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کنترل موشک  یو کاربرد آن در طراح یساز پرواز عدد هیشب

 چند منظوره یطراح کردیبا رو ریمانورپذ

     

 3 یرضاطلوع، 2ینیحس اریماز، 1یتلوک یفزون مانیا
 12/09/1001تاریخ دریافت:  

 22/09/1001تاریخ پذیرش: 
 

  90312کد مقاله:  

 

 یده ـچک
 

 یطراح کردیبا رو ریموشک مانورپذ یکنترل ستمیو ساخت س یکاربرد آن در طراح  یپرواز عدد سازهیشب کیمقاله  نیدر ا
کننده حل کیمتحرک،  یدیبریه یهادر شبکه داریناپا انیکننده جرحل کیمقاله  نیچندمنظوره پرداخته شده است.در ا

 یهااز شبکه یکیتکن نیو ادغام شده اند. همچن بیبا هم ترککنترل پرواز  ستمیماژول از س کیصلب و  کینامید
بدون ساختار  ایپو یهمپوشان یهاشبکه کیبدنه، با تکن یریگکنترل سطوح کنترل فعال با شکل یبرا ایپو یدیبریه

 کیبدنه  یها)سکان کندیم جادیمنحرف کننده ا یسطوح کنترل یرا بر رو یمتحرک مناسب یهاکه شبکه یمواز
 یضمن ای حیروش صر کیبا  یدرجه آزاد 6معادلات  ک،ینماتی/سانیمسائل جفت شده جر یشده است. برا جادی( اوشکم

پرواز  سازهیل به صراحت به شب. ماژول قانون کنترشوندیاورانوس  حل م یعدد الاتیس کینامیهمراه با حل کننده د
شده اند.  یسازنهیمدل موشک قابل مانور بهبود و به کی شمانور تن ندیفرآ یساز هیو سپس با شب شودیمتصل م یعدد

تنش مدل موشک قابل مانور اجرا  ندیفرآ یقانون کنترل برا یطراح یبرا یرخطیغ یکینامید یروش وارونگ کیسپس 
 روازبهبود قانون کنترل پ یبرا یپرواز عدد سازهیتوسط شب  نگیچیمانور پ ندیفرآ لیو تحل هیو تجز یساز هی. شبشودیم

انتگرالگر به حلقه کنترل به دست  کیبهره و افزودن  یفاکتورها می. عملکرد پاسخ کنترل بالاتر با تنظشودیانجام م
 .دیآیم

 
 ،یرخطیغ یکینامید یبدنه صلب، وارونگ کینانی، روش د کینماتیس انیکنترل پرواز، روش جفت جر یدی:ـان کلـواژگ

 ریموشک مانورپذ

 

                                                           

 (نویسنده مسئول) یبهشت دیهوافضا دانشگاه شه یمهندس یدکتر یدانشجو - 3

 یبهشت دیهوافضا دانشگاه شه یمهندس یدکتر یدانشجو - 1

 یبهشت دیهوافضا داننشگاه شه یدانشکده مهندس اریدانش - 1
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 مقدمه  -1
در سال های اخیر، افزایش تقاضا برای مانور و چابکی مستلزم عملکرد برتر وسایل نقلیه هوافضا در شرایط ناپایدار و سیستم 

تر و ویژگی های آیرودینامیکی از های کنترل پرواز با کیفیت بالاتر است. پوشش پرواز هواپیماهای نسل بعدی روز به روز گسترده
کرد که  و برداشت توان این نتیجه را استنباط. پس میباشدرفت های چشمگیر و روز افزونی را دارا میرفته و پیشفاصله خطی فراتر 

و باید راه های تازه و نوین تری را پیش  قوانین کنترل سنتی مبتنی بر فرض خطی با اغتشاشات کوچک دیگر مناسب نیستند
تر، و قوی یسیار بالاتری خواهند داشت که در نتیجه اثرات ناپایدارعملکرد مانور ب و جدید . بعلاوه، هواپیماهای نسل بعدیگرفت

که  ( خواهد داشت1تر آیرودینامیک و سینماتیک، و همچنین قانون کنترل پرواز و حتی دینامیک ساختاری )آئروالاستیکجفت قوی

های آزمایشی پرواز مجازی فیزیک، فناوری. برای حل این مسائل پیچیده و شدیداً همراه چند کنندبسیار این مسائل اهمیت پیدا می
سازی چند فیزیک های شبیههای عددی منجر به افزایش توجه به روشاند. توسعه سریع علم کامپیوتر و روشتوسعه یافته  ]1-0[

این  از . هدفکه امروزه به کمک آن، هزینه های زیادی در صنعت صرفه جویی شدند شودمبتنی بر دینامیک سیالات عددی می
های عددی، معروف به پرواز مجازی عددی سازیهای پاسخ حلقه بسته در طول پرواز مانور از طریق شبیهبینی ویژگیها پیشروش

در دو دهه گذشته شاهد توسعه سیستم های نرم افزاری یکپارچه شبیه سازی عددی، پرواز مجازی و بهینه  یا پرواز دیجیتال است.

)شبیه سازی مانورهای پیچیده( 2سیگماسازمان پیمان تحقیقاتی، برنامه  AVT-161ه ها، مانند برنامه سازی در بسیاری از برنام

)ابزارها و محیط کسب مهندسی محاسباتی و مهندسی( برنامه  وزارت  CREATE، و Digital-X8،9 DLRبرنامه . ]2[ایمبوده
، دو 2002ساله از سال  12خودرو(، یک برنامه بلند مدت -)خودرو CREATE-AVدر آمریکا. در برنامه فرعی  HPCMPدفاع 

که بسیار  برای هواپیماها و هلیکوپترهای بال ثابت توسعه یافتندHelios و  Kestrelسیستم شبیه سازی چند فیزیک به نام های 
توسعه ابزارهای  Heliosو  Kestrel. هدف اصلی هوافضا نقش به سزایی داشتندصنعت در پیشرفت صنعت هوایی و اللخصوص 

است. برخی از نتایج هیجان انگیز توسط این حل کننده  و جدید تر شبیه سازی پرواز مجازی لازم برای هواپیماهای نسل بعدی
، ساز پرواز عددی. با استفاده از ابزارهای شبیهکه در ادامه آورده شده اند های همراه در مجموعه ای از مقالات گزارش شده است

و  دگرگونیتوانند قانون کنترل پرواز را برای پروازهای مانور سریع ارزیابی کرده و بیشتر بهبود ببخشند، که منجر به مهندسان می
حتی در  ]16[شود. ارچه مییکپمنظوره  به حالت طراحی چند« پرواز و تعمیر»نوآوری در الگوهای طراحی هواپیما از حالت سنتی 

مرحله طراحی مفهومی اولیه، اثرات سیستم کنترل پرواز را می توان برای جلوگیری از خطرات آزمایش های پروازی بعدی و بهبود 

در واقع،  .و بهینه سازی بیشتر طراحی پیکربندی های آیرودینامیکی و سیستم کنترل پرواز در مرحله طراحی دقیق در نظر گرفت

در دو دهه گذشته به طور مداوم در جامعه دانشگاهی مورد  دینامیک سیالات محاسباتی و دینامیک بدن صلبشده های جفتروش
د. برای مثال، ژانگ و نجفت شده و تجزیه و تحلیل پایداری پرواز تمرکز دار روش ها و رویکرد هایاند که بر مطالعه قرار گرفته

را مطالعه کرد. یانگ و   ]19[پایداری دینامیکی یک کپسول ورود مجدد  و یک بال دلتا گهواره ای . عملکرد ]12[همکاران
بینی عددی دقیقی از آیرودینامیک را شبیه سازی کرد. ساهو پیش ]20[همکاران حرکت رول و جفت لغزش یک بال دلتا باریک 

های اخیر، کثر آثار قبلی پاسخ قانون کنترل را در نظر نگرفتند. در سالبا این حال، ا ]20[دار انجام داد. پرواز آزاد یک پرتابه پره
 پاسخ دینامیکی به دست آوردند. برخی مطالعات اولیه در مورد

 و هوشمند های ساختاری همپوشانی پویابر روی شبکه دینامیک سیالات محاسباتی و دینامیک صلبشده کننده جفتیک حل

 .ه استسازی کردای را شبیههای ضربهیک موشک با بال 3پیچینگو مانور  هایجاد کرد

دار با کنترل، با استفاده از همراه برای یک پرتابه پره دینامیک سیالات محاسباتی و دینامیک صلبسازی شی و همکاران مدل
. چن و همکاران یک کنترلر را به حل کننده جفت شده ]12[را شبیه سایز کردند با هم تداخل دارند که های ساختاریشبکه

. آلن و همکاران مکانیک ]20[خود در شبکه های ساختار یافته متحرک  متصل کرد لبدینامیک سیالات محاسباتی و دینامیک ص
ساز پرواز عددی شبیهحال، . با اینندکننده ساختار یافته دینامیک سیالات عددی مطالعه کردپرواز طولی را با کنترل مبتنی بر حل

که مهندسین با آن درگیر  ک چالش بزرگ استیک وسیله نقلیه واقعی با هندسه پیچیده هنوز یک کار دشوار یا حتی ی
 ] 0،2،10[.هستند

 

                                                           
1 Aeroelasticity 
2 Sikma 
3 Pitching 
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کنترل  ستمیبدنه صبل و س کینامید ،یعدد الاتیس کینامیجفت شده د یپرواز عدد سازهیشب انی: نمودار جر 1شکل 

 پرواز

 

، سه 1پروازدینامیک سیالات عددی، دینامیک بدنه صبل و سیستم کنترل ساز پرواز عددی جفت شده برای یک سیستم شبیه

. بر اساس منظوره ای، شبیه سازی جریان ناپایدار، و روش جفت چند متحرکتولید مش  :موضوع کلیدی باید در نظر گرفته شود
مبتنی بر دینامیک سیالات عددی در اینجا ارائه شده است که یک  ساز پرواز عددینویسندگان، یک شبیه پیشین فعالیت های

کننده دینامیک بدنه صلب و یک ماژول از سیستم کنترل پرواز های هیبریدی متحرک، یک حلکننده جریان ناپایدار روی شبکهحل
یک مدل موشک قابل مانور برای بهبود قانون کنترل  پیچینگسازی فرآیند مانور ساز در شبیه. سپس این شبیهکندرا ادغام می
گیری بدن توسعه داده شده است. یک شود. یک تکنیک شبکه هیبریدی پویا برای بررسی سطوح کنترل فعال با شکلاستفاده می

های متحرک مناسب بر روی سطوح کنترلی منحرف ای ایجاد شبکهتکنیک شبکه همپوشانی دینامیکی موازی بدون ساختار بر

کنترل  2گیری بدنه یا سطح کنترل توسط یک تابع پایه شعاعیک موشک(، در حالی که شکلکنترل کننده های کننده )مانند سکان

 اورانوسکننده سط یک حلگیری. میدان جریان ناپایدار توشود. درونیابی یا دیگر رویکردهای شبکه شکلمیاستنتاج شود، می
سازی شده است. برای مسائل جفت شده جریان/سینماتیک، مرکز مرتبه دوم شبیهموازی بر اساس روش حجم محدود سلول

حل می شوند. ماژول کنترل  دینامیک سیالات عددی اورانوسدرجه آزادی با روش صریح یا ضمنی همراه با حل کننده  6معادلات 
به دلیل اثرات غیرخطی قوی مدل موشک در زوایای حمله بالا و اثرات پسماند  ،پرواز عددی کوپل شده سازبه صراحت در شبیه

قوی ناشی از مانور با سرعت بالا، قانون کنترل خطی سنتی دیگر مناسب نیست. از این رو، ما از روش وارونگی دینامیکی 

سازی مدل با . فرآیند پیادهشده استبرای طراحی قانون کنترل استفاده   ]20،31[پرکاربرد، 3به جای رویکرد کنترلی ]30[غیرخطی،

سازی شده و تأثیرات پارامترهای کنترلی ساز پرواز عددی شبیه( توسط شبیه30تا  0فرمان کنترل ورودی )زاویه افزایش حمله از 
 آید.رالگر به حلقه کنترل به دست میشود. عملکرد کنترل بالاتر با تنظیم فاکتورهای بهره و افزودن یک انتگتحلیل می

 
 
 

                                                           
1 CFD/RBD/Flight Control System (FCS) 
2 Radial Basis Function 
3 Proportional–Integral–Derivative 
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 : رویه تولید شبکه هیبریدی پویا 2شکل 

 

 
 استراتژی تجزیه حوزه سینماتیکی و محاسباتی چند بدنه. : 3شکل 

 ساز پرواز مجازی عددی مبتنی بر دینامیک سیالات عددیروش های عددی شبیه ساز شبیه -2
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دینامیک سیالات عددی، دینامیک بدنه صبل جفت شده  ساز پرواز عددیروش اصلی شبیه -2-1

 پروازو سیستم کنترل 
بحث شد، به منظور شبیه سازی مسائل جفت شده آیرودینامیک/ سینماتیک/کنترل پرواز، ابتدا باید  1همانطور که در بخش 

 ، شبیه سازی جریان ناپایدار،یک حل کننده یکپارچه چند فیزیک راه اندازی شود که در آن ماژول های تولید شبکه دینامیکی
 و قانون کنترل پرواز باید در یک چارچوب یکپارچه جفت شوند.درجه آزادی  6محاسبه معادلات 

 کینامیجفت شده د یپرواز عدد سازهیشب کیمقاله،   نیدر ا
کنترل پرواز همانطور  ستمیبدنه صلب و س کینامید ،یعدد الاتیس

 نیت. انشان داده شده است، توسعه داده شده اس 1که در شکل 
 کرد:  فیتوص ریبه صورت ز توانیروش را م

. اگر شودیشبکه بدون ساختار شروع م هیاول دیبرنامه با تول .1
مختلف  یهامقابله با بخش یبرا یشبکه همپوشان کردیرو
 یبرا یمواز یسوراخ ضمن کیخاذ شود، ات انیجر دانیم

 [32]. شودیانجام م یهمپوشان یهاشبکه یآورجمع
 هیتوسط حل کننده اورانوس  شب هیثابت اول انیجر دانیم .2

 داریحالت پا یبرا یکینامیرودیآ  یروهایشده و سپس ن یساز
 .ندیآی(گام( به دست مn= 0)) هیاول

 
 : پیکربندی مدل موشک مانورپذیر 4شکل 

 
 مدل موشک یرو هیاول ی: شبکه ها 5شکل 

 یبعد یتا اطلاعات معادلات مرحله زمان شوندیم نیگزیجا یدرجه ازاد 6را با حل کننده معادلات  یکینامیرودیآ یروهاین .3
((n+1.را بدست آورد )گام) 

تا انحراف سطوح کنترل  دیجسم را به ماژول قانون کنترل پرواز وارد کن یدرجه آزاد 6و اطلاعات  یکینامیرودیآ یروهاین .0
 .دی( را بدست آورn+1) یمرحله زمان

 .دیکن جادی( اn +1) یجسم و سطوح کنترل در مرحله زمان یدرجه آزاد 6متحرک را با توجه به اطلاعات  یشبکه ها .0
( توسط حل کننده اورانوس n+1) یرا در گام زمان یکینامیرودیآ یروهایو ن دیکن یساز هیرا شب داریناپا انیجر دانیم .6

 .دیمحاسبه کن
 یاز ماژول ها یبرخ اتیجزئ ،یبعد یفرع ی. در بخش هاشوندیکه به هدف برسد تکرار م یان( را تا زم6) -( 1مراحل ) .2

 .داد میها را مورد بحث قرار خواهماژول یساز کپارچهی یو اجرا یاصل
 

 
 شبکه های همپوشانی پویا بر روی سکان های منحرف کننده در حین حرکت. :6شکل 

 

 های هیبریدی پویاتکنیک تولید شبکه  -2-2

از آنجایی که تولید شبکه اولین گام برای شبیه سازی دینامیک سیالات عددی است، کیفیت شبکه مستقیماً بر دقت نتایج 
و شبکه بندی بیشتری بر روی شکل اعمال شود دقت و هرچه این مقدار تا مقدار مشخصی بیشتر انجام شده  گذاردعددی تأثیر می
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. سطح اتوماسیون تولید شبکه مستقیماً دارند پیچیده ی که ساختارهای جسم، به ویژه برای رسدحالت خود میمسئله به بهینه ترین 
در طول پروازهای مانور، تکنیک شبکه  یبه بازده شبیه سازی پرواز مانور بستگی دارد. برای مقابله با انحراف سطوح کنترل

. بنابراین تمام تکنیک های شبکه متحرک را و در اولویت قرار بگیرد باشد همپوشانی یا تکنیک شبکه لغزشی باید یک انتخاب ارجح
 ] 26،22[.شونددر ژنراتور شبکه پویا ادغام میدیگر نویسندگان قبلی  هایبر اساس کار

به منظور ادغام تکنیک های شبکه متحرک در یک ژنراتور شبکه به عنوان ماژول های مستقل، یک رویکرد تجزیه حوزه 
توسعه داده شده است. برای مثال، سینماتیک چند بدنه را  ،نشان داده شده است 1ی و سینماتیکی همانطور که در شکل محاسبات

توان به تبدیل مرکز ثقل هر جسم در سیستم مختصات زمین اینرسی، در حالی که بدن در سیستم مختصات ثابت بدن خود می
(، 0توان به چندین ناحیه تجزیه کرد: منطقه شبکه پس زمینه )منطقه یشکل می گیرد و می چرخد. سپس حوزه محاسباتی را م

هر جسم. برخی از مناطق هر بدنه ممکن است با یکدیگر مناطق تغییر شکل فعال و مناطق تغییر شکل غیرفعال در اطراف 
ممکن است با منطقه شبکه پس  3-1(، یا مناطق 2در شکل  2.2و منطقه  1.2همپوشانی داشته باشند )به عنوان مثال، منطقه 

خاذ شده است. علاوه . برای این موارد، تکنیک شبکه همپوشانی ات10-12همپوشانی داشته باشند.  منابع( مطابق با 0زمینه )منطقه 
های )خواه یک منطقه تغییر شکل فعال یا یک منطقه تغییر شکل غیرفعال(، برخی از تکنیک 1بر این، برای هر جسم در شکل 

بندی مجدد در صورت نیاز می یابی( و تکنیک مشزمینه دلونی یا درونگیری )مانند قیاس فنری، نگاشت شبکه پسشبکه شکل
نشان داده شده  2ید شبکه های متحرک مناسب با راندمان بالا استفاده کرد. روش مولد شبکه پویا ما در شکل توان از آن برای تول

است. در ادامه، توانایی ژنراتور شبکه پویا خود را با دو مورد نشان خواهیم داد. اولی پرورش ماهی دو بعدی است. بدن یک ماهی 
. ام صورت گرفته شده است 30منبع حرکت بدن همان چیزی است که در  شبیه سازی شده است و NACA0018توسط ایرفویل 

 3پرورش چهار ماهی در نظر گرفته شده است، و شبکه های هیبریدی پویا در چهار مرحله زمانی معمولی، همانطور که در شکل 
های با کیفیت بالا را برای این  نشان داده شده است، ارائه شده است. مشاهده می شود که مولد شبکه پویا کنونی می تواند شبکه

شود، همانطور که در شکل مورد با شکل گیری بدن و همپوشانی چند ناحیه. در مورد دوم، یک مدل موشک قابل مانور بررسی می
منحرف  xبندی نوع طور همزمان با همان زاویه در طول فرآیند پیتینگ در طرحهای بدنه بهنشان داده شده است. سکان 0

است که شامل  M 12.0شبکه های ترکیبی اولیه را نشان می دهد. تعداد کل سلول های مدل نیمه حدود  6د. شکل شونمی
13.9M  1.00روی بدنه وM  برای هر سکان با منشور در لایه مرزی و سلول های چهار وجهی در ناحیه خارج از بدن است. نتایج

های همپوشانی دینامیکی روی در طول فرآیند شیار کردن، شبکه ( نشان داده شده است.a) 2اولیه برش سوراخ در شکل 
های روی بدنه با زوایای اند، در حالی که شبکهنشان داده شده (f) - (b) 2های معمولی در شکل های بدنه در برخی از حالتسکان

 1.0)پردازنده  CPU 206موازی با  شوند. برای سادگی. در محیطشیب با استفاده از رویکرد ثابت بدنه سفت و سخت چرخانده می
 (.ناپایدار جریان سازی شبیه زمان از ٪2ثانیه برای هر مرحله از مونتاژ حفره نیاز است ) 20(، تنها حدود FT2000گیگاهرتز 

 

 حل کننده جریان ناپایدار در شبکه های هیبریدی پویا -2-3

-در چارچوب دلخواه URANSرتبه دوم سلولی از معادلات سازی حجم محدود مکننده جریان ناپایدار مبتنی بر گسستهحل
برای پیشروی موقتی  232LU-SGSهای متحرک، روش ضمنی بلوک ( است. در موارد حالت پایدار شبکهALEاولری )-لاگرانژ

ن در کار قبلی ما شود. جزئیات بیشتر را می تواای دو زمانه معروف استفاده میاتخاذ شده است، و در موارد ناپایدار، از روش پله
. Ref. 29( در شبکه های متحرک در GCLبرای بهبود دقت شبیه سازی جریان ناپایدار، قانون حفظ هندسه ) 29-26یافت. 

 .شد نخواهد تکرار اینجا در که 29–26نشان داده شده است.  Refsبرخی از موارد تست تایید و اعتبار در 
 

 یاستراتژی جفت: اتصال ضعیف و جفت قو -2-4
 6و معادلات حاکم  URANSبرای مسائل جفت شده آیرودینامیک/سینماتیک/کنترل پرواز، شرایط سمت راست معادلات 

درجه آزادی هم به متغیرهای جریان و هم به متغیرهای سینماتیک مرتبط هستند. بنابراین، معادلات حاکم برای سیستم جفت 
 پیشنهادی را می توان به صورت نوشتاری نوشت:

{

𝛿𝐸

𝛿𝑡
= 𝑅(𝐸, 𝐹)

𝛿𝐹

𝛿𝑡
= 𝑃(𝐸, 𝐹)

                                             (1) 

( استفاده کرد: روش یکپارچه 1است. دو نوع روش برای معادله می توان از ) درجه آزادی 6متغیر Fمتغیر جریان و  Eکه در آن 
انی حل می کند، اما به ندرت برای مشکلات جفت شده و پارتیشن بندی شده. اولی سیستم را به طور همزمان در یک سیستم جه

CFD/RBD  ،که در آن دو  30به دلیل اجرای پیچیده آن استفاده می شود. در اینجا ما روش تقسیم بندی شده را اتخاذ می کنیم
نیاز است. در روش گروه معادلات حاکم به طور جداگانه حل می شوند و تبادل اطلاعات بین آنها در هر مرحله مارش زمانی مورد 
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بر اساس روش راهپیمایی زمانی برای دو  36 260پارتیشن بندی شده می توان از رویکردهای جفت سست یا قوی )کاملا ضمنی( 
درجه آزادی به طور صریح پیشرفته است. بنابراین، همیشه یک تاخیر  6گروه معادلات استفاده کرد. در رویکرد اتصال شل، سیستم 

ات زیرسیستم ها در پیشروی زمانی وجود دارد که ممکن است گاهی منجر به ناپایداری شود. در رویکرد جفت آشکار بین اطلاع
شود و سیستم جفت شده به طور مکرر در یک مرحله زمانی حل درجه آزادی اتخاذ می 6قوی، یک طرح ضمنی برای حل سیستم 

ساز پرواز عددی ما ادغام کوپلینگ ضعیف و قوی در حل کننده شبیهحل همگرایی به دست آید. هر دو استراتژی شود تا یک راهمی
شده اند. توجه داشته باشید که قانون کنترل پرواز به صورت صریح همراه است. برای هر مرحله بلادرنگ، فرمان قانون کنترل پرواز 

ح کنترل را به مرحله زمانی بعدی با توجه به پارامترهای سینماتیک فعلی به روز می شود و سپس قانون کنترل انحراف سطو
 خروجی می دهد. در بخش بعدی به طور مفصل به رویکرد طراحی قانون کنترل خواهیم پرداخت.

 

 ماژول یساز کپارچهی یساز ادهیپ -2-5
چارچوب  کی،  یپرواز عدد سازهیبه شب نده،یدر آ کیزیف یچند ماژول ها ریسا نیماژول ها و همچن نیمنظور ادغام همه ا به

حل  یریفاکتورگ کردیمدولار است رو ی. معمارRefs. 12،13باشد مشابه آن در  یاست که م افتهیگرا توسعه  یش یساز کپارچهی
و  هیکنترل پرواز و تجز ک،ینتیو س کینماتیس الات،یس کینامیانجام د یبرا ییاجزا شاملدر چارچوب،  یسنت کپارچهی یکننده ها

محور است  دادیرو رساختیز کی ییو اجرا رساختیدهد. ز ینرم افزار را نشان م یاز معمار یتصور ینما 2. شکل گرید لیتحل
 منتشر کند ایدهد و مشترک شود به آنها پاسخ  ایکند  دیرا تول دادهایتواند رو یکه جزء ناآگاه است. خود اجزا م یساختار

 اءیاست که هستند اش یی. کادر سمت چپ نشان دهنده اجزادهدیاطراف اجزا را نشان م دارنیدو جعبه بزرگ چ 2 شکل
که  یدهد منابع یرا از خارج نشان م ییاجرا یها لیکادر سمت راست فا میت سندگانیشده توسط نو یمشترک با چارچوب، نگهدار

نرم  ای عیبه صنا ،یبعد یدر  نسخه ها یژگیو نیا یارتباط ریکنند مس یمبادله م ییبه اجرا ییاجرا لیفا کی قیداده ها را از طر
مثال استفاده از  کینرم افزار آنها  دیقابل توجه کار کن یسیبدون بازنو یپرواز عدد سازهیدهد با شب یاجازه م ییکالا یافزارها

نشان داده شده است،  2. همانطور که در شکل یساز هیشبدر  مانکارانیپ ریشود خلبان خودکار از سا یامل مرا ش "اهیجعبه س"
 دارنیچ یهاجعبه گر،ید یهااز ماژول یاند. برخدر چارچوب ادغام شده یفرع یهامورد بحث در قبل بخش یتمام ماژول ها

حل کننده  کی، DG/FV انیدستور حل کننده جر کیخواهد شد، مانند  کپارچهی ندهی، در آ «یداخل تیکامپوز»کوچک در 
مشکلات    میمقابله کن یعدد الاتیس کینامیبا د میتوان ی. سپس منیمع یحل کننده ساختار کیمحدود، و  یاجزا یساختار
 .CSD/RBD/FCSجفت 
 

 pitching a یساز هی: شبیپرواز عدد سازهی. کاربرد شب3
مدل موشک  عیسر شدنچیپ ندیفرآ یسازهیشب یبرا 2شده در بخش ارائه یپرواز عدد سازهیما از شبمدل موشک قابل مانور 

. عوامل. اهداف خاص قانون کنترل پرواز عبارتند از: )الف( میکنیبهره استفاده م می( و بهبود قانون کنترل با تنظ0قابل مانور )شکل 
 یاز حد به کاهش اضافه بارها شیب دهیکنترل پد یبهبود دقت کنترل؛ )ب( برا یبرا کیاستات یحذف خطا یحت ایکاهش  یبرا

 .یبهبود چابک یبرا جهیکاهش پاسخ زمان و در نت ی)ج( برا ؛یبزرگ ساختار
 

 
 یپرواز عدد سازهیشب یکل یطراح 7شکل 
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 ون کنترل وارونگی دینامیکی غیرخطیطراحی قان -3-1

فرآیند آماده سازی برای مدل موشک قابل مانور قبل از ویژگی های غیرخطی قوی را در زاویه حمله بالا ارسال می کند، که 
همچنین ممکن است منجر به یک اثر هیسترزیس ناپایدار قوی شود، بنابراین برای طراحی از روش وارونگی دینامیکی غیرخطی 

 اده شده است قانون کنترل در این کار یک سیستم غیرخطی وابسته می تواند با معادله زیر توصیف شود:استف
𝑣(𝑡) =  𝑋̇(𝑡) = 𝑓(𝑋(𝑡)) + 𝐺(𝑋(𝑡))𝑢(𝑡)                           (2) 

از کنترل ها هستند برخی  Gو  fمتغیر کنترل هدف است، و  t  ،uبا زمان است xمشتق  tیک متغیر حالت است،  xجایی که 
 معکوس باشد، پس:  𝐺(𝑋)توابع انتقال روش بازخورد حالت را می توان به صورت زیر توصیف کرد: اگر 

𝑢(𝑡) = 𝐺−1(𝑋(𝑡))[−𝑓(𝑋(𝑡)) + 𝑣(𝑡)]  = 𝐺−1(𝑋(𝑡))  [−𝑓(𝑋(𝑡)) + 𝑣(𝑡)]                                                (3) 

 م را می توان به یک سیستم دینامیکی خطی به شرح زیر کاهش داد :بنابراین سیست

𝑣(𝑡) =  𝑋̇(𝑡) = 𝑘[𝑋𝑐(𝑡) − 𝑋(𝑡)]                                        (4) 
به عنوان ورودی سیستم خطی گرفته می شود.   𝑋𝑐(𝑡)و  𝑋(𝑡)، خطا بین حالت واقعی 𝑋𝑐(𝑡)برای یک سیگنال معین 

سازی مدل قابل مانور، تکنیک جداسازی در مقیاس زمانی در طراحی قانون برای پیاده .بنابراین، سیگنال را می توان ردیابی کرد
ت جنبشی حلقه سریع است. معادلات سینماتیک به عنوان حلقه آهسته )حلقه بیرونی( و معادلا نترل وارونگی دینامیکی اتخاذ شدهک

)حلقه داخلی( در نظر گرفته می شوند. برای طراحی قانون کنترل حلقه آهسته، تأثیر متغیرهای سریع نادیده گرفته می شود. و برای 
 قانون کنترل حلقه سریع، متغیرهای کند تقریباً ثابت در نظر گرفته می شوند.

(. سپس 2( و آنها را به شکل معادله بازنویسی کنید. )2ه می کنیم. )برای حلقه بیرونی، معادلات سینماتیک را وارد معادل
 خواهیم داشت:

dα

dt
=q=α ̇ (t )=0 (t )+1 (t )q (t )                                       (5) 

 توان به صورت زیر هم نوشت:( را می0سرعت زاویه ای است. معادله ) qزاویه حمله، و  𝛼که در آن 

q(t)=1(t)-1[0(t)+q(t)]                                                         (6) 

 (، قانون کنترل حلقه آهسته را می توان به صورت زیر بدست آورد:0با توجه به معادله )

q(t)=k[αc(t)+α(t)]=>q
c
 =  Kα(αc- α)                             (7) 

 

 
 کنترل پرواز ستمیاز س یبعد 2. طرح  8شکل 

 
 K_αاست و  یا هیفرمان سرعت زاو q_cکه در آن 
 یکنترل حلقه آهسته است. سپس حلقه داخل یفاکتور بهره برا

 دهیناد ایعبارات مشتق پو راتیتأث نجایشود. در ا یم یطراح
نقش  یطور کل به ایمشتق پو یهاعبارت رایز شود،یگرفته م

بر  یکم ریثپاسخ با تأ ندیو تنها بر فرآ کنندیم فایرا ا ییرایم
گذارند. در همین حال، هزینه محاسبه نهایی تأثیر می جینتا

عبارات مشتق پویا با روش دینامیک سیالات عددی ناپایدار 
ود موشک نسبتا زیاد است. بنابراین، مدل آیرودینامیکی کانال فر

 را می توان به صورت زیر ساده کرد:
𝑚𝑎 = 𝑄𝑆𝑐𝐶𝑚(𝛼, 𝛿)                                          (8) 

 
 یحمله ها هیدر زاو ایپا یممان ها بی. ضرا 9شکل 

 .یانحراف سکان عمود ایمختلف مدل بر حسب زوا
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𝑄گشتاور شیب، 𝑚𝑎که در آن  =  𝜌𝑢2/2  ،فشار دینامیکی ورودی𝜌  ،چگالی جریان ورودیu  ،سرعت جریان ورودیS 
است.  𝛿و زاویه انحراف سکان  𝛼ممان شیب استاتیک است. ضریب، که تابعی از زاویه حمله 𝐶𝑚 طول مرجع، و  cمرجع، ناحیه 

 فرض کنید ضریب گشتاور شیب تقریباً با زاویه انحراف سکان خطی است، یعنی:

Cm(α,δ)=C̃m(α)+Cmδ(α)δ                        (9) 
 مشتق از لنگر شیب با توجه به زاویه انحراف سکان در𝐶𝑚𝛿(𝛼) ضریب گشتاور شیب را نشان می دهد و 𝐶̃𝑚(𝛼) که در آن 

𝛿 = مربوط می شوند و می توانند با درون یابی خطی از پایگاه داده آیرودینامیک  𝛼است. این دو کمیت فقط به زاویه حمله   0
 ادله جنبشی حلقه سریع را به صورت زیر نوشت:استاتیک به دست آیند. بنابراین می توان مع

𝑑𝑞

𝑑𝑡
=

𝑚𝑎

𝐼
=

𝑄𝑆𝑐[𝐶̃𝑚(𝛼) + 𝐶𝑚𝛿(𝛼)𝛿]

𝐼
                           (10) 

 اینرسی کانال پیچینگ است. مشابه طراحی حلقه آهسته، قانون کنترل حلقه سریع می تواند معادله زیر را به دست 𝐼که در آن 
 آورد:

𝛿 =
−𝑄𝑆𝑐𝐶̃𝑚(𝛼) + 𝐼𝑘𝑞(𝑞𝑐 − 𝑞)

𝑄𝑆𝑐𝐶𝑚𝛿(𝛼)
                        (11) 

ضریب بهره کنترل حلقه سریع است. با توجه به تقریب بین مدل آیرودینامیکی و کارخانه واقعی، گشتاور  𝑘𝑞که در آن 
( اغلب با مقدار فرمان مورد انتظار متفاوت است. 11( و )2شود. )آیرودینامیکی توسط انحراف سکان بر اساس معادلات تشکیل می

𝑒𝑠𝑠)بنابراین، یک خطای ایستا  =  𝛼 − 𝛼𝑐)  معمولاً بین مقدار حالت پایدار زاویه حمله𝛼  و فرمان یک𝛼𝑐  وجود دارد. خطای
استاتیک را می توان با افزایش ضریب بهره تا حدودی کاهش داد، اما به طور کامل قابل حذف نیست. بنابراین یک ادغام کننده 

 است  برای کاهش خطای استاتیک به حلقه آهسته معرفی شد:

qc=k_α (α_c-α)+k_iα ∫(α_c-α)dt       (12) 

های فیزیکی مانند حداکثر زاویه سکان که در آن کیا عامل افزایش یکپارچه است. در کاربردهای مهندسی، برخی محدودیت
d|Limit ای انحراف سکان و حداکثر سرعت زاویهxd|Limit های کنترل پرواز اضافه شود. این محدودیت های باید به دستگاه
غیرخطی ممکن است به واگرایی سیستم کنترل منجر شود. بنابراین، محدود کردن سهم یکپارچه ساز و سرعت زاویه ای فیزیکی 

فرمان در قانون کنترل برای افزایش پایداری و بهبود قابلیت پاسخ دینامیکی سیستم ضروری است. سیستم کنترل پرواز، که در 
ست که کنترل پرواز واقعی یک موشک را با یک کانال )پیچینگ( در نظر نشان داده شده است، یک مدل ساده شده ا 9شکل 

میلی ثانیه تنظیم شده است، نزدیک به پارامتر  2.0گرفته و بدون در نظر گرفتن محرک فرمان منعکس می کند. فاصله فرمان روی 
 واقعی محرک های درایو.

 نیدر ا رایاتخاذ شده است، ز یمحاسبات یها نهیدر هز ییصرفه جو یبرا میمدل ن کیمتر مکعب است.  لوگرمیک 122.0
نشان داده شده است.  6.2در شکل یمحاسبات یبیترک یهمپوشان یدر نظر گرفته شده است. شبکه ها نگیچیپ ندیمطالعه فقط فرآ

با  یدر صفحه تقارن شاقول، مواز xشود، که در آن محور  یاستفاده م پرواز کیدر مکان یبه طور کل نجایمختصات در ا ستمیس
در صفحه  zعمود بر صفحه تقارن شاقول در سمت راست موشک است. بدنه، و محور  yمدل به سر است، محور  یمحور طراح

بالا و انحراف رو به  بیش گشتاورمختصات،  ستمیس نیدارد، قرار دارد. در ااشاره  نیکه به زم y-xتقارن شاقول، عمود بر صفحه 
انحراف  یایمختلف حمله و زوا یایزوا یبرا بیگشتاور ش بیشود. ضرا یم فیمثبت تعر ریسکان به عنوان مقاد یبالا لبه جلو

 سکان در جدول
 

  
و  یپرواز عدد سازهیشب  یساز هیشب جی.  نتا11شکل 

 1مورد  یپرواز برا کیمکان

و  یپرواز عدد سازهیشب  یساز هیشب جینتا 12شکل 

 2مورد  یپرواز برا کیمکان
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 آیرودینامیکی استاتیک مشخصات -3-2

شناخته شده در شبیه سازی های  SAاست. مدل آشفتگی  2000000متر برابر 1و عدد رینولدز بر اساس  0.6عدد ماخ ورودی 
کلوین تنظیم شده است. طول مرجع به عنوان  222.10زیر اتخاذ شده است. دمای ورودی با توجه به محیط آزمایشی تونل باد روی 

 ,xc, yc)است. نقطه مرجع ممان  S pd 2/4 = 0.020111 m2در نظر گرفته می شود و منطقه مرجع  متر 0.16002قطر مدل 

zc) (9d, 0d, 0d)= (1.44018 m, 0 m, 0 m) انحراف  هی، زاو1. در جدول 10و شکل نشان داده شده است.  است و اینرسی
درجه( مشخص شده است. مشتقات لنگر  ac = 30حمله مورد انتظار ) هیزاو یدرجه برا 10.220به عنوان  dcشده سکان  دهیبر
 1ستون در جدول  نیبه دست آورد )به آخر بیلنگر ش بیضرا ریتوان از مقاد ی( را مd = 0°انحراف سکان ) هیبا توجه به زاو بیش

 یاست و زمان داریدرجه( پا a < 45 > ° 0در محدوده مورد نظر ) یکیکه مدل اساساً از نظر استات شودی(. مشاهده مدیمراجعه کن
 ایحمله بالاتر  یایحال، در موارد زوا نیاست. با ا ینسبتاً خط بیگشتاور شحمله کوچک هستند،  یایکه انحرافات سکان و زوا

قانون کنترل با  یطراح ط،یشرا نیشود. در ا یم داریناپا یکیشود و مدل از نظر استات یظاهر م یرخطیسکان بزرگتر، غ فاتانحرا
 .دشوار است یسنت یروش خط

 بهره مختلف با و بدون انتگرال. یفاکتورها یبرا یشش حالت معمول 2جدول 

 
 

 سود متفاوت یبا فاکتورها یموارد معمول -3-3
در هر  ییاز همگرا نانیشود. به منظور اطم یشروع م 0حمله  هیها از حالت ثابت همگرا در زاو یساز هیشب دار،یموارد ناپا یبرا

هر  یبرا یکیزیف یکه زمان واقع یشود. زمان یم میتنظ 100 یرو یفرع یمرحله بلادرنگ، مجموع مراحل شبه زمان تکرارها
 د. شو یکار متوقف م د،یرس هیثان 2مورد به 

 

 
 .4و مورد  3، مورد 2مورد  نیب سهیمقا 13شکل  

 
پردازنده  206ساعت و  200با  FT2000 یگاهرتزیگ 1.0 یهاCPUکلاستر مجهز به  کی یبر رو یپرواز عدد سازهیاگر شب

که منجر به  شودیصرف م گاهرتزیگ 3.0 نتلیا یهاخوشه با پردازنده یساعت برا 22حال، تنها  نیهر مورد اجرا شود. با ا یبرا
 یبرا یکیزیف یها تیاز محدود یهمانطور که قبلا ذکر شد، برخ .شودیم داریناپا دهیچیموارد پ یبرا یقابل قبول یمحاسبات ییکارا
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و حداکثر سرعت انحراف  d|Limitانحراف سکان  هیحالت حداکثر زاو نیوجود دارد. در ا یواقع طیدستگاه کنترل پرواز در شرا

توان از  یبهره کنترل را م یفاکتورها هیاول ریشوند. مقاد یمحدود م s) (/ 200 و ±20در محدوده  بیبه ترت xd|Limitسکان 
ن سرعت انحراف سکا 1/0از  شیب عیبهره حلقه سر بیضر ،ی( بدست آورد. به طور کلFMپرواز ) کیمکان یساز هیشب قیطر
 اسیدر مق یکند جداساز یم نیشود، که تضم یم میتنظ عیاز حلقه سر 1/0بهره حلقه آهسته حدود  بیشود، و ضر یم میتنظ
را به دست آورده  k_q = 25 و  k_α = 5 ه،یبهره کنترل اول یاز فاکتورها یپرواز، گروه کیمکان یساز هیبا توجه به شب یزمان

 زی( نk_q = 50و  k_α = 10بزرگتر ) شیافزا ی( با فاکتورها2در جدول  2)مورد  یمورد سه،یمقا ی(. برا2در جدول  1)مورد  میا
ه است. شد یساز هی( با انتگرال شب2در جدول  0و مورد  3دو مورد )مورد  ک،یاستات یحذف خطا یدر نظر گرفته شده است. برا

 یکیزیف یها تیمحدود ریتأث شیآزما یمختلف برا یها تی( با محدود2در جدول  6و مورد  0)مورد  گریدو مورد د ن،یعلاوه بر ا
 .رندیگ یمورد بحث قرار م یبعد یفرع یها در بخش ها تیدر نظر گرفته شده اند، محدود

 
 پاسخ شش مورد یپارامترها سهیمقا 3جدول 

 
 

 
 2مورد  FMو  NVFنتایج شبیه سازی  12شکل 

 
 بدون انتگرال Pitching-upشبیه سازی  -3-4

(. در این شکل، محور عمودی سمت چپ 11مقایسه شده است )شکل  1در مورد  مکانیک پروازساز پرواز عددی و نتایج شبیه
را نشان می دهد و محور عمودی سمت راست نشان دهنده سرعت  متغیرهای زاویه ای )زاویه حمله مدل و زاویه انحراف سکان(

 مکانیک پروازنتایج شبیه سازی  "SIM"ساز پرواز عددی و نتایج شبیه "دینامیک سیالات عددی  "مدل است. افسانه  xزاویه ای 
ددی به طور کامل در ساز پرواز عرا نشان می دهد. از آنجایی که اثرات ناپایدار در روش شبیه MATLAB-Simulinkتوسط 

قابل ثبت مکانیک پرواز نظر گرفته می شود، نیروهای آیرودینامیکی ناپایدار باعث پاسخ تاخیری می شوند که توسط شبیه سازی 
دهد. این پدیده را نشان میمکانیک پرواز سازی تر از نتایج شبیهنیست. بنابراین، نتایج مبتنی بر دینامیک سیالات عددی یک عقب

ساز پرواز عددی برای طراحی قوانین کنترلی است. علاوه بر این، تفاوت هایی بین زوایای حمله دهنده اهمیت استفاده از شبیهنشان 
درجه( نسبت به  1وجود دارد، اگرچه هر دو زاویه دارای خطای استاتیکی )حدود مکانیک پرواز ساز پرواز عددی و حالت پایدار شبیه

دلیل عدم دقت جزئی مدل آیرودینامیکی هستند. خطای استاتیک به طور خلاصه به شرح زیر تحلیل می  زاویه هدف مورد انتظار به
 0ای شیبدار درجه و سرعت زاویه 30آل، یعنی زمانی که زاویه حمله ( در حالت برش ایده11( به معادله )2شود. جایگزینی معادله )

 قانون کنترل برابر است با در ثابت حالت سکان انحراف زاویه است، ثانیه بر( °)

𝛿∞ =
−𝑄𝑆𝑐𝐶̃𝑚(30 + 𝑒𝑠𝑠) − 𝐼𝑘𝑞𝑘𝛼𝑒𝑠𝑠

𝑄𝑆𝑐𝐶𝑚𝛿(𝛼)
=

−𝐶̃𝑚(30°)

𝐶𝑚𝛿(30°)
                                               (13) 

𝐶̃𝑚(30°) 1مطابق جدول  = 𝐶𝑚𝛿(30°)و  18.138− = بنابراین زاویه انحراف سکان واقعی در این  1.4763−
درجه است. این منجر به یک زاویه حمله  10.220درجه است که بزرگتر از زاویه انحراف سکان بریده شده واقعی  -12.226حالت 

 .( را می توان به صورت بازنویسی کرد13، معادله )1حالت پایدار بزرگتر می شود. برای حالت پایدار مورد 
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𝛿∞ =
−𝑄𝑆𝑐𝐶̃𝑚(30° + 𝑒𝑠𝑠) − 𝐼𝑘𝑞𝑘𝛼𝑒𝑠𝑠

𝑄𝑆𝑐𝐶𝑚𝛿(30° + 𝑒𝑠𝑠)
≈

−𝑄𝑆𝑐𝐶̃𝑚(30°) − 𝐼𝑘𝑞𝑘𝛼𝑒𝑠𝑠

𝑄𝑆𝑐𝐶𝑚𝛿(30°)
       (14) 

𝑒𝑠𝑠از آنجایی که خطای استاتیکی  > یابد و در نتیجه است، زاویه انحراف سکان با فاکتورهای بهره کنترلی افزایش می 0
(. افزایش فاکتورهای 2یابد. بنابراین، دو عامل افزایش کنترل برای مقایسه دو برابر می شوند )مورد خطای استاتیک کاهش می

می تواند پاسخ را تسریع کند، اما فاکتورهای افزایش بیش از حد بزرگ ممکن است کل سیستم را بی ثبات کند. بهره کنترلی نیز 
نشان داده شده است( قبلاً تمایل به واگرایی داشته  12)خطوط خط تیره در شکل  مکانیک پرواز، نتایج شبیه سازی 2برای مورد 

( همچنان می توانند همگرایی را به دلیل اثرات ناپایدار حفظ کنند. 12ه شده در شکل ساز پرواز عددی )نشان داداند، اما نتایج شبیه
یعنی میرایی بزرگتر می شود. با این حال، برای کاهش بیشتر خطای استاتیک یا تسریع در زمان پاسخ، افزایش فاکتورهای افزایش 

 کنترل ممکن است نامعتبر شود.

 

 زشبیه سازی مانور با یکپارچه سا -3-5

(، برای حذف بیشتر خطای استاتیک، یک انتگرالگر به حلقه بیرونی اضافه می کنیم. پس از اتخاذ 10با الهام از معادله )
 انتگرالگر، زاویه انحراف سکان حالت پایدار را بدست می آوریم:

𝛿∞ =
−𝑄𝑆𝑐𝐶̃𝑚(30°) − 𝐼𝑘𝑞𝑘𝑖𝑎𝐼ℎ𝑖𝑠𝑡𝑜𝑟𝑦

𝑄𝑆𝑐𝐶𝑚𝛿(30°)
 

𝐼ℎ𝑖𝑠𝑡𝑜𝑟𝑦 که در آن  = ∫(𝛼𝑐 − 𝛼)آید آل به دست میدامنه انتگرال تاریخی است. هنگامی که حالت برش ایده(AC = 

0°) ، 𝐼ℎ𝑖𝑠𝑡𝑜𝑟𝑦تواند خطای استاتیک را کاملاً حذف کند. دو مورد با ضریب بهره شود و میثابت می𝑘𝑖𝑎 = 1  شبیه سازی  0و
نشان  13مقایسه شده است، همانطور که در شکل  2(. نتایج این دو مورد با نتایج مورد 2در جدول  0و مورد  3شده است )مورد 

را اندکی کاهش می دهد، اما بیش از حد بسیار بدتر می شود.  0و مورد  3داده شده است. معرفی انتگرالگر زمان پاسخگویی مورد 
(، اما افزایش بیش از حد آشکارا (b)13کمی سریعتر می شود )شکل   𝑘𝑖𝑎پایدار با افزایش  سرعت نزدیک شدن به مقدار حالت

منفی است، به سمت انحراف سکان a <ac ،  𝐼ℎ𝑖𝑠𝑡𝑜𝑟𝑦گر تحلیل کرد: وقتی توان از ویژگی انتگرالبیشتر است. این پدیده را می
دهد و از شود. وقتی یک موشک به رشد خود ادامه میتر مدل میفزایشی قویرود، و در نهایت منجر به یک حرکت اتر میبزرگ

ac دهد. ماند، به طوری که موشک به افزایش روند افزایش خود ادامه میشود، تاریخچه در یک برد مشخص منفی میبزرگتر می
نسبی میرایی را کاهش می دهد. بنابراین، سیستم به طور  "اینرسی"تجزیه و تحلیل برای فرآیند پایین آمدن مشابه است: افزایش 

 نرخ پاسخ سریعتر می شود و بیش از حد نیز افزایش می یابد میرایی را کاهش می دهد. بنابراین، نرخ پاسخ تبدیل خواهد شد.
تنها  نگیچیپ ندیمحدود، فرآ یبا توجه به منابع محاسبات

، t = 2sحال، در  نیشده است. با ا یساز هیشب هیثان 2 یبرا
شود. ممکن است  یبدتر م یبا انتگرالگر حت یساز هیشب جینتا

( تا به مقدار مورد هیثان 10از  شیطول بکشد )ب یادیزمان ز
 شیافزا زمان، نیکاهش ا یبرا یراه عمل کیانتظار برسد. 

 یممکن است باعث ب نیحال، ا نیاست. با ا ایک شیافزا بیضر
 Ik_q k_iaاست که بخش   نیا جهیشود. نت ستمیس یثبات

I_historyهی( و زاو10محدود شود. با توجه به معادله ) دیبا 
 Ik_q k_iaمورد انتظار کوتاه شده حمله، 

I_history217.025 نییتع نبه عنوا تیمحدود نیاست. بنابرا 
 .شود یم

 
 .6و مورد  1مورد  نیب جینتا سهیمقا 15شکل 

 
| Ik_q k_ia I_history|< 250  با〖 k〗_ia نشان داده شده  10در شکل  یعدد جهی(. نت2در جدول  0)مورد  00بودن

شدن به مقدار  کی. نرخ نزدابدی شیبرابر افزا 00 یساز کپارچهیره به بیاگر ضر یاست، حت 3مشابه مورد  باًیاز حد تقر شیاست. ب
 .ابدی یمعنا بهبود م کیعملکرد کنترل کننده به  نیرابناب ابد،ی یم شیافزا یاندک داریحالت پا

 هینشده است. با توجه به حداکثر سرعت زاو فیاز حد آشکارا ضع شیب شینشان داده شده است، افزا 10که در شکل  همانطور
. حداکثر سرعت میکن یم یمعرف 0( بر اساس مورد 2سکان )مورد در جدول  یا هیسرعت زاو یرا برا یتی، ما محدود1در مورد  یا

بر  یمبتن یپرواز عدد سازهیشب جی. نتاqc|< 120 | تیما انتخاب محدود نیاست، بنابرا s)(/ 92.132 1( در مورد xmax) یا هیزاو
شود. در  یم دیناپد باًیاز حد تقر شیشده است. ب سهیمقا 1شده و با موارد مورد  میترس 10در شکل  یعدد الاتیس کینامید

دهد  یشود، که نشان م یکوتاه م یطور قابل توجه بهشود و زمان پاسخ  یحذف م کیاستات ی، خطا1با خط مبنا در مورد  سهیمقا
 .افتهیاست بهبود  یهیعملکرد کنترل بد
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انحراف سکان حالت  هی، زاوa1حمله  داریحالت پا هی. زاومیده یم شیهر شش مورد نما یبرا 3در جدول  عملکرد پاسخ را ما
به  شی. زمان افزاشوندیم سهیاز حد( مقا شیب rpو  ts می، زمان تنظtr شی)مانند زمان افزا یکینامید ی، و پارامترهاd1 داریپا

 ییبه زمان پاسخگو tr میرسد. زمان تنظ یم داریبار به مقدار حالت پا نیاول یکه مدل برا یمانشود ز یم فیعنوان زمان پاسخ تعر

شود.  یم فیتعر 0.1 ±کند. باند خطا به صورت  یخاص تجاوز نم یباند خطا کیاز  گریمدل د تیاشاره دارد که وضع
overshoot یقابل توجه زانیبه م کیاستات یاست که خطا یهیاست. بد داریاز حد و مقدار حالت پا شیپاسخ ب نینسبت ب 

 یا هیحال، اگر سرعت زاو نیشود. با ا یکوتاه م اریبس شیکنترل، زمان افزا شیافزا یفاکتورها شیافزا با و آن ابدی یکاهش م
(، 6سکان )مورد  یاهیسرعت زاو تیمحدود ی. با معرفابدی یم شیاز حد افزا شیب لیبه دل میمحدود نباشد، زمان تنظ qcسکان 

که حرکات  ییاز آنجا 6و مورد  2، مورد 1مورد  انیجر یساختارها سهیقا. م3.6از حد را حذف کرد.  شیب یادیتا حد ز توانیم
 ی)با فشارها ارهایشده است. مع سهیرا مقا 6و مورد  2، مورد 1مورد  انیجر یمشابه است، ما فقط ساختارها 0-2در موارد  بیش

 یشانیپ یدلتا یهابال ییان در لبه جلویجر ی. جداساز6و مورد  2، مورد 1مورد  یبرا یمعمول ی( در شش نقطه زمانیمختلف رنگ
 یتنها در نوک سکان رخ م انیجر یحمله کوچک، جداساز یایحال، در زوا نی. با اشودیم دهیحمله بزرگ د یایها در زواو سکان

 ییجلو یدلتا یبالها یشود رو یاست که باعث م 00حمله حدود  هی، حداکثر زاوovershoot دهیپد لی، به دل2مورد  یدهد . برا
 ییحال، در حالت برش نها نی(. با ادینیبب 12بزرگ شده را در شکل  یدارد و سکان ها کاملاً از هم جدا شده اند )نماها انیبدن جر

 هستند. کسانی گریکدیبا  باًیتقر 6و مورد  2، مورد 1مورد  انیجر ی(، ساختارهاt= 2.0 sمثال  ی)برا

دهد.  ینشان م میتنظ نیمختلف حمله در ح یایمختلف با زوا یرا در مراحل زمان 6مدل مورد  ییفضا انیخطوط جر 12 شکل
 دییتا شتریب ندهیتونل باد در آ یها شیرا با آزما جیحمله به وضوح قابل مشاهده است. ما نتا هیبا زاو انیجر یجداساز یالگوها
 کرد. میخواه

 

 یریگجهی. نت4
 هیشب نیکار ارائه شده است. ا نیدر ا کیزیچند ف یپرواز مجاز یسازهیشب یبرا CFD/RBD/FCSشده جفت سازهیشب کی

و  یدرجه ازاد 6پرواز  کیحل کننده مکان ا،یپو یدیبریبالا، ژنراتور شبکه ه یبا کارآمد RANS داریناپا یساز حل کننده مواز
 کند. یکنترل پرواز را ادغام م

توسعه داد. به  ندهیدر آ گرید کیزیچند ف یادغام حل کننده ها یتوان برا یرا م چارچوب :گرا یش یدرون کی انونق

ادغام  ایشبکه پو دیدر بسته تول یشبکه همپوشان کیبا سطوح کنترل منحرف، تکن هینقل لیمانور وسا یبه پروازها یدگیمنظور رس
توسعه داده شده است. هر دو روش  یهمپوشان شبکهمونتاژ  ییبهبود کارا یبرا یمواز یروش حفره برش ضمن کیشده است و 

CFD/RBD که قانون کنترل پرواز در نظر گرفته  یشوند، در حال یساز ادغام م هیموارد مختلف در شب یبرا یاتصال شل و قو
 نقانو یطراح یبرا یرخطیغ یکینامید ی. روش وارونگیفعال کردن سطوح کنترل یبرا یخارج یورود کیشود. به عنوان  یم

 ندیفرآ لیو تحل هیو تجز یسازهیشب قی. از طرنگیچیمدل موشک قابل مانور در کانال پ کی .کنترل پرواز به کار گرفته شده است
 شی. موارد آزمادیآیکنترل بهتر به دست م شیاز عوامل افزا یاو مجموعه ابدییبهبود م هیپا یکینامید یمانور، قانون کنترل وارونگ

 لیپرواز ممکن است به دل کیمکان یهایسازهیحمله بزرگ، شب یایوادر ز ییهوا هینقل لیوسا عیمانور سر یکه برا دهدینشان م
 تواندیم یعدد الاتیس کینامیبر د یمبتن یپرواز عدد سازهیبزرگ شود. شب یمنجر به خطاها یکینامیرودینادرست مدل آ بیتقر

شده را در نظر کارخانه کنترل یقو داریناپااثرات  رایکنترل ارائه دهد، ز ستمیس یرا برا یپاسخ حلقه بسته قابل اعتمادتر یهایژگیو
 سازهیشب یرا با استفاده از ابزارها کپارچهی یچند رشته ا یساز نهیبه میتوان یمطالعه، ما م نیگرفته است. مهمتر از آن، بر اساس ا

 .میمحقق کن ندهیدر آ یپرواز عدد
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