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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 سبک وزن چهارنفره است که اولین گواهی خود را در سال

نترلی حلقه تولید فرامین ک برای های مکعبیاسپیلایناز  نمود. در این مقاله،

 ددیفرامین کنترلی در یک پروسه عشده است.  استفادههواپیما  باز برای

هدف کنترل  .اندسازی شدهمده و بر روی سیستم غیرخطی پیادهبدست آ

 به منظور ارزیابی .سیستم است کننده از بین بردن متغیرهای اختلالی

تحت  وسازی بار شبیه 1۰۰کارلو با سازی مونتکننده، شبیهعملکرد کنترل

ه کدهند نشان می سازینتایج شبیهانجام شده است. شرایط اولیه مختلف 

ولیه اتحت شرایط را  از بین بردن متغیرهای اختلالیم کنترل توانایی سیست

  . داردمختلف 

 

کنترل ، های مکعبیاسپیلاین ،هواپیمای سبک وزن :واژه های کلیدی
 بازحلقه 

 

 مقدمه  -1

 برای بوده و عموما کیوگرم ۵۶۰۰ کمتر از رمجهواپیماهای سبک وزن دارای 

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 طولی هواپیمای سبک پیشنهاد داده است. 

برای یک هواپیمای سبک   2خطیغیرهای دینامیک معکوس استفاده از روش

  وزن انجام داده است.

طراحی کنترلر حلقه باز برای  ۳های مکعبینیابزار اسپیلااز  در این مقاله

از دف هشده است. استفاده  PA-28-161 Warrior III واپیمایبرای ه

از  .استاز بین بردن متغیرهای اختلالی سیستم  ،طراحی این کنترل کننده

 سازیخطینیاز به عدم  :توان به موارد زیر اشاره نموداین روش می ایایزم

بالا و پائین فرامین کنترلی  هایو لحاظ نمودن محدوده دینامیک غیرخطی

  .در طراحی سیستم کنترل

                                                 
1 -Attitude tracking 
2 -Nonlinear dynamic inversion 

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

 است:

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

 

است.  نت کارلو استفاده شدهسازی موارزیابی عملکرد کنترلر از شبیهجهت 

رفته گدر نظر سازی با شرایط اولیه مختلف تصادفی شبیه 1۰۰این تحلیل در 

ه در تمام که کنترلر توانست دندهتحلیل مونت کارلو نشان مینتایج . اندشده

 (اییصفر کردن متغیرهای اختلالی در لحظه نه)ها قیود مساله سازیشبیه

  کند.  را ارضا

 

 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 ازی کامل دینامیک هواپیما، علاوه بر معادلات حرکت، باسبرای مدل

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

 از جاذبه نیز مدل شوند. 

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

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

(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 

3 -Cubic Splines 
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 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 2صفحه: 

 
 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

, , , , , , , , ,Φ, ,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 گشتامیتریم به وضعیتی گفته 

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 آمدهای بدست )ارتفاع و عدد ماخ( به گونهپروازی 

 :((۷) رابطه) 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  نظر گرفته شده، شرط تریم هواپیما برای هواپیمای در

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

𝛿𝑒𝑡𝑟𝑖𝑚
 (𝑑𝑒𝑔) -1.1693 

𝛼𝑡𝑟𝑖𝑚 (𝑑𝑒𝑔) 2.0982 

𝑀𝑡𝑟𝑖𝑚 0.237 

ℎ𝑡𝑟𝑖𝑚 (𝑚) 4446.5 

برقرار بوده و هواپیما پرواز  (۷ز 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 مورد بررسی قرار می کل هواپیما بر حسب زاویه حمله

                                                 
1 -Longitudinal 
2 -Lateral 
3 -Directional 

 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[ نفی و مثبت باشندمباید به 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

 

 طراحی کنترل کننده -۵

های پیلاینابزار اسدر این مقاله از طور که در مقدمه نیز اشاره گردید، همان

 PA-28-161یهواپیمابرای  ر حلقه بازکنترلمکعبی برای طراحی 

Warrior III .زایعدم ن :روش دارای  دو مزیت استاین  استفاده شده است 

 نیبالا و پائ یاهو لحاظ نمودن محدوده یرخطیغ کینامید ازیسیبه خط

 .کنترل ستمیس یدر طراح یکنترل نیفرام

 ۳( در شکل ۵تولید فرامین کنترلی حلقه باز )وابسته به زمان ۴لوچارتف

 نشان داده شده است:
 

 

 

 

 

 

 

 

4 -Flowchart 
5 -Time-based 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 3صفحه: 

 

 
 حلقه باز یکنترل نیفرام دیتولفلوچارت -3شکل 

تا  ، تعیین ضرایب اسپیلاین۳با توجه به فلوچارت نشان داده شده در شکل 

 د مساله برآورده شوند ادامه خواهد داشت.زمانی که قی

آیند، کنترلر فرامین کنترلی بر حسب زمان بدست میبا توجه به اینکه 

 طراحی شده حلقه باز خواهد بود. 

 نشان داده شده است: ۴دیاگرام بلوکی کنترلر حلقه باز در شکل 

 
 دیاگرام بلوکی کنترلر حلقه باز-4شکل 

بردار ورودی مرجع صفر بوده و نشان داده است،  ۴همانطور که در شکل 

 باشد.به صفر می خروجیبردار رساندن  ،هدف سیستم کنترل

 :شودمیبصورت زیر تعریف ( 1)متغیرهای اختلالیبردار خروجی 

 , , , , , , , , , ,ey h u v w p q r   y 

 آید:از رابطه زیر بدست می yبردار 

(8) 
ss y Y Y 

 در این رابطه 

 , , , , , , , ,Φ, ,e eY Z U V W P Q R  Y 

 است. 𝐘 )تریم( 2مقدار حالت دائم 𝐘𝑠𝑠و 

                                                 
1 -Perturbed variables 
2 -Steady-state 

 سازیشبیه -6

ماموریت کنترلر  اند.در پیوست ارائه شدهمشخصات هندسی و جرمی هواپیما 

۳𝑡( در زمان yای اختلالی )هصفر کردن بردار متغیر = 𝑡𝑓 باشد:می 

(۹) 𝐲𝑡=𝑡𝑓
= 𝟎 

 :(8) طبق رابطه و با برآورده شدن این قید

(1۰) 
ft t ss Y Y 

 حالت دائم خواهد رسید.خروجی سیستم به مقدار  ،(1۰)توجه به رابطه با 

 اند:انتخاب شده های زیرو در بازه شرایط اولیه اختلالی بصورت تصادفی
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 ثانیه در نظر گرفته شده است. ۵۰برابر  𝑡𝑓مقدار 

. لازم به ذکر است اندنشان داده شده 1۰تا  ۵ هایسازی در شکلنتایج شبیه

 اند.ها نشان داده شدهدر این شکل Y بردارهای که مولفه

 
 موقعیت هواپیما در چهارچوب اینرسی-۵شکل 

 
 زوایای حمله، سرش جانبی و عدد ماخ بر حسب زمان-6شکل 

3 -𝑡𝑓 .زمان نهایی می باشد 

 مقداردهی ضرایب اسپیلاین

با  رلی وابسته به زمانوردن فرامین کنتآبدست 

  های مکعبیاسپیلاینبرازش استفاده از 

سازی شبیه  

مساله  دیا قیآ
 ((9))رابطه 

شده برآورده 
 ؟است

 بله

 خیر

 اتمام

 پلنت کنترلر
𝐫 = 𝟎 𝐮 𝐲 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا یکمینبیست و 
 4صفحه: 

 

 
 ای بر حسب زمانهای زاویهسرعت-7شکل 

 
 حسب زمانزوایای اویلر بر -8شکل 

 
 بر حسب زمان سرعتهای خطی-9شکل 

لی به های اختلامتغیرگردد که ملاحظه می، ۹تا  ۵ هایبا توجه به شکل

مقدار  به ذکر است کهزم لا. (𝐘𝑠𝑠به  𝐘با توجه به رسیدن ) نداصفر رسیده

 .درجه است 2.۰۹پیچ هواپیما برابر دائم زوایای حمله و زاویه حالت 

   :اندنشان داده شده 1۰کنترلی در شکل ین امفر

 

 
 بر حسب زمان فرامین کنترلی-10شکل 

 

 رضااکننده در سازی مونت کارلو برای ارزیابی میزان موفقیت کنترلهشبی

اختلالی انجام شده است. برای  متغیرهایاز بین بردن  یا معادلا  (1۰)قید 

، میزان با شرایط اولیه تصادفی در بازه مطرح شده سازیشبیهبار  1۰۰

کنترلر پیشنهاد شده  ،بعبارتی .باشدمیدرصد  1۰۰موفقیت کنترلر برابر 

 ورده کند. آقید مساله را بر هاسازیشبیه تمامتوانسته است در 
 

 گیرینتیجه 8-

تن بوده و در  1دارای جرم حدود  PA-28-161 Warrior IIIهواپیمای 

برای  معمولا  ی سبک وزن. هواپیماهاداردقرار هواپیماهای سبک وزن رسته 

در این  شوند.ی هوایی و مصارف شخصی استفاده میتاکس ،آموزش پرواز

این هواپیما مورد بررسی قرار  برای بازمساله طراحی کنترلر حلقه  ،مقاله

یط تریم هواپیما حاصل گردید. سپس ابتدا شرا گرفت. برای این منظور

های مکعبی، . در نهایت با استفاده از اسپیلاینپایداری استاتیکی بررسی شد

بدست آمدند. هدف از طراحی  زمان( وابسته بهفرامین کنترلی حلقه باز )

بردار  نرسانددر نتیجه کننده از بین بردن متغیرهای اختلالی و کنترل

و تحلیل سازی نتایج شبیه. باشدمی دائمخروجی سیستم به شرایط حالت 

را نظر  خواسته مدقادر است  بازحلقه  رکنترلکه  ندنشان دادمونت کارلو 

 .ورده کندآبر
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 PA-26-181-Warrior IIIمشخصات هندسی 

 باشند. د میوموج ]1۰[ مشخصات هندسی این هواپیما در مرجع

 ]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 
 

 

 
 

 

 
 


