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Derivation and Aeroelastic Analysis of a Rotating Airfoil Using 
Unsteady Loewy Aerodynamic and Flutter Suppression by 
PID Controller

[1] Nonlinear aeroelastic response of slender wings based on Wagner function [2] An 
efficient method for nonlinear aeroelasticy of slender wings [3] Aerodynamic performance 
enhancement analysis of horizontal axis wind turbines using a passive flow control method 
via split blade [4] General theory of aerodynamic instabilityand the mechanism of flutter [5] 
Uber die Entstehung des dynamischen Auftriebes von Tragfl ugeln [6] Airfoil theory for 
non-uniform motion [7] A two-dimensional approximation to the unsteady aerodynamics 
of rotary wings [8] Challenges in modeling the unsteady aerodynamics of wind turbines [9] 
Aeroelastic analysis of a rotating wind turbine blade using a geometrically exact formulation 
[10] Aeroelastic modeling and dynamic analysis of a wind turbine rotor by considering 
geometric nonlinearities [11] Nonlinear aeroelastic characterization of wind turbine blades 
[12] Simulation of aeroelastic behavior in a composite wind turbine blade [13] Control of a 
nonlinear wing section using leading-and trailing-edge surfaces [14] Study of the conditions 
that cause chaotic motion in a two-dimensional airfoil with structural nonlinearities in 
subsonic flow [15] Unsteady blade element-momentum method including returning wake 
effects [16] Adding feedforward blade pitch control to standard feedback controllers for 
load mitigation in wind turbines [17] Actuator control of edgewise vibrations in wind 
turbine blades [18] Advanced control algorithms for reduction of wind turbine structural 
loads [19] Adaptive control over the permanent characteristics of a wind turbine [20] Fuzzy 
gain-scheduled active fault-tolerant control of a wind turbine [21] Two LQRI based blade 
pitch controls for wind turbines [22] Introduction to structural dynamics and aeroelasticity

In this study, we derived the rotating airfoil aeroelastic system of equation considering Loewy 
aerodynamics. To this end, we define the local coordinate system on airfoil and reference 
coordinate on the hub. We define the free air velocity vector and the airfoil rotating speed vector 
according to the reference coordinate. So, the Kinetic and Potential energies are derived based 
on linear stiffness and linear damping according to the Hamiltonian principle. Wakes behind 
the rotating blades form into the helix. Therefore, we form the aeroelastic equation of motion 
with Loewy aerodynamic which compensates the wake effects. Stability analysis is performed 
by the well-known P-K method. Flutter speed and stability boundary are estimated. Comparing 
the results of stability analysis and the reference validates the applied method. Furthermore, 
we proposed the PID Control to suppress the flutter speed. Pitch angle is the PID controller 
input and command. The desired control criteria including settling time and error tolerance 
are selected to design PID controller. Unit step response shows that pitch angle response is 
under-damped. However, step response tracks input well. Besides, disturbance rejection by 
considering the gain from input to output to remain below the gain value is analyzed. 

A B S T R A C TA R T I C L E    I N F O

Article Type
Original Research

Authors
Shams Sh.*1 PhD,
Esbati Lavasani R.1 MSc

Keywords  Aeroelasticity; Loewy Aerodynamic; PID Control; Flutter; Rotating Airfoil

*Correspondence
Address: University of Tehran, Jalal 
Al Ahmad Intersection, North Kar-
gar Street, Tehran, Iran. Postal Code: 
1439957131
Phone: +98 (21) 86093202
Fax: +98 (21) 88497324
shahrokh.shams@ut.ac.ir

1Aerospace Engineering Depart-
ment, New Sciences & Technologies 
Faculty, University of Tehran, Teh-
ran, Iran

Article History
Received: August 29, 2018                       
Accepted: December 17, 2018                       
ePublished: June 01, 2019

How to cite this article
Shams Sh, Esbati Lavasani R. Deriv-
ation and Aeroelastic Analysis of a 
Rotating Airfoil Using Unsteady Lo-
ewy Aerodynamic and Flutter 
Suppression by PID Controller. 
Modares Mechanical Engineering. 

2019;19(6):1347-1354.

https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0263823108000712
https://link.springer.com/article/10.1007/s11071-011-0018-2
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0167610516303877
https://ntrs.nasa.gov/search.jsp?R=19930090935
https://books.google.com/books?id=uP9TAAAAMAAJ&dq=editions:ISBN0486132439
https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/8.674
https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/8.3777?journalCode=jans
http://yon.ir/JCtWQ
https://link.springer.com/article/10.1007/s11071-017-3591-1
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0022460X18304310
https://journals.sagepub.com/doi/abs/10.1177/1077546314529986
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0167610516300435
https://arc.aiaa.org/doi/abs/10.2514/1.9284
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0889974612000874
http://www.jatm.com.br/ojs/index.php/jatm/article/viewFile/163/284
https://www.sciencedirect.com/science/article/abs/pii/S0957415811000444
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0022460X11008819
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0960148114007812
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S1877705815039685
https://www.sciencedirect.com/science/article/pii/S0016003213001798
https://www.mdpi.com/1996-1073/5/6/1998
http://yon.ir/oSC32


 ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــلواسانی ــــــــــــــــ شاهرخ شمس و رضا اثباتی ۱۳۴۸

  ۱۳۹۸ خرداد، ۶، شماره ۱۹دوره                                                                                                                پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس                                                                   - ماهنامه علمی

معادلات  یداریپا لیاستخراج و تحل
 کینامیرودیچرخان با آ لیرفویا تهیسیروالاستیآ

  PIDفلاتر با کنترلر  قیو تعو یلوو ایناپا
  

  PhD *شاهرخ شمس

   رانیدانشگاه تهران، تهران، ا ن،یهوافضا، دانشکده علوم و فنون نو یگروه مهندس
  MSc یلواسان یرضا اثبات

  رانیدانشگاه تهران، تهران، ا ن،یهوافضا، دانشکده علوم و فنون نو یگروه مهندس
  

  چکيده
 کینامیرودیکمک آ چرخان به لیرفویا تهیسیروالاستیپژوهش معادلات آ نیدر ا
 لیرفویمختصات متصل به ا یها منظور دستگاه نیاستخراج شده است. بد یلوو

. سرعت وزش باد و میکن یم فیو دستگاه مختصات مرجع متصل به هاب را تعر
دست   مختصات به یها دستگاه نیدر ا یصورت بردار را به لیرفویا یسرعت دوران

و  یبا فرض سخت لیو پتانس یجنبش یمعادلات انرژ بیترت نی. بدمیآور یم
درنظرگرفتن دنباله  ی. براندیآ یبه دست م نیلتونیبا روش هم یخط ییرایم

را با معادلات سازه  یلوو یایناپا کینامیرودیچرخان، آ لیرفویپشت ا چیمارپ
. میآور یچرخان را به دست م لیرفویا تهیسیروالاستیکوپل کرده و معادلات آ

شده و سرعت فلاتر  یداریپا لیتحل PKحاصل با روش  تهیسیروالاستیمعادله آ
 ستمیبا مرجع، صحت روش استخراج س یداریپا جینتا سهی. با مقاشود یم نییتع

بر  PIDفلاتر، کنترل  قیمنظور تعو به نیشده است. همچن یمعادلات بررس
کنترل در  یگام را ورود هیاعمال شده است. زاو تهیسیروالاستیمعادلات آ ستمیس

شامل خطا و زمان کنترل،  یمطلوب طراح یها خواسته فی. با تعرمیریگ ینظر م
که پاسخ پله واحد  دهد ینشان م جیو اعمال شده است. نتا یطراح PIDکنترلر 
رد  وه،علا . بهکند یرا دنبال م یورود یخوب به یاست و خروج رایم - ریگام ز هیزاو

با کنترلر  یبه خروج یورود بهره یاغتشاش با درنظرگرفتن با محدودساز
  شده است. یقبل و بعد از سرعت فلاتر بررس یبرا شده، فیتعر

  چرخان لیرفوی، فلاتر، اPIDکنترل  ،یلوو کینامیرودیآ ته،یسیروالاستآی ها: کلیدواژه
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  مقدمه  - ۱
از انتقال انرژی از سیال به ای ارتعاشی، ناشی  پدیده فلاتر پدیده

سازه است. مطالعات زیادی در زمینه بررسی پایداری و فلاتر 
های حل مختلف  غیرخطی و روش - بال در حالات خطی - ایرفویل

ناپذیر و ناپایا در حوزه  . ایرفویل در شرایط تراکم[3-1]وجود دارد
و  کارمن وانو  [5]وگنر، [4]تئودورسنفرکانسی و زمان توسط 

ها بر مبنای نظریه ایرفویل  فرموله شده است. این روش [6]رزسیی
تاثیر  لوویاند و حل دقیق تحلیلی دارند.  نازک ناپایا توسعه یافته

دنباله جریان در عملکرد آیرودینامیک در روتورها را با اعمال 
 لووی. نتایج نظریه [7]بررسی کرد تئودورسنتصحیحات بر روش 

دهد که نتیجه اصلی لحاظ ورتیسیته پشت پره، تقویت  نشان می
 قابل های آیرودینامیک مدل [8]لیشمان. [7]پاسخ لیفت ناپایا است

و  رضاییاستفاده در توربین بادی را برشمرده است. از این رو 
پایا و ناپایا در تشکیل  ترتیب از آیرودینامیک شبه به [10 ,9]همکاران

، ایرفویل [11]یسیته استفاده کردند. در پژوهشیمعادلات آیروالاست
عنوان بخشی از تیر در نظر گرفته شده است. با استخراج  چرخان به

پایا، سرعت فلاتر  معادله آیروالاستیسیته با کمک آیرودینامیک شبه
به دست آمده است. از آنجایی که در توربین بادی، بارهای وارد بر 

یم از نیروی آیرودینامیک ناپایا و پره و کارآیی توربین بادی مستق
پذیرند، استفاده از آیرودینامیک  جریان هلیکال پشت پره تاثیر می

در تشکیل معادلات آیروالاستیسیته مناسب به نظر  لووی
درجه آزادی با  فلپ سه - ، یک ایرفویل[12]. در پژوهشی[3]رسد می

کمک فضای حالت تحلیل  به وگنرآیرودینامیک ناپایای 

دهد  پایداری شده است. بررسی منابع نشان می -لاستیکآیروا
در استخراج  تئودورسنپایا و همچنین ناپایای  آیرودینامیک شبه

. ترکیب معادلات سازه و [15-13]ای دارند معادلات جایگاه ویژه
)، معادلات آیروالاستیسیته لووییا  تئودورسنآیرودینامیک خطی (
های توربین  ا افزایش طول پرهدانیم ب دهد. می خطی را به دست می

بادی، امکان وقوع فلاتر در انتهای طول پره وجود دارد. از این رو، 
دهی (تغییر زاویه گام) در منابع در  های کنترلی مانند گام روش
های بالا پیشنهاد شده است. برای تعویق فلاتر در سرعت  سرعت

روش کاری توربین بادی، روش طراحی ساده و مقاوم کنترل با 
ارایه شده است. روش  [16]ریزی بهره و تلفیق با برنامه PIکنترلی 

دیگر، جلوگیری از ناپایداری و وقوع فلاتر در لبه پره تخمین حالات 
. در منابع از [18]فعالانه بر پره، قابل اعمال است ، کنترل(LQRI)است. با روش استفاده از انتگرال برای حذف خطای حالت پایا  [17] (LQR) درجه دوم- یخط گر میتنظو روش  کالمنسیستم با فیلتر 

های کنترلی پیشرفته مانند کنترل تطبیقی، کنترل مد لغزشی  روش
منظور حفظ پایداری سیستم استفاده شده  و کنترل مقاوم نیز به

  . [21-19]است
هدف این پژوهش، استخراج معادله آیروالاستیسیته ایرفویل 

و اعمال روش  لوویچرخان با درنظرگرفتن آیرودینامیک ناپایای 
بر زاویه گام برای تعویق فلاتر است. بدین منظور،  PIDکنترلی 

ایرفویل پره توربین بادی محور افقی با فنرهای کششی و پیچشی 
با توجه به دستگاه مختصات  شود. در جهت پلانج و گام، مدل می

، معادلات انرژی جنبشی همیلتونینشده و استفاده از اصل  تعریف
آیند. برای درنظرگرفتن جریان ناپایا،  و پتانسیل به دست می
ها و ویک برگشتی از پره در چرخش  ورتیسیته ناشی از سایر پره

قبلی، نیروهای آیرودینامیک را با درنظرگرفتن تابع کاهشی لیفت 
نویسیم. بدین  و با توجه به سرعت باد وارد بر ایرفویل می لووی

شده، علاوه بر تاثیر  ترتیب، در معادله آیروالاستیسیته تشکیل
سرعت چرخش پره بر سرعت وارد بر ایرفویل، تاثیرات ناپایایی 
جریان و نیز ورتیسیته برگشتی در معادلات آورده شده است. 

شود. همچنین  انجام می P-Kتحلیل آیروالاستیسیته با روش 
بر ایرفویل چرخان و بهبود  PIDالگوریتمی برای اعمال روش کنترل 

عملکرد آن پیشنهاد شده است. روش کنترلی پیشنهادی بر معادله 
شده را در فضای حالت، اعمال و تاثیر  آیروالاستیسیته بازنویسی

ا بررسی کنترل گام در رد اغتشاش قبل از وقوع فلاتر و تعویق فلاتر ر
  کنیم.  می

برای دستیابی به اهداف و نوآوری در این مقاله شامل استخراج 
معادلات آیروالاستیسیته ناپایای ایرفویل چرخان، طراحی کنترلر 

  شوند: منظور رد اغتشاش و تعویق فلاتر، مراحل زیر طی می به
، تابع ۳اند. در بخش  ، معادلات حرکت استخراج شده۲در بخش 

و نیروهای آیرودینامیک  لوویبرآی آیرودینامیک کاهش نیروی 
ترتیب معادله  به ۵و  ۴های  اند. در بخش وارد بر پره ارایه شده

سنجی شده  آیروالاستیسیته ایرفویل چرخان، استخراج و صحت
، معادلات در فضای حالت، بازنویسی ۷و  ۶های  است. در بخش

 ۸ست. در بخش ، ارایه و بر سیستم اعمال شده اPIDشده و کنترل 
های حل این پژوهش در  نیز نتایج ارایه شده است. حل مساله و گام

  نشان داده شده است.  ۱شکل 
 معادله حرکت ایرفویل چرخان - ۲

معادلات آیروالاستیسیته حرکت ایرفویل چرخان با تعریف 
 همیلتونین) و استفاده از اصل ۲های مختصات (شکل  سیستم

و  (h)شود. ایرفویل چرخان با دودرجه آزادی، پلانج  حاصل می
در نظر گرفته شد. سطح مقطع ایرفویل بر محور  (ߠ)زاویه گام 



 ۱۳۴۹... استخراج و تحلیل پایداری معادلات آیروالاستیسیته ایرفویل چرخان با آیرودینامیکــــــــــــــــ ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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الاستیک عمود است. رفتار ایرفویل با فنر و میراکننده خطی مدل 
با جهت مثبت به سمت  h(t)است. حرکت عمودی پلانج با  شده 

با جهت  ߠ، زاویه گام با پایین و چرخش حول محور الاستیک
). ۳کنند (شکل  مثبت ساعتگرد، درجات آزادی ایرفویل را تعیین می
نشان داده  Ωای  چرخش ایرفویل حول هاب با سرعت زاویه

، برآیند سرعت چرخش ௥ܷ௘௟شود. سرعت باد موثر بر ایرفویل  می
)و سرعت وزش باد  (Ωݎ)ایرفویل  ଴ܸ) .است  

)۱(  ௥ܷ௘௟ ൌ ට ଴ܸଶ ൅ ഥ߱سرعت مرکز جرم ایرفویل،  ீܸ ଶ(Ωݎ) ൌ ሾΩ ሶߠ 0ሿ்  بردار سرعت
നீଵܪای ایرفویل و ماتریس شامل ممان اینرسی  زاویه ൌ ቎ ௫௫ܫ െܫ௫௬ െܫ௫௭െܫ௬௫ ௬௬ܫ െܫ௬௭െܫ௭௫ െܫ௭௬ ௭௭ܫ ቏ معادله انرژی جنبشی را به دست ،

  دهند. می

)۲(  
ܶ. ܧ ൌ ଵଶ ׬ ሾܸீ ሿଶ݀݉௕ି௕(ݔ) ൅ ଵଶ ഥ߱ܪനீ=12 ݉ ሶ݄ ଶ ൅ 12 ሶߠ௘௔ܫ ଶ െ Ωଶܾଶ cos(߶)ଶ  ఏଶݔ݉

 ൅Ωଶܾଶ݉ݔఏଶ ൅ ௑௑ீܫ Ωଶ ൅   ሶߠ௑௒ீΩܫ2
  شود: شرح زیر حاصل می انرژی پتانسیل از سختی فنر به

)۳(  ܲ. ܧ ൌ ଵଶ ݇௛݄ଶ ൅ ଵଶ ݇ఏߠଶ 

سازی حول  و خطی [22]همیلتونینمعادله حرکت با اعمال قانون 
  آید. ترتیب به دست می به ߠو  hنقطه تعادل در راستای 

)۴(  m ሷ݄ ൅ ܵ௘௔ߠሷ ൅ ݇௛ଵh ൅ ܿ௛hሶ ൌ   ࡸ
)۵(  

ሷߠ௘௔ܫ ൅ ܵ௘௔ ሷ݄ ൅ 2ܾ݉ଶݔఏଶߠሷ ൅ ሷߠ௬௬ீଵܫ2 ൅ ݇ఏଵߠ 
 ൅ܿఏߠሶ ൅ Ωଶܾଶ݉ݔఏଶ ൌ   ௘௔ࡹ

نیروهای ناپایستار آیرودینامیک، سمت راست معادلات آورده 
  اند. شده

  

  
  های مختصات سیستم )١شكل 

 
 های مختصات سیستم )٢شكل 

  

  
 θو  hدرجات آزادی ایرفویل،  )۳شكل 

  
  لوویتابع کاهش نیروی برآ آیرودینامیک  - ۳

مساله محاسبه بارگذاری آیرودینامیک بر ایرفویل ارتعاشی اولین بار 
توسط  ۱۹۳۵، ارایه و سپس در ۱۹۲۹در سال  گلارتتوسط 
، پاسخ بارگذاری آیرودینامیک تئودورسنحل شد. روش  تئودورسن

ناپذیر و غیرلزج به دست  ناپایا بر ایرفویل دوبُعدی را در جریان تراکم
نوسانی  تئودورسندهد. نیروی وارد بر ایرفویل در رهیافت  می

، تابع تبدیلی نیروی ورودی تئودورسنهارمونیک است. در روش 
یفت و ممان (زاویه حمله) را به پاسخ آیرودینامیک (توزیع فشار، ل

دلیل  به تئودورسنکند. در روتورها رهیافت  پیچشی) مرتبط می
گرفتن تاثیر برگشت دنباله ناشی از تیغه پس از یک دور  نادیده

اش کم  ها بر یکدیگر، کارآیی چرخش و همچنین تاثیر دنباله پره
با درنظرگرفتن تعدادی صفحه پس از صفحه  [7]لوویشود.  می

  را تصحیح کرد. تئودورسنروتور، تابع 

.݇)ᇱܥ )۶( ݄. ݉)ൌ ଵ(ଶ)ܪ ൅ .݇)ଵܹܬ2 ݄. ଵ(ଶ)ܪ(݉ ൅ ଴(ଶ)ܪ݅ ൅ 2ሾܬଵ ൅ .݇)଴ሿܹܬ݅ ݄. ݉) 
.݇)ܹکه  ݄. ݉) ൌ ଵ௘ೖ೓ೂ௘೔మഏ೘ିଵ)  ݄و ൌ ସఒఙ  است. بنابراین نیرو

ܮ  طورت روابط زیر است: و گشتاور آیرودینامیک به ൌ െܾߩߨଶ ൬ ሷ݄ ൅ ሶߠܷ െ ሷߠܾܽ െ ߨܷ ସܶߚሶ െ ߨܾ ଵܶߚሷ൰ ൅2ܾܷߩߨ ൬ܥᇱ ൜ ሶ݄ ൅ ߠܷ ൅ ܾ ൬12 െ ܽ൰ ሶߠ ൅ ߨܷ ଵܶ଴ߚ൅ ߨ2ܾ ଵܶଵߚሶൠ൰ 

)۷(  
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௘௔ܯ ൌ െܾߩଶ ൤െܾܽߨ ሷ݄ ൅ ܾܷߨ ൬12 െ ܽ൰ ሶ൅ߠ ଶܾߨ ൬18 ൅ ܽଶ൰ ଶܾܷߩߨሷ൨ ൅2ߠ ቀܽ ൅ ଵଶቁ ቀܥᇱ ቄ ሶ݄ ൅ ߠܷ ൅ ܾ ቀଵଶ െ ܽቁ )ሶቅቁ  )۸ߠ  
  
  چرخان ایرفویل آیروالاستیسیته مدل - ۴

معادله حرکت آیرولاستیسیته خطی سیستم ایرفویل چرخان با 
(ݐ)ݍصورت  تعریف درجات آزادی به ൌ ሾ݄(ݐ) و  ሿ்(ݐ)ߠ

سازی حول نقطه تعادل (پلانج و زاویه گام هر دو صفر)  خطی
 صورت رابطه زیر است: به
ሷݍௌ௧ି஺௘ܯ  )۹( ൅ ሶݍௌ௧ି஺௘ܥ ൅ ݍௌ௧ି஺௘ܭ ൌ 0 

 ௌ௧ି஺௘ܭماتریس میرایی و  ௌ௧ି஺௘ܥماتریس جرم،  ௌ௧ି஺௘ܯکه 
آیرودینامیک) است. در تحلیل پایداری  -ماتریس سختی کل (سازه

سیستم آیروالاستیسیته، حرکت ایرفویل نوسانی در نظر گرفته 
  شود:  می

)۱۰(  ݄ ൌ exp (݅ݐ݌) ; ߠ ൌ exp (݅ݐ݌)
݌که  ൌ ߪ ൅ است. از آنجایی که معادله، خطی و همگن  ߱݅

  دهیم.  است، دترمینان ضرایب را برابر صفر قرار می

)۱۱(  |െܯௌ௧ି஺௘݌ଶ ൅ ݌ௌ௧ି஺௘ܥ݅ ൅ |ௌ௧ି஺௘ܭ ൌ 0 
، σشود. قسمت حقیقی  حاصل می P-Kفلاتر با روش  - مرز پایداری

  دهد. ، فرکانس را نشان میωمیرایی و قسمت موهومی 
  
  و حل عددی اعتبارسنجی - ۵

شده و سرعت فلاتر با نتایج ذکرشده در  صحت معادلات استخراج
شود. بدین منظور، براساس  مقایسه می [11]عنوان مرجع منبعی به

، اجرا و نتیجه ۱های جدول  با استفاده از داده [11]روند حل مرجع
حاصل با پاسخ سیستم معادله حرکت ایرفویل چرخان کوپل با 

  شود. مقایسه می لوویای آیرودینامیک ناپای
  

ࢻ࢒ࢉ [11]مشخصات ایرفویل چرخان )۱جدول  ൌ ૛࣊ ࢝࢓ ൌ ૝. ૜૝ ࣂࡵ ࢍ࢑ ൌ ૙. ૙૚૜૝ૠ ࢍ࢑.  ૛࢓
r=1 ݇௛ ൌ ଶ ఉܵݏ݉݃݇ 2818.4 ൌ 0.00395 ݇݃݉ 

R=1.1 ݇ఏ ൌ ఉܫ ଶݏ݉݃݇ 37.34 ൌ 0.000326 ݇݃. ݉ଶ 

C=0.5 ݔఏ ൌ 0.5721 ܿఏ ൌ 0.0008 ݇݃݉ଶݏ  
ࡾ࢘ ൌ ૙. ߩ ૢ ൌ 1.225 ݇݃݉ଷ ܵఏ ൌ 0.08587 ݇݃݉ 

 - ܿ௛ ൌ ఉܿ ݏ݉݃݇ 2.21 ൌ 0.0008 ݇݃݉ଶݏ  
  

، دیاگرام میرایی مد پیچش نشان داده شده است. در ۱در نمودار 
پایا استفاده شده است.  از نیروی آیرودینامیک شبه [12]مرجع

، بر ثانیهمتر ۷۸/۸۹شود سرعت فلاتر روش مرجع برابر  ملاحظه می
و با آیرودینامیک  متر بر ثانیه۹۶/۸۵ تئودورسنبا آیرودینامیک 

است. در روش مرجع، از آیرودینامیک  متر بر ثانیه۱۷/۸۶ لوویناپایا 
%، با ۲/۴پایا استفاده شده است، بنابراین اختلاف سرعت فلاتر  شبه

شود. همچنین مطابق با  مشاهده می لوویآیرودینامیک ناپایای 
به یکدیگر نزدیک  لوویو  تئودورسن، سرعت فلاتر دو روش ۱ نمودار

دلیل بررسی آیروالاستیسیته ایرفویل، تاثیر کل ورتیسیته،  است. به

کند. تاثیر  اختلاف سرعت فلاتر کمی را بین دو روش ایجاد می
نشان  ۲تغییرات سرعت دورانی ایرفویل بر سرعت فلاتر در نمودار 

ود فلاتر در سرعت باد کمتری حادث ش داده شده است. ملاحظه می
انداختن سرعت  تعویق شود. بنابراین باید در اعمال کنترل برای به می

فلاتر، سرعت وزش باد آزاد کمتری معیار قرار داده شود. زیرا وجود 
ضریب لیفت کاهشی موجب کاهش میرایی آیرودینامیک نسبت به 

ناپایداری کاهش شود و در نتیجه، سرعت  پایا می آیرودینامیک شبه
  یابد. می

  

  
 شده و روش ارایه [12]مقایسه نمودار میرایی مرجع )١نمودار 

  

 
 تاثیر سرعت چرخشی بر سرعت فلاتر )٢نمودار 

  
  PIDکنترل  - ۶

های کنترلی فراگیر و کاربردی در صنعت است،  از روش PIDکنترلر 
برداری را دارند. کنترل  زیرا این کنترلرها قابلیت تنظیم در محل بهره PID شکل زیر در دامنه پیوسته  با تابع تبدیل بهs شود: تعریف می  

(ݏ)௖ܩ  )۱۲( ൌ ௣ܭ ൬1 ൅ 1ܶ௜ݏ ൅ ௗܶݏ൰ 
 ௗܶانتگرال و  عنوان زمان عملکرد به ௜ܶبهره تناسبی،  ௣ܭکه 
  عنوان زمان عملکرد مشتق است.  به
بریم.  منظور تعویق فلاتر، روش تغییر زاویه گام را به کار می به

منظور اعمال  کنیم. به تعریف می ۴شرح شکل  نمودار کنترلی را به
را با تغییر متغیر به  ۹کنترل، سیستم معادلات آیروالاستیسیته 

  بریم. فضای حالت می

ݍ  )۱۳( ൌ ቂ݄ߠቃ ; ݕ  ൌ ሶݍ ൌ ൤ ሶ݄ݍሶ ൨ ; ܺ ൌ ቂݕݍቃ  
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)۱۴(  ሾܯሿݕሶ ൅ ሾܥሿݕ ൅ ሾܭሿݍ ൌ 0  
)۱۵(  ሶܺ ൌ ൜ݍሶݕሶ ൠ ൌ ቂ 0 ܥଵିܯെܫ െିܯଵܭቃ ቄݕݍቅ  

ماتریس صفر است. بدین ترتیب معادله  0ماتریس یکه و  Iکه 
  صورت زیر است:  حرکت در فضای حالت به

)۱۶(  ሶܺ ൌ ܺܣ ൅ ܻ  ܷܤ ൌ   ܺܥ

ܣکه  ൌ ቂ 0 ܥଵିܯെܫ െିܯଵܭቃ های  و ماتریسB  وC  براساس
  شود.  نیاز طراحی تعیین می

انجام شده  MATLABافزار  در این پژوهش در نرم PIDکنترل 
  شرح زیر است:  است. اجرای این روش کنترلی به

 )۱۶و  ۱۵های  یافته فضای حالت (معادله تشکیل مدل تعمیم -۱
قابل  PIDبرای ایجاد کنترلر  ”ltiblock.pid“استفاده از دستور  -۲

 تنظیم 
 ”feedback“تشکیل حلقه کنترل با دستور  -۳
تعیین هدف کنترلی ردیابی برای تعیین نیازهای ردیابی در  -۴

شده با دستور  حوزه فرکانس بین ورودی و خروجی تعیین “TuningGoal.Tracking” زمان پاسخ به ورودی .(r)  برای مدل
ثانیه است. هدف کنترلی دیگر شامل حفظ کمینه و ۲شده،  ارایه

ترتیب با  شده به بیشینه بهره حلقه در باند فرکانس تعیین
 ”TuningGoal.MinLoopGain/.MaxLoopGain“دستورهای 

و برای بیشنه بهره  رادیان بر ثانیه۵/۰است. کمینه بهره حلقه قبل از 
پس از  20dB/decade-حلقه نیاز کنترلی تحدید پهنای باند 

 رادیان بر ثانیه است. ۴
شده با  براساس نیازهای کنترلی تعریف PIDر تنظیم کنترل -۵

شده به  قابل انجام است. پاسخ سیستم کنترل ”systune“دستور 
  ورودی پله واحد ترسیم شده است.

  

  
 ایرفویل چرخان PIDنمودار کنترل  )٤شكل 

  
  نتایج سیستم کنترل - ۷

قبل و بعد از  ترتیب بهمتر بر ثانیه ۹۰و  ۸۵کنترل در سرعت باد 
یک خروجی در  -شود. سیستم یک ورودی سرعت فلاتر انجام می

نظر گرفته شده است. ورودی و خروجی سیستم را زاویه گام در نظر 
ܤ( ایم گرفته ൌ ሾ0 1 0 0ሿ்  ܥو ൌ ሾ0 1 0 0ሿ درنظرگرفتن). با 

تاثیر افزایش بهره حلقه بسته در  ،α=۱, ٢, ٥ضریب بهره کمینه حلقه 
  نشان داده شده است. ]رادیان بر ثانیه٠ ,٥/٠[پهنای باند 

متر ۸۵پاسخ سیستم حلقه باز به ورودی پله بر زاویه گام در سرعت 
متر بر ثانیه ۹۰و در سرعت  ۳بر ثانیه کمتر از سرعت فلاتر در نمودار 

نشان داده شده است. قبل از  ۴بیشتر از سرعت فلاتر در نمودار 
شود.  سرعت فلاتر سیستم، میرا و طی زمان به آهستگی میرا می

پس از سرعت فلاتر، پاسخ سیستم واگراست و سیستم طبق انتظار 
 شود.  سرعت ناپایدار می به
قبل از  ، کنترل بر سیستمPIDمنظور بررسی عملکرد کنترل  به

، تاثیر کنترل ۶و  ۵سرعت فلاتر نیز اعمال شده است. در نمودارهای  PID وسیله خروجی و رد اغتشاش در  کردن ورودی پله به بر دنبال
شود با  (متر بر ثانیه) ترسیم شده است. مشاهده می v=۸۵سرعت 

، رد اغتشاش و زمان نشست αافزایش ضریب بهره کمینه حلقه 
ثانیه تعیین شده ۲د. زمان مطلوب ردیابی یاب سیستم بهبود می

شود برای برآورد کلیه نیازهای طراحی  است. اما ملاحظه می
ثانیه برای ضریب بهره ۱۰شده، زمان ردیابی ورودی نزدیک  تعریف

 است. α=۵کمینه حلقه 
، α=۵کنیم با ضریب بهره کمینه حلقه  همچنین مشاهده می

 ۸و  ۷کند. نمودارهای  تواند اغتشاش خارجی را میرا سیستم می
 ௡߱=۴۶دهند فرکانس طبیعی سیستم حلقه باز حدود  نشان می

دهد سیستم  (رادیان بر ثانیه) است. این اشکال نشان می
در فرکانس طبیعی  شده دارای پیک تشدید آیروالاستیک تعریف

  است.
  

 
(متر بر ثانیه)  v=۸۵؛ (y)بر زاویه گام خروجی  (r)پاسخ ورودی پله  )٣نمودار 
 حلقه باز

  

  
(متر بر ثانیه)  v=۹۰؛ (y)بر زاویه گام خروجی  (r)پاسخ ورودی پله  )۴نمودار 
  حلقه باز
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 PID(متر بر ثانیه) کنترل  v=۸۵تعقیب ورودی پله،  )٥نمودار 

  

 

  
 PID(متر بر ثانیه) کنترل  v=۸۵ثانیه؛ ۲۰و  ۵رد اغتشاش تا  )٦نمودار 

  

  
 (متر بر ثانیه) v=۸۵حلقه باز؛  bodeدیاگرام اندازه  )٧نمودار 

  
 (متر بر ثانیه) v=۸۵حلقه باز؛  bodeدیاگرام  )٨نمودار 

  
این بدین معناست که تابع تبدیل سیستم حلقه باز شامل عبارت 

دلیل نزدیکی به سرعت فلاتر  مرتبه دوم با میرایی بسیار کم، به
" قبل از α=۲و  ۵" است. زمان نشست تعقیب ورودی پله برای

و  ۶/۳ثانیه و پس از فلاتر در زمان ۹و  ۱۱ترتیب در زمان  فلاتر به
). زمان نشست رد ۹و  ۵شود (نمودارهای  ثانیه انجام می۶۹/۸

و  ۹۷/۶"در سرعت قبل از فلاتر در زمان α=۲و  ۵اغتشاش برای "
 ۱۶/۹و  ۲۱/۴های  ترتیب در زمان ثانیه و پس از سرعت فلاتر به۹/۱۲
شود قبل از فلاتر،  ). ملاحظه می۱۰و  ۶شود (نمودارهای  نجام میا

شدن زمان نشست  افزایش ضریب بهره کمینه حلقه به کوتاه
انجامد. اما در سرعت پس از فلاتر، ضریب بهره کمینه حلقه  می

است. افزایش مقدار ضریب بهره کمینه حلقه به  α=۲مناسب برابر با 
انجامد. در  دن سیستم میش افزایش اضافه جهش و نوسانی

ترتیب  شدن هر سه مطلوب طراحی به ، برآورده۱۲و  ۱۱نمودارهای 
دهنده  قبل و بعد از سرعت فلاتر بررسی شده است. نمودار اول نشان

ω௖)نیاز طراحی کنترل تعقیب در دامنه فرکانسی بین ورودی و خروجی  ൌ 2 (responce time)⁄ ; ݁݉݅ݐ ݁ݏ݊݋݌ݏ݁ݎ ൌ  (ܿ݁ݏ 2
است. در این نیاز طراحی، خطای نسبی بیشینه برحسب تابعی از 

  شود.  فرکانس معین می
  

 
 PID(متر بر ثانیه) کنترل  v=۹۰تعقیب ورودی پله؛  )٩نمودار 
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 PID(متر بر ثانیه) کنترل  v=۹۰رد اغتشاش؛  )١٠نمودار 

  
دهنده  منحنی آبی، مقادیر حاصل از کنترل و محدوده زرد، نشان

محدوده فرکانسی ناقض نیاز طراحی است. نمودار دوم هر کدام از 
دهنده بهره حلقه کمینه در یک باند  ، نشان۱۲و  ۱۱نمودارهای 

ای را بر  شده است. این هدف کنترلی، بهره کمینه فرکانس تعیین
کند. در نمودار دوم، منحنی آبی  پاسخ فرکانسی حلقه باز اعمال می

تنظیم شده است و در محدوده سبزرنگ نیاز دهنده بهره حلقه  نشان
نیز نیاز  ۱۲و  ۱۱شود. در نمودار سوم نمودارهای  طراحی برآورده نمی

طراحی بیشینه بهره حلقه کنترلی نشان داده شده است. منحنی آبی 
دهنده بهره حلقه تنظیم شده است و محدوده  در این نمودارها نشان

شده را معین  ی طراحی تعریفدلیل نیازها های ممنوع به قرمز، بهره
  کند.  می

شده قبل از سرعت  دهد کنترلر طراحی نمودارهای کنترلی نشان می
شده  به میرایی سیستم با اهداف کنترلی تعریف α=٥فلاتر با ضریب 
دهد. پس از سرعت فلاتر با ضریب بهره کمینه حلقه  سرعت می

٢=α،  کنترلرPID تعویق  شده موفق به با اهداف کنترلی تعریف
دهی گام مناسب و اعمال  کمک زاویه شود. بنابراین به فلاتر می

توان سرعت فلاتر را به تعویق انداخت. اهداف  می PIDکنترلر 
پذیر است.  تعقیب و رد اغتشاش با محاسبه بهره حلقه باز امکان

معنی درنظرگرفتن  بدین ترتیب که بهره حلقه باز بیشتر از یک به
پهنای باند کنترل و بهره حلقه باز کمتر از یک  مقدار آن در محدوده

معنی درنظرگرفتن آن در خارج از پهنای باند کنترل است. در این  به
  توان اهداف کنترلی را تعیین و کنترلر را تنظیم کرد. صورت می

  

  
(متر بر ثانیه)  v=۸۵خطای تعقیب، کمینه و بیشینه بهره حلقه؛  )١١نمودار 
 PIDکنترل 

  
(متر بر ثانیه) کنترل  v=۹۰خطای تعقیب، کمینه و بیشینه بهره حلقه؛  )١٢نمودار  PID 

  
  بندی گیری و جمع نتیجه - ۸

در این پژوهش، معادله آیروالاستیسیته ایرفویل چرخان با 
استخراج شده است. معادله  لوویدرنظرگرفتن آیرودینامیک ناپایای 

حرکت با درنظرگرفتن درجات آزادی گام و پلانج معادلات حرکت با 
استخراج شده است. نیروهای  همیلتونیناستفاده از اصل 

در معادلات  لوویآیرودینامیک با جایگزینی تابع کاهش لیفت 
اند. حل معادلات  به دست آمده تئودورسننیروی آیرودینامیک 

 لوویدهد که آیرودینامیک  نشان می P-Kته به روش آیروالاستیسی
پایا، وقوع فلاتر را در سرعت  نسبت به روش آیرودینامیک شبه

زند که ناشی از لحاظ جریان ناپایا در  کمتری تخمین می
است. همچنین اختلاف اندکی در سرعت فلاتر  لوویآیرودینامیک 

ظرگرفتن اثر دلیل درن شود. به دیده می لوویو  تئودورسندو روش 
 تئودورسن، سرعت فلاتر تخمینی روش لوویویک مارپیچ در روش 

  است.  لوویکمتر از روش 
با فرمان ورودی زاویه گام  PIDمنظور تحقق تعویق فلاتر، کنترلر  به

پیشنهاد و اجرا شد. بدین منظور، معادلات آیروالاستیسیته به 
قبل و بعد از وقوع فلاتر  PIDفضای حالت برده شد. اعمال کنترلر 

دهد کنترلر با استفاده از  سازی نشان می انجام شد. نتایج شبیه
زاویه گام قادر به رد اغتشاش و همچنین تعویق فلاتر است. 

شده از زمان  دهد پاسخ زمانی سیستم کنترل سازی نشان می شبیه
تر از  تر است. زمان نشست طولانی شده در طراحی آهسته درنظرگرفته

دلیل وجود اهداف  شده در اهداف طراحی به مقدار درنظرگرفته
کنترلی بهره کمینه و بیشینه است. زیرا تحقق اهداف کنترلی نیاز به 

شده دارد. همچنین اعمال  سازی اهداف در محدوده تعریف بهینه
دهد در  ضریب بهره کمینه حلقه و بررسی پاسخ کنترلی نشان می

افزایش ضریب بهره منجر به پاسخ سرعت بیشتر از سرعت فلاتر، 
شود. بلکه تعیین مقدار بهینه آن به بهره حلقه باز  تر نمی مناسب

  سیستم آیروالاستیسیته وابسته است.
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