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 چکیده

منظور طراحی هواپیمای هوانوردی  افزار طراحی چندموضوعی بهدر این مقاله به ارائه یک نرم

ی هواپیما بندی اولیهرایند طراحی، پیکرهافزار در ابتدای فعمومی پرداخته شده است. در این نرم

گردد. سپس حلقه مبنای یک سری الزامات از پیش تعیین شده و مطالعات آماری تعیین می بر

اساس انجام یک تحلیل چندموضوعی طرح را در حضور قیود  پذیری طراحی چندموضوعی بر امکان

ای لحاظ شده در طراحی برمبنای روش هنماید. قیود و الگوریتمعملکردی و مأموریتی ارزیابی می

سازی شده است. متغیرهای طراحی با دقت و برمبنای تحلیل حساسیت طراحی گودمانسون پیاده

اند. قیود پایداری استاتیکی  سازی )کاهش وزن کل و افزایش برد( انتخاب شدهروی اهداف بهینه

ظ شده است. نهایتاً با استفاده از پذیر در طراحی لحایافتن به یک طرح امکانمنظور دست نیز به

های ممکن در قالب (، مجموعه پاسخNSGA-IIسازی تکاملی چندهدفی )یک الگوریتم بهینه

ی جامعی ها، گسترهافزار با قابلیت افزودن انواع موتورها و ایرفویلگردد. این نرمجبهه پرتو ارائه می

پذیری و سازی، امکانحاصل از فرایند بهینههای بهینه را پوشش خواهد داد. جبهه پرتوی از طرح

 دهد.افزار طراحی مفهومی را نشان میسودمندی این نرم

 واژگان کلیدی

 .سازی چندهدفه، جبهه پرتوسازی طراحی چندموضوعی، بهینه هواپیمای هوانوردی عمومی، بهینه

 . مقدمه1

واره در از دیرباز تاکنون افراد فعال در زمینه طراحی هواپیماها هم

اند تا جدیدترین طراحی، بهترین طرح موجود شود و  حال تلاش

مشتاقانه با استفاده از ابزارآلات در دسترس، سعی در تعیین یک 

ترکیب طراحی جهت رسیدن به بهترین جواب را دارند. امروزه 

جهت رسیدن به  1سازی طراحی چندموضوعی روش جدید بهینه

سازی  . روش بهینه[1]یرد گ این هدف مورد استفاده قرار می

طراحی چندموضوعی توسط پیشتازان پژوهش در این حوزه به این 

های  شود: یک روش برای طراحی سیستم صورت تعریف می

های مختلف  که در آن اثر متقابل پدیده پیچیده مهندسی است
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های مهم در طراحی مدنظر قرار  فیزیکی و همچنین زیرسیستم

سازی طراحی چندموضوعی  روش بهینه. طراحی به [2]گیرند  می

سازی یک طرح که تحت تأثیر چند موضوع متفاوت  اجازه بهینه

دهد که استفاده از این روش منجر به بهبود عملکرد و  است را می

سوبیسکی و همکارانش با صرف  [.3] شود  ها می یا کاهش هزینه

چندین سال برای درک مفهوم و چگونگی ادغام موضوعات 

های بهینه در سال یابی به طراحیدیگر برای دستیک مختلف با

سازی چندموضوعی برای ای تحت عنوان بهینهمقاله 1989

های مهندسی ارائه نمودند که این تکنیک جایگزین سیستم

های سایزبندی و حتی هاس سنتی در برنامهمناسبی برای روش

روش،  . پس از ارائه این[4]رفت مسائل طراحی جزئی به شمار می

سوبیسکی و همچنین بسیاری از پژوهشگران و محققان به بهبود 

   و گسترش آن پرداختند و به ساختارهای مختلفی از روش 

سازی طراحی چندموضوعی دست پیدا کردند که از جمله این بهینه

پذیری چندموضوعی )کرامر و توان به امکانساختارها می

موضوعی )کرامر  یری یکپذامکان (، [5]1994همکارانش در سال 

سازی همزمان زیرفضاها و (، بهینه[5]1994و همکارانش در سال 

، سلار و [6] 1992انواع آن )بلیمبام و همکارانش در سال 

و ویوجک و همکارانش در سال  [7] 1996همکارانش در سال 

 1997سازی مشارکتی و انواع آن )کروو در سال (، بهینه[8] 1996

 2008و روث در سال  [10] 2000موری در سال ، دمیگوئل و [9]

پارچه دوسطحی و انواع آن )سوبیسکی و (، سنتز سیستم یک[11]

، کدیالام و [13] 2003و  [12] 2000همکارانش در سال 

سازی  ( اشاره نمود. پیاده[14] 2000سوبیسکی در سال 

سازی طراحی چندموضوعی در طراحی  های مختلف بهینه استراتژی

در تعدادی از مقالات مورد مطالعه قرار گرفته است. مزیت  هواپیما

سازی طراحی چندموضوعی در طراحی  و اهمیت استفاده از بهینه

 1991هواپیما، کاربرد صنعتی آن است. مالن و میسون در سال 

ای ارائه نمودند که در آن معادله حساسیت سراسری، مقاله

یب شدند که منجر های عددی ترک سازی پارامتریک و مدل بهینه

سازی طراحی چندموضوعی هواپیما شد  به ارائه یک روش در بهینه

ای تحت عنوان ، داوی و همکارانش مقاله1995. در سال [15]

منظور طراحی چندموضوعی هواپیمای  متدولوژی ادغام، به"

ارائه نمودند که هدف اصلی این مقاله بیان  "ترابری مافوق صوت

برای ارتباط میان موضوعات مختلف در و ارائه یک روش موثر 

یک سیستم مهندسی چندموضوعی در فاز طراحی اولیه یک 

روش  1996. اندرسون و میسون در سال [16]هواپیما است 

منظور کنترل  سازی طراحی چندموضوعی به جدیدی از بهینه

بندی هواپیما ارائه نمودند که در این روش از الگوریتم منطق پیکره

های های سیستمتعیین معیار ریسک براساس نیازمندیفازی برای 

 1998. در سال [17]پیچیده کنترل پروازی استفاده شده است 

سازی طراحی چندموضوعی  بهینه"ای تحت عنوان واکایاما مقاله

. پرز و همکارانش در سال [18]بدنه ارائه نمود -یک هواپیمای بال

کنترل و دینامیک پرواز در سازی به ادغام  با استفاده از بهینه 2004

 2005سال  در. [19] روند طراحی مفهومی یک هواپیما پرداختند

و  یطراح کیژنت تمیبا استفاده از الگور همکارانش و ملائک

 را انجام دادند کوتاه برخاست و نشست یمایهواپ کی یسازنهیبه

ای به کاوالکانتی و همکارانش با ارائه مقاله 2006. در سال [20]

سازی ح و توسعه یک ساختار کارآمد برای طراحی و بهینهشر

چندموضوعی با استفاده از طراحی مفهومی بهینه یک هواپیمای 

 2008در سال  شو همکاران یزیعز .[21]مسافربری پرداختند 

 یرا طراح نیبدون سرنش یمایهواپ کیروش راسکام  هیپا بر

ه روش سازه ب-کینامیرودیآ لیحوزه تحل در .[22] نمودند

 و کاواگنا یکارها به توانیم یچندموضوع یطراح یساز نهیبه

و چان و همکارانش در سال  [23] 2008در سال  همکارانش

رامانا و همکارانش به  2013اشاره کرد. در سال  [24] 2009

سازی طراحی  نفره به روش بهینه 80طراحی یک هواپیمای 

ینامیک، سازه و چندموضوعی و با در نظر گرفتن موضوعات آیرود

. در حوزه طراحی هواپیمای هوانوردی [25]کنترل پرداختند 

توان به  سازی طراحی چندموضوعی، می به روش بهینه 2عمومی

که  [26]اشاره نمود  2010مقاله آقای یون و همکارانش در سال 

سازی طراحی چندموضوعی را  در آن یون و همکارانش روش بهینه

هواپیمای هوانوردی عمومی با  صورت تک هدفه برای یک به

سازی موضوعاتی از قبیل آیرودینامیک، پیشرانش، ماموریت،  مدل

اند. روند طراحی سازی کردهوزن، پایداری، کنترل و عملکرد پیاده

مبنای روش طراحی راسکام بوده و  صورت گرفته در این مقاله بر

و  سنجی، سایزبندی اولیه، تحلیلترتیب شامل مراحل امکان به

های پروازی های صلاحیتطراحی مفهومی و اعمال نیازمندی

یان و توان به مقاله روشنیدر کارهای داخلی می .باشدمی

همکاران در رابطه با هواپیمای هوانوردی عمومی با احتساب 

موضوعات وزن، آیرودینامیک، پیشرانش و عملکرد اشاره نمود 

[27]. 
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پیشرفت روز افزون  مرور کارهای گذشته حاکی از اهمیت و

افزارهای جامع در این زمینه باشد که تدوین نرم این حوزه می

کمک شایانی در توسعه این حوزه تحقیقاتی و ارائه هر چه بیشتر 

منظور برداشتن گامی در جهت این  نماید. بهمزایا و معایب آن می

سازی طراحی چندموضوعی هواپیمای افزار جامع بهینهنرم"مهم، 

تدوین شده که در این مقاله به معرفی آن  "دی عمومیهوانور

افزار انتخاب پارامترهای تأثیرگذار و پرداخته شده است. در این نرم

همبسته نسبت به وزن و برد هواپیما صورت گرفته است تا بتوان 

صورت چند هدفه بیان نمود. بعلاوه روش طراحی  مسئله را به

گودمانسون بوده که مختص  مبنای روش کار رفته در اینجا بر به

طراحی هواپیمای هوانوردی عمومی است. از سوی دیگر، قیود 

   منظور دست یافتن به یک طرح  پایداری و کنترلی مؤثر به

پذیر در طراحی لحاظ گردیده است تا بتوان عملکرد و امکان

های پایداری هواپیما را در بوته نقد قرار داد. از مهمترین ویژگی

های توان به لحاظ کردن امکان انتخاب ایرفویلمی فزارااین نرم

مختلف برای ریشه و نوک بال و همچنین انتخاب موتورهای 

مختلف از جامع آماری این دسته هواپیماها در کنار مشخصات 

عنوان متغیرهای طراحی اشاره کرد. در ادامه،  ظاهری بال و دم به

شود. منظور  یل بیان میتفص افزار بهروند انجام طراحی در این نرم

از روش گودمانسون، استفاده از مراحل و روندی است که برای 

طراحی هواپیمای هوانوردی عمومی در کتاب گودمانسون بیان 

های تحلیل و عدم اتکای گیری از روششده است که بنابر به کار

بیش از حد به اطلاعات آماری، تمرکز خاص بر روی هواپیماهای 

می و داشتن روندی یکپارچه موجب شده است تا هوانوردی عمو

ی  های بهینهاین روند طراحی به جهت استفاده در طراحی

تر واقع گردد. تر و کاربردیهواپیماهای هوانوردی عمومی مناسب

افزار از کلاس دسته هواپیمای در نظر گرفته شده در این نرم

ر گرفته اهداف در نظنفره است.  6ی هوانوردی عمومی هاهواپیما

شده کاهش وزن کل و افزایش برد پروازی با لحاظ کردن قیود 

بندی، باشند. موضوعات پیشرانش، وزن و سایزپایداری می

آیرودینامیک و عملکرد برای تشکیل حلقه تحلیل چندموضوعی در 

هدفه از  سازی چندبهینه منظور اند. بهارتباط با یکدیگر قرارگرفته

NSGA-IIالگوریتم 
خوبی  استفاده شده است تا بتوان به [28] 3

های ممکن حاصل از طراحی را در قالب جبهه پرتو  مجموعه جواب

هدفه ممکن است به  سازی تکنشان داد. اگرچه در مسائل بهینه

سازی یافت ولی در مسائل بهینه یک پاسخ بهینه خاص دست

 باشند،دیگر میچندهدفه که معمولاً این اهداف در تضاد با یک

ای میان توابع هدف و فضای طراحی به ساز با ایجاد مصالحهبهینه

های بهینه دست خواهد یافت که این ای از پاسخمجموعه

های بهینه در نمودار مجموعه جواب به صورت برازشی از پاسخ

آیند که به آن جبهه پرتو اطلاق مربوط به توابع هدف به دست می

 .[29]شود  می

 

 ردی عمومی. هواپیمای هوانو2

هوانوردی عمومی به تمامی پروازهای غیر نظامی که شامل 

گردد. هوانوردی شوند، اطلاق میهوایی مسافربری نمی خطوط

   عنوان یک سفر، ارسال  شامل پروازهای مختلفی به عمومی

پاشی، گزارش سم اورژانس، کشاورزی و  های پستی،بسته

باشد. از قبیل میمواردی از این  ترافیک، هواشناسی و سایر

می هواپیماهای هوانوردی عمومی قرار هواپیماهایی که در دسته

ای، کشاورزی، ورزشی، هواپیماهای منطقه توان بهمی گیرند

 مواردی از این دست اشاره نمود. سبک، فوق سبک و سایر

 

 روش طراحی هواپیمای هوانوردی عمومی به .3

 سازی طراحی چندموضوعی بهینه

نشان داده شده است. این  1طراحی سنتی در شکل  فرآیند کلی

فرایند از سه مرحله اصلی شامل طراحی مفهومی، طراحی اولیه و 

هرگاه در فرآیند طراحی  ت. طراحی با جزئیات تشکیل شده اس

ترین هر دلیل، طراح ناچار شود طرح اولیه را عوض کند، کوچک به

تفاوت از طرح تصمیم در فاز طراحی مفهومی به طرحی کاملاً م

اولیه خواهد انجامید. اما در فازهای بعدی طراحی، تغییر تصمیمات 

این مطلب  2کند. شکل در طرح اولیه، دگرگونی اساسی ایجاد نمی

رو استفاده از روش  دهد. از اینرا به شکل نمادین نمایش می

سازی طراحی چندموضوعی در فاز طراحی مفهومی از اهمیت بهینه

ر ادامه تعریف مسئله طراحی هواپیمای . ددار استبسزایی برخور

سازی طراحی چندموضوعی ارائه بهینه هوانوردی عمومی در قالب

 خواهد شد.

 

 سازی طراحی چندموضوعی . ساختار بهینه3-1

 سازی طراحی چندموضوعی سازی بهینهمنظور پیاده طور کلی، به به

 دو دسته ساختار تک سطحی )مانند همه در یک مرحله،

 پذیری طراحی موضوعی و امکانتک پذیری طراحی امکان
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سازی همزمان چندموضوعی( و چند سطحی )مانند بهینه

سازی بهینه نهشتی سیستم یکپارچه دو سطحی، هم زیرفضاها،

پذیری طراحی چندموضوعی از وجود دارد. ساختار امکان مشارکتی(

یی است که کار رفته در طراحی وسایل هوافضا رایج به ساختارهای

سازی در این مقاله نیز کاربردی بودن و سادگی در پیاده دلیلبه

قرار گرفته است. هدف اصلی طراحی یک هواپیمای  مورد استفاده

باشد. موضوعات عمومی در قالب این ساختار می هوانوردی

سایزبندی، آیرودینامیک، عملکرد و پایداری در  پیشرانش، وزن و

ری طراحی چندموضوعی حلقه تحلیل پذی امکان قالب ساختار

ارتباط میان موضوعات  3اند که شکل تشکیل داده چندموضوعی را

 دهد. را نشان می

 

 
 [30]. فرآیند طراحی سنتی 1شکل 

 
 [31]. تأثيرگذاري تصميمات هر فاز از طراحی در طرح كلی 2شکل 

 

 
 پذیري طراحی چندموضوعی براي هواپيماي هوانوردي عمومی بندي امکان . قالب3شکل 

 

 سازی . الگوریتم بهینه3-2

صورت یک مسئله  افزار تدوین شده، مسئله طراحی بهدر نرم

است. دو هدفی که در این مسئله هدفه تنظیم شدهسازی چندبهینه

لص و افزایش برد پروازی در اند کاهش وزن خادر نظر گرفته شده

های تکاملی در حل مسائل توانمندی الگوریتم  شد.بافاز سیر می

سازی چند هدفی به اثبات رسیده است. الگوریتم ژنتیک بهینه

های بسیار وسیعی در حل مسائل عملی گوناگون دارای کاربرد

باشد. برای محقق ساختن یک تعادل در بین اهداف رقابتی می

سازی چندهدفه ژنتیک در تر در مورد الگوریتم بهینهیشجزئیات ب

ساز بیان شده است. تنظیمات مربوط به الگوریتم بهینه [16] مرجع

 ارائه شده است. 1کار رفته، در جدول  که در این مقاله به

 سازي چندهدفه تنظيمات بهينه. 1جدول 

 مقدار پارامترها

 30 تعداد نسل
 80 داد جمعیتتع

 2/1 نسبت عملگر فرزندآوری
 2 تعداد تابع هدف

 8 تعداد متغیرهای طراحی
 10 تعداد قیود طراحی

 

 . متغیرهای طراحی3-3

توانند سازی طراحی هواپیما متغیرهای بسیاری میدر مسائل بهینه

در نظر گرفته شوند. بسته به موضوعات انتخابی و اهداف مد نظر 
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شوند. لازم به ذکر ی، متغیرهای طراحی انتخاب میسازبرای بهینه

است که متغیرهای طراحی باید تأثیر قابل توجهی روی توابع 

، 2سازی و قیود مسئله داشته باشند. در جدول هدف مسئله بهینه

افزار برای طراحی یک متغیرهای طراحی منتخب این نرم

اد بال، هواپیمای هوانوردی عمومی شامل متغیرهای پیوسته )ابع

های افقی و عمودی( و همچنین متغیرهای گسسته )نوع موتور دم

 های ریشه و نوک بال( آورده شده است.و ایرفویل

 

 توابع هدف. 3-4

سازی شامل حداقل وزن خالص هواپیما و  توابع هدف مسئله بهینه

بندی ریاضی آن در ادامه تبیین  حداکثر برد فاز سیر است که فرم

 شده است.

 :وزن خالص هواپیماحداقل 

𝑓1(𝒙) = 𝑚𝑖𝑛{𝑔𝑟𝑜𝑠𝑠 𝑤𝑒𝑖𝑔ℎ𝑡}  
بیان شده  2-4رابطه حداقل وزن خالص هواپیما در بخش 

 است.

 :حداکثر برد فاز سیر

 𝑓2(𝑥) = 𝑚𝑎𝑥{𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 𝑟𝑎𝑛𝑔𝑒}  

بیان شده  2-4-3-4رابطه حداکثر برد فاز سیر در بخش 

 است.

 

 قیود طراحی. 3-5

های موجود در این مقاله شامل قیودی بر اساس نیازمندیقیود 

باشند که حد و مرز آنها های پایداری استاتیکی میابعادی و تحلیل

اند که در مقداردهی شده [1]بر اساس مقادیر موجود در مرجع 

 قیود طراحی بیان شده است. 3جدول 

 

 . متغيرهاي طراحی2جدول 

 نماد واحد احیمتغیر طر
محدوده 

 بالا

محدوده 
 پایین

 𝐶𝑟 5 1 متر وتر ریشه بال
 𝐶𝑡 2 5/0 متر وتر نوک بال

 𝑏 20 8 متر طول دهانه بال
 𝛬𝐿𝐸 10 0 درجه سوئیپ حمله بال

 𝑏𝐻𝑇 7 2 متر طول دهانه دم افقی
 𝛬𝐻𝑇 10 0 درجه سوئیپ دم افقی
طول دهانه دم 

 عمودی
 𝑏𝑉𝑇 5 1 ترم

 

 . قيود طراحی3جدول 

 محدوده قابل قبول علامت ودیق

.𝒈𝟏(𝒙) 𝟎 پسآ یروین بیضر نهیکم 𝟎𝟏𝟓 < 𝑪𝑫𝒎𝒊𝒏 < 𝟎. 𝟎𝟔 

.𝒈𝟐(𝒙) 𝟑 حمله هیبرآ برحسب زاو یروین بیضر رییتغ نرخ 𝟎 < 𝑪𝑳𝜶 < 𝟔. 𝟎 

𝒈𝟑(𝒙) 𝑪𝒎𝜶 حمله هیشتاور فراز برحسب زاوگ بیضر رییتغ نرخ < 𝟎 

𝒈𝟒(𝒙) 𝑪𝒍𝜷 4سرش هیگشتاور غلت با توجه به زاو بیدر ضر رییتغ < 𝟎 

𝒈𝟓(𝒙) 𝑪𝒏𝜷 سرش هیگشتاور سمت با توجه به زاو بیدر ضر رییتغ > 𝟎 

𝒈𝟔(𝒙) 𝝀𝒘𝒊𝒏𝒈 بال یشوندگ کیبار نسبت < 𝟏 

𝒈𝟕(𝒙) 𝟑 یدم افق یمنظر نسبت < 𝑨𝑹𝑯𝑻 < 𝟓 

.𝒈𝟖(𝒙) 𝟎 یدم عمود یمنظر نسبت 𝟗 < 𝑨𝑹𝑽𝑻 < 𝟐 

 

 سازی موضوعات مدل. 4

ی طراحی کار رفته در حلقه سازی موضوعات به در این بخش، مدل

نشان  3چندموضوعی هواپیمای هوانوردی عمومی که در شکل 

 .گردد داده شده است، تشریح می

 

 موتور. 4-1

شود پیشران و نیرو محرکه یک هواپیما که توسط موتور تولید می

افزار تدوین عهده دارد. در نرم وظیفه اصلی جلوبرندگی هواپیما را به

منظور فراهم نمودن نیروی پیشران مورد نیاز طراحی  شده، به

گیرد؛ بلکه مطابق با نیاز، موتور مدنظر از سایر موتور صورت نمی

گردد. اما با های طراحی و ساخت موتور هواپیما تأمین میتشرک

که در یک طراحی هواپیما، ممکن است وجود توجه به آن

متغیرهای طراحی تأثیرگذار در پیکربندی و همچنین عملکرد 

هواپیما موجب گردد تا موتور انتخابی کارایی و عملکرد خود را با 

بدهد، پس با توجه به توجه به تغییرات متغیرهای طراحی از دست 

این موضوع، در این مقاله اطلاعات و مشخصات عملکردی 
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تعدادی از موتورهای مربوط به دسته هواپیماهای هوانوردی 

اند و در عنوان یک بانک اطلاعاتی نرم افزاری تهیه شده عمومی به

گیرند. برای هر کدام از موتورها با افزار مورد استفاده قرار مینرم

ای لحاظ گردیده آمده، شمارنده 4جدول ترتیبی که در  توجه به

این شمارنده تحت عنوان متغیر  سازیبهینهاست که در روند 

گردد. با توجه به تغییرات حاصله در ساختار  طراحی تعیین می

ترین موتور از  هواپیما و همچنین بهینه نمودن توابع هدف، مناسب

تورهای لحاظ شده در گردد. تمامی مو لحاظ عملکردی انتخاب می

تال بوده که از کانتیننافزار از سری موتورهای شرکت  این نرم

افزار تعمیم دادن بانک اطلاعاتی موتور برای  های این نرم مزیت

هر شرکت موتورسازی دیگر با مشخصات پیشرانشی متفاوت 

 باشد. می

 

 زار طراحیافكار رفته در نرم . موتورهاي به4جدول 

 مصرف سوخت ویژه (𝐡𝐩) برخاست توان (𝐤𝐠) وزن خشک (m) عرض (𝐦)طول  نوع موتور شمارنده موتور

1 IO-470-l 069/1 852/0 92/210 260 48/0 

2 IO-520-B, BA, BB 964/0 852/0 15/184 285 59/0 

3 IO-520-C, CB 089/1 852/0 98/180 285 57/0 

4 TSIO-520-B, BB 008/1 852/0 61/184 285 59/0 

5 TSIO-520-C & H 039/1 852/0 24/188 285 645/0 

6 TSIO-520-E, EB 009/1 852/0 70/183 300 6/0 

7 TSIO-520-J, JB 380/1 852/0 16/179 310 5625/0 

8 TSIO-520-N,NB 380/1 852/0 25/183 285 5625/0 

9 TSIO-520-(M) P & R 039/1 852/0 14/189 310 54/0 

10 TSIO-520-T 970/0 852/0 23/193 300 61/0 

11 TSIO-520-U & UB 136/1 852/0 41/191 325 675/0 

12 TSIO-520-VB 996/0 0.845 15/184 325 63/0 

13 TISO-520-G 039/1 852/0 40/196 300 62/0 

14 TISO-520-AF 023/1 852/0 6/189 285 562/0 

15 L/TSIO-520-AE 966/0 0.845 56/165 250 56/0 

16 TISO-520-CE 041/1 0.863 04/239 325 57/0 
17 TSIO-520-W B 285/1 852/0 69/188 375 63/0 

18 GTSIO-520-D & H 081/1 0.864 53/219 375 6/0 

 

 وزن و سایزبندی. 4-2

داشتن یک وزن متعادل و بهینه با حفظ تمامی قیود، نیازها و 

ترین شیوه در راحی موفق، رایجساختارهای کلی در جهت یک ط

دلیل گستردگی اجزاء  طراحی و تخمین وزن یک هواپیما است. به

مختلف در طراحی و ساخت یک هواپیما و همچنین دقت در روند 

یابی به مقادیر دقیق و کاهش خطاهای موجود، طراحی و دست

جز صورت گرفته  صورت جز به تخمین و محاسبه وزن هواپیما به

 [32]های موجود که ریمر محاسبه وزن اجزاء از روش است. برای

آورده  [1] اند و در مرجع بیان نموده [34]و ترنبیک  [33]نیکولای 

 ، استفاده گردیده است.شده

 [31]محاسبه وزن بال 

(1) 
𝑊W = 0.036  𝑆𝑊

0.758   𝑊𝐹𝑊
0.0035  (

𝐴𝑅𝑊

cos2Λ𝑐
4

)

0.6

×

𝑞0.006 𝜆0.04  (
100

𝑡

𝑐

cos𝛬𝐶
4

)

−0.3

(𝑛𝑧𝑊𝑜)
0.49  

 [32]محاسبه وزن دم افقی 

 (2) 
𝑊HT = 0.016  𝑆𝐻𝑇

0.896   (
𝐴𝑅𝐻𝑇

cos2 𝛬𝐻𝑇
)
0.043

𝑞0.168 ×

          × 𝜆𝐻𝑇
−0.02  (

100
𝑡

𝑐

cos𝛬𝐻𝑇
)

−0.12

(𝑛𝑧𝑊𝑜)
0.414  

 [32]محاسبه وزن دم عمودی 

 (3) 

 
𝑊VT =

0.073  𝑆𝑉𝑇
0.873(1 + 0.2 𝐹𝑡𝑎𝑖𝑙) (

𝐴𝑅𝑉𝑇

cos2Λ𝑉𝑇
)
0.357

  ×

𝑞0.122 𝜆𝑉𝑇
0.039  (

100
𝑡

𝑐

cos𝛬𝑉𝑇
)

−0.49

(𝑛𝑧𝑊𝑜)
0.376  

 [32]ه محاسبه وزن پیکر
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(4) 
𝑊FUS = 0.052 𝑆𝐹𝑈𝑆

10.86(𝑛𝑧𝑊𝑜)
0.177𝑙𝐻𝑇

−0.051 ×

(
𝑙𝐹𝑆

𝑑𝐹𝑆
)
−0.072

𝑞0.241 + 11.9 (𝑉𝑃𝛥𝑃)
0.271  

 [34]محاسبه وزن ارابه فرود اصلی 

(5) 𝑊mg = 40 + 0.16 𝑊𝑡𝑜
0.75 + 0.019 𝑊𝑡𝑜 +

1.5 × 10−5𝑊𝑡𝑜
1.5  

 [34]محاسبه وزن ارابه فرود دماغه 

(6) 𝑊𝑚𝑔 = 20 + 0.1 𝑊𝑡𝑜 + 2 × 10
−5𝑊𝑡𝑜

1.5 

 [1]محاسبه وزن موتور 

 (7) 𝑊𝐸𝐼 = 2.575 𝑊𝐸𝑁𝐺
0.922 𝑁𝐸𝑁𝐺  

 [32]های کنترل پروازی محاسبه وزن سیستم

 (8) 𝑊𝐶𝑇𝑅𝐿 = 0.053 𝑙𝐹𝑆
1.536𝑏0.371(𝑛𝑧𝑊𝑜 × 10

−4)0.8  

 [32]محاسبه وزن سیستم هیدرولیکی 

(9) 𝑊𝐻𝑌𝐷 = 0.001 𝑊𝑂 

 [32]های اویونیک محاسبه وزن سیستم 

(10) 𝑊𝐴𝑉 = 2.117 𝑊𝑈𝐴𝑉
0.993 

 [33]محاسبه وزن سیستم الکترونیکی 

(11) 𝑊𝐸𝐿 = 12.57 (𝑊𝐹𝑆 +𝑊𝐴𝑉)
0.51 

 [33]یخ  محاسبه وزن تهویه هوا و ضد

(12) 𝑊𝐴𝐶 = 0.265 𝑊𝑜
0.52𝑁𝑂𝐶𝐶

0.68 𝑊𝐴𝑉
0.17 𝑀0.08 

 [33] 5محاسبه وزن لوازم

(13) 𝑊FURN = 0.0582 𝑊O − 65 

باشد، ضوع مربوطه دارای اهمیت میوزنی که در محاسبات مو

های بار مفید که از مجموع وزن باشدمی 𝑊𝑂وزن خالص هواپیما 

 آید. دست می ( به16( تا )14اساس روابط ) و وزن خالی هواپیما بر

ترین اما باید به این نکته توجه داشت که شاید بتوان اساسی

پارامتر موجود در تخمین و محاسبه وزن را وزن خالی هواپیما 

 .[1]دانست 

(14) 𝑈𝑠𝑒𝑓𝑢𝑙 𝐿𝑜𝑎𝑑 = 𝑊Payload +𝑊crew +𝑊Fuel 

(15) 𝑊EMPTY = 𝑊W +𝑊HT +𝑊VT +𝑊FUS +𝑊EI +
𝑊CTRL +𝑊HYD +𝑊𝐴𝑉 +𝑊EL +𝑊AC +𝑊FURN  

(16) 𝑊𝑔𝑟𝑜𝑠𝑠 𝑊𝑒𝑖𝑔ℎ𝑡 = 𝑊EMPTY + 𝑈𝑠𝑒𝑓𝑢𝑙 𝐿𝑜𝑎𝑑 

 

 آیرودینامیک. 4-3

بخش آیرودینامیک در این بخش اجزا تأثیرگذار بر طراحی از 

 شوند. معرفی می

 

 ایرفویل. 4-3-1

های یک بال را شاید به جرات بتوان یکی از اساسی ترین بخش

زیرا یک ایرفویل تأثیر بسزایی در  ایرفویل مربوط به آن دانست

افزایش و کاهش ضرایب آیرودینامیکی، سوخت و برد دارد. 

بال، شکل همچنین از نظر سازه و مقدار حجم سوخت موجود در 

طور که در اکثر هواپیماهای  ایرفویل بسیار مؤثر است. همان

شود که ایرفویل ریشه بال و تر دیده میامروزی مشهود است، کم

افزار توسعه یافته، رو در نرم این ایرفویل نوک بال یکسان باشند. از

های متفاوتی برای ریشه و نوک بال در نظر گرفته شده ایرفویل

-برای ریشه و نوک بال تعدادی از ایرفویل افزار،نرمدر این است. 

این دسته از هواپیماها در یک بانک اطلاعاتی  باهای مناسب 

ریشه و نوک  های. برای هر یک از ایرفویل[35] فراهم شده است

شمارنده و  ،5 ای اختصاص داده شده که در جدولبال شمارنده

  .باشندها قابل مشاهده مینوع ایرفویل

 

 افزار طراحیكار رفته در نرم هاي به . ایرفویل5 دولج

 های مربوط به نوک بال سری چهار ناکالیست ایرفویل

 ایرفویل شماره ایرفویل شماره

1 0006 11 2412 
2 0009 12 2415 
3 0012 13 2418 
4 0015 14 2421 
5 0018 15 2424 
6 0021 16 4412 
7 0025 17 4415 
8 1408 18 4418 
9 1410 19 4421 
10 1412   

 پنج ناکا  های مربوط به ریشه بال سریلیست ایرفویل

 ایرفویل شماره ایرفویل شماره

1 23012 3 23018 
2 23015 4 23021 

 

-در روند بهینه گسسته صورت متغیر طراحی ها بهاین شمارنده

های مرسوم، راحیاند تا برخلاف سایر طسازی لحاظ گردیده

عنوان یکی از موثرترین پارامترهای طراحی در  ها نیز بهایرفویل

لحاظ  طرح بهینه تحت عنوان متغیرهای طراحی بهرسیدن روند 

 .گردند

 



 

 هوافضا يدانش و فناورنشریة علمي  98
 

ين
دو

ت
 

رم
ن

زار
اف

 
ینه

به
¬

زی
سا

 
حی

طرا
 

ای
بر

 
ک

ي
 

وع
ن

 
ای

پیم
هوا

 
دی

ور
وان

ه
 

می
مو

ع
 با 

ش
گر

ن
 

عی
ضو

مو
ند

چ
 

 بال. 4-3-2

توانند تحت عنوان یک جسم سه بعدی که هدف سطوح برآزا می

شد، باخصوص برآ می های آیرودینامیکی بهشان تولید باراولیه

 تعریف گردند. 

های تولید و تعمیر و دهنده برآ، هزینه هر سیستم افزایش

رو، هدف طراحان انتخاب  دهد. از این نگهداری را افزایش می

هایی است که این وظیفه را با بهترین عملکرد ترین سیستمساده

 .[1] انجام دهند

 

 آناتومی بال. 4-3-2-1

آمده است  4که در شکل  صورت آنچه آناتومی یک بال معمولاً به

گردد. هر یک از پارامترهای مربوطه با استفاده از روابط تعریف می

 .[1] باشند(، قابل محاسبه می26( تا )17)

 

 
 [1]. آناتومی بال 4 شکل

 [1]مساحت بال 

(17) 𝑆 = 𝑏 (
𝐶𝑟+𝐶𝑡

2
)  

 [1]نسبت منظری 

(18) 𝐴𝑅 =
𝑏2

𝑆
  

 [1]نسبت باریک شوندگی 

(19) 𝜆 =
𝐶𝑡

𝐶𝑟
  

 [1]وتر میانگین 

(20) 𝐶𝑎𝑣𝑔 =
𝐶𝑟+𝐶𝑡

2
=

𝐶𝑟

2
(1 + 𝜆)  

 [1]وتر هندسی متوسط 

(21) 𝐶𝑀𝐺𝐶 = (
2

3
)𝐶𝑟 (

1+𝜆+𝜆2

1+𝜆
)  

 [1]وتر آیرودینامیکی متوسط 

(22) 𝐶𝑀𝐴𝐶 ≈ 𝐶𝑀𝐺𝐶  

 [1]موقعیت عمودی وتر هندسی متوسط لبه حمله 

(23) 𝑦𝑀𝐺𝐶 = (
𝑏

6
) (

1+2𝜆

1+𝜆
)  

 [1]موقعیت افقی وتر هندسی متوسط لبه حمله 

(24) 𝑥𝑀𝐺𝐶 = 𝑦𝑀𝐺𝐶 tan(𝛬𝐿𝐸)  

 [1]زاویه خط ربع وتر 

(25) tan𝛬𝐶
4

= tan𝛬𝐿𝐸 +
𝐶𝑟

2𝑏
(𝜆 − 1)  

 [1]زاویه یک خط دلخواه وتر 

(26) tan𝛬𝑛 = tan𝛬𝑚 −
4

𝐴𝑅
[
(𝑛−𝑚)(1−𝜆)

1+𝜆
 ]   

 

 روش خط برآزای پرانتل. 4-3-2-2

-دهد که اکثر هواپیماها دارای پلانتاریخچه هوانوردی نشان می

که این امر منجر  باشندهای بیضوی میفرمهایی غیر از پلانفرم

 های غیر بیضوی گردید.وش خط برآز برای بالگسترش ر به

با توجه به نقاط قوت گردابه دهانه بال و با استفاده از سری 

-توان این روش را پیادهترم است، می 𝑁سینوسی فوریه که شامل 

 سازی نمود.

 [1]سری فوریه توریع برآ 

(27) Γ(𝜙) = 2𝑏𝑉 ∑ 𝐴n sin 𝑛𝜙
𝑁
𝑛=1    

 [1] 6باله معادله هواپیمای تک

(28 ) 
∑ 𝐴n sin 𝑛𝜙 (𝜇𝑛 + sin𝜙)
𝑁
𝑛=1 =

𝜇(𝛼−𝛼ZL) sin𝜙  

باید توجه داشت که اگر توزیع برآ متقارن باشد تمامی مقادیر 

𝑛 گذاری یک سیستم معادلات  منظور پایه شوند. به حذف می

-باله استفاده شده است و همانمجهولی، معادله هواپیمای تک چند

( قابل مشاهده است، سمت چپ معادلات 29ه که در معادله )گون

 نامند.را ماتریس تأثیر آیرودینامیکی می

(29) 

[

sin𝜙1 (𝜇 + sin𝜙1) … sin𝑁𝜙1 (𝑁𝜇 + sin𝜙1)

sin𝜙2 (𝜇 + sin𝜙2)
⋮

⋱ sin𝑁𝜙2 (𝑁𝜇 + sin𝜙2)
⋮

sin 𝜙𝑁 (𝜇 + sin𝜙𝑁) … sin𝑁𝜙𝑁 (𝑁𝜇 + sin𝜙𝑁)

]

× [

𝐴1
𝐴2
⋮
𝐴𝑁

] =

[
 
 
 
 
𝜇(𝛼 − 𝛼𝑍𝐿1) sin𝜙1

𝜇(𝛼 − 𝛼𝑍𝐿2) sin𝜙2
⋮

𝜇(𝛼 − 𝛼𝑍𝐿𝑁) sin𝜙𝑁]
 
 
 
 

 

-با حل دستگاه معادلات فوق نتایجی قابل توجه حاصل می

 اند.( آورده شده36( تا )30) گردد که در روابط

 [1]نیروی برآ 

(30) 𝐿 =
1

2
𝜌𝑉. 𝑆. (𝜋. 𝐴𝑅. 𝐴1) =

1

2
𝜌𝑉. 𝑏2. 𝜋. 𝐴1  

 [1]پسآ القایی برآ 
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(31) 𝐷𝑖 =
𝜌𝑉2

2
𝑏2𝜋∑𝑛𝐴𝑛

2   

 

 [1]ضریب برآ 

(32) 𝐶𝐿 = 𝜋𝐴𝑅 × 𝐴1  

 گردد. ه می( محاسب33شیب منحنی برآ از رابطه )

 [1]شیب منحنی برآ 

(33) 𝐶𝐿𝛼 =
𝐶𝐿

𝛼−𝛼𝑧
=

𝜋.𝐴𝑅.𝐴1

𝛼−𝛼𝑧
  

 [1]ضریب پسآ القایی برآ 

(34) 𝐶𝐷𝑖 =
𝐶𝐿
2

𝜋.𝐴𝑅 
(𝑎 + 𝛿) =

𝐶𝐿
2

𝜋.𝐴𝑅.𝑒 
   

(35) 
𝛿 = ∑ 𝑛 (

𝐴𝑛

𝐴1
)
2

= 3(
𝐴3

𝐴1
)
2

+ 5(
𝐴5

𝐴1
)
2

+𝑁
𝑛=2

    + 7 (
𝐴7

𝐴1
)
2

+⋯  

 [1]سرعت هوایی هواپیما 

(36) 𝑉 = √
2𝑊

𝜌𝑆𝐶𝐿
   

 

 دم. 4-3-3

تأمین پایداری و کنترل است و  وظیفه دم در هواپیما کمک به

 آید. حساب می ترین اجزاء هواپیما به رو یکی از مهم این از

 

 دم . سایزبندی4-3-3-1

فرآیند تعیین اندازه، شکل و موقعیت سطوح  به 7دم سایزبندی

پردازد. فرآیند تعیین شکل هندسی دم عمودی و افقی  کنترلی می

  شود. های زیر دنبال می در گام

در گام اول ابتدا باید نوع پیکربندی مناسب دم با توجه به 

رده اتخاذ شود. این انتخاب با توجه به  هواپیماهای هم

های دیگری نظیر وزن، پیچیدگی مکانیکی و کارایی  همشخص

 شود. اختیار می

ی دم با توجه به اطلاعات  در گام دوم شکل هندسه

شود. در این گام باید به این  رده تخمین زده می هواپیماهای هم

برداری، یک تخمین اولیه برمبنای  نکته توجه نمود که این داده

با الحاق موتور و سایر اجزاء،  رده است و در ادامه هواپیماهای هم

 د.نشو ها تعدیل می داده

آید باید دوباره این  در گام آخر زمانی که شکل دم به دست می

روی  که یک سری فاکتور بر این دلیل شکل باز طراحی شود. به

شود  ها پرداخته نمی طراحی دم تاثیر گذارند که در این بخش به آن

 [.1] شوند دف ظاهر میروی تابع ه صورت قید بر و یا به

 

 . تعادل طولی اجزاء هواپیما4-3-3-2

ها  های معادلات پایداری طولی استفاده آن ترین مزیت یکی از مهم

برای محاسبه  (37رابطه )برای تعیین پایداری استاتیکی است. 

δ) 8سکان افقی(، انحراف αزاویه حمله )
𝑒

( و نیروی پیشران مورد 

 شود. استفاده می 9تراز از هم( برای یک پرو𝑇نیاز )

بندی برای هر پیکربندی از هواپیما )دم، بال، بدنه  این فرمول

 [. 1] شود و ...( استفاده می

(37) 
[
 
 
 
 𝐶𝐷𝛼 𝐶𝐷𝛿𝑒

−
𝑇 cos(𝜀𝑇)

𝑞𝑆

𝐶𝐿𝛼 𝐶𝐿𝛿𝑒
𝑇 sin(𝜀𝑇)

𝑞𝑆

𝐶𝑚𝛼
𝐶𝑚𝛿𝑒

𝑧𝑇.𝑇

𝑞𝑆𝐶𝑀𝐺𝐶 ]
 
 
 
 

{
𝛼
𝛿𝑒
𝑇
}  

                                  

=

{
 
 

 
 

−𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛 − 𝐶𝐷𝛿𝑓
𝛿𝑓

𝑊

𝑞𝑆
− 𝐶𝐿0 − 𝐶𝐿𝛿𝑓

𝛿𝑓

−
𝑇𝑁.𝑥𝑇

𝑞𝑆𝐶𝑀𝐺𝐶
− 𝐶𝑚0

− 𝐶𝑚𝛿𝑓
𝛿𝑓}
 
 

 
 

 

(، انحراف αزاویه حمله ) (،37)با حل معادله ماتریسی 

δافقی ) سکان
e

( برای یک پرواز 𝑇مورد نیاز ) نیروی پیشران( و 

 آید. تراز به دست می هم

 

 . اندازه سطوح دم و موقعیت قرارگیری4-3-3-3

-(، مساحت دم𝑙𝑇تعیین طول بازوی افقی دم ) ،هدف از این بخش

افقی و عمودی و همچنین  هایدی، دهانه بالافقی و عمو های

 عمودی و افقی است. هایمبنای حجم دم بر هاوتر میانگین دم

طول بازوی افقی فاصله بین یک چهارم وتر میانگین هندسی 

محاسبه  (38)و یک چهارم وتر از دم افقی است که از رابطه 

 [.1] شود می

(38) 𝑙𝑇 = √
2.𝑆𝑅𝐸𝐹(𝑉𝐻𝑇𝐶𝑅𝐸𝐹+𝑉𝑉𝑇𝑏𝑅𝐸𝐹)

𝜋(𝑅1+𝑅2)
  

، مساحت مورد نیاز دم افقی و دم عمودی، 𝑙𝑇ی  با محاسبه

دست  به( 44( تا )39روابط )دهانه بال و وتر میانگین دم افقی از 

 [.1] آید می

 [1] مساحت دم افقی

(39) 𝑆𝐻𝑇 =
𝑉𝐻𝑇𝑆𝑅𝐸𝐹𝐶𝑅𝐸𝐹

𝑙𝑇 
  

 [1] مساحت دم عمودی
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(40) 𝑆𝑉𝑇 =
𝑉𝑉𝑇𝑆𝑅𝐸𝐹𝑏𝑅𝐸𝐹

𝑙𝑇 
   

 [1] دهانه دم افقی

(41) 𝑏𝐻𝑇 = √𝐴𝑅𝐻𝑇 . 𝑆𝐻𝑇  

 [1] دهانه دم عمودی

(42) 𝑏𝑉𝑇 = √𝐴𝑅𝑉𝑇 . 𝑆𝑉𝑇  

 [1] وتر میانگین دم افقی

(43) 𝐶(𝑎𝑣𝑔)𝐻𝑇 =
𝑏𝐻𝑇

𝐴𝑅𝐻𝑇
  

 [1] عمودیوتر میانگین دم 

(44) 𝐶(𝑎𝑣𝑔)𝑉𝑇 =
𝑏𝑉𝑇

𝐴𝑅𝑉𝑇
  

 

 
 [1]اي از پيکربندي ساده هواپيما نمونه .5 شکل

 

 . عملکرد و پایداری4-3-4

در این بخش به معرفی پارامترهای مهم عملکردی و پایداری در 

 احی هواپیما پرداخته شده است.طر

 

 و مداومت پروازی 10. برد4-3-4-1

 ،اکثر هواپیماها برای حمل مسافر یا بار در یک محدوده مکانی

روی برد یا  کید برأت ،شوند. در این نوع هواپیماها طراحی می

مداومت پروازی است. در حالی که باید سایر قیود نیز برآورده 

 شود خش برد و مداومت پروازی تخمین زده میدر این بشوند. 

طور پیوسته بپیماید.  تواند به ای است که هواپیما می فاصله برد .[1]

از فاکتورهای مهم در طراحی هواپیما است و  این فاصله یکی

 شود. طراحی با آن سنجیده می پارامتری است که عموماً یک

 

 . آنالیز برد4-3-4-2

با توجه  ، سرعت و هزینه یک پرواز است.بررسی مسافت ،آنالیز برد

 ؛ثابت است 6در شکل  3و  2که سرعت و ارتفاع بین نقاط  به این

 [.1] آید دست می به (45)برد از رابطه 

(45) 𝑅 =
𝑉

𝑐𝑡√𝑘.𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛

×

[
 
 
 
 
 
 
𝑡𝑎𝑛−1 (

2√𝑘

𝜌𝑆𝑉2√𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛

𝑊𝑖𝑛𝑖)

−𝑡𝑎𝑛−1(
2√𝑘

𝜌𝑆𝑉2√𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛

𝑊𝑓𝑖𝑛)

]
 
 
 
 
 
 

  

 

 
 [1]. پروفایل پروازي 6 شکل

 

 . مداومت پروازی4-3-4-3

که سرعت و ارتفاع ثابت است. مداومت پروازی از  این با توجه به

 [.1] آید دست می به (46)رابطه 

(46) 𝐸 =
1

𝑐𝑡√𝑘.𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛

[
 
 
 
 
 
 
𝑡𝑎𝑛−1(

2√𝑘

𝜌𝑆𝑉2√𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛

𝑊𝑖𝑛𝑖)

−𝑡𝑎𝑛−1(
2√𝑘

𝜌𝑆𝑉2√𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛

𝑊𝑓𝑖𝑛)

]
 
 
 
 
 
 

  

 

 پرواز سیر. 4-3-4-4

تراز در یک سرعت ثابت  عنوان پرواز مستقیم و هم پرواز سیر به

غلت اتفاق  که در آن ، پروازی است11شود. پرواز مستقیم بیان می

 پرواز بدون تغییر ارتفاع است. معنای بهتراز  افتد و پرواز هم نمی

تراز و مستقیم انجام  عموماً در حالت پرواز هم ،پرواز سیر

در مجوز پرواز، بازاریابی و  12حداکثر سرعت سیر هوایی شود. می

ها ثیر بسزایی دارد. از دیدگاه مجوز پرواز نه تنأعملکرد هواپیما ت

𝑉𝑚𝑎𝑥 گیرد بلکه  از حداکثر ضریب برآی بدنه هواپیما تأثیر می

روی آن اثرگذار است. اثر این  های آیروالاستیک نیز بر مقاومت

صورت بازدهی و مصرف سوخت نمود  روی عملکرد به سرعت بر

 کند. پیدا می

 [.1] آید دست می به (47)از رابطه  𝑉𝑚𝑎𝑥بدین ترتیب سرعت 

(47) 
𝑉𝑚𝑎𝑥 =

√
𝑇𝑚𝑎𝑥+√𝑇

2
𝑚𝑎𝑥−4𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛𝑘𝑊

2

𝜌𝑆𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛
  

جایی که نیروی پیشران برای هواپیمای ملخی تعریف  از آن

 [.1] شود اصلاح می (48رابطه )صورت  به (47)شود رابطه  نمی

(48) ρ𝑆𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛𝑉𝑚𝑎𝑥
3 =

550𝜂𝑝𝑃𝐵𝐻𝑃 +



 

 101 1398دوم، پاییز و زمستان  هسال هشتم، شمار
 

فر
جع

 
نی

وش
ر

ان
ي

 ،
لی

ع
 

غر
اص

 
لو

طالب
ب

 ،
ین

یام
بن

 
می

اهی
ابر

 ،
مد

مح
 

ین
حس

 
نی

قدا
فر

 

√(550𝜂𝑝𝑃𝐵𝐻𝑃)
2 − 4𝑊2𝑉𝑚𝑎𝑥

2𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛𝑘  

های عددی نظیر  کمک روش  به (48)با حل معادله 

 آید. دست می حداکثر سرعت سیر هوایی به 13کردن نصف

 

 سنجی صحت. 5

سنجی کدهای موضوعی تدوین شده، مقادیر  جهت صحت

مقادیر هواپیمای مبنای هوانوردی متغیرهای طراحی برابر با 

 6در نظر گرفته شد. این مقادیر در جدول  5514بی  عمومی بارُن

نشان داده شده است. منتها با توجه به آنکه بانک اطلاعاتی 

های موجود و همچنین افزار، شامل تمامی ایرفویلهای نرمایرفویل

ین رو باشد، از انمی 55های به کار رفته در بارن بی ایرفویل

های ریشه و نوک بال با توجه به نظر کاربر انتخاب ایرفویل

 گردیده است.

 ای بوده مأموریت این هواپیما، حمل مسافر در سفرهای منطقه

بانی و ها از قبیل هواشناسی، دیدهاست که برای سایر ماموریت

باشد که این های سبک نیز قابل به کارگیری میهمچنین باربری

از هواپیمای هوانوردی عمومی با لحاظ نمودن طراحی بهینه 

متغیرهای طراحی گسسته و پیوسته و همچنین قیود پایداری 

استاتیکی و هندسی برای فاز پروازی سیر و ارائه یک مصالحه 

مابین بیشینه نمودن برد پروازی فاز کروز و کمینه نمودن وزن 

 خالص هواپیما صورت پذیرفته است.

-خالص و برد فاز سیر( حاصل از نرم مقدار توابع هدف )وزن

افزار تدوین شده با مقادیر این توابع برای هواپیمای مبنا در جدول 

 مقایسه شده است. 7

شود، اختلاف مقادیر  مشاهده می 7طور که در جدول  همان

افزار طراحی با مقادیر توابع هدف توابع هدف حاصل از نرم

رو از صحت  از ایننظر کردن است.  هواپیمای مبنا قابل صرف

افزار و کدهای موضوعی توسعه یافته اطمینان حاصل عملکرد نرم

 شود.  می

 

 55 بی هاي بارُن افزار تدوین شده و داده. مقایسه توابع هدف در نرم6 جدول

 تابع هدف
 مسئله مورد بررسی

 (𝒌𝒎)سیر  فاز برد (𝒌𝒈)وزن خالص 

 5/728 2309 یافتهتوسعه افزار طراحینرم
 1/732 2313 55 بی اطلاعات مبنای بارُن

 

 . مقادیر مبناي متغيرهاي طراحی7 جدول

متغیر 
 طراحی

طول 
ریشه 

 (mبال )

طول 
نوک 
بال 

(m) 

طول 
دهانه بال 

(m) 

زاویه سوئیپ در 
یک چهارم وتر 

 (deg)بال 

طول 
دهانه دم 

 (mافقی )

پ زاویه سوئی
افقی  دم

(deg) 

طول دهانه 
دم عمودی 

(m) 

زاویه سوئیپ 
عمودی  دم

(deg) 

 موتور
ایرفویل 
 نوک بال

ایرفویل 
 ریشه بال

هواپیمای 

 مبنا
13/2 9/0 53/11 6791/3 85/4 9836/4 7271/1 76/49 1 (11) (2) 

 

 سازی طراحیافزار بهینهنتایج نرم. 6

سازی طراحی ینهافزار بهگونه که پیشتر بیان شد نرمهمان

پذیری چندموضوعی با در نظر چندموضوعی برمبنای ساختار امکان

گرفتن موضوعاتی شامل وزن، پیشرانش، آیرودینامیک و کنترل و 

پایداری با هدف کاهش وزن خالص و افزایش برد پروازی فاز سیر 

هواپیما با برآورد نمودن تمامی قیود مطرح شده، تبیین گردید. 

 7افزار توسعه یافته در شکل صل از اجرای نرمجبهه پرتوی حا

 نشان داده شده است.

قابل مشاهده است،  7طبق آنچه که در جبهه پرتو شکل 

-های بهینه میتمامی نقاط بهینه موجود در این جبهه پرتو پاسخ

دهد تا با توجه به باشند و این امکان را در اختیار کاربر قرار می

های طراحی و یا حتی ساخت، زمندیهای عملیاتی و نیامحدودیت

دست آمده ترین پاسخ بهینه را از میان تمامی نقاط بهینه بهمناسب

 در جبهه پرتو برگزیند.



 

 هوافضا يدانش و فناورنشریة علمي  102
 

ين
دو

ت
 

رم
ن

زار
اف

 
ینه

به
¬

زی
سا

 
حی

طرا
 

ای
بر

 
ک

ي
 

وع
ن

 
ای

پیم
هوا

 
دی

ور
وان

ه
 

می
مو

ع
 با 

ش
گر

ن
 

عی
ضو

مو
ند

چ
 

 
 سازي. جبهه پرتو حاصل از فرآیند بهينه7 شکل

 

دست آمده، سه منظور بررسی دقت و صحت نتایج بهینه به به

جبهه پرانتخاب شده که معرف نقاط بهینه نقطه دارای اهمیت از 

-بیشینه برد پروازی فاز سیر، کمینه وزن خالص موجود و مناسب

ترین نقطه از لحاظ نسبت وزنی تقریبا برابر مابین دو تابع هدف، 

گذاری صورت مربع، مثلث و ستاره نشانه ترتیب به که به باشندمی

 8خاب شده در جدول نقاط انت  اند. نتایج توابع هدف مربوط بهشده

ها در جدول آورده شده که مقادیر متغیرهای طراحی متناظر با آن

 باشند.قابل مشاهده می 9

منظور ارزیابی بهتر نقاط انتخاب شده، نمای شماتیک هر به

است و به رسم شده 10تا شکل  8یک از این هواپیماها در شکل 

خط چین در این منظور مقایسه بهتر، هواپیمای مبنا نیز به صورت 

 تصاویر ترسیم گردیده است. 

ابعاد هواپیما به ازای نقطه بهینه کمینه وزن خالص هواپیما 

گذاری شده است در شکل که با علامت مثلث در جبهه پرتو نشان

ازای نقطه بهینه بیشینه برد  ترسیم شده است. ابعاد هواپیما به 9

شده است در  گذاری پروازی فاز سیر که با علامت مربع نشانه

 ازای مقادیر متغیرهای بهینه ترسیم شده است. به 10شکل 

دست آمده، قیود مربوط به نقاط بهینه جهت صحت نتایج به به

 10جبهه پرتو مورد بررسی قرار گرفتند که با توجه به جدول 

مقادیری که برای قیود مسئله و متناظر با هر یک از نقاط بهینه به 

این موضوع است که تمامی قیود مربوطه  دهندهدست آمده، نشان

 اند. برآورده شده

توان با تامل در مقادیر متغیرهای طراحی که هر یک از می

اند به این مهم پی برد که در هر این نقاط به خود اختصاص داده

ترین کدام از این نقاط بهینه، کدامین متغیر طراحی توانسته بیش

شته باشد و در نتیجه ارزش سرمایه ترین تأثیر را داتأثیر و یا کم

گذاری بر پارامتر تأثیرگذارتر را توجیه نمود. به عنوان مثال و با 

، فرض بر آن است که کاربری با توجه به 9توجه به جدول 

ازای افزایش  های طراحی و یا حتی ساخت هواپیما، بهمحدودیت

های گزافی گردد. بدین هر متر طول دهانه بال متحمل هزیه

نقطه کمینه وزن را  9نظور با توجه به اطلاعات موجود در جدول م

دهد اما یکی دیگر از عوامل به عنوان نقطه بهینه مدنظر قرار می

باشد. میبر در روند ساخت هواپیما، انتخاب نوع موتور آن نیز هزینه

دست آمده در بنابراین طراح با بررسی قیمت موجود برای موتور به

ن و همچنین هزینه اضافی ناشی از افزایش طول نقطه کمینه وز

ای تواند به این صورت عمل نماید که چنانچه هزینهدهانه بال، می

تر از هزینه ناشی از افزایش شود کمکه برای موتور متحمل می

تواند به عنوان نقطه بهینه طول دهانه بال باشد این نقطه می

ط موتور بیش از انتخاب گردد ولی چنانچه هزینه تحمیلی توس

ای دیگر هزینه ناشی از افزایش طول دهانه بال باشد، نقطه بهینه

 تر انتخاب شود. هزینه تر و موتوری کمبا طول دهانه بیش

نقاط ارائه شده در جبهه پرتو به این در حالی است که تمامی

پذیری دلیل برآورده ساختن قیود پایداری استاتیکی فضای امکان

دهند و محدود به نقاط بهینه خاصی کاربر قرار می را در اختیار

 باشند.نمی

 

 

 . مقدار توابع هدف در نقاط منتخب از جبهه پرتو8 جدول

 (𝐤𝐦برد فاز سیر ) (𝐤𝐠هواپیما ) وزن خالص علائم معیار انتخاب نقطه از جبهه پرتو

 1070/658 7652/3047  % به هر هدف50وزن دهی 

 4640/580 4932/3022  مینیمم وزن

 1574/717 2304/3109  ماکزیمم برد
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 . متغيرهاي طراحی مربوط به نقاط بهينه درنظر گرفته شده9 جدول

 طراحی تغیرم    
 
 
 
 

 بهینه نقاط

طول 
ریشه بال 

(m) 

طول 
نوک 

 بال

(m) 

طول 
دهانه بال 

(m) 

زاویه سوئیپ 
در یک 

هارم وتر چ
 (deg)بال 

طول 
دهانه دم 

 (mافقی )

زاویه 
 سوئیپ دم

افقی 
(deg) 

طول دهانه 
دم عمودی 

(m) 

زاویه سوئیپ 
عمودی  دم

(deg) 

 موتور
ایرفویل 
 نوک بال

ایرفویل 
ریشه 

 بال

 4 7 15 362/49 9716/1 9133/5 5086/6 9624/1 6429/12 258/1 144/4 دهیوزن

 4 7 7 60 7820/1 1311/3 1138/6 8418/3 7293/9 290/1 7964/4 مینیمم وزن

 3 15 15 9021/37 0940/2 3754/5 4670/5 2926/2 6844/13 029/1 0841/3 ماکزیمم برد

 

 

 
بندي هواپيما در نقطه بهينه . پيکره8 شکل

 %50دهی  انتخاب شده با ضریب وزن

 

 
بندي هواپيما در نقطه بهينه انتخاب هپيکر. 9 شکل

 شده با كمينه وزن

 

 
 . ابعاد هواپيما درنقطه بهينه بيشينه برد10 شکل

 

 . مقادیر قيود طراحی به ازاي نقاط بهينه درنظر گرفته شده10 جدول

 طراحی متغیر                        

 ینهنقاط به 
𝑪𝑫𝒎𝒊𝒏 𝑪𝑳𝜶 𝐀𝐑𝐇𝐓 𝐀𝐑𝐕𝐓 𝑪𝒎𝜶

 𝝀𝒘𝒊𝒏𝒈 𝐂𝐧𝛃 𝐂𝐥𝛃 

 -0672/0 17/0 3036/0 -1909/3 9110/0 7125/3 394/4 0159/0 دهیوزن

 -36/1 57/0 2691/0 -1333/4 0596/1 1412/3 8545/3 015/0 مینیمم وزن

 -97/0 83/0 3380/0 -6143/0 9599/0 5166/3 8241/4 0152/0 ماکزیمم برد

 

 گیری نتیجه. 7

سازی طراحی چند افزار طراحی بهینه، روش بهینهدر تبیین نرم

منظور طراحی یک هواپیمای هوانوردی در  هدفه چندموضوعی به

منظور دست یافتن به یک طرح ممکن، قیود  نظر گرفته شد. به

 ی در طراحی لحاظ گردیدند.هندسی و پایداری استاتیک

سازی موضوعات درگیر در  کدهای تحلیل موضوعی برای مدل

مبنای روش طراحی گودمانسون توسعه داده شد و از  طراحی بر

سازی و  پذیری طراحی چندموضوعی برای یکپارچه ساختار امکان

تشکیل حلقه طراحی چندموضوعی استفاده گردید. در نتیجه تدوین 

نتایج ارائه شده، طرح بهینه با احتساب موتورها و  افزار واین نرم

های مختلف تحت عنوان متغیرهای طراحی که امکان ایرفویل

ها و موتورها را لحاظ نمودن یک جامعه آماری گسترده از ایرویل

 ها در بانک اطلاعاتی مربوط به متغیرهای طراحی موتور و ایرفویل

ای فراهم ن جامعهوجود داشته و امکان بهبود و گسترش چنی

های عملکردی، های مختلف با ویژگیگردیده تا موتورها و ایرفویل

ابعادی و عملیاتی مختلف، امکان ادغام در روند یک طراحی بهینه 

یابی به یک پاسخ بهینه و مطلوب را دارا باشند و به منظور دست

توان تاثیرات متقابل هر یک افزاری میبه واسطه نتایج چنین نرم

 یابی به پاسخ بهینه، مورد نقد وها را در دستز موتورها و ایرفویلا

 ،شده یانگسسته ب یطراح یرعلاوه بر دو متغبررسی قرار داد. 

 یرهایمتغ یرنظ یوستهپ یطراح یرهایمتغ یرنرم افزار شامل سا ینا

و امکان بسط  اند شده یانب 2که در جدول بال و دم بوده  یهندس
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. باشد یم یسرم افزار نرم یندر ا یراحط یرهایو گسترش متغ

نمودن  لحاظبا  افزاری نرم ینچن یینتب یلهوس به ینهمچن

 یداریپا یودیشده که شامل ق یانب یودو ق یطراح یرهایمتغ

صورت  به ینهبه یجبوده است، نتا یماهواپ یو هندس یکیاستات

ارائه  ی ممکن در قالب جبهه پرتوینهبه های از پاسخ ای مجموعه

تا با  دهد یامکان را به کاربر م ینا است. جبهه پرتوی حاصل دهش

مد نظر خود،  یارهایمع مصالحه بین اهداف و لحاظ کردن سایر

ید. این در جبهه پرتو انتخاب نما های ان پاسخیرا از م مناسبپاسخ 

دلیل برآورده  نقاط ارائه شده در جبهه پرتو بهحالی است که تمامی

های یداری استاتیکی و هندسی، فضای طرحساختن کلیه قیود پا

  دهد.پذیری را در اختیار کاربر قرار میامکان

 

 فهرست علایم

𝐴𝑅  نسبت منظری بال 

𝐴𝑅𝐻𝑇  نسبت منظری دم افقی 

𝐴𝑅𝑉𝑇  نسبت منظری دم عمودی 

𝐴𝑅𝑤  نسبت منظری بال 

𝑏  ( طول دهانه بالm) 

𝑏𝐻𝑇  طول دهانه د( م افقیm) 

𝑏𝑅𝐸𝐹  ( طول دهانه بالm) 

𝑏𝑉𝑇  ( طول دهانه دم عمودیm) 

𝐶𝑎𝑣𝑔  ( طول وتر میانگین بالm) 
𝐶(𝑎𝑣𝑔)𝐻𝑇  (mطول وتر میانگین دم افقی )  
𝐶(𝑎𝑣𝑔)𝐻𝑇  (mطول وتر میانگین دم عمودی )  

𝐶𝐷𝑖  ضریب پسآ القایی برآ 
𝐶𝐷𝑚𝑖𝑛  پسآ ضریب حداقل  

𝐶𝐷𝛼   
        تغییر در ضریب پسا با توجه به تغییر زاویه حمله

𝑑𝑒𝑔−1 

𝐶𝐷𝛿𝑒 افقی  تغییر در ضریب پسا با توجه به تغییر زاویه سکان  
𝑑𝑒𝑔−1 

𝐶𝐷𝛿𝑓
        فلپتغییر در ضریب پسا با توجه به تغییر زاویه   

𝑑𝑒𝑔−1   
𝐶𝐿  ضریب برآ سه بعدی 

𝐶𝐿𝛿𝑒   
    افقی تغییر در ضریب برآ با توجه به تغییر زاویه سکان

𝑑𝑒𝑔−1 
𝐶𝐿0  ضریب برآ در زاویه حمله صفر 
𝐶𝐿𝛿𝑓

 𝑑𝑒𝑔−1تغییر در ضریب برآ با توجه به تغییر زاویه فلپ   
C𝐿𝛼  نرخ تغییر ضریب نیروی برآ برحسب زاویه حمله  

𝐶𝑀𝐴𝐶  ( میانگین وتر آیرودینامیکیm) 

𝐶𝑀𝐺𝐶  (mمیانگین وتر هندسی )  
𝐶𝑚𝛼

 نرخ تغییر ضریب نیروی برآ برحسب زاویه حمله  
𝐶𝑚𝛿𝑒

ه تغییر در ضریب ممان غلت با توجه به تغییر زاوی  

 (𝑑𝑒𝑔−1)افقی  سکان
𝐶𝑚0

 ضریب ممان غلت در زاویه حمله صفر  

𝐶𝑟  ( طول ریشه بالm) 

𝐶𝑅𝐸𝐹   طولMGC  ( بال𝑚) 

𝐶𝑡  ( طول نوک بالm) 

𝑑𝐹𝑆           ( عمق سازه بدنهm) 

𝐸  مداومت پروازی (𝑠𝑒𝑐) 

𝐹𝑡𝑎𝑖𝑙  ودیفاکتور وزن دم عم 
𝑖𝐴𝑖𝑟𝑓𝑜𝑖𝑙𝑇𝑖𝑝  شمارنده ایرفویل نوک بال 
𝑖𝐴𝑖𝑟𝑓𝑜𝑖𝑙𝑇𝑖𝑝  شمارنده ایرفویل ریشه بال 

𝑖𝐸𝑛𝑔  شمارنده موتور 

𝑘  ثابت پسآ قطبی 

𝑙𝐹𝑆  ( طول سازه بدنهm) 

𝑙𝐻𝑇  ( طول بازو دم افقیm) 

𝑀  ( سرعت صوتm/s) 

𝑁ENG  تعداد موتور 

𝑁OCC  تعداد مسافر و خدمه 

𝑛𝑧  ضریب بار نهایی 

𝑃𝐵𝐻𝑃  توان معادل نیروی پیشران  (𝐵𝐻𝑃) 

𝑅  ( برد فاز سیرkm) 

𝑅1   شعاع بدنه در قسمتMGC ( بالm) 

𝑅2   شعاع بدنه در قسمتMGC ( دمm) 

𝑆  ( مساحت بال𝑚2) 

𝑆𝐹𝑈𝑆  مساح( ت خیس بدنه𝑚2) 

𝑆𝐻𝑇  ( مساحت دم افقی𝑚2) 

𝑆𝑅𝐸𝐹  (𝑚2مساحت سطح بال )  

𝑆𝑉𝑇  ( مساحت دم عمودی𝑚2) 

𝑇   نیروی پیشران(𝑁) 

𝑇𝑁   نیروی کنترلی پیشران(𝑁) 

𝑇𝑚𝑎𝑥   حداکثر نیروی پیشران(𝑁) 

𝑉  ( سرعت هوایی هواپیما𝑚𝑠−1) 

𝑉𝐻𝑇  ( حجم دم افقی𝑚3) 

𝑉𝑚𝑎𝑥  هوایی  سیر سرعت حداکثر(𝑚𝑠−1) 

𝑉𝑃  فشار تحت کابین بخش حجم (𝑚3) 

𝑉𝑉𝑇  ( حجم دم عمودی𝑚3) 

𝑊  ( وزن هواپیما𝑘𝑔) 

𝑊o  ( وزن خالص طراحی هواپیما𝑘𝑔) 

𝑊AC  شده از سیست بینی وزن پیش( م تصفیه هوا𝑘𝑔) 

𝑊AV  بینی وزن پیش ( شده از سیستم اویونیک𝑘𝑔) 

𝑊crew  ( وزن خدمه𝑘𝑔) 

𝑊CTRL  شده از سیستم بینی وزن پیش ( های کنترل پرواز𝑘𝑔) 

𝑊EI  ( وزن موتور𝑘𝑔) 

𝑊EL  شده از سیستم بینی وزن پیش ( های الکترونیکی𝑘𝑔) 

WEMPTY  ( وزن خالی هواپیما𝑘𝑔) 

𝑊ENG  ( وزن موتور قبل از اتصال𝑘𝑔) 
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𝑊fin  ( وزن نهایی در ابتدای فاز سیر𝑘𝑔) 

𝑊FS  بینی وزن پیش ( شده از سیستم سوخت𝑘𝑔) 

𝑊Fuel  ( وزن سوخت𝑘𝑔) 

𝑊FURN  بینی وزن پیش ( شده مبلمان𝑘𝑔) 

𝑊FUS  شد بینی وزن پیش( ه سوخت موجود در بدنه𝑘𝑔) 

𝑊𝐹𝑊  ( وزن سوخت بال𝑘𝑔) 

𝑊𝐻𝑇  بینی وزن پیش ( شده دم افقی𝑘𝑔) 

𝑊𝐻𝑌𝐷  بینی وزن پیش ( شده از سیستم هیدرولیک𝑘𝑔) 

𝑊𝑖𝑛𝑖  ( وزن اولیه در ابتدای فاز سیر𝑘𝑔) 

𝑊𝑚𝑔  ( وزن ارابه فرود اصلی𝑘𝑔) 
𝑊Payload  ( وزن بار𝑘𝑔) 

𝑊𝑡𝑜  ( وزن در هنگام برخاست𝑘𝑔) 

𝑊𝑈𝐴𝑉  ( وزن اویونیک قبل از اتصال𝑘𝑔) 

𝑊𝑉𝑇  بینی وزن پیش ( شده دم عمودی𝑘𝑔) 

𝑊𝑤  بینی وزن پیش ( شده بال𝑘𝑔) 

𝑥𝑀𝐺𝐶   موقعیت𝑀𝐺𝐶 از لبه ( ی حمله بالm) 

𝑦𝑀𝐺𝐶  (mاز راستای محور طولی بال ) 𝑀𝐺𝐶قعیت مو  

𝑧𝑇  
 𝑧فاصله خط نیروی پیشران از مرکز جرم در راستای 

(m) 
 علایم یونانی

𝜆𝑤  شوندگی بال نسبت باریک 

Λ𝑐/4  
میانگین مرکز  از 0.25ی  زاویه سوئیپ بال در فاصله

 (𝑑𝑒𝑔)هندسی 

𝛬𝐻𝑇  
میانگین  از 0.25ی  فاصلهزاویه سوئیپ دم افقی در 

 (𝑑𝑒𝑔)مرکز هندسی 

𝜆
𝐻𝑇

 شوندگی دم افقی نسبت باریک  

𝜆
𝑉𝑇

 شوندگی دم عمودی نسبت باریک  

𝛬𝑉𝑇  
میانگین  از 0.25ی  زاویه سوئیپ دم افقی در فاصله

 (𝑑𝑒𝑔)مرکز هندسی 

Δ𝑃   ( اختلاف فشار کابین𝑃𝑠𝑖) 

𝛼𝑍𝐿  در برآ صفر  زاویه حمله(𝑑𝑒𝑔) 

𝛼   زاویه حمله(𝑑𝑒𝑔) 

𝜌  ( چگالی هوا در ارتفاع مورد نظر𝑘𝑔𝑚−3) 

𝛿  القایی پسآ ضریب فاکتور 

휀𝑇   زاویه نیروی پیشران(𝑑𝑒𝑔) 

𝛿𝑒   زاویه الویتور(𝑑𝑒𝑔) 

𝛿𝑓   زاویه انحراف فلپ(𝑑𝑒𝑔) 
𝜂𝑝  ضریب کارایی ملخ 
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