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 چکیده  

سوخت مدتتاثیر  طبیعت  بر  فسیلی  بود.  های  شده  گرفته  نادیده  ها 

فراوردهآلودگی سوختن  از  حاصل  محیطی  زیست  سبب  های  نفتی  های 

افزایش   و  زیست  محیط  دهه زمین  کره    دمای تخریب  در  است.    شده 

تلاش هوانوردی  صنعت  انرژی  گذشته  از  استفاده  برای  را  خود  های 

سوخت انرژی  جای  به  بستهالکتریکی  کار  به  فسیلی  به  های  توجه  با  اند. 

سوخت و  باتری  انرژی  چگالی  ساخت  تفاوت چشمگیر  امکان  فسیلی  های 

ندارد.   وجود  حاضر  حال  در  پروازی  برد  حفظ  با  الکتریکی  هواپیماهای 

هیبریدی   پیشرانش  سیستم  مفهوم  سوخت  مصرف  کاهش  بنابراین جهت 

توجه این صنعت را به خود جلب کرده است. سیستم پیشرانش هیبریدی  

تولید   منبع  دو  می  تامینبرای    انرژیاز  بهره  نیاز  مورد  این  در  برد.  توان 

کنترلمقاله   سیستم    جهت   اند خورپس   انتگرالی-تناسبی  کنندهیک 

هیبرید بال  یپیشرانش  بار  -هواپیمای  حمل  کاربری  با  و  چرخان  طراحی 

در راهبرد  دو راهبرد کنترلی در نظر گرفته شده که    شده است.  سازی شبیه

باتر نقش  تام  یاول،  تول  نیتنها  توان  ن   یدیاختلاف  مورد  در    بوده  ازیو  و 

دوم ه  ، راهبرد  درجه  شده    درصد   35  ونیداسی بریحداقل  گرفته  نظر  در 

شبیه  است. نتایج  به  توجه  میسازی  با  سیستمپیشنهاد  در  های  گردد 

در توان مورد    با تغییر زیاد  مرتبط با هواپیماهای عمود پرواز که  هیبریدی

است پشتیبانینیاز مواجه  تنها  باتری  نقش  ژنراتور  کنن،  از  الکتریکی در  ده 

 و از درجه هیبریداسیون ثابت استفاده نشود. باشد   شرایط مورد نیاز

بال    -پیشرانش هیبریدی -ی انتگرال  یکنترل کننده تناسب  واژه های کلیدی: 
 .چرخان

 

 مقدمه  -1

رایجسیستم پیشرانش  )مانند    هواپیما  های  آلودگی  زیادی  مقادیر  سالانه 

کربن،   اکسید  می  NOXدی  منتشر  غیره(  هدررفت  نکنو  همچنین  د. 

بالا میحرارتی این سیستم بسیار  بازده  به دلیل کم بودن  باشد. این دو  ها 

شود.  های تنفسی میمنجر به افزایش دمای زمین و بیماری  در نهایتعلت  

سیستم این  نوا آلودگی صوتی  در  این  ها  معایب  دیگر  از  نیز  مسکونی  حی 

الکتریک آید.موتورها به حساب می برای معایب    ی هواپیمای تمام  راه حلی 

به نظر می باتری  عنوان شده  انرژی  به دلیل تفاوت چشمگیر چگالی  رسد. 

تمام  در   هواپیمای  ساخت  مانع  ترین  مهم  هواپیما،  و سوخت  حاضر  حال 

باشد.  می  رایج  پیشرانش  سیستم  به  نسبت  هواپیما  برد  حفظ    الکتریک 

باتری انرژی  تکنولوژی  چگالی  با  حدودها  در  حاضر  و   wh/kg  250  حال 

. انتظار میرود  ]1[  باشد می  wh/kg10000  چگالی انرژی نفت سفید حدود

ب انرژی  سال  چگالی  تا  ها  مقدار    2025اتری  این  .  ]1,2[سدبر  500به 

-اختلاف چگالی باعث بالا رفتن وزن و کاهش شدید برد موثر هواپیما می 

به محدودیت وزنی در صنعت هوانوردی سیستم توجه  با  پیشرانش    ،شود. 

ها به مقدار قابل قبولی برسند راه حلی  تا زمانی که چگالی باتری  یهیبرید

برای   میمناسب  سوخت  مصرف  تحقیق  باشد.  کاهش  اساس    رندون بر 

(Rendón  و همکاران )]چگالی انرژی مناسب برای دستیابی به درجه    ،]1

هیبریدباشدمی  wh/kg  500   درصد  50هیبریداسیون   پیشرانش  از    ی.  

سلول   یا  باتری  و  فسیلی   سوخت  مانند  پیشرانش  سیستم  دو  ترکیب 

پیچیدگی اضافه شده طراح را ملزم    سوختی و باتری تشکیل می گردد. این

کنترل از  استفاده  دو  به  این  از  کدام  هر  توان  نسبت  کنترل  جهت  کننده 

 کند.  مولد انرژی می

همکاران  Cardone)  کاردون و  بدون    ]3[(  هواپیمای  یک  برای 

کنتر موازی،  هیبرید  پیشرانش  سیستم  به  مجهز  سبک    کنندهلسرنشین 

PID    را    کنندهلکنتر  و  داده پیشنهاد ایکردند  آزمایشپیشنهادی    شان . 

شده   محاسبه  خطاهای  به  توجه  با  را  پیشنهادی  مدل  خوب  دقت  سپس 

نتیجه   آنالیز شده  و  واقعی  و همکاران  Li) لی  .گرفتندبین سیستم   )]4[  

انرژی اصلی سلول سوختی،   با مولد  برای سیستم پیشرانش هیبرید سری 

ارائه   را  فازی  منطق  با  تطبیقی  و  Leite)لیتو    همچنین،  .دادندکنترلر   )

پیشرانش هیبرید سری    کنندهلکنتر] 5[همکاران   برای سیستم  را  بهینه 

( و  Li)لی    اند.به کار بسته  (Panthera)  پنترا    جهت استفاده در هواپیمای 

نیز برای سیستم پیشرانش هیبرید سری با مولد اصلی انرژی    ]6[همکاران  

جدید  روش  یک  سوختی  کردن  برای  سلول  آورد  سیستم    (sizing)  بر 

 .اندبهینه ارائه داده کنندهلکنترو پیشرانش 

مقاله در   بهره    انتگرالی -تناسبیکننده  لکنتر  به طراحی یک  این  با 

هواپیمای    جهتخورنده  پس سری  پیشرانش  پرداخته PSV-50 سیستم 

است بار    PSV-50هواپیمای  .  شده  حمل  سرنشین  بدون  هواپیمای  یک 

های کوتاه مورد استفاده  تواند جهت ارسال محموله در مسافتاست که می

شکل   گیرد.  می  1قرار  نشان  را  هواپیما  این  همچنین  دهد.  تصویر 

آن در جدول   فنی  انرژی اصلی، موتور    ذکر شده است.  1مشخصات  مولد 

 سیستم  احتراق داخلی و مولد انرژی ثانویه، باتری در نظر گرفته شده است. 
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 PSV-50هواپیمای    -1شکل

 

 PSV-50هواپیمای  مشخصات فنی    -1جدول  

 km/h 130 سرعت بیشینه  متر 2.2 طول 

 km 100 پروازی برد  متر 4 طول بال 

 متر 3000 سقف پروازی  کیلوگرم 10 بیشینه جرم قابل حمل 

توان  را با توجه به استراتژی تقسیم توان به دو گروه می  پیشرانش هیبریدی

ثانویه صورت  دسته انرژی  بر اساس نقش مولد  بندی  بندی کرد. این گروه 

توان  در  گیرد.  می تامین اختلاف  تنها وظیفه  ثانویه  انرژی  اول، مولد  گروه 

دارد.   را  نیاز هواپیما  توان مورد  و  احتراق داخلی  توسط موتور  در  تولیدی 

توان   از  توجهی  قابل  تامین درصد  ثانویه مسئولیت  انرژی  گروه دوم، مولد 

 مورد نیاز هواپیما را عهده دار است.

سیستم   اصلی  های  احتراق  المان  موتور  شامل  هیبرید  پیشرانش 

داخلی، باتری، موتور الکتریکی، سوخت و سیستم کنترل است. با توجه به  

کند که بر اساس  وجود دو مولد انرژی، دسته بندی دیگری مفهوم پیدا می

 شود.دیگر تعریف می یک چینش این دو مولد نسبت به 

رژی اولیه  که در آن مولد ان   شودگفته می  به چینشی  یچینش سر 

مکانیکی   صورت  به  ثانویه  از    متصلو  استفاده  چینش  این  در  نیستند. 

ژنراتور جهت تبدیل توان مکانیکی موتور احتراق داخلی به توان الکتریکی  

ملخ    هبا توجه به این که مولد توان اصلی به صورت مکانیکی ب   الزامی است.

می  متصل در  نیست  فعالیت    بیشینهتواند  ملخ  سرعت  از  فارغ  خود  بازده 

نکته،   این  به  توجه  با  موازی،  کند.  چینش  با  مقایسه  سری  در  چینش 

تری را داراست. مزیت دیگر آن،  توانایی بهره بردن از سیستم کنترلی ساده

توانایی تغییر توان تولیدی با سرعت زیاد است. حجم فضای اشغالی در این  

چینش    موتور احتراق داخلی راحت است.  گذارییو جا  کمینه بودهچینش  

نیز وزن هواپیما را بالا  -سری آن از دو چینش    کنندهلکنترو    بردهموازی 

  در   سری  با توجه به مزایای گفته شده از چینش  باشد.  دیگر پیچیده تر می

 . دهدرا نشان مینمایی از چینش سری   2استفاده شده است. شکل  مقاله

 

 
 سیستم پیشرانش هیبریدی   چینش سری   -2شکل  

 مدل سیستم  -2

شامل   سری  هیبرید  سیستم  اصلی  اجزای  شد  عنوان  قبلا  که  همانطور 

ملخ و  الکتریکی  موتور  ژنراتور،  داخلی،  احتراق  موتور  می باتری،  باشد.  ها 

 . استشده  بیان 2 المان های مورد استفاده در جدول

ترمبلی    از مدلباتری  سازی  جهت شبیه  ،ایجاد یک مدل  منظوربه  

(Tremblay( دسینت  و   )Dessaint)  ]7[  .است گردیده  این    استفاده  در 

 شود:مدل ولتاژ باتری بر حسب پارامترهای باتری به صورت زیر بیان می

(1)  
( )

exp( )
Q

V E R i k A B idt
Q idt

= −  − + − 
−




 

 

به    Qو    Kو    Rو   E همچنین  جریان و ولتاژ باتری هستند.  Vو    i  در آن   که

پولاریزیشن،   مقاومت  باتری،  داخلی  مقاومت  باتری،  پایه  ولتاژ  ترتیب 

-های باتری مورد نظر میثابت  Bو    Aباشد، علاوه بر آن،  می  ظرفیت باتری

 باشد. انتگرال جریان بر حسب زمان طی شده می نیز  idtباشد. 

مدل ژنراتور،  جهت  و  الکتریکی  موتور  از    استفادهبا  توان  میسازی 

-موتور و ژنراتور انتخاب شده بازده این دو المان را در شبیه  عملکردنقشه  

-موتور انتخاب شده را نشان می  عملکردنمودار    3  سازی اعمال کرد. شکل

 .  تها توسط شرکت سازنده ارائه شده اساین دادهدهد. 

موتور احتراق داخلی از  سازی  شبیه  جهت به منظور ایجاد یک مدل  

نرم در  شده  ارائه  )مدل  متلب  سیمولینک  ( MATLAB Simulinkافزار 

است شده  را    4  شکل.  استفاده  موتور  عملکرد  مینمودار  این  دهدنشان   .

کننده  که آزمایشگاهی  های  داده تولید  عنوان  ارائه شده    توسط شرکت  به 

 شود. سیمولینک داده می افزارنرم  اطلاعات ورودی موتور به
 

 
 مشخصات المان های استفاده شده   -2جدول  

 المان  مدل  مشخصات 

 موتور احتراق داخلی  RPM DE 120 8500کیلو وات در  7.7

ولت، جریان   44سطح ولتاژ 

 آمپر  135بیشینه 
7224 Tmotor ژنراتور 

ولت، جریان   44سطح ولتاژ 

 آمپر  135بیشینه 
7224 Tmotor  موتور الکتریکی 

،  mAh 16000ظرفیت باتری

 22.2سطح ولتاژ 
TATTU باتری 

 

 
 Tmotor 7224   [8 ] نقشه عملکرد موتور الکتریکی    -3شکل
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 )الف( 

 
 )ب( 

دار گشتاور بر حسب سرعت  و الف( نم ی  نمودار عملکرد موتور احتراق داخل   -4شکل

به  بر حسب سرعت موتور   بودن دریچه گاز ب( نمودار توان   ز میزان با   ه ازای ب موتور  

 [ 9]   میزان باز بودن دریچه گاز   ازای 

سرعت دورانی    ،رابطه بین گشتاوردر مدل مورد استفاده جهت ملخ،  

در   ملخ  توان  )بازده    بیشینهو  معادله  از  استفاده  با  می(  3(و)2آن  -بیان 

 :]3[شود

(2)  2M A B C = + + 
(3)  P M= 

زاویه  ωآن،  در    که و    Mای،  سرعت  ملخ    Pگشتاور  برای  نیاز  مورد  توان 

نیز بر اساس خصوصیات و نمودار های عملکرد    Cو    A ،  Bباشد. ضرایب  می

می دست  به  هواپیما    آید.ملخ  این  ملخ  برای  پیشنهادی  ایرفویل 

NACA4415 سازی استفاده گردیده است.در این شبیه که باشد می 

های برخاستن  مرحلهاین هواپیما در    ،به قابلیت چرخش بال  توجهبا  

مراحل  نمایی از    5کند. شکل  مدن به صورت عمود پرواز عمل میآو فرود  

و    مختلف  چرخان   عملکرد نحوه  پرواز  می  بال  نشان  منظور    .دهدرا  به 

نیاز در   )برخاستن، کروز، فرود    مختلف پروازی   مراحل محاسبه توان مورد 

برآورد کردن اولیه هواپیما  آمدن، افزایش ارتفاع، افزایش سرعت(   از روابط 

. در نتیجه، توان مورد نیاز مراحل پرواز به صورت زیر  بهره برده شده است

 [:  10قابل بیان است ]

 
 PSV-50پروازی هواپیمای    پروفیل  -6شکل  

 

(4)   :  
( / ) 3.6cruise p

W V
level flight P

L D 
= 

(5)   
3.6( / )p climb p

W V W
climb : P ROC

L D 
= + 

(6)    :
/

 
2 2

climbvertical take off
fW fW S WV

P
M 

= + 

  توان   به ترتیب  Mو    P  ،W  ،L/D  ،p  ،V،    f    ،ROC  (،4)-( 6معادلات )در  

هواپیما  ،مصرفی نیرو    ،وزن  سرعتپسابه    برا نسبت  ملخ،  بازده  ،  افقی  ، 

و  downwash)  رانش پایینضریب   صعود  نرخ  ملخ (،  شایستگی    عدد 

(figure of meritمی )تعیین  ند.  باش براجهت  نیروی  پسا   ضریب  از    به 

[ با    عدد شایستگیو    رانشپایین و ضریب  [  10روش ریمر  برابر  ترتیب  به 

مصرفی محاسبه  نمودار توان    6شکل    در نظر گرفته شده است.  0.7و    1.03

باشد. این نمودار، توان مورد نیاز هواپیما  می  PSV-50هواپیمای    شده برای

زمان   مدت  در  میدقیقه  70پرواز  یک  را  نشان  مراحل  دهد.  ای  جزئیات 

 شرح داده شده است.  3مختلف پرواز در جدول 

 

 : تئوری کنترل  -3

بهره پس خوران  انتگرالی-تناسبیکنترل کننده     کننده به عنوان کنترل  دبا 

از   سیستم  این  در  است.  شده  تنظیم   (gain)  بهره  سهانتخاب  جهت 

در  سازی  خروجی توان استفاده شده است. دو راهبرد متفاوت جهت شبیه

اولشودنظر گرفته می باتری  ،. در راهبرد  توان  نقش  تفاوت  تامین  تنها  ها 

تولیدی می توان  و  نیاز  نظر    ؛باشدمورد  با در  راهبرد دوم  در حالی که در 

هیبریداسیون   ضریب  تامباتری  ،0.35گرفتن  وظیفه  حداقل  ها    35ین 

باتری عمر  طول  افزایش  جهت  به  دارند.  را  نیاز  مورد  توان  ها،  درصد 

قطع کردن جریان باتری در صورت کاهش شارژ باتری    به منظور   یپارامتر

از   کمتر  افزایش  و  درصد    20به  از    آنیا  بیش  سیستم    80به  در  درصد 

 دهد.می شان ن  د را  دو راهبراین نمودار بلوکی    7شکل لحاظ شده است.  

 

 
 نمودار توان پروازی   -6شکل  

 

 شرح مراحل پروازی   -3جدول  

 مرحله پرواز 
زمان سپری  

 شده)دقیقه( 
 مرحله پرواز 

زمان سپری  

 شده)دقیقه( 

 3 کاهش ارتفاع  3 برخاستن 

 3 فرود آمدن  3 اوج گیری 

   58 کروز 
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 )الف( 

 
 )ب( 

 راهبرد دوم : الف( راهبرد اول ب(  کننده نمودار بلوکی کنترل  -7شکل  

بر  تابع تبدیل سیستم  درک بهتر عملکرد سیستم کنترل،  به منظور   

  ( 8(و)7معادلات )  محاسبه شده است.  جزء  اساس توابع تبدیل مفروض هر

ترتیب   تبدیل  به  میتوابع  نشان  را  دوم  و  اول  دلیل    دهد.راهبردهای  به 

یکسان بودن موتور الکتریکی و ژنراتور تابع تبدیل این دو المان یکسان در  

 .  شودمینظر گرفته 

(7)  
1

2
2

1

(1 )

1 ( 1)

I
Bat P ICE EM Bat

EM

I
Bat P ICE EM Bat

K
G K K G G G

s
TF K G

K
K K K G G G

s

 
+ + − 

 =
 

+ + − 
 

 

(8)  
4 1 2

2

1 3

(1 )

1 ( 1)

I
Bat P ICE Em Bat

EM

I
P ICE EM Bat

K
K G K K K G G G

s
TF G

K
K K K G G G

s

 
+ + − 

 =
 

+ + − 
 

 

آن،   در  ترتیبIKو  PKکه  و  هبهر  به  انتگرالی  و  تناسبی  های 

1 2 3, ,K K Kباشد.بهره اجزاء سیستم می 

 

 عددی   نتایج  -4

شبیه از  حاصل  عددی  نتایج  بخش  این  پیشرانش  در  سیستم  سازی 

کنترل  در سیستم  اشاره شده  راهبرد  دو  نتایج  است.  شده  ارائه  هیبریدی 

 بیان شده و مورد مقایسه قرار گرفته است. 

اول،    8  شکلدر   کنترلی  راهبرد  گرفتن  نظر  در  تولیدی با    توان 

سرعت دورانی ملخ،  همچنین،    .با توان مورد نیاز مقایسه شده است  ژنراتور

و  ،  جریان باتری   وضعیت ولتاژ  استنشان    9شکل    در   شارژ  شده    . داده 

این مدت   باتری در  نشان دهنده شارژ شدن  باتری  محدوده منفی جریان 

توان    بوده از  داخلی  احتراق  موتور  تولیدی  توان  بودن  بیشتر  علت  به  که 

می رخ  نیاز  می  دهد.مورد  توانمشاهده  که  توسط    ژنراتورتولیدی    شود 

منطبق بر میزان توان مورد  ای تنظیم شده که حدودا  به گونه کننده  کنترل

باشد.  هواپیما  کنترل  نیاز  عملکرد  بهتر  درک  منظور   درصد    کننده،به 

 

 
 در راهبرد اول   مقایسه توان تولیدی با توان مورد نیاز  -8  شکل

 
 ( الف ) 

 
 ( ب ) 

 
 ( پ ) 

 
 ( ت ) 

  وضعیت(  ت ( ولتاژ باتری  پ ریان باتری  ج (  ب ( سرعت دورانی ملخ  الف  -9شکل  

 شارژ باتری 

شکل  اختلاف   در  نیاز  مورد  و  تولیدی  بیشینه    10توان  است.  شده  رسم 

با   برابر  دلیل    درصد  116.6اختلاف  به  که  بوده  ارتفاع  کاهش  هنگام  در 

 ه است.ادنوسان توان مورد نیاز رخ د 

نشان داده    13الی    11نتایج حاصل از راهبرد کنترلی دوم در شکل  

تولیدی و توان مورد نیاز را مورد مقایسه  توان  نمودار    11شکل  شده است.  

باتری نیز    وضعیت شارژدهد. مقادیر سرعت دورانی، جریان، ولتاژ و قرار می

شکل   توان    12در  خطای  درصد  مقایسه  همچنین،  است.  مشاهده  قابل 

شکل   در  نیاز  مورد  و  می  13تولیدی  مشاهده  است.  شده  که  رسم  شود 

 درصد   40درصد بوده که    156خطای بیشینه در راهبرد کنترلی دوم برابر  
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 راهبرد اول در    درصد خطای توان تولید شده و توان مورد نیاز   -10شکل  

می  اول  راهبرد  از  مدت  بیشتر  اول،  راهبرد  با  مقایسه  در  همچنین  باشد. 

 زمان حالت گذرای سیستم در زمان شروع بیشتر شده است.

شبیه راهبرد  دو  در  باتری  جریان  مقایسه  میبا  شده  توان  سازی 

که گرفت  توان    ایمرحلهدر    نتیجه  مولد  المان  دو  عملکرد  که  پرواز  از 

رسیده،    الکتریکی پایدار  حالت  چندان    راهبرد  نقش به  کنترلی  سیستم 

ندارد تغییرتفاوتی  با  پروازی  مراحل  در  اما  و    .  نشست  نظیر  زیاد،  توان 

افزایش   باعث  بالا  هیبریداسیون  درجه  از  استفاده  عمودی،  برخاست 

 د شد.اختلاف توان تولیدی و مصرفی خواه 
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کنترل طراحی یک  به  مقاله،  این  پیشرانش  در  برای سیستم  کننده 

بال  یهیبرید است.  -هواپیمای  پرداخته شده  بار  کاربری حمل  با  چرخان 

سازی شده و یک  های موجود ریاضی شبیهاجزاء سیستم با استفاده از مدل

یکی پیشنهاد  انتگرالی جهت تنظیم تولید توان الکتر-کننده تناسبیکنترل

شبیه منظور  به  است.  راهبرد   سازیشده  دو  پیشرانش،  سیستم  مدل 

تامین   تنها  باتری  نقش  اول،  راهبرد  در  که  شده  گرفته  نظر  در  کنترلی 

درجه   حداقل  دوم  راهبرد  در  و  است  نیاز  مورد  و  تولیدی  توان  اختلاف 

ج  نتای  در نظر گرفته شده است.   در کل طول پرواز  درصد   35هیبریداسیون  

می نشان  احتراق  عددی  موتور  عملکرد  که  پرواز  از  مراحلی  در  که  دهد 

داخلی و باتری به حالت پایدار رسیده، نقش راهبرد سیستم کنترلی اثری  

بر پارامترهای سیستم ندارد. در حالی که، در مراحل پروازی با تغییر توان  

ن بالا  زیاد، نظیر نشست و برخاست عمودی، استفاده از درجه هیبریداسیو

شد خواهد  مصرفی  و  تولیدی  توان  اختلاف  افزایش  نتیجه  باعث  در   .

می سیستمپیشنهاد  در  با  گردد  هیبریدی  در    تغییرهای  مورد  زیاد  توان 

 باشد. الکتریکیکننده از ژنراتور پشتیبانی ، نقش باتری تنهانیاز

 

 
 در راهبرد دوم مقایسه توان تولیدی با نمودار توان    -11شکل  

 
 )الف( 

 
 )ب( 

 
 )پ( 

 
 )ت( 

  وضعیت الف( سرعت دورانی ملخ ب( جریان باتری پ( ولتاژ باتری ت(    -12شکل

 شارژ باتری 

  

 
 در راهبرد دوم   درصد خطای بین توان تولیدی و نمودار توان مورد نیاز   -13شکل  
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