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 In this study, a comprehensive dynamic and aerodynamic model of a dragonfly-

inspired flapping-wing system was developed to analyze the mechanisms of unsteady 

flight. Using a nonlinear 18-degree-of-freedom formulation based on the Newton–

Euler equations, the coupled motion of the body and four independently actuated 

wings was simulated. Key unsteady aerodynamic effects—delayed stall, rotational 

lift, and added-mass inertia—were modeled and incorporated into the dynamics, 

while wake capture was omitted for simplicity. Simulation results showed strong 

agreement with experimental data, reproducing lift and drag characteristics across 

diverse flight conditions. The model also demonstrated stable hovering and agile 

turning maneuvers, confirming its capability to capture essential flight 

characteristics. Overall, the validated framework provides a reliable basis for future 

research on stability, control, and performance optimization of bio-inspired flapping-

wing micro aerial vehicles. 
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Introduction 

Dragonflies have long inspired the design of flapping-wing 

micro air vehicles (MAV’s) due to their exceptional flight 

capabilities. Unlike early fixed-wing machines and simpler 

rotary-wing systems, flapping-wing fliers combine hover and 

agile maneuvering with high energy efficiency and 

robustness to disturbances. Dragonflies in particular (see 

Figure 1) exhibit remarkable omnidirectional flight, sustained 

hovering, and rapid, highly agile maneuvers largely enabled 

by their four independently actuated wings. 

This same morphological complexity that grants dragonflies 

superior performance also makes their dynamics 

exceptionally challenging to model. Dragonfly flight is 

governed by strongly nonlinear, multi-body, and unsteady 

aerodynamic phenomena; a faithful representation therefore 

requires not only exact equations of motion but also models 

of delayed stall, rotational lift, added-mass effects, and wake-

capture interactions. As flapping-wing robotics matures and 

finds applications in surveillance, environmental monitoring, 

and search-and-rescue, fundamental questions arise about 

stability and controllability: can a bio-inspired flapping 

vehicle be designed to remain stable across diverse flight 

regimes, and can it be guided accurately along desired 

trajectories? Answering these questions demands a 

comprehensive dynamical model, realistic numerical 

simulation, and, ultimately, tailored control strategies. In this 

work we present a detailed multi-body dynamic formulation, 

coupled with quasi-steady and unsteady aerodynamic 

representations, to enable rigorous analysis of dragonfly-like 

flapping flight and to provide a foundation for future control 

design. 

Methodology 

In this study, the dynamic behavior of the dragonfly-inspired 

flapping-wing system is formulated using Newton–Euler 
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equations for both the body and the four wings. Each link in 

the multi-body structure is modeled with six degrees of 

freedom, leading to a complete set of nonlinear equations of 

motion. On the right-hand side of these equations, the 

external forces and moments appear, including gravitational 

effects, inter-link interaction torques, and aerodynamic forces 

and moments generated during flapping. The inter-link 

torques, which arise from wing actuation mechanisms, are 

treated as control inputs to the system. After simulating the 

full nonlinear model, its response was compared with a 

simplified model in which wing inertias were neglected, 

indicating that wing inertia has negligible influence under the 

tested conditions. 

Following the dynamic formulation, the aerodynamic 

modeling of the flapping motion is developed. The 

aerodynamics governing insect and bird flight are inherently 

unsteady, and four principal phenomena dominate the lift and 

thrust generation mechanisms: 

• Delayed stall, representing the transient increase in 

lift due to the leading-edge vortex; 

• Rotational lift, produced by rapid wing rotation at 

stroke reversal ; 

• Added-mass inertia, accounting for the acceleration 

of air particles surrounding the moving wing; and 

• Wake capture, representing the interaction of a wing 

with the wake generated in the previous stroke . 

Wake capture effect left unmodeled for simplicity. These 

aerodynamic contributions are then coupled with the 

previously derived Newton–Euler dynamics, and the 

resulting model is simulated to evaluate the system’s 

performance, stability, and overall flapping behavior of the 

dragonfly-inspired design. 

Results and Discussion 

In this section, the aerodynamic coefficients and forces 

obtained from the proposed model are compared with well-

established experimental data to validate the model’s 

accuracy. Figure 13 presents the dimensionless lift and drag 

coefficients associated with the delayed-stall phenomenon, 

calculated from Equation (47) and compared against 

experimental data [32]. 

As shown in Figure 13, the model closely matches 

experimental trends: the lift coefficient rises nearly linearly 

with angle of attack, peaks around 45°, then declines as flow 

remains attached longer than in steady conditions. The drag 

coefficient increases steadily with angle, reflecting greater 

resistance from flow separation and vortex formation. This 

strong agreement, especially at mid angles, confirms the 

model’s ability to capture key unsteady aerodynamic effects.  

Figures 14 and 15 further compare modeled lift and drag with 

experimental data [30], both showing the characteristic 

double-peaked flapping waveform and strong overall 

correlation between the dragonfly model and Robofly results. 

Although the absolute magnitudes differ, the consistent 

waveform patterns demonstrate that the proposed model 

accurately captures the key aerodynamic mechanisms of 

flapping-wing flight. The results show stable hovering 

behavior (Figures 16 and 17) and accurate turning 

performance through lift redistribution induced by roll 

motion (Figures 18 and 19), confirming the model’s 

capability to represent both hovering and maneuvering 

dynamics reliably. 

Conclusion 

This study developed a comprehensive dynamic and 

aerodynamic model of a dragonfly-inspired flapping-wing 

system to explore the mechanisms of unsteady flight. Using a 

nonlinear formulation based on Newton–Euler equations, the 

motion of the body and independently actuated wings was 

simulated. Key unsteady aerodynamic effects were modeled 

and integrated into the dynamics, producing results that 

closely matched experimental data for lift and drag across 

various conditions. The model effectively reproduced stable 

hovering and agile turning, demonstrating its ability to 

capture essential flight characteristics. Overall, the validated 

model offers a strong foundation for future research on 

stability, control, and optimization of bio-inspired flapping-

wing micro aerial vehicles.  
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 مقاله اطلاعات   چکیده 

  ا ی پا شبه  کی نامی رودئو با درنظرگرفتن آ  یآزاد  یدرجه   1۸  سنجاقکی حشره شبه  کی  یسازمدل   ندای، فرحاضر در پژوهش

صورت  بدنه و چهار بال صلب و به   یبرا  لراوی  – وتنیحرکت با استفاده از روش ن  یکی نامید هایه ارائه شده است. ابتدا معادل 

جرم    ینرسیا  و  برا چرخشی  ،افتادهریتأخهب  ی شامل واماندگ   ،ای آئرودینامیکی ناپا  یها ده ی اند. سپس پدکامل استخراج شده 

 نیمتقابل ب  یو گشتاورها  روهایمدل، شامل ن  یی. ساختار نها اندده ش اضافه    یک ینامیبه مدل د   ایپاافزوده در قالب مدل شبه 

  های ه با استفاده از مطالع   ان،یاست. در پا   افتهی کننده توسعه  کنترل   یو طراح  قیدق   یرخطیغ  یسازه یمنظور شب اجزا، به 

شناور و  پرواز    یویشده و عملکرد پرنده در سنار   یآئرودینامیکی استخراج و مدل اعتبارسنج   یروها یو ن  بی ضرا  ،یتجرب

  ی مطالعه   یاصل  زیوجه تما   ا،ی پابا مدل آئرودینامیک شبه   یچندجسم  کینامید  قیدق  قی شده است. تلف  یبا دقت بررس  دورزدن

 . شودی م  محسوب  ی حاضرپژوهش 
 

    03٫06٫۱404  دریافت : تاریخ 

۱3٫09٫۱404اصلاحیه :  تاریخ  

   ۱404 ۱9٫09٫  : پذیرش تاریخ

 

 واژگان کلیدی: 

  ،یکینامید یسازمدل

 پرواز،   ی سازهیشب

   ا، یپا آئرودینامیک شبه

 زن،  بال  کینامید

 . سنجاقکی حشرهشبه

 مقدمه   .۱
ای که  های اولیه گذرد. پرنده از ساخت اولین وسایل پرنده، حدود یک قرن می

کم با گذشت زمان،   های ثابت داشته و کم اند، بالبه دست انسان ساخته شده 

ها به دلیل مزایایی مانند  گردها و ریزپرنده هایی با بال چرخان، مانند بال به پرنده 

ها  زنی وسایل پرنده، بال ترین عضو خانواده توجه شده است. جوان   1پرواز شناور 

گونه  هردو  مزایای  که  اشاره هستند،  آن ی  دارند.  را  ویژگی شده  مثل  ها  هایی 

ها،  مانورپذیری بالا، پرواز شناور، مصرف انرژی پایین، پایداری در برابر اغتشاش 

 زمان دارند. و غیره را به صورت هم

  ی های ژگیو  لیدلبه (  1  ها )شکلزن، سنجاقک بال   هایه پرندگان و حشر   انیدر م

پروازمنحصربه  و   ی،فرد  با    هاآن اند.  را به خود جلب کرده   یاژه یتوجه  قادرند 

پرواز کنند، در فضا معلق بمانند )پرواز شناور(، و    هات جه  یهمه مهارت بالا در  

و پرواز معکوس    ،جهت  یناگهان  رییغت  ،ی چرخش آن  رینظ  یاده یچ یپ  یمانورها 

بال    4از وجود    یناش  ی مذکورها تیاز قابل  یا. بخش عمده کننداجرا    خوبیبه را  

آن  ساختار  در  م  ،هاستمستقل  جهت   توانندی که  مختلفدر  و    های  حرکت 

 . کنند  جادیا  ری پذو کنترل   ریآئرودینامیکی متغ  طی شرا

 
1 Hover 

از   یک یرا به   هاآن  یسازمدل  ده،ی چیساختار پ نیهم ،ی ذکرشده ا یوجود مزا  با

کرده است.    لیتبد   یپرواز  یها ستم یس  یها در طراححوزه   نیزتریبرانگچالش 

  ، یچندجسم  یکی نامید   شرایطاز پرندگان متعارف،    یاریها برخلاف بسسنجاقک 

  قیدرک عم  ازمندین  هاآن   قیدق  فیکه توص  دارند،  ی رخطیغ  داًیو شد   ی،نوسان

ها  آن   یسازمدل   ندیفرآ  جه،ی. در نتستای رپایو آئرودینامیک غ  یکینامیاز رفتار د

 
 Figure 1. Schematic image of a dragonfly. 
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  ح یصح  ییحرکت، بلکه شامل بازنما   قیدق  هایه شامل استخراج معادل  فقط  نه

و   ی،چرخش  یروین  ،یریتأخ  یهمچون واماندگ  ی،اده ی چیآئرودینامیکی پ  آثار

 اثر جرم افزوده است.

  یسرعت در حال رشد است و کاربردها زن به بال   کی ربات  یکه فناور  یط ی شرا  در

  ی شناسست ی و ز  ،نجات  اتیعمل  ،ی طیمح  شیپا   ،یبانده ی د  یهادر حوزه   یمتنوع

  ییهاستم ی س  نیکنترل چن  تیو قابل  یداری درخصوص پا   یمهم  هایدارد، سؤال 

  ی طراح  یاگونه ک را به یزن رباتبال  یپرنده   کی   توانی م  ایآ   نکهی. اشودی مطرح م

دقت بر  آن را به   توانی م  ایبماند؟ و آ  داریپا   یمختلف پرواز  طی کرد که در شرا 

مدل    کی  یمستلزم توسعه   ی اخیرها کرد؟ پاسخ به پرسش  تی دلخواه هدا  ریمس

و در مراحل    انه،ی گراواقع   یعدد   یساز ه ی شب  نان،یو قابل اطم  قیدق  یکینامید

است   یه یمناسب خواهد بود. بد یهاکننده نترل ک یسازاده یو پ یطراح ،یبعد

و کنترل آن نسبت    ،ل یسنجاقک، ساخت، تحل  یعملکرد   تیجذاب  رغمی که عل

  یساز مدل   تی موضوع، اهم  نیو هم  دارد  یشتری ب  یدگیچیپ  ،هاپرنده   ریبه سا 

   .سازدیرا دوچندان م  هی و چندلا  قیدق

پ حوزه   نیشی مطالعات  به  یساز مدل  یدر  تحل  یطراح  ژهیوو    لیو 

پا  ک،ی ربات  ی هاسنجاقک شبه  بر  بررس  یتجرب  یهاپژوهش   ییه عمدتاً    ی و 

پد  یحرکت  یها سازوکار   یکیزیف پرواز    یهاده ی و  بر  حاکم  آئرودینامیکی 

از    استفادهاند تا با  تلاش کرده   ذکرشده  اند. مطالعاتمتمرکز بوده ها  سنجاقک 

مدل  قیدق  یهاش ی اآزم عم  ،یکی زیف  یهاو  و  یترق یدرک    ی های ژگ یاز 

  یدار ی و پا  ،پرواز شناور  ییبالا، توانا   یر یمانورپذ  :رینظ  ،هاآن   یفرد پروازبهمنحصر 

های  موضوع  یبالا تی. با توجه به اهمی ارائه دهندطی مح هایدر برابر اغتشاش 

  ی هدف اصل  عت،یاز طب  گرفتهامو اله  کرویم  یهاپرنده   یدر حوزه   شدهمطرح 

  قیدق  لی منظور تحلکامل به  یکینامید  یساز مدل   کی  ی، ارائه حاضر  پژوهش

پرواز از  زنبال  هایه حشر   یرفتار  استفاده  و  سنجاقک  بر  تمرکز  با   ،

 است.   بوده  و آئرودینامیک  کینامیبر اصول د  یمبتن  یعدد  یهای سازه یشب

آئرودینامیک پرواز   یساز مدل ینهیگرفته در زمراستا، مطالعات صورت  نیا در

و    ،ایپا شبه   ا،ی پا  ی:کل  یدسته   3به    ی،ساز براساس نوع مدل   توانی زن را مبال

  یها ساده و سرعت   یپرواز   طی شرا  یعمدتاً برا  ،ای پا   یهامدل  [1]تقسیم کرد.  ایناپا 

مناسب  کاف  اندبالا  دقت  مدلندارند  داریناپا   طی شرا   در  یو  با    ا،ی پاشبه   یها. 

محدود، دقت بالاتر و    یزمان  یو وابستگ  یک ینامید   آثاراز    یدرنظرگرفتن بخش

گسترده  مدل زنبال  یسازه یدر شب  یترکاربرد  مقابل،  در  دارند.    ای ناپا  ی هاها 

م تمام  کنندیتلاش  واب  یهاده ی پد  یتا  جمله    ستهآئرودینامیکی  از  زمان،  به 

را در نظر    انی و اثر جذب جر  ،جرم افزوده  ،یچرخش   یروین  ر،یبا تأخ  یواماندگ

مانند سنجاقک    ی،عی طب  یهازن رفتار بال  قیدق  یبازساز  یبرا  نیو بنابرا  رندیبگ

  2زبورن اُی  ها در این زمینه، مطالعه یکی از نخستین پژوهش .  ندهست  ترمناسب 

و توان مصرفی در پرواز    ران،پیش،  اکه در آن نیروهای بر  ه است،بود  (1951)

که قوانین حاکم    ه استنتایج نشان داد   ه وصورت تحلیلی بررسی شدها به زن بال

از آن    [2].های اساسی دارندثابت تفاوت ها با پرواز هواپیماهای بالزنبر پرواز بال

های تجربی در  سازی و آزمایش ای به مدلگسترده   هایپژوهش زمان تاکنون،  

اخیرحوزه  نیروهای  که هدف اصلی آن   ؛اختصاص یافته است  ی  استخراج  ها، 

 زدن بوده است.آئرودینامیکی ناشی از بال 

ارائه  از جمله  انجام شده است:  راستا، مطالعات متعددی  این  هایی  ی مدل در 

دامنه  با  پروازهایی  در  آئرودینامیکی  نیروهای  توصیف  بالبرای  بالای   [ 3]،زنی 

 
2 Osborne 

  [ 4]دن،زبال  حین  آئرودینامیکی  یروهاین   نیتخم  یبرا  ایپا از مدل شبه استفاده  

بال   انی جر  یسازه یشب حول  نوک   ریپذانعطاف   یها هوا  و   دهیخم  یهابا 

  یشبکه   کی از  استفاده    [5]،آئرودینامیکی  یروهاین  یجهت محاسبه   ی لیمستط

پ  یریادگی  یبرا  دیبر یه  یعملکرد  -یفاز  یعصب   ی روهاین  ینیبشیو 

  یی ها پژوهش  ،همچنین  [6]،پرواز  یها زن براساس داده بال  یآئرودینامیکی پرنده 

سنجاقک با دم صلب  زن شبه بال  یبرا  یمود طول  یساز ی و خط  یساز مانند مدل

بال  یک ینماتیس  لیتحل  [7]،فعال بالسازوکار  با  براساس    یهازن  دوتکه 

  یزنبال   کینماتیشکل بال و س  ریتأث  یبررس   [۸]،ایپا شبه   یرخط یآئرودینامیک غ

گردابه   یروهاین  در و ساختار  بال آئرودینامیکی  اعمال شکل  با  زنبور،    یهاها 

  ی کیزیساخت مدل ف زیو ن [9]پرواز شناور، در مرغ مگسو  ی،اپره شب  یپروانه 

برابال  یپرنده   کی مقا  یتجرب  یبررس  یزن  نتا  سهی و  تونل    یلیتحل  جی با  در 

 اند.  راستا انجام شده   نیدر هم  زین  [10]،باد

ها  زنآئرودینامیک بال   یدگیچیپ  نگرنشا  ی ذکرشده،ها در زمینه پژوهش تنوع  

 هاست. آن   قیدق  یسازفهم و مدل  یگسترده برا  یهاو تلاش

مدل  بر  که  مطالعاتی  کنار  بوده در  متمرکز  آئرودینامیکی  نیروهای  اند،  سازی 

پژوهش دسته  از  دیگری  ویژگی ی  بررسی  به  سازه ها  پرواز  های  در  مؤثر  ای 

اند عواملی همچون سفتی بال،  تلاش کرده   هاآناند.  زن پرداخته های بال پرنده 

مودالشکل  ویژگی   ،های  سایر  شناسایی  و  را  سازه  مکانیکی  یا    کنندهای  و 

ها برقرار  و بارگذاری آئرودینامیکی بر روی بال   های آن هاای میان ویژگی رابطه 

ای  که هر یک به جنبه   است،  دست آمدهسازند. در این زمینه، نتایج متنوعی به 

 اند.داشته اشاره    زنی بال هااز تعامل سازه و آئرودینامیک در پرواز پرنده 

زمان تأثیر شکل هندسی و  توان به بررسی هم می  های مذکوره ی مطالع از جمله 

بال  انعطاف  شناور  درپذیری  پرواز  در  آئرودینامیکی    لیتحل  [11]،عملکرد 

سبرهم بال   سازه  -الی کنش  انعطاف در  ن  ریپذ زن  اثر  درنظرگرفتن    ی روهایبا 

شبکه   [12]ی،نرس یا طراحی یک  و  و  تحلیل  تصویر جهت  بر  مبتنی  ی عصبی 

ی  نین توسعه چاشاره کرد. هم  [13]،پذیرهای انعطاف بال  هایبینی ارتعاش پیش 

زمان نیروهای آئرودینامیکی و ی هم پایای پیشرفته برای محاسبه یک مدل شبه 

  ،شکل بال، فرکانس ضربه  :نظیر  ،کردن پارامترهاییهای بال با لحاظتغییرشکل 

ارتعاش  [14]،و خواص ماده تأثیر ویژگی   هاو نیز تحلیل  ارتعاشی مانند  و  های 

دامنه   و  سامانه   درفرکانس  بال پایداری  شبیه های  از  استفاده  با  سازی  زنی 

  ی اخیر، ها روند. پژوهش از دیگر نتایج مهم در این حوزه به شمار می  [15]،عددی

تر  و آئرودینامیک و طراحی دقیق   ،نقش کلیدی در درک بهتر اندرکنش سازه

 .اندزن داشته های بالپرنده 

های  سازی و شناخت دینامیک پرواز پرنده زمان با پیشرفت در مدلدرنهایت، هم 

ی  های پایداری و کنترل سامانه ها به بررسی مسئله زن، بخشی از پژوهش بال

مانند شناوری، حرکت رو به جلو، و مانورهای    ،در فازهای مختلف پروازی  مذکور

های  . در این حوزه، رویکردهای متنوعی از کنترل ه استپیچیده اختصاص یافت

توان به تنظیم  ها میتلاش   یشده است. از جمله   استفادهخطی تا غیرخطی  

بال نظیرپارامترهای  دامنه  :زنی  زاویه   ،فرکانس،  از  و  استفاده  با  حمله  ی 

های مبتنی بر  کنترل بهینه، کنترل فازی، و روش  :مانند  ،های پیشرفته الگوریتم 

داد  تحلیل  با  عمیق  کرده یادگیری  اشاره  پرواز  وضعیت  و  حسگرها    [16].های 

زن با ساختار دوتکه  های بالصورت آبشاری برای ربات همچنین، کنترل ارتفاع به 

هایی  و تأمین ثبات و مانورپذیری برای ربات   [17]،پایاو مدل آئرودینامیکی شبه 
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ی  با ساختار مشابه پروانه با کمک تنظیم خودکار پارامترهای پروازی بر پایه 

 .توجه هستنداز دیگر نتایج قابل   [1۸]،های فازیحسگرهای وضعیت و الگوریتم 

ی پیچ و ارتفاع در  افزون بر این، استفاده از کنترل تطبیقی برای حفظ زاویه 

های  منظور طراحی سیستم گیری از یادگیری تقویتی به بهره  [19]،حضور اغتشاش

فرکانس  تنظیم  بال جهت  بر کرنش  دامنه   ،کنترل مبتنی  بال و  و   [20]،زنیی 

های کنترلی بازیابی پرواز در شرایط بحرانی برای حفظ ثبات  ی سامانه توسعه 

یابی  . مسیراندشده طورگسترده بررسی  نیز به  [21]،زنهای بال پرواز میکروپرنده 

های  راهبرد گیری از  کنترل وضعیت و ارتفاع با بهره   [22]،به کمک کنترل تطبیقی 

در شرایط پرواز سریع برای درک بهتر    هاه و تحلیل رفتار کنترلی حشر  [23]،فازی

طبیعیسازوکار  مانورپذیری  و  ثبات  نمونه  [24]،های  تلاش نیز  از  ی  هاهایی 

 هستند.    شدهانجام 

و کنترل، بخش مکمل و   یداری پا  یکه حوزه   دهندی نشان م  نیشی مطالعات پ

محسوب    عتیگرفته از طبزن هوشمند و الهام بال   یهاپرنده   یدر توسعه   یاتیح

عملکرد    قیدق  ینیبشیو پ  یکنترل   یهاستم یمؤثر س  ی. به منظور طراحشودیم

. دارد   بسیاری  تیاهم  ،و جامع  قیدق  یک ی نامیمدل د   کی به    یابیپرنده، دست 

  یاگونه به  کند؛یم فیرا در طول زمان توص ستمی س کی رفتار  ،یک ینامیمدل د

  ی های را در برابر ورود  ستمیپاسخ س  توانیم  مذکور  داشتن مدلار یکه با دراخت 

که منجر به رفتار مطلوب    کرد،  نییرا تع  ییهای ورود  ایو    ینیبش یمختلف پ

  ه یپا  اتیاز فرض  یامجموعه  نییتع  ق،یدق  یسازمدل  ازینشیپ  ،لذاشود.    ستمیس

چارچوب    د وهستن   حاضر  در پژوهش  یک ینامیمدل د  یتوسعه   یکه مبنا  است،

 : ها اشاره شده استآنبه  در ادامه،  که    ؛دنسازی را مشخص م  لیتحل

دلیل عدم تأثیر  صورت مجزا، بهاز درنظرگرفتن سر و دم پرنده به  •

 نظر شده است. چشمگیر در دینامیک پرنده صرف 

صورت  ها و بدنه به نظر و  بالها از الاستسیته صرفدلیل سادگی معادله به •

 اند.صلب در نظر گرفته شده 

 پوشی شده است.در پژوهش حاضر از آئرودینامیک بدنه چشم  •

 جرم و ممان اینرسی اجزا، ثابت فرض شده است.  •

ها نیز مشابه فرض  ها یکنواخت و همچنین بالتوزیع جرم بدنه و بال •

 اند.شده 

صورت چندلینکی مدل شده  سازی، ابتدا پرنده به در پژوهش حاضر، برای مدل 

ها از روش نیوتن  است. سپس به دلیل اهمیت نیروها و گشتاورهای بین لینک 

معادله به استخراج  در شکل  منظور  است.  استفاده شده  نمای  2های حرکت   ،

 شود. سازی شده است، مشاهده می صورت چندلینکی مدلبالای پرنده، که به 

-Lلینک کنار آن )  4ی پرنده و  ( نشانگر بدنهL-0لینک مرکزی )   ،2  در شکل

1, L-2, L-3, L-4 ی بالدهنده ( نشان ( ها هستند. لینک بدنهL-0  در فضا ،)

ی دورانی( بوده و هر کدام  درجه   3ی انتقالی و  درجه   3ی آزادی )درجه   6دارای  

لینک  بال از  به  مربوط  )های  آزادی  درجه   L-1, L-2, L-3, L-4  ،)3ها  ی 

آزادی مستقل داشته  درجه   1۸اند؛ و در مجموع سیستم،  )دورانی( داشته  ی 

میاست.   دیگر،  بیان  با  به  را  بدنه  لینک  حالت  موقعیت  مختصه   3توان  ی 

(𝑥0,  𝑦0,  𝑧0)    ی وضعیت یا همان زوایای اویلر   مختصه  3و(𝜙0,  𝜃0,  𝜓0) 

  3ها را نیز با  های مربوط به بالتوصیف و همچنین وضعیت هر کدام از لینک 

بدنه  مختصه  لینک  به  نسبت  وضعیت  𝜙𝑖)ی  ,  𝜃𝑖 ,  𝜓𝑖   , 𝑖 = 1: بیان    (4

، نیروهای بین دو لینک بدنه و بال اول، شامل نیروهای اعمالی  3کرد. در شکل  

شود. تصویر گشتاورهای  از طرف بدنه و واکنش نیروهای مذکور مشاهده می 

 )نیروها( است.  3بین دو لینک مذکور نیز مشابه با شکل  

پژوهش چندجسمحاضر   در  ساختار  درنظرگرفتن  با  ابتدا  مدل    ی،  پرنده، 

برا  یکینامید و    یحرکت  ن  4بدنه  از روش  استفاده  با    لر اوی  -وتنیبال صلب 

  روهاین  ا،یپا از مدل آئرودینامیکی شبه   یر یگ. سپس با بهرهشده استاستخراج  

  ،تأخیرافتاده به  ی واماندگ  رینظ  ییها ده ی شامل پد  ستم،ی س  درمؤثر    یو گشتاورها

در ادامه، با  اند.  شده حرکت اضافه    هایه به معادل   ،جرم افزوده  ی وچرخش   برا

معادل از  شبدست به   هایه استفاده  پرنده  حرکت  ضرا   یسازه یآمده،  و   بیو 

فاز پرواز    تیاهم  لیدلبه   ،. همچنیناندشده   یآئرودینامیکی اعتبارسنج   یروهاین

  رودی . انتظار مشده است  یبررس  ژهیصورت وحالت به   نیشناور، رفتار پرنده در ا

برا  یبستر   ق،یدق  یسازمدل   نیا تحلکنترل   یطراح  یمناسب    لی کننده، 

 فراهم سازد.   عتیگرفته از طبزن الهام بال  یها پرنده   یعملکرد، و توسعه 

 سازی دینامیکيمدل.  2
کنند. پس با  های حرکت، رفتار یک سیستم را بر حسب زمان بیان می معادله 

آن  می داشتن  سیستم،  یک  برای  دلخواه  ها  زمان  در  را  سیستم  پاسخ  توان 

های سیستم با روش نیوتن، قانون دوم  آوردن معادله محاسبه کرد. برای به دست 

 اند.  نیوتن، و قانون اویلر برای هر کدام از اجزاء نوشته شده 

 
Figure 3. Forces between links L-0 and L-1. 

 .L-1و  L-0. نیروهای بین دو لینک 3شکل 

 

Figure 2. Multi-link model of a dragonfly. 
 ی سنجاقک.. مدل چندلینکي پرنده2شکل 
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 ی پرندههای حرکت بدنه. معادله۱. 2
 [ 25]است:  1ی  ( به صورت رابطه L-0قانون دوم نیوتن برای بدنه )

(1                                                  )                         I I

L0 L0D p f= 

( مرکز جرم لینک  pی حرکت خطی )که مطابق آن، نرخ تغییرات زمانی اندازه 

( وارد بر جسم  f، برابر با مجموع نیروهای )I(، نسبت به قاب اینرسی  L-0بدنه )

بیانگر مشتق زمانی دورانی نسبت به قاب اینرسی    IDمذکور است )عملگر  

اندازه است همچنین  حاصل (.  با  خطی  حرکت  )ی  جسم  جرم  در  mضرب   )

 را نوشت:   2ی  توان رابطه ( آن برابر است. پس می vسرعت )

(2     )         I I I I I I I I

L0 L0 L0I L0 L0I L0 L0ID p D (m D ) m D D D m D= = +s s s 

بیانگر بردار مکان مرکز جرم لینک است. عبارت دوم در سمت    sکه در آن،  

Iراست تساوی دارای مشتق نسبت به جرم )

L0D m و با توجه به اینکه  ( است

لینک  و  جرم  است  برابر صفر  این عبارت  است،  تغییرات فرض شده  بدون  ها 

 شود.نوشته می  3ی  به صورت رابطه   2ی  رابطه 

(3                          )                                        L0 I I

L0I L0m D D =s f 

تغییرات موقعیت مرکز جرم نسبت به قاب اینرسی به معنای سرعت مرکز جرم  

نسبت به قاب اینرسی است، همچنین تغییرات سرعت مرکز جرم نیز نسبت به  

 (:4ی  ( خواهد بود )رابطه aاینرسی برابر با شتاب ) 

(4                            )                                             
I I

L0I L0

I I I

L0 L0

D

D

=

=

s v

v a
 

 آید:  دست می به  5ی  ، رابطه 3ی  در رابطه   4ی  با قراردادن رابطه 

(5                                         )                               L0 I

L0 L0m =a f 

ضرب جرم بدنه در شتاب اینرسی مرکز جرم بدنه، برابر با  که مطابق آن، حاصل 

نامتغیر   به شکل  نیوتن  قانون دوم  اینجا  تا  است.  آن  بر  وارد  نیروهای  برایند 

توان قانون مذکور را در هر  تنسوری برای لینک بدنه ارائه شده است، اکنون می 

دستگاه دلخواهی بیان کرد. قانون دوم نیوتن در دستگاه بدنی خود لینک بدنه  

(L-0 به صورت رابطه )  شود: نوشته می   6ی 

(6                                 )                        
L0 L0L0 I I

L0 L0m D  = v f  

مشتق زمانی دورانی است، که برای   Dطور که بیان شد؛ در روابط اخیر،  همان 

شود؛  ی انتقال اویلر استفاده میانتقال آن از قاب اینرسی به قاب بدنی از رابطه 

  7ی  صورت رابطه به   xو هر بردار دلخواه    Bو    Aکه برای دو قاب اختیاری  

   است:  

(7                           )                                    A B BAD D= +x x Ω x 

BAکه در آن،  
Ω   ماتریس سرعت زاویه(  ای بین دو قابA    وB  به )  صورت

 است:  ۸ی  رابطه 

(8                               )                          BA

0 r q

r 0 p

q p 0

− 
 

= −
 
 − 

Ω 

 بازنویسی شده است:  ۸ی  به صورت رابطه   6ی  ، رابطه 7ی  حال با کمک رابطه 

(9              ) 
L0 L0 L0 L0L0 L0 I L0 L0 I

L0 L0 L0m D m     + =     v Ω v f 

ی اخیر ) مشتق موجود در رابطه 
L0

L0 I

L0D  v به مشتق    10ی  ( مطابق رابطه

 شود: عادی تبدیل می 

(10   )                   
L0

I
L0 L0 L0L0 L0 L0I IL0

L0 L0

d
m m

dt

 
   + =     

 

v
Ω v f  

 ( بدنه  لینک  بر  وارد  نیروهای  
L0

L0f دسته سه   ،) ( جاذبه  L0mی  g  ،)

شوند  ( در نظر گرفته میL0Fها )(، و نیروهای بین لینکAFآئرودینامیک ) 

 (:11ی  )رابطه 

(11              )                             
L0 x L0x A0x

L0

L0 L0 y L0y A0y

L0 z L0z A0z

(m g) F F

(m g) F F

(m g) F F

+ + 
 

= + +
 
 + + 

f 

، قانون دوم نیوتن برای لینک بدنه  10ی  ی اخیر در معادله با قرار دادن رابطه 

 شود: منتهی می  12ی  معادله   3به  

(12)      

( )

( )

( )

L0 L0 L0 L0 L0 L0 x L0x A0x L0

L0 L0 L0 L0 L0 L0 y L0y A0y L0

L0 L0 L0 L0 L0 L0 z L0z A0z L0

.

.

.

( ) (m g) F F / m

( ) (m g) F F / m

( ) (m g) F F / m

u q w r v

v r u p w

w p v q u

+ − = + +

+ − = + +

+ − = + +

   

معادله  مرتبه سه  دیفرانسیل  نتیجه ی  اخیر،  یک  برای  ی  نیوتن  دوم  قانون  ی 

,ای )های زاویه ها، سرعتلینک بدنه هستند، که در آن  ,p q r( و خطی )

, ,u v w های  شوند. طرف چپ تساوی معادله ( در دستگاه بدنی مشاهده می

مذکور، در دستگاه بدنی است؛ و با توجه به اینکه بردار جاذبه در راستای محور  

توان با ضرب ماتریس تبدیل بین دو دستگاه  سوم دستگاه اینرسی است، می 

بدنی و اینرسی )  
L0I

T  در بردار ذکرشده، آن را نیز در دستگاه بدنی مطابق )

 بیان کرد:    13ی  رابطه 

(13             )                                 
L0

L0I

L0 L0

L0 L0

0 g sin

T 0 g cos sin

g g cos cos



 

 

−   
   

=
   
      

 

شده، از سهم نیروی  ، با توجه فرضیات در نظر گرفته 12ی  های رابطه در معادله 

لینکی  پوشی و درنهایت نیروهای بینآئرودینامیک ایجادشده توسط بدنه چشم

 هستند:   14ی  شوند، مطابق رابطه ها به بدنه وارد می که از طرف بال 

(14    )                              
L0x L0x1 L0x2 L0x3 L0x4

L0y L0y1 L0y2 L0y3 L0y4

L0z L0z1 L0z2 L0z3 L0z4

F F F F F

F F F F F

F F F F F

+ + +   
   

= + + +
   
   + + +   

 

شوند، از  لینکی که به لینک بدنه وارد می ، نیروهای بین14ی  با توجه به معادله 

بال،   لینک  هر  در مجموع  مؤلفه  3طرف  و  است  نیرو  نیروی  مؤلفه  12ی  ی 

 وجود خواهد داشت.   12ی  مجهول در معادله 

بیان می  برای لینک بدنه بیان شده است؛ که  اویلر  قانون  ادامه،  کند نرخ  در 

( مرکز جرم لینک بدنی، نسبت به  lای )ی حرکت زاویه تغییرات زمانی اندازه 

( به این لینک حول  Mشده )قاب اینرسی برابر با مجموع گشتاورهای اعمال

 است:   15ی  یا به صورت ریاضی مطابق رابطه   [25]مرکز جرم آن است،

(15                                 )                                     I I

L0I L0ID =l M 

اندازه  زاویه از طرفی،  با حاصل ی حرکت  برابر  )ای  اینرسی  در  Iضرب ممان   )

 است:   16ی  ( مطابق رابطه ωای ) سرعت زاویه 

(16                                   )                                   I L0 L0I

L0I L0=l I ω 

 آید:دست می به  17ی  ، رابطه 15ی  ی اخیر در رابطه گذاری رابطه حال با جای 
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(17                                     )                        I L0 L0I

L0 L0D ( ) =I ω M 

توان مشتق دورانی نسبت به  ، می7ی  با کمک قانون انتقال اویلر یا همان رابطه 

 انتقال داد:  1۸ی  قاب اینرسی را به قاب بدنی مطابق رابطه 

(18                          )           L0 L0 L0I L0I L0 L0I

L0 L0 L0D ( ) ( )+ =I ω Ω I ω M 

توان آن را در دستگاه دلخواه  ، به شکل نامتغیر تنسوری است و می 1۸ی  رابطه 

 خواهد بود:   19ی  بیان کرد؛ که در دستگاه بدنی مطابق رابطه 

(19  )( )  
B0 B0 B0 B0 B0 B0B0 B0 B0I B0I B0 B0I

B0 B0 B0
D + =                  I ω Ω I ω M 

خارج  به  توجه  ) با  اینرسی  ممان  ماتریس  شدن 
B0

B0

B0
  I  عبارت درون  از   )

بودن آن در دستگاه بدنی، و همچنین بیان مشتق زمانی  دلیل ثابت مشتق به

 ( ) Dدورانی  خودش  به  مربوط  دستگاه  در   )( )B0
B0 B0ID   ω  مشتق  ،)

 تبدیل خواهد شد:   20ی  مذکور به مشتق زمانی عادی مطابق رابطه 

(20 )    
L0

L0I
L0 L0 L0 L0 L0L0 L0I L0 L0I

L0 L0 L0

d

dt

 
       + =        

 

ω
I Ω I ω M  

 آید: دست میبه  21ی  ، مطابق رابطه   20ی  ماتریس ممان اینرس در رابطه 

(21                )                     
xxL0 xzL0

L0
L0

L0 yyL0

xzL0 zzL0

I 0 - I

0 I 0

- I 0 I

 
   =   
  

I 

رابطه  راست  در سمت  بدنه  بر  وارد  به20ی  و همچنین گشتاورهای  صورت  ، 

 شوند.  در نظر گرفته می   22ی  رابطه 

(22                )                   
L0x L0x A0x

L0

L0 L0y L0y A0y

L0z L0z A0z

M M M

M M M

M M M

+

= = +

+

   
   
   
      

M 

طور که گفته شد، تأثیر آئرودینامیک در بدنه ناچیز فرض شده است و همان 

،  20ی  بنابراین گشتاورهای آئرودینامیک برابر صفر خواهند بود. در نتیجه رابطه 

 خواهد بود:  23ی  به صورت رابطه 

  (23)       
xxL0 L0 xzL0 L0 xzL0 L0 L0 yyL0 zzL0 L0 L0 L0x

2 2

yyL0 L0 zzL0 xxL0 L0 L0 xzL0 L0 L0 L0y

zzL0 L0 xzL0 L0 xzL0 L0 L0 xxL0 yyL0 L0 L0 L0z

.

.

.

I I I (I I ) M

I (I I ) I ( ) M

I I I (I I ) M

p r p q r q

q p r r p

r p q r q r

= + + − +

= − + − +

= − + − +

 

  24ی  لینکی به صورت رابطه لینکی نیز همانند نیروهای بین گشتاورهای بین 

 هستند:

(24            )            
L0x L0x1 L0x2 L0x3 L0x4

L0y L0y1 L0y2 L0y3 L0y4

L0z L0z1 L0z2 L0z3 L0z4

M M M M M

M M M M M

M M M M M

+ + +   
   

= + + +
   
   + + +   

 

ی اویلر( برای لینک بدنه بیان  معادله  3ی نیوتن و  معادله  3معادله ) 6تا اینجا 

ای در دستگاه بدنی با زوایای  های زاویه کردن سرعتمنظور مرتبط شده است، به 

 شود.استفاده می   25ی  صورت رابطه ی اویلر به های زاویه اویلر از معادله 

  (25    )            

L0 L0 L0 L0 L0 L0 L0 L0

L0 L0 L0 L0 L0

L0 L0 L0 L0 L0 L0

.

.

.

sin tan cos tan

cos sin

( sin cos )sec

p q r

q r

q r

    

  

   

= + +

= −

= +

     

 
3 Coupled 

توان  می  26ی ی دیفرانسیل دیگر نیز به صورت رابطه کردن سه معادله با اضافه 

 موقعیت لینک را در دستگاه اینرسی بیان کرد: 

(26             )                     

L0

L0 L0
L0IIL0

L0 L0L0

L0 L0
L0

.

.

.

T T

x
u u

y v v

w w
z

 
     
               
         
 

= = 

ی اخیر، ماتریس تبدیل بین دستگاه اینرسی و دستگاه بدنه )در رابطه  
L0I

T

 است:  27ی  ( مطابق رابطه 

(27       )                     
L0I L0Y1 Y1X1 X1I

L0 L0 L0T = T( ) T( ) T( )   

آن،   در  که  
X1I

L0
T( )، 

Y1X1

L0
T( )و   ، 

L0Y1

L0
T( )    مطابق

 آیند: دست می به  30الی    2۸های  رابطه 

(28              )                       
L0 L0

X1I

L0 L0 L0

cos sin 0

T( ) sin cos 0

0 0 1

 

  

 
 

= −
 
  

 

(29          )                          
L0 L0

Y1X1

L0

L0 L0

cos 0 sin

T( ) 0 1 0

sin 0 cos

 



 

− 
 

=
 
  

 

  (30                )                   
L0Y1

L0 L0 L0

L0 L0

1 0 0

T( ) 0 cos sin

0 sin cos

  

 

 
 

=
 
 − 

 

دست  ی اول غیرخطی به ی دیفرانسیل مرتبه معادله   12تاکنون برای لینک بدنه،  

زمان حل  هستند و لازم است که هم  3ی اول درگیرمعادله   9آمده است، که  

 ها پرداخته شده است.های حاکم بر بالشوند. در ادامه، به استخراج معادله 

 ی پرندههاهای حرکت بالمعادله. .22
ها، فرآیندی مشابه با آنچه در قسمت  های حرکت بالآوردن معادله دست برای به

کند مشتق دوم  ، که بیان می3ی  بدنه گفته شده است، طی شده است. رابطه 

بردار مکان در قاب اینرسی با نیروهای وارد بر جسم برابر است، برای بال اول  

 است:  31ی  به صورت رابطه 

(31                 )                                                   L1 I I
L1I L1m D D =s f 

ی  ( مرکز جرم بال اول به کمک بردار مکان بدنه به صورت رابطه sبردار مکان )

 است:  32

(32      )                                                                L1I L1L0 L0I= +s s s 

 شود: بازنویسی می   33ی  صورت رابطه پس قانون دوم نیوتن به 

(33       )                                 L1 I I L1 I I
L1L0 L0I L1m D D m D D+ =s s f 

طی   33ی در ادامه، باید فرآیندی مشابه با بدنه برای سمت چپ تساوی رابطه 

نظر شده است. سمت  شدن روابط از نوشتن آن صرف دلیل طولانی کرد، که به 

 است:   34ی  مطابق رابطه   33ی  راست رابطه 
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(34                )                               
L1 x L1x A1x

L1

L1 L1 y L1y A1y

L1 z L1z A1z

(m g) F F

(m g) F F

(m g) F F

+ + 
 

= + +
 
 + + 

f 

لینکی، و آئرودینامیک  ی جاذبه، بیننیروهای آئرودینامیک نیز شامل سه دسته 

اند. نیروهای جاذبه نیز همانند لینک  های بعد بررسی شده هستند؛ که در قسمت 

 هستند:  35ی  لینکی مطابق رابطه بدنه است، اما نیروهای بین 

(35                    )                                     
L1x L1x

L1L0

L1y L1y

L1z L1z

F F

F T F

F F

−   
   

= −
   
   −   

    

کند نیرویی که از طرف بدنه به  ی اخیر، طبق قانون سوم نیوتن بیان می رابطه 

شود. از  شود، معکوس نیرویی است که از طرف بال به بدنه وارد میبال وارد می

طرفی، چون نیروهای هر کدام از اجزا )بال و بدنه( در دستگاه بدنی مرتبط با  

شود، از ماتریس تبدیل برای انتقال به دستگاه دیگر استفاده  همان جز بیان می 

، سمت چپ رابطه، نشانگر نیروهای اعمالی  35ی  طورمثال، در رابطه شود. به می

به بدنه است، که در دستگاه بال بیان شده است و طرف راست    1از طرف بال  

دهد، که به  رابطه نیز نیروهای اعمالی از طرف لینک بدنه به بال را نشان می 

 اند.در دستگاه بال بیان شده   کمک ماتریس تبدیل،

توان به صورت  می  17ی  ( را با توجه به رابطه L-1قانون اویلر برای بال اول )

 نوشت:  36ی  رابطه 

(36               )                                                   I L1 L1I

L1 L1D ( ) =I ω M 

توان مشتق  بیان شده است، می  7ی  با استفاده از قانون انتقال اویلر، که در رابطه 

 انتقال داد:   37ی  دورانی در قاب اینرسی را به قاب بدنی مطابق رابطه 

(37                      )                 L1 L1 L1I L1I L1 L1I

L1 L1 L1D ( ) ( )+ =I ω Ω I ω M 

ای  ای لینک بال در قاب اینرسی با جمع دو سرعت زاویه همچنین سرعت زاویه 

ی  لینک بال نسبت به لینک بدنه و نیز لینک بدنه نسبت به اینرسی مطابق رابطه 

 خواهد بود:  3۸

(38                )                                                 
L1I L1L0 L0I

L1I L1L0 L0I

  = +

= +

Ω Ω Ω

ω ω ω
 

ی اخیر، فرآیندی مشابه با لینک بدنه طی  اکنون برای سمت چپ تساوی رابطه 

ها خودداری شده است. سمت  شدن از ذکر آن دلیل طولانی شده است، که به 

 خواهد بود:  39ی  ، مطابق رابطه 3۸ی  راست رابطه 

(39                          )                                
L1x A1x

L1

L1 L1y A1y

L1z A1z

M M

M M M

M M

+ 
 

= +
 
 + 

 

لینکی و آئرودینامیکی وجود دارد؛ که به  ی گشتاور بینکه در آن، دو دسته 

قسمت در  آئرودینامیکی  اما  گشتاورهای  است؛  شده  پرداخته  بعد  های 

 نوشت:   40ی  صورت رابطه توان به لینکی را می گشتاورهای بین

  (40             )                                        
L1x L1x

L1L0

L1y L1y

L1z L1z

M M

M T M

M M

−   
   

= −
   
   −   

 

، بیان قانون سوم نیوتن بین بال و بدنه  35ی  ی اخیر نیز مشابه رابطه رابطه 

 است. 

ای در دستگاه بدنی بال با  های زاویه کردن سرعتمانند لینک بدنه، برای مرتبط 

ی  صورت رابطه ( به 25ی ی اویلر )مشابه رابطه های زاویه زوایای اویلر، از معادله 

 شود:استفاده می   41

(41       )                 

L1 L1 L1 L1 L1 L1 L1 L1

L1 L1 L1 L1 L1

L1 L1 L1 L1 L1 L1

.

.

.

sin tan cos tan

cos sin

( sin cos )sec

p q r

q r

q r

    

  

   

= + +

= −

= +

 

اند. همچنین با  که در آن، زوایای اویلر بین دو قاب بدنه و قاب بال تعریف شده 

توان موقعیت بال را در دستگاه  ، می42ی  ی دیگر مطابق رابطه معادله   3افزودن  

 اینرسی بیان کرد:

(42       )                            

L1

L1 L1
IL1 IL0 L0L1

L1 L1L1

L1 L1
L1

.

.

.

T T T

x
u u

y v v

w w
z

 
     
     

= = +     
         
 

 

معادله و همچنین برای هر کدام از دیگر    12تاکنون نیز برای بال اول پرنده،  

 دست آمده است.معادله به   12ها نیز با روند مشابه،  بال

 های حرکت .  تحلیل معادله.23
های قبل، برای هر کدام از  های حاکم بر سیستم در قسمت ی معادله با توسعه 

دست آمده است، که در  ی اول بهی دیفرانسیل مرتبه معادله   12اجزاء پرنده،  

اند و  مجهولات مسئله نیز به  معادله هستند؛ که معلومات مسئله   60مجموع  

 هستند:  45الی    43شرح روابط  

 (:43ی  مجهول برای بدنه )رابطه   12  -

(43           )                                                                       

L0 L0 L0

L0 L0 L0

L0 L0 L0

L0 L0 L0

x , y , z

u , v , w

p , q , r  

, ,   

    

 (:  44ی  ها )رابطه مجهول برای بال  36  -

(44             )                        Li Li Li Li Li Li Li Li Li,  

i 1: 4

x , y , z , p , q r ,     

=
 

 (:45ی  ها )رابطه نیروی مجهول نیز در بین لینک  12  -

(45                  )                                  
Lix Liy LizF , F , F        , i 1: 4= 

ها، قابل حل خواهند بود  مجهول وجود دارند، که در کنار معادله   60که مجموعاً  

بودن بارگذاری آئرودینامیک، که در قسمت بعد به آن پرداخته  )با فرض معلوم 

لینک بین  گشتاورهای  که  است  ذکر  شایان  است(.  به شده  ورودی  ها  عنوان 

 اند.سیستم در نظر گرفته شده 

است که    ییها زمیمستلزم وجود مکان  آزادی  ی درجه   1۸در مدل حاضر، فرض  

  ن ی چن   یسازاده یانجام دهد. در عمل، پ  یاه ی سه حرکت زاو  هر بال بتواند مستقلاً

لازم    حرکتی  یاست که بتوانند گشتاور و دامنه  ییعملگرها  ازمندین  یاسامانه 

کوچک با وزن کل    اری بس  یهاه پرند  یکنند. برا  نیزدن تأمرا در فرکانس بال 

  یموتورها   ایمرسوم مانند سروو موتور    یگرم، استفاده از عملگرها  20حدود  

DC   ز  لیدلبه حجم  و  ن  ادی وزن  ا   ست؛یمناسب    یعملگرها   اس،یمق  نیدر 

  ی با اعمال ولتاژ رایهستند، ز یترنه یبه  ینه یمواد هوشمند گز ای  کیزوالکتر یپ

بال را   یاه ی زاو  هایت و امکان حرک  شودمی  جادیا  یکیشکل مکانرییتغ ،کوچک
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ضمن    کی زوالکتریپ  ی. عملگرهاکنندیفراهم م  میحج  یها زمیبه مکان  ازیبدون ن

زدن بالا را دارند و در  بال  یهافرکانس   دیتول  تیکاهش وزن و مصرف توان، قابل

حشر الهام   یها کروپرنده یم  یطراح  از  به هاه گرفته  ز  ژهیو،  ابعاد    10  ریدر 

را    آزادی  یدرجه   1۸  توانیملذا    [27و    26]شوند؛می استفاده    متری سانت مدل 

  ی سازاده یپ  یوزنسبک   یعملگرها  نیساخت با چنو قابل  انهیگراصورت واقع به

 کرد. 

 های حرکتآزمایي معادله. راستي .24
های  در بخش کنونی، دو مدل برای ارزیابی در نظر گرفته شده است. معادله 

ها و  حرکت برای دو مدل ساده و پیچیده )یعنی مدل کامل شامل اینرسی بال

آزمایی  راستی   ،(نظر شده است ها صرف شده، که در آن از اینرسی بالمدل ساده 

رفتار دینامیکی آن  اخیر در  و  نتایج بررسی  یکدیگر مقایسه شده است.  با  ها 

جدول    7الی    4های  شکل  شده   1و  ابتدا،  ارائه    درستی   یابیارز   یبرااند. 

  ی روهایبدون اثر گرانش و ن  یعنی )  یحرکت در حالت بدون ورود  هایه معادل 

کل در هر    یکیمکان  یانرژ  ،ی تصادف  یه ی اول  طی آئرودینامیکی(، با استفاده از شرا 

شود؛ که  مشاهده می  4شکل  در    ، که نتایج آنسه راستا محاسبه شده است

آن،   برای چند  مطابق  و  ورودی  بدون  در شرایط  مکانیکی کل سامانه  انرژی 

. در نمودار  مانده استی تصادفی در طول زمان تقریباً ثابت باقی  حالت اولیه 

دهد که  ، تغییرات ناچیز انرژی مکانیکی در سه راستای مختلف نشان میاول

پیاده   هایه معادل  بسیار  سازی حرکت  عددی  دقت  با  را  انرژی  پایستگی  شده، 

 اند.خوبی حفظ کرده 

برای بررسی دقیق ادامه،  انتگرال در  پایداری عددی حل، گام زمانی  گیری  تر 

است شده  داده  درکاهش  آزمایش،  5شکل    .  از  حاصل  مشاهده    اخیر  نتایج 

با کاهش گام زمانی، خطای عددی انرژی مکانیکی به    مطابق آن،  که  ؛شود می

Figure 4. Mechanical energy error in three directions. 

 . خطای انرژی مکانیکي در سه راستا.4شکل 

 
Figure 5. Mechanical energy error in three directions. 

 . خطای انرژی مکانیکي در سه راستا.5شکل 

 

Figure 6. Dynamic behavior of the body in the presence 

of wings with different masses. 
 های مختلف.. رفتار دینامیکي بدنه در حضور بال با جرم6شکل 

Figure 7. Body dynamic behavior error in the presence 

of wings with different masses. 
 های مختلف.. خطای رفتار دینامیکي بدنه در حضور بال با جرم7شکل 
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  ، ای در میزان خطا. این کاهش چندمرتبه یافته استتوجهی کاهش میزان قابل

مدل دینامیکی و الگوریتم    درستیبیانگر بهبود چشمگیر دقت عددی و تأیید  

نمودار نشان    یی دو مجموعه طورکلی، مقایسه به   .کاررفته است گیری به انتگرال

، پایداری و دقت کافی  شدهگر عددی استفاده دهد که مدل دینامیکی و حل می

خوبی تضمین  سازی به و پایستگی انرژی مکانیکی سامانه را در طول شبیه   دارند

 .دنکنمی

حرکت در حالت بدون ورودی    هایه معادل  درستیمنظور ارزیابی  ، به همچنین

) ی حرکت خطی)بدون اثر گرانش و نیروهای آئرودینامیکی(، پایستگی اندازه 

m=p v)  ایو زاویه (=h Iω  ) ی  در دو حالت مختلف با شرایط اولیه

در    آننتایج ؛ که ای بررسی شده استهای خطی و زاویه تصادفی شامل سرعت 

شده در جدول،  . شایان ذکر است که واحد مقادیر درج است  ارائه شده   1  جدول

 .مطابق با یکاهای استاندارد هر کمیت است

به  از جدول نشان میدست نتایج  اندازه آمده  ی حرکت  دهد که هر دو کمیت 

ای در سه راستای مختصاتی، در حد خطای عددی پایسته باقی  خطی و زاویه 

بیانگر  اندمانده  موضوع  این  پیاده   درستی.  معادل بالای  و    هایه سازی  حرکت 

 .است  شدهدرستی روش حل عددی استفاده 

، در گام بعدی به بررسی تأثیر  ی مذکوربا توجه به اطمینان از درستی مدل پایه 

،  هاه که در بسیاری از حشر   جا . از آنشده استدینامیک سامانه پرداخته    درها  بال

توان با دقت مناسبی  ها در مقایسه با جرم بدنه بسیار ناچیز است، می جرم بال 

ها  اثر نیروها و گشتاورهای ناشی از حرکت بال   فقطها را نادیده گرفت و  جرم آن 

 .را بر بدنه در نظر گرفت 

های مختلف مشخصات بال )شامل  سازی بدنه برای حالت ، نتایج شبیه 6  در شکل

ی تصادفی ارائه شده است.  ها( و با شرایط اولیه تغییر در جرم مؤثر یا ابعاد بال 

  درتواند های بال، چگونه می دهند که تغییر ویژگی خوبی نشان می این نتایج به 

 .پاسخ دینامیکی و پایداری حرکتی بدنه تأثیرگذار باشد

جرم بال برابر جرم بدنه در   (1سه حالت بررسی شده است:  حاضر در آزمایش

جرم بدنه است )شرایطی که با    01/0جرم بال برابر    (2؛  است   نظر گرفته شده

بال بدون جرم   (3کوچک همخوانی دارد(؛ و  هایه سنجاقک و بسیاری از حشر

طور که در نمودارهای زوایای اویلر  سازی شده است. همان )لینک خالی( مدل 

تدریج به رفتار  رفتار سینماتیکی سامانه به   ،شود، با کاهش جرم بالمی   مشاهده

دینامیکی    آثار  ،عبارت دیگر. به شده استلینک بدنه نزدیک    یگانهمربوط به  

  یابد می   است( کاهش  کوچک  بسیار  بدنه  به  نسبت  شانجرم   که  )هنگامی  هابال

  نتایج اخیر .  شودمی   مشخص  بدنه  هایویژگی  توسط  بیشتر  سامانه  کلی  حرکت  و

  تقریب  با  توانمی   شدهالهامزیست   کاربردهای  از  بسیاری  در  که  دهندمی   نشان

شتاورهای تولیدشده توسط  گ  و  نیروها  فقط  و  گرفت  نادیده  را  هابال   جرم  معقولی

 .ها را لحاظ کردآن 

حالت    ،7ل  شک در   دو  در  بدنه  لینک  برای  اویلر  زوایای  سینماتیکی  خطای 

  (2  ؛است برابر  با جرم بدنه  بال  که جرم مؤثر  زمانی(  1:  شودمشاهده می مختلف  

محورهای  است.    که جرم بال در مقایسه با جرم بدنه ناچیز فرض شده  زمانی

و یاو( را نسبت به    ،ای )رول، پیچترتیب اختلاف زاویه عمودی سه زیردیاگرام به 

های  ، در بازه ها؛ که مطابق آن دهندحالت لینک خالی در طول زمان نمایش می

صورت  اثر جرم بال به   نداشته وتغییر محسوسی میان دو حالت وجود    ،ابتدایی

  که   دهدمی   نشان  رفتار  این.  شده است  ظاهر   خطاها  یافزایش محسوس دامنه 

  بدنه  لینک ایزاویه  پاسخ تغییر و اینرسی ثارآ تقویت موجب بال، جرم افزایش

 .شود می

مصالحه به یک  وجود  بیانگر  نتایج  و طورکلی،  مدل  دقت  میان  مهندسی  ی 

شود،   گرفته  نادیده  بال  جرم  اثر  که  صورتی  در  است.  محاسبات  سادگی 

به   هایه معادل  ساده سیستم  سریع مراتب  آن  کنترل  و  تحلیل  و  انجام  تر  تر 

کاهش    ،هایی که دینامیک سیستم شدیدتر استشود، اما دقت مدل در بازه می

وابسته به هدف کاربرد است: در    اخیر  یابد. بنابراین انتخاب میان دو رویکردمی

لحاظ  دارد،  بالای سینماتیکی وجود  به دقت  نیاز  که  بال  مسائلی  کردن جرم 

  ، های اولیه یا کاربردهایی با محدودیت محاسباتیاما در تحلیل   ؛ضروری است

نظرکردن از جرم بال  اند، صرفقبولای چند صدم رادیان قابل که خطاهای زاویه 

 .ای مناسب و بهینه باشدتواند گزینه می

 سازی آئرودینامیکي مدل.  3
های  صورت یک سیستم چندلینکی مدل و معادله در بخش پیشین، پرنده به 

های مذکور، تأثیر  حاکم بر آن استخراج شده است؛ که در سمت راست معادله 

سازی و های آئرودینامیک ظاهر شده است. لذا، در بخش حاضر، به مدلپدیده 

 های آئرودینامیک  پرداخته شده است. سازی پدیده شبیه 

 . ایی حرکت خطي و زاویهخطای اندازه .۱جدول 

Table 1. Linear and Angular Momentum Error. 

First initial condition Second initial condition 

Parameter Error Parameter Error 

xp 
2.78 × 10−13 

xp 5.55 × 10−13 

yp −1.39 × 10−13 
yp −1.39 × 10−13 

zp 
−2.78 × 10−13 

zp −2.78 × 10−13 

xh 
2.92 × 10−14 

xh 1.72 × 10−14 

yh 
−5.50 × 10−15 

yh −1.66 × 10−13 

zh 
3.03 × 10−14 

zh 9.78 × 10−14 
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ها از نوع ناپایاست و این چهار  زدن پرندگان و حشره آئرودینامیک حاکم بر بال 

 ترین اجزاء آن دانست: توان مهمرا می  پدیده 

 (؛dsF)  4تأخیرافتاده واماندگی به  •

 (؛ rlF)  5چرخشی برا   •

 (،amiF)  6اینرسی جرم افزوده  •

 (. wcF)  7گرفتن دنباله  •

برایند نیروهای آئرودینامیکی، که بر یک بال نازک در حال حرکت در میان هوا  

را می وارد می  از چهار پدیده شود،  اخیر در نظر گرفت )مطابق  توان ناشی  ی 

  [ 2۸](.46ی  رابطه 

(46                    )                                  A ds rl ami wcF F F F F= + + + 

مدل  از  حاضر  پژوهش  پدیده در  به سازی  دنباله  گرفتن  پیچیدگی  ی  دلیل 

 نظر شده است. صرف

 افتادهتأخیرواماندگي به . ۱. 3
بهپدیده  واماندگی  گردابه تأخیر ی  با عنوان  که  را،  لبه افتاده  نیز  های  ی حمله 

 صورت توضیح داد: به این  توان  می  ۸شکل    شود، با توجه بهشناخته می

زاویه   هنگـامی نازک در  بال  ،  است  ۸دن زبالدر حال  بالا،    یحمله   یکه یک 

از لبـه  از لبه   اًمجدد  و  شودمی حملـه جـدا    یجریان هوا  فرار به بال    یقبل 

گردابه می ایجاد  به  منجر  و  لبه چسبد  می   یهای  چنـینشودحمله  وجود   .  

گردش ی اهگردابه  افزایش  به  منجر  نیروی    9ی  ایجاد  نتیجه  در  بزرگی  برا  و 

درشوند.  می نازک  حالی  این  بال  یک  اگر  که  دوبعدی    ،است  خالص  حرکت 

با گذشت  حمله    یهای لبه حمله، گردابـه   یباشد، با افزایش زاویه   داشته  انتقالی

خاص، دیگر عمل چسبیدن    یحمله   یو پس از یک زاویه   شوندمی تر  بزرگ   زمان

گردابه   شودنمی انجام    گردابه می  هاو  ریزش  دنباله  داخل  از  کننبه  پس  د. 

ایجادشده به شدت افت  برا  میزان نیروی    حملـه،ی  هـای لبـه جداشـدن گردابـه 

   شود.و بال دچار واماندگی می   کندمی

زدن از نوع ناپایاست، ولی با توجه به  هر چند جریان حول بال در هنگام بال

بال  پرندگان  بال  ناپایای جریان حول  تحلیل  نبود  پیچیدگی  و همچنین  زن  

 
4 Delayed stall 
5 Rotational lift 
6 Added mass inertia 
7 Wake capture 

پایا فرض  توان آن را به صورت شبه منظور تحلیل جریان، میرابطه برای آن، به 

میکرد.   فرض  واقع  لحظه   شوددر  حرکت  نیروهای  حال  در  بال  روی  بر  ای 

هستند.  ای  لحظه   یحمله   یبا حرکت پایا در همان سرعت و زاویه   ، برابرایدوره 

شبه رابطه  پدیده ی  بر  حاکم  به پایای  واماندگی  می تأخیر ی  را  به  افتاده  توان 

 [ 30]در نظر گرفت:  47ی  صورت رابطه 

(47                     )                   2

3.4sin

/ 40.4cos (2 )
     

/ 40                  

n

t

C

C



 

 

=


= 



 

نیز   ضریب نیروی مماسی، و   tCضریب نیروی عمودی،   nCکه در آن، 

ی  ( نیز با کمک رابطه DC( و پسا ) LCهستند. ضرایب برا )   ی حمله زاویه 

 شوند. محاسبه می   4۸ی  به صورت رابطه   36

(48          )                           
( ) ( )cos ( )sin

( ) ( )sin ( )cos

L N T

D N T

C C C

C C C

    

    

= −

= +
 

 چرخشيبرا .  3.2
دهد نیرویی جانبی و عمود بر مسیر حرکت بر یک  ی ذکرشده نشان می پدیده 

شود که جسم  ی دوار، که حرکت انتقالی دارد، وارد و باعث مییا استوانه  توپ

نیز   10مذکور از مسیر خود منحرف شود. این پدیده همچنین با نام اثر مگنس

 (.  9شود )شکل  شناخته می

گرد )عمود بر صفحه(  ، ساعت استوانهجهت چرخش    9طورمثال، اگر در شکل  به

نیز در حال حرکت انتقالی به سمت چپ صفحه باشد )یا    استوانهو مرکز جرم  

جهت جریان به سمت راست صفحه(، نیرویی عمود بر جهت جریان و به سمت  

شود، نیروی  بالا به جسم مذکور وارد شود. نیرویی که بر جسم دوار وارد می 

گذاری شده  اند( نام )دو فردی که در مورد آن تحقیق کرده   11جوکوفسکی -کوتا 

محاسبه  برای  اندازه است.  قضیه ی  از  ذکرشده  نیروی  کوتای  جوکوفسکی  - ی 

قضیه  یک  که  است؛  شده  برای  استفاده  و  است  آئرودینامیک  بنیادین  ی 

ی  ی دوبُعدی مانند استوانه وارد بر یک هوابر و یا هر بدنه برا  ی نیروی  محاسبه 

کار  دوار، که در مقابل یک جریان یکنواخت قرار گرفته است، تحت شرایطی به 

( استوانه را  'Lجوکوفسکی، نیروی وارد بر واحد طول )- ی کوتارود. قضیه می

 [ 2۸]کند:بیان می  49ی  با رابطه 

(49                )                                                        
rotL' ρ V =  

( در سرعت بالادست  ρضرب چگالی ) که در آن، نیرو بر واحد طول با حاصل 

 ( ) Vجریان  و گردش   )Γ  .است برابر  عبارتی،(  ایجادشده،  برا  نیروی    به 

است. مقدار گردش    جسم  انتقـالی  هـای چرخشـی وکـنش سـرعت حاصل برهم 

8 Flapping 
9 Circulation 
10 Magnus effect 
11 Kutta–Joukowski theorem 

 
Figure 9. Magnus effect phenomenon.[31] 

 [ 3۱].مگنس  ی اثر. پدیده9شکل 

 

 
Figure 8. Delayed stall phenomenon.[29] 

  [29].تأخیرافتادهی واماندگي بهپدیده .۸کل ش
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(  c( و نیز توان دوم وتر )ای جسم )توان با سرعت زاویه را می  49ی  در رابطه 

 محاسبه کرد.   50ی  متناسب دانست و به صورت رابطه 

(50                            )                                          2

rot rotC  c = 

  51ی  ، مطابق رابطه 50ی  ( موجود در رابطه rotCبُعد ) که ضریب گردش بی 

 شود:محاسبه می

(51            )                                                        0rotC (0.75 x )


= − 

0xبُعد ) که در آن، محور چرخش بی 


( بر وتر 0x( از تقسیم محور چرخش ) 

 آید. دست می به  52ی  طبق رابطه 

(52                 )                                                                      0
0

x
x

c



= 

باشد، هیچ نیروی   75/0برابر  بُعد  ضریب گردش بیی اخیر، اگر  با توجه به رابطه 

ایجاد نمی  اخیر، ضریب  برا چرخشی  با رسیدن به مقدار  چرخشی  برا  شود و 

می  علامت  به  تغییر  بنابراین،  بی دهد.  گردش  محور  75/0برابر  بُعد  ضریب   ،

 شود. بحرانی چرخش گفته می 

 اینرسي جرم افزوده. .33
ــم مذکور   ــم، جسـ مطابق قانون دوم نیوتن با اعمال یک نیروی خاص به جسـ

تاب می م،  ی نیروی اعمالی رابطهگیرد، که با اندازهشـ تقیم و با جرم جسـ ی مسـ

به آن    F، که نیروی  mی معکوس دارد. یعنی جســمی با جرم مشــخص  رابطه

 خواهد داشت:  aشود، شتاب  وارد می

(53                                         )                                        F ma= 

شود جسم درون یک سیال باشد )نه در خلأ(؛ که در این حالت  حال فرض می

برای اینکه جسم با همان شتاب حرکت کند، به نیروی بیشتری نیاز است که  

عبارتی دیگر،  علت آن هم مقاومت سیال در برابر حرکت جسم مذکور است. به 

بنابراین  می و  است  اضافه شده  درون سیال  توان گفت که گویی جرم جسم 

تواند شتاب مدنظر را تأمین کند و نیروی بیشتری نیاز است.  نیروی سابق نمی

 نوشت:   54ی  توان به صورت رابطه ی جدید را می رابطه 

(54                                                 )                     
 1F (m m ) a= + 

ی ذکرشده  پدیده   گویند.می  12جرم افزوده یا جرم مجازی   ( را1m که در آن، ) 

های با چگالی بالا در ارتباط  ها، و اجسامی که با سیال ها، زیردریایی در کشتی 

بودن چگالی هوا، مقدار  دلیل پایین هستند، اهمیت زیادی دارد. در هواپیما، به 

آن صرف از  و  است  ناچیز  افزوده  می جرم  در حشره نظر  به شود.  نیز  دلیل  ها 

یابد. سین  ی جرم افزوده مجدداً اهمیت میزدن، تأثیر پدیده فرکانس بالای بال

( با انجام آزمایش بر روی یک مدل بال، که محور چرخش  2001و دیکینسون )

ی نیروی ناشی از  ای برای محاسبه وتر بوده است، رابطه   25/0ی  آن در فاصله 

 [ 2۸]اند:ارائه کرده   55ی  ( به صورت رابطه a,NFجرم افزوده ) 

(55               )

1
22 2

a,N

0

1
3 2

0

. . .

.

π
ˆˆ ˆ ˆF ρ R c ( sin cos ) c ( )d

4

π
ˆ ˆ ˆ ˆρ c R c ( )d

16

r r r

r r

   



= + −



 

که در آن،  
.

 رعت زاویه دهطول بی r̂طول بال، و  Rای بال،  سـ ی بال  بُعدشـ

 شود.  محاسبه می  56ی  است، که به صورت رابطه

 
12 Virtual mass 

(56                      )                                                                ˆ
R

r
r = 

ی جرم افزوده استفاده  سازی پدیدهبرای شبیه  55ی  در پژوهش حاضر از رابطه

 شده است.

 سازی آئرودینامیکيشبیه.  4
شـده  سـازی، ابتدا بخش دینامیک چندجسـمی مدل بررسـی  در فرایند شـبیه

ت تخراج  هایه. برای این منظور، معادلاسـ ین  اسـ ده در بخش پیشـ   محیط  درشـ

ورت همو به متلب تفاده از حلصـ ده  ODE45رگزمان با اسـ اند. پس از  حل شـ

ــبیه  )مانند:های اولیه  اجرای آزمون ــازیش ــقوط  س   هایورودی  اعمال  آزاد،  س

  که)  ورودی  بدون  حالت  در  سـیسـتم  انرژی  رفتار  بررسـی و  ،مشـخص  کنترلی

تی  از  ((بماند  باقی  ثابت  و  پایا  باید ازی پیاده  درسـ ل  اطمینان  دینامیک   سـ   حاصـ

ده ت  شـ بیه.  اسـ ازی  در گام بعد، بخش آئرودینامیکی مدل شـ تسـ ده اسـ . در  شـ

ه امیکی بـ ای آئرودینـ ه، نیروهـ الاین مرحلـ ه بـ أثیر  عنوان ورودی بـ ال و تـ ا اعمـ هـ

ــدهها بر بدنه نادیده گرفته  آن ــت،  شـ ها  تحلیل رفتار بال  روی  تا تمرکز بر  اسـ

ــد. با حل معادل ــور ورودی  هایهباش ــینماتیک  ی اخیرهادینامیک در حض ، س

ــت  پرنده به ــتدسـ های آئرودینـامیکی در این مدل از طریق  ورودی  .آمده اسـ

نقش    ذکرشــده،  عبارتی، دو پارامتراند؛ بهزدن قابل تنظیمدامنه و فرکانس بال

ــتم را ایفا میورودی ــیس گیری از روابط  کنند. در ادامه، با بهرههای کنترلی س

سـازی سـامانه انجام  ، شـبیه2  شـده در بخش پیشـین و اسـتفاده از جدولارائه

 .شده است

 های آئرودینامیکسازی پدیدهشبیه. .4۱
هبه ده، زاویهی پدیدهمنظور مقایسـ رعت  های آئرودینامیکی ذکرشـ ی حمله و سـ

کل   ت. در شـ ده اسـ انی در نظر گرفته شـ رعت  ، زاویه10بال، نوسـ ی حمله و سـ

 شوند.  مرکز جرم بال مشاهده می

حمله    یه یبال و زاو   یوبرگشت حرکت رفت   یه یزاو   یزمان   راتییتغ  ،10  در شکل 

داده    شینما   نییو همچنین سرعت مرکز فشار بال در نمودار پا  بالادر نمودار  

  ریی تغ  گریکد یو با اختلاف فاز نسبت به    یصورت نوسانبه   هی اند. هر دو زاوشده 

است.  هه زدن در پرواز حشر بال  یاچرخه   تی از ماه  یرفتار ناش  نیکه ا  ،کنندیم

خود    ضیحض  اینوسان به اوج    یه ینسبت به زاو  ریتأخ  یحمله با اندک  یه ی زاو

و آئرودینامیک    یحرکت  کی نامید  نیب  فازرهم یغ  یهماهنگ  گرکه نشان  ،رسدیم

 بال است. 

 . سازیمشخصات مورداستفاده در شبیه  .2جدول 

Table 2. Specifications Used in the UAV Simulation.  

Parameter Value Parameter Value 

Density 1.225 𝑘𝑔 𝑚3⁄  g 9.81 𝑚 𝑠2⁄  

Link mass 12.71 𝑔 Wing area 1 𝑐𝑚2 

Wing chord 1 𝑐𝑚2 Rotation 

axis 
0.25 

Link 

dimension 

4 × 1

× 1 𝑐𝑚 
Flapping 

frequency 
40 𝐻𝑧 
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  ر یظاهر شده و مقاد  یصورت نوسانبه  زی سرعت مرکز فشار ن  ،ین یینمودار پا  در

صورت  سرعت به   مذکور،  معنا که در مدل  نیاست، به ا   داشته  یمثبت و منف

طور که مشاهده  داده شده است. همان   ش ی)با درنظرگرفتن جهت( نما   یبردار

داده  جهت    رییتغ  یعنی)  کرده استعبور    رکه سرعت از صف  یدر لحظات  شود،یم

داشته  خود قرار    ینه یکم  ای   نهیشیب  یک یحمله معمولاً در نزد   یه ی(، زاو است

در    ید یزمان هستند و نقش کلجهت بال هم  ریینقاط معمولاً با تغ  نی. ااست

 آئرودینامیکی دارند.   یروهاین  دیتول

شود، نیروهای برا و  مشاهده می 10با حرکت بال پرنده به صورتی که در شکل  

ی از پدیده ای ناشـ انی بر روی بال  ی واماندگی به تأخیرافتاده بهپسـ ورت نوسـ صـ

 (.  11اند )شکل  ایجاد شده

ناش   یروهاینکه    ،11  شکلمطابق   پد   یآئرودینامیکی    ی واماندگ  یده یاز 

  یبازه   کی در طول    یمماس   یرویو ن  عمود  یروین  دهد،را نشان می   رافتادهیخ أتبه

  ی عمود که در امتداد عمود بر صفحه   یرویاند. نشده   یبررس  هی ثانیلیم  50  یزمان

  کلیو در هر س  داردمشخص و نسبتاً منظم    یرفتار نوسان  کند،یبال عمل م

سهم    نیشتر ی ب  ی عمود،روی. نابدیی و کاهش م  شیوضوح افزا وبرگشت، به رفت 

دارد و شدت آن تحت تأث  یروین  دی را در تول حمله و   یه ی زاو   راتییتغ  ریبرا 

سطح بال    یکه در راستا  یمماس  یروی مقابل، ن  در  بال است.  یسرعت نوسان

به صفر    کی و نزد  داری پا  باًیتقر  یتر و رفتارکوچک   اریبس  یادامنه   کند،ی عمل م

در    یکمتر  یعمود، اثرگذار  یرویبا ن  سهی در مقا  دارد. همچنین، نیروی مماسی

 دارد.   یکل  یروهاین  دیلتو

  رافتاده یخأتبه  یواماندگ  یده یپد   میمستق  ریاز تأث  یبازتاب  روهاین  ینوسان  رفتار

اثر حرکت نوسان   ؛است تغ  یکه در آن، در  زاو   راتییبال و  حمله،    یه یمداوم 

  داری صورت ناپابالابر به  یرویو ن  چسبدیطور گذرا به سطح بال مهوا به   انی جر

دامنه شودی م  دیتول به    عمود  یروین  ترمنظم   هایتر و نوسانبزرگ   ی.  نسبت 

کل  گرنشان  ،یمماس  یروین تول  یدینقش  در  ن  دیآن  ط  یرویمؤثر  در    یبرا 

 . استبال    یوبرگشترفت   یهاچرخه 

چرخشی  برا  ی  ایجادشده توسط پدیده برا  ، نمودار نیروی  12همچنین در شکل  

 شود. ی ناشی از جرم افزوده مشاهده می و همچنین نیروی پسای ایجادشده 

داده    شینما  هاه آئرودینامیکی مهم در پرواز حشر   یده ی اثر دو پد،  12  در شکل 

برا چرخش  یناش  یعمود  هایروین  ؛ که در آن،شده است افزوده   یاز    و جرم 

ی،  برا چرخش   یروین  شود،ی م  مشاهده  یی طور که در نمودار بالا. همان هستند

  ی مذکوره د یآن است که پد  انگر یب  دارد و  ینوسیس  باًیمنظم و تقر  هاینوسان 

در    یو سهم مهم  هستندزدن فعال  بال  یهاکل یدر طول س  داریپا   یبه شکل

 . دنکنیم  فای پرواز ا  یداری و پا   یعمود  یروین  دیتول

پا   در نمودار  ن  ین ییمقابل،  به  مربوط  است،    یعمود  یرویکه  افزوده  جرم 

چند    . هردهدی همچنان منظم نشان م  یتر ولکوچک   یبا دامنه   هایینوسان 

  شود، ی م  یصورت متناوب مثبت و منفعلامت دارد و به   رییتغ  ی عمودیروین

  نشان رفتار    نیکمتر است. ا  اریبس  یبرا چرخش   یرویآن نسبت به ن  یدامنه   یول

حرکت بال حساس    ریدر شتاب و مس  عی سر  راتییکه جرم افزوده به تغ  دهدیم

 . گذاردیم  ریتأث   یکل  یعمود  یروین  در  یترکوچک   اسی است و در مق

کنار پد   دن دهینشان م  آمدهدست به   جینتا   ،یکل  طوربه مانند    ییهاده یکه در 

  ی توجهنقش قابل   زیو جرم افزوده ن  یبرا چرخش   آثار  رافتاده،ی خأتبه   یواماندگ

 آئرودینامیکی سنجاقک دارند.   یروها ین  یینها   یالگو  یریگدر شکل 

 
Figure 10: Angle of attack, stroke, and velocity of the 

wing’s center of pressure . 

 ی حمله و ضربه و سرعت مرکز فشار بال. . زاویه۱0شکل 

 
 Figure 11. Vertical and tangential forces generated 

 by delayed stall phenomenon. 

ی واماندگي  . نیروی عمودی و مماسي ایجادشده توسط پدیده۱۱شکل 

 تأخیرافتاده.به

 

Figure 12. Rotational lift force and added-mass drag 

force. 
 . نیروی برا چرخشي و نیروی پسای ناشي از جرم افزوده.۱2شکل 
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م  12و    11ی  ها شکل   یسه ی مقا هر    دهدینشان  پد  کی که    یها ده ی از 

که  ،  11  شکل  در  دارند.  روین  دی متفاوت و مکمل در تول  یآئرودینامیکی نقش

منظم    هاینوسان   ،عمود  یروین  است؛  شدهلحاظ   افتادهر یخأتبه   یاثر واماندگ   فقط

  باًیتر و تقرکوچک   اریبس  ی،مماس  یروین  کهی در حال   دارد؛توجه  قابل   یاو دامنه

در   ی مذکورده ی پد  یسهم اصل  انگریب  ی اخیر. الگوکرده است  رییحول صفر تغ 

برا    یروی، ن12  شکل  در. ستپسا  یروینه ن  ،(عمود  یبرا )از مؤلفه   یروین  جادیا

  که  ی ، در حال داشته است  ینوس یس  باًیو تقر  داری پا  ییالگو  ،از چرخش بال  یناش

افزوده  یپسا  یروین جرم  از  تغ  هاینوسان   ، حاصل  و    ی هاعلامت   ریی نامنظم 

 .داده استاز خود نشان    یمتوال

دو    باًیتقر   افتادهر یخأتبه   یتوسط واماندگ  جادشدهیا   یروهایاثر، ن  ینظر بزرگ   از

و جرم افزوده هستند، که نشان    یچرخش   یده یاز دو پد  یناش  یروهایبرابر ن

آئرودینامیکی سنجاقک    یروهاین  دیرا در تول  یسهم اصل  ی اخیرده یپد   دهدیم

  سنجاقک ق پرواز  یدق  یسازه ی که شب  دهدنشان می ی اخیر ه سی . مقاکندایفا می

  کیهر    یبا لحاظ وزن نسب  آثار ذکرشده  یزمان تمامدرنظرگرفتن هم   ازمندین

 ت.اس  ستمیس  یک ینامی به پاسخ د  یده در شکل 

 سازیآزمایي شبیهراستي. .42
بخش بررسحاضر  در  به  ابتدا  نبُبدون   بیضرا   ی،  پد  یناش  یرویعد    یده ی از 

  سه ی معتبر مقا  یتجرب   یها با داده   هاسپس آن پرداخته و    افتادهر ی خأتبه   یواماندگ

از    اند؛ کهشده  تجرب  یابیارز   ،آنهدف  روابط  و  استفاده   یدقت  در مدل  شده 

  طی آئرودینامیکی بال در شرا  فتارر ییکاررفته در بازنمابه  بیضرا  آزماییراستی 

  ی و واماندگ یچرخش یهاده یاز پد  یناش یرویست. در ادامه، مجموع دو نا یناپا 

  یاب یتا ارز   شده است،  سهی مقا  مرتبط  یتجرب  جیمحاسبه و با نتا  افتادهر یخ أتبه

 . دی دست آبه   یکیزیف  تیبا واقع  یسازانطباق مدل   زانیاز م  یترقیدق

  یه ی مانند زاو  یخاص  طیموجود معمولاً در شرا  یتجرب   یهاداده   نکهیتوجه به ا  با

بال  جهت  نوسان،  فرکانس  و  ،یزنحمله،  دستگاه    یهندس  یها ی ژگیو 

  م یتلاش شده است تا با تنظ  حاضر  لیاند، در تحل دست آمده به   کنندهش ی آزما

  ط ی با شرا  نحاکم بر مدل تا حد امکا  ط ی شرا  ،یسازه یشب  یمناسب پارامترها

هم  یشگاهی آزما باشد.  داشته  امکان  فراهم   یبرای  راستاسازتطابق  کردن 

  ی انجام شده و نقش مهم  ی و تجرب  ی عدد  جی نتا  ان یمعنادار و معتبر م  یسه ی مقا

 . کرده است  فایمدل ا  یروها یو ن  بی ضرا  یاعتبارسنج   ندیدر فرآ

ی  تأخیرافتاده )رابطه ی واماندگی به برا و پسا   بیضرا   ی، نمودارها13  در شکل

پژوهش    مطابق  حمله  یه ی زاوهای تجربی ضرایب مذکور بر حسب  ( و نیز داده 47

با    ی اخیرآمده از نمودارهادست به   جیاند. نتارسم شده   [32](،1999)  نو سنکی د

انطباق نشان    نی. اهستند  یشده در تطابق مناسبگزارش   یبرا و پسا  بیضرا

  قادر است رفتار آئرودینامیکی  حاضر  هششده در پژوکه مدل استفاده   دهدیم

  ی حمله را با دقت قابل قبول  یه یمختلف زاو  یها ر محدوده ی ذکرشده دپدیده 

 . کند  دی بازتول

حاصل از مدل    یبرا و پسا   بیکه ضرا   شودیمشاهده م  13  با توجه به شکل

دنبال    یخوبرا به   کنسونید   یتجرب  یهاداده   یروند کل  (،47ی  رابطه )  یتئور

رشد    یخط  باًیصورت تقرحمله به   یه یزاو   شی ابتدا با افزا  ،برا  بی . ضرکنندیم

  ش یسپس با افزا   رسیده است؛خود    ینه یشیبه بدرجه    45کرده و در حدود  

رفتاریافته استکاهش    جیتدربه  ه،یزاو  شتریب   یدهنده بازتاب   یخوببه  اخیر  . 

نسبت    یبالاتر   یای تا زوا  انی که در آن جر  ،است  رافتادهیخأتبه   یواماندگ  یده ی پد

. از  شودی م  جادیا  یشتریبرا ب  یرویو ن  ماندی به سطح بال متصل م  ای به حالت پا

افزا  بیضر  گر،ید  یسو با  و    کنواختی   باًیتقر   یروند  ،حمله  یه یزاو  شیپسا 

  انیجر   شی از جدا  یمقاومت آئرودینامیکی ناش  شیافزا  انگری که ب  ،دارد  یصعود 

 هاست.گردابه   لی و تشک

  ی انیم  یدر بازه   ژهیومدل، به   ینیبش یو پ   یتجرب  یها داده   نیب  ک ینزد   تطابق

آئرودینامیکی    یهای ژگیقادر است و  مذکور  که مدل  دهدی حمله نشان م  یا یزوا

به   ایرپا یغ  یهااز سازوکار   یناش زوا   کند. هر  یسازه ی شب  یخوب را    یا یچند در 

  مشاهده   شی و آزما  یتئور  ریمقاد  انیم  یاندک  هایانحراف   ن،ییبالا و پا   اریبس

  ی ریگاندازه   یخطا  ایمدل    اتیفرض  یهات یاز محدود   یناش  تواندیکه م  ،شود یم

مدل را در    نانیاطم  تیدقت و قابل  ،آمدهدست به   ریو مقاد   یباشد، اما روند کل 

  و در شکل حاضر    بخش  یدر ادامه   .کندی م  دأییرفتار آئرودینامیکی ت  دی بازتول

  یرویو ن  افتادهر یتأخبه   یواماندگ  یده ی هر دو پدبرا    یروهاینمودار مجموع ن،  14

ارائه شده است. البته    [ 30]ی،روبوفلا  یپرنده   یتجرب  جینتا  ریمقاد  زیو ن  ،ی چرخش

فرکانس   شایان در  تفاوت  به  توجه  با  که  است  و بال   هایذکر  سنجاقک  زدن 

  یها، نمودارها آن   یدیتول  یروهاین  اسیاختلاف در مق  نیو همچن  ،یروبوفلا

شکل ارائه  در  ببه  15و    14ی  هاشده  شده   عدبُی صورت  امکان    ،اندرسم  تا 

     دو سامانه فراهم شود.  نیب  یف یک  یسه ی مقا

 
Figure 13. Delayed stall lift and drag coefficients versus 

angle of attack.[32] 
ی  بر حسب زاویه افتادهریخأتواماندگي به برا و پسای بیضرا .۱3شکل 

  [32]حمله.

 
Figure 14. Lift of delayed stall and rotational lift for  

simulated (top) and experimental (bottom).[30] 
  یسازهیشب يافتاده و چرخشریخ أبه ت يبرا واماندگ هایيروین. ۱4شکل 

 [ 30].(نییپانمودار) يبالا( و تجربنمودار )
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  ی ده ی برا حاصل از مجموع دو پد یروین راتییتغ یی،، نمودار بالااخیرشکل  در

ن  رافتادهیخأتبه   یواماندگ زدن  بال   یهادر طول چرخه را    یبرا چرخش   یرویو 

که در    یاگونه ، بهداردمنظم    یرفتار تناوب  ،شدهمشاهده   ی. الگودهدینشان م

  کل ی در س  روین  دی که با مراحل مؤثر تول  ، شودی م  دهی د   یاصل  یدو قله   ،هر چرخه

  انگریکه ب  ،حالت نسبتاً بالاست  نیدر ا  روین  یها مطابقت دارد. دامنه حرکت بال 

  در  برا در طول چرخه است.  یروین  شی توجه هر دو سازوکار در افزا سهم قابل 

پا داده   ی،ن یینمودار  داده شده  یروبوفلا  یپرنده   یتجرب  یهاکه  ،  است  نشان 

سنجاقک    یمدل برا  جیکمتر از نتا  یاملاحظه طور قابلبه  روین  یاگرچه دامنه 

  ی شکل موج  ،دارد. هر دو نمودار  یادیشباهت ز  راتییتغ  یروند کلبه  است، اما  

  ی هاشباهت سازوکار   انگریکه ب  ،دهندیمشابه با دو قله در هر چرخه را نشان م

انتظار است،  قابل  رو ین  یآئرودینامیکی حاکم بر هر دو سامانه است. تفاوت دامنه 

  ی هادر داده   یو روبوفلا  حاضر  پرنده )سنجاقک در پژوهش  یتفاوت در گونه   رایز

  در   یزدن، همگو فرکانس بال   ،ها( و تفاوت در ابعاد، جرم، ساختار بالیتجرب

 دارند.   میمستق  ریتأث  رویمطلق ن  ریمقاد 

رفتار    یکل  یشده توانسته است الگو که مدل ارائه   دهدینشان م  ی اخیر ه سی مقا

مطلق    ریاگر مقاد   یکند، حت  دی موجود بازتول  یتجرب   ی هابرا را با داده   یروین

موضوع    نید. انمتفاوت باش  یک ینامیو د  یساختست ی ز  یها تفاوت   لیدلبه  روین

سازوکار   کندی م  دییتأ گونه   نظرصرف  رو،ین  دیتول  یاصل   یهاکه  پرنده،    یاز 

است،    ی ذکرشدهاصول کل  یسازه یدارند و مدل قادر به شب  یاد یبن  هایاشتراک 

  ط ی و شرا   یخاص مورفولوژ  یهای ژگ یبه و  شتری ب  ی،عدد  یها که تفاوت   یدر حال

 .دنشویپرواز هر گونه مربوط م

ادامه  برا   یروین  راتییتغ،  15و    14های  شکل   جینتا  یسه ی مقا  یدر    یپسا 

در سنجاقک، در    یو برا چرخش   رافتادهیخأتبه   یواماندگ   یهامجموع سازوکار 

. همانند  داده شده استنشان    یروبوفلا  یمربوط به پرنده   یتجرب   یها کنار داده 

  ی هاشباهت   ،پرنده   یگونه  و د  نیب  زیپسا ن  یروین  راتییتغ  یبرا، روند کل  یروین

دامنه   یآشکار اگرچه  جزئ  روها ین  یدارد،  به   اتیو    ی هاتفاوت   لیدلموج 

د  یساختار ا  یکی نامیو  است.  بشباهت   نیمتفاوت  که    انگریها  است  آن 

ن  جادیا  یاصل  یها سازوکار  مشترک   زیپسا  آئرودینامیکی  اصول    یرو یپ  یاز 

 . کند  ییبازنماها را  آن  یکل  یو مدل قادر است الگو  کنندیم

  ی رفتار تناوب  ،پسا  یروین  راتییسنجاقک(، تغ  یمدل برا  جی)نتا   ییدر نمودار بالا

که به تناوب مراحل    دارد،در هر چرخه    یمثبت و دو قله منف  یمنظم با دو قله

و رو به    نییرو به پا   یو کاهش مقاومت آئرودینامیکی در طول ضربه   شیافزا

زمان هستند  هم   ییبا فازها   مولاًمع  ،مثبت  یها. قله شودی ها مربوط مبال  یبالا

  شیپسا افزا  یرویو ن  کندی طورمؤثر با سطح بال برخورد مبه  انیجر   ها،که در آن 

  یرویمربوط باشند که ن  ییبه فازها  توانندی م  یمنف  یها که قله  یدر حال؛  ابد ییم

. ابد یی کاهش م  انیجهت جر   رییتغ  یواسطه پسا به   یروین  ایشده  جادیرو به جلو ا

تر  از ابعاد بزرگ   یناش  تواندی در مدل سنجاقک نسبتاً بالاست، که م  روین  یدامنه 

 باشد.   تریقو  یها گردابه   دی بالاتر، و تول  یحمله   یهاه ی بال، زاو

پا   در دامنه یروبوفلا  جی)نتا  ینیینمودار  اگرچه  طور  به  روین  راتییتغ  ی(، 

ها همچنان با مدل سنجاقک  موج  یو شکل کل  یکمتر است، اما توال  یمحسوس 

وجود   دارد.  منف  یهاقله مشابهت  و  بازه   یمثبت  همان  نشان    یزمان  یهادر 

از    یمراحل مشابه  ریتحت تأث  زین  یروبوفلا  رپسا د   دیتول  یکه چرخه   دهدیم

جزئ و  دامنه  تفاوت  دارد.  قرار  بال  علاوه  اتیحرکت  اختلاف موج،    های بر 

آئرودینامیکی  یکی مورفولوژ تفاوت در    تواند ی م  ،و    نولدز، یعدد ر   یمحدوده از 

 شود.   یناش  زیها نبال   یساختار  فتینسبت ابعاد بال، و س

  فقط  نه   است  که مدل توانسته  کندیم  دیی تأ  15  شکل  یسه یمقا   ،یکل  طوربه

طور  به   زیپسا را ن  یروین  راتییو تغ  دیتول  ی برا، بلکه الگو  یروین  راتییتغ   یالگو

با    یکه حت   دهدی نشان م  یسازه یدقت در شب  نیکند. ا  دی بازتول  یو کمّ  یفیک

پسا در    یروین  دیبر تول  کمحا  یادیاصول بن  ،یو ابعاد  یاگونه   یهاوجود تفاوت 

بال مشابه  پرندگان  کوچک،  م  استزن  برا  کیاز    توانیو  مشترک    یمدل 

  ،ها که تفاوت در دامنه   یها استفاده کرد، در حال رفتار آئرودینامیکی آن   فیتوص

 .آن است  یپرواز   طی خاص هر گونه و شرا  یهای ژگ یاز و  یعمدتاً بازتاب 

  ی تئور  یهای نیبش یکه پ  دهدی مدل نشان م  آزماییراستی   جینتا   ،در مجموع

  راتییتغ  نیحمله، و همچن  یایاز زوا  یع یوس  یبرا و پسا در گستره   بیضرا  یبرا

با    یتوجهقابل  یزدن، همخوان بال  یدر طول چرخه   ی ذکرشدهروهاین  یزمان

پژوهشگزارش   یتجرب  یهاداده  در  الگوها   نیشی پ  یها شده    ، یکل  یدارند. 

سنجاقک و چه    یدر مدل، چه برا روین رات ییها، و روند تغو تعداد قله  تیموقع

مقا  داده   سهی در  م  یبارز  یها مشابهت  ،یروبوفلا  یها با  نشان  که    ،دن دهی را 

  یواماندگ   مانندآئرودینامیکی    یاصل  یهاسازوکار   دیمدل در بازتول  ییتوانا  انگریب

ن  رافتادهیخ أتبه چرخش  یرویو    ل یدلبه   روین  یها دامنه   چند  هراست.    یبرا 

  ی اما تطابق رفتار کل  ؛پرواز متفاوت است  طی و شرا  ی،ابعاد   ،یاگونه   یهاتفاوت 

توسعه   کندی م  دییتأ  روهاین مدل  قابل  ،افتهیکه  و  بالا   تیدقت  در    ییاعتماد 

 . داردزن  رفتار آئرودینامیکی پرندگان بال  یسازه یشب

 پرواز شناور. 3.  4
ــازوکـار تی ـاهم  لی ـدلبـه کنونی،  در بخش امیکی در پرواز    یهـادرک سـ آئرودینـ

ب نجاقک، شـ ناور سـ ازهیشـ تاب  روهاین  لیو تحل  ی سـ دهیا  یهاو شـ ط    جادشـ توسـ

پرواز    یدیکل  یهااز حالت  یکیعنوان  ها انجام شــده اســت. پرواز شــناور بهبال

در هوا دارد.    تیموقع  ترلو کن  ی،ریمانورپذ  ،یداریدر پا  ی، نقش مهمهاهحشـر

ا  لیتحل  نیا ناسـ هم پد  یی به شـ ل  ی هادهیسـ   یمانند واماندگ   ی،آئرودینامیکی اصـ

  کندیبالابرنده کمک م  یروین  دیاز چرخش در تول  یناش  یرویو ن  رافتادهیخأتبه

 .ردیقرار گ  زنبال  یپرنده  یهاسامانه  یطراح  یبرا  ییمبنا  تواندیو م

 بر حسب زمان را  یعمود  یرویمجموع ن  راتییتغ  یی، نمودار بالا16  در شکل

Figure 15. Drag of delayed stall and rotational lift for  

simulated (top) and experimental (bottom).[30] 
  و برا چرخشيواماندگي به تأخیرافتاده . نیروی پسای ۱5شکل 

   [30]سازی )بالا( و تجربي )پایین(.شبیه
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م   ترک  ،دهدینشان  حاصل  پد  بیکه    براو    رافتادهیخأتبه   یواماندگ  یه د یدو 

  یها نوسان ی عمودی،  رویکه ن  شودیاست. مشاهده م  ی و نیز وزن پرندهچرخش

س  یمنظم طول  بالضربه   کلیدر  بخش    داردها  زدن  در  آن  مثبت  مقدار  و 

به بالا  ور یروین یوسته یپ دیتول انگریکه ب ،شده استاز چرخه حفظ  یاعمده 

ها )دو بال  فرض حرکت متقارن بال   لیبه دل  نیاست. همچن  یحفظ شناور  یبرا

بوده  حالت صفر    نیپسا در ا   یروین  یصورت هماهنگ(، مؤلفه به   یو عقب  ییجلو

بالابرنده و غلبه    یروین  دیصرف تول  ها کاملاًبال  یانرژ   شده استاست، که باعث  

 بر وزن شود. 

.  شودمشاهده می بر حسب زمان     ی، شتاب عمود16  شکل  ینیینمودار پا   در

  ،کرده است   ریی فاز با آن تغو هم  بودهبالابرنده    یروین  یمشابه الگو   ،رفتار شتاب 

ن  یطور به نقاط اوج  بالا حاصل    نی شتری ب  رو،یکه در  به  .  شده استشتاب رو 

  در بال  یضربه  کلیتوجه هر ساثر قابل یدهنده نشان  ،شتاب راتییتغ یدامنه 

  دهدینشان م  لیتحل  نیاست. ا  یعمود یدر راستا  نجاقکس  یحرکت   تیوضع

پد مطرح   یها ده ی که  علاوه آئرودینامیکی  اشده،    ی برا  یکاف  یروین  جادیبر 

ا   ،یشناور  به  که    ،هستند  زین  یمحسوس در شتاب عمود   راتییتغ  جادیقادر 

 . باشد  یات ی در پرواز شناور ح  قیدق  تیو کنترل موقع  عی سر  یدر مانورها   تواندیم

پرنده را بر حسب زمان    یسرعت عمود  راتییتغ  یی، نمودار بالا17  در شکل

آن است که پرنده در طول هر    انگریسرعت ب  ینوسیس  ی. الگودهدی نشان م

  ، کرده استو کاهش سرعت را تجربه    یر یگطورمتناوب شتاب زدن، به بال   کلیس

هاست.  توسط بال   دشدهیمتناوب تول  یبالابرنده   یرویاز ن  یناش  راتییتغ  نیکه ا

پرنده در    یعمود   هایکه نوسان   دهدیمنسبتاً کوچک سرعت نشان    یدامنه 

 .مانده است  یباق   داری پا  باًیآن تقر  یکل  تی و وضع  بودهحالت پرواز شناور محدود  

پا   در زمان    یعمود  ییجابجا  ،ی نیینمودار  حسب  بر  می پرنده  .  شودمشاهده 

کوچک آن )در حد    اریبس  یدارد و دامنه   یتناوب  تیماه  زین  ییجابجا  راتییتغ

مکان    راتییکه پرنده در حالت پرواز شناور، تغ  دهدی ( نشان مکرومتری چند ده م

در    یسازه یشب  تیموفق  انگریموضوع ب  نی . اکرده استرا تجربه    یز یناچ  یعمود

  ط ی زدن در شرامناسب فرکانس بال   میبا استفاده از تنظ  یحالت شناور  دی بازتول

 باز است.   یحلقه 

م  کنونی  بخش  جینتا   ،یطورکل به بهره   دهدینشان  با  مدل    یریگکه  از 

و با انتخاب    ،ی چرخش  براو    رافتادهیخأتبه   یواماندگ   آثارشامل    ،آئرودینامیکی 

ضربه  فرکانس  مبال  یمناسب  دقت    توانی ها،  با  را  سنجاقک  شناور  پرواز 

  یعمود  ییجابجاسرعت و    هایکه نوسان   یاگونه کرد، به  یسازه یشب  یقبولقابل 

 کوچک حفظ شوند.  اریبس  یادر محدوده 

 دورزدن با شعاع مشخص.  4.  4

زن  بـال  یهـازپرنـدهیدر پرواز پرنـدگـان و ر یدی ـکل  ت هـایمـانور دورزدن از حرک ـ

ت، ز ر  ریمس ـ  رییامکان تغ  رایاسـ .  کندیرا فراهم م  تیموقع  قیو کنترل دق  عیسـ

پرنده    (1وجود دارد:    دورزدن  مانور  یاجرا  یبرا  یاصــل  یهویدو ش ــ  ،یطورکلبه

اده از    غلتـدیخود م  یحول محور طول ــتفـ ا اسـ  ــ  ،برا  یروینی مؤلفـهو بـ   ریمسـ

دیم  یرا ط  یمنحن دون تغ(2.  کنـ ده بـ ــع ریی، پرنـ ا    فقطخود و    یافق  تی ـوضـ بـ

ــا  یرویعدم تقارن در ن  جادیا ــدهیتول  یپس ــط بال  دش  ــتوس   ریی را تغ  ریها، مس

آن در کنترل غلت،    یبالا  ییپرواز سـنجاقک و توانا  تی. با توجه به ماهدهدیم

 دورزدن انتخاب شده است.  راهبرد  عنوانبهروش نخست    حاضر،  در پژوهش

و مس  یواقع  ریمس،  1۸  شکلدر   دورزدن    ریپرنده  مانور  در  مشاهده  مطلوب 

بالا شودمی نمودار  در  بالا  ،یی.  مس  یواقع  ریمس  یانطباق  د   ریو    ده یمطلوب 

  ، دهدی م  شی را نما  تی موقع  یخطا  ینیی نمودار پا   شتر،یوضوح ب  ی. براشودیم

رفتار    نیازدن پرنده است.  بال  یها از چرخه   یموجود در آن ناش   هایکه نوسان 

زدن  بال   کلی آئرودینامیکی در هر س  یروها ین  یادوره   راتییتغ  لیدلبه   ینوسان

مانده    یکوچک و قابل قبول باق  اربسی  یمحدوده   در  آن  یو دامنه   دهدی رخ م

 است. 

  ری مس  ،هی ثان7/0  مدت زمان حدود  ی، پرنده موفق شده است طدورزدن   مانور  در

  درجه   20  برابر  شیآزما   نیدر ا  شدهمیغلت تنظ  ییه را کامل کند. زاو  یاره یدا

برابر با    باًیکه تقر   ،دست آمده استمتر بهسانتی   4د  حدو   دورانبوده و شعاع  

پرنده    کینامیکه مدل و د  دهدی نشان م  جینتا   نیطول بال خود پرنده است. ا 

کوچک است، بدون    یک یزیف  اسیدر مق  عیو سر  قیدورزدن دق  یقادر به اجرا

 .از حد مجاز فراتر رود  ریمس  یخطا   نکهیا

 
Figure 16. Total vertical force (lift and weight) and 

vertical acceleration of the dragonfly. 
 . مجموع نیروی عمودی )برا و وزن( و شتاب عمودی پرنده.۱6شکل 

 

Figure 17. Vertical velocity and displacement of the 

dragonfly. 
 . سرعت و جابجایي عمودی پرنده. ۱7شکل 
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  ،قائم، مرکزگرا  یمولفه   :شامل  ،برا  یروین  یلفه ؤسه م  یینمودار بالا  ،19  در شکل

مقدار    نیشتریب  ؛ که مطابق آندهدیحرکت پرنده را نشان م  ر یبر مس  یو مماس

که عمدتاً صرف غلبه بر وزن پرنده و حفظ ارتفاع    ،قائم است   یلفه ؤمربوط به م

غلت پرنده مرتبط است  ی  ه ی با زاو  ا،مرکزگر  یرو ین  یعنیدوم،    یلفه ؤ. مشودیم

  یلفه ؤباشد، شعاع گردش پرنده کمتر خواهد بود. م  شتریب  ییه چه زاو  و هر

خود    ری وجود ندارد و پرنده مس  چیپ  یه ی زاو  رایز   ،حالت صفر است  نیدر ا  ،سوم

در    ی اخیرنمودارها   شتر،یوضوح ب  ی. برادهدی ادامه م  هیرا با همان سرعت اول

  یترق یبه شکل دق  روهاین  راتییتا تغ  ، اندشده   میترس  یترتاه کو  یزمان  یبازه 

    د.ن قابل مشاهده باش

م  راتییتغ  ی،انیم  نمودار نشان  در طول حرکت  را  پرنده  با    ،دهدی ارتفاع  که 

ناش  هایوجود نوسان  ثابت    نیانگیزدن، مقدار مبال   یاز چرخه   یکوچک  آن 

م  یباق با عملکرد  و  ن  یلفه ؤمانده  نمودار    بوده  برا هماهنگ  یرویقائم  است. 

نما  یا یزوا   راتییتغ  زین  ینیی پا را  اهمان   .دهدی م  شیپرنده  که    نتظارطور 

و دو    داشتهدرجه(    20)حدود    یتوجه مقدار قابل   ،غلت  ییه زاو   فقط  ،رفتیم

که پرنده    دهدی نشان م  تیوضع  نیاند. امانده   رییبدون تغ  باًیتقر   گرید  ییه زاو

غلت استفاده    ییه زاو  رییگردش از تغ  جادیا  یبرا  فقط  ،یطول  ریضمن حفظ مس

 کرده است. 

 گیرینتیجه.   5
زن در  های بال فرد پرنده های منحصر به ، ابتدا مزایا و قابلیتحاضر  در پژوهش

طورخاص بر  . در ادامه، به ه استهای پروازی بررسی شدمقایسه با سایر سامانه 

تمرکز  حشره  سنجاقک  استی  به ؛ حشره شده  که  بالای  واسطه ای  توانایی  ی 

مانورپذیری، پرواز پایدار در شرایط پیچیده و وجود دو جفت بال مجزا، یکی از  

شود.  زن محسوب می های بال آل برای الگوبرداری در طراحی پرنده الگوهای ایده 

ی  درجه   1۸، مدلی غیرخطی با  سنجاقک های دینامیکی  پس از معرفی ویژگی

شد داده  توسعه  است،آزادی  حرک  ه  است  قادر  و پیچیده   هایت که  بدنه  ی 

را  دقیقهای شبه بال نتایج مدل کامل .  سازی کندشبیه   اًسنجاقک  ادامه،    در 

مقایسه و مشخص   ،ها حذف شده بودبا مدلی که در آن اثر اینرسی بال مذکور

در شرایطی  ها  توان از اینرسی بال می  لذا که اختلاف حاصل ناچیز است؛    شد

 .نظر کردصرف

نقش    هاه های آئرودینامیکی کلیدی که در پرواز حشر ، پدیده پژوهشی  در ادامه 

  افزوده( تحلیل   جرم  و  چرخشی،  برا  افتاده،تاأخیر به   واماندگی  جمله  )از  دارند

کهشده  یک  برای  اند؛    پایا شبه   تقریب  با  و  تحلیلینیمه  روابط  ها،آن   از  هر 

  سازی شبیه   از  حاصل   نتایج  سپس .  اندشده   اعمال  مدل  سازیشبیه   در  و  استخراج

.  اندشده   استخراج  مختلف  شرایط  در  پسا  و   برا  نیروهای  رفتار  و  تحلیل  و  بررسی

نها  گام  خروج  یبررس  یبرا  ،ییدر  مدل،  اعتبار  و  با    یسازه یشب  یهای دقت 

پرنده   یتجرب   یهاداده  پرواز  به  ه  و نشان داده شد  سهی زن مقابال   یهامربوط 

مدل  است خوب  مذکور  که  واقع  ی تطابق  بخش    تیبا  در  همچنین  دارد. 

  آثارکه با درنظرگرفتن  ه است نشان داد  جی پرواز شناور سنجاقک، نتا  یسازه یشب

زدن،  و انتخاب مناسب فرکانس بال   ی،چرخش   یروین  رافتاده،ی خأتبه   یواماندگ

شناور  توانیم گونه   یحالت  به  نوسان   دی بازتول  یارا  که  و    هایکرد  سرعت 

  یی توانا   انگری بمانند، که ب  یباق  ککوچ   ار ی بس  یادر محدوده   یعمود  ییجابجا

  ی سازه یدر شب  ن،یبر اپرواز شناور است. علاوه  کی نامی د  قیدق  ییمدل در بازنما

غلت    ییه زاو  جادیکه با ا   ه استمشاهده شد   زیمانور دورزدن در شعاع محدود ن

  ریمس  رییو پرنده قادر به تغ  افتهی   شیبرا افزا  یروین  یمرکزگرا  یمناسب، مؤلفه 

  باً یآن تقر   یطول  یداریکه ارتفاع و پا   یدر حال   ،شده است  یرتدر شعاع کوچک 

 شده است.حفظ    رییبدون تغ

موفق آن    آزماییراستی و همچنین    یکی نامید  یسازمدل   یبا توجه به دقت بالا 

طر شب  جهینت   توانیم  ،یتجرب  یهاداده   قیاز  که  انجام ساز ه ی گرفت    شده،ی 

بستر    نیا  ژه،یو. به کندی پژوهش فراهم م  ترشرفته یمراحل پ  یمحکم برا  یاه ی پا

پا به   تواندیم برا   یاه یعنوان  طراح   یداریپا   لیتحل  یمناسب  و    یسامانه 

بهبود    ر،یمس  نای  یه . در ادامشوداستفاده    ندهیدر آ  قیدق  یکنترل  یها تم یالگور

کردن  همچنین لحاظ   ،یریپذ انعطاف   آثاربال و    رشکلییمدل با درنظرگرفتن تغ

  یساز ه یدقت شب  تواندی بدنه از جمله دم و سر، م یهاآئرودینامیکی بخش  آثار

افزا ع  شیرا  الاوه دهد.  بهره   آئرودینامیکی  مدل  یه توسع   ن،یبر  از    یریگبا 

پد  یمحاسبات  هایال یس  کی نامید  یسازه یشب افزودن    یا یناپا   یهاده یو 

گام  ،ترده یچیپ دنباله،  گرفتن  افزا  ی مانند  در  پ  شی مهم  مدل    ینیبش ی توان 

 
Figure 18. Trajectory and tracking error of the desired 

path. 
 کردن مسیر مطلوب.. مسیر حرکت و خطای دنبال۱۸شکل 

Figure 19. Lift force components, altitude, and 

dragonfly angles during turning. 
 های نیروی برا، ارتفاع، و زوایای پرنده در حین دورزدن. . مؤلفه۱9شکل 
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کارگ به  بود.  توسعه   یریخواهد  اخیره افتیمدل  طراح   ی  آزمون    یدر  و 

 ا ی  یواقع  یهاسامانه   یها بر روعملکرد آن   یابی و ارز  شرفتهی پ  یهاکننده کنترل

 

 

  یه پرند  هایسامانه   یه توسع   سازنه یزم  تواندی م  زین  یشگاه یآزما   یها نمونه

 .باشد  عتیاز طب  گرفتهالهام   هوشمند
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