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سرنشین و انتخاب سازی طراحی چندموضوعی یک هواپیمای بیبهینه

 مندی فازیحل نهایی براساس تابع درجه رضایت
 

 3فالحمید فرخ 2رضا ستایندهسید محمد 1علیرضا بابایی

 
 مجتمع دانشگاهی مكانيك و هوافضا

 اشتردانشگاه صنعتی مالك
 

 (11/11/1336 :تاریخ پذیرش ؛ 1/6/1336 )تاریخ دریافت:        

 چكیده 
سازی سرنشين بيان و سپس جهت اعتبارسنجی آن بهينهسازی طراحی چندموضوعی هواپيماهای بیدر این مقاله، یك ساختار جامع برای بهينه

ملكرد، مورد بررسی قرار گرفته است. موضوعات درگير در آناليز چندموضوعی عبارتند از: ع Predator MQ-1سرنشين طراحی هواپيمای بی

های پایداری دیناميكی. خصهو تخمين مش تعادل، تخمين مشتقات پایداری و کنترل، آیرودیناميك، تخمين جرم، مرکز جرم و ممان اینرسی

باشند. از آنجایی که دو تابع هدف در نظر گرفته های در نظر گرفته شده در این تحقيق میفاز سير هدف سازی وزن برخاست و نيروی پسآ کمينه

ای از ساز استفاده شده است که قادر به ایجاد مجموعهعنوان بهينهسازی نامغلوب( بهشده است از الگوریتم ژنتيك چندهدفه )با مفهوم مرتب

 ها در این مقاله روشی بر مبنای منطق فازی تحتباشد. جهت انتخاب یك حل نهایی از ميان پرتو فرانتهای بهينه تحت عنوان پرتو فرانت می حل

توان به جامعيت آن )تعداد موضوعات درگير در طراحی، تعداد مندی مطرح گردیده است. از نقاط قوت این تحقيق میعنوان درجه رضایت

دهنده سازی نشانمتغيرهای طراحی و قيود مساله( و همچنين ارائه یك روش ساده و موثر جهت انتخاب حل نهایی اشاره کرد. نتایج بهينه

 باشند.تدوین شده و همچنين روش پيشنهادی می کارآمدی ساختار

 مندی، منطق فازیسرنشين، تابع درجه رضایتسازی طراحی چندموضوعی، هواپيمای بیبهينه: های کلیدیواژه
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ABSTRACT  
In this paper, a comprehensive structure is expressed for multidisciplinary design optimization of the unmanned air 

vehicle and the design optimization of Predator MQ-1 has been studied for validation. The considered modules in the 

multidisciplinary analysis are performance, aerodynamic, weight, center of gravity, stability and control derivatives, 

trim and dynamic stability characteristics. The minimization of take-off weight and cruise drag are considered as 

objective functions. Since two objective functions are considered, therefore multi-objective genetic algorithm (with the 

non-dominated sorting concept) is used as optimizer which can generate set of optimal solutions as Pareto fronts. A 

method based on fuzzy logic named satisfaction degree function is expressed for final solution selection. The strengths 

of this paper are its comprehensiveness (the number of design modules, the number of design variables and constraints) 

and the presentation of a simple and efficient method for final solution selection. The optimization results show the 

effectiveness of the structured framework and suggested method. 
 

Keywords: Multidisciplinary Design Optimization, Unmanned Air Vehicle, Satisfaction Degree Function, Fuzzy 

Logic

 
 arbabaei@aut.ac.ir: )نویسنده پاسخگو( استادیار -5

 setayande@mut-es.ac.ir: دانشجوی دکتری -2

 farrokhfal@mut-es.ac.ir: استادیار -3



 8531، بهار 5، شماره 51جلد  ،پژوهشی  مكانيك هوافضا -امه علمیفصلن                                                                                 508

 

 

 فهرست علائم و اختصارات  

AR  نسبت منظری 

Aba ثابتی برای محاسبه دهانه آیلرون ) 
AA bb a b ) 

fba ثابتی برای محاسبه دهانه فلپ ) 
ff bb a b ) 

in fya  

فاصله داخلی فلپ  ثابتی برای محاسبه

(
in f y in fy a b ) 

out Aya  

ثابتی برای محاسبه فاصله خارجی آیلرون 

(
out A y out Ay a b ) 

b  m،دهانه بال 

Ab  m،دهانه آیلرون 

fb  m،دهانه فلپ 

C  
 m،وتر متوسط بال

LC  ضریب برآ 

rC  m،شهبوتر ری 

Dr  N،نيروی پسآ 

fd  m،قطر بدنه 

e  ضریب اسوالد 

G  قيود مساله 

Hi deg،افقیزاویه نصب دم  ree 

J  تابع هدف 

fl  m،طول بدنه 

42l  m،طول دومين بخش کابين سوخت 

P  hp، توان موتور 

S  2m، مساحت بال 

TOS  m،برخاستمسافت  

SDF  مندیتابع درجه رضایت 

T  s، ثابت زمانی 

V m/،سرعت  s 

FuelW  kg،وزن سوخت 

iW  kgهواپيما در فازهای مختلف پروازی،وزن  

TOW  kg،وزن برخاست 

WAX  m،فاصله طولی بال از دماغه هواپيما 

iX  متغيرهای طراحی 

y  های فازیاکز مجموعهمر 

in fy  m، فاصله داخلی فلپ از خط مرکزی بدنه 

out Ay  m،فاصله خارجی آیلرون از خط مرکزی بدنه 

LE deg،زاویه سوئيپ لبه حمله  ree 

 deg، زاویه هفتی  ree 
 

 علائم یونانی

 degزاویه حمله،  ree 


 

degزاویه لغزش جانبی، ree 


 

degزاویه انحراف سطوح کنترل، ree 

1  
degبدنه، انتها شيب اولين زاویه ree 

2  
degبدنه، انتهاشيب دومين زاویه  ree 


 

degزاویه پيچش، ree 


 

 نسبت ميرایی


 

 شوندگینسبت باریك

A  
 توابع عضویت


kg/3چگالی،  m 


 

rad/فرکانس طبيعی، s 

 زیرنویس

A  آیلرون 

cr  فاز سير 

dr  ایمد چرخش گهواره 

E  الویتور 

f  فلپ 

H  افقیدم 

pd  فاز پول دان 

ph  مدتمد نوسانی بلند 

pu  فاز پول آپ 

R  رادر 

roll  مد چرخشی 

sp  مدتمد نوسانی کوتاه 

spiral  مد مارپيچی 

tu  فاز گردش 
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 مقدمه -1

های نظاامی و  دليل قابليت در حوزهسرنشين به بیهواپيماهای 

های اخير  مهندسان هوافضا در سالتوجه ویژه غيرنظامی مورد 

اند. این کلاس از هواپيماها در قياس با هواپيماهاای  قرار گرفته

هاا  اند. یكی از این فرصتهایی را مهيا کرده دار فرصتسرنشين

ها نيازی به در نظر ناشی از این موضوع است که در طراحی آن

و  دار وجاود نادارد  گرفتن شدید الزامات هواپيماهای سرنشاين 

پذیری بيشتری را در طراحی این کالاس از  این موضوع انعطاف

سرنشين نياز   بیکنند. طراحی هواپيماهای هواپيماها ایجاد می

مانند هواپيماهاای نظاامی و غيرنظاامی پيچياده اسات و لاذا       

تمرکز اصلی طراحان این کلاس از هواپيماهاا نياز بار توساعه     

  راحای مفهاومی   ابزارهای سریع آنااليز و طراحای بارای فااز ط    

باشد تا بتوانند با کمك این ابزارها روند طراحای را تساریع   می

کاه در طراحای کلاسايك، طراحای     . با توجه به آن]5[ بخشند

، سازه، پيشرانش و غيره( های مختلف )آیرودیناميكتوسط تيم

شود و از طرفی نياز به یاك ساازش نهاایی باين ایان      اجرا می

هاای  تاوان بياان کارد کاه روش    لذا مای  وجود داردموضوعات 

باشند و بر و پيچيده میزمان ،طراحی کلاسيك عمدتا پرهزینه

هماين  گی طارح ندارناد. باه   هاز طرفی هيچ ضمانتی را در بهين

ا باشاند اما  ها اگرچه سودمند و قابل احترام میدلایل این روش

انجام سریع آناليز و طراحی( گوی نياز امروزه مهندسان )جواب

 . ]2-3[ يستندن

یاابی باه   هاا، اماروزه دسات   بر انجام ساریع طراحای  علاوه

های بهينه در فاز طراحی مفهومی تمایل دیگری اسات  طراحی

باشند. این موضوع هماراه  دنبال آن میکه مهندسان هوافضا به

باه پيادایش    محاسبات عددی منجار و  رایانه فناوریبا توسعه 

هااای روش سااازی طراحاای گردیااد. بهينااه باارای هااایی روش

باه  های محاسباتی دارند که سازی طراحی اشاره به روش بهينه

یك یاا   ،که با رعایت قيود مورد نظر باشندمی هایی طرح دنبال

هاای  ای از روشگوناه . ]4-1[ نه نمایناد چند تابع هدف را بهي

ناام   5ساازی طراحای چندموضاوعی   سازی طراحی، بهينه بهينه

رات متقابال موضاوعات   دارد که یك روش طراحی است تاا اثا  

گيارد تاا باه طارح      مختلف مهندسی را در طراحی در نظر مای 

سااازی طراحاای  عبااارت دیگاار، روش بهينااهبهينااه برسااد. بااه

یاك طارح کاه تحات تااثير      ساازی  چندموضوعی اجازه بهينه

 
1-  Multidisciplinary Design Optimization (MDO) 

دهد که اساتفاده از ایان روش   چندموضوع متفاوت است را می

عملكارد و   های مهندسای منجار باه بهباود    سامانهدر طراحی 

هاای مختلاف   ایان روش در حاوزه  شاود.  هاا مای  کاهش هزینه

مهندساای اسااتفاده شااده امااا بيشااترین کاااربرد آن در حااوزه 

مهندسی هوافضا بوده است. از مهمترین مزایای ایان روش کاه   

باعااا اسااتقبال چشاامگير از آن در حااوزه مهندساای هوافضااا 

 :]6[ توان به موارد زیر اشاره کرد گردید، می

  بالا در طراحی و آناليز.سرعت 

 های بهينه.یابی به حلدست 

 هاای درگيار در   حذف ارتباطات مختلف بين موضوع

 زمان همه موضوعات(.طراحی )در نظر گرفتن هم

  پااذیری در مقابال تغيياارات در هاار  افازایش انعطاااف

 از طراحی. سامانهزیر

هاای هاوش   عناوان یكای از زیار مجموعاه    منطق فازی به

سازی مغاز انساان   ست که با استفاده از شبيهمصنوعی، روشی ا

دهااد. ایاان روش روناادی گيااری را انجااام ماایفرآینااد تصااميم

ساختارمند و قابل پيگيری را برای رویارویی و بررسای مساائل   

مبهم و پيچيده بر پایاه یاك نگاشات ریاضای غيرخطای ارائاه       

نموده و دارای منطقی دقيق برای فرموله کردن عبارات کلامی 

باشد. ایان روش بار پایاه اساتفاده از یاك       انسانی می و تجارب

اساتوار اسات، کاه ایان قاوانين از       "آنگاه -اگر "سری قوانين 

منابع مختلفی مانند دانش، تجرباه، احسااس، شاهود، الهاام از     

آیند. این روش بادون نيااز   دست میطبيعت و آگاهی انسان به

سالله  ریاضی مربوط به حوزه علمای م دقيق های سازی به مدل

دليل پيچيدگی زیااد مسالله و   مورد نظر و یا در مواردی که به

یا ناشناخته بودن، رابطاه ریاضای مشخصای بارای آن موجاود      

نباشد، تنها با استفاده از توصايف کلامای تواناایی منحصار باه      

فردی دارد تا باا مساائل چندنظاماه مواجاه گاردد. همچناين       

 . ]1[ باشدمیهای این روش سرعت عمل و دقت از دیگر مزیت

سازی طراحی چندموضوعی جهات  استفاده از روش بهينه

سرنشين در قياس با همتایاان  طراحی مفهومی هواپيماهای بی

یااك  ]8[مرجاع   رود.شامار مای  دار خاود، انادب باه   سرنشاين 

ای و ساازی ساازه  سازی برای حل مسائل بهينهاستراتژی بهينه

پيمااای آیرودیناااميكی در طراحاای مفهااومی بااال یااك هوا   

ساازی آیرودینااميكی،   است. در بهينه کردهسرنشين مطرح  بی
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ساازی ساازه   کردن ضریب پسآ القایی و در بهيناه  کمينههدف 

کردن وزن سازه است. موضوعات در نظار گرفتاه    کمينههدف 

 در باشاد. شده در این تحقيق تنهاا ساازه و آیرودینامياك مای    

 سااازی طراحاای باارای بهينااه  یااك اسااتراتژی  ]1[مرجااع 

کاری و ساازه بارای   چندموضوعی از منظر آیرودیناميك، پنهان

هادف   سرنشين جنگنده مطارح شاده اسات.   یك هواپيمای بی

کمينه کاردن ضاریب   کاری، سازی آیرودیناميك و پنهاننهبهي

که هادف  کاری است در حالینظر گرفتن قيود پنهان پسآ با در

 ]50[ مرجاع کمينه کردن وزن سازه اسات.  سازی سازه،  بهينه

سرنشاين   سازی طراحی چندموضوعی یك هواپيمای بای بهينه

انجاام داده اسات. در    5جنگنده را با استفاده از مدل چنددقتاه 

، کاه بار مبناای معاادلات     2های با دقات کام  این تحقيق مدل

اند، برای طراحی مفهومی توسعه و اعتبارسنجی گردیده تجربی

ز بارای بهباود دقات    های با دقت بالا نيبر آن مدل  علاوه است.

روش طراحی نيز توسعه داده شده است. اهداف در نظر گرفتاه  

باشند. موضاوعات در  شده در این تحقيق برد پروازی و وزن می

نيز عبارتند از: آیرودیناميك، پيشارانش، وزن،  نظر گرفته شده 

طراحی یاك هواپيماای هواناوردی     پایداری و کنترل. ،عملكرد

سازی طراحی چندموضوعی و ش بهينهعمومی با استفاده از رو

مورد بررسای قارار گرفتاه     ]55[صورت چندهدفه در مرجع هب

شاده شاامل کااهش وزن کال و     اهاداف در نظار گرفتاه   است. 

باشاد.  افزایش برد پروازی با لحاا  کاردن قياود پایاداری مای     

موضااوعات پيشاارانش، وزن، آیرودیناميااك و عملكاارد باارای   

دیگار قارار   در ارتباط با یك تشكيل حلقه تحليل چندموضوعی

کاار رفتاه شاده، الگاوریتم     هی با سااز اند. الگوریتم بهينهگرفته

ساازی  بهيناه  ]52[مرجاع  سازی چندهدفه ژنتيك است. بهينه

ك را طراحی چندموضوعی پيكربندی یك هواپيمای بسيار ساب 

کل ماورد بررسای قارار داده     با هدف کمينه کردن ضریب پسآ

پایداری و کنترل  ،ن، پيشرانش، عملكردآیرودیناميك، وزاست. 

الگااوریتم  باشااند.موضااوعات لحااا  شااده در ایاان مقالااه ماای

3سازی در نظر گرفته شده نيز الگوریتم  بهينه
SQP   باشاد.  مای

قياد در نظار    58متغير طراحی و  54سازی منظور این بهينهبه

سااازی طراحاای یااك بهينااه ]53[مرجااع  گرفتااه شااده اساات.

 
1- Multi-Fidelity Model 

2- Low Fidelity 

3- Sequential Quadratic Programming 

سرنشااين بااا موتااور  یااك هواپيمااای باای چندموضااوعی باارای

منظاور ایجااد   . باه را ماورد بررسای قارار داده اسات     الكتریكی

هاای عصابی بارای    هاایی در فضاای طراحای از شابكه    تقریب

تابع هدف منظور استفاده شده است.  4گيری سطوح پاسخ شكل

کردن وزن اسات کاه جهات ایان امار موضاوعات       شده کمينه

عملكاارد و پایااداری و کنتاارل  آیرودیناميااك، وزن، پيشاارانش،

تعاداد متغيرهاای    جهت آناليز چندموضوعی لحا  شده اسات. 

 3و  21ترتيااب سااازی بااه طراحاای و قيااود جهاات ایاان بهينااه

طراحاای مقاادماتی یااك هواپيمااای   ]54[مرجااع باشااند.  ماای

سازی مورد بررسای  بهينهکار راهسرنشين را با استفاده از دو  بی

هدفاه از منظار   سازی تك یك بهينهقرار داده است. در گام اول 

سازی دو هدفاه از منظار   آیرودیناميك و در گام دوم یك بهينه

ساازی تاك   آیرودیناميك و سازه انجام شاده اسات. در بهيناه   

شاود کاه ماداومت    ای بهينه مای گونهههدفه هندسه ایرفویل ب

پروازی بيشينه شود. در این حالت نسبت ماکزیمم ضخامت به 

عنوان متغيرهای طراحای  گی ایرفویل بههخميدوتر و ماکزیمم 

اناد. بعاد از رسايدن باه هندساه بهيناه ایرفویال،        لحا  شاده 

شوند. در این حالت از الگوریتم پارامترهای شكل بال بهينه می

   عناوان باه  21ساازی ناامغلوب نساخه    ژنتيك با مفهاوم مرتاب  

سازی دوم جهت کاهش ساز استفاده شده است. در بهينهبهينه

جاایگزین   kriging meta-modelزمان محاسبات، ابزار آناليز با 

ساازی  یك چهارچوب بارای بهيناه   ]51[در مرجع شده است. 

سرنشاين توساعه داده   طراحی چندموضاوعی هواپيماهاای بای   

موضوعات در نظر گرفته شاده در ایان چهاارچوب    شده است. 

جهت آناليز چندموضوعی عبارتناد از: هندساه، آیرودینامياك،    

ساازی ماموریات.   کااری و شابيه  ، ملاحظات پنهان6آناليز آنتن

متغير طراحی و هماراه   20کمينه کردن وزن سوخت با کمك 

ساازی در ایان تحقياق اسات.     کاری هادف بهيناه  با قيد پنهان

ضااوعی باارای آناااليز، طراحاای و   توسااعه یااك اباازار چندمو 

سرنشين باا ماداومت پاروازی باالا     سازی هواپيماهای بی بهينه

کمينه کاردن وزن برخاسات   باشد.  می ]56[دف اصلی مرجع ه

SQPبا استفاده از الگوریتم 
متغير طراحای و   53و با کمك از  1

ساازی در ایان تحقياق اسات.     قيد هدف بهيناه  1لحا  کردن 

 
4- Response Surface 

5- NSGAΠ 

6- Antenna Analysis 

7- Sequential Quadratic Programming 
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آناااليز ماموریاات، آیرودیناميااك، پيشاارانش، وزن و عملكاارد   

 باشند.  موضوعات لحا  شده جهت آناليز چندموضوعی می

      سااازی طراحاای ا توجااه بااه اهمياات و کااارایی بهينااه باا

موضاوعی، هادف ایان مقالاه، تادوین سااختاری جاامع و        چند

سااازی طراحاای هااای پيشااين باارای بهينااه مسااتقل از روش

شين است. تلاش شاده اسات   سرن چندموضوعی هواپيماهای بی

ومی های واقعی طراحی مفها تمامی قيدها و نيازمندی تا تقریباً

موضوعات بدون سرنشين در مسلله گنجانده شود.  ایك هواپيم

لحا  شده در این ساختار جهت آناليز چندموضاوعی عبارتناد   

    از: هندساااه، عملكااارد، آیرودینامياااك، وزن، مرکاااز جااارم و 

اینرسای، تخماين مشاتقات پایاداری و کنتارل، تاریم و       ممان

باا توجاه باه تواناایی     تخمين مشخصات پایاداری دینااميكی.   

 در مسااائلژنتيااك در پياادا کااردن نقطااه بهينااه    الگااوریتم

 5ساازی ناامغلوب  چندهدفه، از الگوریتم ژنتيك با مفهوم مرتب

ساز استفاده شده است که توانایی ایجااد جبهاه   عنوان بهينهبه

پرتو فرانت را دارد. جهت انتخاب حل نهایی از ميان جبهه پرتو 

ائه شاده  ار 2مندی درجه رضایت تابعفرانت، روشی تحت عنوان 

مندی تابعی است که با اساتفاده از منطاق   است. درجه رضایت

گردد که خروجی آن بيانگر ميزان شاباهت هار   فازی ایجاد می

آل توابع هدف اسات. از  کدام از نقاط پرتو فرانت به مقادیر ایده

بار  عالاوه  ،نقاط قوت ایان مقالاه نسابت باه کارهاای گذشاته      

توان باه  جامعيت مناسب، میها و قيدهای با ساختار، نيازمندی

برای انتخاب حل نهاایی اشااره کارد.     ارائه یك روش هوشمند

چنين تعاداد  شده در این تحقيق و همموضوعات در نظر گرفته

شاوند  سازی، باعاا مای  متغيرهای طراحی و قيود مساله بهينه

تر باشد. جهت دست آمده کارآمدتر و عملياتیکه طرح بهينه به

سااازی طراحاای ر تاادوین شااده، بهينااه اعتبارساانجی ساااختا

ماورد   Predator-MQ1سرنشاين  چندموضوعی هواپيماای بای  

ساازی در نظار   بررسی قرار گرفتاه شاده اسات. مسااله بهيناه     

کردن وزن شده یك مساله دوهدفه است که شامل کمينهگرفته

 باشد.     فاز سير می برخاست و نيروی پسآ

خاش دوم  به این شاكل اسات کاه در ب   سازماندهی مقاله 

سازی طراحای چندموضاوعی   بهينه پيشنهاد شده برایساختار 

ساازی  سرنشين بيان شده است. مراحال بهيناه  هواپيماهای بی

 Predator MQ-1سرنشاين  طراحی چندموضوعی هواپيمای بی

 
1- Non-dominated Sorting Genetic Algorithm-NSGA 

2- Satisfaction Degree Function-SDF 

با استفاده از ساختار تدوین شاده در بخاش ساوم آورده شاده     

ساازی  ترتياب نتاایج بهيناه   است. در بخش چهارم و پنجم باه 

 گيری مقاله بيان شده است.طراحی و نتيجه

سازی طراحی بهینه پیشنهاد شده برایساختار  -2

 سرنشینچندموضوعی هواپیماهای بی

ساازی طراحای چندموضاوعی    ساختار تدوین شده جهت بهينه

سرنشين از چهار بلوب تشكيل شده اسات کاه   هواپيماهای بی

ذکار اسات کاه     ایانشا شود. ها توضيح داده میهر کدام از آن

سابات مرباوط باه    اهای ساختار تدوین شده )محکليه زیربخش

بخش آناليز چندموضوعی، الگوریتم ژنتيك و محاسبات مربوط 

مندی فازی( در برنامه متلب کدنویسای شاده   به درجه رضایت

ساازی طراحای هواپيماهاای     بهيناه  این ساختار قابليات  است.

چنااين بااا و همنشااين بااا موتااور جاات و یااا ملخاای   سر باای

این سااختار را باه    1شكل های مختلف را دارا است.  پيكربندی

 دهد.شكل کلی برای این تحقيق نشان می

بهینه سازی

Jتوابع هدف، -

Gقيود، -

Xiمتغيرهای طراحی، -

1ماژول 

2ماژول 

3ماژول 

X1

X2X2

X3

Xi

Ji, Gi

همگرایی
خير

Ji, Gi

جبهه پرتو فرانت

بله

انتخاب حل نهایی 
با مفهوم درجه 
رضایت مندی

 
 .سازی طراحی چندموضوعیفرآیند بهينه :(1) شكل

 سازی طراحیبهینه -2-1

سازی از چهار بخش تعریف از آنجایی که هر مساله بهينه

ای طراحی، تعریف پارامترهای طراحی، تعریف تابع متغيره
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هدف و تعریف قيود تشكيل شده است لذا در این بلوب باید 

 این فاکتورها تعریف شوند. 

های زیادی برای حل در طول چهار دهه اخير، الگوریتم

سازی مهندسی توسعه داده شده است. در مسائل مختلف بهينه

دسته گرادیانی و تكاملی ها به دو حالت کلی این الگوریتم

های گرادیانی نيازمند اطلاعات الگوریتم شوند. تقسيم می

باشند که برای حل مسائل ساده بسيار مشتق تابع هدف می

سازی که اغلب مسائل بهينهجامفيد و کارآمد هستند. اما از آن

ها کارآیی خود را در حل اند لذا این الگوریتممهندسی پيچيده

های تكاملی دهند. در مقابل الگوریتمدست می این مسائل از

یك منبع موثر و کارآمد جهت حل مسائل پيچيده مهندسی به 

های تكاملی، الگوریتم ژنتيك روند. در ميان الگوریتم شمار می

مبنای اصل رود. این الگوریتم برشمار میها بهترین آنمعروف

 است طبيعی و توليد مجدد نسل بقای شایستگان، انتخاب

[51]. 

 چندموضوعی آنالیزتدوین ساختار  -2-2

در این بلوب موضوعات مختلف درگير در آناليز چندموضوعی 

تواند با سازی این موضوعات میمدل .شوندمیسازی مدل

دقت بالا و یا های بادقت کم، مدلهای بااستفاده از مدل

لف ها انجام گيرد. برحسب کاربردهای مختترکيبی از این مدل

تواند متفاوت باشد. با انجام آناليزهای تعداد این موضوعات می

چندموضوعی مقادیر توابع هدف و قيود مساله محاسبه 

 شوند.  می

 نهاییانتخاب حل -2-3

ای از ساز مجموعهسازی چندهدفه، بهينهدر مسائل بهينه

نماید.  وان جبهه پرتو فرانت را ایجاد میعن های بهينه تحت حل

شمار های این جبهه خود یك حل بهينه بهام از حلهر کد

رود و برتری مطلقی نسبت به یكدیگر ندارند. انتخاب نهایی می

ه فرآیند دشواری است چیك حل از ميان جبهه پرتو فرانت اگر

های متعددی مانند توجه اما در نهایت باید انجام گيرد. روش

جهت غيره و  به الزامات طراحی، استفاده از تجربه فرد طراح

مبنای  انتخاب نهایی طرح وجود دارد اما در این مقاله روشی بر

علت استفاده از منطق فازی جهت این انتخاب ارائه شده است. 

مندی در این  منطق فازی جهت محاسبه تابع درجه رضایت

 تحقيق عبارت است از:

  استفاده از تجربه و خبرگی فرد طراح جهت انتخاب

 فاده از تدوین قوانين فازی(.حل نهایی )با است

 سازی آن.سرعت عمل و سادگی پياده 

  ارائه یك نگاشت ریاضی غيرخطی بين توابع هدف و

 مندی.تابع درجه رضایت

در این روش برای هر نقطه از جبهه پرتو با استفاده از 

شود. ورودی مندی محاسبه میمنطق فازی تابع درجه رضایت

هر نقطه پرتو فرانت و خروجی  فازی مقادیر توابع هدف قانون

مندی متناظر با هر نقطه است آن مقدار تابع درجه رضایت

 (.2)شكل 

 
مندی با استفاده از منطق ایجاد تابع درجه رضایت :(2) شكل

 .فازی

ابتدا باید محور  ،جهت محاسبه این تابع برای هر نقطه

 بندیافقی که بيانگر تابع هدف است به نواحی مختلفی تقسيم

 ،کهصورتبندی شود. به اینو هر ناحيه به شكل کيفی درجه

طراح باید بين مقدار کمينه و بيشينه هر کدام از توابع هدف را 

بندی مندی توابع تقسيمبه نواحی مختلفی از حيا رضایت

  سازی از یك بهينه (Jmin) نماید. مقدار کمينه توابع هدف

ر عمودی نيز که دست آید. سپس محوتواند بههدفه میتك

مندی است نيز به چندین ناحيه بيانگر تابع درجه رضایت

شایان ذکر است که شود )همانند محور افقی(. تقسيم می

مندی بين صفر و یك است که مقدار یك  مقدار درجه رضایت

باشد. مندی میبالاترین و مقدار صفر کمترین درجه رضایت

شده را برای یك ای از فرآیند توضيح داده نمونه 3شكل 

هر نقطه از پرتو فرانت با دهد. سازی نشان می مساله کمينه

در یكی از نواحی  (J2و  J1) توجه به مقادیر توابع هدفش

گيرد و با استفاده از منطق شده در محور افقی قرار میتعيين

به آن  از دید هر دو تابع هدف مندیدرجه رضایتفازی یك

و  کمدر ناحيه  J1وان مثال اگر عنبه) شود اختصاص داده می

J2  ترین ترین و کمترتيب بيشقرار گيرد به بالا خيلیدر ناحيه

نهایی  عنوان حلای بهاکنون نقطه. (مندیدرجه رضایت

مندی را داشته باشد. شود که بالاترین درجه رضایت انتخاب می

مندی به این معناست که نقطه پرتو بالاترین درجه رضایت

تواند از که مینظر به مقادیر کمينه توابع هدف ) مورد فرانت

تر است. مزیت دست آید( نزدیكهدفه بهسازی تك یك بهينه
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شكل ساده توان معياری را بهاصلی این روش آن است که می

جهت مقایسه نقاط مختلف پرتو فرانت و با در نظر گرفتن همه 

آل ه مقادیر ایدهای که بنقطه توابع هدف ایجاد کرد و نهایتاً

 اب نمود. ختر است را انتتوابع هدف نزدیك
 

 

مندی برای یك ای از تابع درجه رضایتنمونه :(3) شكل

 .سازیمساله کمينه

سازی طراحی چندموضوعی نهبهی مراحل -3

  نمونه سرنشین بی هواپیما

عنوان به 5پذیری چندموضوعیدر این تحقيق از ساختار امكان

ترین ساختارها، استفاده شده است. ترین و ابتدایییكی از ساده

شود که این ساختار در حالت کلی از دو بلوب تشكيل می

ساز و بلوب آناليز چندموضوعی. است از: بلوب بهينهعبارت

ساز وظيفه بروز کردن و ارسال متغيرهای طراحی بلوب بهينه

نيز را به بلوب بعدی دارد و وظيفه بلوب آناليز چندموضوعی 

موضوعی، مقادیر توابع هدف، قيود و محاسبه آناليزهای بين

ساز را دارد. این فرآیند تا رسيدن به طرح ها به بهينهارسال آن

نحوه در ادامه توضيحات مربوط به یابد.بهينه ادامه می

سرنشين بيان سازی طراحی هواپيمای بیسازی بهينه پياده

 شده است. 
 

 طراحی و ماموریتسازی شرایط بهینه -3-1

شكل زیر بيان توان بهسازی در این تحقيق را میمساله بهينه

 نمود:

(5)      
&

( ( )) 0, 1,..., 23

TO cr

i

Minimize W Dr

subject to G X i  
 

 

قيد در  23متغير طراحی و  34سازی برای انجام این بهينه

گردد هواپيما که تلاش میاساس اینبرنظر گرفته شده است. 

 
1-  Multidisciplinary Feasible (MDF) 

Predator MQ-1 و ی طراحی طراحی دوباره گردد، متغيرها

 هایولدر جد هاآن های عددیقيود طراحی همراه با محدوده

 اند. بيان شده 2و  1

 .متغيرهای طراحی :(1) جدول

 حد بالایی حد پایينی متغيرهای طراحی
2( )wS m 50 53 

(deg)LE 0 50 

AR 58 25 

 3/0 1/0 

/fC C 3/0 41/0 

(deg) 0 50 

/AC C 51/0 21/0 

f 1/0 5 

A 1/0 5 

Aba 51/0 22/0 

out Aya 41/0 10/0 

( )
wAX m 3 4 

fba 2/0 21/0 

in fya 02/0 03/0 

(deg) 0 1 
2( )htS m 2 1/3 

(deg)
htLE 0 50 

htAR 6 8 

ht 1/0 5 

/E htC C 3/0 1/0 

E 1/0 5 

(deg)Hi 1- 0 

(deg)ht 0 50 

(deg)ht 0 3 
2( )vtS m 1/5 3 

(deg)
vtLE 0 50 

vt 1/0 5 

vtAR 1/0 1/5 

/R vtC C 3/0 40/0 

R 1/0 5 

( )fd m 1/0 1/0 

1(deg) 0 3 

2 (deg) 1/4 51 

42 ( )l m 1/0 1/0 
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 .قيود طراحی :(2) جدول
 قيد ردیف

5 1cr 1- 

2 1
crE 1- 

3 2cr 2- 

4 2
crA 2- 

1 2
crR 2- 

6 50tu 0 

1 50pu 0 

8 50pd 0 

1 2tu 2- 

50 51
tuE 51- 

55 51
puE 51- 

52 51
pdE 51- 

53 3
tuA 3- 

54 3
tuR 3- 

51 51/0SM 01/0 

56 5min( )sp  

51 6/0min( )sp 3/0 

58 5min( )ph 2/0 

51 4/0min( )ph 01/0 

20 5min( )dr  

25 6/0min( )dr 08/0 

22 5max( )spiralT  

23 5max( )rollT 0 
 

جهت فهم بهتر برخی از متغيرهای طراحی  5و  4 اشكال

برای کنترل کردن نسبت  42l پارامترثر باشند. ؤتوانند م می

شده  متغير طراحی در نظر گرفتهعنوان طول به قطر بدنه به

 است.

 .تعریف برخی از متغيرهای طراحی بال :(4) شكل

 

 .تعریف برخی از متغيرهای طراحی بدنه :(5) شكل

هدف طراحی به این شكل است که مداومت پروازی 

متر، سرعت فاز سير  4100ساعت، ارتفاع فاز سير  24هواپيما 
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نشان  6شده نيز در شكل ماموریت در نظر گرفتهمتر باشد. 

 داده شده است.

 

 .شدهماموریت در نظر گرفته :(6) شكل
 

 آنالیز چندموضوعی -3-2

که بيان شد، یكی از نقاط قوت این مقاله جامعيت گونههمان

عبارت مناسب موضوعات درگير در فرآیند طراحی است. به

تر در فاز طراحی های عملياتیدیگر، برای رسيدن به طرح

مفهومی، باید حداکثر موضوعات تاثيرگذار در طراحی لحا  

همين دليل در این تحقيق سعی شده است که به شوند.

شایان سازی شوند. موضوعات مهم در رفتار یك هواپيما مدل

اساس روابط تجربی و ها برسازی این ماژولر است که مدلذک

موضوعات در  1شكل تجربی صورت گرفته شده است. نيمه

ترین ها و مهمشده همراه با تبادل اطلاعات بين آننظر گرفته

 دهد.های هر ماژول را نشان میخروجی
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ورودی

هندسه

عملكرد

وز 

آیرودینامی 

مر ز جر 

تریم

پایداری 
دینامیكی

پیكربندی هواپیما  مت یرها و پارامترهای طراحی

...وز  بار  نو  موتور  پارامترهای ایرفویل  چ الی مواد سازنده و 

T or P, SLA, ROC, R, E, V, Vstall, WFuel 

WFuel 

WTO, WE, Ww, WEMP, ...

CD0, CD, CL, CLq, Clr, SM, ...

(X,Y,Z)CG, 

IXX, IYY, IZZXCG 

 α,δE

α,β,δE,δA,δR

ξsp, ωsp, ξDR, ωDR, ...   

CLmax,CD0

Wpay, ρmat, 

... 

STO, SFC, ... 

V

Airfoil 

specifications 

WFuel V,Wi

 
 .هشدساختار تدوین عیفلوچارت آناليز چندموضو :(1) شكل

 

در ادامه توضيحات مربوط به هر ماژول همراه با 

 بيان شده است.  ،اعتبارسنجی صورت گرفته

 ماژول ورودی 

سازی ثابت در این ماژول پارامترهایی که حين فرآیند بهينه

بار، نوع موتور، اطلاعات مربوط موتور و  باشند مانند وزنمی

های مورد نياز جهت یرفویل، ثابتملخ، پارامترهای مربوط به ا

عبارت دیگر کليه شوند. بهتخمين هر ماژول و غيره تعيين می

پارامترهایی که باید به شكل پارامترهای ورودی برای آناليز هر 

 شوند. موضوع در نظر گرفته شوند در این بخش تعيين می

 ماژول هندسه 

رفته در این ماژول با توجه به متغيرهای طراحی در نظر گ

های فرود ها، بدنه، ارابهشده، کليه پارامترهای هندسی بال، دم

شوند. با و غيره با استفاده از روابط هندسی موجود محاسبه می

 شود. محاسبه این پارامترها پيكربندی کامل هواپيما حاصل می

 ماژول عملكرد 

عملكرد هر فاز از پروفيل پروازی با استفاده از روابط موجود در 

شوند. برخی از در این ماژول محاسبه می [58]ع مرج

های این بخش عبارتند از: مسافت برخاست، ماکزیمم  ورودی

گيری، سرعت کروز، برد یا مداومت پروازی. بيشينه نرخ اوج

نياز، وزن سوخت، پروفيل سرعت،  توان و یا تراست مورد

پروفيل سرعت واماندگی و مسافت نشست برخی از 

 باشند.این ماژول می های مهم خروجی

 ماژول وزن 

چنين وزن برخاست های مختلف هر بخش از هواپيما و هموزن

سازی شوند. جهت مدلو وزن خالی در این ماژول محاسبه می

اعتبارسنجی  [ استفاده شده است.51]این بخش از مرجع 

دهنده دقت های عملكرد و وزن نشانگرفته برای ماژولصورت

تفاوت مقدار تخمين زده  8ها است. شكل ژولقبول این ماقابل

 دهد.شده و مقدار واقعی را نشان می

 

 
های وزن و عملكرد برای برخی از نتایج ماژول :(8) شكل

 .Predator MQ-1سرنشين هواپيما بی
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 ماژول آیرودیناميك 

های هوافضایی، ها در طراحی سامانهترین ماژولیكی از مهم

ای که هدف همه طراحان آن گونههبماژول آیرودیناميك است 

است که خصوصيات آیرودیناميكی با دقت کافی و زمان 

محاسباتی مناسب تخمين زده شوند. جهت محاسبات 

آیرودیناميكی، این ماژول به سه بخش تقسيم شده است که 

ند از: تخمين برآ، تخمين پسآ و تخمين مشتقات اعبارت

سازی ماژول ل[ جهت مد20]پایداری و کنترل. مرجع 

جهت  آیرودیناميك در این تحقيق استفاده شده است.

اعتبارسنجی این ماژول و با توجه به اطلاعات در دسترس، از 

و ناویون استفاده شده  500، بيچ 141هواپيماهای بوئينگ 

قبول ماژول تدوین است. نتایج اعتبارسنجی بيانگر دقت قابل

 (.3و جدول  3شده است )شكل 

 
 

 .اعتبارسنجی ضرائب برآ و پسآ :(3) شكل

 .ناویون تبارسنجی مشتقات پایداری هواپيمااع :(3) جدول

 
LC


 mC


 
qmC lC


 

plC 
pnC 

 دات

 کام
1/1 2/5- 3/53- 5/0- 3/0- 03/0- 

 -04/0 -4/0 -53/0 -3/51 -4/5 4/1 تخمينی

 

 ماژول محاسبه مرکز جرم 

تعيين مرکز جرم هواپيما یك گام بحرانی در طراحی هواپيما 

است چرا که محاسبات مربوط به پایداری، کنترل و تریم 

ن باشد. معادلات تجربی برای تخميوابسته به این مرحله می

نتایج مرکز جرم در این ساختار استفاده شده است. 

قبول قابل دهنده دقتنشان 11 در شكل اعتبارسنجی این ماژول

 باشد.آن می

 
ترین موقعيت مرکز جرم برای اعتبارسنجی عقب :(11) شكل

 .Predator MQ-1سرنشين هواپيما بی
 

 های تریم و مشخصات پایداری دیناميكیماژول 

اویه حمله، زاویه لغزش جانبی و زوایای انحراف پيدا کردن ز

ها ای که کليه ممانگونههسطوح کنترل برای هر فاز پروازی ب

صفر شود، هدف ماژول تریم است. در ماژول مشخصات 

پایداری دیناميكی نيز پایداری دیناميكی هواپيما در هر فاز از 

مرجع  روابط موجود درشود. پروفيل پروازی آناليز و بررسی می

 سازی این بخش استفاده شده است.[ برای مدل25]
 

 طراحی سازبهینه -3-3

شده و همچنين در نظر گرفتن دو تابع با توجه به موارد بيان

هدف در این تحقيق از الگوریتم ژنتيك بر مبنای مفهوم 

 ساز استفاده شده است.عنوان بهينهسازی نامغلوب به مرتب

 نشان داده شده است. 11الگوریتم این روش در شكل 

 
سازی فلوچارت الگوریتم ژنتيك با رویكرد مرتب :(11) شكل

 .نامغلوب
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مشخص است، توليد اوليه مانند  11همانگونه که در شكل 

الگوریتم ژنتيك معمولی است. انتخاب جمعيت جدید در هر 
گام بر اصل غلبگی استوار است و با استفاده از این اصل و اصل 

های نامغلوب را معيت، الگوریتم بهترین جواببندی جرتبه
 جهت آشنایی. [22]رود انتخاب کرده و به مرحله بعدی می

 [ رجوع شود.23]با این الگوریتم به مرجع  بيشتر

نهایی براساس تابع درجه  انتخاب حل -3-4

 مندی فازی رضایت
مندی که بيان شد در این مقاله مفهوم درجه رضایتگونههمان

تخاب حل نهایی از ميان جبهه پرتو فرانت معرفی جهت ان
درجه از موتور استنتاج ضرب، گردید. جهت ایجاد این 

ساز ميانگين مراکز با رابطه زیر ساز منفرد و غيرفازی فازی
 استفاده شده است.

(2 )                                     1
1

1
1

( ( ))

( )

( ( ))

l
i

l
i

m n
l

iAi
l

m n
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l

y x
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هدفه برای وزن برخاست و های تكسازیبا انجام بهينه
نيوتن  300کيلوگرم و  160نيروی پسآ فاز سير، مقادیر کمينه 

دست آمد. شایان ذکر است که ترتيب برای توابع هدف بهبه
هواپيما  5مقادیر بيشينه در نظر گرفته نيز مربوط به طرح مبنا

نيوتن(. توابع  100کيلوگرم و  5020باشد )سرنشين میبی

  13و  12های  شكلشده در در نظر گرفته فعضویت توابع هد
 نشان داده شده است.

 
 .توابع عضویت وزن برخاست :(12) شكل

 
 .توابع عضویت نيروی پسآ :(13) شكل

 
1- Base Design 

قانون فازی  56مندی تعداد جهت ایجاد تابع درجه رضایت

 آورده شده است.  4در نظر گرفته شد که در جدول 

 .مجموعه قوانين فازی :(4) جدول

گرا
TOW زیاد وDr گاهزیاد آنSDF(.0) ، کم است 

اگر
TOW زیاد وDr گاهمتوسط آنSDF(.0) ، کم است 

اگر
TOW زیاد وDr گاهکم آنSDF(.31/0) ، متوسط است 

اگر
TOW زیاد وDrگاهکم آن خيلیSDF(.1/0) ، خوب است 

اگر
TOW ط ومتوسDrگاهزیاد آنSDF(.0) ، کم است 

اگر
TOW  متوسط وDr گاهمتوسط آنSDF، (.1/0) خوب است 

اگر
TOW متوسط وDrگاهکم آنSDF(.1/0) ، خوب است 

اگر
TOW متوسط وDrگاهآن کمخيلیSDF، (.1/0) خوب است 

اگر
TOW کم وDrگاهاد آنزیSDF ،(.31/0) متوسط است 

اگر
TOW کم وDr گاهمتوسط آنSDF ،(.1/0) خوب است 

اگر
TOW کم وDrگاهکم آنSDF ،(.5) خوب استخيلی 

اگر
TOW کم وDrگاهکم آنخيلیSDF(.5) خوب است،خيلی 

اگر
TOWکم وخيلیDrگاهزیاد آنSDF، (.1/0) خوب است 

اگر
TOW و کمخيلیDr گاهآن متوسطSDF، (.1/0) خوب است 

اگر
TOW کم وخيلیDrگاهکم آنSDF، (.5) خوب استخيلی 

اگر
TOW و  کم خيلیDrگاهآن  کم خيلیSDF، (.5) است  خوب خيلی  

 سازی طراحینتایج بهینه -4

شده، الگوریتم ژنتيك سازی با شرایط بيانبا انجام بهينه

طرح بهينه  چهارسازی نامغلوب چندهدفه با مفهوم مرتب

نشان  14که در شكل  عنوان پرتو فرانت را نتيجه داد تحت

و درجه مقادیر توابع هدف  همچنين داده شده است.

 .آورده شده است 5در جدول نيز ها آن مندی  رضایت
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 .مجموعه نقاط پرتو :(14) شكل
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 .مجموعه نقاط پرتو فرانت :(5) دولج
پرتو  

 5فرانت 

 پرتو
 2فرانت 

پرتو 
 3فرانت 

پرتو 
 4فرانت 

 2/5054 4/118 1/115 5/115 وزن برخاست
 1/385 1/381 5/403 4/435 نيروی پسآ
درجه 
 مندی رضایت

11/0 64/0 65/0 11/0 
 

اساس مندی برای هر کدام از این نقاط و بردرجه رضایت
که طرح نهایی  جاییشده محاسبه گردید. از آنتوضيحات داده

مندی را داشته ی است که بالاترین مقدار درجه رضایتطرح
شود.  عنوان طرح نهایی انتخاب میباشد لذا پرتو فرانت سوم به

 (6-3)مشخصات کامل طرح بهينه و طرح مبنا در جداول 
 آورده شده است.

 .قيود طرح بهينه :(6) جدول
 مقدار قيد ردیف

5 (deg)cr 6 

2 (deg)
crE 1/3- 

3 (deg)cr 0 

4 (deg)
crA 0 

1 (deg)
crR 0 

6 (deg)tu 4/1 

1 (deg)pu 1/50 

8 (deg)pd 1/50 

1 (deg)tu 4/0- 

50 (deg)
tuE 6/2- 

55 (deg)
puE 1/1- 

52 (deg)
pdE 4/1- 

53 (deg)
tuA 1/5- 

54 (deg)
tuR 4/5- 

51 max( )SM 53/0 

56 min( )( / )sp rad s 5 

51 min( )sp 11/0 

58 min( )( / )ph rad s 25/0 

51 min( )ph 041/0 

20 min( )( / )dr rad s 01/5 

25 min( )dr 52/0 

22 max( )( )spiralT s 25 

23 max( )( )rollT s 54/0 

 

 .مقادیر توابع هدف :(1) جدول

 طرح بهينه طرح مبنا 
 1/115 5020 وزن برخاست

 5/403 100 پسآ نيرو

 

 .متغيرهای طراحی طرح مبنا و طرح بهينه :(8) جدول
 طرح بهينه طرح مبنا متغيرهای طراحی

2( )wS m 1/55 64/55 

(deg)LE 4 2/2 

AR 21/51 6/51 
 4/0 43/0 

/fC C 31/0 38/0 
(deg) 0 8 

/AC C 2/0 22/0 

f 6/0 11/0 

A 6/0 16/0 

Aba 221/0 51/0 

out Aya 1/0 48/0 

( )
wAX m 15/3 51/3 

fba 21/0 25/0 

in fya 021/0 026/0 

(deg) 0 3/2 
2( )htS m 82/2 2 

(deg)
htLE 0 4/3 

htAR 25/1 06/1 

ht 5 12/0 

/E htC C 311/0 33/0 

E 5 81/0 

(deg)Hi 0 5/5- 

(deg)ht 0 1/6 

(deg)ht 0 6/5 
2( )vtS m 16/5 18/5 

(deg)
vtLE 3 1/1 

vt 5 18/0 

vtAR 15/0 11/0 

/R vtC C 311/0 34/0 

R 5 82/0 

( )fd m 8/0 12/0 

1(deg) 0 2 

2 (deg) 1/26 1/1 

42 ( )l m 653/0 18/0 
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 .دیگر طرح بهينه و مبنامشخصات  :(3) جدول

 طرح بهينه طرح مبنا 

( )b m 88/54 5/51 

( )htb m 15/4 16/3 

( )vtb m 26/5 21/5 

( )C m 851/0 85/0 

( )htC m 63/0 14/0 

( )vtC m 4/5 11/5 

( )rC m 5/5 08/5 

( )
htrC m 63/0 62/0 

( )
vtrC m 4/5 18/5 

( )fl m 53/8 61/8 

/f fl d 5/50 52 

( )P hp 551 556 

( )FuelW Kg 302 8/261 

( )fusW Kg 5/506 8/11 

( )htW Kg 13/51 4/8 

( )vtW Kg 11/50 4/52 

( )wW Kg 21/44 1/44 

سازی طراحی چندموضوعی، با استفاده از روش بهينه

م بهينه است و هم در اسرع زمان به طرحی حاصل شد که ه

که بيان شد، این دو فاکتور از  گونهدست آمده است. همان

های طراحی کلاسيك بودند که با استفاده از این عيوب روش

 دهدنشان میدست آمده نتایج بهخوبی برطرف شدند. هروش ب

خوبی توابع هدف هسازی توانسته است بکه الگوریتم بهينه

یدگاه قيود مساله نيز نتایج را کمينه نماید. از دمورد نظر 

باشد. دهنده برآورده کردن قابل قبول قيود مورد نظر می نشان

از لحا  هندسی مشخص است که طرح بهينه نسبت به طرح 

-بهينه  . از منظر بال، الگوریتم باشدمی ی را دارایهامبنا تفاوت

است که دهانه سازی برای طرح بهينه بالی را پيشنهاد داده 

بزرگتری را نسبت به طرح مبنا داراست اما در عوض وتر ریشه 

یگر بال طرح بهينه درازتر و عبارت دتری دارد. بهکوچكنسبتا 

بهينه  ، طرحتر است. از حيا دم افقی تا حدودی نازب

توان می   در کلدارد.  مساحت، دهانه و وتر ریشه کوچكتری

را  کوچكتریازی دم افقی سبيان کرد که الگوریتم بهينه

 مساحت ودارای پيشنهاد داده است. دم عمودی طرح بهينه 

را تری وچكنسبتا ک دهانه اما بزرگتری است وتر ریشه

دم عمودی پيشنهادی نسبت به طرح  عبارت دیگربه .داراست

دهد است. از لحا  بدنه نيز نتایج نشان می تریبزرگمبنا دم 

کوچكتری را داراست و قطر  ورگتر بزکه بدنه طرح بهينه طول 

این مورد باعا افزایش نسبت طول به قطر بدنه برای طرح 

 شود.بهينه می

گونه که واضح است، نيروی پسآ از دو بخش تشكيل همان

  شده است: الف(پسآ مربوط باه پيكربنادی )پساآ بارآ صافر( و      

دناه  ها، بهمه اجزاء هواپيما )مانند بال، دمب( پسآ ناشی از برآ. 

صفر تاثيرگذارند. جهات تحليال    و غيره( در ایجاد نيرو پسآ برآ

گوناه  کنايم. هماان  نتایج از پسآ مربوط به پيكربندی شروع می

تار از  که مشخص است طول بدنه مربوط به طرح بهينه بازرگ 

شود کاه عادد رینولادز    طرح مبنا است و این موضوع باعا می

فزایش یابد. افازایش  مربوط به طرح بهينه نسبت به طرح مبنا ا

عدد رینولدز منجر به کاهش ضریب اصطكاب بدنه ایان طارح   

صفر بدناه   گردد و نهایتا ضریب پسآ برآنسبت به طرح مبنا می

شود. پارامتر مهام دیگار کاه بار     نيز برای طرح بهينه کمتر می

صفر بدنه تاثيرگذار است، نسبت طول باه قطار    ضریب پسآ برآ

ر باشد بهتر است. این نسبت بارای  تبدنه است که هرچه بزرگ

 تری است که باعا کاهش ضریب پساآ بهينه عدد مناسبطرح 

باال و دم افقای   درباره سهم شود. صفر بدنه طرح بهينه می برآ

صفر باید گفت که چون وتار متوساط    برآ در ایجاد ضریب پسآ

هندسی این دو جزء برای هر دو طرح یكسان است پاس تااثير   

شاود.   اهميات مای  هاا بای  یب اصاطكاب آن عدد رینولدز و ضر

پارامتر مهم برای این دو جازء، ساطح خايس باال و دم افقای      

فقی طرح بهينه نسبت به طارح مبناا   چون مساحت دم ا .است

ه کا  کمتر اسات د پس مساحت خيس آن نيز باشمی ترکوچك

برآ صفر این جزء بارای طارح بهيناه     باعا کاهش ضریب پسآ

گفت که اگرچه طرح بهينه مساحت  شود. در مورد بال بایدمی

بال بزرگتری دارد و این امر اثر ناخوشایندی را دارد اما نسابت  

چون طرح بهينه، وتر  .به طرح مبنا تفاوت قابل توجهی را ندارد

متوسط بزرگتری را برای دم عمودی پيشانهاد داده اسات لاذا    

صفر  برآ افزایش رینولدز و کاهش ضریب پسآ این موضوع باعا

اما چاون مسااحت ایان دم    شود. جزء برای طرح بهينه می این

از طرح مبنا است لذا مساحت خايس   بزرگتربرای طرح بهينه 

یاباد و ایان موضاوع    مای  افازایش آن نيز نسبت به طرح مبناا  

 ناخوشایند است.
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2وابساته باه بارآ )    در مورد ضریب پساآ 

LkC   نياز کااملا )

زن برخاست منجار باه کااهش وزن    مشخص است که کاهش و

شااود و طبااق رابطااه مربااوط بااه ضااریب باارآ  فاااز سااير ماای

(
2

2 cr
L

W
C

V S
      باا کااهش وزن ایان فااز ضاریب بارآ کاااهش )    

یابد. در مورد ضریب پسآ وابسته به برآ دومين نكته مرباوط  می

1 به ثابت
k

AR e
 نسبت ش است که مشخص است با افزای

یاباد. بناابراین طارح پيشانهادی     منظری این ثابت کاهش مای 

سازی در جهتی است که ضریب پسآ را کااهش  الگوریتم بهينه

 .  دهد

کااهش ضاریب   توان گفات کاه   مورد وزن برخاست می در

شاود.   ر به کاهش قابل توجه وزن سوخت میپسآ فاز سير منج

يز منجر باه  از طرفی هندسه پيشنهادی برای دم افقی و بدنه ن

کاهش وزن این اجزاء برای طرح بهينه نسابت باه طارح مبناا     

 .گردد می

 گیرینتیجه -5

سازی طراحی چندموضوعی در این مقاله ساختاری برای بهينه

شد و جهات اعتبارسانجی آن،   سرنشين تدوین هواپيماهای بی

مااورد اسااتفاده قاارار  Predator MQ-1سرنشااين باای هواپيمااا

توان به جامعيت آن نجام شده میتحقيق ا گرفت. از نقاط قوت

هم از حيا تعداد موضاوعات درگيار در طراحای، هام تعاداد      )

شده و هم تعداد قيود در نظار  متغيرهای طراحی در نظر گرفته

بار   هوشامند  چنين ارائه یك روششده( اشاره نمود. همگرفته

مبنای منطق فازی جهت انتخاب حال نهاایی از مياان جبهاه     

قااوت ایاان تحقيااق اساات. انجااام  دومااين نقطااهپرتااو فراناات 

دهناده  ساازی نشاان  های مختلف بر روی نتاایج بهيناه   بررسی

کارآمدی ساختار تدوین شده جهت پيدا نمودن طرح بهيناه و  

 روش پيشنهادی جهت انتخاب طرح نهایی است. 
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