شرایط مرزی حاکم بر این سیستم در بخش پی
 ) است.۸) و (پ ۷صورت رابطه (پ  ارایه شده که به

آمده را با روشی  دست پیش از حل معادلات لازم است معادلات به
نظیر روش تیلور بسط داد. در این پژوهش، معادلات تا درجه یک 

௨ܳ در ادامه آورده شده است. ۲۳-۲۷بسط داده شده که بسط معادلات  = − డడ௧ ൫−ܵ௠ఎݒ௧௫ − ܵ௠఍ݓ௧௫ + )௧൯           )۲۳ݑ݉  
 ܳ௩ = − ݐ߲߲ ൫݉ݒ௧ + ܵ௠఍ ௧൯ߠ + ߲ଶ߲ݐ߲ݔ ൫ܬ௠ఎݒ௧௫ − ܵ௠ఎ ௧൯ݑ + డమడ௫మ ௫௫ݒଷଷܦ−) + ௫௫ݓଶଷܦ + )௫)                         )۲۴ߠଵଷܦ  
 ܳ௪ = − ݐ߲߲ ൫݉ݓ௧ − ܵ௠ఎߠ௧൯+ ߲ଶ߲ݐ߲ݔ ൫ܬ௠఍ݓ௧௫ − ܵ௠఍ݑ௧൯ + డమడ௫మ ௫௫ݒଶଷܦ−) − ௫௫ݓଶଶܦ − )௫)                        )۲۵ߠଵଶܦ  
 ܳఏ = − ݐ߲߲ ൫ܵ௠఍ݒ௧ − ܵ௠ఎݓ௧ + ௧൯ߠ௠కܬ − డడ௫ ௫௫ݒଵଷܦ) − ௫௫ݓଵଶܦ − )௫)                         )۲۶ߠଵଵܦ  
 

௨ܳبا فرض این که  = تبدیل  ۲۷صورت رابطه  به ۲۳است، رابطه  0
௧ݑ  .شود می = ଵ௠ (ܵ௠ఎݒ௧௫ + ܵ௠఍ݓ௧௫)                        )۲۷(  

  

شکل معادله انتگرالی دیفرانسیلی بوده که با  به ۲۳-۲۷ معادلات
کمک روش حل عددی پس از جداسازی متغیرها قابل حل است. 
با فرض این که در راستای محور تیر، نیروی محوری صفر است، 

به سه  ۲۳- ۲۶توان با جایگزینی در معادلات  را می ۲۷معادله 
 معادله کاهش داد.

ܺ) ௑௥߶فرض کنید  = ,ݒ ,ݓ امین شکل مود خطی در ݎو  (ߠ
باشد، با استفاده از تکنیک جداسازی متغیرها و روش  ݔجهت 

صورت  توان به جمع آثار مودها، درجات آزادی سیستم مذکور را می
,ݐ)ݒ  نوشت. ۲۸-۳۰صورت معادله  حاصلضرب توابع زمانی و مکانی به (ݔ = ∑ ேೡ௜ୀଵ(ݔ)௜ݒ(ݐ)௜ߞ                                )۲۸( ,ݐ)ݓ   (ݔ = ∑ ேೢ௜ୀଵ(ݔ)௜ݓ(ݐ)௜ߟ                                            )۲۹(  

,ݐ)ߠ  (ݔ = ∑ ேೡ௜ୀଵ(ݔ)௜ߠ(ݐ)௜ߚ                                )۳۰(  

کردن  از طرفی با استفاده از روش گالرکین که براساس تکنیک حداقل
مانده وزنی با استفاده از شکل مودهایی است که با شرایط باقی

در  ۳۱- ۳۵مرزی طبیعی را ارضا کنند، با ضرب هر یک از معادلات 
توان  گیری روی طول تیر می شکل مود مربوطه و سپس انتگرال

׬  نوشت. ۳۲و  ۳۱شکل روابط  معادلات را به ߶௑௥ பେ ሶೣப୲ ௟଴ݔ݀ + ׬ ௗథ೉ೝௗ௫ ቀడ஼ ሶೣ ᇲడ௧ − ௫ᇲቁ௟଴ܥ ݔ݀ ׬                       − ௗమథ೉ೝௗ௫మ (C௫ᇲᇲ)௟଴ ݔ݀ + [߶௑௥ ቀC௫ᇲ − பେ ሶೣ ᇲப୲ − பେೣᇲᇲப௫ ቁ  − ௗథ೉ೝௗ௫ C௫ᇲᇲ]|଴௟ = ׬ ߶௑௥ܳ௫݀ݔ௟଴                                    )٣١( ׬   ߶ఏ௥(பେഇሶப୲ − ௟଴ݔ݀(ఏܥ ׬+ ௗథഇೝௗ௫ Cఏᇲ݀ݔ௟଴ + [߶ఏ௥Cఏᇲ]|଴௟ ׬= ߶ఏ௥௟଴ ܳఏ                             )٣٢(  
شده برای تیر  شکل مودهای خطی خمشی و خمشی درنظرگرفته

௜ݒ هستند. ۳۳- ۳۵های  معادلهصورت  سرگیردار به یک = cosh(ߙ௜ݔ) − cos(ߙ௜ݔ) − (ݔ௜ߙ ) ௜[sinhߚ −sin (ߙ௜ݔ)]                                                 )٣٣(  
௜ݓ  = cosh(ߙ௜ݔ) − cos(ߙ௜ݔ) − (ݔ௜ߙ ) ௜[sinhߚ −sin (ߙ௜ݔ)                                             )٣٤(  
௜ߠ  = √2sin (ߛ௜ݔ)                             )۳۵(  

 ۳۶صورت رابطه  به ௜ߛو  ௜ߚ، ௜ߙعنوان مثال برای مود اول، مقادیر  به
  است.

௜ߙ  )۳۶( = ௜ߚ 1.8751 = ௜ߛ 1.5708 = 0.734096 
شود، بنابراین حدود  شده شامل دو قسمت می از آنجایی که تیر مدل

شود  تقسیم میتیر)  (طول lتا  xو  xانتگرال به دو قسمت صفر تا 
الف نشان داده شده است. همچنین نمای کلی بال  - ۲که در شکل 

دار و یک قسمت کامپوزیتی  دوتکه با یک قسمت فلزی سوئیپ
  ب نمایش داده شده است. -۲دار در شکل  سوئیپ

  

 
سوئیپ و بال بال با یک قسمت فلزی و یک قسمت کامپوزیتی با زاویه ) ۲شکل 

الف) ؛ دار و یک قسمت کامپوزیتی با زاویه سوئیپ با یک قسمت فلزی سوئیپ
یک  بال با یک قسمت فلزی و یک قسمت کامپوزیتی با زاویه سوئیپ، ب) بال با

  دار و یک قسمت کامپوزیتی با زاویه سوئیپ قسمت فلزی سوئیپ
  
 های آیرودینامیک مدل نیرو و ممان - ۲- ۲

 از آنجایی که بارهای وارده بر سازه، دینامیک و آیرودینامیک 
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سازی بارهای  هستند، لذا با استفاده از فرضیات معقول آنها و شبیه
اند. از  ای ارایه نموده دهش آیرودینامیک، محققان زیادی روابط ساده

توان به فرضیه پیستون، فرضیه نواری،  بین این فرضیات می
های مبتنی بر جریان پتانسیل و غیره اشاره کرد. استفاده از هر  روش

ها بستگی به مساله مورد بررسی نیز دارد. با توجه به  یک از روش
شده،  این که در این پژوهش از فرضیه آیرودینامیک نواری استفاده

ابتدا به بررسی اجمالی این فرضیه پرداخته شده است. فرضیات 
  حاکم بر تئوری آیرودینامیک نواری عبارت از موارد زیر است:

  پتانسیل یعنی غیرلزج و غیرچرخشی باشد. ،جریان -۱
های نوارها موازی جریان باشند. به عبارت دیگر، رفتار  برش -۲

  است.جریان در هر نوار مسقل از دیگری 
های نازک برای محاسبه ضرایب آیرودینامیک  از تئوری ایرفویل -۳

  شود. استفاده می
های آیرودینامیک  برای بررسی مسایل واگرایی، استفاده از فرضیه

پایا کافی است، در حالی که برای بررسی مسایل ناپایداری دینامیک 
ن اساس، های آیرودینامیک ناپایا استفاده نمود. بر ای باید از فرضیه

ناپذیر  در این پژوهش از نیروی آیرودینامیک جریان ناپایای تراکم
حول بال در حوزه زمان براساس تابع وگنر در انتگرال دوهامل 

شود. براساس این فرض، نیروها و ممان آیرودینامیک  استفاده می
صورت زیر است. با توجه به این که بال دارای یک قسمت با زاویه  به

صورت  های آیرودینامیک به شکل نیروها و ممان عقبگرد است،
ܮ  خواهد شد. ۳۸و  ۳۷روابط  = ሷݓଶൣܾߩߨ − ߉ݏ݋ሷܿߠܾܽ − ௫ሷݓܾܽ ൧߉݊݅ݏ ܾܷߩߨ2− ቂ(0)ݓ + ܾ ቀଵଶ − ܽቁ ߉ݏ݋ܿ(0)ߠ) ቃ(߉݊݅ݏ௫(0)ݓ− ሶ߮ (ݐ) + ሶݓ(0)߮)ܾܷߩߨ2 + ܾ ቀଵଶ −ܽቁ [߮(0) + ଵଵିଶ௔ ൫ߠሶܿ߉ݏ݋ − ሶݓ ௫߉݊݅ݏ൯ + ሶ߮ ቂܷ߮(0)+  [ݓ(0) + ܾ ቀଵଶ − ܽቁ ሶ߮ (0)ቃ ߉ݏ݋ܿߠ) − (߉݊݅ݏ௫ݓ ௪ଵ݁ିఌభ௧ߣ)ܾܷߩߨ2− ׬ ௧଴ߪఌభఙ݀݁(ߪ)ݓ ௪ଶ݁ିఌమ௧ߣ+ ׬ ௧଴ߪఌమఙ݀݁(ߪ)ݓ ఏଵ݁ିఌభ௧ߣ)ܾܷߩߨ2 + ( ׬ ௧଴߉ݏ݋ܿ(ߪ)ߠ) ߪఌభఙ݀݁(߉݊݅ݏ(ߪ)௫ݓ− + ఏଶ݁ିఌమ௧ߣ ׬ ௧଴߉ݏ݋ܿ(ߪ)ߠ) )۳۷(                            ߪఌమఙ݀݁(߉݊݅ݏ(ߪ)௫ݓ−  

௘.௔ܯ  = ଷܾߩߨ ቂܽݓሷ − ܾ ቀଵ଼ + ܽଶቁ ߉ݏ݋ሷܿߠ) ௫ሷݓ− ቃ(߉݊݅ݏ − ଶܾܷߩߨ2− ቀଵଶ + ܽቁ (0)ݓ] +ܾ ቀଵଶ − ܽቁ ߉ݏ݋ܿ(0)ߠ) − [(߉݊݅ݏ௫(0)ݓ ሶ߮ (ݐ) ଶܾܷߩߨ2+ ቀଵଶ + ܽቁ ሶݓ(0)߮) + ܾ ቀଵଶ − ܽቁ ቂ߮(0) +ଵଵିଶ௔ቃ ൫ߠሶܿ߉ݏ݋ − ௫ሶݓ ൯߉݊݅ݏ + ሶ߮ ݓ(0) + ቂܷ߮(0) +ܾ ቀଵଶ − ܽቁ ሶ߮ (0)ቃ ߉ݏ݋ܿߠ) − ((߉݊݅ݏ௫ݓ − ଶܾܷߩߨ2 ቀଵଶ +ܽቁ(ߣ௪ଵ݁ିఌభ௧ ׬ ௧଴ߪఌభఙ݀݁(ߪ)ݓ ௪ଶ݁ିఌమ௧ߣ+ ׬ ௧଴ߪఌమఙ݀݁(ߪ)ݓ ) + ଶܾܷߩߨ2 ቀଵଶ +ܽቁ(ߣఏଵ݁ିఌభ௧ ׬ ߉ݏ݋ܿ(ߪ)ߠ) −௧଴ݓ௫(ߪ)߉݊݅ݏ)݁ఌభఙ݀ߣ+ߪఏଶ݁ିఌమ௧ ׬ ߉ݏ݋ܿ(ߪ)ߠ) −௧଴ݓ௫(ߪ)߉݊݅ݏ)݁ఌమఙ݀۳۸(                                                     (ߪ(  
در این پژوهش دو حالت برای بال دوتکه در نظر گرفته شده است. 
حالت اول مربوط به بال با یک قسمت فلزی و یک قسمت 
کامپوزیتی بدون زاویه سوئیپ است. در حالت دوم، یک بال با یک 

قسمت فلزی با زاویه سوئیپ صفردرجه و یک قسمت کامپوزیتی با 
  گیرد. والاستیک قرار میزاویه سوئیپ متغیر مورد تحلیل آیر

  
 اعتبارسنجی - ۳
منظور اعتبارسنجی، بال کامپوزیتی هیل با خصوصیات مکانیکی  به

و  پاتیلبا نتایج کار  ۲و  ۱های  و ابعادی مشخص مطابق با جدول
در شرایط اولیه مختلف مقایسه شده و  ۳طبق جدول  [17]همکاران

  براساس آن، نتایج از همخوانی خوبی برخوردار است. 
بودن نتایج مطالعه حاضر، حال به سراغ  با توجه به قابل قبول

تحلیل ناپایداری آیروالاستیک بال با یک قسمت فلزی و یک 
ر شود. د قسمت از جنس کامپوزیت و زاویه سوئیپ پرداخته می

ادامه به بررسی تاثیر طول قسمت کامپوزیتی در مقایسه با قسمت 
فلزی و همچنین تاثیر زاویه سوئیپ قسمت کامپوزیتی بر سرعت 

  وقوع ناپایداری پرداخته خواهد شد.
  

  [17]خصوصیات مکانیکی ماده) ۱جدول 
 مقدار پارامتر نوع ماده
݃݇)چگالی  هوا ݉ଷൗ )  ۰۸۸۸۹/۰ 

  کامپوزیت

ଶଶܧ  ۱۱e۲ (ܽ݌)ଵଵܧ = ଵଶܩ ۹e۵ (ܽ݌)ଷଷܧ = ଵଶߥ ۸e۵ (ܽ݌)ଶଷܩ ۸e۵ (ܽ݌)ଵଷܩ =  ଶଷ ۳/۰ Number of layer  ۱ߥ ଵଷ ۲۵/۰ߥ
 ایزوتروپ

 ۰ (ܽ݌)ଵଶܦ ۴e۴۰۰ (ܽ݌)ଷଷܦ ۴e۲ (ܽ݌)ଶଶܦ  ۴e۱ (ܽ݌)ଵଵܦ
  

  [17]مشخصات ابعادی بال) ۲جدول 
 ۱ (࢓)࡯ ۰ ࢇ ۱۶ (࢓)ࡸ مقدار پارامتر

.ࢍ࢑)ࣀ࢓ࡶ ۷۵/۰  (࢓/ࢍ࢑)جرم واحد طول قسمت کامپوزیتی  .ࢍ࢑)ࣁ࢓ࡶ  e۵-۴ (࢓  e۵/۹۹-۳ (࢓
  

  نتایج اعتبارسنجی بال کامپوزیتی هیل )۳جدول 

  جایی عمودی اولیه جابه
 سرعت وقوع ناپایداری

  [17]پژوهش  کار حاضر
٠.٠٢  ۳۲.۷۱  ۳۲.۲ 
٢ ۳۰  ۳۰ 
۴  ۲۸.۱۳  ۲۸ 

  
 نتایج - ۴

شد، در این پژوهش دو حالت  گفته  ۲- ۲همان طور که در بخش 
برای بال دوتکه در نظر گرفته شده است. حالت اول مربوط به بال 
با یک قسمت فلزی و یک قسمت کامپوزیتی بدون زاویه سوئیپ 

گیرد. در این حالت، تاثیر  مورد بررسی قرار می ۱-۴است که در بخش 
ل بال روی سرعت وقوع نسبت طول قسمت فلزی به طول ک
و در حالت دوم، یک  ۲- ۴ناپایداری بررسی خواهد شد. در بخش 

بال با یک قسمت فلزی با زاویه سوئیپ صفردرجه و یک قسمت 



 ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــشاهرخ شمس و همکاران ـــــــــــــــــــــــــــــ ۹۳۲

  ۱۳۹۸ فروردین، ۴، شماره ۱۹دوره                                                                          پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس                                                                                                     - ماهنامه علمی

کامپوزیتی با زاویه سوئیپ متغیر، مورد تحلیل آیروالاستیک قرار 
گیرد و اثرات تغییر زاویه سوئیپ و زاویه الیاف قسمت  می

شود. در این  سرعت وقوع ناپایداری بررسی میکامپوزیتی روی 
بیان شد، از نیروی  ۱-۲تحلیل، مطابق با آنچه در بخش 
ناپذیر حول بال در حوزه زمان  آیرودینامیک جریان ناپایای تراکم

 براساس تابع وگنر در انتگرال دوهامل استفاده شده است.
ی و بررسی پایداری آیروالاستیک خطی بال با یک قسمت فلز - ۱- ۴

  یک قسمت کامپوزیتی بدون زاویه سوئیپ
در این بخش، پایداری آیروالاستیک خطی بال با یک قسمت فلزی 

درجه) ۹۰طور مثال  و یک قسمت کامپوزیتی با زاویه دلخواه (به
بدون زاویه سوئیپ بررسی خواهد شد. خصوصیات مکانیکی و 
مشخصات ابعادی بال در قسمت فلزی و کامپوزیتی مطابق با 

و سایر فرضیات مربوط به این قسمت طبق جدول  ۲و  ۱های  دولج
است. در ادامه، یک بال با نسبت طول قسمت فلزی به طول کل  ۴

଴ݓدر شرایط اولیه  ۲/۰برابر  = قبل و حین وقوع وقوع  0.02
نشان داده شده است. روش کار به  ۲و  ۱ناپایداری در نمودارهای 

های مختلف بررسی  تاین صورت است که ناپایداری در سرع
شود. قبل از سرعت وقوع ناپایداری، دامنه ناپایداری در تمام  می

محض گذشت  شود، اما به درجات آزادی پس از گذشت زمان کم می
ها با گذشت زمان افزایش  از سرعت وقوع ناپایداری، دامنه ناپایداری

ا ه مشخص است، دامنه ناپایداری ۱یابد. همان طور که در نمودار  می
شود، اما با  قبل از سرعت وقوع ناپایداری یا گذشت زمان کم می

 ۳۴.۸افزایش سرعت و گذر از سرعت وقوع ناپایداری (که در اینجا 
 ۳نمودار  یابد. ها با گذشت زمان افزایش می است)، دامنه ناپایداری

به بررسی تاثیر طول قسمت کامپوزیتی در مقایسه با قسمت فلزی 
سرعت وقوع ناپایداری افزایش و این نمودار، پردازد. براساس  می

 ۰.۹طوری که هر چه طول قسمت فلزی تا  یابد، به سپس کاهش می
یابد و  طول بال افزایش یابد، سرعت وقوع ناپایداری افزایش می

پس از آن هر چه طول قسمت فلزی افزایش یابد، سرعت وقوع 
که در آن نحوه تغییرات  ۵ل یابد. براساس جدو ناپایداری کاهش می

نسبت طول قسمت فلزی به طول سرعت فلاتر و جرم بال دوتکه در 
کل بال مختلف بررسی شده، با افزایش نسبت طول قسمت فلزی به 

، در ۵طول کل بال، جرم کل بال افزایش یافته است. براساس جدول 
حالتی که بال تمام کامپوزیتی است (که نسبت طول قسمت فلزی 

کیلوگرم است، ولی با ۱۲ول کل بال برابر با صفر است)، جرم به ط
افزایش نسبت طول قسمت فلزی به طول کل بال تا حالت بال تمام 
فلزی (که نسبت طول قسمت فلزی به طول کل بال برابر با یک 

رسد  یابد. بنابراین به نظر می کیلوگرم افزایش می۲۴است)، جرم به 
ای در طراحی بال دارد، هر  کننده ییندر کاربردهایی که جرم، نقش تع

چه طول قسمت کامپوزیتی بیشتر باشد، طراح بیشتر به هدف خود 
شود. از طرف دیگر، اگر جرم  ترشدن بال است، نزدیک می که سبک

کننده در طراحی نباشد، استفاده از یک قسمت  پارامتر تعیین
   تواند سرعت وقوع ناپایداری را افزایش دهد. کامپوزیتی می

  
طول قسمت فلزی به طول کل بال خصوصیات بال دوتکه با نسبت ) ۴جدول 
  مختلف

 مقدار پارامتر
 ~۱۰  نسبت طول قسمت فلزی به طول کل بال

 ۹۰  زاویه الیاف کامپوزیت
 ۰  زاویه سوئیپ قسمت کامپوزیتی

جرم واحد طول قسمت کامپوزیتی جرم واحد طول قسمت 
 ۷۵/۰  (݉/݃݇)کامپوزیتی 

  (݉/݃݇)جرم واحد طول قسمت فلزی جرم واحد طول قسمت کامپوزیتی 
۵/۱ 

های  نسبتنحوه تغییرات سرعت وقوع ناپایداری و جرم بال دوتکه در  )۵جدول 
  طول قسمت فلزی به طول کل بال مختلف
  سرعت وقوع ناپایداری  جرمنسبت طول قسمت فلزی به طول کل بال

۰  ۱۲ ۳۴.۲ 
٢/٠ ۱۴.۴ ۳۴.۴ 
۰.۴  ۱۶.۸ ۳۴.۶ 
۰.۶  ۱۹.۲ ۳۵.۱ 
۰.۸  ۲۱.۶ ۳۶.۳ 
۰.۹  ۲۲.۸ ۳۶.۹ 
۱ ۲۴ ۳۳.۷ 

  

  

 
଴ݓقبل از وقوع ناپایداری آیروالاستیک در شرایط ) ۱نمودار  =  U=34.7و  0.02

  ۲/۰در بال با نسبت طول قسمت فلزی به طول کلی برابر با 
  

 

 
଴ݓآغاز وقوع ناپایداری آیروالاستیک در شرایط ) ۲نمودار  =  U=34.8و  0.02

  ۲/۰در بال با نسبت طول قسمت فلزی به طول کل برابر با 



 ۹۳۳ تحلیل آیروالاستیک بال سوئیپ دوگانه با یک قسمت فلزی و یک قسمت کامپوزیتیـــــــــــــــــــــــــــــــــــ ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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نمودار سرعت وقوع ناپایداری بر حسب نسبت طول قسمت فلزی به  )۳نمودار 

  نسبت طول کل بال

  
بررسی پایداری آیروالاستیک خطی بال با یک قسمت فلزی  - ۲- ۴

  و یک قسمت کامپوزیتی با زاویه سوئیپ
در این قسمت، پایداری آیروالاستیک خطی بال با یک قسمت 
فلزی و یک قسمت کامپوزیتی با زاویه سوئیپ بررسی شده است. 
در این بال، نصف بال از جنس فلز (ایزوتروپ) و نصف دیگر آن از 
جنس کامپوزیت و دارای زاویه عقبگرد است. خصوصیات مادی و 

پیک و کامپوزیتی مشخصات ابعادی بال در دو قسمت ایزوترو
بوده و  ۶و سایر فرضیات مطابق با جدول  ۲و  ۱های  مطابق با جدول

در نظر گرفته شده و  ۴صورت ناپایا در نمودار  خصوصیات جریان به
تغییرات سرعت وقوع ناپایداری در زوایای عقبگرد مختلف ارایه 

  شده است. 
  

  قسمت کامپوزیتیخصوصیات بال دوتکه با زوایای سوئیپ مختلف در ) ۶جدول 
 مقدار پارامتر

 ۰.۵  نسبت طول قسمت فلزی به طول کل بال
 ۹۰-۶۰-۳۰-۰ زاویه الیاف کامپوزیت

 - ۹۰~۸۰  زاویه سوئیپ قسمت کامپوزیتی
 

 
تاثیر زاویه عقبگرد منفی قسمت کامپوزیتی به سرعت وقوع ناپایداری ) ۴نمودار 

  در زوایای الیاف مختلف در جریان ناپایا

  
مشخص است، با افزایش زاویه عقبگرد  ۴طور که در نمودار همان 

تا صفردرجه، سرعت وقوع ناپایداری کاهش پیدا  -۹۰منفی از 
این است که سرعت وقوع  ۵قابل توجه در نمودار   کند. نکته می

درجه بیشترین مقدار خود را دارد. ۳۰ناپایداری در زاویه الیاف 
در نمایی  ۴قع همان نمودار که در وا ۵همچنین مطابق با نمودار 

ترین  درجه مناسب۳۰دهد که زاویه الیاف  تر بوده، نشان می بزرگ
تا صفردرجه،  - ۴۰زاویه است. همچنین در بازه زاویه عقبگرد بین 

درجه کمترین سرعت وقوع ناپایداری را دارد. همچنین - ۲۰زاویه 
رجه، د۸۰، با افزایش زاویه عقبگرد از صفر تا ۶مطابق با نمودار 

 ۶و  ۴یابد. از مقایسه دو نمودار  سرعت وقوع ناپایداری افزایش می
مشخص است که زاویه عقبگرد مثبت تاثیر نامطلوبی روی سرعت 

طوری که بال در سرعت بسیار  وقوع ناپایداری خواهد گذاشت، به
، با افزایش ۶تری، دچار ناپایداری خواهد شد. مطابق با نمودار  پایین

درجه، سرعت وقوع ناپایداری ۸۰مثبت از صفر تا زاویه عقبگرد 
کاهش خواهد یافت. همچنین زاویه الیاف صفردرجه بهترین زاویه 

  ممکن برای بال هیبریدی با زاویه عقبگرد مثبت خواهد بود.
، قبل و حین سرعت وقوع V,W,θدر ادامه، رفتار سازه جهات 

درجه در شرایط اولیه در -۲۰در زاویه عقبگرد  ۷ناپایداری در نمودار  ଴ݓ = نشان داده شده است که براساس آن با  در جریان ناپایا 1
افزایش سرعت یکی از درجات آزادی با افزایش زمان افزایش، وقوع 

  افتد. ناپایداری اتفاق می
  

 
تاثیر زاویه عقبگرد منفی قسمت کامپوزیتی به سرعت وقوع ناپایداری  )۵نمودار 

ای بین  تر در بازه زاویه در زوایای الیاف مختلف در جریان ناپایا در نمایی بزرگ
  تا صفر درجه -۴۰
  

 
تاثیر زاویه عقبگرد مثبت قسمت کامپوزیتی به سرعت وقوع ناپایداری  )۶نمودار 

  در زوایای الیاف مختلف در جریان ناپایا
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  ۱۳۹۸ فروردین، ۴، شماره ۱۹دوره                                                                          پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس                                                                                                     - ماهنامه علمی

 

 
଴ݓ ,U=29.93آغاز وقوع ناپایداری آیروالاستیک در شرایط ) ۷نمودار  = 0.02 

  درجه-۲۰در بال با دو قسمت فلزی و کامپوزیتی و زاویه عقبگرد 
  
  گیری نتیجه - ۵

پژوهش، ابتدا یک بال با یک قسمت فلزی و یک قسمت در این 
کامپوزیتی بدون زاویه سوئیپ مورد بررسی قرار گرفت. زاویه الیاف 

درجه در نظر گرفته شده ۹۰صورت دلخواه  قسمت کامپوزیتی به
، در صورتی که در قسمت کامپوزیت زاویه ۶است. طبق نمودار 

مت فلزی، ابتدا عقبگرد وجود نداشته باشد، با افزایش طول قس
کند. در  سرعت وقوع ناپایداری افزایش و سپس کاهش پیدا می

بخش بعدی، یک بال با یک قسمت فلزی بدون زاویه عقبگرد و یک 
قسمت کامپوزیتی با زاویه عقبگرد مثبت و منفی با چهار زاویه 

پایا مورد تحلیل قرار گرفته است. مطابق  الیاف دلخواه در جریان نا
، با افزایش زاویه عقبگرد مثبت و منفی در ۶و  ۴ی با نمودارها

یابد.  قسمت کامپوزیتی، سرعت وقوع ناپایداری کاهش می
همچنین زاویه عقبگرد مثبت، تاثیر نامطلوبی روی سرعت وقوع 

دهد. براساس  ناپایداری دارد و سرعت وقوع ناپایداری را کاهش می
درجه و ۳۰ترین زاویه ، از بین چهار زاویه دلخواه الیاف، به۵نمودار 

  ، بهترین زاویه الیاف زاویه صفردرجه است. ۶براساس نمودار 
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