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 In this paper, control and guidance system of a spinning flight vehicle with a single plane of 
dithering canard control fins are investigated. Decreasing the number of actuators, lowering the 
vehicle weight, and reducing the final cost are outcomes of applying two canard controls; 
however, the control system will become complicated due to guidance system interaction. 
Producing asymmetric force and torque in yaw direction is the result of this interaction. Dithering 
canard is proposed for proper control of this spinning vehicle. Dithering canard adjusts its 
deflection with respect to the roll attitude of the flight vehicle. In this paper, a method is proposed 
for control and guidance of this spinning vehicle with dithering canard. This method is 
investigated in a six DOF flight simulation in presence of IR seeker, autopilot, gyro, actuators. 
Appropriate simulation results in various flight situations verify the proper performance of this 
new control method. 
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 مقدمه - 1

تغییر زاویه استفاده از  یک جسم پرنده هاي مرسوم براي کنترلاز روش
روش اول . ودتواند به دو روش انجام ش، که میاست) هابالک(سطوح کنترلی 

 روش دومو  1هاي تعبیه شده در عقب جسم پرنده یا دمبالکاستفاده از 
لازم به  ].1،2[است  2یا کانارد هاي متحرك جلوبا استفاده از بالک کنترل آن

ها نیز جز دو روش مرسوم یاد شده، روش کنترل از راه بال توضیح است که به
گاهی نیز . شدهاي پیش به کار گرفته میبراي برخی از وسایل پرنده در سال

در  ].3،4 [ها جهت اثربخشی بهتر ممکن است استفاده شودادغام این روش
ها و استفاده از سیستم محرك پلاسمایی جهت برخی مواقع حذف این بالک

                                                                                                                                           
1- Tail 
2- Canard 

  .]5،6[تر مورد بررسی قرار گرفته است رسیدن به پاسخ زمانی کوتاه
هاي کنترلی، کنترل اجسام پرنده صرف نظر از مکان قرار گرفتن بالک

گیرد، اما اگر جسم پرنده به چرخان معمولاً توسط چهار بالک انجام میغیر
متفاوت هاي ثابت و یا زوایاي وسیله برخی عوامل خارجی از جمله زاویه بالک

، )کنترل کانارد(ها به صورت کنترل شده چرخانده شود؛ دو بالک در جلو نازل
ها در جهت کنترل سمت و پیچ جسم پرنده به دلیل همبستگی این کانال

تواند از نقطه نظر طراحی مکانیکی این موضوع می. غلتش کافی خواهد بود
با م پرنده طراحی جسافزار جسم پرنده شود، ولی بسبب ساده شدن سخت

ایجاد زیادي را  مشکلات مهندسیتوجه به غلتش حول محور طولی خود، 
و حضور  سیستم هدایتناشی از تداخل این مشکلات  از طیف وسیعی. دکنمی

ها، طراحی به دلیل این پیچیدگی. سمتی استنامتقارن نیروها و گشتاورهاي 
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  .]7[است  کنترلر براي اجسام پرنده چرخان جزو تحقیقات اخیر بوده
مشکلات  ،هاي کنترل کانارداستفاده از سیستم از لحاظ آیرودینامیکی نیز

ایجاد سبب کانارد  کنترل .می کند ایجادنسبت به کنترل دم طراحی اضافی 
 هايممکن است سرعت هاهگرداب. شودمی عقب بالکبر  هائیگردابه جریان

، 1پدیده غلتش معکوس سبب کنند که خودالقا  عقب ی را در سطح بالکبالای
. شود بر بالک 4برا نیروي ، و تغییر3، افزایش درگ القا شده2سمت ناسازگار

 باشد،جدي  یشکلتواند ممی 5تغییر زاویه بالک به صورت نوسانیبر این، علاوه
سریع به اندازه کافی  اي بالاي غلتش،هاي زاویه سرعت در نتوانداگر عملگر 

 درهدف  ردیابی برايیا یک سیستم هدایت، و  6اگر جستجوگر ].8[بچرخد 
مشکلات بیشتري نیز رخ  مورد استفاده قرار گیرد، جسم پرنده کانارد کنترل

  .خواهد داد
یک سیستم کانارد که  نیست ابه این معن یاد شده مشکلاتاما وجود 

- جسم پرنده کانارد کنترل به طور معمول اثر؛ بلکه شود باید استفادهنکنترل 
، همچنین دهدزاویه حمله افزایش می اضافه کردنخود را با  7لیبخشی کنتر

- مزایایی از جمله مانورپذیري بالاتر و گشتاور لولاي کمتر نسبت به سیستم
براي نمونه استفاده از کانارد کنترل در وسایل دوش  .هاي با کنترل دم دارد

هاي پیشین عملکرد بهتري داشته ها نسبت به مدلسبب شده تا آن 8پرتاب
  .]9[باشند 

جهت کنترل جسم پرنده چرخان مورد مطالعه، استفاده از کنترل کانارد 
روش پیشنهادي در این مقاله بر این مبنا . با توجه به مزایاي آن انتخاب شد

گیري از دو و تنها با بهره 9بنا شده است تا با ترکیب سیستم هدایت و کنترل
، هدف را شناسایی کرده و به آن 10در جلو به صورت نوسانیبالک کانارد 

 ا غلتش جسم پرندهبمتناسب کانارد نوسانی زاویه انحراف خود را . اصابت کند
سازي آیرودینامیکی هرچند مدل. کندمی حول محور طولی خود تنظیم

هاي محققان بوده منديوسایل پرنده چرخان با کانارد نوسانی از جمله علاقه
نوع از وسایل  سازي سیستم کنترل و هدایت ایندر زمینه مدل ،]10،11 [است

ارشد نوردمن در رساله کارشناسی. اي صورت گرفته استپرنده کمتر مطالعه
سازي جستجوگر مادون قرمز این نوع وسایل را به عنوان یک ژایرو خود مدل

کی آنرا و کوشش کرده است تا مدارات الکتری ]12[مورد بررسی قرار داده 
تنها تحقیق قابل توجه صورت گرفته در زمینه کنترل مربوط به . مدل کند

لستاج به بررسی و مقایسه پاسخ فرکانسی یک وسیله . است ]13[لستاج 
وي به کمک توابع تبدیل استخراجی براي . چرخان و غیر چرخان پرداخت

ه هاي پروازي جسم پرنده چرخان نشان داد رفتار یک جسم پرندکانال
هاي کنترلی دو چرخان با بالکچرخان، برابر با رفتار یک جسم پرنده غیر

ولی با تأثیربخشی کنترلی نصف آن است و ) کنترل با چهار بالک(اي صفحه
سازي همچنین دستور کنترل نیازمند به افزودن سیگنال غلتشی خطی

انسی تحلیل فرک. ، متناسب با دو برابر سرعت غلتش وسیله است)سازنوسان(
صورات گرفته توسط لستاج مبنایی شد تا روش پیشنهادي دراین مقاله بر این 
اساس بنا شود تا با ترکیب سیستم هدایت و کنترل این جسم پرنده چرخان و 

گیري از دو بالک کانارد در جلو به صورت نوسانی، بتوان هدف را تنها با بهره
ته جالب توجه در مورد این نک. شناسایی کرده و آن را مورد اصابت قرار داد

                                                                                                                                           
1- Roll reversal 
2- Adverse yaw 
3- Induced drag 
4- Lift 
5- Dither 
6- Seeker 
7- Effectiveness 
8- Mortar projectile 
9- Integrated control and guidance system 
10- Dithering canard 

سیستم پروازي این است که در عین سادگی سیستم کنترل و هدایت و بدون 
  .گیردکنترل غلتش، برخورد به هدف صورت می

بررسی عملکرد سیستم کنترل و هدایت یک جسم  ،رویکرد این مقاله
از دینامیک ، یک مدل ریاضی 2در بخش  .پرنده چرخان با کانارد نوسانی است

 3در بخش  سیستم هدایت و کنترل جسم پرنده .شرح داده شده استسیله و
شرایط مختلف و  در پروازيسازي نتایج شبیه .مورد بررسی قرار گرفته است

بخش در  در حضور مانور هدف و همچنین آنالیز خطاي ضرایب آیرودینامیکی،
 شده بیان نهایی گیرينتیجهنیز  5در بخش  .مورد بحث قرار گرفته است 4

 .است

 سازي پروازي جسم پرنده چرخانمدل - 2
دست آورده معادلات حرکتی وسیله در آغاز دستگاه مختصات چسبیده براي به

در راستاي محور طولی  xدر این دستگاه محور . گیریمبه بدنه را در نظر می
 .قرار دارند 1در راستاي نشان داده شده در شکل  zو  yوسیله، محور

شود، بهم مشاهده می) 2و  1(معادلات حرکتی جسم پرنده که در معادلات 
مربوط به معادلات نیرویی و معادله ) 1(معادله . خطی هستندو غیر 11وابسته

  .] 12[مربوط به معادلات گشتاور هستند ) 2(

)1(  
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, هاي کمیات مختلف در راستاي محورهايکه مولفه ,z y xعبارتند از :
, ,Z Y X ،نیروهایی خارجی وارده بر وسیله, ,N M L  گشتاورهاي خارجی

,وارده بر وسیله،  ,w v u هاي سرعت جسم پرنده،مولفه, ,r q p هاي مولفه
،هاي زاویهسرعت ,اي جسم پرنده ,x y zI I I اي گشتاورهاي اینرسی لحظه

,جسم پرنده و  ,xy yz xzI I Iضرب آن اي حاصلگشتاورهاي اینرسی لحظه
اگرچه . کنداي جسم پرنده که با زمان تغییر مینیز جرم لحظهsMهستند و

در معادلات بالا جرم، گشتاورهاي اینرسی و مرکز جرم می توانند با زمان 
هائی که سرعت تغییرات مرکز جرم و گشتاورهاي تغییر کنند اما از ترم

  . ر شده استاینرسی را در خود دارند به دلیل کوچکی صرف نظ
  

  
 جسم پرنده و طرز قرار گرفتن محورهاي مختصات شماتیک 1 شکل

                                                                                                                                           
11- Coupled 
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ضرب اي حاصلهمچنین با توجه به کوچک بودن گشتاورهاي اینرسی لحظه
  :در جسم پرنده مورد مطالعه داریم

  0xy yzI I  

  :شوندتبدیل می) 3(در نهایت معادلات گشتاور، به معادله 

)3(  

 
   

 

    

    

     

 



 

2 2

x xx xz zz yy xz

y yy xz xx zz

z xz zz yy xx xz

M pI rI qr I I qpI

M qI p r I pr I I

M pI rI pq I I qrI

 

نیروهاي آیرودینامیکی وارد بر جسم به صورت توابعی از زوایاي حمله و زوایاي 
به دست  3زاویه شهپر aو  2زاویه سکان r، 1زاویه بالابر eها یعنی بالک
و  5زاویه حمله کلی ،4زاویه حمله با فرض کوچک بودن زوایاي . آیندمی
نیروها6زاویه جانبی ، ( ) ,( ) ,( )B B B

A z A y A xF F F  وگشتاورهاي آیرودینامیکی

 ( ) ,( ) ,( )B B B
A z A y A xM M M آیرودینامیکی، به شکلی که در حسب ضرایب بر

  :]14 [آینددست میشود، بهمشاهده می) 4(معادله 

   

 

 

   

 

 

      
 

   
 
 

   
 

0
( )

( )
2

( )
2

e a r

r

e

B
A x x x x e x a x r

B
A y y y r yr

B
A z z z e yq

F qS C C C C C

r DF qS C C C
v

q DF qS C C C
v

 

)4(  



 

 



 

 

 
  

 
 

   
 
 

   
 

( )
2

( )
2

( )
2

a

e

r

B
A x L a Lp

B
A y M M e Mq

B
A z N N r Nr

p DM qSD C C
v

q DM qSD C C C
v

r DM qSD C C C
v

 

شود، به صورت زیر تعریف که هد دینامیکی نامیده می qدر رابطه اخیر 
  :شود می

 21
2

q v  

نیز در  DوS. است wbvاندازه بردار سرعت vچگالی هوا و که در آن 
. ترین قطر خارجی بدنه جسم هستندبه ترتیب سطح مقطع و بزرگ) 4(روابط 
,آیرودینامیکی ضریب ,z y xC C C  مربوط به نیروهاي آیرودینامیکی در جهت

x ،yو z ی و ,ضریب آیرودینامیک ,N M LC C C  مربوط به گشتاورهاي
هاي آزمایشگاهی و این ضرایب با روش. هستند zوx ،yآیرودینامیکی در جهت 

سب شکل جسم و عدد ماخ، به دست حیا با انجام محاسبات آیرودینامیکی، بر
ضمنا در روابط بالا فرض محدوده تغییر خطی براي نیروها و . آیندمی

  .گشتاورهاي ایرودینامیکی مستطر است
تا 1(دست آمده در معادلات توجه شود که نیروها، گشتاورها و زوایاي به

ها ندر دستگاه مختصات بدنی چرخان هستند و در بسیاري از مواقع باید آ) 4
در این جسم پرنده خاص . چرخان منتقل شوندبه دستگاه مختصات بدنی غیر

شود و هاي مربوط به آن حذف میبه دلیل وجود نداشتن بالک شهپر کلیه ترم
هاي عقب که وظیفه پایدارسازي را برعهده دارند، با قرار گرفتن به بالک

  .شوندوجود آمدن زاویه غلتش میصورت قرینه سبب به
                                                                                                                                           
1- Elevator 
2- Rudder 
3- Aileron 
4- Angle of attack 
5- Absolute angle of attack 
6- Side slip angle 

  مشخصات جسم پرنده و ضرایب آیرودینامیکی آن 1جدول 
  پارامتر  مقدار

04/0 Ixx (kg.m^2) 
4  Iyy (kg.m^2) 
20  m (kg) 

25/0 -  zC  
1-  MC  
8  ezC  

3/0-  LpC  
02/0 -  aLC  

60-  MqC  
1  

0xC  

  سازي پرواز جسم پرندهبرنامه شبیه -2-1
- در کنار معادلات پروازي بیان شده در قسمت پیشین، دریک برنامه شبیه

و  ها، جستجوگر و سیستم هدایت، بالک++Cافزار در محیط نرم سازي پروازي
استفاده  4براي حل معادلات از روش رانگ کوتاي مرتبه . اندکنترل مدل شده

گشتاورهاي  و موقعیت مرکز جرمنیروي پیشبرندگی، جرم، طول، . شده است
 7افزار دتکاماز نرم(برخی از ضرایب آیرودینامیکی  اینرسی جسم پرنده و

  .شوددیده می 1در جدول ) ]15[استخراج شده است 

 :هدایت و کنترل جسم پرنده سیستم - 3
تحلیل فرکانسی صورت گرفته توسط طور که در مقدمه بیان شد، همان

مبنایی شد تا روش پیشنهادي در این مقاله بر این اساس بنا  ]13[لستاج 
گیري از دو بالک و تنها با بهره شود تا با ترکیب سیستم هدایت و کنترل

هدف را شناسایی کرده و آن را مورد  توانصورت نوسانی، بهکانارد در جلو به
  .اصابت قرار داد

 سسیستم دینامیکدر تحلیل فرکانسی صورت گرفته توسط لستاج، ابتدا 
کننده فیدبک حالت به صورت کلی براي یک کنترل طراحی بسته درحلقه 

به کمک توابع سپس ایشان . جسم پرنده چرخان در نظر گرفته شده است
هاي پروازي جسم پرنده چرخان و مقایسه آن با انالتبدیل استخراجی براي ک

کنترل با (اي هاي کنترلی دو صفحهچرخان با بالکرفتار یک جسم پرنده غیر
نشان داد رفتار یک جسم پرنده چرخان، برابر با رفتار یک جسم ) چهار بالک
چرخان ولی با اثربخشی کنترلی نصف آن است، همچنین دستور پرنده غیر
، )سازنوسان(سازي زمند به افزودن سیگنال اضافی غلتشی خطیکنترل نیا

  .متناسب با دو برابر سرعت غلتش وسیله است
اي در بر این اساس در این مطالعه، جسم پرنده چرخانی با سرعت زاویه

دور در ثانیه حول محور طولی آن در نظر گرفته شد و سعی  40تا  20حدود 
، روشی جهت ]13[شد تا با نتایج حاصله از تحلیل فرکانسی صورت گرفته در 

کنترل و هدایت این جسم پرنده چرخان خاص پیشنهاد شود که در عین 
هدف تواند به سادگی در استفاده از دو بالک کنترلی در جلو به صورت نوسانی،

نکته جالب توجه در مورد این . را شناسایی کرده و آن را مورد اصابت قرار دهد
هاي کنترلی به سیستم پروازي این است که به دلیل نوع قرار گرفتن بالک

وسیله نخواهد بود و تنها ژایروي غلتش  صورت قرینه نیاز به کنترل غلتش
به دلیل همین غلتش، سیستم . نرخ چرخش را به سیستم کنترل بازمیگرداند

کند و با توجه به همبستگی عمل می) کانال پیچ(کنترل تنها در یک کانال 
                                                                                                                                           
7- Missile Datcom 
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کانال سمت با کانال پیچ در غلتش، در صورت نیاز به حرکت در سمت، 
هاي کنترلی همراه با تنظیماتی که در ادامه توضیح داده خواهد حرکت بالک

  .شد، این نیاز را برآورده خواهد کرد
 1جهت هدایت جسم پرنده به سمت هدف، از نوعی هدایت تناسبی خاص

هاي کنترلی متناسب با نرخ چرخش استفاده شده است و در پی آن سیگنال
جستجوگر یک حسگر  .شودبین جسم پرنده و هدف تولید می 2خط دید

این حسگر همواره . مادون قرمز که از یک ژایروي چرخنده تشکیل شده است
اختلاف بین زاویه حسگر . ند تا خود را در راستاي هدف قرار دهدکتلاش می

هایی سینوسی به سیستم کنترل صورت سیگنالبا محور طولی جسم پرنده، به
سیستم کنترل به کمک قانون هدایت تناسبی جسم پرنده . شودفرستاده می

  .را به سمت هدف هدایت خواهد کرد
هاي کنترلی کانارد بالک در این جسم پرنده چرخنده، در صورتی که

زاویه ثابتی را به خود گیرند، نیروي برآیند در یک دور غلتش کامل برابر با 
؛ بنابراین در صورتی که نیاز به نیرویی در یک سمت )2شکل(صفر خواهد بود 

هاي خاصی عوض هاي کنترلی جهت خود را در موقعیتداشته باشد باید بالک
اي کنترلی در یک نیم دور غلتش جسم پرنده بالا هبراي نمونه اگر بالک. کنند

و در نیم دور بعدي پایین باشند، نیروي برآیند به سمت راست ایجاد خواهد 
 5تا  2هاي لازم به توضیح است که دامنه بیان شده در شکل). 3شکل. (شد

بعد هاي کنترلی است که به صورت بیمربوط به بیشینه میزان چرخش بالک
  .نشان داده شده

  

    
 ب الف

جهت : الف؛ هاي کنترلیصفر شدن نیروي برآیند در اثر زاویه ثابت بالک 2شکل 
  هاي کنترلی در یک دور غلتشنحوه انحراف بال: نیروي تولید شده، ب

  
 ب الف

: الف؛ هاي کنترلیدست آوردن نیروي سمتی در اثر تغییر حرکت بالکبه 3شکل 
  هاي کنترلی در یک دور غلتشنحوه انحراف بال: جهت نیروي تولید شده، ب

    
 ب الف

جهت نیروي تولید : سازي به جسم پرنده چرخنده، الفاعمال سیگنال خطی 4شکل 
  هاي کنترلی در یک دور غلتشنحوه انحراف بال: شده، ب

                                                                                                                                           
1- Proportional navigation 
2- Line of sight angle 

  
 ب الف

: الف؛ سازي با دامنه یکساناعمال سیگنال کنترلی به همراه سیگنال خطی 5شکل 
  هاي کنترلی در یک دور غلتشنحوه انحراف بال: جهت نیروي تولید شده، ب

  
 شکل شماتیک نحوه عملکرد سیستم کنترل جسم پرنده چرخان 6شکل 

درجه اختلاف  90در صورتی که نیاز به نیروي لیفت خالص باشد کافی است 
ترکیبی از هر هاي کنترلی ایجاد شود و اگر نیاز به نیرویی فاز در حرکت بالک

دو نیروي لیفت و سمت وجود داشته باشد، تأخیر فازي متناسب با آن نیرو به 
براي ایجاد این تأخیر فاز و تعیین . شودهاي کنترلی اعمال میحرکت بالک

سازي محل عوض شدن جهت بالکهاي کنترلی، دو سیگنال کنترلی و خطی
سازي، که با ل سیگنال خطیبا اعما. گیردمورد استفاده قرار می) سازنوسان(

کند، هیچ نوسان می) هرتز 100(تواتر تقریبی دو برابر تواتر جسم پرنده 
  ).4شکل. (شودنیروي خالصی تولید نمی

شود، در صورتی که دامنه سیگنال دیده می 5طور که در شکلهمان
 ∆φسازي یکسان باشد، تأخیر فازي به اندازه کنترل با دامنه سیگنال خطی

  .شودد و در نتیجه یک نیروي سمتی در جهت دلخواه ایجاد میایجا
  :سازي سیستم کنترل با توجه به فرضیات زیر صورت گرفته استدر ادامه، مدل

از دینامیک ژایرو و تأخیر ناشی از آن در دنبال کردن هدف صرف نظر  - 1
  .شده است

  .اندرض شدهآل فها کاملاً ایدهها صرف نظر شده و آناز دینامیک بالک - 2
وظیفه واحد اتوپایلوت، آشکار کردن سیگنال خطا، تبدیل سیگنال خطا 

، تأمین پایداري )هابالک(به فرم مناسب جهت اعمال به سطوح کنترل 
سیگنال خطا که ناشی از انحراف هدف و یا به . سیستم در طول پرواز است

ی سر عبارت دیگر میزان چرخش زاویه دید بوده از راه سیستم اپتیک
 .شودجستجوگر حس می

پس  .دهدساختار بلوکی واحد اتوپایلوت جسم پرنده را نشان می 6شکل
به بلوك هدایت، ) دست آمده استکه از ژایروي نرخی به(از ورود زاویه غلتش 

تأخیر فاز و دامنه مورد نیاز سیگنال کنترلی محاسبه شده و با سیگنال 
مناسب جهت اعمال به دو بالک کنترلی شود تا سیگنال ساز ترکیب مینوسان

  .دست آیدبه
دریافتی از مدار تعقیب جستجوگر داراي تواتر ) هدایتی( سیگنال خطا 

هرتز است که دامنه آن مقدار اعمال نیروي درخواستی به جسم پرنده را  250
این . کنددهد و فاز این سیگنال جهت اعمال نیرو را بیان مینشان می

سیگنال خطا و . تقیم قابل اعمال به سطوح کنترل نیستسیگنال ب طور مس
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 .بیان داده شده است) 5(مرجع در معادله 

)5(  

    
 

 

 

 

 

sin
2

sin

er r r

ref r m

AV X t t t

V A t t
 

دور جسم پرنده و  mدور روتور و  rکه X t دامنه و  t
 

فاز سیگنال 
شوند و بعد از عبور در ضرب کننده این دو سیگنال در هم ضرب می .خطاست

از فیلتر پایین گذر تنها بخش زیر را خواهیم داشت که داري تواتر غلتش 
 .جسم پرنده است و فاز و دامنه آن هم مرتبط با سیگنال خطاست

)6(          sin
2 m r
AV X t t t  

جهت خطی نمودن شتاب اعمالی به جسم پرنده و جلوگیري از حالت 
جهت این موضوع،  .داریم 1کنندهها نیاز به سیگنال خطیایستایی در بالک

شود که در خروجی ساز نیز به فیلتر اعمال میسیگنال مربوط به نوسان
) زهرت 100حدود ( سیگنال با تواتري حدود دو برابر تواتر غلتش جسم پرنده 

 :براساس اصل جمع آثار در خروجی فیلتر خواهیم داشت. کندتولید می
)7(             proportionalsin 2 (2 50) sinF m rV t K t  

proportionalKشود ضریب هدایت تناسبی است که در سیگنال کنترلی ضرب می.  
دست آوردن سیگنال خطا در برنامه شش درجه آزادي رتیکل جهت به
. سازي شدنشان داده شده است، مدل 7در شکل  چهصورت آنجستجوگر به

در (توان دامنه سیگنال کنترلی ها میاز رتیکل دریافت و به کمک آن θو  rسپس 
  .را معین کرد) در پی آن جهت نیروي برآیند(و فاز آن ) پی آن اندازه نیروي برآیند

  شرایط پروازي جسم پرنده چرخان مورد مطالعه 2جدول 
  مقدار  پارامتر

  صفر درجه  2زاویه سمت سکو
  درجه 20  3 زاویه بالابر سکو

  صفر درجه  4زاویه غلتش سکو
  متر بر ثانیه 25  سرعت خروج از لانچر

  متر 2  ارتفاع نقطه پرتاب
  متر بر ثانیه 100  سرعت هدف

  صفر درجه  5راه هدف
  ثانیهمتر بر  130  سرعت باد

  درجه 90  زاویه سمت باد
  متر در راستاي شمال 2000  فاصله هدف
  متر 1000  ارتفاع هدف

  

  
  ]12[شماي کلی رتیکل و جستجوگر مادون قرمز  7شکل 

                                                                                                                                           
1- Linearization 
2- Base azimuth 
3- Base elevation 
4- Base bank 
5- Target velocity bearing 

  
  مسیر پرواز در صفحه طولی 8شکل 

 
  مسیر پرواز در صفحه عرضی 9شکل 

ساز ضرب شده، سپس با سیگنال نوسان proportionalKسیگنال حاصل در 
. شودآمده براي اعمال به عملگر فرستاده می دستسیگنال به. شودجمع می

+ 1( پیش از اعمال، این سیگنال سینوسی تبدیل به یک سیگنال دو وضعیتی 
درجه  15ها بیشینه زاویه بالک. شودها فرستاده میشود و به بالکمی) - 1و 

  .کنندها بین مثبت و منفی این مقدار نوسان میخواهد بود و بالک

  سازينتایج شبیه - 4
جهت بررسی عملکرد سیستم کنترل و هدایت جسم پرنده چرخان مورد 

سازي شش درجه مطالعه، شرایط پروازي به نسبت دشوار در برنامه شبیه
 .شودمشاهده می 2برخی از این شرایط در جدول . آزادي قرار داده شد

توان به اثبات صحت نتایج کلی در ادامه آورده شده است که از آن می
) 9، 8(هاي شکل. رد کل سیستم در برخورد به هدف متحرك دریافتعملک

. دهدمسیر پرواز جسم پرنده و هدف در صفحات طولی و عرضی نشان می
شود جسم پرنده هدف را دنبال کرده و به آن طور که مشاهده میهمان

- هر چند در ابتدا چند متر خطا در سمت مشاهده می. برخورد نموده است
تم هدایت و کنترل آنرا جبران کرده و هدف اصلی که برخورد شود، ولی سیس

 .بوده، انجام شده است
با توجه به . زوایاي اولر جسم پرنده نشان داده شده است 10در شکل

. شودچرخان بودن وسیله، نوسانات در کانال پیچ و سمت مشاهده می
که  توجه شود. کندهمچنین زاویه غلتش به چرخان بودن وسیله اشاره می

کنترل این وسیله با چنین دور غلتش بالایی همواره چالش برانگیز بوده و 
  .سازي به کارایی روش مورد استفاده اشاره داردنتایج شبیه
تغییرات فاز و دامنه سیگنال خطا در رتیکل حین پرواز را نشان  11شکل

. شودها فرستاده میدست آمده براي اعمال به بالکسیگنال به. دهدمی
ها بین مثبت و منفی این درجه خواهد بود و بالک 15ها یشینه زاویه بالکب

    )12شکل. ( کنندمقدار نوسان می
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  )ب  )الف

  
  )ج

  حسب زمانغلتش بر -پیچ و ج -سمت، ب -تغییرات زاویه الف 10شکل 

    
  )ب  )الف

  دامنه -فاز ب - سیگنال خطا الف 11شکل 

    
  مسیر پرواز در صفحه عرضی در برخورد با هدف مانورکننده 13شکل   حسب زماندستور کنترلی بالابر بر 12شکل 
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  مسیر پرواز در صفحه طولی در برخورد با هدف مانورکننده 14شکل 

  
درصد خطا  20سازي پس از اضافه کردن نتایج به دست آمده از برنامه شبیه 15شکل 

  به ضرایب آیرودینامیکی

  کنندهشرایط پروازي جسم پرنده چرخان و هدف مانور 3جدول 
  مقدار  پارامتر

  صفر درجه  1زاویه سمت سکو
  درجه 20  2 زاویه بالابر سکو

  صفر درجه  3زاویه غلتش سکو
  متر بر ثانیه 25  سرعت خروج از لانچر

  متر 2  ارتفاع نقطه پرتاب
  متر بر ثانیه 100  سرعت هدف

  درجه 30  4راه هدف
  درجه بر ثانیه -5  نرخ چرخش هدف

  کیلومتر بر مجذور ساعت 2  نرخ تغییر سرعت هدف
  ثانیهمتر بر  130  سرعت باد

  درجه 90  زاویه سمت باد
  متر در راستاي شمال 2000  فاصله هدف

  متر 1000  هدفارتفاع 
  

براي بررسی عملکرد وسیله پرنده در صورت مانور هدف سناریویی به صورت 
بر سرعت در این سناریو کوشش شد تا علاوه. قرار داده شد 3زیر در جدول 

هدف و جهت آن، زاویه حرکت هدف نیز با زمان تغییر کند و پس از آن 
 13هاي گونه که در شکلهمان. عملکرد وسیله پرنده، مورد بررسی قرار گیرد

شود، این وسیله با کمک سیستم کنترل و هدایت خود، در مشاهده می 14و 
البته توجه شود که با تغییر نوع . هاي مانوردار نیز بالاستبرخورد با هدف

  .مانور هدف، تنظیمات اولیه پروازي نیز باید تغییر داده شوند
براي این جسم پرنده ارائه در ادامه، سعی شده است تا آنالیز خطایی 

                                                                                                                                           
1- Base azimuth 
2- Base elevation 
3- Base bank 
4- Target velocity bearing 

- درصد خطا در ضرایب آیرودینامیکی به 20براي این منظور حدود . شود
صورت توزیع نرمال وارد شده و عملکرد سیستم کنترل و هدایت تحت این 

سازي، میزان بار اجرا گرفتن از برنامه شبیه 100پس از . خطاها بررسی شد
  .داده شده استخطا در برخورد به هدف در شکل زیر نمایش 

شود هیچ یک از برخوردها داراي طور که در شکل مشاهده میهمان
اي عملکرد متر نیستند و نتایج به طور قابل ملاحظه 5خطایی بالاتر از 

  .کندسیستم کنترل و هدایت را تأیید می

  گیرينتیجه - 5
در این مقاله کوشش شده است تا سیستم هدایت و کنترل یک جسم پرنده 

مزایا و . بررسی شود کانارد نوسانیاي با یک دسته بالک تک صفحه چرخان
با توجه به . معایب استفاده از تنها دو بالک کنترلی کانارد بحث شده است

اي گیري از سیستم هدایت جهت برخورد به هدف، استفاده از بالک صفحهبهره
ایت این در این مقاله یک روش جهت کنترل و هد. کندمشکلاتی را ایجاد می

سازي اجزاي وسیله پرنده با کمک کانارد نوسانی ارائه شد و پس از مدل
مختلف وسیله از جمله جستجوگر مادون قرمز، اتوپایلوت و عملگر نتایج آن 

- سازي شش درجه آزادي به همراه آنالیز خطا نشاننتایج شبیه. بررسی شد
ه پرنده به هدف دهنده مناسب بودن سیستم کنترل و هدایت در برخورد وسیل
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