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• Optimization of control coefficients 

• Interactions between flight dynamics 

and turbojet engine dynamics 

• Real-time flight display 

• Desired speed and height tracking 

with respect to engine limitations 
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In this article, the simulation and integrated control of flight-propulsion are 
addressed as a significant and necessary research topic in the aerospace 
industry. In previous research, flight control and turbine engine control 
have often been treated separately; however, the mutual effects of flight 
dynamics and turbine engine dynamics on one another have received less 
attention. Initially, to model the movement of the UAV body, kinematic and 
flight dynamics equations are presented. Transmission equations are 
developed based on Newton’s laws, and rotational equations are derived 
from Euler’s theory. Subsequently, the thermodynamic and dynamic 
equations necessary for turbojet engine modeling are introduced. The 
equations governing the engine inlet opening, compressor, turbine, 
combustion chamber, and nozzle are examined separately. All simulations 
are conducted in MATLAB/Simulink. Flight graphic is displayed in real-
time using FlightGear software. A structure for simulating and controlling 
flight dynamics and engine dynamics is proposed, addressing not only the 
control of flight and the UAV’s trajectory but also the control of the shaft’s 
rotational speed while observing the limitations of the turbojet engine. 
Additionally, flight-propulsion control coefficients are simultaneously 
optimized for a specific mission using genetic algorithm. Finally, the 
simulation results are presented and discussed. 

How to cite this article: 

M. Montazeri, M. Foroozannejad, A.Y. 
Dastjerdi, A. Bordbar. Integrated 
simulation and control of turbojet 
engine dynamics and fixed-wing 
airplane flight dynamics. Journal of 
Aerospace Mechanics. 2025; 
20(4):103-116.  

 Keywords: 

Integrated flight-propulsion control 

Min-max fuel controller 

Thermodynamic model of turbojet 

Genetic algorithm 

Fixed wing UAV flight dynamics 

 

https://creativecommons.org/licenses/by-nc/4.0/deed.en
https://maj.ihu.ac.ir/
https://dor.isc.ac/dor/20.1001.1.26455323.1403.20.4.7.5
https://orcid.org/0000-0001-7003-903X
https://orcid.org/0009-0003-6980-4357
https://orcid.org/0000-0001-5495-887X


 

 است.  شدهعیتوز Creative Commons Attribution Non-Commercial (CC BY-NC) و ضوابط مجوز طیآزاد است که تحت شرا یمقاله با دسترس  کی مقاله  نی* ا
 سندگان ینو ©                                                                                                   )ع(ن یدانشگاه جامع امام حس ناشر: 

 

116-103صفحه  /4شماره  /20دوره  /3140مکانیک هوافضا/ سال   

 مکانیک هوافضا نشریه
20.1001.1.26455323.1403.20.4.7.5DOR:  

 بال ثابت  یمایپرواز هواپ ک ینامیموتور توربوجت و د  کینامید کپارچهیو کنترل   یسازهیشب
 2عبدالله بردبار،  2علی یوسفی دستجردی،  2فروزان نژاد مهدی  ،  *1مرتضی منتظری 

 ران ی ، اتهران، علم و صنعت ایراندانشگاه  ، مهندسی مکانیکدانشکده ، استاد 1
 ران ی، ا تهران، علم و صنعت ایراندانشگاه  ،مهندسی مکانیکدانشکده دانشجوی دکتری،  2

 گرافیکی  چکیده  هابرجسته

 سازی ضرایب کنترلی بهینه •

دینامیک   • و  پرواز  دینامیک  متقابل  اثرات 

 موتور توربوجت 

 واقعی-زمان  صورتبه نمایش پرواز   •

با   • همراه  دلخواه  مسیر  و  سرعت  ردیابی 

 قیود موتور رعایت  

 

 

 چکیده   مشخصات مقاله

 :مقاله  تاریخچه

 علمی پژوهشی   :نوع مقاله

 07/07/1403  :دریافت

 15/08/1403  :بازنگری

 27/08/1403  :پذیرش

 27/08/1403  :برخط  ارائه
 : نویسنده مسئول*

montazeri@iust.ac.ir 

 

موضوع    کی  عنوانبه   شرانشیپ-پرواز  یعیو کنترل تجم  یساز هیمقاله مسئله شب  نیدر ا

 قاتیاست. در تحق  قرارگرفته  موردتوجهدر صنعت هوافضا    ازی و موردن  یجد  یقاتیتحق

جداگانه    صورتبه  ینیتورب  یبه مسئله کنترل پرواز و مسئله کنترل موتورها  غالباً  نیشیپ

  ی نیتورب  یموتورها  کینامیپرواز و د  کینامیاثرات متقابل د  دنیاست؛ اما د  شدهپرداخته 

رو ابتدا    موردتوجهکمتر    گریکدی  یبر  است. در  بدنه    ی سازمدل   منظوربهبوده  حرکت 

انتقال  شدهارائه پرواز    کی نامیو د  کینماتیپهپاد، معادلات س   بر اساس   یاست. معادلات 

دوران  وتنین  یتئور معادلات  اساس  یو  سپس    شده داده توسعه    لریاو  یتئور  بر  است. 

است.    شدهارائهموتور توربوجت    یسازمدل   یلازم برا   یکینامیو د  یکی نامیمعادلات ترمود

جداگانه    صورتبهمحفظه احتراق و نازل    ن،یموتور، کمپرسور، تورب  یمعادلات دهانه ورود 

شب  قرارگرفته  یموردبررس تمام  مح  های سازهیاست.  متلب    رافزانرم   نکیمولیس  طیدر 

 ریگت یافزار فلاتوسط نرم  یواقع-زمان صورتبه  توانی پرواز را م کیصورت گرفته و گراف

پرواز و    کینامید  کپارچهیو کنترل    یساز هیشب  یساختار برا   کیمشاهده نمود. سپس  

پهپاد    یریکنترل پرواز و قرارگ  یکه در آن علاوه بر مسئله  شنهادشدهیپموتور،    کینامید

موتور توربوجت    ودیق  تیشفت و رعا  یبه مسئله کنترل سرعت دوران  دلخواه،  ریمس  یبر رو

ضرا  زین سپس  است.  شده    ی برا   زمانهم  صورتبه   شرانشیپ-پرواز  یکنترل  ب یتوجه 

حاصل از   جیاند. در آخر نتاشده   یسازنهیبه  کیژنت  تمیمشخص، توسط الگور  یتیمأمور

 صورت گرفته است.   یآن بحث و بررس  یو بر رو   دهیارائه گرد  یساز هیشب
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 همقدم -1

با    مطالعاتی   آمریکا   ییهوا  یروین  میلادی،   1990در دهه   را 

- کنترلِ یکپارچه پروازنِیقوان یطراح هایروشهدف توسعه 

آغاز    شرفتهیپ  یکیتاکت  یمای هواپ   کی  یبرا، ( IFPC)پیشرانش  

  یمتفاوت برا  کرد یدو رواین مطالعات    یجهیدرنت.  ]2و    1[  کرد

کنترل طراح شد  هاکنندهی  داده  اول،  توسعه  رویکرد  در   .

کنترلمتمرکز    صورتبهها  سازی شبیه  و  با    کنندهبوده 

 ستم یس  کی  عنوانبهو    کپارچهی  کاملاً   ستمیدرنظرگرفتن س

بالا می  مرتبه  یطراحی  دوم  رویکرد  سلسله    کردیرو  کشود. 

که    رمتمرکزیغ   یمراتب آناست  به   ،کپارچهی  ستمیس  در 

  یهاکنندهکنترلدر واقع  .  شودآزاد تقسیم می  یی هاستمیرسیز

برخ  شودمی  یطراح  هاستم یرس یز  یبرا  یاجداگانه از   یتا 

در   ]3[همکاران  رنر و  و. تبرآورده شوندی  عملکرد  یارهایمع

ساده    2001سال   طرح  کنترل  ستیس  یبرا یک  و   پروازم 

طرح    یِ یک هواپیمای عمودپرواز، توسعه دادند. خط  ششرانیپ 

بحرانی موتور را  پیشنهادی، رعایت حدود و امنیت پارامترهای  

 یبرا  هایی محدود، در حالت  ی،داری پا  جینتا   کرد. تضمین می

را    یسمیمکان  نیطرح همچن  ن یا  حلقه بسته ارائه شد.  ستمیس

نسبت   ریمس  هیزاو  برای  ، الزامات  یبندت یاولو  یبرا پرواز 

 ،عملکرد موتور  یهاتیبه محدود  دنیدر صورت رس  ،سرعتبه

 داد.ارائه 

و   سال    ]4[  همکارانمنتظری    سیستم   کی  2012در 

براسخت   یسازه یشب حلقه  در  کنترل   شیآزما  یافزار  واحد 

ا  ارائه کردند. سوخت موتور جت   واحد کنترل   ،آزمون  نیدر 

با    ،افزارسخت  عنوانبه  ،ایپو  صورتبه   سوخت ارتباط  در 

  رد.کیعمل م  کپارچهی  صورتبهش،  شرانیساز پرواز و پ ه یشب

ساخته   شرفتهیپ  کیدرولیتست ه زیم کیساز بر اساس ه یشب

که   واحد  به    واردشده  یکیدرولی ه  یبارها  یتجرب  طوربهشد 

  ج ی. نتاردکیم  یسازه یپرواز شب  طیرا در شرا  کنترل سوخت

یک  را در طول    یسازه یشب  ییکاراافزار در حلقه،  سخت   تست

در   ]5[  نصیری  و  یمنتظر  .دهد ینشان م  مانور پروازی ساده 

 سوخت   کنترلواحد    یسازهیشب  یبرا  2013سال  

  سازیمدل  با   ،توربوجت  موتور  یکیدرولیالکتروه

، نکی مولیس-افزار متلبنرم، در  موتور توربوجت  یکینامیترمود

سازی کردند. ایشان  ی پیادهاافزار در حلقه پلتفرم تست سخت 

مین کنترلی  الگوریتم  کنترل    عنوانبهماکس  -از  واحد 

 . بهره بردندنرم در محیط سیمولینک  صورتبهی و الکترونیک

نصیری و  سال    ]6[  منتظری  به  2013در   یسازنهیکاربرد 

ضرایب کنترلی پرواز و پیشرانش  میتنظ یازدحام ذرات را برا

از بدنه    کپارچهی  یسازه یشب  کیمنظور ابتدا    بدین   نشان دادند. 

سازی شبیهکردند. در این    جاد یگاز ا  نیو موتور تورب  مایهواپ 

برای موتور و یک مدل ساده   تبدیلی وینر  تابع  از یک مدل 

شد.  استفاده  پرواز  دینامیک  ضرایب سپس    برای 

بهینه کنندهکنترل  یک  در  پیشرانش  و  پرواز  سازی  های 

یک    زمانهم شدند.    مأموریتبرای  محاسبه  سال  ساده،  در 

، مدل دینامیکی یک موتور رمجت  ]7[میتی و همکاران    2015

در سازی تجمیعی با  استخراج نمودند؛ سپس در یک شبیه   را

گرفتن یک مدل سه درجه آزادی از دینامیک پرواز پرنده   نظر

ی موتور را مورد ارزیابی قرار دادند. در  کنندهموردنظر، کنترل 

شبیه  پرنده  این  هدایت  الگوریتم  تجمیعی،  نظر سازی    در 

و از کنترلری مبتنی بر دینامیک وارون برای کنترل    شدهگرفته

 است. شدهاستفادهموتور 

یک موتور توربوجت را به   2017در سال    ]8[  وانگ و یانگ

مدل  سوخت  کنترلر  هیدرولیکی  عملگر  کردند.  همراه  سازی 

سازی تجمیعی، هر دو سیستم را کوپل  سپس در یک شبیه

برای   استارت  از  بعد  شرایط  در  و  کنترل نموده  کننده  آن 

برای کنترل   2021در سال    ]9[  طراحی کردند. کویی و جانگ

ماخ پروازی پهپاد با موتور توربوجت، یک کنترلر فازی طراحی 

مدل بر  علاوه  ایشان  یک مدل شش  کردند.  از  موتور،  سازی 

سازی دینامیک پهپاد استفاده کردند.  برای شبیه  درجه آزادی

پلتفرم   در  را  کنترلر  مورد  سخت همچنین  حلقه،  در  افزار 

دادند. قرار  و همکاران  2024در سال    ارزیابی   ]10[، مینگ 

مدل روش  و  یک  - پرواز  تجمیعی  رکنترل  طراحیسازی 

با نیروی رانش هواپیمای عمودپرواز الکتریکی   برای   شپیشران

می پیشنهاد  نیز    دنکنبرداری  طراحی و  و  پارامتری  تحلیل 

 د. ندهرا ارائه می شانسازی تطبیقی سیستم پیشربهینه 

پیشین،   یا کنترل    غالباً در تحقیقات  برای بررسی عملکرد و 

مقادیر دلخواه و   صورتبهموتورهای توربینی، سرعت و ارتفاع  

تغییرات   تأثیرو    اند شدهگرفته   در نظر  یاشدهنییتعاز پیش  

است.  دسته  نشده  لحاظ  هواپیما  ارتفاع  و  سرعت  بر  گاز 

در بررسی عملکرد پرواز یا کنترل دینامیک    معمولاًهمچنین  
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موتور   مدل  هوایی،  اجسام  )تابع   تأخیریک    صورتبهپرواز 

اول(   مرتبه  نظرتبدیل  می  در  اتفاقات  گرفته  و  شود 

ن پژوهش،  گردد. در ایترمودینامیکی درون موتور بررسی نمی

سازی کاملی از دینامیک پرواز پهپاد بال  در گام نخست، مدل

سازی گردد. در گام بعد، معادلات لازم برای مدلثابت ارائه می

می استخراج  توربوجت  موتور  مرحله ترمودینامیکی  در  شود. 

شبیه  برای  ساختاری  و  بعد  پرواز  یکپارچه  کنترل  و  سازی 

پارامترهای  شدهارائه پیشرانش   تجمیعی   صورتبهکنترلی    و 

سازی، برای شوند. در آخر نتایج حاصل از شبیه می  سازیبهینه 

می  مأموریتیک   ارائه  مشخص،  آنچه  پروازی   عنوانبهشود. 

باشد، عبارت است از: ارائه دستاورد این مقاله مورد دفاع می

سازی و کنترل  سازی، شبیهمدل  منظوربهیک ساختار جدید،  

و پیشرانش برای یک پهپاد بال ثابت با موتور   یکپارچه پرواز

 توربوجت.

 سازی دینامیک پرواز مدل -2

اجسام به پرواز  تست  انجام  و  طراحی، ساخت  برای  طورکلی 

است.   ازیموردنپرنده، اطلاعات دقیقی از رفتار دینامیک پرنده 

هزینهشبیه  کاهش  برای  جدی  نیاز  یک  پرواز،  های  سازی 

است.   پرنده  اجسام  توسعه  و  طراحی   خصوصاًطراحی  برای 

الگوریتم هدایت پرنده، به یک مدل دقیکنترل  از کننده و  ق 

دینامیک پرواز جسم نیاز است. دانش دینامیک پرواز به توسعه 

می پرنده  اجسام  دینامیکی  این  معادلات  توسعه  اما  پردازد؛ 

  صرفاًهای متفاوتی همراه باشد. اگر  تواند با فرضمعادلات می

را   پرنده  متمرکز    صورتبهجسم  جرم  نظریک  و    در  گرفته 

ارایی و عملکرد پرنده  توان کحرکت انتقالی بررسی شود، می

مانند: حداکثر و حداقل سرعت پرواز، حداکثر ارتفاع پروازی، 

سرعت   حداکثر  و  پرنده  برد  حداکثر  پرواز،  زمان  حداکثر 

نمود.  اوج محاسبه  را  مفهومی   معمولاًگیری  طراحی  برای 

می استفاده  عملکردی  معادلات  همین  از  پرنده،    شوداجسام 

پایدا]11[ تحلیل  برای  اما  و  .  یا طراحی سیستم هدایت  ری 

کنترل پرنده، نیاز است معادلات شش درجه آزادی حل شود.  

های پرواز یا در صفحه صورت گرفته و سه درجه سازی شبیه 

اند  بعدی و شش درجه آزادی آزادی هستند، یا در فضای سه

موشک مانند  موارد  برخی  در  آزادی یا  درجه  پنج  شبه  ها 

ای شش درجه آزادی، معادلات  سازههستند. در برخی شبیه

جداگانه    صورتبهخطی بوده و دینامیک طولی و عرضی پرنده  

نظر می  در  شبیه]12[  شوند گرفته  برخی  در  برای سازی.  ها 

نظر شده  سازی شده و از برخی اثرات صرفاهداف خاص، ساده

سازی دینامیک پرواز مقاله برای مدل  . آنچه در این ]13[  است

ثابت بال  سازی شده، یک شبیه قرارگرفته   مورداستفاده  پهپاد 

پرواز شش درجه آزادی غیرخطی است که دینامیک طولی و 

 1است. در شکل    شدهگرفته  در نظرکوپل    صورتبه عرضی آن  

  شدهدادهمایی از یک پهپاد بال ثابت با موتور توربوجت نشان  ن

است؛  پهپاد  بدنه  بر  منطبق  بدنی  مختصات  دستگاه  است. 

دستگاه    عنوانبهدستگاه مختصات چسبیده به زمین محلی،  

و دستگاه مختصات باد    شده گرفته  در نظرمختصات اینرسی  

 است. شده فیتعرزاویه حمله و زاویه سرش جانبی  بر اساس

 
 .موتور توربوجتنمایی از یک پهپاد بال ثابت با  :  (1)شکل   

 سینتیک انتقالی -1-2

توان قانون دوم نیوتن، برای مرکز جرم بدنه پهپاد می  بر اساس

از:    اندعبارتنیروهای وارد بر پهپاد    .]14[  را نوشت  1رابطه  

 نیروی گرانش، نیروی پیشرانش و نیروهای آیرودینامیکی. 

(1) Σ𝐟 = mDI𝐯B
I = mDB𝐯B

I + m𝛀BI𝐯B
I

= m𝐠 + 𝐟A + 𝐟T 

بدنی    1رابطه   مختصات  دستگاه  بیان   2رابطه    صورتبهدر 

 شود. می

(2) m[�̇�B
I ]

B
+ m[𝛀BI]B [𝐯B

I ]
B

= m[T]BI[𝐠]I + [𝐟A]B + [𝐟T]B 

زاویه   هایمؤلفه  سرعت  بردار  سرعت،  ماتریس  بردار  و  ای 

محاسبه   5تا    3روابط    صورتبهای  بردار سرعت زاویه  پادمتقارن

 شوند. می
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(3) [�̅�B
I ]

B
= [u v w] 

(4) [�̅�BI]B = [p q r] 

(5) [𝛀BI]B = [

0 −r q
r 0 −p

−q p 0
] 

نیروی    های مؤلفه  بردار  و  آیرودینامیکی  نیروهای  بردار 

 هستند. 7و  6روابط  صورتبهپیشرانش 

(6 ) [𝐟A̅]
B

= [FAx FAy FAz] 

(7) [𝐟T̅]
B

= [T 0 0] 

بدنی   به  اینرسی  مختصات  تبدیل  اساسماتریس  زوایای    بر 

 شود. محاسبه می 8رابطه  صورتبهو   2اویلر، مطابق شکل 

(8) 
[T]BI

= [

CψCθ SψCθ −Sθ

CψSθSϕ − SψCϕ SψSθSϕ + CψCϕ CθSϕ

CψSθCϕ + SψSϕ SψSθCϕ − CψSϕ CθCϕ

] 

دینامیک   نیوتن، معادلات  معادله  با جایگذاری در  نهایت  در 

 شود. ( حاصل می11تا  9انتقالی پرنده )روابط 

(9) u̇ = −g Sθ + rv − wq +
FAx

m
+

T

m
 

(10) v̇ = g CθSϕ − ur + wp +
FAy

m
 

(11) ẇ = g CθCϕ + uq − vp +
FAz

m
 

 
های  نمودار قاچ پرتقالی تبدیل دستگاه:  (2)شکل    

 . ب( بدنی به باد  ؛ الف( اینرسی به بدنی :مختصات

 سینتیک دورانی - 2-2

توان از قانون اویلر برای دینامیک دورانی پهپاد می  بر اساس

به اینکه معادلات حول   با توجه.  ]14[  استفاده کرد  12رابطه  

توسعه   پرنده  جرم  گشتاورهای    صرفاًاست،    شدهدادهمرکز 

 شود. آیرودینامیکی و پیشرانشی بر پرنده وارد می

(12) Σ𝐦 = DI(𝐈𝛚BI) = 𝐈DB𝛚BI + 𝛀BI𝐈𝛚BI

= 𝐦A + 𝐦T 

بیان    13رابطه    صورتبهدر دستگاه مختصات بدنی    12رابطه  

 شود. می

(13) [𝐈]B[�̇�BI]B + [𝛀BI]B[𝐈]B[𝛚BI]B

= [𝐦A]B + [𝐦T]B 

و   آیرودینامیکی  گشتاورهای  بردار  اینرسی،  ممان  ماتریس 

پیشرانشی   گشتاور  تعریف    16تا    14روابط    صورت بهبردار 

 شوند. می

(14) [𝐈]B = [

Ixx 0 Ixz

0 Iyy 0

Ixz 0 Izz

] 

(15) [�̅�A]B = [LA MA NA] 

(16) [�̅�T]B = [LT MT NT] 

در نهایت با جایگذاری، معادلات مربوط به دینامیک دورانی  

 (. 19تا  17شوند )روابط پهپاد حاصل می

(17) 

ṗ = (
LA,T + Ixz pq

+(Iyy − Izz)rq
)

 Izz

IxxIzz − Ixz
2 

+ (
NA,T − Ixz qr

+(Ixx − Iyy)pq
)  

Ixz

IxxIzz − Ixz
2 

 

(18) q̇ =
Izz − Ixx

Iyy
pr +

Ixz

Iyy

(r2 − p2) +
MA,T

Iyy
 

 

(19) 
ṙ = (

LA,T + Ixz pq

+(Iyy − Izz)rq
)

 Ixz

IxxIzz − Ixz
2 

+ (
NA,T − Ixz qr

+(Ixx − Iyy)pq
)

 Ixx

IxxIzz − Ixz
2 

 سینماتیک انتقالی -3-2

توان نرخ تغییر مختصات  می  20رابطه سینماتیکی    بر اساس

به   را  اینرسی  دستگاه  در  پهپاد  جرم  بردار    هایمؤلفهمرکز 

 سرعت آن در دستگاه بدنی مرتبط نمود.

(20) 𝐯B
I = DI𝐬BI 

(21) [�̇�BI]
I = [T]IB[𝐯B

I ]
B

 

(22) [�̅�BI]
I = [x y z] 

تا    23روابط    صورتبهدر نهایت معادلات سینماتیک انتقالی  

می  25 میحاصل  معادلات،  این  از  استفاده  با  توان شوند. 

 مختصات مرکز جرم پهپاد را در دستگاه اینرسی یافت. 
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(23) ẋ = u CψCθ + v(CψSθSϕ − SψCϕ)

+ w(CψSθCϕ + SψSϕ) 

(24) ẏ = u SψCθ + v(SψSθSϕ + CψCϕ)

+ w(SψSθCϕ − CψSϕ) 

(25) ż = −u Sθ + v CθSϕ + w CθCϕ 

 سینماتیک دورانی - 4-2

  بر اساسای قاب بدنه نسبت به قاب اینرسی  بردار سرعت زاویه 

 شود. های تغییر زوایای اویلر مرتبط میبه نرخ 26رابطه 

(26) 𝛚BI = �̇� + �̇� + �̇� 

ها را جایگذاری کنیم  بردارها و ماتریس  هایمؤلفه   کهی درصورت

 خواهیم رسید. 27به رابطه 

(27) 

[
p
q
r

] = [

1 0 0
0 Cϕ Sϕ

0 −Sϕ Cϕ

] [
Cθ 0 −Sθ

0 1 0
Sθ 0 Cθ

] [
0
0
ψ̇

]

+ [

1 0 0
0 Cϕ Sϕ

0 −Sϕ Cϕ

] [
0
θ̇
0

] + [
ϕ̇
0
0

]

= [

ϕ̇ − ψ̇Sθ

θ̇Cϕ + ψ̇CθSϕ

−θ̇Sϕ + ψ̇CθCϕ

] 

شود.  در نهایت معادلات سینماتیک دورانی پرنده حاصل می

قائم دارای تکینگی   (Pitch)   ی فرازدر زاویه   30تا    28روابط  

هستند اما در کلاس پهپاد موردنظر در این مقاله، این مسئله 

 دهد. رخ نمی

(28) ϕ̇ = p + q Sϕ

Sθ

Cθ
+ r Cϕ

Sθ

Cθ
 

(29) θ̇ = q Cϕ − r Sϕ 

(30) ψ̇ = q 
Sϕ

Cθ
+ r 

Cϕ

Cθ
 

حل   با  آخر  دینامیکی    زمانهمدر  و  سینماتیکی  معادلات 

 شود. سیستم، دینامیک پرواز پهپاد بال ثابت، مدل می

 نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی -5-2

 32و    31روابط    بر اساسنیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی  

 د.نشودر دستگاه مختصات باد، مدل می

(31) [𝐟A]W = q̅S [

−CD

CY

−CL

] 

(32) [𝐦A]W = q̅S [

b Cl

c Cm

b Cn

] 

در   آیرودینامیکی  گشتاورهای  و  نیروها  اینکه  به  توجه  با 

می محاسبه  باد  مختصات  محاسبه دستگاه  به  نیاز  شوند، 

بدنی،   دستگاه  به  باد  مختصات  دستگاه  تبدیل  بر  ماتریس 

 آید. میدر  33رابطه  صورتبهاست؛ که  2شکل  اساس

(33) [T]BW = [

CαCβ −CαSβ −Sα

Sβ Cβ 0

SαCβ −SαSβ Cα

] 

آیرودینامیکی   اساسضرایب  محاسبه   39تا    34روابط    بر 

این  ]15[شوندمی در  موردنظر  پهپاد  که  کرد  توجه  باید   .

بالک  رادرپژوهش، بالک   از  الویتور و  ندارد و با استفاده  های 

 شود.ایلرن کنترل می

(34) CD = CD0
+ CDL

(CL − CL0
)

2
+ CDM

M + CDδa
δa

+ CDδe
δe 

 

(35) CY = CY0
+ CYβ

β + CYp

b

2V
p + CYr

b

2V
r

+ CYδa
δa 

 

(36) 
CL = CL0

+ CLα
α + CLq

c

2V
q + CLα̇

c

2V
α̇

+ CLM
M + CLδe

δe 
 

(37) Cl = Cl0
+ Clβ

β + Clp

b

2V
p + Clr

b

2V
r + Clδa

δa 
 

(38) 
Cm = Cm0

+ Cmα
α + Cmq

c

2V
q + Cmα̇

c

2V
α̇

+ CmM
M + Cmδe

δe 
 

(39) Cn = Cn0
+ Cnβ

β + Cnp

b

2V
p + Cnr

b

2V
r

+ Cnδa
δa 

 

افزارهای ضرایب آیرودینامیکی پهپاد موردنظر با استفاده از نرم

در این  .  اند شدهمحاسبه  (DATCOM)و دتکام    ( AVL)ال  ویای 

متلب   افزارنرم ها در محیط سیمولینک  سازی مقاله تمام شبیه

ساز، به محیط گرافیکی  صورت گرفته؛ همچنین با اتصال شبیه 

-زمان  صورتبه، پرواز پهپاد  (FlightGear)  گیرافزار فلایتنرم

 .]16[شوداقعی نمایش داده میو

 سازی موتور توربوجت مدل -3

سازی موتورهای توربینی به منظورهای مختلفی از جمله  مدل

بهینه و  عیبمطالعه  عملکرد،  انجام  سازی  کنترل  و  یابی 
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سازی با سطوح دقت  پذیرد. بسته به هدف موردنظر، مدلمی

می صورت  متفاوت  رویکردهای  دو    صورتبهگیرد.  و  کلی 

مدل برای  توربینی  رویکرد  موتورهای   است:  شدهارائه سازی 

مدلمدل و  تبدیلی  تابع  سادههای  ترمودینامیکی.  ترین  های 

توان فرض کرد، یک تابع  مدلی که برای موتور توربوجت می

اول، بین سوخت پاشیده شده به محفظه احتراق   تبدیل مرتبه

مدل روش  در  است.  موتور  شفت  دورانی  سرعت  سازی و 

توجهترمودینامیکی،   معادلات    با  موتور،  فیزیک  به 

ینامیکی، پایستگی جرم و پایستگی انرژی برای تک تک  ترمود

و در نهایت یک مدل ترمودینامیکی از    شدهنوشته اجزاء موتور  

ارائه می به  معادلات غیرخطی  اگرچه نسبت  این روش  شود. 

پیچیده قبلی  در روش  را  نتایج  ارائه  قابلیت  اما  است،  تر 

وجود    کند و همچنین این امکانو گذرا فراهم می  ا یپاحالت

و   جادشدهیادارد که در معادلات دینامیکی هر جزء تغییرات  

موتور   و کل  اجزاء  بازدهی  و  گیرد   یموردبررسعملکرد         قرار 

و کاهش    شیافزا  ند آیمتشکل از فر  تونایچرخه بر.  ]18و    17  [

انتقال   طورنیو هم  کیزنتروپ یو آ  کیاباتیآد  طیفشار در شرا

در   م فشارثابتدما    عملکرد   مناسبی  طوربه  تواندی، 

. با بررسی  کند  فیجت را توصتوربو موتور    کی  ترمودینامیکی

شبیه نرم برای  موجود،  مختلف  موتورهای  افزارهای  سازی 

میگاز  نیتورب نرم،  گرفت،  نتیجه  تیتوان  -T) متس  افزار 

MATS)  کنترلی میمناسب مصارف  برای  ابزار  از ترین  باشد. 

توان به منبع باز بودن و در محیط سیمولینک مزایای آن می

نمایی از یک موتور   3. در شکل  ]19[  متلب بودن، اشاره کرد

با   نشان   طبقهسهتوربوجت  توربین  طبقه  یک  و  کمپرسور 

 است.  شدهداده

 
 .]20[ توربوجتشماتیک موتور :  (3)شکل  

 ورودی موتور - 1-3

با توجه به اینکه انتقال حرارت و اصطکاک در دیفیوزر ورودی  

نمی گرفته  نظر  فرض در  یکنواخت  شبه  هوا  جریان  و  شود 

گیرد. دما  یک فرآیند آیزنتروپیک صورت می  نجا یاشود، در  می

تحت   کمپرسور،  به  ورودی  کل  فشار  از    تأثیرو  ورودی  ماخ 

 آید. می  به دست 41و  40روابط 

(40) T1 = T0 (1 +
γ − 1

2
M2) 

(41) P1 = P0 (1 +
γ − 1

2
M2)

γ
γ−1

 

 کمپرسور -2-3

کمپرسور   در   که  است  یدوبعد  جدولی  صورتبه نقشه 

سرعت    ، شدهاصلاحجرمی    یرابطه نسبت فشار، دب   سازی،لمد

  اینجادهد. در  را نشان میو راندمان    شدهاصلاح ی شفت  دوران

است،    یای پاحالتعملکرد   مدنظر  دبی    جه یدرنتکمپرسور 

با توجه   42جرمی هوای ورودی کمپرسور، با استفاده از رابطه  

تابعی از نسبت فشار کمپرسور   صورتبهبه نقشه کمپرسور و  

 شود.محاسبه می  شده اصلاحو سرعت دورانی شفت 

(42) ṁ2 =
P1/P0

√T1/T0

f1 (
P2

P1
,

N

√T1/T0

) 

توان برحسب نسبت فشار کمپرسور  بازده کمپرسور را نیز می

  به دست  43، توسط رابطه  شدهاصلاحو سرعت دورانی شفت  

 آورد.

(43) ηc = f2 (
P2

P1
,

N

√T1/T0 
) 

هوای   با  دمای  نیز  آن  مصرفی  توان  و  کمپرسور  خروجی 

 شوند. محاسبه می 45و  44استفاده از روابط 

(44) T2

T1
= 1 +

1

ηc
((

P2

P1
)

γ−1
γ

− 1) 

(45) Pc = ṁ2(h2 − h1) 

 محفظه احتراق   -3-3

بر اساس   توانیمحفظه احتراق را م  یخروج  ی گازپارامترها

افت فشار    یورود  طیشرا احتراق و  راندمان  احتراق،  محفظه 

کرد. محاسبه  احتراق  محفظه  محفظه   یخروج  آنتالپی  کل 

 46رابطه  صورتبه یجرم و انرژ ی احتراق بر اساس قانون بقا

 آید. می به دست 47و فشار خروجی از رابطه  شدهمحاسبه
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(46) h3 =  
ṁ2h2 + mḟ  ηb LHV̅̅ ̅̅ ̅̅

ṁ2 + ṁf
 

(47) P3 = P2 − ΔPb 

 توربین -4-3

شرا  یبرا دانستن    ن،یتورب  یخروج گاز    طیمحاسبه  به  نیاز 

)  یعملکرد  یهایو مشخصات منحن   یورود  طیشرا   دبی آن 

آ  ،یجرم بازده    ن یمع  ریمقاد  ی( براکیزنتروپ ینسبت فشار و 

 .نسبت فشار توربین استو    شده اصلاحدورانی شفت  سرعت  

مشخصه  بین  ارتباط  نیز  توربین  در  کمپرسور  های  همانند 

می مشخص  توربین  نقشه  توسط  دبی  ترمودینامیکی  شود. 

جرمی گاز، دمای خروجی توربین و توان تولیدی آن از روابط 

 شود. محاسبه می  50تا  48

(48) m4̇ =
P3/P0

√T3/T0

f3 (
P4

P3
,

N

√T3

) 

(49) T4

T3
= 1 − ηt (1 − (

P4

P3
)

γ−1
γ

) 

(50) Pt = ṁ4(h4 − h3) 

 نازل - 5-3

کنیم، جریان گاز در نازل در حالت شبه پایا است.  فرض می

از  استفاده  با  نازل  از  گاز خروجی  و سرعت  گاز  دبی جرمی 

نسبت فشار دو طرف نازل و شرایط ورودی نازل مطابق روابط  

 است.  52و  51

(51) ṁ5 = CdAe

P4

√RT4

√
2γ

γ − 1
(

P5

P4
)

1
γ √1 − (

P5

P4
)

γ−1
γ

 

(52) Ve = Cv√
2γRT4

γ − 1
(1 − (

P5

P4
)

γ−1
γ

) 

رابطه   شرایط  برای    53اگر  و  شده  چوک  نازل  باشد  برقرار 

 استفاده شود.  54محاسبه دبی خروجی باید از رابطه 

(53) P5

P4
≤ (

γ + 1

2
)

γ
γ−1

 

(54) ṁ5 = CdAe

P4

√RT4

√γ (
2

γ + 1
)

γ+1
γ−1

 

 شود. محاسبه می 55نیروی پیشرانش بر اساس رابطه 

(55) T = ṁ5Ve + (P5 − P0)Ae − ṁ2V 

 شفت  - 6-3

سوخت   جریان  توان   طوربهچنانچه  یابد،  افزایش  ناگهانی 

توان   از  بیشتر  توربین   شود. کمپرسور می  ازیموردنخروجی 

بسته به راندمان مکانیکی،    ،برای عملکرد حالت گذرا  رون یازا

گردد. دینامیک محور در قدرتی نامتوازن در محور ایجاد می

 شود. مدل می 56قالب شتاب با استفاده از رابطه 

(56) Ṅ =
1

J
(

30

π
)

2

(Pt − Pc) 

سازی معادلات موتور توربوجت با استفاده  در این مقاله شبیه 

 است.  شدهانجاممتلب،  افزارنرممتس در ابزار تیاز جعبه 

 سازی ضرایب سازی تجمیعی و بهینهشبیه  -4

در  سازی،  افزاری، چهار بلوک در مدلانجام تست نرم  منظوربه

بلوک    ( 2بلوک سیستم کنترل پرواز،    (1  : است  شدهگرفته  نظر

سازی دینامیک پهپاد بال  بلوک مدل  (3سیستم کنترل موتور،  

 سازی موتور توربوجت.بلوک مدل (4ثابت و 

پرواز،   کنترل  سیستم  به  مربوط  بلوک  اساس در  مقادیر    بر 

همچنین لحظه  و  پهپاد  اویلر  زوایای  و  ارتفاع  سرعت،  ای 

ها و  پروازی موردنظر، فرمان مربوط به زوایای بالک  مأموریت

  رادر   موردنظربه اینکه پهپاد  با توجهشود. دسته گاز تولید می

  دشدهیتولر و ایلرن  ندارد، فقط فرمان مربوط به زوایای الویتو 

شود. فرمان  ورودی داده می  صورتبهو به بلوک دینامیک پرواز  

گاز   کنترل  صورتبهدسته  بلوک  به  موتور ورودی  کننده 

می  شده داده تبدیل  موتور  دور  فرمان  به  ورودیو  های  شود. 

کنترل بلوک  موتور  دیگر  موتور    اندعبارتکننده  دور  از: 

خروجی توربین. خروجی این  ای، شتاب شفت و دمای  لحظه 

بلوک   ورودی  که  است  سوخت  جرم  تغییرات  نرخ  بلوک 

میشبیه  موتور  شبیه ساز  بلوک  موتور  باشد.  اساسساز   بر 

لحظه  ارتفاع  و  سرعت  موتور،  ترمودینامیکی  ای مشخصات 

دینامیک   به  و  تعیین کرده  را  پیشرانش  نیروی  مقدار  پرواز، 

می شبیه  دهد.پرواز  کلی  یکپارچه سازساختار  کنترل  و  ی 

نمودار بلوکی آمده در   بر اساسپیشرانش، در این مقاله  -پرواز
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در این مقاله برای رعایت قیود دینامیکی و    باشد. می  4شکل  

کنترل   ترمودینامیکی از  مینموتور،  یک  ماکس  -کننده  که 

استکنترل  صنعتی  موتور   شدهاستفاده  ،کننده  قیود  است. 

مراقبت عبارت برای  محور  سرعت  بالای  حد  از:  های  اند 

مکانیکی، حد بالای دمای خروجی از توربین جهت جلوگیری  

های توربین، حد بالای شتاب محور از آسیب رساندن به پره

حد   و  سرج  محدوده  به  کمپرسور  ورود  از  جلوگیری  جهت 

خاموشی   از  جلوگیری  برای  محور  شتاب  . ]21[  شعلهپایین 

که   است  موتور  شفت  دورانی  سرعت  اصلی،  کنترلی  متغیر 

می مدیریت  خلبان  دستور  کنترلتوسط  موظف  شود.  کننده 

حاسبه کند که سرعت م  یاگونهبه است دبی جرمی سوخت را  

حالت در  در  پایاموتور  و  شود  تنظیم  خلبان  دستور  مطابق   ،

سریع  در  گذرا  درخوا حالت  سرعت  ممکن،  زمان  ستی ترین 

ساختار کلی سیستم کنترل   5خلبان را برآورده کند. در شکل  

نمایش   سه   است.  شدهدادهموتور  از  پرواز  کنترل  سیستم 

ارتفاع و    بر اساساست. یک حلقه    شدهل یتشکقسمت مجزا  

کند.  ای پهپاد، فرمان بالک الویتور را تولید میزاویه فراز لحظه 

گاز را فرمان دستهای پهپاد،  سرعت لحظه   بر اساسیک حلقه  

ای،  لحظه   (Roll)  زاویه غلت  بر اساسکند. یک حلقه  تولید می

ای با فرمان بالک ایلرن را تولید کرده و پهپاد را بر روی دایره

ساختار سیستم کنترل   6دارد. در شکل  میشعاع دلخواه نگه

نشان    صورتبهپرواز   بلوکی  منظور به  است.  شده دادهنمودار 

ها، نیاز است، ضرایب کنترلی با  کنندهکارکرد مناسب کنترل 

ژن الگوریتم  از  بهینهاستفاده  بهینه تیک  شوند.  سازی سازی 

شبیه   صورتبهضرایب   در  و  انجام  تجمیعی  یکپارچه،  سازی 

شود تا اثرات دینامیک پرواز بر دینامیک موتور و بالعکس  می

 گرفته شود. در نظر

شکل    مأموریت مطابق  موردنظر،  پهپاد  نظر    7پروازی  در 

  PIDماکس از یک کنترلر  -کننده مین کنترل  است.  شدهگرفته

است. سیستم کنترل پرواز    شدهلیتشکو چهار بهره کنترلی  

است. بنابراین   شده لیتشک  PIDو سه کنترلر    PIاز یک کنترلر  

بهینه، انتخاب گردد.    صورتبهضریب    18در مجموع نیاز است،  

باشد که علاوه بر پایداری   ی اگونهبهانتخاب این ضرایب باید  

پایا   عین حفظ حدود، در شرایط  موتور، در  و  پرواز  سیستم 

ترین پاسخ را به همراه  ترین پاسخ و در شرایط گذرا سریع دقیق

 باشد. داشته  

 
سازی و کنترل نمودار بلوکی ساختار شبیه :  (4)شکل  

 .پیشرانش-تجمیعی پرواز

 
 . نمودار بلوکی سیستم کنترل موتور :(5)شکل  

 
 .نمودار بلوکی سیستم کنترل پرواز:  (6)شکل  

 
 . پروفیل پروازی موردنظر برای پهپاد :(7)شکل  
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هزینه بهینه تابع  این  رابطه    صورتبهسازی،  ی  در   57آمده 

برای   شدهگرفته  در نظرهای  ها وزنwiفرض شده است؛ که  

ی، در شکل سازی این بهینه خطاها هستند. نمودار تابع هزینه

 است.  شده دادهنمایش  8

(57) 
∫ (w1 |N − PLA| + w2 |h − hd|

t

0

 

+w3 |θ − θd| + w4 |ϕ − ϕd| + w5 |V − Vd|) dt 
 

 ای سازی رایانهنتایج شبیه  -5

نسبت    به ترتیب سرعت پهپاد و ارتفاع پهپاد  10و    9در شکل  

  شدهمیترسبرحسب زمان    به سرعت و ارتفاع بیشینه پروازی،

همان میاست.  مشاهده  که  کنترلطور  ی  کنندهشود، 

، قادر است تا با مقادیر خطای قابل قبولی، سیگنال  شدهی طراح

   کند.  گیریره دلخواه را 

پیشران    دور موتور ونمودار   بیشینه نیروی  به مقادیر  نسبت 

آمده است. در ابتدای   12و    11برحسب زمان در اشکال  ها  آن 

گیری، دور موتور و نیروی پیشران افزایش یافته،  پرواز برای اوج 

در پرواز کروز ثابت مانده و در نزول، کاهش یافته است. مقادیر  

تجاوز   خود  فیزیکی  حدود  از  موتور،  دور  و  پیشران  نیروی 

سازی صحیح از فیزیک مسئله  ؛ که این نشان از مدلاندننموده

  است.

شکل   موتور  13در  دور  آن  شتاب  بیشینه  مقدار  به   نسبت 

شود  طور که مشاهده میبرحسب زمان رسم شده است. همان

است.  کنترل  نموده  رعایت  را  کمینه  و  بیشینه  قیود  کننده، 

مشاهده می شتاب  همچنین  پهپاد،  در مدت صعود  که  شود 

پهپاددور   نزول  و در مدت  افزایش  موتور    ،موتور  شتاب دور 

می نشان  مسئله  این  است.  یافته  شبیهکاهش  سازی دهد، 

دمای    14در شکل    است.  کارکردهصحیح    صورتبهتجمیعی  

نسبت به بیشینه آن برحسب  خروجی توربین موتور توربوجت  

ی مین و ماکس قادر بوده  کنندهکنترل زمان رسم شده است.  

 ا قید بیشینه را رعایت کند.است، ت

برحسب   و مختصات مرکز جرم پهپاد   ، زوایای اویلر 15در شکل  

در پرواز کروز صفر بوده، در پرواز   فرازاند. زاویه  زمان رسم شده

سمت   یمنفی است. زاویه   ،مثبت بوده و در پرواز نزول  ،صعود

(Yow)    درجه    180پرنده، در زمان دور زدن از مقدار صفر به

بقیه   افتهیشیافزا در  و  زاویه است  است.  مانده  ثابت  پرواز  ی 

م  غلت مقدار  پرنده،  زدن  دور  زمان  را    35طلوب  در  درجه 

همچنین  ره است.  کرده  بوده  کنترل گیری  قادر  پرواز  کننده 

 است حرکت پرنده را بر روی مسیر دلخواه حفظ کند.

 
 سازی ضرایب کنترلی.نمودار تابع هدف در بهینه :  (8)شکل  

 
 .نمودار درصد سرعت پهپاد برحسب زمان:  (9)شکل  

 
 .نمودار درصد ارتفاع پهپاد برحسب زمان:  (10)شکل  
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 .نمودار درصد دور موتور برحسب زمان:  (11)شکل  

 

 
 . نمودار درصد نیروی پیشران برحسب زمان:  (12)شکل  

 
 .نمودار درصد شتاب دور موتور برحسب زمان:  (13)شکل  

نقاط کاری مپ کمپرسور در حین پرواز نشان   16در شکل  

سیستم کنترل  شود،  طور که مشاهده میاست. همان  شدهداده

 موتور قادر است حدود سرج و استال کمپرسور را رعایت کند. 

 
 . نمودار درصد دمای خروجی توربین:  (14)شکل  

 

 
 .نمودار متغیرهای حالت پرواز برحسب زمان:  (15)شکل  

 ی بندجمع  -6

آنچه در این مقاله بر روی آن تمرکز شده است، ارائه ساختاری 

دینامیک موتور و دینامیک   زمانهمسازی و کنترل  برای مدل

ها بر  گرفتن اثرات متقابل آن  نظر کوپل و با در صورتبه پرواز 
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ترمودینامیکی   مدل  ابتدا  منظور  بدین  است.  یکدیگر  روی 

موتور و مدل دینامیک پرواز استخراج و سپس ساختاری برای 

پروازی   مأموریتها ارائه شد. در آخر برای یک  کنترل سیستم 

، نشان  شده حاصلمشخص، ضرایب کنترلی بهینه گشت. نتایج  

ستم  از دقت مناسب، عملکرد مطلوب و رعایت قیود توسط سی

می کار  ادامه  برای  دارد.  کنترل کنترلی  از  های  کنندهتوان 

دیگری،   یادگیری    خصوصاً مناسب  بر  مبتنی  کنترلرهای 

پیش یا  بهماشین  مدل،  و  بین  عملکرد  دقت  افزایش  منظور 

می نیز  و  نمود  استفاده  عملگر  ایمنی  دینامیکی  مدل  توان 

و سوخت  کنترل  الکترومکانینیز    هیدرولیکی  کی  عملگرهای 

یکپارچه بالک ساختار  به  را  شبیه ها  نمود. ی  اضافه  سازی، 

می سختهمچنین  روی  بر  را  کنترلرها  مناسب توان  افزار 

ای را با  سازی رایانهسازی نموده و نتایج حاصل از شبیه پیاده

 در حلقه مقایسه کرد.  افزارسختنتایج تست 

 
 . نقاط کاری مپ کمپرسور در حین پرواز:  (16)شکل  

 فهرست علائم  -7

DX𝐲 
نسبت به قاب    𝐲مشتق دورانی بردار یا تنسور  

X 
ẋ  مشتق عادی بردار یا اسکالرx نسبت به زمان 

[𝐲]X   بیان بردار یا تنسور𝐲    در دستگاه مختصاتX 

[T]XY   ماتریس تبدیل دستگاه مختصاتY  بهX 

[�̅�]Y  ترانهاده بردار یا تنسور[𝐱]Y 

Sx, Cx  ی سینوس و کسینوس زاویهx 

xd  مقدار دلخواه متغیرx  

𝐯B
I  سرعت مرکز جرم پهپاد نسبت به قاب اینرسی 

m  جرم کل پهپاد 

𝛚BI  اینرسی به نسبت  بدنهای بردار سرعت زاویه 

𝛀BI ای یس پادمتقارن بردار سرعت زاویهماتر 

𝐠 بردار شتاب گرانش زمین 

𝐟A,T آیرودینامیکی و پیشرانشیهای نیرو 

𝐦A,T گشتاورهای آیرودینامیکی و پیشرانشی 

T  نیروی پیشرانش موتور 

ϕ, θ, ψ  زوایای اویلر بدنه پهپاد 

α, β زاویه حمله و زاویه سرش جانبی 

𝐈 
مرکز   به  نسبت  پهپاد  اینرسی  ممان  تنسور 

 جرم 

𝐬BI 
جابه به  بردار  نسبت  پهپاد  جرم  مرکز  جایی 

 مبدأ

q̅  فشار دینامیکی هوا 

S  مساحت سطح بال پهپاد 

b  طول دوسر بال پهپاد 

V اندازه سرعت مرکز جرم نسبت به زمین 

H ارتفاع مرکز جرم پهپاد از سطح زمین 

c  میانگین وتر بال 

M  عدد ماخ پهپاد 

Ti   دمای سیال در مقطعi  از موتور 

Pi   فشار سیال در مقطعi  از موتور 

Γ  ضریب اتمیسیته جو 

R  ثابت جهانی گازها 

ṁi   دبی جرمی سیال در مقطعi  از موتور 

hi  آنتالپی سیال در مقطعi از موتور 

N توربوجت  دور موتور 

PLA  دستور دور موتور 

LHV̅̅ ̅̅ ̅̅  ارزش حرارتی سوخت  

EGT  خروجی توربیندمای 

Pc  توان کمپرسور موتور توربوجت 

Pt  توان توربین موتور توربوجت 

ΔPb  اتلاف فشار در محفظه احتراق 

ηb, ηc, ηt  بازده توربین، کمپرسور و محفظه احتراق 

δa ن تغییر زاویه بالک ایلر 

δe  تغییر زاویه بالک الویتور 
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δt  تغییرات دسته گاز موتور 

P0, T0  فشار اتمسفر استاندارددما و 

J ممان اینرسی شفت موتور توربوجت 

Cd ضریب تخلیه نازل 

Cv ضریب سرعت جریان خروجی نازل 

ṁf نرخ دبی جرمی سوخت 

Ve  سرعت خروجی گاز از نازل 

Ae سطح مقطع خروجی نازل 

CD  ضریب آیرودینامیکی نیروی پسا 

CL  ضریب آیرودینامیکی نیروی برآ 

CY  آیرودینامیکی نیروی جانبیضریب 

Cl  ضریب آیرودینامیکی گشتاور رول 

Cm  ضریب آیرودینامیکی گشتاور پیچ 

Cn  ضریب آیرودینامیکی گشتاور یاو 

wi 
برای  وزن  هزینه  تابع  در  خطاها  های 

 سازیبهینه 

 مراجع  -7
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