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اي که جستجوي فضاي طراحی براي ارزیابی توابع گونههاي فضایی فرایندي پیچیده و چندموضوعی است بهطراحی مفهومی سامانهسازي بهینه
هاي مختلف (نظیر سازه، محموله، تامین سازي و کدهاي تحلیلی مربوط به زیرسامانههاي شبیهطور چشمگیري به اجراي تکرارپذیر مدلهدف به

اي هاي متداول طراحی براي چنین مسئله پیچیدهکارگیري روشرل وضعیت، مخابرات، مدیریت داده و فرمان) وابسته است. بهانرژي، تعیین و کنت
هاي کوپل شده بهترین باشد و حتی ممکن است به دست آمده براي زیرسامانهبر بوده و هیچ تضمینی وجود ندارد که راه حل بهبسیار زمان

تواند چند وجهی، غیر محدب با چندین نقطه بهینه محلی باشد که شود. علاوه بر این، فضاي جستجوي طراحی میهاي غیر بهینه منجر طرح
براي پرداختن به این موضوعات، در 	شود.هاي مختلف طراحی میاین موضوع سبب افزایش هزینه محاسباتی و نیز دشواري ارزیابی سریع گزینه

سازي چندموضوعی طراحی مفهومی یک فضاپیما با احتساب متغیرهاي ل جایگزین (سطح پاسخ) براي بهینهاین مقاله روشی کارآمد مبتنی بر مد
ساز و مدل عنوان بهینهکارگیري الگوریتم ژنتیک در سطح سامانه و زیرسامانه بهطراحی گسسته و پیوسته ارائه شده است. روش مذکور بر پایه به

دست نتایج به	مشارکتی بنا شده است.	سازيش هزینه محاسباتی در سطح زیرسامانه، در چارچوب بهینهعنوان ابزاري موثر در کاهجایگزین به
سازي طراحی مفهومی وري محاسباتی بهینهدهد که روش معرفی شده در این مقاله یک راه موثر براي بهبود بهرهآمده از این مطالعه نشان می

باشد.میهاي پیچیده نظیر طراحی یک فضاپیما سامانه
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	 Conceptual	design	optimization	of	spacecraft	systems	is	a	complex	and	multidisciplinary	process.	
In	 this	 case	evaluation	of	 the	objective	 functions	 relies	heavily	on	 running	 iterative	 simulation	
models	and	analysis	 codes	between	various	 subsystems	 (such	as	 structures,	 payload,	electrical	
power	 supply,	 attitude	 determination	 and	 control,	 communication,	 command	 and	 data	
handling).The	 conventional	 sequential	 optimization	 approaches	 to	 such	 a	 complex	 design	
problem	 is	 time	consuming	and	does	not	guarantee	 to	achieve	 the	best	compromise	among	 the	
various	competing	coupled	subsystems,	and	may	even	lead	to	non-optimal	design.	In	addition,	the	
design	 search	space	can	be	multi-modal,	non-convex	with	multiple	 local	minima	and	hence	 it	 is	
time	 consuming	 or	 difficult	 to	 rapidly	 evaluate	 trade-offs	 between	 various	 subsystems	
(disciplines).	 To	 address	 these	 issues,	 in	 this	 paper	 an	 efficient	 surrogate	 (response	 surface)	
model-based	multidisciplinary	 spacecraft	 systems	 design	 optimization	 technique	with	 discrete	
and	 continuous	 design	 variables	 is	 presented.	The	methodology	 is	 based	 on	 the	 utilization	 of	
genetic	 algorithms	 (GA)	 for	 both	 system	 level	 and	 discipline	 level	 as	 an	 optimizer.	 Surrogate-
modeling	as	an	efficient	tool	is	also	used	to	decrease	computational	cost	in	discipline	(subsystem)	
level	within	 a	 collaborative	optimization	 (CO)	 framework.	Results	obtained	 in	 this	 study	 show	
that	the	method	introduced	in	this	paper	provides	an	effective	way	of	improving	computational	
efficiency	 of	 a	 complex	 space	 system	 design	 such	 as	 conceptual	 design	 optimization	 of	 a	
spacecraft.	
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مقدمه- 1
سازي طراحی فضاپیما فرایندي پیچیده و چندموضوعی است که بطور بهینه

سازي و کدهاي تحلیلی مربوط هاي شبیهتکرارپذیر مدلچشمگیري به اجراي 
هاي مختلف (به عنوان مثال، سازه، محموله، تامین انرژي، تعیین و به زیرسامانه
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کنترل وضعیت، مخابرات، مدیریت داده و فرمان و غیره) وابسته است. 
بسیار زمانبر ايکارگیري روشهاي متداول طراحی براي چنین مسئله پیچیدهبه

هاي دست آمده براي زیرسامانهبوده و هیچ تضمینی وجود ندارد که راه حل به
	.هاي غیر بهینه منجر شودکوپل شده بهترین باشد و حتی ممکن است به طرح

تواند چند وجهی، غیرمحدب با علاوه بر این، فضاي جستجوي طراحی می
افزایش هزینه محاسباتی و چندین نقطه بهینه محلی بوده و این موضوع سبب 

در طول دو دهه هاي مختلف طراحی شود. نیز دشواري ارزیابی سریع گزینه
به عنوان یک ابزار موثر براي غلبه 1سازي طراحی چند موضوعیگذشته، بهینه

]. در میان 1بر مشکلات ذکر شده در بالا، با اقبال زیادي روبرو شده است[
سازي دو سطحی نظیر هاي بهینهچوبسازي متداول، چارهاي بهینهروش
] و سنتز دو 3[3سازي مشارکتی]، بهینه2[2سازي همزمان زیرفضابهینه

سازي دو هاي بهینه] از مشهورترین چارچوب4[4سطحی سامانه یکپارچه
هاي حل عبارتند از: سطح قابل هاي مهم این روشباشند. ویژگیسطحی می

سازي، سهولت اجرا در حل مسائل پیچیده، قبول فرایند مستقل تحلیل و بهینه
]. در میان 3،5و بهرهموري محاسباتی (سخت افزاري و نرم افزاري) [5مقاومت

، متغیرهاي 6سازي مشارکتی هر موضوعهاي مورد اشاره، در چارچوب بهینهروش
طراحی محلی مجموعه خود را کنترل نموده و در برابر ارضاء قیود محلی مربوط 

باشد درحالیکه براي کمینه سازي تابع هدف، از یک خگو میبه خود پاس
شود. این درجه بالا از استقلال موضوعی ساز در سطح سامانه استفاده میبهینه

منافع بالقوه قابل توجهی را از منظر آزادي در طراحی براي طراحان COدر 
، به طور خاصCOو MDOهاي آورد. به طور کلی براي تمام روشفراهم می

هزینه محاسباتی بالا براي تجزیه و تحلیل هر موضوع و تعداد زیاد متغیرهاي 
باشد. کوپلینگ ذاتی بین موضوعی و بالا عنوان نقطه ضعف مطرح میطراحی، به

بودن تعداد متغیرهاي مربوط به هر موضوع علت افزایش تلاش محاسباتی در 
MDOسازي یک د. براي بهینهباشمی7سازي یکپارچهدر مقایسه با نگرش بهینه

سامانه، کدهاي تحلیلی مربوط به هر موضوع باید با یکدیگر در تعامل باشند. این 
مسئله سبب افزایش هزینه محاسباتی و بروز مشکل همگرایی شده و بنابراین 

هاي بر اساس مدلMDOهاي و دیگر چارچوبCOکارگیري موانعی را در برابر به
]. بر همین اساس، استفاده از 6نماید[رده ایجاد میسازي محاسباتی گستشبیه
سازي به زمینه تحقیقاتی جذابی براي و یا تقریب در بهینه8هاي جایگزینمدل

سازي در فرایند هاي شبیهکاهش هزینه محاسباتی و حذف اغتشاش عددي مدل
هاي پیچیده سازي تبدیل شده است. رویکرد اساسی این است که مدلبهینه

ک مدل تقریبی که از لحاظ محاسباتی بسیار کارا است، جایگزین توسط ی
شود.]. چنین مدلی اغلب یک مدل تقریبی و یا مدل جایگزین نامیده می7شود[

ها عبارتند چندین روش براي ایجاد مدل جایگزین وجود دارد که اهم آن
]، 9[10]، روش حداقل مربعات متحرك8[9اياز: رگرسیون چند جمله

[10[11کریگینگ ] و تابع پایه 12]، منطق فازي [11]، شبکه عصبی 
هاي ]. در کارهاي تحقیقاتی متعدد از مزایاي کاربري مدل13[12شعاعی

سازي طراحی بهینه]14[جایگزین استفاده شده است. بطور مثال، در مرجع 
نازل موتور پیشران سفینه با استفاده از سطح پاسخ و روش کریگینگ انجام 
																																																																																																																																											
1-	Multidisciplinary	Design	Optimization	(MDO)
2-	Concurrently	Subspace	Optimization	(CSSO)	
3- Collaborative	Optimization	(CO)	
4-	Bi-Level	Integrated	System	Synthesis	(BLISS)	
5-Robustness	
6- Discipline	
7-	All-At-Once	(AAO)	
8- Surrogated	Models	
9- Polynomial	Regression	
10- Moving	Least	Squares	Method	(MLSM)	
11- Kriging	
12- Radial	Basis	Function	(RBF)	

هاي محاسباتی دینامیک سیالات و المان ر این مسئله مدلشده است. د
از روش کریگینگ ]15[اند. در مرجع کار گرفته شدهمحدود براي طراحی به

]16[در طراحی خودرو برمبناي قابلیت اطمینان استفاده شده است. مرجع 

سازي طراحی تیر یک سر درگیر در چارچوب مشارکتی را با مسئله بهینه
براي ]17[مرجع .ز روش حداقل مربعات متحرك حل نموده استاستفاده ا

کمینه نمودن وزن درپوش فوقانی یک راکتور اتمی از روش مدلسازي 
سازي چند هدفه هواپیماي جت جایگزین استفاده نموده است. همچنین بهینه

به انجام رسیده است. ]18[کوچک با استفاده از مدل سطح پاسخ در مرجع 
هاي جایگزین با اقبال زیادي مواجه ندي از مزایاي روش مدلمهرچند بهره

کارگیري مدل سطح پاسخ باشد، کارهاي تحقیقاتی محدودي مربوط به بهمی
هاي فضایی منتشر شده است.در طراحی پروژه

کارگیري مطابق آنچه در ابتداي این بخش بدان اشاره شد، به
چیده طراحی مستلزم صرف سازي دو سطحی در مسائل پیهاي بهینهچارچوب

هزینه محاسباتی بالایی است که با گسترده شدن ابعاد مسئله فرایند حل را با 
نماید. بنابراین براي غلبه بر این مانع، مقاله حاضر روش مشکل مواجه می

سازي طراحی فضاپیما، دربرگیرنده متغیرهاي گسسته و پیوسته طراحی بهینه
دهد. در رویه پیشنهادي براي حذف حلقه میرا براساس مدل جایگزین ارائه 

تکرار مربوط به طراحی زیرسامانه مخابرات که در بلوك طراحی مفهومی 
دهد، از مدل جایگزین فضاپیما زمان محاسباتی زیادي را به خود اختصاص می

استفاده شده است. براي ایجاد مدل جایگزین از روش حداقل مربعات متحرك 
سازي شدشده پیادهCOسازي در چارچوب براي بهینهاستفاده شده و مسئله 

سازي طراحی سازي آن در بهینهاست. در ادامه روش پیشنهادي و نحوه پیاده
	شود.مفهومی فضاپیما شرح داده می

سازي طراحی فضاپیماهاي در بهینهارتباطات سامآن- 2
وضوعات هاي کلیه مدر طراحی چندموضوعی فضاپیما ابتدا ارتباطات سامآن

درگیر در طراحی استخراج شده و متغیرها، پارامترها و قیود طراحی مربوط به 
شود. پس از تکمیل مدل هر موضوع/زیرسامانه بطور مستقل تعریف می

ها با قیود ها و ارتباط آنطراحی هر زیرسامانه، متغیرهاي کوپل بین زیرسامانه
ن منظور ماتریس شود. بدیو توابع هدف در سطح زیرسامانه مشخص می

ساختار طراحی به عنوان ابزاري موثر در استخراج روابط متقابل بین 
گیرد. در این ماتریس کلیه متغیرهاي ها مورد استفاده قرار میزیرسامانه

ها و نیز متغیرها و پارامترهاي ورودي به هر زیرسامانه از سایر زیرسامانه
شود. با در ا نشان داده میهخروجی از هر زیرسامانه به سایر زیرسامانه

دسترس بودن این ماتریس طراح قادر خواهد بود تا بلوك طراحی مفهومی را 
بندي و حل نماید. تشکیل داده و مسئله را براحتی فرمول

هاي در طراحی فضاپیماهاي سامآندیاگرام ارتباط1شکل 
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13211، شماره 14، دوره 1393العاده اسفند فوقمهندسی مکانیک مدرس، 
	

ارائه ماتریس با توجه به گستردگی ماتریس طراحی و نیز محدودیت فضا براي 
هاي در طراحی کامل با ذکر پارامترها و متغیرهاي طراحی تنها ارتباط سامآن

نشان داده شده است.1صورت دیاگرام کلی در شکل فضاپیما به
که در این مسئله 1الزامات ماموریتی از طریق محموله فضاپیما1در شکل 

تعیین و کنترل ،2هاي سازهباشد، به زیرسامانهدوربین تصویربرداري می
7و کنترل حرارت6، تامین انرژي5، مدیریت داده و فرمان4، مخابرات3وضعیت

هاي نشان داده شده شود. همانطور که در دیاگرام ارتباطات سامآنمنتقل می
اي بین شود تا تعاملات گستردههاي طراحی سبب میاست الزمات و نیازمندي

باشد. بطور مثال، محدودیت مربوط به هاي طراحی وجود داشته کلیه زیرسامانه
عنوان قید زیرسامانه سازه پرتابگر که به8فضاي قرارگیري فضاپیما در محفظه بار

تامین زیرسامانههاي خورشیدي (شود، بر روي مساحت پنلدر مسئله ظاهر می
)، جانمایی تعیین و کنترل وضعیتهاي اینرسی (زیرسامانه )، ممآنانرژي
(زیرسامانه آنتن )، جانمایی رایانه مرکزي (زیرسامانه مخابراتهاي مخابراتی 

) اثرگذارحرارت) و توزیع دما و سطح رادیاتور (زیرسامانه مدیریت داده و فرمان
بخوبی مشهود است. همچنین براي محاسبه 1ها در شکل باشد. این ارتباطمی

مان دید در ایستگاهپارامترهاي طراحی نظیر مدت زمان روز و شب مداري، ز
زمینی، زوایاي تابش خورشیدي، حداقل زاویه فراز خورشید و اغتشاشات مداري 

باشند، بلوك طراحی که در انجام محاسبات مربوط به هر زیرسامانه مورد نیاز می
هاي این نقش با هاي سامآننقش بسزایی دارد که در دیاگرام ارتباط9مدار

	است.خطوط ارتباطی نشان داده شده

سازي طراحیشرح مسئله بهینه- 3
تابع هدف، قیود و متغیرهاي طراحی-3-1

سازي طراحی این تحقیق، کمینه نمودن جرم فضاپیما در مسئله بهینه
هاي باشد که این منظور با ارزیابی ویژگیعنوان تابع هدف مطرح میبه

ماموریتی در قالب تعریف متغیرهاي پیوسته طراحی براي محموله 
هاي مختلف طراحی براي هر زیرسامانه تصویربرداري، و نیز ارزیابی گزینه

صورت تعریف متغیرهاي گسسته و تحت قیود طراحی شامل: عرض نوار به
تصویربرداري، ابعاد سازه، میزان پایداري وضعیت، قطر آنتن، نرخ تولید داده، 

تابع 1ل . در جدوشودسطح پنل خورشیدي، سطح رادیاتور و غیره محقق می
همراه قیود ارائه شده است.هدف، متغیرهاي طراحی به
دلیل وجود کوپلینگ ) به1هاي (شکل ناهاي ساممطابق دیاگرام ارتباط

ها وجود دارد که متغیرهاي ها، متغیرهاي مشترك بین آنبین زیرسامانه
ارائه شده است. مسئله طراحی 2طراحی مربوط به هر زیرسامانه در جدول 

از این دوازده دربرگیرنده دوازده متغیر طراحی (گسسته و پیوسته) است که 
بوط به مشخصات ماموریتی (محموله متغیر طراحی دو متغیر مر

ها هاي طراحی مربوط به زیرسامانهتصویربرداري) و سایر متغیرها مبین گزینه
همراه حدود بالا و باشند. شرح متغیرهاي پیوسته و گسسته طراحی، بهمی

ارائه شده است.3پایین هر کدام در جدول 
X2وX1حی شود، متغیرهاي طراملاحظه می3طور که از جدول همان

هاي محموله و مدیریت داده و فرمان مشترك پیوسته بوده که بین زیر سامانه
	باشند.می X3	وX4متغیرهاي طراحی مربوط به سازه وX5 وX6 متغیرهاي

																																																																																																																																											
1- Payload
2- Structure	
3- Attitude	Determination	and	Control	System	(ADCS)	
4- Communication	
5- Command	and	Data	Handling	(C&DH)	
6- Energy	Production	System	(EPS)	
7- Thermal	control	
8- Fairing	
9- Orbit	

متغیرهاي .طراحی مربوط به زیرسامانه تعیین و کنترل وضعیت هستند
متغیرهاي طراحی  ،X10 ،X11	X9مربوط به زیرسامانه مخابرات وX8وX7طراحی

نیز مربوط به زیرسامانه 	X12	باشند. متغیر طراحیزیرسامانه تامین انرژي می
کنترل حرارتی است.

چه در ابتداي این بخش بیان شد، هدف از مسئله مورد مطالعه در چنان
این تحقیق دستیابی به یک طرح بهینه از لحظ جرمی براي یک فضاپیماي 

	باشد.مبنا می

سازيتابع هدف و قیود طراحی مربوط به مسئله بهینه1جدول 
سازي جرم فضاپیماتابع هدف طراحی: کمینه

قیود طراحی
	واحد 	شرح 	اختصار
km	 	پهناي تصویر SW	

m	 	عرض سازه Stw	

m	 	طول سازه Stl	

Deg/sec	 	پایداري Stab	

m	 	قطر آنتن Dant	

Mbps	 	نرخ تولید داده DR	

m2	 	مساحت پنل خورشیدي Asa	

m2	 	مساحت رادیاتور Arad	

	متغیرهاي طراحی
	واحد 	شرح 	اختصار
deg	 	زاویه فراز محموله Alpha	

km	 	توان تفکیک پذیري دوربین GSD	

-	 	هاي فناوريگزینه Xdiscrete	

هامتغیرهاي طراحی مربوط به زیرسامانه2جدول 
	واحد	اختصارشرحزیرسامانه

	محموله

Ddownlinkminمدت زمان ارتباط زمینی

Bps	DRنرخ تولید داده

ECTminزمان سایه

RTDayزمان دید مجدد

MplKgجرم محموله

PplWتوان محموله

	تامین انرژي

sam2ܣمساحت پنل خورشیدي

℃EPStempدماي قابل قبول

SPmasskg/m2جرم بر واحد سطح پنل

EPSmasskgهاي تامین انرژيجرم المآن

	سازه

Moikg.m2ممان اینرسی

Mstkgجرم سازه

InVm3حجم داخلی

Dimxmابعاد هندسی

	تعیین و کنترل وضعیت

ADCSpWتوان زیرسامانه

ACDSmasskgجرم زیرسامانه

℃ADCStempهاي دماییمحدوده

ADCSDRbpsنرخ داده واحد الکترونیک

	مخابرات

CommstMbyteمدیریت داده و فرمانجرم ذخیره ساز 

CommpWتوان مدیریت داده و فرمان

RFcovPercentپوشش مخابراتی

Commmasskgجرم زیرسامانه مخابرات

	کنترل حرارت
THaream2کل سطح

THpowerWتوان زیرسامانه
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مشخصه متغیرهاي گسسته و پیوسته طراحی3جدول 

	شرح	متغیر
محدوده
	پایین

	مبنا
محدوده

	بالا
	نوع

X1	(درجه )زاویه فراز محموله	2/86	5/87	8/88	پیوسته	
X2	(متر) تفکیک پذیري زمینی	25	30	50	پیوسته	
X3	هاي موادگزینه	0	0	1	گسسته	
X4	هاي پیکربنديگزینه	0	1	2	گسسته	
X5	هاي تعیین وضعیتگزینه	0	1	2	گسسته	
X6	هاي کنترل وضعیتگزینه	0	2	4	گسسته	
X7	هاي آنتنگزینه	0	1	2	گسسته	
X8	هاي مدولاسیونگزینه	0	1	2	گسسته	
X9	هاي رگولاسیونگزینه	0	0	1	گسسته	
X10	هاي سلول خورشیديگزینه	0	2	2	گسسته	
X11	هاي باطريگزینه	0	1	2	گسسته	
X12	هاي پوشش حرارتیگزینه	0	2	4	گسسته	

هاي طراحی مطرح براي هر زیرسامانهگزینه4جدول 
	گزینه هاي فناوري	متغیر

X3	آلومینیوم، استیل	
X4	4 ،هايوجهی، استوآن6وجهی	
X5	 ،حسگر خورشیدي، مغناطیس سنج، حسگر افق، ژایروGPS	
X6	بوم گرادیان جاذبه، گشتاوردهنده مغناطیسی، چرخ ممنتومی، چرخ واکنشی	
X7	 ،آنتن مارپیچ، آنتن سهموي بازتابشیآنتن مخروطی	
X8	QPSK,	FSK,	BPSK	
X9	PPT,	DET	
X10	آرسناید، چند پیوندي_سیلیکونی، گالیوم	
X11	یون_هیدروژن، لیتیوم_کادمیوم، نیکل_نیکل	
X12	اپوکسی سفید، لعاب سفید، تفلون، آلومینیوم، رنگ مشکی	

و نیز متغیرهاي گسسته این هدف با ارزیابی متغیرهاي پیوسته ماموریتی 
شود. هاي مطرح براي هر زیرسامانه دنبال میطراحی مربوط به گزینه

هاي طراحی مطرح براي هر زیرسامانه که با ارضاء قیود مربوطه قادر به گزینه
اند.ارائه شده4باشند، در جدول تحقق اهداف ماموریتی مربوط به خود می

طراحیسازي بندي مسئله بهینهفرمول-3-2
سازي شامل روابط حاکم بر محاسبه بندي مسئله بهینهدر این بخش، فرمول

اند، تابع هدف، و قیود ارائه متغیرهاي اصلی طراحی که در قیود ظاهر شده
شود.می

شود:) محاسبه می1محموله تصویربرداري مطابق رابطه (SWمیزان پهناي تصویر، 

)1(SW=2λ	ට(ோ೐+	H)3

μ
	

تفکیک پذیري محموله، پهناي تصویر، زمان و وضوح تصویر، مبناي توان	بر
:شود) محاسبه می2نرخ تولید داده مطابق رابطه (

)2(DR	=	(ே౦౟౮౛ౢ×஻௜௧౦౟౮౛ౢ×௏ౝ)

ீௌ஽
	

) قابل محاسبه است.3قطر آنتن براي ارسال داده نیز با استفاده از رابطه (
)3(Dant	=	2×	 ః×ிౢ

஼×஻౭౟ౚ౪౞
	

هاي خورشیدي تامین مورد نیاز براي انجام ماموریت از پنلتوان مصرفی 
آید:دست می) به4شود که مساحت آن از رابطه (می

)4(Asa=
Psa

PEol
	

شود:) حاصل می5مساحت رادیاتور براي برقراري تعادل حرارتی نیز از رابطه (
)5(Arad	=	 ாౣ౗౮

(ఙ)×(ఌ)×(்౗ౢౢ౥౭)ర
	

با وضوح مناسب اهمیت فراوان دارد و از دقت پایداري براي دریافت تصویر
شود:) محاسبه می8) تا (6روابطه (

)3(୲ܵୟୠ =
ߙ
୧୬୲ݐ

	

୧୬୲ݐ)4( =
ܦܵܩ

୥ܸ
	

ߙ)5( =
ܦܵܩ × %	ݐ݂݅ݎܦ

ܪ
	

(1در روابط ( ثابت µ، ارتفاع مداري ماهوارهHشعاع زمین، Re،)8) الی 
توان PEOLتوان مورد نیاز مصرفی، Psaزاویه مرکزي زمین،λگرانش زمین، 

ضریب عددي مربوط به نوع �، تولیدي پنل خورشیدي در آخر ماموریت
تعداد Npixelپهناي بیم،Bwidthسرعت نور، Cفرکانس لینک مخابراتی، Flآنتن،

حداکثر Emaxسرعت رد زمینی، Vgتعداد بیت هر پیکسل،Bitpixelپیکسل، 
حداکثر دماي Tallow، ضریب تشعشعεفن بولتزمن، ثابت استσانرژي داخلی، 
( مقدار تجربی است و معمولا Driftقابل قبول و  میزان انحراف قابل قبول 

	باشد.شود) میحدود ده درصد درنظر گرفته می
تابع هدف که بایستی کمینه شود جرم فضاپیما است که 	در این مسئله،

C1آید. قیوددست میزیرسامانه بهاز حاصل جمع جرم محاسبه شده براي هر 

دلیل استفاده از چارچوب مشارکتی در ها بوده و بهمربوط به زیرسامانهC9الی
را ]19[شوند (مرجع این تحقیق، قیود سازگاري نیز به مسئله افزوده می

باشد:) می9بندي مسئله مطابق رابطه (ببنید). مطابق توضیحات، فرمول
)9(Minimize F(X)	= ∑ (݉୬)଻

୬ୀଵ 	

اند.:) ارایه شده18) تا (10ها در روابط (همچنین قیود مربوط به زیرسامانه
)10(C1=SW	≥	25	

)11(C2=SW	≤ 50	

)12(C3=Stw<	0.8Dfair	

)13(C4=Stl <	0.7l	fair	

)14(C5=Stab <	0.1Psize	

)15(C6=Dant≤	0.26 Dfair	

)16(C7=DR ≤ 9	

)17(C8=Asa ≤	1.2	

)18(C9=Arad	≤ Radallow	

ترتیب قیود نامساوي به	C9	الی	C1	جرم فضاپیما وF(X))18) تا (10در روابط (
هاي محموله، سازه، تعیین و کنترل وضعیت، مخابرات، مربوط به زیرسامانه

بترتیب 	lfair	و	Dfair	باشند.حرارت، می	مدیریت فرمان و داده، تامین توان و کنترل
	اندازه پیکسل وPsizeو طول لفافه بوده، 	قطر Radallow	 سطح مجاز رادیاتور
هاي طراحی استخراج شده و مستقل باشد. روابط بالا از ماموریت و نیازمنديمی

باشد. روابط مورد استفاده در طراحی سازي مطرح میهاي بهینهاز چارچوب
ائه شده است.ار]20[همراه توضیحات مشروح در مرجع فضایی بهسامانه

سازي مسئله در چارچوب مشارکتی با استفاده از مدل پیاده-3-3
جایگزین

سازي نیازهاي طراحی و سازي مشارکتی با هدف برطرفچارچوب بهینه
اساس این 	سازي مسائل چندموضوعی، ابداع شد.کارگیري در بهینهویژه بهبه

کارگیري متغیرهاي توان با بهچارچوب بر روي این ایده استوار است که می
(رشتهکمکی از نیازمندي ها) کاست. هاي مربوط به تطابق بین موضوعات 

سازي هاي دوسطحی در بهینهسازي مشارکتی جزء روشچارچوب بهینه
طراحی چندموضوعی است. این چارچوب به دو سطح سامانه و سطح 

ساز درنظر اي که به ازاي هر زیرسامانه یک بهینهگونهیرسامانه تقسیم شده بهز
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مهران میرشمس و علی جعفرصالحیسازي طراحی مفهومی فضاپیما با استفاده از مدل جایگزین زیرسامانه مخابرات به روش حداقل مربعات متحركبهینه

	

13213، شماره 14، دوره 1393العاده اسفند فوقمهندسی مکانیک مدرس، 
	

گرفته شده تا عملیات لازم براي طراحی آن زیرسامانه را انجام دهد و نیز یک 
هاي ها قرار دارد. از مزیتهاي نیز در راس تمام زیرسامانهساز سامانبهینه

توان به کاهش چشمگیر هاي سنتی میاصلی این چارچوب نسبت به روش
ها، حذف مقدار اطلاعات مورد نیاز مربوط به تعاملات میان زیرسامانه

سازهاي مختلف بسیار بزرگ، امکان استفاده از بهینه1هاي تکرارچرخه
هاي تخصصی مختلف، امکان تحلیل متناسب با هر زیرسامانه توسط گروه

سازي این چارچوب دهطراحی و همچنین سهولت پیا2موازي و قدرتمند بودن
اي که با ساختارهاي صنعتی داراست، اشاره دلیل مطابقت ذاتیدر صنایع به

].23-21نمود[
سازي مسئله در چارچوب مشارکتی براي مشخص شدن روابط نحوه پیاده

مطابق شکل، تابع .نشان داده شده است2صورت کلی در شکل محاسباتی به
ساز سطح سامانه تعریف شده و یک بهینههمراه متغیرهاي طراحی درهدف به

سازي تابع هدف تحت قیود مربوط به خود را در سطح سامانه وظیفه کمینه
برعهده دارد. نکته قابل ذکر اینکه متغیرهاي طراحی در سطح سامانه در 

اند زیرا این نشان داده شدهZ) به فرم استاندارد 2چارچوب مشارکتی (شکل 
ها ساز، با معادل خود در سطح زیرسامانهکرار بهینهمتغیرها در هر حلقه ت

تابع هدف مسئله یعنی کمینه F(z)شوند. بنابراین در سطح سامانه ارزیابی می
) و3بردار متغیرهاي طراحی در سطح سامانه (جدول Zسازي جرم فضاپیما، 

giالی 1هاي قیود سطح سامانه و تابع هدف مربوط به زیرسامانهNباشد. می
ساز محلی خود تابع هدف در سطح زیرسامانه نیز هر بلوك با استفاده از بهینه

نماید. به همین منظور مربوطه را تحت قیود محلی مربوط به خود کمینه می
گر ارسال هر زیرسامانه متغیر محلی خود را براي انجام محاسبات به تحلیل

دست سازي بهنهنموده و جواب بهینه را تحت قیود محلی در یک حلقه بهی
آورد. مقدار تابع هدف به ازاي جواب بهینه، براي ارزیابی به سطح سامانه می

Xiبردار قیود محلی و Ciتابع هدف، giام،iشود. براي زیرسامانهارسال می

2در شکل 1باشد. در مورد زیرسامانه بردار متغیرهاي محلی مربوط به آن می
گر، براي انجام امور باشد، در بخش تحلیلت میکه مربوط به زیرسامانه مخابرا

کارگیري مدل نحوه ایجاد و به.محاسباتی از مدل جایگزین استفاده شده است
شرح داده شده است.4- 3در بخش 3جایگزین یا مدل سطح پاسخ

طراحیدرجایگزینمدلایجاد-3-4
مشارکتی سازي طراحی مفهومی فضاپیماي مبنا در چارچوب مسئله بهینه

دلیل ). مطابق آنچه در بخش مقدمه بیان شد، به2سازي شد (شکل پیاده
هاي فضایی، کوپلینگ ذاتی بین موضوعی و پیچیدگی مسئله طراحی در سامانه

بالا بودن تعداد متغیرها و پارامترهاي طراحی، هزینه محاسباتی بالا بوده و نیز 
مگرایی به کندي صورت می هCOهاي بین موضوعی در دلیل حذف کوپلینگبه

هاي متداخل تکرار در روند پذیرد. علاوه بر موارد ذکر شده، وجود حلقه
	باشد.سازي طراحی از عوامل بسیار موثر در افزایش زمان محاسباتی میبهینه

هاي محاسباتی موجود در مسئله نشان داده شده است. حلقه3در شکل 
راحی با اجراي سه حلقه تکرار شود، فرایند طگونه که ملاحظه میهمان

ساز، حلقه تکرار گیرد. حلقه سراسري مربوط به بهینهمتداخل شکل می
مربوط به طراحی مفهومی و حلقه داخلی مربوط به طراحی زیرسامانه 

	مخابرات که درون حلقه طراحی جاي گرفته است.
هاي طراحی همراه با تعداد زیادي از ماهیت تکرار شونده این حلقه

غیرها و همچنین نوع گسسته و پیوسته بودن این متغیرهاي طراحی، سبب مت
																																																																																																																																											
1- Large	iteration-loops
2- Robustness	
3- Response	Surface	Model	(RSM)	

بر همین شود که طراحی مفهومی فضاپیما بسیار زمانبر و پر هزینه باشد. می
عنوان ابزاري مناسب براي غلبه بر هاي سطح پاسخ بهاساس استفاده از مدل

پیچیده قرار هاي این مشکلات محاسباتی، همواره مورد توجه طراحان سامانه
هاي جایگزین مناسب این امکان را براي طراحان فراهم دارد. ایجاد مدل

ها، در زمان طراحی و در نتیجه آورد تا با حفظ دقت لازم در جوابمی
هاي محاسباتی کاهش چشمگیري ایجاد نمایند. همانطور که در مقدمه هزینه

اند ن پیشنهاد شدههاي جایگزیهاي متنوعی براي ایجاد مدلبیان شد، روش
که در این تحقیق از روش حداقل مربعات متحرك استفاده شده است.

دهد در حلقه تکرار مربوط به طراحی مفهومی نشان می3رجوع به شکل 
فضاپیما، یک حلقه تکرار محاسباتی براي طراحی زیرسامانه مخابرات قرار دارد 

حی مفهومی به خود که زمان محاسباتی زیادي را در ترکیب با حلقه طرا
هاي جایگزین، روش دهد. بنابراین جایگزینی این حلقه با مدلاختصاص می

باشد. دستیابی به این هدف طی هاي محاسباتی میمناسبی در کاهش هزینه
	ي زیر محقق شده است:مراحل شش گانه

اي که مقرر است تابع هاي مسئله، نقطه: با توجه به ورودي1مرحله 
اي براي : مقدار اولیه2شود. مرحله تخمین زده شود انتخاب میحول آن نقطه

ضریب همبستگی تعریف شده و نقاط آزمایش به تعداد مناسب برمبناي دقت 
در این مرحله، متغیرهاي مدنظر یعنی نوع 	:3شوند. مرحله مطلوب انتخاب می

احی شوند. متغیرهاي طرآنتن و مدولاسیون از متغیرهاي گسسته ، انتخاب می
دهند. در مختلفی وجود دارند که قطر فرستنده آنتن را تحت تاثیر قرار می

این میان توان تفکیک پذیري دوربین و زاویه فراز محموله، متغیرهاي طراحی 
عنوان ورودي زیرسامانه مخابرات مورد استفاده باشند که بهسطح سامانه می

غیرهاي گسسته و پیوسته زمان از متگیرند. بدیهی است استفاده همقرار می
منظور غلبه بر تواند سبب بروز مشکل در ایجاد مدل سطح پاسخ شود. بهمی

گیري از رابطه بین این مشکل، در ساخت مدل جایگزین در این مقاله، با بهره
متغیر نرخ تولید داده مبناي 	و زاویه فراز محموله،	توان تفکیک پذیري دوربین
(ایجاد مدل قرار داده شده ا (رابطه  )). نرخ تولید داده اثر مستقیم بر 2ست 

توان فرستنده و قطر آنتن دارد، بنابراین از آن در ایجاد مدل سطح پاسخ 
: در این مرحله، توان فرستنده و قطر آنتن براي 4استفاده شده است. مرحله 

شود.محاسبه می2نقاط آزمایش تعریف شده در مرحله 
مربوط به قطر آنتن و توان فرستنده : در این مرحله، قیود5مرحله 

ارزیابی میمشوند. پس از ارضاء این قیود، براي تقریب تابع اصلی از یک تابع 
شود. براین اساس ضرایب تابع تقریب تعیین اي استفاده میچند جمله

: مقادیر مربوط به تابع تقریب و تابع اصلی با استفاده از 6شوند. مرحله می
	شوند.اند، ارزیابی میصورت تصادفی تولید شدهبهنقاط جدید طراحی که

) باشد ضریب تقرب R2چنانچه خطا بیش از حد قابل قبول (بر اساس معیار 
بین صفر و یک تغییر نموده و چنانچه نتیجه مطلوب حاصل نشود، تعداد نقاط 

دقت مطلوب تکرار آزمایش افزایش داده خواهد شد. این فرایند تا رسیدن به
مدل ایجاد شده آنگاه در حلقه درونی جایگزین حلقه تکرار زیرسامانه شود.می

ارزیابی دقت مدل را براي نقاط طراحی انتخابی 4شود. شکل مخابرات می
دهد.نشان می

شود:) سنجیده می19مطابق رابطه (R2دقت مدل بر اساس معیار 

)19(ܴୗ୯୳୰ୣ = 1 −
∑ ୧ݕ) − ො୧)୒ݕ
୧ୀଵ

∑ ୧ݕ) − ത୧)୒ݕ
୧ୀଵ

	

مقدار متوسط തiݕمقدار تابع اصلی و ොiݕمقدار تابع تخمین،yiدر رابطه مذکور 
باشد. با مقایسه مقادیر حاصله از مدل اصلی و شبه میiدر نقطه انتخابی تابع

دست آمد که به998/0حدود R2مدل به ازاي نقاط طراحی انتخابی مقدار 
باشد.درصد می7/2حدود دقت مناسبی بوده و براي این دقت، میانگین خطا 
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نحوه پیاده سازي مسئله در چارچوب مشارکتی2شکل 

	
سازي طراحیهاي تکرار در بهینهحلقه3شکل 

	
مقایسه مقادیر حاصل از مدل اصلی و شبه مدل به ازاي نقاط انتخابی براي 4شکل 

متغیر طراحی

نتایج- 4
بندي مسئله طراحی چند موضوعی فضاپیما تشریح و فرمول3در بخش 

سازي ارائه شد. آنگاه مسئله مورد تحقیق در مسئله در قالب یک مسئله بهینه
مه با توجه به بالا بودن زمان سازي شده و در اداچارچوب مشارکتی پیاده

عنوان محاسباتی اجراي مسئله در چارچوب مشارکتی، مدل سطح پاسخ به
هاي محاسباتی با حفظ دقت ارائه شد.ابزاري توانمند در کاهش هزینه

سازي طراحی مفهومی در این بخش نتایج حاصله از حل مسئله بهینه
شده است. ابتدا مسئله فضاپیما با استفاده از مدل سطح پاسخ ارائه 

کارگیري مدل جایگزین، از روش متداول سازي طراحی بدون بهبهینه
ساز حل عنوان بهینهسازي یکپارچه و با استفاده از الگوریتم ژنتیک بهبهینه

	ارائه شده است.5شد که نتایج در جدول 
سازي جرم فضاپیما تحت قیود طراحی و در این مسئله تابع هدف، کمینه

در نظر گرفته شده است. در ادامه 3ر مشخصات ارائه شده در بخش سای
سازي و حل شد که نتایج در مسئله مذکور در چارچوب مشارکتی پیاده

ارائه شده است. 6جدول 
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13215، شماره 14، دوره 1393العاده اسفند فوقمهندسی مکانیک مدرس، 
	

AAOسازي طراحی با استفاده از روش نتایج بهینه5جدول 

	AAOنتایج حاصله از روش 	متغیرها/تابع هدف

حی
طرا

ي
رها

غی
مت

	

X1	6/88	
X2	5/0	
X3	آلومینیوم	
X4	استوانه اي	
X5	 ،حسگر خورشیدي، حسگرمغناطیسیGPS	
X6	،چرخ واکنشیگشتاوردهنده مغناطیسی	
X7	QHA	
X8	FSK	
X9	DET	
X10	چند پیوندي	
X11	یون_لیتیم	
X12	رنگ مشکی	

	5/42	(kg)	وزن فضاپیما	تابع هدف

سازي طراحی با استفاده از مقایسه نتایج حاصله از حل مسئله بهینه6جدول 
COو AAOهاي چارچوب

	CO	AAO	گزینه ها/ چارچوب

ري
ناو

يف
ها

نه
گزی

	

	آلومینیوم	آلومینیوم	مواد سازه اصلی
	هاياستوآن	هاياستوآن	پیکربندي سازه

حسگرهاي تعیین
	وضعیت

حسگر خورشیدي،
	GPSحسگرمغناطیسی، 

حسگر خورشیدي، 
	GPSحسگرمغناطیسی، 

عملگرهاي کنترل
	وضعیت

گشتاوردهنده مغناطیسی،
	چرخ واکنشی

گشتاوردهنده مغناطیسی،
	چرخ واکنشی

	QHA	QHA	نوع آنتن

	FSK	FSK	مدولاسیون

	DET	DET	روش تنظیم توان

نوع سلول
	خورشیدي

	چند پیوندي	چند پیوندي

	یون_لیتیم	یون_لیتیم	نوع باطري
	تفلون	رنگ مشکی	پوشش حرارتی

انه
سام

طح
س

	

	CO	AAO	مشخصات سامانه
	وزن فضاپیما

(kg)	
3/43	5/42	

توان تفکیک
	(m)	پذیري

50	50	

سازي طراحی با استفاده از مدل جایگزینارزیابی نتایج حاصله از حل مسئله بهینه7جدول 

	درصد خطا
	جرم زیرسامانه

ازبدون استفاده زیرسامانه
	مدل

با استفاده از 
	مدل جایگزین

2/0	 847/0	 845/0	 	حرارت
93/1	 90/8	 730/8	 	تامین انرژي
6/6	 59/10	 930/9	 	مخابرات

0	 953/9	 952/9	 	تعیین و کنترل وضعیت
7/0	 649/9	 577/9	 	سازه
7/0	 891/3	 863/3	 	مدیریت داده و فرمان
8/7	 799/0	 710/0	 	محموله

	درصد خطا 	بدون مدل 	با مدل 	نتایج
6/0	 86/32	 1/33	 	تابع هدف
2/2	 607/43	 56/44	 	(kg)وزن فضاپیما

0	 50	 50	 	(m)توان تفکیک پذیري
23012 5032 زمان محاسبات (دقیقه)

مقایسه نتایج تطابق قابل قبولی مابین نتایج حاصله از اجراي هر دو روش را 
مسئله در مطابق آنچه در ابتداي همین بخش بیان شد، حل دهد.نشان می

چارچوب مشارکتی نیازمند صرف هزینه محاسباتی قابل توجهی است که لازم 
کارگیري ابزار مناسب نسبت به رفع این مشکل اقدام نمود. بر همین است با به

اساس براي حذف حلقه تکرار موجود در محاسبات مربوط به زیرسامانه مخابرات 
تایج حاصل براي تخمین ) از مدل سطح پاسخ استفاده شده است. ن3(شکل 

ارائه شده است علاوه بر تطابق قابل قبول 7جرم هر زیرسامانه که در جدول 
دهد.نتایج، کاهش حدود پنج برابري در زمان محاسباتی را نشان می

نتیجه گیري- 5
سازي طراحی مفهومی فضاپیما مبتنی بر مدل در این مقاله چارچوب بهینه

گرفته و روش پیشنهادي برروي فضاپیماي مبنا با جایگزین مورد مطالعه قرار 
سازي شد. بدین منظور ابتدا مدل سازي جرم فضاپیما پیادههدف کمینه

سازي با تابع هدف، قیود و طراحی مفهومی فضاپیما در قالب یک مسئله بهینه
پارامترهاي طراحی مشخص سازماندهی شده و سپس مسئله طراحی در 

سازي و حل شد. آنگاه ) پیادهAAOل (چارچوب سازي متداوچارچوب بهینه
سازي مشارکتی بازنویسی و با همان مسئله طراحی متناسب با چارچوب بهینه

طراحی بطور مجدد حل شد. مقایسه نتایج تابع هدف، قیود و پارامترهاي
حاصل از هر دو روش در تطابق خوبی با یکدیگر قرار داشته و روش 

هاي اري نمود. در ادامه با توجه به وجود حلقهگذکارگرفته شده را صحهبه
سازي تعریف شده و نیز زمانبر بودن محاسباتی متداخل در مسئله بهینه

فرایند محاسباتی در روش مشارکتی، از روش مدل جایگزین براي حذف یکی 
هاي محاسباتی استفاده شد. در ایجاد مدل جایگزین بایستی به دو از حلقه

آزمایش و انتخاب تابع تقریب توجه نمود. در این تحقیق از نکته انتخاب نقاط 
روش حداقل مربعات متحرك بدین منظور استفاده شد. آنگاه تابع تقریب 

سازي طراحی ارزیابی شده و در مدل بهینهR2حاصله با استفاده از معیار 
مفهومی فضاپیما جایگزین حلقه محاسباتی مربوط به زیرسامانه مخابرات شد.

سازي مشارکتی طراحی مفهومی با استفاده از مدل نهایی بهینهمدل 
ساز اجرا شد. در حل عنوان بهینهکارگیري الگوریتم ژنتیک بهجایگزین با به

کیلوگرم براي جرم محاسبه شده در دو تکرار 1این مسئله، اختلاف کمتر از 
عنوان معیار همگرایی در حلقه طراحی مفهومی تعریف شد. متوالی به

همچنین در الگوریتم ژنتیک معیارهاي متداول نظیر تعداد دفعات تولید 
(تعداد نسل) و میانگین میزان اختلاف مقادیر تابع هدف در  جمعیت 
تکرارهاي آخر ملاك حصول جواب نهایی قرار گرفت. نتایج ارائه شده نشان 

سازي طراحی دهد که درجه بالایی از دقت و صحت در یک مدل بهینهمی
باشد علاوه بر اینکه می فضاپیما مبتنی بر مدل جایگزین قابل حصول میمفهو

توان زمان محاسباتی را به میزان قابل توجهی کاهش داد.می
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