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 چکیده

براي فرود هواپیما در مقاوم بین پیش کنندهکنترلیک این پژوهش،  در
به . استطراحی شدههایی مثل اثر زمین حضور باد جانبی شدید و نامعینی

و بازي دیفرانسیلی ارائه  EDMCبین کننده ترکیبی پیشاین منظور، کنترل
 هواپیماشش درجه آزادي  یک مدل آمادهکننده از کنترل در ایناست. شده

سازي ساختار کنترلی هواپیما در فاز فرود، طراحی و پیاده است.استفاده شده
هاي شامل حلقهاین ساختار است. بر مبناي یک ساختار آماده اجرا شده

از  که در آنکنترلی مختلف صفحه طولی و عرضی هواپیما است 
 ∞Hي کنندهین پژوهش، کنترلدر ا است.شدهاستفاده  ∞Hي کنندهکنترل

 همچنین، .استجایگزین شده EDMCDG باهواپیما عرضی فحه ص
است. ي جدید داده شدهکنندهتغییراتی در ساختار کنترلی متناسب با کنترل

با وجود باد  فرود هواپیما سازيکننده، شبیهبراي بررسی عملکرد کنترل
 هايوروديشده و نمودارهاي مسیر، انجام  متر بر ثانیه 10 با سرعت جانبی

 است.حالت عرضی آمدهمتغیرهاي نترلی و ک
باد  -فرود خودکار  -بازي دیفرانسیلی  -بین پیشکنترل  :هاي کلیديواژه

  اثر زمین -جانبی 
 
 مقدمه -1

خیزترین فازهاي پروازي است. هواپیما در فاز فرود هواپیما یکی از حادثه
 .زمین مواجه استهایی مثل اثر هنگام فرود با اغتشاشاتی مثل باد و نامعینی

هوایی طراحی و  اگر سیستم کنترل فرود خودکار براي شرایط معمول آب
عملکرد  این سیستمشده باشد و مثلا باد جانبی از حد معینی بیشتر باشد، 

صورت دستی خلبان باید فرود را به در این حالت، .قابل قبولی نخواهد داشت
تجربه هاي کمد توسط خلبانانجام دهد که باعث سوانح زیادي در فاز فرو

پذیري هاي زیادي روي بالابردن حد تحملهمین علت، پژوهششود. بهمی
را آزمایشگاه اُنِ  .کننده صورت گرفته استاغتشاشات توسط کنترل

)ONERA( همراه شرکت ایرباس واقع در کشور فرانسه به)Airbus( یک ،
اي که در شرایط باد جانبی بتواند هواپیما کنندهمسابقه براي طراحی کنترل

فرود  مراحلاست. این مسابقه، کرده برگزارصورت مقاوم فرود بیاورد، را به
 )flare(فِلِر  مراحلتا انتهاي  ILS تقرب بر اساس يمرحلههواپیما، از شروع 

یک مدل  شود. به این منظور،میرا شامل  راستاسازي هواپیما با باندهمو 
از یک هواپیماي دوموتوره  )simulink( سیمولینکسازي در محیط شبیه

. ]1[ استکنندگان گذاشتهسازي اثر زمین را در اختیار شرکتهمراه مدلبه
براي فرود ي خود کنندهاز این مدل براي طراحی کنترل ]8[-]2[ مراجع

 –مشتقی –ي تناسبیکنندهاز ترکیب کنترل، ]2[در مرجع  اند.استفاده کرده

براي کننده مقاوم طراحی کنترل در ∞H يکنندهو کنترلانتگرالی 
 . در مرجعاستشده استفادها وجود باد جانبی عرضی بطولی و  هايدینامیک

یک ، هاعدم قطعیت با وجودباد جانبی براي فرود هواپیما در حضور  ]3[
از یمنی و عملکرد سیستم کنترلی و ا شده طراحی یي تطبیقکنندهکنترل

در  است.شدهارزیابی  )Monte carlo( کارلوهاي مونتسازيطریق شبیه
براي کنترل  ∞Hو  classical loopshaping هاياز روش ]4[مرجع 

براي بهبود کیفیت فرود، اختلاف  .استاستفاده شدههواپیما در فاز فرود 
نیز درنظر گرفته شده و کنترل  رادیوییها و گیرنده سیگنال ارتفاع بین چرخ

مسیر  (و نه گیرنده رادیویی) هاکه چرخ استشدهمسیر فرود به نحوي انجام 
با  کنندهکنترلبراي طراحی  ]6[و  ]5[در مراجع  .را دنبال کنند مطلوب

استفاده  هاي خطی متغیر با زماناز مدل در فرود شدید باد جانبی وجود
. در این مراجع، دارد مزیتبا درنظرگرفتن اثر زمین  فرودبراي  است کهشده

 از خارجیهاي که براي حلقه استشدهاستفاده  از ساختار کنترلی آبشاري
از هاي داخلی و براي براي حلقهانتگرالی  -هاي تناسبیکنندهکنترل
است. در ي مقاوم بهینه با حل معادلات ریکاتی استفاده شدهکنندهکنترل
باد جانبی، اثر زمین و  با وجود ∞Hي مقاوم کنندهکنترل ،]8[ مرجع

است. راحی شدهط )رعت در فاز فلرعدم کنترل س (ناشی ازتغییرات سرعت 
هاي فرود، وزن هواپیما و مرکز جرم همچنین، عدم قطعیت در ارتفاع ارابه

ي عرضی از باند است. براي کنترل فاصلهآن در فاز فلر درنظر گرفته شده
است که در آن یک ) استفاده شدهBTT )Bank to Turnاز راهبرد فرود 

. کندرا تولید می مطلوب رولي زاویه ،مشتقی -ي تناسبیکنندهکنترل
متلاطم بررسی باد ، باد ثابت و ILSبا وجود نویز  کنندهعملکرد کنترل

 است.شده
 استبین نیز استفاده شدههاي پیشي فرود خودکار از روشدر مسئله

عملکرد کنترل فرود در شرایط باد جانبی ارزیابی ها که در آن ]15[-]9[
 نشده است.  

بین و بازي دیفرانسیلی یبی کنترل پیش] از روش ترک16مرجع [در 
بین کنترل پیشاست. اي استفاده شدهبراي مسئله هدایت دونقطه

 در این مرجع از نوع غیرخطی است. شدهاستفاده
اي با استفاده از مدل کنندههدف از این پژوهش، طراحی کنترل

ي بازي دیفرانسیلی براي کنترل فرود هواپیما در حضور بین و نظریهپیش
هاي قبلی، افزودن نوآوري این پژوهش نسبت به پژوهشباد جانبی است. 

 EDMC )Extendedبین ي پیشکنندهبازي دیفرانسیلی به کنترل
Dynamic Matrix Control (]17[ ي ترکیبیکنندهسازي کنترلیادهو پ 

EDMCDG )Extended Dynamic Matrix Control Differential 
Game( .روي مدل هواپیماي در حال فرود است 
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آزادي هواپیما ، مروري بر مدل شش درجهاین پژوهش فصل دوم در

ي ترکیبی هکنندکنترل. در فصل سوم، روابط ریاضی استآمدهو معادلات آن 
EDMC  ساختار  . همچنین،استتوضیح داده شدهو بازي دیفرانسیلی

 ارائه این فصلآن در بین در ي پیشکنندهجایگاه کنترلکنترلی هواپیما و 
 EDMCDGي کنندهسازي کنترلدر فصل چهارم، نتایج پیاده است.شده

گیري هپنجم، نتیجاست. در فصل روي هواپیماي در حال فرود ارائه شده
 است.شده بیانپژوهش 

 
 
 معرفی مدل و معادلات آن -1

ي مشترك (در مسابقه SMACي معادلات شش درجه آزادي مدل از پروژه
 :]1[ استشده آوردهآزمایشگاه انرا و شرکت ایرباس) 

)1( 

𝐕𝐕
.

=
1
m𝐅𝐅 − 𝛀𝛀 ⨯ 𝐕𝐕

𝛀𝛀
.

= 𝐈𝐈−1(𝐌𝐌−𝛀𝛀 ⨯ 𝐈𝐈𝛀𝛀)
𝚽𝚽

.
= 𝐓𝐓(𝚽𝚽).𝛀𝛀

𝐗𝐗
.

= 𝐑𝐑B→V(𝚽𝚽).𝐕𝐕

 

 
𝛀𝛀 آن درکه  = [𝑝𝑝 𝑞𝑞 𝑟𝑟]T، 𝐕𝐕 = [𝑢𝑢 𝑣𝑣 𝑤𝑤]T ،

𝚽𝚽 = [𝜙𝜙 𝜃𝜃 𝜓𝜓]T  و𝐗𝐗 = [𝑥𝑥 𝑦𝑦 𝑧𝑧]T سرعت  بیانگر بردار ترتیببه
، زوایاي اویلر و مرکز جرم در دستگاه بدنیخطی سرعت  بردار اي وزاویه

 هستند که )Vتخت (قاب مرکز جرم هواپیما در دستگاه زمینبردار مکان 
به سمت شمال جغرافیایی،  xمحورهاي مختصات این دستگاه، شامل محور 

تریس ممان ما .استبه سمت پایین  zو محور  شرقبه سمت  yحور م
اي در دستگاه بدنی به مشتق هاي زاویه، ماتریس تبدیل سرعتاینرسی

 ترتیببه تختزمینزوایاي اویلر و ماتریس تبدیل دستگاه بدنی به دستگاه 
 .ستاآمده )4) تا (2در معادلات (

)2( 𝐈𝐈 = �
Ixx 0 Ixz
0 Iyy 0

Ixz 0 Izz
� 

  

)3( 𝐓𝐓(𝚽𝚽) =

⎣
⎢
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⎡
1 S𝜙𝜙t𝜃𝜃 C𝜙𝜙t𝜃𝜃
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)4( 

𝐑𝐑B→V

= �
C𝜃𝜃C𝜓𝜓 S𝜙𝜙S𝜃𝜃C𝜓𝜓 − C𝜙𝜙S𝜓𝜓 C𝜓𝜓S𝜃𝜃C𝜙𝜙 + S𝜙𝜙S𝜓𝜓
C𝜃𝜃S𝜓𝜓 C𝜓𝜓C𝜙𝜙 + S𝜙𝜙S𝜃𝜃S𝜓𝜓 S𝜓𝜓S𝜃𝜃C𝜙𝜙 − C𝜓𝜓S𝜙𝜙
−S𝜃𝜃 S𝜙𝜙C𝜃𝜃 C𝜃𝜃C𝜙𝜙

� 

  
sinترتیب بیانگر به t𝑖𝑖و  S𝑖𝑖 ،C𝑖𝑖که در آن  𝑖𝑖 ،cos 𝑖𝑖 وtan 𝑖𝑖  .بردار است

𝐅𝐅 از سه ت که در دستگاه بدنی اس وارد بر هواپیماخارجی نیروهاي  بیانگر
 (𝐅𝐅a)و نیروي آیرودینامیک  (𝐅𝐅g)، نیروي گرانش (𝐅𝐅eng)نیروي موتور  بخش

 شود.تشکیل می
)5( 𝐅𝐅 = 𝐅𝐅eng + 𝐅𝐅g + 𝐅𝐅a 

𝐅𝐅engکه  = [𝐹𝐹x 0 0]T  .بردار نیروي گرانش بردار نیروي موتور است
 و پایداري تختزمین هايترتیب از دستگاهبه هاو آیرودینامیک و انتقال آن

 است.آمده ادامهبه دستگاه بدنی در 

)6( 𝐅𝐅g = 𝐑𝐑B→V(𝚽𝚽)T �
0
0

mg
� = mg �

− sin 𝜃𝜃
cos𝜃𝜃 sin𝜙𝜙
cos 𝜃𝜃 cos𝜙𝜙

� 

  

)7( 𝐅𝐅a = 𝑞𝑞dS �
cos𝛼𝛼 0 − sin𝛼𝛼

0 1 0
sin𝛼𝛼 0 cos𝛼𝛼

�
�������������

𝐑𝐑S→B(α)

�
−𝐶𝐶D
𝐶𝐶Y
−𝐶𝐶L

� 

وارد بر هواپیما در  خارجی گشتاورهاي یانگرب 𝐌𝐌بردار همچنین، 
 (𝐌𝐌eng) ناشی از نیروي موتور گشتاور بخش دو شاملدستگاه بدنی است که 

 .شودصورت زیر بیان میاست که به (𝐌𝐌a)و گشتاور آیرودینامیک 
)8( 𝐌𝐌eng = [0 ze𝐹𝐹x 0]T 

)9( 𝐌𝐌a = 𝑞𝑞dSL �
𝐶𝐶𝑙𝑙
𝐶𝐶𝑚𝑚
𝐶𝐶𝑛𝑛
� + �

xg
0
0
� ⨯ 𝐅𝐅a 

ي افقی مرکز ي عمودي موتور و فاصلهترتیب فاصلهبه xgو  ze که در آن
 است.شده نشان داده 1آیرودینامیک هواپیما از مرکز جرم است که در شکل

 

 
 موتور و بال هواپیمارارگیري محل قاتیک شم  -1شکل

 
نمایش  𝛿𝛿rو  𝛿𝛿a ،𝛿𝛿eاگر زوایاي انحراف ایلرون، الویتور و رادر را به ترتیب با 

 :شودمی زیر صورت معادلاتضرایب نیرو و گشتاور به ،دهیم

)10( 
CL = CL0 + CLα𝛼𝛼 +

L
𝑉𝑉𝑎𝑎

CLq𝑞𝑞 + CLδe𝛿𝛿e

+ CLH𝑒𝑒
−λL𝐻𝐻LG�������

اثر زمین

 

)11( CY = CYβ𝛽𝛽 + CY𝛿𝛿𝑟𝑟𝛿𝛿r 

)12( CD = CD0 + CDα𝛼𝛼 + CDα2𝛼𝛼
2 

)13( Cl = Clβ𝛽𝛽 +
L
𝑉𝑉a
�Clp𝑝𝑝 + �Clr0 + Clrα𝛼𝛼� 𝑟𝑟� + Clδa𝛿𝛿a

+ Clδr𝛿𝛿𝑟𝑟 

)14( 
Cm = Cm0 + Cmα𝛼𝛼 +

L
𝑉𝑉a

Cmq𝑞𝑞 + Cmδe
𝛿𝛿e

+ �CmH0
+ CmHα

𝛼𝛼� e−λm𝐻𝐻LG�����������������
اثر زمین

 

)15( 
Cn = �Cnβ0 + Cnβα𝛼𝛼�𝛽𝛽 +

L
𝑉𝑉a

Cnr𝑟𝑟

+
L
𝑉𝑉a
𝑝𝑝 �Cnp0 + Cnpα𝛼𝛼�

+ Cnδa𝛿𝛿a + Cnδr𝛿𝛿r 
شدن هواپیما به علت اثر زمین با نزدیکو گشتاور پیچ بهبرآ نیروي 

منفی ارتفاع از توان به eصورت به بالا که در معادلات شودزیاد میزمین 
 است.زمین ظاهر شده

 ، فشار دینامیکی)𝐕𝐕a( نسبت به باد در دستگاه بدنیسرعت هواپیما 
)𝑞𝑞d(، ي حملهزاویه )𝛼𝛼( جانبی هواپیما سرش يو زاویه )𝛽𝛽( صورت زیر به

 .شودمحاسبه می
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)16( 𝐕𝐕a = 𝐕𝐕 − 𝐑𝐑V→B𝐖𝐖 

)17( Va = ‖𝐕𝐕a‖, 𝑞𝑞d =
1
2𝜌𝜌𝑉𝑉a

2 

)18( 𝛼𝛼 = tan−1
𝐕𝐕a(3)
𝐕𝐕a(1) , 𝛽𝛽 = sin−1

𝐕𝐕a(2)
𝑉𝑉a

 

ي فرود هواپیما، دما و چگالی بودن تغییر ارتفاع در مرحلهکمخاطر به 
و چگالی  )𝑇𝑇RWY(ي دما برابر با دما و چگالی فرودگاه است. رابطهو ثابت 
) تا 19ترتیب در معادلات (هواپیما به فرودگاه و سرعت کالیبرهدر  )𝜌𝜌(هوا 

ρ0 در آن است که) آمده21( = 1.2257 kg
m3  وT0 = 288 K ترتیببه 

 ارتفاع فرودگاه است. HRWY چگالی و دماي سطح دریا و 
)19( 𝑇𝑇RWY = T0 − 6.5 ∗ 10−3HRWY 

)20( 𝜌𝜌 =
353
𝑇𝑇RWY

�
𝑇𝑇RWY

T0
�
5.25

 

)21( 𝑉𝑉c = �
𝜌𝜌
ρ0

.𝑉𝑉a 

با ) EPR( صورت تابعی از نسبت فشار خروجیتراست موثر هواپیما به
 .استي زیر بیان شدهمعادله

)22( 𝐹𝐹ENG = Ga.𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸 + Gb 
ایلرون  ،)EPR( موتور دینامیکثوابت موتور هستند.  Gbو  Ga که در آن

)𝛿𝛿a) الویتور ،(𝛿𝛿e و رادر ()𝛿𝛿r هاي اشباع مرتبه یک و بلوك تابع تبدیل) با
زمانی است که مقادیر اشباع و ثابتها مدل شدهروي اندازه و سرعت پاسخ آن

 است.آمده 1در جدول این توابع تبدیل
 

 عملگرهاهاي موتور و مشخصه -1جدول 
 حد سرعت حد پایین حد بالا )sثابت زمانی ( 

EPR 2 1,6 0,95 0,1 

𝛿𝛿a 0,06 55⁰ 55⁰- ⁰60 /s 

𝛿𝛿e 0,07 25⁰ 25⁰- ⁰20 /s 

𝛿𝛿r 0,2 30⁰ 30⁰- ⁰30 /s 

 
) و GL )Glide Slopeي روي هواپیما شامل دو گیرنده ILSهاي گیرنده

LO )Localizerمرکز جرم هواپیما ها نسبت به ) است که بردار مکان آن
 با است ترتیب برابردر دستگاه بدنی هواپیما به

𝐱𝐱GLB = [ΔxGL 0 ΔzGL]T  و𝐱𝐱LOB = [ΔxLO 0 ΔzLO]T.  مدل
ILS  هاي گیرندهاز تبدیل مختصات مرکز جرم هواپیما به مختصاتILS 

ي ي اختلاف فاصلهو محاسبه تختروي هواپیما در دستگاه مختصات زمین
 .آیدمیدست بهصورت زیر به LOو  GLم ها با بیطولی و عرضی گیرنده

)23( 𝐱𝐱GLV = 𝐑𝐑B→V𝐱𝐱GLB  

)24( 𝐱𝐱LOV = 𝐑𝐑B→V𝐱𝐱LOB  

)25( 𝑑𝑑𝑦𝑦ILS = 𝑦𝑦 + 𝐱𝐱LOV (2) 

)26( 
𝑑𝑑𝑧𝑧ILS = �𝑥𝑥 + 𝐱𝐱GLV (1) − xGL� tan γGL

− �𝑧𝑧 + 𝐱𝐱GLV (3)� 
ترتیب به xGLو  γGLمختصات مرکز جرم هواپیما و  zو  x ،y که در آن

ي آن که معادله است GLي محل فرستنده xو مختصات  GLي بیم زاویه
 .]18[ صورت زیر استبه GL ي بیمبر اساس زاویه

)27( 

xGL
= (−77.5864980052022 tan5 γGL
+ 24.3925997427633 tan4 γGL
− 3.19457336562435 tan3 γGL
+ 0.223079862384287 tan2 γGL) × 107
− 87604.0775635378 tan γGL
+ 1834.34434821045 

) نسبت به مرکز جرم در دستگاه بدنی Lي فرود (مختصات ارابه
𝐱𝐱LBهواپیما  = [ΔxL 0 ΔzL]T  مختصات آن در دستگاه است که

 شود.ي زیر محاسبه میزمینی از رابطه

)28( 𝐗𝐗LV = 𝐗𝐗 + 𝐑𝐑B→V𝒙𝒙LB 
 

) Thresholdي (ي آن تا آستانه) و فاصله𝐻𝐻Lي فرود از زمین (ارتفاع ارابه
𝐻𝐻Lترتیب برابر با ) به𝐷𝐷Lباند ( = −𝐗𝐗LV(3)  و𝐷𝐷L = 𝐗𝐗LV(1) است. 

هواپیما ي مسیر ) از اختلاف زاویه𝑠𝑠𝑠𝑠𝐿𝐿ي فرود (ي جانبی ارابهزاویه ،همچنین
شود که در ادامه ) محاسبه می𝜓𝜓ي هدینگ () با زاویه𝜒𝜒(افقی ي صفحهدر 

 است.شده نشان داده 2شکل . همچنین این زاویه در]4[ استآمده

)29( 𝜒𝜒 = tan−1
𝑦𝑦
.

𝑥𝑥
.

ssL = 𝜒𝜒 − 𝜓𝜓
 

 

 
 ]4[ ي فرودي جانبی ارابهزاویه-2شکل

 
در  شدهارائه اي با مشخصاتهواپیما در ابتداي فاز تقرب در نقطه

مختصات مرکز جرم بر حسب ضریبی از  ،جدول این . درتریم شد 2جدول
 است.بیان شده )Lطول مرجع هواپیما (

 
 ي تقربمشخصات تریم هواپیما در ابتداي مرحله -2جدول 

γGL m XCG dzILS dyILS T0 z 𝑉𝑉𝑐𝑐  

3- ° 150 
ton 

0,21L 
(m) 

30- 
m 

50 m 15 ℃ 300 
m 

66 
m/s 

 
 EDMCDG کنندهکنترل -2

ي عرضی هواپیما در برابر باد شده براي کنترل صفحهي طراحیکنندهکنترل
بین پیشچندخروجی ترکیبی مدل -ي چندوروديکنندهکنترلیک  ،جانبی

EDMC است. این آمده 3با بازي دیفرانسیلی است که شماتیک آن در شکل
اي را کمینه تابع هزینهبراي تولید سیگنال کنترلی مطلوب،  کنندهکنترل

کند که در برابر بیشترین تلاش اغتشاش براي دورکردن از خروجی می
مطلوب، کمترین تلاش کنترلی را براي رسیدن به خروجی مطلوب تعیین 

 است.ین تابع هزینه در ادامه آمدهکند که ا
)30( J = (𝐘𝐘d − 𝐘𝐘)T𝐐𝐐(𝐘𝐘d − 𝐘𝐘) + 𝚫𝚫𝚫𝚫T𝐑𝐑 𝚫𝚫𝚫𝚫− 𝐕𝐕T𝚪𝚪 𝐕𝐕 

𝐐𝐐 که در آن = 𝑞𝑞𝐈𝐈P⨯P ،𝐑𝐑 = 𝛾𝛾𝐈𝐈M⨯M و 𝚪𝚪 = 𝑟𝑟𝐈𝐈M⨯M ماتریس ترتیببه 
بین، ماتریس وزن تلاش کنترلی و ماتریس ردیابی مسیر در افق پیشوزن 

همانی  ماتریسصورت ضریبی از در تابع هزینه است که بهوزن اغتشاشات 



 

 بین المللی انجمن هوافضاي ایران نسکنفرا بیست و یکمین
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𝐈𝐈 همچنین، .استP  وM بردار  بین و افق کنترل است.ترتیب افق پیشبه𝐘𝐘 

𝐘𝐘pبین است که برابر با بردار خروجی مدل در افق پیش = 𝐆𝐆 𝚫𝚫𝚫𝚫 +
𝐘𝐘past + 𝚿𝚿 𝐕𝐕 بردار است .𝚫𝚫𝚫𝚫 که براي  بین استدر افق پیش بردار ورودي

قرار داده برابر صفر  𝐕𝐕و  𝚫𝚫𝚫𝚫ي آن مشتق تابع هزینه نسبت به بردار محاسبه
  :استحاصل در ادامه آمده 𝚫𝚫𝚫𝚫که  شودمی

)31( 

𝐊𝐊ΔU∗ = (𝐆𝐆T𝐐𝐐𝐆𝐆 + 𝐑𝐑)−1𝐆𝐆T𝐐𝐐
𝐊𝐊V∗ = (𝚿𝚿T𝐐𝐐𝚿𝚿− 𝚪𝚪)−1𝚿𝚿T𝐐𝐐

𝐊𝐊 = (𝐈𝐈 − 𝐊𝐊ΔU∗𝚿𝚿𝐊𝐊V∗𝐆𝐆)−1𝐊𝐊ΔU∗(𝐈𝐈P⨯P − 𝚿𝚿𝐊𝐊V∗)
𝚫𝚫𝚫𝚫 = 𝐊𝐊 𝐄𝐄�, 𝐄𝐄� = 𝐘𝐘d − 𝐘𝐘past − 𝐃𝐃

 

 مدلی از اغتشاش است. 𝐃𝐃که 
 

  
  EDMCDG يکنندهکنترلشماتیک -3شکل

 
با  را بینهاي مطلوب در افق پیشخروجی ،ي سیگنال مطلوبسازندهبلوك 

𝑦𝑦sp(𝑡𝑡عبور مقدار ورودي مطلوب گام بعد (یعنی  + ) از یک فیلتر (1
 است.ي این بلوك در ادامه آمدهکه معادلهسازد هموارکننده می

)32( 𝐘𝐘d(𝑡𝑡 + 1) = 𝛂𝛂
−
𝑦𝑦pr(𝑡𝑡) + �𝐋𝐋 − 𝛂𝛂

−
�𝑦𝑦sp(𝑡𝑡 + 1) 

𝐋𝐋P⨯1 که در آن = [1,1, … ,1]T  و𝑦𝑦pr  در زمان  پلنتخروجیt  .است
𝐘𝐘d(𝑡𝑡 ،همچنین + رو است. زمانی پیش گام P در مطلوب بردار خروجی (1

𝜶𝜶بردار 
,α1] رابر باب – α2, … , αP]T است که α = e−

Ts
λ پارامتر  وλ  یکی از

 است.سازي گام زمانی گسسته  Tsو کننده پارامترهاي کنترل
هاي ورودي ،3طبق جدول ،𝐘𝐘𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝒅𝒅و  𝐘𝐘𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩 ،𝐘𝐘𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩ي براي محاسبه 

هاي آن در بردارها و خروجیکنترلی و اغتشاشی به مدل غیرخطی داده 
ي متغیرهاي حالت ي همه، نیاز به مقدار اولیهاین کاربراي  .شودمیذخیره 

 3شکلتواند مانند می مقادیر این متغیرهاي حالتکه  .در هر گام زمانی است
حل  پلنتصورت موازي با که به( طیاز متغیرهاي حالت یک مدل غیرخ

 پلنتگر، تمام متغیرهاي حالت تخمینیک شود یا  با  استخراج )شودمی
کننده در پژوهش حاضر، فرض تخمین زده شود. براي طراحی کنترل

گیري که تمام متغیرهاي حالت در هر گام زمانی قابل اندازه استشده
 هستند.

 
و  𝐘𝐘𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩 ،𝐘𝐘𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩ي بردارهاي براي محاسبهغیرخطی هاي مدل ورودي -3جدول 

𝐘𝐘𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝒅𝒅 

 𝚫𝚫𝚫𝚫 𝐕𝐕 

𝐘𝐘𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩 𝟎𝟎 𝟎𝟎 

𝐘𝐘𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩 [𝛿𝛿,𝟎𝟎1⨯𝑃𝑃−1]𝑇𝑇 𝟎𝟎 

𝐘𝐘𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩𝒅𝒅 𝟎𝟎 [𝛿𝛿,𝟎𝟎1⨯𝑃𝑃−1]𝑇𝑇 

 
 ٪10مقدار اغتشاشی از ورودي (کنترلی و اغتشاشی) است که برابر با  δ که

ترتیب از کنار هم قراردادن به 𝚿𝚿و  𝐆𝐆ماتریس شود. ورودي فرض می
 هاي کنترلی ومدل غیرخطی نسبت به وروديها) gi( هپل هايپاسخ
اغتشاش  هايها) مدل غیرخطی نسبت به وروديhiضربه ( هايپاسخ

ي ي محاسبهشود. همچنین نحوهتشکیل می )34) و (33معادلات (صورت به
 است.آمده )36) و (35( ها در معادلاتپاسخ پله و پاسخ ضربه

)33( 𝐆𝐆P⨯M = �

g1 0 0 ⋯ 0
g2 g1 0 ⋯ 0
⋮ ⋮ ⋱ ⋱ ⋮

gP gP−1 gp−2 ⋯ gP−M

� 

  

)34( 𝜳𝜳P⨯M =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
h1 0 0 ⋯ 0
h2
 
 

h1
 
 

0
 
 

⋯
 
 

0
h1

h2 + h1
⋮ ⋮ ⋱ ⋱ ⋮

hP hP−1 hp−2 ⋯ � hi
P−M+1

i=1 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

  

)35( [𝑔𝑔1, … ,𝑔𝑔𝑃𝑃]T =
(𝐘𝐘per − 𝐘𝐘past)

𝛿𝛿  

  

)36( [ℎ1, … , ℎ𝑃𝑃]T =
(𝐘𝐘per − 𝐘𝐘past)

𝛿𝛿  
 

که مدل اغتشاش درصورتی ،بنابراین .پایه استبین مدلکننده پیشکنترل
از دو قسمت اغتشاش  )𝐃𝐃(در دسترس باشد، عملکرد بهتري دارد. اغتشاش 

و عدم ) 𝐃𝐃ext(گیري ها یا اغتشاشات محیطی غیرقابل اندازهناشی از نامعینی
 بینعنوان مدل پیششده بههاي ناشی از استفاده از مدل خطیقطعیت

)𝐃𝐃nl( مدل غیرخطی اغتشاشات، است. براي قسمت اول تشکیل شده
رود و اختلاف خروجی آن با خروجی در زمان جلو می پلنتصورت موازي با به

قسمتی از عنوان به )گیري استکه شامل اغتشاشات غیرقابل اندازه( پلنت
این اختلاف از  .شودداده میساز بین به بهینهدر افق پیش مدل اغتشاش

  .شودمحاسبه می زیري رابطه
)37( 𝐃𝐃ext = 𝐋𝐋�𝑦𝑦(𝑡𝑡) − 𝑦𝑦𝑚𝑚(𝑡𝑡)� 

براي قسمت دوم اغتشاش، عدم قطعیت ناشی از اختلاف مدل غیرخطی با 
ي تکراري در یک حلقه )𝐃𝐃nlرو (شده در افق پیشبین خطیمدل پیش

) با خروجی مدل biasعنوان پسماند (شود که اگر بهطوري تعیین می
غیرخطی از ، اختلافش با خروجی مدل )𝐘𝐘eli( بین خطی جمع شودپیش

 اعمال پلنتبه  𝚫𝚫𝚫𝚫شود؛ سپس عنصر اول بردار  کمتر) tolحد معینی (
 است.نشان داده شده 3شکلدر  سازبهینهشماتیک بلوك شود. می
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 کنندهنترلساز کبلوك بهینهشماتیک -3شکل

 
در  شود که اولین دور حلقهاجرا می 3ي تکرار شکلدر هر گام زمانی حلقه

𝐃𝐃nl، هر گام زمانی = ) 31ي (از معادله 𝚫𝚫𝚫𝚫ي در بلوك محاسبه .است 𝟎𝟎
𝐃𝐃که  شدهاستفاده  = 𝐃𝐃nl + 𝐃𝐃ext روزرسانی  به ،در دورهاي بعد .است

𝐃𝐃nl که  گیرد) انجام می38ي (با معادله𝛽𝛽 کننده یکی از پارامترهاي کنترل
𝐡𝐡و  = 𝐘𝐘nl − 𝐘𝐘eli بردار ست و ا𝐘𝐘eli شودمی) محاسبه 39ي (طهاز راب. 

)38( 𝐃𝐃𝑙𝑙+1
nl = 𝐃𝐃𝑙𝑙

nl + 𝛽𝛽 𝐡𝐡 
)39( 𝐘𝐘eli = 𝐆𝐆 𝚫𝚫𝚫𝚫 + 𝐘𝐘past + 𝐃𝐃nl 
 هواپیما کنترلیساختار  -3

با کمی تغییرات براي  ]2[مشابه مرجع  فرود هواپیما ساختار کنترل
از  است. ساختار کنترلیي جدید انتخاب شدهکنندهسازي با کنترلمتناسب

 شده درارائهانتگرالی،  -ي تناسبیکنندهکنترل بخش شامل سه بخش
 با تغییر ورودي )Vc( داشتن سرعت هواپیمابراي ثابت نگه ،)40ي (رابطه

 يکنندهبخش کنترلبشاري طولی و آ يکنندهبخش کنترل ،)𝛿𝛿thتراتل (
 است.آمده 4آبشاري عرضی است که شماتیک آن در شکل

)40( 𝛿𝛿th = 0.0019 �
1
𝑠𝑠 + 15� (𝑉𝑉ref − 𝑉𝑉c) 

  

 
 ساختار کنترلی هواپیما-4شکل

 
 است.تشکیل شدهآبشاري  صورتبه طولی از سه حلقه کنندهکنترلساختار 
که الویتور  ) استqاي پیچ (ي کنترل سرعت زاویهحلقهترین حلقه، داخلی

)𝛿𝛿eطوري تعیین 41ي (رابطه ازانتگرالی  -ي تناسبیکننده) را با کنترل (
سرعت میانی، ي پیچ مرجع را دنبال کند. حلقه ايسرعت زاویهکند که می

سرعت  کند کهطوري تعیین می ∞Hهواپیما به روش ) sink rate( عمودي
 اي مرجع است.خروجی این حلقه سرعت زاویه عمودي مرجع را دنبال کند.

طولی براي تعیین سرعت عمودي مرجع  کنندهي کنترلترین حلقهیبیرون
)𝑉𝑉zrefي مجزاي فلر و شیب فرود (کننده) از دو کنترلglide slope تشکیل (

مرجع با  ارتفاع فلر، سرعت عموديرسیدن به تا  است. در این حلقهشده
که ارتفاع شود و زمانی) تعیین می42ي (رابطه ي تناسبی ازکنندهکنترل

شدن هواپیما هوایپما از ارتفاع فلر کمتر شود، سرعت عمودي مرجع با نزدیک
این منظور، . به نرمی به زمین برخورد کندیابد تا بهبه زمین کاهش می

 دهد.) سرعت عمودي مرجع را خروجی می43ي (رابطه کننده ازکنترل

)41( δe = −15 �
1
𝑠𝑠 + 0.71� (𝑞𝑞ref − 𝑞𝑞) + 1.5𝑞𝑞ref 

)42( 𝑉𝑉𝑧𝑧ref = 0.6 𝛥𝛥𝑧𝑧
^ 

)43( 𝑉𝑉𝑧𝑧ref = 𝜏𝜏(H0 + 𝐻𝐻bias) 

 touch( ماس با زمینبه سرعت مطلوب در زمان ت 𝐻𝐻biasو  𝜏𝜏مقدار 
downمقدار  ،همچنین .فلر وابسته است ي) و سرعت هواپیما در آغاز مرحله

𝜏𝜏 .2[مرجع  متغیرها دراین ه جزئیات محاسب در طول زمان متغیر است[ 
 است.آمده

شامل دو  ي آبشاريکنندهي عرضی هواپیما یک کنترلکنندهکنترل 
. این است EDMCDG کنندهکنترلي آن، ترین حلقهاست که داخلی حلقه

اي زاویه کند که سرعتایلرون و رادر را طوري تعیین می مقادیر کنندهکنترل
ي عرضی هواپیما فاصله و )𝜙𝜙( رولي )، زاویهrاي یاو (زاویه )، سرعتpرول (

مرجع شتاب  ،همچنین .مرجع صفر را دنبال کنندمقادیر )، �ILS )Δ𝑦𝑦از 
بر با راستاسازي) برا(هم decrabي ) تا ابتداي مرحله𝑛𝑛𝑦𝑦refعرضی هواپیما (
مرجع شتاب عرضی  ،تا سطح زمین decrabاز ارتفاع  .مقدار صفر است

𝑛𝑛𝑦𝑦𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟با برابر هواپیما  = 5(ψ − χ)  هاي که زاویهاست𝜓𝜓  و𝜒𝜒 2در شکل 
 شد.  نشان داده

ي است که از ارابه هواپیما روي هواپیما نزدیک دماغه ILSهاي گیرنده
که در شرایط (هاي سمت و پیچ بزرگ اصلی فرود فاصله دارند. براي زاویه

ها قابل صرف نظر این فاصله )افتدباد جانبی در فرود براي هواپیما اتفاق می
اصلاح و در معادلات استفاده  ILSمقادیر خروجی  ،بنابراین کردن نیست.

و اغتشاشات فرکانس بالا در  ویزبردن نبراي از بین ،. همچنینشودمی
𝜔𝜔yمرتبه یک ( ، از فیلترILSخروجی  = 0.3 𝑟𝑟𝑎𝑎𝑟𝑟

𝑠𝑠
,𝜔𝜔z = 2 𝑟𝑟𝑎𝑎𝑟𝑟

𝑠𝑠
استفاده  )

 . ]4[ استآمده زیراست. معادلات اصلاح و فیلتر این مقادیر در شده

)44( Δy
^

=
ωy

s + ωy
�(1 − ΔxLO sin𝜓𝜓)𝛥𝛥𝑦𝑦 +

𝑉𝑉g sin𝜒𝜒
ωy

� 

)45( Δz
^

=
ωz

s + ωz
�(1 − ΔxGL sin𝜃𝜃)𝛥𝛥𝑧𝑧 + ΔzGL +

𝑉𝑉z
ωz
� 

ي فرود هواپیما دار باشد، سرعت عمودي واقعی ارابهاگر باند فرود شیب
زمین با سرعت عمودي اینرسی هواپیما نسبت به زمین که سطح نسبت به 

ي سرعت براي محاسبه ،شود. بنابراینخروجی معادلات است، متفاوت می
 هاي فرود نسبت به سطح زمین از یک فیلترتر، ارتفاع ارابهعمودي دقیق

در هاي فرود مشتقی گذرانده و خروجی آن به عنوان سرعت عمودي ارابه
 .]4[صورت زیر است بهي آن که معادله شودنظر گرفته می

)46( 𝑉𝑉
^
z =

15s
s + 15𝐻𝐻L 

 سازيشبیه نتایج -4
هاي آزادي هواپیما بدون در نظر گرفتن اثر زمین با ورودي درجه مدل شش

𝛿𝛿a  و𝛿𝛿r هاي و خروجی𝑝𝑝 ،𝑛𝑛𝑦𝑦 ،𝑟𝑟 ،𝜙𝜙  وΔy� عنوان مدل غیرخطی در به
لازم به ذکر است که سایر  استفاده شد. EDMCDGي کنندهکنترل
کننده ورودي داده ) در هر گام زمانی به کنترل𝛿𝛿eو  𝛿𝛿thها (شامل ورودي

Flare 

Glide 
Path 

Decrab 

Autothorttle 

Sink 
rate 

Pith 
rate 

Lateral-
Directional 

𝛿𝛿th 

𝛿𝛿e 
 

𝛿𝛿a 

𝛿𝛿r 

𝑞𝑞ref 

𝑞𝑞 

𝑉𝑉c 

𝑉𝑉ref 

𝑉𝑉𝑧𝑧,𝑉𝑉𝑧𝑧� ,𝐻𝐻 
 

𝛥𝛥�̂�𝑧 
 

𝑝𝑝,𝑛𝑛y, 𝑟𝑟,𝜙𝜙,Δy� 
 

𝑉𝑉𝑧𝑧 

𝑉𝑉𝑧𝑧ref 

𝑛𝑛𝑦𝑦ref  
 

𝜓𝜓,𝜒𝜒 
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مقادیر  شود.رو ثابت فرض میها در افق پیششود، ولی مقادیر این وروديمی

 است.آمده 4در جدول کنندهکنترل يپارامترها
 

 ي تقربمشخصات تریم هواپیما در ابتداي مرحله -4جدول 
−55° < δa < 55°
−30° < δr < 30° 

Ts = 0.05 s 

𝐐𝐐ny = 16 𝐈𝐈
𝐐𝐐𝑝𝑝 = 100 𝐈𝐈
𝐐𝐐𝑟𝑟 = 400 𝐈𝐈

𝐐𝐐𝜙𝜙 = 2 ∗ 106𝐈𝐈
𝐐𝐐dy = 100 𝐈𝐈

 

𝐑𝐑δa = 1.6 ∗ 109 𝐈𝐈
𝐑𝐑δr = 4 ∗ 109 𝐈𝐈

 

𝜆𝜆ny = 10
𝜆𝜆𝑝𝑝 = 15
𝜆𝜆𝑟𝑟 = 15
𝜆𝜆𝜙𝜙 = 1
𝜆𝜆dy = 1

 

𝚪𝚪δa = 1013𝐈𝐈
𝚪𝚪δr = 1017𝐈𝐈

 

𝐸𝐸𝑁𝑁𝑦𝑦 = 30
𝐸𝐸𝑝𝑝 = 60
𝐸𝐸𝑟𝑟 = 60
𝐸𝐸𝜙𝜙 = 90
𝐸𝐸𝑟𝑟𝑦𝑦 = 60

 

𝑀𝑀δa = 8
𝑀𝑀δr = 8 

 
در جهت  m/s 10 جانبی با اندازه باد وزش حضورنمودار مسیر هواپیما در 

 6و شکل 5و فرمان هاي کنترل عرضی به ترتیب در شکلعرضی هواپیما 
 است.آمده

 
ي کنندهبا کنترل m/s 10باد ش وزپیما با هوانمودار مسیر -5شکل

EDMCDG 
 

 
ي کنندهبا کنترل m/s 10پیما با باد نمودار متغیرهاي عرضی هوا-5شکل

EDMCDG 
 

شده خوبی مسیر تعیینبه glide slopeهواپیما در فاز ، 4از نمودار اول شکل
ي ي عرضی ارابهفاصله 4نمودار دوم شکلاست. را دنبال کرده ILSتوسط 

دهد که ) را نشان میΔ𝑌𝑌loc( localizer) و مقدار خطاي 𝑌𝑌LGفرود از باند (
کننده از افزایش این خطا جلوگیري مقدار مطلوب آن صفر است. کنترل

است اما به علت حضور باد خطاي کرده و آن را در مقدار ثابتی نگه داشته

روي  ILSي ي عمودي گیرندهفاصله 4حالت ماندگار دارد. نمودار سوم شکل
هایت به مقدار ثابتی همگرا است که در ن glide slopeهواپیما از بیم 

که مرکز جرم هواپیما است که این مقدار صفر نیست چون در صورتیشده
ي ي فلر، گیرندهرا دنبال کند، تا قبل از مرحله ILSشده توسط مسیر تعیین

glide slope  روي هواپیما از بیمILS ي ي ثابتی خواهد داشت. آستانهفاصله
 است.مشخص شده 4وم شکلباند با خط قرمز در نمودار س

علت وزش باد هواپیما به )𝜓𝜓( ) و هدینگβي سرش جانبی (زاویه 5در شکل
) در نزدیکی سطح زمین 𝜙𝜙ي رول (جانبی مقادیر غیرصفر دارند. مقدار زاویه

زمان به زمین برسند شود هر دو چرخ همشود که باعث میبه صفر نزدیک می
 شود کهبار هواپیما روي هر دو چرخ تقسیم شود. همچنین موجب می و

) در 𝑛𝑛yنوك بال هواپیما با زمین برخورد نکند. مقدار شتاب جانبی هواپیما (
 .کنندمی احساس راحتینمودار کم است و سرنشینان در هنگام فرود 

  ستند.و قابل اجرا ه نرم، هموار )𝛿𝛿r) و رادر (𝛿𝛿aایلرون ( دستورات کنترلی
 گیرينتیجه -5

ي طولی و ي آبشاري براي کنترل صفحههاکنندهکنترلدر این پژوهش، 
براي فرود در باد جانبی طراحی  ي اُنِراهواپیمادرجه آزادي مدل ششعرضی 
ترین داخلیبراي  کننده در برابر اغتشاشات،سازي کنترلبراي مقاوم شد که
 EDMCي ترکیبی کنندهترلکني عرضی هواپیما از صفحهي کنندهکنترل

ي کنندهکنترل استفاده شد. EDMCDGیعنی  با بازي دیفرانسیلی
ولی  ،شده، اثر باد را براي دور کردن هواپیما از باند فرود خنثی کردطراحی

توان خطاي حالت ماندگار هاي آینده با تغییر ساختار کنترلی میدر پژوهش
 ي عرضی هواپیما از باند را کاهش داد.آمده در فاصلهوجودبه
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