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Various strategies have been developed to increase the safety of spacecraft crews, 
among which the Launch Abort System has been widely considered by the space centers 
across the world. The launch abort system should be able to carry the crew module away 
from the failed launcher or rocket in a short time in accordance with the predetermined 
profile and recover the crew module on the ground. While the main part of the vehicle 
flight consists of the tracking, reorientation, and settling phase; attitude control in the 
flight path is done via the roll and pitch channel. Non-linear dynamic inversion flight 
control is considered for the attitude control of the LAS. Tracking the predetermined 
profile for the angle of attack as well as the sideslip angle and maintaining the stability of 
the vehicle in the flight path are considered as the control objectives based on the 
requirements. Simulations and analytical evaluations indicate the outperformance of the 
proposed controller for the attitude control of LAS in line with the predetermined profile. 
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لغو  ةطراحي كنترلر وضعيت غيرخطي براي سامان
  دار پرتاب يك فضاپيماي سرنشين

  3و آرش سفيدان بنيسي 2امين، ميثم محمدي *1قاسم كاهه

  ، وزارت علوم، تحقيقات و فناوريپژوهشگاه هوافضا - 3و  2، 1

  1465774111: تهران، كد پستي*
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لغو  ةراهكارهاي مختلفي براي افزايش امنيت سرنشينان فضاپيماها توسعه داده شده كه در بين آنها سامان
سامانه لغو پرتاب بايد بتواند . مراكز فضايي جهان قرار گرفته است مورد استقبال اي گستردهپرتاب به صورت 

 سرعت و مسيرمشخص در مواقع بحران در مدت زمان كوتاهي محموله حامل سرنشينان را طبق يك پروفايل
با توجه به اينكه اهم حركت وسيله در فازهاي تعقيب و . از محل حادثه دور كرده و به زمين برگرداند

ها و الزامات سيستم  ، كنترل مسير از طريق كنترل دو كانال فراز و سمت با توجه به محدوديتقرارگيري است
با استفاده از روش  وضعيت ةل كننددر اين مقاله كنتربا توجه به مانور بالاي سامانه لغو پرتاب، . شود انجام مي

زان تراست مورد نياز براي شود كه در آن فرامين كنترلي بر اساس مي غيرخطي وارون ديناميك طراحي مي
دهد كنترلر طراحي شده قادر است محموله را  هاي انجام شده نشان مي سازي شبيه. شود ها ارسال مي نازل

  .طبق اهداف تعيين شده هدايت نموده و در مدت تعيين شده از محل حادثه دور كند

  فضاپيما، سامانه لغو پرتاب، كنترل وضعيت غيرخطي: هاي كليدي واژه

  123علائم و اختصارات
 x,y,z  بدنيدستگاه مختصات بردار موقعيت در هاي  مؤلفه

u,v,w 
 p,q,r  بدني دستگاه مختصات اي در بردار سرعت زاويههاي  مؤلفه

 φ,θ,ψ  زاويه غلت، فراز و سمت

 Tx,Ty,Tz  بردار نيروي موتور كنترلي

 L  نيروي برا

 D  نيروي پسا

 Fx,Fy,Fz  يروديناميك در سينماتيك انتقاليآنيروي 

 T  موتور فرار نيروي تراست

 Q  يديناميكفشار 

 gx,gy,gz  نيروي گرانش زمين

 ρ  چگالي هوا

_________________________________ 
 )نويسنده مخاطب( استاديار. 1

  استاديار. 2
  كارشناسي ارشد. 3

 m  .قطر سامانه لغو پرتاب bو  جرم كل

,laero,maero  يروديناميكي در سينماتيك دورانيآگشتاور 
naero 

 α,β  زاويه حمله و زاويه سرش جانبي

 Kα,Kβ,Kφ  بهره كنترلر در مود آهسته

 Kp,Kq,Kr  بهره كنترلر در مود سريع

 Ix,Iy,Iz  اينرسي هاي ممان

  مقدمه 
فضايي اهميت بسيار زيادي دارد و  هاي مأموريتامنيت سرنشين در 

حفظ جان سرنشينان در مواقع بحراني راهكارهاي مختلفي نيز براي 
هاي اعزام انسان به فضا خبري از  در اولين مأموريت. ارائه شده است

هاي كنوني نجات انسان در مواقع اضطراري نبود، بلكه  سيستم
با توجه به . كردند فقط از صندلي نجات استفاده مي ،ها بمانند جنگنده

 ةهاي فضايي و تلفات جاني و پرهزين هاي متعدد مأموريت شكست
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، به عنوان يكي از اين راهكارها، 4لغو پرتاب ةآن، برج فرار يا سامان
به طور گسترده در فضاپيماها مورد توجه قرار گرفته و درصد بالايي 

  . هاي فضايي را به خود اختصاص داده است مأموريتةاز بودج
هاي متصل به كپسول براي نجات  اوليه استفاده از راكت ةيدا

در . گذاري شد پايه 1958فضانوردان توسط ماكسيم فاگت در سال 
اين سيستم براي اتصال كپسول به راكت از يك برج خرپا شكل كه 

اولين ارزيابي اين . شود گيرد، استفاده مي در بالاي كپسول قرار مي
انجام  1959در ماه مارس سال  5وريكپسول مرك ةسامانه در پروژ

 ،در هر دو طراحي]. 3-1[ استفاده شد 6گرفت و پس از آن در آپولو
گرندسنترال راكت ساخته  سوخت جامد كه در شركت موتورهاياز 

پس از كشور آمريكا، اين سامانه توسط . شده بود، استفاده شده است
اين وسيله . روسيه و چين در سايوز و شنزو مورد استفاده قرار گرفت

جدايش، موتور لغو  چهار بخش مهم موتور كنترل وضعيت، موتوراز 
سيت با توجه به حسا. پرتاب و يك ابزار كنترلي تشكيل شده است

انتقال كپسول فضانوردان به مكاني امن در شرايط بحراني، عملگر 
نيز بايد داشته باشد،  و قابليت اطمينان بالايي زيادكنترلي اهميت 

حذف اغتشاشات، ايجاد پايداري و كمك به حركت  ةزيرا وظيف
  .بر عهده داردنيز صحيح در مسير هدايت را 

وستاك و آمريكا در جميني از  ةاز زماني كه روسيه در پروژ
كردند،  مين امنيت فضانوردان استفاده ميأهاي نجات براي ت صندلي
هاي فضايي در قرن  با پيشرفت تمام عيار سامانه. گذرد هامي سال
هاي لغو پرتاب نيز دستخوش تحولات بسيار زيادي شده  ، سيستم21

مانه مورد عملكرد اين سا T-10a 7سايوز ةپس از آنكه در پروژ. است
پرتاب با ايجاد  ةارزيابي جدي قرار گرفت، و در حالي كه در لحظ

كپسول و انفجار آن، براي اولين بار اين  ةكنند اختلال در راكت حمل
لغو  ةبود تا اين سامانه خودي نشان بدهد، سامان شدهفرصت فراهم 

پرتاب توانست كپسول سرنشينان را به سرعت از محل حادثه دور 
س از قرارگرفتن در ارتفاع مناسب، كپسول را جدا كرده، كرده و پ

اما اين پايان كار . چتر را باز كند و سرانجام سرنشينان را نجات دهد
كننده زماني افتاد كه مشاهده شد عملكرد سامانه  نبود، اتفاق نگران

پس از وقوع اشكال در راكت حامل، . صورت دستي بوده استه ب
به فضانوردان اطلاع داده و آنها به  مركز هدايت اين موضوع را

اگر در عملكرد . اند صورت دستي آن را از داخل كپسول فعال كرده
شد، خير ايجاد ميأثانيه ت 5اندازي سامانه تنها  فضانوردان براي راه
توانست از  قابل كنترل نبوده و انفجار راكت، ميديگر اين موضوع 

  ].4[ دبين رفتن فضانوردان به دنبال داشته باش

_________________________________ 
4. Launch Abort System (LAS) 
5. Mercury 
6. Apollo 
7. Soyuz 

لغو پرتاب در دستور كار مراكز  ةسامان ةبدين ترتيب توسع
در حالي كه سازمان فضايي روسيه در . فضايي جهان  قرار گرفت

هاي لغو پرتاب براي سايوز بود،  سامانه ةحال تحقيق و توسع
يمن رافضانوردان آمريكايي خطر را به جان خريده و در شرايط غي

معروف شاتل كه سازمان فضايي آمريكا فضاپيماي . كردند پرواز مي
كرد، فاقد سيستم لغو  براي اعزام فضانوردان خود به فضا استفاده مي

نجات كه چيزي شبيه  ةپرتاب بود و تنها از صندلي نجات يا محفظ
در همين دوران بود كه . كرد به صندلي نجات است استفاده مي

ي از توانست نسل جديد 2003سازمان فضايي روسيه در سال 
در سيستم جديد . سايوزرونمايي كند ةهاي لغو پرتاب را بر پاي سيستم

در همين حين نيز سازمان فضايي . ديگر خبري از برج اتصال نبود
 رو شد كه هفضايي خود روب هاي آمريكا با چند اتفاق ناگوار در شاتل
هاي خروج و ديگر دلايل، مرگ  به دليل عملكرد نامناسب سيستم

اينجا بود كه سازمان فضايي آمريكا . ا به همراه داشتفضانوردان ر
هاي لغو پرتاب روي آورد، و همزمان با اعلام  هم به توسعه سامانه

به بعد ديگر شاتل پروازي نخواهد داشت، چند  2011اينكه از سال 
ها و در نتيجه  گروه دولتي و خصوصي را براي ساخت كپسول

هايي از  نشانه ،2007سال  در. هاي لغو پرتاب انتخاب كرد سيستم
دو گروه درون سازماني دو  اين سامانه جديد بروز پيدا كرد و تقريباً

كه هر دو بر پايه كپسول اورايون و راكت حامل را، سامانه جديد 
. ها براي توسعه نبود اينها آخرين تلاش. معرفي كردند ،بود 1-ارس

اسپيس  هاي لغو پرتاب توسط شركت خصوصي آخرين نمونه سيستم
يك تحول شگرف  ريزي شده است كه تقريباً طراحي و پايه 8ايكس

تغيير داشته  زيرا كه اساس كار تماماً. آيد در اين زمينه به حساب مي
رو نيستيم، بلكه سامانه جديد  هو ديگر با يك سامانه كشنده روب

  . استدهنده  هل
رش لغو پرتاب گزا ةاي كه در آن استفاده از سامان تنها حادثه

 شود كه در پرتاب سايوز مي 1983سپتامبر  26شده است، مربوط به 
T-10a قبل از پرتاب راكت حامل كپسول دچار اشكال و در  لحظاتي

هاي  پس از آنكه راكت ها طبق گزارش. سوزي شده است نتيجه آتش
ثانيه شتابي بين  5خروج روشن شد، فضانوردان تا  ةمربوط به سامان

كپسول پس از رسيدن . اند به زمين را تحمل كردهبرابر جاذ 17تا  14
كيلومتر  4كيلومتري توانسته است دو فضانورد خود را  2به ارتفاع 

  .]5[ دورتر از محل حادثه پياده كند
سازي ديناميك سامانه لغو پرتاب،  در اين مقاله ابتدا با شبيه

ه اقدام به جايگذاري نيروهاي آيروديناميكي و اعمال مسير هدايت ب
له ئها و الزامات مس ضرورت سازي، نماييم تا بتوانيم با شبيه له ميئمس

لغو پرتاب از طريق پايگاه  ةآيروديناميك سامان. را استخراج كنيم

_________________________________ 
8. SpaceX 
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و اطلاعات منتشر شده در ] 6[ و روابط موجود در مقالات ]5[داده 
گيرد و همچنين  هاي لغو پرتاب مورد استفاده قرار مي يكي از سامانه

طراحي ] 6[ هدايت نيز براي سامانه لغو پرتاب بر اساس مقاله مسير
اهم حركت . شود صورت ورودي به سيستم اعمال مي شده و به

شود كه براي  سازي مي وسيله در فازهاي تعقيب و قرارگيري پياده
اين دو بخش احتياج به طراحي كنترلر فراز و سمت با توجه به 

  .ها و الزامات سيستم است محدوديت
لغو پرتاب شبيه ديناميك يك راكت به  ةديناميك سامان

كه مدل ديناميك شش درجه آزادي از نوع است صورت عمومي 
يكي از مسائلي كه در اين مقاله مورد . غيرخطي بر آن حاكم است

توجه قرار گرفته است، طراحي كنترلر با استفاده از روش غيرخطي 
ين سامانه به ما خواهد الگوريتم كنترلي در ا. استديناميك واورن 

گفت كه كنترلر چه مقدار تراست و در كدام جهت نياز دارد تا بتواند 
لغو پرتاب در شرايط مختلف   ةسامان. له را پوشش دهدئالزامات مس

هاي طراحي اين موضوع يكي از چالش. باشد ممكن است ناپايدار 
لت فشار كنترلر بوده و ايجاد كنترل در منطقه گذر صوت و بيشينه حا

. ديناميكي در صعود، به دليل حساسيت بالاي آن دشوار خواهد بود
گفته شد كنترل اين وسيله در دو كانال فراز و  طور كه قبلاً همان

در كانال فراز هدف به حداقل رساندن خطاي . افتد سمت اتفاق مي
حمله در مسير حركت سامانه و مسير هدايت مطلوب بوده و در  ةزاوي

سرش جانبي در  ةهدف به حداقل رساندن خطاي زاويكانال سمت 
يك مكانيزم . مسير حركت سامانه و مسير هدايت مطلوب است

كنترلي با فيدبك طراحي شده است تا بتواند از طريق فرامين كنترلي 
لغو پرتاب را پايدار كرده و  ةموتورهاي كنترل وضعيت، سامانبراي 

لغو پرتاب به سه  ةسامان عملكرد. مطلوب را انجام دهد 9تغيير جهت
  :شود رژيم مختلف بر حسب ارتفاع تقسيم مي

  :كيلومتر 5/7تا  0ارتفاع پايين بين  -
  :كيلومتر 5/45تا  5/7ارتفاع متوسط بين  -
كيلومتر تا ارتفاع نامي براي جدايش  5/45ارتفاع بالا بين  -

  كابين خدمه
لغو پرتاب وابسته  ةترتيب و رخدادهاي تعريف شده براي سامان

به ارتفاع شروع فرايند لغو پرتاب، زمان سپري شده، فشار ديناميكي 
  .و عدد ماخ است

در ادامه و در بخش بعدي، مقالات و كارهاي مرتبط با كنترل 
كننده  سپس كنترل. شود وضعيت سامانة لغو پرتاب شرح داده مي

نده ارائه كن مشتمل بر مدل ديناميكي، هدف كنترلي و طراحي كنترل
سازي و بر  كننده از طريق شبيه در بخش بعد، ارزيابي كنترل. شود مي

اساس سناريوهايي كه از مقالات مرتبط و مرجع استخراج شده 
_________________________________ 

9. Reorientation 

گيري  شود و در نهايت خلاصه و نتيجه است، انجام و شرح داده مي
  .آمده است

  مقالات مرتبط
يان پرتاب در جردر مركز فضايي وايتسندز، ناسا  ،1973سال در 

چهارمين سري از فضاپيماي آپولو همراه با سامانه لغو پرتاب، 
اين پرتاب . ]7[ ي را انجام داد و نتايج آن را منتشر كردهاي آزمايش

هزار پايي پيش رفت و سپس با جدايش توسط سامانه  112تا ارتفاع 
لغو پرتاب كپسول به زمين بازگشت، موتور سامانه لغو پرتاب كپسول 

مايلي محل  110هزار پايي بالا برد و در حدود  175ارتفاع  را تا
دو هدف در اين مقاله دنبال شده . پرتاب كپسول به زمين نشست

لغو پرتاب در  ةگيري قدرت اجرايي سامان اندازه ،هدف اول :است
هاي كوچك مورد  جدايش و ارتفاع تقريبي آن كه با استفاده از بالك

توانايي سامانه در مانور تغيير  ،دف دومه. گرفته است كنترل قرار مي
ها بوده  جهت و پايداري پس از آن به هنگام فرود با استفاده از بالك

در اين پرتاب آپولو داراي سه سرنشين بوده است كه اين . است
 .سامانه براي نجات جان آنها در مواقع ضروري طراحي شده است

] 8[ة مقالدر  .شود كنترل مي) پسيو(صورت غيرفعال  اين سامانه به
لغو  ةبه شناسايي الزامات سامان ،2007همكاران در سال  ديودسون و

در فاز صعود و الزامات طراحي از ديدگاه هدايت و  10پرتاب اورايون
آنها مبناي آناليز خود را تغييرات در سرعت، . اند كنترل پرداخته

. اند لغو پرتاب در طول فاز صعود قرار داده ةارتفاع، جو و ساختار سامان
 ،در انتها براي بالابردن سطح عملكرد سامانه و قابليت كنترلي آن

نظر گرفتن ا از جهت قوانين حاكم بر آن و درپيشنهادهايي ر
لغو  ةسامان. اند مسيرهاي جايگزين و بهتر براي انجام مأموريت داده

سنج به  ر آن يك زمانپرتاب آپولو به صورت غيرفعال بود كه د
كرد و يك كانارد  صورت حلقه باز ترتيب رخدادها را كنترل مي

آيروديناميكي نيز به صورت غيرفعال تغيير جهت وسيله به سمت 
هر چند اين سامانه داراي مزيت . دهد سپر حرارتي را انجام مي

اين سامانه به حدود . سادگي و ريسك كم است ولي معايبي نيز دارد
. نياز دارد تا بتواند پايداري آيروديناميكي را حفظ كندنيرو ند پو 1000

علاوه عملكرد غيرفعال كانارد ممكن است باعث غلت زدن سامانه  هب
لغو پرتاب فعال ممكن است هزينه  ةسامان. در برخي موارد شود

د ولي در عوض در وزن صرفه جويي شده و كنبيشتر را تحميل 
  .يابد ايمني نيز افزايش مي

به توسعه  2007كماين و همكاران در سال م] 9[ة در مقال
مطالعه روي  تمركزلغو پرتاب با  ةسازي براي سامان محيط شبيه

ابتدا با شناسايي ابزار و . اند طراحي بلوك كنترلي اقدام كرده
_________________________________ 

10. Orion 
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زيرسيستمي لازم در كنترلر به معرفي آنها و بازگوكردن  هاي بلوك
سپس سعي به همخوان كردن . دان جايگاه و نقش هر يك پرداخته

اند تا از اين طريق به  آنها با قوانين كنترلي حاكم بر وسيله كرده
ب يهاي مختلف در بخش آيروديناميكي و ضرا ايجاد كتابخانه
و همكاران در سال  اسپاركز] 9[ة در مقال. نندكپايداري اقدام 

به بررسي عملكرد سيستم كنترلي در كاوشگرهاي حامل  2009
در اين مقاله وي توان و عملكرد كنترلرها براي . اند ن پرداختهانسا

. رسيدن به الزامات پرواز در شرايط مختلف را ارزيابي كرده است
البته وي از طراحي هيبريدي براي كنترل استفاده كرده و در 

درجه  6نهايت آن را در فاز رهگيري و فرود براي يك ديناميك 
هدف او از اين . و انجام داده استآزادي با اعمال روش مونتكارل

بحراني در پرواز از ديد توان كنترلي بوده  هايكار شناسايي وضعيت
به بررسي  2011اونز و همكاران در سال ] 11[ة در مقال. است

آنها ابتدا . اند پرداخته لغو پرتاب اورايون ةپايداري ديناميكي در سامان
ديناميكي در طراحي مسير هاي پايداري  به تشريح اهميت المان

هدايت و كنترل وسيله پرداخته و سپس با بيان وضعيت پروازي، 
براي وسيله به هنگام بازگشت از ارتفاعات  2مانند درنظر گرفتن ماخ 

هايي كه وي در آن  يكي از بخش. بالاتر، كار خود را آغاز كرده است
، بخش صحبت از عدم تعادل نيروها و ناپايداري سامانه كرده است

هاي پايداري آن در تونل باد فراصوت ناسا  تست. تغيير جهت است
  .انجام شده است
سازي  اقدام به بهينه ،2010ر در سال اتاستيلو ]12[ة در مقال

سعي مؤلف بر اين بوده كه . مسير هدايت در كانال پيچ كرده است
ايش بتواند با استفاده از ابزار آناليز مونتكارلو تمام حالات ممكن جد

سامانه از راكت اصلي را درنظر گرفته و با استفاده از روش 
در . سازي بهره بتواند يك حالت كنترلي بهينه را توسعه دهد بهينه

سازي  فقط كانال پيچ درنظر گرفته شده و در ضمن بهينه ،اين مقاله
  آقاي كريستوفر] 5[ة در مقال. فقط در فاز رهگيري انجام گرفته است

لغو پرتاب در  ةبه بررسي آيروديناميك سامان 2010ل هارتمن در سا
. محيط آزمايشگاهي و براي رژيم جريان زيرصوت اقدام كرده است

 شدهپايي ناسا در اين آزمايش استفاده  20ناپذير تونل  جريان تراكم
مركز جرم و زواياي اويلر با استفاده از  ،در اين مقاله. است

همچنين دو . رار گرفته استتصويربرداري زماني مورد محاسبه ق
مدل . مانور غلت و سمت مورد تست و ارزيابي قرار گرفته است

آن يك  ةو اندازاست xاستفاده شده داراي تقارن محوري در سمت 
آن روابط  ةاست، كه در نتيجبوده بيستم طول واقعي آن 

دست آمده  هب كننده صورت راضيه آيروديناميكي حاكم بر سامانه ب
سعي  2011مكنامارا و همكاران در سال ] 13[ة مقالدر . است
سازي سيستم و اعمال كنترل خطي بر روي آن  اند تا به خطي كرده

و سپس با استفاده از روش كانال پيچ و گشت اقدام كنند در دو 

ها به وجود آورده و بندي دسته يك نوع برهمنهي بينتنظيم بهره 
اين مقاله نتوانسته . بعدي را توسعه دهند يك جدول بهره سه

. در سيستم غيرخطي واقعي ايجاد كندخوبي هاي كنترلي  جواب
همچنين با توجه به توضيحات نويسندگان ادعاي پوشش كنترلر 

در  .اي از ابهام است هاله  هاي لغو پرتاب نيز در براي تمام سامانه
 ،1386آقاي سيدحسين ساداتي و همكاران در سال ] 14[ة مقال

را ل تعقيب تطبيقي مستقيم با استفاده از شبكه عصبي ساختار كنتر
هاي عصبي در ساختار كنترل پرواز بر  و بر روي كابرد شبكه ارائه

. كيد كرده استأپسخورد ديناميك پرنده ت سازي اساس خطي
هاي عصبي كه قابل يادگيري همزمان باشند،  كارگيري شبكه هب

تخمين زي ناقص، سا سازي ناشي از مدل براي جبران خطاي معكوس
قانون سازگاري . معكوس يا تغييرات ناگهاني در ديناميك مفيد است

بر اساس . يدآ دست مي ههاي پايدار براي شبكه عصبي همزمان ب وزن
سازي، كه حاكي از خطاي معكوس  خطيرفرضيات متعارف در مورد غي

كه تمام  شود، به طوري است، از سازگاري الگوريتم اطمينان حاصل مي
هاي شبكه  شوند و وزن طور يكنواخت محدود مي هها در حلقه ب گنالسي

سازي با  در انتها نتايج شبيه. دشو عصبي همزمان به مقادير ثابت همگرا مي
ثير قانون أمعادلات شش درجه آزادي غيرخطي نشان داده شده است تا ت

  .كنترل اثبات شود
لغو پرتاب به طور ذاتي داراي مانور با ديناميك  ةسامان 

بالاست كه بايد به صورت ايمن و خيلي سريع خود را از يك موتور 
و خارج از وضعيت يهاي زياد معيوبي كه ممكن است داراي چرخش

هاي جدي  كاستي ةريزي بهر هروش برنام. ]10[كند نامي باشد دور 
با توجه به ]. 15[ ردهاي با قدرت مانور بالا دا براي سامانه

ريزي بهره براي كنترل وسايل با ديناميك  هاي روش برنامه كاستي
براي كنترل ]19، 18[و مانور بالا، روش غيرخطي وارون ديناميك 

  .وضعيت سامانه لغو پرتاب در اين مقاله ارائه شده است

  طراحي كنترلر
 اي طراحي شود كه بتواند در لغو پرتاب بايد به گونه نةساما

مواقع بحراني و شرايط اضطراري روي سكوي پرتاب يا مراحل اوليه 
) حدود ميلي ثانيه(در مدت زماني بسيار كوتاه ) صعود اوليه(پرواز 

فعال شده و كپسول حامل سرنشين فضاپيما را به سرعت از محل 
لغو پرتاب داراي  ةبراي انجام اين مأموريت، سامان .حادثه دور نمايد

  ].17، 16[ زير است سه موتور به شرح
اين موتورنيروي پيشرانش ): فرار اضطراري(موتور لغو پرتاب  -

 2.224.110(نيرو  - پوند 500.000بسيار زيادي در حدود 
كند تا بتواند در شرايط  را در مدت زماني كوتاه توليد مي) نيوتن

كننده  اضطراري به سرعت كابين خدمه را از موشك يا پرتاب
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مدت نيدر ا. شود
ديبا زين لهيوس يا

صورت رو  فرود به

3شكل 
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حمله ةپروفايل زاوي 

يكنترل يورود 
با استفاده ازو ) 2
حمله ةيزاو. شود ي
و در به بعد 10 ة

لهي تا بتواند وس
جايها ا شدن چتر

رابطة به صورت 
௡௧௔௧௜௢௡ ൑ 220

م يحمله ثابت م هيو
چتر آماده ش شيدا
ها دارد و چرخش ي

شدن چتر نجات و

 

علمي ةفصلنام /6
شما/  10 جلد

- 2شكل 

يها فرمان
2و  1 هاي شكل(

يبه سامانه داده م
ةياز ثان يست ول
كند رييدرجه تغ

باز  يبرا يحرارت
  °مانور تغيير جهت
پس از آن زاو
خدمه و سپس جد

يكم اريبس راتييتغ
جدا شمطلوب براي

  ]:10[ست
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)1( 
ሶ݌ =ூ೥௟ೌ೐ೝ೚ାூೣ೥(௡ೌ೐ೝ೚ା௡೅)ூೣூ೥ିூೣ೥మ +ூೣ೥൫ூೣିூ೤ାூ೥൯௣௤ାൣூ೥൫ூ೤ିூ೥൯ିூೣ೥మ ൧௤௥ூೣூ೥ିூೣ೥మ   

ሶݍ )2( = ଵூ೤ [݉௔௘௥௢ + ்݉ + ௭ܫ)ݎ݌ − (௫ܫ + ଶݎ)௫௭ܫ −   [(ଶ݌
)3(  

ሶݎ = ூೣ೥௟ೌ೐ೝ೚ାூೣ(௡ೌ೐ೝ೚ା௡೅)ூೣூ೥ିூೣ೥మ + ூೣ(ூೣିூ೤)ାூೣ೥మ ]௣௤ିூೣ೥(ூೣିூ೤ାூ೥)௤௥ூೣூ೥ିூೣ೥మ 

ሶߚ )4( = ߙ݊݅ݏ ݌ − ߙݏ݋ܿ ݎ + ଵ௠ ௏ ଵ௠+ [ߤ݊݅ݏ ߛ݊݅ݏ ݃݉] ௏ ߚݏ݋ܻܿ] −   [ߙݏ݋ܿ ߚ݊݅ݏܶ

ሶߙ )5( = ݍ − ߙ ݏ݋ܿ ݌) + ߚ ݊ܽݐ(ߙ ݊݅ݏ ݎ + ଵ௠ ௏ ௖௢௦ ఉ ܮ−] [ߤ ݏ݋ܿ ߛݏ݋ܿ݃݉+ + ଵ௠ ௏ ௖௢௦ ఉ [−T ߙ݊݅ݏ ]  

ሶߤ )6( = ଵ௖௢௦ ఉ ߙ ݏ݋ܿ݌) + (ߙ ݊݅ݏݎ −  
௚௏ ߛݏ݋ܿ  ߤ ݏ݋ܿ  ߚ ݊ܽݐ +௅ା்௦௜௡ఈ௠ ௏ ݊ܽݐ] ߤ݊݅ݏ ߛ + [ߚ ݊ܽݐ +  

௒௠ ௏ ݏ݋ܿ ߤݏ݋ܿ ߛ ݊ܽݐ   ߚ

ሶߛ )7( = ଵ௠௏ ߤ ݏ݋ܿܮ] − ߛ ݏ݋ܿ݃݉ − [ߚ ݏ݋ܿߤ ݊݅ݏ ܻ +
௠்௏ ߤ݊݅ݏ] ߚ݊݅ݏ ߙݏ݋ܿ + ߤݏ݋ܿ   [ߙ݊݅ݏ

)8( ሶ߯ = ଵ௠௏ ௖௢௦ ఊ ܮ]} ݊݅ݏ ߤ + ݏ݋ܻܿ ߤ [ ߚ ݏ݋ܿ ߤ݊݅ݏ]ܶ  + ߙ݊݅ݏ − ߤݏ݋ܿ ߚ݊݅ݏ   {[ߙݏ݋ܿ

)9( ሶܸ = ଵ௠ ܦ−] + ߚ ݊݅ݏܻ − ߛ ݊݅ݏ ݃݉ +   [ߙݏ݋ܿߚݏ݋ܿܶ

حاكم بر وضعيت پرنده است كه ، معادلات )3(تا  )1( رابطةسه 
سه . به ترتيب نرخ غلت، پيچ و ياو در مختصات بدنه هستند ندر آ

بر حركت پرنده نسبت به بردار  حاكم، معادلات )6(تا ) 4(رابطة 
 ةو زاوي حمله ةزاوي، سرش جانبي ةزاوي :كه عبارتند از سرعت هستند

چرخش بردار سرعت  )8(و  )7( دو رابطة .چرخش حول بردار سرعت
مسير  ةزاوي γ در اينجا. دهد نسبت به فضاي اينرسي را شرح مي

 Lهمچنين . سرعت هواپيماست Vسرعت با شمال و  ةزاوي χ پرواز،
 .ندهست يجانب يروين Yپسا و نيروي  D ،نيروي برا

بدنه به عنوان زاويه سمت،  zبا تعريف دوران حول محور 
 xو دوران حول محور  بدنه به عنوان زاويه پيچ  y دوران حول محور

) 10( روابط هاي زواياي اويلرتوان نرخبدنه به عنوان زاويه غلت، مي
  ]:13[دست آورد  هاي بهايي از سرعت زاويهلفهمؤرا برحسب ) 12(تا 

  

)10( ሶ߮ = ݌ + ߠ݊ܽݐ߮݊݅ݏݍ +   ߠ݊ܽݐ߮ݏ݋ܿݎ
ሶߠ )11( = ߮ݏ݋ܿݍ −   ߮݊݅ݏݎ

)12( ሶ߰ = ݍ) ߮݊݅ݏ +   ߠݏ݋ܿ/(߮ݏ݋ܿݎ

  

هايي از زواياي اويلر و  در اين صورت سرعت مطلق در ترم
 به صورت زير) 15(تا  )13( روابط دستگاه بدنههاي سرعت در لفهمؤ

  :شود بيان مي
  

ሶଵݔ  )13( = ߰ݏ݋ܿߠݏ݋ܿݑ + ߰ݏ݋ܿߠ݊݅ݏ߮݊݅ݏ)ݒ (߰݊݅ݏ߮ݏ݋ܿ− + ߰ݏ݋ܿߠ݊݅ݏ߮ݏ݋ܿ)ݓ +   (߰݊݅ݏ߮݊݅ݏ

ሶଵݕ   )14( = ߰݊݅ݏߠݏ݋ܿݑ + ߰݊݅ݏߠ݊݅ݏ߮݊݅ݏ)ݒ (߰ݏ݋ܿ߮ݏ݋ܿ− + ߰݊݅ݏߠ݊݅ݏ߮ݏ݋ܿ)ݓ +   (߰ݏ݋ܿ߮݊݅ݏ

ሶଵݖ   )15( = ߠ݊݅ݏݑ− + ߠݏ݋ܿ߮݊݅ݏݒ +   ߠݏ݋ܿ߮ݏ݋ܿݓ

  ليمعادلات حركت با موتور كنتر
در معادلات مربوط به موتور كنترلي با توجه به اينكه براي كنترل 

 .استشود، پس معادلات آن نيز متفاوت  وسيله از تراستر استفاده مي
كنيم كه معادلات  براي بسط معادلات از قانون نيوتن استفاده مي

  :است )17(و ) 16(معادلات صورت ه انتقالي و دوراني آن ب
  

)16( 
൭ݑሶݒሶݓሶ ൱ = − ൭ 0 ݎ− ݎݍ 0 ݍ−݌− ݌ 0 ൱ ቆݓݒݑቇ + ൭݃௫݃௬݃௭൱  

+ ଵ௠ ቌܨ௫ܨ௬ܨ௭ቍ + ଵ௠ ൭ ܶܶ௬ܶ௭ ൱  

)17( 

ቌܫ௫௫ ௫௬ܫ ௬௫ܫ௫௭ܫ ௬௬ܫ ௭௫ܫ௬௭ܫ ௭௬ܫ ௭௭ܫ ቍ ൭݌ሶݍሶݎሶ ൱ =
− ൭ 0 ݎ− ݎݍ 0 ݍ−݌− ݌ 0 ൱ ቌܫ௫௫ ௫௬ܫ ௬௫ܫ௫௭ܫ ௬௬ܫ ௭௫ܫ௬௭ܫ ௭௬ܫ ௭௭ܫ ቍ ቆݎݍ݌ቇ + ൭ ൱ܯܰܮ +
ቌ0 0 00 0 ݈௬0 ݈௬ 0 ቍ ቌ ௫ܶܶ௬ܶ௭ ቍ  

  

هستند كه فرامين كنترلي  Tzو  Ty هاي المان ،معادلاتاين در 
نيز نيروي  Tو  دنگير مورد استفاده قرار ميوضعيت  براي كنترل

يروديناميك حاكم بر سيستم هم با استفاده آ. تراست موتور فرار است
 بيهمين طور ضرا. استاستخراج شده ] 6، 5[ از مقالات موجود

 Cl و  Cn ،Cy ،Cm ،Cdبه  مربوط] 6[ة نيز از مقاليروديناميك آ
يروديناميكي بر اساس دو عامل آ بيضرا. ، استخراج شده استاست
  .كند سرش جانبي و عددماخ تغيير مي ةحمله يا زاوي ةزاوي

  طراحي كنترلر
. پسخورد است سازينمونه خاصي از خطي ،روش وارون ديناميك

ش مناسب روش وارون ديناميك غيرخطي به عنوان يك رو ،امروزه
 هاي غيرخطيوسيعي از سيستم ةو شناخته شده براي محدود

پايه اين روش تبديل . شود ميكارگرفته  هب خصوص با مانور بالا به
يك سيستم غيرخطي به يك سيستم خطي جزئي يا كامل و سپس 

شناخته شده و قدرتمند  هاي كنترل خطي كاملاًاستفاده از روش
دو فرض اصلي در روش . ستكردن سيستم كنترل ا براي كامل

  :شود ميگرفته  نظروارون ديناميك در
 .است مدل شده ديناميك سيستم كاملاً -

 . شوند گيري يا تخمين زده ميهاي سيستم به دقت اندازهحالت -
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هاي  در روش وارون ديناميك نياز است كه به اندازه وضعيت
با توجه به اينكه اين حالت براي . ورودي وجود داشته باشد ،سيستم

م مسئله به دو مقياس زماني يسامانه لغو پرتاب وجود ندارد، با تقس
هاي حلقه در معكوس اين روش. ]15[ شود ميمشكل برطرف 

داخلي و خارجي جداگانه بر اساس تخمين دو مقياس زماني كه 
 .رودكار مي ه، باستپذير  يكتفكهاي جسم پرنده در ديناميك عموماً

توان به دو مرحله با دو حلقه فرايند طراحي در اين روش را مي
اي براي كنترل كنندهدر حلقه بيروني كنترل: كنترلي تقسيم كرد

سرش جانبي و  ةزاويحمله،  ةسيستم يعني زاوي ةهاي آهستحالت
و فرض بر اين است كه شود  ميطراحي  )μو  α ،β( غلت ةزاوي

مقادير ورودي  rو  p ،q ايهاي زاويههاي سريع يعني سرعتحالت
هاي آهسته در حلقه كننده حالتبعد از طراحي كنترل. كنترل هستند
تا  شود  ميطور مجزا طراحي  هكننده حلقه دروني ببيروني، كنترل

مسيرهاي ورودي كنترل حلقه بيروني را  rو  p ،q هاي سريعحالت
دنبال موتور كنترلي هاي كنترل واقعي، يعني وروديكارگيري  هبا ب
دو مقياس زماني ل توجيه است كه اين روش در صورتي قاب. كنند

هاي حلقه دروني و بيروني وجود داشته باشد، بين ديناميكمتفاوت 
تر از در حلقه دروني بايد خيلي سريع rو  p ،qهاي بنابراين حالت

  .ي باشنددر حلقه بيرون φو  β ،α هايحالت

  هاي سريع پرنده با نازلداخلي براي حالت ةحلق ةكنندكنترل
. هاي سريع سيستم استحلقه داخلي كنترل حالت ةكنندهدف از كنترل

هاي حركت پرنده، مشتق مرتبه اول حالتمدل ديناميكي با توجه به 
صورت ه توان برا مي) ايهاي زاويهمشتق سرعت(سريع سيستم 
  :نوشت) 18(به صورت رابطة هاي خطي و غيرخطيتركيبي از عبارت

)18(                                 
( )

( ) ( )

( )

p x

q y

r z

p f x T

q f x g x T

r f x T
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          







  

ݔ̅كه  = [ܸ, ,ߚ ,ߙ ,݌ ,ݍ ,ݎ ,ߤ با . بردار وضعيت سيستم است [ߛ
  :آيد دست مي هب (ݔ̅)g و (ݔ̅)fبراي )20(و ) 19(اعمال تغييراتي عبارات 

)19(  

2
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 )20(    1 1
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 در اين صورت گشتاورهاي .استماتريس ممان اينرسي  Iكه 
ايداري پرنده كه تابع هاي خطي كنترل و پ مشخصه يروديناميكي ازآ

  :آيند دست مي به) 23(تا ) 21(حمله هستند، به صورت روابط  هموار زاوية

)21( መ݈௔௘௥௢ = 1 2⁄ (ߙ)௟ഁܥ]ଶܾܸܵߩ ߚ + (ߙ)௟೛ܥ ௣௕ଶ௏ (ߙ)௟ଵೝܥ+ ௥௕ଶ௏]  
)22( ෝ݉௔௘௥௢ = 1 2⁄ ߚ (ߙ)௠ഀܥ]ଶܸܵܿߩ + ௠೜ܥ ௖̄௤ଶ௏]  
)23( ො݊௔௘௥௢ = 1 2⁄ ߚ(ߙ)௡ഁܥ] ଶܵcܸߩ + (ߙ)௡೛ܥ ௣௕ଶ௏ ௡ೝܥ+ ௥௕ଶ௏]  

 

) 24( رابطةهاي سريع سيستم در  ديناميك مطلوب براي حالت
هاي نرخ رول،  فرمان rcو  pc  ،qcنشان داده شده است كه در آن 

پيچ و ياو هستند كه از حلقه خارجي يا بخش ديناميك كند سيستم 
  .آيند دست مي به

)24                              (
( )

( )

( )

c p c

c q c

c r c

p p K p p

q q K q q
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  :آيد ميدست  هب u ر، كنترل)18(در رابطة ) 24(جايگذاري رابطة با 

)25              (1

( )

( ) ( )

( )

x p

y q
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T p f x

u T g x q f x

T r f x
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اندازه خروجي موتور كنترلي به  ،بنابراين، با جايگذاري روابط
  . شود اي تعيين ميهاي زاويهازاي فرمان سرعت

  با نازلهاي آهسته پرنده حلقه خارجي براي حالت ةكنندكنترل
هاي آهسته با منظور كنترل حالت كننده به در اين حلقه، كنترل

. شود هاي سريع به عنوان ورودي كنترل، طراحي مياستفاده از حالت
براي ) 6(تا ) 4(براي طراحي كنترلر حلقه خارجي، ابتدا روابط 

هاي خطي و غيرخطي صورت تركيبي از عبارته هاي آهسته ب حالت
  :شود زنويسي ميبا) 26(به صورت 
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)26  (          
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دست  به gو  fبراي ) 30(تا ) 27(هاي زير روابط  بر اين اساس عبارت
  :آيند مي
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)30(  
1 1
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اخل ژيروسكوپي حالت پايدار تابع غيرخطي حاصل از تد
اين ارتباط . دهدهاي سريع را ارتباط ميترلي و حالتنهاي ك ورودي
هاي مذكور كارگيري ورودي هرا جهت بrcو  pc  ،qcدلخواه ةمحاسب

به همين دليل از ترم . سازدبراي معادلات حالت آهسته دشوار مي

كوچك
2 2( )sg xو روابط به ] 15[ نظر شده بالا صرف ةدر معادل

  :شوند ساده مي )31(رابطة شكل 

)31                            (
1 1

( )

( ) ( )

( )

s s

f x p
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f x r
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





  

هاي آهسته سيستم در  ديناميك مطلوب براي حالتهمچنين، 
 μcو  βc ،αcدر اين معادله، . نشان داده شده است) 32(رابطة 
ي هستند كه بر اساس مسير مطلوب براي هدايت ورود هاي فرمان

  .شوند تعيين مي

)32                                  (
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( )

( )
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با  rcو  pc ،qc هاي كنترليدر اين صورت، فرمان
  :آيددست مي هصورت زير به بالا ب )32(رابطة كردن  معكوس

)33(   
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روي  كنترلي هاياز اثرات حالت پايدار ورودي روابطدر اين 
نمودار بلوكي . نظر شده استديناميك آهسته پرنده صرف

  .نشان داده شده است )4(شكل  در كننده كنترل

  

  كننده نمودار بلوكي كنترل  - 4شكل 
  

  :هاي كنترلي عبارتند از بهرهكه 

)34                     (                         
 

1

2

T

T

p q r

k K K K

k K K K

  

  

پهناي باند . شود با پهناي باند ديناميك پرنده انتخاب مييا برابر 
تر از پهناي باند اندازه كافي بزرگ نيز بايد به k2داخلي  ةهاي حلق بهره
هاي هاي حلقه خارجي باشد تا از اثرات تزويج بين ديناميك حلقهبهره

هاي كنترلي بر اساس پهناي  بهره. داخلي و خارجي پرنده اجتناب شود
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با رعايت  .شوند تعيين مي) موتورهاي كنترلي(عملگرهاي كنترلي باند 
مقياس زماني بين حلقه داخلي و حلقه خارجي، در مقاله نشان داده 

 .شده است كه سيستم حلقه بسته پايدار است

  سازي و ارزيابي شبيه
سازي شش درجه آزادي سيستم كنترل پرواز پرنده  اين بخش به شبيه
براي اين منظور از . نتايج عملكردآن اختصاص داردبا نازل و بررسي 

دليل  برحسب ارتفاعي كه به .شود مدل نمونه پرنده استفاده مي يك
كند،  خرابي موشك يا پرتابگر، سامانة لغو پرتاب شروع به فعاليت مي

ارتفاع پايين : شود كه عبارتند از سه رژيم مختلف براي آن تعريف مي
 7620متري، ارتفاع متوسط از ارتفاع  7620از ارتفاع صفر تا ارتفاع 

متري تا ارتفاع  45720متري و ارتفاع بالا از ارتفاع  45720متري تا 
رخدادها و ترتيب آنها بر حسب ارتفاع شروع ]. 10[تعيين شده براي جدايش 

لغو پرتاب، مدت زمان سپري شده، فشار ديناميكي و عدد ماخ تنظيم 
نترلي كه بر حسب زاويه حمله و زاويه سرش بنابراين فرامين ك. شوند مي

هاي پروازي ممكن است با هم  شوند، براي هر يك از رژيم جانبي تعيين مي
يك رژيم نوعي  سازي فرامين كنترلي در در اين شبيه. تفاوت داشته باشند

  .شوند سازي مي سازي پياده تعريف شده و براي شبيه
اي از معيارهاي  جموعهكننده، م به منظور ارزيابي كارايي كنترل

. شوند ارزيابي بر اساس الزامات عملكردي سامانه لغو پرتاب تعيين مي
ه آميز باشد الزامات زير بايد برآورد سازي موفقيت موريتأبراي اين كه م

ماندن در محدوده قابل قبول شرايط  تغيير جهت سامانه و باقي: شوند
حدوده بار ، رعايت مپروازي براي جدايش كابين خدمه و باز شدن چتر

حفظ سلامت سازه و ساختار آن، منظور  و تنش آيروديناميكي به
ه بر حسب فاصله و ارتفاع شدن سريع كابين خدمه از محل حادثدور
مقادير اوليه  .منظور حفظ سلامت خدمه و فرود ايمن روي آب به

  .نشان داده شده است )1(در جدول  ي شبيه سازيسيستم براي اجرا

 سامانه لغو پرتاب ةمقادير اولي -1جدول 

 واحد مقدار  متغير
m  24000kg

u 80 m/s 

v 95/0-  m/s

w 20 m/s

X 0 m

Y 0 m

Z 0 m

p 49/3 e 5-  rad/s

q 4/6 e 5 -  rad/s

r 0 rad/s

φ 0 rad

θ 4835/1  rad

Ψ 0 rad

هاي ورودي كنترلي براساس مسير هدايت مطلوب است كه  فرمان
قبل توضيح داده شد، و با استفاده از زواية حمله و زاوية هاي  در بخش

زاوية حمله در ابتداي پرواز حدود . شود سرش جانبي به سامانه داده مي
درجه  180به بعد زاوية حمله بايد حدود  10صفر درجه است ولي از ثانيه 

باز  يبرا يسپرحرارت يك تغيير كند تا بتواند وسيله را تغيير جهت داده و
ماند تا اينكه شرايط  پس از آن زاوية حمله ثابت مي. ايجاد كند ها چتر شدن

در اين مدت . براي جدايش كابين خدمه و سپس جدايش چتر آماده شود
هاي وسيله نيز بايد  زاوية سرش جانبي تغييرات بسيار كمي دارد و چرخش

 براي حفظ ايمني خدمة پرواز، سامانة لغو پرتاب بايد كابين.كنترل شود
. خدمه را به اندازه كافي از محل حادثه و انفجارهاي احتمالي دور نگه دارد

براي اين منظور كمينه ارتفاع و فاصلة كافي براي دور شدن از محل 
  :حادثه به صورت زير تعيين شده است

ارتفاع ≥ 1700 ݉  

فاصله ≥ 1100 ݉   

) 5(شود كه در شكل  بر اين اساس پروفايل زاوية حمله استخراج مي
  .نشان داده شده است

  
  پروفايل زاويه حمله به عنوان ورودي كنترلي - 5شكل 

كننده بايد با استفاده از موتورهاي كنترلي، مسير مطلوب را كه  كنترل
  .براساس زاوية حمله و زاوية سرش جانبي تعيين شده است، تعقيب نمايد

عنوان  شدن مسير مطلوب و معرفي آن به پس از مشخص
كننده بر اساس مقايسه بين ورودي  كنترلي، ارزيابي كنترلورودي 

شكل . شود كننده انجام مي كنترلي و توانايي تعقيب آن توسط كنترل
همان . دهد كننده را نشان مي ورودي كنترلي به همراه پاسخ كنترل) 6(

گونه كه در شكل مشخص است، كنترلر به خوبي توانسته است 
هاي عملگرهاي  ضمن اينكه محدوديت ورودي كنترلي را تعقيب كند،

 رييتغ.نيز درآن لحاظ شده است) موتورهاي كنترلي(كنترلي 
باعث شده است تا  ه،يثان 15تا  10 يزمان ةدر فاصل حملهيةدزاويشد

 شده نييتع ريمس بيتعق در جهش كي دچار آن بيتعق يكنترلر برا
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مقدار جهش بستگي زيادي به مقدار خطاي قابل قبول، پهناي  .شود
 در قبول قابل يخطا اگر. سازي دارد باند موتور كنترلي و خطاي مدل

 كاهشرا نيز  جهش نيا توان مقدار مي م،يكن شتريب را ريمس بيتعق
انجام شده مربوط به سامانه لغو پرتاب  يها شيآزما جيالبته نتا. داد

  .دهد نيز اين جهش را نشان مي )8(شكل ناسا در 
  

  
 ورودي كنترلي و پاسخ كنترلر - 6شكل 

 
همان گونه  .داده شده است )7(زاوية سرش جانبي نيز در شكل 

 كننده به خوبي زاويه سرش كه در شكل نشان داده شده است، كنترل
 كنترلرثانيه،  15 تا 10 يزمان درفاصله .جانبي را نيز دنبال كرده است

 رييدرجه تغ 180حدود  راحمله  يةزاو ،يكنترل يموتورها قياز طر ديبا
. شود يم زين يسرش جانب يةاغتشاش در زاو جاديباعث ا نيدهد كه ا

به مقدار  تا آن را مجدداً كند يم يكنترلر سع زين ليدل نيهم به
 )8(شكل  انجام شده در يها شيآزما جيمطلوب برگرداند كه البته با نتا

) 7(شايان ذكر است، همان گونه كه در شكل  .دارد تطابق زين
در مقايسه با نتايجي كه در  مشخص است تغييرات زاوية سرش جانبي

 .نشان داده شده است، ناچيز است) 8(شكل 

  

  
 زاوية سرش جانبي - 7شكل 

دست آمده براي كنترل زاوية حمله و زاوية  در ادامه نتايج به
] 10[سامانة لغو پرتاب ناسا سرش جانبي با نتايج حاصل از ارزيابي 

نشان داده شده است، ) 8(همان گونه كه در شكل . شود مقايسه مي
پروفايل زواية حمله و زاوية سرش جانبي در هر دو سامانه تقريباً يك 

كنند و فقط ديناميك فركانس بالاي آنها با هم  روند را دنبال مي
فاده شده متفاوت است كه آن هم به دليل متفاوت بودن روش است

 .كننده است سازي كنترل براي طراحي و پياده

  
  

  

تغييرات زاويه حمله و زاويه سرش جانبي نسبت به زمان در سامانة لغو  - 8شكل 
  ]10[ اپرتاب ناس

هاي سامانه لغو پرتاب را نيز  كننده بايد بتواند چرخش كنترل
پرواز، در شده در طول  با توجه به وضعيت مطلوب تعيين. كنترل نمايد

هاي  درجه زاويه حمله، نرخ 180منظور تغيير حدود  فاز تغيير جهت و به
مشخص ) 9( در شكلهمان گونه كه . اي تغيير خواهند كرد زاويه

هاي سامانة لغو پرتاب به جز در مرحله تغيير جهت  است، چرخش
هاي  هر چند در فاز تغيير جهت، نرخ. صفر شده است سامانه، تقريباً

كنند ولي بعد از  ي براي قرارگرفتن در وضعيت مطلوب تغيير ميا زاويه
 .اند اي كنترل شده هاي زاويه آن، مجدداً نرخ

  

  
  اي نسبت به زمان هاي زاويه تغييرات نرخ - 9شكل 
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اي  هاي زوايه منظور اعتبارسنجي، نتايح حاصل با تغييرات نرخ به
نشان داده شده ) 10(كه در شكل  ]10[ در سامانة لغو پرتاب ناسا

همان گونه كه مشخص است، در سامانه لغو . شود است، مقايسه مي
اي كنترل شده است و در فاز تغيير جهت  هاي زاويه پرتاب ناسا نيز نرخ

 .كنند اي براي رسيدن به وضعيت مطلوب تغيير مي هاي زاويه نرخ

  
  

  
  ]10[ اناس پرتابغو اي نسبت به زمان در سامانه ل هاي زاويه تغييرات نرخ  - 10شكل 

طبق الزامات تعيين شده، سامانة لغو پرتاب بايد بتواند در مدت زمان 
اين الزامات برحسب ارتفاع . كوتاهي كابين خدمه را از محل حادثه دور نمايد

بر اساس الزامات . و فاصله نسبت به موشك يا پرتابگر تعيين شده است
  ، سامانه بايد در مدت تعيين]10[تعيين شده براي سامانة لغو پرتاب در مرجع 

متر از پرتابگر يا  1100متر و ارتفاعي حدود  1700اي حدود  شده در فاصله
نشان داده شده ) 11(همان گونه كه در شكل . موشك معيوب دور شود

شده، كابين  است، سامانة لغو پرتاب توانسته است براساس الزامات تعيين
 .نمايدخدمه پرواز را از محل حادثه دور 

  

  

  تغييرات ارتفاع نسبت به زمان -11شكل 

مقايسة تغييرات ارتفاع نسبت به زمان در سامانة لغو پرتاب 
دهد كه هر دو  نشان مي) 12شكل (نسبت به سامانة لغو پرتاب ناسا 

  .دهند شكل يك روند يكسان در افزايش ارتفاع را نشان مي
  

  

  ]10[تغييرات ارتفاع نسبت به فاصله در سامانه لغو پرتاب ناسا  -12شكل 

  گيري نتيجه
سامانة لغو پرتاب بر اساس الزامات تعيين شده بايد بتواند كابين خدمة 

علاوه بر نياز به يك موتور . پرواز را به سرعت از محل حادثه دور كند
اهم نمايد، فرار قدرتمند كه بتواند نيروي لازم براي فرار سريع را فر

وضعيت سامانه نيز بايد به كمك موتورهاي كنترلي در طول مسير در 
روش وارون ديناميك . وضعيت مطلوب و پايدار نگه داشته شود

هاي كنترلي، وسيله را طبق پروفايل تعيين شده  توانسته است با فرمان
براي زاوية حمله و زاوية سرش جانبي هدايت نموده و در نهايت آن را 

با توجه به مانور بالاي . باز شدن چترها و سپس فرود آماده كند براي
هاي خطي مثل  سامانة لغو پرتاب به خصوص در فاز تغيير جهت، روش

كه روش وارون  حاليشوند، در بهره با مشكل مواجه مي بندي زمان
هر چند در . كند ديناميك به خوبي الزامات تعيين شده را برآورده مي

يز مدل ديناميكي بايد دقيق باشد و عدم هاي غيرخطي ن روش
 ،در ادامه اين كار. ساز باشد تواند مشكل مي سازي هاي مدل قطعيت

، ]23[هاي كنترل مقاوم  سعي بر اين است تا با استفاده از روش
شده  كنترلر طراحي ،]27-25[، ]22[يا شبكة عصبي  ]24[تطبيقي 

صوص عدم خ ها به سازي شود تا نسبت به عدم قطعيت مقاوم
 .سازي پايدار بماند هاي مدل قطعيت
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