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كنش نيروهاي آيروديناميك، الاستيك و  ناشي از برهم ةفلاتر يك پديده ناخواست
شود كه اغلب  اي مي وجود آمدن نوسانات ناپايدار سازه باعث به اين پديده. اينرسي است

از نظر  و يا الاستيك اغلب هواپيماهاي پرسرعت .منجر به شكست سازه خواهد شد
اخير  ةفته در چند دههاي گسترش يا در اين پژوهش روش .فلاتر حساسيت بالايي دارند

هاي  هاي تحريك سازه، سيستم سيستم. پروازي فلاتر مرور خواهد شد شيآزما ةدر زمين
هاي استخراج پارامترهاي فركانسي و  ها و روش گيري، پردازش ديجيتال داده اندازه

هاي عملي انجام شده در اين  تجربه ،همچنين .ميرايي مورد بررسي قرار خواهند گرفت
  .بيان خواهد شد زمينهو وضعيت كنوني اين  رراستا ذك

 ز موداليپروازي فلاتر ، آنال شيآيروالاستيسيته، آزما: كليدي هاي هواژ

  

 

 

An Overview of the Research on Flight Flutter 
Testing 

Flutter is an unintended phenomenon due to interactions between 
aerodynamic forces, elasticity and inertia, which leads to unstable 
structural fluctuations, often leading to structural failure. Most high 
speed and/or flexible aircraft are highly sensitive to flutter. In this 
research, extended methods in the last few decades in flutter flight 
testing are reviewed. Similarly, structural excitation systems, 
measurement systems, digital processing of data and methods for 
extracting frequency and damping parameters are considered. Also, the 
practical experience in this context is mentioned and the current state 
of this research area is explored. 
Keywords: Aeroelasticity, Flight Flutter Testing, Modal Analysis 
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 مقدمه 
از نظر  و يا داراي سختي كم اغلب هواپيماهاي پرسرعت

فلاتر حتي در  ةپديد اگرچه .فلاتر حساسيت بالايي دارند
ساز نيز  در مورد هواپيماهاي دست مايل بر ساعت 55سرعت 

آيروالاستيسيته نقش بسيار مهمي را در  .گزارش شده است
هاي عمودي  سكان هاي نازكتر، بال .كند ايفا مي  طراحي سازه

احتمال بروز فلاتر را  ،شكل هواپيما Tو افقي متحرك و 
يكي از فازهاي طراحي  ،امروزه .دهد حين پرواز افزايش مي

هواپيما بخش آناليز دقيق آيروالاستيك آن است تا از عدم 
اين  .وجود فلاتر در پاكت پروازي اطمينان حاصل شود

هاي تئوري اغلب توسط مدل تونل باد فلاتر و  تحليل
 شيآزما .شوند ارتعاشات زميني تأييد مي شيهمچنين آزما

ييد نتايج تئوري در تأ ةپروازي فلاتر در حقيقت آخرين مرحل
 ةهاي اولي در سال .باشد تمام نقاط پاكت پروازي هواپيما مي

بر روي  مقياس كامل در فلاتر شيگونه آزما هيچ ،هوانوردي
طور ساده تا  هواپيما بهدر آن زمان،  .شد هواپيما انجام نمي

كرد تا از عدم وجود  ماكزيمم سرعت پروازي خود حركت مي
   ].1[ آيروالاستيك اطمينان حاصل شودناپايداري 

در سال  1ون شليپ پروازي فلاتر توسط شياولين آزما
او بر مبناي به ارتعاش  شيروش آزما .در آلمان انجام شد 1935

هاي رزونانس به همراه افزايش  درآوردن هواپيما در فركانس
نوسانات بر حسب  ةتدريجي سرعت هواپيما و رسم تابع دامن

نوسانات بيانگر كاهش ميرايي  ةافزايش دامن. بود 2سرعت نسبي
كه  است بزرگ نوسانات ةو وقوع فلاتر در سرعت متناظر با دامن

اين روش بر روي چندين  .شود مشاهده مي )1(شكل  در
 JU90هواپيماي  1938اما در سال  ،هواپيماي آلماني اعمال شد

در  شيمهندسين آزما .دچار سانحه شد شيحين انجام اين آزما
تجهيزات  ةبا كمبود امكانات تكنولوژيك در زمين آن زمان

هاي تعيين پايداري  هاي تحريك و روش گيري، روش اندازه
 ةهاي زيادي در زمين از آن زمان تاكنون پيشرفت .مواجه بودند

اما حتي در حال  .وجود آمده است گيري به تجهيزات و اندازه
ليل از خطرپذيري پروازي فلاتر به چند د شيحاضر نيز آزما

 شياول آنكه هنوز براي انجام اين آزما .بالايي برخوردار است
 ،ها تشخيص داده شوند لازم است پيش از آنكه ناپايداري

دليل دوم  .هواپيما تا سرعت نزديك به سرعت فلاتر پرواز كند
ضرايب ميرايي بحراني را با توجه به توان  نميآن است كه 

دقيق  طور بهبالاتر هاي  تسرعمعمول براي هاي  سرعت
پايداري ديناميكي در بيني  پيش ،بنابراين .دكر يابي برون

                                                           
1. Von Schlippe 
2. Airspeed 

سوم آنكه پايداري  .دقيق نخواهد بود بالاتر كاملاًهاي  سرعت
در  3طور ناگهاني حتي با تغيير چند نات الاستيك ممكن است به

   .سرعت هواپيما به ناپايداري تبديل شود
هاي آزمايش  فلاتر، پيشرفت در تكنيك ةدر ادامه تاريخچ
هاي تحريك، تجهيزات آزمايش، تحليل  پروازي فلاتر، سيستم

نتايج آزمايش و وضعيت فعلي آزمايش پروازي فلاتر بررسي 
اجراي هاي  روشدر اين مقاله، سير تكاملي و  .]2[شود  مي

عمده مطالب ارائه شده . شود ميپروازي فلاتر مرور هاي  تست
  .است ]3[از مرجع برگرفته 
  

  
  ]2[ون شليپ فلاتر  آزمايشروش  - 1شكل 

  فلاتر ةتاريخچ
در  4دوبالهفلاتر بر روي يك هواپيماي دوموتوره  ةاولين حادث

مكانيزم فلاتر در اين حادثه شامل  .گزارش شده است 1916
سكان دوراني  5پيچشي بدنه با مود ضد متقارن حالتكوپلينگ 

طور مستقل از  بهدر اين هواپيماها  7بالابرها .بوده است 6افقي
فلاتر سطوح كنترلي در طول جنگ  .شدند هم حركت داده مي

بيشترين موارد فلاتر در آن  .جهاني اول شروع به ظهوركرد
 10كنينگ و 9هائر ون بام  .بود 8شهپر -زمان مربوط به فلاتر بال

 حوليك جرم بالانس  ،مسئلهپيشنهاد كردند كه براي حل اين 
پس از آن موارد كمتري  .سطوح كنترل قرار گيرد 11محور اتصال

كه اين موارد نيز با افزايش جرم  شداز اين نوع فلاتر مشاهده 
   ].3[ بالانس سطوح كنترل قابل حذف بودند

                                                           
3. Knot (دقيقاً برابر 1.852 كيلومتر بر ساعت) 
4. Biplane 
5. Antisymmetric 
6. Elevator  
7. Elevators  
8. Aileron  
9. Von Baumhauer  
10. Konning 
11. Hinge Line 
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هاي پروازي فلاتر مروري بر روند آزمايش

پس از جنگ جهاني اول، افزايش سرعت هواپيماها و 
باله باعث  همچنين تغيير شكل هواپيماها از دوباله به تك

بيشترين وقايع فلاتر از  .به فلاتر بال شد زايش حوادث مربوطاف
تا  1920هاي  سالبين  .رخ داد 1925اين دست حوالي سال 

حوادث زيادي از فلاتر در مورد هواپيماهايي كه تصميم ، 1930
نوع ديگري از  .اتفاق افتاد ،داشتندرا به شكستن ركورد سرعت 

 12اه سرووتبمربوط به  ،مطرح بود 1930 ةفلاتر كه در ده
كرد كه اين نوع فلاتر تا بيني  پيشدر آن زمان  13كولار .شد مي

به حقيقت بيني  پيشاين  .خواهد بود غيرقابل حلمدت زيادي 
تنها در مورد  اين نوع فلاترزيرا يازده مورد از  ،پيوست

 .گزارش شد 1956تا  1947هاي  سالهواپيماهاي نظامي بين 
در  .عنوان يك مشكل مطرح استه ب فلاتر اينحتي امروزه نيز 

 شيمازحين يك آ T-46Aهواپيماي آموزشي  1986سال 
دچار  ،پروازي كه براي يافتن مقدار جرم بالانس انجام شده بود

بوده و توسط  آزادها شهپردر اين حالت  .شد شهپرفلاتر 
  .شدند ميحركت داده  شهپرفرار  ةدر لب هايي تب

مسائل  14گذرصوتبا افزايش سرعت هواپيماها تا حد 
 1944در سال  .آيروالاستيك با جديت بيشتري مطرح شد

 NACAخلبانان  P-80پروازي هواپيماي جديد  شيمازهنگام آ
هاي  بين سال .گزارش كردند شهپرهايي را در  وقوع لرزش

فلاتر در ارتباط با لرزش سطوح  ةحادث 21تعداد  1956تا  1947
هاي  نمونه .به وقوع پيوستگذرصوت رل در حالت كنت
حوادثي در رابطه با  F-100و  F-14هاي  جنگنده 15توتايپوپر

امروزه همچنان  .اند را تجربه كرده 16سكان عموديهاي  لرزش
از نظر  ترين ناحيه عنوان بحرانيه ب گذرصوتهاي پروازي  رژيم

به  17يگرچوك براي اولين بار  .شوند مي فلاتر در نظر گرفته
 .دست يافت 1947در  18ترازسرعت فراصوت در حالت پرواز 

با جديت بيشتري ادامه  19فراصوتپس از آن مطالعه فلاتر 
نوع جديدتري از فلاتر موسوم به  فراصوتهاي  سرعت .يافت

امواج مكانيكي  ،در اين نوع فلاتر .را مطرح نمود 20فلاتر پانل
بيروني هواپيما ايجاد  ةثابت در پوست ةايستا يا متحرك با دامن

تواند به شكست خستگي ناگهاني  اين نوع ناپايداري مي .شود مي
در  .ناپذير بود منجر شود، بنابراين پيشگيري از آن امري اجتناب

دليل شكست يك خط ه جنگنده ب يك هواپيماي 1950سال 
ده بود از دست فلاتر پانل شهيدروليك متصل به پانلي كه دچار 

                                                           
12. Servo Tab 
13. Collar 
14. Transonic 
15. Prototype  
16. Rudder  
17. Chuck Yeager 
18. Level 
19. Supersonic 
20. Panel Flutter 

الاستيك هواپيما را  تواند پايداري ازن خارجي مياتصال مخ .رفت
 ةحادث هفت 1956تا  1947هاي  بين سال .تحت تأثير قرار دهد

متصل به  فلاتر ناشي از حمل مخازن خارجي و همچنين موتورهاي
برخي از  .اين مسئله امروز نيز مطرح است .رخ داده است 21پايلون

-Fو  F-16 ،F-18حالات حمل مخازن خارجي توسط هوپيماهاي 

 22چرخه حدي باعث بروز نوعي ناپايداري ديناميكي موسوم به 111
صورت سينوسي و با ه با وجود آنكه اين ارتعاشات اغلب ب .شود مي
هاي پروازي نشان داده است كه  اما آزمايش ،باشند محدود مي ةدامن
 سرعت نسبيحمله و  ةصورت تابعي از زاوي هارتعاشات ب ةدامن
در حال حاضر نكات زيادي در مورد  .تواند كاهش يا افزايش يابد مي

اما حوادث فلاتر پروازي  ،شود فلاتر حين طراحي هواپيما رعايت مي
 E-6و  F-117دهند مانند هواپيماهاي جنگنده  نيز گاهي رخ مي

Tacamo 4- 7[ كه فلاتر فين عمودي را تجربه كردند.[  

 شيمازهاي آ پيشرفت در تكنيكروند 
  پروازي فلاتر

پروازي فلاتر را  شيمازكلاسيك آ شياولين آزما 23ون شليپ
 ،هدف او از اعمال اين روش .در آلمان انجام داد 1935در 

 شيمازروش عملي آ .پروازي فلاتر بود شيمازكاهش ريسك آ
پيش از آن، پرواز هواپيما تا ماكزيمم سرعت و سپس بررسي 

شامل تحريك  وان شليپ روش .حالت بود اينپايداري سازه در 
پاسخ و  ةگيري دامن سازه به كمك يك جرم دوار نامتعادل، اندازه

 ةدامن .صورت تابعي از سرعت بوده پاسخ ب ةسپس ثبت دامن
پاسخ اجباري سازه با نزديك شدن هواپيما به سرعت فلاتر به 

توان با استفاده از اطلاعات  مي ،بنابراين .يابد سرعت افزايش مي
  .دست آورد هزير بحراني، سرعت فلاتر را ب ةمنطق

از اين  JU90بر روي  1938 ةها تا قبل از حادث آلماني
علت اين حادثه در آن زمان  .كردند مياستفاده  شيمازروش آ

گيري پاسخ و ثبت  كافي نبودن تجهيزات تحريك و اندازه
 1940 ةايالات متحده در ده ].3, 2[ اطلاعات اعلام شد

را  Cessna AT-8و  XPBM-1هاي فلاتر هواپيماي  شيآزما
 شيمازاطلاعات آ )2(شكل  .به كمك اين روش انجام داد

بر حسب سرعت نشان دامنة پاسخ صورت ه پروازي فلاتر را ب
هاي  محدودهكه هواپيما با  دهد مياين گراف نشان  .دهد مي

   .تغيير سرعت بسيار كوچك از كنار فلاتر عبور كرده است
هاي تحريك شامل  سيستم 1950 ةخر دهدر اوا

 24هاتراستروسيله سطوح كنترل و  هلرزشگرها، تحريك دستي ب

                                                           
21. Pylon Mounted Engines 
22. Limit Cycle Oscilation (LCO) 
23. Van Schlip  
24. Thruster 
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كه  طوري هب ،گيري پيشرفت كردند تجهيزات اندازه .بودند
متري به  اطلاعات جهت نمايش و تحليل توسط سيستم تله

نتايج بر روي  ،ها شيمازاما در برخي آ .شد زمين ارسال مي
 .شد در داخل هواپيما نمايش داده مي 25يك اسيلوگراف

بسياري از محققان به اهميت تحريك مناسب سازه كه باعث 
 .پي بردند ،شود وجود آمدن نسبت سيگنال به نويز بالا مي هب

هاي نوساني براي تحريك سازه در اين زمان  استفاده از پره
هواپيماهاي زيادي با  1970تا  1950از سال  .شروع شد

ها از روش  در اين تحريك .يك مجهز شدندتجهيزات تحر
در  .شود ها استفاده مي جاروب فركانسي براي تعيين رزونانس

هاي رزونانس  ها مكث بسيار كوچكي در فركانس اين جاروب
در آن پروازي آناليز  .گيري پارامترها وجود داشت جهت اندازه

ميرايي از طريق آناليز كاهش لگاريتمي  ةزمان به محاسب
اي از اين  نمونه F-111 شيآزما ةبرنام .شد محدود ميشتاب 

شمايي از اين پروسه را ) 3(شكل  .بود شيمازروش براي آ
هاي فيلتر شده و فيلتر نشده شتاب بر  پاسخ .دهد نشان مي

هاي نواري و همچنين نمودارهاي فركانسي  روي چارت
ضريب ميرايي با توجه به اين نمودارها  .شوند نمايش داده مي

ه زيرا هنوز كامپيوترها ب ،شد صورت دستي محاسبه مي هب و
هواپيماي  شيآزما ةبرنام .فعلي به بازار نيامده بودند شكل
P6M از  شيدر اين آزما .اندكي با اين رويه اختلاف داشت

 بررسيهاي اتفاقي اتمسفر براي تحريك و براي   آشفتگي
استفاده از علت  .پايداري سازه از آناليز فركانسي استفاده شد

 در .كارگيري اطلاعات كل زمان پروازي بود هاين روش ب
اي مورد  صورت نقطه هفلاتر ب قبلي، هاي روشكه در  حالي

   .گرفت بررسي قرار مي
كامپيوترهاي ديجيتال تأثير عميقي ، 1970 ةپس از ده

با وجود كامپيوتر،  .پروازي فلاتر گذاشتند شيهاي آزما بر روش
 .پذير بود ديل فوريه به سرعت امكانانجام محاسبات تب

با وجود كامپيوتر انجام محاسبات پيچيده در كمترين همچنين، 
محاسبات  .پذير شد زمان در حالات پايدار و گذرا امكان

هاي  فركانس و ضرايب ميرايي نيز پس از آن توسط الگوريتم
 و تقريباً 26برخطصورت  هاين محاسبات ب .كامپيوتري انجام شد

نتايج  .گرفت با مانورهاي پروازي صورت مي همزمان
صورت توابعي از سرعت يا عدد ماخ نمايش داده ه محاسبات ب

يابي براي تعيين پايداري  اين اطلاعات جهت برون .شدند مي
با پيشرفت  .شد كار گرفته مي ههاي بالاتر ب سازه در سرعت

 .هاي فلاتر نيز كاهش يافت شيكامپيوترها، زمان انجام آزما
تر شدن هواپيماها و لزوم  از آن زمان با پيچيده ،اما

                                                           
25. Oscillograph 
26. On-line 

درنظرگرفتن ساير پارامترها و همچنين نقاط بيشتري از پاكت 
پروازي فلاتر افزايش  شيپروازي، در مجموع مدت انجام آزما

   .يافته است
 وسيله هامروزه اطلاعات مربوط به پاسخ سازه و تحريك ب

عمليات  ةهمزمان كلي طور بهقل و تمتري به پايگاه زميني من تله
اين پروسه را ) 4(شكل  .شود ها انجام مي لازم بر روي داده

دست  هاپراتور پايگاه زميني با توجه به نتايج ب .دهد مينشان 
كه آيا  كند ميگيري  آمده در هر نقطه از پاكت پروازي تصميم

با وجود تمام  .گسترش يابد يا خير شيپاكت پروازي آزما
هنوز انجام  ،ي كه در اين زمينه حاصل شده استهاي پيشرفت
گيري پاسخ و تحليل  بر سه پايه تحريك، اندازه شيمازاين آ
  ].15-8[ست ها داده

  
  ]13[ صورت تابعي از سرعت هدامنة پاسخ ب  - 2شكل 

  هاي تحريك سيستم
در  .پروازي فلاتر سيستم تحريك است شييك بخش مهم آزما
الوقوع سازه را  قريب هاي ناپايداريتوان  نميواقع بدون تحريك 

كردن تمام مودهاي ارتعاشي با  براي تحريك. دكربيني  پيش
هواپيماي  شيآزما .انرژي كافي لازم است ،هاي مناسب دامنه

PL12/T-400  اهميت تحريك مناسب سازه را  1986در سال
اوليه توسط پالس ناشي هاي  آزمايشاين هواپيما در  .نشان داد

شد  شياتمسفر آزما  آشفتگياز حركت سطوح كنترل و همچنين 
پس از آن حين  .گونه مشكلي از نظر فلاتر مشاهده نشد و هيچ

پرواز در شرايط نامساعد جوي، هواپيما با ارتعاشات شديدي در 
اين شرايط پروازي  .مواجه شد 27تيرك دم و سكان عمودي

به سازه اعمال كرد كه باعث بروز سطح تحريك بالاتري را 
طراحان دريافتند كه  1930 ةدر ده .اي شد ناپايداري سازه

موقعيت مكاني نامناسب محرك روي هواپيما منجر به 
محققان  1950 ةدر ده .شود هاي ضعيف سازه مي پاسخ

                                                           
27. Tail Boom 
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هاي پروازي فلاتر مروري بر روند آزمايش

 كه شود آمريكايي دريافتند كه سطح پايين تحريك باعث مي
 شيهنگام آزما .ددست آي هضرايب ميرايي با دقت پاييني ب

روشن شد كه حداقل سطح تحريك لازم،  ،B-58پروازي فلاتر 
يك سيستم  .استمحيط پروازي   آشفتگيسه تا چهار برابر 

  :]17 ،16[ بايد داراي مشخصات زير باشدآل  ايدهتحريك 
 فركانسي مـورد   ةسطح نيروي تحريك كافي را در محدود

  .نظر ايجاد كند

  وزن باشـد تـا اثـر جـدي روي توزيـع      تا حد امكان سبك
  .جرمي سازه نداشته باشد

  توان لازم از طريق هواپيما وجود داشته باشد تأمينامكان.  
هاي تحريك شامل تحريك پالس سطوح  ترين سيستم مرسوم

، اينرسـيايي هـاي   كنترل، نوسان سطوح كنترل، تراسترها، محـرك 
  .باشد ميتصادفي اتمسفر   هاي آيروديناميك و آشفتگي تيغه

  

  

 ]15[ پروازي فلاتر شيپروسه آزما - 3شكل 

  
  ]3[ پروازي فلاتر مدرن شيشمايي از فرآيند آزما  - 4شكل 
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  هاي سطوح كنترل پالس
صورت دستي جزء اولين ه ايجاد پالس توسط سطوح كنترل ب

اين تحريك به كمك حركت  .باشد ميهاي تحريك  روش
ه به نوع سطح با توج .شود ناگهاني سطوح كنترل حاصل مي

هرتز  10شكل مودهايي تا حداكثر فركانس  كنترل معمولاً
توسط يك تابع  ها پالساين  .شوند ميتوسط اين روش تحريك 

حاوي يك باند  شوند كه از نظر تئوري ميضربه تقريب زده 
مزيت اين نوع تحريك عدم نياز به تجهيزات  .باشد ميفركانسي 

 .بسيار كوتاه است زمان اعمال اين نوع تحريك  .اضافي است
اول آنكه اين نوع تحريك  .اين روش داراي چند اشكال است

دليل عدم توانايي ه دوم آنكه ب .نيستدقيق قابل تكرار  طور به
تيز، اين نوع  هاي پالسخلبان و يا سطوح كنترل در ايجاد 

 .دهد ميهرتز را پوشش  10تحريك به ندرت مودهاي بالاتر از 
تحريك كافي ايجاد  ةدامن ،سوم آنكه اغلب در اين روش

ذكر شده، اين روش جهت  هاي محدوديتبا وجود  .شود نمي
  . كار رفته است هب 1970بسياري از هواپيماها تا سال در تحريك 

هاي  آزمايش، 1950در  F-101هواپيماي  شيدر آزما
اوليه  هاي آزمايش، برخي 1965در  A-7A، 1950در  F-4 ةاولي

هواپيماي  سرعت پايينهاي  آزمايشو  1969در  747بوئينگ 
DC-10  از اين روش براي تحريك استفاده شده  1970در

هنوز هم كم و بيش از اين روش  ،دليل سادگيه امروزه ب .است
هاي كنترل مدرن امروزي اغلب به  البته سيستم .شود استفاده مي
1پايين گذرفيلترهاي 

28
شود  كه باعث مي باشند ميمجهز  

 .بالاتر حذف شده و به سطوح كنترل منتقل نشوند هاي فركانس
سيستم كنترل پرواز  F-16XLدر هواپيماي  ،عنوان مثاله ب

  ].3[ باشد ميهرتز  6/1با حد  پايين گذرداراي يك فيلتر 

  تحريك نوساني سطوح كنترل
عنوان يك روش ه سطح كنترلي نيز ب ةنوسان از پيش تعيين شد

در آن زمان  .مورد استفاده قرا گرفت 1950ريك در سال تح
در 29 2ريز ارتعاشبراي بررسي نوعي ناپايداري  XF3H-1هواپيماي 

قرار  سكان عمودي، تحت تحريك نوسان سكان عمودي
اين تحريك به كمك ارسال يك سيگنال فرمان با  .گرفت

 خلبان خودكارفركانس متغير به سرومكانيزم مربوط به سيستم 
هرتز به  35تا  3فركانسي  ةمحدود ،در اين تحريك .اعمال شد

ثانيه توسط يك  3هاي تغيير فركانس هر  گام .سازه اعمال شد
ر داخل كابين قرار داشت اعمال سوئيچ دوراني اتوماتيك كه د

مولدهاي الكترونيكي توابع به  1960 ةدر اواسط ده .شد مي
طوح كنترل در هاي سرمنظور ارسال سيگنال فرمان به سرو

                                                           
28. Low Pass 
29. Buzz Instability 

از اين مولدها براي ايجاد  .ارائه شدند خلبان خودكارسيستم 
 F-4هاي هواپيماي  شهپرو  بالابرسيگنال تحريك نوساني 

 شهپرهرتز و در  30تا  8فركانسي  ةمحدود بالابر،در  .استفاده شد
يك  .هرتز توسط اين روش جاروب شد 16تا  2تحريك  ةمحدود
در كابين جهت تنظيم دامنة تحريك، انتخاب مودها  كننده كنترل

هاي  پيشرفت .و شروع و پايان فركانس جاروب تعبيه شده بود
منجر به  1980و  1970هاي  الكترونيك در دههة بيشتر در زمين

ه ب .صورت غيرسينوسي شده ايجاد قابليت تحريك با اين روش ب
 F-18هواپيماي  شيدر سيستم تحريك آزما ،عنوان مثال

هاي فرمان عمل  عنوان سيگناله بشبه تصادفي هاي  سيگنال
-X-31، YFروي هواپيماهاي  اين روش آزمايش بر .كردند مي

22 ،F-16  وF-18 در  .انجام شده است يآميز طور موفقيت به
تا  1/0فركانسي  ةمحدود ،به كمك اين روش X-31هواپيماي 

هاي  حركقابليت م. جاروب شده است شيهرتز حين آزما 100
 .يابد هرتز كاهش مي 20هاي بالاتر از  سطوح كنترل در فركانس

تركيب نيروهاي آيروديناميك اتمسفريك با  ،اما در اين محدوده
اثر سطوح كنترل انرژي تحريك كافي براي سازه را فراهم مي 

ترين مزيت اين روش تحريك، عدم نياز به  مهم .آورد
كابين  داخله كنترل افزارهاي اضافه به استثناي جعب سخت
هاي  ضعف اين روش محدوديت آن در فركانس ةنقط .باشد مي

طرحي از اين روش تحريك را نمايش  )5(شكل  .بالاتر است
  .]19 ،18[دهد  مي

  
  ]18[شماتيك تحريك توسط سطوح كنترل نوساني   - 5شكل 

  تراسترها
هاي كوچكي هستند كـه   صورت راكت هب ييها محرك تراسترها،

ثانيـه و مـاكزيمم سـطح     ميلـي  26تـا   18اشتعال آنها بين زمان 
تراسـترها سـبك وزن و    .اسـت پونـد   4000تا  400تراست آنها 

ساده هسـتند و تـأثير زيـادي بـر روي مشخصـات مـودال سـازه        
330شـليك  - يكباريكي از معايب اين سيستم  .گذارند نمي

 بـودن آن  

                                                           
30. Single-shot 
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هاي پروازي فلاتر مروري بر روند آزمايش

همفـاز بسـيار   صورت همفاز يـا غيـر    هاست و شليك چند تراستر ب
فركانسـي   ةمحـدود  ،اشكال ديگـر ايـن سيسـتم    .باشد مشكل مي

 بسـته بـه زمـان اشـتعال تراسـترها،      .كوچك تحريـك آن اسـت  
 .يابي اسـت  هرتز توسط آنها قابل دست 50تا  5فركانسي  ةمحدود

هاي پروازي فلاتـر هواپيمـاي    اين روش در بخشي از آزمايش
F-101  تراسـتر   6 شييـن آزمـا  در ا .كار گرفته شـد ه ب 1950در

تراسـتر در   3تراسـتر در بـالا و    3صـورت   نوك هر دو بال بهروي 
 شياسـتفاده از ايـن آرايـش در ايـن آزمـا      .پايين بدنه نصب شدند

 شيآزمـا  در 1950 ةنيز در ده ـداگلاس شركت  .موفقيت آميز بود
در  .هاي تراستر اسـتفاده نمـود   فلاتر چند هواپيماي خود از محرك

 ـ شيدر بخشي از آزما، 1960سال  از تراسـتر اسـتفاده    F-4ر فلات
هـاي   از آن زمان تاكنون در ايالات متحده از تراستر در برنامه .شد
  .]21 ،20[ پروازي استفاده نشده است شيآزما

  اينرسيايي هاي محرك
هاي دوار خارج از  اساس جرمهاي متنوعي بر محركتاكنون 

تحريك . اند شده كار گرفته ههاي نوساني ب مركز و يا جرم
و  1940هاي  هاي دوار بالانس نشده در دهه اساس جرمبر

نيروي تحريك در اين سيستم با جرم دوار  .شدند استفاده 1950
 XPBM-1 ةپرند .و مربع سرعت دوران نسبت مستقيم دارد

 .پروازي فلاتر قرار گرفته است شيتوسط اين روش تحت آزما
ن زمان، نگه داشتن آ دليل عدم وجود تجهيزات لازم در هب

هاي  يكي از روش .تحريك در حالت رزونانس بسيار مشكل بود
 F-92كردن فركانس تحريك كه توسط خلبان هواپيماي  تنظيم

انجام شد، تعبيه يك نمايشگر در كابين بود كه  1950در سال 
گيري شده سازه را نمايش مي داد و خلبان  ي اندازهها پاسخ
پاسخ ماكزيمم، فركانس تحريك هاي  براساس دامنهتوانست  مي

   .را تنظيم نمايد
نيروي لازم براي تحريك هواپيما بالا  ةدامن معمولاً

در نتيجه تجهيزات لازم براي ايجاد اين تحريك  .باشد مي
 .آنها را در بال جاسازي نمودتوان  نميو اغلب  استبزرگ 
 شود توزيع براين، سنگين بودن اين تجهيزات باعث مي علاوه

 .شودجرمي واقعي سازه و در نتيجه خواص مودال آن مغشوش 
-XBسيستم دوار طراحي شده براي هواپيماي  ،عنوان مثاله ب

وزني بين  ،پوند بود 1000كه قادر به ايجاد حداكثر نيروي  36
اين سيستم  ،البته .كرد ميپوند به هر بال اضافه  500تا  400

   .هرگز روي هواپيما سوار نشد
 B-58فلاتر  شيي اينرسي براي اولين بار در آزمالرزشگرها

هيدروليكي و  ةاين لرزشگرها داراي تغذي .كار گرفته شد هب
 40تا  5فركانس  ةمحدود كنترل الكتريكي بودند و عموماً

 5/8×5/4×5/4ابعاد كلي اين سيستم  .دادند هرتز را پوشش مي
 40سطح نيرو  .پوند بود 25اينچ و هريك از آنها داراي وزن 

هرتز و بين  40پوند در فركانس  150و  5/7پوند در فركانس 
خصوص ه ب ،اين محرك .بوداين دو مقدار تغييرات نيرو خطي 

در  .عملكرد خوبي داشت، براي تحريك مودهاي بالاتر سازه
از اين نوع  1950 ةدر اواخر ده F-102Aهواپيماي  شيآزما

ها  استفاده از اين محرك پس از آن به مرور .محرك استفاده شد
-Fافقي  431براي تحريك استابيلايزر ،با اين حال .محدودتر شد

از اين  X-29و فلاپ  F-111استابيلايزر افقي و عمودي  ،14
نيز  B-1Aپروازي  شيدر آزما .نوع محرك استفاده شده است

اين  .از اين نوع محرك استفاده شده است )6(مطابق شكل 
هيدروليكي و كنترل  ةنوساني با تغذيجرم  5سيستم شامل 
ها  ها در نوك بال اين محرك ،مطابق شكل. باشد الكتريكي مي

اين  .اند و نوك استابيلايزرهاي افقي و عمودي نصب شده
صورت همفاز يا  هتوانند ب هاي قرينه روي هواپيما مي محرك

اين سيستم به ازاي  .غير همفاز نسبت به يكديگر عمل نمايند
 550پوند قادر به ايجاد نيروي تحريك  40ا وزن محركي ب
  ].23 ،22[ باشد پوند مي

  
  ]23[ايي سيستم تحريك اينرسي - 6شكل 

  هاي آيروديناميكي تيغه
شامل يك ايرفويل كوچك است كه  532آيروديناميكي ةيك تيغ
اين تيغه بر  .شود در نوك بال يا استابيلايزر نصب مي معمولاً

صورت الكتريكي يا هيدروليكي  هبتواند  ميكه  محورروي يك 
مشخص قادر به  ةو حول يك زاوي شود مينصب  ،حركت كند
نوسان اين تيغه باعث تغيير نيروي آيروديناميكي  .نوسان است

تيغه، فشار  ةمقدار اين نيرو به انداز .شود وارد بر هواپيما مي
 ةتيغ ].15 ،3[ دوران تيغه بستگي دارد ةديناميكي و زاوي

 .كار گرفته شد هب 1950 ةآيروديناميكي براي اولين بار در ده
از اين روش نيز  YB-52پروازي فلاتر هواپيماي  شيبراي آزما
پوند بوده و بر روي نوك  150اين تيغه داراي وزن  .شداستفاده 

بال راست نصب شد و يك جرم معادل روي بال چپ قرار 
                                                           

31. Stabilizer 
32. Aerodynamic vane 
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هرتز  10تا  4/1بين  هاي فركانس شيدر اين آزما .گرفت
   .جاروب شد
بسياري از هواپيماها  شيآيروديناميكي در آزما ةتيغ روش

، Boeing 747 ،Boeing 757 ،S-3A ،F-14 ،F-111مانند 
A-10 ،C-17  وT-46A 1(جدول  .كار گرفته شده است هب( 

اين سيستم در  .دهد ميرا نشان  ها تحريكمشخصات اين 
در  دامنة تحريك .كند ميپايين بسيار خوب عمل  هاي فركانس
بالا تنها توسط مكانيزم محرك تيغه محدود  هاي فركانس

در يك سرعت مشخص  دامنة تحريكفركانس و  .شود مي
 .قابل تكرار است مجدداً يكاملا قابل كنترل و تحريك اعمال

بزرگترين عيب اين روش آن است كه ماكزيمم نيروي قابل اعمال 
از ديگر اشكالات اين  .كند ا تغيير ميبا توجه به مربع سرعت هواپيم

اضافه شدن وزن به سازه، ايجاد اغتشاش در جريان هوا در  ،سيستم
  .بالاي مورد نياز براي كاركرد آن است تواننوك بال و 

 ةثابت بوده و يك قطع ةيك مدل متفاوت از اين تيغ
اين مدل براي اولين  .شود سيلندري دوار در لبه فرار آن نصب مي

پوند  10سيلندر حدود - تيغه ةجرم مجموع .ابداع شد ريد توسطبار 
در اين سيستم با جابجا كردن جريان هوا به بالا و پايين توسط  .بود

روي هواپيما  اي تكراري و دورهدوران استوانه، يك نيروي ليفت 
با جاروب  F-16XL شياين سيستم براي آزما .شود ايجاد مي

 شيدر آزما .گرفته شده استكار  ههرتز ب 35تا  5 يفركانس
ها و استابيلايزرهاي  دوار در نوك بال ةچهار تيغ C-5Aهواپيماي 

درجه بوده  360ها قادر به دوران پيوسته  اين تيغه .افقي قرار گرفت
هاي متقارن و يا  شدند كه تحريك صورتي كنترل مي هو ب

 اين سيستم تحريك را )7(شكل  .ضدمتقارن را به سازه اعمال كنند
  .]26- 24[دهد  نشان مي F-16XLروي 

  

  ]3[ اينرسيال در ايالات متحده )ب آيروديناميك و )الف هاي استفاده از تحريك ةتاريخچ -1جدول 

  
  )الف(

  
  )ب(
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هاي پروازي فلاتر مروري بر روند آزمايش

  
  

  ]26[ آيروديناميكي با استوانه دوار ةتيغ - 7شكل 

  تصادفي اتمسفريك  آشفتگي
هاي  تصادفي اتمسفريك در بسياري از برنامه  روش آشفتگي

ترين مزيت اين روش  مهم .كار گرفته شده است به شيآزما
گونه تجهيزات اضافي روي  عدم نياز به نصب هر

صورت همزمان تمام سطوح هواپيما  هب  آشفتگي .ستهواپيما
ي متقارن و كند كه باعث تحريك مودها را تحريك مي
انجام  ،ين ترتيبدب .شود طور همزمان مي ضدمتقارن به

هاي جداگانه براي جاروب كردن مودهاي متقارن و  آزمايش
طبيعي هم از نظر سرعت   آشفتگي .شد يضدمتقارن منتفي م

ميزان  .كند صورت تصادفي تغيير ميه و هم از نظر جهت ب
زيادي داشته  تواند تغييرات بسيار موجود در هوا مي  آشفتگي

 ةدر اواخر ده P6M شيآزما ةاين روش ابتدا در برنام .باشد
براي  133آناليز طيفي از شيدر اين آزما .گرفته شدكار  به 1950

از ديگر مزاياي اين روش  .ها استفاده شده است بررسي پاسخ
مجزا براي فلاتر  يشيآن است كه نيازي به ترتيب دادن آزما

)  در حالت آشفتگي(توان در هر زمان پروازي  و مي نيست
نيز  YF-16در هواپيماي  .برداري ديناميكي انجام داد داده

از اين روش  از نظر فلاتر،پاكت پروازي  كنترلجهت 
با وجود موفقيتي كه اين روش  .تحريك استفاده شده است

قدرت  .زماني داشت، داراي چندين اشكال است ةدر يك بره
در برخي   آشفتگي .يستقوي ن ر اين روش معمولاًتحريك د

براي  .كند از هواپيماها تنها مودهاي پايين را تحريك مي
 ،دست آمده مورد اطمينان باشند هآنكه از لحاظ آماري نتايج ب

نسبت  .برداري طولاني مورد نياز است اغلب زمان داده
 پايين است كه اين امر سيگنال به نويز در اين روش عموماً

وجود  ،همچنين .كند ها ايجاد مي مشكلاتي را در آناليز داده
 .گذارد ها مي نيز تأثيرات نامطلوبي روي ساير داده  آشفتگي

براي  F-16XL شيهاي طيفي حاصل از آزما داده )8(شكل 
استوانه را نشان  - و محرك تيغه  دو حالت تحريك آشفتگي

ها كم تا متوسط گزارش  در اين داده  ميزان آشفتگي .دهد مي
                                                           

33. Spectral analysis 

تمام مودهاي سازه در حالت تحريك با تيغه به  .شده است
 8تنها مود   كه تحريك آشفتگي درحالي ،اند خوبي آشكار شده
اين مقايسه به وضوح ضعف اطلاعات  .دهد هرتز را نشان مي

اين نتيجه  .دهد را نشان مي  حاصل از تحريك آشفتگي
آموخته  B-58پروازي فلاتر  شيكه در آزمارا هايي  درس
 ،سطح پايين تحريك سازه .دهد نيز نشان ميبود، شده 

هاي مربوط به ضريب ميرايي   پراكندگي زيادي در تقريب
دست آمده اغلب از مقدار واقعي  هكند و ميرايي ب ايجاد مي
اين واقعيت را به خوبي نمايش  ةمقايس) 9( شكل .كمتر است

با وجود آنكه پاكت پروازي هواپيماهاي مدرن  .هدد مي
با اين  F-15و  X-29A ،F-111 ،F-16 زيادي از قبيل

به دلايل ذكر  شياما هنگام آزما ،شده است كنترلروش 
شده بايد دقت زيادي به عمل آيد تا هيچ مود بحراني فلاتر 

  ].28 ،27[ داخل پاكت پروازي باقي نماند

  
  تحريك به كمك محرك )الف

  
     تحريك به كمك آشفتگي )ب

براي دو  F-16XLشيهاي طيفي حاصل از آزما داده - 8شكل 
  ]26[ استوانه-و محرك تيغه  حالت تحريك آشفتگي
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  ضرايب ميرايي مود خمش متقارن) الف

  
    ضرايب ميرايي مود خمش ضد متقارن )ب

در   اي تحريك به كمك محرك و آشفتگي مقايسه - 9شكل 
  ]B-58 ]26پروازي فلاتر  شيآزما

  آزمايشتجهيزات 
تجهيزات مورد نياز براي ثبت پاسـخ سـازه بـه تحريـك نيـز      

پـروازي   شيآزما شيهاي اساسي در آزما يكي ديگر از بخش
بـه تعـداد    ،ها بايد در نقـاط مختلـف   ثبت داده .باشد فلاتر مي

ازي پرو شيكافي و با كيفيت مناسب انجام شود تا انجام آزما
سـاير تجهيـزات لازم شـامل     .از ايمني لازم برخـوردار باشـد  

هـاي   متـري، ثبـت و نمـايش داده    گيري، تلـه  تجهيزات اندازه
  ].17[ است پروازي

  گيري اندازه
 هاي پلو يا  ها سنج شتابگيري پاسخ سازه بيشتر از  براي اندازه

انتخاب هريك از اين دو نوع به  .شود استفاده مي سنجي كرنش
 سنج شتاباز  استفادهاما  ،ميزان سادگي نصب بستگي دارد

مورد استفاده قرار  1940 ةيي كه تا دهها سنج شتاب .است تر رايج
يك  ،عنوان مثال هب .حجيم و سنگين بودند ،ندگرفت مي

امروزه  .اينچ و وزن يك پوند بود 2×2×3دراي ابعاد  سنج شتاب
ي كاهش ا حظهبه ميزان قابل ملا ها سنج شتابحجم و وزن 

 B-58 فلاتر شيآزما سنسورهاي مورد استفاده در .يافته است
براي پيشگيري از اثرات  .بود سنج كرنشاز نوع  1950 ةدر ده

تعبيه شده  سنج كرنشداخلي در  گرمكنحرارتي خارجي، يك 
ي پيزوالكتريك پيشرفت زيادي ها سنج شتاب ،امروزه .بود

اين . است كاهش يافتهبه مراتب اند و وزن آنها  كرده
 ةدرج 200تا  -65دماي كاري  ةمحدود ها، سنج شتاب

 ةمحدود هرتز و 10000تا  1فركانسي  ةفارينهايت، محدود
را پوشش داده و در عين حال از  500gتا  1g هاي شتاب

فراوان در هاي  پيشرفت ].17[ حساسيت بالايي نيز برخوردارند
پروازي  شيط به آزمامربوهاي  هزينهگيري  تجهيزات اندازه

  .كاهش داده است چشمگيريفلاتر را به ميزان 

  ها و ثبت داده متري تله
فلاتر هواپيماي  شياولين سيستم ثبت اطلاعات در مورد آزما

J U86  ثبت  ،شياين آزما در .كار رفت هب 1930آلماني در
متصل بود و  سكان عموديتوسط يك سيم نازك كه به  ها داده

در  .انجام شد ،شد ميصورت مكانيكي به يك ثبات وصل  هب
ها رسم  بر روي اسيلوگراف ها سنج شتابپاسخ  1940 ةده
در  تأخيردليل كند بودن اين روش، اطلاعات با ه ب .شد مي

 متري تله ،1950 ةدر ده .شدند ميكابين خلبان نمايش داده 
FM/FM  به زمين، ضبط بر روي نوار مغناطيسي و نمايش

هاي  سيستم .شد ميها روي نمودارهاي نواري انجام  هداد
 12تا  8در آن زمان كوچك بوده و حداكثر شامل  متري تله

هاي داخل هواپيما تمام  و لازم بود ثبات شدند ميكانال 
اطلاعات  .ثبت نمايند را ،شد مياطلاعاتي را كه به زمين ارسال ن

عات ثبات ارسالي به زمين داراي نويز بيشتري نسبت به اطلا
مسائل و مشكلات مربوط به ارسال  ،زيرا .بودند روي هواپيما

كه  34PCM2 .شد مياطلاعات باعث ورود نويز به اطلاعات 
مورد استفاده قرار  1960 ةديجيتال است از ده متري تلههمان 
طور  به FM/FM متري تلهبا اين حال هنوز هم  ،گرفت

پروازي فلاتر مورد هاي  آزمايشاي در آن زمان در  گسترده
فركانسي بزرگتري را  ةبازاين روش  ،زيرا .گرفت مياستفاده قرار 
تعداد پارامترهاي قابل ارسال به  PCM متري تله .داد پوشش مي

حين ارسال  ،اما .اي افزايش داد قابل ملاحظه طور بهزمين را 
هنگام  335آلياسينگوجود آمدن خطاي ه براي پيشگيري از ب

                                                           
34. Pulse Code Modulation 
35. Aliasing 



 

 

     
     

     
     

     
     

  
ان 

مست
ز

139
6

 /
ول 

ال ا
س

 /
اره 

شم
3  

27
هاي پروازي فلاتر مروري بر روند آزمايش

ها در هواپيما نياز به وجود فيلتر  ديجيتال از داده برداري نمونه
به بعد  1980 ةاز ده PCMهاي  باند فركانسي سيستم .بود

عرض باند فركانسي  ،در حال حاضر .شروع به افزايش نمود
يابي است كه براي  قابل دست PCMهرتز توسط سيستم  200
ي ها كننده ضبط ،امروزه .كند ميپروازي فلاتر كفايت  شيآزما

كه به كمك آنها  باشند ميديجيتال قابل حمل در دسترس 
 .حين پرواز در هواپيما ضبط نمود ها را مستقيماً دادهتوان  مي

فراوان جهت  ةها به جاي صرف هزين استفاده از اين دستگاه
حجم  ،البته .مزيت بيشتري دارد PCM متري تلهسيستم 

ده و بيشتر ها محدود بو اطلاعاتي قابل ضبط توسط اين سيستم
پروازي فلاتر كم هزينه و كوچك مورد هاي  آزمايشبراي 

  ].6 ،3[ استفاده قرار مي گيرند

  نمايشگرها
كامپيوترهاي آنالوگ به منظور انجام برخـي   ،1950 ةدر ده

متري شده و نمايش آنها  هاي تله عمليات ساده بر روي داده
 .گرفتنـد  مـي صورت نمودارهاي نواري مورد استفاده قرار ه ب

گــاهي اوقــات يــك اسيلوســكوپ كاتــدي جهــت نمــايش 
و خلبـان   شد ها داخل كابين نصب مي سنج اطلاعات شتاب
ايمـن   ةبـراي تشـخيص محـدود    شين آزمااتوسط مهندس

تكنولوژي كامپيوتر  ،1970 ةدر ده .شد ها توجيه مي پاسخ
 شيبه حدي پيشرفت كرد كه امكان آناليز پايداري در آزما

در حـال   ].3[ پذير شـد  امكان برخطتر بصورت پروازي فلا
 ةپارامترهاي پروازي مانند عدد ماخ، سرعت، زاوي ـ ،حاضر

از  شيحمله و مقدار سوخت جهـت اطـلاع مهنـدس آزمـا    
 .شـوند  وضعيت پرواز بر روي يك نمايشگر نشان داده مي

براي حفظ برخط يك راهنماي  ةامكان ارائ ،1980 ةدر ده
 ـشرايط ايمن پروازي به   10شـكل   .وجـود آمـد  ه خلبان ب

هـاي تجهيزاتـي و تكنولـوژيكي را از سـال      تحول قابليت
ــا  1940 ــي  1990ت ــان م ــه نش ــن زمين ــد در اي ــن . ده اي

پـروازي   شيها ميزان خطر و ريسك انجـام آزمـا   پيشرفت
  ].32- 30[ فلاتر را كاهش داده است

  

  

  ]3[ پروازي فلاتر شيتاريخچه تجهيزات مورد استفاده در آزما -10شكل 
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  ها كاهش حجم دادههاي  روش
 شيتحليل نتايج آزما ،پروازي فلاتر شيگام بعدي در آزما

تصادفي  هاي سيگنالتوانند  پاسخ مي هاي سيگنال .باشد مي
باشندكه توسط تحريك اتمسفريك و يا محرك ايجاد شده 

و يا  گذراصورت  هتوانند ب ها مي اين سيگنال، همچنين .است
استفاده از اين اطلاعات  ةدقت محاسبات و نحو .باشند پايدار
هاي  در دهه .پروازي دارد شيزيادي بر روي امنيت آزما تأثير

ميرايي  ةشامل محاسب اًمحاسبات فلاتر كه عمدت 1940و  1930
در  شيوسيله مهندس آزما هو ب يدست صورت به ،شد ميسازه 

 ،متري تلههاي  پس از ظهور سيستم .شد ميداخل هواپيما انجام 
روش  .شدند ميصورت دستي روي زمين انجام  هاين محاسبات ب

 تأييدنتايج و در صورت  ةكاري، تحريك هواپيما و محاسب
تر پاكت پروازي  هواپيما به نقاط خارجيمحاسبات، فرستادن 

متري  هاي ارسالي توسط تله اضافه شدن نويز به سيگنال .بود
روش حل اين  .مشكل اصلي اين سيستم در اوايل كار بود

هاي  قرار دادن فيلترهاي مختلف براي سيگنال، مشكل
شدند  اي طراحي مي اغلب اين فيلترها به گونه .ارسالي بود
تبديل  يك درجة آزاديا به حالت پاسخ ها ر كه سيگنال

وجود مودهاي نزديك به هم باعث  ،در اين روش .نمايند
استفاده از  ،1950از سال  .شودبروز مشكلات محاسباتي مي 

 ةدر اوايل ده .براي تعيين پايداري آغاز شد 136تحليل طيفي
روش تبديل سريع فوريه بر روي كامپيوتر پياده شد و  ،1970

ها ايجاد  ين سريع مشخصات فركانسي سيگنالقابليت تعي
هاي كامپيوتري ديگري نيز براي تخمين  الگوريتم .شد

كار گرفته  ههاي پاسخ ب ضرايب ميرايي با توجه به سيگنال
اولين هواپيماهايي بودند كه  F-15و  F-14هواپيماهاي  .شد

  ].24 ،22 ،17 ،6 ،3[شد آنها از اين روش پيشرفته استفاده  شيدر آزما

  پروازي فلاتر شيوضعيت فعلي آزما
شامل پرواز دادن هواپيما  شيروش فعلي كاربردي در اين آزما

پايدار از پاكت پروازي و افزايش فشار ديناميكي و  ةدر چند نقط
كردن پاكت  كنترلتعداد نقاطي كه براي  .عدد ماخ است

ل براي مثا .زياد است عموماً ،پروازي بايد در نظر گرفته شوند
عمليات جاروب توسط لرزشگر نياز دارد  489به  F-14هواپيماي 

اين تعداد براي هواپيماي  .شود كنترلتا كل پاكت پروازي آن 
Gulfstream III  براي 177برابر ،Gulfstream II ER  برابر

هاي  با توجه به داده .باشد مي 132برابر  F-15و براي  264
صورت ه و فركانس ب دست آمده در نقاط مختلف، ميرايي هب

                                                           
36. Spectral Analysis 

 ،اين اطلاعات يابي برونبا  .شوند ميتوابعي از سرعت بيان 
بعدي پروازي تشخيص داده  ةپايداري يا عدم پايداري نقط

ه خصوص هنگامي كه تغييرات ميرايي به اين روش ب .شود مي
بدترين حالت از  .زيادي دارد اشكالات ،صورت غيرخطي است
 عملاً ،در اين فاز .يير شتاب استهنگام تغ انبساط پاكت پروازي،

بلكه  ،شود هاي محاسباتي تكيه زيادي نمي بر روي داده
با توجه به تجربه و ديد مهندسي  شيمهندسين آزما

اطلاعات مربوط به تغييرات  ،)11(شكل  .نمايند گيري مي تصميم
-KCپروازي فلاتر هواپيماي  شيفركانس و ميرايي را در آزما

توسط سطوح  شيتحريك در اين آزما .دهد مينمايش  135
هرتز  3و  6/2ميرايي سازه در مودهاي  .شود كنترل انجام مي

امكان كوپله شدن اين دو  ،دهند كه با افزايش سرعت نشان مي
مقدار ميرايي با افزايش سرعت در  .مود با يكديگر وجود دارد

تا زماني بالا مي رود كه  شيسرعت در آزما .حال كاهش است
از محاسبات  ،پس از آن .سازه تضمين شده باشد پايداري
 .شود براي پيشگويي وضعيت نقاط بعدي استفاده مي يابي برون
هواپيماي  شيدست آمده از آزما همنحني ميرايي ب ،)12( شكل
F-16 هاي  مجهز به موشكAIM-9J،  مخازنGBU-8  و
با استفاده ميرايي  .دهد ميتني را نشان  370هاي خارجي  تانك

يك فرصت استثنايي  شياين آزما .دست آمده است هب فوريهتبديل  از
هواپيما در  ،زيرا .براي ارزيابي صحت الگوريتم محاسباتي فراهم كرد

يابي خطي  برون .قادر به پرواز در حالت ميرايي صفر بود وضعيتاين 
دهد كه به نتايج  ها يك سرعت ناپايداري ديناميكي را نشان مي از داده
با وجود اعلام هشدارهايي  ،امروزه .ست آمده نزديك استد هعملي ب

كه هنگام كاهش تدريجي ميرايي حين پرواز براي احتمال وقوع 
شود و اين هشدارها براي احتراز از خطر فلاتر كافي به  فلاتر داده مي

نظر مي رسد، اما امكان دارد تغييرات شديد ميرايي بين نقاط مختلف 
  ].34 ،33 ،3[ پروازي باعث بروز خطر شود

  

  
 شيدست آمده از آزما همقادير فركانس و ميرايي ب  -11 شكل
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هاي پروازي فلاتر مروري بر روند آزمايش

  
  ]F-16 ]3شيمقادير ميرايي حاصل از آزما -12شكل 

  

  گيري نتيجه
كنش نيروهاي  ناخواسته ناشي از برهم ةفلاتر يك پديد

وجود آمدن  آيروديناميك، الاستيك و اينرسي است كه باعث به
شود كه اغلب منجر به شكست  اي مي نوسانات ناپايدار سازه

اغلب هواپيماهاي پرسرعت از نظر فلاتر  .سازه خواهد شد
هاي گسترش يافته  روش ،در اين مقاله .حساسيت بالايي دارند

 در. شدپروازي فلاتر مرور  شيآزما ةدهه اخير در زميندر چند 
 شيپيشرفت در تكنيك هاي آزما، فلاتر ةتاريخچاين راستا، 

 تحليل، شيتجهيزات آزما، هاي تحريك سيستم، پروازي فلاتر
. بررسي شد پروازي فلاتر شيفعلي آزما وضعيت، شينتايج آزما

. ارزشمند باشدتواند بسيار  وهش براي طراحان هواپيما ميژاين پ
پروازي هاي  تستتوان ادعا نمود كه اجراي  حتي امروز نيز مي

دست آوردن  براي به. تجربه است ةفلاتر بيشتر از دانش، بر پاي
ترين نتايج، بايستي هواپيما نزديكترين سرعت به مقدار  دقيق

پرواز بسيار  بحراني فلاتر را داشته باشد كه امروزه نيز يك
تواند باعث  چه مي در مجموع آن. رود پرخطر به شمار مي

موفقيت يك تست پروازي فلاتر باشد شامل تحريك مناسب، 
ها و از  مناسب و دقيق آناليز دادههاي  روشتجهيزات خوب، 

  . تر وجود تجربه كافي در اين زمينه است همه مهم
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