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Fixed-wing aerial vehicles are a class of aeronautical structures in which a 

rigid, non-moving wing is attached to the fuselage, and flight is enabled 

through the generation of aerodynamic lift by the wing. Due to their high 

aerodynamic efficiency and capability for long-range flight, this type of 

aerial vehicle has received significant attention in studies related to 

design of flying vehicles. In this study, the design of a fixed-wing aerial 

vehicle has been presented. To this end, previous researches has been 

thoroughly reviewed. Based on these evaluations, the primary mission 

requirements and operational objectives of the designed aerial vehicle 

have been defined. The design process addresses key issues in aerodynamics 

and flight dynamics in order to achieve an appropriate and optimized 

configuration. The optimization efforts include reducing noise in the 

pressure distribution plots over the airfoil surface and modifying the 

airfoil through adjustments to the pressure distribution curve. In 

addition, the effects of changes in tail geometry, as well as variations 

in the size and placement of the vehicle’s control surfaces, are 

investigated. Finally various simulations are performed to evaluate the 

vehicle’s ability to maintain steady, level flight and to assess its 

maneuvering performance. The dive maneuver, considered one of the 

most critical flight conditions for this vehicle. Therefore, the vehicle’s 

capability to recover from a dive and transition smoothly back into 

level flight is analyzed in detail. The simulation results ultimately 

confirm the vehicle’s capability to achieve stable straight-and-level 

flight and satisfactory maneuverability. 
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منحنی توزیع فشار    اصلاح با استفاده از    آیرودینامیکی   سازی بهینه ی و  طراح 

 پرنده بال ثابت در  

   2نوابیمحمد  و *1پویا نوروزی

 های نوین، دانشگاه شهید بهشتی، تهران، ایران کارشناس ارشد، دانشکده مهندسی فناوریدانشجوی  -1

 های نوین، دانشگاه شهید بهشتی، تهران، ایران دانشکده مهندسی فناوری  -2
 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1404شهریور   08دریافت 
 1404شهریور   29بازنگری 
 1404مهر   03پذیرش 

 1404مهر  08انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 سازی آیرودینامیکی بهینه

 منحنی توزیع فشار 
 درجه آزادی  ۶سازی  شبیه

 های حرکتی های مود بررسی ریشه 

 پرنده بال ثابت  مفهومی طراحی

صورت ثابت و بدون  های هوانوردی هستند که با طراحی یک بال به  ثابت از انواع سازه های بال پرنده  
متصل می  بدنه  روی  بر  ایجاد  حرکت  پرنده  برای  پرواز  توان  بال  توسط  برآ  نیروی  ایجاد  با  و  شود 

شود. این نوع از پرنده به دلیل بازده آیرودینامیکی بالا و توانایی پرواز در مسیرهای طولانی نسبت  می 
انواع دیگر پرنده  با طراحی    ، ها به  این  مورد توجه قرار گرفته   رنده وسایل پ در مقالات مرتبط  در  اند. 

طراحی  بهینه   مفهومی   مقاله  ابتدا    سازی و  منظور،  همین  به  است.  شده  انجام  ثابت  بال  پرنده  یک 
در طراحی  شده است. تعیین  پرنده  مأموریت  سپس  وبررسی های مختلف های پیشین و نمونه پژوهش 

پرنده پرداخته خواهد شد تا با    دینامیک پرواز   و   آیرودینامیک این پرنده به مسائل مختلف در حوزه  
رفع نویز موجود در نمودارهای  ها به یک طراحی مناسب دست یافت.  سازی پرنده در این حوزه بهینه 

از   فشار  توزیع  منحنی  تغییر  از  استفاده  با  ایرفویل  تغییر  و  ایرفویل  سطح  روی  فشار  توزیع 
انجام شده در  سازی بهینه  تغییر در  های  و همچنین  تغییر شکل دم  تاثیر  مقاله است. همچنین  این 

بررسی قرار   نیز مورد  پرنده  با شبیه است.    گرفته اندازه و محل سطوح کنترلی  نهایت  های  سازی در 
مختلف بر روی این پرنده توانایی پرواز مستقیم و مانور پرنده مورد بررسی قرار خواهد گرفت. مانور  

نیز که یکی   به شمار می از بحرانی شیرجه  پرنده  این  مانورهای  به صورت مجزا  ترین  ادامه  در  رود 
بررسی   مستقیم  پرواز  به  انتقال  و  حالت  این  از  پرنده  بازیابی  توانایی  و  شده  در  ش بررسی  است.  ده 

 . کند یید می أ ها، توانایی پرواز مستقیم و مانور این پرنده را ت سازی نهایت نتایج بدست آمده از شبیه 
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 مقدمه 1 

های پیشرو های بال ثابت بدون سرنشین به عنوان یکی از نوآوریپرنده

قابلیت داشتن  با  هوایی،  فناوری  حوزه  خود،  در  فرد  به  منحصر  های 

ها اند. این پرندهکاربردهای مختلف و مهمی را از خود به نمایش گذاشته 

به  نسبت  انرژی  کمتر  مصرف  و  بلندتر  بردهای  در  پرواز  توانایی  با 

بالپرنده فرصت1چرخان های  زمینه،  در  را  جدیدی  مختلف  های  های 

کرده فراهم  تجاری  و  صنعتی  اصلی علمی،  از  یکی  مزایای اند.  ترین 

تر های طولانیها در طی کردن مسافتها، توانایی آن استفاه از این پرنده

های دیگر است. این ویژگی  و داشتن برد پروازی بیشتر نسبت به پرنده

وری بالای آیرودینامیکی است که  های بلند و بهرهراحی بال به دلیل ط

سازد. های بالاتر فراهم میامکان پرواز پایدار و کارآمدتر را در مسافت

پرنده بیشتر،  پرواز  زمان  و  برد  بر  بالعلاوه  کارایی   های  دارای  ثابت 

این پرنده نیز هستند.  بالاتری  به وزن  انرژی  بال  به دلیل نسبت  های 

افزایش مدت زمان  هبهین انرژی کمتری دارند که منجر به  تر، مصرف 

شود. پرواز و کاهش مصرف سوخت و یا کاهش نیاز به شارژ مکرر می 

ها به صورت آوری دادههایی که نیاز به جمعاین مزیت به ویژه در پروژه

های زمانی طولانی دارند، اهمیت زیادی دارد. همچنین  مستمر و در دوره

های  رواز در ارتفاعات بالاتر یکی دیگر از مزایای عمده پرندهتوانایی پ

پرنده  بال این  بالاتر  ارتفاعات  در  پرواز  با  است.  قادرند  ثابت  ها 

تری را در هر پرواز پوشش دهند که این امر برای  های وسیعمساحت

های محیطی و کاربردهایی مانند نظارت بر خطوط برق، پایش آلودگی 

ی جستجو و نجات در مناطق بزرگ بسیار مفید است.  هاانجام عملیات

ها در زمینه کشاورزی اشاره  توان به تاثیر این پرندهبه عنوان مثال می

مارکتز اند  مارکتز  وبسایت  از  گزارشی  براساس  پرنده2کرد.  بازار  های ، 

میلیارد دلار  2رود از ارزش حدودی بدون سرنشین کشاورزی انتظار می 

برسد و   2029میلیارد دلار تا سال    8ارزش بیش از  به    2024در سال  

ها در این رشد بسیار مؤثر است. همچنین استفاده نقش این نوع از پرنده 

پرنده  این  میاز  در کشاورزی  تا  ها  هزینه   %20تواند  را از  آبیاری  های 

در    پرندهاز این    .[1]  وری محصولات را افزایش دهدکاهش دهد و بهره

نظارتحوزه و  زیست  زیستهای محیط  نجات،  های  و  امداد  محیطی، 

 شود. برداری و عکاسی هوایی و حتی سرگرمی نیز استفاده میفیلم

  [2]توان به پژوهش  های انجام شده در این حوزه نیز می از پژوهش
نمونه  پژوهش  این  از طراحی اشاره کرد. در  مانند ها هایی  ی برجسته 

شده است. همچنین روند تکامل    ارائه   4و بلک ویدو  3ریون  11- کیو - آر 
تا زمان نگارش به خوبی شرح داده    1910های بال ثابت از دهه  پرنده

 
1. Rotary-Wing 

2. Markets and Markets  
3. RQ-11 Raven 

سخت  دقیق  بررسی  است.  ارائه  شده  و  گسترده  کاربردهای  افزارها، 
میمثال کمک  عملی،  از  های  بهتری  درک  تا  و  قابلیتکند  ها 

این پرندهمحدودیت به های  بال ثابت    [ 3]دست آورد. در  ها  یک پرنده 
برای   این  مأموریت دوباله  عملکرد  و  شده  طراحی  کم  سرعت  با  های 

سرعت  در  طریق  طراحی  از  است.  شده  بررسی  بالا  و  پایین  های 
باد و شبیه آزمایش تونل  ن داده شده است  های عددی، نشاسازیهای 

های که پیکربندی دوباله با تنظیمات مناسب عملکرد بهتری در سرعت 
با دهانه    دهد. نمونه اولیه پایین داشته و مصرف انرژی کمتری ارائه می 

به طراحی، ساخت    [4]متر طراحی و آزمایش شده است. در  سانتی   30بال  
پرداخته شده است که با هدف کاهش   های کوچکو آزمایش ریزپرنده

برای   کارآیی  افزایش  و  وزن  و  نظامی مأموریتهزینه  و  نظارتی  های 
اند. در این مطالعه، دو نمونه ریزپرنده طراحی و ساخته شده  طراحی شده 

متری بدون محموله و یک مدل سانتی  15است. یک مدل با پهنای بال  
رسال ویدیو توسعه داده شده  متری مجهز به دوربین و سیستم اسانتی   20

های پروازی موجود هر دو مدل پایداری خوبی داشته  است. طبق آزمایش
دهد. طراحی  و همچنین سیستم ویدیویی کیفیت تصویر مناسبی ارائه می 

هایی که نسبت ضخامت به وتر کمی دارند، عملکرد  آیرودینامیکی با بال
به بررسی    [ 5]ده است. در  پرواز را بهینه کرده و پایداری را افزایش دا

های بلک ویدو که از نوع بال  طراحی و توسعه دو نوع ریزپرنده به نام
میکروبات  و  بوده  بال  5ثابت  نوع  از  پرداختهکه  است  است.    زن  شده 

ها در این مقاله نشان داده  اندازی از آینده طراحی ریزپرندههمچنین چشم
ویدو   بلک  بالاست.  به  سانتی  15های  با  رنگی  دوربین  یک  و  متری 
کیلومتر دست پیدا کرده است. در    2دقیقه و برد    30مداومت پروازی  

متر است  سانتی   23زن با طول بال  مقابل، میکروبات یک ریزپرنده بال
می تا  که  در    22تواند  کند.  پرواز  آزمایش   [ ۶]دقیقه  و  طراحی  به 

شده است که    های بال ثابت پرداخته های جدید برای ریزپرندهفویلایر
هدف اصلی آن، بهبود پایداری طولی و افزایش نسبت لیفت به درگ در  

ها بر اساس  شرایط جریان با اعداد رینولدز پایین است. طراحی ایرفویل
های موجود انجام شده تا ممان پیچشی اصلاحات پارامتریک در ایرفویل

ک از  مثبت  برخی  شود.  فراهم  استاتیکی  پایداری  تضمین  برای  افی 
توانستهطراحی  به درگ بالای  های جدید  ارائه    4/4اند نسبت لیفت  را 

طراحی  برای  که  عملکردی  دهند  پایین،  ابعاد  نسبت  با  ثابت  بال  های 
ستفاده  سازی با ابه طراحی و بهینه   [7]شود. در  توجه محسوب می قابل

اند.  بال ثابتی را توسعه داده  شده است و پرنده  پرداخته   MDOاز روش  
سازی آیرودینامیکی، پایداری و مانورپذیری  فرآیند طراحی شامل بهینه

روش  از  استفاده  سیالات، با  دینامیک  تحلیل  مانند  پیشرفته  های 

4. Black Widow   
5. Microbat   
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 لیه ها بوده است. نمونه اوسازی ملخای و بهینه های شبکه گردابه روش
بال   دهانه  با  پرنده  آزمایش سانتی   25این  در  که  شد  ساخته  ها متر 

ای پایداری، مانورپذیری بالا و عملکرد مطلوبی نشان داده است. نسخه 
متر نیز برای بررسی مداومت پروازی و  سانتی   15کوچکتر با دهانه بال  

به طراحی، ساخت و    [8]کیفیت پرواز طراحی و آزمایش شده است. در  
شده است که    پرداخته  1آزمایش یک پرنده بال ثابت با طرح بال زیمرمن

هدف اصلی آن بهبود کارایی پروازی و کاهش نیروی درگ از طریق  
های پروازی  های آیرودینامیکی است. نتایج آزمایشسازی ویژگیبهینه

متر،  سانتی  44در این پرنده نشان داد که پرنده ساخته شده با دهانه بال  
دقیقه به    20رواز  متر بر ثانیه و زمان پ  20گرم، سرعت کروز    450وزن  

ی را برآورده  مأموریتپذیری و عملکرد  خوبی معیارهای پایداری، کنترل
فرآیندهای  و  زیمِرمَن  بال  طرح  پیچیدگی  حال،  این  با  است.  کرده 

به    [9]برانگیز کند. در  تواند تولید انبوه را چالش پیشرفته طراحی نیز می 
پرنده بال ثابت پرداخته شده است که هدف    بررسی طراحی و کنترل یک

مدلسازی   از  استفاده  با  پروازی  مسیرهای  پایداری  و  دقت  بهبود  آن 
شده در    های پیشرفته است. پرنده طراحی دینامیکی غیرخطی و الگوریتم

های آیرودینامیکی و سیستم این پژوهش، شامل یک بدنه سبک، بال
اجرای   برای  که  است  کارآمد  خودکار وریتمأمپیشران  و  دقیق  های 

ای انجام شده که قابلیت  گونه سازی شده است. طراحی این پرنده به بهینه
طولانی پروازهای  مختلف اجرای  شرایط  در  عملیات  و  نظارت  مدت، 

محیطی را داشته باشد. سیستم کنترلی این پرنده با الگوریتم بردار میدان  
دقیق مسیرهای پروازی    کردنتطبیقی نوشته شده است که امکان دنبال  

کند. خطی و مدور را حتی در حضور باد و اختلالات محیطی فراهم می
ها توانسته است با دقت بالا و انحراف  سازیهمچنین این پرنده در شبیه 
تعیین   مسیرهای  کند.  حداقلی  دنبال  را  پژوهش شده  در  از  که  هایی 

وهش انجام شده  توان به پژهای اخیر در این حوزه انجام شده میسال
ثابت بال  پرنده  کیو ساخت    یطراح  ر این مقاله بهداشاره کرد.    [10]در  
اپرداخته  سبک    یها ونقل محمولهحمل  یبرا  نهیهزکم   ن یشده است. 

متر  پرنده از  استفاده  لام  متیقارزان   الیبا  و  بالسا  چوب    ت، ینیمانند 
  ش یاز پ  ریو مس  یمتر  40را در ارتفاع    لوگرمیک  کیحمل بار تا    ییتوانا

خودکار محموله به همراه   یرهاساز  زمیمکان  نیدارد. همچن  شدهنییتع
بار در نقطه هدف توسعه    قیدق  لی تحو یبرا یریتصو  ییشناسا  ستمیس
سامانه با دقت بالا    نیاند که انشان داده  ی دانیم  یهاشیاست. آزما  افتهی

 ی راهکار اقتصاد  کیبه عنوان    تواندی محموله بوده و م  لیقادر به تحو
طراحی و توسعه    [11]در    .ردیگ  رونقل سبک مورد استفاده قرادر حمل

ثابت با پیکربندی بدنه و بال یکپارچه برای پایش ترافیک  بال  پرندهیک  
ونقل هوشمند مشارکتی انجام های حملاز سامانهای و پشتیبانی  جاده

 
1. Zimmerman 

نیازهای   ابتدا  پژوهش  این  در  است.  طراحی   مأموریتشده  و  تعیین 
سازه و  بهآیرودینامیکی  پرنده  برای  ای  است.  شده  انجام  کامل  طور 

های دقیق جریان سازیسازی عملکرد و کاهش وزن سازه، از شبیه بهینه
استفا  محدود  اجزای  تحلیل  و  با  سیال  پرنده  این  بدنه  است.  شده  ده 

بعدی شده با فناوری چاپ سه ترکیبی از مواد کامپوزیتی و قطعات ساخته
آن   موفق  پروازی  آزمایش  و  ساخته  اولیه  نمونه  است.  گردیده  تولید 

  [ 12]در    .کارایی و پایداری سامانه را در پایش ترافیک تأیید کرده است
ثابت پرداخته شده بال  پرندهبه بررسی بهبود کارایی آیرودینامیکی یک  

شد. در  گرایی رو به جلو استفاده میاست که در مدل اولیه از بال با پس
گرایی عادی جایگزین شد تا نسبت  با طرح پس   پرنده این پژوهش، بال  

ای ه سازی روش شبکه گرداببرآ به پسا افزایش یابد. با استفاده از شبیه 
سازی عددی،  های تونل باد و شبیه ها با نتایج آزمایشو اعتبارسنجی داده

درصدی در    20مشخص شد که این تغییر طراحی باعث بهبود حدود  
آیرودینامیکی   افزایش    پرندهعملکرد  موجب  بهبود  این  است.  شده 

کنترل در  پایداری،  بالاتر  کارایی  و  بهتر  های طولانی  مأموریتپذیری 
، طراحی  [13]  در مقاله.  برداری هوایی گردیده استایش و نقشهمانند پ

یک   عملکرد  تحلیل  سرنشین  پرندهو  قابلیت   2بدون  و  ثابت  بال  با 
بررسی شده است. هدف، طراحی هواپیمایی   برخاست و فرود عمودی

سبک با عملکرد آیرودینامیکی بالا و مصرف انرژی کم است. طراحی  
شود. مصرف ها، سطوح کنترل و ارزیابی پایداری استاتیک میشامل بال

 گیری، کروز و فرود با مدل باتری لیتیوم پلیمرانرژی برای برخاست، اوج

دهد که سازی شده است. نتایج نشان میشبیه افزار متلب  در محیط نرم
کلی را افزایش   پسایسیستم چندروتور برای برخاست و فرود عمودی،  

این  طراحی    برایدهد. این مقاله،  را کاهش می   مداومت پروازیه و  داد
پرنده از  افزایش  هانوع  پروازی  و  برخاست کاهش    مداومت  وزن 

را  روش  است.   ارائه هایی  طراحی  نمونه   داده  از  دیگری  متنوع  های 
  ها موجود است سازی آیرودینامیکی در این پرنده ها و بهینه این پرنده 

 [14]توان گفت که در  ها میاز مشکلات موجود در این مقاله  [. 51-14] 
ها بوده و امکان استفاده از پرنده  برای گلخانه   بررسی انجام شده صرفا

های کشاورزی و پرواز در هوای آزاد مورد بررسی واقع  موردنظر در زمین
های منظور بررسی جریان های انجام شده به تحلیل  [15]در    یا  نشده است 

ثیرها با تغییر أهاست که این تثیر آنأخارجی مانند جریان ملخ پرنده و ت
به مشخصه و مربوط  نبوده  و  در هندسه همراه  به جریان  های مربوط 

های ارایه شده در این مقاله صرفا  چرخش ملخ بوده است. همچنین روش
مورد بررسی    های آیرودینامیکی بوده و نتایج پایداری این پرندهبه روش 

های ثابت مورد بررسی  یک پرنده با بال  طراحی  [۶1]در   واقع نشده است.
قرار گرفته است. در این پرنده بجای استفاده از ترکیب متعارف بال و  

2. Kuzgun  
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دم، از ترکیب دوباله استفاده شده و با استفاده از افزایش بال عقب توانسته  
را   تامین شود  اصلی  بال  توسط  باید  برای لازم که  میزان سطح  است 

کیب دو باله به همراه بدنه آیرودینامیکی کاهش دهد. به همین دلیل تر
تاثیر بهتری در طول پرواز خواهد داشت و همچنین از لحاظ ابعادی نیز 

نمونه  به  این  نسبت  در  بود.  خواهد  دم کوچکتر  و  بال  ترکیب  با  هایی 
رود که مشکلات  ترکیب به دلیل وجود ملخ در انتهای بدنه، انتظار می 

از بوجود نخواهد آمد. نکته دیگری که  ناشی از جریان ملخ در طول پرو
دم   شده،  طراحی  ترکیب  در  که  است  این  گیرد  قرار  باید  توجه  مورد 
مشکلات   اینجاد  باعث  عمودی  دم  وجود  عدم  ندارد.  وجود  عمودی 
پایداری در پایداری سمتی این پرنده خواهد شد. گرچه بدلیل اجتناب از 

بال   انتهای  از دو سطح عمودی در  استفاده شده این مشکلات،  عقب 
وینگلت  به  نسبت  این سطوح  افزایش سطح  با  معمول   1های است که 

 مورد استفاده، پایداری سمتی نیز تامین شده است. 
سازی انجام شده صرفا های پیشین، بهینهبا توجه به اینکه در مقاله 

بهینه کردن پارامترهای بال و دم مانند سطح بال یا دم و یا تغییر در  
ح مقطع آنها بوده و همچنین سطح تغییر در شکل سطح مقطع  اندازه سط

و همچنین  در این مقالات تغییر ایرفویل از یک نوع به نوع دیگر است؛
بوده: تغییر در روش کنترلی  تغییرات حاصل  از  با    برخی  مقاله  این  در 

بهینه از  توزیع  استفاده  نمودار  تغییر شکل  از  استفاده  با  ایرفویل  سازی 
دینام دلخواه،  فشار  شکل  به  موجود  شکل  از  ایرفویل،  روی  یکی 

با تغییر توزیع    سازی بر روی سطح مقطع پرنده انجام پذیرفته است.بهینه
فشار دینامیکی از شکل موجود ایرفویل اولیه به شکل دلخواه، در نهایت  

تر شدن تغییرات  بدلیل نرم   شکل منحنی ایرفویل تغییر یافته و همچنین

 ها با استفاده از این داده   حل عددی موجود  دن نویز آنمنحنی و گرفته ش
در ادامه  سریعتر همگرا شده و همچنین نتایج بهتری را ارایه خواهد داد.  

وع دم همراه با تغییر در شکل کلی بال عقب پرنده مورد  تغییر نتاثیر  نیز  
های ارایه شده در این  سازیبررسی قرار گرفته است. با استفاده از شبیه 

مقادیر ضرایب آیرودینامیکی  در  بهترین نوع دم با توجه به تغییر    بخش
اثر   و دم  در  بال  است. تغییر شکل  تغییر  در    انتخاب شده  تاثیر  نهایت 

قرار داده  محل سطوح کنترلی پرنده به روی بال اصلی پرنده نیز بررسی  
با    نبوده و   تغییر در محل سطوح کنترلی  در سطحشده است. این تغییر  

 برای این دونتایج برای    است.همراه  این سطوح نیز  تغییر در اندازه آن  
 و سطح کنترلی پرنده در ادامه نیز انتخاب شده است.سطح گزارش شده  

 و طراحی كلی  مأموریت 2 

ثابت، فرآیندی چند وجهی است که نیازمند  طراحی یک پرنده بال 

الزامات   الزامات  مأموریت تحلیل دقیق  ی  مأموریت ی و فنی است. 

ترین عوامل تأثیرگذار در فرآیند طراحی،  عنوان یکی از اصلی به 

کننده اهداف کلیدی پرنده و شرایط عملیاتی آن است.    مشخص 

، محیط عملیاتی،  مأموریت این الزامات شامل مواردی مانند نوع  

شود. این عوامل  های مورد نیاز می مدت زمان پرواز، و نوع داده 

توانا تعیین  ویژگی یی کننده  و  می ها  پرنده  پروفیل  های  باشند. 

پژوهشی  - های علمی مأموریت که برای    [ 71] پرنده از    مأموریت 

در   و  شده  تعیین  است،  شده  تبیین  مسابقه  آورده    1شکل  این 

 شده است. 

 
 مأموریت پروفیل  -1شکل 

Fig. 1. Mission profile 

 
1. Winglet 
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بدنه به شکل ایرفویل و عدم استفاده از    اولیه   طراحی   با   در نهایت 
آیرودینامیکی  شکل  هواپیماها شکل  اغلب  در  مرسوم موجود  های 

بهتری به بدنه داده شده است تا علاوه بر کاهش پسای ناشی از  
را افزایش داد. در این ترکیب   بدنه، برآی بوجود آمده توسط بدنه 

انتهایی  گیری موتور در قس باید توجه داشت که به دلیل جای  مت 
های پرنده از لحاظ وزن  ها که یکی از مهمترین بخش بدنه، باتری 

خواهند بود، باید در جلوترین قسمت بدنه قرار داده شوند تا مرکز  
شود  داده  انتقال  جلو  به  امکان  حد  تا  پرنده  . در نهایت شکل  جرم 

 کرد. مشاهده   2شکل    توان در شده را می کلی پرنده طراحی  

 

 پرنده طراحی شده  -2شکل 

Fig. 2. Designed aerial vehicle 

 حاكم  روابط  3 

بر   علاوه  که  است  پرنده  یک  طراحی  اصلی  هدف  مقاله،  این  در 
صورت مؤثر و با دقت  وزن سبک، توانایی پرواز به  ابعاد کوچک و  
باشد. طراحی و ساخت چنین  بالا در محیط  را داشته  های پیچیده 

و  سیستم  اجزا  میان  مختلف  روابط  از  دقیق  درک  نیازمند  هایی 
شامل   روابط  این  است.  پرنده  کلی  عملکرد  در  تاثیرگذار  عوامل 

ای آیرودینامیکی،  ه های نیروی محرکه، سازه تعاملات میان سیستم 
های خودکار، حسگرها و سایر اجزای الکترونیکی و مکانیکی  کنترل 

روابط موجود شبیه می  بررسی  به  این بخش،  های  سازی باشند. در 
 پرداخته خواهد شد.   مختلف در طراحی پرنده 

الخط در طول پرواز با دانستن با توجه به نیاز پرنده برای مستقیم
ممان و  نیروها  حالتمقادیر  در  شبیهها  از  که  مختلف  های  سازیهای 

به  می آیرودینامیکی  است،  شده  آورده  حمله،  دست  زاویه  مقادیر  توان 
پرواز   برای  لازم  جلوبرندگی  نیروی  مقدار  و  الویتور  تغییرات  مقدار 

(  1)سازی روابط  دست آورد. این مقادیر با استفاده از ساده  یکنواخت را به 
( برای این حالت انجام خواهد شد. همچنین باید توجه داشت که  2)و  

نترلی سمتی، از آوردن تغییرات این سطوح  دلیل عدم وجود سطوح که ب
 . [18] در روابط صرفنظر شده است.

 (1 ) [

𝑓𝐴𝑥
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با اضافه  ادامه  پیشران پرنده  در  نیروهای گرانش و  کردن مقادیر 
نیرو و ممان مطابق روابط   ب 4) ( و  3) رابطه کلی  دست خواهد  ه ( 

 [ 18]   آمد 

 (3 ) [

𝐹𝑥

𝐹𝑦

𝐹𝑧

] = [

𝑓𝐴𝑥

𝑓𝐴𝑦

𝑓𝐴𝑧

] + [

𝑓𝑔𝑥

𝑓𝑔𝑦

𝑓𝑔𝑧

] + [
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 (4 ) [
𝐿
𝑀
𝑁
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𝑚𝐴

𝑛𝐴

] + [
𝑙𝑇
𝑚𝑇

𝑛𝑇

] 

ممان و  نیروها  مقادیر  دانستن  با  از همچنین  استفاده  با  که  ها 
است   دست آورده شده( به 1)های آیرودینامیکی و حل رابطه سازیشبیه 

( را تشکیل داد و  ۶)( و 5)توان روابط و دانستن ممان اینرسی پرنده، می 
مولفه  مشتقات  زاویه مقادیر  و سرعت  انتقالی  سرعت  را  های  پرنده  ای 

 .[19] دست آورده ب

 (5 ) [
𝑢̇
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] =
1

𝑚
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 (۶ ) [
𝑝̇
𝑞̇
𝑟̇

] = 𝐼−1 ([
𝐿
𝑀
𝑁

] − [
𝑝
𝑞
𝑟
] × 𝐼 [
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]) 

برای بدست آوردن مقادیر زوایای محورهای مختصات بدنی پرنده  
استفاده   توابع کواترنیون  از  نسبت به محورهای مختصات اینرسی 

ها یک ابزار ریاضی پیشرفته هستند که برای  شده است. کواترنیون 
چرخش  سه توصیف  فضای  در  وضعیت  تغییر  و  کار  ها  به  بعدی 

ه هستند که به طور همزمان و  روند. این توابع شامل چهار مؤلف می 
ها را با استفاده از روشی بدون ابهام  کنند تا چرخش با هم کار می 

مزیت مدل  از  یکی  کنند.  این  سازی  از  استفاده  اصلی  دلایل  و  ها 
روش جلوگیری از واگرایی حل مسئله در نقاط تکینه است که در  

هد.  د سازی مانند روش زوایای اویلری رخ می های مدل دیگر روش 
( آورده شده است. در صورتی که  7) نرخ تغییر این توابع در رابطه  

باعث تغییر    Kمقدار خطا در این معادله برابر با صفر نباشد ضریب  
شود. با افزایش دقت در انتخاب  می   1مقدار نرم بردار کواترنیون به  

   . [ 19]   سازی بهبود بخشید توان در سرعت شبیه این ضریب می 
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 (7 ) [

𝑞̇0

𝑞̇1

𝑞̇2

𝑞̇3

] =
1

2
[

0 −𝑝 −𝑞 −𝑟
𝑝 0 𝑟 −𝑞
𝑞 −𝑟 0 𝑝
𝑟 𝑞 −𝑝 0

] [

𝑞0

𝑞1

𝑞2

𝑞3

] + 𝐾𝜀 [

𝑞0

𝑞1

𝑞2

𝑞3

] 

 (8 ) 𝜀 = 1 − (𝑞0
2 + 𝑞1

2 + 𝑞2
2 + 𝑞3

2) 

انتگرال  ب با  مشتقات  از  از  ه گیری  آمده  توان  می (  8)   رابطه دست 
( محاسبه  11) ( تا  9) مقادیر زوایای مختلف پرنده را مطابق روابط  

   . [ 19]   کرد 

 (9 ) 𝑡𝑎𝑛 𝜓 =
2(𝑞1𝑞2 + 𝑞0𝑞3)

𝑞0
2 + 𝑞1

2 − 𝑞2
2 − 𝑞3

2 

 (10 ) 𝑠𝑖𝑛 𝜃 = −2(𝑞1𝑞3 − 𝑞0𝑞2) 

 (11 ) 𝑡𝑎𝑛 𝜙 =
2(𝑞2𝑞3 + 𝑞0𝑞1)

𝑞0
2 − 𝑞1

2 − 𝑞2
2 − 𝑞3

2 

توان برحسب توابع  در نهایت ماتریس انتقال برای سیستم را نیز می 
   . [ 19]   استفاده کرد کواترنیون نوشت و  

 (12 ) [𝑇]𝐵𝐿 = [

𝑡11 𝑡12 𝑡13

𝑡21 𝑡22 𝑡23

𝑡31 𝑡32 𝑡33

] 

   .[19] پارامترهای این ماتریس انتقال به صورت زیر تعریف خواهد شد.

 (13 ) 

𝑡11 = 𝑞0
2 + 𝑞1

2 − 𝑞2
2 − 𝑞3

2 

𝑡12 = 2(𝑞1𝑞2 + 𝑞0𝑞3) 

𝑡13 = 2(𝑞1𝑞3 − 𝑞0𝑞2) 

𝑡21 = 2(𝑞1𝑞2 − 𝑞0𝑞3) 

𝑡22 = 𝑞0
2 − 𝑞1

2 + 𝑞2
2 − 𝑞3

2 

𝑡23 = 2(𝑞2𝑞3 + 𝑞0𝑞1) 

𝑡31 = 2(𝑞1𝑞3 − 𝑞0𝑞2) 

𝑡32 = 2(𝑞2𝑞3 − 𝑞0𝑞1) 

𝑡33 = 𝑞0
2 + 𝑞1

2 − 𝑞2
2 + 𝑞3

2 

شبیه  با  نهایت  پروازی  سازیدر  دینامیک  و  آیرودینامیکی  های 
توان رفتار پرنده را در حالات مختلف پروازی بررسی کرده و مورد  می

 ارزیابی قرار داد. 

 سازی شبیه 4 

های آیرودینامیکی مختلفی به منظور بررسی رفتار پرنده در پرواز، تحلیل
داده به  توجه  با  پرنده گرفته شد.  این تحلیلاز  از  ها، های گرفته شده 

ایرفویلسازیبهینه بر روی  دادهههایی  تا  است  داده شده  انجام  های ا 
های تغییرات شکل در ایرفویل  تر همگرا شوند.ها سریع حاصل از تحلیل 

فشار  تغییرات  منحنی  روی  بر  آن  تاثیر  اما  بوده  جزئی  شده  استفاده 
دینامیکی بر روی نقاط مختلف ایرفویل بهینه شده و نویز این نمودار  

ل این پرنده دو ایرفویل برای  به منظور طراحی دو با  گرفته شده است.
سازی شروع طراحی انتخاب شد. ایرفویل استفاده شده برای شروع شبیه

 قابل مشاهده است.  1نیز در جدول 

 اطلاعات بال پرنده  1 جدول

Table. 1. Vehicle’s Wing Characteristic 

 ( بالSpanاسپن ) اندازه وتر بال  نوع ایرفویل 

 ASV 02 42 mm 360 mm بال جلو

 ASV 10 36 mm 350 mm بال عقب 

 
 )نقطه چین( و ایروفیل اصلاح شده ASV02ایرفویل  - 3شکل 

Fig. 3. ASV02 Airfoil (Dashes) and Modified Airfoil 

 
 جلو بال لی رفوی ا ی رو  بر  یکینامید  فشار راتییتغ - 4شکل 

Fig. 4. Dynamic pressure Modification of the front wing’s 

airfoil 

 
 )نقطه چین( و ایروفیل اصلاح شده ASV10 ایرفویل- 5شکل 

Fig. 5. ASV10 Airfoil (Dashes) and Modified Airfoil 

 
 عقب  بال لیرفویا مختلف نقاط ی رو  بر  یکینامید  فشار راتییتغ -6شکل 

Fig. 6. Dynamic pressure changes of the Rear wing’s airfoil 

توان با تعریف پروفیل جدید  های بهینه شده میبا استفاده از ایرفویل
که   را  پیچ  ممان  و  برآ  ضریب  تغییرات  پرنده،  برای  از  ایرفویل 

تاثیرگذارترین ضرایب در طول پرواز پرنده خواهند بود را برای پرنده در  
قابل مشاهده   8شکل  زاوایای حمله مختلف بدست آورد. این تغییرات در  

 است. 
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  چی پ  ممان  بیضر  راتییتغ -7شکل 

Fig. 7. Changes in Pitch moment coefficient of Aerial Vehicle 

 
 ی پرنده برآ  بیضر  راتییتغ- 8شکل 

Fig. 8. Changes in lift coefficient of Aerial Vehicle 

طرح    3به منظور بررسی تاثیر وجود دم عمودی در طراحی موردنظر،  
  3مشخصات این  سازی استفاده شده است.  به عنوان مرجع برای شبیه 

طرح اول طرح تک دم عمودی در  آورده شده است.    2جدول  طرح در  
انتهایی ترین بخش بدنه، طرح دوم استفاده از دم اچ شکل و طرح سوم  

 های پیشین است. طرح شرح داده شده در بخش 

 مشخصات دم تحلیل شده - 2 جدول

Table 2. Analyzed Tails Characteristics 

 بدون دم  شکلVدم  تک دم عادی  نوع دم

 انتهای بدنه محل نصب

 انتهای بدنه
درجه    25)زاویه  

محور   به  نسبت 
 عمودی( 

وجود سطوح مشابه 
انتهای  در  وینگلت 

 بال عقب 

 mm 37 mm 33 mm 45 طول

 Naca 0012 ASV 10 ایرفویل
ایروفویل بال  

 عقب 

 مشابه بال عقب  mm 24 mm 24 اندازه وتر 

های آیرودینامیکی برای این سه حالت بررسی  سازیبدین منظور شبیه
بدست آمده است. با    10شکل  و    9شکل  شده و نمودارهای موجود در  

های با دم مقدار ضریب برآ به  توجه به این دو نمودار، گرچه در طراحی

پسا برای پرنده بیشتر است، اما ممان پیچ پرنده در این دو حالت و در  
رد این دو  زوایای نزدیک به صفر حدود صفر است و همین نکته دلیل  

 نوع دم خواهد بود. 

 
 دم مختلف حالات  در پرنده  ی پسا به برآ بیضر  راتییغت -9شکل 

Fig. 9. Changes in L/D in different tail positions 

 
 دم مختلف حالات  در پرنده چی پ   ممان  بیضر  راتیی تغ  -10شکل 

Fig. 10. Changes in Pitch moment coefficient in different tail 

positions 

همچنین با تغییر زاویه سطوح کنترلی و تغییر مکان آن از روی بال  
توان نمودارهای ضرایب مختلف برآ و ممان پیچ  عقب به بال جلو نیز می

را برای این دو حالت نیز بدست آورد. برای این دو حالت، نمودارهای 
تغییرات ممان پیچ سطوح کنترلی بدست    12شکل  و    11شکل   برای 

از ضریب   بردن  این دو نمودار، بهم نظور بهره  به  با توجه  آمده است. 
ممان پیچ بالاتر از سطوح کنترلی موجود بر روی دم عقب موسوم به  

 شد. ( استفاده خواهد  Elevonالوون )

 
 عقب بال ی رو  بر  یکنترل سطوح وجود حالت در چی پ   ممان  راتیی تغ -11شکل 

 Fig. 11. Changes in the Pitch moment with control surfaces on 

the rear wing 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

         

 
  

     

                          

    

    

    

    

 

   

   

   

              

 
      

                          

  

    

  

    

 

   

 

   

             
      

                                     

                           



 

 

 
   

 

/ 105 
 فناوری در مهندسی هوافضا

 3، شمارة 9، دورة 1404سال 
Design, Aerodynamic Optimization Using Pressure Distribution Curve 
Modification in Fixed-Wing Aerial Vehicle 

 

 جلو بال ی رو  بر  یکنترل سطوح وجود حالت در چی پ   ممان  راتیی تغ -12شکل 

Fig. 12. Changes in the Pitch moment with control surfaces on 

the Main wing 

های  سازیتوان شبیه در ادامه با مشخص شدن شکل کلی پرنده می 
درجه آزادی را برای پرنده انجام داد و رفتار پرنده در طول پرواز پایدار   ۶

 را مورد بررسی قرار داد. 

 

 تغییرات مکان پرنده در پرواز حالت یکنواخت -13شکل 

Fig. 13. Changes in vehicle’s position in steady state flight 

 

 در پرواز حالت یکنواخت تغییرات سرعت انتقالی پرنده -14شکل 

Fig. 14. Changes in vehicle’s translational velocity in steady 

state flight 

 

 تغییرات زوایای اویلری پرنده در پرواز حالت یکنواخت -15شکل 

Fig. 15. Changes in vehicle’s Eulerian angles in steady state 

flight 

 

 در پرواز حالت یکنواخت تغییرات سرعت دورانی پرنده -16شکل 

Fig. 16. Changes in vehicle’s angular velocity in steady state 

flight 

همچنین با توجه به این نکته که شروع پرواز این پرنده با استفاده 
دایو   حالت  باید  بود،  خواهد  رهاساز  پرنده  (  Dive)از یک  برای  نیز  را 

)شبیه  ریکاوری  دایو  و  کرده  مورد  Dive Recoveryسازی  را  پرنده   )
 بررسی قرار داد. 

 

 و یدا  حالتدر  پرنده مکان  راتییتغ - 17شکل 

Fig. 17. Changes in vehicle’s position in dive maneuver 
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 و یدا حالت در پرنده یانتقال سرعت راتیی تغ - 18شکل 

Fig. 18. Changes in vehicle’s translational velocity in dive 

maneuver 

 

 و یدا حالتدر  پرنده  ی لر یاو  ی ایزوا راتیی تغ -19شکل 

Fig. 19. Changes in vehicle’s Eulerian angles in dive maneuver 

 

 و یدا حالت در پرنده ی ا هیزاو سرعت راتییتغ - 20شکل 

Fig. 20. Changes in vehicle’s angular velocity in dive 

maneuver 

توان  با توجه به نمودارهای به دست آمده برای حالت دایو پرنده، می 
ای از لحظه رهاسازی پرنده از ثانیه  10مشاهده کرد که با گذشت زمان 

پرنده توانایی خروج   درجه به زاویه صفر رسیده و به نظر -90زاویه پیچ 
 از این حالت را داشته و قابل بازیابی خواهد بود. 

 
1. Dutch-Roll   

ها و شرایط موجود به بررسی  در نهایت پس از بررسی تمامی حالت

ها مودهای حرکتی پرنده پرداخته شد و نمودارهای مکان هندسی ریشه

ها نیز برای پرنده در برای مودهای حرکتی مختلف رسم شد. این ریشه

 هستند.   هی زیر قابل مشاهدنمودارها

 

 پرنده  یطول ی مودها ی هاشهیر یهندس مکان  -21شکل 

Fig. 21. Root locus plot of the longitudinal modes 

 

 پرنده یسمت -یعرض ی مودها ی هاشهیر یهندس مکان  -22شکل 

Fig. 22. Root locus plot of the long period mode 

ها باعث پایدارسازی با توجه به اینکه منفی بودن بخش حقیقی ریشه 

  22شکل  ،  21شکل  توان با اشاره به  شود، میمود حرکتی مربوطه می

بود.   پایدار خواهد  دارای مودهای حرتی طولی  پرنده  نتیجه گرفت که 

پرنده پایدار خواهند بود. مود داچ    2و رول   1مودهای داچ رول   همچنین

بخش   دارای  دو  هر  رول،  مود  همچنین  و  بوده  نوسانی  مود  که  رول 

فی در ریشه خود هستند که این موضوع باعث پایداری این  حقیقی من

می پرواز  طول  در  دارای مودها  پرنده  اسپایرال  مود  ریشه  اما  شود. 

ناپایداری است که این موضوع بدلیل ناپایدار بودن این مود در اکثر موارد  

بودن   نزدیک  به  با توجه  اما درحالت کلی  است.  قایل صرفنظر  مشابه 

صفر ناپایداری این مود بالا نبوده و تقریبا در مرز بین    ریشه این مود به

   پایداری و ناپایداری قرار گرفته است.

2 . Roll 
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 گیرینتیجه 5 

توان  با توجه به نتایج موجود در بخش پیشین و در پژوهش موردنظر، می 
گفت که با تغییر در منحنی توزیع فشار ایرفویل و تولید ایرفویل جدید، 

ب کمی  موجود  شبیهمقادیر ضرایب  زمان  و همچنین  یافته  سازی هبود 
موجود نیز با استفاده از این روش کاهش یافته است. با استفاده از تغییر  
در منحنی توزیع فشار قابل مشاهده است که تمامی نویز موجود در این 
منحنی گرفته شده و ایرفویل جدید با استفاده از این روش تولید شده  

ه نیز مورد بررسی قرار گرفته و عملکرد است. ایرفویل تولیدی در ادام
آن قابل مشاهده است. نکته قابل توجه در این روش این است که با  

توان  تغییر بیشتر در این منحنی و تولید منحنی توزیع فشار دلخواه می 
های ایرفویل جدید و بهینه برای شرایط پروازی مختلف دست  به منحنی 

وع و محل دم عمودی پرنده مورد بررسی  یافت. در ادامه نیز تاثیر تغییر ن
قرار داده شد. با توجه به اینکه در طراحی اولیه پرنده نوع پرنده بصورت  

دم تعیین شده است؛ دو نوع دم دیگر نیز برای این پرنده مورد بررسی  بی 
های مختلف قرار گرفت. با توجه به ضرایب آیرودینامیکی پرنده در حالت

است که نسبت ضریب برآ به پسای کل پرنده دم، کاملا قابل مشاهده  
ای  های دیگر افزایش نسبی مناسبی دارد اما نکته با استفاده از شکل دم 

شود، کاهش ضریب  که باعث عدم استفاده از این دو نوع دم در ادامه می
شدن   نزدیک  و  پرنده  کلی  پیچ  مبدا  ممان  به  ضریب  این  منحنی 

ریب ممان پیچ همچنان در  مختصات است. گرچه مقدار شیب منحنی ض
این دو طراحی منفی است اما بدلیل کاهش مقدار ضریب ممان پیچ از  

ها، تاثیر سازیتغییر نوع دم صرفنظر شده است. همچنین در ادامه شبیه 
تغییر محل سطوح کنترلی پرنده از روی بال عقب به روی بال جلو مورد 

ام شده یکی از نکات  های انجسازیبررسی قرار گرفت. با توجه به شبیه 
های تولیدی، افزایش مقدار ضریب ممان پیچ پرنده در  موجود در منحنی

حالتی است که سطوح کنترلی بر روی بال جلوی پرنده قرار گرفته است.  
شود تا پرنده بتواند قابلیت مانورپذیری بالاتری را  این مسیله باعث می 

ای که باعث تغییر  تهنسبت به حالت دیگر داشته باشد. اما مهمترین نک
شود تاثیر بالای این سطوح در جریان  در محل سطوح کنترلی پرنده می 

ورودی ملخ پرنده به خصوص در زوایای حمله بالا است که در نهایت 
به   توجه  با  شد.  خواهد  کنترلی  و سطوح  موتور  راندمان  باعث کاهش 

ی پرنده  ، محل سطوح کنترلی پرنده نیز به روی بال جلونکات گفته شده
(  Elevonمنتقل شد تا در زوایای حمله نسبتا بالا و یا زوایای الوون )

 بالا نیز از کارایی مناسبی برخوردار باشد. 
توان تاثیر تغییر محل  برای ادامه کار بر روی این پژوهش می 

موتور هواپیما به همراه برکشت دادن سطوح کنترلی بر روی بال  
داد.   قرار  بررسی  مورد  نیز  دلایل  عقب  از  یکی  اینکه  به  توجه  با 

تغییر محل سطوح کنترلی بدلیل وجود موتور در نزدیکی این سطوح  

را نیز مورد بررسی قرار داد.  توان  بود، می  تاثیر تغییر محل موتور 
های کم در  ای و ضخامت های سازه همچنین بدلیل وجود پیچیدگی 

تر و  ایرفویل ضخیم   ک توان تاثیر تغییر ایرفویل به ی این پرنده، می 
پرنده،   بر روی  تغییرات  این  تاثیر  و تحلیل  پرنده  بزرگتر کردن  یا 

 های مرتبط با این مقاله را آغاز کرد. پژوهش 

 تعارض منافع

 گونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشده است. هیچ
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