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 یمحاسبات الاتیس کینامیبال و سطوح کنترلی در هواپیمای بال پرنده با استفاده از روش د راس، به بررسی تأثیر فنس بال بر گردابه های حاضر پژوهش
. در طراحی و قرار دادن فنس های بال، ابعاد متوسط استخراج شده از گردابه های راس بال در زوایای حمله مختلف به کار گرفته شده است. پردازد می

ن در آ هطول گرداب نیانگیبرابر با م فنسها با ابعاد مشخص شده در سه ارتفاع و سه موقعیت مختلف در طول بال نصب شده )طول  فنسهمچنین، 
به روش  فنسابعاد  یطراح، یبعد گام .انددرجه بررسی شده 16تا  7و در زوایای حمله  (آن قسمت است هگرداب قطردرصد  30 فنسارتفاع و قسمت 

ها در  فنس یهمگرا شود. طراح نهیراه حل به کیبه  نهیاست که با حداقل زمان و هز یحاطر نیبه بهتر یابیدست تک هدفه است. هدف یساز نهیبه
 یمحاسبات الاتیس کینامید لیو تحل هیحال، تجز نیشود. با ا یانجام م یمحاسبات الاتیس کینامید بال با روش ه راسبسه نقطه بر اساس ابعاد گردا

(CFD) یشبکه عصب هیمشکل، از تابع پا نیحل ا یبرا ،دارد ازین یادیز یبه زمان محاسبات (RBF )نگیجیو مدل کر (Kriging)  طیقرار دادن شرابا 
را به  غلتشیگشتاور ضریب مکان،  نیمناسب تر نییتا با تع شدهاستفاده  ،فنسدر صورت وجود  یمحاسبات الاتیس کینامیحل د جیمسئله و نتا هیاول
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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 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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 علائم و اختصارات

 α زاویه ی حمله

 DC ضریب پسا

 LC ضریب برآ

 lC ضریب غلتش

 D(mm) پهپادفاصله 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 

 بدون یهاپرنده یفنّاور شرفتیو پ یسازنهیامروزه با به
ی هاو بحث یسرنشین، کاهش محسوسی در تلفات انسان

 ها علاوهمحقق شده است. این دسته از پرنده یطیمحستیز

 همچون رساندن پیغام به ییهاتینظامی در مأموربر مقاصد 
 یسوزآتش العبور، عملیات شهری، بررسی و مهارصعب نواحی

به  با توجه .[1] اندظاهرشده یو ...، بسیار توانمند و کاربرد
 2لبا بال لامبدا شک 1بال پرندهکاربرد هواپیماهای  راًیاخ کهنیا

ماها از اهمیت بسیاری گونه هواپیاست، رفتار این افتهیشیافزا
ی کربندیپبه دلیل استفاده روزافزون از [. 2]است برخوردار شده 

، بررسی تفاوت 3لهای دلتا شکبال لامبدا شکل نسبت به بال
لامبدا  بال اهمیت است. حائزها در این نوع بال 4نرفتار جریا

فرار است  نوعی بال دلتا شکل با شکستگی در لبه درواقعشکل 
بال دلتا شکل  را نسبت به بسیاری ایایشکستگی مزکه این 

های لامبدا شکل، وجود شکستگی در در بالشود. موجب می
این نوع بال نسبت به  6یسبب افزایش ضریب منظر 5رلبه فرا

افزایش ضریب منظری باعث  شود.های دلتا شکل میبال
 ا توجه بهب. [3] شدخواهد  یکینامیآئرود افزایش کارایی

بدنه  کلمذکور،  دیندر پیکرب ییکپارچگی ساختار هندس
 موضوع این سهم خواهد داشت، 7در تولید نیروی برآهواپیما 

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

                                                           
1. Winged aircraft 

2. Lambda Wing 
3. Delta Wing 

4. Vortex 

5. Trailing Edge 
6. Aspect ratio 

7. Lift Coefficient 

8. Drag Coefficient 

 فادهتدر بال اس یرتمیتا از تیرهای ضخ کندیطراحی فراهم م
ی نیبشیپ .[5] کندیمنیاز استحکامات دیگر را کم  رایز شود؛

ی هواپیما در فرایند کینامیآئرودی هایژگیوو بررسی دقیق 
ی هایژگیوطراحی اولیه حیاتی است. علاوه بر این، تعریف 

ی هواپیماهای موجود نیز دارای اهمیت است. در کینامیآئرود
ی، مانند نیروی کینامیآئرودضرایب  آوردنبه دست هردو مورد، 

ای برای تعیین پایداری و عملکرد ی لحظههایمنحنو  8برآ، پسا
با پیشرفت روزافزون علم . [6] استهواپیما ضروری 

کنترلی  ی مختلفی را برای افزایش عملکردهاراه کینامیآئرود

آمریکا برنامه  1990اوایل سال  در .دریگیمهواپیماها به کار 

کرد که هدف آن  یاندازرا راه 9  نوآورانه افکتورهای کنترل
 کنترلی برای هواپیماهای بدون دم یهاسامانه بررسی توسعه و

 مطالعهدر این پژوهش به دو مرحله تقسیم شد.  این برنامه .بود
 افکتورهای کنترلی انجام شد که روی تحلیلی و مفهومی بر

 ،11نالوو ، 10 نند فلپمعمولی ما افکتورهای های آنازجمله
 درگ مانند اسپلیتدیگر  افکتورهای برخی و  12 حمله فلپ لبه

 .[7] دندیگرد آن بررسی در 14نوک بال تمام متحرک ، 13رراد
-بی افکنبمبمانند هواپیمای  پرندهبال هواپیمای برخی از در
 شده استفادهکنترل سمتی از سامانه اسپلیت درگ  جهت، دو

که در لبه فرار بال واقع در نوک هر دو بال سامانه این است. 
 کهتشکیل گردیده  همیرواز دو صفحه بر نصب شده است 

سمت  خلاف جهت هم به صورتبهبرای ایجاد پسا در یک بال 
در یک ی فشاری و با ایجاد پسا شودیمبالا و پایین منحرف 

باز و همکاران  جهان .[8] کندیمتولید  را 15گشتاور گردشی بال
درگ که در نوک بال یک نمونه  تاستفاده از سامانه اسپیلی با

 به کارگیری که با از هواپیمای بدون سرنشین ایجاد کردند
 ریتأث هاآنبه آزمایش آن پرداختند، نتایج  CFDروش عددی 

 .[9]مثبت در راندمان و خطی سازی ممان گردشی را نشان داد
 دری خوب یکینامیرودیآرفتار عموماً از  پرنده بالهای هواپیما

 ایای( برخوردارند اما در زودرجه 8کمتر از )کم  16حمله یایزوا
 رأسهای درجه، به سبب ایجاد گردابه 8از زاویه حمله بیشتر 

-روش [.10] بال، کاهش کارایی سطوح کنترلی را درپی دارند

های متعددی برای برطرف کردن مشکلات ناشی جدایش 
ی طورکلبهها بر روی سطوح کنترلی وجود دارد. جریان و گردابه

 های بال شامل:ی ایجاد تغییر در گردابهکینامیرودیآتجهیزات 

9. Innovative Control Effectors 
10.  Flap 
11. Elevon 

12. Leading Edge Flaps 

13. Split drag rudder 
14. All moving wing tip 

15. Rolling torque 

16. Angle of Attack 
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 اهش ...لامبدا شکل جهت ک یمایمدل هواپ کیبال  یفنس رو یساز نهیو به یطراح

مولد  ،18یسگ دندانه ،17وینگلت ،بال لبه حمله سینوسی
ی کاربرد ارت و فرخب [.11] باشدو غیره می 20فنس ،19بگردا

 قراردادند موردمطالعه 4415گردابه را بر روی ایرفویل ناکا مولد 
توانند یها مآن هبا استفاده از طرح مولد گردابو پی بردند که 

-اد. مولدگردابه تیغهد شافزایرا برآ  بیضر و واماندگی هیزاو

روی بال یا بدنه هواپیما نصب بر های کوچکی هستند که 
به شکل ایرفویل و یا مستطیلی طراحی  معمولاًکه  شوندمی

همچنین  ا واز جدا شدن جریان هو هابگرد مولدابزار  .گردندیم
جلوگیری ی کینامیرودیآواماندگی  قرار گرفتن در وضعیت

 عملکرد بالدر بهبود  این ابزار علاوه بر موارد فوق،کند می
بال ایفای نقش  رأسهای سطوح کنترلی و تغییر در گردابه و

مقابله با  برای مؤثرترو  روش کاربردی کی. [12] کندمی
که در طبیعت و در برخی از  بال است هایفنس ،هاگردابه
 1938بال در سال های . فنس[13] است شدهدهیدها پرنده

تحرک زیاد از حد جریان اختراع شد تا  بهیتوسط ولفگانگ ل
 اندازد یب ریتأخرا به گردابه، در طول بال و افزایش سریع آن

کرد که در  فیتعر یاعنوان صفحهتوان بهیرا مها فنس [.14]
و بسته  ردیگیهوا قرار م انیبا جر قابلمدر بال و سطح  یبالا

پادوپولوس  .[15]دابییامتداد مبال  ییآن تا لبه انتها یبه طراح
همکاران، یک نمونه از هواپیمای بدون سرنشین بال بدنه  و

. قراردادندی موردبررسها یکپارچه با اعمال فنس بر روی بال
درجه ضریب برآ و پسا تغییر  8ا زاویه حمله ها تطبق نتایج آن

درجه و بالاتر ضریب برآ عملکرد  8چندانی نداشته است. ولی از 
های ها، گردابهفنس. [16] بهتری را نشان داده است

بر روی بال را به سمت عقب و به سمت لبه فرار  شدهلیتشک
ی بیرونی بال در تولید هابخششود کند و سبب میهدایت می

در هر طرح مهندسی  یریگمیتصم [.17]برآ دچار مشکل نگردد
منطقی و علمی همراه باشد؛ ل و تحلی با استدلال ستیبایم

و یا بهبود  اتخاذشدهیافتن از تصمیمات  بنابراین جهت اطمینان
در  .کرد استفاده 21یسازنهیبه یهاروشاز  توانیم ،هاآن

مختلف  مسائل یاهحلراهگذشته، برای یافتن ل سال طول چه
که  است؛ افتهیتوسعه یشماریب یهاتمیالگور، یسازنهیبه

خطی  یسینوبرنامه یهاروشبر اساس  هاتمیالگوراین  عمدتاً
 الگوریتم ،هاتمیالگور مختلفاز بین انواع . هستند یرخطیغو 

نوع آن  نیترشدهشناخته 23کریجینگ تمیالگور و 22کژنتی
 1960ل اهالند در س توسط جانالگوریتم ژنتیک  که .باشدیم

که  یزمان 1975داده شد و برای اولین بار در سال  توسعه
یانگ و گدربرگ در آن  زیادی توسط دی هایشرفتیپ

                                                           
17. Winglet 
18. Dog tooth 

19. Vortex generator 

20. Fence 

الگوریتم ژنتیک با یک [. 18]بود، توسعه داده شد شدهحاصل
 یندهایفرابا  پسو س آغازشدهجمعیت اولیه  دفی یااتص نسل

ارزیابی تابع هدف یا تابع هزینه  جهش وو  دمثلیلتوانتخاب، 
 یسازنهیبه حالنیباا .شودیمتکرار  تا رسیدن به نسل نهایی

در بسیاری از کاربردهای  ذکرشده یهاروشاز  تفادهبا اس
ن طراحی اهر چیزی که مهندس باًیقرت است.شکل م صنعتی

 بین تکه در آن ممکن اس باشدیمشامل چندین هدف  کنندیم
نجام ، رابطه ای ادو یا چند هدف که با یکدیگر در تضاد هستند

از  خوبی یهانمونه .[19]بهینه حاصل شود یهامیتصمشود تا 
 مثالعنوانبه. در طراحی هواپیما یافت توانیمرا ی مسائلچنین 
 یسازنهیبهتکنیک  اده ازفبا است 2004همکاران در سال  پرز و

 درروندو عملکردی  پایداری یهامشخصه یسازنهیبهاقدام به 
یلی تحل در حوزه. [20]کردندومی یک هواپیما فهطراحی م

 چندی سازنهیبهاده از روش فبا است یاسازهو  یکینامیآئرود
 سال به اقدامات کاواگنا و همکارانش در توانیم، یموضوع
 با 2005در سال  و همکارانش ملائک .[21]کرد اشاره 2008

 یک یسازنهیبهاده از الگوریتم ژنتیک به طراحی و فاست
و  سو آلون. [22]اندپرداختهکوتاه،  وبرخاستنشستهواپیمای 

به  هدفِاده از الگوریتم ژنتیک چند فاست همکاران با
 [23]و کمینه کردن صدا در هواپیما پرداختندبرد  یسازنهیشیب
طراحی  یسازنهیبهروش  2010 سال دریون و همکارانش  .

برای یک هواپیمای  هدفِتک  صورتبه را یموضوع چند
ل موضوعاتی از قبی یسازمدلهوانوردی عمومی با 

وزن، پایداری، کنترل و  ،تیمأمورپیشرانش،  ،کینامیآئرود
ودانت سینگ و همکاران با  .[24]دنکرد یسازادهیپعملکرد 

ی وزن سازنهیکمبه  هدفِاستفاده از الگوریتم ژنتیک تک 
. [25]پرداختندبرخاست در یک نوع هواپیمای مسافربری 

الزامات  ه کردنبرآورد یبرای کینامیرودیآ یسازمدل یهاروش
 یکینامیرودیآ یهایژگیوبا در نظر گرفتن  دشوار است. یطراح

مدل  جادیا یبرا نگیجیکر تمیخاص، استفاده از الگور
مدل  ،یطورکلبهاست.  یهدفمند اریبس حلراه یکینامیرودیآ

 .[26]است ترآسانو  ترقیدق یرخطیغ بیتقر یبرا نگیجیکر
عمل  یابیدرون یهاروش ریمعمولاً بهتر از سا نگیجیکر
در فضا  یژگیو کیکه  ردیگیرا در نظر م یروش رایز کند،یم

ی تصادفی هامدل .[27]کندیم رییتغ 24سمیوریوگرام قیاز طر
مرکز تحقیقاتی او در سال  و کریجینگ توسط ژرژ ماترون در

متغیر طراحی  10سان و همکاران [.28]توسعه داده شد 1968
ی شکل سازنهیبهرا تنظیم کردند و از مدل کریجینگ برای 

21. Optimization 
22.Genetic algorithm 

23. Kriging algorithm 
24. Semi variogram 
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 انی، محمدحسن جوارشکیاسفندآبادیمیمق نیمحمدحس

. بیلری [29]استفاده کردند رآبیزهیدرودینامیکی گلایدر 
 یسازنهیبهروش  کیو  نگیجیکر نیگزیاز مدل جا نیهمچن

استفاده  نیتوربوماش ستمیس کی نهیبه یطراح افتنی یبرا
ژایو و همکاران با استفاده از روش کریجینگ به [. 30]کرد

موجود رو  متحرک سطوح کنترلیروی  چند هدفه، یسازنهیبه
. نامورا و همکاران با [31] پرداختندیک نمونه پهپاد  ی فرارلبه

ی گرداب مولدهای سازنهیبهاستفاده از روش کریجینگ به 
 .[32]ما برای بیشینه کردن ضریب برآ پرداختندروی بال هواپی

نمونه ای از فنس روی بال هواپیما به نصویر کشیده  1در شکل 
  .شده است

 

 
 الف(

 
 ب(

 نمونه ای از فنس روی بال هواپیما -1شکل

این پژوهش جهت طراحی فنس با استفاده از روش 
 قیتحقاز این  هدفی تک هدف نگاشته شده است. سازنهیبه

دستیابی به بهترین طراحی است که با حداقل زمان و هزینه به 
 نقطهسهطراحی فنس ها در  .حل مطلوب همگرا شود راهکی

حاصل از روش دینامیک بال  رأساز بر اساس ابعاد گردابه 
است.  شدهانجام CADبا روش در سیالات محاسباتی 

زمان  یادیبه مقدار ز CFD لیوتحلهیتجز، حالنیباا
 ازبا استفاده برای حل کردن این مشکل دارد.  ازین یسباتمحا
با قرار دادن شرایط  کیژنت تمیو الگورکریجینگ مدلنوع  دو

و نتایج حاصله از حل عددی در زمان وجود فنس  مسئلهاولیه 
ی با مشخص کردن غلتش گشتاورها به کمینه کردن ضریب 

می  پرداختهمحل قرارگیری فنس بر روی بال  نیترمناسب
 .شود

 روش حل 2 

 تک هدف مسئلهی برای سازنهیبه 1 .2 
 و الگوریتم ژنتیک برای کریجینگدر این تحقیق از روش 

 ،یسازنهی. اولین گام در به] 33[شده استاستفاده یسازنهیبه

 محاسبه مقادیر و یسازنهیتعیین توابع هدف، متغیرهای به

تابع هدف در توابع هدف برحسب متغیرهای طراحی است. 
 ،ضعر ، طولمتغیرهای  .حاضر گشتاور غلتشی است پژوهش

از متغیرهای  ارتفاع و فاصله مرکز فنس تا دماغه هواپیما
مشخصی  ةرابط . با توجه به اینکه هیچباشندیم یسازنهیبه

است،  نشدهفیتعر یسازنهیبین این توابع هدف و متغیرهای به
 برای ایجاد روابط کریجینگ از روش

بر روی بال  شدهنصب. فنس های شده استاستفادهلازم 

،  نقش کاهش گشتاور غلتشی را مسئلهموجود در  پهپاد

 یمبتن نیگزیهدف توسط دو نوع مدل جا تابع .کنندیم ایفا

 ریاز نقاط نمونه که در آن مقاد یبرخو شده ساخته نگیجیبر کر
 ند،یآیدست م به CFD لیوتحلهیبع هدف با تجزات یواقع
 نگیجیبر کر یمبتن نیگزیجا یها. مدلشوندیم یابیارز
 زیرا ن یبیتقر یزده بلکه خطاها نیتخمرا تابع  ریتنها مقادنه

بهبود  یبرا یمکان نقاط نمونه اضاف نییکه به تع دهد،یارائه م

الگوریتم  ن،یبنابرا .کندیکمک م کریجینگ دقت مدل

تابع  ریمقادرا با استفاده از  نهیبه یهاحلراه ژنتیک

 ،نیگزیجا یهادر مدلرا  یبیتقر یزده و خطاها نیتخم

. کندیم یهر تابع هدف بررس یبرا مبتنی بر کریجینگ

حمله مختلف و  یایپهپاد در زوا یسازهیشب اول، مرحلةدر 

و  بال یعبور گردابه و ابعاد آن بر رو مشخص کردن محلَ
ها متناسب با طول و فنس هیاول یریمختصات قرارگ فیتعر

انجام هندسه  دیتول افزارنرمبال پهپاد در  یقطر گردابه بر رو

فنس ها  قرارگیریپهپاد با  یسازهیشبدوم  مرحلة. در شودمی

آوردن گشتاور  به دستبرای  CFDبال به روش   یبر رو
 نیب یآوردن رابطه به دستی سوم غلتشی است. مرحله

تابع هدف است.  یسازنهیبهو  بع هدفو تا یورود یپارامترها

 توسطی بهینه هاحلاز راه ینقطه نمونه اضاف نیچند

 یهاتا مدل شوندیانتخاب م آمدهدستبهالگوریتم ژنتیک 

کنند. سپس،  یروزرسانرا به مبتنی بر کریجینگ نیگزیجا
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 ( 29 پیاپی)  1403تابستان   /2

 

 ش ...اهلامبدا شکل جهت ک یمایمدل هواپ کیبال  یفنس رو یساز نهیو به یطراح

را دوباره با استفاده از  نهیبه یهاحلراه الگوریتم ژنتیک

 یهاحل. راهکندیم یبررس روزبه کریجینگِ یهامدل

نشان ( 2)طور که در شکل روش، همان نیبا تکرار ا نهیبه

طور مناسب که نقاط نمونه بهآن هنگام تا شده است، داده

 نحو بهمورد انتظار مسئله را داشته باشند،  یهایژگیو

  .رندیگیقرار م یموردبررس یمؤثر

 
 یسازنهیبهفرایند حل و  فلوچارت -2شکل

 نگیجیمدل كر 1 .1 .2 

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

(1)   𝑦(𝐱) = 𝜇(𝐱) + 𝜀(𝐱) 

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

 در آن بیانگر که است  25کلیمدل  کاین معادله ی  .است هواپیما
نقطه  ی،انحراف محل در مدلباشد. می کلیاز مدل  یانحراف محل

نقاط  .شودیم انیب یتصادف ندیفرآ کی( با استفاده از x) مجهول
 نیتخم یبرا یعنوان تابع همبستگبه 26یگاوس ینمونه با تابع تصادف

به  نیب یهمبستگ .شوندیم یابیدرون یتصادف یندهایدر فرآ روند
 نگ،یجیدر مدل کر مرتبط است. سیارب دونقطه متناظر نیفاصله ب

 رای، زشودیاستفاده م ژهیو یوزن فاصلهکیاز  یدسیفاصله اقل یجابه
. کندیوزن م یطور مساورا به یطراح یرهایهمه متغی وزنی فاصله

                                                           
25. Global function 

26. Gaussian random function 

27. Maximizing likelihood function 

 نقاط  نیب یهمبستگو  (2ی )رابطه صورت به نقاط نیتابع فاصله ب
 نگیجیکر توسط مدل شدهینیبشیمقدار پ( و 3ی )رابطه صورتبه
 .شودیم( بیان 4ی )رابطه صورتبه

(2)   dis(𝐱𝑖 , 𝐱𝑗) = ∑  𝑚
𝑘=1 𝜃𝑘|𝑥𝑘

𝑖 − 𝑥𝑘
𝑗
|
2

 

(3)   Corr[𝜀(𝐱𝑖), 𝜀(𝐱𝑗)] =

exp[−dis(𝐱𝑖, 𝐱𝑗)] 

(4)   �̂�(𝐱) = �̂�(𝐱) + 𝐫T𝐑−1(𝐲 − �̂�) 

 ینیتخم قدارمو  𝑦(𝐱)تخمینی از  �̂�(𝐱) (4ی )که در رابطه
( i, j) درایهاست که  n×n سیدهنده ماترنشان   Rاست. μ(x)  از

 صورتبه و  است ام آن-iاست که عنصر  یبردار r. استآن 
متغیر    yکه در آن شودیمی نمونه بیان نقطه n( برای  5ی )رابطه

  پارامتر مجهولآید. ( به دست می7) یرابطهکه از  �̂�(𝐱)خروجی و 
 درستبا حداکثر کردن تابع  توانیرا م نگیجیمدل کر یبرا

حداکثر رساندن  زد. نیتخمآمده است  (6ی )رابطهکه در   27نمایی
است. در  یرخطیغ یسازنهیمسئله به کی درست نمایی تابعاین 

بهینه سازی  مسئله نیحل ا یبرا کیژنت تمیاز الگور پژوهش نیا
 شده است.  استفاده

(5  ) 𝐲 = [𝑦(𝐱1) ⋯ 𝑦(𝐱𝑛)]

�̂� = [�̂�(𝐱1) ⋯ �̂�(𝐱𝑛)]
 

 

(6  ) Ln(�̂�, �̂�2, 𝜽) = −
𝑛

2
ln(�̂�2) −

1

2
ln(|R|) 

�̂�2 ، (6ی )رابطهکه در  =
(𝐲−�̂�)T𝐑−1(𝐲−�̂�)

𝑛
سپس، اگر از  . 

مقدار ثابت فرض  کی استفاده شود، 28یمعمول نگیجیمدل کر
مدل    این تحقیق  .است شده انیب (7ی )رابطه صورتکه به شودیم

 بیتقر یبرا RBF30 یهاکه از شبکه ردیگیرا در نظر م 29یبیترک
 RBF یعنوان خروجبه �̂�𝑅𝐵𝐹(𝐱)و  کندیاستفاده م کلیمدل 

داده  ( نمایش8ی )رابطه صورتبه �̂�𝑅𝐵𝐹(𝐱)) .شودیم فیتعر
 iwهمچنین  ،نقاط نمونه است نیانگیمقدار م 0wکه در آن  .شودیم

تعداد در ضمن  ها توابع پایه هستند. ih(x) و ام-i پایه وزن تابع
تعریف ( 9ی )رابطه در. است (n) تعداد نقاط نمونههمان  هیتوابع پا

 که در آناده شده است.دنشان φتوابع پایه با استفاده از تابع دلخواه 
ci  مرکز، وri  در  نرمال شوند( دیبا یطراح یرهای)متغ هستندعرض

توابع  ینهبرهم riمقدار  است. شدهاستفاده ی تابع گاوساز مقاله  نیا
  گر،ی. از طرف دکرد میتنظبایست آن را که می کندیرا کنترل م

28. ordinary Kriging 

29. hybrid model 

30. Radial Basis Function 
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iwنییتع ( آمده است10ی )که در رابطه نهیهزتابع کردن  نهیبا کم 
  است iw در کننده یک پارامتر تنظیم  .شودیم

(7) �̂�(x) =
1TR−1y

1TR−11
 

(8) �̂�𝑅𝐵𝐹(𝐱) = 𝑤0 +∑  

𝑛

𝑖=1

𝑤𝑖ℎ𝑖(𝐱) 

(9) ℎ𝑖(𝐱) = 𝜑 (
∥∥𝐱 − 𝐜𝑖∥∥

𝑟𝑖
) 

(10) 𝐸 =∑  

𝑛

𝑖=1

(𝑦(𝐱𝑖) − �̂�𝑅𝐵𝐹(𝐱
𝑖))

2
+∑  

𝑛

𝑖=1

𝜆𝑖𝑤𝑖
2  

د تا ح نگیجیتوسط مدل کر شدهینیبشیدقت مقدار تابع پ
هرچه  ،یطور شهوددارد. به یبه فاصله از نقاط نمونه بستگ یادیز

 ترقیدق yˆ(x) ینیبشیباشد، پ ترکیبه نقاط نمونه نزد xنقطه 
 .است شدهانیب (11)در معادله  طلبم نی. اشودیم

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

1𝑇𝑅−11
] 

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

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

 CFDی سازهیشب 2 .2 

 یموردبررسهندسه  1 .2 .2 

لامبدا شکل   31در این آزمون، پهپاد بال پرنده شدهاستفادهمدل 
متری و زاویه  1باشد. این پهپاد با طول بال یم 32سویینگ

است. پهپاد مذکور در آزمایشات  شدهیطراحی ادرجه 56 33گردعقب
این  هندسةاست.  قرارگرفته یموردبررسعددی و تجربی محدودی 

است. در این نوع پهپاد از یک  آمدهدستبه [34] مرجع پهپاد از
است که به این عنوان، این  شدهاستفادهشکستگی در لبه فرار بال 

. سامانه کنترلی اندکردهی گذارناملامبدا شکل  نام باپیکربندی را 
یجادشده در این پهپاد برای تولید گشتاور گردشی، سامانه اسپلیت ا

است  شدهلیتشک همیروباشد. این سامانه از دو صفحه بر یمدرگ 
 جادشدهیا هابالاز  یکیدرکه با انحراف هر دو صفحه، پسای فشاری 

د. ابعاد این سامانه به همراه ابعاد کنیمو گشتاور گردشی را ایجاد 
است. همچنین در این  شدهدادهنشان  3کلی پهپاد در تصویر شکل 

فرآیند است. در کل  شدهمشخصیری فنس قرارگتصویر بازه محل 
 یباز شوندگآزمون برای کاهش تعداد محاسبات، بیشترین زاویه 

 یباز شوندگزاویه  رونیازااست.  قرارگرفته مورداستفادهاسپلیت درگ 
درجه به  30 اندازهبهثابت و متقارن  صورتبهسامانه اسپلیت درگ 

است. در محاسبات عددی صورت  بازشدهدرجه پایین  30بالا و 
در سه  هرکدامیری فنس و ارتفاع فنس، قرارگپذیرفته ابتدا محل 

 تیدرنهااندازه مختلف و سه موقعیت مختلف رسم و ایجاد شدند که 
 . اندقرارگرفتهجداگانه مورد آزمایش عددی  صورتبهها یاحطراین 

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

مخروطی از محدوده ریشه بال در لبه  صورتبهشده که یلتشکبال 
د. این گردابه در ادامه یابمی ها امتدادتا نوک بال شدهشروعحمله 

ها بر یری و ارتفاع فنسقرارگمحل  ی قرار خواهد گرفت.موردبررس
بال در  رأساساس میانگین ابعاد طول سطح مقطع و ارتفاع گردابه 

 4، که در شکل درجه طراحی شدند 7،10،13،16زوایای حمله 
طول سطح مقطع گردابه در سه قسمت ابتدا،  نمایش داده شده است.

ها را است که طول فنس شدهگرفتهوسط و انتهای گردابه اندازه 
گرفت. ارتفاع  مینظرخواه برابر طول این مقاطع در هر قسمت در

در نظر  شدهگفتهنیز معادل درصدی از ارتفاع گردابه در مقاطع  فنس
شده  آورده 1در جدول  ها شود. درصد ارتفاع و طول فنسیمگرفته 

بر روی بال  جادشدهیاهای نمایی از فنس 5است. در تصویر شکل 
درصدی  30در ارتفاع  C و Bو  Aاین پهپاد در سه موقعیت 

.باشدیم مشاهدهقابل

 ب میلیمترهای مستخرج شده از گردابه رآس بال برحسابعاد فنس -1جدول 

                                                           
31. unmanned aerial vehicle 

32. Swing 
33. Swept back 
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 ش ...اهلامبدا شکل جهت ک یمایمدل هواپ کیبال  یفنس رو یساز نهیو به یطراح

 
 ی مختلفهاقسمتنما از بالای پهپاد سوینگ به همراه ابعاد  -3شکل 

 

 
 

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

 

  

 A فنس Bفنس  Cفنس 

 درصد30ها در ارتفاع یری فنسقرارگبال چپ پهپاد به همراه موقعیت  -5شکل 

                                                           
34. Mesh 

35. Boundary Layer 

36. Cell 

 ی و دامنه حلبندشبکه  4 
انسیس  افزارنرمو توسط  سازمانیبیجادشده از نوع ا  34یبندشبکه

تر شدن به سطح یکنزداست. شبکه با  شدهانجام 2015مشینگ 
مدل ریزترشده و بر روی سطح پهپاد نیز با ضریب ریزشوندگی در 

ها ریز شده است. همچنین برای افزایش دقت حل، شبکه در گوشه
ل ریزتر گردیده و تعداد آن یک حجم بیضوی شکل در اطراف مد

مرزی، شبکه یهلاجریان و قطر  سرعتبهاست. با توجه  افتهیشیافزا
یجاد گردیده است. شبکه امرزی بر روی کل سطح پهپاد یهلا
متر که  00034/0  36لایه با ارتفاع اولین سلول 10از   35مرزییهلا

 توجهبا یجادشده است. ااست  22 37پلاس -بعد واییبمعادل عدد 
، انتخاب این مقدار  38اس اس تی-اومگا-به انتخاب مدل آشفتگی کا

مورد قبول  ]35[پلاس بیشتر از یک، مطابق مراجع -برای عدد وای
به  شدهاستفادهنماهایی از شبکه  6بوده است.  در تصویر شکل 

 تصویر کشیده شده است. 

 

 (الف

 

 ب(

 

 (پ

الف( نمای برش  -پژوهش یجادشده در اینانماهایی از شبکه  -6شکل 

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

37. Y-plus 

38. K-W-SST 



 
 
 

 20
 

 فناوری در مهندسی هوافضا علمی فصلنامة
 (29  پیاپی)  1403تابستان  / 2 شمارة / 8دورة 

 

 انی، محمدحسن جوارشکیاسفندآبادیمیمق نیمحمدحس

کل پهپاد مدل شده است، با این کار  ،در مرکز دامنه حل
یری گاندازه یدرستبهی غلتشی و گردشی محورهاگشتاورها حول 

خواهد شد. از 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 

بر سطوح  شدهفیتعرهندسه، صحیح نخواهد بود. شرایط مرزی 
در مرز جلو و پایینی  39رعت در ورودیس :از اندعبارتدامنه حل 

در بالا و پشت  40متر بر ثانیه، مرز فشار خروجی 30دامنه معادل 
در دو طرف  41دامنه معادل فشار استاتیکی، و شرط مرزی تقارنی

ریاضی با شرط مرزی  ازنظردامنه حل خواهد بود. این شرط مرزی 
، آمدهدستهبتفاوتی در نتایج  رونیازامشابه است  42دیواره لغزان

ابعاد و فرم دامنه حل  7 نخواهد گذاشت. در تصویر شکل
 .هست مشاهدهقابل

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

ی شبکه، هاسلولبرای تعیین عدم وابستگی نتایج به تعداد 
 4است. شبکه در  شدهانجام 2جدول  صورتبهاستقلال از شبکه 

، مورد مقایسه غلتشمرحله ریز شده است. در اینجا ضریب 
 است.  قرارگرفته

رات در ضریب به بعد، تغیی 3ی شده گذارنام، از نقطه 2جدولدر 
سلول  5850000با مقدار  شبکه رونیابسیار ناچیز شده است. از  غلتش
 حجم و دقت مناسب این پژوهش خواهد بود. ازنظر

 m/sعتدرجه و سر 16برای زاویه حمله استقلال از شبکه  -2جدول

 ضریب غلتش تعداد سلول

2900000 20.00801  

4120000 70.00798  

5850000 0.007020 

8190000 070230.0  

                                                           
39.Velocity Inlet 

40. Pressure Outlet 

 اعتبار سنجی 5 

یب برآ و ضراسازی، یهشباز این  آمدهدستبهدر بررسی اعتبار نتایج 
در  ]36[  از مرجع پسای عددی با نتایج تجربی حاصله از تونل باد

شده است. یه در زوایای حمله مختلف مقایسه بر ثانمتر  30سرعت 
دهد که نتایج با اختلاف کمی نسبت به نتایج یماین مقایسه نشان 

 9/4. بیشترین درصد اختلاف در ضریب برآ اندآمدهدستبهتجربی، 
جی نمودار اعتبارسن 8در شکل  .هستدرصد  6/4و در ضریب پسا 

  است.  شدهدادههر دو ضریب نمایش  برای

 

 (الف

 

 (ب

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

نجی ب( اعتبار س -لف( اعتبار سنجی در ضریب برآا -[35]مرجع آزمون تجربی
 در ضریب پسا

41. Axisymmetric 

42. Sliding wall 
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 بحث و نتایج 6 
ا، پهپاد هفنس یبال و طراح رأس هپس از به دست آوردن ابعاد گرداب

درجه باز  30 هیدرگ سمت چپ با زاواسپلیت که  یطیدر شرا
 دشدهیولت یهافنس نی. همچنگیردمیمورد آزمایش قرار ، شودیم

و  رفتهقرارگمدل  یبر رو 1از جدول  شدهاعلام یهاتیدر موقع
ال، ب یبر رو فنسجاد یخواهد شد. هدف از اانجام  یسازهیشب

 یایوادر ز اسپلیت درگ امانهس یبر روبال  رأس هکاهش اثر گرداب
 ستمیس یی( است. سطح بالاهقطر گرداب شیافزا لیحمله بالا )به دل

 یخشچر هگرداب انیقرار گرفتن در داخل جر لیدرگ به دل تیاسپل
 یمنف برا یروینتواند میاست و ن دادهازدستخود را  ییبال کارا رأس

. وجود اندی گردرا خنث نییاز صفحه پا دشدهیتول یرویکند تا ن دیتول
 هو اثر گرداب دهدیمسوق  نییها را به سمت پاهبال، گرداب یرو فنس

از  یو بخش دهدیمکاهش را  اسپلیت درگ رادر ییبر سطح بالا
 .کندیمان را جبر ییدر سطح بالارا  رفتهازدست یپسا منف یروین

در  بکاهد. غلتشیگشتاور  زانیبال توانسته از م یوجود فنس رو
عملکرد  Cفنس  9درجه مطابق شکل  16زوایای حمله کمتر از 

ی مجدد پشت به دلیل ایجاد گردابه A,Bفنس .بهتری داشته است
لیت که نزدیک به اسپی Cنسب به فنس  تریضعیففنس عملکرد 

  دارند. ،است درگ

 
حمله مختلف در  یایزواضریب غلتش در دهنده نمودار نشان -9شکل 

 درصد قطر گردابه 30 مختلف فنس یهاتیموقع

بال  های(، فنس2در قسمت ) شدهداده حیتوض تمیدر الگور
 یها، چون گردابه13تا  7 نیحمله ب هی. در زاوشوندیم نهیبه  مایهواپ

 9ها و شکل فنس یبا توجه به طراح ،دارندن قطر زیادیبال  رأس
باشد،  ترکینزدمشخص است که هر چه فنس به اسپلیت درگ 

درصد قطر گردابه در  30 یها. فنسخواهد بودکمتر  غلتشی بیضر
با نزدیک حمله کمتر،  هیدر زاو رایز ،شدند نهیدرجه به 16حمله  هیزاو

. در شودیمحاصل  یبهتر جهینت ،ترِ به اسپلیت درگشدن بیش
نوسان  جی، نتابزرگ بودن قطر گردابه لیدرجه، به دل 16حمله  هیزاو

 بهینه شده است.فنس  ،عملکرد بهتر یبرا نیابراداشتند، بن

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

 
 الف(

 
 ب(
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 پ(

 یریادگی تمی( پس از اعمال الگور1فوق معادله ) یدر نمودارها -10شکل

شودمی مشاهده  

 
 O وA،B ،Cیهاتیها در موقعفنس یریقرارگ -11شکل 

بال را در  یرو فنس یری( مشخصات قرارگ3جدول )
( نشان شدهنهی)نقطه به O تیو در موقع A,B,C یهاتیموقع

بال را در  یروهای فنس یریمحل قرارگ 11و شکل  دهدیم
 . دهدینشان مO و ,C A,B یهاتیموقع

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

 16تا  7های حمله زاویه

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

 16تا  7های حمله زاویه

فنس  یسازنهیکه در به دیکنیمشاهده م 12شکل در نمودار
Oهیاست، اما در زاو افتهیبالا کاهشحمله  هیدر زاو غلتش بی، ضر 

درگ اسپیلیت هر چه به  ،زیاد نیستها هگردابقطر ، چون پایینحمله 
به  O طهچون نقباشد، نتیجه بهتری خواهیم داشت. ولی  ترکینزد
، دارد تریکم پسای بیضر C طول و ارتفاع کمتر نسبت به لیدل

 پسای به رانسبت بشود مشاهده می 13طور که در شکلهمان
 شود.حاصل می یبهتر

 یریگجهینت 7 
را که از مدل  یکیژنت تمیالگورهای اخیر، به توسعه در سالمحققان 

. ، پرداختندکندیمتابع هدف استفاده  یابیارز یبرا نگیجیکر
را با استفاده  یو خروج یورود نیکه رابطه ب ی استمدل نگیجیکر
 کنندهحل ینیگزی. با جادهدیمنشان  یتصادف ندیفرآ کیاز 
 ازیموردن یمحاسبات مانز نگ،یجیبا مدل کر CFD لیوتحلهیتجز
 کردیرو نی. اافتیکاهش  یتوجهقابل طوربهتابع هدف  یابیارز یبرا

بود.  دیمف یطراح یرهایفنس ها با کاهش تعداد متغ یدر طراح
 بیکه ضر فنسمحل  ینیبشیپ یرا برا کردیرو نیا هاآن ،تیدرنها

 ازآن را  ییو کارا کاربردنداست به  نییدر آن پا مایهواپ یشغلت
گفته با توجه به مطالب پیشکردند.  دیتأی یقاتیتحق یهاافتهی قیطر

 :شودنتیجه این تحقیق تأکید می بر نکات زیر به عنوان
از گردابه  یمقدارموجب منحرف شدن  بال یقرار دادن فنس بر رو ـ

 .گردیدی فرار به سمت لبهبال  رأس
باعث  (درجه 16کمتر از ) نییحمله پا یایدر زوا Cاستفاده از فنسـ 

درگ  تیاسپل ستمیغلتشی در هنگام استفاده از س بیکاهش ضر
 .شده است

از حد معمول  ترشیحمله بالا با عرض ب یایگردابه در زوا لیتشکـ 
 .باعث فرورفتن فنس در گردابه و کاهش عملکرد آن شود تواندیم
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فنس  تیموقع نیبهتر افتنیو  یسازنهیبه یبرا نیماش یریادگیاز  ـ
 سامانهاز  نهیاز فرورفتن فنس در گردابه و استفاده به یریجلوگ یبرا

 .کمک گرفته شد درگ تیاسپل
 یشده درگ کمتر آزمونهحالت  3 نیدرصد ب 30با ارتفاع  Aفنس  ـ

دهد. از خود نشان نمی یغلتشی عملکرد خوب ضریب دارد اما در
 کمتریدرگ نسبتاً  Cو  B ینسبت به فنس ها Oنقطه  همچنین
 .تری نسبت به سایر نقاط برخودار استضریب غلتشی کمدارد و از 
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