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One of the main propositions of predictive maintenance is prognostics 

and health management (PHM), which plays a special role in 

identifying, diagnosing, and predicting the health status of physical 

assets. To that end, one of the fundamental solutions is to assess the 

condition of the equipment in the aviation sector in order to provide 

maintenance plans by determining the trend of deterioration or 

destruction. In this study, a developed model of an artificial neural 

network was presented, focusing on the concept of deep learning and 

its comparison with other conventional methods in response to the 

limitations and uncertainties in conventional prediction methods in 

determining the deterioration process of the equipment. The 

comparative results revealed that the deep learning neural network 

method with a prediction accuracy of 94% had a high performance in 

determining the deterioration process in aircraft turbine engines 

compared to other conventional methods. The findings of this study 

can be used to predict the remaining useful life of aviation industry 

equipment as well as to provide appropriate maintenance programs. 
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سازی فنس روی بال یک مدل هواپیمای لامبدا شکل جهت  طراحی و بهینه

 کاهش ضریب گشتاور غلتشی

 *2انیمحمدحسن جوارشکو  1یاسفندآبادی م یمق نیمحمدحس

 دانشجوی کارشناسی ارشد، گروه مکانیک، دانشکده مهندسی، دانشگاه فردوسی مشهد، مشهد، ایران  -1
 ران یمشهد، مشهد، ا  یدانشگاه فردوس  ، یدانشکده مهندس  ک، یاستاد، گروه مکان -2

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله: 

 1402خرداد   25 دریافت
 1402مرداد  3 بازنگری

 1402مرداد   8 پذیرش

 1402مرداد   15 انتشاراولین 

 

 های كلیدی: واژه

 فنس بال 
   یسازنهیبه
 ی عدد  یسازهیشب
 لامبدا  بال

 پهپاد 
 یکینامیرودیآ بیضرا

 
بال و سطوح کنترلی در هواپیمای بال پرنده با    راسهای  ، به بررسی تأثیر فنس بال بر گردابهحاضر پژوهش

های بال، ابعاد متوسط  . در طراحی و قرار دادن فنسپردازدمی  یمحاسبات  الاتیس  کینامیاستفاده از روش د

ها با ابعاد  فنساست. همچنین،  شده گرفته    کاربه های راس بال در زوایای حمله مختلف  استخراج شده از گردابه 

طول   نیانگی برابر با م  فنس مشخص شده در سه ارتفاع و سه موقعیت مختلف در طول بال نصب شده )طول  

درجه    16تا    7و در زوایای حمله    (آن قسمت است  هگرداب   قطردرصد    30  فنسارتفاع  و  در آن قسمت    هگرداب

 ن یبه بهتر   یابیدست  تک هدفه است. هدف  سازیبهینهبه روش    فنسابعاد    یطراحی،  بعد  گام  .اندبررسی شده

ها در سه نقطه بر  فنس   یهمگرا شود. طراح   نهیبه  حل راه   کی به    نه یاست که با حداقل زمان و هز  یحاطر

 لی و تحل  هیحال، تجز  نیشود. با امیانجام   یمحاسبات  الاتیس  کینام ید بال با روش  ه راسباساس ابعاد گردا

  ه ی مشکل، از تابع پا  نی حل ا  ی برا  ،دارد  ازی ن  یادیز  یبه زمان محاسبات (CFD)  یمحاسبات  الاتیس  ک ینامید

  ک ی نامیحل د  جیمسئله و نتا  هیاول  طیبا قرار دادن شرا  (Kriging)  نگیجیو مدل کر  (RBF)  یشبکه عصب

  غلتشیگشتاور  ضریب  مکان،    نیترمناسب  نییتا با تع  شدهاستفاده    فنس، صورت وجود  رد  یمحاسبات  الاتیس

 . میرا به حداقل رسان
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 فناوری در مهندسی هوافضا  اهش ...لامبدا شکل جهت ک ی مایمدل هواپ  کیبال  ی فنس رو ی سازنهیو به یطراح
 2 ۀ، شمار8 ورۀ، د1403سال 

 علائم و اختصارات 

 α زاویه ی حمله

 DC ضریب پسا 

 LC ضریب برآ

 lC ضریب غلتش

 D(mm) پهپاد فاصله فنس از دماغه 

 H(mm) ارتفاع فنس

 L(mm) طول وتر فنس 

 O نقطه ی بهینه

 P قطر گردابه 

 W/O بدون فنس 

 

 مقدمه 1 

به  با  پ  یسازنهیامروزه  سرنشین،   بدون  یهاپرنده  یفناور  شرفتیو 
محقق   یطی محستیزی  هاو بحث   یکاهش محسوسی در تلفات انسان

 ییهات یبر مقاصد نظامی در مأمور  وهلاها عاین دسته از پرنده  . استشده
العبور، عملیات شهری، بررسی و  صعب  نواحی  همچون رساندن پیغام به

  باتوجه   . [1]  اندظاهرشده  یبسیار توانمند و کاربرد...   و   یسوزآتش  مهار
هواپیماهای    راًیاخ  کهن یابه   پرندهکاربرد  شک 1بال  لامبدا  بال   2ل با 
گونه هواپیماها از اهمیت بسیاری برخوردار است، رفتار این   افتهیشیافزا
ی بال لامبدا شکل  کربندیپبه دلیل استفاده روزافزون از  [.  2]  استشده

در این نوع   4ن ، بررسی تفاوت رفتار جریا3لهای دلتا شکبالنسبت به  
نوعی بال دلتا شکل با   درواقعلامبدا شکل   بال  اهمیت است.  حائزها  بال

را نسبت    بسیاری  ایایفرار است که این شکستگی مز شکستگی در لبه
می  به موجب  شکل  دلتا  بالشود.  بال  وجود در  شکل،  لامبدا  های 

لبه   در  منظر   5رفراشکستگی  افزایش ضریب  بال    6ی سبب  نوع  این 
بال به  مینسبت  شکل  دلتا  باعث   شود.های  منظری  ضریب  افزایش 
یکپارچگی ساختار   باتوجه به.  [3] شدخواهد    یکینامیآئرود  افزایش کارایی

سهم   7در تولید نیروی برآهواپیما  بدنه    کلمذکور،    دیندر پیکرب  یهندس

 
1. Winged Aircraft 

2. Lambda Wing 

3. Delta Wing 
4. Vortex 

5. Trailing Edge 

6. Aspect Ratio 
7. Lift Coefficient 

8. Drag Coefficient 

9. Innovative Control Effectors 

شد  خواهد    یکینامیموجب افزایش بازده آئرود  موضوع  این  خواهد داشت،
، این امکان را  یکینامیبال و بدنه علاوه بر مزایای آئرود چگیاریکپ [.4]

  فاده تدر بال اس  یترمیتا از تیرهای ضخ  کندیطراحی فراهم م  درروند
ی و بررسی  نیبشیپ  .[5]  کندیمنیاز استحکامات دیگر را کم    رایز  شود؛
حیاتی  کینامیآئرودی  های ژگیودقیق   اولیه  طراحی  فرایند  در  هواپیما  ی 

ی هواپیماهای موجود  کینامیآئرودی  های ژگیواست. علاوه بر این، تعریف  
مورد،   هردو  در  است.  اهمیت  دارای  ضرایب   آوردندستبه نیز 

ای برای تعیین  ی لحظههایمنحنو     8ی، مانند نیروی برآ، پساکینامیآئرود
با پیشرفت روزافزون علم  .  [6]  استپایداری و عملکرد هواپیما ضروری  

کنترلی هواپیماها  ی مختلفی را برای افزایش عملکردها راه  کینامیآئرود
سال    درد.  ریگیم  کاربه  کنترل  1990اوایل  برنامه   افکتورهای  آمریکا 

راه   9نوآورانه  و  یاندازرا  توسعه  آن  هدف  که   ی هاسامانه   بررسی کرد 
به دو مرحله تقسیم   این برنامه  .بود  کنترلی برای هواپیماهای بدون دم

پژوهش  شد.   این  بر  مطالعهدر  مفهومی  و  افکتورهای    روی  تحلیلی 
 ،10معمولی مانند فلپ   افکتورهای  های آنازجمله  کنترلی انجام شد که

 درگ  مانند اسپلیتدیگر    افکتورهای  برخی   و12حمله   فلپ لبه  ،   11نالوو
  برخی از   در .[7]  دندیگرد  آن بررسی  در  14نوک بال تمام متحرک   ،13رراد

کنترل سمتی   جهت،  دوبی   افکنبمبمانند هواپیمای    پرندهبال  هواپیمای
که در لبه فرار بال سامانه این . استشده  استفادهاز سامانه اسپلیت درگ 

تشکیل   همیرواز دو صفحه بر    استشدهواقع در نوک هر دو بال نصب  
ایجاد پسا در یک بال    کهگردیده     خلاف جهت هم به   صورتبه برای 

  در یک بال ی فشاری و با ایجاد پسا  شودیمسمت بالا و پایین منحرف 
باز و همکاران با استفاده از  جهان .[8] کند یمتولید  را15گشتاور گردشی
اسپیلی بدون    تسامانه  هواپیمای  از  نمونه  یک  بال  نوک  در  که  درگ 

به آزمایش    CFDروش عددی    گیریکاربه   که با  سرنشین ایجاد کردند
نتایج   پرداختند،  راندمان و خطی سازی ممان   ریتأث  هاآنآن  مثبت در 

داد نشان  را  از    پرنده  بالهای  هواپیما  .[9]  گردشی  رفتار عموماً 
( برخوردارند  درجه 8کمتر از )کم  16حمله یایزوا دری خوب یکینامیرودیآ

های  درجه، به سبب ایجاد گردابه  8از زاویه  حمله بیشتر    ایایاما در زو
های روش   [. 10]  بال، کاهش کارایی سطوح کنترلی را درپی دارند  رأس

ها  متعددی برای برطرف کردن مشکلات ناشی جدایش جریان و گردابه
دارد.   تجهیزات  طورکلبهبر روی سطوح کنترلی وجود  ی  کینامیرودیآی 

  ،17وینگلت   ، بال لبه حمله سینوسی  های بال شامل:ایجاد تغییر در گردابه

10.  Flap 

11. Elevon 

12. Leading Edge Flaps 
13. Split Drag Rudder 

14. All Moving Wing Tip 

15. Rolling Torque 
16. Angle of Attack 

17. Winglet 
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 انیمحمدحسن جوارشک و  یاسفندآبادیمیمق نیمحمدحس

ی  ارت و فرخ ب  [.11] باشد و غیره می 3فنس  ،2ب مولد گردا ،1ی سگ دندانه 
 قراردادند  موردمطالعه  4415گردابه را بر روی ایرفویل ناکا  کاربرد مولد  

که   بردند  پی  گردابو  مولد  طرح  از  استفاده  مآن  ه با  زاوی ها    ه یتوانند 
تیغه د   ش افزایرا  برآ    بیضر  و   واماندگی مولدگردابه  کوچکی  اد.  های 

به شکل    معمولاًکه    شوندروی بال یا بدنه هواپیما نصب میبر  هستند که  
از جدا شدن    ابهگرد  مولدابزار    .گردندیمایرفویل و یا مستطیلی طراحی  

ی کینامیرودیآواماندگی    همچنین قرار گرفتن در وضعیت ا وجریان هو
 عملکرد بال در بهبود    این ابزار علاوه بر موارد فوق، کند  جلوگیری می

 کندبال ایفای نقش می   رأسهای  سطوح کنترلی و تغییر در گردابه  و

  های فنس  ،هاگردابهمقابله با    برای  مؤثرترو    روش کاربردی  کی.  [12]
است  پرنده  بال  از  برخی  در  و  طبیعت  در  .  [13] استشدهدهیدها  که 

تحرک  اختراع شد تا    بهیتوسط ولفگانگ ل  1938بال در سال  های  فنس
  ی ب  ریتأخرا به  زیاد از حد جریان گردابه، در طول بال و افزایش سریع آن

به یرا مها  فنس  [.14]  اندازد کرد که در   فیتعر  یاعنوان صفحهتوان 
  ی و بسته به طراح   ردیگیهوا قرار م  انیبا جر  قابلمدر  بال و  سطح    یبالا

همکاران، یک    وپادوپولوس    .[15]   دابییامتداد مبال    ییآن تا لبه انتها
نمونه از هواپیمای بدون سرنشین بال بدنه یکپارچه با اعمال فنس بر  

درجه    8ها تا زاویه حمله  . طبق نتایج آنقراردادندی  موردبررسها  روی بال
از   ولی  است.  نداشته  چندانی  تغییر  پسا  و  برآ  بالاتر    8ضریب  و  درجه 

های  ها، گردابهفنس. [16] ضریب برآ عملکرد بهتری را نشان داده است 
بر روی بال را به سمت عقب و به سمت لبه فرار هدایت    شدهلیتشک
ی بیرونی بال در تولید برآ دچار مشکل  هابخش شود کند و سبب می می

و   با استدلال ستیبای مدر هر طرح مهندسی  یریگمیتصم [. 17] نگردد
باشد؛  ل  تحلی همراه  علمی  و  اطمینانمنطقی  جهت  از    بنابراین  یافتن 

  4یسازنهیبه   یهاروش از    توانیم  ،هاآنو یا بهبود    اتخاذشدهتصمیمات  
  مسائل یهاحلراهگذشته، برای یافتن ل سال در طول چه  .کرد استفاده
  عمدتاً که   است؛  افتهیتوسعه   یشماریب  یهاتمیالگور،  یسازنهیبه مختلف  
اساس    هاتمیالگوراین   و   یسینوبرنامه   یهاروش بر    ی رخطیغخطی 

انواع  .  هستند بین   تمیالگور  و  5ک ژنتی  الگوریتم  ،هاتمیالگور  مختلفاز 

توسط  الگوریتم ژنتیک    که  .باشدیمنوع آن    نیترشدهشناخته  6کریجینگ
  1975داده شد و برای اولین بار در سال    توسعه   1960ل  اهالند در س  جان
دی  هایشرفتیپکه    یزمان توسط  آن    زیادی  در  گدربرگ  و  یانگ 

شد  شدهحاصل داده  توسعه  نسل[.  18]  بود،  یک  با  ژنتیک    الگوریتم 
  دمثل یتولانتخاب،    یندهایفرابا    پسو س  آغازشده جمعیت اولیه    دفی یااتص
تکرار    هزینه تا رسیدن به نسل نهاییارزیابی تابع هدف یا تابع    جهش وو  
اس  یسازنهیبه   حالن یباا  .شودیم در    ذکرشده  یهاروش از    تفادهبا 

 
1. Dog Tooth 
2. Vortex Generator 

3. Fence 

4. Optimization 

صنعتی کاربردهای  از  که    باً ی قر ت  است.شکل  م  بسیاری  چیزی  هر 
آن    باشد ی م شامل چندین هدف    کنند ی م ن طراحی  ا مهندس  که در 

اس  تضاد    بین   ت ممکن  یکدیگر در  با  چند هدف که  یا  ،  هستند دو 
ا رابطه  تا  ای  شود  شود   ی ها م ی تصم نجام  حاصل    . [ 19]   بهینه 
چنین    خوبی   ی ها نمونه  هواپیما    توان ی م را  ی  مسائل از  طراحی  در 
و   مثال عنوان به .  یافت  سال    پرز  در  است   2004همکاران  از ف با    اده 

به    ی ساز نه ی به تکنیک   و    پایداری   ی ها مشخصه   ی ساز نه ی به اقدام 
م   درروند عملکردی   هواپیما  فه طراحی  یک  در  .  [ 20]   کردند ومی 

است   ی ا سازه و    ی ک ی نام ی آئرود یلی  تحل   حوزه  روش  ف با  از  اده 
به اقدامات کاواگنا و همکارانش    توان ی م ،  ی موضوع   چند ی  ساز نه ی به 
  2005در سال    و همکارانش   ملائک   . [ 21] کرد   اشاره   2008  سال   در 
و  ف است   با  طراحی  به  ژنتیک  الگوریتم  از    یک   ی ساز نه ی به اده 

و    سو   آلون .  [ 22]   اند پرداخته کوتاه،    وبرخاست نشست هواپیمای  
  ی ساز نه ی ش ی ب به    هدف  اده از الگوریتم ژنتیک چند  ف است  همکاران با 

یون و همکارانش   . [ 23]   و کمینه کردن صدا در هواپیما پرداختند برد  
  صورت به  را   ی موضوع   چند طراحی  ی ساز نه ی به روش  2010 سال  در 

با    هدف  تک   عمومی  هوانوردی  هواپیمای  یک    ی ساز مدل برای 
قبی  از  وزن،    ، ت ی مأمور پیشرانش،    ، ک ی نام ی آئرود ل  موضوعاتی 

ودانت سینگ و   . [ 24]   د ن کرد   ی ساز اده ی پ پایداری، کنترل و عملکرد  
ژنتیک تک   الگوریتم  از  استفاده  با  ی  ساز نه ی کم به    هدف  همکاران 

مسافربری   هواپیمای  نوع  یک  در  برخاست  .  [ 25]   پرداختند وزن 
کردن برآورد   ی برا ی  ک ی نام ی رود ی آ   ی ساز مدل   ی ها روش  الزامات    ه 
است.   ی طراح  گرفتن    دشوار  نظر  در    ی ک ی نام ی رود ی آ   ی ها ی ژگ ی و با 

الگور  از  استفاده  مدل    جاد ی ا   ی برا   نگ ی ج ی کر   تم ی خاص، 
مدل    ، ی طورکل به است.    ی هدفمند   ار ی بس   حل راه   ی ک ی نام ی رود ی آ 

  . [ 26]   است   تر آسان و    تر ق ی دق   ی رخط ی غ   ب ی تقر   ی برا   نگ ی ج ی کر 
  کند، ی عمل م   ی اب ی درون   ی ها روش   ر ی معمولاً بهتر از سا   نگ ی ج ی کر 
م   ی روش   را ی ز  نظر  در  طر   ی ژگ ی و   ک ی که    رد ی گ ی را  از  فضا    ق ی در 

ی تصادفی و کریجینگ  ها مدل  . [ 27]   کند ی م   ر یی تغ   7سمیوریوگرام 
توسعه داده    1968ماترون در مرکز تحقیقاتی او در سال  توسط ژرژ  

از    10سان و همکاران   [. 28]   شد  و  کردند  تنظیم  را  متغیر طراحی 
برای   کریجینگ  گلایدر  ساز نه ی به مدل  هیدرودینامیکی  شکل  ی 

کردند  رآب ی ز  بیلری  [ 29]   استفاده  جا   ن ی همچن .  مدل    ن ی گز ی از 
  ک ی   نه ی به   ی طراح   افتن ی   ی برا   ی ساز نه ی به روش    ک ی و    نگ ی ج ی کر 
ژایو و همکاران با استفاده  [.  30]   استفاده کرد   ن ی توربوماش   ستم ی س 

  سطوح کنترلی روی    چند هدفه،   ی ساز نه ی به از روش کریجینگ به  

5.Genetic Algorithm 
6. Kriging Algorithm 
7. Semi Variogram 
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. نامورا  [ 31]   پرداختند یک نمونه پهپاد    فرار   لبه موجود رو    متحرک 
ی  مولدها ی  ساز نه ی به و همکاران با استفاده از روش کریجینگ به  

پرداختند  برآ  کردن ضریب  بیشینه  برای  هواپیما  بال  روی    گرداب 
شکل   . [ 32]  به    ای نمونه   1در  هواپیما  بال  روی  فنس  صویر  ت از 

   .است شده کشیده  

 
 الف( 

 
 ب( 

 از فنس روی بال هواپیما   ای نمونه   - 1شکل 

ی سازنهیبه این پژوهش جهت طراحی فنس با استفاده از روش  
نگاشته   این    هدف .  استشده تک هدف  بهترین    ق یتحقاز  به  دستیابی 

مطلوب همگرا    حلراه  کطراحی است که با حداقل زمان و هزینه به ی
در    .شود ها  فنس  گردابه    نقطه سه طراحی  ابعاد  اساس  بر  بال   رأساز 

محاسباتی   سیالات  دینامیک  روش  از  در  حاصل  روش    CADبا 
زمان    یادیبه مقدار ز  CFD  لیوتحل  ه یتجز،  حالنیا  با .  استشده انجام

این مشکل  دارد.    ازین  یمحاسبات استفاده  برای حل کردن  نوع    دو  ازبا 
و نتایج    مسئلهبا قرار دادن شرایط اولیه    کیژنت  تمیو الگورکریجینگ  مدل

فنس وجود  زمان  در  عددی  از حل  کردن ضریب   هاحاصله  کمینه  به 
محل قرارگیری فنس بر    نیترمناسب ی با مشخص کردن  غلتش  گشتاور

 . پرداخته می شودروی بال 

 روش حل  2 
بهینه برای مسئله تک هدف شامل  برای مسئله تک روش حل  سازی 

 باشد که در ادامه به آن خواهیم پرداخت.می CFD یسازه یشب هدف و  

 تک هدف   مسئله ی برای  ساز نه ی به  1 .2 
روش   از  تحقیق  این  برای   کریجینگدر  ژنتیک  الگوریتم   و 

به ]33[  استشده استفاده  یسازنهیبه  در  گام  اولین   ،یسازنه ی. 

به  متغیرهای  هدف،  توابع  مقادیر  و  یسازنهیتعیین   محاسبه 

حاضر    تابع هدف در پژوهشتوابع هدف برحسب متغیرهای طراحی است.  
است غلتشی  مرکز   ، ضعر  ،  طولمتغیرهای   .گشتاور  فاصله  و  ارتفاع 
اینکه    باتوجه به.  باشندی م  یسازنهیاز متغیرهای به   فنس تا دماغه هواپیما

 ف یتعر  یسازنهیمشخصی بین این توابع هدف و متغیرهای به ۀ  رابط  هیچ
.  استشده   لازم استفاده روابط برای ایجاد  کریجینگ  ، از روش استشدهن

، نقش کاهش مسئلهموجود در    بر روی بال پهپاد  شدهنصبی  هافنس
 نیگزیهدف توسط دو نوع مدل جا  تابع  .کنندیم  گشتاور غلتشی را ایفا

 ریاز نقاط نمونه که در آن مقاد  یبرخ و  شده  ساخته   نگیجیبر کر  یمبتن
تجزات  یواقع با  هدف  م  به  CFD  لیوتحله یبع    ی ابیارز  ند،یآیدست 
را تابع    ریتنها مقادنه  نگیجیبر کر  یمبتن  نیگزیجا  یها. مدلشوندیم

مکان    نییکه به تع  دهد،ی ارائه م  زی را ن  یبیتقر  یزده بلکه خطاها  نیتخم
اضاف نمونه  مدل  یبرا  ینقاط  دقت  م  کریجینگ  بهبود   .کندی کمک 

تابع    ریرا با استفاده از مقاد  نهیبه   ی هاحلراه   الگوریتم ژنتیک  ن،یبنابرا
خطاها  نیتخم و  مدلرا    یبیتقر  ی زده  بر   ،نیگزیجا  یها در  مبتنی 

  ی سازه یشب  اول،   مرحلۀ. در  کندیم  ی هر تابع هدف بررس  ی برا  کریجینگ
عبور گردابه و ابعاد    حمله مختلف و مشخص کردن محلَ  یایپهپاد در زوا
ها متناسب با فنس  هیاول  یریمختصات قرارگ  فیتعرو    بال  یآن بر رو

رو بر  و قطر گردابه  پهپاد در    یطول  انجام  هندسه    دیتول  افزارنرمبال 
بال   یبر رو  هافنس  قرارگیریپهپاد با    یسازهیشبدوم    مرحلۀ. در  شودمی

ی سوم  آوردن گشتاور غلتشی است. مرحله   به دست برای    CFDبه روش  
 ی سازنهیبه و   و تابع هدف   یورود  یپارامترها  نیب  آوردن رابطه   دستبه 

  توسط ی بهینه  ها حلاز راه  ینقطه نمونه اضاف  نیچندتابع هدف است.  
ژنتیک   م  آمدهدست بهالگوریتم  مدل  شوندیانتخاب   نیگزیجا  یهاتا 

کریجینگ  بر  به   مبتنی  سپس،    ی روزرسانرا  ژنتیک کنند.    الگوریتم 
  ی بررس روزبه   کریجینگ   یهارا دوباره با استفاده از مدل  نهیبه   یهاحلراه
  2طور که در شکل  روش، همان   نی با تکرار ا  نهیبه   یهاحل. راهکندیم

داده هنگام  تا  ،  استشده  نشان  به آن  نمونه  نقاط  مناسب  که  طور 
  ی موردبررس  یمؤثر  نحو  به مورد انتظار مسئله را داشته باشند،    یهایژگیو

   .رندیگیقرار م
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 انیمحمدحسن جوارشک و  یاسفندآبادیمیمق نیمحمدحس

 
 یسازنهیبهفرایند حل و  فلوچارت -2شکل

 نگ ی جیمدل كر 1 .1 .2 

 .کندیم انیب 1 معادله صورترا به  y(x)تابع مجهول  نگیجیمدل کر

(1 ) 𝑦(𝐱) = 𝜇(𝐱) + 𝜀(𝐱) 

   یطراح  یرهایمتغگر  نشان و  است    یبعد n بردار  کی x که در آن
   . است  ارتفاع و فاصله مرکز فنس تا دماغه هواپیما  ،عرض  ،طول  :همچون

از مدل   یانحراف محل در آن بیانگر که است 1کلی مدل  کاین معادله ی
از x)  مجهولنقطه    ی،انحراف محل  در مدلباشد.  می  کلی استفاده  با   )

 2ی گاوس  ینقاط نمونه با تابع تصادف .شودیم  انیب  یتصادف  ندیفرآ  کی
همبستگبه  تابع  فرآ  روند  نی تخم  یبرا  یعنوان    ی تصادف  یندها یدر 

 سیار ب  دونقطه متناظر  نیبه فاصله ب  نیب  یهمبستگ .شوندی م  یابیدرون
اقل  یجابه   نگ،یجیدر مدل کر مرتبط است.   فاصله کیاز    یدسیفاصله 

  ی طراح  یرهایهمه متغی وزنی  فاصله  را ی، زشودی استفاده م  ژهیو  یوزن
و   2 رابطه صورتبه  نقاط نی. تابع فاصله بکندیوزن م یطور مساورا به 

پو    3  رابطه صورتبه   نقاط    نیب  یهمبستگ توسط    شدهی نیبشیمقدار 
 .شودی مبیان  4 رابطه  صورتبه نگیجیکر مدل

(2 )    dis⁡(𝐱𝑖 , 𝐱𝑗) = ∑  𝑚
𝑘=1 𝜃𝑘|𝑥𝑘

𝑖 − 𝑥𝑘
𝑗
|
2

 

 
1. Global Function 

2. Gaussian Random Function 

3. Maximizing  Likelihood Function 

(3 )    Corr[𝜀(x𝑖), 𝜀(x𝑗)] = exp[−dis(x𝑖 , x𝑗)] 

(4 )    𝑦̂(x) = 𝜇̂(x) + rTR−1(y − 𝜇̂) 

  μ(x)  از ینیتخم قدار مو  𝑦(𝐱)تخمینی از   𝑦̂(𝐱)  4 رابطه که در 
  r. است ( آن  i, j)  درایهاست که    n×n  سیدهنده ماترنشان     Rاست.
عنصر    یبردار که  آن -iاست    nبرای    5  رابطه  صورتبه   و    است  ام 
که از    𝜇̂(𝐱)متغیر خروجی و      yکه در آن   شودی می نمونه بیان  نقطه 
  توان یرا م  نگیجیمدل کر  یبرا   پارامتر مجهولآید.  به دست می   7  رابطه

  ن یتخمآمده است    6  رابطه که در       3نمایی  درستبا حداکثر کردن تابع  
رساندن    زد. نمایی تابعاین  حداکثر  به   کی درست   یسازنهیمسئله 
 مسئله نیحل ا یبرا کیژنت تمیاز الگور پژوهش نیاست. در ا یرخطیغ

 .  استشده  استفادهسازی بهینه

(5  ) 𝐲 = [𝑦(𝐱1) ⋯ 𝑦(𝐱𝑛)]

𝝁̂ = [𝜇̂(𝐱1) ⋯ 𝜇̂(𝐱𝑛)]
 

(6  ) Ln(𝜇̂, 𝜎̂2, 𝜽) = −
𝑛

2
ln(𝜎̂2) −

1

2
ln(|R|) 

در   𝜎̂2  ،  6  رابطهکه  =
(𝐲−𝝁̂)T𝐑−1(𝐲−𝝁̂)

𝑛
مدل   .  ⁡ از  اگر  سپس، 

شود،   4یمعمول  نگیجیکر م  کی  استفاده  فرض  ثابت  که    شودی مقدار 
را در نظر   5یبیمدل ترک     این تحقیق    .استشده   انیب  6  رابطه  صورتبه 
 کندیاستفاده م  کلیمدل    بیتقر  یبرا  RBF  6  یهاکه از شبکه  ردیگیم

خروجبه   𝑦̂𝑅𝐵𝐹(⁡𝐱)و    𝑦̂𝑅𝐵𝐹(⁡𝐱))  .شودیم   فیتعر  RBF  ی عنوان 
نقاط    نیانگیمقدار م  0wکه در آن    . شودیمداده    نمایش  8  رابطه  صورتبه 

  توابع پایه هستند.   هاih(x)  و  ام-i  پایه  وزن تابع   iwهمچنین    ،نمونه است 
  9  رابطه   در.  است  (n)  تعداد نقاط نمونه همان    هیتعداد توابع پادر ضمن  

که در  .استشدهاده  دنشان  φتعریف توابع پایه با استفاده از تابع دلخواه  
در   نرمال شوند(   دیبا یطراح یرهای)متغ هستندعرض   riمرکز، و  ci آن
توابع را    ینه برهم   riمقدار   .استشده  استفادهی  تابع گاوساز  مقاله    نیا

را  که می  کندیکنترل م از طرف دکرد  میتنظبایست آن  با     iw  گر،ی. 
یک      .شودی م  نییتع  آمده است   10  رابطه که در    نه یهزتابع  کردن    نهیکم

 .است iw در کننده پارامتر تنظیم

(7 ) 𝜇̂(x) =
1TR−1y

1TR−11
 

4. Ordinary Kriging 

5. Hybrid Model 

6. Radial Basis Function 
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(8 ) 𝑦̂𝑅𝐵𝐹(𝐱) = 𝑤0 +∑  

𝑛

𝑖=1

𝑤𝑖ℎ𝑖(𝐱)⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡ 

(9 ) ℎ𝑖(𝐱) = 𝜑 (
∥∥𝐱 − 𝐜𝑖∥∥

𝑟𝑖
) 

(10 ) 𝐸 =∑  

𝑛

𝑖=1

(𝑦(𝐱𝑖) − 𝑦̂𝑅𝐵𝐹(𝐱
𝑖))

2
+∑  

𝑛

𝑖=1

𝜆𝑖𝑤𝑖⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡⁡
2  

  ی ادیتا حد ز  نگیجیتوسط مدل کر  شدهی نیبشیدقت مقدار تابع پ
به    xهرچه نقطه    ،یطور شهوددارد. به   یبه فاصله از نقاط نمونه بستگ

 طلبم  نی. اشودیم  ترق یدق  yˆ(x)  ینیبش یباشد، پ  ترکینقاط نمونه نزد
 . استشده انیب (11)در معادله 

(10 ) 𝑠2(𝑥) = 𝜎̂2 [1 − 𝑟𝑇𝑅−1𝑟 +
(1 − 1𝑇𝑅−1𝑟)2

1𝑇𝑅−11
] 

𝑠2(𝑥)   نقطه    نیانگیمدهنده  نشان در  خطا  که    بوده  xمربعات 
قطع  بیانگر تخم  تیعدم  به   ینیمقدار  مدل    ،یطورکلاست.  دقت  اگر 

است    یکاف  یفعل  نیگزیجا لازم  جا  کینباشد،  با    دیجد  نیگزیمدل 
 شود.   یبازساز یگنجاندن نقاط نمونه اضاف

 CFDی سازه یشب 2 .2 

 ی موردبررسهندسه   1 .2 .2 

 2سویینگ لامبدا شکل    1در این آزمون، پهپاد بال پرنده  شدهاستفادهمدل  
ی ادرجه   56  3گرد عقب متری و زاویه    1این پهپاد با طول بال  باشد.  یم

. پهپاد مذکور در آزمایشات عددی و تجربی محدودی  استشده  ی طراح
 آمدهدستبه  [34]  مرجع  این پهپاد از  هندسۀ.  استگرفته قرار   یموردبررس
  است شده  استفادهدر این نوع پهپاد از یک شکستگی در لبه فرار بال  است.  

. اندکردهی  گذارنام لامبدا شکل    نام  باکه به این عنوان، این پیکربندی را  
کنترلی   گردشی،    یجاداسامانه  گشتاور  تولید  برای  پهپاد  این  در  شده 

 ل یتشک  همیروباشد. این سامانه از دو صفحه بر  یمسامانه اسپلیت درگ  
انحراف هر دو صفحه، پسای فشاری    است شده با   هابالاز    یکیدرکه 

کند. ابعاد این سامانه به همراه  یمو گشتاور گردشی را ایجاد   شده  جادیا
. همچنین در این  استشده  دادهنشان    3ابعاد کلی پهپاد در تصویر شکل  

محل   بازه  فنس  قرارگتصویر  کل  استشده  مشخصیری  در  فرآیند  . 
اسپلیت    ی باز شوندگآزمون برای کاهش تعداد محاسبات، بیشترین زاویه  

سامانه    ی باز شوندگزاویه    رو  نیا  از .  استگرفته   قرار  استفاده  مورددرگ  
  30درجه به بالا و    30  اندازهبه ثابت و متقارن    صورتبه اسپلیت درگ  
. در محاسبات عددی صورت پذیرفته ابتدا محل  استشده  بازدرجه پایین  

فنس،  قرارگ ارتفاع  و  فنس  سه    هرکدامیری  و  مختلف  اندازه  سه  در 
 صورتبه ها  ی طراحاین    تیدرنهاموقعیت مختلف رسم و ایجاد شدند که  

 .  اندقرارگرفتهجداگانه مورد آزمایش عددی 

 طراحی فنس   3 
بال  رأسای به نام گردابه  بالا، گردابه   گردعقبدر هواپیماهایی با زاویه  

لبه حمله    صورتبه شده که  یلتشک بال در  مخروطی از محدوده ریشه 
ی  موردبررسد. این گردابه در ادامه  یابها امتداد میتا نوک بال   شدهشروع

ها بر اساس میانگین  یری و ارتفاع فنسقرارگمحل   قرار خواهد گرفت.
گردابه   ارتفاع  و  مقطع  سطح  طول  حمله   رأسابعاد  زوایای  در  بال 

  . است شدهنمایش داده   4، که در شکل درجه طراحی شدند 7،10،13،16
طول سطح مقطع گردابه در سه قسمت ابتدا، وسط و انتهای گردابه اندازه  

ها را برابر طول این مقاطع در هر قسمت که طول فنس   استشدهگرفته
نیز معادل درصدی از ارتفاع گردابه    گرفت. ارتفاع فنس  مینظرخواه  در

ها شود. درصد ارتفاع و طول فنسی مدر نظر گرفته    شدهگفته در مقاطع  
جدول   شکل  استشده  آورده  1در  تصویر  در  فنس   5.  از  های  نمایی 

در ارتفاع    C  و  Bو    Aبر روی بال این پهپاد در سه موقعیت    جادشدهیا
.باشدیم مشاهدهقابلدرصدی  30

 های مستخرج شده از گردابه رآس بال برحسب میلیمتر ابعاد فنس  -1جدول 

 
1. Unmanned Aerial Vehicle 

2. Swing 
3. Swept Back 
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 ی مختلفهاقسمتنما از بالای پهپاد سوینگ به همراه ابعاد  -3شکل 

 
 

 پهپاد   گردابه راس بال به همراه خط مرکزی گردابه بروی خطوط جریان بال    - 4شکل 

 

  

 A فنس Bفنس  Cفنس 

 درصد 30ها در ارتفاع  یری فنس قرارگ بال چپ پهپاد به همراه موقعیت    - 5شکل  

 
1. Mesh 

2. Boundary Layer 

3. Cell 

 ی و دامنه حل بندشبکه   4 
نوع  ا   1یبندشبکه  از  توسط    سازمانی بیجادشده  انسیس    افزارنرم و 

با  استشدهانجام   2015مشینگ   تر شدن به سطح مدل یک نزد. شبکه 
ها ریزترشده و بر روی سطح پهپاد نیز با ضریب ریزشوندگی در گوشه 

حجم استشده ریز   یک  در  شبکه  حل،  دقت  افزایش  برای  همچنین   .
است.    افتهیش یافزابیضوی شکل در اطراف مدل ریزتر گردیده و تعداد آن  

مرزی بر روی کل  یهلامرزی، شبکه  یه لاجریان و قطر    سرعت باتوجه به 
لایه با ارتفاع   10از    2مرزی یهلایجاد گردیده است. شبکه  اسطح پهپاد  
 22  4پلاس   -بعد وایی بمتر که معادل عدد    00034/0  3اولین سلول

اس اس  -اومگا-انتخاب مدل آشفتگی کا  باتوجه به .  استشدهیجاد ااست  
وای5تی عدد  برای  مقدار  این  انتخاب  مطابق  -،  یک،  از  بیشتر  پلاس 

نماهایی از شبکه    6مورد قبول بوده است.  در تصویر شکل    ]35[مراجع  
 .  استشدهبه تصویر کشیده  شدهاستفاده

 
 ( الف 

 
 ب( 

 
 ( پ

الف( نمای برش خورده از  -پژوهشیجادشده در این ا نماهایی از شبکه   -6شکل 

پ( شبکه در   شبکه اطراف مدل ب( مقطع برش خورده از نمای روبه روی مدل 
 اطراف و روی فس بال 

4. Y-Plus 

5. K-W-SST 
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، با این کار گشتاورها  استشدهکل پهپاد مدل    ،در مرکز دامنه حل
یری خواهد شد. از  گاندازه   یدرستبه ی غلتشی و گردشی  محورهاحول  

طرف دیگر به دلیل باز بودن اسپلیت درگ در بال چپ، و عدم تقارن  
بین طرفین پهپاد استفاده از شرط تقارنی در مرکز پهپاد و مدل کردن 
نیمی از آن به دلیل متقارن نبودن دو طرف هندسه، صحیح نخواهد بود.  

سرعت در    :از  اندعبارتبر سطوح دامنه حل    شدهف یتعرشرایط مرزی  
معادل   1ورودی دامنه  پایینی  و  ثانیه، مرز فشار    30در مرز جلو  بر  متر 
مرزی   2خروجی شرط  و  استاتیکی،  فشار  معادل  دامنه  پشت  و  بالا  در 
ریاضی    ازنظردر دو طرف دامنه حل خواهد بود. این شرط مرزی   3تقارنی 

لغزان دیواره  مرزی  شرط  است   4با  نتایج    رون یازامشابه  در  تفاوتی 
ابعاد و فرم دامنه حل   7  ، نخواهد گذاشت. در تصویر شکلآمدهدستبه 

 . هست مشاهدهقابل

 
 دامنه حل و ابعاد آن نسبت به طول وتر متوسط بال -7شکل 

تعداد   به  نتایج  وابستگی  عدم  تعیین  شبکه،  هاسلولبرای  ی 
مرحله   4. شبکه در  استشدهانجام  2جدول    صورتبه استقلال از شبکه  

 .  استگرفتهقرار، مورد مقایسه غلتش. در اینجا ضریب استشدهریز 

  غلتش به بعد، تغییرات در ضریب    3ی شده  گذار نام ، از نقطه  2جدول در  
حجم    ازنظر سلول    5850000با مقدار    شبکه   رو ن ی ا . از  است شده بسیار ناچیز  

 و دقت مناسب این پژوهش خواهد بود. 

 m/sدرجه و سرعت 16شبکه برای زاویه حمله استقلال از  -2جدول

 ضریب غلتش  تعداد سلول 

2900000 008012/0  

4120000 007987/0  

5850000 007020/0 

8190000 007023/0  

 
1.Velocity Inlet 

2. Pressure Outlet 

 اعتبارسنجی  5 

یب برآ و پسای ضراسازی،  یه شباز این    آمدهدستبه در بررسی اعتبار نتایج  
  30در سرعت    ]36[  از مرجع  بادعددی با نتایج تجربی حاصله از تونل  

. این مقایسه نشان  استشدهیه در زوایای حمله مختلف مقایسه  بر ثانمتر  
.  اندآمدهدستبه دهد که نتایج با اختلاف کمی نسبت به نتایج تجربی،  یم

درصد   6/4و در ضریب پسا    9/4بیشترین درصد اختلاف در ضریب برآ  
شکل    .هست نمایش   8در  ضریب  دو  هر  برای  اعتبارسنجی  نمودار 
   . استشدهداده

 
 ( الف 

 
 ( ب

نمودار اعتبارسنجی نتایج حاصله از این پژوهش و نتایج حاصله از آزمون  -8 لشک

 ب( اعتبار سنجی در ضریب پسا  - الف( اعتبار سنجی در ضریب برآ - [35]مرجع   تجربی 

3. Axisymmetric 

4. Sliding Wall 
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 بحث و نتایج  6 
ها، پهپاد  فنس   ی بال و طراح   رأس   ه پس از به دست آوردن ابعاد گرداب 

،  شود ی م درجه باز    30  ه ی درگ سمت چپ با زاو اسپلیت  که    ی ط ی در شرا 
قرار   آزمایش  همچن گیرد می مورد  در    دشده ی تول   ی ها فنس   ن ی . 

جدول    شده اعلام   ی ها ت ی موقع  رو   1از  و    قرارگرفته مدل    ی بر 
بال، کاهش    ی بر رو   فنس جاد  ی خواهد شد. هدف از ا انجام    ی ساز ه ی شب 

رو   رأس   ه اثر گرداب  بر  حمله    ی ا ی در زوا   اسپلیت درگ   امانه س   ی بال 
  ت ی اسپل   ستم ی س   یی ( است. سطح بالا ه قطر گرداب   ش ی افزا   ل ی بالا )به دل 
بال    رأس   ی چرخش   ه گرداب   ان ی قرار گرفتن در داخل جر   ل ی درگ به دل 

را    یی کارا  ن   داده ازدست خود  و    د ی تول   ی منف   برا   ی رو ی ن تواند  می است 
  فنس . وجود  ی گرداند را خنث   ن یی از صفحه پا   دشده ی تول   ی رو ی کند تا ن 

بر    ه و اثر گرداب   دهد ی م سوق    ن یی ها را به سمت پا ه بال، گرداب   ی رو 
  یرو ی از ن  ی و بخش   دهد ی م کاهش  را    اسپلیت درگ رادر  یی سطح بالا 
منف  بالا را    رفته ازدست   ی پسا  سطح  جبران    یی در  وجود    . کند ی م را 
رو  م   ی فنس  از  توانسته  زوایای  بکاهد.    غلتشی گشتاور    زان ی بال  در 

عملکرد بهتری داشته    Cفنس    9درجه مطابق شکل    16حمله کمتر از  
ی مجدد پشت فنس عملکرد  به دلیل ایجاد گردابه   A,Bفنس   . است 

فنس    تری ضعیف  به  درگ   Cنسب  اسپیلیت  به  نزدیک    ، است   که 

   دارند. 

 
 یهاتی موقعحمله مختلف در   یایزوا ضریب غلتش در دهنده نمودار نشان -9شکل 

 درصد قطر گردابه  30 مختلف فنس

  مایبال هواپ  های، فنس2در قسمت    شدهداده  حیتوض  تمیدر الگور
بال    رأس  یها، چون گردابه 13تا    7  نیحمله ب  هی . در زاوشوندیم  نهیبه 

مشخص است    9ها و شکل  فنس  ی طراح  باتوجه به  ،دارند ن  قطر زیادی
کمتر   غلتشی  بیباشد، ضر  ترکینزدکه هر چه فنس به اسپلیت درگ  

بود زاو  30  یها. فنسخواهد  درجه    16حمله    ه یدرصد قطر گردابه در 
تر  به اسپلیت  با نزدیک شدن بیش حمله کمتر،    هیدر زاو  را یز  ،شدند  نهیبه 

 ل یدرجه، به دل  16حمله    هی. در زاوشودی محاصل    یبهتر  جه ینت  ،درگ
  ، عملکرد بهتر  یبرا  نینوسان داشتند، بنابرا  جی، نتابزرگ بودن قطر گردابه

 . استشدهبهینه  فنس 

 میلیمتر ( برحسب Oهای ایجاد شده بر روی بال پهباد در سه ارتفاع مختلف و نقطه بهینه شده )ابعاد دقیق فنس-3جدول

 

  الف( 
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 ب( 

 
 پ( 

شود می   مشاهده   ی ر ی ادگ ی   تم ی ( پس از اعمال الگور 1فوق معادله )   ی در نمودارها   - 10شکل  

 
 O وA ،B ،Cیها تی ها در موقعفنس یری قرارگ -11شکل 

  ی هاتیبال را در موقع  یرو  فنس  یریمشخصات قرارگ  3جدول  
A,B,C  تیو در موقع  O   11و شکل    دهدی ( نشان مشدهنهی)نقطه به  

قرارگ موقع  یروهای  فنس   یریمحل  در  را   و  ,C  A,B  یهات یبال 
Oدهدینشان م . 

 
های  نمودار ضریب غلتشی در موقعیت قرارگیری مختلف فنس در زاویه -12شکل

 16تا  7حمله 

 
نمودار ضریب برآ به پسا در موقعیت قرارگیری مختلف فنس در   -13شکل

 16تا  7های حمله زاویه

،  Oفنس   یسازنه یکه در به   دیکنیمشاهده م  12  شکل  در نمودار
حمله    هیاست، اما در زاو  افتهیبالا کاهشحمله    ه یدر زاو  غلتش  بیضر

 ترکیدرگ نزداسپیلیت  هر چه به    ،زیاد نیستها  هگردابقطر  ، چون  پایین
طول و    لیبه دل O طهچون نقباشد، نتیجه بهتری خواهیم داشت. ولی  
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طور که در  ، هماندارد  تریکم  پسای  بیضر C ارتفاع کمتر نسبت به
 شود.حاصل می یبهتر پسای به را نسبت بشود مشاهده می 13 شکل

 یریگجهینت 7 
را که از مدل    ی ک ی ژنت   تم ی الگور های اخیر، به توسعه  در سال محققان  

استفاده    ی اب ی ارز   ی برا   نگ ی ج ی کر  هدف  پرداختند کند ی م تابع   ،  .
را با استفاده    ی و خروج   ی ورود   ن ی که رابطه ب   ی است مدل   نگ ی ج ی کر 
جا دهد ی م نشان    ی تصادف   ند ی فرآ   ک ی از   با    کنندهحل   ی ن ی گز ی . 
کر   CFD  ل ی وتحل ه ی تجز  مدل    از ی موردن   ی محاسبات   مان ز   نگ، ی ج ی با 
  کرد ی رو   ن ی . ا افت ی کاهش    ی توجه قابل   طور به تابع هدف    ی اب ی ارز   ی برا 

طراح  متغ   ها فنس   ی در  تعداد  کاهش  بود.    د ی مف   ی طراح   ی رها ی با 
  بی که ضر   فنس محل   ی ن ی ب ش ی پ  ی را برا   کرد ی رو   ن ی ا  ها آن   ، ت ی درنها 
  قی طر   از آن را    یی و کارا   بردند کار به است    ن یی در آن پا   ما ی هواپ   ی ش غلت 
گفته بر نکات  مطالب پیش   باتوجه به کردند.    د ی تأی   ی قات ی تحق   ی ها افته ی 

 : شود زیر به عنوان نتیجه این تحقیق تأکید می 
رو ـ   بر  دادن فنس  منحرف شدن    بال   ی قرار  از    ی مقدار موجب 

 .گردید ی فرار  به سمت لبه بال    رأس گردابه  
فنس ـ   از  زوا   Cاستفاده  پا   ی ا ی در  از  )   ن یی حمله    ( درجه   16کمتر 

  ت ی اسپل   ستم ی غلتشی در هنگام استفاده از س   ب ی باعث کاهش ضر 
 .است شده درگ  

از حد معمول   ترش یحمله بالا با عرض ب  یایگردابه در زوا  لیتشکـ  
 .باعث فرورفتن فنس در گردابه و کاهش عملکرد آن شود  تواندیم
فنس   ت یموقع نیبهتر افتنیو  یسازنهیبه   یبرا  نیماش یریادگیاز ـ 
  سامانه از  نهیاز فرورفتن فنس در گردابه و استفاده به  یریجلوگ یبرا
 .کمک گرفته شد درگ تیاسپل

 ی شده درگ کمتر   آزمونهحالت    3  نیدرصد ب  30با ارتفاع    Aفنس  
  دهد. همچنیناز خود نشان نمی   یغلتشی عملکرد خوب  ضریب  دارد اما در

ضریب دارد و از    کمتریدرگ نسبتاً    Cو    B  یهانسبت به فنس   Oنقطه  
 . تری نسبت به سایر نقاط برخودار استغلتشی کم

 تعارض منافع

 .استگونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشدههیچ

 مراجع
[1] M. K. Sobhani, M. Dehghani Manshadi, M. 

Bazzazzadeh, and M. Ilbeygi, "Experimental 

investigation of the flow field over a non-slender lambda 

shaped wing by pressure measurement," Journal of 

Aeronautical Engineering, vol. 17, no. 1, pp. 10-21, 2015. 

[2] I. Gursul, R. Gordnier, and M. Visbal, "Unsteady 

aerodynamis of nonslender delta wings," Progress in 

Aerospace Sciences, vol. 41, no. 7, pp. 515-557,  2005, 

https://doi.org/10.1016/j.paerosci.2005.09.002 
[3] N. Qin, A. Vavalle, A. Le Moigne, M. Laban, K. 

Hackett, and P. Weinerfelt, " Aerodynamic considerations 

of blended wing body aircraft," Progress in Aerospace 

Sciences, vol. 40, no. 6, pp. 321-343, 2004, 

https://doi.org/10.1016/j.paerosci.2004.08.001. 
[4] M. Navabi and E. Kakavand, "Combined model-

reference adaptive controller for coordinated turn of a 

tailless aircraft," Modares Mechanical Engineering, vol. 

15, no. 10, pp. 117-127, 2016, (in Persian). 
[5] E. Lakzian et al., "Investigation of the effect of water 

droplet injection on condensation flow of different 

nozzles geometry," The European Physical Journal Plus, 

vol. 137, no. 5, 2022, Art. no. 613, 

https://doi.org/10.1140/epjp/s13360-022-02812-6 
[6] S. M. Adams and C. J. Friedland, "A survey of 

unmanned aerial vehicle (UAV) usage for imagery 

collection in disaster research and management," in 9th 

International Workshop On Remote Sensing For Disaster 

Response, Stanford, California, USA, 2011, pp. 1-8.  

[7] Z. J. Li and D. L. Ma, "Control characteristics analysis 

of split-drag-rudder," in Applied Mechanics and 

Materials, vol. 472, 2014, pp. 185-190, 

https://doi.org/10.4028/www.scientific.net/AMM.472.18

5 . 

[8] G. Stenfelt and U. Ringertz, "Lateral stability and 

control of a tailless aircraft configuration," Journal of 

Aircraft, vol. 46, no. 6, pp. 2161-2164, 2009,  

https://doi.org/10.2514/1.41092. 

[9] J. Rajput, W. G. Zhang, and X. B. Qu, "A differential 

configuration of split drag-rudders with variable bias for 

directional control of flying-wing," Applied Mechanics 

and Materials, vol. 643, pp. 54-59, 2014,  
https://doi.org/10.4028/www.scientific.net/AMM.643.54. 
[10] I. Gursul, R. Gordnier, and M. Visbal, "Unsteady 

aerodynamics of nonslender delta wings," Progress in 

Aerospace Sciences, vol. 41, no. 7, pp. 515-557, 2005, 

https://doi.org/10.1016/j.paerosci.2005.09.002. 
[11 R. L. T. Bevan, D. J. Poole, C. B. Allen, and T. C. S. 

Rendall, "Adaptive surrogate-based optimization of 

vortex generators for tiltrotor geometry," Journal of 

Aircraft, vol. 54, no.3, pp. 1011-1024, 2017, 

https://doi.org/10.2514/1.C033838. 
[12] R. Barrett and S. Farokhi, "On the aerodynamics and 

performance of active vortex generators," in 11th Applied 

Aerodynamics Conference, Monterey, CA, U.S.A, 1993, 

Paper 3447, CP-3477, https://doi.org/10.2514/6.1993-

3447 . 
[13] F. Neitzel and J. Klonowski, "Mobile 3D mapping 

with a low-cost UAV system," The International Archives 

of the Photogrammetry, Remote Sensing and Spatial 

Information Sciences, vol. XXXVIII-1/C22, pp. 39-44, 

https://doi.org/10.1016/j.paerosci.2005.09.002
https://doi.org/10.1016/j.paerosci.2004.08.001
https://doi.org/10.1140/epjp/s13360-022-02812-6
https://doi.org/10.4028/www.scientific.net/AMM.472.185
https://doi.org/10.4028/www.scientific.net/AMM.472.185
https://doi.org/10.2514/1.41092
https://doi.org/10.4028/www.scientific.net/AMM.643.54
https://doi.org/10.1016/j.paerosci.2005.09.002
https://doi.org/10.2514/1.C033838
https://doi.org/10.2514/6.1993-3447
https://doi.org/10.2514/6.1993-3447


 
  

 

 
 

 

25 
 

 فناوری در مهندسی هوافضا  اهش ...لامبدا شکل جهت ک ی مایمدل هواپ  کیبال  ی فنس رو ی سازنهیو به یطراح
 2 ۀ، شمار8 ورۀ، د1403سال 

2011, https://doi.org/10.5194/isprsarchives-XXXVIII-1-

C22-39-2011. 

[14] Jr. W. A. Newsom, D. R. Satran, and Jr. J. L. 

Johnson, "Effects of wing-leading-edge modifications on 

a full-scale, low-wing general aviation airplane: Wind-

tunnel investigation of high-angle-of-attack aerodynamic 

characteristics," NASA Technical Reports Server, Tech. 

Rep. L-15101, 1983. 

[15] J. K. Dickson and F. B. Sutton, "The effect of wing 

height on the longitudinal characteristics at high subsonic 

speeds of a wing-fuselage-tail combination having a wing 

with 40 degrees of sweepback and NACA four-digit 

thickness distribution," National Advisory Committee for 

Aeronautics, Washington, USA, Rep. NACA-RM-

A55C30, 1955. 

[16] C. Papadopoulos, S. Ioannidou, P. Panagiotou, and K 

Yakinthosal, "Numerical investigation of the impact of 

tubercles and wing fences on the aerodynamic behaviour 

of a fixed-wing, tactical Blended-Wing-Body UAV 

platform," in IOP Conference Series: Materials Science 

and Engineering, vol. 1226, no. 1, 2022, Paper 012015, 

https://doi.org/10.1088/1757-899X/1226/1/012015. 

[17] A. C. Demoret, "The effect of passive and active 

boundary-layer fences on delta wing performance at low 

reynolds number," M. S. thesis, Department of the Air 

Force Air University, Air Force Institute of Technology, 

Wright-Patterson Air Force Base, Ohio, 2020.  

[18] F. Pazooki, A. Zibafar, and M. Rahmati Lish, 

"Optimization and design of general aviation aircrafts 

wing using non-dominated sorting genetic algorithms II," 

Journal of Aeronautical Engineering, vol. 23, no. 2, pp. 

100-115, 2021, 

https://doi.org/10.22034/joae.2021.303370.1055. 
[19] K. Iba, "Reactive power optimization by genetic 

algorithm," IEEE Transactions on power systems, vol. 9, 

pp. 685-692, 1994, https://doi.org/10.1109/59.317674. 
[20] R. Perez, H. Liu, and K. Behdinan, "flight dynamics 

and control multidisciplinary integration in aircraft 

conceptual design optimization," in 10th AIAA/ISSMO 

Multidisciplinary Analysis and Optimization Conference, 

New York, 2004, Paper 4435, 

https://doi.org/10.2514/6.2004-4435. 
[21] L. Cavagna, S. Ricci, L. Riccobene, A. Bérard, and 

A. Rizzi, " A fast MDO tool for aeroelastic optimization 

in aircraft conceptual design," In 12th AIAA/ISSMO 

Multidisciplinary Analysis and Optimization Conference, 

Victoria, British Columbia, Canada, 2008, Paper 5911, 

https://doi.org/10.2514/6.2008-5911. 

[22] A. Ghorbani and S. M. B. Malaek, "Airplane 

conceptual design based on genetic algorithm," Journal of 

Mechanical and Aerospace Engineering, vol. 1, no. 1, pp. 

101-114, 2005. 

[23] J. J. Alonso, P. LeGresley, and V. Pereyra, "Aircraft 

design optimization," Mathematics and Computers in 

Simulation, vol. 79, no. 6, pp. 1948-58, 2009,  
https://doi.org/10.1016/j.matcom.2007.07.001. 

[24] J. Yoon, N. Nguyen, S. M. Choi, J. W. Lee, S. Kim, 

and Y. H. Byun, "Multidisciplinary general aviation 

aircraft design optimizations incorporating airworthiness 

constraints," in 10th AIAA Aviation Technology, 

Integration, and Operations (ATIO) Conference, Fort 

Worth, Texas, 2010,  Paper 9304, 
https://doi.org/10.2514/6.2010-9304. 

[25] V. Singh, S. K. Sharma, and S. Vaibhav, "Transport 

aircraft conceptual design optimization using real coded 

genetic algorithm," International Journal of Aerospace 

Engineering, vol. 2016, no. 1, 2016, Art. no. 2813541, 

https://doi.org/10.1155/2016/2813541. 

[26] G. G. Wang and S. Shan, "Review of metamodeling 

techniques in support of engineering design 

optimization," in International Design Engineering 

Technical Conferences and Computers and Information 

in Engineering Conference Volume 1: 32nd Design 

Automation Conference, Parts A and B, Philadelphia, 

Pennsylvania, USA, 2006, pp. 415-426, 

https://doi.org/10.1115/DETC2006-99412. 

[27] M. A. Oliver, "An overview of geostatistics and 

precision agriculture," in Geostatistical Applications for 

Precision Agriculture, M. A. Oliver, Ed. Springer, 

Dordrecht, Netherlands, 2010, pp. 1-34, 

https://doi.org/10.1007/978-90-481-9133-8_1. 

[28] J. P. Chilès and N. Desassis, "Fifty years of kriging," 

Handbook of mathematical geosciences: Fifty years of 

IAMG, Cham, Switzerland, Springer Nature, 2018, pp. 

589-612. 

[29] C. Sun, B. Song, P. Wang, and X. Wang, "Shape 

optimization of blended-wing-body underwater glider by 

using gliding range as the optimization target," 

International Journal of Naval Architecture and Ocean 

Engineering, vol. 9, no. 6, pp. 693-704, 2017, 

https://doi.org/10.1016/j.ijnaoe.2016.12.003. 

[30] S. A. I. Bellary, A. Samad, I. Couckuyt, and T. 

Dhaene, "A comparative study of kriging variants for the 

optimization of a turbomachinery system," Engineering 

with Computers, vol. 32, pp. 49-59, 2016, 

https://doi.org/10.1007/s00366-015-0398-x. 

[31] X. Zhao, Y. Yang, and X. Ma, "Kriging aerodynamic 

modeling and multi-objective control allocation for flying 

wing UAVs with morphing trailing-edge," IEEE Access, 

vol. 9, pp. 62394-62404, 2021, 

https://doi.org/10.1109/ACCESS.2021.3073592. 

[32] N. Namura, S. Obayashi, and S. Jeong, "Efficient 

global optimization of vortex generators on a supercritical 

infinite wing," Journal of Aircraft, vol. 53, no. 6, pp. 

1670-1679, 2016, https://doi.org/10.2514/1.C033753. 

[33] T. Phiboon et al., "Experiment and computation 

multi-fidelity multi-objective airfoil design optimization 

of fixed-wing UAV," Journal of Mechanical Science and 

Technology, vol. 35, no. 9, pp. 4065-4072, 2021, 

https://doi.org/10.1007/s12206-021-0818-3. 

[34] R. K. Kelayeh and M. H. Djavareshkian, 

"Aerodynamic investigation of twist angle variation based 

https://doi.org/10.5194/isprsarchives-XXXVIII-1-C22-39-2011
https://doi.org/10.5194/isprsarchives-XXXVIII-1-C22-39-2011
https://doi.org/10.1088/1757-899X/1226/1/012015
https://www.joae.ir/article_142144.html?lang=en#:~:text=10.22034/JOAE.2021.303370.1055
https://doi.org/10.1109/59.317674
https://doi.org/10.2514/6.2004-4435
https://doi.org/10.2514/6.2008-5911
https://doi.org/10.1016/j.matcom.2007.07.001
https://doi.org/10.2514/6.2010-9304
https://doi.org/10.1155/2016/2813541
https://doi.org/10.1115/DETC2006-99412
https://doi.org/10.1007/978-90-481-9133-8_1
https://doi.org/10.1016/j.ijnaoe.2016.12.003
https://doi.org/10.1007/s00366-015-0398-x
https://doi.org/10.1109/ACCESS.2021.3073592
https://doi.org/10.2514/1.C033753
https://doi.org/10.1007/s12206-021-0818-3


 
 

 

 

26
 

 فناوری در مهندسی هوافضا
 2 ۀ، شمار8 ۀ، دور1403سال 

 

 انیمحمدحسن جوارشک و  یاسفندآبادیمیمق نیمحمدحس

on wing smarting for a flying wing," Chinese Journal of 

Aeronautics, vol. 34, no. 2, pp. 201-216, 2021,  

https://doi.org/10.1016/j.cja.2020.06.022. 

[35] A. Madani, M. H. Moghimi Esfandabadi, and M. H. 

Javareshkian, "Investigating the effect of the placement of 

the split drag rudder control system along the wing span 

of a flying wing aircraft on rolling and yawing moments," 

Aerospace Knowledge and Technology Journal, vol. 11, 

no. 2, pp. 25-37, 2023, (in Persian). 

[36] M. Tomac and G. Stenfelt, "Predictions of stability 

and control for a flying wing, "Aerospace Science and 

Technology, vol. 39, pp. 179-186, 2014, 

https://doi.org/10.1016/j.ast.2014.09.007. 

 

https://doi.org/10.1016/j.cja.2020.06.022

