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هواپیماهاي با مقیاس بزرگ) وجود    برخلاف(  هاکروپرنده یمروش معینی براي طراحی    که  یآنجائاز  
است.   و مبهم  بسیار پیچیده  این وسایل  لذا طراحی  دلیل، طراحی  ندارد،    هاکروپرنده ی مبه همین 

) پرهزینه  و  برزمان بسیار  است  این    تواندی نم  آمدهدست به طرح    نهایتاً)  حل  براي  باشد.  بهینه 
براي  هاچالش  چارچوب  یک  تحقیق  این  بال    يهاکروپرنده یمچندموضوعی    طراحی  يساز نهیبه، 

است.   داده  توسعه  را  روش  ثابت  مزایاي  از  استفاده  چارچوب  این  طراحی    يساز نهیبههدف 
بهینه) در فرآیند طراحی  لذا  است.    هاکروپرنده یم  چندموضوعی (کاهش زمان و دستیابی به طرح 

تا   است  شده  فازهاي    هاماژول   ترینمهم سعی  همه  بتواند  چارچوب  و  گرفته  نظر  در  آنالیز  براي 
سازي طراحی را لحاظ کند. هندسه، وزن، تخمین مرکز جرم، آیرودینامیک  پروازي در فرآیند بهینه

. براي نشان دادن عملکرد  باشندی مدر این چارچوب    شدهگرفتهدر نظر    يهاماژول و تخمین توان  
با در نظر گرفتن کاهش وزن برخاست    طراحی یک میکروپرنده بال ثابت  يساز نهیبهاین چارچوب،  
پایداري    يهاماژول نیز از    شدهگرفتهاست. قیود در نظر    شدهانجام توابع هدف،    عنوانبهو نیروي پسآ  
و قابلیت    هاکروپرنده یماست که با توجه به فضاي طراحی پیچیده    ذکران یشاباشند.  و هندسه می 

 است.   شدهگرفته در نظر    يساز نهیبهالگوریتم    عنوانبهالگوریتم ژنتیک، این الگوریتم  
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 الگوریتم ژنتیک
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 مقدمه -1

براي   مختلفی  مختلف   1کروپرندهیمتعاریف  مراجع  در 
را    شدهارائه  میکروپرنده  مراجع  این  از  براي   عنوان بهاست. 

بین    نیسرنشیب هاي  پرنده وزن  تا    50با  کیلوگرم   2گرم 
ابعاد    هاکروپرندهیم.  ]1[  اندکردهتعریف   مانند  مزایایی 

کوچک، وزن کم، قابلیت حمل مناسب و سطح مقطع راداري  
این مزایا   نامزد    هاکروپرندهیمپایین دارند.    مناسبرا به یک 

مانند    يهاتیمأموربراي   غیرنظامی  و  نظامی  مختلف 
نبرد،   میدان  ارزیابی   ي بردارنمونه،  یزنگشتشناسایی، 

  یی هاتیموقعو براي    اندکردههوائی، جستجو و نجات تبدیل  
استفاده   است،  و دشوار  انسان خطرناك  .  شوندیمکه حضور 

چهار    هاکروپرندهیم به  کلی  حالت  تقسیم   يبندطبقهدر 
ثابت1شوند:  می بال  بالزن2،  2)   وبرخاستنشست)  3،  3) 

بال چرخان4و    4عمودي چهار  5)  این  میان  از  ،  يبندطبقه . 
نوع بال ثابت داراي بیشترین سرعت، برد و مداومت پروازي 

پرواز کنند.    يها ارتفاعدر    توانندیمو    باشندیم نوع بالاتري 
سرعت  نیز    ها کروپرندهیمبالزن   کمترین  و    باشند یمداراي 
محیطی  عموماً داخل  دلیل  ]2-4[دارند    کاربردهاي  به   .

ابعاد کوچک،    نییپاسرعت در اعداد رینولدز   ها کروپرندهیمو 
.  کنندیمو با نسبت منظري پایین فعالیت    200000کمتر از  

جریان   رژیم  یک  به  منجر  موضوع  با    کاملاً این  متفاوت 
معمولی   شکل  ]6و    5[  شودیمهواپیماهاي  بین    1.  ارتباط 

معمولی،   هواپیماهاي  رینولدز  اعداد  و  و    ها کروپرندهیمجرم 
 . دهدیمحشرات را نشان 
کوچک    هاکروپرندهیمآیرودینامیک   ابعاد  دلیل  و  به 

می  ها آن  نییپاسرعت لذا  باشمتفاوت  و    ي هاي تئورد 
از   دسته  این  براي  آیرودینامیک    ها پرندهکلاسیک 

آیرودینامیکی  می  يرکاربردیغ  خصوصیات  از  برخی  باشند. 
 :]6و   5[از  اندعبارت  هاکروپرندهیم

دو منبع تولید نیروي برآ دارند: الف)    ها کروپرندهیم )1
خطی منبع  غیرخطی.  ب)  و  منبعی    خطی  همان 

در   برآ  نیروي  که  منظري   يهابالاست  نسبت  با 
 

1 Micro Air Vehicle (MAV) 
2 Fixed wing 
3 Flapping wing 
4 Vertical take-off and landing 
5 Rotary wing 

تولید   را  برآ   و  کنندیمبالا  نیروي  غیرخطی  منبع 
مناطق با فشار کم روي سطح بالائی بال    را با ایجاد

 . کندیمایجاد 
د رینولدز پایین  در اعدا  شدتبه  هالیرفویاعملکرد   )2

ایجاد  ردیگیمقرار    تأثیرتحت   و  جریان  جدایش   .
 نولدزیراعداد    مشکلات  ازجملهجداشده    يهاحباب

براي    باشندیمپایین   ایرفویل  یک  انتخاب  لذا 
که    ها کروپرندهیم است  این    تواندیم حیاتی 

 .بیندازد تأخیررا به  هادهی پد
براي  )3 حمله  زاویه  مقابل  در  برآ  ضریب  منحنی 

 غیرخطی است.  هاکروپرندهیم
محدوده    هاکروپرندهیم )4 در  از    تريبزرگاغلب 

 . کنندیمزوایاي حمله پرواز 

 
 .]5[ ها کروپرندهیممحدوده عدد رینولدز  :)1(شکل  

هواپیماها   از  دسته  این  طراحی  دیگر  .  باشندیمموضوع 
و    مأموریتبه دلیل تفاوت در    هاکروپرندهیمطراحی مفهومی  

پروازي خاص   از طراحی هواپیماهاي کلاسیک   ها آن شرایط 
متفاوت   طراحی   يها روش.  باشدیمنیز  براي  موجود 

مبناي    عموماً  هاکروپرندهیم آماري    يهاروشبر  و  تجربی 
به فاکتورهاي زیادي مانند    هاروشاین    کاراییلذا    باشند یم

کیفیت   و  طراح، کمیت  وابسته   يهادادهتجربه  در دسترس 
این   يهاروش لذا توسعه  است.   جدید طراحی مفهومی براي 

. تحقیقات گذشته اثبات ]3[دسته از هواپیماها ضروري است  
که   است  ابزار ط  يسازنهیبه  يهاروشکرده  یک  راحی 

مفهومی   طراحی  در    هوافضایی   يهاستمیسقدرتمند 
چندموضوعی  يسازنهیبهباشند.  می از   6طراحی  یکی 

 
6 Multidisciplinary Design Optimization (MDO) 
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دلیل    نسبتاًهاي  روش به  که  است  آن،    يهاتیقابلجدید 
که  است.    قرارگرفته  موردتوجه روش  از    يارمجموعه یزاین 

و    يسازنهیبه  يهاروش عددي  ابزارهاي  از  است  طراحی 
تا یک یا چند تابع    کند یماستفاده    يسازنه یبه  يهاتم یالگور

عایت قیود  در سیکل طراحی را با ر  شدهگرفتههدف در نظر  
این روش آن   يهاتیمزاز  مربوطه کمینه و یا بیشینه نماید.  

است که ارتباطات موضوعات مختلف در سیکل طراحی را به  
نظر    زمانهمشکل   ه  ردیگیمدر  کاهش  با  (کاهش  و  زینه 

یک طرح محاسباتی)  پیشنهاد    زمان  را  و    7[  دهدیم بهینه 
  هوافضایی   يهاستمیسطراحی چندموضوعی    يسازنهیبه.  ]8

لذا    يسازنهیبه  يهاک یتکنفضاي طراحی غیر محدب دارد. 
مشتق   پایه  گرفتار    عموماًبر  محلی  کمینه  ؛  شوند یمدر 

و    يهاروشبنابراین   ژنتیک  الگوریتم  مانند  فراابتکاري 
قابلیت مناسبی براي این   1ازدحام ذرات   يسازنه یبهالگوریتم  

دارند.   طراحی  این  فضاي  دیگر  عدم    ها روشجذابیت 
صنایع  و است.  هدف  توابع  مشتق  محاسبات  به  ابستگی 

یا    شیازپ شیب  هوافضایی و  جدید  هواپیماهاي  توسعه  براي 
کردن   روش    يهایطراحبهینه  به   يسازنه یبهکلاسیک 

چندموضوعی   پروژه    عنوانبه.  اندوابستهطراحی  در  نمونه 
AGILE4    شدهاستفاده  مؤثرياز این روش طراحی به شکل  

براي ]9[است   طراحی  روش  این  از  فراوانی  تحقیقات   .
 .  ]10-13[ اندکردهکاربردهاي مختلف استفاده 

(از    ]1[مرجع   میکروپرنده  یک  طراحی   ي آورجمعفرآیند 
، تخمین وزن و آیرودینامیک  يگذاراندازهآماري تا    ي هاداده
را  يسازهیشبو   است.    یموردبررس)  داده  تحقیق قرار  این 

از   استفاده  که  است  داده  تاریخی    يهادادهنشان 
عملکرد   تخمین  در  بزرگ  خطاهاي  به  منجر  آیرودینامیک 

طراحی   ]14[آقایان ان جی و لنگ در مرجع  .  شودیمپرواز  
بهینه   ژنتیک  الگوریتم  از  استفاده  با  را  میکروپرنده  یک 

تابع هدف در نظر  کرده بیشینه کردن نسبت   شدهگرفتهاند. 
قیود پایداري طولی و عملکردي    کهیدرحالبرآ به پسآ است  

نظر   در  تحقیق  این  و   است.  شدهگرفته در  حسنعلیان 
در   طراحی  ]15[همکارانش  براي  جامع  جدید  سیکل   یک 

ارائه    يهاکروپرندهیم . آیرودینامیک، توان و انددادهبال ثابت 
.  باشندیم  قیتحقدر این    شدهگرفتهدر نظر    يهاماژولسازه  

 
1 Particle Swarm Optimization (PSO) 

تابع هدف در نظر    عنوانبهنسبت برآ به پسآ را    ]16[مرجع  
طراحی یک میکروپرنده را    يسازنهیبهگرفته است و سپس  

  شدهگرفتهآیرودینامیک تنها ماژول در نظر  انجام داده است.  
به  دستیابی  براي  حمله  زاویه  تا  است  شده  تلاش  و  است 

شود.   بهینه  پسآ  به  برآ  نسبت  در  حداکثر  و همکارانش  راما 
براي   يسازنه یبه  ]17[ ثابت  بال  میکروپرنده  یک  طراحی 

است.   داده  انجام  را  پسآ  کاهش  و  برآ   ]18[مرجع  افزایش 
براي   و  روشی  داده    هاکروپرندهیم  يسازنه یبهطراحی  ارائه 

تحقیق  است.   این  براي   يسازنهیکمهدف  میکروپرنده  ابعاد 
است.   پروازي  مداومت  و  آیرودینامیکی  خصوصیات  افزایش 

نظر   در  آیرودینامیک    شده فتهگرماژول  تنها  .  باشدیم نیز 
طراحی   يسازنه یبهیک چارچوب    ]19[چارد و همکاران در  

تحقیق    هاکروپرندهیم این  است.  داده  توسعه    ها ماژولرا 
الگوریتم   یک  از  و  گرفته  نظر  در  را  سازه  و  آیرودینامیک 

است.    سازنه یبه  عنوانبهگرادیانی    يسازنه یبه استفاده کرده 
سازي طراحی مکانیزم بال زدن یک روبات  بهینه  ]20[مرجع  

نرخ مصرف   بهبود  و  آیرودینامیک  مبناي  بر  را  میکرو  پرنده 
سازي  یک روش بهینه  ]21[  مرجع.  انرژي را انجام داده است

اندازه  براي  جدید  طراحی طراحی  و  هندسی  گذاري 
روتور ارائه داده است. هدف  هاي داراي  پیکربندي میکروپرنده

مجموعه سازماندهی  محمولهطراحی،  و  اجزاء  از  ها  اي 
اندازهبگونه و  کنترلی  اهداف  که  شوداي  برآورده  در   .گذاري 

بهینه عنوان  به  ژنتیک  الگوریتم  از  تحقیق،  استفاده  این  ساز 
است. کاهش    ]22[مرجع    شده  براي  بهینه  استراتژي  یک 

میکروپر براي  طراحی  این  ندهزمان  در  است.  داده  ارائه  ها 
  نهایتاً و    شدهگرفتهاي براي بال در نظر  تحقیق شکل پیچیده

 است.  شدهنییتعابعاد بال و شکل ایرفویل براي کاهش پسآ 
موضوع مشخص   این  مراجع  مرور  امروز    شودیمبا  به  تا  که 

 يسازنه یبهچارچوب مدون و جامعی جهت استفاده از روش  
چندموضوعی   است.   هاکروپرندهیمدر  طراحی  نداشته  وجود 

لذا هدف اصلی این مقاله ایجاد و توسعه یک چارچوب جهت  
روش   از  در   يسازنه یبهاستفاده  موضوعی  چند  طراحی 

است و این موضوع نوآوري این تحقیق   ها کروپرندهیمطراحی  
علاوه  که    شودیم تهیه این چارچوب باعث  .  دیآیم  حساببه
هزینه    بر بهینه)،  طرح  به  (رسیدن  طرح  کیفیت  افزایش 

نیز   این چارچوب،   شدتبهمحاسباتی  ایجاد  در  یابد.  کاهش 
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نظر   در  میکروپرنده  یک  پروازي  پروفیل  و    شده گرفتهکل 
فاز هر  براي  انجام    محاسبات  همچنین   شودیم پروازي  و 

تا    یسع است  طراحی    ترین مهمشده  در  درگیر  موضوعات 
نیز  هاکروپرندهیم این موضوع  نقطه   در نظر گرفته شوند که 

است.   قبلی  تحقیقات  به  نسبت  تحقیق  این  دیگر  به  قوت 
نوآوري این مقاله را در قالب موارد زیر    توانیمشکل خلاصه  

 بیان نمود:
براي   • جامع  و  مدون  چارچوبی   ي سازنه یبهایجاد 

 بال ثابت  يهاکروپرندهیمطراحی چندموضوعی 
نظر گرفتن   • در  با  آنالیز چندموضوعی  ایجاد بخش 

و    هاکروپرندهیماغلب موضوعات درگیر در طراحی  
 ها آنایجاد ارتباطات واقعی بین 

پروازي   • پروفیل  کل  گرفتن  نظر    ها کروپرندهیمدر 
طر فرآیند  تعداد    هاآناحی  در  همچنین  و 

 متغیرهاي طراحی قبولقابل
بخش    ی دهسازمان در  است.  زیر  شکل  به  مقاله  ،  2این 

نظر   در  طراحی   يسازنه یبهبراي    شده گرفتهچارچوب 
آن    ها کروپرندهیمچندموضوعی   جزئیات  با    شده انی بهمراه 

بخش   در  براي 3است.  چارچوب  این  از  استفاده  نتایج   ،
میکروپرنده    يسازنه یبه یک    نهایتاًو    شدهانیبطراحی 
 آورده شده است. 4این تحقیق در بخش  يریگجه ینت

طراحی چندموضوعی   يسازنه یبهچارچوب    -2
 بال ثابت  يهاکروپرنده یم

براي   چارچوب  یک  تدوین  بخش،  این   ي سازنه یبههدف 
چندموضوعی   که   ي هاکروپرندهیمطراحی  است  ثابت  بال 

و جزئیات آن در ادامه  دهد یمرا نشان  چارچوباین  2شکل 
 است.  شدهانیب

 بلوك اول  -2-1

 مأموریتتعریف  •

طراحی   در  گام  تعیین  هاکروپرندهیماولین  است.   مأموریت، 
شرایط  و  پروازي  فازهاي  مانند  مواردي  باید  گام،  این  در 

، سرعت و شتاب هر فاز پروازي، شعاع گردش،  ها آن پروازي  
گردد.   تعیین  غیره  و  بار  و    گریدعبارتبهوزن  دقیق  بیان 

باید در این مرحله تعیین شود.    موردنظر  مأموریتصریحی از  
در این تحقیق را نشان    شدهگرفتهدر نظر    مأموریت  3شکل  

این    گونههمان  . دهدیم است  مشخص  داراي   مأموریتکه 
هفت فاز پروازي مختلف است. مشخصات هر فاز پروازي در 

است که وزن محموله در   ذکرانیشا است.    شده انی ب  1جدول  
 . باشدیمگرم  5 این تحقیق

 
طراحی چندموضوعی براي  يسازنه یبهفلوچارت  :)2(شکل  

 . بال ثابت يهاکروپرندهیم

 
 .در این تحقیق شدهگرفتهدر نظر  مأموریت :)3(شکل  

 متغیرهاي طراحی •
طراحی   بهینه    باشند یم  متغیرهایی متغیرهاي  طرح  که 

تحقیق  شودیمتوصیف    هاآن توسط   این  در  متغیر   15. 
که   توصیف   هاآن  لهیوسبهطراحی  میکروپرنده  هندسه 

نظر  می در  عددي    2است. جدول    شده گرفتهشود،  محدوده 
بیان   را  متغیرها  این    ذکرانیشا.  کندیماین  که  است 

طرح  هامحدوده اساس  تعیین بر  طراح  تجربه  و  قبلی  هاي 
 . اند دهیگرد
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 قیود طراحی •

این تحقیق به دو دسته    شده گرفتهقیود طراحی در نظر   در 
این   يهامحدوده)  1:  شوندیمتقسیم   متغیرهاي طراحی که 

تعیین   را  طراحی  فضاي  قیود  2.  کنندیمقیود  که   مسئله) 
قیود    تواندیم که    کنند یمطراح را برآورده    موردنظرالزامات  

پایداري، عملکردي و یا هر نوع قیدي باشند. قیود   هندسی، 
نظر   در  نوع    شدهگرفتهطراحی  دو  هر  از  تحقیق  این  در 

اول در جدول  می نوع  قیود    3. جدول  اند شدهان یب  2باشند. 
نظر   در  هندسی  و  پایداري  قیود  بیان    شدهگرفتهنیز  را 

حمله     𝑙𝑙𝑣𝑣𝑣𝑣کند. می لبه  تا  میکروپرنده  دماغه  از  طولی  فاصله 
 .  کندیمدم عمودي است که موقعیت دم عمودي را توصیف 

 توابع هدف  •

طراحی، بیشینه یا   يسازنه ی بهکه باید حین    باشندیمتوابعی  
فرآیند   تحقیق  این  در  شوند.  باید    يسازنهیبهکمینه 

پسآ   ياگونه به نیروي  و  میکروپرنده  کل  وزن  تا  گیرد  انجام 
 . اندشدهانیبفاز سیر کمینه گردد که توسط رابطه زیر 

𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 𝑊𝑊𝑇𝑇𝑇𝑇& 𝐷𝐷𝐷𝐷𝑐𝑐𝑐𝑐 )1(                                                          
 

 .ویژگی فازهاي پروازي :)1(  جدول 
 فاز پروازي  پرتاب دستی  گیري اوج  سیر  گردش پول آپ و پول دان  کاهش ارتفاع 

 ارتفاع (متر)  0 1000 2000 2000 1500 1000
 سرعت (متر بر ثانیه)  20 60 90 60 60 30

 .متغیرهاي طراحی :)2(  جدول
 متغیر طراحی  حد پایین حد بالا 

45/0 15/0 C𝑐𝑐(m) 

3/0 1/0 C𝑡𝑡(m) 

8/0 4/0 𝑏𝑏(m) 
5 5- Γ(deg) 
2/0 0 𝑋𝑋𝑤𝑤(m) 
5 5- 𝜀𝜀(deg) 

50 10 Λ𝐿𝐿𝐿𝐿(deg) 
15/0 05/0 𝐶𝐶𝑐𝑐𝑉𝑉𝑇𝑇(m) 

08/0 02/0 𝐶𝐶𝑡𝑡𝑉𝑉𝑇𝑇(m) 

15/0 05/0 𝑏𝑏𝑉𝑉𝑇𝑇(m) 
50 10 Λ𝐿𝐿𝐿𝐿𝑉𝑉𝑇𝑇(deg) 

08/0 04/0 d𝑓𝑓(m) 

20 0 𝛿𝛿(deg) 

 . قیود طراحی :)3(  جدول 
 شماره  وصیف ت واحد

𝑚𝑚 𝑙𝑙𝑣𝑣𝑣𝑣 ≥ 𝐶𝐶𝑐𝑐 + 𝑋𝑋𝑤𝑤 1 
- 𝐶𝐶𝑚𝑚𝛼𝛼 ≤ 0 2 
- 𝐶𝐶𝑙𝑙𝛽𝛽 ≤ −0/05 3 
- 𝐶𝐶𝑛𝑛𝛽𝛽 ≥ 0/003 4 
- 𝐶𝐶𝑙𝑙𝑝𝑝 ≤ −0/2 5 
- 𝐶𝐶𝑛𝑛𝑟𝑟 ≤ −0/05 6 

 بلوك دوم  -2-2

 انتخاب ایرفویل •

تریم  پرواز  صفر 1براي  حمله  زاویه  در  پیچ  ممان  ضریب   ،
)𝐶𝐶𝑚𝑚0  باشد باید مثبت  باید    کهیدرحال)  پایداري طولی  براي 

باشد.    𝐶𝐶𝑚𝑚𝛼𝛼ضریب   پیکربندي  منفی  اکثر  طرفی  از 
پرنده  هاکروپرندهیم بال  یا  افقی  دم  .  باشندیم  2بدون 
پیکربندي    يهالیرفویا این  براي  مثبت  کمبر    توانندینمبا 

𝐶𝐶𝑚𝑚0الزام   > کنند.    0 برآورده  منفی    يها لیرفویارا  کمبر  با 
الزام    توانند ینمنیز   زیرا  شوند  استفاده  پیکربندي  این  براي 

برآورده   را  براي  کنندینمبرآ  لذا  پرنده،    ي هايکربندیپ .  بال 
گزینه    reflexed  يهالیرفویا بهترین  که  شدند  مطرح 

این  می تهیه    ي هاالزام  هالیرفویاباشند.  و  پیچ  ضریب ممان 
 . ]23[  کنندیمرا برآورده  ازیموردنبرآي 

بال   نوع  از  پیکربندي  اینکه  به  توجه  با  نیز  تحقیق  این  در 
از   باید  است،  اما  ؛  استفاده شود  reflexed  يهالیرفویاپرنده 

متعدد این    يهالیرفویارسیدن به یک انتخاب نهائی از میان  
بر اساس  انجام گیرد.    آنالیزهایی   نوع کار آسانی نیست و باید

براي   يهاملاك  ]24  و  15[مراجع   ایرفویل  یک  انتخاب 
 از:  اندعبارت  هاکروپرندهیم

 
1 Trim 
2 Flying wing configuration 
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𝐶𝐶𝑙𝑙𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚بیشترین ضریب برآ ماکزیمم (  )1 > 1/15( 
 کمترین ضریب پسآ  )2
 حداکثر نسبت برآ به پسآ )3
 زاویه حمله واماندگی بیشتر از ده درجه  )4
0/08داراي ضخامت مناسب ( )5 ≤ 𝑡𝑡

𝑐𝑐
≤ 0/11 ( 

مختلف،   مراجع  مرور  بهترین    یفهرستبا    يهالیرفویااز 
reflexed    معیارهاي اساس  بر  نهائی  انتخاب  و  گردید  تهیه 

است. از آنجائی که انتخاب    شدهانجامبالا از میان این لیست  
لذا  گیرد  انجام  سیر  پروازي  شرایط  اساس  بر  باید  ایرفویل 

نظر   در  فاز  این  پروازي  شرایط  تحلیل،    شده گرفتهجهت 
شرایط  است.   اساس  رینولدشدهانیببر  عدد  فاز  ،  این  ز 

درجه در نظر    3و زاویه حمله این فاز نیز    باشد یم  220000
که    ذکرانیشااست.    شدهگرفته   شده انجام  يهالیتحلاست 

  شدهانجام  XFLR5  افزارنرمبا استفاده از    هال یرفویابراي این  
 را نشان داده است.  هالیرفویانتایج تحلیل   4است. جدول 

 ها لیرفویانتایج آنالیز  :)4(  جدول  

𝑪𝑪𝒅𝒅 𝒕𝒕 𝒄𝒄⁄  𝑪𝑪𝒍𝒍 𝑪𝑪𝒅𝒅⁄  𝑪𝑪𝒍𝒍𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎 𝜶𝜶𝒔𝒔𝒕𝒕𝒎𝒎𝒍𝒍𝒍𝒍  ایرفویل 

0098/0 33/8 8/39 76/0 7 E184 

012/0 2/10 2/34 9/0 9 E186 

012/0 2/10 60 22/1 11 E193 
0099/0 3/9 5/51 05/1 10 E221 
012/0 4/8 67/85 46/1 8 E385 
012/0 07/9 8/60 26/1 10 E387 
012/0 8/11 2/49 08/1 ١٣ FX68h120 
011/0 2/8 9/42 9/0 8 NACA M5 
012/0 12 4/45 07/1 13 NACA M6 
011/0 9 4/47 1 10 MH20 
01/0 08/10 02/48 17/1 12 MH60 
01/0 4/9 7/61 15/1 12 S3014 
01/0 5/9 8/58 11/1 11 S3016 

011/0 8/9 8/44 17/1 11 S5010 

011/0 4/8 3/46 14/1 12 S5020 

009/0 9 5/56 07/1 10 S6061 

  ي هال یرفویا، واضح است که تنها  4با توجه به نتایج جدول  
E193, E385, E387, MH60, S3014  و  S5010    داراي

از   . تفاوت چندانی  باشندیم  1/ 15حداکثر ضریب برآ بیشتر 

 E385وجود ندارد.    ها لیرفویابین این    ضریب برآ  نظرازنقطه 
درجه دارند و لذا این دو    10زوایاي حمله کمتر از    E387و  

و    هالیرفویاانتخاب شوند. از میان مابقی    توانندینمایرفویل  
بهترین  پسآ،  به  برآ  نسبت  و  برآ  حداکثر ضریب  به  توجه  با 

این ایرفویل را همراه با    4است. شکل    E193انتخاب ایرفویل  
نشان   آن  فشار    ترینمهمنیز    5شکل    . دهد یمتوزیع 

 . دهد یمخصوصیات این ایرفویل را نشان 

 
 . E193ایرفویل  :)4(شکل  

 
 . E193ایرفویل  يهایژگیوبرخی از  :)5(شکل  

 فرم بال تانتخاب پل •

آیرودینامیکی آن دارد.    يهایژگیو زیادي بر    تأثیرشکل بال  
:  شوند یمبه دو دسته تقسیم    عموماً   هاکروپرندهیمفرم بال  تپل
و  1 کلاسیک  کلاسیک)  2)  که    يهاپلتفرم  .غیر  کلاسیک 

استفاده    عموماً آن  از    ي هاشکلداراي    کنند یمطراحان 
بیضوي  باشند یممختلفی   زیمرمن1مانند  زیمرمن 2،   ،

مستطیلی3معکوس دلتا5دایروي،  4،  .  7ياذوزنقه و    6، 
کلاسیکهاي  پلتفرم از غیر  که  هندسی  اشکال  ترکیب  از   ،

الهام    يهابال  ژهیوبه طبیعت   دست  اندگرفته پرندگان  به   ،

 
1 Elliptical 
2 Zimmerman 
3 Inverse zimmerman 
4 Rectangular 
5 Circular 
6 Delta 
7 Trapezoidal 
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را نشان    هاپلتفرم این دو نمونه از    7و شکل    6شکل  .  ندیآیم
 . دهدیم

 
  يهانسبتکلاسیک با   يهاپلتفرمبرخی از  :)6(شکل  

 .منظري مختلف

 
 .]15[ غیر کلاسیک يهاپلتفرمبرخی از  :)7(شکل  

هاي  متفاوت براي پلتفرم  نظرهايازنقطهمختلفی    يهایبررس
بررسی  شده انجام  ها کروپرندهیم این  نتایج  نشان  است.  ها 
بیضوي    ياذوزنقهزیمرمن،    يهاپلتفرمکه    دهندیم و 

داشت.    درمجموع خواهند  بهتري  که راندمان  آنجائی  از 
انواع دیگر   ترساده  ياذوزنقه   يهاپلتفرم طراحی و ساخت   از 

نظر  در  بال  براي  پلتفرم  این  تحقیق  این  در  لذا  است، 
 است. شدهگرفته

 سوم بلوك  -3-2

انجام   چندموضوعی  آنالیزهاي  بلوك  این  .  ردیگیمدر 
ابتدا موضوعاتی  گریدعبارتبه باید در فرآیند طراحی    در  که 

شوند،   گرفته  نظر  در  سپس    سازيمدلمیکروپرنده  و  شده 
بین   برخلاف    شوندیمایجاد    هاآن ارتباطات    ي هاروشتا 

به    هاآن  (کوپلینگ)  طراحی کلاسیک همه موضوعات و اثرات
توابع در فرآیند طراحی در نظر گرفته شوند.    زمان همشکل  

نظر   در  قیود  و  دو    يسازنه یبهجهت    شدهگرفتههدف 
موضوعات در نظر   8. شکل  باشندیمخروجی مهم این بلوك  

ارتباطات    شدهگرفته با  همراه  تحقیق  این  نشان   ها آندر  را 
متغیرهاي    ذکرانیشا   .دهدیم ماژول  هر  ورودي  که  است 

هندسی  هاماژولاز    هرکدام  ازیموردنطراحی   پارامترهاي   ،
توضیحات    .باشندیم  هاماژولدیگر    يهایخروجو    ازیموردن

 است.  شدهانیباز این موضوعات در ادامه  هرکداممربوط به 

ورودي ها هندسه متغیرهاي 
طراحی

وزن

مرکز جرم

آیرودینامیک

توان

وزن قطعات، وزن برخاست

موقعیت مرکز جرم

CD0

وزن برخاست 

در بلوك آنالیز   شدهگرفته موضوعات در نظر  :)8(شکل  
 .چندموضوعی

 ورودي •

کلیه   ماژول،  این  طراحی   يسازنه یبه  مسئله  يهايوروددر 
پروازي، اطلاعات ایرفویل، وزن بار و اطلاعات   مأموریتشامل  

 . شوندیمدیگر وارد   ي هاماژولضروري براي محاسبات 

 هندسه •

  شدهگرفتهدر این ماژول بر اساس متغیرهاي طراحی در نظر  
و روابط هندسی موجود، هندسه هر یک از اجزاء (بال، بدنه و  

 آید. هندسه کل میکروپرنده به دست می نهایتاً غیره) و  

 وزن  •

متغیرهاي    يهايورود طراحی،  متغیرهاي  ماژول،  این 
غیره)  يهانسبتو    هامساحت(مانند    هندسی و  و    منظري 

مختلف   قطعات  در  رفته  بکار  مواد    . باشندیمچگالی 
برخاست خروجی وزن  و  مختلف  قطعات  وزن  نیز  آن  هاي 

برخاست    .باشندیممیکروپرنده   به    هاکروپرندهیموزن 
) وزن  2) وزن اجزاء الکتریکی و  1:  شوندیمتقسیم    دودسته
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ملخ،  سازه.   موتور،  وزن  شامل  الکتریکی  اجزاء  وزن 
قطعات  کنندهافتیدررعت،  س  کنندهکنترل  باتري،  سروو،   ،

. تخمین باشند یم ، آنتن و غیره)  اسیپ یجالکتریکی (مانند  
انجام شود.    طراحی  يسازنهیبهوزن این اجزاء باید در فرآیند  

اساس   بر  اجزاء  این  وزن  تحقیق،  این  آماري    يهادادهدر 
نسبت هر جزء الکتریکی را به وزن    5. جدول  اندآمدهدستبه

نشان   این   دهدیمبرخاست  اساس  بر  اجزاء  وزن  تخمین  و 
  5است که مقادیر جدول    ذکرانیشااست.    شده انجاممقادیر  

  اند شدهاستخراج بال ثابت    يها کروپرندهیمموجود    يهادادهاز  
الکتریکی است  ]3[ از وزن اجزاء  این فرآیند تقریبی  . اگرچه 

مفهومی   طراحی  فاز  در  مناسب    قبولقابلاما  دقت  داراي  و 
 .است

بال،   شامل  سازه  بدنه    يهادماجزاء  و  عمودي  و  افقی 
وزن  می تخمین  که  از    ها آناز    هرکدامباشند  استفاده  با 

تجربی   رفته    شده انجاممعادلات  بکار  معادلات  شده  است. 
 :]3[از  اندعبارت

𝑊𝑊𝑤𝑤 = 0/08 𝜌𝜌𝑤𝑤𝑆𝑆𝑤𝑤�
𝑆𝑆𝑤𝑤
𝐴𝐴𝐴𝐴
� 1+𝜆𝜆+𝜆𝜆

2

1+2𝜆𝜆+𝜆𝜆2
� )2(                               

𝑊𝑊ℎ𝑡𝑡 = 𝜌𝜌ℎ𝑡𝑡𝑆𝑆ℎ𝑡𝑡𝑡𝑡ℎ𝑡𝑡𝐶𝐶ℎ̅𝑡𝑡 )3 (                                                   

𝑊𝑊𝑣𝑣𝑡𝑡 = 𝜌𝜌𝑣𝑣𝑡𝑡𝑆𝑆𝑣𝑣𝑡𝑡𝑡𝑡𝑣𝑣𝑡𝑡𝐶𝐶�̅�𝑣𝑡𝑡 )4(                                                     

𝑊𝑊𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 = 0/45 𝜌𝜌𝑓𝑓𝑡𝑡𝑓𝑓 �
2𝑆𝑆𝑤𝑤
1+𝜆𝜆

+ 0/1(𝐴𝐴𝐴𝐴. 𝑆𝑆𝑤𝑤)� )5(                  

 مرکز جرم •

چرا که   باشدیم تخمین صحیح مرکز جرم یک فرآیند مهم  
بسیار   کنترل  و  پایداري  محاسبات  در  آن    تأثیرگذار نتایج 

روابط  از  جرم  مرکز  محاسبه  جهت  تحقیق،  این  در  است. 
است. ورودي این ماژول وزن اجزاء   شدهاستفاده  ]25[مرجع  

متغیرهاي   و  طراحی  متغیرهاي  برخاست،  وزن  مختلف، 
دماغه   از  جرم  مرکز  موقعیت  نیز  آن  خروجی  و  هندسی 

وزن  بمی که  آنجائی  از  پرواز   هاکروپرندهی ماشند.  طول  در 
تغییر    هاآنلذا مرکز جرم    کنندینمتغییر   و بدون  ثابت  نیز 

دلیل   همین  به  اجزاء    توان یماست.  قرارگیري  موقعیت 

شکل   نمود.  تعیین  قبل  از  تجربه  اساس  بر  را    9مختلف 
نظر   در  را    شدهگرفتهپیکربندي  جرم  مرکز  تخمین  براي 

المان به شکل جرم متمرکز و مرکز جرم  دهد یمنشان   . هر 
 است. شدهگرفتهآن نیز در مرکز هر بخش در نظر  

 
براي تخمین  شدهگرفته پیکربندي در نظر  :)9(شکل  

 .موقعیت مرکز جرم
 آیرودینامیک •

هندسی،   متغیرهاي  طراحی،  متغیرهاي  ماژول  این  ورودي 
پروازي،    مأموریتیاطلاعات   فاز  هر  ارتفاع  و  سرعت  مانند 

غیره    يهاداده و  به سه بخش  باشندیم ایرفویل  ماژول  این   .
) محاسبه  2برآ و پسآ،    بیضرا) محاسبه  1است:    شدهمیتقس

و   صفر  برآ  پسآ  و 3ضریب  پایداري  مشتقات  محاسبه   (
و    برآ صفرکنترل. در این تحقیق، جهت محاسبه ضریب پسآ  

هواپیماهاي   به  مربوط  روابط  از  کنترل  و  پایداري  مشتقات 
منظري    يهابال.  ]26[است    شده استفادهمعمولی   نسبت  با 

م آیرودینامیکی  خصوصیات  داراي  به    نسبتتفاوتی  پایین 
بالا    يهابال منظري  نسبت  موجود   باشندیم با  مراجع  لذا 
پسآ    توانندینم و  برآ  محاسبه  استفاده    هاکروپرندهیمبراي 

و    هاکروپرندهیمشوند.   کوچک  ابعاد  دلیل    نییپاسرعتبه 
. این موضوع باشندیمداراي عدد رینولدز پایین    عموماً   ها آن 

  شوند یم  ي اجداشدههاي  باعث جدایش جریان و ایجاد حباب
برآ   ضرایب.  دهدیمقرار    تأثیرتحت    شدتبهکه نیروي برآ را  

که   شوندیماز روابط زیر محاسبه    هاکروپرندهیمو پسآ براي  
 .  ]27[همخوانی خوبی با نتایج تجربی دارند 

𝐶𝐶𝐿𝐿 = 𝐾𝐾𝑃𝑃 𝑠𝑠𝑚𝑚𝑚𝑚 𝛼𝛼 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑠𝑠2𝛼𝛼 + 𝐾𝐾𝑉𝑉 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑠𝑠 𝛼𝛼 𝑠𝑠𝑚𝑚𝑚𝑚2𝛼𝛼 )6(                    

𝐶𝐶𝐷𝐷 = 𝐶𝐶𝐷𝐷0 + 𝐾𝐾𝑃𝑃𝑠𝑠𝑚𝑚𝑚𝑚2𝛼𝛼 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑠𝑠𝛼𝛼 + 𝐾𝐾𝑉𝑉𝑠𝑠𝑚𝑚𝑚𝑚3𝛼𝛼 )7(                     
 

 . بال ثابت يهاکروپرندهیمنسبت وزن اجزاء الکترونیکی به وزن برخاست براي  :)5(  جدول   
𝑾𝑾𝒎𝒎𝒎𝒎𝒔𝒔𝒄𝒄𝒎𝒎𝒍𝒍𝒍𝒍𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎𝒔𝒔

𝑾𝑾𝑻𝑻𝑻𝑻
 
𝑾𝑾𝒎𝒎𝒍𝒍𝒎𝒎𝒄𝒄𝒕𝒕𝒆𝒆𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎𝒄𝒄𝒔𝒔

𝑾𝑾𝑻𝑻𝑻𝑻
 
𝑾𝑾𝒃𝒃𝒎𝒎𝒕𝒕𝒕𝒕𝒎𝒎𝒆𝒆𝒃𝒃

𝑾𝑾𝑻𝑻𝑻𝑻
 

𝑾𝑾𝒔𝒔𝒎𝒎𝒆𝒆𝒔𝒔𝒎𝒎

𝑾𝑾𝑻𝑻𝑻𝑻
 
𝑾𝑾𝒆𝒆𝒎𝒎𝒄𝒄𝒎𝒎𝒎𝒎𝒔𝒔𝒎𝒎𝒆𝒆

𝑾𝑾𝑻𝑻𝑻𝑻
 

𝑾𝑾𝒔𝒔𝒔𝒔𝒎𝒎𝒎𝒎𝒅𝒅 𝒄𝒄𝒎𝒎𝒎𝒎𝒕𝒕𝒆𝒆𝒎𝒎𝒍𝒍𝒍𝒍𝒎𝒎𝒆𝒆

𝑾𝑾𝑻𝑻𝑻𝑻
 
𝑾𝑾𝒔𝒔𝒆𝒆𝒎𝒎𝒔𝒔𝒎𝒎𝒍𝒍𝒍𝒍𝒎𝒎𝒆𝒆

𝑾𝑾𝑻𝑻𝑻𝑻
 

𝑾𝑾𝒎𝒎𝒎𝒎𝒕𝒕𝒎𝒎𝒆𝒆

𝑾𝑾𝑻𝑻𝑻𝑻
 نسبت 
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فاکتوري است که به نسبت منظري، زاویه    𝐾𝐾𝑃𝑃در روابط بالا  
به    10سوئیپ و شکل لبه حمله بال وابسته است و از شکل  

 است.  𝜋𝜋که مقدار آن  ثابتفاکتوري  𝐾𝐾𝑉𝑉.  د یآیمدست 

 
 . ]𝐾𝐾𝑃𝑃 ]25فاکتور  :)10(شکل  

 توان  •

موتور انجام    موردنیازدر این ماژول محاسبات مربوط به توان  
  متغیرهاي هندسی، وزن برخاست، ضریب پسآي برآ   .شودیم

و   ماژول    يهايورود  ازجمله  مأموریتی  يهادادهصفر  این 
مرجع  .  باشند یم همانند    شدهارائه روشی    ]28[در  که  است 

طراحی   نقطه  تطبیق،  دیاگرام  رسم  با  معمولی  هواپیماهاي 
ت  . این روش بر مبناي معادلاگرددیممیکروپرنده استخراج  

و است  هواپیما  نظر    فاز  11  حرکتی  در  را  مختلف  پروازي 
این روش در مرجع  ردیگیم است.    شدهان یب  ]28[. جزئیات 

دیاگرام   ترسیم  به  نیازي  تحقیق  این  بلکه  در  نیست  تطبیق 
محاسبه    موردنیازتوان   ابتدا  در  پروازي  فاز  و    شودیمهر 

توان   حداکثر  میان    موردنیازسپس  توان   عنوانبه  هاآناز 
انتخاب   معادلات هر فاز پروازي    6. در جدول  شودیمموتور 

 است.  شدهانیب

 
 .]𝑘𝑘 ]25فاکتور  :)11(شکل  

پارامترهاي    7جدول   توان    موردنیازمقادیر  تخمین  براي 
بیان   را  بر    ذکرشایان.  کندیمموتور  پارامترها  این  که  است 

نیازهاي   و  طراح  تجربه  در    . اندشدهتعیین  مأموریتیاساس 
 آید. به دست می 11فاکتوري است که از شکل  𝐾𝐾  ،روابطاین 

توان   :)6(  جدول تخمین  براي  پروازي  فاز  هر   معادلات 
 . موتور

 فاز پروازي  معادله
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 سیر شتابدار 
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پول آپ با سرعت  
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 پول آپ شتابدار 
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پول دان با سرعت  
 ثابت 
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 پول دان شتابدار 

�
𝑊𝑊
𝑆𝑆 � =

1
2𝜌𝜌𝑑𝑑𝑓𝑓

2𝐶𝐶𝐿𝐿𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚  پرتاب دستی 

 بلوك چهارم -4-2

توابع  مقادیر  چندموضوعی،  آنالیز  بلوك  محاسبات  از  بعد 
قیود جهت   و  بلوك چهارم    يسازنه یبههدف  .  شوندیم وارد 

آنکه   دلیل  داراي    موردنظرطراحی    مسئلهبه  و  پیچیده 
  ي هاتمیالگور  يهاتیقابلکوپلینگ شدید است و با توجه به  
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در   سازنه یبه  عنوانبه سازي تکاملی لذا الگوریتم ژنتیک  بهینه 
تعیین   سازنهیبهوظیفه    درواقع.  شودیماین تحقیق استفاده  

است که توابع هدف در    ياگونهبهمقادیر متغیرهاي طراحی  
برآورده شوند.    کمینه  شدهگرفته نظر   نیز  و قیود لحاظ شده 

معناي    ذکرشایان به  ژنتیک  الگوریتم  از  استفاده  که  است 
دیگر   به  نسبت  الگوریتم  این  خاص    يهاتمیالگوربرتري 

جدول    يسازنه یبه نیست.  نظر    يهایژگیو   8تکاملی  در 
است   ذکرشایان. کند یمبراي این الگوریتم را بیان  شدهگرفته

 است.  شده استفادهجهت ایجاد قیود  1که از روش تابع جریمه

 .تخمین توانجهت  موردنیازمقادیر پارامترهاي  :)7(  جدول
𝒅𝒅𝒅𝒅
𝒅𝒅𝒕𝒕  �

𝐦𝐦
𝐬𝐬𝟐𝟐
� 𝜽𝜽 (𝐝𝐝𝐝𝐝𝐝𝐝) 𝒎𝒎 𝜸𝜸  فاز پروازي 

 پرتاب دستی  1 1 - -
 گیرياوج  9/0 2/1 25 1
 سیر  8/0 1 0 2
 گردش  8/0 3 - 2
 پول آپ  85/0 5/3 90 2
 پول دان  85/0 5/3 270 2

 . الگوریتم ژنتیک يهایژگیو :)8(  جدول
نرخ  

 انتخاب 
نرخ  

 جهش

اندازه  
 جمعیت

 پارامتر  نسل

 مقدار  100 100 1/0 5/0

 طراحی  يسازنه یبه نتایج  -3

چارچوب   عملکرد  دادن  نشان    مأموریت،  جادشدهیابراي 
یک    شدهانیب و  چارچوب  این  از  استفاده  با  قبل  بخش  در 

است. در مرجع  کلاسیک  روش طراحی   جزئیات   ]29[شده 
نشان    9است. نتایج جدول    شده ارائه روش طراحی کلاسیک  

از    آمدهدستبهاز طرح    کاملاً  جادشدهیاچارچوب  دهد که  می
لذا توابع هدف بهتر است.    نظرازنقطه روش طراحی کلاسیک  

هم   چارچوب  این  هم    ازلحاظعملکرد  و   ازلحاظبهینگی 
محاسباتی   زمان  و  هزینه    10جدول    است.  قبولقابلکاهش 

بیان  را  و طرح کلاسیک  بهینه  طراحی طرح  متغیرهاي  نیز 
نیز به ترتیب وضعیت قیود در نظر   12و    11. جداول  کند یم

 
1 Penalty function 

طر  شدهگرفته هندسی  پارامترهاي  توصیف و  را  بهینه  ح 
 کنند. می

 .توابع هدف طرح بهینه و طرح کلاسیک :)9(  جدول

𝐂𝐂𝐂𝐂𝐂𝐂𝐂𝐂𝐬𝐬𝐝𝐝 𝐝𝐝𝐂𝐂𝐝𝐝𝐝𝐝(𝐍𝐍) 𝑾𝑾𝑻𝑻𝑻𝑻(𝐝𝐝𝐂𝐂)  تابع هدف 

 طرح بهینه  408 78/0
 طرح کلاسیک  600 7/1

طرح    : )10(  جدول و  بهینه  طرح  طراحی  متغیرهاي 
 .کلاسیک

 متغیرهاي طراحی  طرح بهینه  طرح کلاسیک 

278/0 3/0 𝐶𝐶𝑐𝑐(m) 

2/0 15/0 𝐶𝐶𝑡𝑡(m) 

66/0 4/0 𝑏𝑏(m) 
7/10 2/17 Λ𝐿𝐿𝐿𝐿(deg) 
9/3 5/2 Γ(deg) 
0 187/0 𝑋𝑋𝐴𝐴(m) 
0 2/3- 𝜀𝜀(deg) 

12/0 07/0 𝐶𝐶𝑐𝑐𝑣𝑣𝑣𝑣(m) 

0496/0 023/0 𝐶𝐶𝑡𝑡𝑣𝑣𝑣𝑣(m) 

107/0 149/0 𝑏𝑏𝑣𝑣𝑡𝑡(m) 
41 2/37 Λ𝐿𝐿𝐿𝐿𝑣𝑣𝑣𝑣(deg) 

06/0 071/0 d𝑓𝑓(m) 

5 3/14 δ2(deg) 

 .طرح بهینه شدهگرفتهوضعیت قیود در نظر  : )11(  جدول
 قیود مقدار  وضعیت

√ 487/0>5/0 𝑙𝑙𝑣𝑣𝑣𝑣 ≥ 𝐶𝐶𝑐𝑐 + 𝑋𝑋𝐴𝐴 

𝐶𝐶𝑚𝑚𝛼𝛼 14رجوع به جدول   √ ≤ 0 

𝐶𝐶𝑙𝑙𝛽𝛽 14رجوع به جدول   √ ≤ −0/05 

𝐶𝐶𝑛𝑛𝛽𝛽 14رجوع به جدول   √ ≥ 0/003 

𝐶𝐶𝑙𝑙𝑝𝑝 14رجوع به جدول   √ ≤ −0/2 

𝐶𝐶𝑛𝑛𝑟𝑟 14رجوع به جدول   √ ≤ −0/05 

.  کندیمهر فاز پروازي را بیان    موردنیازنیز توان    13جدول  
حداکثر توان را نیاز دارد که با ضرب ضریب    2مانور پول آپ 

.  گرددیموات    2/298موتور    موردنیازتوان    نهایتاً،  1/1ایمنی  
دماغه    ذکرشایان از  جرم  مرکز  طولی  موقعیت  که  است 

 . باشد یم متریلیم 1/265
 

2 Pull-up 
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 .دیگر پارامترهاي هندسی طرح بهینه :)12(  جدول
 پارامتر  مقدار 

091/0 𝑆𝑆 (𝑚𝑚2) 

77/1 𝐴𝐴𝐴𝐴 

24/0 𝐶𝐶̅ (𝑚𝑚) 
5/0 𝜆𝜆 
4 Λ𝑐𝑐/2 (𝑑𝑑𝑑𝑑𝑔𝑔) 

7 Λ𝑐𝑐/4 (𝑑𝑑𝑑𝑑𝑔𝑔) 

0069/0 𝑆𝑆𝑣𝑣𝑡𝑡 (𝑚𝑚2) 
2/3 𝐴𝐴𝐴𝐴𝑣𝑣𝑡𝑡 

05/0 𝐶𝐶�̅�𝑣𝑡𝑡 (𝑚𝑚) 
33/0 𝜆𝜆𝑣𝑣𝑡𝑡 
1/24 Λ𝑐𝑐/2𝑣𝑣𝑣𝑣  (𝑑𝑑𝑑𝑑𝑔𝑔) 

9/30 Λ𝑐𝑐/4𝑣𝑣𝑣𝑣  (𝑑𝑑𝑑𝑑𝑔𝑔) 

225/0 l𝑏𝑏𝑡𝑡  (𝑚𝑚) 
029/0 d𝑏𝑏 (𝑚𝑚) 

5/0 l𝑣𝑣𝑣𝑣 (𝑚𝑚) 

56/0 l𝑓𝑓  (𝑚𝑚) 

چارچوب   عملکرد  اعتبارسنجی  از  طراحی   يسازنه یبهبعد 
پیشنهادي،   آیرودینامیکی    يهایژگیوچندموضوعی  و  وزنی 

تخمین وزن طرح نتایج  است.    شدهان یبطرح بهینه در ادامه  
 است.  شدهدادهنشان  12بهینه در شکل 

 .هر فاز پروازي موردنیازتوان  :)13(  جدول 

Pd Pu Tu Cru Cl  فاز پروازي 

 توان (وات)  9/71 2/62 9/152 1/271 8/78

 
 . طرح بهینهتخمین وزن اجزاء مختلف  :)12(شکل  

برآ    ضرایبنیز به ترتیب مشتقات پایداري و    15و    14جداول  
 . کنند یمو پسآ طرح بهینه را براي کل پروفیل پروازي بیان 

آیرودینامیک   آنکه  دلیل  موضوع   ترینمهم  ها کروپرندهیمبه 
لذا یک بررسی با استفاده    د یآیم  حساببه  هاآن در طراحی  

و    XFLR5  افزارنرم از   دقت  بررسی  جهت  سیر  فاز  براي 
 است.   شدهانجام شدهنیتدو کدهاي  یاعتبارسنج

 

 .مشتقات پایداري طرح بهینه براي کل پروفیل پروازي : )14(  جدول   

 فاز پروازي  پرتاب دستی  گیري اوج  سیر  گردش پول آپ  پول دان کاهش ارتفاع 

33/1 33/1 33/1 33/1 33/1 33/1 33/1 𝐶𝐶𝐿𝐿𝑞𝑞 

0.00082 0.00082 0.00082 0.00083 0019/0 0029/0 00034/0 𝐶𝐶𝐿𝐿𝑢𝑢 

021/0- 021/0- 021/0- 021/0- 021/0- 021/0- 021/0- 𝐶𝐶𝑚𝑚𝛼𝛼 

34/0- 34/0- 34/0- 34/0- 34/0- 34/0- 34/0- 𝐶𝐶𝑚𝑚𝑞𝑞 

19/0- 19/0- 19/0- 19/0- 19/0- 42/0- 25/0- 𝐶𝐶𝑙𝑙𝛽𝛽 

36/0- 36/0- 36/0- 36/0- 36/0- 36/0- 36/0- 𝐶𝐶𝑦𝑦𝛽𝛽  

127/0 127/0 127/0 127/0 127/0 13/0 128/0 𝐶𝐶𝑛𝑛𝛽𝛽 

069/0- 069/0- 069/0- 069/0- 069/0- 038/0- 06/0- 𝐶𝐶𝑦𝑦𝑝𝑝 

2/0- 2/0- 2/0- 2/0- 2/0- 2/0- 2/0- 𝐶𝐶𝑙𝑙𝑝𝑝 

035/0 035/0 035/0 035/0 035/0 04/0- 014/0 𝐶𝐶𝑛𝑛𝑝𝑝 

25/0 25/0 25/0 25/0 25/0 26/0 26/0 𝐶𝐶𝑦𝑦𝑟𝑟 

094/0 094/0 094/0 094/0 094/0 18/0 12/0 𝐶𝐶𝑙𝑙𝑟𝑟 

2/0- 2/0- 2/0- 2/0- 2/0- 24/0- 21/0- 𝐶𝐶𝑛𝑛𝑟𝑟 

48.9
8 14.7 16.1 18.4

90.3 93.9

38.8
5.92

53.5
16.3

ت س ا م  ر گ د  ح ا .و
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 . بال ثابت يهاکروپرندهیمنسبت وزن اجزاء الکترونیکی به وزن برخاست براي  :)15(  جدول 
 فاز پروازي  پرتاب دستی  گیري اوج  سیر  گردش پول آپ  پول دان کاهش ارتفاع 

022/0 022/0 022/0 022/0 02/0 021/0 024/0 𝐶𝐶𝐷𝐷0 

33/0 33/0 33/0 33/0 33/0 21/1 57/0 𝐶𝐶𝐿𝐿 
029/0 029/0 029/0 029/0 027/0 11/0 045/0 𝐶𝐶𝐷𝐷 

 
 .به همراه توزیع پسآ XFLR5 افزارنرم طرح بهینه در  يبعدسهمدل  :)13(شکل  

 
 .پسآ و برآ طرح بهینه در برابر زاویه حمله ضرایبتغییرات  :)14(شکل  

 

طرح بهینه و توزیع برآ و پسآ را در    يبعدسهمدل    13شکل  
.  دهدیممتر بر ثانیه نشان    25درجه و سرعت    3زاویه حمله  

تغییرات    14شکل   زاویه   ضرایبنیز  برابر  در  آیرودینامیکی 
نشان   را  سیر   ضرایب  . دهدیمحمله  فاز  پسآ  و  برآ 

  شده انیب  16در جدول    XFLR5  افزارنرمتوسط    شدهمحاسبه
نتایج   با  و  تحلیلی    آمدهدستبهاست  کدهاي    شده نیتدواز 

ماژول   مناسب  دقت  مقایسه  این  است.  شده  مقایسه 
 . دهد یم را نشان   شدهنیتدو آیرودینامیک 

 . برآ و پسآ فاز سیر ضرایبمقایسه   :)16(  جدول
  ضریب برآ  ضریب پسآ 

025/0 283/0 XFLR5 

 شده ن یتدوکد   33/0 027/0
 خطا  14% 7%
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فرآیند   طرح،  شدن  نهائی  از  یک    سازيمدلبعد  در  آن 
جهت    شدهانجام  1CAD  افزارنرم  افزار نرماز    کار  نیااست. 

ترتیب    16و    15اشکال  است.    شدهاستفادهسالیدورکس   به 
 . دهند یمسه نما و نماي انفجاري طرح بهینه را نشان 

 
 . سه نما و نماي ایزومتریک طرح بهینه :)15(شکل  

 
 . نماي انفجاري طرح بهینه :)16(شکل  

 يریگجه ینت -4

 ي سازنه ی بهدر این تحقیق سعی شده است تا چارچوبی براي  
چندموضوعی   از   ها کروپرندهیمطراحی  بتوان  تا  شود  ایجاد 

این روش طراحی (مانند دستیابی به طرح بهینه و   يهاتیمز
طراحی   فرآیند  در  طراحی)  هزینه  و  زمان  کاهش 

 
1 Computer Aided Design 

رور تحقیقات گذشته نشان  نیز استفاده شود. م   هاکروپرندهیم
وجود  داده   جامع  و  مدون  شکل  به  چارچوبی  چنین  که 

نداشته است و لذا در تدوین این چارچوب سعی شده است  
با بیشترین   هاکروپرندهیمر طراحی  موضوعات د  ترینمهمکه  

شوند.   گرفته  نظر  در  آیرودینامیک    که  یآنجائاز  دقت 
طراحی    ترینمهم در  جهت    هاکروپرندهیمماژول  لذا  است 

تحلیلی   روابط  دقت  با    شده استفادهبررسی  نیز  بررسی  یک 
دقت    XFLR5  افزارنرم بررسی  این  نتایج  گرفت.  انجام  نیز 

از  .  دهندیمرا نشان    شدهاستفادهمناسب روابط تحلیلی   بعد 
سازي طراحی یک میکروپرنده بال  ایجاد این چارچوب، بهینه 

چارچوب    ثابت این  عملکرد  نمایش  جهت  هدف  تابع  دو  با 
این   نتایج  گرفت.  نتایج    يسازنهیبهانجام  از    آمده دستبهبا 

احی کلاسیک مقایسه گردید که بیانگر آن است که روش طر
به طرح کلاسیک   نسبت  بهینه  توابع هدف    نظرازنقطه طرح 

ترتیب   به  پسآ  نیروي  و  برخاست  بهبود   %54و    %32وزن 
بهبود   که  است  نشان    یتوجه قابلداشته  کاهش  دهد یمرا   .

این   دیگر  مزیت  نیز  هزینه)  (کاهش  محاسباتی  زمان 
 عنوان به.  باشدیمتیابی به طرح بهینه  دس  علاوه برچارچوب  

ابزارهاي تحلیل با دقت بالا براي ماژول   از  پیشنهاد استفاده 
طراحی   فرآیند  در  کارهاي    عنوانبه  تواند یمآیرودینامیک 

 آتی در نظر گرفته شود. 

 فهرست علائم  -5
𝐴𝐴𝐴𝐴  نسبت منظري 

𝐴𝐴𝐴𝐴𝑣𝑣𝑡𝑡 دم عمودي نسبت منظري 
𝑏𝑏  دهانه بال 

𝑏𝑏𝑣𝑣𝑡𝑡  دهانه دم عمودي 
𝐶𝐶̅  وتر متوسط بال 

𝐶𝐶ℎ̅𝑡𝑡  دم افقی وتر متوسط 
𝐶𝐶�̅�𝑣𝑡𝑡  دم عموديوتر متوسط 
𝐶𝐶𝐷𝐷  ضریب پسآ 
𝐶𝐶𝐷𝐷0  ضریب پسآ برآ صفر 
𝐶𝐶𝐿𝐿  ضریب برآ 

𝐶𝐶𝐿𝐿𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚  حداکثر ضریب برآ  
𝐶𝐶𝑙𝑙  گیرياوجفاز 
𝐶𝐶𝑐𝑐 وتر ریشه بال 
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𝐶𝐶𝑐𝑐𝑣𝑣𝑡𝑡 وتر ریشه دم عمودي 
𝐶𝐶𝐷𝐷𝐶𝐶 فاز سیر 
𝐶𝐶𝑡𝑡  وتر نوك بال 

𝐶𝐶𝑡𝑡𝑣𝑣𝑡𝑡 وتر نوك دم عمودي 
𝐷𝐷𝑑𝑑 فاز کاهش ارتفاع 
𝑑𝑑𝑏𝑏  قطر بخش انتهائی بدنه (بخش باریک

 boat tail -شو)
𝑑𝑑𝑓𝑓  بدنه قطر 
𝑔𝑔  ثابت گرانش 
𝑙𝑙𝑏𝑏𝑡𝑡  طول بخش انتهائی بدنه (بخش باریک

 boat tail -شو)
𝑙𝑙𝑓𝑓  طول بدنه 
𝑚𝑚 ضریب بار 
𝑝𝑝𝑑𝑑  فاز پول دان 
𝑝𝑝𝐶𝐶  آپ فاز پول 
𝑞𝑞�  فشار دینامیکی 

𝑆𝑆, 𝑆𝑆𝑤𝑤  مساحت بال 
𝑆𝑆ℎ𝑡𝑡 دم افقی مساحت 
𝑆𝑆𝑣𝑣𝑡𝑡 دم عمودي مساحت 
𝑡𝑡𝑓𝑓  ضخامت بدنه 
𝑡𝑡ℎ𝑡𝑡  دم افقی ضخامت 
𝑡𝑡𝑣𝑣𝑡𝑡  دم عمودي ضخامت 
𝑇𝑇𝐶𝐶  فاز گردش 
𝑑𝑑𝑓𝑓  سرعت واماندگی 

𝑊𝑊𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 وزن بدنه 
𝑊𝑊ℎ𝑡𝑡  وزن دم افقی 
𝑊𝑊𝑣𝑣𝑡𝑡 وزن دم عمودي 
𝑊𝑊𝑇𝑇𝑇𝑇  وزن برخاست 
𝑊𝑊𝑤𝑤  وز بال 
𝑋𝑋𝑤𝑤  فاصله نوك بال تا دماغه 

  علائم یونانی 
𝛼𝛼  زاویه حمله 
𝛾𝛾 ضریب کاهش توان موتور با ارتفاع 
𝛿𝛿 زاویه بخش انتهائی بدنه- boat tail 
𝜀𝜀  زاویه پیچش بال 
𝜃𝜃  پول آپ و پول دانگیرياوج زاویه ، 

𝜆𝜆  نسبت باریک شوندگی بال 
  علائم دیگر 

𝜌𝜌  چگالی 
𝜙𝜙  زاویه گردش 
Γ  زاویه دایهدرال 

Λ𝐿𝐿𝐿𝐿  زاویه سوئیپ لبه حمله  
Λ𝑐𝑐/2   1زاویه سوئیپ

2
 وتر  

Λ𝑐𝑐/4   1زاویه سوئیپ
4
 وتر  
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There is no determined method for Micro Air Vehicles (MAVs) design (unlike full-scale 
aircraft), so MAVs design is very complex and vague. For this reason, the design of MAVs 
is very expensive (time-consuming), and finally, the obtained design could not be more 
optimal. To solve these challenges, this study developed a framework for Multidisciplinary 
Design Optimization (MDO) of fixed-wing MAVs. This framework aims to use the 
benefits of MDO (time reduction and achieving optimal design) in the design process of 
MAVs. So, it is tried to consider the most important modules for analysis, and the 
framework can consider all flight phases in the design optimization process. Geometry, 
weight, the center of gravity, aerodynamics, and power are the considered modules in this 
framework. The analysis of all modules is performed for the entire flight phase. To show 
the performance of this framework, the design optimization of a fixed-wing MAV has 
been done by considering take-off weight and drag as objective functions.  The considered 
constraints for this research are from stability and geometry modules. It is worth noting 
that with attention to the complex design space of MAVs and the capability of the Genetic 
Algorithm (GA), this algorithm has been considered as an optimization algorithm in this 
study.   
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