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درون شهری های اخیر استفاده از تاکسی هوایی به عنوان یک راه حل مناسب جهت جابه جایی بار و مسافر خصوصا در مسافتهای کوتاه و در سال
باشد که قدرت رقابت با محصولات مشابه را افزایش سازی طراحی آنها میدر طراحی پرنده ها بهینه مهم سائلز میکی امورد توجه قرارگرفته است. 

الحه بین آنها با که ایجاد مص اندتشکیل شده و گاها متضاد یرسیستم با تاثیر متقابلزچندین  از سیستم های پیچیده مانند تاکسی هوایی. دهدمی
با استخراج طرح بهینه ضمن  سازی چند موضوعیبهینه های مدرن طراحی بهینه نظیراستفاده از روش روش های کلاسیک سخت و دشوار است. 

ای مختلف یک هسازی زیر سیستممقاله پس از مدل. در این سازدارضاء کلیه قیود مدنظران طراحان اطمینان از بهینه بودن طرح را نیز مقدور می
سازی انتخاب شده بر تاکسی هوایی به طراحی بهینه چندموضوعی تاکسی هوایی بر اساس یک ماموریت داده شده پرداخته شد. چارچوب بهینه

ضمنا  ت.اس پرندهسازی جرم با هدف کمینهو توان الکتریکی انش رپیشز، پروامکانیکه، آیرودینامیک، زموضوع سا پنجبا درنظرگرفتن و  AAOمبنای 
بدست آمده نتایج . در نهایت بررسی قرار گرفته است موردنیز نظر سرعت رسیدن به جواب  زو تکاملی، ا ادیانیسازی گرهای بهینهعملکرد الگوریتم

یج حاکی از و ارزیابی قرار گرفته است. نتامورد مقایسه  "ضرایب طراحی"و  "تخمین وزن"ی بر پایه کلاسیکروش طراحی نتایج حاصل از دو با 
 باشد.بهبود قابل ملاحظه طرح بهینه نسبت به روش های کلاسیک می

 روتورطراحی کلاسیک، مولتیچند موضوعی، بهینه طراحی هوایی، تاکسی های كلیدی:واژه
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In recent years, the use of air taxis as a suitable solution for transporting cargo and passengers, has been considered 
especially in short distances and in the city. One of the most important issues in aerial vehicle design is related to design 
optimization, which increases the performance in comparison with similar products. Complex systems, such as air taxis, 
are involved in several subsystems with interacting and sometimes conflicting effects that are difficult to derive the feasible 
solution with classical methods. Modern optimal design methods such as multidisciplinary design optimization can derive 
the optimal design while satisfying all the constraints and limitation. In this article, after modeling the different subsystems 
of an air taxi, multidisciplinary design optimization of an air taxi based on a given mission is discussed. The optimization 
framework is selected based on AAO by considering structure, aerodynamics, flight mechanics, propulsion and electrical 
power. Total mass of air taxi is selected as cost function. In addition, performance of gradient and evolutionary 
optimization algorithms has also been investigated. Finally, the optimal results are compared and evaluated with the 
results of two classical design methods including "weight estimation" and " sensitivity of design coefficients". The results 
confirm the improvement of optimal solution with compare of classical methods. 
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 یعباد یو محمدمهد یآدم نیرحسیام  ،یسادات  نیدحسیس

 مقدمه  1 
ر در سطح محافل ضسائلی که در حال حاممهمترین ز یکی ا

ی زسااست، بحث بهینه زموضوعات به رواز  وهوافضایی مطرح 
آنجا که اجسام پرنده و به طور مثال  زطراحی اجسام پرنده است. ا

یرسیستم زچندین  ازهستند،  مقالهکه مورد بحث این  روتورهاییمولتی
سازی اند، برای انجام بهینهیگر تشکیل شدهبا تاثیر متقابل بر یکد

سازی طراحی چند موضوعی ساختارهای مختلف بهینه ازطراحی آنها 
های چندموضوعی برای روش زود. در استفاده اشاستفاده می

سائل مهم که بسیار م زی موضوعات کاری مختلف یکی ازسابهینه
. در است سازی مناسبتاثیر گذار است، انتخاب الگوریتم بهینه

های اخیر با افزایش میزان تقاضای حمل و نقل هوایی و نیز سال
اهمیت یافتن ارزش زمانی برای افراد، دسترسی به یک سیستم حمل 

رسد. به و نقل هوایی سریع و قابل تنظیم امری ضروری بنظر می
ای ای که فرد بتواند در کمترین زمان ممکن و با پرداخت هزینهگونه

های هوایی صد مورد نظر خود که تحت سرویس شرکتبیشتر به مق
تفاده از تاکسی هوایی تاثیر اس[1]  یستند برسند. بر اساس نتایج مرجعن

یی دارد. مطالعات مهمی در کاهش مصرف سوخت و ترافیک جاده ا
دهد که در آینده نزدیک، با هزاران پرواز تاکسی هوایی در نشان می

  [6-2].ای خواهند داشتسراسر جهان شهرها تحرک هوایی پیچیده
آینده  های فرصت و ها چالش اخیر، به بررسی تحولات [7]در مرجع 

هری پرداخته شده است. جایی شاستفاده از تاکسی هوایی برای جابه
هوایی مورد  هایتاکسی در ایمنی و یامنیت های نگرانی [8]در مرجع 

 رضایو عل یعباد یمحمدمهد [9]در مرجع بررسی قرار گرفته است. 
پرداخته اند  نیحمل بار سنگ تیبا قابل روتورییمولت یبه طراح ییبابا

محموله و برد  لوگرمیک 100حمل  تیپرنده قابل نیا تیکه در نها
 .باشدیرا دارا م یمداومت پرواز قهیدق 15و  لومتریک 25معادل  یپرواز

. در باشدیم روتورهایمولت میفر نهیدر زم یفن یکتابچه [10] مرجع
در انتخاب  تیمحدود ریبازوها و سا م،یفر یمرجع به الزامات طراح نیا

 [11] مرجع داخته شده است.رپ روتورهایمولت ایسازه یپارامترها
مرجع  نی. در اباشدیبراشلس م یموتورها نهیدر زم یفن یکتابچه

 در شده است. بررسی هابراشلس و نوع عملکرد آن یانواع موتورها
روتور را مورد  یمولت کینامید خیفاسلر در دانشگاه زور [12]مرجع 

در  زینوع پرنده ن نیا تیقرار داده است. در ادامه کنترل و هدا یبررس
روابط حاکم بر  [13] مرجع قرار گرفته است. یمرجع مورد بررس نیا

قرار  یمورد بررس کینامیو د کیدر حالت استات روتورهایتراست مولت
در  هاتیو همکاران اثر عدم قطع نیمول [14]جع مر در .است گرفته
 تیحساس سیرا با استفاده از ماتر ستمیس کی یخروج یبر رو یورود
بدست آمده از داده تیحساس سیمقاله ماتر نی. در اندنماییم یبررس
 .گرددیموجود نرمال م هایستفاده از روششده با ا یرگیهانداز های

 سازینهیبه هایبالسدنت و همکاران انواع روش [15] مرجع در

 کیهر تمیکرده و الگور یتک هدفه و چندهدفه را بررس یچندموضوع
 یساز نهیبه هایروش حیبه تشر [17, 16] مراجع در .اندرا ارائه کرده

 هیشب دیتبر تمیالگور ک،یژنت تمیالگور ا،یپو یزیبرنامه ر رینظ یابتکار
  [18] مرجع و ... پرداخته شده است. یشده، شبکه عصب یساز

قرار گرفته است و با  لیمورد تحل یکوادروتور توسط ل کینامید
بحث شده  زین PIDستخراج معادلات حرکت پرنده درباره کنترلر ا

 یکوادروتور را مورد بررس کینامیموحدخان د [19]مرجع  در است.
 یپرواز هایمیتراست هر روتور در رژ زانیمقاله م نیقرار داده. در ا

 مرجع است. دهیو رول محاسبه گرد چیپ یایمختلف با توجه به زوا
یم روتورهایساخت مولت نهیدر زم سینور فیجامع تال یکتاب [20]

 ،یو الزامات طراح یکه علاوه بر بحث راجع به مشخصات فن باشد
 یرا مورد بررس خیها در طول تار روتوریمولت یتکامل ریو س خچهیتار

 قرار داده است.
، با با همالگوریتم طراحی به روش همه مقاله در این 

انش رپیشز، ه، آیرودینامیک، مسیر پروازوضوع سادرنظرگرفتن چهار م
و  خواهد شدسازی لدم پرندهسازی جرم با هدف کمینهو توان 

 ز، و تکاملی، بر روی آن اادیانیسازی گرهای بهینهعملکرد الگوریتم
نظر سرعت رسیدن به جواب با حل یک مسئله طراحی مورد بررسی 

)روش طراحی آماری(  یککلاسو نتایج با روش طراحی  دریگمیقرار 
 .دگیرقرار میمورد مقایسه 

 ییهوا یتاكس تیمامور فیتعر 2 
الزامات طراحی استخراج شده و با  است که با توجه به نوع ماموریت

تاکسی ماموریت  پذیرد.توجه به آنها طراحی مفهومی صورت می
حمل و نقل  هوایی مدنظر این پژوهش متناسب با نیازمندیهای داخلی،

های فازاز مبدا به مقصد مورد نظر می باشد که برای این امر به مسافر 
ایست، پرواز رو به از قبیل: برخواست، اوج گیری، هوا مختلف پروازی

 سناریوی 1شکل  جلو، نزول و نشست مورد نیاز می باشند که در
 شده است. ترسیم مربوطهپروازی 

 
 تاکسی هوایی پروازی سناریوی -1شکل 

ت توانایی حمل یک سرنشین را داشته باشد بایسپرنده می
. اگر محل بهره گرددمی لحاظکیلوگرم  85که تقریبا متوسط وزن 

کیلومتر  15برداری شهر تهران در نظر گرفته شود برد پروازی 
 تقریبا بخش اعظمی از تهران را زیر پوشش قرار می دهد. 
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 کیکلاس یبا طراح جینتا سهیو مقا ییهوا یتاکس کی یچندموضوع نهیبه یطراح

 
 شهر تهران -2شکل 

ریف ماموریت تاکسی به تنهایی امکان تع دو پارامتراین 
د و پارامترهای دیگری نیز در طراحی نهوایی را مشخص نمیکن

تاکسی هوایی نیاز است که تشخیص حداقلی این پارامترهای یکی 
بر اساس نتایج  باشد.از وظایف تدوین کننده الگوریتم طراحی می

استخراج شده در این پژوهش، به طور خلاصه، پارامترهای اصلی 
 1جدول مطابق با  نیاز طراحی تاکسی هوایی ماموریتی مورد

.باشدمی

 مشخصات ماموریتی تاکسی هوایی -1جدول 

 محموله وزن
(Kg) 

 برد پروازی
(Km) 

 سرعت پروازی
(Km/hr) 

مداومت 

 (min)پروازی
 تعداد موتور (m) سقف پروازی

85 15 100 20 500 8 

در خلاصه نتایج مربوط به جامعه آماری  اری کمک گرفته شده است.، از جامعه آم1سایر الزامات ماموریتی در جدولبرای حدس 

 .[15]خلاصه و ارایه شده است  2خصوص تعریف ماموریت در جدول

  مشخصات ماموریتی جامعه آماری -2جدول 

 خالی وزن تعداد موتور نام پرنده

(Kg) 
 سرعت پروازی

(Kmphr) 
 مداومت پروازی

(min) 
 برد پروازی

(Km) 
 سقف پروازی

(m) 

 500 - 23 100 200 8 184ایهنگ 

 300 148 45 200 140 2 هاوربایک

 30 - 60 100 300 3 فلایک

 - 21 20 70 104 4 3اسکورپین

دوم این مقاله، طراحی کلاسیک به طور کامل برای  بخشدر 
گردد. در بخش سوم طراحی بهینه پرنده مورد نظر بیان می

جمع بندی و در انتها نیز گردیده چندموضوعی به همراه نتایج بیان 
 .گرددمیبیان  و ارزایابی نتایج 

 کیكلاس یطراح 3 
دارد که بعضی  وجود پرندهاجسامهای مختلفی برای طراحی روش

بر مبنای آمار و اطلاعات بوده و تعدادی نیز از روش محاسبات و 
ای جهت رسیدن به پارامترهای های رایانههمگرا شدن برنامه
مایند. طراحی مفهومی کلاسیک عمدتا بر نطراحی استفاده می

برای انجام طراحی هواپیما  گیرد.ی مطالعات آماری شکل میپایه
های متوالی برای رسیدن به جواب نهایی یکلنیاز به انجام س

های مختلفی تشکیل د. یک تاکسی هوایی از زیر سیستمباشمی
باشند و در با تغییر ها مستقل از ماموریت میشود که برخی از آنمی

گردد، اما وزن آنها برای ها حاصل نمیدر ماموریت تغییری در آن
ها اشاره شده است که به آن 3در جدول طراحی مورد نیاز است که 

 باشد.کیلوگرم می 929/8ها مجموع وزن آن
 

 تاکسی هواییطراحی مورد استفادی در  تجهیزات ثابت -3جدول 

Subsystem Model Weight(gr) 

Seat Ergo2 7900 

Autopilot Pixhawk 437 

Camera Sony Super HAD 13 

Telemetry Xtend 18 

Range Finder SF02/F 62 

RPLIDAR Hokuyo UST-20LX 200 

GPS 
Zubax_Gnss High 

Performance GPS 
130 

Battery 
MultiStar Racer 

Series 1400mAh 
153 

Transmitter Rlink 16 

 

ها که شامل پیشران، توان و سازه برای تعیین سایر زیرسیستم

 انجام گردد. طراحیباشد بایستی محاسبات می
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 وزن طراحی كلاسیک به روش تخمین 1 .3 

روند طراحی کلاسیک به روش تخمین وزن ترسیم شده 2در شکل 
 است.

 روند طراحی کلاسیک به روش تخمین وزن - 3شکل

 باشند.های تاکسی هوایی می( مربوط به وزن2( و )1های )معادله

(1)  EmptyPayloadNet WWW 
 

(2)  PrEmpty opulsion Structure Battery SubsystemsW W W W W    

 

وزن  PayloadWوزن کل پرنده،  NetW(، 2( و )1) معادلهدر 

وزن سیستم پیشران،  opulsionWPrوزن خالی، EmptyWبار، 

StructureW  ،وزن سازهBatteryW  وزن باتری وSubsystemsW  وزن

ی تراست مورد نیاز پرنده محاسبه باشد. برایها میسایر زیرسیستم
گردد. اگر تعریف می max/TWبرای پرواز سیر و مانور، ضریب 

درصد  60باشد به این معناست که پرنده با  6/0مقدار ضریب فوق 
تواند بر وزن خود غلبه کند. هرچه مقدار این بیشینه تراست می

روتورها پذیرد. در مولتیتر فرمان میضریب بیشتر باشد پرنده سخت
. نیروی [12] قرار دارد 7/0تا  3/0ی عموما این ضریب در بازه

 ( بدست آورد.3توان از رابطه )تراست موردنیاز را می

(3) 
 

max

R

W
T

W
n

T


 

تعداد موتور  nنیروی تراست موردنیاز،  RT(، 3که در رابطه )
را  PTباشد. تراست استاتیک ملخ وزن پرنده می max/TWو 
 ( محاسبه کرد.4ان از رابطه )تومی

(4) 12 2 42.83 10 / 29.92P FT RPM D DEN C      

(5) RPMPV  
 

قطر ملخ،  Dدورموتور،  RPMسرعت ،  V(، 5که در رابطه )
DEN  ،چگالی هواFC  ضریب کارایی ملخ وP باشد. گام ملخ می

باشد تا پرنده توانایی اجابت  RTتراست استاتیک ملخ باید بیش از 
های طراح را داشته باشد  با انتخاب یک موتور و سایر اجزاء خواسته

توان وزن آن که قابلیت تامین تراست مورد نظر را داشته باشد، می
 ( بدست آورد.6و مشخصات سیستم پیشران را از معادله )

(6)  )( PrPr opellerESCMotoropulsion WWWnW  

یان نمونه ر و نحوه انتخاب موتور از مبرای توضیحات بیشت
 مراجعه گردد.  [15]های موجود به مرجع 
سیستم پیشران نوبت به انتخاب سازه و طراحی پس از انتخاب 

رسد. هوایی میی تاکسیکابین و سایر پارامترهای مربوط به بدنه
با  و سلیقهرا بر اساس طراح کابین  بلکه ،وجود ندارد کابینبهترین 

 کابین و نوع سازهبنابراین  کند.انتخاب می پرندهتوجه به ماموریت 
های تعریف شده را اجابت یازمندیای انتخاب شود که نباید بگونه

وزن سازه متشکل از کابین، بازوها و عناصر تشکیل دهنده  کند.
های باشد. با توجه به روابط حاکم بر سازه که در معادلهدیگری می

( آمده، باید ضخامتی انتخاب گردد که توانایی تحمل 9( تا )7)
 نیروهای وارده را داشته باشد.

(7) 



























122

6
2

max

a

b
t

bP



 

(8) 
IE

IP

3

3

max  

(9) )(
4

44
inout RRI 


 

فشار وارد بر  Pضریب پواسون،  (، 9( تا )7های )در معادله
ی قابل تحمل یک صفحه که طول تنش بیشینه maxصفحه و 

 maxباشد است. می tو ضخامت آن  bو  aو عرض آن برابر 
و مدول یانگ  lبیشترین جابجایی قابل تحمل برای بازوی به طول 

E  و ممان دومI  با شعاع داخلیinR  و شعاع خارجیoutR باشدمی 
[21]. 

مصالحه بین وزن و زمان پرواز انتخاب باتری را سخت 
ریی را انتخاب کرد که ظرفیت بالا و در عین حال تلذا باید با .کندمی

وزن به  نوع باتری، نسبت 1400وزن کمی داشته باشد. با بررسی 
 0205/0ولت برابر با  7/3ظرفیت به طور میانگین برای یک سلول 
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 فناوری در مهندسی هوافضاعلمی  فصلنامة
 ( 26  پیاپی)  1402پاییز  /3 ة شمار / 7دورة 

 

یککلاس یبا طراح یجنتا یسهو مقا ییهوا یتاکس یک یچندموضوع ینهبه یطراح  

باشد. چون بیشترین سهم در وزن پرنده مخصوص باتری است می
پس باید بهترین نوع باتری انتخاب گردد. وزن باتری مستقیما تابع 

باشد. برای بدست آوردن مداومت پروازی مداومت پروازی پرنده می
( محاسبات کرد.12( تا )10توان از معادلات )یو وزن باتری را م

(10)  nAA MotorTot  

(11)      nABEAE Tot  /100/1000/60 

(12)  60/EVR  

جریان مورد نیاز پرنده و  TotA(، 11( و )10های )در معادله

MotorA باشد. یجریان مورد نیاز هر موتور مE  ،مداومت پروازیa 
(، 12بازده باتری است. در معادله ) BEظرفیت باتری انتخاب شده و 

R  برد پروازی وV [15]ست سرعت پرنده در نظر گرفته شده ا. 

 نتایج طراحی بر اساس روش كلاسیک تخمین وزن 2 .3 
های باتری باید متناسب ها و پکتعداد سلول ،در این روند طراحی

کیلومتر  15با برآورده شدن الزامات طراحی که همان رسیدن به برد 
باشد انتخاب گردند. در نهایت مشخصات اجزا این روش طراحی می

.آمده است 5و  4های در جدول

 شخصات وزنی تاکسی هوایی طراحی شده به روش کلاسیک تخمین وزنم -4جدول 

ToW Empty Weight Propulsion Weight StructureWeight BatteryWeight Battery Pack Motor 

195kg 120.06kg 19.85kg 24.24kg 63.14kg 21 U15 

KV100 

 وزن نیتخم کیبه روش کلاس شده یطراح ییهوا یتاکس مشخصات اجزاء -5جدول 

T-Motor U15 II KV100 Motor 

Propulsion 40*13.1 Propeller 

Flame 160 ESC 

200 cm Length 

Structure 

100 cm Width 

150 cm Height 

1 mm Thickness 

101.6 mm Arm 

51.3 mm inR 

54 mm outR 
Multi star High Capacity Lightweight 

17 
21 

Battery 
Cell 
Pack 

Power 

آورده شده  4هوایی طراحی شده نیز در شکل نمایی از تاکسی
 است.

 وزن نیتخم کیشده به روش کلاس یطراح ییهوا یتاکس -4شکل

 طراحی كلاسیک به روش ضرایب طراحی 3 .3 

با تحلیل و بررسی  برای طراحی با استفاده از ضرایب، لازم است ابتدا
جامعه آماری یک سری ضرایب بدست آید تا بتوان با استفاده از آن 

با مقایسه این ضرایب در سایر خصوصیات پرنده را مشخص نمود. 
ی تغییرات محدود و در پرندگان هم خانواده در صورتی که دامنه

یک محدوده قابل قبول باشد آن ضریب به عنوان ضریب طراحی 
وسایل خلاصه اطلاعات مربوط به جامعه آماری ردد. گانتخاب می

.[22] شده است ارایه 6در جدول پرنده ی مشابه 
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 فناوری در مهندسی هوافضا علمی فصلنامة
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 یعباد یو محمدمهد یآدم نیرحسیام  ،یسادات  نیدحسیس

 روتورهای حمل بار سنگینجامعه آماری مولتی -6جدول 

Model 
No. of 

Motors 

Weight 

(kg) 

Payload 

(kg) 

Endurance 

(min) 

Range 

(km) 

Speed 

(kmph) 

Length 

(m) 

Width 

(m) 

Height 

(m) 

Aero-X 2 356 
2 

Person 
75  72 4.5 2.1 1.25 

PAV-UL 6 330 100 
20 

+75 hybrid 
  3.3 3.5 2.1 

PAVX 6 380 100 
15 

+75  hybrid 
  1.8 3.1 3.1 

Airbus 

CityAirbus 
8  

4 

Person 
15  120    

Avianovations 

Hepard sport 
22 510 240  75  2.7 3.3 1.6 

Avianovations 

Hepard urban 
22 390 130 30 75 km 150 2.7 3.3 1.6 

Bartini 8 1100 400 30 150 300 5.2 4.5 1.7 

VOLOCOPTER 18 450 160 27 27 100 3.2 1.25 1.21 

Sure Fly 8 680 
2 

person 
 120 70    

Ehang 184 8 300 100 23  100 3.85 3.9 1.45 

Hoverbike 2 270 130 45 148 150 3 1.3 0.55 

برای بدست آوردن ضرایب مناسب تلاش بسیاری در این 
پژوهش صورت پذیرفته که نتایج نهایی آن در ادامه ارایه میگردد. 

  5مراجعه نمود. شکل  [22]ی توضیحات بیشتر میتوان به مرجع برا
و  نیسنگ یروتورها یدر مولت نسبت وزن پرنده به وزن محموله

 درسرعت  در موتور تعداد ضربنسبت وزن پرنده به حاصل 6شکل 
 .دهدرا نشان می نیسنگ یروتورها یمولت

 
 نیسنگ یروتورها یدر مولت نسبت وزن پرنده به وزن محموله -5شکل  

 
 یدر مولتسرعت  در موتور تعداد ضربه حاصلنسبت وزن پرنده ب -6شکل 

 نیسنگ یروتورها

به برد در  پروازی سرعت در مداومت حاصلضربنسبت  7در شکل

 به سرعت نینسبت ارتفاع کاب 8و در شکل  نیسنگ یروتورها یمولت

 آمده است. نیسنگ یروتورها یدر مولت

 

 یتبه برد در مول پروازی نسبت حاصلضرب سرعت در مداومت -7شکل 

 نیسنگ یروتورها

 نیسنگ یروتورها یدر مولت به سرعت نینسبت ارتفاع کاب -8شکل 
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 فناوری در مهندسی هوافضاعلمی  فصلنامة
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یککلاس یبا طراح یجنتا یسهو مقا ییهوا یتاکس یک یچندموضوع ینهبه یطراح  

 یبه سرعت در مولت نکابی عرض در طول ضرب نسبت حاصل 9در شکل 
 یدر مولت نینسبت طول به عرض کاب 10و در شکل  نیسنگ یروتورها
آمده است. نیسنگ یروتورها

 
 یبه سرعت در مولت نکابی عرض در طول ضرب نسبت حاصل -9شکل

 نیسنگ یروتورها

 
 نیسنگ یروتورها یدر مولت نینسبت طول به عرض کاب 10- شکل

بازه تغییرات ضرایب طراحی براساس مطالعات آماری آمده  7جدول در 
 است. 

 بازه تغییرات ضرایب طراحی -7جدول 

Weight / Payload 2.8 - 3.8 

Weight / Thrust 0.3 - 0.7 

W / (n*V) 0.1 - 0.4 

E*V/Range 1 - 1.3 

l*(w/V) 0.13 - 0.15 

l/w 1 - 2.5 

h/V 0.005 - 0.025 

 

برای طراحی تاکسی هوایی مدنظر این مقادیر انتخاب شده 
( 7 جدولپژوهش متناسب با نتایج استخراج شده از جامعه آماری )

 آورده شده است. 8جدولدر 

 یطراح بیضرا یانتخاب ریمقاد -8جدول 

Weight / Payload 2.8 

Weight / Thrust 0.7 

W / (n*V) 0.37 

E*V/Range 1.15 

l*(w/V) 0.14 

l/w 1.75 

h/V 0.01 

 

ارایه  7-2فلوچارت طراحی کلاسیک به روش ضرایب طراحی در شکل 
 شده است. 

 
 فلوچارت طراحی کلاسیک به روش ضرایب طراحی -11 شکل

ب ارایه نتایج طراحی كلاسیک به روش ضرای 4 .3 

 طراحی
 کیشده به روش کلاس یطراح ییهوا یخصات اجزاء تاکسمش

 آمده است. 9 جدولی در طراح بیضرا

 کیشده به روش کلاس یطراح ییهوا یمشخصات اجزاء تاکس -9جدول 

 یطراح بیضرا

T-Motor U15 II KV100 Motor 
Propulsion 37*11 Propeller 

Flame 160 ESC 
416 cm Length 

Structure 

238 cm Width 
71 cm Height 
1 mm Thickness 

101.6 mm Arm 

51.3 mm inR 
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 یعباد یو محمدمهد یآدم نیرحسیام  ،یسادات  نیدحسیس

54 mm outR 

Multi star High 

Capacity Lightweight 
17 
21 

Battery 
Cell 
Pack 

Power 

 

ده کیلوگرم بدست آم 48 پرندهبا طراحی از این روش، وزن 
م طراحی این بدان معنی است که الگوریت است.  محدوده زخارج اکه 

سیت ماتریس حسا ،برای تصحیح این اختلافنیاز به تصحیح دارد. 
رامتر برای بررسی میزان حساسیت یک پامحاسبه شود. باید پرنده 

اتریس مدر روند طراحی و وابستگی سیستم به تغییرات آن پارامتر 
 خروجی،  X ماتریس گردد. اگر ورودیحساسیت تعریف می

معرف سیستم  13ی باشد، معادله Aو سیستم ماتریس  Yماتریس 
 باشد.می

(13) XAY  
(14) XAXAY  

(15)   US
X

A
AXY 










 
نام دارد. در  حساسیت( ماتریس 14ی )در معادله Sماتریس 

های سیستم عبارتند از وزن محموله، روند طراحی بیان شده، ورودی
را تشکیل  Xبرد، تعداد موتور و ارتفاع پروازی است که ماتریس 

معرفی شده به عنوان ضرایب طراحی ماتریس  ضرایبدهند و می
A 1111ماتریس . [14] باشندمیS  تغییرات و بررسی اثر حساسیت
)ضرایب  ( را نسبت به خروجیطراحی )متغیرهایدر ورودی آن

ماتریس حساسیت  .( نشان میدهد1-16طراحی( را مطابق با رابطه )
( محاسبه شده است.2-16حول نقطه طراحی در رابطه )

نام دارد. در  حساسیت( ماتریس 14ی )در معادله Sماتریس 
های سیستم عبارتند از وزن محموله، روند طراحی بیان شده، ورودی

ل را تشکی Xبرد، تعداد موتور و ارتفاع پروازی است که ماتریس 
معرفی شده به عنوان ضرایب طراحی ماتریس  ضرایبدهند و می

A 1111ماتریس . [14]  باشندمیS  تغییرات و بررسی اثر حساسیت
)ضرایب  ( را نسبت به خروجیطراحی )متغیرهایدر ورودی آن

ماتریس حساسیت  .( نشان میدهد1-16ق با رابطه )طراحی( را مطاب
 ( محاسبه شده است.2-16حول نقطه طراحی در رابطه )

(16-1)  

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

∆𝑊
∆𝑇
∆𝑉
∆𝐸
∆𝐷
∆𝑃

∆𝐶𝑒𝑙𝑙
∆𝐶𝑎𝑝
∆𝑙
∆𝑤
∆ℎ ]
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یککلاس یبا طراح یجنتا یسهو مقا ییهوا یتاکس یک یچندموضوع ینهبه یطراح  

کار با چنین ماتریس بزرگی بسیار پیچیده است. از طرف دیگر 
همه متغیرهای در نظر گرفته تاثیر یکسان در روند طراحی ندارند و 

مترهای موثرتر لذا با استفاده از نتایج ماتریس حساسیت میتوان پارا
برای کوچک کردن  متفاوتیهای روشرا شناسایی و معرفی نمود. 

صورت زیر ترین روش بهماتریس حساسیت وجود دارد که مرسوم
 است:

ها در همان سطر برابر آن 100هایی که ( صرف نظر کردن از آرایه1

 وجود داشته باشد

 باشد.میها صفر های آنهایی که تمام آرایه(حذف سطر و ستون2

دهد تغییرات ارتفاع با این روش ستون سوم که نشان می
گردد. ای بر طراحی پرنده ندارد، حذف میتاثیری قابل ملاحظه

تر کردن ماتریس که در این پژوهش اتخاذ راهکار دیگر برای کوچک
ی ی پرنده از سیستم طراحی و طراحی جداگانهشد جدا کردن هندسه

( 10به صورت جدول )یس حساسیت آن است که درنهایت ماتر
استخراج شده است. این جدول در اصل معرف متغیرهای طراحی و 

 ضرایب طراحی برای تاکسی هوایی نیز میباشد.

 ماتریس حساسیت نهایی برای تاکسی هوایی )معرفی ضرایب طراحی( -10جدول 

 
pa

y 
R n 

W/pa

y 
W/

T 
W/n

V 
e 

W 3 0 0 75 0 0 0 

T 0 0 0 119.1 
-

1071 
0 0 

V 0 0 0 0 0 -703.1 0 

E 0 
0.9
1 

1.7 -3.84 0 36.8 
11.8
4 

D 0 0 
0.4

5 
1.68 

-

25.2
7 

23.03 0 

P 0 0 0 3.84 0 -106.6 0 

ca

p 
0 

1.1

9 

1.0

8 
-5.05 0 48.37 

15.5

6 

طراحی و عدم دخالت ارتفاع در طراحی  ماتریسبا استناد به 
طراحی  ی پرنده، سیکلذکر شده و جداسازی مراحل طراحی هندسه

( خلاصه 12جدول )و  (11)اصلاح گشته و نتایج حاصل در جدول 
 است. شده

 بیضرا کیشده به روش کلاس یطراح ییهوا یمشخصات اجزاء تاکس -11جدول 

 اصلاح شده یطراح

T-Motor U15 II KV100 Motor 
Propulsion 37*11 Propeller 

Flame 160 ESC 
121 cm Length 

Structure 

120 cm Width 
178 cm Height 

1 mm Thickness 
101.6 mm Arm 

51.3 mm 
inR 

54 mm 
outR 

Multi star High Capacity 

Lightweight 
17 
21 

Battery 
Cell 

Pack 
Power 

 کیشده به روش کلاس یطراح ییهوا یتاکس وزنیمشخصات  -12 جدول

 اصلاح شده یطراح بیضرا

TOW 
Empty 

Weight 
Propulsion 

Weight 
Structure 

Weight 
Battery 

Weight 

184.5kg 109.54kg 19.71kg 17.35kg 59.61kg 

 طراحی بهینه چند موضوعی 5 .3 

باشد ای از علم مهندسی میسازی طراحی چندموضوعی شاخهبهینه
که شامل چند  ئل طراحیسازی برای حل مسابهینه هایکه از روش

های روش به نام کند. ایناستفاده می ،باشدزمینه و موضوع می
سازی طراحی سیستمی و بهینه  MDOسازی چندموضوعیبهینه

معروف است. این روش به طراحان این اجازه را  چندموضوعی
. درنظر بگیرندن های مربوطه را به صورت همزمادهد تا موضوعمی

هایی با متخصصینی در دیمی به صورت گروههای طراحی قروش
گرفت. هر آیرودینامیک و سازه انجام می های مشخص مانندزمینه

ترتیبی بود  گروه، از تجربیات و تشخیص اعضا که معمولاً به صورت
توان بین سه دسته از می کرد.برای یک طراحی مؤثر استفاده می

 تفاوت قائل شد: MDOمتغیرها در مسئله کلی 

Z های مستقل یک یا چند موضوع.ورودی : متغیرهای طراحی 

X  )ی یک هایی وابستهورودی: متغیرهای حالت )یا موضوع

 باشند.موضوع که خروجی یک موضوع دیگر می

Y  متغیرهایی که همزمان ورودی یک : متغیرهای كوپلینگ

 باشند.ضوع و خروجی موضوع دیگر میمو
طراحی بهینه چندموضوعی به دو بخش تک سطحی و چند 

 AAOو  MDF ،IDFهایی از قبیل گردد. روشسطحی تقسیم می
باشند. روش چند سطحی می MCOو  CO ،BLISSسطحی و تک

باشد، پاسخ که مورد انتخاب این پژوهش می AAOتک سطحی 
دیگر تک سطحی دارد و علت این امر تری نسبت به دو روش بهینه

ساز سطح سیستم در تمامی پارامترهاست که توانایی دخالت بهینه
 AAOکند. در روش همه را در جهت بهینگی سیستم تعیین می

ی تعیین شود که وظیفهساز در سطح سیستم طراحی مییک بهینه
از تمامی متغیرهای طراحی، حالت و کوپل را دارد. از طرفی به علت 

بین بردن کوپلینگ بین موضوعات مختلف قیودی به سطح سیستم 
 .[15] گردد که باید ارضا گردنداضافه می

استفاده خواهد  GA-SQPساز ترکیبی در این مقاله از بهینه
سازی به روش الگوریتم شد. علت این انتخاب این است که بهینه

ژنتیک قابلیت نزدیک شدن به نقطه بهینه سراسری را دارد و در 
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 یعباد یو محمدمهد یآدم نیرحسیام  ،یسادات  نیدحسیس

گردد. ولی از طرفی نیز دقیقا به نقطه نقاط بهینه محلی متوقف نمی
رسد. به همین علت با وارد کردن نقطه بهینه نمی بهینه سراسری نیز

بدست آمده در الگوریتم ژنتیک به عنوان نقطه شروع بهینه ساز 
SQP با استفاده از روابط [23] جواب بهینه به دست خواهد آمد .

 ، توان(12)شکل  بیان شده در طراحی کلاسیک موضوعات پیشران
. در طراحی بهینه [22] گردد( مدل می14)شکل  ( و سازه13)شکل 

سازی نیز به موضوعات مذکور برای دو موضوع آیرودینامیک و شبیه
 شوند.ه میطراحی اضاف
 

 

 دیاگرام موضوع پیشران -12 شکل

 

 توانموضوع  اگرامید -13 شکل

 

 سازهموضوع  اگرامید -14شکل 

نیروهای وارد بر یک پرنده شامل نیروی وزن، تراست، پسا و 
برآ است. با توجه به مشخص بودن نیروهای وزن و تراست، برای 

باشد که وی دیگر میتحلیل آیرودینامیکی پرنده نیاز به تعیین دو نیر
 ( بدست آورد.18( و )17های )توان با استفاده از معادلهمی

(17)  DCSVD 2

2

1
 

(18)  LCSVL 2

2

1
 

 نیروی برآ،  Lنیروی پسا و  D(، 18( و )17در معادله )
ضریب نیروی پسا و  DCسطح،  Sسرعت پرنده،  Vهوا، چگالی 

LCباشد. برای تعیین ضریب نیروی برآی این ضریب نیروی برآ می
  [17] ( استفاده کرد19ی )توان از رابطهپرنده می

(19) 2

0

5.0

)cos(

V

P
CL




 

(20) 2
0 5.0 VPP air  

سازی سازی پرواز پرنده ابتدا لازم است مدلبرای شبیه
ر دینامیکی انجام شود. برای مدسازی دینامیکی ابتدا نیروهای وارد ب

سازی و بعد با حل معادلات نیرویی شبیه (15)پرنده بررسی شکل 
  انجام گردد.

 

 دیاگرام آزاد نیروهای وارد بر تاکسی هوایی -15 شکل

سازی حرکت پرنده رای شبیه(، ب23( تا )21های )معادله

 [24, 23]باشد می

(21)  amF  

(22) 1
( cos( ) sin( ) sin( ) )xa D L T

m
       

 

(23) 1
( sin( ) cos( ) cos( ) )ya D L T mg

m
        

 

شتاب  aوارد بر پرنده، نیروی  F(، 23( تا )21های )در معادله
 mشتاب در راستای عمودی،  yaشتاب در راستای افقی و  xaپرنده، 

باشد. سرعت پرنده نیز در هر زاویه مسیر پرواز می γجرم پرنده و 
 آید.( بدست می26( تا )24های )لحظه با معادله

(24)  22
yx VVV  

(25)  xxx adtVV
ii


1

 

(26) yyy adtVV
ii


1 

های توان با معادلهموقعیت پرنده در هر لحظه را نیز می

 ( بدست آورد.29( تا )27)

(27)  22
yxR  

(28)  
11 

 ixii Vdtxx 

(29) 
11 

 iyii Vdtyy 

 .( بدست آورد31( و )30های )توان از رابطهتوان مصرفی را نیز می

(30)  )( 21 fTfVVIP  

(31)  dtPPP iii 1 

مشخصات  2fو  1fتوان مصرفی پرنده،  P(، 30ی )در معادله
سازی و در نظر گرفتن باشد. با سادهتراست موتور می Tموتور و 

شرایط صعود، پرواز سیر و نزول ، میزان تراست لازم برای هر رژیم 
 (.16)آید شکل ات بدست میپروازی، توان مصرفی و سایر اطلاع
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 سازیدیاگرام موضوع شبیه -16شکل 

در نهایت با برقرار کردن ارتباط بین موضوعات مختلف، 
 گردد.ارائه می (17)به صورت شکل پیشنهادی ساختار طراحی 

 

 تاکسی هواییپیشنهادی ساختار طراحی  -17شکل 

از  ، نیاز است تا کوپل بین موضوعاتAAOبرای استفاده از 
بین برود. برای شکستن کوپل کافیست تا متغیرهایی که باعث ایجاد 

ها ی آنگیری دربارهاند از ساختار طراحی خارج و تصمیمکوپل شده
 AAOساز محول گردد. در نهایت ساختار طراحی به زیر برنامه بهینه
بدست آمده است. شکستن کوپل باعث ایجاد ( 18)به صورت شکل 

cruiseTT قیود max  ،useabletotal TP cruise   در

 گردد.سطح سیستم می

 

 تاکسی هوایی AAOساختار طراحی پیشنهادی بهینه چند موضوعی  -18شکل 

موریت در نظر گرفته شده برای طراحی بهینه چندموضوعی ام
، سرعت میباشد با این تفاوت که مداومت پروازی (1)مشابه با جدول 

پروازی و تعداد موتور به صورت ثابت نیستند و در روند طراحی بهینه 
با اجرای برنامه پیشنهادی، نتایج گردند. تاکسی هوایی استخراج می

 .استخراج گردید (13)سازی به شرح جدول بهینه

 GAمقادیر متغیرهای بهینه ساز  -13جدول 

)(kgW )(kwhPtot n 
max

(deg)T )(max kgT 

152 9.96 8 -0.55 193.6 

 

 
 GAبهینه سازی  -19 شکل

سازی با متد الگوریتم ژنتیک نقطه بهینه از آنجا که بهینه

ی بهینه سراسری هد، برای بدست آوردن نقطهدمحلی را بدست می

پایه نیز بهره برد. با قرار دادن نقطه طراحی نهای گرادیاباید از روش

گرادیان به عنوان نقطه شروع در روشمطابق شکل )( GAنهایی 

اطمینان از استخراج نقطه بهینه سراسری مطابق با  SQPی پایه

 حاصل میگردد.20شکل 

 

 GA-SQPنمودار بهینه سازی  -20 شکل

 است. شده ارایه( 14)در جدول  از بهینه سازی ی حاصلنتیجه

 GA-SQPساز  نهیبه یرهایمتغ ریمقاد -14جدول 

)(kgW ( . )totP kw hr n 
max

(deg)T )(max kgT 

152 9.96 8.27 -2.8 195.6 

 

متغیرهایی از جنس اعداد  ،که تعداد موتور دقت شود

جدول  GA-SQPبهینه سازی جواب خروجی باشد، صحیح می

 باشد.تقریبا همانند نقطه بهینه سراسری نیز می (15)



 
 
 

 22
 

 فناوری در مهندسی هوافضا علمی فصلنامة
 (26 پیاپی)  1402پاییز  / 3 ةشمار / 7دورة 

 

 یعباد یو محمدمهد یآدم نیرحسیام  ،یسادات  نیدحسیس

 GA-SQPساز  نهیبه یرهایمتغ ریمقاد -15جدول 

)(kgW ( . )totP kw hr n 
max

(deg)T )(max kgT 

152 8.43 8 -2.9 196.9 
و مشخصات  (15)اجزا تاکسی هوایی طراحی شده در جدول 

 اند. ذکر شده (16)وزنی آن نیز در جدول 

  AAO یچند موضوع نهیبه تاکسی هوایی طراحی به روش طراحی اجزاء -16جدول 

U13Ⅱ KV130 Motor 
Propulsion 32*11 Propeller 

Flame 160 ESC 

121 cm Length 

Structure 

120 cm Width 

178 cm Height 

1 mm Thickness 

81.3 mm Arm 

35.4 mm inR 

38.1 mm outR 

Multi star High 

Capacity16000mAh(15) 
Battery 

Cell Pack 
Power 

 نهیبه یبه روش طراح یطراح ییهوا یتاکس مشخصات وزنی -17جدول 

 AAO یچند موضوع

TOW 
Propulsion 

Weight 
Structure 

Weight 
Battery 

Weight 

152.2kg 12.05kg 17.76kg 34.49kg 

نمودار مسیر، مصرف توان، تراست و زاویه حمله تاکسی 21شکل  
 دهد.هوایی را نمایش می

 

حمله و  هیزاو راتییتراست، تغ راتییتغ ر،یمس ینمودارها -21شکل 

 ی مصرفیانرژ

نمایی ظاهری پرنده طراحی شده نشان داده شده  22در شکل 

 است.

 

 MDOنمایی ظاهری پرنده طراحی شده به روش  -22 شکل

 بدست آمدهنتایج تحلیل  4 
با بررسی نتایج به دست آمده از سه طرح پیشنهادی که مقایسه 

روتورها این مولتی( 19)و مقایسه وزنی جدول  (18)اجزا جدول 
گردد که اگرچه طراحی بهینه در این ، مشخص میباشدمی

پژوهش تک هدفه انجام شد ولی از نتایج حاصل مشخص 
شود که علاوه بر کاهش وزن، هزینه نیز به صورت قابل می

توجهی کاهش یافته که این گواه این گزاره است که اصولا 
 گردد.کاهش وزن خود سبب کاهش هزینه نیز می

 یدر سه روش طراح ی هواییتاکس یاجزا سهیمقا -18جدول 

MDO Classic 

2 

Classic 

1 
 

U13Ⅱ 

KV120 

U15 II 

KV100 

U15 II 

KV100 

Motor 

32*11 37*11 40*13.1 Propeller 

121 cm 121 cm 200 cm Length 

120 cm 120 cm 100 cm Width 

178 cm 178 cm 150 cm Height 

1 mm 1 mm 1 mm Thickness 

76.2 cm 101.6 cm 101.6 cm Arm 

34.9 mm 51.3 mm 51.3 mm Rin 

32.2 mm 54 mm 54 mm Rout 

Multi star High Capacity 16000mAh Battery 

13 17 17 Cell 

17 21 21 Pack 

 یدر سه روش طراح ی هواییتاکس مشخصات وزنی سهیمقا -19جدول 
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یککلاس یبا طراح یجنتا یسهو مقا ییهوا یتاکس یک یچندموضوع ینهبه یطراح  

 Batter

y 

Weigh

t 

Structur

e 

Weight 

Propulsio

n Weight 
TOW 

Classic

-1 
63.14k

g 
24.24kg 19.85kg 

195k

g 

Classic

-2 

63.14k

g 
17.35kg 19.71kg 

188k

g 

MDO 
34.49k

g 
17.76kg 12.05kg 

152k

g 

درصدی وزن  4باعث کاهش  ،روش کلاسیک ضرایب طراحی
نسبت به طراحی کلاسیک به روش تخمین وزن را به همراه داشت 

ه روش درصدی نسبت ب 22منتج به کاهش  MDOو روش 
 کلاسیک ضرایب طراحی گردید.

 گیرینتیجه 5 
در این پژوهش به ارایه روند طراحی تاکسی هوایی به سه روش 
طراحی کلاسیک، تخمین ضرایب طراحی و بهینه سازی 
چندموضوعی طراحی پرداخته شد. برای این منظور بر اساس داده 
های آماری و روابط ریاضی، مدلسازی هر یک از زیر سیستم های 

 پرواز،کیمکان ک،ینامیرودیپنج موضوع سازه، آورد نیاز شامل م
انجام  جرم پرنده یسازنهیبا هدف کم یکیو توان الکتر شرانشیپ

پذیرفت و الگوریتم طراحی مربوطه تدوین گردید. پس از صحه 
گذاری روابط و الگوریتم طراحی، برای یک ماموریت نمونه به 

 AAOه شده پرداخته شد. طراحی تاکسی هوایی با سه روش اشار
برای بهینه سازی  گردید.انتخاب  چندموضوعیچارچوب به عنوان 

 یسازنهیبه یهاتمیعملکرد الگوراستفاده گردید و  SQPو  GAاز 
 ارقر یمورد بررس زینو همگرایی  به جواب  دنیاز نظر سرعت رس

با  روش کلاسیک نتایج حاصل از طراحی نشان میدهد که گرفت. 
نسبت به  جرمدرصدی  4باعث کاهش  ،ضرایب طراحیاز  استفاده

جرم درصدی  22منتج به کاهش  MDOطراحی کلاسیک و روش 
 گردیده است. نسبت به روش طراحی کلاسیک 
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