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  چكيده

است كه شامل طراحي اجزاي سيستم و   طراحي سيستم كنترل وضعيت يك وسيله پرنده خاص مورد بررسي قرار گرفتهمقاله اين در
اي آن توسط يك  ست و اندكي پس از پرتاب بايد وضعيت زاويهصورت عمودي ا پرتاب اين وسيله پرنده به. باشد هاي مورد نياز مي كننده جبران

فرآيند طراحي سيستمي براساس . هاي پيچ، رول و ياو تغيير كند العملي، به وضعيت مطلوب در كانال سيستم كنترل وضعيت از نوع جت عكس
هاي   وضعيت نهايي موردنظر و نيز مشخصهبندي مطلوب براي چرخش و الزامات بيشينه نرخ چرخش وسيله پرنده از وضعيت اوليه به زمان

سازي پرواز  نتيجه طراحي سيستم كنترل وضعيت در نهايت توسط شبيه. باشدهاي كنترلي رول، پيچ و ياو مي عملكردي مطلوب براي حلقه
  . است زيابي شدهآزادي غيرخطي با درنظرگرفتن تغييرات جرم و ممان اينرسي و همچنين محدوديت اشباع سيگنال كنترلي ار درجه شش
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ABSTARCT  
In this paper the design of an attitude control system with reaction jet is studied for a kind of vertical launch flying 
vehicle. The design process covers the components of the control system and the compensators. The attitude control 
system controls the roll, pitch and yaw angles for a few seconds after the vertical launch. The system design is based 
on the desired time schedule and the maximum required pitch rate of the flying vehicle during the initial maneuver in 
the vertical plane. The compensators are designed based on the desired performance criteria as defined within the 
text. Finally the designed control system and controllers are evaluated using a variable mass 6DOF flight simulation 
utilizing the full nonlinear equations of motion and considering the saturation of control signals.  
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  مقدمه -1
در وسايل عمودپرتاب تاكتيكي لازم است كـه وسـيله پرنـده            

شدن از پرتابگر، بلافاصله در جهـت مـورد نظـر             پس از خارج  
شروع بـه چـرخش كنـد تـا بتوانـد خيلـي سـريع در مـسير            

در ابتـداي پـرواز     . شده توسط قانون هدايت قرار گيـرد        نتعيي
دليل سرعت كم وسيله پرنـده، از نيروهـاي آيرودينـاميكي           به

همـين  بـه . توان اسـتفاده كـرد    براي كنترل وسيله پرنده نمي    
هـاي ديگـر ماننـد اسـتفاده از نيـروي           دليل معمـولاً از روش    

ست  و يا روش كنترل بردار ترا      1العملي يك جت جانبي     عكس
TVC)(2  انتخـاب روش مناسـب براسـاس       . شوداستفاده مي

  .پذيرد هاي عملكردي موردنظر صورت ميكاربرد و ويژگي
موضوع اصلي اين مقاله طراحي سيستم كنترل با جـت          
جانبي براي يك وسيله پرنـده عمودپرتـاب اسـت كـه ابتـدا              

صـورت عمـودي تـا يـك          توسط يك سيستم پرتاب سرد بـه      
سـپس سيـستم    . شـود    بالا پرتاب مي   سمت  ارتفاع مشخص به  

 90شده زاويه پيچ وسـيله پرنـده را از مقـدار              كنترل طراحي 
درجه به يك مقدار مـشخص، كـه توسـط الگـوريتم هـدايت              

دهد تا شرايط اوليه مناسب براي        است، تقليل مي    تعيين شده 
شدن موتور وسيله پرنـده در جهـت بهينـه و عملكـرد               روشن

در حـين چرخانـدن وسـيله       . ودبهينه حلقه هدايت فراهم ش    
پرنده در جهت پيچ، اين سيستم كنترل وظيفه كنترل زاويـه   

عهـده  رول و ياو و همچنين تامين پايداري موردنياز را نيز به          
  . دارد

هاي كنتـرل بـا       در چند دهه گذشته استفاده از سيستم      
ــرار    جــت عكــس ــورد توجــه ق ــده م ــي در وســايل پرن العمل

وضـوع سيـستم دفـاع موشـكي        شـدن م    با مطرح . است  گرفته
 يا سپر دفاع موشكي، كه بيشترين توجه        SDI3)(استراتژيك  

پيمـا    هاي بالستيك قاره    ها و موشك  آن روي رهگيري ماهواره   
)ICBM(4      باشد، توجه به اسـتفاده        در خارج از جو غليظ مي

بديهي . است  هاي مبتني بر جت باز هم بيشتر شده         از سيستم 
آيرودينـاميكي قـادر بـه توليـد        هاي كنترل     است كه سيستم  

                                                 
1 Reaction Jet Control 
2 Thrust Vector Control 
3 Strategic Defense Initiative 
4 Intercontinental Ballistic Missile 

ها و گشتاورهاي مورد نياز براي كنترل اين وسايل پرنده          نيرو
  . نيستند

هاي كنتـرل بـا جـت جـانبي پالـسي             در زمينه سيستم  
براي اجسام پرنده بـا دوران و بـدون دوران حـول            ) اي  ضربه(

. اسـت   هاي تحقيقاتي متنوعي انجام شده      محور طولي فعاليت  
له كنتـرل وضـعيت در كمتـرين زمـان           مـسئ  1990در سال   

كمك سيستم كنترل با جت جانبي روي يك وسيله پرنده            به
. ]1[چرخان توسط جهانگير و هاو مورد بررسي قـرار گرفـت            

در مسئله مورد بررسي فرض شده بـود كـه بتـوان در حـين               
چرخش وسيله پرنـده دو پـالس جـانبي بـا اسـتفاده از يـك                

دنه قرار گرفتـه اسـت، بـه        رانشگر، كه در نقطه مشخصي از ب      
صـورت يـك      آنها ايـن مـسئله را بـه       . وسيله پرنده اعمال كرد   

مسئله كنترل بهينه با رويكرد كمترين زمان و قيـد رسـيدن            
ترتيب به يك مقدار مشخص       اي نهايي به   زاويه زاويه و سرعت  

و صفر مورد مطالعه قرار دادنـد و بـه ايـن ترتيـب توانـستند                
اي آتش هـر تراسـتر بـا رويكـرد          ه  روش مشخصي براي زمان   
  . مينيمم زمان ارائه كنند

اي كــه توســط چــامپيگني و لاكــائو در ســال  در مقالــه
هاي جانبي     منتشر شد تحقيق مختصري پيرامون جت      1994

عنوان سيستم كنترل برخي از وسايل پرنده تاكتيكي ارائـه            به
هــاي طراحــي در ايــن مقالــه بيــشتر بــه جنبــه. اســتشــده

كي اين وسايل پرنده ، با در نظر گرفتن اثر تداخل           آيرودينامي
  . ]2[است جريان هوا و جت جانبي پرداخته شده

 1996اي كه توسـط تـرمن و فلـشنر در سـال               در مقاله 
هـاي پالـسي      كننده  منتشر گرديد يك كلاس جديد از كنترل      

مقاوم براي كنترل وضـعيت فـضاپيما بـا اسـتفاده از تئـوري              
شد، كه رفتار سيستم غيرخطـي تحـت        لياپانوف توسعه داده    

. ]3[كـرد     بيني مي    خاموش را پيش   -تاثير تراسترهاي روشن    
ــانبي  1999در ســال  ــنچ حــداقل تراســترهاي ج ــوين لي  ك

صـورت يـك    موردنياز براي كنترل يك جسم صلب را، كه بـه       
ريزي شده بود، مورد بررسـي قـرار          مسئله كنترل بهينه طرح   

هان و همكاران يـك روش      همچنين در همين سال     . ]4[داد  
خور خروجـي بـراي مـانور چرخـشي تـك             جديد كنترل پس  

محوره يك وسـيله پرنـده در مينـيمم زمـان بـا اسـتفاده از                 
در ايـن روش از     .  خـاموش ارائـه كردنـد      -تراسترهاي روشـن  
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هاي سوئيچينگ بر     تئوري كنترل بهينه براي پيداكردن زمان     
در . ]5[اسـت   اساس مدل رياضي ساختار متغير استفاده شده      

  نيز از سيستم كنترل جت جانبي براي كـاهش           2001سال  
كمـك    پراكندگي نقطه اصابت يك وسيله پرنده اتمسفري بـه        

  .]6[ استفاده شد TT(1(سيستم كنترل پرواز ردياب مسير 
اي روي قــوانين هــدايت و     مقايــسه2002در ســال 

خصوص آنهايي كه در وسـايل پرنـده جـوي آتـش        كنترل، به 
جـانبي بكـار       مجهـز بـه مكـانيزم كنتـرل بـا جـت            2يممستق
. اسـت   روند، توسط جيت پرافاي و همكاران انجـام گرفتـه           مي

قوانين كنترل پرواز مورد بررسي شامل قانون هدايت تناسبي         
در ايـن مقالـه تـاثير       . باشـد   مـي ) TT(و قانون رديابي مسير     

هاي منفرد، ضـربه هـر تراسـتر و خطاهـاي             تعداد جت پالس  
 روي پراكنـدگي نقطـه اصـابت و متوسـط فاصـله از              سنسور
  .]7[است   مورد مطالعه قرار گرفته3دهي دست

پالــسي بــراي يــك   يــك الگــوريتم ســه2003در ســال 
محوري توسط هال، لوري و قوربل معرفـي          فضاپيماي متقارن 

هـايي بـا    تواند مـصرف سـوخت را بـراي چـرخش         شد كه مي  
 بـراي  2005 سـال  در. ]8[شرايط اوليه غيرصفر كاهش دهد  

يك وسيله پرنده چرخان در پـرواز اتمـسفري، تغييـر مـسير             
هـاي جـانبي      ناگهاني حركت تحت تأثير عملكرد جت پـالس       

صورت حلقه بسته توسط بردلي بورچت و همكاران بررسي           به
اي توسـط وانـگ و همكـاران           مقالـه  2006در سال   . ]9[شد  

 جـانبي و    هاي كنترل با تراست     منتشر شد كه در آن از روش      
كنترل آيرودينـاميكي بـراي رهگيـري وسـايل پرنـده جـوي             

 2007در مقاله ديگري كه در سـال    . ]10[است    استفاده شده 
توسط ريدگلي و همكـاران منتـشر شـد، طراحـي اتوپـايلوت         
براي يك وسيله پرنده هوا به هوا، كه از نوع كنتـرل بـا جـت       

 گرفـت   باشد، مورد بررسي قرار     العملي و دم كنترل مي      عكس
]11[ .  

 گوپتــا و همكــاران امكــان كــاهش    2008در ســال 
اي را با كمك جت       پراكندگي نقطه اصابت يك راكت توپخانه     

مـورد  ) TT(هاي جانبي و سيستم كنترل ردياب مسير         پالس
  .]12[بررسي قرار دادند 

                                                 
1 Trajectory Tracking  
2 Direct Fire Atmospheric Rocket  
3 Miss Distance  

هـاي جـت      مراجع موجود در زمينه استفاده از سيـستم       
قرار گرفت، محدود بـه     العملي، كه در بالا مورد بررسي         عكس

صـورت پالـسي در وسـايل پرنـده           استفاده از جت جانبي بـه     
عنوان يك سيستم كنتـرل جـانبي         چرخان يا غير چرخان به    

باشد  مستقل يا كمكي براي سيستم كنترل آيروديناميكي مي     
دليل نحوه خروج جت جـانبي، امكـان          ها به   و در اين سيستم   

شـده در ايـن       بررسـي مـسئله   . كنترل زاويه رول وجود ندارد    
مقاله عبارت است از كنترل وضعيت يك وسيله پرنده پس از           
فاز پرتاب عمودي با استفاده از جت جانبي در شـرايطي كـه             

سيـستم  . باشـد   صورت پيوسته قابل تغييـر مـي        زاويه جت به  
شود كه علاوه  اي طراحي مي   گونه  كنترل وضعيت مورد نياز به    

ده، قابليت كنتـرل زاويـه      بر كنترل وضعيت جانبي وسيله پرن     
اي تـاكنون در مراجـع        چنين مـسئله  . رول را نيز داشته باشد    

عـلاوه در هـيچ كـدام از          بـه .  اسـت   مورد بررسي قرار نگرفتـه    
اسـت كـه      اي به جزئيات سيستمي نشده      مراجع موجود اشاره  

  .گيرد موضوع اخير نيز در اين مقاله مورد بررسي قرار مي
سـازي ديناميـك وسـيله        لمحتواي اين مقاله شامل مد    

هـاي سيـستم كنتـرل بـا جـت جـانبي،              پرنده و زيرمجموعه  
كننـده و     هاي سيستم كنترل از جملـه كنتـرل         طراحي المان 

  .باشد سازي پرواز مي ارزيابي طراحي سيستمي از طريق شبيه
  
  يسازي ديناميك مدل -2

وسيله پرنده مـورد بررسـي در ايـن مقالـه، از لحظـه شـروع                
ايان چرخش آن، داراي دو فاز پروازي شامل فاز         ماموريت تا پ  

و فاز كنترل وضعيت در حالت موتورخـاموش   پرتاب عمودي
پرتاب عمودي توسط يك سيستم پرتاب سرد انجام        . باشد  مي
در اين فـاز    . سازي آن بيان خواهد شد      شود كه نحوه مدل     مي

در فاز دوم پـرواز  . هيچ كنترلي روي وسيله پرنده وجود ندارد 
وجه به اينكه موتور اصلي وسيله پرنده هنوز روشن نـشده           با ت 

است، از سيستم كنترل با جت جانبي براي كنترل هر يك از            
   .شود هاي رول، پيچ و ياو استفاده مي كانال

  
  سازي سيستم پرتاب سرد مدل -2-1

سازي سيـستم پرتـاب سـرد شـامل دو مرحلـه حركـت              مدل
گيري بـا اسـتفاده از        در مرحله اول، شتاب   . باشد  دار مي   شتاب

گيـرد و در مرحلـه        هواي فشرده در داخل پرتابگر صورت مي      
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بـه  (شـود     دوم فقط شتاب جاذبه به وسيله پرنده اعمـال مـي          
دليل سرعت كم وسيله پرنده در هنگام خروج از پرتـابگر، در            

از ). اسـت  نظـر شـده   تحليل مرحله دوم از آيروديناميك صرف   
دسـت آوردن نيـروي لازم         بـه  توان براي   قانون دوم نيوتن مي   

  .طور عمودي استفاده كرد براي پرتاب وسيله پرنده به

)1                    (          ,amgmF
amF

xL000CA

x0x
=−⇒

=∑  

ــه ــينماتيك و ديناميــــك و   بــ كمــــك روابــــط ســ
گرفتن مقادير ارتفاع مركـز جـرم وسـيله پرنـده از         فرض  پيش

، ارتفاع پرتـابگر    )Lh( لوله پرتابگر    ، طول )Bh(سطح زمين   
و نيـز صـفربودن سـرعت مركـز جـرم         ) 0h(از سطح زمـين     

تـوان سـرعت      ، مـي   )BV(پرنده در ارتفـاع مـوردنظر         وسيله  
رت زير محاسبه   صو  را به ) AV(خروج وسيله پرنده از پرتابگر      

  .كرد
)2 (          ,)hh(h2gVV 0LB0

2
BA −−+=       

با توجه به اينكه وسيله پرنده در لحظـه شـروع حركـت             
باشد، اگر شـتاب وسـيله        درون پرتابگر داراي سرعت صفر مي     

توان   پرنده در داخل پرتابگر ثابت فرض شود، مقدار آن را مي          
  .از رابطه زير محاسبه كرد

)3(                                           ,
h2

Va
L

2
A

L x
=  

(در رابطه فوق    
xLa (        شـتاب وسـيله پرنـده درون پرتـابگر و

كمـك رابطـه      در نهايت به  . باشد  بالا مي   جهت مثبت آن رو به    
راحتـي    را بـه  ) CAF(توان ميزان نيروي هواي فشرده        مي) 1(

همچنين زمان خـروج وسـيله پرنـده از داخـل      . سبه كرد محا
  .شود صورت زير محاسبه مي پرتابگر به

)4                                            (     .
a
2ht

xL

L
A =  

سازي فاز عمودپرتاب وسيله      از هر يك از روابط فوق در شبيه       
  .پرنده استفاده خواهد شد 

  
  م كنترل وضعيتسازي سيست  مدل-2-2

با فرض اينكه كنترل وضعيت وسيله پرنده در سه كانال رول، 
پيچ و ياو توسط يـك سـرومكانيزم نيومـاتيكي انجـام شـود،              
اجزاي اصلي و اثرگذار در تعيين تابع تبديل سرومكانيزم آن،          

سـازي    و عملگرهـا را مـدل     ) كانـارد (شامل سـطوح كنترلـي      
سـرومكانيزم وسـيله     دياگرام فرضي    1در شكل   . خواهيم كرد 

  .است پرنده نشان داده شده

  
  . شماتيكي از سرومكانيزم وسيله پرنده:)1(شكل 

  
  سازي سطوح كنترلي  مدل2-2-1

طور كه قبلاً نيز اشاره شد كنترل وسيله پرنـده در فـاز              همان
توســط ) بــا فــرض صــفربودن نيروهــاي آيرودينــاميكي(دوم 

بنـابراين بايـد   . گيرد  با جت جانبي صورت مي    سيستم كنترل 
نيروي جت جانبي مورد نياز بـراي كنتـرل وضـعيت وسـيله             

، كه بايد عملگر قادر به تامين       1پرنده و همچنين گشتاور لولا    
  .آن باشد، محاسبه شود

براي محاسبه مقدار نيروي جت جانبي مـورد نيـاز روي           
ي بالك، لازم   هاي كنترلي و همچنين مقدار گشتاور لولا        بالك

(است كه بيشينه شتاب جانبي قابل فرمان        
maxCa(   حاشـيه ،

، فاصـله مركزجـرم تـا خـط لـولاي           )∗(پايداري استاتيكي   
و فاصله مركـز فـشار تـا خـط لـولا            ) C(هاي كنترلي     بالك

)Hinge ( در . فـرض درنظـر گرفتـه شـود         صورت پيش  نيز به
ــكل  ــانبي و   2ش ــت ج ــي از ج ــشتاورهاي ناش ــا و گ  نيروه

اسـت    آيروديناميك وارد بر بالك وسيله پرنده نشان داده شده        
كه در ادامه از آن در محاسبه گشتاور لـولا اسـتفاده خواهـد              

  .شد

                                                 
1 Hinge Moment 
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 نيروهاي آيروديناميك و جت جانبي وارد بر :)2(شكل 

  .بالك
  

ينه نيروي برآي قابل تحمل توسط وسيله پرنـده از          ابتدا بيش 
  .شود رابطه زير محسابه مي

)5(                                   ,amF
maxmaxA, C0L =    

حـال  . باشـد    جرم كـل وسـيله پرنـده مـي         0mدر رابطه بالا    
بيشينه نيروي وارد بـر هـر بالـك را از رابطـه زيـر محاسـبه                 

  .كنيم يم

)6(                                  ,
1) 2(

F
F

C

L
L

maxA,

C

+
=

∗

  

درنهايــت گــشتاور لــولاي ناشــي از نيروهــاي آيرودينــاميكي 
  .شود صورت زير محاسبه مي به
)7(                                    ,FM

CA LHingH =  
در محاسبه گشتاور لولا ناشي از جت جـانبي، دو منـشأ            

از ديـدگاه عملكـردي،     . باشـد   اي مدنظر مي    ملكردي و سازه  ع
 درجه به يك    90پارامترهاي ماكزيمم زاويه چرخش از مقدار       

و مينيمم زمان چرخش وسـيله پرنـده        ) maxθ( مقدار نهايي 
)mint(  بنابراين مـاكزيمم   . باشند  فرض مي   ، پارامترهاي پيش

اي وسيله پرنده از ديدگاه عملكردي از رابطه زيـر            هزاوي  شتاب
  .شود حساب مي

)8(                                      ,
t

2θθ 2
min

max
Pmax, =  

گشتاور لولاي ناشي از جت جانبي بـا درنظـر گـرفتن منـشأ              
فرض گرفتن شتاب جـانبي قابـل فرمـان از      اي و با پيش     سازه

  .شود رابطه زير محاسبه مي

 )9(                                       ,
a

θ
max

C
Smax,

max=  

 فاصله دورترين نقطـه اعمـال شـتاب تـا           maxدر رابطه بالا    
  شـتاب جـانبي اعمـالي بـه       . باشد  مركز جرم وسيله پرنده مي    

  .وسيله پرنده از رابطه زير محاسبه خواهد شد
)10(                     },θ,θmin{θ Smax,Pmax,max =  

بودن ممان اينرسي كل وسيله پرنده، ماكزيمم         با فرض معلوم  
گشتاور لولاي ناشي از جـت جـانبي از رابطـه زيـر محاسـبه               

  .شود مي
)11               (                              ,θIM maxyyJ =  

 بنابراين بيشينه نيروي جت، كه بايد بتـوان در صـورت نيـاز            
  .آيد دست مي روي هر بالك ايجاد كرد، از رابطه زير به

)12(                                         ,
. 2

MT
C

J
J max

=  

صـورت زيـر      درنهايت گشتاور لولاي ناشي از جت جـانبي بـه         
  .محاسبه خواهد شد

)13(                                   ,TM
maxJ JHoleH =  

ن بيشينه گشتاور لولا، كه عملگر بايد قـادر بـه تـامين             بنابراي
  :آن باشد، عبارت است از

)14(                    ).M,(Mmax M
AJmax HHH =  

  
  سازي عملگرها  مدل-2-2-1

در بيشتر وسايل پرنده مجموعه عملگر از يـك شـير برقـي و              
هـاي كنترلـي      يك سيلندر و پيستون، كه عامل حركت بالك       

گازهاي ورودي به داخل سيلندر     . است  كيل شده باشد، تش   مي
و پيستون باعث حركت خطي آن خواهد شـد كـه درنهايـت             
اين حركت خطي توسط مكانيزمي به حركـت دورانـي بـراي            

اين مطلب در شكل    . شود  دوران محور شفت بالك تبديل مي     
  .خوبي نمايان است  به3
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  . شماتيكي از مكانيزم عملكرد عملگر:)3(شكل 

  
توان حـداكثر     ، مي )TR(بودن بازوي گشتاور      ض معلوم با فر 

نيروي خطي، كه هر پيستون بايد قادر به تامين آن باشـد، را       
  .صورت زير محاسبه كرد به

) 15(                                  ,
M

F
TR

H
Piston

max

max
=  

در ادامــه ســطح مقطــع پيــستون بــه نحــوي محاســبه 
كــه قــادر بــه تــامين حــداكثر نيــروي مــورد نيــاز شــود  مــي

بودن بيـشينه     با فرض معلوم  . باشد) 15(آمده از رابطه      بدست
ــر      ــر عملگـ ــستون هـ ــرف پيـ ــشار در دو طـ ــتلاف فـ اخـ

)
maxPiston∆P(    ًبـار    10، كه معمولا )Bar (  هـاي    در سيـستم

توان سـطح مقطـع موردنيـاز بـراي           شود، مي   عملي فرض مي  
  .دست آورد ز رابطه زير بهپيستون را ا

)16(                               ,
P

F
A

max

max

Piston

Piston
Piston ∆

=  

و اختلاف فـشار    ) PistonF(بين نيروي پيستون    توان    حال مي 
) iε(، با زاويه نازل شير برقي       )Piston∆P(دو طرف پيستون    
اخـتلاف فـشار در دو طـرف پيـستون را           . ارتباط برقرار كـرد   

توان متناسب با زاويـه انحـراف نـازل شـير برقـي درنظـر                 مي
  :بنابراين. گرفت

) 17(                            ,KA EVPistonPiston iF ε=     
از . باشـد   مقدار بهـره شـير برقـي مـي        ) EVK(در رابطه بالا    
  :طرفي داريم

)18     (,B)mm( 0Piston0ShatonPistonPiston FxxF ′+++=     

ترتيـب جـرم       بـه  PistonB و   Pistonm،Shatonmدر رابطه بالا  
پيستون، جرم شاتون و ضريب اصـطكاك ويـسكوز پيـستون           

  .باشد مي
F  نيروي لازم براي غلبـه بـر اينرسـي و اصـطكاك سـاير               ′

اجزاي متحرك سرومكانيزم، شامل كانارد، ميله رابط، شـفت         
كانارد، مفاصل و نيز نيروي لازم براي غلبه بـر گـشتاور لـولا              

  . است شده باشد، كه در رابطه زير نشان داده  مي

)19(                           ,MM
TR

BIH ++
=′

MF     

 گشتاور لازم براي غلبه بر اينرسي اجـزاي         IMدر رابطه بالا    
 گشتاور لازم براي غلبه بر اصطكاك اين اجزا         BMيادشده و   

مجموع گشتاور مورد نياز بـراي غلبـه بـر اينرسـي            . باشد  مي
  .شود  زير تعريف ميصورت كانارد، ميله رابط و شفت كانارد به

)20(                                               ,IMI δ=     
(گشتاور اصطكاكي شـفت كانـارد       

ShaftBM (     و نيـز گـشتاور
(اصطكاكي مفاصل 

LinkageBM (آيد دست مي صورت زير به به.  

)21(                             
⎩
⎨
⎧

=
=

,BM
,BM

LinkageB

ShaftB

Linkage

Shaft

δ
δ    

 و  0xتوان نشان داد كه ميان جابجـايي خطـي پيـستون              مي
، رابطـه زيـر برقـرار       δزاويه انحراف كانارد از وضعيت تعادل     

  .است
)22(                                             ,TR0 δ=x     

 HMو درنظــر گــرفتن تــرم ) 18(بــا جايگــذاري در رابطــه 
تـوان تـابع تبـديل عملگـر را از تغييـر              عنوان اغتشاش، مي    به

صـورت زيـر      اي كانـارد بـه      زاويه شير برقي تـا انحـراف زاويـه        
  .محاسبه كرد

)23(      
. 

1
BBB

I)m(m

BBB
KA

)(
)(

LinkageShaft
2
TRPiston

2
TRShatonPiston

LinkageShaft
2
TRPiston

TREVPiston

⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡
+⎟

⎟
⎠

⎞
⎜
⎜
⎝

⎛

++
++

++
=

ss
s
s

iε
δ     

 كانارد، ميله رابط،     ينرسيبودن جرم و گشتاور ا      با فرض معلوم  
توان مقادير عددي تابع تبديل سرو   شفت كانارد و مفاصل مي    
  .مكانيزم را محاسبه كرد
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   معادلات حركت وسيله پرنده-3
 زمـاني كوچـك،     هاي  بودن وسيله پرنده در بازه      با فرض صلب  

  :براي حركت انتقالي و دوراني وسيله پرنده خواهيم داشت

)24(                                          
,m

,m

dt
HdM

dt
VdF

=

=
  

 بــه ترتيــب مجمــوع نيروهــا و M و Fدر معــادلات بــالا 
 سـرعت مركـز     Vگشتاورهاي خارجي وارد بر وسيله پرنـده،      

  . باشد اي وسيله پرنده مي ويهحركت زا   اندازهHجرم و 
     فرم معادلات فوق در دستگاه بدني وسيله پرنده با فـرض    

  .صورت زير خواهد بود تقارن محوري به

)25(               
⎪⎩

⎪
⎨
⎧

=+−=∑
=−+=∑
=−+=∑

,)(
,)(
,)(

ZvpuqwmF
YwpurvmF
XvrwqumF

z

y

x  

)26(                     
⎪⎩

⎪
⎨
⎧

=−−
=−−

=

,)II(I
,)II(I

,I

yyxxzz

xxzzyy

xx

Npqr
Mrpq

Lp
  

وسـيله  در روابط بالا نيروها و گـشتاورهاي خـارجي وارد بـر             
پرنده در دو فاز عمودپرتاب و كنترل وضعيت شـامل جاذبـه،            

صـورت زيـر      باشد كه بـه     سرد و جت جانبي مي      نيروي پرتاب   
  .شود تعريف مي

)27(           ,
CA

CA

CA

J

J

J

W

W

W

⎪⎭

⎪
⎬
⎫

⎪⎩

⎪
⎨
⎧

+
⎪⎭

⎪
⎬
⎫

⎪⎩

⎪
⎨
⎧

+
⎪⎭

⎪
⎬
⎫

⎪⎩

⎪
⎨
⎧

=
⎪⎭

⎪
⎬
⎫

⎪⎩

⎪
⎨
⎧

Z
Y
X

Z
Y
X

Z
Y
X

Z
Y
X

  

)28(                                       .
J

J

J

⎪⎭

⎪
⎬
⎫

⎪⎩

⎪
⎨
⎧

=
⎪⎭

⎪
⎬
⎫

⎪⎩

⎪
⎨
⎧

N
M
L

N
M
L

  

دليـل    ذبه و پرتاب سـرد، بـه      ذكر است كه نيروهاي جا      لازم به 
عبور امتداد آن از مركزجرم، گشتاوري به وسـيله پرنـده وارد         

  .كند نمي
  
سازي نيروها و گـشتاورهاي ناشـي از جـت             مدل 3-1

  جانبي
نيروها و گشتاورهاي متـأثر از جـت جـانبي وارد بـر وسـيله               

 4در شـكل    . باشد   مي JN و   JY،JZ،JL،JMپرنده شامل   
ها و جهت محورهـاي دسـتگاه مختـصات           گذاري بالك   شماره

كـه از عقـب بـه آن نگـاه            بدني يك وسـيله پرنـده، هنگـامي       
  .است شود، نشان داده شده مي

  
تگاه ها و جهت محورهاي دس گذاري بالك  شماره:)4(شكل 

  .مختصات بدني در ديد از عقب
 روي هر بالك تـابعي خطـي        جانبي  چنانچه مقدار نيروي جت   

را از    تـوان مقـدار آن      از زاويه انحراف بالك فـرض شـود، مـي         
  . رابطه زير محاسبه كرد

)29                             (    ,
δ

λ cosT
max

i
JJ maxi

δT =  

كه
maxJT   ت قابل توليد روي هر بالـك و        بيشينه نيروي جλ 

  :باشد، بنابراين  نسبت به بدنه ميجانبي زاويه خروج جت

)30                            (,
δ

λ cosT

max

J

i

J
J

maxi =
∂

∂
=

δ
T

T
δ

  

توان هـر يـك از نيروهـا و           حال با توجه به دو رابطه فوق مي       
  .صورت زير محاسبه كرد گشتاورهاي جت جانبي را به

  نيروهاي ناشي از جت جانبي) الف
)31(                     ,T2 rJJJJ 31

δTTY
δ

−=+−=  
)32(                  ,T2 eJJJJ 42

δTTZ
δ

−=+−=  
  گشتاورهاي ناشي از جت جانبي) ب

)33(                    ,)Tb
2

D
(4 aJJ

Caliber
J δL

δ
+= 

)34(                       ,)Td(d2 eJJCGJ δM
δ

−= 
)35(                      .T)d(d2 rJJCGJ δN

δ
−−= 

 بـه ترتيـب فاصـله مركزجـرم و          Jd و   CGdدر روابط فـوق     
 فاصـله شـعاعي محـل       Jbمحل خروج جت جانبي از نوك و      

  . باشد  تا محور طولي ميجانبي خروج جت
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  نترليهاي ك  طراحي حلقه-4
هـاي كنتـرل زوايـاي رول، پـيچ و يـاو              در اين بخـش حلقـه     

همراه حلقه داخلي سرو، كـه وسـيله پرنـده را از وضـعيت                به
كنـد،    اي مطلوب رهنمون مي     پرتاب عمودي به وضعيت زاويه    

هاي مورد نياز، به نحـوي كـه          كننده  سازي شده و كنترل     مدل
شته باشد،  هاي كنترلي رفتار مطلوب موردنظر را دا          اين حلقه 

هـاي كنترلـي سـامانه        در طراحـي حلقـه    . شـود   طراحي مـي  
 درجه  55است كه حدفاز حداقل       موردنظر، همواره سعي شده   

.  درصـد باشـد    10و حداكثر خطاي حالت مانـدگار كمتـر از          
پيچ و ياو را مساوي       هاي    حلقه) rt(همچنين زمان برخاست    

 ـ       ، كـه در واقـع      )mint(ده  مينيمم زمان چـرخش وسـيله پرن
 درجـه بـه     90پرنده از وضعيت      كمترين زمان چرخش وسيله   

اسـت و پهنـاي بانـد          شـده   باشد، درنظر گرفتـه      درجه مي  45
. حلقه پيچ و رول نيز با توجـه بـه آن محاسـبه خواهـد شـد                

هاي پيچ و ياو تنها به طراحي كانال پـيچ            دليل تشابه كانال    به
تابع تبديل عملگر به همـراه تـابع تبـديل          . است  شده  پرداخته

  . است  ترتيب زير محاسبه شده هاي رول و پيچ به حلقه
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  .بسته سرو  نمودار پاسخ پله تابع تبديل حلقه:)5(شكل 

  
 براساس تئوري كنترل كلاسيك     ها  ندهكن  طراحي كنترل 
شده بـه ورودي پلـه         زماني سيستم جبران   انجام شده و پاسخ   

 6، 5هاي  هاي رول، پيچ و حلقه سرو در شكل هريك از حلقه  
  .است  نشان داده شده7و 
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  .بسته رول  نمودار پاسخ پله تابع تبديل حلقه:)6(شكل 
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 .بسته پيچ لقه نمودار پاسخ پله تابع تبديل ح:)7(شكل 

  
هـاي كنترلـي زمـان        شود كه در هر يك از حلقه        مشاهده مي 

  .باشد نشست و درصد فراجهش داراي مقادير مطلوب مي
  
 سازي پرواز  شبيه-5

شـود كـه از       كننده از فرضياتي استفاده مي      در طراحي كنترل  
سازي ديناميـك وسـيله پرنـده و          توان به خطي    آن جمله مي  

روي سـطوح كنترلـي     ) 1اشباع(ت  نظركردن از محدودي    صرف
ــه. اشــاره كــرد همــين دليــل لازم اســت پــس از طراحــي   ب

ــرل ــبيه  كنتـ ــرد آن در شـ ــده، عملكـ ــرواز   كننـ ــازي پـ سـ
آزادي غيرخطي و با درنظر گرفتن اشـباع ارزيـابي            درجه  شش
ذكر است كه زاويه اشـباع سـطوح كنترلـي در             لازم به . (شود

  )است  درجه فرض شده10حدود 

                                                 
1 Saturation 
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ســازي  آزادي شــامل شــبيه درجــه ســازي شــش شــبيه
. باشـد   هاي هدايت، كنترل و ايرفريم وسيله پرنـده مـي           بلوك
هاي اعمالي در بلوك هدايت شـامل، فرمـان رول پـنج              فرمان

در بلـوك   . باشـد    درجه و ياو صفر درجه مـي       -45درجه، پيچ   
هــاي رول، پــيچ و يــاو و حلقــه داخلــي ســرو  كنتــرل حلقــه

ر بلـوك ايرفـريم تمـامي       همچنـين د  . اسـت   سازي شده   شبيه
نيروها و گشتاورهاي وارد بر وسيله پرنده، شامل جاذبه، جت          
ــت      ــادلات حرك ــز مع ــرد و ني ــاب س ــستم پرت ــانبي، سي ج

ــر كواترنيــون درجــه شــش ســازي  هــا شــبيه آزادي مبتنــي ب
لازم به ذكر است كه در فاز كنترل وضعيت پس از      . است    شده

 و لذا نيروهـا و      پرتاب عمودي، سرعت وسيله پرنده بسيار كم      
  . گشتاورهاي آيروديناميكي ناچيز است

آزادي وسـيله     درجـه   سـازي شـش     اجزاي اصلي در شبيه   
پرنده شامل بلوك هدايت، كنترل و ايرفريم در دو فاز پرتـاب          

  .است نشان داده شده 8  سرد و كنترل وضعيت در شكل
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  .سازي شش درجه آزادي  اجزاي اصلي در شبيه:)8(شكل 

  
 سازي پرواز ايج شبيهنت -6

آزادي مـدل     درجـه  سـازي شـش     در اين بخـش نتـايج شـبيه       
هاي كنترلي رول، پيچ و       غيرخطي وسيله پرنده را براي كانال     

ياو با توجه به شرايط وجود و عدم وجود اشباع روي سـطوح             
همچنين نمودارهـاي   . كنترلي مورد ارزيابي قرار خواهيم داد     

ز پرتاب و مانور موردنظر موقعيت و سرعت وسيله پرنده پس ا   
تغييرات زاويه پيچ وسـيله پرنـده بـا و          . شود  سنجي مي   اعتبار

 9هاي كنترلـي در شـكل         بدون وجود محدوديت اشباع بالك    
  .است نشان داده شده
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 تغييرات زاويه پيچ وسيله پرنده با و بدون :)9(شكل 

  .هاي كنترلي محدوديت روي بالك
  

شده در كنترل كانال پـيچ در         تأخير زماني ايجاد   10در شكل   
  .است اثر وجود و عدم وجود اشباع نشان داده شده
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 نمودار تغييرات زاويه انحراف كانارد با و بدون :)10(شكل 

  .هاي كنترلي محدوديت روي بالك
  

شود عدم وجود     طور كه در شكل فوق مشاهده مي        همان
از  درجـه    60پديده اشباع، نيازمند انحراف كانـارد در حـدود          

بـا توجـه بـه      . باشد كه غيرمنطقي است     وضعيت صفر آن مي   
طـور    درجه روي انحراف كانـارد، همـان       10اعمال محدوديت   

شـود، مـدت زمـان اشـباع          كه در شكل فوق نيز مشاهده مي      
هرچند اين زمان بسيار كم است،      . باشد   ثانيه مي  0.1كمتر از   

 زيـاد ) 10(ولي تأثير آن در زمان نشست با توجه بـه شـكل             
گونه توجيه كرد كـه در        توان بدين   اين مطلب را مي   . باشد  مي

زمان وقوع اشباع چون ميـزان نيـروي جـت جـانبي اثرگـذار       
باشـد،   روي زاويه پيچ وسيله پرنده تابعي از انحراف كانارد مي     
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پرنده بتواند مـانور      بنابراين در زمان اشباع براي اينكه وسيله        
وي جانبي زيادي بوده كه     موردنظر را فراهم كند، نيازمند نير     

خاطر وجود محدوديت روي انحراف كانارد اين نيرو تـأمين            به
با توجه  . يابد  نخواهد شد و درنتيجه زمان نشست افزايش مي       

به اينكه بيشترين مانور در كانال پـيچ مـورد نيـاز اسـت، در               
هـاي    شده، پديده اشباع در ساير كانـال        هاي انجام   سازي  شبيه

نمودار تغييرات زواياي رول و يـاو       . شود  يكنترلي مشاهده نم  
هـاي    پرنده بـا و بـدون وجـود محـدوديت روي بالـك              وسيله  

  .است  نشان داده شده12 و 11هاي  كنترلي در شكل
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 تغييرات زاويه رول با و بدون محدوديت روي :)11(شكل 

  .هاي كنترلي بالك
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يت  نمودار تغييرات زاويه ياو با و بدون محدود:)12(شكل 

  .هاي كنترلي روي بالك
  

دليــل كوپلينــگ   بــه12 و 11هــاي  بــا توجــه بــه شــكل
هاي عرضي، تغييـر كانـال رول بـر كانـال يـاو اثرگـذار                 كانال
پرنده شامل ارتفاع و برد       نمودارهاي موقعيت وسيله  . است  بوده

برحسب زمـان در دسـتگاه جغرافيـايي نـسبت بـه موقعيـت              
 نـشان   14 و   13هـاي    قرارگيري سيستم پرتاب سرد در شكل     

  .است داده شده
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 نمودار تغييرات ارتفاع برحسب زمان در دستگاه :)13(شكل 

  .جغرافيايي
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 نمودار تغييرات برد برحسب زمان در دستگاه :)14(شكل 

  .جغرافيايي
  

شـود كـه تنهـا         مـشاهده مـي    14 و   13هاي    با توجه به شكل   
 ـ            رد آن نيـز    ارتفاع وسيله پرنده تغييـر كـرده و تغييـرات در ب

  .باشد ناچيز مي
 وسـيله   zنمودار تغييرات سرعت بدني در جهت محـور         

ــان    ــايي بي ــه در دســتگاه جغرافي ــان، ك ــده برحــسب زم پرن
  .است نشان داده شده 15است، در شكل  شده
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  z نمودار تغييرات سرعت بدني در جهت محور :)15(شكل 

  .برحسب زمان در دستگاه جغرافيايي
  

 بر حـسب    y و   xعت بدني در جهت     نمودار تغييرات سر  
هاي   است، در شكل    زمان، كه در دستگاه جغرافيايي بيان شده      

  . نمايان است17 و 16
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 x نمودار تغييرات سرعت بدني در جهت محور :)16(شكل 

  .برحسب زمان در دستگاه جغرافيايي
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  y نمودار تغييرات سرعت بدني در جهت محور :)17(شكل 

  .اه جغرافياييبرحسب زمان در دستگ

در نمودارهاي بالا تغييرات سـرعت بـدني وسـيله پرنـده بـه              
  .باشد  ، ناچيز ميzاستثناي تغييرات سرعت در جهت محور 

  
  گيري بندي و نتيجه  جمع-7

در اين مقاله پـس از بررسـي تاريخچـه اسـتفاده از سيـستم               
كنترل با جت جانبي در وسايل پرنده، بـه طراحـي سيـستم             

ستم كنتـرل وضـعيت يـك وسـيله پرنـده           پرتاب سرد و سي ـ   
ــه    ــاب و چــرخش ســريع اولي ــاز عمودپرت ــاكتيكي در دو ف ت

هــاي مـوثر در كنتــرل   همچنــين زيرسيـستم . پرداختـه شـد  
سازي شد و در نتيجـه توابـع        اي طراحي و مدل     وضعيت زاويه 
هـاي    هاي مختلف كنترلي بدسـت آمـد و حلقـه           تبديل كانال 

شده   ي كنترلي طراحي  ها  درنهايت حلقه . كنترلي طراحي شد  
آزادي غيرخطي با دو فرض وجود و         درجه  سازي شش   در شبيه 

عدم وجود محـدوديت روي سـطوح كنتـرل ارزيـابي شـد و              
  .مقادير عددي آن اعتبارسنجي گرديد
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