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سله مولهه مهم طراحی هواپیما    کاهش  به جهت  یسلاز  نهیبه عنوان ابراز به  نامغلوب  یمرتب سلاز  با  کیژنت  تمیالگور بدین منظور از

  و کاهشهواپیما  برد    شی، افزاسلازیبهینه  مسللله نهیهز  تابعاسلتهاده شلده اسلت.    نهیمصلالحه، زمان و هز  مندازین  ماتیتصلم   شلام::

برآ را    بیاول ضر  مهیشده است. تابع جر  دیمق تصمیم یها  ریو محدود کردن بازه متغ  مهیتابع جر  پنج، که توسط  باشدمیوزن بال  

دوم و سلوم نسلبت    مهی. تابع جرکندیم  دیمق  ،برابر باشلددر فاز کروز پرواز  مورد نیاز جهت تحم: وزن هواپیما  برآ    بیبا ضلر  دیکه با
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نسلبت به کارا ترین هواپیما   که نتایج حاکی از آن اسلت  اسلت. صلورت گرفتهآن   سلنجیشلک: بال اراهه شلده و صلحت نهیطرح به
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Abstract  
The main idea of this paper is to Adopt the optimal design of the general aviation aircraft wing to reach the 

optimal range and weight. For this purpose, the non-dominated sorting genetic algorithm II; has been used 

as an optimization tool for reducing three significant elements of aircraft design, including decisions that 

require a trade-off, time, and cost. The cost function of the optimization was the minimization of wing 

weight and maximization of aircraft range which was constrained by Four penalty functions and limiting 

decisions variables. The first function constraint was lift coefficient which should be equal to the lift 

coefficient required for supporting aircraft weight at cruise flight. The second and the third functions were 

Taper-Ratio, and tip to root maximum thickness ratio must be between one and zero. The fourth function 

was to constrain the sum of the absolute value of twist with incidence angle that must be greater or equal 

to the absolute value of wing zero lift. The fifth penalty function does not allow the lift-to-drag ratio to 

exceed the maximum limit of the lift-to-drag ratio. Design parameters were root chord, tip chord, wingspan, 

incidence angle, twist angle, airfoil zero-lift angle of attack, maximum thickness to chord ratio tip, and 

chord. In the end, the optimal wing shape design was proposed and validated with the target aircraft. The 

results show that compared to the most efficient target aircraft, 6.84% improvement in range but 2.87% 

increased weight has been achieved in the optimal response to the problem. 
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 مقدمه

با استدلال  می بایست  تصمیم گیری در هر طرح مهندسی  

علمی   و  تحلی: منطقی  باشدو  بنابراین  همراه  اطمینان ؛  جهت 

ات اتخاذ شده و یا بهبود آن ها در روند طراحی،  میافتن از تصمی

 توان از روش های بهینه سازی استهاده کرد.  می

مساه:    های    راه ح:   افتنی   ی، برادر طول چه: سال گذشته

 ؛ است  افتهی  توسعه  شماریبی  ی ها  تمیالگور،  یساز  نهیمختلف به

ها  تمیالگور  نیا  ا  عمدت  که روش  اساس  بر  نو  یها    ی سیبرنامه 

  و  دارند  انیبه اطلاعات گراد  ازیهستند که ن  یخط  ریو غ   یخط

در  افتنی  یبرا  یدیمه  یاستراتژ سراسری  بهینه  مساه:    پاسخ 

 . دنباشساده می

که   1ی تکامل  یها  تمیالگوردر مساه: پیچیده بهینه سازی،  

دارو  یمبتن  ی کارآمد  یهاروش تکام:  و  ی نیبر    یها  ی ژگیبا 

برای دستیابی به راه   ابزار مهمی  ،هستند  ریقدرتمند و انعطاف پذ

 .  آیندشمار میبهمساه:  اینگونه ح:

نو  یتکامل   ی ها  تمیلگور برنامه  الگور  2یکژنت  یسیاز    یتم ، 

مشابه    یروش ها  یرو سا  4یتکامل   یسی، برنامه نو  3یکژنت  یها

جمعیت بر  خ   مبتنی  و  آزمون  مکانیزم  و   هستند طا  و  های  از 

اکتشافی بهینه  یا  5ی تصادف  سازیبهینه  فرا  جهت     6سازی 

 .  کنند استهاده می همگرایی به جواب بهینه سراسری یا تقریبی

الگلوربیلن    از مخلتلللف  الگلور  یتکللاملل  یهللا  یتلمانواع    یتلم، 

که توسللط جان می باشللد  آن نوع  ینشللناخته شللده تر ،یکژنت

دی    توسلط یادیز  هاییشلرفتکه پ زمانی   1970هالند در سلال 

 ، توسعه داده شد.حاص: شده بوددر آن   یانگ و گلدربرگ

آغاز  یهاول  یتجمع  یا  ینسل: تصلادف  یکبا  الگوریتم ژنتیک  

و   9جهش  ، 8تولید مث:،   7انتخابفرایند های    باو سلل   شللده  

  نهایی نسللل:  ه ب یدنرسللل  تا10یا تابع هزینه ارزیابی تابع هدف  

 د.شوتکرار می

ی با اسلتهاده از روش  سلاز  ینهبه  سلاه:ح: مبا این حال،  

مشللک:    آن  یصللنعت  یاز کاربردها یاریدر بسللهای ذکر شللده  

کنند شلام: در   یم یکه مهندسلان طراح  یزیهر چ  تقریبا  اسلت.

 
1 Evolutionary Algorithms 
2 Genetic Programming 
3 Genetic Algorithm 
4 Evolutionary Programming 
5 Stochastic Optimization 
6 Meta-Heuristic 
7 Selection 
8 Crossover 

 ین بآن ممکن اسللت،  که در باشللد  هدف می یننظر گرفتن چند

  11ای، مصللالحه هسللتند  در تضللاد  یکدیگرچند هدف که با    یادو  

 ی خوب  ینمونه هاصلمیم های بهینه حاصل: شلود. تانجام شلود تا  

 .یافت یماهواپ  یتوان در طراحیرا م  مساهلی یناز چن

  ی عدد یساز  ینهبه یچالش بزرگ برا یک یماهواپ  یطراح

یه  ، توج  یطراح  یماتتصللم ینب  یچیدهتعام: پ .  رودشللمار میبه

  همینطور  و یطراح  یجنبه ها یرآنها بر سلللا  یرآنها و تأث  پذیری

  ین کلاراییبیژه  و  طور  کله بله  ایهمصلللالحلدر نظر گرفتن    نیلاز بله

:  قاب  )حداق: وزن(  ایو سلازه  یرودینامیکی)نسلبت برآ به پسلا(آ

در این موارد، از آنجایی که بیش از   .می باشللد ه اسللت،ملاحظ

به کارگیری بررسلی یک تابع هدف باید مورد بررسلی قرار بگیرد،  

 .نیاز است های بهینه سازی چند هدفه موردروش

حاص:   ی، به جاواقعدر    مسلله یکوجود اهداف متعدد در  

  ی از راه حل: هلا  یواحلد ، مجموعله ا  ینلهراه حل: به  یلک  شلللدن

شلللنلاختله    12پِرِتو  ینلهبه  ی)کله عملدتلا بله عنوان راه حل: هلا ینلهبه

،   یشلترکند. در صلورت عدم وجود اطلاعات ب  یم یجادشلود( ا  یم

اپِرِتو    ینلهبه  یراه حل: هلااز    یکیکله  توان گهلت    ینم  ز بهتر 

 .است یگرید

تکن  یاریبس از جمله   چند هدفه  یساز  ینهبه  یها  یکاز 

 مبتنی بر قدرت   ی تکامل  یتمالگور  ،13چند هدفه  یکژنت  یتمالگور

پِرِتو   ی با آرشیوتکامل  یاستراتژ،  15یکیخرد ژنت  یتمالگور،  14پِرِتو  
ا دنوجود دار  یرهو غ   16 از آن ها در طراحی هواپیما که  ستهاده 

 ای نه چندان طولانی، اما قاب: توجه دارد.پیشینه 

  از  استهاده  با  2004  سال  در  همکاران  و  پرزبعنوان مثال   

بهینه سازی مشخصه های پایداری  به  اماقد سازی بهینه تکنیک

  . ]1[  پرداختند  هواپیما  یک  مههومی  طراحی  روند   درو عملکردی  

قرار   در استهاده  مورد  تکنیک  این  نیز  داخلی  های  پژوهش 

  با  همکارانش  و  ملاهک  2005  سال  است، بعنوان مثال درگرفته

 یک   سازی  بهینه  و  طراحی  به  ژنتیک  الگوریتم  از  استهاده

  .]2[اند پرداخته   ، کوتاه  برخاست و نشست هواپیمای

9 Mutation 
10 Cost Function 
11 Trade-Off 
12 Pareto-Optimal Solutions 
13 Multi-Objective Genetic Algorithm 
14 Strength Pareto Evolutionary Algorithm 
15 Micro Genetic Algorithm 
16 Pareto-Archived Evolution Strategy 

https://blog.faradars.org/artificial-intelligence-knowledge-map/
https://blog.faradars.org/artificial-intelligence-knowledge-map/
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  اقدام   پژوهشی  در  2006همکارانش در سال    و  کاوالکانتی 

 سازی بهینه   و  طراحی  برای  کارآمد  ساختار  یک  توسعه  و  شرح  به

 حوزه   در   .]3[  اندکرده  مسافربری  هواپیمای  یک  چندموضوعی

 سازی   بهینه  روشبا استهاده از    ایسازه  ی و آیرودینامیک  تحلی:

  سال  در   همکارانش   و   کاواگنا   اقدامات   به  توانمی  ،چندموضوعی

کرد  2009  سال  در  همکارانش  و  چان  و  2008   . ]4[  اشاره 

سال   در  پژوهش،  این  با  همکاران  2009همزمان  و  با    آلونسو 

و   برد  بیشینه سازی  به  ژنتیک چند هدفه  الگوریتم  از  استهاده 

صدا سازی  مقاله  ،کمینه  بهینه در  عنوان  با  طراحی  ای  سازی 

 .  ]5[ پرداختند هواپیما

ی اخیر نیز، بیش از پیش بدین موضوعات پرداخته  در دهه 

مثلا  است،    به  اقدام  همکارانش  و  رامانا   2013  سال   در  شده 

 طراحی   سازی  بهینه  روش  به  نهره  80  هواپیمای  یک  طراحی

  و  سازه   آیرودینامیک،  موضوعات  گرفتن  نظر  در   با  و  چندموضوعی

 هوانوردی   هواپیمای  طراحی  حوزه  در  .]6[اند  کرده  کنترل

  به  توان  می  چندموضوعی،  طراحی  سازی  بهینه  روش  به عمومی

از جمله     2010  سال   در  همکارانش  و  یون  مقالهپژوهش هایی 

  را  چندموضوعی  طراحی  سازی  بهینه  روش   آن  در  که کرد    اشاره

  مدل  با   عمومی   هوانوردی  هواپیمای  یک  برای  هدفه  تک  صورت  به

  ماموریت،  پیشرانش،   آیرودینامیک،  قبی:  از  موضوعاتی  سازی

سایر    . ]7[  اند کرده  سازیپیاده  عملکرد  و  کنترل  پایداری،  وزن،

گرفته در دهه اخیر و خصوصا  های صورت  ها و طراحیپژوهش

صی:  گیری بهتر، به تهچند سال گذشته جهت مقایسه و نتیجه

 قرار گرفته است:  (1در جدول )

 17نامغلوب یمرتب سازبا    یکژنت  یتمالگور  ازمقاله    ینادر  

  چند هدفه  یساز  ینهبه  یها  یتم الگور  یناز محبوب تر  یکی که  

  یکردرو  شام:   آن   خاص  یژگیسه و .  است  شده  باشد، استهاده  می

  یعسر  ازدحامی، روش برآورد فاصله  نامغلوب یعسر  یمرتب ساز

ها بهره  بوده که در این مطالعه از آن   اپراتور مقایسه ازدحام سادهو  

 . ]12[است گرفته شده

   که  اند کردهادعا    درباره این الگوریتم  ]13[دب و همکاران  

 یتم الگور  را نسبت به  تریمتنوع   جموعهم  ،هاپاسخ  یافتناز نظر  

پِرِتو    ی با آرشیوتکامل  یاستراتژو  پِرِتو    مبتنی بر قدرت  یتکامل

 . [ 15،14] کنداراهه می

 

 

 
17 Non-Dominated Sorting Genetic Algorithm II 
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  روش  ا اسلللتهلاده ازبلطراحی بلال هواپیملا   جهلت  اللهمقل  ینا

 یق تحق ینهدف از ا.شلده اسلت گاشلتهنچند هدفه    بهینه سلازی

به  ینهحداق: زمان و هزا  ب اسلت که یطرح ینبه بهتر  یابیدسلت

ی  هلایلتمحلدود  و  راه حل: مطلوب همگرا شلللود، الزاملات  یلک

  یرمنجر به عملکرد بهتر نسلبت به سلاو  سلازد را برآورده   یطراح

برخلاف سلایر  . همچنین،شلود رقیب  شلناخته شلده  یماهایاپ هو

ند بهینه سلازی لازم های پیشلین که قب: از شلروع فرآیپژوهش

چند پارامتر تعیین و تکلیف شلللود )مانند    اسلللت تا در رابطه با

انتخلاب ایرفویل:( در این نوشلللتله فقط بلا مشلللخ  کردن رده  

ملاننلد توان موتور و جن    )هواپیملا و چنلد پلارامتر ثلابلت دیگر

 میتوان اقدام به بهینه سازی بال مدنظر پرداخت. (مواد

عمومی  هوانوردی  رده  منظور،  است    یعبارت)که    18بدین 

از حم: و   ریبه غ   ینظام  ریغ   یهوانورد   یرده ها  تمام  یبرا  یکل

نشده که با    یزیربرنامه  یشده و پروازها  یزیربرنامه  یی نق: هوا

درآمد   است   ای هدف کسب  بهینه    بعنوان(  انتهاع  موردی  نمونه 

زیر است.  شده  انتخاب  اخ  کهاسازی  دهه  به    ریدر  توجه  عدم 

ایرانعموم  یهوانورد کشور  در  هوا  ،ی  متحم:    ییصنعت  را 

  یهاکه در سال یطور کرده است، به یادیز اریبس یخسارت ها

برخ ادغام  با  سروی   و    تاکسی هوایی   یهااز شرکت  ی گذشته 

ونق: کنار گذاشته شد و صنعت حم:   یعموم  یهوانورد  ،هوایی

  ،جهیدر نت  ه و حرکت کرد  خطوط هوایی داری  به سمت  ییهوا

تر و   فیضع یی روز در صنعت هوا هر دهندگان خدمات تنوع اراهه 

  یعموم  یرشد و توسعه هوانورد. هم چنین،  کم رنگ تر شده است

  گرید  یاز سو.  داشته باشد   ییزادر اشتغال  ییسهم بسزا  تواندیم

ز ظرف  ی ادیبخش  و    ایران  کشور  یهافرودگاه  تیاز  بلااستهاده 

هوانورد  ،  رو  نیاز همکه    است  یخال  ی عموم  یتوسعه صنعت 

کشور   یهاو فرودگاه  نقش موثری ایها کرده  انیم  نیدر ا  تواندیم

   را فعال کند.

برای  ،  از بین طیف وسیع هواپیما های رده هوانوردی عمومی

ی کینگ ایر سی نود جی تی  ها یماهواپ مقایسه و صحت سنجی، 

پای ر پی ای  19ایک  کاروان  و اف چهارصد شش  20شاین    31، 

به دلی: برتری در مشخصه های  هدف  یهایماه عنوان هواپ ب21دو

نشان    2جدول  در    انآنمشخصات  که    ندانتخاب شده ا  عملکردی،

   .داده شده است
 

 
18 General Aviation 
19 The King Air® C90GTx 

 
 

 ]16[هدف یماهایهواپ یو عملکرد یکینامیرودیمشخصات آ 2جدول 
 F406 مشخصات

Caravan II 
PA-31T 

Cheyenn

e 

C90GT

x 

 36/16 11/13 8/15 طول بال )متر( 

 15/2 - 6/1 وتر ریشه بال )متر( 

نسبت باریک شوندگی  

 )بدون بعد( 

1 - 5/0 

 6/8 2/7 7/9 )بی بعد(   ضریب منظری

 4/27 3/21 48/23 مساحت بال )متر مربع( 

ناکا   23012ناکا  ایرفوی: نو  بال

63212 

ناکا  

23012 

ناکا   23018ناکا  ایرفوی: ریشه بال 

415263 

ناکا  

23014.1 

 - 48/4 - 5/2 -3 زاویه پیچش )درجه( 

 48/4 5/1 2 زاویه نصب )درجه( 

بیشینه وزن برخاست  

 )کیلوگرم( 

4246 4082 4756 

بیشینه وزن سوخت  

 )کیلوگرم( 

1444 1450 1167 

بارگذاری بال )کیلوگرم  

 بر متر مربع( 

3/190 6/191 2/174 

بارگذاری توانی  

 )کیلوگرم بر کیلووات( 

99/5 43/4 8/5 

سرعت استال )متر بر  

 ثانیه( 

67/41 09/39 6/39 

سرعت کروز )متر بر  

 ثانیه( 

126 109 107 

 2429 2739 2729 بیشینه برد )کیلو متر( 

 

   تعریف مسئله

به    یاز محل  محموله ها  ایحم: افراد    یبرا  ماهایهواپ اغلب  

مداومت پروازی      ایبرد  ها  که در آن  شده اند  یطراحمح: دیگر  

سا  شتریب دارد    ریاز  اهمیت  طراحی  های  در   .فاکتور   حتی 

که  ماهایهواپ  الزامات    یبرایی    ا یمانند سرعت  دیگری  برآوردن 

طراح  ت یقابل اند   یمانور  و  شده  برد  پروازی  ،    با یتقرمداومت 

آن   نیترمهم  جزء  شهیهم طراحی  گرفته    هافاکتور  نظر  در 

  مایهواپ   نیرتریو مانورپذ  نیعتریاگر سرزیرا که، حتی    .ودشمی

ارزش چندانی   ، را اراهه ندهد  یقاب: قبولمداومت پروازی    ایبرد    زین

20 Piper PA-31T Cheyenne 
21 ASI Aviation F406 Caravan II 
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ی،  نیدر زمان معتواند  یم  مایهواپ   ک یاست که    یمسافت برد،    .ندارد

به   ،شتریبرد ب  بنابراین،  . پرواز کند  ،از سوخت  ی با مقدار مشخص

قابل  ییصرفه جو  یمعنا  شتر یب  تیمامور  انجام  تیدر سوخت و 

ی  ژگیبهبود و  بیشینه سازی برد پروازی، اقداماتی نظیر  یبرا  است.

 .شود ی انجام م مایهواپ   یدر طراح یکینامیرودیآ های

  کیتراف  ش ی، افزانهت  متیق  ش یافزا  :یبه دلاز طرف دیگر  

  یها  یو نگران ییحم: و نق: هوا یشرکت ها نیرقابت ب، ییهوا

جنبه مهم  کی به نیز هواپیما وزن  کمینه سازی، یطیمح ستیز

شده است. بنابراین، موضوع بحث این مقاله، تصمیم گیری   :یتبد

برای تعیین متغیر های بال هواپیما، به عنوان اصلی ترین جزء  

برد دست  و  وزن  بهینه  مقدار  به  بتوان  که  به صورتی  هواپیما، 

جایی که  است که، از آنیافت، انتخاب شده است. لازم به ذکر  

  امات پایداری، کنترل پذیری وطراحی اولیه بال مد نظر است، الز

 خوش دستی قاب: صرف نظر کردن است.

گونه به  پژوهش  این  در  تصمیم  انتخاب متغیرهای  ای 

در بهینه سازی ایها کنند و بتوان به   که نقش کلیدی را  اندشده

  (3)  ن کرد. جدولی تعیوسیله آن ها، دیگر متغیر های مسلله را  

همچنین،    ها را نشان میدهد. ییرات آنهای تصمیم و بازه تغمتغیر

مشخ     (4)  جدول هایی که ثابت در نظر گرفته شده نیز در  متغیر

رات متغیر های تصمیم  یبازه تغی  ،کهمورد توجه است    شده است.

انتخاب شده    هدف   یمایهواپ   های   داده   اساس   و مقادیر ثابت، بر

 .  اند

کمینه  اول  هدف  یا  هزینه  تابع  شد،  ذکر  که  طور  همان 

برد پروازی   نه سازییسازی وزن و تابع هزینه یا هدف دوم بیش

ه  لاین دو تابع هزینه گذراندن روندی سلسبرای یافتن  د.  می باش

 باشد: است، که بدین شرح می الزامی مراتبی

 وزن بال نیتخم •

 وزن سوخت نیتخم •

 )تابع هزینه اول( تخمین وزن برخاست •

 تخمین نسبت برآ به پسا •

 )تابع هزینه دوم( تخمین برد پروازی •

 
 آن ها راتیو بازه تغ مسئله میتصم یها ریمتغ 3 جدول

 متغیر های تصمیم حد پایین حد بال 

 طول بال )متر(  13 18

 )متر( وتر ریشه بال   4/1 4/2

 وتر نو  بال )متر(  9/0 4/1

بیشینه ضخامت به وتر   14 18

 ریشه بال )درصد( 

بیشینه ضخامت به وتر نو    10 14

 بال )درصد( 

 زاویه نصب )درجه(  0 5

هندسی و   -زاویه پیچش  0 -5

 آیرودینامیکی )درجه( 

زاویه حمله در بررآ صهر   0 -4

 ایرفوی: )درجه( 

 
 آن ها  و مقدار مسئله  ی ثابت فرض شدهها ریمتغ 4جدول 

ثابت فرض   متغیر های مقدار 

 شده

زاویه پسگرایی در ربع وتر   0

 )درجه( 

 جن  مواد سازنده بال  مینیوموآل

 عرض بدنه )متر(  37/1

زاویه حمله در فاز کروز   5/2

 )درجه( 

ارتهاع پروازی در فاز کروز   10000

 )متر( 

سرعت پروازی در فاز کروز   107

 )متر بر ثانیه( 

 سرعت استال )متر بر ثانیه(  6/39

 راندمان ملخ )بی بعد(  82/0

 ه ژیمصرف سوخت و  0009787/0

 )یک بر کیلومتر( 

 

 

 تخمین وزن بال 

حدود   بال  خال  27تا    17وزن  وزن  را   هواپیما  یدرصد 

بال  10دهد ]  یم  تشکی: با    یرا م  (𝑤𝑤𝑖𝑛𝑔)[. وزن سازه  توان 

معادلات از  در    بیتقر  نیچنداز    .زد  نی تخم  موجود  استهاده 

 :[ انتخاب شده11]( از منبع 1، رابطه )دسترس

 

𝑤𝑤𝑖𝑛𝑔 = 𝑆𝑤 × 𝐶̅ × (
𝑡

𝑐
)𝑚𝑎𝑥 × 𝜌𝑚𝑎𝑡 × 𝑘𝑝

× (
𝐴𝑅. 𝑛𝑢𝑙𝑡
cos(Λ0.25)

)
0.6

× 𝜆0.04 × 𝑔 

(1)  

 که در آن:

(𝑆𝑤 )( متر مربعمساحت بال ) 

(𝐶̅( وتر متوسط آیرودینامیکی )متر ) 
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((
𝑡

𝑐
)𝑚𝑎𝑥)( بیشینه ضخامت نسبت به وتر )درصد 

(𝜌𝑚𝑎𝑡)( چگالی مواد )کلیو گرم بر متر مکعب 

(𝑘𝑝 )( فاکتور چگالی )بدون بعد 

(𝐴𝑅 )بدون بعد(  ضریب منظری( 

(𝑛𝑢𝑙𝑡 )( بدون بعدضریب بار نهایی ) 

(Λ0.25)( زاویه پسگرایی در ربع وتر )رادیان 

(𝜆 ( نسبت باریک شوندگی )بدون بعد ) 

(𝑔)( ثابت گرانش )متر بر مجذور ثانیه 

به   مربوط  منظریروابط  بال  ، ضریب  باریک    ،مساحت  نسبت 

بیشینه ضخامت به صورت   و  وتر متوسط آیرودینامیکی  ،شوندگی

از   بال  نو   و  ریشه  برای  روابط  متوسط  اساس    1-6طریق  بر 

 شوند.محاسبه می ]18-17[مرجع 

 

𝐴𝑅 =
𝑏2

𝑆𝑤
 

 

(2)  

𝑆𝑤 = 𝐶𝑟 . (1 + 𝜆)
𝑏

2
 

 

(3)  

𝜆 =
𝐶𝑡
𝐶𝑟

 

 

(4)  

𝐶̅ =
2

3
. 𝐶𝑟 . (1 +

𝜆2

1 + 𝜆2
) 

(5)  

(
𝑡

𝑐
)𝑚𝑎𝑥 =

3(
𝑡
𝑐
)𝑚𝑎𝑥

𝑡
+ (
𝑡
𝑐
)𝑚𝑎𝑥

𝑟

4
 

 

(6)  

 

در ربع    ییپسگرا  یهزاو، مقدار  ]20-19[جع  ابر اساس اطلاعات مر

  یبرا  ی چگالفاکتور  و  مواد    یچگال  شود وبرابر صهر انتخاب می  وتر

 : باشد مقادیر زیر می برابر ومی نیآلوم اژیآل

 

𝜌𝑚𝑎𝑡 = 2711
𝑘𝑔

𝑚3
𝑘𝑝 = 0.003 

 

 ]19[ :شود(  تعیین می7از رابطه ) ییبار نها  بیمقدار ضر

 

𝑛𝑢𝑙𝑡 = 1.5. 𝑛𝑚𝑎𝑥
𝑛𝑚𝑎𝑥=3
→     𝑛𝑢𝑙𝑡 = 4.5 (7)  

 

را به  بالسازه ای وزن توان با توجه به روابط ذکر شده می 

اساستابعی  صورت   تصمیم  بر  متغیر  برای    پنج  آورد.  بدست 

 
22 Wetted Area 

، با جایگذاری مقادیر متغیر های تصمیم  (2سنجش دقت رابطه )

وزن  ای بال واقعی و  دار وزن سازههدف و مقایسه مق  یاز هواپیما

توان خطا را محاسبه نمود. اما از آنجایی که مقدار بدست آمده، می

هدف در دسترس نیست از نسبت    یواقعی وزن سازه بال هواپیما

 ( خالی  وزن  به  بال  ) 𝑊𝐸وزن  برخاست  وزن  و   )𝑊𝑇𝑂  استهاده  )

( محاسبه شده و گویای دقت  8در رابطه )  فوق موارد    .استشده

 اشد. ب ( می2قاب: قبول رابطه )

  

𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔(𝑏, 𝑐𝑟 , 𝑐𝑡 , (
𝑡

𝑐
)𝑡 , (

𝑡

𝑐
)𝑟) 

 

برایهواپیما هدف 
→       

𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔 = 832𝑘𝑔


𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔

𝑊𝑇𝑂
= 17.5%

𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔

𝑊𝐸
= 26%

 

 

(8)  

 

 

 تخمین وزن سوخت

توان به صللورت    یرا مآن  (𝑊𝐹)  وزن سللوخت  جهت تخمین

 :]18[نمود  محاسبه (9رابطه )

 
𝑊𝐹 = 𝜌𝑓 . 𝑉𝑡𝑎𝑛𝑘 (9)  

 به طوری که :

(𝜌𝑓)  (کلیو گرم بر متر مکعبت )سوخ  یچگال 

(𝑉𝑡𝑎𝑛𝑘( ظرفیت مخزن سوخت )متر مکعب) 

می توان چگالی سوخت را بر حسب   ، ]18[  با توجه به منبع

بد سوخت  برابر  نوع  که  آورد  متر  785ست  بر  مکعب کیلوگرم 

می سوختآیدبدست  مخزن  ظرفیت  محاسبه  برای  فرض   . 

سوختشود  می در  که  در  موجود  نام   بال  به  بال  اصطلاحی 

دیگر،شد  ذخیره    22مرطوب  عبارت  به  یا  است  مخزن   یچه  ه 

جعبه یا تمام سوخت در  و  شته باشد  وجود ندا  یسوخت جداگانه ا

اس ار جلو و عقب    یناز ساختار بال ب  ی)که بخش 23گشتاور بال 

 ی را نم  یختسو  یچه  شود کهمی  فرضچنین،  هم.  قرار دارد  است(

امر   ینا خیره کرد کهی طول بال ذدرصد 85 در بیش تر از توان

  یماهواپ   یبه انتهاکه احتمالا     صاعقهبرخورد  از    یریجلوگ  یبرا

  یدر هنگام پرواز م  یآتش سوز  یجادباعث ا  و  کند  یبرخورد م

 . پذیرد، صورت میشود

23 Wing Torque Box 
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سال در   یبرا  یتجرب  یمهن  رابطهیک    1988  تورنبیک 

سوخت  ظرفیت  ینتخم دقت    مخزن  دارای  که  کرد  پیشنهاد 

 : ]21[ کند ( آن را بیان می10می باشد که رابطه ) ± %10

 

𝑉𝑡𝑎𝑛𝑘 = 0.54 × 𝑆𝑤
1.5 × (

𝑡

𝑐
)𝑚𝑎𝑥 ×

1

√𝐴𝑅
×
1+𝜆.√𝜏+𝜆2.𝜏

(1+𝜆)2
  

(10)            

( نسبت بیشینه ضخامت به وتر نو  بال به  𝜏که در آن ) 

می بال  )ریشه  رابطه  که  این  11باشد  میکند.  (  بیان  را  موضوع 

 شود که این مقدار باید بین صهر و یک باشد. یادآور می

 

𝜏 =
(
𝑡
𝑐
)𝑡

(
𝑡
𝑐
)𝑟

 

(11)        

می برحسب  حال  را  سوخت  وزن  تصمیمتوان  متغیر  به  پنج   ،

( رابطه  بدست12صورت  شد،   (،  گهته  که  طور  اما همان  آورد. 

عددی  باشد که با ضرب  می  %10( دارای خطایی برابر  10رابطه )

  توان این خطا  را کاهش داد. بدین منظور،  (  می9ثابت در رابطه )

با جایگذاری مقادیر متغیر های تصمیم از هواپیما هدف و مقایسه 

( و وزن سوخت بدست آمده،  𝑊𝐹𝑟𝑒𝑎𝑙مقدار وزن سوخت واقعی ) 

توان برآورد کرد که با در نظر گرفتن  ( می12با توجه به رابطه )

( ، خطا به مقدار  9سوخت به دست آمده از رابطه )از وزن    67%

 رسیده که بسیار مطلوب است.   3%
 

 

𝑊𝐹𝑢𝑒𝑙(𝑏𝑐𝑟 𝑐𝑡 (
𝑡

𝑐
)𝑡 (
𝑡

𝑐
)𝑟) 

 

برایهواپیما هدف 
→       

0.67 ×𝑊𝐹 = 1123𝑘𝑔
𝑊𝐹𝑟𝑒𝑎𝑙 = 1167𝑘𝑔

𝐸𝑟𝑟𝑜𝑟 = 3%

 

 

(12)  

 تخمین وزن برخاست

روی وزن سازه بال  های تصمیم تقریبا  فقط  جایی که متغیراز آن 

 ی گذارند، با صرف نظر کردن از محاسبهو وزن سوخت تاثیر می

روابط وزن دیگر اجزای هواپیما، از روش تخمین سریع وزن برای  

محاسبه وزن برخاست استهاده شده است. با استهاده از داده های  

( نمایش داده  5که در جدول ) ]18[تجربی بدست آمده از منبع  

توان وزن برخاست را از مجموع وزن سازه بال و  شده است می  

(.  13وزن سوخت به عنوان تابع هزینه اول محاسبه کرد )رابطه  

 باشد. می %5/3این رابطه برابر  یخطا

 

نسبت وزن اجزاء مختلف به وزن برخاست هواپیما برای رده   5جدول 

 هوانوردی عمومی 

وزن اجزاء 

وزن برخاست
 

 اجزاء وزن 

 سازه بال  18%

 سوخت  24%

 مجموع سوخت و سازه بال  42%

 

𝑊𝑇𝑂 =
𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔 +𝑊𝐹

0.42
 

(13)  

 تخمین نسبت برآ به پسا 

( در روابط 𝐷( به پسلا )𝐿معادله های اصللی نیرو های برآ )

 ( نشان داده شده است:15( و)14)

 
𝐿 = �̅�. 𝑠. 𝐶𝐿 (14)  

𝐷 = �̅�. 𝑠. 𝐶𝐷 

 

(15)  

 که در آن:

(𝐶𝐿 ضریب )بدون واحد( برآ( 

(𝐶𝐷ضریب پسا ) )بدون واحد( 

(𝑠  مساحت بال ))متر مربع( 

(�̅�  فشار دینامیکی ))پاسکال( 

توان نسللبت برآ به پسللا را به صللورت نسللبت  بنابراین می

ضلریب برآ به ضلریب پسلا تعریف نمود و برای یافتن آن، ابتدا به 

حسب برر قدم بعد به محاسبه ضریب پسا  محاسبه ضریب برآ و د

 .پرداخت متغیر های تصمیم

از آن جایی که بال هواپیما جزء اصلللی تولید نیروی برآ به 

ضللریب برآ بال را تقریبا  برابر ضللریب برآ توان آید، میشللمار می

 شود:  ( بیان می16ک: در نظر گرفت که به صورت رابطه )
𝐶𝐿 = 𝐶𝐿0 + 𝐶𝐿𝛼 . 𝛼 (16)  

 که در آن:

(𝐶𝐿0 ضریب برآ برای ) )زاویه حمله صهر )بدون واحد 

(𝐶𝐿𝛼)( نرخ تغیرات ضریب برآ با زاویه حمله )یک بر رادیان 

(𝛼)( زاویه حمله )رادیان 

ندارد و در   یمقدار ثابتضللریب برآ برای زاویه حمله صللهر،  

برآ  یبحال ، ضلر ین. با امتغیر اسلت   یسلاز ینهبه یندطول فرا

(  17) توان بلا اسلللتهلاده از رابطله  یصلللهر را م حملله یلهزاو  یبرا

 :]17[ محاسبه کرد
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𝐶𝐿0 = 𝐶𝐿0𝑤𝑓 + 𝐶𝐿𝛼ℎ𝜂ℎ (
𝑆ℎ

𝑆
) (𝑖ℎ − 𝜀0ℎ) +

𝐶𝐿𝛼𝑐𝜂𝑐 (
𝑆𝑐

𝑆
) (𝑖𝑐 − 𝜀0𝑐)  

 

(17)   

آخر )  در  قسمت  به  (17رابطه  که    کانارد  مربوط  است 

  یدوم مربوط به دم افق  قسمت  و   ندارد  به موضوع بحث  یارتباط

.  باشدکردن می  نظر صرفقاب:  اول    قسمت  در مقاب: است که  

بال      یب ترک  یفقط برا  ضریب برآ برای زاویه حمله صهر،    ینبنابرا

 ( بدنه  رابطه )شود که    یمحاسبه م(  𝐶𝐿0𝑤𝑓و  بیان شده 18در   )

 : ]17[ است
𝐶𝐿0𝑤𝑓 = (𝑖𝑤 + 𝛼0𝐿𝑊)𝐶𝐿𝑎𝑤𝑓 

 

(18)  

 که در آن:

(𝑖𝑤)( زاویه نصب بال )رادیان 

(𝛼0𝐿𝑊)  رادیان(زاویه حمله برآ صهر بال( 

(𝐶𝐿𝑎𝑤𝑓  )بدنه با زاویه حمله )یک بر  -نرخ تغیرات ضریب برآ بال

 رادیان(

چهار  باشد که به  های تصمیم میزاویه نصب بال جزء متغیر

نیروی پسا در فاز کروز،  حداق:  رآ مناسب،  ب  یبضرمنظور تولید  

و جلوگیری   قرار گرفتن زاویه سطح کف هواپیما به صورت افقی

 .]10[  شودبدنه هواپیما در فاز برخاست لحاظ می  یاز برخود انتها

را می توان از طریق رابطه  بال زاویه حمله بال در برآ صلهر 

 محاسبه کرد: [17]( از منبع 19)

 

𝛼0𝐿𝑊 = {𝛼0𝑙 + (
Δ𝛼0
𝜀𝑡
)𝜀𝑡} {

𝛼0𝑙|𝑎𝑡𝑀
𝛼0𝑙|𝑎𝑡𝑀=0.3

} 
(19)  

 که در آن:

(𝛼0𝑙  )ایرفوی: در برآ صهر )رادیان( زاویه حمله 

(𝜀𝑡)( زاویه پیچش بال )رادیان 

(Δ𝛼0

𝜀𝑡
صلللهر بلال بلا زاویله پیچش   ( نرخ تغیرات زاویله حملله در برآ

 )بی بعد(

(
𝛼0𝑙|𝑎𝑡𝑀

𝛼0𝑙|𝑎𝑡𝑀=0.3
در ماخ  زاویه حمله  ایرفوی: در برآ صللهر ( نسللبت 

 )بی بعد( 3/0پروازی به  همان زاویه در ماخ برابر 

 

ای مختلف  زاویه حمله  ایرفوی: در برآ صهر برای ایرفوی: ه

های رده هوانوردی عمومی در بین بازه  استهاده شده در هواپیما

صهر تا منهی چهار درجه قرار دارد و با مشخ  شدن مقدار بهینه  

رفوی: استهاده کرد. زاویه پیچش  توان از آن برای انتخاب ایآن می

تتظیم توزیع نیروی برآ به طوری که اطمینان حاص:   بال برای

استال می  شود که بال است که  بال، آخرین قسمت  ،  کند نو  

شود. تعیین نهایی زاویه پیچش به کمک آزمایشات  استهاده می

توان  می  ]17[  شود اما با توجه به منبعاز طریق تون: باد انجام می

الزامات مربوط به پدیده    درجه  -3ه طور کلی بیان کرد که مقدار  ب

پیچش بین    یرات زاویه ی. بدین رو بازه تغیشودمیبرآورد    استال

است. شده  انتخاب  درجه  پنج  منهی  تا  دو  تغی  منهی  رات ینرخ 

برابر   ]17[  از منبع  صهر بال با زاویه پیچش  زاویه حمله در برآ

همچنین با توجه به سرعت پروازی در شود و انتخاب می 425/0

)عبارت  فاز کروز حاص:
𝛼0𝑙|𝑎𝑡𝑀

𝛼0𝑙|𝑎𝑡𝑀=0.3
 شود.  ( برابر یک محاسبه می

لازم به ذکر است که، برای جلوگیری از تولید برآ منهی باید  

( زاویه 20رابطه  و  بال  نصب  زاویه  تعیین  در  قیدی  عنوان  به   )

 پیچش لحاظ گردد. 

 
|𝜀𝑡| + 𝑖𝑤 ≥ |𝛼0𝐿𝑊| (20)  

تغی بالینرخ  برآ  زاویه حمله  -رات ضریب  با  از طریق بدنه 

 شود:( محاسبه می21رابطه )

 
𝐶𝐿𝑎𝑤𝑓 = 𝑘𝑤𝑓 . 𝐶𝐿𝛼 (21)  

( 22بدنه به صورت رابطه )-( اثر تداخلی بال 𝑘𝑤𝑓که در آن )

 آید: بر حسب طول بال بدست می

𝑘𝑤𝑓 = 1 + 0.025 (
𝑏

𝑑𝑓
) − 0.25 (

𝑏

𝑑𝑓
)

2

 

 

(22)  

متر    37/1برابر    (3)  بدنه طبق جدول( عرض  𝑑𝑓که در آن ) 

 تعیین شده است. 

توان از را می(  𝐶𝑙𝛼)رات ضریب برآ با زاویه حمله  ینرخ تغی

 محاسبه نمود.   (23طریق رابطه )

𝐶𝑙𝛼 =
2𝜋𝐴𝑅

2+√(
𝐴𝑅.𝛽

𝐾
)2(1+

𝑡𝑎𝑛2Λ𝑐/2

𝛽2
)+4

  (23)  

 که در آن:

(Λ𝑐/2)( زاویه پسگرایی بال در نصف وتر )رادیان 

(𝑘  )  برآ تغیرات ضریب  بعدی  نرخ  به  دو  نسبت  زاویه حمله،  با 

(2π  ) 

(𝛽:پارامتر پرنت )- گلارت مربوط به ماخ پروازی که تقریبا  برابر

 باشد. می 0.9
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برابر صهر تعیین   در ربع وتر  ییپسگرا  یهزاواز آنجایی که مقدار  

وتر ( مقدار این زاویه را برای نصف  24توان از رابطه )شده بود، می

 : ]18[ محاسبه نمود
 

tan(Λ𝑐/2) = tan(Λ𝑐
4
) −

1

𝐴𝑅
(
1 − 𝜆

1 + 𝜆
) 

 

(24)  

𝐶𝑙𝛼2𝐷رات ضریب برآ با زاویه حمله دو بعدی ) ینرخ تغی
نیز از   (

( برحسب بیشینه ضخامت به وتر 25رابطه )توسط    ]18[منبع  

 آید: بال بدست می

 

𝐶𝑙𝛼2𝐷
= 1.8𝜋(1 + 0.8 (

𝑡

𝑐
)𝑚𝑎𝑥) 

(25)  

 

زاویه حمله در پرواز کروز  (،16رابطه )معلوم در  تنها متغیر نا 

منبع  می به  توجه  با  که  انتخاب   5/2مقدار    ]12[باشد  درجه 

 شود.شود که در این زاویه مقدار نسبت برآ به پسا بیشینه میمی

می تصمیم  حال  متغیرهای  برحسب  را  بال  برآ  ضریب  توان 

  محاسبه نمود اما لازم است که برای ایجاد دقت کافی در تخمین

را به عنوان قید در نظر گرفت. زیراکه در   (26ضریب برآ، رابطه )

  باشدپرواز مستقیم الخط کروز، نیروی برآ برابر با وزن هواپیما می

برآ باید    و ضریب  از   %10بال  آمده  برآ بدست  از ضریب  بیشتر 

 ( باشد. 𝐶𝐿𝑐( یعنی )26) رابطه

 

𝐶𝐿𝑐 =
2𝑊𝑎𝑣𝑔

𝜌𝑐𝑟 . 𝑉𝑐𝑟
2. 𝑆

 

 

(26)  

 آن:که در 

(𝑊𝑎𝑣𝑔)( میانگین وزن ابتدا و انتها در فاز کروز )کلیوگرم 

(𝜌𝑐𝑟 )( چگالی در ارتهاع پروازی کروز )کلیوگرم بر متر مکعب 

(𝑉𝑐𝑟)( سرعت پروازی در فاز کروز )متر بر ثانیه 

(𝑆 )( مساحت بال )متر مربع 

متغیر   تعیین دو  به  ادامه  برآی  در  برآ و ضریب  بیشینه ضریب 

ازایده مقادیر  پرداخته   ]18[  منبع  آل  کمک  به  که  است  شده 

آمده    یبهینه  زاویه حمله   این دو، بیشینه ضخامت و    ازبدست 

  27،  ایرفوی: مناسب انتخاب شود. که روابط )ایرفوی: در برآ صهر

برآ  30تا   ضریب  بیشینه  محاسبه  چگونگی   ) (𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥) رابطه و 

برآ  31) را نشان     (𝐶𝐿𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙)ایده آل  ( چگونگی محاسبه ضریب 

 .دهندمی

 

𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 =
2𝑊𝑇𝑂

𝜌. 𝑉𝑆
2. 𝑆

 

 

(27)  

 که در آن:

(𝑊𝑇𝑂( وزن برخاست )کیل)وگرم 

(𝜌( چگالی در سطح دریا )کیل )وگرم بر متر مکعب 

(𝑉𝑆سرعت استال )  )متر بر ثانیه( 

(𝑆 )( مساحت بال )متر مربع 
 

𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥−𝑊 =
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥
0.95

 

 

(28)  

 

𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥−𝑔𝑟𝑜𝑠𝑠 =
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥−𝑊

0.9
 

 

(29)  

 
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 = 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥−𝑔𝑟𝑜𝑠𝑠 − ∆𝐶𝐿𝐻𝐿𝐷  

 

(30)  

 که در آن:

(∆𝐶𝐿𝐻𝐿𝐷اف مقدار  که  (  برآزا  سطوح  از  ناشی  برآ  ضریب  زایش 

  یزا استهاده شده در هواپیماآبرای نوع سطح بر  3مطابق با جدول  

 باشد. می 8/0برابر با  ]18[منبع  طبقاین مقدار بوده و هدف 

 

𝐶𝐿𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙 =
𝐶𝐿
0.9

 

 

(31)  

( استهاده 16( از رابطه )𝐶𝐿ضریب برآ )  جهت محاسبه  که در آن

 شده است.  

به تعیین   در قدم آخر، برای محاسللبه نسللب برآ به پسللا،

های تصلمیم پرداخته شلده اسلت. ضلریب پسلا برحسلب متغیر

( و ضلریب پسلا  𝐶𝐷𝐼ضلریب پسلا از مجموع ضلریب پسلای القایی )

توان ضلریب پسلای  شلود که می( حاصل: می𝐶𝐷0صلهر ) یدر برآ

 :( بدست آورد32القایی را از رابطه )

 

𝐶𝐷𝐼 =
𝐶𝐿
2

π. AR. e
 

(32)  

باشد  ( می32( متغیر ازوالد تنها متغیر نا معلوم در رابطه )eکه ) 

 ( محاسبه نمود:33توان آن را طبق رابطه )می ]18[منبع  و از

 
e = 1.78 (1 − 0.045𝐴𝑅0.68) − 0.64 (33)  

ریب پسا در برآی صهر بر طبق متغیرهای برای محاسبه ض

محتصمیم،   یکی  که  دارد  وجود  روش  طریق دو  از  آن  اسبه 
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ای  پوسته  برای تک از طریق محا  دیگری  و24اصطکا   سبه آن 

د. برای سادگی در تخمین از روش اول استهاده  باشتک اجزاء، می

( آن را  34رابطه )گیرد.  هیات کمتری را در برمیشده است که جز

𝐶𝐷0𝑤𝑖𝑛𝑔) بال  صهردر برآی  برای ضریب پسا
 کند: بیان می  (

 

𝐶𝐷0𝑤𝑖𝑛𝑔
= 𝐶𝑓𝑒

𝑆𝑤𝑒𝑡𝑡𝑒𝑑𝑤𝑖𝑛𝑔

𝑆𝑤𝑖𝑛𝑔
 

 

(34)  

 که در آن:

(𝐶𝑓𝑒 0/ 004برابر  ]9[( ضریب اصطکا  پوسته ای )از منبع) 

  (𝑆𝑤𝑒𝑡𝑡𝑒𝑑𝑤𝑖𝑛𝑔)بادخور ناحیه   سطح  با    از سطح  ایبال،  که  بال 

 جریان هوا در کنش است.  

بدست     (35توان از رابطه )را می  ]23[طبق منبع  سطح بادخور بر

 آورد:

 

𝑆𝑤𝑒𝑡𝑡𝑒𝑑𝑤𝑖𝑛𝑔 = 2𝑆𝑒𝑥𝑝 {1

+ 0.25 × (
𝑡

𝑐
)𝑟

×
1 + 𝜆 × 𝜏

1 − 𝜆
} 

 

(35)  

(𝑆𝑒𝑥𝑝  در که  قسمتی  احتساب  بدون  بال  مساحت  قرار  (  بدنه 

شد که یک تقریب  با( می35رابطه )  تنها مجهول  و است  گیرد  می

از رابطه )  ،]11[منبع    مناسب برای آن، طبق ( می  36استهاده 

 . باشد

 

𝑆𝑒𝑥𝑝 = [𝐶𝑟 + 𝐶𝑡 +
(𝐶𝑡−𝐶𝑟)𝑑𝑓

𝑏
] [𝑏 − 𝑑𝑓]  

 

(36)  

ک:   در برآ صهر  توان ضریب پسابا محاسبه ضریب پسا بال می

𝐶𝐷0𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙هواپیما ) 
 ( بدست آورد:37( از رابطه )

 
𝐶𝐷0𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙

= 3𝐶𝐷0𝑤𝑖𝑛𝑔
 

 

(37)  

های را برحسللب متغیر توان نسللبت برآ به پسللاحال، می

اما باید توجه داشت که مقدار بدست آمده   تصمیم محاسبه نمود

از بیشللینه مقدار آن تجاوز نکند. برای محاسللبه مقدار بیشللینه  

شلود.  اسلتهاده می  ]17[( از منبع 38نسلبت برآ به پسلا از رابطه )

د گذشلته با  ، مانناین نسلبتبرای ارزیابی میزان خطا  همچنین،

های تصمیم برای هواپیما هدف و مقایسه جایگذاری مقدار متغیر

 
24 equivalent skin-friction 

 % 6/0بلا مقلدار واقعی، عمل: کرد کله نهلایتلا  میزان خطلا برابر بلا  

 .آیدبدست می

 

(
𝑐𝐿
𝑐𝐷
)
𝑀𝑎𝑥

=
1

2√
𝐶𝐷0
π. AR. e

 
(38)  

 

 تخمین برد پروازی

به طور کلی سه برنامه پروازی در فاز کروز وجود دارد که  

 مخصوص خودش را داراست. جهت سهولت مسلله، هریک رابطه  

از برنامه پروازی که در آن ارتهاع پروازی افزایش و سرعت و زاویه  

شود که  شود و هم چنین فرض میحمله ثابت است استهاده می

فاز کروز قرار گرفته است و تا زمانی    یدر ابتدا  ،هواپیما تمام وزن

دهد. با توجه به توضیحات میکه سوخت تمام شود به پرواز ادامه  

به عنوان تابع هزینه دوم برای   توانگهته شده، برد پرواز را می

 : ]18[ ( محاسبه نمود39از رابطه ) بیشینه سازی
 

𝑅 =
𝜂𝑝

𝑐

𝑐𝐿
𝑐𝐷
𝐿𝑛(

𝑊𝑇𝑂
𝑊𝑇𝑂 −𝑊𝐹

) 

 

(39)  

( از جدول  𝑐( و مصرف سوخت ویژه ) 𝜂𝑝راندمان ملخ ) که در آن 

 شوند. ( تعیین می3)

 تابع جریمه و قیود بهینه سازی 

موجله در فرآینلد بروز پلاسلللخ هلای غیربرای جلوگیری از  

لحاظ   تر بیان شلد()همان طور که پیش زیرقیود    ،بهینه سلازی

 :گردیده اند

 
𝐶𝐿𝑐 = 0.9𝐶𝐿𝑤𝑖𝑛𝑔 

 

(40)  

 
0 < 𝜆 ≤ 1 (41)  

 
0 < 𝜏 ≤ 1 (42)  

 
𝑐𝐿
𝑐𝐷
< (

𝑐𝐿
𝑐𝐷
)
𝑀𝑎𝑥

 
(43)  

 
|𝜀𝑡| + 𝑖𝑤 ≥ |𝛼0𝐿𝑊| (20)  
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اصل مدمشک:  در  بهینهی  فرآیند  بر  قیود  سازی یریت 

که    وجود دارند  یمختله  یهاروش  ، این مشک:ح:    یبراباشد.  می

از  ها،  از آن  یکی اا  25ه میتابع جربهره گیری  روش،    نیست. در 

اما هر پاسخ    شود؛یم   داده  هامسأله به پاسخ  ودیاز ق  یاجازه تخط

در روند  که    را ب ردازد  یامه یجر  دی با  اش،یتخط  زانیبسته به م

به    نند وکبه سمت صهر می: میجریمه ها ناگزیرا   کمینه سازی  

دیگر بهینه  عبارت  پاسخ  سازیفرایند  سمت  و  به  مناسب  های 

با منهی در نظر    نیز  کند. برای بیشینه سازیموجه، سوق پیدا می

توان آن را به مسلله کمینه سازی تبدی: گرفتن تابع هزینه می

 .]23-22[ د و رویکرد گهته شده را انجام دادکر

  ( جریمه پاسخ هایی که از قیود گهته شده، 48تا    44روابط )

می می  ،کنند تخطی  رابطه  بیان  طبق  نهایت  در  (  50)کنند. 

 د. شوهزینه اعمال میمیانگین مقدار جریمه ها به تابع  

 

𝑣1 = |
𝐶𝐿

0.9 × 𝐶𝐿𝑐
− 1| 

 

(44)  

𝑣2 = max(𝜏 − 1,0) 
 

(45)  

𝑣3 = max(𝜆 − 1,0) 
 

(46)  

𝑣4 = max(

𝑐𝐿
𝑐𝐷

(
𝑐𝐿
𝑐𝐷
)
𝑀𝑎𝑥

− 1,0) 

 

(47)  

𝑣5 = max(1 −
|𝜀𝑡| + 𝑖𝑤
|𝛼0𝐿𝑊|

, 0) 

 

(48)  

𝑉 =
𝑣1 + 𝑣2 + 𝑣3 + 𝑣4 + 𝑣5

5
 

(49)  

CostFunction = [
𝑊𝑇𝑂 + 𝛼 × V
𝛼 × V − 𝑅

] 

 

(50)  

 که درآن:

(𝑊𝑇𝑂 وزن )کلیوگرم(13)  برخاست محاسبه شده از رابطه( ) 

(𝑅( برد پروازی محاسبه شده از رابطه )39)کیلو متر( ) 

(V( مقدار نهایی جریمه محاسبه شده از رابطه )49  ) 

(𝛼پارامتر )   های موجه   مثبت ثابت برای بالا بردن ارزش پاسخ

غیر   پاسخ های  مقاب:  )در  و خطا   موجه  آزمون  روش  αبا  =

10000  ) 

 

 
25 Penalty Function 

 و صحت سنجینتایج 

سلله بهینه سازی مطرح شده توسط الگوریتم  برای ح: م

 ، با پارامتر های: نامغلوب یمرتب سازبا ژنتیک چند هدفه 

 50اندازه جمعیت: •

 7/0 احتمال جهش: •

 7/0 احتمال تولید مث:: •

   1 نخبه گرایی: •

   200 تعداد تکرار: •

 ظیم ای رسیدن به پاسخ بهینه سراسری تنبرکه با آزمون و خطا  

( نمایش داده شده  1در شک: )پِرِتو    ینهبه  یراه ح: هااند.  شده

رات مشخصات هندسی، آیرودینامیکی  یهمچنین میزان تغی.  است

( و  2)و عملکردی نسبت به وزن برخاست و برد در شک: های  

 . به نمایش درآمده است (3)

 
 پِرِتو  نهیبه یراه حل ها1شکل 

، در بهینه سازی چند گهته شد  طور که در متن مقالههمان

پلاسلللخ  هلدفله نمی توان تنهلا یلک راه حل: را بله عنوان بهترین  

ای از . در این گونله مسلللاهل: بلایلد مجموعلهمعرفی کرد  مسلللالله

را در سلللطح قلابل: قبولی برآورده هلا کله هریلک از اهلداف  حل:راه

  مجموعله جواب بهینله پِرِتو معرفی نمود.  سلللازنلد، بله عنوانمی

( هر نقطه یک پاسلخ بهینه برای مسللله را 1بنابراین، در شلک: )

دهد و انتخاب نهایی توسلط طراح بر طبق ماموریت و  نشلان می

 در این نوشلته سله پاسلخ با اهمیت   شلود.یا موارد دیگر انجام می

 باشند،می  بیشترین برد، کمترین وزن و حالت میانهکه بیانگر  
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خاب نهایی در نظر گرفته شده  برای بررسی و مقایسه و انت 

(  6جدول )در همچنین،   .( مشلخ  شلده اند1) در شلک:اند و 

هلای هلدف بله منظور مقلایسللله،  آن هلا بله همراه هواپیملا  مقلادیر

 .اندنشان داده شده

مشلخ  اسلت که دو حالت بیشلترین برد  (  6با توجه به جدول )

های  و کم ترین وزن فقط از یک منظر می تواند نسبت به هواپیما

توانلد  انتخلاب حلاللت میلانله میهلدف برتری ایجلاد کنلد، در حلالیکله 

ایجاد کند به جز هواپیما پای ر که   مناسلبی  از هر دو نظر برتری

 کیلوگرم سبک تر است.   112فقط 

 
 

پاسخ های بهینه کلیدی به همراه مقادیر  ریمقاد 6جدول 

 های هدف هواپیما

 حالت های کلیدی  وزن برخاست  برد 

 بیشترین برد  5611 3182

 ترین وزن کم 2600 2329

 میانه  4194 2940

2429 4756 King Air C90GTx 

2739 4082 Piper PA-31T 

Cheyenne 

2729 4246 ASI Aviation F406 

Caravan II 

 
 های مسئله با وزن برخاستتغیرات متغیر  2شکل 

 
 تغیرات متغیر های مسئله با برد پروازی 3شکل 

 



 یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر                                               سازی و طراحی بال هواپیما در رده هوانوردی عمومی بهینه 

 1400و زمستان  ییز، شماره دوم، پابیست و سومسال                                                                                                                             

 

/  13 

 

مقایسلله و  یانه به عنوان پاسللخ بهینه مسلللله، با انتخاب حالت م

در جدول    ،های هدفصلحت سلنجی مقادیر بهینه شلده با هواپیما

 بال پاسلخ بهینه در شلک: چنین شلک: و همشلود مشلاهده می(  7)

  .( به نمایش درآمده است4)

 
  شده انتخاب نهیبه پاسخ بال شکل4شکل 

 

، روشن (7مطابق با جدول )  نتایج بدست آمدهبا توجه به  

بهبودی معادل مسلله  های تصمیم  متغیر  است که با بهینه سازی

که نسبت به دیگر  )   درصد در برد نسبت به هواپیما پای ر  84/6

هدف  هواپیما وزنهای  است(  کم  بیشتر  برد  دارای  و  حاص:  تر 

بیشتر نسبت به این درصد وزن    67/2است، در حالی که    شده

 . بدست آمده است هواپیما

  ، مساحت بال  توان اختلاف دراین امر می  تاثیر برای بررسی 

  افزایشپای ر را ذکر کرد. از آن جایی که    ی پاسخ بهینه و هواپیما

شود که به دنبال آن  می  بارگذاری بال   مساحت بال باعث کاهش

در   کارایی  و  هاعملکرد  بر  ییمشخصه  مسافت  خاست،  مانند 

 های هدف مقایسه پاسخ بهینه با هواپیما 7 جدول

 Beechcraft King Air پاسخ بهینه پِرِتو  

C90GTx 
Piper PA-31T 

Cheyenne 

ASI Aviation F406 

Caravan II 

درصد   مقدار  درصد اختلاف مقدار  مقدار 

 اختلاف 

 درصد اختلاف مقدار 

 طول بال )متر( 
13 36/16  85/25  011/13  08/0  8.15 54/21  

 وتر ریشه بال )متر( 
7/2  16/2  37/20  - - 6/1  74/40  

 نسبت باریک شوندگی )بدون بعد( 
33/0  5/0  52/51  - - 1 03/203  

 ضریب منظری )بی بعد( 
2/7  6/8  44/19  22/7  28/0  7/9  72/34  

 مساحت بال )متر مربع( 
5/23  27 89/14  3/21  36/9  48/23  09/0  

- 9/4 زاویه پیچش )درجه(   48/4 -  57/8  5/2 -  98/48  3-  78/38  

 زاویه نصب )درجه( 
7/4  48/4  68/4  5/1  09/68  2 45/57  

 )درجه(  زاویه حمله در برآ صهر ایرفوی:
6/1 -  1/1 -  25/31  2/2 -  5/37  2/1 -  25 

 بیشیه ضخامت به وتر ریشه )درصد( 
14 14 0 15 7/14  18 57.28 

 بیشیه ضخامت به وتر نو  

 0 12 0 12 0 12 12 )درصد( 

 بیشینه ضریب برآ )بی بعد( 
3/1  1/8  38/46  65/1  92/26  2 85.53 

 بارگذاری بال )کیلوگرم بر متر مربع( 
4/178  2/174  35/2  6/191  4/7  3/190  67/6  

11/10 برآ به پسا )بی بعد( نسیت    5/9  03/6  5/12  64/23  5/9  03/6  

 وزن سوخت  )کیلو گرم( 
1194 1167 26/2  1450 44/21  1444 94/20  

 وزن برخاست )کیلوگرم( 
4194 4756 4/13  4082 67/2  4246 24/1  

 برد پروازی )کیلو متر( 
2940 2429 17/38  2739 84/6  2729 17/7  
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و   اغتشاشات  از  عبور  در  پروازی  بهبود  کیهیت  استال  رفتار 

وزن  می افزایش  و  پسا  به  برآ  نسبت  کاهش  سبب  اما  پذیرد 

از نظر هزینه توان نتیجه گرفت، با پرداخت بنابراین، می. شودمی

 .شودذکر شده حاص: میدر مشخصه های   بهتر  یعملکرد  ی، وزن

برای هواپیما  تخمین برد و وزن برخاست  میزان خطا کلی  

ایر برای   ایر )با توجه به معیار قرار دادن هواپیما کینگ  کینگ 

درصد   3تعیین متغیر های ثابت فرض شده( به طور متوسط برابر  

باشد. برای تخمین برد و وزن برخاست هر هواپیما دلخواه، با  می

تغیر های  تغیر در متغیر های ثابت فرض شده  این مسلله به م

از نسبت وزن بال و سوخت به وزن   ،واقعی هواپیما مدنظر اعم 

موارد دیگر می و  موتور  توان  پروازی،  به برخاست، سرعت  توان 

 میزان خطا قاب: قبولی دست یافت.

، از آن جایی که، در این نوشته نبود حتی یکی از در نهایت

می مسلله  پاسخقیود  تولید  باعث  ناپذیتواند  امکان  شود،  های  ر 

ق سنجی  اعتبار  الگوریتمبرای  دیگر  یکبار  مسلله  همان    یود  با 

اه  ر  .به اجرا در آمده استشرایط اما بدون در نظر گرفتن قیود  

ها حالت  پِرِتو  نهیبه  ی ح:  این  )  برای  شک:  نمایش  5در  به   )

این   در  بهینه  های  پاسخ  تمامی  این حال که،  با  است.  درآمده 

رسیدن به چنین پاسخ اما متاسهانه  است،  شک: بسیار ایده آل  

با میتوان  و هم چنین    بودهواقعی امکان پذیر نهایی در دنیای  

بدست  ( اثر قیود مسلله در چگونگی  1( با شک: )5مقایسه شک: )

 . را دریافت ی بهینهپاسخ هاآمدن 

 

 

 

 

 و جمع بندی گیرینتیجه

با مروری بر هدف نوشللته حاضللر که تعیین بهینه پارامتر 

های کلیلدی بال به عنوان مهم ترین جزء هواپیملا در فاز طراحی 

رده   برای  اولیله  و  بله ع مههومی  نوان نمونله هوانوردی عمومی 

ت و پتانسلی: بالا این رده برای رشلد و  موردی که به دلی: اهمی

توان انتخاب شلده اسلت، میشلکوفایی صلنعت هوانوردی ایران  

برای   هلای کلیلدی بلالت کله تعیین دقیق و بهینله پلارامتردریلافل

از روش های بهینه حاص: شدن چنین نتیجه ای، بدون استهاده  

شلدنی اسلت،که نشلان دهند  اهای مشلابه دیگر، نا روشسلازی و ی

 اهمیت بالای بهینه سازی در روند طراحی هواپیما است.

یلا هزینله کله در تضلللاد   برای این منظور دو تلابع هلدف 

یشلینه سلازی برد و کمینه های بشلوند به نامیکدیگر برآورده می

انتخاب شلده اسلت. این بهینه سلازی توسلط هشلت  سلازی وزن

دهنلد،  تصلللمیم کله پلارامترهلای کلیلدی بلال را نشلللان میمتغیر 

اسللت.  توسللط پنج تابع جریمه مقید شللدهصللورت پذیرفته و  

هلای هلدف  پلاسلللخ بهینله اراهله شلللده و بلا هواپیملامجموعله تملام  

 اعتبار سنجی شده است.

تمامی  نوشللته حاضللر ابزاری برای تخمین و بهینه سللازی

 را امکلان اینو    بوده  هپلارامتر هلای کلیلدی بلال هر هواپیملا دلخوا

  پاسلخ  ،مورد نیاز  معیارها و اهداف بین مصلالحه ای  با تا دهد می

انتخاب   تمامی قیود و فضلاهای امکان پذیربا رعابت   بهینه نهایی

 .شود

لازم به ذکر اسلت که از آنجایی که هدف این نوشلته بهینه  

یر الزاماتی نظسازی بال هواپیما بوده و نه طراحی کام: هواپیما،  

ای نادیده گرفته شلده اسلت، که پایداری، کیهیت پروازی و سلازه

توان برای سایر قسمت های هواپیما نظیر بدنه و دم  در آینده می

 نیز این مهم را انجام داد تا نتایج بهینه کلی بدست آید.
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𝑡

𝑐
)𝑚𝑎𝑥 بیشینه ضخامت نسبت به وتر   
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𝑡

𝑐
)𝑚𝑎𝑥

𝑟
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𝑐
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ضریب پسا در برآ صهر ک:   

 )بدون واحد( هواپیما 
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)بدون   ضریب پسا در برآ صهر بال 

 واحد( 

𝐶𝐷0 )بدون  ضریب پسا در برآ صهر   

 واحد( 

𝐶𝐷𝐼  بدون واحد( ضریب پسای القایی( 

𝐶𝐿0   ضریب برآ برای زاویه حمله صهر

 )بدون واحد( 

𝐶𝐿0𝑤𝑓   ،ضریب برآ برای زاویه حمله صهر  

 بال و بدنه    یبترک یفقط برا

𝐶𝐿𝑎𝑤𝑓 بدنه با  - نرخ تغیرات ضریب برآ بال

 زاویه حمله )یک بر رادیان( 

𝐶𝐿𝑐   ضریب برآ در فاز کروز )بدون

 واحد( 

𝐶𝐿𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙 بدون واحد(  ضریب برآ ایده آل( 

𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥  بدون واحد(  یشینه ضریب برآ( 

𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥−𝑊  بدون  بال  یشینه ضریب برآ(

 واحد( 
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 واحد( 

𝐶𝐿𝑤𝑖𝑛𝑔  بدون واحد( بال   ضریب برآ( 

𝐶𝐿𝛼  تغیرات ضریب برآ با زاویه  نرخ

 حمله )یک بر رادیان( 

𝐶𝑓𝑒 )بدون  ضریب اصطکا  پوسته ای   

 واحد( 

𝐶𝑙𝛼 نرخ تغیرات ضریب برآ با زاویه   

 حمله )یک بر رادیان( 

𝐶̅ ( متروتر متوسط آیرودینامیکی ) 

𝐶𝐷  )ضریب پسا )بدون واحد 

𝐶𝐿  )ضریب برآ )بدون واحد 

𝐶𝑟  متر(   بال ریشهوتر( 

𝐶𝑡  متر(  وتر نو  بال( 

𝑆𝑤𝑒𝑡𝑡𝑒𝑑𝑤𝑖𝑛𝑔  ( متر مربع )سطح بادخور بال 

𝑆𝑒𝑥𝑝   مساحت بال بدون احتساب
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 ثانیه( 

𝑉𝑡𝑎𝑛𝑘 ( متر  ظرفیت مخزن سوخت

 ( مکعب

𝑊𝐸  )وزن خالی )کیلوگرم 

𝑊𝐹  )وزن سوخت )کیلوگرم 

𝑊𝑇𝑂  )وزن برخاست )کیلوگرم 

𝑊𝑎𝑣𝑔   میانگین وزن ابتدا و انتها در فاز

 کروز )کلیوگرم( 

𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔  )وزن بال )کیلوگرم 

𝑑𝑓  عرض بدنه 

𝑖𝑤  )زاویه نصب بال )رادیان 

𝑘𝑝  )فاکتور چگالی )بدون بعد 

𝑘𝑤𝑓  بدنه -تداخلی بالاثر  

𝑛𝑢𝑙𝑡 ( بدون بعدضریب بار نهایی ) 

�̅�  پاسکال( فشار دینامیکی( 

𝛼0𝐿𝑊   زاویه حمله بال در برآ صهر

 )رادیان( 

𝛼0𝑙   :زاویه حمله برآ صهر ایرفوی

 )رادیان( 

𝜀𝑡  )زاویه پیچش بال )رادیان 

𝜂𝑝  )راندمان ملخ )بدون واحد 

𝜌𝑐𝑟  پروازی کروز  چگالی در ارتهاع

 )کلیوگرم بر متر مکعب( 

𝜌𝑓 کلیو گرم بر متر  ت )سوخ ی چگال

 ( مکعب
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𝜌𝑚𝑎𝑡   چگالی مواد )کلیو گرم بر متر

 مکعب( 

e  متغیر ازوالد 

𝐴𝑅  )ضریب منظری )بدون بعد 

𝑅  )برد )کیلومتر 

𝑉  مقدار نهایی جریمه 

𝑐   مصرف سوخت ویژه )یک بر

 کیلومتر( 

𝑔  متر بر مجذور ثانیه( ثابت گرانش( 

𝑘   نرخ تغیرات ضریب برآ دو بعدی با

 (2πزاویه حمله، نسبت به ) 

𝛼  )زاویه حمله )رادیان 

𝛽 :گلارت مربوط به  -پارامتر پرنت

 ماخ پروازی 

𝜆  ( بدون بعدنسبت باریک شوندگی ) 

𝜏   نسبت بیشینه ضخامت به وتر

 نو  بال به ریشه بال )بی بعد( 
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