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 چکیده

. کیلوگرم هستند ۵۶۰۰دارای جرم کمتر از  عموماهواپیماهای سبک وزن 

شخصی  ی هوایی و مصارفتاکس ،از این هواپیماها معمولا برای آموزش پرواز

یک هواپیمای  PA-28-161 Warrior IIIهواپیمای پایپر شود. استفاده می

 دریافت 1۹۹۴ ین گواهی خود را در سالسبک وزن چهارنفره است که اول

ن ای کنترل انتگرال کوادراتیک خطی برایروش از  نمود. در این مقاله،

-یبر اساس دینامیک خط ماتریس بهره فیدبکشده است.  استفادههواپیما 

 سازی شده است.مده و بر روی سیستم غیرخطی پیادهشده بدست آ

بررسی  پرواز صعودی و چرخش با ارتفاع ثابت مورد متداولی مانند هایمانور

ه حلق که سیستم کنترلدهند نشان می سازینتایج شبیه اند.قرار گرفته

  . توانایی انجام مانورهای مد نظر را دارد بسته

 

ل کنتر ،کوادراتیک خطی انتگرال ،هواپیمای سبک وزن :واژه های کلیدی
 حلقه بسته

 

 مقدمه  -1

 برای بوده و عموما کیوگرم ۵۶۰۰ وزن دارای وزن کمتر ازهواپیماهای سبک 

وجه با ت. ]1[ شوندمی استفاده آموزش پرواز، تاکسی هوایی و مصارف شخصی

تواند ببه گستردگی استفاده از این نوع هواپیما، طراحی سیستم کنترلی که 

 تواند دارای اهمیت باشد.نورهای مورد نظر را انجام دهد میما

 مرجعاند. مساله کنترل هواپیمای سبک را بررسی کرده [۴]–[2]مراجع 

مای سبک وزنی را که یکی از دو موتور خود را از یمساله کنترل هواپ ]2[

مانورهای هدینگ و صعود در این مقاله مورد دست داده بررسی نموده است. 

ک سیستم کنترل اتوماتیک برای محور ی ]۳[ مرجعبررسی قرار گرفته اند. 

را با  1ردیابی وضعیت ]۴[مقاله اپیمای سبک پیشنهاد داده است. طولی هو

برای یک هواپیمای سبک   2خطیغیرهای دینامیک معکوس استفاده از روش

  وزن انجام داده است.

 هواپیمای سبک وزن،  با توجه به مطالعات انجام گرفته در حوزه کنترل

ی هستند که نیاز جز مواردمساله کنترل بهینه و بررسی مانورهای متعدد 

 ۳انتگرال کوادراتیک خطیروش از  . در این مقالهبه بررسی بیشتری دارند

استفاده  PA-28-161 Warrior IIIکنترل برای است بهینه  که یک روش

 ۴ز صعودیشده است. از طرفی، برخی از مانورهای اساسی هواپیما مانند پروا

 اند. مورد بررسی قرار گرفته ۵تفاع ثابتو چرخش با ار

                                                 
1 -Attitude tracking 
2 -Nonlinear dynamic inversion 
3 -Linear Quadratic Integral (LQI) 

نشان داده شده  1در شکل  PA-28-161 Warrior IIIتصویر هواپیمای 

 است:

  
 ]PA-28-161 Warrior III ]۵هواپیمای -1 شکل

 

. تفاده شده استیما اسپبرای کنترل این هوا LQIدر این مقاله از روش 

برای کنترل از آن توان میبهینه بوده و این روش طور که اشاره شد، همان

 استفاده نمود. ۶چند خروجی-های خطی چند ورودیسیستم

 دهند که سیستم کنترلی قادر است مانورهایسازی نشان مینتایج شبیه

  . انجام دهد مد نظرر اساس الزامات بخواسته شده را 

 

 مدل سازی دینامیک هواپیما -2

تواند در سه جهت هواپیما یک سیستم شش درجه آزادی است که می

مستقل حرکت انتقالی و در سه جهت مستقل حرکت دورانی انجام دهد. 

ید سازی کامل دینامیک هواپیما، علاوه بر معادلات حرکت، بابرای مدل

های ناشی نبروها و گشتاورهای آئرودینامیکی، نیروهای ناشی از موتور و نیرو

 از جاذبه نیز مدل شوند. 

رل های کنتو برای استفاده از روش غیرخطی بودهمدل دینامیکی هواپیما 

 خطی، باید مدل دینامیکی حول شرایط تریم خطی شود. 

ه بدر دستگاه مختصات بدنی و نسبت معادلات سینتیک انتقالی و دورانی 

 :]۶[ انده شدهئارا( ۶( تا )1)در روابط چهار چوب اینرسی 

 

 

 

 

 

4 -Climbing flight 
5 -Level turn 
6 -Multi input-Multi output 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 2صفحه: 

 
(1)  

1m U QW RV   F 

(2)  
2m V RU PW   F 

(۳)  
3m W PV QU   F 

(۴)    
1xx zz yy xzPI QR I I R PQ I     M 

(۵)    2 2

2yy zz xx xzQI PR I I P R I    M 

(۶)    
3zz yy xx xzRI PQ I I QR P I     M 

 شوند:ها بصورت زیر تعریف میدر این روابط کمیت
m جرم 

, ,xx yy zzI I I های اینرسی اصلیممان 

xzI ممان اینرسی ضربی 
, ,U V W های انتقالیسرعت 
, ,P Q R های دورانیسرعت 

1 2 3, ,F F F ی وارد شده به مرکز جرمبرآیند نیروها 

1 2 3, ,M M Μ حول مرکز جرم برآیند گشتاورها 

ل شده پیشرانشی و جاذبی تشکی ،رودینامیکیبرآیند نیروها از سه نیروی آئ

ات ارعب ،موتورتراست فرض کوچک بودن گشتاور ناشی از . با توجه به است

 . شوندتشکیل میگشتاور صرفا از گشتاورهای آئرودینامیکی 

وعا مجم (،مراجعه شود پیوستبه ینماتیکی )با در نظر گرفتن شش معادله س

 ز:متغیر عبارتند ا 12این وجود خواهند داشت.  متغیر 12معادله و  12

, , , , , , , , , , ,e e eX Y Z U V W P Q R    

 :]۶[ با توجه به تعریف دستگاه مختصات اینرسی چسبیده به زمین

eh Z  

h  باشد.زمین میسطح ارتفاع هواپیما از 

 

 تریم هواپیما -3

ارد وورهای شود که در آن برآیند نیروها و گشتاتریم به وضعیتی گفته می

کنترلی  بدون ورودی استکه هواپیما قادر  هستندای شده به هواپیما به گونه

 .]۷[ وضعیت خود را حفظ کند

ه و شرایط انحراف سطوح کنترلی، زاویه حملبرای تریم هواپیما، در این مقاله 

یروها و یند نآبراند تا ای بدست آمدهماخ( به گونه)ارتفاع و عدد پروازی 

 :دنصفر باشبرابر هواپیما گشتاورهای وارد شده به 

(۷) 
3 3

1 1

i i

i i 

  F M 0 

در صورت انجام  در چنین شرایطی، هواپیما شتاب انتقالی و دورانی نداشته و

  دهد.سرعت ثابت در همین شرایط به پرواز خود ادامه می-حرکت ارتفاع

نشان داده بصورت  برای هواپیمای در نظر گرفته شده، شرط تریم هواپیما

 :آیدمیبدست  1شده در جدول 
 شرط تریم-1جدو.ل 

𝛿𝑒𝑡𝑟𝑖𝑚
 (𝑑𝑒𝑔) -1.1693 

𝛼𝑡𝑟𝑖𝑚 (𝑑𝑒𝑔) 2.0982 

𝑀𝑡𝑟𝑖𝑚 0.237 

ℎ𝑡𝑟𝑖𝑚 (𝑚) 4446.5 

                                                 
1 -Longitudinal 
2 -Lateral 

برقرار بوده و هواپیما پرواز  (۷)ز در چنین شرایطی، معادله برداری با پروا

 ارتفاع ثابت انجام خواهد داد. -سرعت
 

 بررسی پایداری استاتیکی -4

اولیه پایداری استاتیکی تمایل ذاتی هواپیما برای بازگشت به شرایط تعادل 

پیچینگ برای تحلیل پایداری استاتیکی طولی، منحنی ضریب گشتاور است. 

(𝑪𝒎 ) گیرد. به منظور حمله مورد بررسی قرار میکل هواپیما بر حسب زاویه

 پیچینگ، مقدار مشتق ضریب گشتاور 1یحصول پایداری استاتیکی طول

برای حصول پایداری استاتیکی  نسبت به زاویه حمله باید منفی باشد.

نسبت ( 𝑪𝒏)و یاوینگ  (𝑪𝒍) ، مشتق ضرایب گشتاور رولینگ۳سمتی-2عرضی

   .]۶[ منفی و مثبت باشندید بابه زاویه سرش جانبی به ترتیب 

𝐶𝑙نمودارهای  − 𝛽 ،𝐶𝑚 − 𝛼  و𝐶𝑛 − 𝛽  اند:نشان داده شده 2در شکل 

 
𝑪𝒎نمودارهای  -2 شکل − 𝜶 ،𝑪𝒍 − 𝜷  و𝑪𝒏 − 𝜷 

 

وجه با تها در بالای هر شکل نشان داده شده است. مقدار شیب این منحنی

ری هواپیما دارای پایدا ،توان گفت در این شرایطاین نمودارها میبه 

 باشد. ر سه کانال طولی، عرضی و سمتی میاستاتیکی در ه

 

 بررسی پایداری دینامیکی -۵

شرایط  برای بررسی پایداری دینامیکی، ابتدا معادلات غیرخطی هواپیما حول

ی مورد بررس Aتعادل اولیه )تریم( خطی شده و سپس مقادیر ویژه ماتریس 

  .]۶[ گیرندقرار می

 :بدین صورت خواهند بود Aیر ویژه ماتریس مقاد

0 

0 

0 

-2.6732 + 4.7637i 

-2.6732 - 4.7637i 

-20.9564 

-0.0213 + 0.1640i 

-0.0213 - 0.1640i 

-0.0009 

-0.5115 + 3.0985i 

-0.5115 - 3.0985i 

-0.0053 

3 -Directional 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 3صفحه: 

 
ادیر گردد، با توجه به منفی بودن بخش حقیقی مقطور که ملاحظه میهمان

 ، سیستم دارای پایداری دینامیکی است. Aویژه ماتریس 

 

 طراحی کنترل کننده -6

برای  LQIدر این مقاله از روش طور که در مقدمه نیز اشاره گردید، همان

چند خروجی و -کنترل هواپیما استفاده شده است. این روش چند ورودی

توان از میبنابراین  دارد.را بردار خروجی  1م ردیابیبلیت انجابهینه بوده و قا

 . نظر استفاده نمودبرای کنترل هواپیمای مورد این روش 

خطی  برای یک سیستم ،متلبنرم افزار با توجه به توضیحات ارائه شده در 

 با معادلات فضای حالت زیر:

(8) 
d

dt


x
Ax + Bu

y = Cx + Du

 

 :بصورت زیر خواهد بود LQIبدست آمده از روش قانون کنترل حلقه بسته 

(۹) 
 

   
 i

x
u K

x
 

 باشد.می( ۳)شکل گیر خروجی انتگرال 𝐱iدر این رابطه 

را دنبال  rورودی مرجع  yکند که خروجی ین میماین قانون کنترلی تض

𝐮قانون کنترلی  LQIکند. می = −𝐊𝐳 = −𝐊[𝐱; 𝐱𝐢] ای تعیین گونه را به

 :شودمینیمم  زیرتابع هزینه  کند کهمی

(1۰)  
0

( )J dt



 
T T T

u z Qz + u Ru + 2z Nu 

قه کننده حلساختار کنترلهای وزنی هستند. ماتریس Nو  Q ،Rماتریسهای 

 نشان داده شده است: ۳بسته در شکل 

 
 بسته )متلب( ساختار کنترل کننده حلقه-3شکل 

 

 سازیشبیه -7

لازم به  مورد بررسی قرار خواهند گرفت. متداولمانور  دو، در این قسمت

غیرخطی در نظر گرفته  هاسازیدینامیک هواپیما در کلیه شبیهذکر است که 

 شده است.

 
 ارتفاع افزایشمانور  1-7

دی ورو، برای این منظور باشد.ارتفاع وسیله می افزایشدر این مانور، هدف 

 :برای ارتفاع به صورت زیر در نظر گرفته شده است 2مرجع

(11) 200h trimr h m  

سبت به ارتفاع اولیه ارتفاع هواپیما ن کنترلر بایدکند که می بیان( 11)رابطه 

 . متر افزایش دهد 2۰۰را به اندازه  )تریم(

 دهند:پاسخ سیستم کنترلی را نشان می 8تا  ۴ هایشکل

                                                 
1 -Tracking 

 
 موقعیت هواپیما در چهارچوب اینرسی-4شکل 

 
 عدد ماخ بر حسب زمان سرش جانبی و ،زوایای حمله-۵شکل 

 
 ای بر حسب زمانهای زاویهسرعت-6شکل 

2 -Reference input 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 4صفحه: 

 

 
 زوایای اویلر بر حسب زمان-7شکل 

 
 انحراف سطوح کنترل و توان هواپیما بر حسب زمان-8شکل 

 

گردد، سیستم کنترلی توانسته است تا ارتفاع طور که ملاحظه میهمان

در عین حال زاویه . مطلوب برساندشرایط  ثانیه به ۷۰وسیله را پس از حدود 

جهت اند. حمله و عدد ماخ نیز نهایتا به مقدار اولیه )تریم( خود بازگشته

از آنجایی که حرکت . استفاده کرده استپیچ کنترلر از زاویه  ،افزایش ارتفاع

صرفا از الویتور برای تغییر زاویه پیچ  ،شوده عمود محلی انجام میدر صفح

 ارتفاع استفاده شده است.  بامتعاق و

اند به این صورت انتخاب شده Rو  Qهای سماتری، سازیدر این شبیه

 صفر در نظر گرفته شده است(: N)ماتریس 

(1۰) 
0.001

100





Q I

R I
 

I .ماتریس یکه است 

 
 چرخش با ارتفاع ثابتمانور  2-7

انجام چرخش )رول ثابت و یاو افزایشی بصورت تابع در این مانور هدف 

 باشد.می ارتفاع ثابت در یکشیب( 

 نشان داده شده است: 1۰ و ۹ هایتصویر این مانور در شکل

 
 ]8[ نمای از روبروی هواپیما در حال چرخش با ارتفاع ثابت-9شکل 

 
 ]8[ بالای هواپیما در حال چرخش با ارتفاع ثابتنمای از -1۰شکل 

 

همانطور  .اندارائه شده ]8[توضیحات بیشتر در رابطه با این مانور در مرجع 

و زاویه  هواپیما با یک زاویه رول ثابت ،در این مانور ،گرددحظه میکه ملا

 باشد.ر عین حال ارتفاع آن نیز ثابت میبوده و د پروازافزایشی در حال  یاو

 :اندبصورت زیر تعریف شده این مانورهای مرجع برای ورودی

(11) 

200

10

2

h trim

f

r h m

r

r t
t









 





 

 𝑡𝑓 پس از طی این زمان هواپیما یک دور کامل  باشدزمان نهایی می(

 .چرخیده است(

مانور چرخش با ارتفاع ثابت را برای های متناظر با پاسخ 1۵تا  11 هایشکل

 دهند:نظر نشان میهواپیمای مورد 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 ۵صفحه: 

 

 
 موقعیت هواپیما در چهارچوب اینرسی-11شکل 

 
 سرش جانبی و عدد ماخ بر حسب زمان ،زوایای حمله-12شکل 

 
 ای بر حسب زمانهای زاویهسرعت-13شکل 

 
 زوایای اویلر بر حسب زمان-14شکل 

 
 انحراف سطوح کنترل و توان هواپیما بر حسب زمان-1۵شکل 

گردد که هواپیما حرکت دایروی با شعاع ملاحظه می 11 بر اساس شکل

انجام ثانیه  ۶۰۰در مدت را  تریم( ارتفاع) در ارتفاع ثابتکیلومتر  ۷حدود 

 داده است. 

 طورد. هماندهسرش جانبی و عدد ماخ را نشان می ،زوایای حمله 12شکل 

-دلیل درگیر بودن حرکت عرضی گردد در این نوع حرکت بهکه ملاحظه می

و زاویه حمله دچار تغییرات پیدا کرده افزایش زاویه سرش جانبی  سمتی،

 . استزیادی نشده 

دهد. با توجه به این ای را نشان میتغییرات بردار سرعت زاویه 1۳شکل 

بدلیل تغییر زاویه یاو به یک  Rاند و به سرعت به صفر رسیده Qو  Pشکل، 

 رسیده است. غیرصفر مقدار ثابت 

دهد. خطای زوایای رول و یاو و مقدار زاویه پیچ را نشان می 1۴شکل 

 شود:سیگنال خطا به این صورت تعریف می

(11) ( ) ( ) ( )e t r t y t  

 خطای زوایای رول و یاو بترتیب به حدود ،گرددطور که ملاحظه میهمان

اثرات تواند این خطا میوجود یکی از دلایل درجه رسیده است.  ۴/۵و  -۵/۳

 باشدناخواسته سطوح ایلرون و رادر بر روی حرکت سمتی و عرضی 

  .)بترتیب(

اند به این صورت انتخاب شده Rو  Qهای ماتریس، سازیدر این شبیه

 صفر در نظر گرفته شده است(: N)ماتریس 

(12) 
1000

0.1





Q I

R I
 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 6صفحه: 
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تن بوده و در  1دارای جرم حدود  PA-28-161 Warrior IIIهواپیمای 

رای بمعمولا  ی سبک وزن. هواپیماهاداردقرار هواپیماهای سبک وزن رسته 

در این  تاکسی هوایی و مصارف شخصی استفاده می شوند. ،آموزش پرواز

سی قرار این هواپیما مورد برر مساله طراحی کنترلر حلقه بسته برای ،مقاله

 ایط تریم هواپیما حاصل گردید. سپسابتدا شر گرفت. برای این منظور

 الپایداری استاتیکی و دینامیکی بررسی شدند. در نهایت از روش انتگر

تفاع کوادراتیک خطی برای کنترل سیستم استفاده شد. مانورهای افزایش ار

که  ها بررسی شدند. نشان داده شدسازیو چرخش با ارتفاع ثابت در شبیه

 را انجام دهد.است مانورهای مد نظر  قادر سیستم کنترل حلقه بسته
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 PA-26-181-Warrior IIIمشخصات هندسی 

 باشند. د میوموج ]1۰[ هواپیما در مرجعمشخصات هندسی این 

 ]6[ معادلات سینماتیکی هواپیما

 قالی هواپیما:معادله سینماتیکی انت

eb

e

e

e

X U

Y V

Z W

   
   

   
     

TM 

ebدر این رابطه 
TM باشد.ماتریس انتقال از دستگاه بدنی به اینرسی می 

 معادلات سینماتیکی دورانی هواپیما:

sin

sin cos cos

cos cos sin

P

Q

R

  

    

    

  

 

 

 

 پیچ و یاو هستند.  ،به ترتیب زوایای رول و   ،زوایای 
 

 

 
 

 

 
 


