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چکیده :  کسب برتري  هوایی  در پرتابه هاي  هدایت  شونده از طریق  بهینه  سازي چند 
موضوعی برگرفته از الگوریتم   ژنتیک  یکی  از جدید  ترین  تکنیکهاي  افزایش  برد در  ی ک  
پرتابه هدایت  شونده  در صنایع  نظامی  می  باشد. این  مقاله  یک  تحقیق  در خصوص بهینه  
وزن  حداکثر  و  برد  حداکثر  به  دستیابی   براي   پرتابه  یک   آیرودینامیکی  متغیرهاي   سازي  
محموله )سرجنگی( با در نظر گرفتن  سطوح اصلی  بال و سطوح کنترلی  بالک می  باشد.  به 

آیرودینامیک و مسیر   بالانس،  پایداري  و  کنترلپذیري،  وزن و  این  منظور دیسیپلین هاي  
انتخاب  حرکت به عنوان موضوعات اصلی در مرحله  طراحی مفهومی پرتابه هدایت  شونده   
تابع هدف،  دو  و  متغیر طراحی  داراي  چهار  پرتابه   هدا یت  شونده  گردید. مسئله  طراحی  

شامل وزن محموله و برد است. از نرم افزار نیمه  تجربی  براي محاسبه ضرایب  آیرودینامیکی  
افزار متلب و کد  از لینک   خروجیهاي  آن به کد شبیه ساز پرواز سه درجه آزادي در نرم  و 

الگوریتم  ژنتیک  استفاده شده است. در ادامه مقاله با تجزیه   و تحلیل   کدها  می  توان براي  
را     %   73.3 حدود   چیزي   سرجنگی    وزن  براي   و     %48.51 حدود   چیزي   پرتابه  برد 
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 مقدمه
. اندافتهیتوسلعه    ریهسلتند که در چند سلال اخ  نینو  یمحصلولات ن،ییبا ابعاد کوچک و وزن پا  هیهوشلمند هواپا  حاتیتسلل

شیافزا ن،یبدون سلرنشل   یماهایهواپ  یرزم تیقابل شیهدف، افزا  یگیبا هدف کاهش خسلارت به همسلا  حاتیتسلل  نیا
 ی رونی وجود عدم.  اندشللونده بوجود آمده  تیهدا هایپرتابه یبلقبا نسللل   ینیگزیپرواز و جا  سللورتی هر در هاتعداد پرتابه

حمل حداکثر محموله، به  تیبه برد حداکثر با قابل یابیباعث شلده اسلت تا دسلت  ،یاتیعمل ازیو ن حاتیتسلل  نیدر ا  شلرانیپ
ی با نگرش طراح   یحاتیتسلل  نیچن  یشلناخته شلود. در پهوهش حاضلر طراح لیوسلا  نیا  یدر طراح اصللیعنوان محرک 

 تیهمچون محدود یستمیس ودیبه حداکثر برد و حداکثر وزن محموله، با توجه به ق یابیبه منظور دست یچندموضوع  نهیبه
در    یو وزن یابعاد  هایتیو محدود یداخل  یدمانیچ تیمحدود تو،یالو  یسلطوح کنترل یاثربخشل  تیمحدود  ،یداریپا هیحاشل 
اسلت که    ییهوافضلا  لیوسلا یدر طراح  نینو  ینگرشل   زین یچندموضلوع نهیبه یانجام شلده اسلت. طراح  یطراح  هیفاز اول

. شودیم لهیدر عملکرد وس رگذاریتأث  هاینیپلیسیتوابع هدف و د  نیب یو مناسب یو تقابل منطق یباعث کاهش زمان طراح
در این رابطه انتخاب موضلوعات اصللی طراحی، تدوین محتوای هر یک، سلاختار و نحوه تعامل بین آنها، سلطت صلحت 

های اخیر مبنای تحقیقات به حساب آمده و در سال  MDOهای اصلی یک مسئله  سازی از چالشسازی و روش بهینهمدل
نیدر ا  یطراح شلود،یاسلتفاده م  یطراح یبرا یآمار هایکه از داده  یطراح  یسلنت  هایزیادی بوده اسلت. برخفف روش 

در    یمناسلب طراح  دید جادیا یبرا یآمار هایو از داده شلودیم یابیپرواز( ارز  سلازیهیعملکرد )شلب  تیفیروش بر اسلا  ک
ک،ینامیرودیآ هاینیپلیسلل ید  قیتحق نی. در اشللودیاسللتفاده م ییطرح نها یابیمناسللب جسللتجو و ارز  هایانتخاب بازه

وزن و  نیپلیسل ی. دنداشلده لیمدل و تحل Missile DATCOM یکینامیرودیآ لتحلی  افزار  با نرم یرپذیو کنترل  یداریپا
ی خروج  تیمختلف پرتابه مدل شللده اسللت. در نها  هایقسللمت  یاز چگال بیو با تقر یلیبالانس با اسللتفاده از روابت تحل

وارد  یکینامیرودیو آ یجرم هایشللامل مشللخصلله  یداریو پا یرپذیوزن و بالانس، کنترل ک،ینامیرودیآ  هاینیپلیسلل ید
برد پرتابه محاسلبه    ،سلازیهیشلب  یو بعد از اجرا شلوندیاسلت، م یسله درجه آزاد  سلازیهیشلب  کیپرواز، که   ریمسل  گرلیتحل
 تم یالگور  هاییوزن و بالانس اسلت به عنوان ورود نیپلیسل ید  هاییاز خروج یکی. برد پرتابه و وزن محموله که شلودیم
 سلازی نهیبه  تمیو الگور  1یموضلوع دچن یرپذیبا روش امکان کلیسل   نی. اشلوندیم سلازینهیبه کلیوارد سل   ،سلازینهیبه
طرح  یابیبه منظور ارز  نه،یبه طرح به یابی(. بعد از دسللت1)شللکل  کندیم  لیم نهیچندمنظوره به سللمت طرح به کیژنت
نیبرد پرتابه انجام شلده اسلت که ا  یمونت کارلو بر رو  هایلیتحل  ،یرهاسلاز  هیاول تیشلرا  هایینینسلبت به نامع یینها
 یمسللا ل طراح یهسللتند. از آنجا که برا  نهیبه طرح به  کینزد  نیانگیمناسللب و م اریانحراف مع دهنده  نشللان  ها،لیتحل
را بر اسللا    یطراح یاسللتفاده بشللود تا بتواند فضللا  یچندموضللوع سللازینهیبه  هایکیتکن  دیبا یچندموضللوع  نهیبه
چندمنظوره با   کیژنت تمیباشلد، از الگور داربرخور یمناسلب  تیفیقرار دهد و از سلرعت و ک اریدر اخت  یطراح  هاییازمندین

استفاده شده است. سازینهیبه عنوان ابزار به تمیالگور نیا یاصل  یپارامترها میتنظ

1 Multidisciplinary Feasibility (MDF) 
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 [1] سازيسیکل كلی بهینه -1شکل 

 

 و چندمنظوره  یچندموضوع  نهیبه یطراح
سلازی طرح یک سلیسلتم مهندسلی پیچیده (، رویکردی سلیسلتمی برای بهینهMDO)  موضلوعی  سلازی طراحی چندبهینه

چند   یطراح  سلازینهیبه  ندیفرآ 3و  2  ی. شلکل هاباشلدیبا عناصلر همبسلته )کوپله( از موضلوعات مختلف مهندسلی م
از جمله   ییهوافضلا  لیوسلا  یطراح  ختلفم  یدر فازها موضلوعی  طراحی چند سلازینهی. بهدهندیرا نشلان م یموضلوع
  ی طراح   یدر فازها یچند موضلوع سلازینهیانجام شلود. هرچند مباحث به تواندیم  طراحی  مختلف سلطوح در و هاموشلک
 زانمی و  هاعملکرد موضلو  یابیارز  هایو روش  سلازینهیابزار به هایتیشلود، اما با توجه به قابلیمطرح م  شلتریب  یمفهوم
 ی ابیل بله منظور ارز  ،یپس از طراح  یو حت  اتییل جز  یطراح  ،یمقلدملات  یمراحلل طراح  یدر تملام  توانیم  هلا،روش   نیاعتبلار ا

 ه یتجز تیبا قابل  هایسللتمیاسللتفاده کرد. در سلل  موضللوعی  چند  نهیبه  یطراح  هایبهبود آن، از روش  ایطرح موجود و 
 ه یتجز تیکه قابل هایسلتمیکه در سل  ی. درصلورتشلودیانجام م یسلتمیو سل  یسلتمیرسل یدر سلطت ز سلازینهیبه 1ایمرتبه
  یی هوافضلا  هایسلتمیسل  تی. با توجه به ماهشلودیانجام م  یسلتمیدر سلطت سل   سلازینهیو به لی، تحل2ندارند ایمرتبه

همچون   سلطحی  تک سلازینهیمختلف به  هایروش  نی. از بشلودیانجام م  سلطحی  تک  بصلورت  هاسلامانه نیا سلازینهیبه
  نیشتری( بMDF)  یچندموضوع یرپذی، روش امکان4یموضوع  کی  یرپذیو روش امکان  MDFروش   ،3روش همه با هم

  ی به منظور طراح  MDFاز روش    قیتحق  نی[. در ا2دارد ]  ییهوافضلا لیوسلا  سلازینهیدرصلد( را در به 80از  شیکاربرد )ب
 استفاده شده است.

 

 
1 Hierarchical Decomposition (HD) 
2 Non-Hierarchical Decomposition (NHD) 
3 All At Once (AAO) 
4 Individual Discipline Feasibility (IDF) 
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[2]   یچند موضوع سازي طراحیفرآیند بهینه -3و  2شکل 

توان به عنوان یک حلقه از تحلیل چند موضوعی در نظر گرفت که با بروز  پذیری چند موضوعی را میروش امکان
طراحی چند موضوعی  سازی  ترین روش حل مسا ل بهینهشود. این روش، که عمومیهای طراحی دنبال میرسانی 
برنامهمی برای  متغیر  از روش کاهش  مثالی  تنها متغیرهای طراحی  باشد،  آن  نه    zسازی غیر خطی است که در  و 

(. ایده اصلی در این  3گیرند  )شکل  سازی مورد استفاده قرار میبه عنوان متغیرهای مستقل بهینه  xمتغیرهای حالت  
باشد. برآورده ساختن معادلات حاکم در ساز و موضوعات میگر چند موضوعی بین بهینهروش، وارد کردن یک تحلیل

های های این روش نسبت به دیگر روش یسازی، همگرایی در هر سیکل و مقاومت بالا از جمله ویهگهر سیکل بهینه
]  موضوعیسازی طراحی چندبهینه بهینههای روش ویهگی  1[. در جدول  3است  به منظو های  ر  سازی یک سطحی 

 مقایسه آورده شده است.

[.3سازي یک سطحی ] هاي بهینهمقایسه روش  -1جدول 

AAOMDFIDFویژگی

سازیدر هر تکرار بهینه سازیبهینه در هر تکرار   فقت در همگرایی حاکمبرآورده ساختن معادلات  

فقت در همگراییسازیهر تکرار بهینهفقت در همگراییهمگرایی سیستم

متوستکندسریعمورد انتظارسرعت  

بالامتوستنامعلوممقاومت

در صنایع هوافضا از جنس مسا ل با اهداف در تقابل با هم هستند. این واقعیت ناشی از   MDOاغلب مسا ل  
و    1های غیر غالبمسا ل استفاده از مجموعه جواب  تقابل همیشگی عملکرد و هزینه است. روش رایج در حل این 

هدفی، که در انتهای فرآیند  سازی تکسازی چندمنظوره است. در این روش بر خفف مسا ل بهینههای بهینهروش 

1 Non-Dominated Solution 
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های بدست آمده که به نوعی مصالحه بین چند تابع  شود، یک مجموعه از پاسخسازی یک جواب بهینه یافته میبهینه
سازی  توان مسئله بهینهشوند. بطور عمومی میگذارند به عنوان مجموعه جواب نهایی پذیرفته میهدف را به نمایش می

 چندمنظوره را بصورت زیر بیان کرد:
 

(1 ) x,  T]n , ..., x2, x1= [x ixFind      

(2 ) (x),..., 2(x), f1to minimize   F(x) = [f

(x)]kf 

(3 ) 
,  0 (x) iSubject to       g

i={1,m}                  

,p} 1j={,  0 (x) jh                        
 

 

بردار توابع هدف و   F(x)های حل پرتو،  مجموعه بردارهای متغیرهای طراحی به تعداد جواب  ixکه در روابت فوق  
  kهدفی شامل  سازی چندباشند. بنابراین، بهینهمساوی مسئله می و نامساوی  قیود به ترتیب  h(x)و    g(x)توابع برداری  

متغیر طراحی   nقید روی متغیرهای طراحی و توابع هدف و    m+pشوند،  تابع هدف منعکس می  kهدف، که به شکل  
وجود نداشته باشد که برای  Xشود اگر و تنها اگر هیچ  یا نقطه غیرغالب نامیده می 1، بهینه پرتو Xباشد. حل می

)()),...,()((آن بردار  
1

XfXfXFv
k

==    بر))(),...,(()(
1

XfXfXFu
k

[.مسئله مورد بررسی در این  4غلبه کند ]  ==
ها قابل تجزیه به چند زیر سیستم نیست و به عنوان یک مسئله چندموضوعی پهوهش به دلیل کوپلینگ موجود بین موضو 

  های کوچکتر تقسیم نمود به طوری که هرسیستم را به زیر سیستمتوان  و چندمنظوره درنظر گرفته شده است. چرا که نمی
 . و توابع هدف خود را مشخص کند ودقی پارامترهای طراحی، سیستم  زیر

 

 کیچندمنظوره ژنت  کیژنت  تمی الگور

 آنها از از مسا ل طراحی بسیاری در دارند، بهینه فراگیر طرح یافتن در زیادی توانایی تکاملی هایالگوریتم اینکه دلیل به

 فرآیند به شبیه بسیار سازی طراحیمسئله بهینه که است  این تکاملی، هایالگوریتم از استفاده  شود. دلیل دیگر می استفاده

های فرآیند تکامل هستند. قابلیت اطمینلان بالا در یافتن پاسخ از الهام گرفته تکاملی نیز هایالگوریتم  و است تکامل
سازی محلی به منظور افزایش سرعت همگرایی، قابلیت تطبیق های بهینهنزدیک به بهینله فراگیر، قابلیلت ترکیب با روش

های مختلف علمی و  ینهسازی مقید و نامقید و انوا  مسا ل چندمنظوره باعث استقبال محققان در زمبا انوا  مسا ل بهینه
الگوریتم از  الگوریتم هایمهندسی  از  هوافضایی  محققان  استفاده  روند  است.  شده  بهینهتکاملی  در  تکاملی  سازی  های 
های تکاملی در اینگونه مسا ل  راحی پیکربندی خارجی وسایل هوافضایی مهر تأییدی بر قابلیت روش آیرودینامیکی و ط

 نمایش داده شده است.  2ژنتیک مطابق جدول شده برای الگوریتم  (. پارامترهای تنظیم]7و  6، 5[است )مراجع 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
1  Pareto Optimal 
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ژنتیک.شده براي الگوریتم  پارامترهاي تنظیم  -2جدول 

مقدارتوضیح پارامتر 

POPN 300تعداد افراد جمعیت

CRSR 1.8اور میانی اور برای عملگر کرا نسبت کرا

muta 0.15پارامتر مقیا  برای عملگر جهش گوسی

mutb 0.65پارامتر انقباض برای عملگر جهش گوسی

mutP 0.03احتمال انجام جهش

هلا ، انلدازه جمعیلت و جمعیلت اولیله، رتبله بنلدی کروموزوم1هلای نملایشارامترهلای مهم در الگوریتم ژنتیلک عبلارتنلد از روش پل 
، عملگرهلای ژنتیکی، جلایگزینی و معیلارهلای توقف 2بنلدی تلابع برآزنلدگی(، مکلانیزم انتخلاب واللد، نرد تولیلد مثلل)مقیلا  

سلازی چندموضلوعی های الگوریتم ژنتیک از این الگوریتم به عنوان راهبرد بهینهالگوریتم. در این تحقیق با توجه به قابلیت
اسلتفاده شلده اسلت. پارامترهایی که در این الگوریتم بایسلتی تنظیم شلوند، به همراه مقادیری که در توابع  ]8[مطابق مرجع 

اند. به منظور ارزیابی الگوریتم ژنتیک با اصلفحات انجام نشلان داده شلده 2اند، در جدول محک مورد اسلتفاده قرار گرفته
[ 4مطابق مرجع ] MOPC1و   MOP5 ،MOP6شلده و تنظیم پارامترهای الگوریتم، از توابع محک چندمنظوره اسلتاندارد  

، 3PAESسلازی چندموضلوعی اسلتفاده شلده اسلت. بدین منظور عملکرد الگوریتم ژنتیک با عملکرد سله الگوریتم بهینه
42MOGA  5وSMOPSO  در سلرعت همگرایی و تعداد ارزیابی الگوریتم برای رسلیدن به جواب بهینه پرتو مقایسله شلده

دهد که الگوریتم ژنتیک در هر سله تابع محک با تعداد ارزیابی کمتری به جواب بهینه دسلت اسلت. این ارزیابی نشلان می
ها در فضلای  یسله شلده به همراه نتایج الگوریتم[ روابت توابع محک و سله الگوریتم مقا9(. در مرجع  ]3فته اسلت )جدول  یا

با   3فضلای پاسلخ سله تابع محک را برای تعداد ارزیابی مشلخص شلده در جدول   6و  5، 4جواب آورده شلده اسلت. اشلکال 
دهد.الگوریتم ژنتیک نشان می

تعداد ارزیابی توابع محک.  -3جدول 

MOP5MOP6MOPC1الگوریتم 

SMPSO600035002200

PAES2550008000045000

MOGA2600035002200

600032001300الگوریتم ژنتیک 

1 Encoding 
2 Crossover Rate
3 Pareto Archived Evolution Strategy 
4 Multi-Objective Genetic Algorithm 2 
5 Simple Multi-Objective Particle Swarm Optimizer
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 توسط الگوریتم ژنتیک  MOP5ارزیابی تابع محک  -4شکل 

 
 توسط الگوریتم الگوریتم ژنتیک  MOP6ارزیابی تابع محک  -5شکل 

 

 
 توسط الگوریتم ژنتیک  MOPC1ارزیابی تابع محک  -6شکل 

 
 

 های طراحیپارامترها و محدودیت
پارامترهای مربوط به پیکربندی خارجی این وسایل، مطابق با شکل  های هدایت شونده و  با توجه به هندسه متعارف پرتابه

 مدل کرد.   4توان با استفاده از فرمول دماغه سری توانی را می 7
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از نوک    xشعا  متناظر با فاصله    yشعا  انتهای دماغه و    Rطول دماغه،    L،  دماغهبیانگر میزان کندی نوک    nکه در آن  
ای تیز )کامفً ، دماغه از یک هندسة کامفً کند به هندسه1از مقادیر کوچک تا مقدار    nبا افزایش مقدار  .  می باشد  دماغه

های مختلف به عنوان یک پارامتر طراحی، طیفی از دماغه  nتوان با تغییر پارامتر  در نتیجه می  مخروطی( تبدیل می شود.
شود  باعث افزایش راندمان آیرودینامیکی و کاهش حجم محصور داخل دماغه می  1به سمت    nمقدار  را پوشش داد. افزایش  

و کاهش آن تأثیر بالعکس دارد. از این رو میزان بهینه این پارامتر یک مصالحه بین حجم )وزن محموله بطور غیر مستقیم(  
 ی شوند که طراح فیتعر ایها به گونهشده است که بازه یسع  یطراح هایبازه فیدر تعرو آیرودینامیک )برد پرتابه( است. 

ا   سازینهیبه  ندیدر فرآ  یرمنطقیغ با توجه به محدودیبازه  نیانجام نشود.  داخلی، ی، سیستمی، چیدمانی  کیزیف  هایتها 
های پیکربندی خارجی پرتابه، دیگر مشخصه .(4)جدول  شده است نیمع یآمار هایلیو تحل  های پرنده حامل محدودیلت

شونده  های هدایتسازی با توجه معیارهای طراحی پرتابهها، خارج از سیکل بهینههمچون نو  ایرفویل و چیدمانی بالک
متغیر را نمایش می دهد. وضع موجود   4برای    شونده  ت یپرتابه هدا  یطراح یهندس  یپارامترها  7انتخاب شده است. شکل  

با   دارای اطفعات برد و وزن سرجنگی به ترتیب برابر  کیلوگرم   455/19کیلومتر و    6در خصوص پرتابه قابل دستر  
 باشد. می

پارامترهاي طراحی و محدوده تغییرات آنها   -4جدول 

توضیحات حداكثر حداقل متغیر طراحی 

L2.053.15 طول کل پرتابه

D0.2250.3 قطر پرتابه

WX0.7251.311موقعیت لبه حمله ریشه بال

tX1.0221.96 موقعیت لبه حمله ریشه دم

شونده. تیپرتابه هدا ی طراح یهندس يپارامترها -7شکل 



 9                          برگرفته از الگوریتم ژنتیکسازي چندموضوعی شونده از طریق بهینههاي هدایتكسب برتري هوایی در پرتابه

 

محدودیت روی پارامترهای طراحی و محدودیت روی  سازی به دو شکل کلی شامل  ها در مسا ل بهینهمحدودیت
شود. در این طراحی محدودیت حاشیه پایداری و میزان اثر بخشی سطوح کنترلی به عنوان  پارامترهای عملکردی اعمال می

قیود عملکردی پرتابه، با اضافه کردن تابع پنالتی به تابع هدف برد اعمال شده است. در مورد پایداری استاتیکی در کانال  
گذارد، معیار حاشیه پایداری است و در مورد میطولی که بر جدایش ایمن پرتابه از لانچر و پلتفرم هوایی تأثیر مستقیم  

نسبت به   αCmدر ابتدای رهاسازی با توجه به سرعت پایین پرتابه، تغییر مشتق    1اثربخشی سطوح کنترل آیرودینامیکی 
ها به عنوان تابع جریمه به توابع هزینه در فرآیند ( مورد نظر است. این محدودیتeδCmتغییر مشتق کنترلی کانال طولی ) 

اضافه شده است. این قیود که به موقعیت مرکز ثقل و پیکربندی خارجی پرتابه بستگی  7و  6، 5سازی مطابق روابت بهینه
 [. 1] شوند.ارزیابی و تحلیل می  MDدارد در هر سیکل با استفاده از روابت تحلیلی و خروجی ضرایب آیرودینامیکی 

 
(5 ) fP = 10000 (e−S.M − 0.818)             S.M < 0.2 

(6 ) fP = 2500 (S. M − 0.8)                      S.M > 0.8 

(7 ) fP = 5000 (
1

C.E.
− 1)                   

Cmδe

Cmα

 (C.E.)< 1 

 

های سیستمی تعدادی قیود نامساوی های آماری و برخی محدودیت های فوق با توجه به تحلیلعفوه بر قیود و محدودیت
مسئله اضافه شده است. این قیود شامل محدوده نسبت  تر شدن طراحی به  دیگر برای افزایش سرعت همگرایی و منطقی

رعنایی کل پرتابه و دماغه، فاصله بین بین ریشه بال و ریشه دم، فاصله بین انتهای دماغه و ریشه بال، نسبت نیم اسپن  
 باشد. دم و بال به قطر پرتابه و نسبت وتر ریشه دم و بال به قطر پرتابه می

 

 عملکردی  توابع و  هاموضوع
های هندسی وسیله )پارامترهای طراحی( به عنوان ورودی موضو  و ضرایب نیرو و گشتاور در موضو  آیرودینامیک مشخصه

آیرودینامیکی به عنوان خروجی در نظر گرفته شده است. با توجه به اینکه ضرایب آیرودینامیکی عفوه بر هندسه خارجی  
دد ماد، زاویه حمله، زاویه سرش جانبی و عدد رینولدز( است، در هر سیکل  وسیله پرنده تابعی از شرایت پروازی )ارتفا ، ع

به صورت جداولی از شرایت پروازی    CPXو موقعیت مرکز فشار    NC  ،AC  ،mC  ،eδmCسازی ضرایب آیرودینامیکی  بهینه
ازی با توجه به  سشود و در هر سیکل شبیهمحاسبه می  MDافزار  عدد ماد مختلف توست نرم  8زاویه حمله و    13برای  

شود. در هر سیکل ای بازخوانی و میانیابی شده و در معادلات حرکت استفاده میشرایت پروازی این ضرایب از جدول مراجعه
های جرمی وسیله شامل وزن کل، ممان اینرسی عرضی سازی لازم است که مشخصهسازی و برای هر اجرای شبیه بهینه

پارامترهای طراحی محاسبه شوند. همچنین وزن محموله به عنوان تابع هدف باید در هر   و موقعیت مرکز ثقل با استفاده از 
های جدا و تقریب سازی محاسبه شود. این محاسبات در بخش وزن و بالانس با تقسیم پرتلابه به زیرسیستم سیکل بهینه

رتابه به هفت زیرسیستم شامل دماغه  شود. در این تحلیل پ[، انجلام می11و ]  [10چگالی و حجم هر بخش مطابق مراجع ]
های میانی، دم، عملگرهای دم و سازه بدنه تقسیم شده و قسمت هدایت و کنترل با حجم ثابت، قسمت زنجیره آتش، بال

(. با توجه به شرایت پروازی وسیله فرض شده است که سازه بدنه، بال و دم از مواد مرکب )کولار( ساخته 8است )شکل  
اینکه عملگرها در وست وتر ریشه دم قرار دارند، وزن این بخش به صورت جرم متمرکز دو برابر وزن   شود. با فرضمی

درصد جرم آن بخش به عنوان    10ها در نظر گرفته شده است. همچنین به هر بخش پس از محاسبه جرم آن قسمت،  بالک
پذیری به عنوان تابع جریمه به تابع هزینه  نترلشود. همانطور که اشاره شد موضوعات پایداری و کجرم اتصالات اضافه می

شود و به سمت منفی برود،    2/0سازی اضافه شده است. بدین صورت که اگر حاشیه پایداری کمتر از  برد در فرآیند بهینه

 
1 Control Effectiveness (C.E.) 
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در حاشیه پایداری کند. به طوری که نهایت میل می( به سمت بی5مقدار تابع هزینه برد به صورت نمایی مطابق با رابطه )
نیز   8/0است. برای حاشیه پایداری بیشتر از  1800مقدار پنالتی برابر صفر است و در حاشیه پایداری صفر مقدار پنالتی  2/0

شود. در ( اضافه می6با افزایش حاشیه پایداری به تابع هزینه برد مطابق با رابطه )  2500یک پنالتی بصورت خطی با شیب 
اثربخشی سطوح کنترل آیرودینامیکی مطابق مراجع   به تغییر مشتق    αCmتوان تغییر مشتق  می  ]12،  11[مورد  نسبت 

( کانال طولی  فشار  eδCmکنترلی  تغییر  با  کنترلی  اثربخشی سطوح  گرفت.  درنظر  کنترلی  کارآیی سطوح  عنوان  به  را   )
یابد. همچنین با تغییرات زاویه حمله، ش میدینامیکی تغییر کرده و با افزایش سرعت پروازی، اثربخشی سطوح کنترلی افزای

کند. اما از آنجا که حساسیت اثربخشی سطوح  های بدنه تغییر میاثربخشی سطوح کنترلی تحت تأثیر فرووزش بال و جریان
بین  کنترلی دم در این پرتابه نسبت به تغییرات زاویه حمله بسیار کم است، این ضریب آیرودینامیکی در زاویه حمله پایین )

شود. در مورد سرعت و متعاقب آن فشار دینامیکی روی سطوح کنترلی باید گفت که  صفر الی چهار درجه( محاسبه می
افتد. بدین جهت در هر  ترین حالت برای پرتابه در لحظات اولیه رهاسازی که فشار دینامیکی پایین است، اتفاق میبحرانی

شود.با فرض  درجه محاسبه می  4تا    0رعت اولیه رهاسازی و برای دفلکت  سازی، اثربخشی سطوح کنترلی در سسیکل بهینه
توان معادلات حرکت انتقالی نیوتن، معادلات حرکت دورانی و اعمال نیروهای آیرودینامیکی و جاذبه بر روی پرتابه، می

بصورت روابت  -ت پرتابهمعادلات سه درجه آزادی حرک-سینماتیکی اویلر را برای پرتابه با فرض حرکت در راستای طولی 
[. 1]نوشت.  11الی  8

(8 )𝑢̇ = −𝑔 𝑠𝑖𝑛 𝜃 +
𝐹𝐴𝑧

𝑚
− 𝑞𝑤

(9 ) 𝑤̇ = 𝑔 𝑐𝑜𝑠 𝜃 𝑐𝑜𝑠 𝜑 +
𝐹𝐴𝑧

𝑚
+ 𝑞𝑢 

(10 )𝑞̇ =
𝑀𝐴𝑦

𝐼𝑦𝑦

(11 )𝜃̇ = 𝑞 

نهایی پرتابه  درجه آزادی پرتابه در محیت سیمولینک به منظور ارزیابی برد    3سازی  با استفاده از معادلات فوق، شبیه
سازی لازم است که مقدار پارامترهای وابسته از روی مقدار پارامترهای مستقل  انجام شده است. قبل از هر بار اجرای شبیه

بندی  شوند، محاسبه شود. در روش طراحی بهینه چندموضوعی برای اولویتطراحی که توست عملگرهای ژنتیکی تولید می
استفاده کرد. با توجه    (DSM)بندی دستی و یا ماتریس ساختار طراحی  توان از روش اولویتمحاسبه پارامترهای وابسته می

بندی دستی در این تحقیق استفاده شده سازی از روش اولویتبه تعداد روابت تحلیلی کم در فرآیند تحلیل قبل از شبیه
ه یک فاصله مشخص از نقطه رهاسازی است. با توجه به اینکه مأموریت اصلی یک پرتابه رساندن محموله )سرجنگی( ب

سازی در این تحقیق دستیابی به برد افقی حداکثر و حداکثر اثربخشی سرجنگی است، پارامترهای عملکردی برای بهینه
توان به دو بخش مجزا شامل احتمال کشندگی هدف و احتمال برخورد به  شده است. کارآیی سرجنگی را میدرنظر گرفته  

[. احتمال کشندگی هدف خود تابعی از سرعت برخورد پرتابه به هدف، زاویه برخورد، جرم سرجنگی  10هدف درنظر گرفت ]
ی تقریباً خطی با قطر از سرجنگی، رابطهو شکل خرج گود است. همچنین احتمال کشندگی هدف برای یک وزن مشخص  

[. وزن سرجنگی تابعی از قطر 10نظر گرفت ] توان احتمال کشندگی هدف را تابعی از وزن سرجنگی درپرتابه دارد. فلذا می
شود. برد نهایی پرتابه که بصورت و طول قسمت سرجنگی است که در موضو  وزن و بالانس به طور مستقل محاسبه می

محاسبه   5یک تابع غیرخطی از پارامترهای طراحی است، طی شبیه سازی سه درجه آزادی مطابق با شرایت اولیه جدول  
شود.می
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 شرایط اولیه رهاسازي )مقدار نرمال( و انحراف معیار استاندارد.  -5جدول 

 واحد  انحراف معیار  مقدار نرمال هاحالت

 km/hr 20 145 سرعت رهاسازی 

 deg 5 0 زاویه حمله 

 deg 10 0 زاویه پیچ

 deg/s 10 0 نرد زاویه پیچ

 m 100 2000 ارتفا  رهاسازی 

 
 

 و چندمنظوره  یچندموضوع  نهیبه  یطراح  جی نتا
کروموزوم( در    300نسل با تعداد جمعیت    50ارزیابی )  15000بعد از    7نتایج حاصل از طراحی بهینه چندمنظوره در شکل  

پارامترهای بهینه در شکل نشان داده شده    7به عنوان پارامترهای نهایی عملکردی بیان شده است. در شکل     6جدول  
 است. 
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پارامترهاي عملکردي طرح نهایی انتخاب شده.  -6جدول 

درصد بهبود نسبت به وضع موجود  مقدار نهایی  پارامتر عملکردي 

% 6.9515.84برد طولی )کیلومتر( 

% 20.1123.37وزن سرجنگی )کیلوگرم( 

باشد که ارتباط مستقیمی با وزن پرتابه دارد. در یکی از نکات مهم در افزایش برد پرتابه سرعت پایداری پرتابه می
یابد.  های کلیدی پرنده از سرعت استال تا حداکثر سرعت افزایش میوسایل هوایی هر چه وزن پرنده بیشتر شود سرعت

هایی با نکته حا ز اهمیت در مسئله پرتابه، ثابت بودن سرعت رهاسازی است. از آنجا که سرعت رهاسازی ثابت است طرح
وزن کمتر دارای سرعت پایداری کمتری بوده و این کاهش سرعت پایداری باعث افزایش برد پرتابه خواهد شد. فلذا یک  

لیفت به درگ( یک   خاصیت تقابل جدی بین وزن و برد به عنوان توابع هدف وجود دارد. لکن نسبت پیشروی )نسبت 
سازی نسبت پیشروی انتظار دستیابی به برد حداکثر را داشت. توان با بهینه آیرودینامیکی صرف بوده و در این موارد نمی

های یابد که این موضو  بر برد متناظر در پرندههمچنین با افزایش وزن، سرعت متناظر با حداکثر نسبت پیشروی افزایش می
شکل نهایی پرتابه هدایت هدایت شونده )با قابلیت کنتلرل بر روی زاویه حمله و یا سرعتِ حداکثر برد( تأثیر مستقیم دارد.  

می باشد. 8شونده با اطفعات فوق به صورت شکل 

شکل نهایی پرتابه با استفاده از الگوریتم ژنتیک  -8شکل 

گیری نتیجه
در مقاله فوق دیدیم با تعریف یک سیکل بهینه سازی از الگوریتم ژنتیک و تراژکتوری پرواز در کنار کدهای وزن و بالانس 
و آیرودینامیک بعد از اجرای برنامه برای متغیرهای اصلی که شامل چهار پارامتر بودند بهترین نقاط بهینه انتخاب شده و با  

ه درجه آزادی در تراژکتوری پرواز می توان به راحتی بهترین حالت بهینه برای دو تابع  این جهار نقطه بهینه از معادلات س 
 هدف برد پرتابه و وزن سرجنگی پرتابه را مشاهده نمود. قطعا این کسب برتری هوایی با درصدهای بیان شده یعنی برای

 نمودار خواهد بود.  کامف  % 3.37و برای وزن سرجنگی چیزی حدود   %15.84برد پرتابه چیزی حدود 
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Obtaining air superiority in guided missiles through 
multi-objective optimization derived from genetic 

algorithm 

Abstract: Gaining air superiority in guided missiles through multi-

objective optimization derived from genetic algorithm is one of the 

latest techniques to increase the range of a guided missile in the military 

industry. This article is a research about optimizing the aerodynamic 

variables of a projectile to achieve the maximum range and the 

maximum weight of the cargo (warhead) by considering the main 

surfaces of the wing and the control surfaces of the bulk. For this 

purpose, the disciplines of stability and controllability, weight and 

balance, aerodynamics and trajectory were chosen as the main subjects 

in the conceptual design phase of the guided projectile. The guided 

projectile design problem has four design variables and two objective 

functions, including payload weight and range. Semi-empirical 

software has been used to calculate the aerodynamic coefficients and its 

outputs link to the three-degree-of-freedom flight simulator code in 

MATLAB software and the genetic algorithm code. In the continuation 

of the article, by analyzing the codes, it can be seen about 15.84% for 

the projectile range and about 3.37% for the warhead weight.

Key words: Conceptual design, multi-objective design optimization, UAV, genetic algorithm




