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اراية روش طراحي مفهومي هواپيما بر پاية روش راسكام و كاربرد آن براي طراحي 
   UAVيك هواپيماي بدون سرنشين 

  
  3، سيما فراضي2، حسام صالحي پور1مهرانعلي عزيزي اروميه

Mehranali1@yahoo.com  
 
 
 

  چكيده
هواپيماي بدون سرنشين اين  طراحي .ي گرديده استبه كمك روشي جديد طراح) UAV(، يك هواپيماي بدون سرنشين در اين مقاله

 كيلومتر بر ساعت در سطح دريا و تداوم 120 متري و با سرعت كروز حداكثر 2500 حمل بار چهار كيلوگرم در ارتفاع حداكثر سقفبر 
شناسايي و ، گشتيبا اهداف  كه بيشتر UAVبر اين اساس پيكربندي طرح اين هواپيماي  . دقيقه انجام پذيرفته است60پروازي حداكثر 

 .شده استپارامترهاي طراحي به همراه سه نماي هواپيما ارائه گرفته و در پايان باشد، انجام  اطلاعاتي مي
  

  :واژه كليد
   راسكام - شناسايي- هواپيماي گشتي- روش طراحي- هواپيماي بدون سرنشين-طراحي هواپيما
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  جوي دكتري مكانيك، دانشگاه صنعتي اصفهان دانش-1
   دانشجوي كارشناسي ارشد، دانشگاه صنعتي اصفهان-2
   دانشجوي كارشناسي ارشد، دانشگاه صنعتي اصفهان-3
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  مقدمه -1
هاي مختلفي براي طراحي هواپيما وجود دارد كه بعضي بر  روش

هاي محاسباتي و  مبناي آمار و اطلاعات بوده و تعدادي نيز از روش
اي جهت رسيدن به پارامترهاي طراحي هاي رايانه همگرا شدن برنامه

هاي  ي روش روش ارائه شده در اين جا بر پايه. نمايند استفاده مي
هاي  براي انجام طراحي هواپيما نياز به انجام سيكل. باشد اماري مي

در مقاله حاضر روند  .باشد متوالي براي رسيدن به جواب نهايي مي
بر طبق اين فلوچارت بايد  .است) 1(شكلانجام كار طبق فلوچارت 

هاي لازم در هر قسمت صورت پذيرد و در  گيري محاسبات و تصميم
هاي برگشتي و  ايت نگردد حلقهمواردي اگر معيارهاي لازم رع

 كاربرد آن بر روي ،طي ارائه روش، در زير. اصلاحي انجام شود
با ماموريت زير انجام گرفته و نتايج طراحي  نشينهواپيماي بدون سر
  .است در آخر ارائه شده

  
   ماموريت-2
   كيلوگرم4 حمل بار قابل •
   خارج از بدنهپيستوني  موتوريك عدد  •
  دقيقه60: مداومت پروازي •
  كيلومتر12: شعاع عمليات •
 نشست و برخاست در زمين غير آماده و باند •
  در سطح درياkm/h120 :سرعت كروز  •
  متر از سطح دريا2500: سقف پروازي •
  در موارد لازمFAR_23رعايت استاندارد  •
  
  تخمين وزن -3

 )2(شكلفرآيند تخمين وزن هواپيما بر حسب پروفيل ماموريت 
   ]1[تپذيرفته اس انجام

  : مرحله اول -3-1
 كيلوگرم در نظر 4 مورد نظر،وزن بار هواپيما با توجه به ماموريت 

  .ه استگرفته شد
)1(WPl = 4kg                                                                                

  : مرحله دوم -3-2
ه به با توج) WTO(حدس يك مقدار تقريبي براي وزن برخاست 

اطلاعات گردآوري شده از هواپيماهايي با ماموريت مشابه بر حسب 
  :بانك اطلاعاتي 

)2(                                                    )(25= lbW
guessTO  

  : مرحله سوم - 3-3
   WFتعيين وزن سوخت

)3(                                              
u sed resF F FW W W= +  

)4(                                              0.25
resF F usedW W=  

)5                          (7
1 1

1

0.966
i

i
FF FF

iTO i

W WM M
W W

=
+

=

⎛ ⎞ ⎛ ⎞
= ⇒ =⎜ ⎟ ⎜ ⎟

⎝ ⎠⎝ ⎠
∏ 

)6                               (( )1 0.03
usedF FF To TOW M W W= − × = 

  
  

 

دياگرام 
Matching 

 پيكر بندي

تعيين شكل 
 بدنه

بال و فلپ و 
 ايرفويل

 آمپناز
   الويتور  و  رادر

قدرت موتور و 
 انتخاب ملخ

وزن و بالانس

خروج از سيكل طراحي هواپيما 

 بله

 خير

 ماموريت

بانك 
 اطلاعاتي

تخمين وزن

برآورد 
 حساسيت

تعيين پلار 
 درگ

تعيين سه 
 نماي هواپيما

Cd = Cd0 + k*CL
2 

  
  فلوچارت روند طراحي مقدماتي هواپيما): 1(شكل 

  

  
   عملياتي جهت ماموريتپروفيل): 2(شكل 
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  نسبت هاي وزني هواپيما ): 1(جدول
نسبت 
وزن 

ابتدا به 
انتهاي 

  فاز

وزن 
انتهايي 

  فاز

وزن ابتداي 
  فاز

    فاز

0.998  W1  WTO  Engine start and 
warm up 1 

0.998  W2  W1  Taxi 2 
0.998  W3  W2  Takeoff 3 

0.995  W4  W3  Climb and 
Acceleration  4 

0.998  W5  W4  Cruise 5 
0.989  W6  W5  Loiter  6 
0.995  W7  W6  Descent 7 

0.995  W8  W7  Landing, Taxi and 
Shutdown 8 

  
  : مرحله چهارم-3-4

  :محاسبه يك مقدار آزمايشي براي وزن خالي عملياتي
)7(                                          tent guessOE TO F PlW W W W= − − 

  : مرحله پنجم-3-5
  به يك مقدار آزمايشي براي وزن خاليمحاس

)8(                                      tent tentE OE TFO crewW W W W= − −  
 باشد، بنابراين براساس ماموريت، هواپيما بدون سرنشين مي

Wcrew = 0   
و همچنين با توجه به بانك اطلاعاتي در مورد ابعاد هواپيماهاي بانك 

  دتوان استنباط نمو اطلاعاتي مي
WTFO ≈ 0  

)9(
                               21.5 1.063 8.8 15.137( )

E OE TO F Pl

E

W W W W W
W lb

= = − −

= − − =
  

  : مرحله ششم-3-6
جا رابطه تكنولوژي وزن خالي و وزن برخاست، با توجه به  در اين

 (lb)1000كمتر از   برخاست در وزنUAVكلية هواپيماهاي خانواده 
موجود صورت برازش منحني از اطلاعات  صورت رابطه لگاريتمي به به
توان وزن خالي را با داشتن وزن  بنابراين مي. است دست آمده به

  .برخاست محاسبه نمود
( ) ( )10 10TO ELog W B Log W A= × +   

توسط تعيين معادله خط برازش شده در B  و Aدر اين رابطه مقادير 
صفحه لگاريتم وزن برخاست برحسب لگاريتم وزن خالي هواپيماهاي 

  .است دست آمده ر بهبدون سرنشين در محدوده مورد نظ
  : مرحله هفتم-3-7

جا با مقايسه مقدار وزن خالي آزمايشي و وزن خالي محاسبه  در اين
شده در مرحله ششم و در نظر گرفتن يك معيار خطا كار ادامه 

باشد، مراحل سوم تا % 5/0بطور مثال اگر خطا بيشتر از . يابد مي
صه در جدول زير طور خلا اين روند به. شوند ششم مجددا تكرار مي

گردد سطر سوم جدول معيار را رعايت  ملاحظه مي .است ارائه شده
  .گردد صورت زير خلاصه مي نتايج تخمين وزن به. نمايد مي

( )21.5 lb
11.786(lb)
0.914

TO

E

F

W
W
W

=

=
=

 

   بررسي حساسيت-4
بعد از انجام محاسبات مربوط به تخمين وزن، با توجه تقريبي بودن 

توان  ها، مي شده و متغير بودن آنكار برده  هاي به بعضي از كميت
چگونگي تغيير وزن برخاست را نسبت به تغيير هر يك از اين 

 نتايج زير را در پي محاسبه حساسيت. پارامترها محاسبه نمود
  .خواهد داشت

 .هايي كه بر طراحي حاكم هستندپارامترتعيين  •
براي طراحي هواپيما براي تكنولوژي نياز به تغيير عيين ت •

 .ي به نياز مورد نظرجوابگوي
ثير پارامترهاي مختلف در آناليز حساسيت مطابق جدول زير أت

 .گردد خلاصه مي
  
  دياگرام سازگاري-5
  تخمين سطح بال و قدرت موتور -5-1

هاي  سازي در اين جا شش معيار مختلف در نظر گرفته شده و اندازه
ده در دست آم ههاي ب منحني. است مربوطه براي هواپيما انجام شده

matching diagramاست  در قسمت آخر آورده شده .  
  ] :1[معيارهاي مورد نظر عبارتند از 

 : سرعت استال -5-2
  :آيد دست مي سرعت استال در حالت موتور خاموش از رابطه زير به

)12                                        (1/2
max

2
max

{2( / ) / }

( / ) 1 / 2
s TO l

TO s l

V w s c

w s v c

ρ

ρ

=

=
  

تال در ارتفاع ميدان پروازي براي حداكثر مقدار مجاز سرعت اس
  :است ميزان زير در نظر گرفته شده  هواپيما به

ft25( )sS TOV = )13                                                      (
    
با اين فرض كه اين هواپيما از بام ايران يعني شهركرد در ارتفاع 

مقدار . روي زمين بلند شود فوت بالاي سطح دريا بخواهد از 6000
ρگردد  بدين صورت حاصل مي.  
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)14(                                                   30.01988(slug/ft )ρ = 

دهي به  با مقدار
maxmax

)2.2:2.0:8.1( LL CC مقاديرتوان به  مي=
TOs

w)( 

  .دست يافت
  :ي برخاست  محوطه-5-3

از لانچر استفاده شده   Take-Offيت انتخابي براي اگرچه طبق مأمور
است اما جهت برآورد امكان برخاست و نشست از روي باند، معادلات 

براي هواپيماي مورد  FAR 23با استاندارد   Take-Offلازم براي 
  .است طراحي در نظر گرفته شده

20)(با در نظر گرفتن شرايط پرتاب از زمين ناهموار  mSTo  در =
 . نظر گرفته شد تا معيار ذكر شده رعايت شود

  
2

2323To TOP0149.0TOP134.8S ×+×=   
TOP23 : Take Off Parameter )15 (                                                

( )

( )
23 max

W
S

L To

To
TO

TOP CW
P

σ× ×⎛ ⎞ =⎜ ⎟
⎝ ⎠

  

 
σ  ب  متر از سطح دريا انتخا2000با توجه به ارتفاع پروازي
  .است شده

)16                                                                        (0.8217σ =  

  
 

  منحني تكنولوژي هواپيما): 3(شكل
  

  دست آمده در مراحل تخمين وزن مقادير به): 2(جدول
درصد 
خطا 
(%)  

( )lbEW  ( )lb
tentEW  ( )lbFW  ( )lbTOW مرحله  

9  13.780  15.137  1.063  25  1  

1.4  11.308  11.469  0.893  21  2  

0.2  11.756  11.786  0.935  21.5  3  

  
 به صوت زير مقدار ]1 [ از مرجع)1و2( طبق جدول C/maxto و

  :است دهي شده
)17(C/maxto=1.8.0.2.2.2                                                             

  : سرعت كروز-5-4
  .براي عملكرد سرعت كروز مناسب رابطه زير برقرار است

)18                             (

3( / ) ( / ) / ( * )

power index
cr p

p

P cr

w p w s I

I

I aV b

σ=

=

= +
  

 : برقرار استVcr و Ip رابطه خطي زير بين
  
)19              (                              Ip=0.0057 Vcr+0.0286  
  

Vcr=120Km/h=74.58mph 
 

 است چرا Take-offنكته حائز اهميت تغيير از فضاي سير به فضاي 
گيري درباره سطح بال و قدرت موتور در فضاي  كه بايستي تصميم

Take off شود  اين مساله توسط روابط زير رعايت مي.صورت پذيرد: 
  

)20                   (75.0p/p
)w/w*p/p/()p/w()s/w(

TOcr

toccrcrtocrto

=
=

  
  : مانور دهي-5-5

 :براي الزام مانوردهي روابط زير حاكم است
  
)21(                                        

( )
( )( )2

max0
W

S
W

S

D

TO

nqCT
W Aeqπ
⎛ ⎞ = +⎜ ⎟
⎝ ⎠

  

 
 به  (T/W)نكته شايان ذكر آن است كه براي هواپيماهاي ملخي بايد 

 (W/P)تبديل شود.  
 :باشد صورت زير مي بهT  و Pرابطه خطي بين 

  

⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛

=⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛⇒

×=

W
T

8571.2
P

W
P8571.2T

                                             

( ) ( )

21
2

100 km h 62.14 mph

manu

manu

q V

V

ρ=

= =

 

( )120 km hcruiseV = ( )80 km hloiterV =   
( )100 km hloiter manu cruiseV V V< = <  

 
دليل اينكه هواپيما نياز به شتاب بالا و شعاع دوران خيلي كم  هب

G
R

O
SS

 T
A

K
O

FF
 W

EI
G

H
T 

W
TO

(L
bs

)
 

EMPTY WEIGHT WE(Lbs) 
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 تا 40ود شود حداقل با شعاع دوران حد ندارد، لذا در نظر گرفته مي
انتخاب  Vmanuبدهد بنابراين   مانورg2 متر و شتاب حدود 50

طبق روش گفته شده در پلار درگ  .باشد معقولي مي

s
fCD   . باشد كه در رابطه مانور دخالت دارد مي=

 ρ=00179.0                                      در ارتفاع سقف پروازي

ratio Aspect(A(9           اوليه مطابق با بانك اطلاعاتيفرض =  

  .است  انتخاب شده3تا  1  ازnmaxتغييرات
  نرخ شيب صعود-5-6

 استفاده FAR 23-65براي برآورده ساختن اين قسمت ازاستاندارد
  :بنابراين خواهيم داشت .است شده

( )
( )

( )( )

0.5

lim

lim

18.97W
P W

S
1 1.

L
D

p

C b

Cl

L
C b

CGRP

CGRP CGR
C

η σ
=

×

= +

  

CGR(Climb gradient range)=1/12 
 

توان از پارامترهاي  مي (tg-1(1/12))دليل كم بودن زاويه صعود به
 .استفاده كرد climb براي مرحله cruiseمربوط به فاز 

  
( ) ( ) ( )

( )
lim

max

cruise clean at cruise

1.6
6clean

L L Lc b

L

C C C

C

= =

=

  

 
 در فاز كروز در نظر )L/D(max در فاز صعود برابر )max)L/Dمقدار 

  .ستا گرفته شده
( ) ( ) 10cruiseDLblimcDL ==  

  
 Take-off به Climbتوجه تغيير فضايي است كه بايد از نكته قابل 

  .صورت گيرد

989.0/
75.0/

)//()/(*)/()/(

lim

lim

limlimlim

=
=

=

tobc

tobc

tobctobcbcto

ww
pp

wwpppwpw
  

  نرخ صعود-5-7
3/2

lim lim(W/P) / ( [( (W/S) )/ (19 / * )])c b p c b dl
RCP C Cη σ= +  

RCP 300= RC(rate of climb)   
33000/parameter) climb of RCP(rate RC=    

 0.75

0.8217
pη

σ

=

=
 

C1
3/2/CDاست دست آمده هموارد زير ب  اين كميت با توجه به:  

  :ي زير لهبا استفاده از معاد .1

4/1
0

4/3
max

2/3 /)(345.1)/( dedl CACC =  
  

اند و همانند قسمت پلاردرگ   مشخص شدهCDO  وA ،eكه در آن 
گذاري از اين طريق خواهيم   با عددشود نهايتاً در نظر گرفته مي

  :داشت
( ) 712.11/ max

2/3 =DL CC  
  

  .باشد اي براي محاسبات اين قسمت مي كه اين مقدار تخمين اوليه
)طبق منحني . 2 )DLL CCC  رسم شده در مرحله پلاردرگ، −2/3/

)نقطه ماكزيمم اين منحني )max
2/3 / DL CC در همين مقدار قرار گرفته 

 .است
  
   هاي كم در سرعت  )Drag polar( تخمين پلاردرگ -6
Cl) و (Cl-CD)ودارهايـسمت رسم نمـدف در اين قـه

3/2-CD) و 
(C1-l/D) سهمي شكل، رابطه ضريب درگ با فرض يك نمودار. است 

  :شود صورت زير حاصل مي با ضريب ليفت به
                           Aecccc lDDD π/2

00 +Δ+= 
  :0Dc محاسبه-6-1

sfcD /0 =  
wetsbaf

1010 log*log += 
  

 رسد به دليل در اختيار بودن تكنولوژي ساخت متوسط به نظر مي
 : معقول باشدfc براي 0.009كه مقدار 

wetsf
ba

c f

1010 log0000.10458.2log

0000.1,0458.2
009.0

×+−=⇒

=−=⇒

=
 

wets1[آيد  از رابطه روبرو به دست مي:[  
to

10
wet

10
wlogslog dc +=  

4319.0
236.1

=
=

d
c  

to
10

wet
10

wlog4319.0236.1slog +=⇒      
  
  :0DcΔ محاسبه -6-2

 ليل عدم محدوديت هواپيماي مورد طراحي طبق ماموريت، دربه د
براي  .ن در نظر گرفته نشدآبرخاست و نشست، ارابه فرودي براي 
  :وضعيتي كه از فلپ استفاده نشود داريم
000 =Δ=Δ cleanDD cc  
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 انتخاب 9ابتداي طراحي،    با توجه به هواپيماهاي مشابه درAمقدار 
دست آمده از منحني پلاردرگ با   بهL/Dباق اما به دليل انط. گرديد

L/Dً8 مقدار  فرض شده در تخمين وزن در سيكل طراحي نهايتا 

  . است  در نظر گرفته شده Aبراي پارامتر
 8=A 8.0, =e  

 به دست آمده از پلار درگ براي چك كردن فرضياتي max(L/D)از 
 در مرحله تخمين وزن صورت گرفت استفاده شد max(L/D)كه براي 

شود و   جديد ميWTOكه در مرحله تخمين وزن منجر به حصول 
اين  .شود  رسم ميWTO با اين بايستي منحني پلاردرگ مجدداً مي

 فرض شده در max(L/D)يابد كه حدود مقادير  روند تا جايي ادامه مي
  . منحني پلاردرگ با هم برابر شوند از آمده دست تخمين وزن و به

  

)                                :نهايتاً )
( )
( ) ( )

0.9

10 9
Ltr

Cr

L
D

L
D

Cr Ltr
L L

D D

≅

= ⎯⎯⎯⎯⎯→ =  
  

 هاي متوالي، نهايتاً براساس محاسبات انجام شده در طي سيكل
سترسي شكل ارائه شده در آخر مقاله قابل د هاي پلاردرگ به منحني

  .باشند مي
  
 ) شكل مقطع دوكي(انتخاب ايرفويل -7

 تست مختلف و استفاده از 4مقطع دوكي شكل با مد نظر قرار دادن 
  .است دست آمده ههاي اينترنتي ب و پايگاه] 3[مرجع 

 به ازاء زواياي حمله مختلف براي )CL-α(  و)CD-CL( نمودارهاي
دست آوردن  هاي ببر. است داده شده )Airfoil (مقطع دوكي شكل

شده براي مقطع دوكي   براي بال از طريق نمودار داده)CL-α( نمودار 
دست آورد و با استفاده از  هشكل بايد ابتدا شيب جديد نمودار را ب

  .دست آيد هاست، نمودار جديد ب CL=0نقطه اي كه در آن 
  ها براي بال  تست-7-1
  برآورد ضريب ليفت ماكزيمم حالت برخاست  -
هاي فاز كروز و فاز لويتر با يك  رآورد ليفت مورد نظر در سرعتب -

  زاويه حمله مشخص
  هاي ليفت به دراگ در فازهاي كروز و لويتر برآورد نسبت -
  ها  مقايسه ضريب ممان -

، CLcleanهاي فوق الذكر نياز است تا روابط بين  براي انجام تست
CLcr، CLLtr CD، A ،

crD
L
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ ،

LtrD
L
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
همچنين . معين گرددMC و ⎛

بايد مقادير پارامترهاي ذكر شده در فازهاي مختلف طراحي با 
طور مثال  به. همديگر همخواني داشته باشند

crD
L
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
 و ⎛

LtrD
L بايد با 

خمين پلار درگ و تخمين مقادير در نظر گرفته شده در فازهاي ت
اين مساله بايد رعايت گردد و در صورت . وزن مطابقت داشته باشند

  .هاي طراحي روي ايرفويل تكرار شود عدم تطابق حلقه
  
  تعيين سطوح آمپناژ-8

Vدست آوردن سطوح دم افقي و عمودي از براي به method استفاده 
هاي بانك اطلاعاتي براي هر  يمابا استفاده از تصاوير هواپ]. 1[شد

كدام سطح بال
wingSكُرد متوسط بال ،wingC سطح دم ،

 و فاصله آن از HS، سطح دم افقيVl و فاصله آن ازبالVSعمودي
 محاسبه VV وHVدر نهايت براي هر يك .  تقريب زده شدHlبال
در NRIST W-30 يك نمونه از محاسبات براي هواپيماي . شود مي
  :است آورده شدهزير

  

  
)(31= cmC wing،[ ])(9350= 2cmSwing  

  

  
)(88.96 cmlH =،)(7.1718 2cmS H =  

6.0=
×
×

=
wingwing

HH
H

CS
lSV

  

  

  
)(98.105 cmlV =  ،)(75.2443 2cmSV =  

09.0=
×
×

=
wingwing

VV
V

Cb
lSV  
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       دــه دست آمـ بVV وHVرايـه بـدادي كــاده از اعــا استفــب
 = 0.55HV0.02 = و VVو نيز با   در نظر گرفته شد     

212wingSدانستن مقادير ft= 0.75 وCwing ft= توان نمودار  مي
H HS l−،V VS l−به ازاي .را رسم نمودHlو Vlتوان   مي معلوم

  .مساحت دم افقي و عمودي را به دست آورد
 
   تعيين نوع موتور هواپيما-9

 Km/h(80( و سرعت سيرm2500خ در ارتفاعاابتدا به محاسبه عدد م
شود و سپس عدد ماخ در سطح دريا با  در اين ارتفاع پرداخته مي

  .گردد سرعت سير حداكثر محاسبه مي
C:  متر 2500سرعت صوت در ارتفاع  

m/s325.4LoiterC =  
Km/h80LoiterV =  

1.0
C
V

M
Loiter

Loiter ==  

m/s335cruiseC =  
Km/h120cruiseV =  

0995.0
C
V

M
Cruis

Cruis ==  

   حدودي عدد ماخبا توجه به بازة
 1M0995.0 ≤≤  

 شود ناحية ميي مورد طراحي ملاحظه و ارتفاع پروازي هواپيما
 ]1 [مربوط به استفاده از موتور پيستوني ارائه شده در مرجع

  . باشد جوابگوي نياز طرح مي
  

  تخمين قطر ملخ هواپيما-10
سپس . شود براي تخمين قطر ملخ هواپيما، از دو روش استفاده مي

  .شود گيري مي نتايج دو روش مقايسه شده، نتيجه
ه در مراجع مربوط به عملكرد  با استفاده از روابط ارائه شد )1

  :هواپيما و تئوري ملخ داريم

( )a1avs2T
DT

2 +××××=

=

ρ
 

Factor Flow :a
 Surface:s

Density Air:
Thrust:T

Force Drag:D
P

P
V

P
D

Power
TO

ttanCons

PowerP

ρ

η

ηη

=

××
=

 

  كه در آن،

)ft/lb(00179.0

s/ft9.72h/km80V
s/ft356.109h/km120V

2.0a

3
loiter

cruse

=

==
==

≅

ρ

 

)
s
lb.ft(1375)hp(5.2P

75.0
75.0

Power

P

==

=
=

η
η  

  گذاري سرعت كروز با جاي

4
dS

)ft(688.0S
)lb(073.7D

2

2

×
=

=

=

π

 

(d) : قطر ملخ 
)cm(078.28)ft(936.0d ==⇒  

  ي سرعت لويترگذار با جاي

)cm(6.51)ft(72.1d
)ft(324.2S

)lb(61.10D
2

==⇒
=

=
 

هاي بسيار زياد فقط براي تعيين مرتبه  اين روش با توجه به تخمين
  . تواند كارايي داشته باشد بزرگي ابعاد ملخ مي

و تخمين هندسي ابعاد ملخ از   با استفاده از بانك اطلاعاتي) 2
  : رسيد)3(جدول توان به هواپيماي بانك اطلاعاتي مي

  
  تخمين قطر ملخ با استفاده از بانك اطلاعاتي): 3(جدول 

  نام هواپيما  تعداد ملخ  )cm(قطر ملخ
29.1 4  NPS Remez-3 
32.5 2  UTS GSAT-200 
40 2  NRl Extender 
35 2  SAGEM TMD3 

  
نظر    مناسب به 30cmاي با قطري در حدود  بنابراين يك ملخ دو پره

  .رسد مي
  

  يماتعيين بالانس وزني هواپ-11
 CGدست آوردن مختصات مركز ثقل هواپيما از روش  براي به

هاي مختلف قرارگيري كليه  سناريو در ابتدا .]1[است استفاده شده
 و سپس مختصات مركز ثقل در هر حالت به شدهها بررسي  قسمت

و بدين ترتيب محدوده تغييرات مختصات مركز شده دست آورده 
، مختصات دست آمده يج بهپس از بررسي نتا. شود ثقل حاصل مي

  .دست آمد مركز ثقل حدود يك چهارم كُرد بال به
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  ها منحني-12
 توان پلادرگ و روش به دست آوردن سطوح آمپناژدر اشكال زير مي

  .و ديگر خصوصيات را مشاهده نمود
 

  
  منحني پلار درگ): 4(شكل

  

  
  دست آوردن براي به methodV روش): 5(شكل

  وح آمپناژ سط
  

  
 هاي دياگرام سازگاري محدوده): 6(شكل

  
  
  

  
  شده در  هاي معيارهاي مختلف استفاده منحني): 7(شكل

  دياگرام سازگاري
  

  
  نمودار بزرگنمايي شده براي نقطه طرح): 8(شكل

  
  پيكربندي -13

است  بال در بالا نصب شده بانك اطلاعاتيدر اغلب هواپيماهاي 
باشد لذا بال در  تر مي ي بال بالا مناسبهمچنين توزيع ليفت برا
است تا هم  موتور بالاتر از بدنه نصب شده .قسمت بالا قرارگرفته است

 بال را خنثي نمايد و هم ملخ در هنگام چرخيدن با  pitch upممان
  .يابد گر چه حساسيت نسبت به تراست افزايش مي.لانچربرخورد نكند

كه مكش موتور  در صورتي است، موتوراز نوع دو زمانه انتخاب شده
توان از پمپ سوخت جهت تامين  رساني كافي نباشد مي براي سوخت

براي  .فشار مصنوعي و رسانيدن سوخت به موتور استفاده نمود
است تا  گاه ايرفويلي شكل استفاده شده گاه موتور از دو تكيه تكيه

  .ضمن استحكام كافي از درگ كمتري برخوردار باشد
گردد و محل بار در جلو بدنه قرار  قسمت عقب نصب ميموتور در 
هاي اطلاعاتي نويز  شود تا در صورت استفاده از سيستم داده مي

صورت  سطح بال به .ها ايجاد نكند موتور مزاحمتي براي سيستم
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 به حالت ليفتترين توزيع اي در نظر گرفته شده تا نزديك ذوزنقه
ور در بالاي محور طولي با نصب موت .دست آورده شود بيضوي به

 .شود هواپيما، ممان دماغه بالاي بال تا حدود زيادي خنثي مي
است تا  اي در نظر گرفته شده ساختمان بوم دم هواپيما به گونه

مقاومت كافي در محل اتصال به بدنه را كه داراي بيشترين ممان 
است تحمل نمايد و جهت زيبايي و كاهش وزن در قسمت اتصال به 

  .باشد ژ داراي ضخامت كمتري ميآمپنا
در  Conventionalصورت  هآمپناژ جهت سادگي و استحكام كافي ب

است و براي كنترل پذيري بهتر سطوح دم عمودي و  نظر گرفته شده
است تا ضمن  بيني شده تر از حد معمول پيش افقي كمي زياد

اشته جايي مركز جرم به جلو را د هپايداري زيادتر توان مقابله با جاب
هاي در نظر گرفته شده براي دم باعث جلوه و  جهت زاويه .باشد

دم افقي تا حد ممكن پايين در نظر گرفته  .گردد زيبايي آمپناژ مي
ايد در است تا ضمن اينكه در موقع پرتاب به لانچر برخورد ننم شده

كردن در قسمت  سيستم قلاب براي پرتاب. جريان ملخ نيز قرار نگيرد
هاي آمپناژ از نوع  Airfoil.است دنه در نظر گرفته شدهجلو و زير ب
در بدنه تقويت .  ناخواسته ايجاد ننمايدLiftباشند تا  متقارن مي

گيرد تا در موقع لزوم بتوان به بدنه ارابه فرود  موضعي صورت مي
   .نصب نمود و هواپيما را از روي باند پرواز داد

  

  
  سه نماي هواپما): 9(شكل

  

  
  نماي ايزومتريك هواپيما): 10(شكل

  

  نتايج حاصل از طراحي هواپيماي بدون سرنشين): 4(جدول
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  
  

  
  

شود تا از يك  در نظر گرفتن يك رابط بين بدنه و آمپناژ باعث مي
ها استفاده گردد و  زم براي رادر و يك مكانيزم براي الويتورمكاني
 .شده باشد هاي آمپناز در نظر گرفته جويي در وزن براي مكانيزم صرفه

است تا فضاي كافي  بدنه با مقطع تقريبا چهارگوش طراحي شده
جهت قرار دادن بار و مخزن سوخت و ديگر تجهيزات در آن وجود 

 .سادگي انجام پذير باشد ونتاژ تجهيزات بهداشته باشد و مونتاژ و دم
 به شكل توان شكل مفاطع را مجدداً در قسمت جلو و عقب بدنه مي

هاي  شود تا بتوان از دوربين اين امر باعث مي. اي نزديك نمود دايره
اي در قسمت جلوي دماغه  تصويري يا مادون قرمز يا حسگر دايره

 يي دماغه سهولت بارگيري وبا ايجاد امكان حركت لولا .استفاده نمود
سه نماي انفجاري ) 9(و ) 10(در شكل .است  تخليه بار فراهم شده

  .هواپيما و نماي ايزومتريك آن ارائه گرديده است
  

 توضيح  نوع پارامتر

 m 3.22 طول بال

 8 ضريب منظري

 ft2 12 سطح بال

 NACA2421 نوع ايرفويل بال

 NACA0012 نوع ايرفويل دم

 Kg 5.5  وزن خالي

 (lb) 21.5  وزن برخاست

 پيستوني نوع موتور

 hp 3 ورقدرت موت

 2 هاي ملخ تعداد پره

Max Loiter Speed (km/h) 80 

Cruising speed at sea level 
(km/h) 

120 

Max payload(kg) 4 

Range(km) 12 

Endurance(min) 60 

Ceiling(m) 2500 
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  گيري  نتيجه-14
آوري  هاي بسياري براي جمع هواپيماهاي بدون سرنشين، كاربرد

سي و اطلاعات در مناطق نظامي، امور مربوط به هواشناسي، بازر
عكسبرداري از خطوط انتقال گاز و نفت و رديابي و شناسايي 
مجروحان پس از سوانح طبيعي، انجام عمليات انتحاري و 
كاربردهايي از اين قبيل دارد و در صورت لزوم و تعريف نيازي مشابه 

  .هواپيما را براي انجام ماموريت تعيين شده تجهيز نموداين توان  مي
) 4(اين هواپيماي بدون سرنشين در جدولنتايج حاصل از طراحي 

  . نشان داده شده است
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student" , Third edition , 1984. 
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