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 چکيده

با توجه به موقعيت جغرافيايی و شرايط حال حاضر در جهان، کشور نياز دارد تا هم گام با دنيا در راستای تقويت قوای دفاعی  تمام تلاش 

ر نسبت به ديگر از ابزارها  به دليل ويژگی های منحصر به فرد آنها از جمله خود را انجام دهد.يکی از ابزارهای دفاعی که در دهه های اخي

تر ماموريت و ... مورد توجه بسياری از کشورها از جمله کشور ما نيز  قرار گرفته اند، پرنده های عدم تلفات انسانی ، بررسی و انجام دقيق

های شود.در همين راستا محققان کشور ما نيز در سالها انجام میرندهبدون سرنشين هستند. که امروزه تحقيقات بسياری بر روی اين پ

ها با کمترين هزينه و با اند و سعی شده است تا اين پرندههای بسياری در مورد اين وسيله دفاعی و تحقيقاتی انجام  دادهاخير  تحقيق

های دو موتور  و قابليت حمل دوربين در  ابتدا دون صوت با ويژگیای مابيشترين کارايی ساخته شوند.در اين مقاله نيز تلاش شده تا پرنده

ای مورد تحليل قرار گيرند تا بتوان در ها، بدنه، دم و ارابه فرود طراحی بهينه  و سپس از نظر آيروديناميکی و سازهاجزا آن از جمله بال

 ها استفاده کرد.    آينده از اين تحقيق برای  ساخت اين گونه  پرنده
 

 .آيروديناميک طراحی بهينه،مادون صوت، دو موتور،های کليدی: واژه
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 مقدمه -1

يکی از ابزارهای دفاعی و تحقيقاتی که امروزه در جهان مورد استفاده قرار می گيرد.هواپيماهای بدون سرنشين هستند که 

تر ماموريت، هزينه کلی کمتر و ... بيشتر به علت ويژگی های منحصر به فرد آن از جمله : عدم تلفات انسانی، انجام دقيق

يز در تلاش برای ساخت و طراحی اين گونه پرنده ها هستند.می توان برای نمونه کشورهای کشورهای جهان از جمله کشور ما ن

 زير را با چند نمونه از اين هواپيماها نام برد:

/  BAI TERN ،BAI subscale UAV trainer / آمريکا: Tasuma SAGT-50 ،Dragon DA/3،  انگلستان :

/ فنلاند:  EMT LUNA X-2000آلمان : /  Farner Topaz/ سوييس :  NRIST YK-7چين : 

Avaruustekniikka AT 85 :پاکستان / AWC Mk I 

در ضمن اطلاعاتی شامل : ابعاد، وزن، عملکرد، موتور نيز از هواپيماهای بدون سرنشين فوق موجود است که به علت کمبود 

 فضا از ذکر کردن آن در اين مقاله صرفه نظر می شود.

بررسی پولاردرگ،ماموريت، تخمين وزن، بررسی حساسيت ها، بايد مراحل زير را انجام داد:تعيينبرای طراحی اين پرنده 

تحليل انتخاب موتور و سيستم پيشران، طراحی ارابه فرود، وزن و تعادل،الزامات، پيکربندی، طراحی وانتخاب بال و بدنه و دم،

 ونتاژ.تحليل سازه، طراحی مدل سه بعدی و نحوه مآيروديناميکی،

تعيين ماموريت: -2  

 مأموريت هواپيما بدون سرنشين به صورت زير است:

 200دقيقه گشت زنی با سرعت  120کيلوگرم / موتور : سيستم پيشرانش پيستونی / مداومت پروازی :  3بار قابل حمل : 

کيلومتر بر ساعت /  220کروز :  کيلومتر / سرعت 18عملياتی / شعاع عمليات :  کيلومتر بر ساعت و فيلم برداری از منطقه

 متر از سطح دريا / نشست و برخاست در باند آسفالت 4000:  سقف پرواز

 پروفيل مأموريت هواپيما نيز به صورت زير است:
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 پروفيل مأموريت هواپيما. 1شکل شماره 

 مراحل انجام مأموريت هواپيما به صورت خلاصه در زير آمده است:

موتور/حرکت روی باند برای شروع برخاست/برخاست/اوج گيری تا ارتفاع مورد نظر/پرواز سير برای  روشن و گرم نمودن

رسيدن به منطقه عمليات/تغيير ارتفاع و گشت زنی/پرواز سير برای برگشت به پايگاه زمينی/کاهش ارتفاع/فرود و خاموش 

 شدن موتور

تخمين وزن : - 3  

وفيل مأموريت طبق مراحل زير انجام می گيرد:فرآيند تخمين وزن هواپيما براساس پر  
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:در نظر گرفتن وزن بار با توجه به ماموريت-3-1  

(1)   

 

 با توجه به بانک اطلاعاتی: حدس يک مقدار تقريبی برای وزن برخاست -3-2

 

(2)   
 

تعيين وزن سوخت: -3-3  

(3)   

(4)   

(5)   

 2.1طراحی هواپيمای راسکام، جدول  1يت وجود دارد. اين مقادير از جلدمربوط به مأمور 9و  8و  4تا  1نسبت وزن فازهای 

 6که مربوط به پرواز سير است و همچنين فاز  7و  5برای هواپيماهای دست ساز خانگی به دست می آيد.نسبت وزن فازهای 

 که مربوط به 

طراحی هواپيمای راسکام است. 1اين روند نيز در جلدهای برگيت تعيين می شود.فازگشت زنی می باشد از فرمول  

 و نتيجه آن برای فازهای ديگر در جدول زير آمده است:

فاز نسبت وزن انتها به ابتدا  فاز وزن ابتدای فاز وزن انتهايی فاز 

0.998   1 

0.998   2 

0.998   3 

0.995   4 

0.994   5 

0.915   6 

0.995   8 

0.995   9 

نسبت وزن انتها به ابتدا فازها . 1جدول   

(6)  

 

(7)   

(8)   
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 محاسبه يک مقدار آزمايشی برای وزن خالی عملياتی:  -3-6

(9)   

محاسبه يک مقدارآزمايشی برای وزن خالی: -3-7  

(10)   

 با توجه به بی سرنشين بودن هواپيما و ابعاد کوچک آن می توان فرض کرد:

(11)    

 

خالی با استفاده از رابطه خطی وزن خالی و وزن برخاست:محاسبه وزن  -3-8  

(12)   

Aدراين معادله مقادير و   B  توسط رابطه خطی وزن برخاست و وزن خالی کليه هواپيماهای بانک اطلاعاتی تعيين می 

Excelشوند.طبق نمودارخروجی از نرم افزار  مقادير زير به دست می آيد:    

A = 0.1743   ,   B = 1.0006 

(13)    

بدست آوردن خطا : -3-9  

در اينجا با مقايسه مقدار وزن خالی آزمايشی و وزن خالی محاسبه شده درمرحله قبل ودر نظر گرفتن خطايی کمتراز 

دوباره تکرار می شود.خطا را به صورت زير  6تا1کار به پايان می رسد.در صورتی که خطا بيشتر از مقدار مجاز بود مراحل %5/0

 آيد: بدست می

(14)  
 

مرحله نتايج به صورت زير است: 4که بعد از   

e     Step 

0.04% 10.3 10.3 2.1 15.4 4 

بار تکرار 4نتايج بعد از  .2جدول  
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 بررسی حساسيت ها:  -4

ر بودن های به کار برده شده و متغيبعد از انجام محاسبات مربوط به تخمين وزن، با توجه به تقريبی بودن بعضی از کميت

توان چگونگی تغيير وزن برخاست را نسبت به تغيير هر يک از اين پارامترها محاسبه نمود.نتايج اين محاسبات در آن ها، می

 جدول زير آمده است.

 پارامتر حالت مقدار حساسيت

 
 بی بعد

-  

 
 بی بعد

-  

 
Kg/km 

Range R 

 
kg/hr 

Loiter E 

 
kg/km/hr 

Loiter V 

 
lb/lb/hp/hr 

Range  

 
lb/lb/hp/hr 

Loiter 

 
kg 

Range  

 
kg 

Loiter 

 
lkg 

Range 
 

 
kg 

Loiter 

 هانتايج نهايی حساسيت .3جدول

: درگ پولار - 5  

 هدف  بدست آوردن روابط و منحنی های زير است:

      ,               ,       

ا فرض يک نمودار سهمی شکل، رابطه ضريب پسآ با ضريب برآ به صورت زير حاصل می شود:ب  

(15)  
 

 حال از روابط زير استفاده می کنيم:

(16)  
 

(17)   



 فناوری و مهندسی علوم، در پژوهش فصلنامه

 67-50، صفحات 1396  تابستان، 2، شماره 3دوره 

 

55 

 

aضرايب  و   b اع پوسته ها و تابعی از ضريب اصطکاک پوسته معادل هواپيما می باشند برای آن مقادير گوناگونی با توجه به انو  

 پيشنهاد شده است. برای اين هواپيما بدون سرنشين مقدار 3.4کتاب طراحی هواپيمای راسکام جدول 1ی ساخت  در جلدفناور

معقول به نظر می رسد. پس مقدار ضرايب   005/0 a و   b :به صورت زير خواهند بود   

 
(18)   

cمقادير  و   d پيماهای دست ساز خانگی با توجه به برای هوا 3.5کتاب طراحی هواپيمای راسکام جدول  1نيز از جلد 

 نزديک بودن آن به هواپيماهای بدون سرنشين خوانده می شوند.

 
 

 
فاده از آن حال يک مقدار ميانگين از نسبت وزن برخاست به مساحت بال هواپيماهای بانک اطلاعاتی اختيار می شود تا با است

  محاسبه شود که اين مقدار 3/2 فرض می شود:CD0يک مقدار برای مساحت بال تخمين زده و سپس مقدار 

(19)  

 
(20)  

 
Aحال يک مقدار برای نسبت منظری  و   e در نظر گرفته می شود:   

   ,   e=0.08  
توان رابطه بين ضريب پسآ و برآ را به دست آورد:می  

(21)   
را برای حالت های ديگر پروازی در جدولی که خواهد آمد  می باشد. اين معادله Cleanمعادله به دست آمده برای حالت 

طراحی  1در جدول زير که از جلدe برآی صفر و  های مختلف پروازی مقادير تغييرات ضريب پسآیشود. برای حالتخلاصه می

 آورده شده است. 3.6هواپيمای راسکام جدول

ی شود.در همه حالت ها ارابه فرود همواره در حالت حالت محاسبه م 5حال رابطه بين ضريب پسآ و ضريب برآ را برای 

 پايين قرار دارد.معادله هر مرحله در جدول زير آمده است:

 e  شماره  نوع حالت فلپ ها

 حالت

 No 

effect 
 1 بالا 

 2 درحالت برخاست  0.75 

 0.83 

 
 3 پايين 

 0.78  Approach 4 

 5 فرود  0.75 

حالت 5بين ضريب پسآ و  ضريب برآ  رابطه   .4جدول  

:الزامات پرواز - 6  

اين معادله شوند. بيان می 1حالت پروازی مورد بررسی قرار گرفته است که با توجه به معادله  6برای بررسی الزامات پرواز، 

ساده سازی به معادله زير بر اساس تعادل انرژی هواپيما که در شکل زير آمده است در حالت کلی پرواز به دست می آيد که با 

 رسيم.می
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ه هواپيمای در حال حرکتبنيروهای اعمالی  .2شکل  

 (22)  
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حالت محاسبه می کنيم. 6حال اين معادله برای   

:ارتفاع و سرعت کروز ثابت -6-1  

(23)  
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:سرعت صعود ثابت -6-2           

(24)  
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ارتفاع و سرعت گردش ثابت -6-3  : 

(25)  
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:یشتاب افق-6-4  
(26)  
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   :اوجگيری شتابدار -6-5

(27)  
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:سرعت واماندگی -6-6  

(28)  
max

2

2

1
)( LS CV

S

W
  

به دياگرامی که شامل رعايت همه قيود بالا باشد،   .باشد می m/s 20سرعت واماندگی است و  برابر  SVدر معادله بالا 

 دياگرام همسازی گويند.

 هواپيما: ن نقطه طرحييتع -6-7

با انتخاب نقطه مناسب شود. و نقطه مناسب طراحی انتخاب می معين شدهفضای ممکن طراحی  همسازیاز آناليز دياگرام 

هواپيما که مفاهيم اصلی در طرح هواپيما  موتور تراستدو پارامتر مهم يعنی سطح بال و و تخمين اوليه وزن برخاست، حی طرا

. معمول اين است که اين نقطه به گونه ای انتخاب شود که بيانگر حداقل تراست و حداقل سطح بال .هستند به دست می آيند

قل بودن تراست موجب کوچک بودن موتور و حداقل بودن سطح بال نيز به معنای برای رعايت همه شرايط و قيود باشد. حد ا

وزن کمتر سازه بال و کوچکتر بودن هواپيما است که هر دو اين موارد بهعنوان نقطه قوت در طراحی به دليل وزن کمتر موتور 

 شوند.و سازه محسوب می
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هواپيما نقطه طرح .3شکل  

:پيکربندی -7  

 چيدمان و شکل کلی اجزای مختلف هواپيما شامل بال، بدنه، دم، موتور و ارابه فرود و محل قرارگيری  در اين فصل

.شود های هواپيما بيان میسيستم  

بال :-7-1  

نحوه جايگذاری بال:-7-1-1  

حی حالت رد طراباشد. برای هواپيمای موسه حالت برای جايگذاری بال در بدنه که شامل بال بالا، بال پايين، بال وسط می

 بال بالا بنا به دلايل زير انتخاب می شود:

 باشند.اغلب هواپيماهای بانک اطلاعاتی به صورت بال بالا می .1

 باشد.توزيع لطفت برای بال بالا مناسب تر می .2

 باشد.حالت بال بالا دارای پايداری سمتی بهتری می .3

 شود .تر میاپيما آسانهای هوبرای نصب دوربين حالت بهتری می باشد و نصب سيستم .4

انتخاب شکل بال: -7-1-2  

 شکل بال بنا به دلايل زير به اين صورت  انتخاب شده است:

 ترين توزيع ليفت به حالت بيضوی به دست آورده شود.سطح بال به صورت ذوزنقه ای در نظر گرفته شده تا نزديک .1

 ها و سازه بال با توجه به محدوديت زمان.تر قالبساخت ساده .2

 تحليل و محاسبات ساده تر با توجه به محدوديت زمان. .3

تر می شود امکان استقرار اسپار يک تکه به صورت يک تير در بيشترين ضخامت بال که بر اساس آن سازه بال محکم .4

. 

 های توليد.کاهش هزينه .5

 ها.وزن کمتر به دليل کاهش پيچيدگی .6

 امکان ساده و در عين حال مطمئن نصب بال به بدنه .7

 

 
 

 

 

 

 
 

شکل بال .4شکل  

دم و سطوح کنترل: -7-2  
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شکل انتخاب شد. 8دم نهايی به دلايل  زير به صورت   

 دم به ميزان کمتری در جريان هوای خروجی از ملخ موتور قرار می گيرد. .1

به دليل ادغام سطح افقی و عمودی، سازه و تعداد سرو کمتری برای سطوح کنترل به کار گرفته شده دم وزن کمتری  .2

 اهد داشت.خو

 کنترل و پايداری هواپيما با وزن کمتر .3

 به صورت ميله ای برای اتصال امپناژ به بال و استحکام و کاهش وزن  tail boomقرار دادن دو عدد  .4

 

 
 

 

 

شکل دم .5شکل  

بدنه:-7-3  

يزات در آن بدنه با مقطع تقريبا چهار گوش طراحی شده تا فضای کافی جهت قرار دادن بار و مخزن سوخت و ديگر تجه

وجود داشته باشد و به راحتی اين تجهيزات نصب شوند.برای توليد پسای کمتر و طراحی زيباتر گوشه های بدنه پَخ زده و موتور 

 پوشانده می شود.. 

 

 

 

 

 
شکل بدنه .6شکل  

ارابه فرود: -7-4  

ران شده است. چرخ جلو امکان دوهای اصلی در عقب برای هواپيما در نظر گرفته ارابه فرودثابت از نوع سه چرخه با چرخ

 حول محور عمودی دارد.

موتور:-7-5  

 توان مورد نياز هواپيما در دو موتور پيستونی تقسيم می شود. دلايل اين مسئله در زير آورده شده است . 

از موتور  چنانچه در طی انجام مأموريت به دليلی يکی از موتورهای هواپيما خاموش شود، هواپيما می تواند با استفاده .1

 ديگر خود را به پايگاه زمينی برساند و يا در صورت امکان  مأموريت خود را به پايان برساند.

 شود تا قابليت اطمينان هواپيما برای انجام مأموريت افزايش يابد. استفاده از دو موتور باعث می .2

پيمای طراحی شده دو موتور در نظر گرفته می استفاده از دو موتور برای توليد انبوه توجيه اقتصادی ندارد، اما درهوا  .3

 شود تا احتمال از دست رفتن آن کاهش يابد. 

 استفاده از دو موتور باعث توزيع جرمی مناسب در جلو وعقب هواپيما شده که روی بالانس هواپيما موثر است.   .4

که سبب کاسته شدن مصرف سوخت ها همديگر را خنثی می نمايد. با استفاده کردن از دو موتور ترک ناشی از موتور .5

 گردد.و افزايش برد و تداوم پرواز هواپيما نيز می

با نصب دو موتور در دو طرف سازه بدنه وزن سازه و استقامت لازم را می توان نسبت به حالتی که يک موتور به  .6

 می يابد.صورت متمرکز به سازه نيروی شديدتری را وارد کند کاهش داد. در نتيجه عمر سازه افزايش 
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محل قرارگيری دوربين و آنتن:-7-6  

 شود.چون هدف مأموريت روی زمين است دوربين در زير بال برای ديد بهتر و کامل تر از منطقه مأموريت نصب می .1

يک دريچه شود.نصب می Data Linkو يکی در پايين برای  GPSدو عدد آنتن، يکی در بالا برای ارتباط با سيستم  .2

 شود.برای جايگذاری و نصب آسان سيستم های داخل هواپيما قرار داده میدر بالای بدنه 

بال قابليت جداشدن از بدنه را دارد تا هم حمل و نقل راحت تر داشته باشد و هم بتوان از محل قرار گيری بال به  .3

 تواند کمتر مورد دسترس باشد استفاده شود.هايی که میعنوان دريچه برای نصب سيستم

ت پيکربندی کلی هواپيما به صورت زير خواهد بود.در نهاي  

 

 

 

 

 

 

طراحی و انتخاب بال، بدنه و دم. 7شکل  

:محاسبه سطح بال-7-1 -7  

اگرام همسازیيبرای محاسبه سطح بال طبق موارد ارائه شده در فصل الزامات پرواز از د  ن صورت کهيشود به ا استفاده می 

W/Sمقدار  باشدوتن بر متر مربع میين 8/170ن مقدار برابر يشود که ا می از نقطه طرح انتخاب شده خوانده  ن اساس يو بر ا 

  .ديمتر مربع محاسبه گرد 05/1مقدار سطح بال 

انتخاب شکل بال:-2 -7-7  

های متعددی با بال ماياگرام همسازی هواپيج به دست آمده از ديبرای انتخاب شکل و نسبت منظری بال با توجه به نتا

ت با توجه به يدر نهاهای منظری مختلف مورد بررسی قرار گرفت تا مساحت مورد نظر بال را پوشش دهد.ها و نسبتشکل

د.يانتخاب گرد 7/4ر با نسبت منظری حدود يی به صورت زيکربندی  شکل بال نهايقسمت پ  

 

 

 

 

 

 

 

بال نمای کلی . 8شکل  

:ل باليرفويانتخاب ا -7-7-3  

از برای يب برآی مورد نينکه ضريباشد و ا لومتر برساعت میيک 220ما در حالت پرواز افقی ياپنکه سرعت هويبا توجه به ا

پروازی  يطبرای بال با توجه به شرا NACA 2312-63ل يرفويت اين گرفته شد تا در نهايم بر ايباشد تصم می 5/1بال حدوداً 

 انتخاب شد.

:دم و سطوح کنترل -7-8  

 نحوه محاسبه سطوح دم: -7-8-1
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مشخصات  برای اين منظوراستفاده شد.ل شکل دم( از روش ير سطوح دم افقی و عمودی ) به دليبرای بدست آوردن تصاو

آن   و فاصله VS، سطح دم افقی   wing متوسط بال وتر، wingSسطح بال  که شامل مای موجود در بانک اطلاعاتیيهواپ 5

  H    ،Vک يت برای هر يدر نها  ب زده شد.يتقر H X بال  آن از  فاصلهو  HS، سطح دم افقی  VX بال  از

 د.يمحاسبه گرد
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بررسی هواپيما های بانک اطلاعاتی  .5جدول  

ل دم:يرفويانتخاب ا -7-8-2  

ل يرفوينجا ايدر ا د نکند.يفت ناخواسته توليل امپناژ از نوع متقارن انتخاب شده است تا ليرفويا NACA 0009 انتخاب   

 شده است

 بدنه:-7-9

ل کاهش پسا، به راحتی بتواند يکی به دليناميرودياسب اای طراحی شده است تا ضمن برخورداری از شکل من بدنه به گونه

 د.ياز است را حمل نمايت مورد نيما برای انجام ماموريزاتی را که در هواپيتجه

 

 

 

 

 اندازه بدنه شکل و. 9شکل

صورت ما به يزات مشاهده شوند نقشه مونتاژ هواپينکه نحوه مونتاز تجهيبا توجه به موارد ذکر شده و  ابعاد بدنه برای ا

 شفاف در فصل طراحی مدل سه بعدی و نحوه مونتاژ امده است.

 

 

 

 

 

 

 سه نما با اندازه گذاری .10شکل
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 :انتخاب موتور و سيستم پيشران -8

 انتخاب موتور: -8-1

نوع موتور پيستونی دوزمانه انتخاب می شود که اين انتخاب بر اساس پايين بودن ماخ پروازی می باشد با توجه به مأموريت،

 تعيين قدرت موتور و قطر ملخ هواپيما: -8-2.

اسب بخار  66/9مقدار توان موتور  T/W=0.5با توجه به فصل الزامات پرواز و دياگرام همسازی با در اختيار داشتن نسبت 

 شود . به دست آمد. با توجه به موارد ذکر شده در فصل پيکربندی اين توان در دو موتور پيستونی به صورت مساوی تقسيم می

 برای تخمين قطر ملخ هواپيما نيز به صورت زير عمل می شود:

                 P=4.83hpبا در نظر گرفتن دو موتور ، توان هر موتور با در نظر گرفتن سهم مساوی در نظر گرفته می شود، پس     

و با درنظر گرفتن راندمان پيشرانش برابر  با استفاده از روابط ارائه شده در مراجع مربوط به عملکرد هواپيما و تئوری ملخ

 داريم:  85%

(29)  
(30) 

 
(31) 

 
 V= 200 km/h  a=0.1,  

s = 0.102 m2                       r = 0.18 m                     d=0.36m   
و يا  از سرعت زيادتری در کروز برخوردار باشد،  انتخاب ملخ هواپيما برای اينکه توان زيادتری برای برخاست داشته باشد 

 متر در نظر گرفته می شود. 4/0متر خواهد بود. در اين جا به عنوان يک حالت نرمال قطر ملخ  35/0-5/0در حدود 

 طراحی ارابه فرود : -8-3

 برای طراحی ارابه فرود موارد زير مدنظر قرار داده شده است:

يت فنری چون در هنگام فرود ضربه ناشی از فرود را گرفته و به سازه هواپيما انتخاب ارابه به شکلی با خاص .1

 آسيبی نرسد.

 قرار دادن جلوی انحنای پايه ارابه فرود به سمت دماغه تا درگ کمتری توليد کند . .2

خاست درجه در نظر گرفته شده تا هنگام بر 15زاويه بين ارابه فرود عقب و انتهای هواپيما در قسمت دم تقريباً  .3

 دم به زمين برخورد نداشته باشد.

اندازه بين چرخ های عقب، و اندازه بين چرخ عقب و جلو و همچنين ارتفاع ارابه فرود به اندازه ای گرفته شده که  .4

 تعادل را حفظ کند و با توجه به مرکز ثقل هواپيما،از غلت هواپيما روی زمين جلو گيری شود .

 واپيما با قرار دادن يک سرو برای چرخ جلو.ايجاد توانايی حرکت و دور زدن ه .5

با توجه به تحليل های آيروديناميکی و بررسی نتيجه های به دست آمده از تصوير مربوط به توزيع فشار ديناميکی، نتيجه شد  

م بر اين شد که قرار دادن انحنای پايه ارابه جلو به سمت دماغه از لحاظ آيروديناميکی مناسب نمی باشد. بر اين اساس تصمي

آيروديناميکی صورت گرفته اين نوع پايه  هایهای عقب به سمت کنار باشد که با توجه به تحليلکه انحنای پايه جلو مشابه پايه

در زير نمايی از هواپيما با ارابه فرود و نمای خود ارابه فرود نشان داده شده  کند.باشد و پسای کمتری توليد میتر میمناسب

 است
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 :نمايی از هواپيما با ارابه فرود. 11لشک

 وزن و تعادل : -9

ابتدا بايد سناريوهای مختلف بارگذاری  .گرددتعيين می در روند وزن و بالانس هواپيما حدود تغييرات مرکز ثقل هواپيما 

ر نتيجه محدوده برای قرارگيری کليه تجهيزات بررسی شده وسپس مختصات مرکز ثقل در هر حالت به دست آورده شود و د

اما  چون هنوز تجهيزات در اختيار ما نيست اين روند به طور کامل انجام نپذيرفتهگردد.تغييرات مختصات مرکز ثقل حاصل می

ای انجام شد تا حوزه تقريبی تغييرات مر چيدمانی اجزا به گونهبا درنظر گرفتن حدود وزن تجهيزات مورد نياز  و سازه هواپيما،

کرد ريشه بال قرار گيرد و محاسبات ديگر از جمله تعيين محل ارابه های فرود بر اين اساس  C/4اپيما در حدود کز جرم هو

تقريب شد.با توجه به مصرف سوخت ،مرکز جرم  مخزن سوخت در حدود مرکز حوزه تغييرات  قرار داده شده تا ممان  تاثيرات 

 کاهش سوخت روی مرکز جرم خنثی گردد.

 

 

 

 

 ز جرم هواپيمامرک .12شکل

 تحليل آيروديناميکی : - 10

 توسط ملخ تأثير. شد فرود انحام و کروز پروازیی فازها در يک به يک مقياس در هواپيما حول جريان ميدان CFD تحليل

 یبرا ملخ سطح طرف دو در شود،یم گرفته نظر در موتور يک تراست با معادل اندازه نظر از که استاتيک فشار اختلاف اعمال

 با کروز و دريا سطح در درجه 10 حمله زاويه و ساعت بر کيلومتر 60 سرعت با فرود .شد انجام موتورها تراستیساز شبيه

 . شد لحاظ دريا سطح در درجه 3 حمله زاويه در ساعت بر کيلومتر 200 سرعت

 حل مورد در فلوئنت افزاررمنی برای سازگسسته وی مرز شرايط سيال، خواص،یمدل آشفتگحل ميدان، تنظيمات زير در

 : است شده بيان الذکر فوق شرايط در هواپيما برای جريان

Tetrahedral 

unstructured 
Grid 

3D Space 
Steady Time 

Spalart-Allmaras 

turbulence model 
Viscous 

Strain/Vorticity Production Option 
Enabled Heat Transfer 

 افزارنرم تنظيمات مدل در.6جدول

  ر ارائه شده است.ير زيان به صورت تصاويدان جريج محاسبات عددی مينتانمونه در ادامه 

 

 

 

 

 

 تقارن صفحه در جريان خطوط با همراه استاتيک فشار توزيع  .13شکل
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 تقارن صفحه با همراه ديناميک فشار توزيع .14شکل

 

 

 

 

 

 سرعت بردارهای  .15شکل

 

 

 

 

 

 

 يانجر خطوط .16شکل

 تحليل سازه: -11

پرداخته شده است. به اين منظور به طور   Abaqus در اين مرحله  به تحليل قسمتی از سازه هواپيما توسط نرم افزار

 نمونه فقط موارد مربوط به دم و بال  تحليل و بررسی شده است. روند کار تحليل به صورت زير است :

 : جنس انتخاب -11-1

ای شکل پذير، با استحکام بالا و وزن کم تصميم بر آن شد تا از مواد کامپوزيتی برای ساخت بال و دهبا توجه به نياز به ما

برای  باشد .در صورت نيازشکل که در داخل بال ، از جنس چوب می Hبدنه و دم هواپيما استفاده شود.همچنين جنس تير 

 .توان از عمليات پخت استفاده نموداستحکام بيشتر هر قسمت می

 گرافيت : -خواص کامپوزيت اپوکسی -11-2

 ها مورد بررسی قرار گرفت. اين خواص به شرح زير است :اپوکسی برای انجام تحليل -خواص کامپوزيت کربن

 :ها ضريب پواسون و مدول يانگ در هر جهت دارای مقادير متفاوت است.اين مقادير به صورت زير استدر کامپوزيت

,  , ,                           ,  = 148e9 

 آيد که نتيجه آن به صورت زير است:های ماتريس سختی اين ماده کامپوزيتی از روابط موجود بدست میدرايه
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 های ماتريس سختی  ماده کامپوزيتیدرايه  .17شکل

 احل تحليل دم و بال هواپيما:مر -11-3

 تحليل دم:  -11-3-1

روند ميلی متر ساخته شده است. 1.5ساختار دم به صورت هشتی طراحی شده و از  پوسته ای کامپوزيتی به ضخامت 

 به صورت زير است: Abaqusتحليل در برنامه 

 .است شده وارد افزار نرم در نظر مورد کامپوزيت سختی ماتريس هایدرايه .1

به صورت نمونه  به شکل يکنواخت انجام شده است. اين بارگذاری به صورت يک توزيع فشار روی  بارگذاری بعد قسمت در .2

 اختلاف فشار دو طرف ايرفويل دم در زاويه حمله بالا برای ايرفويل سطح پوسته در نظر گرفته شده است.

3.  NACA-0009 با استفاده از نرم افزارDesign foil  بدست آمده است.، يک اتمسفر 

 . .است شده انتخاب مثلثی صورت به  بهينه حالت در دم بندی شبکه .4

  های زير مشخص شده است.نتايج اين تحليل به صورت شکل

 
 

 
 

 

 

 

 

 تنش روی دم تمرکز. 18شکل

 

 

 

 
 

 

 

 روی دم فشار توزيع  . 19شکل

 تحليل بال: -11-3-2

شکل قرار گرفته است.جنس اين تير  Hدر داخل بال يک تيره است.متری تشکيل شدميلی 1.5بال از يک پوسته کامپوزيت 

 ميلی متری می باشد. 1.5از چوب به همراه يک لايه کامپوزيت

در زاويه حمله بالا با نرم افزار  NACA-2312به طور نمونه بارگذاری روی بال از توزيع فشار در بالا و پايين  ايرفويل 

Design foil 5/1 باشد. چون بال متقارن است نصف بال تحليل شده است. بارگذاری از نوع فشاری می اتمسفر بدست آمده

 گاهی يک سر درگير استفاده شود و زمان محاسبه نيز کاهش يابد .است تا از شرط مرزی تکيه

بندی روکش کامپوزيتی تير و تير به صورت مربعی شبکهبندی مناسبی در سطوح بال به صورت مثلثی اعمال گرديد.شبکه

در تحليل آباکوس انجام شده، برای بارگذاری تنها از نيروهای آيروديناميکی بال استفاده شده است اما در گرديده است.

 توان تاثير برايند ممان دم و بال را نيز به بارگذاری خارجی اضافه نمود.های بعدی میتحليل
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 نتايج اين تحليل در شکل های زير مشخص شده است.

 

 

 

 

 

 

 

 روی سازه بال  تنش تمرکز .20شکل

 

 

 

 

 

 

 

 
 روی سازه بال فشار توزيع .21شکل

 طراحی مدل سه بعدی و نحوه مونتاژ: -12

 ها پرداخته می شود.در اين قسمت به بررسی چيدمانی ومونتاژ و دمونتاژ سيستم

ها آسان باشد.در تعيين به آناند که دسترسی گرفتهشود، اجزا در مکانی قرارطور که در نمای ارائه شده مشاهده میهمان

ها با توجه به همين ها نيز توجه شده است و اندازه دريچهها از طريق دريچهمکان اجزا، به چگونگی نصب يا خارج کردن آن

توان به عنوان دريچه نيز استفاده کرد تا ای طراحی شده است که از آن میموضوع تعيين گرديد.حباب دوربين به گونه

ها در قسمت فوقانی و جلو سب به دوربين وارسال ديتا امکان پذير باشد.دريچه دسترسی به اتوپايلوت و باطریدسترسی منا

ها از های گاز موتوربدنه قرار دارد. باطری ها درمکان قابل دسترس  قرار گرفتند تادر صورت نياز تعويض ويا شارژ گردند.سرو

 .شوددريچه حباب دوربين ودريچه جلو تنظيم می

 های هواپيما در فضای بال و بدنه ودم معين شده است:در تصاوير زير چيدمانی و سيستم

 

 

 

 

 

 
 

 طراحی مدل سه بعدی .22شکل
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 نتيجه گيری: -13

ای معين نمود و بر آن اساس سازه مورد های سازهها را برای تحليلتوان بارگذاریبا توجه به تحليل های آيروديناميک می

 راحی و يا بررسی نمود. نياز هواپيما را ط

 ها ،موارد زير تشخيص و برای اصلاح آن ها اقدام شد.با توجه به نتايج کسب شده و مشاهده خطوط جريان و محل گردابه

کيلومتر و محاسبات آيروديناميکی که به طور نمونه در سطح دريا انجام شده است  4با توجه به طراحی هواپيما برای ارتفاع 

دانسيته سطح دريا می باشد و نيز تاثير عدد رينولدز در ارتفاع روی ضريب  6/0کيلومتر حدود  4ه در ارتفاع و اينکه دانسيت

ليفت که هر دو باعث کاهش ضريب ليفت می گردد و همچنين با توجه به اينکه نتايج مربوط به اجرای برنامه در سطح دريا می 

الذکر به ميزان مناسبی برای خنثی نمودن وزن هواپيمای صحيحات فوقباشد، ليفت حاصل شده پس از اصلاح لازم در مورد ت

 کيلومتر تبديل خواهد شد. 4طراحی شده در ارتفاع 

 سازه اين جلو، چرخ فرود ارابه پشت در فشار توزيعی برا شده ارائه تصوير به توجه با و پسا نيروی جدول گزارش اساس بر

 توسط بايستمی و است نامناسب آيروديناميکی لحاظ از و کرده ايجادی زياد ربسيای پسا شديد،ی جدايش گردابه توليد با

 .شود يعنی لبه نوار ارابه به سمت جريان باشد که اصلاح خواهد شد جايگزين عقب چرخ پايه با مشابه طرحی

 که است منفی يادیز ميزان به دم برا برای نيروی صفر حمله زاويه در دم زير در ملخ از ناشی جريان سرعت به توجه با

  .شود مرتفع مسئله اين تا شد خواهد استفاده دم در صاف تحتانی سطح دارای مقطع يک از آن اصلاح برای

 زاويه دادن به به اين ترتيب گشتاور دم نيز تا حد زيادی در جهت خنثی نمودن گشتاور بال کمک می کند نياز کمتری 

 .داشت خواهد کاهش سوخت مصرف و افزايش پيشرانش بازده ترتيب ينا به و ها می باشد گشتاور تعادل جهت موتور

 فهرست نمادها: - 14

DC ضريب درگ 

D0C ضريب درگ در حالت ليفت صفر 

LC ضريب ليفت 
D نيروی درگ 
g شتاب جاذبه زمين() 

SV سرعت استال() 
V سرعت پروازی() 

FW ( وزن سوخت) 

PLW (وزن بار) 

TOW وزن برخاست)) 

OE  W (وزن خالی عملياتی) 

EW   وزن خالی  () 

crewW   وزن خدمه   () 

tfoW  وزن سوخت و روغن باقيمانده در سيستم سوخت

 (رسانی)
L/D ت برآ به پسآنسب 

p   بازده ملخ 
f ( مساحت پارازيت معادل) 
n ضريب بار 

1K  2ضريب در معادله پولار درگ درجه 
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LtrV ( سرعت در حالت لويتر) 

LtrE (مدت زمان پرواز در حالت لويتر) 

 ()  سوخت مصرفی   در طول مأموريت 
 ()وزن سوخت ذخيره برای انجام مأموريت         
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