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  چکیده

(نسبت نیروي برآ به نیروي  که پیکربندي مناسب با بیشترین بازده آیرودینامیکی گردد زمانی حاصل میمداومت پروازي طولانی براي یک پهپاد ارتفاعِ متوسط، 

توان به مداومت پروازي  سازي آن می برآ را بر عهده دارد و با بهینه نیرويِ پسا) براي آن در نظر گرفته شود. مقطع عرضی بال پهپاد (ایرفویل) وظیفه تولید

به منظور پرواز در ارتفاعِ متوسط با تابع هدف نسبت نیروي برآ به پسا با  (GOE 493)ویل پرکاربرد در پهپادها در این مقاله یک ایرف طولانی دست یافت.

ها با نتایج  هاي آشفتگی مختلف و مقایسه نتایج حاصل از آن سازي عددي جریان مغشوش بعد از بررسی مدل براي شبیه سازي شده است.  الگوریتم الحاقی بهینه

دهد که  و روش حجم محدود به همراه الگوریتم کوپل شده استفاده شده است. نتایج حاصل براي ایرفویل بهینه شده نشان می k-kl-omegaتجربی، از مدل 

هاي ارتفاع متوسط با مداومت  برابر نسبت به حالت اولیه افزایش یافته است و ایرفویل بهینه شده براي استفاده در پهپاد 2ی در حالت کروز، بازده آیرودینامیک

  باشد. پروازي طولانی مناسب می

 .یالحاق تمیالگور ،يساز نهیبه ،یکینامیرودیبازده آ برآ، پسا، ل،یرفویا: کلیدي هاي واژه

  

  

Airfoil optimization for medium altitude UAVs with long Endurance   
  

Department of Aerospace Engineering, Malek Ashtar University, Tehran, Iran M. Eghbal  
Department of Aerospace Engineering, Malek Ashtar University, Tehran, Iran S. Ghasemloo 
Department of Aerospace Engineering, Malek Ashtar University, Tehran, Iran S. H. Sadati 

 
 
Abstract  
A medium-altitude UAV can achieve long endurance when the appropriate configuration with the highest aerodynamic performance 
(lift to drag ratio) is taken into account. The cross-sectional shape of a UAV wing (airfoil) generates the lift force, and optimization 
of this section can lead to long endurance. In the present study, a widely used UAV airfoil (GOE 493) is optimized for medium-
altitude flight using an adjoint algorithm. In this study, lift/drag ratio serves as the objective function. Different turbulence models 
were examined and their results were compared with the experimental results, and then the k-kl omega model and finite volume 
method with coupled algorithm were used to simulate turbulent flow numerically. The results obtained from the optimized airfoil 
show that the aerodynamic performance in the cruise mode is twice as much as that in the original mode and the optimized airfoil is 
suitable for medium-altitude long-endurance UAVs. 

Keywords: Airfoil, Lift, Drag, Aerodynamic Performance, Optimization, Adjoint Algorithm. 

 
 

   مقدمه - 1

. به باشد یم و پهپاد بال یطراح یمناسب، رکن اصل لیرفویا طراحی      

 ییبـالا  یکینامیرودیبازده آ ،یطولان يبه مداومت پرواز یابیمنظور دست

 بـازده   بـه سـطح مقطـع بـال     يساز نهیبا به توان یکه م است ازینمورد

 يهـا  اسـتفاده از روش  گسـترش . بـا  افـت یمطلوب دست  یکینامیرودیآ

در  یتـلاش قابـل تـوجه    یکینـام یرودیآ یطراح ـ ندیدر فرا يساز نهیبه

اسـت. از   رفتـه یهـا انجـام پذ   روش نیا ییو کارا یاثربخش شیجهت افزا

کـاربرد دارد   کی ـنامیرودیآ نـه یکـه در زم  يسـاز  نهیبه يها روش انیم

 ـبه دل گرادیانبر  یمبتن يها روش مشـخص و بـار    يعـدد  تمیالگـور  لی

 يهـا  انـد. در روش  داشته یقابل توجه شرفتیپ ن،ییپا انسبت یمحاسبات

 الیبه مشخصات س ـ انیجر تیتوان حساس یتنها م ،يساز نهیمرسوم به

اسـت   یدر حـال  نیقرار داد ا یرا مورد بررس رهیسرعت، جنس و غ رینظ

 گــریبــه د یخروجــ تیتــوان حساســ یمــ یکــه در روشِ حلگــر الحــاق

 يسـاز  هیهندسه را بدسـت آورد؛ در شـب   رینظ ،يساز هیمشخصات شب

و  آشفتگی يها مدل ال،ینوع سمشخص کردن هندسه، ایجادبا  الات،یس

 جیحـل، نتـا  . پـس از  شروع می شـود حل  ندیفرآ ،يمرز طیشرا تعیین 

در نقاط مختلف هندسـه اسـت    انیکه مشخص کننده حالت جر یکامل

. شود یمشخص م ستمیس ییکارا گرید ي. سپس با ابزارهادیآ یبدست م

 رییتغ زانیم. کنند یم رییتغ جیمسئله، نتا يها ياز ورود کیهر  رییبا تغ

 ری ـبـه آن متغ  انیجر تیمنوط به حساس ر،یمتغ يبر حسب ورود جینتا

حسـب   بـر  جیبه کمک مشتق نتـا  تیحساس نیا زانی. مباشد یخاص م

هـا در   مشـتق  نیکردن ا دایپ يها . به روشدیآ یبدست م ریمتغ يورود

. حلگـر  شـود  یگفتـه م ـ   تیحساس ـ زانیم لیتحل یمحاسبات يها دامنه

را نسبت به تعداد  یخروج کیآن را دارد که مشتق تنها  تیقابل یالحاق

معادله، بدست آورد.  يبا حل تعداد محدود ،يورود ياز پارامترها يادیز

 ـرفویا يپسا ایبرآ  رینظ ستم،یس ییکارا انگریتواند ب یم ین خروجیا  ل،ی

حلگـر   نی ـتر آن که ا باشد. از همه مهم رهیافت فشار در طول لوله و غ ای

بـر حسـب هندسـه را دارد. مطالعـات      یمحاسبه مشتق خروج ـ تیقابل

که بـر   ییها ستمیس يساز نهیبه يبرا یمربوط به استفاده از روش الحاق
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 ـبار توسط پ نینخست ياستوار بودند برا يضویب ادلاتمع هیپا ] 1[ رونی

بـود کـه    يفرد نی] نخست3،2[ مسونیج يآغاز شد. در عرصه هوانورد

 يا امـواج ضـربه   یمنف ـکـاهش اثـرات    يبـرا  وستهیپ یازمعادلات الحاق

در حالـت سـه     بال يساز نهیبه يرا برا یاستفاده کرد. او معادلات الحاق

 نیـی تع ي] گسـترش داد و از آن بـرا  4[ لـر یاو دلاتبراساس معـا  يبعد

اسـتفاده  ] 5اسـتوکس [  ریبا حل معادلات ناو مایهواپ کی ي نهیشکل به

ــود ــ. بنوراونم ــاران [ وی ــاق6و همک ــادلات الح ــرا ی] مع ــش  يرا ب پوش

آلمـاراس   - متلاطم گسترش دادند، آنهـا از مـدل اسـپالارت    يها انیجر

 یاسـتفاده کردنـد. معـادلات الحـاق     شـاش جهت اضافه کردن اثرات اغت

 ـن یداخل ـ يها انیدر جر یخارج يها انیعلاوه بر جر وستهیپ کـاربرد   زی

و  هـا  نیروش جهت بهبود عملکرد تـورب  نی] از ا7دارند. لو و همکاران [

را در  وستهیپ یمعادلات الحاق يبالا ییورها استفاده کردند و کاراکمپرس

گزارش دادند. ابتـدا معـادلات    مختلفسطوح  یکینامیرودیآ يساز نهیبه

با گذشت زمان  یول شد، یم يساز ادهیمنظم پ يها فقط بر شبکه یالحاق

 ـکاربرد ا ،دهیچیپ يها هندسه يساز نهیبه به ازین شیو افزا روش بـه   نی

 ـنـامنظم ن  يهـا  استفاده از شـبکه  کـرد. اندرسـون و    دای ـگسـترش پ  زی

 يبـرا  يا توانسـتند رابطـه   هبودند ک يافراد نی] از نخست8[ شانیونکاتار

به  آنهانامنظم ارائه دهند.  يها شبکه دراستوکس  ریمعادلات ناو یبررس

نکته اشاره کردند که به وجود آمدن مشتقات مرتبه بالا در معادلات  نیا

 جیمعادلات و دقـت نتـا   ییهمگرا نهیمشکل در زم جادیموجب ا یالحاق

مشابه کـار   یبه فرمول راتییتغ ي ] از رابطه9[ میو ک مسونی. جشود یم

 ی. معـادلات الحـاق  دندیرس يلریاو اناتیجر يبرا شانیاندرسون و نکاتار

شبکه نـامنظم توسـط کاسـترو و     ايو آرام بر رلزجیغ اناتیبه جر مربوط

ــد ســال اختوســعه داده شــد] 10همکــاران [ ــ. در چن ــل  ری توجــه قاب

بـزرگ   يهـا  شـرکت  یشده است. حت یالحاقنوپاي به حلگر  يا ملاحظه

 يبـه نـرم افزارهـا    2012حلگر را در سال  نیا ،Ansys رینظ ينرم افزار

خود با استفاده از حلگر  قی] در تحق11[ يریخود اضافه نمودند. کارپنت

پرداخت و توانست بـا   ONERA-M6بال  یهندس يساز نهیبه به یالحاق

لو و  دهد. شیبرآ به پسا را افزا زانیبال م ي فرار لبهاندازه دهانه و  رییتغ

عملکرد توربین  سازيِ به منظور بهینه الگوریتم الحاقیاز  ]12همکاران [

گزارش دادنـد کـه الگـوریتم الحـاقی     ها و کمپرسورها استفاده کردند و 

 ها بسیار کارآمد است. سازي آیرودینامکی سطوح توربوماشین براي بهینه

از معـادلات الحـاقی جهـت بهینـه سـازي سـطوح        ]13لی و همکاران [

این روش را آیرودینامیکی با اعداد رینولدز پایین استفاده کرده و کاربرد 

وانـگ و همکـاران    .براي جریانهاي نوسانی با سرعت پایین اثبات کردند

بـر اسـاس روش   سـازي ایرفویـل،    را بـراي بهینـه   یالحاق تمیالگور ]14[

توسعه داد. وانگ از این الگـوریتم   لریمعادلات او براي وستهیناپ نیگالرک

 جینتـا اسـتفاده نمـود و    RAE2822جهت کاهش نیروي پساي ایرفویل 

  نیروي پسا کاهش یافته است.که  دادنشان  يعدد

 تمیگرفـت کـه الگـور    جـه ینت تـوان  یبا توجه به مطالعات انجام شده م ـ 

در  .باشـد  یم لیرفویشکل ا يساز نهیجهت به یمناسب تمیالگور ،یالحاق

 (GOE 493) هـا پرکاربرد در بـال پهپاد  يها لیرفویاز ا یکی پژوهشاین 

تحلیـل عـددي و   سازي نشـده اسـت    بهینهاي  که تاکنون در هیچ مقاله

بـر   Fluentبـا نـرم افـزار     يعدد لیتحل نخست  .شده استسازي  بهینه

پهپاد ارتفاع متوسـط بـا    کی يِپرواز طیدر شرا GOE 493 لیرفویا يرو

بـر سـاعت بـا مـدل      لـومتر یک 200در سرعت  یطولان يمداومت پرواز

و دقت مرتبه دوم انجام شده اسـت. سـپس بـه     K-Kl-Omega یآشفتگ

 ـو با تابع هدف نسـبت بـرآ بـه پسـا، شـکلِ ا      یالحاق تمیکمک الگور  نی

در پایـان هـر   شده اسـت.   نهیپا به20000پرواز در ارتفاع  يبرا لیرفویا

، شـکل جدیـد    ي با توجـه بـه کـاهشِ کیفیـت شـبکه     ساز بهینه چرخه

حول آن ایجاد شده با کیفیت بالا و شبکه جدید  ایرفویل استخراج شده

 چرخهبر روي شکل جدید انجام گرفته است.  مجدد سازي است و بهینه

بـازده  یعنـی   تابع هـدف ایرفویل بهینه شده  ودفعه تکرار  20مورد نظر 

 یالحـاق  تمیالگـور  نکـه یبا توجه بـه ا . ارضا نموده استرا آیرودینامیکی 

 نـه یبه يبـرا  نشـده اسـت  تعریف  K-Kl-Omega یمدل توربولانسبراي 

و سـپس تحلیـل    اسـتفاده شـده اسـت    K-ε یاز مدل توربولانس ـ يساز

بر روي مدل بهینه شده انجام شده اسـت   K-Kl-Omegaعددي با مدل 

هاي بعـدي نیـز مـورد اسـتفاده قـرار       تواند در پژوهش که این روش می

 گیرد.

 

 روش حل و معادلات حاکم - 2

در این پژوهش با توجه به تراکم ناپذیر بودن جریان، از حل فشار 

 – ریناو کاملمعادلات پایه با روش کوپل شده استفاده شده است. 

ي پیوستگی و بقاي اندازه حرکت به عنوان  ، شامل معادلهاستوکس

 )3( تا )1(معادلات حاکم بر جریان در نظر گرفته شده است. روابط 

 باشد: به شکل تانسوري می بیانگر این معادلات
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باشد به منظور کاهش  با توجه به اینکه جریان تراکم ناپذیر می

حل جریان به صورت و ي محاسباتی از معادلات انرژي صرفنظر  هزینه

 وحذف شده  زمانی معادلات بالا جملهپایا در نظر گرفته شده است لذا  

  شود:  تنش برشی به شکل زیر نوشته می جمله
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چگالی  �، دکارتیي سرعت در مختصات  مولفه  ��در این معادله 

باشد. لزجت و چگالی در  فشار جریان می pلزجت جریان و  �جریان، 

 این معادله ثابت در نظر گرفته شده است.

 

 معادلات حلگر الحاقی - 2-1

حلگر  نیا يدو نوع روش برا ان،یجر دانیحل م يها مشابه با روش

در نظر داشت که  دیو روش گسسته. با وستهیموجود است؛ روش پ

نداشته  یدو روش تفاوت چندان نیحاصل از ا جینتا رود یانتظار م

  باشند.

بر و شده جداگانه استخراج به طور  یالحاق وستهیحلگر پ کی

. در شود یاعمال م انیجر دانیحاکم بر م یجزئ لیفرانسیمعادلات د

 طینوشته شده و شرا یلیفرانسیبه فرم د یروش، معادلات الحاق نیا

 نی. اشوند یاستخراج م یاضیر يها به روش زیمعادلات ن نیا يمرز

استفاده  Star-CCMو  Fluent رینظ يتجار يافزارها روش در نرم

  . شود ینم
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 دانیبه معادلات م یروش مذکور عدم وجود وابستگ یاصل یژگیو

 دیبا رسد یبه نظر م دیمف اریروش بس نیا حالی که. در باشد یم انیجر

. هم اکنون باشد یم دهیچیپ اریروش بس نیتوجه داشت که نحوه حل ا

  .باشد یحوزه م نیا محققینتوسط  یروش نوپا در حال بررس نیا

آمده بدست  انیگسسته بر اساس معادلات گسسته شده جر حلگر

در  .دارد انیجر دانیبه م يدیشد یروش وابستگ نیا لیدلهمین به  و

 انیجر دانیم قیدق جیبه داشتن نتا ازین قیدق جیداشتن نتا يبرا جهینت

روش حجم  نیا کهیباشد. در حال یروش م نیتنها ضعف ا نیاست. ا

اغلب ي تجار يروش قبل دارد. نرم افزارها بهنسبت  يکمتر یمحاسبات

از این حلگر براي بدست  Fluentنرم افزار  .رندیگ یروش بهره م نیاز ا

کرده آوردن حساسیت خروجی بر حسب متغیرهاي ورودي استفاده 

   است.

میدان جریان پارامترهاي هدف اصلی در محاسبات سیالاتی تعیین 

هاي  . در روشبوده استسرعت، فشار، چگالی و دیگر متغیرها  مانند

در حالت ی شوند. مها مشخص  حجم کنترل متغیرها در مرکز سلول

بر این اساس  شده وساده، این متغیرها تنها به فشار و سرعت محدود 

vبردار هر یک از این متغیرها در سلول 
داده نشان  qvبه صورت  ام 

رسیده باشد باقی مانده در که جریان به همگرایی  در حالتی .شود می

  معادلات جریان برابر:

)4(  

  

��
�(��, ��, … , ����; �) = 0       

  � = 0, … , � − 1         � = 0, … , � − 1 

دهی دقیق هر یک از متغیرهـا، میـزان   د که در صورت عد شود می 

تعداد متغیرها (سـرعت، فشـار    Lتعداد سلول ها و  Mشود.  آن صفر می

  باشد. نیز نشان دهنده موقعیت مکانی هندسه می cو...) می باشد. 

)5(  �(��, ��, … , ����; �) 

که وابسته به  است خروجی مورد نظر ي نشان دهنده )5(معادله

پیدا کردن حساسیت  ،بدیهی است که هدف. باشد هاي جریان می متغیر

در نتیجه خروجی ذکر باشد.  میخروجی نسبت به متغیرهاي ورودي 

  گیري است.  مشتق شده بر حسب متغیرهاي ورودي قابل

هاي  هدف پیدا کردن حساسیت متغیر خروجی برحسب ورودي

روي  پسا هدف پیدا کردن حساسیت برآ وبراي مثال اگر باشد.  کاربر می

یک مرز باشد اگر فرض کنیم توزیع میدان جریان هیچ تغییر نکند (این 

فرض به هیچ وجه درست نیست) در ساده ترین حالت نیز تغییر 

شود. حال تغییر هندسه به خودي  می پسار به تغییر برآ و هندسه منج

میدان جریان سبب تغییر توزیع تغییرِ خود سبب تغییر میدان جریان و 

شود. نقش اصلی حلگر الحاقی از بین بردن وابستگی  و برآ می پسا

باشد. این مهم با حل معادلات مربوط به  خروجی به میدان جریان می

  پذیرد. حلگر الحاقی انجام می

معادلات زیر حاصل شده  در سیستم ���با تولید تغییرات کوچک 

 است:

�� =
���

�

���
� ���

� +
���

�

���

��� = 0 

  در نتیجه:

)6(  

  

���
�

���
� ���

� = −
���

�

���

���  

به شکل زیر با تغییر هندسه و در نتیجه میدان جریان، خروجی 

  :تغییر کرده است

)7(  

  
�� =

��

���
� ���

� +
��

���

��� 

، حساسیت جریان نسبت به متغیرهاي )6( با توجه به معادله

بدست آید. به همین دلیل  ���شود که  میدان تنها وقتی مشخص می

اصلا پیشنهاد نمی شود زیرا پیدا کردن حساسیت  )6( حل معادله

میدان جریان نسبت به موقعیت هندسه، همانطور که قبل تر ذکر شد، 

مربوط به  جملهنیاز به انجام محاسبات بالایی دارد. این مشکل با حذف 

و بدست آوردن رابطه اي بر حسب  )7(تغییرات میدان جریان در معادله

  شود. تغییرات خروجی مورد نظر بر حسب موقعیت سیستم مرتفع می

به تعداد  ���این کار با در نظر گرفتن تعدادي متغیر الحاقی 

منجر به رابطه زیر   )6( عادلهبازنویسی مشود.  معادلات جریان انجام می

  :می شود

)8(  

  
(���

� ���
�

���
� )���

� = −���
� ���

�

���

��� 

  شود: می )7( دوم از معادلهجمله داخل پرانتز شبیه به جمله 

)9(  

  
���

� ���
�

���
� =

��

���
� 

باشد. پس از اعمال  ، همان معادلات حلگر الحاقی می)9( معادلات

  ، داریم:)6( تغییرات روي معادله

)10(  

  
�� = (

��

���

− ���
� ���

�

���

)��� 

���همانطور که مشخص است، با داشتن 
می توان تغییرات  �

 ]11[ خروجی بر حسب موقعیت مکانی سیستم را بدست آورد.

  

 بندي میدان جریان حول ایرفویل شبکه - 2-2

باشد.  تولید شبکه می ،يعدد يها ترین مراحل تحلیل یکی از مهم

شبکه، اندازه شبکه و نوع آن متناسب با فیزیک مسأله  دیتول ندیدر فرآ

. شبکه گردد یم نییتع دیهاي شد با گرادیان ییها تیموقع صیو تشخ

مان حل و نرخ همگرایی ها، مدت ز مناسب تأثیر زیادي بر دقت جواب

 يبه حد یستیها با رو، المان نی) دارد. از امگرایی(یا حتی عدم ه

برقرار  یمنطق یزمان حل و دقت محاسبات، تعادل نیکوچک شوند که ب

شبکه استفاده شده  دیتول يبرا ICEMافزار  پروژه از نرم نیگردد. در ا

 رامونیمدل، پ يمناسب رو يا شبکه توان یافزار م نرم نیا قیاست. از طر

  نمود. جادیدوردست  ا هیآن و در ناح

  از شبکه باسازمان استفاده شده است.  لیرفویا يبند شبکه يبرا

در نظر گرفته شده  يها و نوع مرزها كوبل دمانیحل، چ دانیم 1شکل 

 20 یمرز خروج ي و فاصله 10 يمرز ورود ي . فاصلهدهد یرا نشان م

شکل  نیدر نظر گرفته شده است. مطابق ا لیرفویبرابر طول وتر ا

از نوع فشار  یو مرز خروج يسرعت ورود عاز نو يورود يمرزها

  .باشد یم یخروج
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 GOEتحلیل عددي ایرفویل  براي بندي و نوع مرزها كوبل -1شکل 

493  

  

 نی. ارتفاع اولدهد یرا نشان م لیرفویا کینزد يبند شبکه 2شکل  

 085/0 ان،یجر نولدزیشبکه با توجه به ر نیدر ا يدر جهت عمود هیلا

به سمت دور از جسم  2/1در نظر گرفته شده است که با نرخ  متر یلیم

و صد درصد  باشد یم 951/0شبکه  تیفیک نی. کمترشود یدرشت م

  دارند. 1تا  951/0 نیب یتیفیها ک المان

  

  
 لیرفویا کینزد GOE 493 لیرفویا  يبند شبکه -2شکل 

  

  استقلال حل از شبکه -3- 2

بر  يبند شبکه يسر 5از شبکه،  جیاستقلال نتا یبه منظور بررس

 10 ي حمله هیدر زاو يعدد لیشده است و تحل تولیدهندسه  يرو

 1جدول  شبکه در  5انجام شده است. مشخصات  لیرفویا يبر رو  درجه

برآ نسبت به تعداد المان را  بینمودار ضر 3شکل   آورده شده است. 

 یالمان 135520برآ در شبکه  بیضر ي. درصد خطادهد ینشان م

  .باشد یدرصد م 37/0 زتر،ینسبت به شبکه ر

  

  استقلال حل از شبکه جینتا - 1 جدول

Number Of Elements CL CD 

25805 0.299 0.0167 

33880 1.224 0.0143 

135520 1.228 0.0158 

304920 1.227 0.0157 

542080 1.224 0.0156 

880000 1.224 0.0156 

 

 
 شبکه تعداد به نسبت در برآ ضریب نمودار -3شکل 

 

. دهد می نشان را شبکه تعداد به نسبت پسا ضریب نمودار 4 شکل  

 880000 شبکه با المانی 135520 شبکه بین پسا ضریب اختلاف

 5 از آمده بدست نتایج به توجه با. باشد می درصد یک از کمتر المانی

 المانی 135520 شبکه ضرائب، در درصد 1 از کمتر اختلاف و شبکه

  .است گرفته قرار استفاده مورد بعدي هاي تحلیل جهت

 

  
  پسا نسبت به تعداد شبکه بیضر نمودار -4 شکل

 

  اعتبارسنجی - 4- 2

وجود ندارد  یتجرب جینتا GOE 493 لیرفویا يبرا نکهیبا توجه به ا

 ياستفاده شده است. برا 0012ناکا  لیرفویحلگر از ا یاعتبارسنج يبرا

 طیشرا] استفاده شده است. 15لادسون موجود در [ یتجرب يها داده

نشان داده شده است. جهت انتخاب مدل  2جدول  در  انیحل جر

 يبر رو يعدد لیحمله صفر درجه تحل هیدر زاو مناسب، یآشفتگ

قابل  3جدول  در  لیتحل نیا جیانجام شده است نتا 0012ناکا  لیرفویا

  .باشد یمشاهده م

 
  0012ناکا  یاعتبارسنج يحل برا طیشرا - 2 جدول

Velocity 
(m/s)  

Density 
(kg/m3)  

Viscousity 
(kg/m.s)  

Reynolds 
Number  

43.822  1.225  1.79e-05  3000000  

 
، K-Kl-Omega یانجـام گرفتـه بـا مـدل آشـفتگ      يعدد لیدر تحل

حاصـل شـد.    یتجرب ـ يهـا  درصد خطا با داده نیکمتر، 4جدول   مطابق

توانـد بـه دلیـل     دیگر، مـی  هاي علت خطاي کم این مدل نسبت به مدل

براي مـدل سـازي جریـان     ،مجزا ي انرژي جنبشیِ استفاده از دو معادله

در نظر گرفتن بهتر حالت گذار از جریـان آرام  همچنین آرام و آشفته و 

-K-Kl یاز مـدل آشـفتگ   يبعد يعدد يها لیتحل يبرا به آشفته باشد.

Omega .استفاده شده است    
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 مختلف هاي آشفتگیبا مدل  0012تحلیل عددي ناکا  - 3 جدول

CD(EXP)  CD(CFD)  Model 

0.00592  

0.02798  Spalart-
Allmaras  

0.01376  K-epsilon-
realizable  

0.005644  k-kl-omega  
0.01160  k-omega-SST 

  

را نشان  0012ناکا  لیرفویا یو تجرب يعدد لیتحل جینتا 4جدول 

برآ و پسا  بیضر يدرجه درصد خطا 6تا  0 نیب يای. در زوادهد یم

و  يعدد لیبرآ حاصل از تحل بیضر 5شکل   . باشد یدرصد م 3کمتر از 

 25/2برآ  بیضر يدرصد خطا برا نیشتری. بدهد یرا نشان م یتجرب

  .افتد یدرجه اتفاق م 10حمله  هیزاو رکه د باشد یدرصد م

 
 0012ناکا  لیرفویا یاعتبارسنج جینتا -4 جدول

AOA CD(CFD) CD(EXP) CL(CFD) CL(EXP) 

0 0.0056 0.0059 0.00262 0 

2 0.0082 0.0081 0.2128 0.2125 

4 0.0083 0.0082 0.4295 0.4316 

6 0.0104 0.0098 0.6405 0.6546 

10 0.0150 0.0138 1.0465 1.0707 

 

 
 

 یو تجرب يعدد لیبدست آمده از تحل 0012برآ ناکا  بیضر-5شکل 

 

ضرائب آیرودینامیکی بدست آمده از تحلیل   6شکل  و 5شکل 

هاي مختلف در مقایسه با  حمله  در زاویه 0012عددي ایرفویل ناکا

 اختلاف ضریب برآي 7شکل دهد. مطابق  هاي تجربی را نشان می داده

  .باشد میدرصد  48/0درجه،  4ي  عددي و تجربی در زاویه حمله

 
 یو تجرب يعدد لیبدست آمده از تحل 0012ناکا  پساي بیضر -6شکل 

 

  سازي ایرفویل بهینه - 3

از  GOE 493 لیرفویا يساز نهیبه يهمانطور که قبلا ذکر شد برا

 یالحاق تمیالگور نکهیاستفاده شده است. با توجه به ا یالحاق تمیالگور

 نهیبه يبرا تعریف نشده است K-Kl-Omega یمدل توربولانسبراي 

صورت که با  نیاستفاده شده است. بد K-ε یاز مدل توربولانس يساز

دوباره  يعدد لیانجام شده است و در انتها، تحل يساز نهیبهمدل  نیا

 طیحل مطابق شرا طیانجام شده است. شرا K-Kl-Omegaبا مدل 

در  5جدول  بر ساعت مطابق  لومتریک 200متر و سرعت  6000ارتفاع 

  نظر گرفته شده است.

  

   GOE 493شرایط حل براي تحلیل عددي ایرفویل  -5 جدول

Steady 
Pressure base  Type  

k-kl-omega  Model 
0.66  Density(kg/m3)  

1.6e-05  Viscosity(kg/m.s)  
coupled  Solution method  

55.55 Velocity(m/s) 
47220 Pressure(pa) 
6000 Altitude(m) 

2298968 Reynolds 
  

(نسبت برآ به  تابع هدف در این بهینه سازي بازده آیرودینامیکی

ارتفاع  با توجه به اینکه بیشترین فاز پروازي پهپاد باشد. پسا) می

است  کروزدر فاز  (MALE) متوسط با مداومت پروازي طولانی

سازي در زاویه حمله صفر درجه که همان زاویه پرواز پهپاد در  بهینه

نقاط کنترلی در نظر گرفته  7شکل باشد انجام شده است. حالت سیر می

و  xنقطه در جهت  100دهد. تعداد  شده براي بهینه سازي را نشان می

  .در نظر گرفته شده است yنقطه در جهت  50

  

  
 سازي ایرفویل نقاط کنترلی در نظر گرفته شده براي بهینه-7شکل .

  

که شکل نهایی ایرفویل  مرحله بهینه شده است 20این ایرفویل در 

 ایرفویلِ بهینه شده، نشان داده شده است. مطابق شکلِ 8شکل  در

بالا و پایین  شعاع لبه حمله ایرفویل اولیه کاهش یافته، ارتفاع کمبرِ

افزایش یافته است و انتهاي ایرفویل  ، نسبت به محور افقیایرفویل

 نسبت بهکه تغییرات شکل ایرفویل اولیه  بسیار باریک شده است

  نشان داده شده است. 9شکل 0 ایرفویل بهینه شده در 
  

  
  شکل نهایی ایرفویل بهینه شده-8شکل 
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 و ایرفویل بهینه شده GOE493ایرفویل -9شکل 

 
ایرفویل بهینه شده و ایرفویل اولیه را نشان  پارامترهاي 6 جدول

 9/4دهد. مطابق تحلیل عددي انجام شده بیشینه ضخامت ایرفویل  می

ایرفویل اولیه کاهش یافته است. جدایش در ایرفویل  نسبت بهدرصد 

دهد و  ایرفویل اولیه رخ می نسبت بهبهینه شده در زاویه حمله کمتري 

ایرفویل اولیه  نسبت بهعلت آن افزایش ارتفاع کمبر ایرفویل بهینه شده 

ي انحراف جریان افزایش یابد و جریان از  گردد زاویه است که باعث می

برابر  47/2د. ضریب برآي صفر ایرفویل بهینه شده ایرفویل جدا شو

که نشان از بهینه شدن و بهبود ایرفویل نهایی  باشد ایرفویل اولیه می

 باشد. ایرفویل اولیه می نسبت به

 
  مشخصات ایرفویل بهینه شده و ایرفویل اولیه - 6 جدول

MAX 
Thickness

%  
Stallα  CLMAX  CD0  CL0 Airfoil 

14.9  15  1.6024  0.0069  0.39  
GOE 
493  

10 12 1.7888 0.0087 0.97 Opt 
Airfoil 

 
، حالت کانتور فشار حول ایرفویل بهینه شده 12و  11، 10 شکل

دهد. همانطور که کانتورهاي فشار  را نشان می ایرفویل اولیهمیانی و 

قسمت پایین ایرفویل، فشار استاتیک  دهد با افزایش انحنا در نشان می

 13شکل شود. در  یابد که بالتبع باعث افزایش نیروي برآ می افزایش می

 .نشان داده شده استتوزیع ضریب فشار بر روي ایرفویل اصلی و بهینه 

 47485در بخش پایینی ایرفویل بهینه شده، بیشینه فشار استاتیک به 

بیشینه  GOE493در ایرفویل رسد این در حالی است که  پاسکال می

که   باشد پاسکال می 47316فشار استاتیک در قسمت پایین ایرفویل، 

درصدي بیشینه فشار در ایرفویل بهینه  35/0ي افزایش  نشان دهنده

ایرفویل  نسبت بهافزایش ارتفاع کمبر ایرفویل بهینه شده شده است. 

شود. در  ویل میاولیه باعث افزایش بیشتر فشار در قسمت پایینی ایرف

قسمت بیشینه ضخامت، در بالاي ایرفویل، فشار استاتیک براي ایرفویل 

رسد در حالی که در ایرفویل  پاسکال می 45789بهینه شده به 

GOE493 کاهش فشار  نیا پاسکال رسیده است. 46411 به  این فشار

 يروین شیدر مجموع سبب افزا نییدر سطج پا شیو افزا الایدر سطح 

ایرفویل بهینه شده به  درجه در در زاویه حمله صفر .شود یم آبر

ایرفویل  نسبت بهحمله و ارتفاع کمبر بیشتر  ي لبه ي شیب زیاد واسطه

GOE493 که باعث افزایش نیروي شود  اختلاف فشار بیشتري ایجاد می

بیشینه ضریب  13شکل گردد. مطابق  ایرفویل اولیه می نسبت به برآ

 42باشد که در قسمت پایین ایرفویل بهینه شده و  می  - 5/1فشار 

 شده است.درصد وتر ایرفویلِ بهینه شده ایجاد 

  

  
 در زاویه حمله صفر درجه  GOE493 کانتور فشار ایرفویل- 10شکل 

  

 
در زاویه حمله   میانی بهینه شدهکانتور فشار ایرفویل حالت -11شکل 

 صفر درجه

 

  
 کانتور فشار ایرفویل بهینه شده در زاویه حمله صفر درجه-12شکل 

 

 
و ایرفویل بهینه  GOE 493توزیع فشار بر روي ایرفویل  -13شکل 

  شده در زاویه حمله صفر درجه
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و شکل بهینه  GOE493کانتور سرعت بر روي ایرفویل  - 14شکل 

  ي صفر درجه شده آن در زاویه حمله

 
ق بدهد. مطا ها را نشان می خطوط مسیر بر روي ایرفویل 16و  15شکل 

درجه، جدایش جریان در ایرفویل بهینـه   16ي  حمله  در زاویه 16شکل 

در ایرفویـل بهینـه    هـا  دابهشود ناحیه گر دهد که باعث می زودتر رخ می

ایرفویـل  بـه  بزرگتر باشد که باعث افزایش درگ در این ایرفویل  نسبت 

  شود.  اصلی می

 

 

  
    

و شکل بهینه شده  GOE493بر روي ایرفویل  مسیرخطوط  -15شکل 

  درجه 2ي  آن در زاویه حمله

  

 
و شکل بهینه شده  GOE493بر روي ایرفویل  مسیرخطوط  - 16شکل 

  درجه 16ي  آن در زاویه حمله

 
ایرفویـلِ بهینـه، بردارهـاي     وتـرِ  درصـد طـولِ   52در  17مطابق شکل  

ي جـدایش   باشـد کـه نشـان دهنـده     سرعت در جهت خلاف جریان می

درصد طول  60در در ایرفویل اصلی جدایش جریان اما ، باشد جریان می

 افتد. اتفاق می آنوتر 

  

  

  
و شکل بهینه  GOE493بردارهاي سرعت  بر روي ایرفویل  -17شکل 

 درجه 16ي  شده آن در زاویه حمله
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 GOE493کانتور انرژي جنبشی آشفتگی  بر روي ایرفویل  -18شکل 

  درجه 2ي  و شکل بهینه شده آن در زاویه حمله

  

  گیري نتیجه - 4

هاي  ایرفویل بهینه شده و اصلی در شکل و مقایسه نتایج تحلیل عددي

بیشترین ضریب برآ  19مطابق شکل  نشان داده شده است. 18تا  16

دهد که  رخ میدرجه  15 ي در زاویه حمله GOE 493براي ایرفویل 

 12ایرفویل بهینه شده در زاویه حمله  براي و 602/1مقدار آن برابر 

استال در ایرفویل بهینه شده  باشد. می 788/1درجه و مقدار آن برابر 

 انحنايافتد که علت آن داشتن  ي کوچکتري اتفاق می در زاویه حمله

باشد که باعث ایجاد گرادیان فشار  ایرفویل می وترِ کمترِ در طولِ بیشتر

البته این انحنا در  شود مثبت در جهت جریان و برگشت جریان می

کمترین   تر باعث افزایش نیروي برآ شده است. ي پایین ه حملهزاوی

 باشد. میدرجه  - 3ي  هر دو ایرفویل در زاویه حمله ضریب برآ براي

براي ایرفویل بهینه شده  و 1/0مقدار آن برابر  GOE493ایرفویل  براي

باشد. در زاویه حمله صفر درجه ضریب برآ  می 67/0مقدار آن برابر 

و ضریب برآ ایرفویل بهینه شده برابر  39/0برابر  GOE493ایرفویل 

 باشد. برابري می 47/2 ي افزایش دهنده نشان باشد که می 97/0

  

 
نسبت به زاویه حمله حاصل از تحلیل عددي ضریب برآ  -19شکل 

 ایرفویل بهینه شده و GOE493ایرفویل 

 

دهد.  نشان می دو ایرفویل را براي پساي قطبینمودار  20شکل  

 18در زاویه حمله  GOE 493بیشترین ضریب پسا براي ایرفویل 

ایرفویل بهینه شده در زاویه حمله  و براي 062/0درجه و مقدار آن برابر 

باشد. کمترین ضریب پسا براي  می 117/0درجه و مقدار آن برابر  18

 0069/0درجه و مقدار آن برابر  -3در زاویه حمله  GOE493ایرفویل 

 0083/0و مقدار آن برابر  همان زاویهبراي ایرفویل بهینه شده در  و

 GOE493ایرفویل  يباشد. در زاویه حمله صفر درجه ضریب پسا می

 0087/0ایرفویل بهینه شده برابر  يو ضریب پسا 0071/0برابر 

و   داشتن انحناي بیشتر  ناحیهدلیل ایرفویل بهینه شده به در . باشد می

بیشتر شده  16هاي بالا مطابق شکل  ها در زاویه حمله ي گردابه اندازه

براي ایرفویل  21آیرودینامیکی مطابق شکل  بیشترین بازدهاست. 

GOE493  4/95دهد و مقدار آن برابر  درجه رخ می 6در زاویه حمله 

کاهش  آیرودینامیکی هباشد با افزایش بیشتر زاویه حمله بازد می

دهد که مقدار  درجه رخ می -3 ي یابد. کمترین بازده در زاویه حمله می

باشد. براي ایرفویل بهینه شده بیشترین بازده  می 5/14آن برابر 

دهد و مقدار آن برابر  درجه رخ می 2آیرودینامیکی در زاویه حمله 

ار آن برابر درجه و مقد 19باشد. کمترین بازده در زاویه  می 5/114

 باشد. می 3/22

  

 
 GOE493ایرفویل برآ نسبت به ضریب پسا براي ضریب  -20شکل 

  ایرفویل بهینه شدهنسبت به 

 

 
ایرفویل  نسبت بهبازده آیرودینامیکی ایرفویل بهینه شده  -21شکل 

GOE493  
  

 دهد نشان می GOE493سازي ایرفویل  نتایج تحلیل عددي بهینه

بازده آیرودینامیکی ایرفویل بهینه شده نسبت به نمونه اولیه در که 

درصد، در صفر  59درجه  -1درصد، در  82 ،درجه -3 ي زاویه حمله

درجه  3درصد،  33درجه  2درصد،  41درجه  1درصد، در  50درجه 

هاي  افزایش داشته است و در زاویه حملهدرصد  14درجه  4درصد،  25

یابد. با توجه به اینکه  درجه بازده آیرودینامیکی کاهش می 4بزرگتر از 

 ارتفاع متوسط با مداومت پروازي طولانیهاي فاز پروازي پهپادترین بیش

صفر حدود  ي و در این فاز، پهپاد با زاویه حمله باشد می کروزدر حالت 

با توجه به اینکه ایرفویل بهینه شده در زاویه کند و   درجه پرواز می



 

 
297  

 

ن
یه

شر
 

س
ند

مه
 ی

کان
م

ی
 ک

یز
بر

ه ت
گا

ش
دان

، 
ه پ

ار
شم

اپی
 ی

99
د 

جل
 ،

52
ه 

ار
شم

 ،
2

ن، 
تا

س
تاب

 ،
14

01
ه 

ح
صف

 ،
28

9
 -

29
7

  
– 

ش
وه

پژ
 ی

ل 
ام

ک
یم  - 

 لاد
ن

ارا
مک

 ه
 و

ل
با

اق
 

دهد  بازده آیرودینامیکی را تا دو برابر افزایش می درجهصفر  ي حمله

 هاي ارتفاع متوسط با مداومت پروازي طولانیگزینه مناسبی براي پهپاد

 باشد. می

 

 بندي جمع - 5

براي استفاده در پهپادهاي ارتفاع  GOE493در این مقاله ایرفویل 

متوسط با مداومت پروازي طولانی با الگوریتم الحاقی و تابع هدف بازده 

سازي شده است. در ابتدا براي  (نسبت برآ به پسا) بهینه آیرودینامیکی

نوع شبکه انتخاب و تحلیل عددي در زاویه  5استقلال حل از شبکه، 

یه انجام شد و در نهایت شبکه درجه بر روي ایرفویل اول 10حمله 

المانی به عنوان شبکه نهایی انتخاب شد. براي اعتبارسنجی  135520

استفاده شد و با اعتبارسنجی که انجام شد  0012از ایرفویل ناکا 

متر بر ثانیه و  82/43مشخص شد که براي رژیم جریانی با سرعت 

در ضرائب کمترین خطا  K-Kl-Omegaمیلیون، مدل آشفتگی 3رینولدز 

هاي تجربی را دارد. در ادامه با الگوریتم الحاقی و  آیرودینامیکی با داده

مرحله و تابع هدف بازده آیرودینامیکی، ایرفویل اولیه بهینه  20طی 

 2اي که در زاویه حمله صفر درجه، بازده آیرودینامیکی  شد. به گونه

ارتفاع متوسط دهاي برابر شد. با توجه به اینکه بیشترین فاز پروازي پهپا

صفر درجه و در زاویه حمله  کروزدر حالت  با مداومت پروازي طولانی

تا زاویه و بازده آیرودینامیکی ایرفویل بهینه شده در این  شود انجام می

توان از این ایرفویل در  باشد می  دو برابر بیشتر از ایرفویل اولیه می

با  لانی استفاده نمود.پهپادهاي ارتفاع متوسط با مداومت پروازي طو

استفاده از ایرفویل بهینه شده به جاي ایرفویل اولیه در پهپادهاي 

توان برد و مداومت پروازي را به میزان قابل توجهی  مادون صوت می

  افزایش داد.

  

  نمادها - 6

  علائم انگلیسی

AOA ،زاویه حمله Degree 

CL ضریب برآ، بی بعد  

CD ضریب پسا، بی بعد  

CP  بعد فشار، بیضریب  

C موقعیت مکانی هندسه  

CFD دینامیک سیالات محاسباتی  

EXP تجربی  

L تعداد متغیرها  

L/D  بازده آیرودینامیکی  

M ها تعداد سلول  

P  ،فشارpa 

R میزان باقی مانده  

t ،زمانs  

Ui  ،تانسور سرعتm/s  

Xi ،تانسور مکانm  

  علائم یونانی

ρ   ،چگالیkg/m3  

τ�,�  ،تانسور تنش برشیN/m2 

μ  ،لزجتN. s/m
2

 

α  ،زاویه حملهDegree 

  زیرنویس

L0 برآ در زاویه حمله صفر درجه  

D0  پسا در زاویه حمله صفر درجه  

MAX بیشینه  

Stall جدایش جریان  

  بالانویس

v  شماره سلول  
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