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 1403 تابستان(، 48: یاپی)پ 2سال نهم، شماره 

 

 

راسکم با  یبا روش متداول و آمار نیسرنش12 یمایهواپ یطراح

 یرتاکسیا یکاربر

     

 3ینور یمهد دیس، 2یطلوع رضایعل، 1*کیتلو یفزون مانیا
 07/08/1403تاریخ دریافت:  

 20/09/1403تاریخ پذیرش: 
 

  82716کد مقاله:  

 

 یده ـچک
 

 – 2 نیسرنش 20تا  6 نیمحدود ب تظرفی با سبک – 1شود که : یگفته م ییماهایبه هواپ یهوانورد اتیدر ادب یرتاکسیا

باشند. با توجه به فواصل ی نینشست و برخاست در هر نوع باند زم تقابلی با – 3 یپرواز های برنامه محدوده از خارج پرواز
در  عیتسر زیکاهش زمان و ن نیها و همچننهیدر جهت کاهش هز یپرنده مسافرت لینوع وسا نیاز ا رانیدر کشور اشهرها 
 مایهواپ کیمقاله  نیتوان به نحو احسن استفاده نمود. لذا در ا یم یعوامل خدمات یو هم برا یمشتر ی، هم براییجابه جا

شده است که تا سقف  یراحراسکم ط یآمار یبر اساس روش ها نیسرنش 12 تی(با ظرفFAR 25بر اساس استاندارد )
آب و  طیو مناسب با  شرا ییهوا یتاکس کینات به عنوان  180با سرعت کروز  لیما کالینات 700پا و  در مسافت  22000

 استفاده شده است.  نیکند. در ا یپرواز م رانیا ییهوا

 
 طشرای ،نسرنشی 12، راسکم  روش ،پروازی برنامه بدون، محدود تیظرفسبک با ، یرتاکسیا یمایهواپ یدی:ـان کلـواژگ

 FAR 25 ،رانیا ییآب و هوا

 

                                                           

  taloukifi@gmail.com :یبهشت دیهوافضا، دانشگاه شه یمهندس یدکتر یدانشجو -1
 toloei@sbu.ac.ir:یبهشت دیهوافضا، دانشگاه شه یدانشکده مهندس اریدانش -2

 smnouri1000@yahoo.com:برق، پژوهشگاه هوافضا  یمهندس یدکتر یدانشجو -3

mailto:taloukifi@gmail.com
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 مقدمه  -1
در ابعاد و  مایهواپ یطراح یبرا  یوتریمتعدد کامپ یها وهیراسکم و ش یمعروف آمار وهیاز جمله ش یمختلف یروشها امروزه

، ییو استفاده آن در علوم مختلف از جمله علوم هوا یوتریو گسترده علوم کامپ عیوس شرفتیحجم مختلف وجود دارد .با توجه به پ
 یا هیبر اساس اطلاعات پا زین نجایشود . در ا یراسکم استفاده م یان از روش آمارهمچن لفمخت یها یباز هم همچنان در طراح

. با رفته شده است شی( پ1بر فلوچارت شکل ) یمبتن ی، روند طراح یپرنده مورد طراح یتکنولوژ یبا توجه به سادگ یو آمار
کار اتخاذ شده است . لازم به ذکر  شرفتیها جهت پ میتصمنموده و  یرا بررس یمختلف طراح یها کلیفلوچارت س نیاستفاده از ا

. و اصلاح  استفاده شد ینیجهت بازب یبرگشت یکلهای، از سمطلوب حاصل نشد جیکه تا یباشد که  با توجه به فلوچارت در موار یم
 .ئه شده استارا یاحمراحل طر اتیمشخصات مامور نیبر اساس داده ها و اطلاعات و همچن ری، در ز حاتیبا توجه به توض

 

 1 ماموریت مشخصات–2

( : مشخصات پرواز1جدول )  

Passenger 12 LR 
1050 

ft 

Loiter 

Time 
0.8 h 

Crew 3 
AT 

(Tehran) 

100 

F˚ 

Pressur

ization 
6000–22000 ft 

Range 
700 

NM 

Cruise 

Speed 

180 

KT 
Engine 2× Turboprop 

Ceiling 
22000 

ft 

Cruise 

Altitude 

1000 

ft 

Certific

ation 
FAR 25 

ROC 7.45 s TRMH 
15 

MIN 
- - 

TR 1200ft AOEPUC 75% - - 

−  AOEPUC   : The amount of engine power used in cruise 

− TRMH   : Time to reach maximum height 

 وزن تخمین – 3
( 2فرایند تخمین وزن هواپیما بر اساس پروفیل شکل )

وهله اول نیاز به تعین حداکثر وزن انجام پذیرفته است . در 
برخاست می باشد که خود شامل وزن خالی عملیاتی هواپیما 
، وزن سوخت و وزن مسافرین می باشد . در این خصوص از 

( جهت ارتباط بین حداکثر وزن B( و )Aپارامترهای )
(  نیز استفاده می شود که از 1برخاست و وزن خالی هواپیما )

نهای  برخاست و وزن خالی رگرسیون خطی بین وز
  هواپیماهای همرده استخراج می شود.

 مایهواپ کی یآمار وهیبا ش ی( : فلوچارت روند طراح1شکل ) 

 
 

 
یخط ونیرگرس یخروج ی( : پارامترها2جدول )  

B = 1.289 A = 0.6978 

 
 1خروجی های حاصل از نمودار  

                                                           

1 Mission Specifications 
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log 𝑊TO = A + Blog 𝑊E                                                                                     1 

 مرحله اول -3-1
 حد اکثر وزن برخاست این هواپیما 

2                      PL+ W F+ W OE= W TOW 
 

 تخمین زده شد.بر اساس اطلاعات  موجود از وزن کل چند هواپیمای همرده بهترین  وزن  براساس 

℔= 13850  TOW 

 
 

 مرحله دوم -3-2
 وزن عملیاتی خالی هواپیما 

WOE = WE + WTFO + WCREW 

WE = WTO – ( WP + WF res + WFused + WTFO + WCREW ) 

WTFO = 0.005 WTO 

WCREW = 615 ℔ 

WP = 2580 ℔ 

 سوم مرحله – 3 – 3
 (FWتعیین وزن سوخت )

WF = WF used + WF res                                                                                 

WF res = 0.25 WF used                                                                                                     
  رزرو سوخت وزن – 1 – 3 – 3

 :آمد دست به( 8) رابطه از که 

WF res = WTO ( 1 – Mff ) A                                                                                              

Mff = 
𝑊1

𝑊𝑇𝑂
 . 

𝑊2

𝑊1
 . 

𝑊3

𝑊2
 . 

𝑊4

𝑊3
 . 

𝑊5

𝑊4
  . 

𝑊6

𝑊5
 . 

𝑊7

𝑊6
 . 

𝑊8

𝑊7
 . 

𝑊9

𝑊8
                                                               

 

 ، باقی نسبتها از( محاسبه گردید10برگویت ) که با توجه به سفارش مشتری بر اساس روابط 6و  5( به جز مرحله 2با توجه به شکل) 
 .کتاب راسکم قابل اقتباس می باشد

( : نسبتهای وزنی داده شده در کتاب راسکم3جدول )  
𝑊1

𝑊𝑇𝑂

 0.99 
𝑊4

𝑊3

 0.985 
𝑊7

𝑊6

 0.985 

𝑊2

𝑊1

 0.995 
𝑊5

𝑊4

 0.868 
𝑊8

𝑊7

 0.995 

𝑊3

𝑊2

 0.995 
𝑊6

𝑊5

 0.970 
𝑊9

𝑊8

 0.950 

R(Propeller) = 375 (
𝜂𝑝

𝑐𝑝
)cr . (

𝐿

𝐷
)cr . Ln( 

𝑊4

𝑊5
)                                                  

⇒  
𝑊4

𝑊5
 = 0.868 

E (Propeller) = 375 (
1

𝑉
) . (

𝜂𝑝

𝑐𝑝
)loiter . (

𝐿

𝐷
)loiter Ln(

𝑊5

𝑊6
) 

⇒ 
𝑊6

𝑊5
 = 0.970 

⇒  Mff = 0.755 

 . به دست آمد WF res( 8) فرمول به بازگشت با - 2 – 3 – 3
= 2367.80985 F resW 

 . نیز به دست آمد Wused( 7بر اساس رابطه )
= 591.952 usedW 

 ( : مراحل مختلف پرواز2شکل )
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 ( وزن سوخت هواپیما به دست آمد 6بر اساس رابطه )
Wf = 2959.76185 

  چهارم مرحله – 4 – 3
( وزن خالی و همچنین وزن خالی عملیاتی به 3( و سپس در رابطه )4با مقادیر بالا ، با جایگزاری مقادیر بالا ، ابتدا در رابطه )

 .دست آمد
WE = 7695.23815 ℔ 

WOE = 8379.48815 

  پنجم مرحله – 5 – 3
هواپیمای  ( از رابطه تکنولوژی بین وزن خالی و حداکثر وزن برخاست چند1( و همچنین رابطه لگاریتمی )1این مرحله با توجه به نمودار)در 

 همرده به صورت برازش از اطلاعات موجود بدست آمده است . بنابراین می توان وزن خالی را با داشتن وزن برخاست محاسبه نمود .

log 𝑊𝑇𝑂= 0.6977 + 1.2895 log 𝑊E 

log 𝑊 = 2.669 

  ششم مرحله – 6 – 3
رسید که این خطا قابل قبول بوده و   %0.5با مقایسه وزن تخمین زده شده آزمایشی  با وزن خالی محاسباتی به خطای زیر 

 نشان دهنده آن است که روند محاسبات وزن درست می باشد .
Error = 0.426 < 0.5 

 حساسیت بررسی – 4
، کار برده شده و متغیر بودن آنها انجام محاسبات مربوط به تخمین وزن ، با توجه به تخمینی بودن بعضی از کمیتهای بهبعد از 

. محاسبه حساسیت نتایج به شرح زیر یک از این پارامترها محاسبه نمودمی توان چگونگی تغییر وزن برخاست را نسبت به تغییر هر 
 می باشد. 

 که بر طراحی حاکم هستندتعیین پارامترهایی   -
 تعیین نیاز به تغییر تکنولوژی برای طراحی هواپیما برای پاسخگویی به نیاز مورد نظر -
 که برای به دست آوردن یکیا چند قابلیت جدید عملیاتی جدید مورد نیاز است .تاثیر پارامترهای مختلف در آنالیز حساسیت  -
د قابلیت جدید عملیاتی جدید ، چه سطحی از تغییرات فنی باید در طراحی مشخص شود که برای به دست آوردن یکیا چن -

 . مندرج در کتاب راسکم اعمال شدند اعمال شود . حساسیت ها نسبت به پارامترهای زیر تحت فرمول های

  محموله وزن به برخاست وزن حساسیت – 1

  خالی وزن به برخاست وزن حساسیت – 2

 .برد به برخاست وزن حساسیت – 3 
 حساسیت وزن برخاست  به سرعت  - 5حساسیت وزن برخاست به برد مداومت پروازی  - 4

 حساسیت وزن برخاست به نسبت برا به پسا - 7حساسیت وزن برخاست به مصرف سوخت ویژه  - 6
 

 بررسی کارآیی - 5

 موارد مورد نیاز جهت بررسی کارایی ∗

  1واماندگی سرعت – 1

  2برخاست برای نیاز مورد باند طول – 2
  3طول باند مورد نیاز برای فرود - 3
 ( .حداکثر سرعت مواقع بعضی در)  کروز سرعت – 4 

  4صعود نرخ – 5

  5شده تعیین ارتفاع به رسیدن برای صعود زمان – 6

                                                           

1 Stall Speed 
2 Take Off Length 
3 Landing Length 
4 Rate Of Climb 
5 Time To Climb 
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 1مانور – 7 
 ( به عنوان هواپیمای هدف استفاده شد .King Air B 100)در این مقاله از هواپیمای 

  . پارامترهای مورد نظر  در این بخش به شرح زیر می باشند ∗

 برخاست نیاز مورد برای ضریب حداکثر –. پ TOP  یا توان برخاست TOT برخاست تراست –( . ب S) بال مساحت –الف 

(Flap Down : )L MaxC  نیاز مورد برخاست لیفت ضریب حداکثر –. ت (L Max TOC ث . )– نیاز مورد لیفت ضریب حداکثر 
 (L Max PAC( یا )L Max LC) فرود

   (sV) .واماندگی سرعت تخمین  – 1- 5

𝑊نمودار )شده  ( های مختلف با توجه به سرعت استالهای تخمین زدهL MaxC( و )11در این قسمت با توجه به رابطه )

𝑆
( را بر 

𝑊حسب )

𝑃
 (  در مراحل مختلف ترسیم می نماییم .

  (2) نمودار برخاست حالت در - 1- 1 – 5

 

W = ( 
1

2
 𝜌 V𝑆

2 ) S × CL Max(TO 

(Vs(cr) = 115 
𝑓𝑡

𝑠
 ; 𝜌 = 0.001183 

𝑠𝑙𝑜𝑔

𝑓𝑡3 ) , 

𝑤

𝑠
 = 17.56) 

 

 : تخمین سرعت واماندگی در حالت برخاست 2نمودار 

 (در مرحله کروز 3ندگی )نمودار تخمین سرعت واما – 2 – 1 - 5

 

W = ( 
1

2
 𝜌 V𝑆

2 ) S × CL Max(cr)                                                                                           

⇒ 
𝑤

𝑠
 =

V𝑆
2  × 𝜌 ×CL Max(cr) 

2
  

(Vs(cr) = 125 
𝑓𝑡

𝑠
 ; 𝜌 =

0.001166 
𝑠𝑙𝑜𝑔

𝑓𝑡3 ) , 
𝑤

𝑠
 = 20.01 

 

: تخمین سرعت واماندگی در حالت کروز  3نمودار  

 
 ( در مرحله  فرود 4تخمین سرعت واماندگی ) نمودار  - 3 – 1- 5

 
: تخمین سرعت واماندگی در حالت فرود  4نمودار   

 

W= ( 
1

2
 𝜌 V𝑆

2 ) S × CL Max(Land)                                                                                       

⇒ 
𝑤

𝑠
 =

V𝑆
2  × 𝜌 ×CL Max(Land) 

2
  

(Vs(cr) = 103 
𝑓𝑡

𝑠
 ; 𝜌 = 0.001183 

𝑠𝑙𝑜𝑔

𝑓𝑡3 ) , 
𝑤

𝑠
 = 

18.49 

 

                                                           

1 Maneuvering 
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 تعیین مسافت برخاست  - 2 – 5
 پا تعیین شده است. 1200این مسافت با توجه به کتاب راسکم 

 

 

 
 ( مراحل مختلف تیک آف3شکل )

STOFL = 37.5 × 

𝑊

𝑆

𝜎 𝐶𝐿 𝑚𝑎𝑥 .  (
𝑇

𝑊
)
= TOP25                                                                           

25STOFL = 37.5  TOP 

Based on Raskam's book :   STOFL <
5000 ft 
Band length requirement 

TOP25 = 
5000

37.5
 = 133.31 

𝐼𝑏

𝑓𝑡2 

 فرود مسافت تعیین – 3 – 5

 شده تعیین پا 1050 راسکم کتاب اساس بر مسافت این
 . است

 
 : مراحل مختلف فرود 4شکل 

 کروز سرعت تعین – 4 – 5
 ر نظر گرفته می شود .د حدکثر سرعت %80 کروز سرعت معمولا راسکم کتاب اساس بر

   صعود الزامات – 5 -5

 سرعت کم پرواز در پسا منحنی تخمین - 1 – 5 – 5

CD = CD0 + ∆CD0 + 
𝐶𝐿

2

𝜋 𝐴 𝑅𝑒
 

CD0 = 
𝑓

𝑠
                                                                                                                           

 .یر از کتاب راسکم اقتباس شده استمقادیر ز

e (clean) = 0.85 , e (TO) = 0.80 , e (landing) = 0.75 

s = 368.2 ft2 , f = 6.2661 , SWET = 1566.751 

log10 𝑓 a + b log10 𝑆𝑊𝐸𝑇                                 
a = - 2.3979 , b = 1.0000 , CD0 = 0.01701  

Low Speed Clean = 0.01701 + 0 + 
𝐶𝐿

2

3.14 ×11.45 ×0.85
 

⇒  = 0,01701 + 0.32705 𝐶𝐿
2 ⇒ (

𝑐𝑙

3
2

𝑐𝐷
) max = 19.4367 

به نوبه خود بر روی طیف وسیعی از می باشد.  𝑆𝑊𝐸𝑇در روش تخمین منحنی پسا تمرکز بر روی تعیین مقدار واقعی از 
دارد که با کمک نمودار و معادله بالا قابل محاسبه می باشد. معادله نرخ صعود بدین  TOWمشخصی با  رابطه 𝑆𝑊𝐸𝑇هواپیماها 

 گونه می باشد

RC = RC0 ( 1 - 
h

habs
 )  

 habc =22000 ft ⇒ RC  = 11.45 ft/s 

 15 min clt = ( . Time To Climbزمان صعود برای رسیدن به ارتفاع تعیین شده ) - 6 – 5

 پذیریمانور – 7 – 5

الزامات ویژه جهت مانور پایدار معمولا در مشخصات 
. همچنین قابلیت مانور یک ماموریت پرنده ها گنجانده می شود

 شدت تحت تاثیر ضریب برآ و رانش موتور می باشد.هواپیما به 

 

 4 ولجد
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 معادله پایداری عمود بر مسیر حرکت هواپیما  - 1 – 7 – 5
                  S LC 2M 𝜎S = 1482  𝑞̅ LnW = C 

 
 حداکثر ضریب بار یک هواپیما - 2 – 7 – 5

Nmax = 
1482 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 𝑀

2 

𝑊

𝑆

  

 پیشرانش سیستم انتخاب – 6
نیاز برای هواپیمای ، اقدام به انتخاب آن شد. بنابراین با توجه به تراست مورد های موجود از موتورهای مختلفبا توجه به داده 

 ، موتور مورد نیاز را انتخاب شده است.در حال طراحی
𝑊

𝑃
 = 0.081 

𝑁

𝑊
 

WTO = 13850 ℔ = 61607.869 N 

⇒ P = 754916.642 W = 1012.3597 hp 

وتور پیشرانش )ملخی دو موتوره(، به توان و نوع م با توجه

( De Havilland Canada DHC-6توان از موتور )می
 استفاده نمود.

 

 
 .توان مساحت بال را نیز تخمین زد با این اوصاف می

 
𝑊

𝑆
  = 59.02 ⇒ 

13850

𝑠
 = 59.02 ⇒ S = 234.666 𝑓𝑡2 

 ایرفویل انتخاب و بال نسب محل – 7
. پس از این مرحله به انتخاب می باشد ( High Wingهواپیماهای همرده ترجیح بر نصب در بالای بدنه هواپیما )با توجه به 

 .( موجود می باشدAirfoil Toolsایرفویل می پردازیم . تنوع ایرفویل ها در سایت )
 :چند نکته در مورد انتخاب ایرفویل برای بال ها و دم عمودی و افقی

 .ودی باید متقارن باشدفویل دم عمایر – 1
 .باشد Negative Camber است بهتر افقی دم ایرفویل – 2

𝑻) نسبت – 3

𝑪
 .( دم باید از بال بیشتر باشد

 . باشند برابر هم با باید نوع و ضخامت لحاظ از بال ریشه و نوک ایرفویل – 4

 .می باشند Super Critical نوع از بال برای انتخابی های ایرفویل – 5

 

 
:5شکل  

Tip Wing Airfoil 
(Nasasc2-0714-il)SC(2)-0714Supercritical airfoil 

 : رفتار ایرفویل ها 6شکل 

  
 8شکل  (Vertical Tail Airfoil: ) 7شکل 
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 نمای مختلف  3پیکربندی هواپیمای هدف از  - 8

 
 هواپیما اصلی طرح – 9

  

 
  گیری نتیجه – 10

وسیله  امروزه استفاده از هواپیما در مسافرتهای طولانی و کوتاه بسیار شده است و تقاضای استفاده از اینبا توجه به اینکه 
، از اکثر هواپیما ها به دلیل ی باشد . اما مشکلی که وجود دارد، لذا نقش آن در زندگی بشر پررنگ محمل و نقل بسیار بالا است

هوایی در هر سفری نمی توان استفاده نمود و همچنین با در نظر داشتن موارد ذکر حجم بالا و نیاز به عوامل و پرسنل زمینی و 
. از این رو هواپیماهای تحت عنوان ایرتاکسی با توجه به  ابعاد کوچک و ی برای بعضی از سفرها وجود نداردشده نیز توجیه اقتصاد

، توجیح  قابل قبولی در سفرهای رسنل زمینی و هواییبه عوامل و پ ظرفیت محدود حمل مسافر و در نتیجه بی نیازی این سفرها
، حذف مخارج جاری دیگر و در نتیجه و کم تردد از لحاظ کمی استهلاک، مصرف انرژی، تحت تعمییرات اساسی قرار گرفتن کوتاه

ی و مهمتر آنکه کاهش هزینه دارند . مخصوصا این نوع وسایل پرنده سبک در مسیرهای فرعی بین شهرستانی با هر نوع طول باند
. از این رو با استفاده از ایر توانند پرواز خود را انجام دهند بدون برنامه پروازی و خارج از سیستم های اداری در کوتاه ترین زمان می

تاکسی می توان سفرهایی که به صورت زمینی در زمان طولانی انجام می پذیرد را در وهله اول با کمترین زمان ممکن و در وهله 
دوم با کمترین هزینه ممکن برای یک شرکت هواپیمایی و در وهله سوم با کمترین هزینه برای مسافر با توجه به بی نیازی نسبی 

 . چندان می نماید ( به انجام رساندبه عوامل و تاسیسات فرودگاهی خاص ) که به نوبه خود هزینه های یک پرواز را دو 
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