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ABSTRACT: In this study, the effect of laminate type and number of layers, fiber angle and modulus 
of elasticity in combination with the effect of global and local geometric defects has been investigated 
as a new combination in the field of aeroelasticity. Using the principle of virtual work, by directly 
integrating the problem-solving boundary, the governing equations are determined based on Kirchhoff 
thin-plate theory. Then, using the assumption mode method in Galerkin’s theory, the partial differential 
equations are converted to ordinary nonlinear differential equations. The final nonlinear equations are 
solved using the Runge–Kutta numerical method and the time domain results are extracted to determine 
the flutter and post-flutter behavior of the plate. The results of the analysis showed that the geometric 
defect with non-uniform and asymmetric load production, the type of layering, the number of layers 
and mechanical loads are effective on the plane flutter boundary. The effect of local geometric defects 
in determining the flutter border is not necessarily destabilizing, but in some cases, depending on the 
size and location of the defect, it is also possible to increase the stability of the plane flutter boundary. 
In addition, the dynamic behavior of the plate under the effect of local geometric defects with different 
shapes and dimensions is very diverse and different from the of general defect (first mode shape) or shell 
with small curvature.
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1- Introduction
Plates of composite materials are widely used in aerospace, 

automotive, marine and civil industries. The results of past 
researches show that a static pressure difference applied to a 
curved plate changes the flutter behavior of the plate in a way 
that is qualitatively similar to the experimental results for a 
cylindrical shell [1]. Flutter of two-dimensional curved plate 
was analyzed by Dowell [2, 3]  and its wind tunnel test was 
performed by Andersen. The theoretical results of the flutter 
analysis of the two-dimensional curved plane of Dowell [2, 
3] are qualitatively consistent with Andersen’s experimental 
results [4]. Mousazadeh and Mohammadi [5] investigated 
the effect of large deformations on the change of the flutter 
boundary of a thin plate under non-uniform thermal loads 
and temperature-dependent properties using the first and 
third order piston theories. Recently, Tian et al. [6] proposed 
a theoretical model of a metamaterial reinforced plate with 
multiple reinforcing beams to reduce vibrations and analyze 
supersonic flutter. In this article, the effect of general and 
local geometric defects, in combination with the layering type 
of thin composite material, along with the effect of external 
aerodynamic loads, has been investigated.

2- governing equations 
2- 1- Structural relationships

The curved panel model under the effect of supersonic 
aerodynamic flow and the effect of external aerodynamic 
loads and pressure force inside the plane is shown in Figure 1.

U∞ , is the speed of the free flow on the plate, xR , is the 
force inside the plate, dP , is  the dynamic pressure of the 
flow above the plate, sP , is  the static pressure under the 
plate, h , is the thickness of the plate and the a  is length of 
the plate. The dynamic form of the principle of virtual work 
is in the form of relation (1).
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1. Introduction 

Plates of composite materials are widely used in 
aerospace, automotive, marine and civil industries. The 
results of past researches show that a static pressure 
difference applied to a curved plate changes the flutter 
behavior of the plate in a way that is qualitatively similar 
to the experimental results for a cylindrical shell [1]. 
Flutter of two-dimensional curved plate was analyzed by 
Dowell [2, 3]  and its wind tunnel test was performed by 
Andersen. The theoretical results of the flutter analysis of 
the two-dimensional curved plane of Dowell [2, 3] are 
qualitatively consistent with Andersen's experimental 
results [4]. Mousazadeh and Mohammadi [5] 
investigated the effect of large deformations on the 
change of the flutter boundary of a thin plate under non-
uniform thermal loads and temperature-dependent 
properties using the first and third order piston theories. 
Recently, Tian et al. [6] proposed a theoretical model of 
a metamaterial reinforced plate with multiple reinforcing 
beams to reduce vibrations and analyze supersonic 
flutter. In this article, the effect of general and local 
geometric defects, in combination with the layering type 
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of thin composite material, along with the effect of 
external aerodynamic loads, has been investigated. 

2. governing equations  

2.1. Structural relationships 

The curved panel model under the effect of supersonic 
aerodynamic flow and the effect of external aerodynamic 
loads and pressure force inside the plane is shown in 
Figure 1. 

 
Fig. 1. Three-dimensional shell geometry model under 

the effect of external loads 
U , is the speed of the free flow on the plate, xR , is the 

force inside the plate, dP , is the dynamic pressure of 
the flow above the plate, sP , is the static pressure under 

Fig. 1. Three-dimensional shell geometry model under 
the effect of external loads
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the plate, h , is the thickness of the plate and the a  is 
length of the plate. The dynamic form of the principle of 
virtual work is in the form of relation (1). 
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In the above relationship U , is the virtual strain energy, 
V , is the virtual work done by the applied force, K , 

is the virtual kinetic energy, and the Euler-Lagrange 
equations are obtained by separately setting the 

coefficients of the constants, 0u , 0v and 0w  on the 
solution space 0 to zero. 
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(2) 

2.2. Aerodynamic relationships 

Aerodynamic relationships along the x axis have been 
used. There is the ability to simulate the flow based on 
the first and third order piston theory. The term q is 
related to the effect of the external load placed by P . 
The interaction between the structure and the fluid is 
considered based on the nonlinear piston theory. The 
relation of isentropic pressure on the plate using the 
piston theory based on the vertical speed of the flow on 
the plate, zV , (Downwash speed) in one dimension is 
shown as equation (3) [6]. 
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By expanding the relation (3) to the first and third order, 
the piston model of the first and third order is obtained. 
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Where 𝜂𝜂 is defined as 2 1
M

M
 

 . To determine the 
dynamic aerodynamic pressure on the plate, the 
relationship of the downwash speed due to the fluid flow 
above the plate is defined based on the vertical 
deformation of the plate [2]. 

(6)  2 0, 0, 0,ˆ( )z t x xV w U w w     

Some types of local 3D defects are shown in Figure 2. 
The purpose of the image of the types of defects is to 
know the types of defects to be investigated and studied. 
Recognition of the examined defect model is specified by 
the present forms. The purpose of this defect model is to 
investigate the effect of creating a geometric defect that 
has caused the plane to be distorted in one direction due 
to environmental and external thermal loads. 

 

𝑤𝑤 

Fig. 2. Local defect, width 0.65, location 0.7 
3. Numerical results 

3.1. Structure response under environmental 
conditions 

The analysis of the composite material plate is graphite-
epoxy according to Table 1. 

Table 1. Structural properties and environmental flow 
conditions 
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Figure 3. Dimensionless dynamic stress related to thin 
non-linear plate flutter (thickness to plate length ratio 
0.01) based on defect height 0 to 1.2, with 45 and 60 
degree symmetrical lamination (8 layers), for defect 
width 0.9 comparison has been. 
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to the defect height has occurred with a greater slope than 
for 60 degree lamination. With the increase of the layering 
angle from 45 to 60 degrees, the flutter speed has generally 
decreased. Figure 4 shows the positive and negative range 
of the maximum displacement of the plate with 60 degree 
symmetrical layering, according to the dynamic pressure 
of the flutter and the height of the defect is 0 to 0.8. In the 
60-degree layering, the displacement range is constantly 
increasing with the increase of the dimensionless dynamic 
pressure.

3- 2- Verification
The research of Kitipornchae et al. [8] is related to the 

nonlinear vibrations of the FGM plate with the effect of local 
geometric defects. 

Material properties and problem information are stated in 
Table 2.

A comparison of the frequency of the plate with the effect 

of the defect and the change of excitation applied to the 
plate has been made in Figure 5. The boundary conditions of 
simple support, isotropic plane with symmetric layering and 
general sinusoidal geometric defect are assumed.

3- 3- Conclusion
The most important results are summarized below:
• By increasing the height of the overall defect, the 

dynamic pressure of the flutter has decreased.
• For symmetric 45 degree layering, the flutter speed 

decrease according to the defect height has occurred with a 
greater slope than for 60 degree layering. Therefore, the 45 
degree lamination is much more affected by the overall defect 
effect 

than the 60 degree lamination. The stiffness of the 
structure in 45° layering is more than 60° in the flow direction. 
Therefore, the higher the stiffness of the structure, the more 
effective the effect of defects in reducing the flutter border.

• By increasing the layering angle from 45 to 60 degrees, 
the flutter speed has generally decreased. The reason for that 
is the reduction of the stiffness of the structure in the flow 
direction by increasing the angle of the porcelain layer.
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خلاصه: تحلیل آیروالاستیسیته صفحه مواد مرکب نازک تحت اثر نقص هندسی و بارهای خارجی، حائز اهمیت می‌باشد. در این 
پژوهش اثر نوع و تعداد لایه‌ها، زاویه الیاف و بار مکانیکی داخل صفحه در ترکیب با نقص هندسی به عنوان یک ترکیب جدید در 
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تعیین شده است. سپس با استفاده از روش مودهای فرضی در تئوری باقی‌مانده وزنی گالرکین، معادلات دیفرانسیلی جزئی به معادلات 
دیفرانسیلی معمولی تبدیل شده است. بعد از بی‌بعد سازی، روابط نهایی با استفاده از روش عددی رانج-کوتا حل شده و نتایج حوزه 
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مرز فلاتر لزوما ناپایدار کننده نیست، بلکه در مواردی بسته به اندازه و مکان نقص، امکان افزایش پایداری در مرز فلاتر صفحه را نیز 
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مقدمه-1 
صفحات مواد مركب در صنايع هوافضا، خودرو سازي، صنايع دريايي و 
عمراني كاربرد فراواني دارد. در سازه های هوایی، امكان نوسانات ناپايدار 
صفحه در اثر تريكب نيروهاي آيرودينامكيي، اينرسي و الاستكي وجود دارد. 
ساختار صفحه ممكن است داراي نقص هندسی كلی  يا محلی  كوچك و 
غير قابل حذف باشد كه باعث تغيير در شكل كامل و بي نقص اوليه صفحه 
مي‌شود. سازه ممکن است در اثر پروسه و عملیات تولیدی، دچار نقص شود. 
اتصالات صفحه به صورت جوش یا پرچ و ... نیز باعث تغییر شکل و نقص 
در صفحه می‌شود. نقص هندسی، می‌تواند منطبق با مود کمانش یا مودهای 

ارتعاشی صفحه باشد. 
تعيين دقيق رفتار پسا كمانش اين صفحات در طراحي مهندسي بسيار 
مهم است زيرا صفحات معمولاً تحت تاثير بار داخل صفحه قرار دارند مانند 
مقادير  براي  غيرخطي صفحه  شكل  تغيير  باعث  كه  مرزها  در  تراكمي  بار 
نیروی زياد مي‌شود. اين نوع سازه‌ها دچار نقص هندسي غير قابل اجتناب 

مي‌شوند كه به‌صورت كلي يا محلي صفحه را تحت تاثير قرار مي‌دهند. نقص 
مرکب  مواد  صفحات  می‌شود.  فلاتر  ناپایدار  نوسانات  دامنه  افزایش  باعث 
قابلیت استفاده در دماي بالا را دارند که امكان ايجاد نقص هندسي و تغيير 
شكل ماندگار هندسي در سازه پس از خنك کاری، وجود دارد. ارتفاع نقص 
در دامنه نوسان صفحه در شرایط فلاتر، موثر است. نقص هندسي در انرژي 
كرنشي سازه اعمال شده كه باعث كاهش یا افزایش سفتي سازه مي‌شود. 
نتایج تحقیقات گذشته نشان می‌دهد که یک اختلاف فشار استاتیکی اعمال 
شده به صفحه منحنی شکل، رفتار فلاتر صفحه را بگونه‌ای تغییر می‌دهد که 
مشابهت کیفی با نتایج تجربی برای پوسته استوانه‌ای دارد ]1[. فلاتر صفحه 
دوبعدی خمیده توسط داول تحلیل شد و توسط اندرسن تست تونل باد آن 
انجام شد. نتایج تئوری تحلیل فلاتر صفحه منحنی شکل دوبعدی داول ]2, 
3[ دارای همخوانی کیفی با نتایج تجربی اندرسن ]4[ است. دلیل اختلاف 
بدلیل تفاوت در مدل‌سازی دوبعدی و مدل واقعی سه بعدی است. دقیق بودن 
شرایط مرزی آزمایش همانطور که در تئوری مسئله اعمال شده است، غیر 
قابل اطمینان است. در این مقالات اثر خمیدگی صفحه در مرز فلاتر بررسی 
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شده است. ساویر  در سال 1977، بررسی فلاتر خطی صفحه مواد مرکب 
داد ]5[. شیائو ]6[ در سال 1990،  انجام  با روش گالرکین  لایه‌چینی شده 
فلاتر غیرخطی صفحه مواد مرکب دوبعدی در سرعت مافوق صوت بررسی 
نمود . تغییر شکل بزرگ ون‌کارمن و آیرودینامیک شبه‌پایا فرض شده و روش 
شده  استفاده  زمان  در  معمولی  معادلات  به  معادلات  تبدیل  برای  گالرکین 
است و به روش انتگرالگیری مستقیم حل شده است. نتایج این تحقیق نشان 
داد که زاویه الیاف و نسبت مدول الاستیک در سرعت فلاتر بسیار موثر است. 
دیکسون ]7, 8[ در سال 1992 و 1993، تحلیل المان محدود فلاتر غیرخطی  
صفحه نازک، تحت اثر حرارت یکنواخت را انجام داد . ژوو  در سال 1994، 
یک تحلیل مودال به روش المان محدود در حوزه زمان1 برای تعیین فلاتر 
غیرخطی صفحه مواد مرکب در دمای کاری بالا انجام داد. تغییر شکل بزرگ 
ون‌کارمن و تئوری پیستون مرتبه اول و تئوری تنش حرارتی شبه پایا برای 
مدل‌سازی استفاده شد. یک دسته معادلات غیرخطی مودال با درجات آزادی 
 ,10[ گاندیرامانی   .]9[ تعیین شدند  مناسب  انتگرالگیری عددی  برای  کمتر 
11[ در سال 1995 و 1996، تحلیل فلاتر یک صفحه کامپوزیتی در جریان 
. سازه مورد بررسی  انجام داد  را  بار تراکمی مرزها  اثر  مافوق صوت تحت 
داخل صفحه  نرمال  تنش  و  برشی  تغییر شکل  و  هندسی  غیرخطی  دارای 
است. قید داخل صفحه و نقص هندسی اولیه کوچک نیز فرض شده است. 
تئوری پیستون مرتبه سه غیرخطی استفاده شده و معادلات به روش گالرکین 
حل شده‌اند. مقایسه مدل فلاتر صفحه ضخیم و نازک با استفاده از تئوری 
آیرودینامیک  از  استفاده  و  صفحه  کلاسیک  تئوری  و  برشی  بالای  مرتبه 
غیرخطی برای صفحه ضخیم جالب توجه است. لیبرسکو و همکاران ]12[، 
رفتار فلاتر و پس از فلاتر پوسته استوانه‌اي با نقص هندسي در سرعت مافوق 
صوت و ماوراء صوت را بررسی کردند. در این تحقیق مدل هندسه غيرخطي 
سازه در اثر تغيير شكل‌هاي به نسبت زياد صفحه و اثر نيروي كششي داخل 
صفحه با تئوري پيستون خطي تريكب شده است.  کومار و همکاران ]13[ 
در سال 2005 ، بررسی ارتعاشات و پایداری دینامیکی صفحه  مواد مرکب 
دارای انحنای دو بعدی تحت اثر نیروی جانبی به روش المان محدود را انجام 
دادند. تئوری تغییر شکل برشی مرتبه اول و اینرسی چرخشی موردنظر قرار 
گرفته است. روش انتقال مودال برای کاهش تعداد معادلات تعادل استفاده 
شده است. در این تحقیق،  بررسی اثر مقدار و جهت بار در لبه، لایه‌چینی، 

میرایی و .. در فلاتر و واگرایی انجام شد.
شین ]14, 15[ در سال 2009 ، تحلیل المان محدود آیروترموالاستیک 

1  Time domain-modal formula

داد.  انجام  مختلف  میرایی  تصحیحات  با  یافته  کمانش  مرکب  مواد  پوسته 
بررسی تغییر شکل پیش کمانش پوسته مواد مرکب در اثر بار حرارتی انجام 
صفحه  روی  آیروترمال  بار  اثر  در  پوسته  کمانش  پسا  رفتار  بررسی  شد. 
شاخص‌های  همین‌چنین  است.  شده  اعمال  سازه‌ای  میرایی  اثر  شد.  انجام 
ارتعاشی و فلاتر صفحه و پوسته با اثرات حرارت مورد بررسی قرار گرفت. 
آلياژهاي  آيروترمومكانكيي  ابراهیم و همکاران در سال 2009، ويژگي‌هاي 
حافظه‌دار دارای نقص كه به صورت صفحات مواد مرکب ترکیبی هستند را 
بررسی کردند. كي مدل المان محدود غيرخطي براي پيش بيني تغيير شكل 
آيروترمال استاتكيي و رفتار ارتعاشي آلياژهاي حافظه‌دار دارای نقص هندسی 
ارائه  نتایج  شد.  ارائه  آيرودينامكيي،  و  حرارتی  بارهاي  تريكب  تاثير  تحت 
مرکب  مواد  آزاد صفحه  ارتعاش  و  غيرخطي  تغيير شكل  ويژگي‌هاي  شده، 
اثر  و  مرزي  شرايط  دينامكيي،  فشار  دما،  افزايش  هندسي،  نقص  تأثير  كه 
آلياژهاي حافظه‌دار تعبيه شده روي صفحات را تشريح کردند ]16[. عباس 
و همکاران ]17[ در سال 2011 ، مطالعه پارامتریک فلاتر فوق صوتی/ماورا 
صوتی و رفتار آیروترموالاستیک صفحه منحني شكل دارای نقص هندسي، 
ناپايدار  جريان  تحت  منحني  صفحه  كي  فلاتر  بر  سيستم  پارامترهاي  اثر 
مدلسازی  جهت  دادند.  قرار  بررسي  مورد  را  صوتي  ماوراي  و  صوتي  فوق 
نيروهاي القا شده توسط سيال از تئوري پيستون درجه 3 استفاده شد و رابطه 
غيرخطي كرنش جابجايي ون-كارمن همراه با تئوري ورق كیرشهف براي 
مورد  سازه‌اي  غيرخطي  است. خواص  رفته  کار  به  سازه صفحه  مدل‌سازي 
بررسي قرار گرفت که ناشی از كوپل ميان خمش خارج از صفحه و كشش 
مدل  و  گرفته  قرار  توجه  مورد  حرارتي  مخرب  اثر  مي‌باشد.  صفحه  درون 
دمپينگ سازه‌اي كلوين به صورت غير وابسته به دما و زمان در مدل‌سازي 
درنظر گرفت. معادلات حاكم آیروترموالاستكي براي صفحه منحني دوبعدي 
داراي نقص هندسي توسعه داده شد. رفتار فلاتر فوق صوتي و ماوراي صوتي 
كي صفحه منحني دو بعدي به روش گالريكن مورد بررسي قرار گرفته است. 
اکسیا   گرفته‌اند.  قرار  توجه  مورد  سازه‌اي  و  آیرودينامكيي  غيرخطي  خواص 
در سال 2011، اثر جهت الیاف، جهت جریان، نسبت ضخامت به طول در 
شاخص‌های فلاتر صفحه مواد مرکب در جریان مافوق صوت به روش المان 
محدود بررسی نمود. نظریه تغییر شکل برشی و آیرودینامیک پیستون مرتبه 
اول به کار رفته است. معادلات حاکم براساس اصل کار مجازی تعیین شده 
است. مسئله حاصل یک مسئله مقدار ویژه است ]18[. شیائو و همکاران  ]19[ 
در سال 2012 رفتار فلاتر صفحه مواد مرکب در حوزه فرکانسی و زمانی به 
روش المان محدود بررسی نمود. تغییر شکل بزرگ ون‌کارمن، آیرودینامیک 
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شبه پایا برای تحلیل به کار رفت. اثر گرادیان دمایی، نسبت طول به عرض، 
جهت الیاف، چیدمان لایه‌ها در رفتار آیروترموالاستیک بررسی شده است. اثر 
گرادیان حرارتی باعث کاهش گشتاور حرارتی و افزایش سفتی صفحه شده 
و امکان افزایش مرز فلاتر وجود دارد. با تغییر ترکیب لایه‌چینی امکان تغییر 
فرکانس‌های طبیعی و مقادیر ویژه وجود دارد و ترتیب مودهای طبیعی و مرز 

فلاتر ممکن است تغییر کند.
قدیمی و همکاران ]20[ در سال 2012  اثرات نقص هندسي بر روي 
مافوق  در جريان  تابعی1  مدرج  مواد  از  بال ساخته شده  آيروالاستكي  رفتار 
با  اثر حرارت  بررسي شاخص‌هاي فلاتر صفحه تحت  نمود.  بررسي  صوت 
اثر نقص هندسي انجام شد. صفحه مربعي با استفاده از نظریه تغيير شكل 
مدل‌سازي  كارمن  ون  كرنش-جابجايي  غير خطي  اثر  و  اول  مرتبه  برشي 
شد. تئوري پيستون مرتبه اول براي جريان آيرودينامكي استفاده شد. لی و 
ارتعاشات صفحه مواد مرکب در جریان مافوق  ناریتا  ]21[ در سال 2013 
اثرات  با  صوت برای فشار آیرودینامیکی بحرانی در لایه‌چینی‌های مختلف 
حرارت مورد مطالعه قرار داد. آن‌ها نشان دادند که با افزایش فشار دینامیکی 
برای شرایط مرزی مختلف، مود اول فلاتر تغییر می‌کند و در برخی حالات 
همچنین  می‌افتد.  اتفاق  فلاتر  از  زودتر  کمانش  دینامیکی  فشار  افزایش  با 
و  الیاف  بهینه  جهت  هدفه،  چند  بهینه‌سازی  از  استفاده  با  تحقیق،  این  در 
  2014 سال  در   ]22[ سانگ  است.  شده  تعیین  بیشینه،  آیرودینامیکی  فشار 
تحلیل آیروترموالاستیک صفحه کامپوزیتی غیرخطی در جریان ماوراء صوت 
با فرض اثر شوک روی صفحه و حرارت آیرودینامیکی مورد بررسی قرار داد. 
روی  بر  آیرودینامیکی  فشار  تعیین  برای  و سوم  اول  مرتبه  پیستون  تئوری 
آیروالاستیک  مدل  تعیین  برای  همیلتون  اصل  است.  شده  استفاده  صفحه 
استفاده شد. برای تعیین شار حرارتی در مدل آیرودینامیکی از روش دمای 
مرجع استفاده شد. روش المان محدود برای حل انتقال حرارت گذرا در صفحه 
استفاده شد. با تحلیل آیروالاستیک و آیروترمال صفحه و جاگذاری پاسخ‌ها 
درون یکدیگر حل نهایی حاصل شده است. پایداری آیروالاستیک با افزایش 
دما کاهش یافته است. در جریان‌های ماوراء صوت اثر شوک آیرودینامیکی 
جریان اهمیت پیدا نموده و قابل صرف‌نظر نیست. یک روش المان محدود 
4 نقطه‌ای با کرنش ملایم برای تحلیل غیرخطی هندسی صفحه/پوسته مواد 
مرکب استفاده شده است. کرنش بزرگ ون‌کارمن برای صفحه با اثر برش 
مرتبه اول فرض شده و از مدل لاگرانژی برای فرموله نمودن المانها برای 

تعیین کرنش کوچک در هندسه غیرخطی استفاده شده است ]23[. 

1   Functionally graded martial

های  پوسته  غیرخطی  آیروالاستیک  رفتارهای   ،]24[ همکاران  و  آن 
کامپوزیت چند لایه را بررسی کردند. تئوری المان محدود برای مدل‌سازی  
پوسته دارای عامل غیرخطی هندسی اعمال شد و رویکرد اویلری، به جای 
نظریه پیستون یا سایر نظریه‌های آیرودینامیکی ساده شده، برای حل فشار 
آیروالاستیک  شکل  تغییر  شامل  نتایج  گردید.  استفاده  ناپایا  آیرودینامیکی 
مورد  و  آمد  به‌دست  آشوب  رفتارهای  و  حدی  سیکل  نوسان  استاتیکی، 
مطالعه قرار گرفت. نتایج نشان داد که از طریق روش کوپل ارائه شده، پاسخ 
آیروالاستیک پوسته کامپوزیتی غیر خطی چند لایه به صورت عددی در رژیم 
مافوق صوت، فروصوت و گذر صوت با دقت بالا قابل محاسبه خواهد بود. 
ویژه ورق های کامپوزیتی  فرکانس های  بیشینه سازی  موک ]25[ مسئله 
را  بهینه‌سازی  نتایج  بر  متغیر  یا  ثابت  پارامتر‌های  و  مرزی  شرایط  تأثیر  و 
و  ریتز   - ریلی  روش   از  استفاده  با  محاسبات  داد.  قرار  بررسی  مورد  در 
تحلیل اجزای محدود سه بعدی انجام شد. نتایج بررسی وی نشان داد برای 
آرایش  در  طبیعی  فرکانس‌های  حداقل  و  حداکثر  مقادیر  جهت‌گیری‌الیاف، 
سهمی و مستقل از شرایط مرزی رخ می‌دهد. به علاوه این مقادیر تابع نسبت 
ابعادی و خواص مواد سازنده ورق هستند. همچنین منحنی‌هایی که فرکانس 

های ویژه ثابت را مشخص می‌کنند، به شکل خطوط مستقیم هستند. 
موسی‌زاده و محمدی ]26[ اثر تغییر شکل‌های بزرگ بر تغییر مرز فلاتر 
وابسته  خواص  و  غیریکنواخت  حرارتی  بارهای  تحت  را  نازک  یک صفحه 
به دما با استفاده از تئوری مرتبه اول و سوم پیستون بررسی کردند. روش 
پنجم  مرتبه  روش  و  مکان  حوزه  در  کالرکین  وزنی  باقیمانده  تحلیلی  نیمه 
رانجکوتا برای حل معادلات زمانی استفاده شد. نتایج نشان داد که افزایش 
غیر  سازه‌ی  فرکانس  تغییرات  در  پیچیده  رفتار  یک  به  منجر  پانل  انحنای 
خطی می‌شود. به علاوه مرز ناپایداری بحرانی فلاتر صفحه، تنها با استفاده 
از تئوری مرتبه سوم پیستون قابل شناسایی خواهد بود. فرخ و فلاح ]27[ 
تعیین مرز ناپایداری آیروالاستیک فلاتر یک بال کامپوزیتی را مورد بررسی 
و  مرکب لایه‌ای  مواد  تئوری  از  کامپوزیتی  بال  مدل‌سازی  داد. جهت  قرار 
جهت مدل‌سازی آیرودینامیک از تئوری جریان ناپایا با فرض جریان مادون 
صوت و تراکم ناپذیر در حوزه‌ی زمان استفاده شده است. سرعت فلاتر خطی 
با توجه به تعداد لایه‌ها، زاویه الیاف در هر لایه، جرم موتور و نیروی پیشران 
به روش مقدار ویژه محاسبه گردید. به علاوه جهت کاهش زمان محاسبات 
از روش ماشین بردار پشتیبان استفاده شده است. نتایج نشان داد که ماشین 
ابزار دقیق و سریع در تشخیص مرز  بردار پشتیبان می‌تواند به عنوان یک 
ناپایداری فلاتر بال مورد استفاده قرار گیرد. گاناپاسی و همکاران ]28[ رفتار 
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فلاتر غیرخطی پوسته متخلخل دو بعدی تقویت شده با پلاکت‌های گرافن 
در معرض جریان مافوق صوت را مورد بررسی قرار دادند. جهت تحلیل مسئله 
یک المان تیر منحنی بر اساس تئوری تغییر شکل برشی مرتبه سوم توسعه 
می  ادغام  کارمن  فون  تقریب  با  را  هندسی  غیرخطی  پارامتر  که  شد  داده 
کند. جهت مدل‌سازی اندرکنش سیال-سازه تئوری پیستون مرتبه اول برای 
توصیف جریان و تأثیر اثرات غیرخطی با اتخاذ رویکرد لاگرانژی استفاده شد. 
فشار دینامیکی فلاتر به صورت سعی وخطا و با استفاده از رویکرد مقدار ویژه 
به علاوه  گردید.  پیش‌بینی  دامنه‌های سیکل حدی  انتخابی  محدوده  برای 
تأثیر بار آیرودینامیکی استاتیکی و دامنه ارتعاش بر ویژگی‌های فلاتر پوسته 
با شرایط مرزی مختلف نشان داده شده  با گرافن  کامپوزیتی و تقویت‌شده 
فلزی  مانند سطح تخلخل در فوم  ماده سازنده  پارامترهای  است. همچنین 
ارزیابی  نیز  غیرخطی  فلاتر  ویژگی‌های  روی  بر  گرافن  پلاکت  محتوای  و 
گردید. اخیرا تیان و همکاران ]29[، مدل نظری از یک صفحه تقویت شده 
فرامواد با تیرهای تقویت کننده‌ چندگانه   برای کاهش ارتعاشات و تحلیل 
برشی  تغییر شکل  تئوری  اساس  بر  کردند.  پیشنهاد  را  مافوق صوت  فلاتر 
مرتبه اول و تئوری آیرودینامیکی پیستون مافوق صوت، معادلات حاکم بر 
صفحه تقویت شده فرامواد با آرایش‌ مختلف  تقویت ‌کننده‌ها از طریق اصل 
همیلتون به دست آمد. آن ها نشان دادند که تیرهای تقویت چندگانه را می 
بهبود رفتارهای  ارتعاش در حالت های مختلف و  برای کاهش دامنه  توان 
استفاده قرار داد زیرا وجود تیرهای  آیروالاستیک صفحه تقویت شده مورد 
های متعدد می تواند بر روی حالت‌های برهنکنش سازه - سیال سیستم تاثیر 
بگذارد. همچنین به طور خاص زمانی که فرکانس های طراحی شده تیرهای 

تقویت کننده نزدیک فرکانس فلاتر سیستم آیروالاستیک اصلی باشد، مرز 
فلاتر سیستم را می توان به طور قابل توجهی افزایش داد. 

نازک،  ارتوتروپ  کامپوزیتی  آیروالاستیک صفحه  تحلیل  مقاله  این  در 
انجام شده است. اثر نقص هندسی کلی و محلی، در ترکیب با نوع لایه‌چینی 
صفحه مواد مرکب نازک، به همراه اثر بارهای خارجی آیرودینامیکی، مورد 
بررسی قرار گرفته است. نوع لایه‌چینی صفحه، به‌صورت متقارن و پادمتقارن، 
داخل  ثابت  مکانیکی  بار  اثر  درجه،   90 تا   0 از  الیاف  زاویه  لایه‌ها،  تعداد 
صفحه، در ترکیب با اثر نقص محلی به عنوان یک ترکیب جدید در مباحث 

آیروالاستیسیته، مورد بررسی قرار گرفته است. 
ساده،  تکیه‌گاه  مرزی  شرایط  شامل  مسئله  در  شده  انجام  فرضیات 
جریان آیرودینامیکی مافوق صوت در بالای صفحه )جریان غیرلزج(، مدل 
با  غیرخطی  سازه  مدل  و سوم،  اول  مرتبه  پیستون  تئوری  براساس  جریان 
تغییر شکل‌های بزرگ، فشار استاتیکی ثابت در پایین صفحه، اثر نیروهای 
شاخص‌های  با  جوی  شرایط  در  تحلیل  مرزها،  در  صفحه  داخل  مکانیکی 
محیطی ثابت )چگالی جریان، حرارت، عدد رینولدز و ماخ و ...(، نقص دارای 
ارتفاع قابل مقایسه یا کمتر از ضخامت صفحه، نقص با قابلیت گسترش در 

ارتفاع و پهنا می‌باشد.

معادلات حاکم-2 
کرنش و جابجایی-2 -1 

اثر  و  مافوق صوت  آیرودینامیکی  جریان  اثر  تحت  پوسته خمیده  مدل 
  1 شکل  در  صفحه،  داخل  فشاري  نیروی  و  آیرودینامیک  خارجی  بارهای 

نشان داده شده است.

 

 ل هندسه پوسته سه بعدي تحت اثر بارهاي خارجيمد .1 شکل
Fig. 1. Three-dimensional shell geometry under the effect of external loads 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 1. مدل هندسه پوسته سه بعدي تحت اثر بارهاي خارجي

Fig. 1. Three-dimensional shell geometry under the effect of external loads
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dP ، نيروي داخل صفحه،  xR ∞U، سرعت جريان آزاد روي صفحه، 

، فشار استاتكيي پايين صفحه،  sP ، فشار دينامكيي جريان بالاي صفحه، 

a طول صفحه است.  ، ضخامت صفحه و  h

توسعه تئوری کرشهف )کلاسیک(، در صفحه مواد مرکب لایه‌ای، مبتنی 

0 به ترتیب مؤلفه‌های جابه‌جایی،  0 0) , , (u v w بر میدان جابه‌جایی است. 

 )x,y,z( مختصات  راستای  در   ،)z=0( میانی  روی صفحه  نقطه  یک  از 

هستند.  جابه‌جایی‌های )u,v,w( به‌صورت رابطه‌ی )۱( تعریف شده است. 
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و در جهت   x,y Ŵ یک جابجایی مصنوعی داخل صفحه  جابجایی 

آمده  بوجود  خارجی  عامل  و  نقص  بدلیل  که  جابجایی  یک  باشد.  می   w

هندسه  به  وابسته  و   w0 و   v0  ،  u0 با  ارتباط  در   v و   u جابجایی  است. 

براساس  ون‌کارمن  تئوری صفحات  باشند.  می  ذاتی صفحه  تغییر شکل  و 

برشی  کرنش‌های  است.  شده  تشریح  زیر  شکل  به  ون‌کارمن  کرنش‌های 

سه  هستند.  صفر  صفحات  کلاسیک  تئوری  در  عینا   ، ) , , (xz yz zzε ε ε

کرنش اول، با رابطه‌ی )۲(، به شکل نهایی خود مرتب شده است ]10و11[. 
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1 1 1) , , (xx yy xyε ε γ (0 کرنش‌های صفحه‌ای و  , , (o o
xx yy xyε ε γ که

، کرنش‌های خمشی نامیده می‌شوند.

روابط ساختاری لایه‌چینی-2 -2 
لایه‌چینی از چندین لایه ارتوتروپیک تشکیل شده که محور هر لایه نسبت 
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معادلات حرکت-2 -3 

شکل دینامیکی اصل کار مجازی به صورت رابطه )۶( است.
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انجام  Vδ کار مجازی  انرژی کرنشی مجازی،  Uδ در رابطه فوق،

به  که  بوده  مجازی  جنبشی  انرژی   Kδ اعمالی، نیروی  وسیله  به  شده 

صورت )۷( تا )۹( نشان داده شده است. 

 
 لایه چیني ورق کامپوزیتي و زاویه قرارگیري الیاف .2شکل 

Fig. 2. Porcelain layer of composite plate and angle of fiber placement 
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Fig. 2. Porcelain layer of composite plate and angle of fiber placement
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 ، 0uδ ثوابت  ضرایب  جداگانه  نمودن  صفر  با  اولر-لاگرانژ  معادلات 
، بدست آمده است.  0Ω 0wδ روی فضای حل  ، و  0vδ
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در ارتباط با شرایط مرزی ضروری و طبیعی، در تئوری کلاسیک صفحه 
قرار  بررسی  مورد   )۱۶( رابطه‌ی  در  عبارات مشخص شده  لایه‌چینی شده، 

می‌گیرد.  
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اولیه شامل مشخص کردن مقادیر جابه‌جایی‌ها و مشتق مرتبه  شرایط 
اول زمانی آن‌ها، در t=0 است. 

روابط آیرودینامیک-2 -4 
روابط آیرودینامیکی در راستای محور ، مورد استفاده قرار گرفته است. 
قابلیت شبیه‌سازی جریان براساس تئوری پیستون مرتبه اول و سوم وجود 

∆P جایگذاری شده است. دارد. عبارت  مربوط به اثر بار خارجی با 
تقابل سازه و سیال براساس تئوری پیستون غیرخطی درنظر گرفته شده 
∆aP فشار گسترده بر روی صفحه در اثر جریان آیرودینامیک بالای  است. 

صفحه به‌صورت رابطه‌ی )۱۷( تعریف شده است ]2 ،30[. 
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نیروی   ) (sP x و  ناپایا  آیرودینامیکی  نیروی  اثر   ) , (dP x t

آیرودینامیکی استاتیکی اولیه درنظر گرفته شده است.  
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پیستون  تئوری  از  استفاده  با  صفحه  روی  بر  ایزنتروپیک  فشار  رابطه 
zV )سرعت فروریزش1( در  براساس سرعت عمودی جریان بر روی صفحه 

یک بعد به‌صورت رابطه‌ی )۱۸( نشان داده شده است ]29[. 
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با بسط رابطه )۱۸( تا مرتبه اول و سوم، مدل پیستون مرتبه اول و سوم 
بدست آمده است.
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آیرودینامیکی  تعیین فشار  برای  است.  تعریف شده   
2 1

M
M

η =
−

سیال  جریان  اثر  در   zV فروریزش  سرعت  رابطه  صفحه  روی  دینامیکی 
بالای صفحه براساس تغییر شکل عمودی صفحه تعریف شده است ]2[.
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∞c سرعت صوت و  ˆ,0 اثر نقص یا انحنای اولیه در صفحه است.  xw

γ فشار اتمسفر،  U و  ∞  ، ρ∞  ، P∞ 2 برقرار است.  Pc γ
ρ

∞
∞

∞

= رابطه 
 1.4γ = چگالی هوا، سرعت جریان آزاد پایا و ضریب ثابت گاز آیزنتروپیک 
برای  استفاده  مورد  و  معمول  روش  یک  پیستون  تئوری  شده‌اند.  تعریف 
مدلسازی آیروالاستیک سیستم در جریان‌های مافوق صوت و ماوراء صوت 
بشمار می‌رود. جریان سیال تنها در بالای صفحه وجود دارد و سرعت جریان 
در پایین صفحه صفر و فشار زیر سطح برابر فشار اتمسفر و ثابت انتخاب شده 

1  Downwash velocity

2β تعاریف  1β و  ∞q و ضریب  است. برای عدد ماخ  و فشار دینامیکی 
زیر درنظر گرفته شده است. 

)22(

(۲۱) 

 

 

1
1

2

1
1

3

1
1

) , ( )1

1
4

1
(.

12

d z

z

z

VMP x t P
c

VM
c

VM
c

 


 




 











 
   

 

   
  

  

  
 
 

 

 

(۲۱)  2 0, 0, 0,ˆ) (z t x xV w U w w    
 

(۲۲) 2

2
2

1 2 2

, ,
2

21, .
1

U UM q
c

MM
M



 

  




 


  



 

 

(۲۳) 

2
0

0 0 0

1 2
0

4

11
3

2

0
22

11 11
2

11 11 11

0 1
0 1

ˆˆ, , , ,

, , ,

, , ,

) ( ) ( , ,

21, ,

, , ,

1, , ,

,

m

s s m

mm
yyxx

x y

ij ij ij ij ij ij

m m

w w x yW W
h h a b

D at t
a h c

h hK h h
a b

aP x P x
D h

q aM
D

N aN a bR R AR
D D a

h hA A B B D D
D D D

I II I
h

 









 


 







   

       
 

  


 

  

  

  

  2
22 3

3
21

11 2
12

, ,

1, ,
12)1 ( 2

m

II
h h

E h UD M q U
c







  





  


 

 

�

2 فرض شده است.  1β = 1 و  Mβ = برای اعداد ماخ بزرگ 
بیان معادلات لزجت و اثر نیروهای اصطکاکی و معادلات چرخش جریان 
باعث گسترش معادلات به فرم غیرخطی و غیر قابل تبدیل به فرم معادلات 
اختلاف  مانند  عددی  روش‌های  به  باید  و  می‌شود  معمولی2  دیفرانسیلی 
محدود، حجم محدود، اختلاف مربعات و ... حل نمود که باید دیدگاه و روش 
حل و پارامترهای مورد بررسی مقاله را تغییر داد. بنابراین سعی شده هدف 
را به تغییرات هندسی و معادلات مناسب و قابل قبول از نظر حل معادلات 

دیفرانسیلی آیروالاستیسیته معطوف نماییم. 

مواد -2 -5  صفحه  آیروترموالاستیک  غیرخطی  معادلات  بعدسازی  بی 
مرکب، با اثر نقص هندسی

متغیرهای بی‌بعد سیستم تعریف شده است. 
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2  Ordinary differential equation
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با جایگذاری ضرایب بی‌بعد در روابط نهایی آیروالاستیسیته صفحه مواد 
مرکب با اثر نقص هندسی، معادلات بی‌بعد نهایی کامل شده است. 

مدل نقص هندسی-2 -6 
مدل نقص کلی و محلی مورد استفاده بر روی صفحه مواد مرکب نشان 
 Ŵ با  در صفحه  تنش،  بدون  شرایط  در  اولیه  نقص  اثر  است.  شده  داده 
نشان داده شده است. معادلات مربوط به شبیه‌سازی اثر نقص روی صفحه، 
با استفاده از بسط تیلور و توابع هایپربولیک انجام شده است. روابط )24( و 

)25( نشان دهنده‌ی معادلات مربوطه هستند. 
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ایجاد نمود که  از رابطه )25( نقص‌های متنوعی را می‌توان  با استفاده 
دسته‌بندی شده‌اند:

  1 2 1 2 1 20 , 1 , 0.5δ δ µ µ ψ ψ= = = = = = الف( نوع سینوسی 
 1 20, 0δ δ≠ ≠ ب( نوع محلی 

1 2 1 20 , 1, 1δ δ µ µ= = ≠ ≠ ج( نوع کلی 
1 مقادیر ثابت  2,δ δ 1η دامنه بی‌بعد نقص هندسی اولیه است.  که 
و     1 2, yx

a bψ ψ= = در حدود  محلی  نقص  درجه  کننده  تعیین 
1 تعداد نیم موج‌های در طول محور x و y هستند. 2,µ µ

انواعی از نقص‌ سه‌بعدی کلی و محلی در شکل 3 نشان داده شده است. 
و  بررسی  انواع نقص‌های مورد  انواع نقص، شناخت  از تصویر شکل  هدف 
مطالعه است. شناخت مدل نقص مورد بررسی توسط اشکال حاضر مشخص 
شده است. هدف از این مدل نقص، بررسی اثر ایجاد یک نقص هندسی که 
بر اثر بارهای محیطی و حرارتی خارجی، باعث اعوجاج صفحه در یک راستا 

شده است. 

روش حل گالرکین-2 -7 
حجم معادلات و عبارات غیرخطی، در صفحه سه‌بعدی مواد مرکب بسیار 

  

𝑤𝑤 

  ب( ) الف( )

(a) (b)  

 7/0، مکان 56/0ب( نقص محلی ، پهنای ، 9/0الف( اثر نقص هندسي کلي، پهناي  ،مدلسازي انواعي از  نقص هندسي کلي و محلي .3شکل 

Fig. 3. Modeling types of general and local geometric defects, a) Effect of general geometric defect, width 0.9, b) 
Local defect, width 0.65, location 0.7 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 3. مدلسازی انواعی از  نقص هندسی کلی و محلی، الف( اثر نقص هندسی کلی، پهنای 0/9، ب( نقص محلی ، پهنای 0/65، مکان 0/7

Fig. 3. Modeling types of general and local geometric defects, a) Effect of general geometric defect, width 0.9, 
b) Local defect, width 0.65, location 0.7
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از مدل دوبعدی و زمان حل مسئله نسبت به مدل‌های شبیه سازی  بیشتر 
شده دوبعدی بسیار بیشتر است. براساس مودهای فرضی سیستم، 6 مود اول 
خطی سیستم، و توابع وزنی هماهنگ با توابع اصلی، در جهت x و y تعریف 
شده است. معادلات پاره‌ای غیرخطی را به معادلات غیرخطی معمولی تبدیل 
رانگ-کوتا  به روش عددی  زمانی  بعد  در  نموده و حل معادلات غیرخطی 

انجام شده است. شرایط مرزی تکیه‌گاه ساده فرض شده است.
شرایط مرزی تکیه‌گاه ساده:
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جداسازی متغیرها:
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توابع شکل مود با شرایط تکیه‌گاه ساده:
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باقی‌مانده  روش  از  استفاده  و  نهایی  روابط  در  فوق  توابع  جایگذاری  با 
وزنی گالرکین با توجه به تابع وزن مناسب جابجایی‌ها در سه جهت، بعد از 
در حوزه  روابط غیرخطی حاصل  در مکان، سه دسته  انتگرالگیری مستقیم 

زمان به روش عددی حل شده است. 
شبیه‌سازی اثر نقص هندسی محلی در معادلات و حل روابط غیرخطی، 
پیچیدگی‌های دارد. با توجه به ابعاد و اندازه نقص و پیچیدگی شکل هندسی 
نقص، با توجه به حضور زیاد اثر نقص هندسی، در تمام روابط صفحه، زمان 

بسیار زیادی برای حل معادلات آیروالاستیسیته صرف شده است. 
معادلات در این بخش به صورت غیرخطی حل شده اند. معادلات برای 
حل و تعیین ضرایب  به صورت همزمان حل شده اند. معادلات به صورت 

مستقیم در نرم افزار میپل1 حل شده اند. 

نتایج عددی -3 
خواص سازه و شرایط محیطی-3 -1 

از جنس گرافیت-اپکسی مطابق جدول 1  مواد مرکب،  تحلیل صفحه 
است. 

نقص -3 -2  دارای  نازک  صفحه  آیروالاستیک  غیرخطی  تحلیل  نتایج 
براساس تئوری کلاسیک 

نتایج تحلیل فلاتر صفحه با نقص کلی سینوسی ساده-3 -2 -1 
شکل 4، فشار دینامیکی بی‌بعد مربوط به فلاتر صفحه غیرخطی نازک 
)نسبت ضخامت به طول صفحه 0/01( براساس ارتفاع نقص 0 تا 1/2 ، با 
لایه‌چینی متقارن 45 و 60 درجه )8 لایه(، برای پهنای نقص 0/9 مقایسه 
شده است. با افزایش ارتفاع نقص، فشار دینامیکی فلاتر کاهش یافته است. 
ارتفاع  برحسب  فلاتر  سرعت  کاهش  متقارن،  درجه   45 لایه‌چینی  -برای 
است.  افتاده  اتفاق  درجه   60 لایه‌چینی  به  نسبت  بیشتری  شیب  با  نقص 
بنابراین لایه‌چینی 45 درجه بسیار بیشتر از لایه‌چینی 60 درجه، تحت تاثیر 

اثر نقص کلی قرار گرفته است. 
با افزایش زاویه لایه‌چینی از 45 به 60 درجه، سرعت فلاتر بطور کلی 
کاهش یافته است. اما برای اثر نقص 1/2، رفتار فلاتر صفحه معکوس شده 
است. بنابراین ارتفاع نقص و نوع لایه‌چینی مشترکا در تعیین مرز فلاتر موثر 

هستند. 
شکل 5، دامنه مثبت و منفی جابجایی بیشینه صفحه با لایه‌چینی 45 
و 60 درجه متقارن، برحسب فشار دینامیکی فلاتر و ارتفاع نقص 0 تا 0/8 
است. در لایه‌چینی 60 درجه دامنه جابجایی با افزایش فشار دینامیکی بی‌بعد 
دائما در حال افزایش است. در لایه‌چینی 45 درجه برای ارتفاع نقص 0/8، 

1   Maple
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جدول 1. خواص سازه و شرایط جریان محیطی

Table 1. Structural properties and environmental flow conditions

Table 1. Structural properties and environmental flow conditions 
 خواص سازه و شرایط جریان محیطی. 1جدول 

 

 واحد مقدار نماد پارامتر

 222/1 3 سیال چگالی
kg

m 

 a 1 m ورق طول

 b 1 m ورق عرض

 h 11/1 m ورق ضخامت
 1E 181  Gpa الیاف جهت در الاستیسیته مدول
 2E 3/11 Gpa رزین جهت در الاستیسیته مدول

 12G 11/1 Gpa برشی مدول
 13G 11/1 Gpa برشی مدول
 23G 21/6 Gpa برشی مدول
  n 11 لایه تعداد

m 1611 3 ورق چگالی
kg

m 

  12 28/1 پواسان ضریب
   4/1 گرمایی ظرفیت نسبت

C 341 m صوت سرعت
s 

   311T الیاف نوع
   2218 رزین نوع

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
چیني (، با لایه2/1تا  0بعد، برحسب ارتفاع نقص سینوسي ساده )فلاتر صفحه نازک براساس فشار دینامیکي بيمقایسه مرز  .4شکل

 درجه متقارن 00و  44
Fig. 4. Comparison of thin plate flutter border based on dimensionless dynamic pressure, according to 

the height of simple sinusoidal defect (0 to 1.2), with symmetric 45 and 60 degree layering 
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شکل 4. مقایسه مرز فلاتر صفحه نازک براساس فشار دینامیکی بی‌بعد، برحسب ارتفاع نقص سینوسی ساده )0 تا 1/2(، با لایه‌چینی 45 و 
60 درجه متقارن

Fig. 4. Comparison of thin plate flutter border based on dimensionless dynamic pressure, according to the 
height of simple sinusoidal defect (0 to 1.2), with symmetric 45 and 60 degree layering
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Fig. 5: The positive and negative amplitude of the maximum displacement of the plate with 45 and 60 
degree symmetrical layering, in terms of dynamic flutter pressure, for a simple sinusoidal defect with a 

defect height of 0 to 0.8, a. Symmetrical 45 degree layering, b. Symmetrical 60 degree layering 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



W

150 200 250 300
-1

-0.5

0

0.5

1

1.5

2
H/h=0, W+
H/h=0, W-
H/h=0.4, W+
H/h=0.4, W-
H/h=0.8, W+
H/h=0.8, W-

h=0.01
_

Ds=0.9
[45/-45] 2S

f

W

100 120 140 160 180 200
-1.2

-0.6

0

0.6

1.2

1.8
H/h=0, W+
H/h=0, W-
H/h=0.4, W+
H/h=0.4, W-
H/h=0.8, W+
H/h=0.8, W-

h=0.01
_

Ds=0.9
[60/-60] 2S

f

شکل 5. دامنه مثبت و منفی جابجایی بیشینه صفحه با لایه‌چینی 45 و 60 درجه متقارن، برحسب فشار دینامیکی فلاتر، برای نقص سینوسی 
ساده با ارتفاع نقص 0 تا 0/8، الف( لایه‌چینی 45 درجه متقارن، ب( لایه‌چینی 60 درجه متقارن

Fig. 5. The positive and negative amplitude of the maximum displacement of the plate with 45 and 60 degree 
symmetrical layering, in terms of dynamic flutter pressure, for a simple sinusoidal defect with a defect height 

of 0 to 0.8, a. Symmetrical 45 degree layering, b. Symmetrical 60 degree layering

با افزایش فشار دینامیکی فلاتر، کاهش و افزایش دامنه جابجایی مشاهده 
شده است.

دامنه  کلی،  نقص  ارتفاع  افزایش  با  درجه،   60 و   45 لایه‌چینی  برای 
جابجایی صفحه افزایش یافته است. دامنه جابجایی با تغییر ارتفاع نقص‌، در 
لایه‌چینی 60 درجه بیشتر از 45 درجه است و سرعت فلاتر نیز کمتر است. 

شکل 6، نسبت فرکانس فلاتر به فشار دینامیکی فلاتر، با ارتفاع نقص 
0 تا 0/8 برای لایه‌چینی 45 و 60 درجه متقارن نشان داده شده است. در 
لایه‌چینی 60 درجه نسبت به 45 درجه فرکانس فلاتر در ارتفاع نقص‌های 
مختلف، کمتر است. با افزایش فشار دینامیکی، فرکانس فلاتر صفحه افزایش 

یافته است. 
برخلاف  است.  یافته  کاهش  فلاتر  فرکانس  نقص،  ارتفاع  افزایش  با 
ارتفاع نقص،  با افزایش  اثر آیرودینامیک،  تحلیل ارتعاشی صفحه که بدون 
افزایش فرکانس صفحه مشاهده شده بود، در تحلیل آیروالاستیک، با افزایش 

ارتفاع نقص کاهش فرکانس فلاتر صفحه مشاهده شده است.
شکل 7، نمودار فازی صفحه نازک با ارتفاع نقص 0 تا 1/2، لایه‌چینی 
45 و 60 درجه متقارن ترسیم شده است. در تصویر الف، با افزایش ارتفاع 

نقص افزایش دامنه سیکل محدود صفحه برای فشار دینامیکی 275 نشان 
داده شده است. برای ارتفاع نقص 1/2 شکل نوسان سیکل محدود صفحه 
تغییر کرده است. تصویر ب، نمودار فازی صفحه نازک با ارتفاع نقص 0 تا 
دینامیکی  فشار  برای  است.  شده  ترسیم  متقارن  درجه   60 لایه‌چینی   ،1/2
165، برای ارتفاع نقص 0 تا 0/8 دائما سیکل محدود صفحه بزرگتر شده و 
نوسان صفحه سیکل ساده است. اما با افزایش ارتفاع نقص به 1/2، نوسان 
چند دوره‌ای مشاهده شده است و محدوده‌ی نوسان نیز بزرگتر شده است. با 
توجه به نمودار فازی صفحه با نقص کلی، رفتار فلاتر صفحه با افزایش زاویه 

الیاف از 45 به 60 پیچیده‌تر و دامنه نوسان بزرگتر شده است.

نتایج تحلیل فلاتر صفحه با نقص محلی -3 -2 -2 
شکل8، مقایسه مرز فلاتر صفحه نازک براساس فشار دینامیکی بی‌بعد 
و  متقارن  درجه   45 با لایه‌چینی   )1/1 تا   0( محلی   نقص  ارتفاع  برحسب 
پهنای 0/7 نشان داده شده است. نکته جالب توجه در نقص محلی ، افزایش 
بنابراین  است.  نقص محلی  ارتفاع  افزایش  با  دینامیکی فلاتر صفحه  فشار 
برخلاف نقص کلی سینوسی، افزایش مرز فلاتر و افزایش پایداری صفحه با 
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Fig. 6: The ratio of flutter frequency to flutter dynamic pressure for a simple sinusoidal defect with a 

defect height of 0 to 0.8 for symmetric 45 and 60 degree layering, a. Symmetrical 45 degree layering, b. 
Symmetrical 60 degree layering 
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شکل 6. نسبت فرکانس فلاتر به فشار دینامیکی فلاتر برای نقص ساده سینوسی با ارتفاع نقص 0 تا 0/8 برای لایه‌چینی 45 و 60 درجه 
متقارن، الف لایه‌چینی 45 درجه متقارن، ب لایه‌چینی 60 درجه متقارن

Fig. 6. The ratio of flutter frequency to flutter dynamic pressure for a simple sinusoidal defect with a defect 
height of 0 to 0.8 for symmetric 45 and 60 degree layering, a. Symmetrical 45 degree layering, b. Symmetri-

cal 60 degree layering
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Fig. 5: The positive and negative amplitude of the maximum displacement of the plate with 45 and 60 
degree symmetrical layering, in terms of dynamic flutter pressure, for a simple sinusoidal defect with a 

defect height of 0 to 0.8, a. Symmetrical 45 degree layering, b. Symmetrical 60 degree layering 
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شکل 7. نمودار فازی صفحه نازک با اثر نقص سینوسی ساده با ارتفاع نقص 0 تا 1/2، لایه‌چینی 45 و 60 درجه متقارن، الف( فشار دینامیکی 
165، ب( فشار دینامیکی 275

Fig. 7. Phase diagram of thin plate with simple sinusoidal defect effect with defect height from 0 to 1.2, 45 
and 60 degree symmetrical layering, a. Dynamic pressure 165, b. Dynamic pressure 275
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افزایش ارتفاع نقص محلی مشاهده شده است. درواقع برخلاف آنچه تاکنون 
روی  محلی  نقص  وجود  می‌شد،  تصور  نقص  کنندگی  ناپایدار  اثر  راجع‌به 
دارد.  را  مرکب  مواد  صفحه  آیروالاستیک  پایداری  افزایش  امکان  صفحه 
ابتدا مورد  استفاده از مدل نقص یا وجود نقص هندسی محلی یا کلی باید 
تحلیل و محاسبه قرار بگیرد و شاخص‌های ارتعاشی و آیروالاستیک صفحه 
تعیین شود، زیرا هر نقص بخودی خود ممکن است موجب ناپایداری نشده 

و شاخص‌های فرکانسی و ارتعاشی صفحه را در تحلیل‌های ترکیبی سازه و 
آیرودینامیک بهبود بخشد.

شکل 9 مقایسه مرز فلاتر صفحه نازک براساس فشار دینامیکی بی‌بعد، 
برحسب پهنای نقص )0/35 تا 0/9(، با لایه‌چینی 45 درجه متقارن  و ارتفاع 
نقص 0/4 است. این نمودار، یکی از نتایج مهم و قابل توجه این بخش است. 
با ثابت نگه داشتن ارتفاع نقص، اثر تغییر پهنای نقص در پاسخ فلاتر صفحه 

 
درجه  44چیني (، با لایه1/1تا  0بعد، برحسب ارتفاع نقص محلي  )مقایسه مرز فلاتر صفحه نازک براساس فشار دینامیکي بي .8شکل 

 نقص 7/0متقارن و پهناي 
Fig. 8. Comparison of thin plate flutter boundary based on dimensionless dynamic pressure, in terms of 

local defect height (0 to 1.1), with symmetric 45 degree layering and defect width of 0.7 
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شکل 8. مقایسه مرز فلاتر صفحه نازک براساس فشار دینامیکی بی‌بعد، برحسب ارتفاع نقص محلی  )0 تا 1/1(، با لایه‌چینی 45 درجه 
متقارن و پهنای 0/7 نقص

Fig. 8. Comparison of thin plate flutter boundary based on dimensionless dynamic pressure, in terms of local 
defect height (0 to 1.1), with symmetric 45 degree layering and defect width of 0.7

 
 44چیني (، با لایه9/0تا  34/0بعد، برحسب پهناي نقص محلي  )مقایسه مرز فلاتر صفحه نازک براساس فشار دینامیکي بي .9شکل 

 4/0و  0درجه متقارن  و ارتفاع نقص 
Fig. 9. Comparison of thin plate flutter border based on dimensionless dynamic pressure, in terms of 

local defect width (0.35 to 0.9), with symmetrical 45 degree layering and defect height of 0 and 0.4 
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شکل 9. مقایسه مرز فلاتر صفحه نازک براساس فشار دینامیکی بی‌بعد، برحسب پهنای نقص محلی  )0/35 تا 0/9(، با لایه‌چینی 45 درجه 
متقارن  و ارتفاع نقص 0 و 0/4

Fig. 9. Comparison of thin plate flutter border based on dimensionless dynamic pressure, in terms of local 
defect width (0.35 to 0.9), with symmetrical 45 degree layering and defect height of 0 and 0.4
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دینامیکی  فشار  نمایان‌گر  افقی  به‌صورت  پر  ممتد  خط  است.  شده  بررسی 
فلاتر صفحه تخت بدون نقص است. با اعمال اثر نقص محلی  با پهنای 0/9 
تا 0/6، سرعت فلاتر کمتر از صفحه تخت است. برای پهنای نقص کمتر از 
0/6، سرعت فلاتر نسبت به صفحه تخت، افزایش یافته و پایداری بیشتری 
در رفتار آیروالاستیک صفحه مشاهده شده است. باید توجه داشت طبق نتایج 
 ،0/35 و   0/5  ،0/7 نقص  پهنای  برای  فرکانسی،  تحلیل  بخش  در  حاصل 
تغییرات فرکانسی صفحه تقریبا یکسان بوده و تغییراتی که در سرعت فلاتر 
سیستم  با  مرتبط  آیرودینامیکی  سفتی  و  میرایی  اثر  به  است  مشاهده شده 
ارتعاشی صفحه است. در واقع نقش اصلی بر روی اثر نقص در تغییرات فشار 
آیرودینامیکی روی صفحه و تغییر مرز فلاتر موثر از آن است، که در حضور 

نقص‌های مختلف، رفتار متفاوت اما مرتبط و منظمی مشاهده شده است. 
شکل 10 الف نسبت فرکانس فلاتر به فشار دینامیکی فلاتر برای نقص 
محلی  و تصویر ب، نسبت دامنه جابجایی به فرکانس اصلی فلاتر صفحه 
براساس تغییر فشار دینامیکی فلاتر، با ارتفاع نقص 0 تا 0/8، برای لایه‌چینی 
45 درجه متقارن و پهنای نقص 0/7 ترسیم شده‌اند. در تصویر الف، برای 

یافته  افزایش  دینامیکی فلاتر فرکانس فلاتر  افزایش فشار  با  نقص محلی 
است. با افزایش ارتفاع نقص، برای فشار دینامیکی فلاتر مشخص کاهش 
فرکانس فلاتر مشاهده شده است که با نقص کلی سینوسی، نتیجه یکسان 
است. در تصویر ب، با افزایش فرکانس فلاتر صفحه افزایش دامنه جابجایی 
رفتار سخت شونده  نقص محلی،  اثر  با  رفتار صفحه  و  است  مشاهده شده 
است. برخلاف نوع نقص ساده سینوسی که برای ارتفاع نقص بالاتر رفتار 
با  نرم‌شونده برای صفحه مشخص شده است. یعنی کاهش فرکانس سازه 

افزایش دامنه تغییر شکل مشاهده شده است.
شکل 11الف دامنه مثبت و منفی جابجایی بیشینه صفحه برحسب فشار 
دینامیکی فلاتر و تصویر ب، نمودار فازی صفحه برای نقص محلی  با پهنای 
نقص 0/35 تا 0/9 با لایه‌چینی 45 درجه متقارن و ارتفاع نقص 0/4 است. 
با کاهش پهنای نقص در تصویر الف، افزایش سرعت فلاتر و کاهش دامنه 
جابجایی مشاهده شده است. همین‌طور در تصویر ب، با افزایش پهنای نقص 
افزایش دامنه سیکل محدود و تغییر شکل نمودار از حالت دایروی به مربع 

مشخص شده است. 

  
  (ب)   (الف)

)a( )b( 
نسبت فرکانس فلاتر به فشار دینامیکي فلاتر براي نقص محلي  و نسبت دامنه جابجایي به فرکانس اصلي فلاتر صفحه  .10شکل 

فرکانس فلاتر   (الف، 7/0درجه متقارن و پهناي نقص  44چیني براي لایه 8/0تا  0براساس تغییر فشار دینامیکي فلاتر، با ارتفاع نقص 
 منه جابجایي به فرکانس فلاتردا (ب، به فشار دینامیکي فلاتر

  
Fig. 10. Flutter frequency ratio to flutter dynamic pressure for a local defect and displacement 

amplitude ratio to the main frequency of the plane flutter based on the change of the flutter dynamic 
pressure, with the height of the defect from 0 to 0.8 for symmetric 45 degree layering and the width of 

the defect 0.7, a. Flutter frequency to flutter dynamic pressure, b. Shift amplitude to the flutter 
frequency 
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شکل 10. نسبت فرکانس فلاتر به فشار دینامیکی فلاتر برای نقص محلی  و نسبت دامنه جابجایی به فرکانس اصلی فلاتر صفحه براساس تغییر 
فشار دینامیکی فلاتر، با ارتفاع نقص 0 تا 0/8 برای لایه‌چینی 45 درجه متقارن و پهنای نقص 0/7، الف(  فرکانس فلاتر به فشار دینامیکی 

فلاتر، ب( دامنه جابجایی به فرکانس فلاتر

Fig. 10. Flutter frequency ratio to flutter dynamic pressure for a local defect and displacement amplitude ratio 
to the main frequency of the plane flutter based on the change of the flutter dynamic pressure, with the height 
of the defect from 0 to 0.8 for symmetric 45 degree layering and the width of the defect 0.7, a. Flutter frequency 

to flutter dynamic pressure, b. Shift amplitude to the flutter frequency
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راستی‌آزمایی-4 
ارتعاشات غیرخطی  با  تحقیق کیتیپورنچائه و همکاران ]31[، در رابطه 
است.  محلی  هندسی  نقص  اثر  با  تابعی  مدرج  مواد  از  شده  ساخته  صفحه 
مقایسه فرکانس صفحه با اثر نقص و تغییر تحریک اعمالی به صفحه انجام 
شده است. شرایط مرزی تکیه‌گاه ساده، صفحه ایزوتروپ با لایه‌چینی متقارن 
اطلاعات  و  مواد  است. خواص  کلی سینوسی فرض شده  نقص هندسی  و 

مسئله در جدول 2 بیان شده است.
به  را،  مواد مرکب غیرخطی  بررسی فلاتر صفحه   ]9[ ژائو و همکاران 
اثر حرارت  با تغییر  انجام داد. نمودارهای فازی صفحه  المان محدود  روش 
داخل صفحه برای فشار دینامیکی مختلف مقایسه شده است. خواص مواد در 

جدول 3 نشان داده شده است. 

نتیجه‌گیری-5 
در این تحقیق تحلیل آیروالاستیسیته صفحه مواد مرکب ارتوتروپ نازک 
غیرخطی تحت اثر نقص هندسی کلی و محلی، در ترکیب با نوع لایه‌چینی 

صفحه مواد مرکب نازک، به همراه اثر بارهای مکانیکی مورد بررسی قرار 
گرفته است. مهمترین نتایج حاصل در زیر خلاصه شده است:

• با افزایش ارتفاع نقص کلی، فشار دینامیکی فلاتر کاهش یافته است. 	
• برای لایه‌چینی 45 درجه متقارن، کاهش سرعت فلاتر برحسب 	

ارتفاع نقص با شیب بیشتری نسبت به لایه‌چینی 60 درجه اتفاق افتاده است. 
بنابراین لایه‌چینی 45 درجه بسیار بیشتر از لایه‌چینی 60 درجه، تحت تاثیر 
اثر نقص کلی قرار گرفته است. سفتی سازه در لایه‌چینی 45 درجه بیشتر از 
60 درجه در جهت جریان است. بنابراین هرچه سفتی سازه بیشتر باشد اثر 

نقص در کاهش مرز فلاتر موثرتر است. 
• با افزایش زاویه لایه‌چینی از 45 به 60 درجه، سرعت فلاتر بطور 	

با  جریان  جهت  در  سازه  سفتی  کاهش  آن  دلیل  است.  یافته  کاهش  کلی 
افزایش زاویه لایه چینی است. بنابراین ارتفاع نقص و نوع لایه‌چینی مشترکا 

در تعیین مرز فلاتر موثر هستند. 
• برای لایه‌چینی 45 و 60 درجه، با افزایش ارتفاع نقص کلی، دامنه 	

جابجایی صفحه افزایش یافته است. دامنه جابجایی با تغییر ارتفاع نقص‌، در 

  
  (ب)   (الف)

)a( )b( 
نسبت فرکانس فلاتر به فشار دینامیکي فلاتر براي نقص محلي  و نسبت دامنه جابجایي به فرکانس اصلي فلاتر صفحه  .10شکل 

فرکانس فلاتر   (الف، 7/0درجه متقارن و پهناي نقص  44چیني براي لایه 8/0تا  0براساس تغییر فشار دینامیکي فلاتر، با ارتفاع نقص 
 منه جابجایي به فرکانس فلاتردا (ب، به فشار دینامیکي فلاتر

  
Fig. 10. Flutter frequency ratio to flutter dynamic pressure for a local defect and displacement 

amplitude ratio to the main frequency of the plane flutter based on the change of the flutter dynamic 
pressure, with the height of the defect from 0 to 0.8 for symmetric 45 degree layering and the width of 

the defect 0.7, a. Flutter frequency to flutter dynamic pressure, b. Shift amplitude to the flutter 
frequency 
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شکل 11. دامنه مثبت و منفی جابجایی بیشینه صفحه برحسب فشار دینامیکی فلاتر و نمودار فازی صفحه، برای نقص محلی  با پهنای نقص 
0/35 تا 0/9 با لایه‌چینی 45 درجه متقارن و ارتفاع نقص 0/4، الف( دامنه جابجایی به فشار دینامیکی فلاتر، ب( نمودار فازی

Fig. 11. Change of positive and negative position of the maximum displacement of the plate in terms of the 
flutter dynamic pressure and the local fuzzy shape of the plate, for the local imperfection with width range of 
0.35 to 0.9, with a layering of 45 degrees symmetrically and a height of 0.4, a. Displacement range to dynamic 

flutter pressure, b. Fuzzy diagram
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جدول 2. خواص سازه ]31[

Table 2. Properties of the structureTable 2: Properties of the structure [31]  
  ]11[:خواص سازه 2جدول 

 واحد مقدار نماد پارامتر

m 2111 3 ورق چگالی
kg

m 

a/ ورق ضخامت به طول نسبت h 41،21  

H ضخامت به نقص ارتفاع نسبت
h 2/1  

 h 11/1 m ورق ضخامت
 1E 11 Gpa الیاف جهت در الاستیسیته مدول

 12G 26 Gpa برشی مدول
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

  (ب)  (الف)
)a( )b( 

نسبت طول به  (الف، ]33[، ]32[، ]31[، برحسب دامنه تحریک، 2/0مقایسه دوره زماني فرکانس صفحه با اثر نقص کلي  :12شکل 
 40نسبت طول به ضخامت  (ب، 20ضخامت 

  
Fig. 12: Comparison of the time period of the plate frequency with the effect of 0.2 global defect, 

according to the excitation amplitude, [31], [32], [33]. a. The ratio of length to thickness is 20, b. The 
ratio of length to thickness is 40 
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شکل 12. مقایسه دوره زمانی فرکانس صفحه با اثر نقص کلی 0/2، برحسب دامنه تحریک، ]31[، ]32[، ]33[، الف( نسبت طول به ضخامت 
20، ب( نسبت طول به ضخامت 40

Fig. 12. Comparison of the time period of the plate frequency with the effect of 0.2 global defect, according 
to the excitation amplitude, [31], [32], [33]. a. The ratio of length to thickness is 20, b. The ratio of length to 

thickness is 40
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لایه‌چینی 60 درجه بیشتر از 45 درجه است و سرعت فلاتر نیز کمتر است. 
• با 	 درجه،  در لایه‌چینی 45  رفتار صفحه  نقص  ارتفاع  افزایش  با 

افزایش فشار دینامیکی، از سخت شونده به نرم‌شونده تغییر یافته است. یعنی 
کاهش فرکانس سازه با افزایش دامنه تغییر شکل مشاهده شده است. 

• است. 	 یافته  کاهش  فلاتر  فرکانس  نقص،  ارتفاع  افزایش  با 
برخلاف تحلیل ارتعاشی صفحه که بدون اثر آیرودینامیک، با افزایش ارتفاع 
نقص، افزایش فرکانس صفحه مشاهده شده است. بنابراین اثر آیرودینامیک 
یک بارگذاری با اثر سفتی منفی در ماتریس ضرایب سازه ایجاد نموده که 
بر اثر مثبت نقص در سفتی سازه چیره شده و باعث کاهش فرکانس فلاتر 

شده است.
• در نقص محلی، افزایش فشار دینامیکی فلاتر صفحه با افزایش 	

و  فلاتر  مرز  کاهش  کلی،  نقص  در  اما  است.  شده  مشاهده  نقص  ارتفاع 
وجود  است.  شده  مشاهده  نقص  ارتفاع  افزایش  با  صفحه  پایداری  کاهش 

جدول 3. خواص سازه ]9[

Table 3. Properties of the structure [9]Table 3. Properties of the structure [9] 
 [9]خواص سازه . 1جدول 

 واحد مقدار نماد پارامتر

m 1221 3 ورق چگالی
kg

m 

a/ ورق ضخامت به طول نسبت h 241  

M ماخ عدد به ها موج نیم تعداد
 11/1  

 1E 122 Gpa الیاف جهت در الاستیسیته مدول
 2E 11/8 Gpa رزین جهت در الاستیسیته مدول

 12G 22/4 Gpa برشی مدول
  ( متقارن42/1/-01/42)  الیاف چینی لایه زاویه

1T 11/1-  1 الیاف جهت در حرارتی انبساط ضریب
C 

2T 1/31 1 رزین جهت در حرارتی انبساط ضریب
C 

   421 فلاتر بعد بدون فشار

 بحرانی دمای به دما نسبت
cr

T
T 1  

  12 22/1 پواسان ضریب
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

نقص محلی روی صفحه امکان افزایش پایداری آیروالاستیک صفحه مواد 
مرکب را دارد. دلیل این امر اثر سخت شوندگی نقص محلی نسبت به نقص 
کلی و تغییر بارگذاری آیرودینامیکی از حالت تحریک کلی صفحه در نقص 
کلی، به تحریک محلی صفحه در نقص محلی است. تحریک محلی صفحه 
پایین  افتادن تحریک مودهای  تعویق  به  باعث  آیرودینامیک  توسط جریان 

صفحه برای ایجاد فلاتر شده و مرز فلاتر بالا رفته است. 
• با اعمال اثر نقص محلی، با کاهش پهنای نقص، سرعت فلاتر، 	

افزایش یافته و پایداری بیشتری در رفتار آیروالاستیک صفحه مشاهده شده 
است. حتی برای پهنای کمتر از 0/6 نسبت به صفحه تخت سرعت فلاتر 

افزایش یافته است. 
صفحه  جابجایی  دامنه  نقص،  ارتفاع  افزایش  با   ، محلی  نقص  برای 
برحسب فشار دینامیکی فلاتر، کاهش یافته است. بنابراین با افزایش ارتفاع 

نقص صفحه سفت‌تر شده و دامنه جابجایی کاهش یافته است.
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