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This research aims to conceptually and optimally design a hybrid-electric octocopter to carry cargo 

or passengers. The drone uses a Wankel engine connected to an electricity generator to drive the 

brushless motors or charge the batteries. A genetic algorithm is employed to optimize the total 

weight and thrust force. The design variables include the engine power, fuel tank capacity, 

capacity and number of battery cells, brushless motor speed constant, speed controllers’ amperage, 

arm length, arms cross-section diameter, propeller radius, and propeller angular velocity. The 

engine’s mass-to-weight ratio is considered a key input parameter of the algorithm used to study 

the effect of technology on the final design. Two optimization objective functions are used: 1. 

maximizing the fuel-to-gross weight ratio and, 2. maximizing the thrust-to-weight ratio. 

Numerical results show that long flight ranges of order 1000 km are achievable with the designs 

presented by the first objective function, thanks to their large fuel capacity. According to our 

calculations, the overall performance of the octocopter configurations obtained by the second 

objective function with engine mass-to-power ratios of a=0.3 and a=0.6 (kg/kW) is very close. In 

other words, further advancement in Wankel engines’ mass-to-weight ratio does not result in 

considerable improvements in short-range VTOL vehicles. 

Extended Abstract 

 Introduction 

ntercity and suburban transportation often consume significant time and energy for passengers. Issues such 

as wasted time, energy concerns, traffic congestion, road construction costs, and the desire for enjoyable 

travel experiences have brought air taxis into the spotlight. Multi-rotors have emerged as one of the best 

options for air taxis due to their ability to fly autonomously and their smaller propellers compared to single-rotor 

helicopters. This design difference enhances flight safety and reduces the risk of damage. Many existing multi-

rotors are fully electric and utilize lithium-polymer batteries for power storage. However, these batteries' limited 

power capacity and high weight restrict their flight range. To address this limitation, hybrid multi-rotors 

incorporate a combustion engine, electric generator, and electric batteries to extend their range. Although early 

multi-rotors were introduced in the early 20th century, it took a long time for these aircraft to be used commercially 

and militarily due to various technical challenges. In recent years, several engineering companies have successfully 

developed passenger multi-rotor air taxis. Notable examples include the EHang 184, Volocopter 2X, Surefly, 

Airbus's Vahana, Bell Nexus, and Lilium Jet. 

In recent years, the design and construction of vertical take-off and landing (VTOL) vehicles have attracted 

the attention of many scientific and academic centers. For example, NASA has introduced a program to design, 

produce, and test multi-propeller flying machines [1-2]. Several studies in the literature have focused on comparing 

different VTOL rotor configurations for various flight ranges (see Refs. [3-5]). Additionally, some researchers are 
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concentrating on identifying the most effective power management systems for different flight missions (refer to 

[6]). The optimal design and configuration of vehicle components have also been explored by numerous 

researchers (see [7-12]). Furthermore, several studies have been published regarding the performance analysis and 

optimization of short take-off and landing (STOL) aircraft (see Refs. [13-14]). A comprehensive review of the 

current state of hybrid aircraft technology has been conducted by Ye et al. [15]. The design, evaluation and 

optimization of vertical flight machines with different configurations is still the subject of study by various 

engineers and researchers. As examples of recent studies, references [16] to [21] can be mentioned. 

This research aims to conceptually and optimally design a hybrid-electric octocopter capable of carrying cargo 

or passengers. The drone utilizes a Wankel engine connected to an electricity generator, which drives the brushless 

motors or charges the batteries. The batteries are integrated to support the Wankel engine during takeoff and ensure 

a safe landing in case of engine failure. Although gasoline-powered Wankel engines emit relatively high levels of 

pollutants, they are lighter and more compact than traditional piston engines. These advantages help reduce the 

overall mass of the hybrid urban aircraft, compensating for its lower efficiency and higher emissions. The use of 

Wankel engines in aerial vehicles has been discussed in references [22-25]. In multi-rotor designs, the thrust-to-

weight ratio is the primary design factor. The objective is to identify a configuration that maximizes this ratio to 

enable long-range and fast flights. A genetic algorithm is employed to optimize the total weight and thrust force. 

The mass-to-weight ratio of the Wankel engine is regarded as a crucial input parameter for the genetic algorithm, 

allowing for the examination of how this technology influences the final design. Genetic algorithms are commonly 

used in various optimization problems related to multirotor design (for instance, see references [26-28]). 

 The vehicle configuration 

Figure 1a schematically shows a view of the octocopter under consideration. Figures 1b, 1c, and 1d show the 

arrangement of the rotors, the forces applied to the model in static flight mode, and the forces applied to the model 

in horizontal flight at a constant speed, respectively. The main components of the vehicle include the frame 

(consisting of the main chassis and arms), cockpit, rotors, controller, lithium battery, and power generation and 

transmission system. The chassis, located in the center, houses the engine, fuel tank, cargo or passenger cabin, and 

electrical and control components. The frame must be strong enough to minimize vibrations from the motors. 

 
Figure 1. a) a general schematic of the considered octocopter, b) the arrangement of the rotors, c) the forces applied to the model in 

static flight mode, and the forces applied to the model in horizontal flight at a constant speed. 
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 Parametrization of the components 

In this research, we assume the design parameters as bonded continuous variables and employ the genetic 

algorithm method for design and optimization. For this purpose, we require a parametrization of the weight and 

characteristics of the main components. There are statistical relationships between the mass and main properties 

of the vehicle components. These relations allow algorithms to predict the components' weight. 

Electric and hybrid air taxis often use brushless motors with a speed constant of less than 200. Table 1 shows 

the specifications of 9 brushless motors from T-Motor Company [29]. According to these data and using the curve 

fitting method, the relationship between the mass and speed constant is defined as 𝑚𝑚 = 10.693𝑒−0.024 𝑘𝑣. The 

relationship between the speed controller mass and maximum rated amperage is 𝑚𝑠𝑐 = 0.8421 𝐴𝑚𝑎𝑥 .  Wiring, 

including all signal and power lines, accounts for about 5% of the total weight. Several manned rotors typically 

use lithium batteries due to their high power-to-weight ratio. The relationship between battery mass and capacity 

for lithium-polymer batteries of 2 to 6 identical cells is 𝑚𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 = (0.026373 𝑠 + 2.0499 ∗ 10−5)𝐶, where, C is 

the battery capacity and s is the number of battery cells [7].  

To obtain the relationship between the weight and diameter of a propeller, we use the corresponding data of T-

Motor large propellers [29]. Information on the 12 large carbon fiber propellers is given in Table 2. Based on this 

information, the mass of the propellers is estimated by 𝑚𝑝 = 0.7 ∗ 𝐷2 − 0.39 ∗ 𝐷 + 0.0616, where 𝐷 is the 

propeller diameter. Examining several large multi-rotors, it appears that about 30% of the total weight is allocated 

to the structure [1]. The structure consists of arms, a central support plate, a cabin, and landing gears. We consider 

a carbon fiber structure with a density of ρ=1760 kg/m3. The total weight of the cockpit, landing gears, and 

emergency parachute is estimated to be 150 kg. The arms' weight is obtained as 𝑚𝑎𝑟𝑚 = ρAL =

ρ (
π

4
(𝑑2 − (𝑑 − 2 ∗ 𝑡)2) 𝐿, where, L, d, and t are the length, diameter, and wall thickness of the cylindrical arms, 

and b and h stand for the width and thickness of the base plate, respectively. Here we assume t=d/8. 

Usually the engine mass-power relation is estimated by a linear equation. According to the catalogs of 

Advanced Innovative Engineering [30], Table 4 reports the mass and power data for 4 Wankel engines. Based on 

these data, the mass-power equation is estimated as 𝑚𝑤𝑚 = 0.2976 𝑃 + 1.2142.  (𝑅2 = 0.9992). Here, mwm and 

P stand for engine weight and power, respectively, and R2 shows the root-mean-squared value. We might simplify 

the above equation by 𝑚𝑤𝑚 = 𝑎 𝑃, where, a is the mass-to-power ratio which depends on the manufacturer’s 

technology and equals 0.3 for AIE Wankel engines.  

.[29] Motor brushless motors with kv<200-Table 1. Speed constant of T 

Speed constant (kv) 160 150 120 100 80 43 38 35 29 
Mass (kg) 0.18 0.47 0.649 0.415 1.74 3.6 4.48 5.9 5.13 

 

.[29]motor carbon fiber large propellers -Table 2. Mass and diameter of the T 
Diameter (m) 1.5748 1.4478 1.3208 1.1938 1.016 0.762 0.6604 0.33 0.3048 0.254 0.2286 

Mass (kg) 1.052 0.99 0.87 0.702 0.237 0.13 0.087 0.024 0.022 0.015 0.011 
 

.[30]Table 3. The mass and power of 4 sample Wankel engines  

Power  (kW) 30 11.2 3.7 90 
Mass (kg) 10 5 2 28 

The generator weight is predicted using the NDARC parametric equation 𝑚𝑔 = 𝑇𝐹 × 0.4536 ×

0.5382 𝑄𝑓𝑡−𝑙𝑏
0.8129 (𝑘𝑔) , where Q(ft-lb) is the generator’s peak torque in ft-lb and TF is the technology factor to account 

for the entire generator system weight. TF is taken at 1.65 for large engine/ generator sets [1]. Tank capacity is a 

significant factor in boosting flight time and length. Table 4 shows the mass and capacity of 10 composite fuel 

tanks of Tek-Tanks Inc [31]. Converting these data into metric units and considering the gasoline density equal to 

680 kg /m^3, the mass of the full tanks in terms of their volume is approximated by 𝑚𝑓𝑡 = 0.836 𝑉 − 0.689 (𝑘𝑔). 

The weight of the passenger or the payload is considered m_payload=100(kg). 

.[31]Tanks Inc. fuel tanks -Table 4. The mass and the volume of Tek 

Volume (liter) 10 16 22 30 55 67 85 90 160 200 

Empty tank weight (kg) 0.7 1.2 1.9 2 7 11 15 16 25 28 
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 Governing Equations and Optimization 

The equations governing the various components are as follows: 

Arms: The arm length depends on the number of arms and the diameter of the propellers. Figure 1b shows the 

arrangement of the propellers in an octocopter. According to this figure, we can write 𝐷 + 𝐾 = √2𝑅, where, D, 

K, and R denote the propeller dimension, the propellers’ distance, and arm length, respectively. To design the 

structure, the material, length, and diameter of the arms must be determined and optimized. Here, we consider 

carbon fiber arms of the hollow circular cross-section with length L, diameter d, and thickness t. The drone weight 

W (N) is applied to its center of mass (Figure 1c). The bending torque MB (N.m) in the arms center equals 

MB=WR/4, and the maximum normal stress is 𝜎𝑚 =
|𝑀𝐵| 𝑑

𝜋

32
(𝑑4−(𝑑−2∗𝑡)4)  

. 

Propellers: the propeller's thrust and output power is defined as 𝑇 = 𝑛𝑟 × 𝜌𝑐𝑡𝑛2𝐷4 , and 𝑃 = 𝑛𝑟 × 𝜌𝑐𝑝𝑛3𝐷5, 

where, nr is the number of the rotors and T[N], P[W], ρ[kg/m^3 ], n[rps], D[m], ct, and cp stand for air thrust force, 

propeller power, volume density, motor speed, propeller diameter, thrust coefficient, and power coefficient, 

respectively [1]. The thrust and power coefficients are not constant and depend on flight velocity and the propeller 

speed, pitch, and diameter. Manufacturers commonly obtain these coefficients by testing propellers at 4000 rpm 

at static flight. 

Batteries: Flight time depends on the power consumption of the propellers. In series hybrid multi-rotors, the 

efficiency of brushless motors ηm is over 95%, and the efficiency of the speed control units η_s is close to 98%. 

Considering the efficiency coefficients corresponding to the propellers and the speed control units, the propellers’ 

power is a portion of the batterys’ electric power (Pp=ηm ηs PE). On the other hand, battery discharge time is 

obtained from the ratio of battery capacity to the electric current. As a result, when flying with the maximum motor 

power, the battery discharge time can be calculated as 𝑡0 =
𝐶𝐵

𝑛𝑟 𝐼
=

𝐶𝐵

𝑛𝑟(𝑃𝐸 /𝑉𝐵 )
=

𝜂𝑚𝜂𝑠𝑉𝐵𝐶𝐵

𝑛𝑟𝜌𝐶𝑃𝑛3𝐷5 , where, t0, CB, VB, and 

I are the battery discharge time, battery capacity, battery voltage, and maximum propeller amperage [7]. 

Total mass: The total mass of the drone is the sum of the masses of the structure, the engine, the fuel tank, the 

propellers, the batteries, the arms, the payload, and other weights. 

The design constraints are: 1) The torque of the propeller and brushless motor must be equal, 2) Maximum 

normal stress of the arms must be less than the allowable limit, 3) Arm deflection must not exceed the maximum 

allowed value, 4) Arm length must be proportional to propeller diameter, 5) Known upper and lower mass limits 

for all components, 6) Known weight of the cabin, passenger, and landing blades. The optimization objective 

functions in this research are as follows: 

a) Maximizing the ratio of tank weight to total weight (𝑀𝑎𝑥(𝑚𝑓𝑡/𝑚𝑡𝑜𝑡)), 

b) Maximizing the ratio of lifting force to total weight (𝑀𝑎𝑥(𝑇/(𝑚𝑡𝑜𝑡𝑔))). 

The first objective function seeks to maximize flight time. In this case, as one of the constraints, the minimum 

thrust-to-weight ratio of 1.3 is considered. The second objective function seeks to maximize the thrust-to-weight 

ratio and increase the flight speed or cargo-carrying capacity. In this case, the minimum fuel to gross weight of 

0.1 has been applied as one of the constraints. The other constraints are 

𝑐1(𝑥): 𝑆𝐹 ∗ 𝜎𝑁 ≤ 𝜎allowable(𝑐𝑎𝑟𝑏𝑜𝑛−𝑓𝑖𝑏𝑒𝑟)  ,        𝑐2(𝑥): 𝑚𝑡𝑜𝑡 ≤ 800(𝑘𝑔) , 
𝑐3(𝑥): P ≤ 𝑃wm ,           𝑐4(𝑥): 𝑡0 ≥ 6 𝑚𝑖𝑛  ,          𝑐5(𝑥): 𝑘 ≥ 0, 

𝑐6(𝑥): 𝑄𝑚 =
𝑃𝑝𝑟𝑜𝑝

𝜔
  ,       𝑐7(𝑥): 𝛿 ≤ 𝛿𝑚𝑎𝑥,               𝑥𝐿𝑜𝑤𝑒𝑟 𝐵𝑜𝑢𝑛𝑑 ≤ 𝑥 ≤ 𝑥𝑈𝑝𝑒𝑟 𝐵𝑜𝑢𝑛𝑑 

(1) 

In the equation, SF is the safety factor, Qm is the brushless motor torque, ω is the propeller's angular velocity, 

𝜎𝑁 is the arms' normal stress from lifting force, and k is the distance between propeller tips. The first constraint 

ensures normal stress does not exceed allowable limits, with carbon fiber tensile strength around 3.5 GPa and a 

safety factor of 10 for fatigue considerations. The second constraint sets a maximum weight of 800 kg. The third 

requires the Wankel engine to meet the power demand of all eight rotors. The fourth constraint mandates a 

minimum battery discharge time of 6 minutes for optimal engine performance during takeoff and safe landing in 

case of failure. The fifth ensures a positive distance between propeller tips, while the sixth requires brushless 

motors to provide necessary torque. The seventh limits arm deflection to 6 mm. Finally, design variables must stay 
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within specified upper and lower bounds, detailed in Table 5, based on market components and rotor specifications. 

Parameters and the genetic algorithm are outlined in Table 6. 

Table 5. Upper and lower bound of design variables 

Design variable 
Lower 

bound 

Upper 

bound 
Design variable 

Lower 

bound 

Upper 

bound 

Wankel engine power (kW) 100 200 Propeller Diameter (cm) 80 250 

Fuel tank capacity (gallon) 5 50 Arm length (cm) 200 450 

Battery capacity (Ah) 35 100 Cross-section diameter of the arms (cm) 4 20 

Brushless motors speed constant Kv 30 150 Propeller angular velocity (rpm) 1000 4000 

Speed controllers amperage (A) 100 400 Number of battery cells 15 30 
 

 

Table 6. Problem parameters and genetic algorithm parameters 

GA parameters Problem parameters 

Number of design variables 10 Safety factor 10 

Initial population 10000 Propellers’ tip distance 𝑘 50 (cm) 

Initial population selection Random Air density )31.2 (kg/m 

Maximum generations 180 Carbon fiber density )31760 (kg/m 

Selection mechanism Tournament Thrust coefficient 0.11 

Tournament coefficient 3 Power coefficient 0.03 

Mutation rate 0.2 Fiber carbon allowable stress 3500 (MPa) 

Crossover rate 0.8 Penalty factor 1000 

 Results 

GA was used to optimize the weight of the manned octocopter with four mass-to-power ratios for the Wankel 

engine: 0.3, 0.4, 0.5, and 0.6 (kg/kW). The algorithm converged to optimal values after 180 iterations, as shown 

in Table 7. Design variable values were similar across ratios, except for fuel tank capacity. Equivalent weights for 

the parameters are in Table 8, and Table 9 outlines the specifications of the designed octocopters. For the first 

objective function (maximum fuel to gross weight ratio), thrust-to-weight ratios approached the minimum 

constraint of 1.3. For the second objective function (maximum thrust-to-gross weight ratio), fuel-to-gross-weight 

ratios neared the minimum of 0.1. Since thrust ratio is crucial for flight stability in multi-rotor applications, the 

second design criterion is chosen as preferred. 

Table 7. Optimal design variables defined by GA for the suggested objective functions 

 Objective Function 1 Objective Function 2 

Engine mass to power ratio (kg/kW) 0.3 0.4 0.5 0.6 0.3 0.4 0.5 0.6 

Wankel engine power (kW) 165.75 161.04 164.10 159.05 163.79 163.76 162.57 144.90 

Fuel tank capacity (liter) 250.47 225.77 215.84 184.66 62.61 65.27 68.21 68.84 

Battery capacity (Ah) 24.88 24.51 24.43 23.99 15.78 16.90 17.88 18.67 

Brushless motors speed constant Kv 38.41 38.18 37.05 38.24 43.06 42.87 42.17 42.48 

Speed controllers amperage (A)  316.34 323.51 318.83 306.10 317.76 321.42 318.04 284.26 

Propeller diameter (cm) 145.39 145.54 146.63 144.20 140.25 140.72 141.32 138.25 

Propeller angular velocity (rpm) 2672.14 2640.13 2625.27 2673.15 2828.80 2812.74 2785.97 2781.31 

Arm length (cm) 276.50 277.20 278.80 274.73 268.65 269.39 270.29 266.09 

Cross-section diameter of the arms (cm) 9.09 9.10 9.21 9.05 8.14 8.25 8.36 8.29 

Number of battery cells 18.67 18.55 18.98 18.77 17.67 17.66 17.76 17.62 

 

 
Table 8. Optimal weights (kg) of octocopter components according to the introduced objective functions 

 Objective Function 1 Objective Function 2 

Engine mass to power ratio (kg/kW) 0.3 0.4 0.5 0.6 0.3 0.4 0.5 0.6 

Wankel engine 49.72 48.31 49.23 47.71 49.14 49.13 48.77 43.47 

Generator 14.20 13.87 14.09 13.73 14.06 14.06 13.98 12.73 

Full fuel tank 217.21 194.82 185.84 157.80 50.78 53.04 55.55 56.09 

Battery 97.99 95.92 97.81 95.00 58.84 62.97 67.02 69.41 

Brushless motors 34.02 34.22 35.15 34.16 30.43 30.57 31.09 30.86 

Speed controllers 2.13 2.18 2.15 2.06 2.14 2.17 2.14 1.91 

Propellers 7.79 7.81 7.96 7.64 7.13 7.19 7.27 6.88 

Arms 55.32 55.54 57.15 54.42 43.10 44.32 45.72 44.19 

Structure + etc. 150 150 150 150 150 150 150 150 

Payload 100 100 100 100 100 100 100 100 

Total 728.40 702.67 699.37 662.53 505.62 513.44 521.53 515.54 
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Table 9. Fuel weight and trust ratio defined by GA for the suggested objective functions 

 Objective Function 1 Objective Function 2 

Engine mass to power ratio (kg/kW) 0.3 0.4 0.5 0.6 0.3 0.4 0.5 0.6 
Fuel weight/total weight 0.298 0.277 0.2657 0.238 0.100 0.103 0.107 0.109 

Trust/total weight 1.31 1.331 1.362 1.394 1.831 1.807 1.775 1.639 

 Flight time and specifications 

A general aerodynamic and energy study is required to assess the flight specifications of the designed 

octocopters. The flight mechanism of multi-rotors is almost similar to the flight of a helicopter. In a forward flight, 

the vehicle takes a pitch angle shown in Fig. 1d. The forward pitch angle equals 𝜃 = 𝐶𝑜𝑠−1(𝑚𝑡𝑜𝑡𝑔/𝑇). The 

maximum pitch angle corresponds to the angle where the total weight balances the vertical component of the full 

available thrust. For example, the maximum pitch angle for the thrust ratio of 1.831 (which corresponds to OF2 & 

a=0.3 and is the largest among the different designs) is 56.7 degrees. Assuming that the drone flies at a constant 

cruise velocity, the horizontal flight velocity is determined by balancing the drag force with the driving force (the 

horizontal component of the thrust force) i.e. 𝒱ℎ𝑜𝑟 = √
2𝑚𝑡𝑜𝑡𝑔 tan 𝜃

𝜌𝑐𝐷𝐴𝑒𝑓𝑓
, where ρ, cD, and Aeff are air density, the drag 

coefficient, and the effective area, respectively [32]. The effective area of the multi-rotor in a horizontal flight is 

estimated by the vertical projection of the vehicle top and front area (𝐴𝑒𝑓𝑓 = (𝐴𝑡𝑜𝑝 + 4𝜋𝑟𝑝
2) 𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝐴𝑓𝑟𝑜𝑛𝑡  𝑠𝑖𝑛𝜃). 

In this study, we consider the cockpit as a sphere body connected to the arms and the rotors to have a simple 

estimation of the drag coefficient. This assumption lets us take help from the Theys and De Schutter experimental 

results [28]. They tested the forward flight dynamics of a sphere-body quadcopter to study the relations between 

pitch angle, forward velocity, and consumed power. They used different body diameters and vehicle weights and 

measured the steady-state forward speed and consumption power at different pitch angles. Using their obtained 

data for body diameters of 25, 30, and 40 cm and setting the drag coefficient of 0.47 for spheres, we defined a drag 

coefficient of approximately 0.5 for the entire projected frontal area. Accordingly, we use this drag coefficient 

value to approximate the flight range and velocity at different flight pitch angles. In addition, we use the top and 

front body areas of 𝐴𝑡𝑜𝑝 = 𝐴𝑓𝑟𝑜𝑛𝑡 = 1.5𝑚2 in further calculations. In the pitch angle range 5~55 degrees and for 

the design case OF2 & a=0.3 (see tables 7-9), the D/q ratio (𝐷/𝑞 = 𝑐𝐷𝐴𝑒𝑓𝑓) increases monotonically as the pitch 

angle increases, and it equals D/q=3 at pitch angle θ=39°, which is identical to that reported in Ref. [1] for the 

conceptual diesel octocopter.  

Figure 2 shows the variation of propeller power consumption versus pitch angle for the design case OF2 & 

a=0.3. The maximum cruise speed occurs at the pitch angle where the required power is 90% of the maximum 

generated power, slightly below the peak pitch angle. The highest cruise speed is Vhor=55.08 m/s=198.29 km/hr at 

a pitch angle of 52.3°. In comparison, fixed-rotor air taxis like the E-Hang 184, Surefly, and Volocopter have top 

speeds of around 100 km/h. At a forward pitch angle of 20 degrees, this octocopter achieves a horizontal cruise 

speed of approximately 139 km/h. 

 

Figure 2. Variations of the consumed power ratio (consumed power/maximum achievable propeller power) vs. pitch angle for 

constant cruise speeds. Maximum cruise speed is attributed to the power ratio of 0.9 (i.e. the red circle in the figure). 
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Figure 3. Flight specifications of the octocopter designs obtained using the first and the second objective functions for the engine 

mass-to-power ratios of 0.3 and 0.6 (kg/kW): (a) maximum propellers’ consumption power 

The maximum vertical flight speed is 𝒱𝑣𝑒𝑟 = √2
𝑇−𝑚𝑡𝑜𝑡𝑔

𝜌𝑐𝐷(𝐴𝑡𝑜𝑝+4𝜋𝑟𝑝
2)

, where, 𝐴𝑡𝑜𝑝 + 4𝜋𝑟𝑝
2 is the effective top 

surface of the octocopter. For example, the effective top surface with the propeller diameter Dp=140.25 cm and 

𝐴𝑡𝑜𝑝 = 1.5𝑚2 equals 7.68 m2. Substituting this value into Eq. (22), the maximum vertical speed for the design 

case OF2 & a=0.3 is 42.27 m/s. 

During the flight, the vehicle consumes fuel, and its weight decreases gradually. To estimate the flight time 

and the flight range of a designed octocopter, we assume that the VTOL vehicle flies with its average weight, i.e. 

half the weight of the fuel tank. The flight time is calculated as t𝑓𝑙𝑖𝑔ℎ𝑡 = (𝑤𝑒𝑛𝑔𝑖𝑛𝑒 + 𝑤𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦)/𝑃𝑎𝑣 , where, 𝑤𝑒𝑛𝑔𝑖𝑛𝑒  

is the useable electrical energy produced in the engine-generator set from gasoline fuel, 𝑤𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦  is the useable 

energy stored in the batteries, and  𝑃𝑎𝑣  is the average consumption power of the propellers [33-34]: 

𝑤𝑒𝑛𝑔𝑖𝑛𝑒 = 𝜂𝑤𝑚𝜂𝑔𝑒𝑛𝐸𝑔𝑎𝑠𝑚𝑓𝑡,       𝑤𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 = 𝜂𝑚𝜂𝑠𝑐𝐸𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦𝑚𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 (2) 
In the above equations, 𝐸𝑔𝑎𝑠, 𝐸𝐵𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 , 𝜂𝑤𝑚, 𝜂𝑔𝑒𝑛, 𝜂𝑚, and 𝜂𝑠𝑐  are the energy density of gasoline, the energy 

density of lithium battery, the efficiency of the Wankel engine, the efficiency of the generator, the efficiency of 

the electric motors, and the efficiency of the speed controllers, respectively. According to the datasheet of the 

Rotron RT600-XE Wankel engine, the energy efficiency of Wankel engines can be over 50% [35].  

In the subsequent calculations, we use a Wankel engine efficiency of 𝜂𝑤𝑚 = 0.4, with 𝐸𝑔𝑎𝑠 =

12.5(𝑘𝑊ℎ/𝑘𝑔)), 𝐸𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 = 0.25(𝑘𝑊ℎ/𝑘𝑔), 𝜂𝑔𝑒𝑛 = 0.95, , 𝜂𝑚 = 0.95, and 𝜂𝑠𝑐 = 0.98. Figure 3 illustrates the 

maximum propeller power consumption, horizontal velocity, flight time, and flight range versus pitch angle for 

octocopter designs with engine mass-to-power ratios of 0.3 and 0.6 (kg/kW), based on the first and second 

objective functions. The average vehicle weight was used to estimate these parameters. Overall, the changes in 

these parameters with pitch angle are similar across configurations. Figures 3a and 3c show that propeller power 



Design and weight optimization of a manned hybrid octocopter 432 
 

Mechanics of Advanced and Smart Materials Journal 4(3) (2024) 425 – 448 
 

consumption and flight velocity increase with pitch angle, while flight time decreases. Maximum flight range 

occurs at a pitch angle of θ=23° (Fig. 3d).   

Fig. 3b shows that the configurations for OF1 & a=0.3 achieve higher cruise velocities at the same pitch angle 

than other designs, despite having the highest gross weight due to their larger fuel tank capacity. All designs had 

similar cockpit dimensions, leading to comparable drag forces at the same pitch angle and cruise velocity. Designs 

with greater mass require larger thrust forces to balance weight, resulting in higher horizontal velocities. Figure 

3d indicates that VTOL designs for OF1 & a=0.3 or a=0.6 can achieve flight ranges around 1000 km due to their 

large fuel capacity, though their thrust ratios are relatively low when full (T/W=1.31 for a=0.3 and T/W=1.39 for 

a=0.6). Tilt-rotor vehicles are recommended for better fuel efficiency on long flights. Overall, the performance of 

designs with OF2 & a=0.3 or a=0.6 is similar, indicating that advancements in the mass-to-weight ratio of Wankel 

engines do not significantly improve short-range VTOL vehicles. 

 Comparison study 

Table 10 compares the specifications of the octocopter designed in this research (OF2 & a=0.3) with NASA's 

conceptual diesel quadcopter [1], using indirectly calculated data for some of NASA's specs. While many features 

of the designs are similar, with comparable total weight and carrying capacity, the low mass-to-power ratio of the 

Wankel engine allows our octocopter to achieve significantly higher cruise speed, flight range, and thrust-to-

weight ratio than NASA’s concept. 

Table 10. Comparing the conceptual Wankel engine octocopter of this work to the conceptual diesel quadcopter of Ref. [Error! 

Reference source not found.] 

Characteristic [1]Ref.  This work Characteristic [1]Ref.  This work 

Engine mass-to-power (kg/kW) 1.9 0.3 Fuel weight/total weight 0.018 0.1 

Fuel tank weight (kg) 15 50.78 Disk loading (lb/ft2) 2.5 15.355 

Engine power (kW) 61.89 163.79 Propeller diameter (cm) 360 140.25 

Rotor group weight (kg) 55.7 37.56 Thrust (N) 6738* 9081 

Batteries weight (kg) 0 58.84 Thrust/weight 1.36* 1.83 

Payload weight (kg) 113 100 Maximum speed (m/s) 52.4 62.69 

The total weight (kg) 505 505.62 Maximum rotor speed (rpm) 523* 2828.8 

Fuel tank capacity (liter) 10.93 62.61 Range (km) 92.6 396 

* Calculated indirectly using the reported data 

 Conclusion 

Weight optimization of a single-passenger hybrid octocopter with a Wankel engine was performed using a 

genetic algorithm. Design variables included engine power, fuel tank capacity, battery specifications, motor speed 

constant, speed controller amperage, arm length, cross-section diameter, propeller radius, and angular velocity. 

The objective functions were maximum fuel capacity and maximum power-to-weight ratio. We simplified the 

nonlinear optimization problem using penalty functions, and the algorithm converged after 180 iterations. The 

results indicated that the second objective function led to a design with lower weight and higher thrust ratio, making 

it preferable for urban transportation. Compared to NASA's single-passenger conceptual quadcopter, our design 

showed significant improvements in thrust ratio and maximum horizontal speed, despite similar total weight. 

Currently, components for multi-rotors are primarily available for small unmanned vehicles, necessitating custom 

designs or selection of components for passenger hybrid octocopters based on the genetic algorithm's 

specifications.
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 چکیده  واژگان کلیدی
 ،هیبرید پره هشت

 ،وزن سازیبهینه

 ،ژنتیک گوریتمال

 .وانکل موتور

ن وسیله پردازد. ایالکتریکی برای حمل بار یا مسافر می-پره هیبریدسازی یک هشتاین تحقیق به طراحی مفهومی و بهینه 

ند. یک کها استفاده میاندازی موتورهای بدون جاروبک و شارژ باتریاز یک موتور وانکل متصل به یک ژنراتور برق برای راه

سازی وزن کل و نیروی رانش به کار گرفته شده است. متغیرهای طراحی شامل قدرت موتور، تم ژنتیک برای بهینهالگوری

های باتری، ثابت سرعت موتور بدون جاروبک، جریان الکتریکی ظرفیت مخزن سوخت، ظرفیت و تعداد سلول

باشد. در الگوریتم ای پروانه میو سرعت زاویههای سرعت، طول بازو، قطر مقطع عرضی بازوها، شعاع پروانه کنندهکنترل

یک پارامتر ورودی کلیدی برای بررسی تأثیر فناوری بر طراحی نهایی در  عنوانبهمورد استفاده، نسبت جرم به وزن موتور 

وزن حداکثر کردن نسبت سوخت به  -1شوند: سازی استفاده مینظر گرفته شده است. در این مطالعه، دو تابع هدف بهینه

های ارائه شده توسط دهد که با طراحیحداکثر کردن نسبت نیروی رانش به وزن. نتایج عددی نشان می -9ناخالص و 

کیلومتر قابل دستیابی است، که به دلیل ظرفیت بالای سوخت  1555تابع هدف اول، پروازهای طولانی به طول حدود 

های نسبت و برایآمده از تابع هدف دوم دستپره بههای هشتیباشد. طبق محاسبات ما، عملکرد کلی پیکربندها میآن

ر در ، پیشرفت بیشتیگردعبارتبهنزدیک است. به هم )کیلوگرم بر کیلووات( بسیار   a=0.6و a=0.3جرم به قدرت موتور 

 بردکوتاهرود( )عمود پرواز و ف VTOLدر وسایل نقلیه  یتوجهقابلنسبت جرم به وزن موتورهای وانکل منجر به بهبود 

 شود.نمی

 40/48/3344تاریخ دریافت: 

 24/44/3344تاریخ بازنگری:

 31/40/3344 تاریخ پذیرش:

 مقدمه -3

 ،یاز اتلاف زمان و انرژ یناش یهای. نگرانکندیم تلفمسافران را از  یادیو زمان ز یانرژ یاو حومه یشهر نیحمل و نقل ب

ها( )چندپره هاروتوریجلب کرده است. مولت ییهوا یهایها را به تاکسو لذت پرواز، توجه هاساز جادهوساخت یهانهیهز ک،یتراف

د و طور خودکار پرواز کننبه توانندیم ماهایهواپ نیهستند. ا ییهوا یهایتاکس عنوانبه ادهاستف یبرا هانهیگز نیاز بهتر یکی

 بیپرواز و کاهش خطر آس یمنیا شیتفاوت منجر به افزا نیارند. اد هروتورتک یکوپترهاینسبت به هل یترکوچک یهاپروانه

ستفاده ا یانرژ رهیذخ یبرا مریپل-ومیتیل یهایو از باتر ستنده یکیطور کامل الکترموجود به یروتورهایاز مولت ی. برخشودیم

وتور م کیاز  یدیبریه یروتورهای. مولتندکیپرواز را محدود م یدامنه ها،یباتر نیا یو جرم بالا نییپا یانرژ تی. ظرفکنندیم

 .کنندیم تفادهپرواز اس یمحدوده شیافزا یبرا یکیالکتر یهایو باتر یکیژنراتور الکتر ،یاحتراق داخل

تا  دیطول کش یادیمدت زمان ز ،یمشکلات فن لی، به دلحالینبااشدند.  یمعرف ستمیقرن ب لیدر اوا هیاول یروتورهایمولت

 تیبا موفق یمهندس یهااز شرکت یاریبس ،ریاخ یها. در سالرندیمورد استفاده قرار گ یو نظام یطور تجاربه هامایهواپ نیا

 کی، Ehang ،EHang-184، شرکت 9511اند. در سال کرده یطراح یمسافر ییهوا یهایتاکس عنوانبهرا  ییروتورهایمولت

پروانه  19دو نفره با  یلهیوس کیکه   Volocopter 2X یکیالکتر ییواه یکرد. تاکس یخودران را معرف یکیپروانه الکترهشت

 یدیبریه نیماش کی Surefly یپروانهانجام داد. هشت 9511پرواز موفق خود را در سال  نیاست، اول ی )محور ثابت(رچرخشیغ
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 ییهوا یانجام داد.  تاکس 9519پرواز خود را در سال  نیو اول کندیکار م یاسب بخار 955 یستونیموتور پ کیاست که با 

Vahana ییهوا یانجام داد. تاکس 9519پرواز خود را در سال  نیپروانه است که اولبا هشت یکیبالگرد الکتر کی رباسیاز شرکت ا 

Bell Nexus  است.  یدیبریو ه یکیقدرت الکتر یهایکربندیبا پ یابالگرد شش پروانه کیشد،  یمعرف 9518که در سالLilium 

Jet انجام داد. 9518پرواز خود را در سال  نیو اول کندیدار استفاده مفن داکت ۶1است که از  یگرید یچندروتوره زین 

و  یاز مراکز علم یاریتوجه بس( VTOL) یپرواز و فرود عمود تیبا قابل هینقل لیو ساخت وسا یطراح ر،یاخ یهاسال در

 یاپرنده چندپروانه  یهانیماش شیو آزما دیتول ،یطراح یبرنامه را برا کیناسا ، مثالعنوانبهرا جلب کرده است.  یدانشگاه

 ییهوا یتاکس اتیعمل یبرا VTOLسه نوع  [1]ناسا، جانسون و همکاران  یقاتیتحق یهاتیفعال تیهدا یکرده است. برا یمعرف

نفره. پانزده یکیالکتر-بالگرد توربو کینفره و شش یدیبریه کوپتریهل کینفره، تک یکیکوادکوپتر الکتر کیکردند؛  یمعرف

 را ارائه یشهر ییتحرک هوا یناسا برا یکوپترهایمفهوم هل جیو نتا قاتیتحق نیاز آخر یاخلاصه [9]در مرجع  لوایجانسون و س

 اند.داده

 یهامحدوده یبرا VTOL یمختلف چندروتورها یهایکربندیپ سهیموضوع به مقا اتیمنتشر شده در ادب قاتیتحق یبرخ

 یماهایهواپ هیاول یطراح یبرا AirCADبه نام  یسازهیشب ییک برنامه [۶]مختلف اختصاص دارد. کرنزلر و همکاران  یپرواز

eVTOL کوپتر،یمولت یها سه طرح مفهومدهند. سپس آن قرار یها را مورد بررسآن یانرژ ییتوسعه دادند تا عملکرد و کارا 

ها نشان داد که کردند. مطالعه آن سهیمختلف مقا یطراح یهاو محدوده کسانی یهارا در اندازه نگیولتیو کروز، و ت فتیل

 یکیالکتر یعمود یماینوع هواپ هس [4] نویو سست ینیبرد است. باچکوتاه یپروازها یبرا مایهواپ نیکارآمدتر کوپتریمولت

(eVTOLش ) روتوریمولت کیامل  (e-Hang 184،) فتیل کی (  کروز +Kitty Hawk Cora،)  ریمتغ یرویپرنده با ن کیو (Lilium 

Jet )ها ند. آننک یابیبر عملکرد آن را ارز مایهواپ یکربندیپ ریکردند تا تأث سهیو دوربرد مقا یفرا شهر ،یشهر یهاتیرا در مأمور

لت در حا روتوریکردند که مولت یریگجهیمؤثر مختلف محاسبه کردند و نت یو زمان پرواز را بر اساس پارامترها یمصرف یانرژ

 یاپروانههشت یهاپره یبرا محوررهمیغ هیدو لا دیجد یکربندیپ کی [0]برد کارآمدتر است. ژو و همکاران کوتاه یشناور و پروازها

 یکربندیها، پارائه دادند. بر اساس مطالعه آن یشنهادیپ شیآرا ییکارا یبررس یرا برا یو تجرب یمحاسبات جینتاکردند و  یمعرف

 کهیدرحال دهد،یارائه م یشتریب یرونی ٪71 و ٪41۱0 ب،یبه ترت یمحور و سنتهم یهایکربندیها نسبت به پآن یشنهادیپ یپره

 است. کسانیانه پرو یاندازه

اند. مختلف تمرکز کرده یپرواز یهاتیمأمور یبرا یانرژ تیریمد یهاستمیس نیبهتر فیتعر یاز پژوهشگران بر رو یاریبس

 یکیالکتر-دیبریه یِشرانهیپ یهاستمیبا س نیبدون سرنش VTOL هینقل لیوسا یبه بررس [1]، زونگ و همکاران مثالعنوانبه

ها را در ارتباط با حداکثر وزن برخاست و مصرف سوخت مطالعه آن یپرواز لکردپرداختند و عم کیو توربوالکتر ی/موازیسر

 است. یکربندیپ نیکارآمدتر ،یسر دِیبریه یِشرانهیپ ستمیها نشان داد که سکردند. مطالعه آن

 کیقرار گرفته است. بر اساس  یپژوهشگران مورد بررس از یاریتوسط بس هینقل ایلوس یِاجزا ینهیبه یکربندیو پ یطراح

کردند.  یمعرف یعموم نیبدون سرنش یملخ چند موتوره برق کی یطراح یبرا یروش [7] لندیو هاو یخاص، برشادسک تیمأمور

 که کردند یها معرفو پروانه هایت، باترسرع یهاکنندهرلموتورها، کنت یسازیپارامترروابطی را برای ها منظور، آن نیا یبرا

ده سرعت و کننکنترل ویدرا انیو جر یباتر یکربندیو پ بیپروانه، ترک غهیجرم و ثابت سرعت موتور، قطر و جنس ت نیب ارتباط

با  نیبدون سرنش یموتورهچند  ملخ کیتوسعه  یبرا یسازنهیروش به کی [9]ن سوگنیو ال گزیدادند. برمیرا نشان  یکشمیس

ان است و نش وستهیپ یطراح یها فرض کردند که فضاارائه کردند. آن دیحداکثر زمان پرواز و وزن بار مف یبرا ینیسوخت بنز

 یولانط یهامسافت یرا برا یبزرگ نسبتاً یبارها تواندیم زاویه حمله متغیرو  ینیملخ چند موتوره با سوخت بنز کیدادند که 

و  حمل هینقل لیوسا یمفهوم یطراح یبرا یاچند رشته یسازنهیو به لیتحل کیتکن کی [8]و همکاران  کسیمل کند. هندرح

اختارها س ه،ینقل لهیوس کینامیرودیآ ما،یپرواز هواپ ریروش، مس نیکارآمد ارائه کردند. ا یهاانیبر اساس گراد یشهر یینقل هوا

ا ب یمایهواپ کی یطراح یبرا افتهیروش توسعهاین ها از . آنکندیادغام م احدمدل و کیرا در  یکیالکتر شرانهیپ ستمیو س

 یبرق یهاهملخچند  یطراح یبرا کیستماتیس یسازنهیروش به کی [15]متحرک استفاده کردند. دلبک و همکاران  یهابال

قیود کاهش تعداد  یرا برا یروشها ارائه کردند. آن یریگاندازه نیمختلف بر اساس شباهت و قوان یازهایو ن هاتیمأمور یبرا
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)دو  هیسه لا یچیساختار ساندو کیاز  [11]کردند. ژانگ و همکاران  شنهادیپ تمیالگور ییدر همگرا عیتسر منظوربه نامساوی

. دفاده کردناست نیبدون سرنش یکوادکوپترها یچرخش ینرسیکاهش وزن و ا یسا در وسط( برابل هیکربن در سطح و لا بریف هیلا

و، : عرض و ضخامت بازیقاب مونوکوک کوادکوپتر بر اساس پارامترها یسازنهیبه یبرا کیژنت تمیالگور کیاز  [19]وپا و ساگار 

 وزن شد. توجهقابلروش منجر به کاهش  نیکردند. ا اتصال استفاده یضخامت گنبد و ضخامت حلقه

وجود ( STOLبا پرواز کوتاه و فرود ) یماهایهواپ یسازنهیمطالعات منتشر شده در مورد مطالعه عملکرد و به یبرخ نیهمچن

و  یِتوسط  یدیبریه یماهایهواپ یکنون تیدر مورد وضع قیلعه دقمطا کی(. دیمراجعه کن [14]و  [1۶]مثال، به  یدارد  )برا

 های متفاوت،عمود پرواز با پیکربندی هایینماشسازی انواع طراحی، ارزیابی و بهینه منتشر شده است. [10]ان در مرجع همکار

تا  [11]به مراجع  توانیماز مطالعات اخیر  ییهانمونه عنوانبههمچنان موضوع مطالعه مهندسان و پژوهشگران مختلف است. 

 اشاره نمود. [91]

پهپاد از  نی. اپردازدیمسافر م ایحمل بار  تیبا قابل یکیالکتر-دیبریپره ههشت کی نهیو به یمفهوم یبه طراح قیتحق نیا

 یبرا اهی. باترکندیاستفاده م هایشارژ باتر ایموتورها بدون برس  یاندازراه یاتور برق براژنر کیموتور وانکل متصل به  کی

طور به هلیکه در صورت توقف کارکرد، وس دهندیامکان را م نیا لهیاند و به وسکمک به موتور وانکل در زمان برخاستن نصب شده

 یستونیپ یموتورها نسبت به موتورها نیوانکل نسبتاً بالا است، اما ا یرهاموتو یاگلخانه ی. اگرچه انتشار گازهادیایفرود ب منیا

و  یو ناکارآمد کندیکمک م دیبریه یشهر یمایهواپ کیکل جرم  کاهشبه  ایمزا نیتر و جمع و جورتر هستند. اسبک یسنت

 یدیبریهی هاUAVاستفاده از موتور وانکل در  یبه بررس [99]ناتئو و همکاران و. ددینمایآن را جبران م یبالاآلودگی انتشار 

 یسازنهیروش به کیها از را به حداقل برسانند و وزن بار را به حداکثر برسانند. آن یاند تا مصرف سوخت کلپرداخته یمواز

روش  کیها . آنردیگینظر م مدل واحد در کیرا در  یانرژ تیریپرواز و مد ریچندهدفه استفاده کردند که اندازه اجزا، مس

 یهاافتهی کردند. طبق شنهادیپ دکنندهیتول کیموجود از  یهاموتور وانکل بر اساس داده یهایژگیو ینیبشیپ یبرا یگذاراسیمق

 یقدرت سنت یهاستمیخاص نسبت به س تیمأمور کیوانکل منجر به کاهش مصرف کل سوخت در  یاستفاده از موتورها ها،آن

 یگاز سنت نیتورب یقدرت کمک یواحدها یبرا ینیگزیجا عنوانبهاستفاده از موتور وانکل را  [9۶] نویو گود لارویآگ .شودیم

 یتوجهقابلطور به ینوآور نیمختلف نشان داد که ا یوهایها و سنارسوخت یها براآن یهایسازهیکردند. شب یابیارز ماهایهواپ

 دتوانیاند که با استفاده از موتور وانکل، دامنه پرواز منشان داده یعمل یهایسازادهی. پدهدیرا کاهش م APU یکلمصرف سوخت 

 لومتریک ۶55تا  e-Genius یموتور دریگلا یبرقپرواز نسخه تمام امنهد کهیدرحال، مثالعنوانبه ابد؛ی شیافزا یتوجهقابلطور به

ذکر  انی. شا[94] دهدیم شیافزا لومتریک 1555تا  یادامنه پرواز را به فاصله یدیبریکل در نسخه هاست، استفاده از موتور وان

 .[90] دهندیرا ارائه م یعال یطیمحستیموتور وانکل عملکرد ز یدروژنیه یهااست که نسخه

مقدار  نیاست که بالاتر یکربندیپ کی افتنیاست و هدف  یطراح یه وزن عامل اصلرانش ب یرویها، نسبت نچند روتوره در

ل و وزن ک یسازنهیبه یبرا یکیژنت تمیالگور کدر این مطالعه، یشود.  ریپذامکان عیبلندمدت و سر یرا ارائه دهد تا پروازها

، سوخت مخزن تیشامل قدرت موتور، ظرف یراحط یرهایمورد استفاده، متغ تمیرانش به کار گرفته شده است. در الگور یروین

طر سرعت، طول بازو، ق یهاکنندهکنترل یکیالکتر انیثابت سرعت موتور بدون جاروبک، جر ،یباتر یهاو تعداد سلول تیظرف

 عنوانبهور مورد استفاده، نسبت جرم به وزن موت تمی. در الگورباشدیپروانه م یاهیبازوها، شعاع پروانه و سرعت زاو یمقطع عرض

العه، دو مط نیدر نظر گرفته شده است. در ا یینها یبر طراح ی موتورفناور سطح ریتأث یبررس یبرا یدیکل یپارامتر ورود کی

 یرویحداکثر کردن نسبت ن -9، سوخت به وزن ناخالصوزن حداکثر کردن نسبت  -1: شوندیاستفاده م یسازنهیتابع هدف به

مورد توره چند رو یمربوط به طراح یسازنهیاز مسائل به یاریدر بس یکیژنت تمیالگوربه ذکر است که لازم  .ناخالص به وزن انشر

تا  [91]توان به استفاده از الگوریتم ژنتیک در مطالعات انجام شده در مراجع می، مثالعنوانبه. قرار گرفته شده استاستفاده 

 اشاره نمود.  [99]

وشافت( در و تورب یستونیپ یموتورها یموتور وانکل )به جا یریبه کارگ نیشیپ ینسبت به کارها قیتحق نیا یاصل ینوآور

رفته قرار نگ یمورد توجه چندان نیشیپ قاتیپرنده بر اساس آن است، که در تحق یوزن یسازنهیو به دارنیسرنش یهاپره -چند
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تلاش نویسندگان و  شده بودموجود استفاده  یطراح کیاز  [99]شده در مرجع  جامازد، در مطالعه انسیاست. خاطر نشان م

ده منتشر شده توسط پرن یتا به کمک آن، مصرف سوخت و آلودگ نمایندآن انتخاب  یموتور وانکل مناسب برا کی نموده بودند

  .نشد جادیا ندهپر یدر عملکرد کل یادیموجود، بهبود چندان ز یحاطر کیاستفاده از  لیبه دل مذکور . در مطالعهابدیکاهش 

 هینقل لهیوس یکربندیپ -2

 دمانیچ یببه ترتد  -1ج و -1ب، -1 یهاشکل. دهدیاز اکتوکوپتر مورد نظر را نشان م یینما کیطور شماتالف به-1شکل 

 ی. اجزادهندیبا سرعت ثابت را نشان م یوارد بر مدل در پرواز افق یروهاین و ستایوارد بر مدل در حالت پرواز ا یروهایروتورها، ن

 دیتول ستمیو س یومیتیل یکننده، باترخلبان، روتورها، کنترل نیو بازوها(، کاب یاصل یشاس ازشامل قاب )متشکل  لهیوس یاصل

را در خود  یو کنترل یکیالکتر یمسافر و اجزا ایار ب نیکه در مرکز قرار دارد، موتور، مخزن سوخت، کاب یاست. شاس رویو انتقال ن

 از موتورها را به حداقل برساند. یناش یهامحکم باشد تا لرزش یبه اندازه کاف دیداده است. قاب با یجا

 
وارد بر  یهارویو ن ستایوارد بر مدل در حالت پرواز ا یروهایروتورها، ج( ن دمانیپره مورد نظر، ب( چاز هشت یطرح کل کیالف(  3شکل

با سرعت ثابت. یمدل در پرواز افق  

 سازی اجزایپارامتر -4

 یبرا کیژنت تمیو از روش الگور میکنیوابسته فرض م وستهیپ یرهایمتغ عنوانبهرا  یطراح یما پارامترها ق،یتحق نیدر ا

جرم و  نی. بمیدار ازین یاصل ایجزا یهایژگیوزن و و یسازیمنظور، به پارامتر نیا ی. برامیکنیاستفاده م یسازنهیو به یطراح

 ینیبشیتا وزن اجزا را پ دهدیاجازه م هاتمیروابط به الگور نیوجود دارد. ا یروابط آمار هینقل لهیوس یاجزا یاصل یهایژگیو

 کنند. 

تر از عت کمبدون جاروبک با ثابت سر یمعمولاً از موتورها یدیبریو ه یکیالکتر ییهوا یهای: تاکسیکیالکتر یموتورها

 وزن و ثابت سرعت مورد نیب یاارائه رابطه یبرا تواندیم زارموجود در با یکیالکتر ی. مشخصات موتورهاکنندیاستفاده م 955

ها داده نی.  بر اساس ا[98] دهدیرا نشان م Motor-Tموتور بدون جاروبک از شرکت  8مشخصات  1. جدول ردیاستفاده قرار گ

 :شودیم فیجرم و ثابت سرعت تعر نیرابطه ب ،یو با استفاده از روش برازش منحن

𝑚𝑚 = 𝑎𝑒𝑏𝑘𝑣 ,     𝑎 = 10.693       ,     𝑏 = −0.024 (1) 
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کننده سرعت که در بازار موجود است، رابطه بین جرم واحد کنترل 95های موجود از بر اساس داده سرعت: یکنندهکنترل

 :[7]است کننده سرعت و حداکثر آمپر نامی به شرح زیر رلکنت

𝑚𝑠𝑐 = 0.8421 𝐴𝑚𝑎𝑥 (9) 

 :[7] دهداز وزن کل را تشکیل می ٪0کشی، شامل تمام خطوط سیگنال و قدرت، حدود سیم کشی:سیم

𝑚𝑤 = 0.05𝑚𝑡 (۶) 

 نیترماز مه یو ولتاژ باتر تیهستند. ظرف یکیالکتر یمنبع انرژ عنوانبه یدیکل یژگیو نیچند یدارا هایربات :هایباتر

ها استفاده قدرت به وزن آن ینسبت بالا لیبه دل ومیتیل یهایمعمولاً از باتر دارنیروتور سرنش نی. چندروندیبه شمار م هایژگیو

-ومیتیل یهایباتر یبرا تیو ظرف یجرم باتر نیولت است. رابطه ب 7/۶برابر با  باًیسلول تقرولتاژ هر  ،یرنوع بات نی. در اکنندیم

 :[7]است  ریسلول مشابه به شرح ز 1تا  9با  مریپل

𝑚𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 = (𝑝1𝑠 + 𝑝2)𝐶 ,        𝑝1 = 0.026373 ,           𝑝2 = 2.0499 ∗ 10−5 (4) 

 است. یباتر یهاسلولتعداد  sو  یباتر تیظرف Cدر معادله بالا، 

استفاده  Motor-Tبزرگ  یهاپروانهمربوط به  یهاملخ، از داده کیوزن و قطر  نیب یبه دست آوردن رابطه یبرا :هاملخ

( 0) یاطلاعات، معادله نیآورده شده است. بر اساس ا 9 بزرگ در جدول یکربن بریملخ ف 19. اطلاعات مربوط به [9۶] مینکیم

 زند:یم نیتخمزیر  صورتبهرا  هاملخجرم 

𝑚𝑝 = 0.7 ∗ 𝐷2 − 0.39 ∗ 𝐷 + 0.0616. (0) 

یابد میدرصد وزن کل به سازه اختصاص  ۶5رسد که حدود یروتور بزرگ، به نظر م یمولت نیچند یبا بررس :سازه )بدنه(

 یکربن بریساختار ف کیشده است. ما  لیفرود تشک یهاارابهو  نیکاب کی ،یمرکز یبانیصفحه پشت کیسازه از بازوها،  نیا. [11]

 105 یفرود و چتر نجات اضطرار یهاخلبان، ارابه نی. وزن کل کابمیریگیبر متر مکعب در نظر م لوگرمیک ρ=1760 یبا چگال

 :دیآیبه دست م ریزن بازوها با استفاده از معادلات زبرآورد شده است. و لوگرمیک

𝑚𝑎𝑟𝑚 = ρAL = ρ (
π

4
(𝑑2 − (𝑑 − 2 ∗ 𝑡)2) 𝐿 , (1) 

عرض  یدهندهنشان بیبه ترت hو  bهستند و  ی شکلااستوانه یطول، قطر و ضخامت بازوهابه ترتیب،  t، و L ،dکه در آن، 

 باشد. t=d/8  میکنیفرض م نجایهستند. در ا هیو ضخامت صفحه پا

جرم و  یهاداده 4شود. ، جدول یزده م نیتخم یخط یمعادله کیقدرت موتور توسط -معمولاً رابطه جرم موتور وانکل:

. تداده اس مختلف ارائهموتور وانکل  4 یبرا، Advanced Innovative Engineering [۶5]شرکت  یهاکاتالوگ بر اساستوان را 

 شود:ین زده میتخم ریز یخط یتوان با منحن-جرم یها، معادلهداده نیبر اساس ا

𝑚𝑤𝑚 = 0.2976 𝑃 + 1.2142.              (𝑅2 =  الف(-7)        .(0.9992

دهد. یم مربع را نشان نیانگیم شهیمقدار ر 2Rوزن و قدرت موتور هستند و  یدهندهنشان بیبه ترت Pو  wmmدر معادله بالا، 

توان به شکل میفوق را  ی. معادلهارائه شده است وانکل یجرم موتورها ینیبشیپ یبرا [99]ه در مرجع مشاب یخط یمعادله کی

 زیر ساده نمود:

𝑚𝑤𝑚 = 𝑎 𝑃, (7-)ب 

 Advancedموتورهای وانکل شرکتی دارد و برا یسازنده بستگ ینسبت جرم به قدرت است که به فناور aکه در آن، 

Innovative Engineering  3لیتری  ۶/1موتور وانکل  ی، نسبت جرم به قدرت برادیگر مثالعنوانبهاست.  ۶/5برابر باB-MSP 

Renesis   49سی سی 87/4موتور وانکل و  دامزاز شرکت-PI Type II   از شرکتO.S. Engines است. ۶07/5و  117/5 بیبه ترت 
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 .kv<200 [20]با ضریب  Motor-Tضریب سرعت موتورهای بدون جاروبک شرکت  3جدول 
160 150 120 100 80 43 38 35 29 )vkSpeed constant ( 
0.18 0.47 0.649 0.415 1.74 3.6 4.48 5.9 5.13 Mass (kg) 

 

 .Motor-T [20]فیبر کربن بزرگ شرکت  یهاملخجرم و قطر  2جدول 
1.5748 1.4478 1.3208 1.1938 1.016 0.762 0.6604 0.33 0.3048 0.254 0.2286 Diameter (m) 
1.052 0.99 0.87 0.702 0.237 0.13 0.087 0.024 0.022 0.015 0.011 Mass (kg) 

 

 [44]جرم و توان سه نمونه از موتورهای وانکل  4جدول 

Power  (kW) 30 11.2 3.7 90 
Mass (kg) 10 5 2 28 

 :[1] شودیم ینیبشیپ NDARC یپارامتر یبا استفاده از معادله ژنراتوروزن  برق: مولد

𝑚𝑔 = 𝑇𝐹 × 0.4536 × 0.5382 𝑄𝑓𝑡−𝑙𝑏
0.8129 (𝑘𝑔), (9) 

ژنراتور  ستمیمحاسبه وزن کل س یبرا یفاکتور فناور TFحداکثر گشتاور ژنراتور بر حسب فوت پوند است و  lb-ftQکه در آن 

 شود.یگرفته مدر نظر  10/1 برابر TF فاکتور بزرگ موتور/ژنراتور یهامجموعه یاست. برا

 Tanks Inc.-Tek [43]سوخت شرکت  یهامخزنجرم و حجم  3جدول 
Volume (liter) 10 16 22 30 55 67 85 90 160 200 

Empty tank weight (kg) 0.7 1.2 1.9 2 7 11 15 16 25 28 

مخزن سوخت  15 تیجرم و ظرف 4زمان و طول پرواز است. جدول  شیدر افزا یمخزن عامل مهم تیظرف مخزن سوخت:

 195 یو در نظر گرفتن چگال کیمتر یها به واحدهاداده نیا لیتبدبا . [۶1]دهد یرا نشان م Tanks Inc-Tek کامپوزیت شرکت

 کند.یم ینیبشیپ هاآنرا برحسب حجم  رجرم مخازن پ (8) ی، معادلهبرای بنزینبر مترمربع  لوگرمیک

𝑚𝑓𝑡 = 0.836 𝑉 − 0.689 (𝑘𝑔).            (𝑅2 = 0.9989).       (8) 

 شود.یدر نظر گرفته م payloadm(kg)100=محموله  ایوزن مسافر  بار و مسافر:

 سازیینهبهمعادلات حاکم و  -3

 است: ریمختلف به شرح ز یمعادلات حاکم بر اجزا

دهد. یاکتوکوپتر نشان م کیرا در  هاپروانه بیترت ب-1دارد. شکل  یها بستگطول بازو به تعداد بازوها و قطر پروانه بازوها:

 توان نوشت:یشکل م نیابا توجه به 

𝐷 + 𝐾 = √2𝑅, (15) 

 دیسازه با یطراح یها و طول بازو هستند. براپروانه یپروانه، فاصله شعاع یدهندهنشان بیبه ترت Rو  D ،Kکه در آن، 

و ضخامت  d ، قطرLطول  و یتوخال یارهیمقطع دا با کربن بریف یبازوها نجایشود. در ا نهیجنس، طول و قطر بازوها مشخص و به

t وزن پهپاد میریگیرا در نظر م .W (N) یگشتاور خمش ج(. 1شود )شکلیمرکز جرم آن اعمال م به (N.m) BM  در مرکز بازوها

 است و حداکثر تنش نرمال برابر است با: WR/4BM=برابر با 

𝜎𝑚 =
|𝑀𝐵| 𝑑

𝜋

32
(𝑑4−(𝑑−2∗𝑡)4)  

. (11) 

 :[1]شود یم فیتعر ریز صورتبهپروانه  یش و خروجران یروین ها:ملخ

𝑇 = 𝑛𝑟 × 𝜌𝑐𝑡𝑛2𝐷4, (19-)الف 
𝑃 = 𝑛𝑟 × 𝜌𝑐𝑝𝑛3𝐷5. (19-)ب 

 یتوان، چگال نیروی برا، بیبه ترت pcو  T[N] ،P[W] ،ρ[kg/m^3] ،n[rps] ،D[m] ،tcتعداد روتورها است و  rnکه در آن 

و به سرعت پرواز و  ستندیرانش و توان ثابت ن بی. ضراهستند توان بیرانش و ضر بیور، قطر پروانه، ضر، سرعت موتیحجم

در پرواز  قهیدور در دق 4555ها در پروانه شیرا با آزما بیضرا نیمعمولاً ا سازندگان دارند. یگسرعت، گام و قطر پروانه بست

 آورند.یبه دست م کیاستات
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س براشل یراندمان موتورها ،یسر یدیبریه یروتورها یها دارد. در مولتپروانه یبه توان مصرف یستگزمان پرواز ب ها:یباتر

mη کنترل سرعت  یدرصد و راندمان واحدها 80از  شیبsη بازده مربوط به  بیدرصد است. با در نظر گرفتن ضرا 89به  کینزد

زمان  گر،یاز طرف د (. EP sη m=ηpPست )ها ایباتر یکیتوان الکتراز  ترکوچکها پروانه انکنترل سرعت، تو یها و واحدهاپروانه

 هیتخل هنگام پرواز با حداکثر توان موتور، زمان ،یجهدرنت. دیآیبه دست م یکیالکتر انیبه جر یباتر تیاز نسبت ظرف یباتر هیتخل

 :[7]محاسبه کرد  ریز صورتبهتوان یرا م یباتر

𝑡0 =
𝐶𝐵

𝑛𝑟 𝐼
=

𝐶𝐵

𝑛𝑟(𝑃𝐸 /𝑉𝐵 )
=

𝜂𝑚𝜂𝑠𝑉𝐵𝐶𝐵

𝑛𝑟𝜌𝐶𝑃𝑛3𝐷5. (1۶) 

 کیجریان الکتریو حداکثر  یولتاژ باتر ،یباتر تیظرف ،یباتر یهیزمان تخلبه ترتیب برابر  Iو  0t ،BC ،BVبالا  یدر معادله

 است. ملخ

 یهاو وزن ،ها، بازوها، محمولهیها، باترسازه، موتور، مخزن سوخت، ملخ یهامجموع جرم پرنده برابرجرم کل  کل: جرم

 است: گرید

𝑚tot = 𝑚𝑠𝑡𝑟𝑢𝑐𝑡𝑢𝑟𝑒 + 𝑚𝑤𝑚 + 𝑚𝑓𝑡 + 𝑛𝑟(𝑚𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 + 𝑚𝑚 + 𝑚𝑠𝑐 + 𝑚𝑝) + 𝑛𝑎(𝑚𝑎𝑟𝑚𝑠) + 𝑚𝑒𝑡𝑐. + 𝑚𝑝𝑎𝑦𝑙𝑜𝑎𝑑 .   𝑛𝑎

= 𝑛𝑟/2. (14) 

حداکثر تنش نرمال بازوها کمتر  -9گشتاور پروانه و موتور براشلس برابر است،  -1است:  ریبه شرح ز یطراح یهاتیمحدود

 -0ها است، پروانه طول بازوها متناسب با قطر -4بازوها کمتر از حداکثر مقدار مجاز است،  خیز -۶از حداکثر تنش مجاز است، 

 است. مشخصفرود  ارابهمسافر و  ن،یوزن کاب -1مشخص است،  جزاا یجرم همه ینییو پا ییحد بالا

 است: ریبه شرح ز قیتحق نیدر ا یسازنهیهدف به توابع

 نسبت وزن مخزن به وزن کل: بیشینه کردن( الف

𝑀𝑎𝑥(𝑍1).  𝑍1  =
𝑚𝑓𝑡

𝑚𝑡𝑜𝑡
, (10) 

 به وزن کل: برا یروینسبت ن بیشینه کردن ب(

𝑀𝑎𝑥(𝑍2).         𝑍2 =
𝑇

𝑚𝑡𝑜𝑡𝑔
. (11) 

 

 حد بالا و پایین متغیرهای طراحی 4جدول 

Design variable Lower 

bound 
Upper 

bound 
Design variable Lower 

bound 
Upper 

bound 

Wankel engine power (kW) 100 200 Propeller Diameter (cm) 80 250 

Fuel tank capacity (gallon) 5 50 Arm length (cm) 200 450 

Battery capacity (Ah) 35 100 
Cross-section diameter of the 

arms (cm) 4 20 
Brushless motors speed 

constant Kv 30 150 Propeller angular velocity (rpm) 1000 4000 

Speed controllers amperage (A) 100 400 Number of battery cells 15 30 
 

 پارامترهای مسأله و پارامترهای الگوریتم ژنتیک 1جدول 

GA parameters Problem parameters 
Number of design variables 10 Safety factor 10 

Initial population 10000 Propellers’ tip distance 𝑘 50 (cm) 
Initial population selection Random Air density 1.2 (kg/m3) 

Maximum generations 180 Carbon fiber density 1760 (kg/m3) 
Selection mechanism Tournament Thrust coefficient 0.11 

Tournament coefficient 3 Power coefficient 0.03 
Mutation rate 0.2 Fiber carbon allowable stress 3500 (MPa) 
Crossover rate 0.8 Penalty factor 1000 
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ها، حداقل نسبت رانش تیاز محدود یکی عنوانبهحالت،  نیتابع هدف اول به دنبال به حداکثر رساندن زمان پرواز است. در ا

 ایسرعت پرواز  شیبت رانش به وزن و افزاشود. تابع هدف دوم به دنبال به حداکثر رساندن نسیدر نظر گرفته م ۶/1به وزن 

شده است.  در نظر گرفته 1/5 کل برابروزن  بهسوخت نسبت حداقل وزن  داقلمورد، ح نیحمل بار است. در ا تیظرف

 از: اندعبارت گرید یهاتیمحدود

𝑐1(𝑥): 𝑆𝐹 ∗ 𝜎𝑁 ≤ 𝜎allowable(𝑐𝑎𝑟𝑏𝑜𝑛−𝑓𝑖𝑏𝑒𝑟)  ,        𝑐2(𝑥): 𝑚𝑡𝑜𝑡 ≤ 800(𝑘𝑔) , 
𝑐3(𝑥): P ≤ 𝑃wm ,           𝑐4(𝑥): 𝑡0 ≥ 6 𝑚𝑖𝑛  ,          𝑐5(𝑥): 𝑘 ≥ 0, 

𝑐6(𝑥): 𝑄𝑚 =
𝑃𝑝𝑟𝑜𝑝

𝜔
  ,       𝑐7(𝑥): 𝛿 ≤ 𝛿𝑚𝑎𝑥,               𝑥𝐿𝑜𝑤𝑒𝑟 𝐵𝑜𝑢𝑛𝑑 ≤ 𝑥 ≤ 𝑥𝑈𝑝𝑒𝑟 𝐵𝑜𝑢𝑛𝑑 

(17) 

 اعمال شده به تنش نرمال Nσپروانه،  یاهیسرعت زاو ωگشتاور موتور بدون جاروبک،  mQ ،یمنیا بیضر SFبالا،  یدر معادله

از تنش  دیکند که تنش نرمال سازه نبایم انیاول ب تیمحدود است. هانوک پروانه نیفاصله ب kو  (بالابر یرویتوسط ن)بازوها 

و عمر  یدر نظر گرفتن خستگ یپاسکال است و برا گایگ 0/۶ باًیقرکربن استاندارد ت افیال یم کشششود. استحکا شتریمجاز ب

سوم  تی. محدودردیگیرا در نظر م لوگرمیک 955دوم حداکثر وزن کل  تی. محدودمیکنیاستفاده م 15 یمنیا بیبازوها از ضر

 یربات هیچهارم حداقل زمان تخل تیکند. محدود دیت روتور را تولهر هش ازیتوان مورد ن دیدارد که موتور وانکل با نیدلالت بر ا

 یکمک منبع کی عنوانبه ی( در هنگام برخاستن، باتر1شود: یم نییزمان با توجه به دو شرط تع نی. اردیگیدر نظر م قهیدق 1را 

فرود  یزهاجا پرندهها به یر وانکل، باترموتو ی( در صورت خراب9خود کار کند.  ینهیبه طیکند تا در شرایبه موتور وانکل کمک م

 یکند که موتورهایم انیششم ب تیاست. محدود هانوک پروانه نیمثبت ب یاز فاصله یپنجم حاک تیدهند. محدودیم را منیا

 نیکند. آخریمتر محدود میلیم 1بازو را به  خیزهفتم  تیکنند. محدود ینتأمها را پروانه ازیگشتاور مورد ن دیبا بدون جاروبک

 ییالاو ب ینییپا یتجاوز کنند. مرزها طراحی یفضا ینییو پا ییبالا یاز مرزها دینبا یاحطر یرهایکند که متغیم انیبند ب

 هایهچندروتور یموجود در بازار و اطلاعات فن یمرزها با توجه به اجزا نیآورده شده است. ا 0در جدول  یطراح یرهایمتغ

 .اندشدهدادهنشان  1در جدول  کیژنت تمیمسئله و الگور یارامترهاشده است. پ فیموجود تعر

 از الگوریتم ژنتیک برای توابع هدف تعیین شده آمدهدستبهمتغیرهای بهینه  8جدول 

 Objective Function 1 Objective Function 2 

Engine mass to power ratio (kg/kW) 0.3 0.4 0.5 0.6 0.3 0.4 0.5 0.6 

Wankel engine power (kW) 165.75 161.04 164.10 159.05 163.79 163.76 162.57 144.90 

Fuel tank capacity (liter) 250.47 225.77 215.84 184.66 62.61 65.27 68.21 68.84 

Battery capacity (Ah) 24.88 24.51 24.43 23.99 15.78 16.90 17.88 18.67 

Brushless motors speed constant Kv 38.41 38.18 37.05 38.24 43.06 42.87 42.17 42.48 

Speed controllers amperage (A) 316.34 323.51 318.83 306.10 317.76 321.42 318.04 284.26 

Propeller diameter (cm) 145.39 145.54 146.63 144.20 140.25 140.72 141.32 138.25 

Propeller angular velocity (rpm) 2672.14 2640.13 2625.27 2673.15 2828.80 2812.74 2785.97 2781.31 

Arm length (cm) 276.50 277.20 278.80 274.73 268.65 269.39 270.29 266.09 

Cross-section diameter of the arms (cm) 9.09 9.10 9.21 9.05 8.14 8.25 8.36 8.29 

Number of battery cells 18.67 18.55 18.98 18.77 17.67 17.66 17.76 17.62 
 

 ملخه بر اساس توابع هدف مشخص شده-وزن های بهینه )کیلوگرم( بدست آمده برای اجزای هشت 4جدول 
 Objective Function 1 Objective Function 2 

Engine mass to power ratio (kg/kW) 0.3 0.4 0.5 0.6 0.3 0.4 0.5 0.6 

Wankel engine 49.72 48.31 49.23 47.71 49.14 49.13 48.77 43.47 

Generator 14.20 13.87 14.09 13.73 14.06 14.06 13.98 12.73 

Full fuel tank 217.21 194.82 185.84 157.80 50.78 53.04 55.55 56.09 

Battery 97.99 95.92 97.81 95.00 58.84 62.97 67.02 69.41 

Brushless motors 34.02 34.22 35.15 34.16 30.43 30.57 31.09 30.86 

Speed controllers 2.13 2.18 2.15 2.06 2.14 2.17 2.14 1.91 

Propellers 7.79 7.81 7.96 7.64 7.13 7.19 7.27 6.88 

Arms 55.32 55.54 57.15 54.42 43.10 44.32 45.72 44.19 

Structure + etc. 150 150 150 150 150 150 150 150 

Payload 100 100 100 100 100 100 100 100 

Total 728.40 702.67 699.37 662.53 505.62 513.44 521.53 515.54 
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 نتایج  -4

استفاده شد. چهار نسبت جرم  الگوریتم ژنتیکدار با توابع هدف ذکر شده از  نیسرنش یملخه-وزن هشت یسازنهیبه یبرا

 195پس از  تمیالگور کیلوگرم بر کیلووات.  1/5، و 0/5، 4/5، ۶/5 از اندعبارتکه  دموتور وانکل در نظر گرفته ش یبه قدرت برا

شود مشاهده میدهد. یبه هر دو تابع هدف را نشان م برای نهیبه هایپارامتر ریمقاد 7همگرا شد. جدول  نهیبه ریتکرار به مقاد

 کیزدن اریمختلف جرم به قدرت بس یهانسبت در یاحطر یرهایمتغدیگر  یبرا آمدهدستبه ریمقاد، مخزن سوخت تیبه جز ظرف

 یطراح یکوپترهاااکت یمشخصات کل 8ارائه شده است. جدول  9شده در جدول  فیتعر یپارامترها یمعادل برا یها. وزنهستند

 سوخت به تابع هدف اول )حداکثر نسبت یجدول، برا نیدهد. با توجه به اینشان م یشنهادیبه توابع هدف پ وجهشده را با ت

در مورد  گر،ید ی. از سوهستند ۶/1حداقل مقدار  تیبه محدود کینزد اریبس آمدهدستبهرانش به وزن  یهاوزن ناخالص(، نسبت

 تیودبه محد کینزد اریبس آمدهدستبهسوخت به وزن ناخالص  یاهتابع هدف دوم )حداکثر نسبت رانش به وزن ناخالص(، نسبت

در  نیبهتر پرواز است. بنابرا یداریپا یبرا ی، نسبت رانش عامل اصلهچند روتور یکاربردها شتری. در بهستند 1/5حداقل مقدار 

 .میکنیاستفاده م یحیترج اریمع عنوانبهادامه از طرح دوم 

 از الگوریتم ژنتیک برای توابع هدف تعیین آمدهدستبهنسبت نیروی برا و وزن سوخت  0جدول 

 Objective Function 1 Objective Function 2 

Engine mass to power ratio (kg/kW) 0.3 0.4 0.5 0.6 0.3 0.4 0.5 0.6 
Fuel weight/total weight 0.298 0.277 0.2657 0.238 0.100 0.103 0.107 0.109 

Trust/total weight 1.31 1.331 1.362 1.394 1.831 1.807 1.775 1.639 

 زمان و مشخصات پرواز -1

 سمیاست. مکان ازیمورد ن یو انرژ کینامیرودیآ یمطالعه کل کیشده،  یطراح هایملخه-هشت یمشخصات پرواز یابیارز یبرا

چه که در مطابق آن زاویه حمله کی هینقل لهیپرواز رو به جلو، وس کیاست. در  کوپتریپرواز هل هیشب باًیروتورها تقریپرواز مولت

 جلو برابر است: هرو ب حمله هی. زاوردیگیم د نشان داده شده است،1شکل 

𝜃 = 𝐶𝑜𝑠−1 (
𝑚𝑡𝑜𝑡𝑔

𝑇
).   (19) 

ثر ، حداکمثالعنوانبه. شودمجموعه برابر میوزن با رانش نیروی  یعمود مؤلفهاست که  اییهزاومربوط به  حمله هیزاو حداکثر

در مقدار  ینتربزرگو است  a = 0.3ه توان مربوط به تابع هدف دوم و نسبت جرم ب)که  9۶1/1نسبت رانش  یبرا حمله هیزاو

ا ب یکند، سرعت پرواز افقیثابت پرواز م وزپهپاد با سرعت کر نکهیدرجه است. با فرض ا 7/01 برابر مختلف است( یهاطرح نیب

 :[۶9]آید می به دستزیر  صورتبهرانش(  یروین یافق مؤلفهمحرکه ) یروین وپسا  یروینبرابر قرار دادن 

𝒱ℎ𝑜𝑟 = √
2𝑚𝑡𝑜𝑡𝑔 tan 𝜃

𝜌𝑐𝐷𝐴𝑒𝑓𝑓
, (18) 

پرواز  کیروتور در یمولت مؤثرهستند. مساحت  مؤثر مساحتدرگ و  بیهوا، ضر یچگال بیبه ترت effAو  ρ ،cD در آن که

 شود:یزده م نیتخم پرنده یبالا و جلو سطح یعمود تصویربا  یافق

𝐴𝑒𝑓𝑓 = (𝐴𝑡𝑜𝑝 + 4𝜋𝑟𝑝
2) 𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝐴𝑓𝑟𝑜𝑛𝑡  𝑠𝑖𝑛𝜃. (99) 

از  یاتا برآورد ساده میریگیمتصل به بازوها و روتورها در نظر م یبدنه کرو کی عنوانبهخلبان را  نیمطالعه، کاب نیدر ا

پرواز  کینامید هاآن. [۶9] میریکمک بگشوتر یزیز و د یتجرب جیدهد از نتایفرض به ما امکان م نی. ایمدرگ داشته باش بیضر

 هانآکردند.  شیآزما ی، سرعت رو به جلو و توان مصرفحمله هیزاو نیروابط ب یمطالعه یبرا را یکوادکوپتر کرو کیرو به جلو 

لف مخت یایحالت ثابت را در زوا یوان مصرفاستفاده کردند و سرعت رو به جلو و ت متفاوتبدنه و وزن  یقطرهاهایی با پرندهاز 

 بیضر فرضمتر و یسانت 45و  ۶5، 90بدنه  یقطرها یبرا از این مرجع آمدهدستبه یهاکردند. با استفاده از داده یریگاندازه

 بیمقدار ضر نیا اساس، ما از نی. بر اتخمین زده شد 0/5 برابر باًیتقر ییجلو هیکل ناح یپسا برا بی، ضرهاکره یبرا 47/5پسا 

 مساحت یدر محاسبات بعد ن،یبر ا وه. علامیکنیمختلف استفاده م حمله یایمحدوده و سرعت پرواز در زوا بیتقر یپسا برا
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𝐴𝑡𝑜𝑝را برابر بالا و جلو  سطح = 𝐴𝑓𝑟𝑜𝑛𝑡 = 1.5𝑚2  ی کینامینسبت فشار به فشار د راتییتغ 9. شکل میکنیمفرض

(𝐷/𝑞 = 𝑐𝐷𝐴𝑒𝑓𝑓)  نسبت و تابع هدف دوممورد  یدرجه برا 00تا  0 یدر محدوده بر حسب زاویه حملهرا a=0.3  در جداول که

و  ابد،ییم شیافزا کنواختیطور به D/q، نسبت حمله هیزاو شیکه با افزا میکنیدهد. مشاهده مینشان م معرفی گردید، 8تا  7

 گزارش شده یمفهوم یزلیاکتوکوپتر د برای یک [1]مرجع که با آنچه در  شود،یم q=3D/درجه، برابر با  θ=39 حمله هیدر زاو

 است.  کسانی است،

 
𝑫تغییرات نسبت نیروی پسا به فشار دینامیکی ) 2شکل 

𝒒
= 𝒄𝑫𝑨𝒆𝒇𝒇ی حمله برای یک سرعت پرواز یکسان( نسبت به زاویه 

 

 در حمله هیزاو بر حسب( هاقابل دسترسی برای ملخحداکثر توان ی به توان مصرفنسبت ) یسبت توان مصرفن راتییتغ 4شکل 

 .در شکل( رنگ قرمز رهینسبت داده شده است )دا 0/4کروز ثابت. حداکثر سرعت کروز به نسبت توان  یهاسرعت

ز از تابع هدف دوم و با استفاده ا آمدهدستبهندی پیکرب یبرا حمله یهیزاو نسبت بهها ملخ یتوان مصرف اترییتغ ۶در شکل 

شود که در آن توان ینسبت داده م ایحمله هیبه زاو )سرعت پرواز افقی( نشان داده شده است. حداکثر سرعت کروز a=0.3 نسبت

 حداکثرطابق شکل، است. م حمله هیکمتر از حداکثر زاو یکم هیزاو نیاست. ا یدتولی توان حداکثر ٪85 برابرملخ ها ازیمورد ن

با روتور ثابت مانند  ییهوا یهایدرجه است. تاکس ۶/09 بیش هیو مربوط به زاو m/s=198.29 km/hhorV 55.08=سرعت کروز 

E-Hang 184 ،Surefly  وVolocopter  قیتحق نی. اکتوکوپتر اهستندساعت  بر لومتریک 155 باًیحداکثر سرعت کروز تقردارای 

 بر ساعت است. لومتریک 1۶8 اًسرعت کروز حدود یدرجه دارا 95 یحمله هیبا زاو

 :دیآیبه دست م ریپرواز با استفاده از رابطه ز یسرعت عمود حداکثر

𝒱𝑣𝑒𝑟 = √2
𝑇−𝑚𝑡𝑜𝑡𝑔

𝜌𝑐𝐷(𝐴𝑡𝑜𝑝+4𝜋𝑟𝑝
2)

. (91) 

𝐴𝑡𝑜𝑝 ،ی بالارابطهدر  + 4𝜋𝑟𝑝
pD 140.25= ملخقطر  فوقانی برای مؤثر، سطح مثالعنوانبهکوپتر است. اکتو ییبالا مؤثرسطح  2
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cm   و𝐴𝑡𝑜𝑝 = 1.5𝑚2  مورد  یبرا ی(، حداکثر سرعت عمود99) یمعادله درمقدار  نیا ذاریگیجابا متر مربع است.  19/7برابر با

 .آیدمی به دست هیانمتر بر ث 97/47برابر  a=0.3 تابع هدف دوم و نسبت

 کیزمان پرواز و برد پرواز  نیتخم ی. براابدییکاهش م یجتدربهکند و وزن آن یسوخت مصرف م هینقل لهیطول پرواز، وس در

واز . زمان پرکندیپرواز م پرنیمه مخزن سوخت با یعنی خود،با وزن متوسط  پرندهکه  میکنیفرض م شده،یطراح یملخه-هشت

 :ودشیمحاسبه م ریز صورتبه

t𝑓𝑙𝑖𝑔ℎ𝑡 = (𝑤𝑒𝑛𝑔𝑖𝑛𝑒 + 𝑤𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦)/𝑃𝑎𝑣   , (99) 

 ،هایقابل استفاده باتر یانرژ 𝑤𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦ژنراتور، -شده در مجموعه موتور دیقابل استفاده تول یکیالکتر یانرژ 𝑤𝑒𝑛𝑔𝑖𝑛𝑒که در آن 

 :[۶4-۶۶] ها استپروانه یتوان مصرف نیانگیم 𝑃𝑎𝑣و 

𝑤𝑒𝑛𝑔𝑖𝑛𝑒 = 𝜂𝑤𝑚𝜂𝑔𝑒𝑛𝐸𝑔𝑎𝑠𝑚𝑓𝑡, (9۶) 
𝑤𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 = 𝜂𝑚𝜂𝑠𝑐𝐸𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦𝑚𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦. (94) 

 یباتر یانرژ یچگال ن،یبنز یانرژ یاز چگال اندعبارتبه ترتیب  𝜂𝑠𝑐و  𝐸𝑔𝑎𝑠 ،𝐸𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 ،𝜂𝑤𝑚 ،𝜂𝑔𝑒𝑛 ،𝜂𝑚در معادلات بالا 

 اتالوگکسرعت. با توجه به  یهاکنندهکنترل راندمانو  یکیالکتر یراندمان موتور وانکل، راندمان ژنراتور، راندمان موتورها ،یومیتیل

 .[۶0] باشد ٪05از  شیتواند بیم انکلو یموتورها ی، بازده انرژXE -Rotron RT600وانکل اطلاعات موتور

، gasE(kWh/kg)12.5=  میکنیفرض م ن،ی. همچنمیریگیم در نظر 0.4wmη= را برابر بازده موتور وانکل ،یدر محاسبات بعد

=0.25(kWh/kg)batteryE ،=0.95genη ،=0.95mη  0.98=وscη  .لهیوس یبرا هاملخا )قدرت هملخ یحداکثر توان مصرف 4شکل باشد 

 توانه جرم ب با نسبت هاییاکتوکوپتر یبرازاویه حمله  برحسبرا پرواز  یودهزمان پرواز و محد ،یبا مخزن پر(، سرعت افق هینقل

 از شکل نیدهد. در ایتوسط توابع هدف اول و دوم نشان م آمدهدستبه هاییکربندیپو  بر کیلووات لوگرمیک 1/5و  ۶/5موتور 

شکل،  نی. با توجه به ایماکردهاستفاده  یمفهوم یازمان پرواز و برد پرواز خودروه ،یسرعت افق نیتخم یبرا وسیلهوزن  نیانگیم

-4و  الف-4 یهااست.  شکل مختلف یکسان یهایکربندیپ یتمام یبرا حمله هیذکر شده نسبت به زاو یپارامترها یکل راتییتغ

 ر،گی. از طرف دابدییم شیافزا کنواختیطور و سرعت پرواز به هاملخ ی، توان مصرفحمله هیزاو شیکه با افزا دهندینشان م ج

است  یابیدرجه قابل دست θ=23 یحمله هیحداکثر برد پرواز در زاو ج(.-4)شکل ابدییکاهش م حمله هیزاو شیزمان پرواز با افزا

 د(.-4)شکل 

 بیشتر با وجود وزن a=0.3 نسبت جرم به توان و (OF1تابع هدف اول ) یبرا آمدهدستبه یکربندی، پب-4با توجه به شکل 

 العهمطمورد  یهایکربندیتمام پ انیوزن ناخالص در م نیبالاتر دارای مخزن سوخت یبالا تیظرف لیکه به دل) هینقل لهیوس

 در ذکر است که ما انیکند. شایم دجایا هاپیکربندی ریسا نسبت بهرا  یکروز بالاتر یهاسرعت ی مشابه،حمله هیزاو در، (است

 یروین ،کسانیو سرعت حرکت  حمله هیدر زاو نی. بنابرامایهدر نظر گرفت یکسانخلبان را  نیابعاد کاب ی،مفهوم یهاطرح یتمام

 یروهاین دیدارند، با یشتریکل ب رمکه ج ییهاطرح گر،ید ی. از سوشودیبرآورد م هایکربندیهمه پ یبرا یکسانی باًیتقر یپسا

انش( ر یروین مؤلفه افقی) تربزرگ یمحرکه یروهایکنند، که منجر به ن جادیوزن ا یرویکردن ن خنثی یرا برا یتررانش بزرگ

 دهدینشان م د-4 کل. شآیدمی به دستها پیکربندی نیا یبرا یتربزرگ یافق یهاسرعت ن،ی. بنابراشودیم حمله هیدر همان زاو

 لومتریک 1555 فراتر از یپرواز یبه بردهاتوان می a=0.6 ای a=0.3 های جرم به توانف اول و نسبتاستفاده از تابع هدکه با 

خزن که م یزمان هاطرح نیا ی، نسبت رانش براالبته ت.اسهای مربوطه پیکربندیسوخت مخزن  ادیز تیظرف رسید که ناشی از

 در بهتر استبهتر سوخت،  یوربهره یبرا(. a=0.6 یبرا T/W=1.39و  a=0.3 یبرا T/W=1.31کم است ) سوخت پر است، نسبتاً

از تابع هدف  آمدهدستبهی هاطرح ی، عملکرد کل4شکل  با توجه به. چرخان استفاده شود روتور هایی باپرنده دوربرد از یپروازها

 شتریب تشرفیپ ک،یبزرگ تکنولوژتفاوت  رغمیعل ،یگردعبارتبهاست.  کینزد اریبس a=0.6 و a=0.3های جرم به توان دوم و نسبت

 شود.یکوتاه برد نم VTOL یدر خودروها یتوجهقابلوانکل منجر به بهبود  یاموتوره تواندر نسبت جرم به 
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 1/4و  4/4جرم به توان  یهانسبت یبرا (OF2) و دوم (OF1) که با استفاده از تابع هدف اول هاییپرههشت  یمشخصات پرواز 3شکل 

 ، )ب( سرعت پرواز افقی، )ج( زمان پرواز، و )د( برد پروازی.هاپروانه یاند: )الف( حداکثر توان مصرفآمده دستبه( لوواتیک بر لوگرمی)ک

 .[3]منبع  زلید یچهارپره مفهوم کوپتریبا هل که دارای موتور وانکل است قیتحق نیا یمفهوم یپرههشت یسهیمقا 34جدول 

Characteristic [1]Ref.  This work Characteristic [1]Ref.  This work 

Engine mass-to-power (kg/kW) 1.9 0.3 Fuel weight/total weight 0.018 0.1 

Fuel tank weight (kg) 15 50.78 Disk loading (lb/ft2) 2.5 15.355 

Engine power (kW) 61.89 163.79 Propeller diameter (cm) 360 140.25 

Rotor group weight (kg) 55.7 37.56 Thrust (N) 6738* 9081 

Batteries weight (kg) 0 58.84 Thrust/weight 1.36* 1.83 

Payload weight (kg) 113 100 Maximum speed (m/s) 52.4 62.69 

The total weight (kg) 505 505.62 Maximum rotor speed (rpm) 523* 2828.8 

Fuel tank capacity (liter) 10.93 62.61 Range (km) 92.6 396 

* Calculated indirectly using the reported data 

 ی نتایجسهیمقا -8

 یزلید یبا کوادکوپتر مفهوم a=0.3 و OF2 مورد یرا برا قیتحق نیشده در ا یطراح ملخه-هشتمشخصات  15 جدول
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با  یرمستقیمغ صورتبهاز مشخصات کوادکوپتر ناسا  یجدول برخ نیدر ا. [1] کندیم سهیشده توسط محققان ناسا مقا یطراح

از  یاریکه بس افتین درتوایجدول منتایج ارائه شده در این . از استمحاسبه شده  هاآنگزارش شده  یهااستفاده از داده

ند. با هم ندار یها تفاوت چندانحمل آن تیهستند و وزن کل و ظرف گریکدیبه  کینزد اریشده بس سهیمقا یهاطرح یهایژگیو

شده در  یحموتور وانکل، سرعت کروز، برد پرواز و نسبت رانش به وزن پهپاد طرا نیینسبت جرم به قدرت پا دلیل، به حالینباا

 بالاتر است. اریناسا بس یمفهوم یزلیبا کوادکوپتر د سهیدر مقا قیتحق نیا

 بندیجمع -4

 کیبا استفاده از  وانکل است،موتور  که دارای نیتک سرنش یدیبریه یملخههشت  کیوزن  یسازنهیبهدر این مطالعه 

 تیقدرت موتور، ظرف از اندعبارتی سازنهیبهی استفاده شده در این طراح یرهایقرار گرفت. متغ یمورد بررس کیژنت تمیالگور

 ،سرعت، طول بازو یهاکنندهثابت سرعت موتور بدون جاروبک، آمپراژ کنترل ،یباتر یهاو تعداد سلول تیمخزن سوخت، ظرف

ت و سوخ تیحداکثر ظرف از اندعبارتهدف استفاده شده نیز پروانه. توابع  یاهیقطر سطح مقطع بازو، شعاع پروانه و سرعت زاو

 یطرخیغ قیدهای مربوطه را که دارای یرخطیغ یسازنهیمسئله به مه،ینسبت توان به وزن. سپس، با کمک توابع جر حداکثر

 جیهمگرا شد. نتا نهیبه جیتکرار به نتابار  195پس از  تمی. الگورمیکرد لیساده تبد با قیدهای یسازنهیمسئله به کیبه  است،

قل ونحمل یکه برا دهدیم ارائهبالاتر  ضریب اطمینانو  ترنییپا یبا وزن کل یحآمده نشان داد که تابع هدف دوم طردستبه

 جینتا با نجایآمده در ادستبه جینتا سهی. مقامیانتخاب کرد یطراح اریمع عنوانبهتابع هدف را  نی، ما اروینازا. بهتر است یشهر

 نیروتور ا یمولت یمشابه، نسبت رانش و حداکثر سرعت افق وزن کل رغمیناسا نشان داد که عل نیتک سرنش یکوادکوپتر مفهوم

در  یخاص ابعادروتور در  یداشته است. در حال حاضر، قطعات مولت یریچشمگ بهبودها آن یزلینسبت به کوادکوپتر د قیتحق

 ،برسافرم یدیبریه یاکتوکوپترها ی. برامناسب است نیبدون سرنشو کوچک  یروتورها یمولت یبرا عمدتاً که دسترس هستند

 آمدهتدسبه یهایژگیمشخصات را به و نیترکیکه نزد ییاجزا نیب از ای شوند و یطراح یسفارش صورتبه دیاز اجزا با یاریبس

 .گردنددارند، انتخاب  کیژنت تمیاز الگور
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