
1 

 
 

Investigation of the Nonlinear Aeroelastic Behavior of 

a Fully Flexible Aircraft Using the Assumed Modes 

Method and a Minimal State-Space Aerodynamic  
 

Salman Shafaghat
1
, Mohammad Ali Noorian

 2*
, Reza Azarafza

3
  

1 Faculty of Aerospace Engineering, Malek-Ashtar University of Technology, Tehran, Iran 
2 Faculty of Aerospace Engineering, K. N. Toosi University of Technology, Tehran, Iran  

3 Faculty of Aerospace Engineering, Malek-Ashtar University of Technology, Tehran, Iran 

 
 

ABSTRACT  

In this study, a nonlinear aeroelastic model is developed for a fully flexible aircraft, in which the coupling 

between structural elastic modes and rigid-body modes is comprehensively taken into account. The governing 

equations of motion are derived in a quasi-coordinate framework, and the structural response is determined 

using the assumed modes method under large deformation conditions. The nonlinear behavior of the wings is 

modeled using beam equations incorporating geometric nonlinearities induced by large displacements. The 

main contribution of this work lies in the combined application of the assumed modes method to the nonlinear 

aeroelastic analysis of a fully flexible aircraft and the use of a minimum state-space aerodynamic model, which 

significantly reduces the model order and computational cost compared to conventional finite element–based 

approaches. Numerical results demonstrate that rigid-body modes and mass–inertia parameters have a 

pronounced influence on limit-cycle oscillation behavior and the overall aeroelastic response of the system. 

These findings highlight the necessity of including rigid-body dynamics for accurate prediction of dynamic 

stability and instability mechanisms in flexible aircraft. 
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1. Introduction 

With the advancement of research in nonlinear 

vibrations and the expansion of studies on nonlinear 

aeroelasticity, the design and analysis of aircraft with 

high aspect ratio wings have become feasible. 

Increasing the aspect ratio reduces induced drag, 

thereby improving aerodynamic efficiency and 

enhancing flight endurance, which is particularly 

important in the design of long-endurance unmanned 

aerial vehicles. However, higher aspect ratios also 

increase wing flexibility and significantly affect the 

dynamic behavior of the structure. Under these 

conditions, structural design constraints shift from 

primary issues such as root bending stresses to more 

complex aeroelastic phenomena, including flutter 

instability in linear analyses and limit-cycle oscillations 

in nonlinear modeling. Consequently, the development 

of accurate and comprehensive analytical models for 

predicting the nonlinear aeroelastic behavior of a 

complete aircraft plays a crucial role not only in 

conceptual design but also in multidisciplinary 

optimization and flight performance analysis. 

With the advancement of research in nonlinear 

vibrations and aeroelasticity and the development of 

advanced analytical methods [1–3], it has become 

possible to examine complex phenomena, such as 

nonlinear aeroelasticity, in flexible aerospace structures 

with greater accuracy and realism. Subsequently, 

researchers have proposed models for predicting the 

nonlinear aeroelastic behavior of complete aircraft using 

three distinct approaches. 

In the first approach, some researchers employed the 

finite element method for modeling [4–7]. In these 

models, nonlinear beam elements were used, and 

structural nodes were coupled with aerodynamic panel 

grids to obtain comprehensive aeroelastic equations. 

The second approach, which provides higher accuracy 

in representing structural complexities, is based on 

modal analysis using specialized software [8, 9]. In this 

method, rigid and elastic modes extracted from the 

modal analysis of an unconstrained structure are 

incorporated into the nonlinear aeroelastic equations. 

The third approach is based on semi-analytical 

modeling, in which each structural component of the 

aircraft is represented as a cantilever beam. The 

interactions among different elastic components, as well 

as between these components and the rigid-body 

degrees of freedom, are established using a quasi-

coordinate framework in the mass matrix [9]. 

In the present work, the nonlinear structural 

behavior is modeled using Pai–Nayfeh beam relations, 

and the aerodynamics of the wing and tail are simulated 

employing a minimum-state aerodynamic model. This 

approach allows the governing equations to be 

formulated in state-space with minimal order and 

enables straightforward implementation of multi-input–

multi-output control systems. The novelty of the study 

lies in two aspects: the application of the minimum state 

aerodynamic model for nonlinear aeroelasticity and the 

development of a comprehensive model of a fully 

flexible aircraft using the assumed modes method. 

These two approaches enable accurate prediction of 

aeroelastic behavior with the lowest possible model 

order and high efficiency for multidisciplinary design 

and limit-cycle oscillation analysis. 

2. The Developed nonlinear Aeroelastic Equations 

In this section, the developed nonlinear aeroelastic 

equations for the complete aircraft model are derived. 

To this end, the expressions for kinetic energy, strain 

energy, and the work done by unsteady aerodynamic 

forces are first formulated in the generalized quasi-

coordinate framework. Next, the unsteady aerodynamic 

model based on the minimum state method, employed 

to describe the aerodynamic forces acting on the wing 

and horizontal tails, is introduced. Subsequently, for 

structural modeling, the assumed modes method and 

cantilever beam models are applied to each flexible 

component of the aircraft, and the procedure for 

approximating the structural response is described. 

Finally, the nonlinear equations resulting from large 

deformations are explicitly derived using the Pai–

Nayfeh nonlinear beam relations, providing the 

complete framework for the nonlinear aeroelastic 

equations. 

3. Results and Discussion 

In this section, flutter diagram plots (including the 

real and imaginary parts) are first presented, showing 

symmetric and antisymmetric wing flutter, free-body 

flutter, and aircraft roll-mode flutter.  

 

Figure 1 – Imaginary vs. Real Parts of 

Eigenvalues as a Function of Flight Speed 
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Subsequently, the effects of variations in mass and 

moments of inertia about the aircraft’s lateral and 

longitudinal axes on the amplitude of limit-cycle 

oscillations in wingtip bending and twisting, the 

aircraft’s vertical velocity, roll rate, and pitch rate are 

examined and illustrated. 

 

(a) 

 

(b) 

Figure 1 – Limit–cycle oscillation amplitude of 

(a) wing bending, (b) wing torsion, 

4. Conclusions 

In this study, the nonlinear aeroelastic behavior of a 

fully flexible aircraft was investigated with particular 

emphasis on the role of inertial parameters, and the 

developed model was validated against available linear 

and nonlinear reference data. Flutter analyses revealed 

the occurrence of several instabilities, including 

symmetric and antisymmetric wing flutter as well as 

rigid-body flutter in the short-period and roll modes. 

Time-domain responses demonstrated the convergence 

of the system to stable limit-cycle oscillations at 

airspeeds beyond the flutter boundary. An increase in 

aircraft mass was found to reduce the amplitude of 

limit-cycle oscillations in the bending and vertical 

motion modes, while significantly amplifying pitch-rate 

oscillations for lower mass values. Moreover, increasing 

the transverse mass moment of inertia intensified 

bending, and in particular, torsional oscillations of the 

wing, indicating a stronger coupling between wing 

torsion and aircraft pitch motion, whereas the roll-rate 

oscillation amplitude decreased. Overall, the results 

highlight the effectiveness of inertial parameter tuning 

as a practical approach for controlling limit-cycle 

oscillations and mitigating nonlinear aeroelastic 

instabilities in lightweight, flexible aircraft.  
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 چکیده

 یاژهیو تیاهم ک،یروالاستیآ یرخطیغ یرفتارها یسازهیشب یجامع برا یهابالا، توسعه مدل یپهپادها با نسبت منظر یدر طراح

 یکامل ارائه شده است که علاوه بر مودها ریپذانعطاف یمایهواپ یبرا شرفتهیپ کیروالاستیمدل آ کیپژوهش،  نیدارد. در ا

. معادلات حاکم در دستگاه ردیگیطور کامل در بر م دو را به نیا نیب یهایو جفت شدگ مایهواپصلب  ینوسان یمودها ک،یروالاستیآ

ها، با استفاده بال یرخطی.  رفتار غشودیحل م یفرض یاز روش مودها یریگها با بهرهآن یمختصات استخراج شده و بخش مکانشبه

پژوهش از  نیا ی. نوآورشوندیم یسازدلم شوند،یم جادیبزرگ ا یهارشکلییکه در اثر تغ یاسازه یهایرخطیبا غ ریاز معادلات ت

حالت حل  یفضا ریحداقل متغ کینامیرودیبا استفاده از مدل آ یرخطیغ تهیسیروالاستیاست: نخست، مسئله آ انیدو جنبه قابل ب

. گرددیم یبررس یفرض یاز روش مودها یریگکامل با بهره ریپذانعطاف یمایهواپ یرخطیغ تهیسیروالاستیو دوم، مسئله آ شود؛یم

. در بخش رسانندیمحدود به حداقل م یمتداول اجزا یهابا روش سهیحاصل از معادلات را در مقا یهاسیابعاد ماتر کردیهر دو رو

 راتییکه تغ دهدیم انشده نشانجام یهایابیشد. ارز یکامل بررس ریپذانعطاف یمایهواپ حدکلیصلب بر رفتار س یمودها ریتأث ج،ینتا

 یکیروالاستیدر پاسخ آ یاکنندهنییمختلف اثرگذار باشند و نقش تع یبر دامنه نوسانات مودها توانندیم ینرسیا یهاجرم و ممان

و درک  یکینامیرفتار د ترقیهر چه دق ینیبشیصلب در پ یدر نظر گرفتن مودها تیاهم انگریب هالیتحل نیکنند. ا فایسامانه ا

 هستند. ریپذانعطاف یمایهواپ یداریناپاو  یداریپا یهاسمیانمک

 

 

 

 

های آیرودینامیک حداقل حالت، مود غیرخطی،مختصات، آیروالاستیسیته پذیر کامل، دستگاه شبههواپیمای انعطاف :کلمات کلیدی

 فرضی
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 مقدمه  -1

با  ییماهایهواپ لیو تحل یامکان طراح ،یرخطیغ تهیسیروالاستیو گسترش مطالعات آ یرخطیدانش در حوزه ارتعاشات غ شرفتیبا پ

بت نس نیا شیرابطه معکوس دارد، افزا یبال با مربع نسبت منظر ییفراهم شده است. از آنجا که درگ القا بالا 1ینسبت منظربال با 

با برد بلند از  یپهپادها یدر طراح ژهیوبه یژگیو نیکه ا شودیم یمداومت پرواز شیو افزا یکینامیرودیآ ییمنجر به بهبود کارا

آن  یکینامیسازه بال شده و رفتار د یریپذانعطاف شیموجب افزا ینسبت منظر شیحال، افزا نیا با. برخوردار است یاژهیو تیاهم

ی هادهیبال به پد شهیر هیتنش در ناحاولیه مثل از مسائل  سازه یطراح ودیق ،یطیشرا نی. در چندهدیقرار م ریرا تحت تأث

. ابدییم تغییر ،یرخطیغ یهایسازحد در مدل کلیس ساناتو نو یخط یهالیفلاتر در تحل یداریمانند ناپا تردهیچیپ کیروالاستیآ

راحل تنها در منه کامل، یمایهواپ یرخطیغ کیروالاستیرفتار آ ینیبشیپ یو جامع برا قیدق یلیمدل تحل کیتوسعه  جه،ینت در

 .کندیم فایا یدینقش کل یعملکرد پرواز لیو تحل یاچندرشته یسازنهیبه یندهایبلکه در فرآ ،یمفهوم یطراح

 بررسی امکان ،[3-1های تحلیل پیشرفته ]طور که اشاره شد، با گسترش مطالعات در حوزه ارتعاشات غیرخطی و توسعه روشهمان

 است. دهش فراهم هوافضایی پذیرانعطاف هایسازه در غیرخطی آیروالاستیسیته نظیر ایپیچیده هایپدیده تربینانهواقع و تردقیق

های خطی و غیرخطی، و با تکیه بر [ با ارائه تحلیلی جامع در زمینه مکانیک سازه1در همین راستا، نایفه در اثر کلاسیک خود ]

ای در ادامه، پ. فراهم ساختهای دینامیکی، از جمله پدیده فلاتر، اغتشاشات، چارچوبی نظری برای تحلیل ناپایداری تحلیلهای روش

 پیچشی–خمشی–گیری از قانون دوم نیوتن، به استخراج معادلات حرکت غیرخطی برای نوسانات ترکیبی کششی[ با بهره2و نایفه ]

 وانعنهب پیچشی انحنای تعریف و اویلر زوایای پارامترهای از استفاده با مدل، این در. پرداختند کامپوزیتی و فلزی دوار تیرهای در

[ با در نظر 3همچنین، کرسپو و سیلوا ]. استخراج شدند سومو مرتبه دوم  غیرخطیهای عبارت شامل حاکم معادلات مستقل، متغیر

. ندادد توسعه را برنولی–ای، پیچش و کشش، معادلات دیفرانسیل غیرخطی تیرهای اویلرصفحهای و برونصفحهگرفتن خمش درون

هایی ارائه وم، مدلی جامع برای تحلیل دینامیکی چنین سازهس مرتبه هایغیرخطی اعمال و یکنواخت غیر خواص لحاظ با هاآن

 .نمودند

سرگیردار انجام شده بال یک شدهسازیهای سادههای اخیر، تحقیقات متعددی در حوزه آیروالاستیسیته غیرخطی برای مدلدر سال

 [.8–4]  است

های متوسط را استخراج جاییاز اصل همیلتون، معادلات حرکت تیرهای بلند و باریک با جابه گیری[ با بهره4هاجز و همکاران ]

پاسخ و پایداری آیروالاستیک  ترسازی دقیقکردند. این معادلات با در نظر گرفتن اثرات غیرخطی هندسی و اینرسی، امکان مدل

 .کردندهای هلیکوپتر را فراهم پره

ای و آیرودینامیکی های سازههایی با نسبت منظری بالا را، که ناشی از غیرخطیحد در بالسیکل ت [ نوسانا5پتیل و همکاران ]

ای و یک مدل آیرودینامیک ناپایا که پدیده واماندگی را نیز سازی دقیق سازهها با ترکیب مدلهستند، مورد بررسی قرار دادند. آن

منه نوسانات پس از وقوع فلاتر را محدود کند. همچنین، نتایج حاکی از ظهور تواند داشد، نشان دادند که واماندگی میشامل می

 .و آشوب در پاسخ دینامیکی با افزایش سرعت پروازی بود گیای همچون دوشاخرفتارهای غیرخطی پیچیده

                                                             
1 Aspect ratio 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



، چارچوبی جامع پذیری بال در هواپیماهای آیندههای بزرگ ناشی از انعطافشکل [ با در نظر گرفتن تغییر6استراگاناک و همکاران ]

غیرخطی میان سازه، جریان هوا و دینامیک پرواز ارائه کردند. در این چارچوب، معادلات غیرخطی حرکت سازه  برای تحلیل اندرکنش

فاده مورد است گذر صوتیهای لزج و متراکم در محدوده انیافته برای جریبا دقت استخراج شده و مدل آیرودینامیکی ناپایای توسعه

 هایهایی نظیر چندشاخگی، رزونانس داخلی و ناپایداریها با لحاظ هندسه دقیق بین سازه و میدان جریان، پدیدهقرار گرفت. آن

 .غیرخطی محتمل را تحلیل کردند

متعلق به یک پهپاد سبک ارائه دادند. در  ی بسیار بالاپذیرانعطاف بابرای یک بال  [ مدلی آیروالاستیک7ن ]و همکارا لاهیجانی درص

ای غیرخطی مبتنی بر تحلیل مودال و روش گالرکین ترکیب شده و رفتار سازی سازهاین مدل، آیرودینامیک خطی ناپایا با مدل

 را برنولی-معادلات مرتبه دوم تیر اویلر ها[، آن8ی تکمیلی ]اسیستم در نزدیکی سرعت فلاتر مورد ارزیابی قرار گرفت. در مطالعه

 کهحالی در داد نشان نتایج. بردند کاربه غیرخطی آیروالاستیک تحلیل برای وگنر تابع بر مبتنی غیرپایا خطی آیرودینامیک با همراه

 .تر را داراستفلا ساپ ناحیه در حد سیکل نوسانات بینیپیش توانایی غیرخطی مدل هستند، معتبر فلاتر سرعت تا تنها خطی هایمدل

 تر پاسخ دینامیکی کل هواپیما، توجه پژوهشگران به مطالعه آیروالاستیسیتهتر و تحلیل دقیقبینانهمنظور دستیابی به مدلی واقعبه

سیستم هواپیما بعنوان یک هایی، بال تنها یکی از اجزای معطوف شده است. در چنین مدل کامل های هواپیماغیرخطی در مدل

رو، رفتار آیروالاستیکی بال در یک باشد. ازاینپذیر است که خود شامل شش درجه آزادی صلب نیز میانعطاف جزئیدینامیکی چند

مدتاً ها عگیری با رفتار همان بال در یک مدل هواپیمای کامل متفاوت باشد. این تفاوتطور چشمتواند بهسرگیردار میمدل تیر یک

یرخطی های غای بدنه بوده و تأثیر مستقیمی بر سرعت فلاتر و همچنین ویژگیینرسی کلی هواپیما و سفتی سازهناشی از اثرات ا

 . پاسخ آیروالاستیک دارند

تر هواپیما سوق یافته است. نخستین گام در های کاملشده به سوی توسعه مدلهای سادهدر نتیجه، مسیر پژوهشی از تحلیل مدل

 [.15–9] تر شرایط وقوع فلاتر و شناخت مرزهای پایداری بوده استهای خطی برای تحلیل دقیقدلاین راستا، تدوین م

پذیر توسعه دادند که حرکات سازی یکپارچه برای تحلیل دینامیکی هواپیمای انعطاف[ یک چارچوب مدل10 و 9توزکو و میروویچ ]

سئله به دو ها با تفکیک مگیرد. آنهای کنترلی را در بر میه و سامانههای الاستیک، نیروهای آیرودینامیکی، پیشرانصلب، تغییرشکل

 کنترل و طراحی برای جامع رویکردی ،ول خطی برای تحلیل آیروالاستیکا مرتبه و پرواز دینامیک برای غیرخطی صفر مرتبه سطح

صورت یکپارچه اندرکنش میان مدلی مشابه بهبا استفاده از [ نیز 11] و توزکو در ادامه، نهان .کردند ارائه پذیری انعطافهواپیما پرواز

یروی های الاستیک بال با بارهای آیرودینامیکی و ناثر متقابل تغییرشکل ه وای را لحاظ کردنیروهای اینرسی، آیرودینامیکی و پیشرانه

[ مدل پیشین خود را با جایگزینی 12]. سپس، توزکو و نهان ندرا مورد بررسی قرار دادپیشران بر پایداری و پاسخ دینامیکی 

تیک های غیرخطی هندسی به بررسی رفتار آیروالاسبا اضافه کردن ترم توسعه دادند وشبکه گردابه پایا با مدل ناپایا آیرودینامیک شبه

  پذیر فرض کرده بودند. غیرخطی هواپیمای کامل تحت نیروی گاست پرداختند، البته آنها در مدل خود تنها بال را انعطاف

پذیری های دینامیکی و کنترلای را بر ویژگیپذیری سازهشده توسط ناسا، اثر انعطافسازیشبیه آزمایش، در [13] وسزاک و همکاران

 تواند موجب کاهش دقت هدایت، افزایش خطای پیرویپذیری میها نشان داد که افزایش انعطافهواپیما بررسی کردند. نتایج آن

 .های کنترلی شودمسیر و تغییر در پاسخ

ی بر پایه او لمدبدنه بررسی کرد. -پذیر با پیکربندی بالبرای سرکوب پدیده فلاتر در پهپاد انعطاف را [ سه روش کنترلی14اسمیت ]

 های پروازی تطبیق یافته است. پایا انجام شده و با دادهبندی محور میانگین و آیرودینامیک شبهفرمول
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پذیر اینرسی بین دینامیک پرواز و سازه، معادلات غیرخطی حرکت را برای هواپیماهای انعطاف شدگیجفت[ نیز با تمرکز بر 15] رشکه

پذیر را انعطاف استفاده است، دینامیک پرواز، آیرودینامیک و سازه، که در محیط صنعتی قابلاواستخراج کرد. مدل پیشنهادی 

بینی های تجربی اضافی، توانایی پیشسازی نشان داد که این مدل بدون نیاز به دادهشود. نتایج شبیهصورت یکپارچه شامل میبه

 .ردرا دا مانورها و اغتشاشات محیطیای ناشی از دقیق بارهای سازه

 1برای بررسی پدیده فلاتر جسم آزاد ،یافتهخطی توسعهغیرهای در تحلیل فلاتر کلاسیک، از مدل مدل های غیرخطی علاوه بر کاربرد

 که باشدیمشدگی بین مودهای آیروالاستیک بال و مودهای صلب دینامیک پرواز نیز استفاده شده است. این نوع فلاتر ناشی از جفت

 [.21–16] برخوردار استای اهمیت ویژه از بدنه-بندی خاص مانند بالای با نسبت منظری بالا و پیکرههواپیماهدر 

ناپایدارساز مؤثر در فلاتر جسم آزاد را مورد بررسی قرار داد  شدگیجفتهای طبیعی، ماهیت [ با تحلیل همگرایی فرکانس16نیبلت ]

 .وابسته است آن آرایش هندسی بال و موقعیت مرکز جرمشدت به  و نشان داد که وقوع این پدیده به

پذیر با بالی با نسبت منظری بالا مطالعه را در یک پهپاد انعطاف جسم آزاد[ با انجام آزمون تونل باد، پدیده فلاتر 17شای و همکاران ]

ی پایین بازنمایی کرده و مقادیر سرعت و هارا در سرعت جسم آزادفلاتر ها نشان داد که مدل پیشنهادی قادر است کردند. نتایج آن

خوانی خوبی دارد. همچنین، افزایش جرم در ناحیه دماغه منجر به افزایش سرعت های نظری همبینیفرکانس بحرانی فلاتر با پیش

 .شودبحرانی و کاهش فرکانس فلاتر می

پذیر هایی باریک و انعطافو بال 2هورتن  ای مشابهبا هندسه بدنه-را در یک هواپیمای بال جسم آزادفلاتر [ نیز 18ریچاردز و همکاران ]

های جرمی و سفتی بال و بدنه، تأثیر چشمگیری ها با استفاده از معادلات تیر غیرخطی نشان داد که ویژگیبررسی کردند. تحلیل آن

 .دارند یبر سرعت فلاتر، فرکانس و مودهای ناپایدار

ای، سازی تبدیل کسری خطی و تحلیل مقدار تکین سازهگیری از چارچوب تحلیل مقاوم مبتنی بر مدلبهره[ با 19ایانلی و همکاران ]

ها ها حاکی از آن است که این روشمند برای بررسی پایداری و رفتار فلاتر جسم آزاد پیشنهاد کردند. نتایج آنیک رویکرد نظام

 .کار روندسیک تحلیل فلاتر بههای کلاعنوان مکمل مناسبی برای روشتوانند بهمی

به عقب تحلیل رو نسبت منظری بالا و سوئیپ  [ فلاتر و مودهای نرمال را در یک مدل هواپیمای با20در نهایت، لی و همکاران ]

شود. با ترین پدیده آیروالاستیک در این نوع پیکربندی محسوب میها نشان دادند که ناپایداری فلاتر جسم آزاد، بحرانیکردند. آن

ای برای توزیع جرم و مکان مرکز جرم محموله در ریشه بال پیشنهاد شد که موجب مهار انجام تحلیل پارامتریک، طراحی بهینه

 .دوشمیغیرفعال فلاتر و افزایش ظرفیت حمل محموله 

د ای در نظر گرفتنگونهرا به مدلسازی، منظور سادهسازی غیرخطی برای هواپیمای کامل، پژوهشگران بهدر مراحل آغازین توسعه مدل

 [.22-21] دنسازی شوصورت صلب مدل پذیر و بدنه و دم بهصورت انعطافکه بال به

ن بدنه صلب ارائه کردند. در ایو  پذیر و دمبال انعطافبا  [ مدلی برای تحلیل آیروالاستیک غیرخطی یک هواپیما21پتیل و همکاران ]

های کلای ناشی از تغییرشطور کامل اثرات غیرخطی سازهبر پایه تیر غیرخطی استفاده شده است که بهبندی دقیق مدل، از یک فرمول

 شده، قابلیت تحلیل رفتار دینامیکی و پایداری هواپیما در رژیم پرواز زیرصوت و در حضور تغییرکند. مدل ارائهبزرگ را لحاظ می

                                                             
1 Body Freedom Flutter (BFF) 
2 Horten IV 
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گیری از [ با بهره22مردانپور و همکاران ] .های کنترلی نیز قابل استفاده استانهبال را دارد و برای طراحی و توسعه سامشکل بزرگ 

عقب رو به  وئیپسبا های فلاتر در یک پیکربندی بال ، به بررسی تأثیر موقعیت موتور و زاویه سوئیپ بال بر ویژگیپتیل مدلی مشابه

صورت قابل توجهی سرعت تواند بهداد که مکان نصب موتور می ها نشانپرداختند. نتایج حاصل از تحلیلهورتن  مشابه هواپیمای

 .فلاتر و رفتار مودهای ناپایدار را تحت تأثیر قرار دهد

های غیرخطی ناشی از و اعمال ترم گردابهشبکه روش [ نیز با استفاده از مدل آیرودینامیکی مبتنی بر 23توزکو و همکاران ]

ازی کردند. سپذیر را مدلای، آیروالاستیسیته غیرخطی یک هواپیمای کامل با بال انعطافزههای بزرگ و رفتار غیرخطی ساتغییرشکل

 .ای و دینامیک پرواز شناسایی و تحلیل کردندرا برای مودهای سازه ها نوسانات سیکل حدآن

های زی افزوده شد و در نهایت، مدلساپذیری در اجزای بدنه و دم نیز به مدلهای دینامیکی، اثرات انعطافبا پیشرفت در توسعه مدل

 .پذیر در سه رویکرد متمایز توسط محققان توسعه یافتغیرخطی برای هواپیمای کاملاً انعطاف

 ها،مدل از دسته این در[. 27–24سازی بهره گرفتند ]در رویکرد نخست، گروهی از پژوهشگران از روش المان محدود برای مدل

 یکآیروالاست معادلات تا شدند جفت آیرودینامیکی پنل هایشبکه با ایسازه هایگره و شد گرفته کاربه غیرخطی تیر هایالمان

 شود. حاصل جامع

های بزرگ و قیود سازی مبتنی بر گرادیان ارائه دادند که در آن تغییرشکل[ چارچوبی دقیق برای حل بهینه24گری و همکاران ]

ای و آیرودینامیکی با دقت بالا و مبتنی بر مدل اجزای محدود غیرخطی و اتصال آن سازههای فلاتر غیرخطی لحاظ شده بود. تحلیل

 .انجام شد 1شدهگیریاستوکس میانگین-ربه تحلیل سیالات محاسباتی بر پایه معادلات ناوی

توسعه داده شده در دانشگاه میشیگان بر اساس المان محدود غیرخطی تیر به بررسی  2[ با استفاده از یک کد25سنقی و همکاران ]

پذیری بال با جذب اغتشاشات، با پذیری بال و بدنه در آسایش مسافران هواپیما پرداختند، آنها نشان دادند که انعطافاثر انعطاف

 گردد.  تواند موجب کاهش آسایش مسافرینپذیری بدنه میفکند درصورتیکه انعطاتغییرشکل الاستیک، آسایش بیشتری را فراهم می

 های جریان پتانسیل سنتی ارائهای ناپایا، جایگزینی پیشرفته برای مدلگیری از روش شبکه گردابه[ با بهره26مورئا و همکاران ]

بزرگ و  هایطی ناشی از تغییرشکلسازی دقیق بارهای آیرودینامیکی ناپایا و تحلیل رفتار غیرخکردند. این رویکرد امکان شبیه

 اخت.سمانورهای پیچیده را فراهم می

 ،هواپیماسازه  سازیدر مدل ارائه دادند. 3با بال دارای فلر مفصلیهواپیما  مدل آیروالاستیک برای یک [ یک27] چنگ و همکاران

مفصلی به نوک بال متصل شده بود که در معادلات . فلر بصورت کردندهای تیر غیر خطی استفاده المان باآنها از روش المان محدود 

 بصورت قید اتصالات مفصلی لحاظ شده بود. افزودن فلر به بال در فرونشاندن بارهای ناشی از گاست تاثیر بسزایی داشت.

ده تخصصی استفاده شزارهای افای دارد، از تحلیل مودال بر پایه نرمهای سازهدر رویکرد دوم، که دقت بالاتری در بازنمایی پیچیدگی

شده از تحلیل مودال یک سازه نامقید، به معادلات آیروالاستیک [. در این روش، مودهای صلب و الاستیک استخراج28و  14است ]

 .شوندغیرخطی افزوده می

                                                             
1 RANS CFD 
2 UM/NAST 
3 with Flared Hinged Wing 
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پذیر توسعه دادند. بدنه انعطاف-[ یک مدل دینامیکی خطی مرتبه پایین برای تحلیل دینامیک پرواز پهپاد بال28اسمیت و همکاران ]

های های فلاتر جسم آزاد و فلاتر بال را با دقتی مشابه مدلاین مدل، که شامل درجات آزادی صلب و الاستیک بود، توانست پدیده

 بینی کند. مرتبه بالا و نتایج پروازی پیش

شوند. سرگیردار مدل میصورت تیر یکهواپیما بهای تحلیلی است که در آن هر یک از اجزای سازهسازی نیمهرویکرد سوم بر پایه مدل

جرم  مختصات در ماتریسگیری از دستگاه شبهارتباط بین اجزای الاستیک مختلف و نیز بین این اجزا با درجات آزادی صلب، با بهره

 [.10، 9] شودبرقرار می

م تحلیلی که امکان وارد کردن مستقیاز ساختار نیمه اگرچه دقت این روش در مقایسه با دو رویکرد پیشین کمتر است، اما برخورداری

کند )در مقایسه با رویکرد دوم(، و ها با مودهای آیروالاستیک را در معادلات فراهم میشدگی آنمودهای دینامیک پرواز و جفت

ر مناسب برای کاربردهایی ای بسیاشود این روش گزینهها )در مقایسه با رویکرد اول(، موجب میتر ماتریسهمچنین ابعاد کوچک

 .الاستیک باشدوهای آیروسروای، و مطالعه ناپایداریسازی چندرشتهنظیر طراحی مفهومی، بهینه

 Error! Bookmark not]شده توسط میروویچ و توزکو در پژوهش حاضر، برای استخراج بخش خطی معادلات، از روش ارائه

defined.  وError! Bookmark not defined.]  رفتارشبیه سازی و برای دستیابی به مدلی که توانایی بهره گرفته شده 

بال به معادلات هواپیمای خطی اضافه شده است. با مدل آیروالاستیسیته مدل هواپیمای کامل را داشته باشد معادلات  آیروالاستیک

 خود مرکز ثقل ر، که البته درخطی بال در مدل هواپیمای کاملغی آیروالاستیسیته، مسئله دست آمده نویسندگان مقاله حاضره ب

 آنها در ادامه. دادندمورد بررسی قرار  [29]در مرجع  را صرفنظر شده بوددر آن از اثر مودهای دینامیک پرواز اینگونه و مقید شده 

ا با رنوسانات سیکل حد بر اثر این ناپایداری  و پرداختندفلاتر جسم آزاد ناپایداری به بررسی رفتار غیرخطی هواپیما در اثر  [،30]

با استفاده از مدل ، [31] آنها در پژوهشی دیگر. دادندناپایداری فلاتر معمول بال مورد مقایسه قرار نوسانات بوجود آمده ناشی از 

های مختلف فلاتر از قبیل فلاتر متقارن و پادمتقارن بال و فلاترهای جسم آزاد مود در ناپایداریرا اثر مودهای دینامیک پرواز  خطی،

ثر ا تحلیل به ،هواپیما مدل در نهایت در کار حاضر با استفاده از کاملترین حالت  دادند.مورد مطالعه قرار غلت تناوب کوتاه و مود 

 .پرداخته شده است پذیرانعطاف کاملاً هواپیمایغیرخطی  آیروالاستیکی رفتارمودهای دینامیک پرواز هواپیما در 

استفاده شده است. در بخش مدل  [1]نایفه -پایشده توسط تیر سازی بخش غیرخطی سازه، از روابط غیرخطی ارائهبرای مدل

استفاده شده است. این  [23] 1سازی آیرودینامیک بال و دم از مدل آیرودینامیکی حداقل متغیر حالتآیرودینامیک ناپایا، برای شبیه

از مزایای مهم  .دست آیدسازد که با حذف فرکانس کاسته، فرم فضای حالت معادلات بهمدل آیرودینامیکی این امکان را فراهم می

 در فضای حالت است.  2چندخروجی-چندورودی کنترلی مدلسازی ساده این روش، قابلیت پیاده

فرم حداقل فضای  درباشد. بخش اول مربوط به استفاده از مدل آیرودینامیک ناپایا ائه میهای کار حاضر در دو بخش قابل ارنوآوری

 شود. نوآوریارائه می و با حداقل مرتبه باشد، در این مدل معادلات در فضای حالتحالت در مسئله آیروالاستیسیته غیرخطی می

پذیر کامل با استفاده از روش مودهای فرضی غیرخطی هواپیما انعطاف آیروالاستیسیتهبخش دوم مربوط به ارائه مدلی جامع از رفتار 

مدل مرتبه  نی شود. اینیباین دو نوآوری موجب گشته است که رفتار آیروالاستیک هواپیما با کمترین ابعاد ممکن قابل پیش .باشدمی

                                                             
1 Minimum State Method 
2 Multiple Input, Multiple Output 
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[ مانند دامنه 33غیرخطی ] آیروالاستیسیتههای با قید پارامتر 1ها برای مباحث طراحی چند تخصصیپایین در مقایسه با دیگر مدل

   تر است.بسیار کارآمدنوسانات سیکل حد 

 

 تئوری حاکم -2

 شود. بدین منظور، ابتدا روابط انرژیبرای مدل کامل هواپیما استخراج می غیرخطی یافتهدر این بخش، معادلات آیروالاستیک توسعه

گردد. سپس، یافته ارائه میمختصات تعمیمشده توسط نیروهای آیرودینامیکی ناپایا در دستگاه شبهجنبشی، انرژی کرنشی و کار انجام

های نظور توصیف نیروهای آیرودینامیکی وارد بر بال و دمممدل آیرودینامیکی ناپایای مبتنی بر روش حداقل متغیرهای حالت، که به

ای، از روش مودهای فرضی و مدل تیر یکسر گیردار سازی رفتار سازهدر ادامه، جهت مدل .شودشود، معرفی میافقی به کار گرفته می

ده خواهد شد. نهایتاً، معادلات غیرخطی ای شرح داپذیر هواپیما استفاده شده و نحوه تقریب پاسخ سازهبرای هر یک از اجزای انعطاف

صورت صریح استخراج شده و چارچوب نهایی معادلات نایفه، به-های بزرگ، با استفاده از روابط تیر غیرخطی پایناشی از تغییرشکل

 .شودارائه می غیرخطی آیروالاستیک

 معادلات انرژی -1-2

عنوان یک سیستم چندجزئی شامل  هتواند بحاضر درنظر گرفته شده است، می، همان طورکه در کار کامل پذیریک هواپیمای انعطاف

مختصاتی که در بخش ، از دستگاه شبهدست آوردن معادلات حرکته شود. برای ب سازیبدنه، بالها و دمهای افقی و عمودی مدل

چندین دستگاه مختصات برای توصیف نشان داده شده است،  1طور که در شکل همان .شودمقدمه به آن اشاره شد، استفاده می

 : ها عبارتند ازحرکت یک هواپیمای کامل به کار رفته است. این دستگاه

)دستگاه مختصات مرجع  - , , )X Y Z گیردکه بر روی زمین قرار می. 

)دستگاه مختصات بدنه هواپیما   - , , )f f fX Y Z  بدنه تغییر شکل نیافته قرار دارد.که در مرکز ثقل هواپیما و بر روی 

 دستگاه مختصات محلی که به هر یک از اجزا، یعنی بخش جلویی و عقبی هواپیما، بالها و دمها، اختصاص دارد.  -
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 پذیرمدل هواپیمای کامل انعطاف -1شکل 

و  zو جهت پایین هواپیما محور xهواپیما  راستای طول بدنه و اسپن بال یا دم بعنوان محوردر تعیین دستگاه مختصات اجزاء 

بدنه در مرکز ثقل هواپیما به دو بخش جلویی )با دستگاه مختصات  گردد.بر اساس قانون دست راست تعیین میy جهت

( , , )F F Fx y z ( و عقبی )با دستگاه مختصات( , , )A A Ax y zو دم نیز به ترتیب  های مختصات بالشود و دستگاه( تقسیم می

( , , )w w wx y z  و ( , , )e e ex y z نظر در خطی برنولی-سازی، بدنه هواپیما با استفاده از مدل تیر اویلردر این مدلباشند. می 

ها باشد. در مقابل، بالصفحه و پیچش را دارا میصفحه، خمش بروندرون خمش تغییر شکل قابلیت که طوری به است، شده گرفته

 طیغیرخ اثرات و شده لحاظ پیچش و صفحهبرون خمش تنها هاآن در که اندشده مدل غیرخطی برنولی-صورت تیرهای اویلربه هاو دم

 ،های مختصات تعریف شدهدستگاهبا توجه به . است شده گرفته نظر در کامل طور به نیز بزرگ هایتغییرشکل از ناشی هندسی

 :شودصورت زیر بیان میهای مختلف اجزای هواپیما بهسرعت

(1)          , , ( ) , ,
T

f f f f f f f f f f ft t r u t t t t          V r V r ω α r v r  

 

(2) 

           

 

, , , , , ( ) ,

, , ,

TT

i i i f fi i i f fi f fi i i i f i i

i i

t C r t r C r t r t r u r t t t

t i w e

               

 

V r V Ω α ω α r

v r
 

 و یخمش کیالاست یهاسرعت α و v مرجع، مختصات دستگاه در بدنه یدوران و یانتقال یهاسرعت بیترت به ω و V که در آن

بردار موقیعت المان جرمی در دستگاه مختصات هر جزء r خیز خمشی اجزاء هواپیما و uباشند. می کیالاست یاجزا یچشیپ

 باشد. و می
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گیری از انرژی جنبشی خطی هر صورت انتگرالپذیر بههای هر جزء از سازه، انرژی جنبشی کل هواپیمای انعطافبا معرفی سرعت

 :گرددشود. رابطه انرژی جنبشی کل به صورت زیر بیان میطول آن تعریف می در راستایجزء 

 

(3) 
1 1 1

2 2 2

T T T

f f f f w w w w e e e eT m dl m dl m dl    V V V V V V  

 باشند.ترتیب جرمهای واحد طول بدنه، بال و دم میبه  emو  fm ،wmکه در آن 

 ت،اس آن پذیرانعطاف اجزای در پیچشی و خمشی هایتغییرشکل از ناشی که ،شده در سازههمچنین برای انرژی پتانسیل ذخیره

 :نوشت توانمی
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(4) 

ziEکه در آن I ،yiE I  وxiG J  ی صلبیت خمشی خارج صفحه، صلبیت خمشی داخل صفحه و صلبیت دهندهترتیب نشانبه

 ها باشد( هستند. ها یا دمتواند شامل بدنه، بال)که میام i پیچشی برای جزء

 :شودصورت زیر نوشته میدر نهایت، کار مجازی نیروهای وارد بر هواپیما به

(5) 
, , ,

i

T

i i ii D
W dD i f w e    f R

 

iکه در آن 
f ام  کار نیروهای آیرودینامیکی بر روی مولفهi  وi

δR  بردار جابجایی مجازی یک نقطه فرضی بر روی مولفهi ام

 است. 

 1حالت ریمتغ ممینیروش م - 2-2

 دهایجاد شنیروهای  شامل دسته اول .شوداز دو مدل آیرودینامیکی برای مدلسازی نیروهای آیرودینامیکی استفاده میدر کار حاضر 

های بدنه بر روی بال و دم و همچنین نیرویهای وارد شده به بدنه در نقطه از حرکات صلب هواپیما، نیروهای ناشی از تغییرشکل

                                                             
11 Minimum state method 
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 Error! Bookmark notاین نیروها مانند آنچه که در مرجع ] است.این دو عضو  ی برآیرودینامیک به دلیل اثراتاتصال بال و دم 

defined. ]نیروهای آیرودینامیکی بال و دم که  سازی، اما در مدلاندسازی شدهمدلآیرودینامیک شبه پایا  با مدل ،است ارائه شده

 ن تحقیقایدر بال که  جایی باشد از آیرودینامیک ناپایا استفاده شده است.  از آناین دو عضو می الاستیک هایناشی از تغییرشکل

. رداستفاده ک وارد بر آن سازی نیروهای آیرودینامیکیتئوری نواری برای مدلبا دقت خوبی از  توانبالایی دارد، مینسبت منظری 

   :به بال به شکل زیر قابل بیان استکه بر مبنای آن، برآ و ممان اعمال شده  است ها توسط تئودورسن پیشنهاد شدهیکی از این مدل
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)و   ،U ،bبرآ و گشتاور آیرودینامیکی روی بال،  نیروی eaMو aL که در آن )C k چگالی هوا، سرعت جریان، نصف ترتیب ه ب

باشند و فاصله مرکز الاستیک از لبه حمله ترتیب خمش و پیچش بال میه ب و  w،تابعی مختلط از فرکانس کاستهوتر بال و 

 :عبارت است از

 

(1 )eax a b  

این معادلات وابسته به ترم فرکانس  ،مشخص است (Error! Reference source not found.6همان طور که در معادله 

k  کاسته = bw / U.ند. کبندی کنترل در فضای حالت دچار مشکل میاستفاده از این معادلات را برای فرمول این وابستگی، هستند

ای که تعداد متغیرهای حالت مورد نیاز برای گونهبهداد، ارائه  سازییک روند بهینه قالب روش حداقل متغیر حالت را در، [32]کارپل 

حاوی چند متغیر  یاو با جایگزینی عبارات وابسته به فرکانس کاسته با توابع گویا .رساندبتقریب پاسخ آیرودینامیکی را به حداقل 

 خروجی چند-ورودی چند هایسیستم کنترل طراحی و تحلیل در که ،برای نمایش در فضای حالتحالت، مدل آیرودینامیکی را 

سازی، تعداد متغیرهای حالت را در حداقل ممکن نگه داشت استفاده از روش بهینه با دیگر، سوی از. نمود استفاده قابلضروری است  

 .تا ابعاد مدل کاهش یابد و عملکرد سامانه کنترل بهبود یابد

 :شوندبیان میماتریسی  قالبزیر در  صورتمعادلات آیرولاستیک به  ،سازی روش مینیمم متغیر حالتبرای پیاده

(7) 
           s s s a t  M x B x K x L 

 :شودفرکانس منتقل میحوزه  به معادله آیروالاستیک ،لاپلاس تبدیل اعمالبا 

(8) 
              2

s s s aps s s q s s     M B K x A x 
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 شود:زیر تقریب زده می صورتبه  در این روش آیرودینامیکیماتریس ضرایب تاثیر 

(9) 
                 2 2

1 2 1 22ap nc nc ncs b s C s s C s           A M B R S K R S  

  شود:فرم زیر بازنویسی می تقریب حداقل متغیر حالت به با اعمالدستگاه معادله حرکت  و در نتیجه

(10) 
 

           
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a a
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    

           
    

     

0 I 0x x

x M M K K M M C C M M D x

x 0 E R x

 

که در آن  ax  [ 32] است تقریببردار متغیرهای حالت .  

 روش مودهای فرضی -3-2

دست آوردن معادلات حرکت برحسب متغیرهای حالت وابسته به زمان است. برای این منظور، از روش مودهای ر این بخش، هدف بهد

مکانی در روابط انرژی و کار مجازی، گیری روی دامنه که با انجام انتگرالطوریشود، بهفرضی جهت جداسازی متغیرها استفاده می

ها بر های مکانی حذف شده و تنها معادلاتی با وابستگی زمانی حاصل گردد. روش مودهای فرضی مبتنی بر تقریب جابجاییمؤلفه

 حسب ترکیب خطی از توابع مود و ضرایب زمانی متناظر است. بر این اساس، لازم است توابع مناسبی برای شکل مودهای اجزای

[ پیشنهادی ارائه کرده 10و  9ای هواپیما انتخاب شود که تنها شرایط مرزی هندسی را برآورده سازند. در این راستا، میروویچ ]سازه

اده سر گیردار استفسر گیردار، و برای مودهای پیچشی از توابع شفت یکاست که مطابق آن، برای مودهای خمشی از توابع تیر یک

 .اشندبهواپیما شامل بخش جلویی و عقبی هواپیما که در مرکز ثقل هواپیما به یکدیگر متصل می ییک از اجزادر واقع هر شود. می

رژی با نوشتن معادله ان و باشندسازی میل مدلبکنند و قاگیردار عمل میصورت تیر و شفت یکسره ها بصورت جداگانه بها و دمبال

 گردد.جنبشی یک سیستم چند جزئی ارتباط بین این اجزا برقرار می

 برای. آوردهای دینامیکی در مراحل اولیه طراحی مفهومی فراهم میاین انتخاب، ضمن سادگی ریاضی، دقت مناسبی برای تحلیل

 توان نوشت:متغیرهای جابجایی الاستیک می
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     ,f f uf f ufu x t x t  q  

     ,f f f f fx t x t    q  

     , , ,i i ui i uiu x t x t i w e  q  

     , , ,i i i i ix t x t i w e    q  

 :شوندصورت زیر تعریف میترتیب بهکه در آن، توابع شکل مودهای خمشی و پیچشی به
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1 2, , . 1.8751, 4.6941, ...i ii f w e L L     
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sin , 0, 1, 2,...
2n

i

i i

i

n x
x n

L



    

 .باشدطول هر جز می  iL که در آن

 معادلات غیرخطی -2-4

شتاب  از غیرخطی ناشی و در آن از عبارات باشندهای بزرگ سازه میهای غیرخطی از نوع هندسی و ناشی از تغییر شکلعبارت

صورت زیر بیان  بهبنابراین معادلات آیروالاستیک بال . جنس ماده الاستیک و خطی فرض شده است .صرفنظر شده است اینرسی
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این رابطه  که در
uiq و

 iq  هایهستند و ترم بالاعمال شده بر  یکینامیرودیآ ممان و روینبه ترتیب نشان دهنده 
uiG و

iG
 هاینمایانگر مولفه 

   .آمده است [34]  مرجع در ها به طور کاملجزئیات آن که باشندیم یاسازه یرخطیغ

 توسعه یافته معادلات آیروالاستیسیته غیرخطی -2-5

 !Error] صورت زیر استمختصات )که با فرمت آن در دستگاه مرجع متفاوت است( بهفرمت معادلات لاگرانژ در دستگاه شبه
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دستگاه معادلات آیروالاستیک  آید،بدست می 16به دستگاه معادلات خطی که از روابط لاگرانژ معادله  روابط غیرخطی فزودنابا 

 آید:زیر بدست میه شکل ب 16به معادلات  15 هبا اضافه کردن معادل غیرخطی

(17) NLMq + Cq + Kq = f  

های جرم، میرایی و سفتی آیروالاستیک هواپیمای کامل و ماتریس Kو  M ،Cکه  جایی
NLf  باشد. می ایسازه غیرخطی هایترمبردار

مرتبه چهارم و پنجم تطبیقی قابل انجام است. خروجی کوتا -حل این دستگاه معادلات دیفرانسیل غیرخطی با استفاده از روش رانگ

 .دصورت پاسخ زمانی ارائه خواهد شاین حل، دامنه متغیرهای حالت در طول زمان است که در بخش نتایج، به

 نتایج  -3

شود. در بخش خطی با ارائه می انجام دو بخش خطی و غیرخطی دراعتبارسنجی  ت نتایج حاصله، ابتداحبرای اطمینان از ص

پاسخ زمانی خمش و پیچش نوک بال بعد از سرعت ناپایداری  با رسمشوند. تایید می خطی فلاتر روابط آیروالاستیک هایمنحنی

در ادامه تاثیر پارامترهای اینرسی هواپیما در رفتار آیروالاستیک غیرخطی و  گیردقرار میسنجی صحت فلاتر، روابط غیرخطی مورد 

سم ر نسبت به سرعت جریان به ازای مقادیر مختلف پارامترها حد متغیرهای حالت سیکلنوسانات دامنه و  گیردمورد مطالعه قرار می

 شود. می

 اعتبارسنجی -1-3

ی با مرجع اهای فلاتر مدل هواپیما با دینامیک پرواز صفحهمنحنیشود ابتدا کار حاضر به دو بخش تقسیم مینتایج اعتبارسنجی در 

های فلاتر بال و فلاتر توان مودهای تناوب کوتاه، خمش و پیچش بال و ناپایداریمی 2 گیرد. در شکل[ مورد مقایسه قرار می19]

شود نتایج بدست آمده در این بخش به طور کامل منطبق بر نتایج مرجع ر که دیده میجسم آزاد را مورد مقایسه قرار داد. همانطو

 باشد.[ می19]
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 [20مقایسه نمودار قطبی مود تناوب کوتاه، خمشی و پیچش بال کار حاضر با مرجع ] -2شکل 

فرضی در حل با روش مودهای اند.شده[ مقایسه 8های مرجع ]، نتایج حاصل با دادهروابط غیرخطیمنظور اعتبارسنجی در ادامه، به

 اول یدهامو یشدگ جفت اثر دربال به طور معمول  فلاتریابد، و از آنجاییکه با افزایش تعداد مودهای انتخابی دقت نتایج افزایش می

ایج با نتدر کار حاضر  بنابراین  .کندیم فراهم را مناسب دقت دو جمله از توابع شکل مود انتخاب ونددیپیم وقوع به چشیپ و خمش

 [8] با خواص مندرج در مرجع پاسخ زمانی خمش و پیچش نوک بالنتایج ارائه شده برای مقایسه،  .آیدمی استفاده از دو مود بدست

این آمده با دست. مقایسه نتایج بهاست تر بر ثانیه محاسبه و رسم شدهم 1/34پس از عبور از سرعت فلاتر و در سرعت باشد که می

سازی غیرخطی را دقت مدل همچنین [ بوده و8شده در مرجع ]های ارائهدهنده انطباق مطلوب مدل پیشنهادی با پاسخمرجع نشان

  .کندبینی رفتار آیروالاستیک پس از فلاتر تأیید میدر پیش

 

 

  

 الف                                                                               ب                                                 

 :  الف( خمش ،  ب( پیچش]8[مقایسه دامنه سیکل حد نوک بال کار حاضر با مرجع  -3شکل 
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 های فلاترمنحنی -2-3 

یم ترسها پارامترمشخص برای ها به ازای مقادیر منحنیهای فلاتر برای مدل هواپیمای کامل ارائه شده است این منحنیدر این بخش 

باشد و بدنه باشد با این تفاوت که در اینجا دینامیک پرواز فضایی می[ می20اند. مدل استفاده شده در این تحقیق مدل مرجع ]شده

wE در اینجا صلبیت خمشی بال، .ندده ادر نظر گرفته شپذیر انعطاف و دم نیز I در [20]مورد اشاره در مرجع بال صلبیت ، برابر با 

fE. صلبیت خمشی، است شده گرفته نظر I ،و پیچشی  ،fG J  ، شوندبرابر پارامترهای معادل در بال فرض می 100 نیز بدنهبرای 

هواپیما به ممان حاصل از توزیع جرم بال  یحول محور طول ینرسیا مماننسبت  [.29]، تا از اثر سفتی بدنه در نتایج صرف نظر شود

Fxxو دم )

w xx

J

J
جرم واحد طول، ممان اینرسی حول محور الاستیک، و لازم به ذکر است که پارامترهای لحاظ شده است.  20در اینجا ( 

 اند. آمده 1-3ها در جدول اند، دیگر کمیتپارامرتهای معادل در بال انتخاب شده 0.1ها صلبیت خمشی و پیچشی دم

 مشخصات هواپیما -1-3جدول

 مقدار نماد پارامتر

 c m829/1 ر بالتو

 tc m3/0 وتر دم

 l m096/6 بال دهانه

 tl m2/2 دم دهانه

. بال کیمرکز الاست تیموقع .e ax chord6096/0 

. مرکز جرم بال تیموقع .c gx chord7925/0 

wm /kg واحد طول بال جرم m7187/35 

 m kg351/1 مایکل هواپ جرم

j .kg (کی)حول مرکز الاست بال ینرسیا ممان m695/35 

yyI 2.kg )حول مرکز جرم( مایهواپ ینرسیا ممان m1400 

GJ 2.N بال یچشیپ تیصلب m989000 

EI 2.N بال یخمش تیصلب m9765000 

 D m5 دمو بال  یکینامیرودیکز آامر فاصله

 

 -فرکانس منحنی( و 5 )شکل سرعت-فرکانس منحنی(، 4سرعت )شکل- بخش حقیقی مقدار ویژه منحنیهای فلاتر شامل منحنی

اند های غیرخطی از آن حذف شدهکه ترم 16ها از حل مقدار ویژه معادله منحنیاین شود. می (6 )شکل  بخش حقیقی مقدار ویژه

غلت هواپیما قابل  رن بال و مودهای تناوب کوتاه وخمش و پیچش متقارن و پادمتقا مودهای هامنحنیدر این آیند. بدست می

ها شامل چهار دسته ناپایداری شامل فلاتر متقارن و پاد متقارن بال، فلاتر جسم آزاد و فلاتر مود غلت منحنیمشاهده است. این 

یند. آادمتقارن پدید میپفلاترهای متقارن و نامتقارن به ترتیب از جفت شدگی مودهای خمش و پیچش متقارن و  شود.هواپیما می
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ود م حاصل جفت شدگیاز جفت شدگی مود خمش بال با مود تناوب کوتاه و فلاتر مود غلت  ناشی فلاتر جسم آزادکه  در صورتی

 باشد.بال می پادمتقارن خمشمود غلت هواپیما با 

  

 

20Fxxپذیر کامل باهواپیمای انعطاف سرعت-بخش حقیقی مقدار ویژهنمودار  - 4 شکل

wxx

J
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20Fxxپذیر کامل هواپیمای انعطاف سرعت-نمودار فرکانس -  5 شکل
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20Fxx مقادیر ویژه به عنوان تابعی از سرعت نمودار بخش موهومی بر حسب بخش حقیقی - 6 شکل

wxx
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J
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 پاسخ زمانی -3-3

یکربندی پگیرد. به این منظور، با توجه به اینکه سیکل حد بوجود آمده از ناپایداری فلاتر مورد مطالعه قرار می در این بخش نوسانات

ر های زمانی دمنظور بررسی رفتار پسافلاتر، پاسخبه ،شودمتر بر ثانیه دچار فلاتر متقارن بال می  3/140 مورد مطالعه در سرعت

باشد، در عمل هر ناپایداری که زودتر این سرعت کمی بیش از سرعت فلاتر بال متقارن می .اندمتر بر ثانیه ترسیم شده 142سرعت 

 گیرد.طراحی قرار میرخ دهد عامل پدیده آورنده نوسانات سیکل حد خواهد شد و نوسانات ناشی از همین ناپایداری مبنای 

نرخ چرخش سرعت عمودی ، ، نمودارهای پاسخ زمانی به ترتیب برای خمش نوک بال، پیچش نوک بال، چ-7تا  الف-7 هایدر شکل

اند. هواپیما، و همچنین خمش و پیچش بدنه در محل اتصال بال به بدنه ارائه شده ینرخ چرخش حول محور عرض و طولیحول محور 

های دهنده بروز یکی از پدیدهوضوح قابل مشاهده است، که نشاندر این نمودارها به سیکل حدای حالت به نوسانات همگرایی متغیره

 .باشدشاخص آیروالاستیسیته غیرخطی می
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 عمودیسرعت  (بال، پ نوک پیچشزاویه  (بال، ب نوک خیز (برای الف 142m/sپاسخ زمانی در سرعت  - 7 شکل

بدنه در خیز  (هواپیما، ج ینرخ چرخش حول محور عرض -هواپیما، ث طولینرخ چرخش حول محور  -(هواپیما، ت

 پیچش در نقطه اتصال بال به بدنهزاویه  (نقطه اتصال بال به بدنه، چ

 سیکل حد نوسانات دامنهبر هواپیما بررسی اثر پارامترهای اینرسی  -4-3

ل ناپایداری پدید آورنده نوسانات سیکدامنه نوسانات سیکل حد نشان داده شده است. بر  پارامترهای اینرسی هواپیمادر این بخش اثر 

باشد. در بررسی اثر پارامترهای اینرسی هواپیما باید به این نکته توجه کرد پدیده فلاتر متقارن بال می در مدل مطالعاتی حاضر حد

ازای  معین بهسرعت یک سیکل حد در  نوسانات ه تفاوت در دامنهدر نتیج ،دهنداین پارامترها سرعت شروع فلاتر خطی را تغییر می

 ریانج افزایش دامنه سیکل حد با افزایش سرعت نحوهباشد. اما نکته حائز اهمیت بینی میقابل پیش مقادیر مختلف این پارامترها

 . استکاملا وابسته به پارامترهای اینرسی چگونگی آن باشد که می

 سیکل حد  نوسانات دامنهاثر جرم هواپیما در  -1-4-3

گیرد. بدین منظور، دامنه نوسانات سیکل حد مورد بررسی قرار میسیکل حد در این بخش، تأثیر جرم کلی هواپیما بر دامنه نوسانات 

های در جرمهواپیما،  و عرضی طولینرخ چرخش حول محور سرعت عمودی هواپیما و برای درجات آزادی خمش و پیچش نوک بال، 

 .صورت تابعی از سرعت جریان، استخراج و ترسیم شده استمختلف و به

طور که در شکل مشخص  هماندهد. نشان میرا های مختلف هواپیما جرم به ازای سیکل حد خمش بال الف دامنه نوسانات-8 شکل

به ازای مقادیر مختلف جرم هواپیما زیاد است، این تقاوت  های پایین )کمی بیشتر از سرعت فلاتر( تفاوت دامنه سیکلاست در سرعت

های مطالعاتی در نتیجه مدل [،31] ،ابدییم شیافزا مایجرم هواپ شیبا افزا متقارن بال فلاتر سرعتباشد که ناشی از این واقعیت می

سیکل حد بزرگتری دارند. قابل مشاهده است که با افزایش سرعت جریان نوسانات با جرم هواپیمای کمتر در یک سرعت برابر دامنه 

 وند. شهای مختلف هواپیما به یکدیگر نزدیکتر میبه ازای جرماثر نیروهای آیرودینامیکی بر جرم هواپیما غلبه کرده و دامنه نوسانات 

در شکل این است که با افزایش سرعت تفاوت  دهد، نکته جالب توجهسیکل حد پیچش بال را نشان میب دامنه نوسانات -8 شکل

 نوسانات  های بالا دامنهدر سرعت ،یابد و در رفتاری کاملا متفاوت از دامنه خمش بالفزایش میاهای مختلف دامنه به ازای جرم

واپیما هحرکت عمودی جفت شدگی  نحوه متفاوتتوان به علت این رفتار را میشود. بزرگتر می ،تربیشترهای سیکل حد برای جرم

 با مود خمش و پیچش بال دانست. 

، با افزایش جرم هواپیما دامنه نوسانات کاهش مشابه با خمش بال است سرعت عمودی هواپیماسیکل حد  نوسانات ارتباط دامنه

 شونددور مییکدیگر های مختلف با افزایش سرعت از جرم هواپیما با مربوط به هایمنحنیبا این تفاوت که . پ(-8)شکل یابد،می

نکته  .های مختلف هواپیما را مشاهده کردمتفاوت در جرم هایتوان رفتارث می-8 ت و-8 با مقایسه شکل)مشابه با پیچش بال(. 

این تفاوت  استعرضی آن محور به  هواپیما طولینرخ چرخش حول محور کم بودن قابل توجه مقدار دامنه  در این دو نمودار برجسته

رخش چاست که در مقایسه با  فلاتر متقارن بال ،توان جستجو کرد که عامل پدید آورنده این نوسانات سیکل حدرا در این واقعیت می

 .[31، ]پذیردتاثیر بیشتری می عرضیچرخش حول محور از  طولیحول محور 
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نرخ چرخش حول محور  -سرعت عمودی هواپیما، ت( پ(پیچش بال،  (خمش بال، ب (الف دامنه سیکل حد – 8شکل

/هواپیما نسبت به سرعت برای مقادیر مختلف ینرخ چرخش حول محور عرض -هواپیما، ث طولی Refm m   
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 دامنه نوسانات سیکل حدبر هواپیما  عرضیحول محور  ینرسیا مماناثر  -2-4-3

رود در دامنه رو انتظار می ، از این[31، ]باشدیکی از پارامترهای اثرگذار در فلاتر بال متقارن می عرضیحول محور  ینرسیا ممان

افزایش گردد که ب مشخص می-9الف و -9 هایبا توجه به شکل. نوسانات بوجود آمده از فلاتر متقارن نقش اثرگذاری داشته باشد

شده است البته دامنه پیچش بال  بال سیکل حد خمش و پیچشنوسانات موجب افزایش دامنه  عرضیحول محور  ینرسیا ممان

حور چرخش حول مپیچش بال با  مود که نشان دهنده جفت شدگی بیشتر دهدحساسیت بیشتری را به این ممان اینرسی نشان می

 باشد. هواپیما می  عرضی

طور پیوسته به هواپیما طولینرخ چرخش حول محور شود، با افزایش سرعت جریان، دامنه مشاهده می ت-9در شکل  طور کههمان

 تر ممانوابسته است. برای مقدار پایین عرضیحول محور  ینرسیا ممانطور مشخص به یابد، اما شدت این افزایش بهافزایش می

yy/) اینرسی yyRefI I   توجهیبیشترین مقدار را دارد و با افزایش سرعت رشد قابل هواپیما طولینرخ چرخش حول محور نوسانات (، 2

یت تری تثباینرسی، روند افزایش دامنه کندتر بوده و نوسانات در سطح پایینممان دهد. در مقابل، برای مقادیر بالاتر نشان می

 .شوندمی

تر، در کاهش پاسخ دینامیکی سازه نسبت داد. به عبارت ساده عرضیحول محور  ینرسیا ممانتوان به تأثیر افزایش این روند را می

دهد. های ناشی از پدیده فلاتر واکنش نشان میبیشتر باشد، سازه دیرتر و کندتر به تحریک عرضیحول محور اینرسی ممان هرچه 

شود. بنابراین، افزایش ها جلوگیری میرشد سریع آنیابد و از کاهش می  هواپیما طولیچرخش حول محور در نتیجه، شدت نوسانات 

نرخ چرخش حول عنوان یک راهکار مؤثر در طراحی برای کنترل و کاهش دامنه نوسانات تواند بهمی عرضیحول محور ممان اینرسی 

 .های بحرانی مورد استفاده قرار گیرددر سرعت  هواپیما طولیمحور 
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 )ث(

نرخ چرخش حول محور  -دامنه سیکل حد الف( خمش بال، ب( پیچش بال، پ( سرعت عمودی هواپیما، ت( - 9 شکل

yy/ هواپیما نسبت به سرعت برای مقادیر مختلف ینرخ چرخش حول محور عرض -هواپیما، ث طولی yyRefI I  

نشان هواپیما عرضی چرخش حول نرخ  سیکل حد نوساناتبر دامنه  عرضیحول محور ، تأثیر افزایش ممان اینرسی ث-9 شکلدر 

 دهند که با افزایش ممان اینرسینتایج نشان می ،طولیچرخش حول محور نرخ مربوط به  منحنیروندی مشابه با  درشده است.  داده

تر نسبت به سرعت جریان رشد صورت محسوس کاهش یافته و با شیبی ملایم دامنه نوسانات بهدر هر دو مورد، ، عرضیحول محور 

 کند. می

 هواپیما در دامنه نوسانات سیکل حد طولیحول محور اثر ممان اینرسی  -3-4-3

مورد بررسی قرار  هواپیما طولینرخ چرخش حول محور هواپیما صرفاً بر  طولیحول محور در این بخش، اثر تغییر ممان اینرسی 

نشاء م، که تأثیری بر ناپایداری فلاتر متقارن  طولیچرخش حول محور گیرد. این انتخاب به این دلیل صورت گرفته است که می

یر تأث طولیچرخش حول محور عمدتاً بر رفتار  طولیحول محور تغییر در ممان اینرسی  ، ندارد. درنتیجهنوسانات سیکل حد است

 .دینامیکی تأثیر ندارد هایحرکتسایر گذارد و بر می
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 طولینرخ چرخش حول محور هواپیما، دامنه نوسانات  طولیحول محور دهد که با افزایش ممان اینرسی نشان می 10شکل نمودار 

 کند. برای مقدار پایین ممانگیری کاهش یافته و با شیب کمتری نسبت به افزایش سرعت جریان رشد میطور چشمبه هواپیما

xx/)  طولیحول محور  اینرسی xxR e fI I  بیشینه است و با افزایش   هواپیما طولینرخ چرخش حول محور دامنه نوسانات  ( 2

، دامنه نوسانات در سطح 10ویژه در نسبت یابد. در مقابل، برای مقادیر بالاتر اینرسی، بهطور یکنواخت افزایش میسرعت جریان به

کی در پاسخ دینامی طولیحول محور ی نقش بازدارنده افزایش ممان اینرسی دهندهاین رفتار نشان. ماندتری باقی میپایینبسیار 

هواپیما را نسبت به تحریکات ناشی از پدیده   طولیچرخش حول محور اینرسی، واکنش ممان طوری که افزایش سیستم است؛ به

 .دکنفلاتر کندتر می

 

  
xx/هواپیما، نسبت به سرعت برای مقادیر مختلف  طولینرخ چرخش حول محور دامنه سیکل حد  - 10 شکل xxR e fI I 

 گیرینتیجه -4

پذیر با تمرکز بر اثر پارامترهای اینرسی مورد بررسی قرار در این پژوهش، رفتار آیروالاستیک غیرخطی یک هواپیمای کامل و انعطاف

ج های خطی و غیرخطی تأیید شد. نتایهای مرجع در حوزه تحلیلآمده با دادهدستبا مقایسه نتایج به توسعه یافته مدلگرفت. اعتبار 

ر جسم فلاتو مود تناوب کوتاه هایی همچون فلاتر بال متقارن و پادمتقارن، فلاتر جسم آزاد دهنده بروز ناپایداریتحلیل فلاتر نشان

های بالاتر از آستانه فلاتر، سیستم لیل پاسخ زمانی درجات آزادی مختلف نشان داد که در سرعتغلت بودند. همچنین تحمود آزاد 

 .شودبه نوسانات پایدار سیکل حد همگرا می

حرکت عمودی بررسی اثر جرم هواپیما نشان داد که افزایش جرم منجر به کاهش دامنه نوسانات سیکل حد در مودهای خمش و  

ی های بالا وابستگدر سرعت هواپیما عرضینرخ چرخش حول محور  اتشود. در مقابل، دامنه نوساندر نزدیکی سرعت فلاتر می هواپیما

 یعرضحول محور علاوه بر این، افزایش ممان اینرسی  .یابدطور معناداری افزایش میهای کمتر بهمعکوس با جرم داشته و برای جرم

خمش و پیچش بال گردید؛ با این تفاوت که دامنه پیچش نسبت به خمش افزایش بیشتری را تجربه  منجر به افزایش دامنه نوسانات

هواپیما است. در مقابل، افزایش همین  عرضیچرخش حول محور تر بین مود پیچش بال و شدگی قویدهنده جفتکرد، که نشان

شد، که رفتاری معکوس نسبت به سایر مودها را نشان  هواپیما طولینرخ چرخش حول محور پارامتر موجب کاهش دامنه نوسانات 

مشخص کرد که این پارامتر تأثیر مستقیمی بر کاهش دامنه  طولیحول محور از سوی دیگر، بررسی اثر ممان اینرسی . دهدمی

 .دهدکه رفتار سایر مودهای دینامیکی را تحت تأثیر قرار آندارد، بی هواپیما طولینرخ چرخش حول محور نوسانات 
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امنه د عنوان یک راهکار مؤثر برای کنترلتواند بهسازی پارامترهای اینرسی میدهد که بهینهدر مجموع، نتایج این تحقیق نشان می

پذیر مورد استفاده قرار های آیروالاستیک غیرخطی در طراحی هواپیماهای سبک و انعطافو کاهش ناپایداری نوسانات سیکل حد

 گیرد.

 

 مراجع

 [1] A. H. Nayfeh, Linear and nonlinear structural mechanics. John Wiley & Sons, (2024). 

 [2] P. F. Pai, A. H. Nayfeh, Three-dimensional nonlinear vibrations of composite beams—I. Equations of 
motion. Nonlinear Dynamics, 1(6) (1990), 477-502. 

 [3] C. da Silva, C. C. Glynn, Nonlinear flexural-flexural-torsional dynamics of inextensional beams. I. Equations of 

motion. Journal of Structural Mechanics, (1978) 6(4), 437-448. 

 [4] D. H. Hodges, E. H. Dowell, Nonlinear equations of motion for the elastic bending and torsion of twisted 

nonuniform rotor blades (1974) No. A-5711. 

 [5] M. J. Patil, D. H. Hodges, C.E. Cesnik, Limit-cycle oscillations in high-aspect-ratio wings. Journal of fluids and 

structures, 15(1) (2001) 107-132. 

 [6] T. Strganac, P. Cizmas, C. Nichkawde, J. Gargoloff, P. Beran, Aeroelastic analysis for future air vehicle concepts 

using a fully nonlinear methodology, In 46th AIAA/ASME/ASCE/AHS/ASC Structures, Structural Dynamics and 

Materials Conference, (2005) 2171. 

 [7] M. H. Sadr Lahidjani, H. Haddadpour, S. Shams, Nonlinear aeroelastic behavior of a high flexibility wing with 

long span considering large deflection. In 45th AIAA/ASME/ASCE/AHS/ASC Structures, Structural Dynamics & 
Materials Conference, (2004) 1943. 

 [8] S. Shams, M. S. Lahidjani, H. Haddadpour, Nonlinear aeroelastic response of slender wings based on Wagner 

function. Thin-Walled Structures, 46 (11) (2008) 1192-1203. 

[9] L. Meirovitch, and I. Tuzcu, Integrated Approach to Flight Dynamics and Aeroservoelasticity of Whole Flexible 

Aircraft-Part I: System Modeling, AIAA Guidance, Navigation, and Control Conference and Exhibit, (2002) 4747. 

[10] L. Meirovitch and I. Tuzcu, Integrated Approach to Flight Dynamics and Aeroservoelasticity of Whole Flexible 

Aircraft-Part I: System Modeling, AIAA Guidance, Navigation, and Control Conference and Exhibit, (2002)4747. 

 [11] N. Nhan, and I. Tuzcu, Flight dynamics of flexible aircraft with aeroelastic and inertial force interactions.” AIAA 

atmospheric flight mechanics conference, 208 (2009) 109375. 

 [12] I. Tuzcu, N. T. Nguyen, Modelling Dynamics of Highly Flexible Aircraft Using a Geometrically Nonlinear 

Structural Model, In AIAA SCITECH (2025) 1020. 
 [13] M. R. Waszak, J. B. Davidson, D. K. Schmidt, A simulation study of the flight dynamics of elastic aircraft. 

Volume 1: Experiment, results and analysis, (1987) No. NASA-CR-4102. 

 [14] D. K. Schmidt, B. P. Danowsky, A. Kotikalpudi, J. Theis, C.D. Regan, P. J. Seiler, R.K. Kapania, Modeling, 

design, and flight testing of three flutter controllers for a flying-wing drone. Journal of Aircraft, 57(4) (2020) 615-

634. 

 [15] C. Reschke, Integrated flight loads modelling and analysis for flexible transport aircraft, (2006). 

 [16] L.T. Niblett, The fundamentals of body-freedom flutter, The Aeronautical Journal, 90(899) (1986) 373-377. 

 [17] P. Shi, J. Liu, Y. Gu, Z. Yang, P. Marzocca, Full-span flying wing wind tunnel test: a body freedom flutter 

study. Fluids, 5(1) (2020) 34.  

 [18] P. W. Richards, Y. Yao, R. A. Herd, D.H. Hodges, P. Mardanpour, Effect of inertial and constitutive properties 

on body-freedom flutter for flying wings. Journal of Aircraft, 53(3) (2016) 756-767. 
 [19] A. Iannelli, A. Marcos, M. Lowenberg, Study of flexible aircraft body freedom flutter with robustness tools, 

Journal of Guidance, Control, and Dynamics 41(5) (2018) 1083-1094. 

 [20] Y. D. Li, X. P. Zhang, Y. S. Gu, Z. C. Yang, Body freedom flutter study and passive flutter suppression for a 

high aspect ratio flying wing model. Applied Mechanics and Materials, 608 (2014) 708-712. 

 [21] M. J. Patil, M. J. Nonlinear aeroelastic analysis, flight dynamics, and control of a complete aircraft. Georgia 

Institute of Technology (1999). 

 [22] P. Mardanpour, D. H. Hodges, R. Neuhart, and N. Graybeal, Engine placement effect on nonlinear trim and 

stability of flying wing aircraft, Journal of Aircraft 50(6) (2013) 1716-1725. 

 [23] I. Tuzcu, N.T. Nguyen, Modelling Dynamics of Highly Flexible Aircraft Using a Geometrically Nonlinear 

Structural Model. In AIAA SCITECH 2025 Forum, (2025) 1020. 

[24] A. C. Gray, C. Riso, E. Jonsson, J.R. Martins, C. E. Cesnik, High-fidelity aerostructural optimization with a 

geometrically nonlinear flutter constraint. AIAA Journal, 61(6) (2023) 2430-2443. 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



[25] D. Sanghi, D., C. Riso, E. Cesnik, C. E., F. Vetrano, Ride Quality in Transonic High-Aspect-Ratio-Wing 

Aircraft. Journal of Aircraft, 2025. 

 [26] J. Murua, R. Palacios, J. M. R. Graham, Applications of the unsteady vortex-lattice method in aircraft 

aeroelasticity and flight dynamics. Progress in Aerospace Sciences, 55 (2012) 46-72. 

 [27] Cheng, C. Wing, A. Cea, R. Palacios, A. Castrichini, and T. Wilson, Nonlinear Multibody Modelling of Flexible 

Aircraft with Flared Hinged Wings, In AIAA Scitech 2024 Forum, 2024, 1441. 
 [28] D. K. Schmidt, B. P. Danowsky, A. Kotikalpudi, J. Theis, C.D. Regan, P. J. Seiler, R. K. Kapania, Modeling, 

design, and flight testing of three flutter controllers for a flying-wing drone. Journal of Aircraft, 57(4) (2020) 615-

634. 

[29] S. Shafaghat, M. A. Noorian, S. Irani, Nonlinear aeroelastic analysis of a HALE aircraft with flexible components, 

Aerospace Science and Technology 127 (2022) 107663. 

[30] S. Shafaghat, M. Noorian, S. Irani, Nonlinear body-freedom flutter analysis in aircraft with the flexible wing, 

Aerospace Knowledge and Technology Journal, (2022) 191-204. 

[31] S. Shafaghat, M. A. Noorian, Modeling and Analysis of Aeroelastic Instabilities in a Flexible Full Aircraft Using 

Quasi-Coordinate Formulation and Minimum State Aerodynamic Model. Amirkabir Journal of Mechanical 

Engineering, (2025). 

 [32] M. Karpel, Design for active and passive flutter suppression and gust alleviation, Stanford University, (1980). 

 [33] J. Eirikur, C. Riso, C. A. Lupp, C. Cesnik, J. Martins, and B. Epureanu, Flutter and post-flutter constraints in 

aircraft design optimization, Progress in Aerospace Sciences 109 (2019) 100537. 

 [34] M. Nejati, S. Shokrollahi, S. Shams, Nonlinear aeroelastic analysis of high-aspect-ratio wings using indicial 

aerodynamics. Journal of the Brazilian Society of Mechanical Sciences and Engineering, 40(6) (2018) 298. 

 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T


