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Abstract 
In this article, the optimal design of a flying object is discussed with the help of designing the 
required speed. In this design method, the input information includes the type of fuel composition, 
payload mass, and maximum flight range, and the purpose of the design is to determine the initial 
mass and main dimensions of the aircraft. At the beginning of the design, the configuration of the 
bird is selected, and then with the determination of the fuel composition, the main characteristics 
of the fuel are determined as the main design inputs in the first step. By going through the design 
stages and by performing weight and geometric calculations, the initial mass of the flying object, 
the initial mass of the stages, the amount of fuel and oxidizer of the stages and the amount of thrust 
of the engines are determined. Then, to ensure the design method, similar flying objects in terms 
of fuel type, number of stages and also the final range have been used for validation. After 
performing the classical design, optimizing the mass function is considered, for optimization, the 
parameters 𝜆𝜆𝜈𝜈𝜈𝜈  (relative initial thrust of the stages), 𝑃𝑃𝑐𝑐𝑐𝑐  (internal combustion pressure of the 
engines) and 𝑃𝑃𝑒𝑒𝑒𝑒  (exit pressure of the nozzle of the engines) with three GA methods (genetic 
evolutionary algorithm), ABC (bee colony evolutionary algorithm) and CA (cultural evolutionary 
algorithm) have been optimized and the results have been compared with each other. After analysis 
of  the results, it is clear that the minimum mass (objective function) and the most optimal value is 
related to the cultural optimization method (CA), which reduces the initial mass by bringing the 
flying object to the final range 
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 چکیده 
در این مقاله به طراحی بهینه یک پرنده به کمک طراحی سرعت لازمه پرداخته شده است. در این روش طراحی اطلاعات   

باشد و هدف از طراحی، تعیین جرم اولیه و ابعاد  شامل نوع ترکیب سوخت، جرم بار مفید و حداکثر برد پروازي میورودي  
شود و سپس با مشخص شدن ترکیب سوخت، مشخصات  بندي پرنده انتخاب می اصلی پرنده است. در ابتداي طراحی پیکره 

شود. با طی شدن مراحل طراحی در انتها  و با  نخست تعیین میهاي اصلی طراحی در گام عنوان ورودي اصلی سوخت به 
انجام محاسبات وزنی و هندسی، جرم اولیه پرنده، جرم اولیه مراحل، میزان سوخت و اکسیدایزر طبقات و میزان تراست  

خت، تعداد  شود. سپس براي اطمینان از روش طراحی مدنظر از اجسام پرنده مشابه از نظر نوع سو موتور طبقات مشخص می
گذاري استفاده شده است. پس از انجام طراحی کلاسیک، بهینه کردن تابع  طبقات و همچنین طول برد نهایی براي صحه

(فشار محفظه    𝑃𝑃𝑐𝑐𝑐𝑐(تراست نسبی اولیه مراحل در خلأ) ،    𝜆𝜆𝜈𝜈𝜈𝜈سازي، پارامترهاي منظور بهینهجرم مد نظر قرار گرفته است، به 
 ABC(الگوریتم تکاملی ژنتیک)،  GA(فشار خروجی نازل موتور طبقات) را با سه روش   𝑃𝑃𝑒𝑒𝑖𝑖داخلی موتور طبقات) و  

(الگوریتم تکاملی فرهنگی) بهینه کرده و نتایج با یکدیگر مقایسه شده است.   CA(الگوریتم تکاملی کلونی زنبور عسل) و 
سازي  روش بهینهمقدار مربوط به ترین (تابع هدف) و بهینه شود که کمترین جرمپس از بررسی نتایج، مشخص می

 .باشد، که با رساندن جسم پرنده به برد نهایی مد نظر، جرم برخاست را کاهش داده است) میCAفرهنگی(
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 مقدمه-1
برها و ، ماهوارهبالستیکوسایل پرنده  فناوريشرفت یپ 

 امروزه.  ي استرقابل انکاریدر حال حاضر امر غ   ییفضا  يکاوشگرها
ار بالا در حال توسعه یبس يهانهیاغلب کشورها با صرف هز

ا یروز دن ين تکنولوژیبه ا یابیدست يخود برا يروزافزون فناور
ها درحال ماهواره ي، کاربرد، استفاده و سودآورفناوريباشند. یم
نه یمنظور استفاده بهداشته است و به يریشرفت چشمگیاضر پ ح
 ید در حد قابل قبولیز بایبر نها، ماهوارهماهوارهوسایل پرنده،  از
ممکن است سرعت رشد   يرا در مواردیشرفت داشته باشند، زیپ 
مختلف  يهاداشته باشد. سامانه یر منفیتاث يگریبر د یکین ییپا

 ید مراحل مختلف طراحیقبل از تول  ییهوافضا  يهاژه سامانهیوو به
ات را یجزئ یو طراح یمقدمات ی، طراحیمفهوم یل طراحیاز قب

  .کنندیم یط
سیستمهاي پیچیدة مهندسی، همیشه جزءلاینفک  سازي بهینه 

بهدلیل ابعاد و پیچیدگـی مسائل در طراحی  .طراحـی بـوده است
خود از پیچیدهترین سیستمهاي  نوبه، که به پرندهسیستمهاي 

مهندسی بهشمار میآیند، یک سیستم کامل به زیرسیستمهاي 
گذشته و بهطور سنتی این  در .مرتبط شکسته میشود

زیرسیستمها با ابزارهاي طراحی بومی توسعه داده میشدند و 
وتري این اجازه را بـه طـراح میداد، تا نسبـت بـه کدهاي کامپی

تابع هدف و (اجـراي بهینهسازي در زیـرسیستمها بهطور مستقل  
 متأسفانه ایــن .اقدام کنند همان موضوع به و صرفاً مربوط )قیود

 روش باعـث ایجاد سیستمهایی میشد که اگرچه ممکن بود در
ینهسازي هدف کلی آن تک تک زیرسیستمها بهینه باشند، ولی به

از طرفی با توجه به ضرورت    [1].در سطح سیستم قابل اجرا نبود  
 طراحی سیستمهاي مدرن مهندسی و بهخصوص سیستم

شدت پیچیده بودند، فرایند طراحی و که به هاي فضاییپرنده
اي، به مشکل جدي تبدیل بهینهسازي چنین سیستمهاي پیچیده

تـدوین روشهاي جدید  ـتدانشمندان را به سم در نهایتشد و 
 تکاملی سوق داد. همان روشهاي طراحی بهینۀ طراحی یا

توزیع جرم بهینه بین  [2,3] هدف از طراحی در مراجع
افزایش  مراحل با هدف حمل بیشترین جرم محموله به مدار،

سرعت نهایی و همچنین به حداقل رساندن شتاب محوري در هر 
باشد، همچنین در سازي ترکیبی میمرحله با استفاده از بهینه

با در نظر گرفتن چهار موضوع سازه، آیرودینامیک،  [4]مرجع 



 یمیترا ابراهیمو  علیرضا طلوعی، مازیار حسینی
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سازي جرم لحظه برخاست  مسیر پرواز و پیشرانش با هدف کمینه 
سازي براي بهینه  )GA) و ژنتیک (SQPهاي گرادیانی(از الگوریتم

منظور طراحی مفهومی به [5,6]استفاده شده است. در مراجع 
بر براي کاهش جرم لحظه برخاست از الگوریتم یک ماهواره

 [7,8]سازي ژنتیک استفاده شده است. همچنین در مراجع  بهینه 
سازي هاي ژنتیک و بررسی مزایا و معایب بهینه از الگوریتم 
هاي محاسباتی و سازي هزینهبراي بهینه (MDO) یچندموضوع 

طراحی یک جسم پرنده  [9]در مرجع   عملیاتی پرداخته است.
کیلوگرمی را به  120حامل ماهواره که قادر است جرم محموله 

کیلومتري با کمک  600در ارتفاع  (LEO) مدار دایروي زمین
سازي شده و مورد بررسی بهینه   (SA)هاي ژنتیک و تبریدالگوریتم 

قیدها و پارامترهاي [10] و مقایسه قرار گرفته است. در مرجع 
طراحی از معادلات مسیر پرواز، نیروي پیشرانش و آیرودینامیک 
جسم پرنده انتخاب شده است و براي رسیدن به حداقل جرم لحظه 

 استفاده شده است. (PSO)  ذراتبرخاست از الگوریتم ازدحام 
ژوهشی ذکر شده، از روش االگوریتم تکاملی فرهنگی در موارد پ 

که این روش براي حل بسیاري از استفاده نشده است در حالی
مسائل طراحی از سرعت و دقت لازم برخوردار است. در این مقاله 

شود که از آن اي پرداخته میبه مسئله طراحی بهینه جسم پرنده
راهبردي و -هاي استراتژیک, تاکتیکیتوان براي طراحی پرندهمی

سازي معرفی و پیادهابتدا به    پژوهش حاضردر  فضایی استفاده کرد.  
پرداخته [11]روش طراحی الگوریتم بر مبناي سرعت لازمه 

 GAهاي تکاملی  هاي الگوریتمو سپس با استفاده از روش  شودمی

نبور (الگوریتم تکاملی کلونی ز ABC(الگوریتم تکاملی ژنتیک)، 
کاهش جرم لحظه   براي(الگوریتم تکاملی فرهنگی)  CAعسل) و 

گیرد. با مقایسه برخاست، استفاده و مورد ارزیابی قرار می
سازي شود که روش بهینه سازي مشخص میهاي بهینه روش

هاي ژنتیک و کلونی زنبور عسل تکاملی فرهنگی نسبت به الگوریتم
  ردار هستند.از سرعت همگرایی و دقت بالاتري برخو

 
 الگوریتم طراحی سرعت لازمه-2

 کی ،لازمهالگوریتم طراحی سرعت  روشوسیله پرنده به یطراح
و  عیجسم پرنده سوخت ما يبرا و آماري یبیتقر یروش طراح

جسم پرنده سوخت  یقسمت روش طراح نیجامد است که در ا
 [11] شده است. یو بررس یمعرف عیما

روش عبارتند از: نوع جسم پرنده،  نیدر ا يورود اطلاعات

هدف از و  يو حداکثر برد پرواز دیسوخت، جرم بار مف بیترک
جسم پرنده  یو ابعاد اصل هیجرم اول نییروش تع نیبا ا یطراح
 [11]است

توان فرض کرد که می جسم پرندهبراي ارزیابی تخمینی هزینه 
 [11]. متناسب با جرم آن است جسم پرندهقیمت بدنه 

سوخت مایع بدین ترتیب انجام  جسم پرندهی تقریبی براي طراح
 شود:می

 شود؛انتخاب می جسم پرندهپیکربندي  •
 شوند؛مشخصات اصلی سوخت تعیین می •
در قسمت فعال مسیر پرواز   جسم پرندهبرنامه پرواز   •

 شود؛انتخاب می
هاي ضربه ویژه موتورها با استفاده از فرمول •

 شوند؛محاسباتی تعیین می
با محاسبات آزمونی، ضرایب نسبت وزن نسبی  •

کننده حداکثر برد سوخت هر مرحله که تأمین
 شوند؛تر میپروازي داده شده هستند، دقیق

و نیز جرم   جسم پرندهبا محاسبات وزنی، جرم اولیه   •
اولیه مراحل و دوز سوختگیري طبقات، تعیین 

 شود؛می
جسم اد  مشخصات تراستی موتور تمام طبقات و ابع •

 شود؛تعیین می پرنده
از آنجاکه روابط مورد استفاده در محاسبات طراحی  •

دست آمده براي بسیار تقریبی هستند، باید مقدار به
تر شود. در محاسبات آزمونی دقیق  𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒ضریب 

، برد پروازي را 𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒سري مقادیر توان به ازاي یک می
بل قبول تعیین کرد تا آنکه برد داده شده با دقت قا

 دست آید.به
کمک مشتقات هاي محاسبه بهتر است بهبراي کاهش حالت

 [11] پیدا شود. 𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒جزیی، تصحیحی براي مقدار اولیه 

 

)1(  𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒

=
𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝑉𝑉𝑎𝑎

𝜕𝜕𝑉𝑉𝑎𝑎
𝜕𝜕𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒

 
 

برابر  𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒شود که تصحیح لازم براي نتیجه می)1از رابطه (
 [11] است با:
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)2(  ∆𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒 =
∆𝐿𝐿

𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝑉𝑉𝑎𝑎

𝜕𝜕𝑉𝑉𝑎𝑎
𝜕𝜕𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒

 

 
 

وده و برابر است با اختلاف میان ب، خطاي تعیین برد پرواز 𝐿𝐿∆که 
 [11] دست آمده از محاسبات آزمونی.برد داده شده و برد به

𝑉𝑉𝑎𝑎�𝜕�مشتق جزیی 
𝜕𝜕𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒
 توان با مشتق گرفتن از عبارت:را می 

)3( 𝑉𝑉𝑎𝑎 ≅ 𝑔𝑔0𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑎𝑎𝑎𝑎 ln
1

1 − 𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒
 

 
 [11] شود:آورد که نتیجه میدست به
)4( 𝜕𝜕𝑉𝑉𝑎𝑎

𝜕𝜕𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒
= 𝑔𝑔0𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑎𝑎𝑎𝑎 ln

1
1 − 𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒

 

�𝜕𝜕𝜕�مشتق جزیی 
𝜕𝜕𝑉𝑉𝑎𝑎
 شود.محاسبه می  1یا جدول    و  5از رابطه   

[11] 

)5( δ𝐿𝐿
δ𝑉𝑉𝑎𝑎

= Ψ𝑎𝑎
4𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠2 𝛽𝛽𝑡𝑡2
𝑣𝑣𝑎𝑎𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐2𝜗𝜗𝑎𝑎

 
1
𝑉𝑉𝑎𝑎

 
جدول توان از می )5(جاي استفاده از رابطه همچنین به 

δ𝐿𝐿دست آوردن ادامه قرار گرفته است براي بهکه در  )1(
δ𝑉𝑉𝑎𝑎

استفاده    
 کرد.

 [11]): رابطه برد کامل پرواز با پارامتر هاي نقطه خاموشی1جدول(
14 12 10 8 6 4 2 L, 103 km 

270 250 225 195 165 135 90 (Km)ah 

740 590 480 365 285 195 110 La(Km) 

20 23 25 28 30 35 39 
aϑ(deg) 

7400 7150 6900 6500 6000 5200 3920 (m/s)aV 

20/8 62/6 22/5 00/4 90/2 88/1 06/1 𝐿𝐿′𝑉𝑉, ( 𝑘𝑘𝑘𝑘
𝑚𝑚 𝑠𝑠⁄

) 

 [11]برابر است با : 𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒بدین ترتیب مقدار دقیق شده   
)6( 𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒 = 𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒� + ∆𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒 
 

سوخت است که ، ضریب پرشدگی معادل جسم پرنده از �𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒که 
 دست آمده است.از محاسبات طراحی به

 
 
 
 

 روند طراحی -3
روش الگوریتم ها و مراحل طراحی جسم پرنده بهگام 1شکل 

دهد. وار و الگوریتمی نشان میسرعت لازمه را به شکل سلسله 
 2همچنین روند نماي مربوط به طراحی وسیله پرنده در شکل 

 [11].آورده شده است
 

 
 [11]روش الگوریتم سرعت لازمههاي طراحی جسم پرنده بهگام ): 1شکل (

      

 
 [11]روند نماي مربوط به طراحی وسیله پرنده): 2شکل (

 

در این قسمت تعداد طبقات، شکل بدنه و نوع موتور   گام اول:
 باشند.هاي مسئله مید که همگی جز وروديشونطبقات تعیین می
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در این مرحله انتخاب   جسم پرندهسوخت مصرفی    گام دوم:
کمک جداول مربوطه ضربه ویژه شود تا با تعیین آن و بهمی

استاندارد سوخت، دماي سوزش سوخت مربوطه، ثابت گاز، ثابت 
آدیاباتیک، چگالی سوخت و ضریب نسبت دبی اکسیدکننده به 

 د. شوسوخت تعیین 
ت و نمودارها کمک معادلاپارامترهاي طراحی به گام سوم:

 شوند.مشخص می
 آورده شده است: 2پارامترهاي ورودي در جدول 

 ): پارامترهاي ورودي طراحی2جدول (

 λ𝟎𝟎𝟎𝟎 تراست نسبی اولیه جسم پرنده روي زمین

 λ𝒗𝒗𝒗𝒗 تراست نسبی اولیه مراحل در خلا

 bar( 𝑷𝑷𝒆𝒆𝒆𝒆فشار خروجی نازل موتور طبقات(

 bar( 𝑷𝑷𝒄𝒄𝒄𝒄دوم(فشار محفظه احتراق موتور طبقه 

 𝑿𝑿𝒊𝒊 ضریب نسبت وزن نسبی سوخت مراحل

 2kg/m ( 𝑷𝑷𝑴𝑴𝑴𝑴بار عرضی وارد بر سطح مشخصه جسم پرنده(

 
برنامه پرواز جسم پرنده در قسمت فعال انتخاب  گام چهارم:

 می شود؛

)7 ( 𝝑𝝑 = �

𝝅𝝅/𝟐𝟐                                     𝟎𝟎 ≤ 𝝁𝝁𝟏𝟏 ≤ 𝟎𝟎.𝟎𝟎𝟎𝟎

𝟒𝟒(
𝝅𝝅
𝟐𝟐
− 𝝑𝝑𝒂𝒂)(𝟎𝟎.𝟓𝟓𝟓𝟓 − 𝝁𝝁𝟏𝟏)𝟐𝟐 + 𝝑𝝑𝒂𝒂     𝟎𝟎.𝟎𝟎𝟎𝟎 ≤  𝝁𝝁𝟏𝟏 ≤ 𝟎𝟎.𝟓𝟓𝟓𝟓      

𝝋𝝋𝒂𝒂                                    𝝁𝝁𝟏𝟏 ≥ 𝟎𝟎.𝟓𝟓𝟓𝟓     

 

 
ضریب نسبت وزن نسبی سوخت مرحله   𝜇𝜇1در رابطه بالا 

است، در قسمت  1و  0ین . این ضریب عددي بنخست است
 در ابتداي مسیر است. جسم پرندهمعادله پرواز عمودي  نخست

ثانیه در نظر گرفته   10الی  0طور تجربی معمولا حدود (به
 شود.)می

که معادله  جسم پرندهپرواز قسمت فعال قسمت دوم تابع 
 طبقه دوم است. شیجدا هیدر آن زاو 𝜗𝜗𝑎𝑎است و  2درجه 

 است  پرواز  ریمس  يقسمت انتهاقسمت سوم تابع برنامه پرواز  
 هیدر آن زاو  𝝋𝝋𝒂𝒂  باشد که یخط ایتابع ثابت  کیتواند یکه م

 موتور طبقه دوم است. یفراز در لحظه خاموش
شود در این قسمت ضربه ویژه موتور ها تعیین می  پنجم:  گام

 داده شده است:ترتیب در ادامه قرار که روابط محاسباتی آن به

 [11] ضربه ویژه طبقه اول و دوم:
 

)8( Isp.1
D = 0.95Isp.st + 21 + 0.76Pc1 − 0.003Pc12 − 70Pe1 + 25Pe12  

)9( Isp.2
D = 0.95Isp.st + 21 + 0.76Pc2 − 0.003Pc122 − 70Pe2 + 25Pe12  

 
 [11] ضربه ویژه طبقه اول و دوم در خلا:

)10( 𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑣𝑣1 = 𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.1
𝐷𝐷 −

𝑅𝑅𝑅𝑅
𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.1
𝐷𝐷 𝑔𝑔02 

�
𝑃𝑃𝑒𝑒1
𝑃𝑃𝑐𝑐1

�
𝑘𝑘−1
𝑘𝑘

 

)11( 𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑣𝑣2 = 𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.2
𝐷𝐷 −

𝑅𝑅𝑅𝑅
𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.2
𝐷𝐷 𝑔𝑔02 

�
𝑃𝑃𝑒𝑒2
𝑃𝑃𝑐𝑐2

�
𝑘𝑘−1
𝑘𝑘

 

 
 [11] ضربه ویژه طبقه اول روي زمین:

 

)12( 𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.01 = 𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑣𝑣1
𝐷𝐷 −

𝑅𝑅𝑅𝑅
𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.1
𝐷𝐷 𝑔𝑔02 

𝑃𝑃𝑁𝑁
𝑃𝑃𝑒𝑒1

 

 
 [11] ضربه ویژه متوسط موتورها:

 
)13( 𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑎𝑎𝑎𝑎 =

1
2𝑛𝑛 − 1

�
𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.01 + 𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑣𝑣1 

2
+ 2𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑣𝑣2 � 

 
 [11] تراست نسبی در خلا مرحله اول:

 

)14( λ𝑣𝑣1 = λ01
𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.01

𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑣𝑣1
 

ها در محاسبه ضریب نسبت وزن نسبی سوخت گام ششم:
 هر مرحله با کمک محاسبات طراحی؛

در این گام ابتدا باید سرعت در انتهاي قسمت فعال پرواز 
  𝜇𝜇𝑎𝑎𝑎𝑎د و سپس به کمک آن ضرایب  شومحاسبه  جسم پرنده

 محاسبه شود ، براي این کار ابتدا زوایاي زیر محاسبه شده است:
[11] 

 

)15( 𝛽𝛽 =
𝐿𝐿𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 − 𝐿𝐿𝑎𝑎2

𝑅𝑅
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)16( 𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡 =
𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅

(𝑅𝑅 + ℎ𝑎𝑎2) − 𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅
 

 

)17( 
𝑉𝑉𝑎𝑎2 = �

𝜋𝜋0
𝑅𝑅 + ℎ𝑎𝑎2

tg
𝛽𝛽
2

𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠
𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝜗𝜗𝑎𝑎cos (𝜔𝜔 − 𝜗𝜗𝑎𝑎)

 

 

دلیل وجود نیروي جاذبه یک در ابتدا با توجه به تلفات سرعت به
شود و سپس ضریب براي محاسبه تلفات سرعت در نظر گرفته می

 شود.مجدد سرعت محاسبه می

 𝐾𝐾𝑉𝑉 = 1.15 − -14هایی با برد جسم پرندهبراي  1.25
تر براي شود که مقادیر کوچکگرفته میهزار کیلومتر در نظر  10

 [11] مقادیر بالاتر است.
)18( 𝑉𝑉𝑎𝑎 + ∆𝑉𝑉𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙 = 𝐾𝐾𝑉𝑉𝑉𝑉𝑎𝑎 

 
حالا با استفاده از سرعت محاسبه شده مقادیر ضریب نسبت 

 [11] آید:دست میوزن نسبی سوخت مراحل از روابط زیر به

)19( 𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒 = 1 − exp �−
𝐾𝐾𝑉𝑉𝑉𝑉𝐴𝐴
𝑔𝑔0𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑎𝑎𝑎𝑎

� 

)20( 𝜇𝜇𝑎𝑎1 =
1 + 𝑋𝑋1

2𝑋𝑋1
− �1 + 𝑋𝑋1

2𝑋𝑋1

2

−
𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒
𝑋𝑋1

 

)21( 𝜇𝜇𝑎𝑎2 = 𝑋𝑋1𝜇𝜇𝑎𝑎1 
 

 با کمک محاسبات آزمونی؛ 𝜇𝜇𝑎𝑎𝑎𝑎تر کردن ضرایب دقیقگام هفتم:  

دلیل تقریبی بودن محاسبات در این روش در دومقطع از روند به
شود طراحی به تصحیح ضرایب و پارامترهاي طراحی پرداخته می

 است. 𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒که یکی از آنها تصحیح ضریب 

دست آمده از مرحله قبل ابتدا به 𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒براي این کار ابتدا با کمک 
باشد روند   4%-5شود، اگر خطا کمتر از %برد نهایی محاسبه می

یابد در غیر این صورت ضریب، تصحیح و محاسبات حل ادامه می
 شود.جدید مجدداً انجام می 𝜇𝜇𝑒𝑒𝑒𝑒با 

 

 [11] :سه پارامتر اصلی طبقه اول

)22( 

𝑉𝑉𝑎𝑎1 = 𝑔𝑔0𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠1�𝐹𝐹1(𝜇𝜇𝑎𝑎1) − λ𝑣𝑣1𝐼𝐼𝑔𝑔1� − 𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.01𝐼𝐼𝑝𝑝1

−
𝐼𝐼𝑥𝑥1

λ01�𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝜗𝜗𝑎𝑎2
3

𝑃𝑃𝑀𝑀1𝑠𝑠

𝑃𝑃𝑀𝑀1
 

 

)23( 𝐿𝐿𝑎𝑎1 = 𝑔𝑔0𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.01
2 λ01(Φ2 − λ01Φ4) 

 

)24( ℎ𝑎𝑎1 = 𝑔𝑔0𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.01
2 λ01(Φ1 − λ01

𝐼𝐼𝑔𝑔12

2
) 

 

 [11] :سه پارامتر اصلی طبقه دوم

)25( 𝑉𝑉𝑎𝑎2 = 𝑉𝑉𝑎𝑎1 + 𝑔𝑔0𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑣𝑣2𝑓𝑓𝑉𝑉 

)26( ℎ𝑎𝑎2 = ℎ𝑎𝑎1 + 𝐷𝐷2𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝜗𝜗𝑎𝑎 

)27( 𝐿𝐿𝑎𝑎2 = 𝐿𝐿𝑎𝑎1 + 𝐷𝐷2𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝜗𝜗𝑎𝑎(𝑉𝑉12����𝜇𝜇𝑎𝑎2 + 𝑓𝑓𝑠𝑠) 

 
تعیین جرم اولیه جسم پرنده و هر یک از طبقات آن   گام هشتم:

و میزان سوخت و اکسید مورد نیاز مراحل با کمک محاسبات 
 [11]؛وزنی

)28( 𝑏𝑏𝑖𝑖 = 0.0067[1 + 3 exp(−0.0038𝑃𝑃𝑉𝑉𝑉𝑉)] 

)29( 𝑁𝑁𝑖𝑖0 = 0.010[1 + 3.5 exp(−0.034𝑚𝑚0𝑖𝑖)] 

)30( 𝜌𝜌𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 = 25[1 + 1.5 exp(−0.075𝜔𝜔𝑖𝑖)] 

)31( 𝛼𝛼𝜔𝜔𝜔𝜔 = 0.014[1 + 0.5 exp(0.075𝜔𝜔𝑖𝑖)] 

 )32    ( 𝜌𝜌𝑃𝑃 =
(1 + 𝑘𝑘)𝜌𝜌𝑜𝑜𝑜𝑜𝜌𝜌𝑓𝑓
𝜌𝜌𝑜𝑜𝑜𝑜 + 𝐾𝐾𝜌𝜌𝑓𝑓
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𝛼𝛼𝑓𝑓.𝑚𝑚𝑚𝑚 =
𝜌𝜌𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓
𝜌𝜌𝑃𝑃

 

 

)33( 𝐾𝐾𝑖𝑖 = 𝛼𝛼𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓𝑓 + 𝛼𝛼𝜔𝜔𝜔𝜔 
 

وزن     33  تا 0با استفاده از ضرایب وزنی محاسبه شده از روابط  
 [11] :شوداولیه جسم پرنده و طبقات دیگر محاسبه می

 

)34( 𝑚𝑚0𝑖𝑖+1 =
𝑚𝑚0𝑖𝑖

1− 𝑁𝑁𝑖𝑖+1 −
𝑏𝑏𝑖𝑖+1
λ𝑣𝑣𝑣𝑣+1

− (1 + 𝐾𝐾𝑖𝑖+1)𝜇𝜇𝑎𝑎𝑎𝑎+1
 

 

 
 
 

 [11]؛تعیین ابعاد جسم پرنده و تراست موتور  گام نهم:

طول و همچنین بار عرضی وارد بر سطح   با استفاده از روابط زیر قطر،
 [11] :شودمحاسبه می   جسم پرندهمشخصه  

 

)36( 𝑑𝑑𝑀𝑀1 = �
4𝑚𝑚01

𝜋𝜋 𝐿𝐿𝑚𝑚�����𝜌𝜌𝑚𝑚

3
 

)37( 𝑙𝑙𝑚𝑚 =  𝐿𝐿𝑚𝑚�����𝑑𝑑𝑀𝑀1 

)38( 𝑃𝑃𝑀𝑀1́ =
4𝑚𝑚01

𝜋𝜋𝑑𝑑𝑀𝑀12
 

 

بار عرضی وارد بر سطح مشخصه جسم پرنده جز پارامترهاي 
شود باشد و در این مرحله مجدد محاسبه میورودي مسئله می

 𝑃𝑃𝑀𝑀1́توان محاسبات را از طریق همین دلیل بار دیگر میبه
 [11] .بازنگري نمود و خطا را به حداقل رساند

 

      )39( ∆𝑉𝑉𝑎𝑎2 = −
𝐼𝐼𝑥𝑥1

λ01�𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝜗𝜗𝑎𝑎2
3

(
𝑃𝑃𝑀𝑀1𝑠𝑠

𝑃𝑃𝑀𝑀1′
−
𝑃𝑃𝑀𝑀1𝑠𝑠

𝑃𝑃𝑀𝑀1
) 

 

)40( ∆𝐿𝐿
𝐿𝐿

= 𝑓𝑓(𝑙𝑙)
∆𝑉𝑉𝑎𝑎
𝑉𝑉𝑎𝑎

 

 

 شود:حاصل می 3از طریق نمودار شکل  0در رابطه   𝑓𝑓(𝑙𝑙)مقدار  

 

 [11]از طریق برد نهایی f(L)): محاسبه 3شکل(

 

𝐿𝐿∆اگر خطاي  
𝐿𝐿

کننده باشد محاسبات راضی 5الی % %4کمتر از    
نیست در غیر این صورت محاسبات  𝑃𝑃𝑀𝑀1بوده و نیازي به تصحیح 

گیرد تا به حداقل خطا  جدید دو مرتبه صورت می 𝑃𝑃𝑀𝑀1́از طریق  
 برسد.

 𝛍𝛍𝐞𝐞𝐞𝐞 [11]): نتایج مربوط به محاسبه متغیرهاي طراحی با تصحیح 3جدول(
 متغیر ها 1تکرار 2تکرار 3تکرار متغیر ها 1تکرار 2تکرار 3تکرار

0.413 0.392 0.330 𝒇𝒇𝒔𝒔 0.6684 0.6598 0.6527 𝝁𝝁𝒂𝒂𝟏𝟏 

0.802 0.789 0.764 𝑽𝑽𝟏𝟏𝟏𝟏����� 0.8210 0.8145 0.8021 𝝁𝝁𝒂𝒂𝟐𝟐 

681 681 681 𝑫𝑫𝟐𝟐(𝒌𝒌𝒌𝒌) 0.456 0.443 0.438 𝑰𝑰𝒈𝒈𝟏𝟏 

6923 6856 6764 𝑽𝑽𝒂𝒂𝟐𝟐(
𝒎𝒎
𝒔𝒔 ) 0.46 0.46 0.46 𝑰𝑰𝒑𝒑𝟏𝟏 

346 338 331 𝐡𝐡𝒂𝒂𝟐𝟐(𝒌𝒌𝒌𝒌) 46 46 46 𝑰𝑰𝒙𝒙𝟏𝟏 

796 768 734 𝒍𝒍𝒂𝒂𝟐𝟐(𝒌𝒌𝒌𝒌) 0.184 0.178 0.163 Φ𝟏𝟏 

0.738 0.763 0.749 𝒗𝒗𝒂𝒂𝟐𝟐 0.342 0.328 0.320 Φ𝟐𝟐 

4690 5014 5579 𝒂𝒂(𝒌𝒌𝒌𝒌) 0.154 0.151 0.146 Φ𝟒𝟒 

2471 2249 2198 𝒃𝒃(𝒌𝒌𝒌𝒌) 2492 2463 2395 𝑽𝑽𝒂𝒂𝟏𝟏(
𝒎𝒎
𝒔𝒔 ) 

279 268 256 𝒄𝒄(𝒌𝒌𝒌𝒌) 46.518 45.781 44.639 𝐡𝐡𝒂𝒂𝟏𝟏(𝒌𝒌𝒌𝒌) 

1.62 1.48 1.34 𝜷𝜷(𝒓𝒓𝒓𝒓𝒓𝒓) 86 83 81 𝒍𝒍𝒂𝒂𝟏𝟏(𝒌𝒌𝒌𝒌) 

10096 9847 9315 𝑳𝑳𝒑𝒑(𝒌𝒌𝒌𝒌) 1.1987 1.1348 1.0654 𝑭𝑭𝟏𝟏(𝝁𝝁𝒂𝒂𝟏𝟏) 

10893 10643 10049 𝑳𝑳(𝒌𝒌𝒌𝒌) 0.5083 0.4912 0.4387 𝑭𝑭𝟐𝟐(𝝁𝝁𝒂𝒂𝟐𝟐) 

0.97% 3.25% 8.65% 
∆𝑳𝑳
𝑳𝑳 % 1.543 1.428 1.405 𝒇𝒇𝑽𝑽  

متلب نوشته نویسی صورت کد در محیط برنامههاین الگوریتم ب
سنجی آن با چند وسیله پرنده دنیا مورد ارزیابی قرار شده و صحت

 گرفته که نشان از درستی برنامه نوشته شده دارد.

 

𝑚𝑚0 =
𝑀𝑀𝑤𝑤ℎ

�1 −𝑁𝑁𝑖𝑖 −
𝑏𝑏𝑖𝑖
λ𝑣𝑣𝑣𝑣

− (1 + 𝐾𝐾𝑖𝑖)𝜇𝜇𝑎𝑎𝑎𝑎� �1− 𝑁𝑁𝑖𝑖+1 −
𝑏𝑏𝑖𝑖+1
λ𝑣𝑣𝑣𝑣+1

− (1 + 𝐾𝐾𝑖𝑖+1)𝜇𝜇𝑎𝑎𝑎𝑎+1�…
 )35( 
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 ): جدول مقایسه نتایج نمونه ها جهت صحت سنجی4جدول(
دانگ 

 4فنگ
 1تیتان 16آر

روش سرعت 
 لازمه

 

 جرم واقعی(تن) 59 105 146 82

701 /52 232 /137 961 /102 845 /58 
جرم محاسبه 

 شده(تن)
 برد واقعی(کیلومتر) 11000 10200 11000 7000

6783 10242 10143 10643 
برد محاسبه 
 شده(کیلومتر)

 

 که  است  لازم پرواز یک جسم پرنده برنامه دقیق  سازيشبیه  براي 
 و نیروها و سپس محاسبه دقت با آن پارامترهاي اول، مرحله در

جسم پرنده در طول پرواز محاسبه شود. براي  بر وارد هايممان
 طول جرم، سرعت، شتاب و زاویه مسیردر نظیر پارامترها محاسبه

 سازيشبیه  برنامه طراحی یک در جسم پرنده است  لازم پرواز
 تعیین  پرواز طول در پارامترها پروازي، شرایط به  توجه با و شده

 برنامه کردن آنلاینبا  هاي این مراحلشوند. تمامی خروجی
Missile datcom دست آمده است. ه ب  پرواز سازيشبیه  برنامه با

سازي مربوط به شبیه 5و  4حال به ترتیب نمودارهاي شکل 
هاي نمونه جهت مقایسه با روش سرعت و شتاب هر یک از پرنده

 (کلاسیک) قرار داده شده است: سرعت لازمه

  
 DF7  R16  titan  Classic  

 هاي نمونه): نمودارهاي سرعت نسبت به زمان جسم پرنده4شکل (

  
 DF7  R16  titan  Classic  

 هاي نمونه): نمودارهاي شتاب نسبت به زمان جسم پرنده5شکل (

هاي مورد مطالعه، نمودار زاویه پیچ سنجی پرندهدر ادامه صحت
که مربوط به  1کمک جدول آنها با هم مقایسه شده است و با 

باشد از طریق هزارکیلومتر می  2-14پیما با بردهاي  هاي قارهپرنده
ها با گذاري شده و خطاي زاویه مسیر آن یابی مجدد صحهمیان

 آمده است.  5نتایج حاصل از کد مربوطه در جدول 

  
 DF7  R16  titan  Classic 

mehod 
 هاي نمونه زاویه مسیر نسبت به زمان جسم پرنده ): نمودارهاي 6شکل (

 

 هاي نمونه ): مقایسه زاویه جدایش انتهاي فعال مسیر پرواز پرنده 5جدول(

 نتایج حاصل از  برد وسیله پرنده
 (𝜗𝜗𝑎𝑎)میانیابی

 نتایج حاصل از 
 خطا(%)  کد مربوطه

 نمونه طراحی شده(کاپیتف)
𝐿𝐿 = 11000 𝑘𝑘𝑘𝑘 

≅ 24𝑜𝑜 23.38𝑜𝑜 2.58% 

 1تیتان 
𝐿𝐿 = 10200 𝑘𝑘𝑘𝑘 

≅ 25.2𝑜𝑜 24.85𝑜𝑜 2.46% 

 16آر 
𝐿𝐿 = 11000 𝑘𝑘𝑘𝑘 

≅ 24𝑜𝑜 27.77𝑜𝑜 15.7% 

 4دانگ فنگ
𝐿𝐿 = 7000 𝑘𝑘𝑘𝑘 

≅ 29𝑜𝑜 29.45𝑜𝑜 1.5% 

 

آید کمترین خطا در بر می 5و  4طورکه از جدول همان
ترتیب محاسبه جرم و زاویه جدایش توسط کد نوشته شده، به

باشد، البته خطاي می 4دانگ فنگ  و 1مربوط به موشک تیتان 
ها نیز در بازه قابل قبولی قرار دارد و تنها در مربوط به سایر نمونه 

وجود آمده که خطاي قابل توجهی به 4محاسبه جرم دانگ فنگ
دلیل نقص در اطلاعات جستجو شده در اینترنت  رسد بهنظر میبه
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teta=24.85

teta=23.38

teta=29.45
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 ۱روش الگوریتم ژنتیکسازي بهبهینه-4

مبتنی بر جستجو   سازيروش بهینهیک  (GA) یتم ژنتیکالگور
بر اساس اصول ژنتیک و انتخاب طبیعی است. این الگوریتم براي  

پیچیده بهینه یا تقریباً بهینه براي مسائل  نزدیک  هاي  حلیافتن راه
طراحی شده است. مسائل سخت جزو مسائلی هستند که حل آنها 

براي آموزش زیادي دارد.  زماننیاز به صرف صورت سنتی، به
سازي شروع کنیم. عریف بهینه یک بهتر است با تالگوریتم ژنت

است. در هر فرآیندي،  یک فرآیند بهبودسازي روند بهینه 
 [12]  .ها را داریمها و خروجیاي از وروديمجموعه 

هاي مبتنی بر جستجو جزو الگوریتم  (GA) الگوریتم ژنتیک
هستند که براساس مفاهیم انتخاب طبیعی و ژنتیک هستند. 

تري از  اي از شاخه بسیار بزرگالگوریتم ژنتیک زیرمجموعه 
 شوندشناخته می  عنوان محاسبات تکاملیمحاسبات هستند که به

[12] 

 [12]مراحل الگوریتم ژنتیک شامل:
 ایجاد جمعیت اولیه-1
 هاي اضافیسازي جمعیت و حذف جوابارزیابی و مرتب-2
 انتخاب والدین-3
 اعمال عملگر تقاطع-4
 اعمال عملگر جهش-5
 بررسی شرط توقف-6

 

 
 [12]): روند نماي پیاده سازي الگوریتم7شکل (

 
1-  Genetic Algorithm     
2 - Artificial Bee Colony Algorithm 

 ۲زنبور عسلکلونی الگوریتم  روشسازي بهبهینه -5

 از گرفته الهام (ABC) مصنوعی زنبورهاي کلونی الگوریتم
 . میباشد طبیعت در زنبورها رفتار

 [13]:مراحل الگوریتم کلونی زنبور عسل شامل
ــتجو -1 ــهاول يجســ ــا یــ ــط زنبورهــ ــابع توســ  يمنــ
 بانیدهد
منابع پاسخ و انتخاب منابع خوب  يسازو مرتب یابیارز - 2

 ناظر يتوسط زنبورها
سمت منابع به یکارگر مصنوع  يزنبورها یلگس -3

 دهشانتخاب 
 ناظر مصنوعی زنبورهاي توسط جدید هايپاسخ یابیارز -4
در صورت ضعیف شدن منابع جستجوي جدید توسط   -5

 بانهاي مصنوعیدیده
 بررسی شرط توقف-6

 
 [13]مراحل حل الگوریتم کلونی زنبور عسل مصنوعی ):8شکل(

 

 3فرهنگی الگوریتم  روشسازي بهبهینه -6
(بیولوژیکی)   مبناي فکري الگوریتم فرهنگی براساس رفتار ژنتیکی

طور مداوم در حال بهبود مورد تحلیل بهو فرهنگی است. جامعه 
اي را داشته است. هر موجودي که قصد ماندن در چنین جامعه 

صورت بیولوژیکی و فرهنگی با جامعه باشد، بایستی خود را به
این فرآیند تطبیق، به تکامل بیولوژیکی و فرهنگی  تطبیق دهد.

 شود.ختم می

3 - Caltural Algorithm 

https://programstore.ir/%D8%A7%D9%84%DA%AF%D9%88%D8%B1%DB%8C%D8%AA%D9%85-%D9%87%D8%A7%DB%8C-%D8%A8%D9%87%DB%8C%D9%86%D9%87-%D8%B3%D8%A7%D8%B2%DB%8C/
https://programstore.ir/%D8%A7%D9%84%DA%AF%D9%88%D8%B1%DB%8C%D8%AA%D9%85-%D9%87%D8%A7%DB%8C-%D8%A8%D9%87%DB%8C%D9%86%D9%87-%D8%B3%D8%A7%D8%B2%DB%8C/
https://programstore.ir/%D8%A7%D9%84%DA%AF%D9%88%D8%B1%DB%8C%D8%AA%D9%85-%D9%87%D8%A7%DB%8C-%D8%A8%D9%87%DB%8C%D9%86%D9%87-%D8%B3%D8%A7%D8%B2%DB%8C/
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 [13,14] مراحل الگوریتم فرهنگی شامل:
 یهاول یتجمع یجادا -1
 اضافی  هايو حذف جواب   یت جمع  يسازو مرتب  یابیارز  -  2
 انتخاب افراد شاخص -3
 اصلاح فرهنگ -4
 از فرهنگ بروز یدجد یتجمع یجادا -5
 بررسی شرط توقف-6
 

 
 [14]مراحل حل الگوریتم فرهنگی): 9شکل(

 

 پرنده جسمسازي طراحی بهینه-7

و ذکر روابط  لازمهپس از معرفی روش طراحی روش سرعت 
معادلات آن، طراحی یک وسیله پرنده دو طبقه سوخت مایع با برد 

کیلوگرم به این روش انجام    1500کیلومتر و جرم محموله    11000
کلونی  ،ابتکاري ژنتیکسازي فراهاي بهینهو توسط الگوریتم شده

ها توسط سازي و نتایج بهینهشود بهینه می و فرهنگی عسلزنبور 
مقایسه    لازمهاي مذکور با نتیجه طراحی الگوریتم سرعت  الگوریتم 

 شده است.
 

 تابع هدف-7- 1

سازي ابتدا باید تابع هدف، سازي روند بهینهبراي پیاده
د و شوها) مشخص  (محدودیت  سازي و توابع قیودمتغیرهاي بهینه

 د.شوبررسی و مقایسه    ،ها نتایجالگوریتمسپس با استفاده هریک از  
تابع هدف موردنظر این طراحی مینیمم کردن تابع جرم براي 

 :استجسم پرنده دو طبقه به شرح زیر 

)41( 𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦�
𝑴𝑴𝒘𝒘𝒘𝒘

�𝟏𝟏 − 𝑵𝑵𝟏𝟏 −
𝒃𝒃𝟏𝟏
λ𝒗𝒗𝟏𝟏

− (𝟏𝟏 + 𝑲𝑲𝟏𝟏)𝝁𝝁𝒂𝒂𝒂𝒂� �𝟏𝟏 − 𝑵𝑵𝟐𝟐 −
𝒃𝒃𝟐𝟐
λ𝒗𝒗𝒗𝒗

− (𝟏𝟏 + 𝑲𝑲𝟐𝟐)𝝁𝝁𝒂𝒂𝒂𝒂�
� 

 

 سازي متغیرهاي بهینه  - 7- 2

 باشد:متغیرهاي زیر میتابع جرم وابسته به 

)42( 𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡 = 𝑓𝑓(𝑛𝑛,  𝑋𝑋𝑖𝑖 , λ𝑣𝑣𝑣𝑣 ,𝑃𝑃𝑐𝑐𝑐𝑐 ,𝑃𝑃𝑒𝑒𝑒𝑒 ,𝑃𝑃𝑀𝑀1) 

از بین پارامترهایی که تابع جرم وابسته به آنهاست، متغیر هاي    
𝑃𝑃𝑒𝑒𝑒𝑒 ,  𝑃𝑃𝑐𝑐𝑐𝑐 , λ𝑣𝑣𝑣𝑣   با توجه به نمودارهاي زیر از نظر یافتن نقاط

 .بهینه سودمند خواهند بود

 
 با جرم کل   𝜆𝜆𝑣𝑣2و   𝜆𝜆𝑣𝑣1 ): رابطه10شکل(

 
  با جرم کل 𝑃𝑃𝑒𝑒2و    𝑃𝑃𝑒𝑒1): رابطه  11شکل(
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 با جرم کل   𝑃𝑃𝑐𝑐2و    𝑃𝑃𝑐𝑐1): رابطه ي 12شکل(

 
ها، فشار    λ𝒗𝒗𝒗𝒗در نتیجه متغیرهاي تراست نسبی مراحل در خلا 

ها  𝑃𝑃𝑒𝑒𝑒𝑒ها ها  و فشارهاي خروجی از نازل 𝑃𝑃𝑐𝑐𝑐𝑐هاي احتراق محفظه 
 شوند. سازي در نظر گرفته میعنوان متغیرهاي بهینه به

 

 سازي قیود بهینه  - 7- 3

عنوان قید در این روش طراحی، توابع مربوط به سرعت و برد به
رساند و اند زیرا سرعت ما را به برد نهایی لازم میانتخاب شده

همچنین برد با حداقل خطا باعث رسیدن به هدف (نقطه اصابت 
 یا ارتفاع مداري) موردنظر خواهد شد.

)43( 𝑉𝑉𝑎𝑎2 = 𝑉𝑉𝑎𝑎1 + 𝑔𝑔0𝐼𝐼𝑠𝑠𝑠𝑠.𝑣𝑣2𝑓𝑓𝑉𝑉 

)44( 𝐿𝐿𝑎𝑎2 = 𝐿𝐿𝑎𝑎1 + 𝐷𝐷2𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝜗𝜗𝑎𝑎(𝑉𝑉12����𝜇𝜇𝑎𝑎2 + 𝑓𝑓𝑠𝑠) 
 

 سازي بهینه مقایسه نتایج  -4-7

در این قسمت نتایج حاصل از روش کلاسیک (الگوریتم سرعت 
سازي براي تعیین جرم کل پرنده با هاي بهینهلازمه) و روش

کیلوگرمی و   1500کیلومتر و جرم محموله    11000ماموریت برد  
) و UDMH( با فرض سوخت دي متیل هیدرازین نامتقارن

 شده است:آورده  6در جدول  4O2Nاکسیدایزر 
 

 

 

): مقایسه خروجی نتایج طراحی الگوریتم سرعت 6جدول(
 سازيهاي بهینهلازم(کلاسیک) با روش

جرم کل  نام روش
محاسبه 

 ) tonشده(

جرم طبقه 
 اول

)ton ( 

جرم طبقه 
 دوم

)ton ( 

تراست 
طبقه 

 )KNاول(

تراست 
طبقه 

 )KNدوم(
 225 1038 14/ 652 42/ 314 58/ 464 کلاسیک

GA 708 /56 400 /40 170 /14 996 218 
ABC 582 /55 156 /40 925 /13 987 215 
CA 834 /54 553 /39 785 /13 974 213 

 
ترین همانطورکه از نتایج پیداست بیشترین کاهش جرم و بهینه

) است، در ادامه، CAسازي فرهنگی(روش بهینهمقدار آن مربوط به
نسبت به زمان ها  اي در هریک از روش مربوط به جرم لحظه   نمودار

و همچنین مقدارهاي سرعت در پایان مراحل اول و  13در شکل 
و نمودارهاي برد و ارتفاع قسمت فعال  7دوم فاز فعال در جدول 

 آورده شده است. 16و  15هاي در شکل
مقایسه نمودار زاویه مسیر پروازي بر حسب زمان در   14در شکل 

ي تکاملی آورده سازهاي الگوریتم بهینهروش کلاسیک با روش
 .شده است
): مقایسه سرعت در انتهاي هر طبقه در روش کلاسیک 7جدول(

 سازيهاي بهینهو روش

 

 روش
سرعت در انتهاي 

 (m/s) اولطبقه 
سرعت در انتهاي 

 (m/s) دومطبقه 

Classic 2 /2473 6 /6923 

GA 2 /2506 5 /6932 

ABC 2 /2567 6 /6903 

CA 2 /2561 2 /6925 

 
Classic            GA               ABC             CA               

): مقایسه نمودار جرم بر حسب زمان در روش کلاسیک با 13شکل(
 سازي تکاملیهاي الگوریتم بهینهروش
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Classic GA ABC CA  

): مقایسه نمودار زاویه مسیر پروازي بر حسب زمان در 14شکل(
 سازي تکاملیهاي الگوریتم بهینهکلاسیک با روشروش 

 

 گیرينتیجه -8

توان نتیجه گرفت که روش با بررسی نمودارها و تحلیل نتایج، می
طراحی جسم پرنده به روش سرعت لازمه، یک روش مطلوب براي 

 گذاري کدباشد که این موضوع با صحه طراحی وسایل پرنده می
چندین وسیله پرنده دنیا صورت پذیرفت. (روش) مذکور بر روي 

در روش سرعت لازمه، طراحی یک پرندة دور برد دو طبقه با 
سوخت مایع در نظر گرفته شد که جرم خروجی حاصل از طراحی 

دست آمده است، سپس سه الگوریتم فرا تن به 464/58حدود 
سازي شده و نتایج و سازي طراحی پیادهمنظور بهینه ابتکاري به

ها با روش کلاسیک مقایسه شده است، در این سه دارهاي آن نمو
تن،  756/1روش جرم برخاست ابتدا با الگوریتم ژنتیک حدود 

تن و در نهایت توسط  882/2سپس توسط الگوریتم زنبور عسل 
تن، کاهش پیدا کرده است، که  630/3الگوریتم فرهنگی 

یتم  طورکه مشخص است بهترین نتیجه مربوط به الگورهمان
فرهنگی است. همچنین لازم به ذکر است علاوه بر نتایج بهتر در 
میزان جرم برخاست توسط الگوریتم فرهنگی، میزان سرعت در 
انتهاي طبقات اول و دوم نیز بهبود یافته که سبب خواهد شد تا 
جسم پرنده با دقت قابل قبولی به برد نهایی مدنظر طراحی دست 

 یابد.
 برنامه کردن با آنلاین 16و  15، 14، 13و نمودارهاي  7جدول 

Missile datcom  دست آمده است.ه ب پرواز سازيشبیه  برنامه با 

نمودار  16نمودار برد بر حسب زمان فاز فعال و شکل  15شکل 
ارتفاع بر حسب برد در فاز فعال جسم پرنده با استفاده از روش 

 .دهدالگوریتم تکاملی فرهنگی را نشان می

 
): نمودار برد جسم پرنده بر حسب زمان فعال در الگوریتم 15(شکل 

 تکاملی فرهنگی

 

): نمودار ارتفاع جسم پرنده بر حسب برد در زمان فعال در 16شکل (
 الگوریتم تکاملی فرهنگی
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