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شناسایی مدل غیر خطی آیرودینامیک هواپیما در مانور اسپین با استفاده ازمدل چند نقطه ای توسعه یافته
میرابوالفضل مختاری، مهدی سبزه پرور*

دانشکده مهندسی هوا فضا، دانشگاه صنعتی امیرکبیر، تهران، ایران

چکیده: در این تحقیق مدل آیرودینامیکی چند نقطه ای توسعه یافته بر پایه تئوری استریپ برای محاسبه و تخمین پارامترهای 
پروازی در رژیم پروازی کاملا غیر خطی اسپین  که توام با زاویه حمله بالا و نیز نرخ چرخش بالا می باشد، ارایه می گردد. برای 
فرآیند شناسایی، تکنیک تخمین استفاده شده رگرسیون حداکثر شباهت با دیدگاه خطای معادله می باشد. هدف از این مطالعه 
استخراج مدل ریاضی آیرودینامیک غیر خطی مناسب برای پدیده اسپین  که از غیر خطی ترین و غیر قابل پیش بینی ترین 
مانورهای پروازی است، می باشد. از آنجاییکه در پدیده اسپین رفتار هر سطح از هواپیما متفاوت با سطح دیگر است، مزیت مدل 
استخراج شده با استفاده از دیدگاه مدل سازی چند نقطه ای در این است که به هر نیروی آیرودینامیکی تولید شده توسط هر سطح 
جداگانه اجازه می دهد تا بطور مستقل در رابطه نیرو و گشتاور کل شرکت کند بجای آنکه مقدار میانگینی با توجه به موقعیت 
مرکز جرم در نظر گرفته شود. مدل استخراج شده به دو ست داده های واقعی اندازه گیری شده از پرواز تست اسپین اعمال شده 
و نتایج نشاندهنده تولید دوباره نیروها و گشتاورهای تولید شده در یک مانور اسپین دیگر با دقت بسیار بالا تر در مقایسه با روش 

بسط سری تیلور و نیز مدل چند نقطه ای ساده می باشد.
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مقدمه- 1
پدیده اسپین )فرچرخ( از همان نخستین روزهای پروازی انسان سانحه 
آفرین بوده است و از آن زمان تا کنون بسیاری جان خود را بر اثر این پدیده 
از دست داده اند. به طوری که می توان گفت سوانح هوایی به علت اسپین 
به عنوان بیشترین نوع سانحه و سقوط در طول تاریخ پرواز در نظر گرفته 
نیروی  میلادی   1972 تا   1965 سال های  طول  در  نمونه  برای  می شوند. 
دو  متوسط  طور  )به  است  داده  دست  از  هواپیما   169 جمعاً  آمریکا  دریایی 
هواپیما در ماه(، که در این لیست بیشترین آن ها مربوط به هواپیمای فانتوم یا 
اف-4 می باشد ]1[ . همچنین طبق آمار اتحادیه خلبانان و صاحبان هواپیماها 
در آمریکا )AOPA(1 در طی سال های 1993 تا 2001 تعداد 450 سانحه 
مربوط به استال و اسپین گزارش شده است که به تفکیک سال در شکل 1 

قابل مشاهده است.
آمد  به دست  به صورت تجربی  ابتدا  در  اسپین  پدیده  از  بازیافت  نحوه 
که این فرآیند برای همه انواع هواپیماها جوابگو نبود. درک بیشتر از طبیعت 
مانور اسپین به تدریج با تحقیقات مستقیم بر روی این پدیده از اوایل دهه 
عملی  جدید  تکنیک های  از  استفاده  با  که  طوری  به  گردید.  شروع  بیستم 
مقیاس  با  مدل های  با  تست  پرواز  با  نهایت  در  و  اسپین  تونل  تست های 

1  Aircraft Owners and Pilots Association
sabzeh@aut.ac.ir :نویسنده عهده دار مکاتبات

تعداد  به  توجه  با  است.  گردیده  تکمیل  اصلی  مقیاس  به  نزدیک  و  اصلی 
زیاد سوانح به وجود آمده در اثر اسپین و نیز اجتناب ناپذیر بودن وقوع آن 
بررسی  پدیده،  این  بر  حاکم  خطی  غیر  خاص  خصوصیات  نیز  و  پرواز  در 
رو  این  از  است.  گرفته  توجه  مورد  تحقیق  این  در  اسپین  در  هواپیما  رفتار 
به دنبال توسعه مدل ریاضی به نحوی بودیم که توانایی شبیه سازی دقیق 
براي  را  ابزاري  که  آیرودینامیکي،  مدل سازي  باشد.  داشته  را  اسپین  پدیده 
ارائه یک رابطه بین سه نیرويX  و Y وZ در راستاي محورهاي دکارتي از 
مختصات بدنه و ممان هايL  و M و N حول سه محور به عنوان تابعي از 
متغیرهاي حرکت انتقالي سرعت های خطي u وv و w و نرخ های چرخشي 
p و q و r ارائه می کند، توسط برایان در اوایل قرن بیستم عنوان شد. این 
سال هاي   .]1[ گردید  پروازي  پارامترهاي  شناسایي  تکامل  آغاز  سر  مقوله 

Fig. 1. Accidents caused by stall and spin
شکل 1: نمودار سوانح در اثر استال و اسپین
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کمي پس از معرفي پایداري کلاسیک توسط برایان، تحقیقات گلارت ]3[ 
در سال 1919 بر روي تحلیل حرکت فوگوید و همچنین فعالیت هاي نورتون 
پایداري  مشتقات  از  تعدادي  تخمین  روي  بر   1923 تا   1919 سال های  در 
, سرآغاز تحقیقات عملي و تجربي بر دینامیک و  , , ,w v p v vM N L Y L نظیر 
پایداري در حین پرواز گردید ]4[. تمایل به بررسي رفتارهاي دینامیکي هواپیما 
به آرامي رشد پیدا کرد. تیلور و ایلیف ]5[ یک برنامه کامپیوتري براي تخمین 
پارامترهاي پروازي به کمک روش خطاي خروجي و الگوریتم حداکثر شباهت 
نوشتند که تا سال هاي متمادي در ناسا لارک مورد استفاده قرار مي گرفت. در 
طي سال هاي 1990 تا 1993 یوسف و هیس ]6 و 7[ از شبکه هاي عصبي 
براي تخمین ضرایب آیرودینامیکي استفاده کردند. نتایج شناسایي به کمک 
شبکه عصبي منجر به ارائه یک مدل جعبه سیاه از هواپیما می شود که هیچ 
این روش  استنتاج کرد و همچنین  از آن  را نمی توان  گونه معناي فیزیکي 
دارای حجم محاسبات بسیار بالایی بود. در مراجع ]9-6[ گزارشات کاملی 
از این نوع مدل سازی آورده شده اند. در سال های اخیر دو روش مدل سازي 
کلي آیرودینامیک تحت عنوان مدل سازي غیر خطي پارامتري کلي و مدل 
این  که   ،]10-16[ شده اند  ارائه  مورلی  توسط  نقطه ای  چند  آیرودینامیک 
روش ها مبنای اصلی کار این مقاله قرار گرفته است. در سال های اخیر نیز 
گودهاری روش فیلتر کالمن توسعه یافته، به عنوان یک روش تئوری بهتر 
 2006 سال  در  را  آیرودینامیک  غیرخطی های  برآورد  برای  کالمن  فیلتر  از 
ارائه نموده است که یک روش متداول بازگشتی با قابلیت فیلترینگ بالاست 
شده  نهاده  بنا  سیستم  دینامیک  اول  مرتبه ی  مدل  تشخیص  پایه ی  بر  و 
است، که نتایج حاصل از روش فیلتر کالمن را بهبود می بخشد؛ با این حال 
را  از یک مدل محلی به یک مدل کلی  برای توسعه  ارائه ی روشی  امکان 
ندارد ]17[. گیریش و راویندرا ]18[ در سال 2010 روش استفاده از مشتقات 
جزئی خروجی شبکه عصبی را ارائه نمودند که در آن بر خلاف روش های 
امر  این  نکرد.  استفاده  اولیه  حدس  از  فیلترینگ  خطای  و  خروجی  خطای 
موجب ایجاد همخوانی مناسب بین اطلاعات اندازه گیری شده و شناسایی 
نیز مشکلات عمومی روش های  این روش  این حال  با  ولی  شده می شود. 
شبکه عصبی را دارد. وانگ و همکاران ]19[ در سال 2012 توانستند مدل 
آیروینامیکی را با استفاده از داده های سیستم ضبط اطلاعات سریع به دست 
آورند. در این مدل سازی از فیلتر کالمن توسعه یافته بهبود یافته بر اساس 
فیلتر برایسون برای تخمین زاویه حمله و زاویه لغزش و نیز از روش دلتا برای 
مدل سازی  برای  تکنیک  این  است.  استفاده شده  پایداری  مشتقات  تخمین 
آیرودینامیکی هواپیماهای تجاری که بیشتر در رژیم های پروازی نرمال پرواز 
می کنند استخراج شده و از این رو برای رژیم غیر خطی چون اسپین پاسخگو 
نمی باشد. با پیشرفت روش های شناسایی سیستم و معرفی روش هایی چون 
تبدیل موجک و نیز تبدیل هیلبرت، این روش ها در مدل سازی آیرودینامیکی 
و نیز شناسایی وسیله پرنده مورد استفاده قرار گرفت. محمدی و همکاران 
]20[ توانستند مدل مرتبه بالای آیرودینامیکی را برای هواپیما با استفاده از 
تبدیل موجک به دست آورند. در این روش سیگنال خروجی به صورت حاصل 

جمع توابع موجک مادر و نیز توابع موجک دختر نوشته می شود. در این روش 
نیز همانند شبکه های عصبی هیچ گونه معناي فیزیکي را نمی توان از خروجی 
شناسایی استنتاج کرد و پاسخ شناسایی به صورت ماتریس هایی از ضرایب 
انتقال و مقیاس است. همچنین به علت این که در این روش سیگنال خروجی 
به صورت حاصل جمع توابع از پیش تعریف شده  مادر نوشته می شود، این 
نوع روش شناسایی زیاد قابلیت تطبیقی نداشته و می توان گفت در رژیم های 
پروازی مانند اسپین که بسیار غیر خطی می باشد شاید نتوانند پاسخگو باشند. 
پس از تبدیل موجک انتقال هیلبرت به عنوان یکی از قوی ترین روش ها در 
تحلیل سیگنال های غیر خطی و غیر ایستا مطرح شد. باقرزاده و سبزه پرور 
]21[ توانستند مودهای طولی پرواز را با استفاده از انتقال هیلبرت استخراج 
کنند. سپس توسط مختاری و سبزه پرور ]22[ مودهای طولی و کوپل پروازی 
این روش  انتقال هیلبرت استخراج گردید. در  از  با استفاده  در مانور اسپین 
شناسایی به صورت مدل جعبه سیاه صورت می گیرد به این صورت که کل 
هواپیما به صورت جعبه سیاهی در نظر گرفته می شود و خروجی های پروازی 
توسط انتقال هیلبرت مورد بررسی قرار می گیرد از این رو در این روش نیز 
نمی توان اطلاعات کاملی در مورد مدل آیرودینامیکی و نحوه توزیع نیروها و 

ممان ها در طول بال و بدنه هواپیما استخراج کرد.
جامع  مدل  تولید  سمت  به  اخیر  سال های  در  تحقیقاتی  تلاش های 
سوق  کم  سرعت  با  رژیم های  برای  آیرودینامیکی  و  حرکتی  و  دینامیکی 
استفاده  منظور  به  را  اسپین  واقعی  رفتار  تولید  توانایی  که  است  کرده  پیدا 
در شبیه سازهای زمان واقعی و نیز طراحی کنترلر دارند. این مقاله در مورد 
میدان  پیچیدگی  می کند.  صحبت  آیرودینامیکی  مدل سازی  اولیه  دیدگاه 
جریان در مانور اسپین و الزامات توانمندی محاسباتی حل عددی برای مدل 
در  جریان  پیچیدگی  به  توجه  با  می کند.  مواجه  مشکل  با  را  آیرودینامیک 
اول  مرتبه  بسط  آیرودینامیک چون  متداول  مدل های  اسپین  مانند  مانوری 
استفاده  در صورت  باشند.  پاسخگو  حالت هایی  چنین  برای  نمی توانند  تیلور 
از مرتبه های بالاتر سری تیلور نیز پیچیدگی محاسبات و نیز تعداد ضرایب 
با استفاده از مدل  بشدت بالا خواهد رفت یانگ سانگ و ناگاتی ]15و16[ 
چند نقطه ای  مدل ریاضی آیرودینامیکی را برای نیروها و ممان های کوپل به 
دست آوردند که برای مدل سازی آیرودینامیکی پدیده اسپین مناسب به نظر 
می آید. از این رو در این مقاله با توسعه این مدل چند نقطه ای و با افزایش 
با  خروجی  خطای  تخمین  شناسایی  روش  از  استفاده  و  شناسایی  ضرایب 
استفاده از الگوریتم حداکثر شباهت مدل جدیدی برای آیرودینامیک هواپیما 
به منظور استفاده در مانورهایی مانند اسپین تولید می گردد. ابتدا مروری بر 
مدل متداول آیرودینامیک که از بسط مرتبه اول سری تیلور حاصل می شود 

داشته و در ادامه مدل چند نقطه ای معرفی می گردد.

مدل متعارف آیرودینامیکی ]5[- 2
انجام  مروری  هواپیما  دینامیکی  ریاضی  مدل سازی  نحوه  بر  ابتدا  در 
می شود. به طور کلی مدل سازی رفتار یک هواپیما را می توان از دو دیدگاه 

مورد مطالعه قرار داد:
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دیدگاه اول: کل هواپیما را بعنوان یک مدل دینامیک در نظر گرفته و با 
توجه به ورودی و خروجی آن به شناسایی مدل هواپیما می پردازد شکل2.

دیدگاه دوم: در این دیدگاه معادلات حرکت را بعنوان بخشی از مدل به 
صورت معین در نظر گرفته و تابع آیرودینامیکی را به عنوان قسمت مجهول 
می دهند.  قرار  شناسایی  مورد  هواپیما  خروجی  و  ورودی  به  توجه  با  مدل 
مزیت این دیدگاه در این می باشد که در این حالت به دلیل دوری جستن از 
غیرخطی های حاکم بر معادلات حرکت و نیز کوپلینگ معادلات که کاملًا 
مشخص است، مدل ساده تر و جامع تری نسبت به مدل دیدگاه اول به دست 
می آید و مدل شبیه سازی شده رفتار نزدیک تری به مدل واقعی نسبت به 
دیدگاه اول دارد. همچنین در این حالت حساسیت به تغییر شرایط پروازی 

کمتر از دیدگاه اول خواهد بود ]2[ )شکل 3(.

برای توصیف  مناسب  آیرودینامیکی  دنبال مدل  مقاله  این  در  این رو  از 
پدیده اسپین هستیم. براي مدل آیرودینامیکی که اکثراً برای تخمین پارامترها 
از  تابعی  نیرو به صورت  از یک سری معادلات ممان و  استفاده شده است 
یک سری متغیر حالت و و ورودی کنترلی تشکیل شده است. این معادلات 
دارای مقادیر مجهول اغلب در قالب مشتقات جزئی متغیرهای حالت و کنترل 
حالت  بردار  شوند.  زده  تخمین  باید  که  هستند  پارامترهایی  این ها  هستند. 
شامل سرعت نسبی، زاویه حمله و زاویه لغزش جانبی تعریف شده در مرکز 
میزان  شامل  نیز  کنترل  بردار  می باشد.  زاویه ای  سرعت  مؤلفه های  و  جرم 

انحراف سطوح کنترلی و تراست می باشد.
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 u و   x از  تابعی  آیرودینامیکی  ممان های  و  نیروها  که  گفت  می توان 
می باشند برای مثال ممان رول را می توان به صورت زیر به فرم یک تابع 

نوشت:
)2(( ), , , ,A RL L P Rβ δ δ=

0 و  0,u x با بسط تیلور حول بعضی متغیرهای حالت یا شرایط مرجع  
کوتاه کردن در مرتبه مناسب داریم:

)3(

0 0

2 2
2 2

2 2

( , ) ( , )

1 1( ) ( ) .....
2 2

A R
A R

L LL x u L x u P
P

L L LR
R

L L P
P

β
β

δ δ
δ δ

β
β

∂ ∂
= + ∆ + ∆

∂ ∂
∂ ∂ ∂

+ ∆ + ∆ + ∆ +
∂ ∂ ∂

∂ ∂
∆ + ∆ +

∂ ∂

مدل  از  نمود.  استخراج  بالا  روند  مشابه  می توان  نیز  را  ضرایب  بقیه   
حاضر در روش هایی استفاده می گردد که ضرایب آیرودینامیکی را به صورت 
یکپارچه برای هواپیما در نظر می گیرند. این امر به نظر می آید برای رژیم های 
غیر خطی ملایم به  خوبی کار کند ولی در تولید نتایج برای مانورهایی مانند 
اسپین که در اثر زاویه حمله بالا و نرخ چرخش زیاد بسیار غیر خطی می باشد 
شکست می خورد. در حین چنین مانورهایی رفتار یک المان سطح می تواند 
به صورت  اساسی با المان دیگر متفاوت باشد. در این مدل  این نیروهای 
در مرکز جرم جمع شده و باهم به عنوان یک نیرو در نظر گرفته می شوند. 
اسپین  یک  رفتار  بتواند  که  داشت  انتظار  رگراسیون  از  نمی توان  نتیجه  در 
این مدل  بینی کند.  اسپین دیگر پیش  از داده های جمع شده  استفاده  با  را 
نیاز  این رو  از  و  داده های خاصی که محاسبه شده است طراحی شده  برای 
به داده های تفکیک شده در بازه هایی از متغیرهای مستقل است. مدل چند 
نقطه ای  به نظر می آید که این مشکل را برطرف نماید. در مراجع ]6-10[ 
ساده  مدل  از  استفاده  با  روش  جزئی  کاربردهای  از  استفاده  با  حقیقت  این 
نشان داده شده است. در ادامه کاربرد کامل این نوع مدل سازی توضیح داده 

می شود.

مدل چند نقطه ای ]10-16[- 3
استریپ1 می باشد.  تئوری  پایه  بر  این گزارش  برای  استفاده شده  مدل 
استریپ در واقع همان بخش می باشدکه با این روش نیرو در هر مقطع بال 
می تواند با معین بودن زاویه حمله محلی و فشار دینامیکی محلی محاسبه 
نقطه  یک  بال  نظیر  هواپیما  سطوح  از  یک  هر  برای  روش  این  در  گردد. 
مرجع معرفی می کنیم که این روش معادلات نیرو و ممان را حول این نقطه 
می دهد که اگر این نیروها بخواهند از این نقطه به مرکز ثقل هواپیما منتقل 
شوند یک ممان اضافی نیز می بایست در نظر گرفته شود و از طرفی گفته شد 
که نیروی روی هر قسمت هواپیما می تواند با تعیین زاویه جریان محلی و 
فشار دینامیکی محاسبه شود و از آنجاییکه سرعت زاویه ای و فشار دینامیکی 
η که بیانگر فاصله  تابعی از موقعیت بر روی سطح هواپیما هستند لذا پارامتر 
موضعی  نیروی  توزیع  آوردن  دست  به  برای  و  می کنیم  معرفی  را  می باشد 

کافی است که ضریب نیرو را در فشار دینامیکی و مساحت ضرب کنیم:
)4(( ). ] ( ), ( )[. ( )FF q C Sη α η β η η∆ = 

که با فرض این که هر مقطع دارای عمق نامحدود باشد مساحت را بر 
اساس حاصلضرب c و d نوشته و داریم:

)5(( ). ( ).c( ). ( )FdF q C dη η η η= 

بنابراین
)6(

2

1

( ). ( ).c( ). ( )FF q C d
η η

η η
η η η η

=

=
= ∫ 

که در آن :

1  strip

Fig. 2. Black box identification model
شکل 2: مدل سازی جعبه سیاه کل هواپیما

Fig. 3. Airplane Aerodynamic function modeling
شکل 3: مدل سازی تابع آیرودینامیک هواپیما 
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)7(
( )

( )

2
2

2

2
2

2

1
2

1
2

F F
F F

dq d qq q
d d

dC d CC C
d d

η η η
η η

η η η
η η

= + +

= + +

 

 

با توجه به اینکه در اکثر هواپیماهای متداول بال به صورت مستطیلی 
می باشد می توان فرض کرد که:

)8(( ) ( ) c c constantη =

با جایگذاری روابط )7( و )8( در رابطه )6( داریم:

)9(

2
2

2
0

2
2

2

1{ }
2

1 .
2

b dq d qF q
d d

dC d CC cd
d d

η η
η η

η η η
η η

= + + ×

 
+ + 

 

∫
 



)  پس داریم: )C f α η=    چون 

)10(22 2 2

2 2 2

dC dC d
d d d

d C dC d d C d
d d d d d

α
η α η

α α
η α η α η

=

 
= +  

 

با جایگذاری روابط بالا در رابطه )9( داریم:

)11(

2
2

2
0

22 2
2

2 2

1]
2

1 [.

[

2
]

b dq d qF q
d d

dC d dC d d C dC cd
d d d d d d

η η
η η

α α αη η η
α η α η α η

= + +

   + + +  
   

×∫
 



با تعریف

)12(2 2 2
2 2 2

2 2 2

, ,

1 1 1, ,
2 2 2

dq d dCq dC
d d d

d d q d Cq d C
d d d

αδ δα
η η α

αδ α δ
η η α

= = =

= = =









 داریم:

)13(
2 2

2 2 2 2 2

( ) ] . [.
] . . . . .( ) . [.
F q q q
C dC dC d C c
η δ η δ η

δαη δ αη δα η

= + +

+ + +

  

اگر فرض کنیم که ضریب نیرو با زاویه حمله به صورت زیر وابسته باشد:
)14(2 3 4

1 2 3 4 5( ) . . . .C C C C C Cα α α α α= + + + +

با جایگذاری در معادله )13( داریم:

)15(

2 3
1 2 3 4

4

2 2

2 3
2 3 2 2 2

5 2
2 2 2 3 2

3 5
2 2 2 2

3 5
2 2 2

5

5

( ) ] . [
.]

. . 2 . . .
4 . . . . .
2 . . . 4. . . .

( ) . 3.C .( ) .

. . .

.
6.C .( ) . . [.

.

F q q q

C C
C C

C

C C

C C

c

C
C

C

η δ η δ η

δαη δα αη

δ α α η δ αη

δ α αη δ α α η

δα η δα αη

α α α

α α η

α

δ

= + +

+ +

+ +

+ +

+ +

+

+

+ +

+

  

می توان معادله بالا را به فرم زیر نوشت:
)16(2 3 4

0 1 2 3 4( ) [a . . . . ].F a a a a cη η η η η= + + + +

که در آن :

)17(

2 3 4
0 1 2 3 4 5

2
1 1 2 3

2 3 3 4
4 5

2 2 2
2 1 2

2 2 2
3

. . . . . . . . .
. .{ . . } .{2. . . . }

.{3 . . } .{4 . . . }
. .{ . . . }

.{2. . . . 2 .

a C q C q a C q a C q a C q a
a C q C q q C q q
C q q C q q
a C q C q q q

C q q q

δ δα δ α δα α δ α

δα α δ α δα α δ α

δ δ α δ α δ δα

δ α α δ α δ δ

= + + + +

= + + + + +

+ + +

= + + +

+ + +

    

    

   

   

  

  

  

2 2 2 2 2
4
3 4

5
2 2 2

3 2 3
2 2 2 2

2 2 2 2 2
4

2 3 2 3 2
5

.
.( ) } .{3 . . . }
.{4 . . . }

.{ . . } .{2 . .
. 2 . . .( ) }

.{3 . . 3 . . 3 .( ) . }

.{4 . 4 . . 6 .( )

q C q q
C q q

a C q q C q
q q q

C q q q

C q q q

α α

δα δ α α δ α

δα α δ α

δ δ α δ δα δ δ α α

δ α δ δα α δ δα

δ δ α α δ δα α δ δα α

δ δ α α δ δα α δ δα

+ + +

+ +

= + +

+ + + +

+ +

+ + +

  

 

  

 

 

  



2

2 2 2 2 2 2
4 2 3

2 2 2 2 2 2 2 3
4 5

2 2 2

. }

. . .{2 . . .( ) }

.{3 . . 3 .( ) . } .{4 .

6 .( ) . }

a C q C q q

C q q C q

q

α

δ δ α δ δ α α δ δα

δ δ α α δ δα α δ δ α α

δ δα α

= + +

+ + +

+

در طول   ( )F η انتگرال گیری توزیع  از  مؤلفه های عمومی منجر شده 
خط مرجع برابر است با 

)18(0

1 1 2 2 3 3 4 4 5 5

( )

[ .k . . . . ]. c

b

F F d

C C k C k C k C k

η η=

= + + + +

∫

، شدیداً به حالت جنبشی هواپیما و نیز چگالی هوا  ik که در آن ضرایب 
وابسته است. بنابراین :

)19(

2 2 3
1

2 2
2

2 3 2 2 4

2 5

2 2 2 2
3

2 2 2

1 1. . .
2 3

1 1 1. . { . . }. { .
2 2 3

1 1 1 1. . }. { . . }.
3 3 4 4
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5

1 1. . { . . . }. { .( )
2 3

2 1 2. . . . .
3 3 3

k q b q b q b
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q q b q q b
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α δα δ α δ α

δ α δ δα δ α δ α

δ δα

α δα α δ α δα

δ α α δ α δ δα α
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= + + +

+ + + +

+

= + + +

+ + +
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2 2 2 4

2 2 2 2 5
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2 4 2
2 1{ . . .( ) }.
5 5

3 1. . { .( ) . . }.
2 2

1{ .( ) . . . . . . }.
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δ α α δ δα δ δα α

δ δ α α δ δα
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4 3 4 2
5

2 2 3 3

2 3 2 2 2 3 4

2 2 3 2 2 2 5
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4{2 .( ) . . . }.
3
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ساده  زیر  فرم  به  شده  توزیع  نیروی  از  استفاده  با  شده  تولید  گشتاور 
می شود:

)20(0

1 1 2 2 3 3 4 4 5 5

( ).

[ . . . . . ]. c

b

M F d

C h C h C h C h C h

η η η=

= + + + +

∫

ik ها هستند. توجه داشته باشید که  ih ضرایبی شبیه به  که در آن 
فشار  توزیع  به  )جنبشی( هستند که  فاکتورهای حرکتی   h و   k پارامترهای 
η وابسته هستند و از این رو مقادیر معلومی  دینامیکی و زاویه حمله در طول 
برای هر اندازه گیری می باشند. این ضرایب برای محاسبه لغزش طبق قانون 
2cos ضرب می شوند. مهم است که بدانیم ضرایب یکسان  β ، در  2cos β

C هم در معادلات نیرو و هم در معادلات گشتاور ظاهر می شود.

)21(

2 3 2 4
1

2 3
2

2 2 4 2 5

2 2 2 3 2
3

2 2 2 2 4 2

1 1 1. . .
2 3 4
1 1 1. . { . . }.
2 3 3

1 1 1{ . . }. . .
4 4 5

1 1 2 1. . { . . . }. { .( )
2 3 3 4

1 1 1 1. . . . . }. { . .
4 2 2 2
1
4

h q b q b q b

h q b q q b

q q b q b

h q b q q b q

q q q b q

δ δ

α δ α δα

δ α δ α δ δα

α δ α δα α δα

δ α δ α α δ δα α δ α α

δ

= + +

= + +

+ + +

= + + +

+ + + +

+

  

  

  

   

   

2 2 5 2 2

2 2 6

3 2 3 2 3 2
4

2 3 2 2 2 4 2

2 2 2 5 2 2

1 2.( ) . . }. { . .
2 5

1 .( ) }.
5

1 1 3. . { . . . }. { .( ) .
2 3 4

1 3 3 3. . . . . }. { .( ) .
4 4 4 5
3 3 1. . . . }. { .
5 5 2

q q b q

q b

h q b q q q b q

q q q b q

q q b q

δα δ δα α δ δ α α

δ δα

α δ α δ α δα α

δ α δ α α δ δα α δ δα α

δ δ α α δ δα α δ δ α

+ + +

= + + +

+ + + +

+ + +

  



    

   

  

2

2 2 6

4 2 4 3 3 2 2
5

2 4 2 3 3 4 2 2

2 3 2 3 5 2 2 3

2 2 2 6

.

1 .( ) . }.
2

1 1 4 3. . { . . . }. { .( ) .
2 3 3 2

1 6. . . . . }. { .( ) .
4 5
4 4 2. . . . }. { . .
5 5 3

.( ) . }.

q b

h q b q q b q

q q q b q

q q b q

q b

α

δ δα α

α δ α δα α δα α

δ α δ α α δ δα α δ δα α

δ δ α α δ δα α δ δ α α

δ δα α

+

= + + +

+ + + +

+ + +

+



   

   

  



در ادامه این معادلات برای هر نقطه سطح هواپیما توسعه داده شده و 
سپس به سیستم مختصات بدنه هواپیما منتقل می شوند. و در نهایت معادلات 
نیرو و گشتاور برای کل هواپیما تولید می شود. برخی از فرضیات ساده سازی 

یکنواخت  این که جریان  از  عبارتند  آن ها  است که مهم ترین  استفاده شده 
بوده و اثرات بال و بدنه بر روی سایر سطوح به طور مستقیم محاسبه نشده 
است. انتظار می رود که رگراسیون این اثرات را به طور غیر مستقیم محاسبه 

و لحاظ نماید.

توسعه مدل برای شناسایی - 4
در این بخش ابتدا نحوه محاسبه فشار دینامیکی محلی و نیز زاویه حمله 
و مشتقات آنها مورد بررسی قرار می گیرد. همانطور که بیان گردید مدل ارائه 
شده بر اساس تئوری استریپ می باشد که در این روش هواپیما را به چندین 
مؤلفه )نقطه مرجع( تقسیم بندی می کنیم که می توان نیروها و ممان ها را 
مختصات  سیستم  از  منظور  این  برای  نمود.  محاسبه  سطوح  این  روی  بر 
استریپ که متشکل از سه محور عمود برهم است استفاده می کنیم و برای 
 Γ استاندارد سازیT انتقال زوایای زیر را تعریف می کنیم. دوران به اندازه 

 x حول محور 

)22(
1 0 0

( ) 0 cos( ) sin( )
0 sin( ) cos( )

C
 
 Γ = Γ Γ 
 − Γ Γ 

 z Λ حول محور  دوران به اندازه 

)23(
cos( ) sin( ) 0

( ) sin( ) cos( ) 0
0 0 1

C
Λ Λ 

 Λ = − Λ Λ 
  

 y α حول محور  دوران به اندازه 

)24(
cos( ) 0 sin( )

( ) 0 1 0
sin( ) 0 cos( )

C
α α

α
α α

− 
 =  
  

با توجه به دلیل تقارن در نیمه سمت راست و چپ هواپیما برای سهولت 
هواپیما  چپ  سمت  نیمه  برای  را  چپگرد  مختصات  سیستم  محاسبات  در 
 −Λ α و  معرفی می کنیم که این زوایا در این سیستم مختصات به صورت 

Γ− می باشد. و 

)25(
( ). ( ). ( ). ( )
( ). ( ). ( )

lh
sb
rh
sb

C R y C C C
C C C C

α

α

= −Λ −Γ

= Λ Γ

 rh نشان دهنده سمت چپ و بالانویس lf که در معادله بالا بالانویس
نشان دهنده سمت راست می باشد همچنین:

)26(
1 0 0

( ) 0 1 0
0 0 1

R y
 
 = − 
  

این  دینامیکی  متغیر  برای  رابطه ای  آوردن  به دست  برای  قدم نخست 
است که میدان سرعت را به صورت ترمی که به طور آیرودینامیکی متناسب 
با مؤلفه های مختلف هواپیما می باشد را بیان کنیم که برای انتقال سرعت های 

دورانی و بردارهای شتاب داریم:
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)27(0

0

0

ref F
rh rh
sb ref s sb

ref N

F F
rh lh

S sb S sb

N N

X X U U
Y C Y U C V
Z Z U W

p p
C q C q

r r

ω ω
ω ω
ω ω

       
       = =       
            
       
       = = −       
              

لازم است زاویه حمله جریان و فشار دینامیکی را در طول یک منحنی 
خاص مشخص کنیم. ) منحنی که یک چهارم کوردها را بهم وصل می کند 
و به عنوان »خط مطلوب« بال معروف می باشد( که برای هواپیماهایی با بال 
مستطیلی به مفهوم خط علاقه می باشد. شکل 4 ارتباط این خط را با محور 

مختصات استریپ بیان می کند. 

با توجه به شکل 4 داریم:
)28(0r r uη= +

زیر  صورت  به  استریپ  مختصات  محور  در  نقطه  این  مختصات  لذا 
می باشد:

)29(0 0 0x x y y z zη= = + =

در مرحله بعد میدان سرعت جنبشی محاسبه می گردد که مجموع سرعت 
انتقالی و سرعت زاویه ای روی آن موقعیت می باشد:

)30(

( , , )
( , , )
( , , )
( , , )

k

F F

S S F S N

N N

V x y z V r
U x y z U i j k
U x y z U
U x y z U x y z

ω

ω ω ω

= + × ⇒

     
     = +     
          

بنابراین داریم:

)31(
( , , ) .z .
( , , ) . .z
( , , ) . .

F F S N

S S N F

N N F s

U x y z U y
U x y z U x
U x y z U y x

ω ω
ω ω
ω ω

= + −
= + −
= + −

با جایگذاری رابطه )29( داریم:

)32(
0 0

0 0

0 0

( ) .z . .
( ) . .z
( ) . . .

F F S N N

S S N F

N N F s F

U U y
U U x
U U y x

η ω ω ω η
η ω ω
η ω ω ω η

= + − −
= + −
= + − +

با محاسبات این سرعت می توان در هر نقطه از »خط مطلوب« مقدار 
زاویه حمله و فشار دینامیکی محلی و گرادیان های آنها را محاسبه نمود. در 

از طرفی  و  ( محاسبه می گردد  0η = ( نقطه مرجع  برای  این مقادیر  اینجا 
داریم:

)33(

2
0 0

1 0 0

0 0

1 .( . . )
2

. .tan ( )
.z .

F s N

N F s

F S N

q U z y

U y x
U y

ρ ω ω

ω ωα
ω ω

−

= + −

+ −
=

+ −

و همچنین داریم:

)34(
0 0

2
2

2

( ).( . . )

( )

N F s N

N

dq U z y
d
d q
d

ρ ω ω ω
η

ρ ω
η

= − + −

=

برای زاویه حمله نیز:

)35(

0 0

0 0
2

0 0
2

0 0
2

0 02

0 0
2

0 0
2

0 0

0 0

{ .( .z . )

( . . )} /
{( .z . )

( . . ) }

{ 2[( ).( .z . )

.( . . )[ /
[( .z . )
( . . ) [}
{[ .( .z . )

F F S N

N N F s

F S N

N F s

N F S N

F N F s

F S N

N F s

F F S N

d U y
d

U y x
U y
U y x

d U y
d

U y x
U y

U y x
U y

α ω ω ω
η

ω ω ω

ω ω

ω ω

α ω ω ω
η

ω ω ω

ω ω

ω ω
ω ω ω

ω

= + − +

+ −

+ −

+ + −

= − − + − +

+ −

+ − +

+ − ×
+ − +

0 0
2

0 0
2

0 0

( . . )[ /
[( .z . )

( . . ) [}

N N F s

F S N

N F s

U y x
U y
U y x

ω ω

ω ω

ω ω

+ −

+ −

+ + −

اکنون می توان سهم هر یک از اجزا هواپیما را مدل نمود.
جدول 1 المان های سطح )نقاط( و مؤلفه های نیروی مربوط به هر کدام 
را نشان می دهد. این مؤلفه های نیرو باعث به وجود آمدن مؤلفه های گشتاور 
 AC می شوند که در ستون سوم نشان داده شده اند. با ضرایب نیروی محوری
NC برای نقاط سطح آیرودینامیکی و مدل  و ضرایب نیروی نرمال )عمود( 
مانند  پارامتر   5 شامل  کلی  مدل های  بیشتر  می کنیم.  شروع  موتور  تراست 
همان هایی که برای بال استفاده شد هستند )جدول 1(. این پارامترهایی که 
باید در جریان رگرسیون تخمین زده شوند ضرایب سری توانی زاویه حمله 
محلی هستند. برای کاهش تعداد پارامترهای مجهول لازم است که کمترین 
تعداد پارامتر را برای مدل کردن مناسب هر نقاط سطح انتخاب کنیم. برای 
NC شهپر )ایلرون( فرض می شود وابستگی خطی به زاویه حمله  مثال ضریب
داشته باشد، به علت اینکه در معرض گردابه های بدنه و بال قرار ندارد. البته 
این فرض در مورد دم پایدار کننده عمودی صادق نمی باشد و برای آن از 

رابطه مکعبی )توان سوم( استفاده می شود.

Fig. 4. Line of interest diagram
شکل 4: منحنی خط مطلوب
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بال: نیمه راست:

)36(
2 3 4

1 2 3 4 5
2 3 4

38 39 40 41 42

. . . .
. . . .

Aw

Nw

C C C C C C
C C C C C C

α α α α

α α α α

= + + + +

= + + + +

نیمه سمت چپ:

)37(
2 3 4

16 17 18 19 20
2 3 4

49 50 51 52 53

. . . .
. . . .

Aw

Nw

C C C C C C
C C C C C C

α α α α

α α α α

= + + + +

= + + + +

شهپر )ایلرون(: نیمه راست:

)38(
2

6 7 8

43

. .

.
ail

ail

A

N

C C C C

C C

α α

α

= + +

=

نیمه چپ:

)39(
2

21 22 23

54

. .

.
ele

ele

A

N

C C C C

C C

α α

α

= + +

=

دم افقی: نیمه راست:

)40(
2 3

9 10 11 12

2 3
44 45 46 47

. . .

. . .
ht

ht

A

N

C C C C C

C C C C C

α α α

α α α

= + + +

= + + +

نیمه چپ:

)41(
2 3

24 25 26 27

2 3
55 56 57 58

. . .

. . .
ht

ht

A

N

C C C C C

C C C C C

α α α

α α α

= + + +

= + + +

بالابر: نیمه راست:

)42(
2

13 14 15

48

. .

.
ele

ele

A

N

C C C C

C C

α α

α

= + +

=

نیمه چپ:

)43(
2

28 29 30

59

. .

.
ele

ele

A

N

C C C C

C C

α α

α

= + +

=

دم عمودی:

)44(
2 3

31 32 33 34

2 3
60 61 62 63

. . .

. . .
vt

vt

A

N

C C C C C

C C C C C

α α α

α α α

= + + +

= + + +

سکان عمودی )رادر(

)45(
2

35 36 37

64

. .

.
rad

vt

A

N

C C C C

C C

α α

α

= + +

=

بدنه:
)46(2 3

65 66 67 68. . .
fuNC C C C Cα α α= + + +

موتور:

)47(

0

0

3
max

75 75

75 max

max

/
{ ](1 ) / 7.55[}

( / )
/ ( ) |
/

4 | (1 )
550] . ) / [

p h

h

A h P

P P

J

J j

x prop A P

R
P P R R

P P
J U R
R J J
eff eff R R
F eff P U

ρ ρ

ρ ρ

ω ω
ω

χ

=

= − −

=
=
=
= −

≈ =

نیروهای نرمال و محوری نقاط سطح در ادامه بعنوان ترم هایی از مقادیر 
 )x,y,z( داده شده است که این مقادیر در طول محورهای بدنی h و K جنبشی
همان  در  نیز  نیروها  به  مربوط  گشتاورهای  همچنین  شده اند.  حل  دوباره 
محورها محاسبه شده اند. انتقال شامل زاویه نصب سطح i و زاویه آنهدرال، 
Γ می باشد. )چون در مورد هواپیمای مورد تست زاویه سویپت وجود ندارد( 

بال:- 1- 4
نیروهای محوری و نرمال:

)48(
1 1 2 2 3 3 4 4 5 5

38 38 39 39

40 40 41 41 42 42

] . .k . . . [.

] . .k

. . . [.

w

w

A w

N

w

F C k C C k C k C k c

F C k C

C k C k C k c

= + + + +

= +

+ + +

)49(

16 16 17 17

18 18 19 19 20 20

49 49 50 50 51 51

52 52 53 53

] . .k

. . . [.
] . .k .

. . [.

wA

w

Nw

w

F C k C

C k C k C k c
F C k C C k

C k C k c

= +

+ + +
= + +

+ +

x در راستای محور xF نیروی

)50(
.cos( ) .sin( )

w

w w w

x A w N w

R L
x x x

F F i F i

F F F

= − −

= +

y در راستای محور YF نیروی 

)51(
[ .cos( ) .sin( )].sin( )

w

w w w

y N w A w

R L
y Y Y

F F i F i

F F F

= − − Γ

= −

جدول 1: مؤلفه های نیرو و ممان به علت نقاط سطحی
Table 1. Force and moment elements because of surface points

مؤلفه ممان مؤلفه نیرو نقطه سطح

N,M
L

L,M

X
Y
Z

بال چپ و راست

N
Y بدنه

N
L,M

X
Z

دم افقی

--
L,N

X
Y

دم عمودی

--
N X

Y
تراست

--
M X

Z
بالابر )الویتور(

--
L,N X

Y
رادر )سکان عمودی(

N X شهپر )ایلرون(
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z در راستای محور zF نیروی 

)52(
[ .cos( ) .sin( )].cos( )

w

w w w

Z N w A w

R L
Z Z Z

F F i F i

F F F

= − + Γ

= +

 :L ممان رول

)53(

0

38 38 39 39 40 40 41 41

42 42 1 1 2 2

3 3 4 4 5 5

[ ( ).cos( ) ( ).sin( )]. .

{] . . . .
. ]cos( ) [ . .

. . . ].sin( )}. .cos( ) F .

w

w

b

w N w A w Y w

w

w w Y w

L R
w w w

L F i F i d F dz

C h C h C h C h
C h i C h C h

C h C h C h i c dz

L L L

η η η η= − +

= + + +
+ − + +

+ + Γ +

= −

∫

:M ممان پیچشی

)54(
[ .cos( ) .sin( )].cos( ). .

ww N w A w w x w

L R
w w w

M F i F i dx F dz

M M M

= − Γ −

= +

:N ممان یاوینگ

)55(

0

38 38 39 39 40 40 41 41

42 42 1 1 2 2 3 3

4 4 5 5

[ ( ).cos( ) ( ).sin( )].

{] . . . .
. ]sin( ). [ . . .

. . ].cos( )}.

b

w A w N w

w w

w w
R L

w w w

N F i F i d

C h C h C h C h
C h i c C h C h C h
C h C h i c

N N N

η η η η= −

= + + +
+ + + +
+ +

= −

∫

شهپر )ایلرون(:- 2- 4
نیروهای محوری و نرمال:

)56(
6 6 7 7 8 8

43 43

] . .k . [.

] . [.
A

A

A ail

N ail

F C k C C k c

F C k c

= + +

=

)57(21 21 22 22 23 23

54 54

] . .k . [.
] . [.
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N ail

F C k C C k c
F C k c

= + +
=

x در راستای محور xF نیروی 

)58(
.cos( a) .sin( a)

ail

ail ail ail

x A w N w

R L
x x x

F F i F i

F F F

δ δ= − + − +

= +

y در راستای محور YF نیروی 

)59(
[ .cos( a) .sin( a)].sin( )

ail

ail ail ail

y N w A w

R L
y Y Y

F F i F i

F F F

δ δ= − + − + Γ

= −

z در راستای محور zF نیروی 

)60(
[ .cos( a) .sin( a)].cos( )

ail

ail ail ail

Z N w A w

R L
Z Z Z

F F i F i

F F F

δ δ= − + − + Γ

= +

ممان رول: 

)61(
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23 23
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. . [ . ].cos( a) [ .
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bR
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R
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R
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L
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δ

δ

δ
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−

∫

a)] c .cos( ) F .
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L
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R L
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dz

L L L
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= +

:M ممان پیچشی

)62(

[ .cos( a)
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[ .cos( a)
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ail

L
ail N w

A w ail x ail

R
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M F i
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:N ممان یاوینگ

)63(

0

6 6 7 7 8 8
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21 21 22 22 23 23
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[ ( ).cos( a)

( ).sin( a)].
{[ . . . ].cos(i ).

. .sin( a)}.
[ . . . ].cos(i ).

. .sin( a).

bR
ail A w

N w
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w w
L
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N N N

η δ

η δ η η
δ

δ

δ
δ
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+ +

= + + −
+ −

= +

∫

دم افقی )پایدار کننده افقی(- 3- 4
نیروهای محوری و نرمال:

)64(

9 9 10 10

11 11 12 12

29 29 30 30

31 31 32 32

] . .k
. . [.
] . .

. . [.

A

ht

N

ht

F C k C
C k C k c

F C k C k
C k C k c
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+ +

= +
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x در راستای محور xF نیروی 

)65(
.cos( ) .sin( )

ht

ht ht ht

x A ht N ht

R L
x x x

F F i F i

F F F

= − −

= +

z در راستای محور zF نیروی 

)66(
[ .cos( ) .sin( )].cos( )
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ht ht ht
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Z Z Z

F F i F i

F F F

= − + Γ

= +

:M ممان پیچشی

)67(

[ .cos( ) .sin( )].cos( ).
.

[ .cos( ) .sin( )].cos( ).
.

hs

hs

R
hs N hs A hs ht
R
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L
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L
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L R
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M F i F i dx
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M M M
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−
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−

= +

)68(

[ .cos( ) .sin( )].cos( ).
.

[ .cos( ) .sin( )].cos( ).
.

hs
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R
hs N hs A hs ht
R
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L
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L
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M M M
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−
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−
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بالابر )الویتور(- 4- 4
نیروهای محوری و نرمال:

)69(13 13 14 14 15 15

48 48

] . .k . [.
] . [.

A ele

N ele

F C k C C k c
F C k c

= + +
=

)70(28 28 29 29 30 30

59 59

] . .k . [.
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x در راستای محور xF نیروی 

)71(
.cos( e) .sin( e)

ele

ele ele ele

x A ht N ht

R L
x x x

F F i F i

F F F

δ δ= − + − +

= +

z در راستای محور zF نیروی 

)72(
[ .cos( e) .sin( e)].cos( )

ele

ele ele ele

Z N ht A ht

R L
Z Z Z

F F i F i

F F F

δ δ= − + + + Γ

= +

:M ممان پیچشی

)73(

[ .cos( e) .sin( e)].cos( ).

.

[ .cos( e) .sin( e)].cos( ).

.

ele

ele

R
ele N ht A ht ele
R

x ele

L
ele N ht A ht ele
L

x ele

L R
ele ele ele

M F i F i dx

F dz

M F i F i dx

F dz

M M M

δ δ

δ δ

= + − + Γ

−

= − + − + Γ

−

= +

دم عمودی )پایدار کننده عمودی(- 5- 4
x در راستای محور xF نیروی 

)74(31 31 32 32 33 33 34 34] . . . . [.
vsx vsF C K C K C K C K c= − + + +

y در راستای محور yF نیروی 

)75(60 60 61 61 62 62 63 63] . . . . [.
vsY vsF C K C K C K C K c= − + + +

 :L ممان رول
)76(60 60 61 61 62 62 63 63[ . . . . ]. cvs vsL C h C h C h C h= − + + +

:N ممان یاوینگ
)77(60 60 61 61 62 62 63 63[ . . . . ]. c .vs vs VSN C h C h C h C h dx= − + + +

سکان عمودی )رادر(- 6- 4
برای رادر هواپیما نیروهای محوری و نرمال عبارتند از:

)78(
35 35 36 36 37 37

64 64

] . .k . [.

] . [.
rud

rud

A rud

N rud

F C k C C k c

F C k c

= + +

=

x در راستای محور xF نیروی 

)65(.cos( ) .sin( )
rudx A NF F r F rδ δ= − − − −

y در راستای محور yF نیروی 

)79(.sin( )] .cos( )
rudy A NF F r F rδ δ= − − −

 :L ممان رول

)80(64 64

35 35 36 36 37 37

. . c .cos( r)
[ . . . ]. c .sin( )

rud rud

rud

L C h
C h C h C h r

δ
δ

= − − +

+ + −

:N ممان یاوینگ
)81([ .cos( ) .sin( )].dxrud N A rudN F r F rδ δ= − − −

بدنه:- 7- 4
y در راستای محور yF نیروی 

)82(65 65 66 66 67 67 68 68] . . . . [.
fusy fusF C K C K C K C K c= − + + +

موتور:- 8- 4
x در راستای محور xF نیروی 

)83(2
69 70.rpm .

engxF C C rpm= − +

y در راستای محور yF نیروی 

)84(71.engyF C rpm=

:L ممان رول
)85(72.

eng
L C rpm=

هواپیما،  کل  برای  ممان  و  نیرو  کلی  مؤلفه های  نهایت  در 
به  سطوح  همه  ممان های  و  نیروها  جمع  از   , , , , ,x y zF F F L M N

دست می آیند.
برای به دست آوردن ضرایب C و k و h از داده های پروازی استفاده 
می کنیم. به این ترتیب که با داشتن یک دسته داده پروازی که شامل مؤلفه های 
نیروها ممان ها، زاویه حمله، زاویه لغزش، سرعت نسبی، ارتفاع، توان موتور و 
همچنین ورودی های کنترلی هستند  در ابتدا زاویه حمله به همراه مشتقاتش 
مرجع  نقطه  هر  برای  را  مشتقاتش  همراه  به  محلی  دینامیکی  فشار  نیز  و 
مربوط به هر سطح هواپیما محاسبه می کنیم. سپس مقادیر k و  hرا برای 
هر نقطه مرجع حساب کرده و با داشتن این مقادیر می توانیم مقادیر ضرایب 
را محاسبه کنیم و در نهایت در روند شبیه سازی با داشتن مقادیر ورودی و 
نیز این ضرایب مقدار نیرو وممان را درهر لحظه به دست می آوریم.و در آخر 
 , , , , ,x y zF F F L M N مؤلفه های کلی نیرو و ممان برای کل هواپیما، 

از جمع نیروها و ممان های همه سطوح به دست می آیند.
شناسایی بروش خطای خروجی- 5

پس از مدل سازی ماتریس ضرایب C به فرم زیر تشکیل می گردد
)86(1 2 71 72] [TC C C C C= 

به مربوط  اندازه گیری  داده های  بودن  دسترس  در  با 
) برای هر اندازه گیری از سرعت های خطی  , , N , , , )x y zL M F F F

از طریق  و زاویه ای در طول زمان اسپین می توانیم ضرایب ماتریس C را 
معادلات زیر به دست آوریم:
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که در آن m تعداد نقطه بهینه سازی شده برای هر پارامتر است که با 
توجه به زمان اندازه گیری 40 ثانیه و نیز سرعت داده برداری m  ،0.1 برابر با 
400 می باشد. مقادیر اندازه گرفته شده در مدت 40 ثانیه از اسپین هواپیمای 
سبک هوانوردی یک موتوره بال پایین که دارای دم T شکل می باشد که 
توسط مرکز تحقیقات ناسا اندازه گیری شده است . مشخصات کامل هواپیما 

و نیز داده های اندازه گیری شده طبق مرجع ]23[ در دسترس می باشد.
برای بهینه سازی ماتریس ضرایب C از روش خطای خروجی به همراه 
الگوریتم حداکثر شباهت در پروسه شناسایی استفاده می کنیم. این روش یک 
روش بهینه سازی غیر خطی است که به طور گسترده در تخمین پارامترهای 
پروازی مورد استفاده قرار گرفته است. در تخمین زننده حداکثر احتمال وقوع 
به  شود.  حداکثر   ( )p y θ احتمال  تابع   که  می شود  محاسبه  طوری   θ

θ طوری محاسبه گردد که ]24[: عبارت دیگر 

)88(
( )

0
p y θ
θ

∂ 
= ∂ 

برای   .]24[ می کنیم  استفاده  بیز  تخمین  از  احتمال  تابع  یافتن  برای 
رابطه    e بجای  سپس  و  آورده  دست  به  را   ( )p e کافیست  منظور  این 

e را جایگرین کنیم: u Uθ= −

)89(( ) ( )
e y U

p y p e
θ

θ
= −

=

بردار  برای  اولیه ای  مقادیر  ابتدا  که  است  بدین صورت  تخمین  پروسه 
پارمترهای مجهول در نظر گرفته می شود و متغیرهای حالت و خروجی مدل 
به کمک انتگرال گیری عددی از معادلات حرکت به دست می آیند. در این 
روش با مقایسه خروجی مدل و خروجی واقعی که در تست پرواز ثبت شده 
پارامترهای مجهول در طی یک  الگوریتم های شناسایی،  به کمک  است و 
شود،  حاصل  مطلوبی  نسبی  خطای  که  زمانی  تا  متناوباً  تکرارپذیر  پروسه 
تخمین زده می شوند تا در نهایت رفتار مدل با رفتار واقعی هواپیما همخوانی 
داشته باشد. به عبارت دیگر اساس این روش بر مبنای اختلاف رفتار هواپیما 
کمک  به  مجهول  ضرایب  پروسه  این  در  می باشد.  سازی  شبیه  نتایج  با 
اصلی روش حداکثر  زده می شوند. هسته  تخمین  الگوریتم حداکثر شباهت 
این روش جزء روش های  رافسون تشکیل می دهد  نیوتن  را روش  شباهت 
گرادیانی مرتبه دوم بوده و چنانچه این الگوریتم ها در نواحی مطلوبی نزدیک 
جواب قرار گیرد نتایج به خوبی همگرا می شوند. برای همگرایی بهتر می توان 
الگوریتم  آورد.  به دست  مربعات  از روش حداقل  استفاده  با  را  اولیه  حدس 

شناسایی در شکل 5 آمده است.
شبیه سازی و نتایج- 6

اندازه گیری هایی از چندین مانور اسپین که توسط مرکز تحقیقات لانگلی 
ناسا برای هواپیمای سبک تک موتوره انجام شده است؛ و همچنین مشخصات 
هواپیمای تست در مرجع ]23و25[ در دسترس می باشد. این اندازه گیری ها 
در طول 40 ثانیه و با فواصل زمانی 0.1 ثانیه مربوط به پارامترهای نیروها 
در سه راستای x,y,z ممان ها در سه راستای x,y,z ، سرعت های زاویه ای، 
و ورودی های  موتور  توان  ارتفاع،  لغزش،  زاویه  زاویه حمله،  نسبی،  سرعت 

کنترلی می باشد.

مانورهای اسپین های استفاده شده در این مطالعه با حروف A و B که 
از داده های دیجیتالی مرکز لانگلی ناسا به دست آمده اند نامگذاری شده اند. 
این داده ها مربوط به مانور اسپین رو به بالا1 که متداول ترین نوع مانور اسپین 
نحوه  و  داده ها  به  مربوط  کامل  اطلاعات  می باشد هستند.  بازیافت  قابل  و 
انجام تست مانور اسپین در مرجع ]23[ به تفصیل آمده است. فرآیند تخمین 
و شناسایی فقط با استفاده از داده های اسپین اول انجام شده است. در هر 
با استفاده از ورودی های کنترلی در طول زمان و مشخصات  مورد ضرایب 
سینماتیکی محاسبه شده اند تا نیروها و ممان های آیرودینامیکی را برای هر 
دو اسپین بازسازی کنند. در شکل 6 و 7 شناسایی هم با استفاده از دیدگاه 
است  داده شده  نشان  متداول  تیلور  بسط  از  استفاده  با  و هم  نقطه ای  چند 
به  قادر  تیلور  بسط  از  استفاده  با  شناسایی  می گردد  مشاهده  که  همان گونه 
تعقیب داده های واقعی پروازی نبوده در حالی که نتایج حاصل از مدل سازی 
چند نقطه ای توسعه یافته به خوبی داده های پروازی را تعقیب نموده است. 
میزان درصد تعقیب داده های واقعی پرواز در جدول 3 آمده است. به منظور 
صحه سنجی الگوریتم مدل به دست آمده از مانور A برای بازسازی نیرو و 
 A ممان مانورB  استفاده شده است. رگراسیون فقط برای داده های مانور 
 A اعمال شده است و با استفاده از ماتریس ضرایب به دست آمده از اسپین
این  نتایج  استفاده شده است.   B نیروها و ممان های اسپین  بازسازی  برای 
محاسبه  مقادیر  مقایسه  است.  شده  داده  نشان   9 و   8 در شکل های  موارد 
شده با مقادیر واقعی اندازه گیری شده نشان دهنده یک سطح قابل قبول از 
اختلاف می باشد لازم به ذکر است که اختلاف مشاهده شده به علت برخی 
ساده سازی ها می باشد که برای حل مسئله فرض شده است. . به عنوان مثال 
اثرات فرو ریزش یا ریزش پهلو بال به بدنه و سایر اجزا ، گردابه حاصل از 
اثر دم  از  چرخش ملخ هواپیما در  محاسبات لحاظ نشده است و همچنین 

پایدار کننده افقی در  ممان رول چشم پوشی شده است.
نتیجه گیری- 7

برای  تیلور  سری  مرتبه  بسط  همچون  متداول  مدل های  از  استفاده 
آیرودینامیکی رژیم غیر خطی همچون پدیده اسپین همان گونه  مدل سازی 
ضرایب  که  مدل ها  این  در  نمی باشد.  مناسب  است،  مشهود  نتایج  از  که 

1  Upright spin

Fig. 5. Multi input identification diagram
شکل 5: دیاگرام شناسایی ضرایب مدل چند نقطه ای
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آیرودینامیکی را به صورت یکپارچه برای هواپیما در نظر می گیرند، این امر به 
نظر می آید برای رژیم های غیر خطی ملایم به  خوبی کار کند ولی در تولید 
نتایج برای مانورهایی مانند اسپین که در اثر زاویه حمله بالا و نرخ چرخش 
مانورهایی  در حین چنین  بسیار غیر خطی می باشد شکست می خورد.  زیاد 
متفاوت  دیگر  المان  با  اساسی  صورت  به  می تواند  سطح  المان  یک  رفتار 
باهم  و  شده  جمع  جرم  مرکز  در  نیروهای  این  متعارف  مدل های  در  باشد. 
به عنوان یک نیرو در نظر گرفته می شوند. در نتیجه نمی توان از رگراسیون 
انتظار داشت که بتواند رفتار یک اسپین را با استفاده از داده های جمع شده 
اسپین دیگر پیش بینی کند. این مدل ها برای داده های خاصی که محاسبه 

شده است طراحی شده و از این رو نیاز به داده های تفکیک شده در بازه هایی 
شبکه های  مانند  نیز  شناسایی  نوین  مدل های  است.  مستقل  متغیرهای  از 
عصبی یا تبدیل موجک و یا انتقال هیلبرت نیز چون هواپیما را به صورت 
جعبه سیاه مورد شتاسایی قرار می دهند هیچ گونه معنای فیزیکی نمی توان از 
آن ها استنباط کرد و چون کل هواپیما را به عنوان یک جسم در نظر می گیرند 
نمی توان در مورد مدل آیرودینامیک و مخصوصاً توزیع نیرو و ممان بر روی 

سطوح مختلف هواپیما اطلاعاتی از این مدل ها به دست آورد.
جارمیلو  توسط  و2000   1995 سال های  در  قبلًا  نقطه ای  چند  مدل 
پدیده  در  هواپیما  آیرودینامیک  مدل  ریاضی  مدل سازی  برای  همکاران  و 
افزایش  و  مدل  این  دادن  توسعه  با  مقاله  این  در  است.  شده  ارائه  اسپین 
تعداد ضریب ها ) در مدل جارمیلو 46 ضریب وجود داشت و در مدل توسعه 
از روش شناسایی  استفاده  نیز  و  مقاله 72 ضریب(  این  در  ارائه شده  یافته 
روش  جای  به  شباهت  بیشترین  الگوریتم  همراه  به  خروجی  حالت  خطای 
حداقل مربعات استفاده شده توسط سانگ مدل جدیدی برای شناسایی مدل 
آیرودینامیک هواپیما در مانور اسپین استخراج شد که نتایج مدل حاصل بهتر 
از مدل قبلی بود. مدل ارائه شده در این مقاله یک دسته از پارامترهای جدید 
را شامل می شود که توزیع نیروی آیرودینامیکی در طول سطح هر مؤلفه از 

جدول 2: درصد تعقیب نتایج نیرو و ممان محاسبه شده توسط مدل چند 
نقطه ای و روش بسط سری تیلور در مقایسه با داده های واقعی

 Table 2. Following percentage of Force and moment by multi input
 model and Taylor series

NMLzFyFxF روش
مدل سازی

مدل سازی %95.34%94.68%92.18%96.31%92.48%97.23
چند نقطه ای

مدل بسط %58.12%54.14%48.22%55.12%51.46%62.38
سری تیلور

Fig. 6. Comparison of reconstructing forces for A maneuver by using A 
maneuver data

A شکل 6:  مقایسه نیروهای بازسازی شده و اندازه گیری شده برای مانور 
)بازسازی مانور A با استفاده از داده های مانور A با استفاده از بسط تیلور 

و مدل سازی چند نقطه ای(

 Fig. 7.Comparison of reconstructing moments for A maneuver by using
A maneuver data

 Aشکل 7: مقایسه ممان های بازسازی شده و اندازه گیری شده برای مانور
)بازسازی مانور A با استفاده از داده های مانور A با استفاده از بسط تیلور 

و مدل سازی چند نقطه ای(
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هواپیما را توصیف می کند. این مدل اجازه کوپلینگ بین سه نیرو و سه مؤلفه 
برای  موجود  تکنیک های  می دهد.  شده اند  محاسبه  مدل  در  که  را  گشتاور 
تخمین پارامتر نیروهای و ممان های آیرودینامیکی بر اساس تخمین جداگانه 
نیروها و ممان ها پایه گذاری شده است. در حالی که اگرچه معادلات ممان ها 
مستقل از معادلات نیروهای آیرودینامیکی می باشد ولی به یاد داشته باشیم 
که عوامل یکسانی مانند اختلاف فشار باعث تولید هم نیروها و هم ممان ها 
می گردد. از این رو ضرایب یکسانی که در این مقاله توضیح داده شده اند با 
استفاده همزمان از معادلات نیرو و ممان به دست آمده اند. این امر با استفاده 
از مدل چند نقطه ای و اعمال این مدل به سطوح مختلف هواپیما امکان پذیر 
شده است. نتایج حاصله بیانگر این امر می باشد که این دیدگاه روش مناسبی 
برای مدل سازی آیرودینامیکی پدیده ای مانند اسپین که در آن جریان بسیار 
غیرخطی و همراه با نرخ چرخش بالا هست می باشد. مزیت دیگر این مدل 
این است که به هر نیروی آیرودینامیکی تولید شده توسط هر سطح جداگانه 
اجازه می دهد تا به طور مستقل در رابطه نیرو و گشتاور کل شرکت کند به 
جای آنکه مقدار میانگینی با توجه به موقعیت مرکز جرم در نظر گرفته شود.

همچنین یکی دیگر از مزایای این مدل سازی جداسازی توزیع نیرو بر 

روی سطوح مختلف هواپیما می باشد که اجازه تجزیه تحلیل رفتار آن سطح 
را می دهد. با توجه به نتایج حاصله دیدگاه ارائه شده در این مقاله دارای این 
برای تحلیلهای عملکرد  اطمینان  قابل  بتواند یک مدل  پتانسیل هست که 
آیرودینامیکی در رژیم های غیر خطی به منظور استفاده در شبیه سازی و نیز 

طراحی کنترلر تولید نماید.

فهرست علائم 

b)دهنه بال )اسپن

C
ضرایب آیرودینامیکی و مشتقات پایداری 

بی بعد شده

iC ضرایب نیرو

dمسافت

 Fمؤلفه عمومی نیرو

 Fبردار نیرو

 ,h k پاراترهای وابسته به انرژی جنبشی در
t زمان

 Fig. 9.Comparison of reconstructing moments for B maneuver by using
A maneuver data

 B شکل 9:مقایسه ممان های بازسازی شده و اندازه گیری شده برای مانور
)بازسازی مانور B با استفاده از داده های مانور A با استفاده از بسط تیلور 

و مدل سازی چند نقطه ای

 Fig. 8.Comparison of reconstructing forces for B maneuver by using A
maneuver data

 B شکل 8: مقایسه نیروهای بازسازی شده و اندازه گیری شده برای مانور
)بازسازی مانور B با استفاده از داده های مانور A با استفاده از بسط تیلور 

و مدل سازی چند نقطه ای(
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 Lممان رول

 Mمؤلفه عمومی ممان پیچ

 Nممان یاو یا مؤلفه عمودی

 ,P p سرعت زاویه ای رول، سرعت زاویه ای بی
بعد رول

 ,Q q سرعت زاویه ای پیچ، سرعت زاویه ای بی
بعد پیچ

 qفشار دینامیکی

 ,R rسرعت زاویه ای یاو، سرعت زاوی

 Sمساحت المان هواپیما

 uبردار کنترلی

 Vسرعت نسبی

 X x مؤلفه های نیرو در طول محور 
 xx بازوی گشتاور در جهت محور 
 xبردار حالت

 Y y مؤلفه نیرو در راستای محور 

 y y بازوی گشتاور در جهت محور 

 Z z مؤلفه نیرو در طول محور 
 zz بازوی گشتاور در جهت محور 
αزاویه حمله
βزاویه لغزش

 Aδتغییرات شهپر

 Eδتغییرات بالابر

Rδتغییرات رادر

Tδrpm تغییرات تراست

 ηپارامتر جهت دهنه بال
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