
            95                                                                                 41الی  09، صفحه 5931 زمستان، 4، شماره 51جلد  علمی مكانيك هوافضا، فصلنامه

 

منظور کنترل مانور طولی هبتطبیقی بهره شده ریزیرویکرد برنامه

 هواپیما
 1سید احسان رضوی

  ، واحد مشهدبرقمهندسی گروه 

 دانشگاه آزاد اسلامی 

 مشهد، ایران
 (39/11/1931تاریخ پذیرش:  ؛ 11/60/1931)تاریخ دریافت:         

  چکیده
الخط قرار دارد و می خواهد یك مانور یك هواپيما که در حالت پرواز مداوم و مستقيم سامانهناپایداری، نایقينی مدل و اختلالات موجود در  

توجه به آنكه معادلات دیناميكی  پذیر نباشد. باکننده امكانطولی را انجام دهد سبب می شود که انجام چنين مانوری بدون کمك یك کنترل
     سازی در یك نقطه کار طراحی شده باشد، کارآیی کننده خطی که بر مبنای خطیهواپيما غيرخطی هستند، استفاده از یك کنترل

     راحی طهای غيرخطی محرز می گردد. در این مقاله جهت کنندهبخشی نخواهد داشت. به این ترتيب، لزوم استفاده از کنترلرضایت
، شامل دو مرحله متمایز است: مرحله شده بهرهریزی کننده برنامهشده بهره استفاده شده است. طراحی کنترلریزیکننده از روش برنامهکنترل

ای که ابطهتعيين ضریزی یعنی باشند. مرحله دوم، برنامهشده بهره میریزیکننده برنامههای خطی که اجزای کنترلکنندهاول، طراحی کنترل
های کنترل بهينه انتخاب های خطی مورد نياز از طریق روشکنندههای خطی در حلقه بسته قرار گيرند. کنترلکنندهتحت آن، یكی از کنترل

از مفاهيم های خطی کنندهشده و تعيين معياری برای استفاده از هر یك از کنترلسازیاند و جهت تعيين تعداد و محل نقاط خطیگردیده
عنوان فرمان و یا سيگنال مبنا از ذکر است در این تحقيق مانور طولی که بهه استفاده شده است. لازم ب v-gapحاشيه پایداری و متریك 

ه کنندترکيب کنترلالخط خواسته شده، مقدار ثابت چرخش برای زاویه پيچ است. نتایج نشان داد با هواپيمای در حالت پرواز مداوم مستقيم
 ، مانور طولی مورد نظر به نحو مطلوبی صورت پذیرفت. غيرخطی در یك حلقه بسته سامانهشده بهره و ریزیغيرخطی برنامه

 گيری عدم قطعيتمعيار اندازه ،حاشيه پایداری ،شده بهرهریزیبرنامه ،الخطمستقيم پرواز مداوم ،مانور طولی : های کلیدیواژه
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ABSTRACT 

In an aircraft system that is in the rectilinear steady flight state ready for a longitudinal maneuver, instability, model 

uncertainty, and disturbances could make the maneuver impossible without the help of a controller. Considering that the 

dynamical equations of the aircraft are nonlinear, using a linear controller designated based on linearization at the 

equilibrium of the point may not be entirely efficient. Therefore, using non-linear controllers is of utmost importance. The 

present study aimed to design a controller using the gain scheduling method. Designing the gain scheduling-based 

controller was performed in two stages. Initially, linear controllers were developed, which were the controlling 

components of gain scheduling. The second stage involved planning in order to determine the criteria based on which one 

of the linear controllers was in the closed loop. The required linear controllers were selected through optimal control 

methods. In order to verify the number and location of the linearized points and criteria for using the linear controllers, 

the concepts of stability margin and v-gap metric were applied. Furthermore, longitudinal maneuver, which is requested 

as a command or a base signal in the rectilinear steady flight state, was considered as the rotational constant value for the 

Pitch  angle. According to the results, combining the nonlinear gain scheduling controller and a nonlinear system in a 

closed loop could contribute to the desired longitudinal maneuver. 

Keywords: Longitudinal manoeuvring, steady State Rectilinear Flight, Gain-Scheduling, Stability Margin, v-gap 

metric 
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 مقدمه -1

الخط قرار هواپيمایی که در حالت پرواز مداوم و مستقيم

خواهد مانور طولی را انجام دهد. به دلایلی مانند دارد، می

ناپایداری، نایقينی مدل و اختلالات انجام چنين مانوری 

کننده( و فقط با کننده )جبرانبدون کمك یك کنترل

هایی مانند زوایای شهپر و سكان و تنظيم مستقيم ورودی

ای در کنندهلازم است تا کنترل ،بالابر ممكن نيست. بنابراین

 هایهای مبنا )خروجییك حلقه بسته، خطای بين ورودی

های واقعی(  را که های پلنت )خروجیمطلوب( و خروجی

های باشد را مورد پردازش قرار داده و ورودی هواپيما

مناسبی برای پلنت توليد و به آن اعمال نماید. به عبارت 

کنترلی کل، همان حلقه بسته  سامانهدیگر، ساختار 

نمایش  1استاندارد در کنترل کلاسيك است که در شكل 

تحت کنترل و یا به  سامانهداده شده و هواپيما در آن نقش 

 نماید.اصطلاح پلنت را ایفا می

 

 

 حلقه بسته برای کنترل هواپيما( : 1شکل)

 

کنترل کلاسيك، معمولا طراحی و ساختار نهایی  در

کننده، مبتنی بر الگوها یا مدلهایی برای رفتار کنترل

باشد. در حوزه اختلالات می دیناميكی پلنت، نایقينی و یا

زمان پيوسته، رفتار دیناميكی پلنت توسط معادلات 

شود. در مورد هواپيما، این دیفرانسيل معمولی الگو می

معادلات در بسياری از شرایط پروازی، غير خطی و نامتغير 

سازی این معادلات در یك نقطه کار با زمان هستند. خطی

شود، و زمان می غير باکه منجر به یك الگوی خطی نامت

کننده برای این الگوی خطی نامتغير با زمان طراحی کنترل

کننده خطی در البته بلامانع است. اما وقتی که این کنترل

گيرد، اگر یك حلقه بسته همراه با پلنت غيرخطی قرار می

کننده شرایط کاری پلنت دور از نقطه کار متناظر با کنترل

بخش وجود نخواهد كرد رضایتباشد، تضمينی برای عمل

 داشت. 

ترین هم باشد، یك راه حل این مشكل، که شاید طبيعی

سازی در فقط یك نقطه کار جای خطیاین است که ابتدا به

زمان و  با آوردن فقط یك الگوی خطی نامتغيردستهو ب

کننده، معادلات غيرخطی در چند طراحی فقط یك کنترل

 با چند الگوی خطی نامتغيرسازی شوند و نقطه کار خطی

کننده طراحی شود )البته، دست آید و چند کنترلهزمان ب

    انجام  5خطیبرونصورت همه این محاسبات قبلا و به

لحظه از زمان، بسته به  شود(. سپس در عمل، در هرمی

سازی به شرایط پلنت اینكه کدام یك از نقاط کار خطی

کننده خطی متناظر با آن تر باشد، کنترلغيرخطی نزدیك

شود. در سازی در حلقه بسته قرار داده مینقطه کار خطی

های متداول در کنترل حقيقت این راه حل، یكی از روش

       کننده است که به غيرخطی برای طراحی کنترل

بهره شهرت دارد. روش مورد استفاده در این شده ریزیبرنامه

ریزی نده غيرخطی، برنامهکنمقاله نيز طراحی برای کنترل

 بهره است.

شده ریزیروش برنامه ضمن استفاده از [9-5]مرجع 

خلبان بهره جهت طراحی کنترل پرواز یك نقال فضایی بی

ای را های بنيادی ارزنده، نكات و شيوهHOPE-Xبه نام 

از نقال  غيره توانند در مسائلی بنماید که میمی عنوان 

-سامانهفضایی نيز مفيد باشند. این مرجع، مفاهيمی مانند 

های ماتریسی خطی، های خطی با پارامتر متغير، نابرابری

را در هم  [7-4]از مرجع  v-gap و متریك حاشيه پایداری،

سازی، محل آن نقاط را آميخته، و با تثبيت نقاط کار خطی

ین طریق روشی سازی عددی محاسبه و به ااز طریق کمينه

 نماید.ریزی بهره ارائه میسازی برنامهبرای پياده

 ریزی بهره عبارتند از :دو پرسش اساسی در برنامه

 سازی ( چگونگی انتخاب نقاط کار خطی5

های خطی در کنندهریزی کنترل( چگونگی سوئيچ یا برنامه3

 حلقه بسته شامل پلنت غيرخطی

این است  [9-5]همانگونه که گفته شد، رویكرد مرجع 

سازی تثبيت شوند، و که نخست تعداد نقاط کار خطی

سپس خود آن نقاط محاسبه گردند. رویكردی که در این 

گردد بدین صورت است که بدون آنكه قيدی مقاله اتخاذ می

سازی اعمال شود، از ابتدا خود آن نقاط بر تعداد نقاط خطی

جهت این امر از مفاهيم حاشيه پایداری و دست آیند. به

و ارتباط  ν-gapگيری عدم قطعيت یعنی متریك معيار اندازه

 .[3-1و  4] بين آن ها استفاده می شود

 
1- Off-Line 
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 در ادامه، ابتدا با معادلات حرکت هواپيما آشنا شده
شده هواپيما سازیو سپس معادلات غيرخطی و خطی [50]

کننده، ارائه خواهند احی کنترلدر شكل مطلوب برای طر
ای از شد. سپس مطالب مورد نياز برای طراحی نوع پيراسته

برای  5رگولاتورهای خطی درجه دومکننده خطی کنترل
  که ورودی مبنا ناصفر باشد مرور، و بعد از آن حالتی
شده سازیخطی هایسامانه با متناظر خطی هایکنندهکنترل

-ریزی این کنترلمساله برنامه شوند. سپس بهتعيين می

شود. اینجاست که مفاهيمی های خطی پرداخته میکننده
کار گرفته خواهند هب v-gapمانند حاشيه پایداری و متریك 

سازی و آزمودن نتایج ارائه خواهد شد. شد. در نهایت، شبيه

است،  نشان داده شده 1حلقه بسته مانند آنچه در شكل 

مورد  متلبافزار آن توسط نرمتشكيل شده و عملكرد 
 گيرد.ارزیابی قرار می

ارائه معادلات حرکت هواپیما جهت استفاده  -3

 کنندهدر طراحي کنترل

هواپيما یك جسم صلب و نسبت به صفحه طولی عمودی 
شود. از تغييرات جرم یا وزن آن متقارن در نظر گرفته می

مانور نظر خواهد شد زیرا در فاصله زمانی یك  آن صرف
طولی، مقدار سوخت مصرفی قابل توجه نخواهد بود. طبق 
قانون دوم نيوتن جمع نيروهای وارد بر یك جسم صلب برابر 
است با نرخ تغييرات ممنتوم آن در واحد زمان. بيان این 

صورت زیر خواهد قانون برای نيروها )اندازه حرکت خطی( به
 : ]50[بود 

(5) 
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بيانگر وضعيت بردار سرعت  ωشتاب گرانشی، gدر آنکه 

ای هواپيما و یا دستگاه بدنه نسبت به دستگاه زمينی زاویه

 سرعت pVبوده و مستقل از انتگرال روی حجم است. 

فاصله هر جزء هواپيما  r جرم هواپيما و mخطی هواپيما، 

طور مشابه رابطه اندازه حرکت هاز مرکز جرم آن است. ب

 :]50[ گرددصورت زیر تبدیل میای بهزاویه

 
1- Linear Quadratic Regulator (LQR) 
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که در آن 
A چگالی هواپيما، وv باشد.حجم هواپيما می 

r  فاصله هر جزء هواپيما از مرکز جرم آن است و به خاطر

دست آوردن هباشد در بآنكه فرض شده هواپيما صلب می

0rایمرابطه بالا فرض کرده r
 

 . 

     ( داده 3( و )5آخرین تغييری که در روابط برداری ) 

شود، عبارت است از نوشتن این روابط برداری بر حسب می

دهنده آن. برای این کار لازم است ابتدا های تشكيلولفهم

 jو  iهای هر بردار در دستگاه بدنه تعریف گردد که مولفه

بيانگر تعریف  1محورهای این دستگاه هستند. جدول  k و

 باشد.هر یك از این بردارها می 

 .های بردارهای معادلات حرکتتعاریف مولفه( :1جدول )

 تعریف برداری بردار

AzAyAxA نيروی آیرودیناميك kFjFiFF 
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 نيروی رانشی
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را در  gهای ست با استفاده از رابطه زیر مولفها حال کافی

 .]50[ دست آوریمدستگاه بدنه به
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زاویه سمت )البته در این ماتریس نيامده  3که در آن 

زاویه غلت هستند این زوایا،  4زاویه پيچ و  9است(، 

زوایای اولر نام دارند و هر کدام از این زوایا نشانگر یك 

 
2- Yaw 

3- Pitch 

4- Roll  
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ولفه چرخش دستگاه مختصات بدنه نسبت به دستگاه م

توان وضيح بيشتر در مورد این زوایا میزمين هستند، برای ت

 مراجعه نمود. [50]به مرجع 

های بردارهای ( و همچنين مؤلفه9با قرار دادن رابطه )

 ( خواهيم داشت:3( و )5معادلات حرکت در )
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( بسط رابطه 3انتگرال حجمی در رابطه )به لحاظ وجود 

گيرد. در اینجا فقط به تری به خود میمزبور شكل پيچيده

 گردد:ذکر نتایج اکتفا می
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دست آوردن این روابط هذکر این نكته ضروری است که در ب

,از تعاریف گشتاورهای اینرسی ) , ,xx yy zz xzI I I I و نيز )

استفاده گردیده  xzفرض تقارن هواپيما نسبت به صفحه 

 است. 

 :[50] باشندیابی فضایی نيز به قرار زیر میمعادلات سمت
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حال اگر وضعيت و چگونگی نيروها و گشتاورهای وارد 

همزمان معادلات بر هواپيما معين باشند، در آن صورت حل 

دهند، به همراه ( که معادلات حرکت را تشكيل می1( و )4)

سازد (، این امكان را ميسر می6یابی فضایی )معادلات سمت

که مسير حرکت هواپيما را در فضا بازسازی نموده و 

 دست آورد.هتغييرات هر یك از متغيرهای پرواز را با زمان ب

دو نوع معادله  هاو از آن معادلات فوق کلی هستند. 

شود که در عمل حائز اهميت هستند و دیگر استخراج می

 توانند انواع دیگر داشته باشند:هر کدام می

 پرواز حالت مداوم یا تعادل -5

 اغتشاشیشده یا پرواز پرواز مختل -3

 پرواز حالت مداوم  -3-1

بر طبق تعریف، پرواز حالت مداوم عبارت است از پروازی که 

ليه پارامترهای پرواز در دستگاه مختصات بدنه در آن ک

نسبت به زمان ثابت باقی بمانند. این تعریف را به زبان 

 :[50] صورت زیر بيان نمودتوان بهریاضی می
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پروازهای حالت مداوم بر اساس تعریفی که ارائه گردید، 

باشند. یك نمونه از آنها، پرواز حالت  شمارتوانند بینمی

 الخط است. مداوم مستقيم

در یك پرواز حالت مداوم، معمولا کليه متغيرهای پرواز 

 مشخص  5معادلات حرکت را با حروف بزرگ و اندیس  در

الخط نمایند. خصوصيات یك پرواز حالت مداوم مستقيممی

 :[50] شودصورت زیر بيان میبه زبان ریاضی به

(1) 
0



WVU 

(3) 0 RQP 

(، 1( و )4( در روابط )3( و )1با قرار دادن رابطه )

گردد. الخط حاصل میمعادلات پرواز حالت مداوم مستقيم

-حالت ماندگار مانوری که در این مقاله به آن پرداخته می

شود باشد. به علاوه آنكه فرض مینيز از این نوع می شود

سرعت خطی حالت ماندگار فقط در راستای دماغه هواپيما 

-همچنين فرض می باشد.بدنه می xیعنی در راستای محور 

در حالت ماندگار صفر است، یعنی سرعت  گردد زاویه پيچ

 باشد.نيز صفر می zدر راستای محور 

01111 WV 
 

 شدهیا مختل اغتشاشيپرواز  -3-3

، تصور کنيد هواپيما در یك اغتشاشیبرای تشریح یك پرواز 

پرواز حالت مداوم قرار دارد. حال اگر به هر دليلی هواپيما از 

توان چنين تصور نمود که این حالت پروازی خارج گردد، می

هر یك از متغيرهای پرواز از دو جزء تشكيل شده باشند: 

اند به اضافه مقدار اوليه که در حالت پرواز مداوم داشتهیك 

. مقدار حالت مداوم همواره با حرف مقدار اغتشاشی یك

با حرف کوچك نشان  اغتشاشیو مقدار  5بزرگ و اندیس 

شوند. در حالت کلی هر پروازی که حالت مداوم داده می
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تصور شود. بر طبق دیدگاهی که از  اغتشاشیتواند نباشد می

متغيرهای پرواز را  ارائه گردید، هر یك از اغتشاشیپرواز 

 :[50]صورت زیر نوشت توان بهمی
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TTT nNN  1        AAA nNN  1  
 

(، و همچنين 1( و )4با قرار دادن این روابط در معادلات )

نظر، معادلات شده درباره مانور مورداعمال فرضيات اضافه

خواهند آمد. بنابراین  دستهخطی حرکت هواپيما بغير

 خواهيم داشت:
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دست آورد، هبرای آنكه بتوان معادلات خطی حرکت را ب

کننده در رابطه با مقادیر معمولا از تعدادی فرضيات ساده

  شود.به شرح زیر استفاده میاغتشاشی 

هر یك از متغيرهای پروازی با استفاده از بخش خطی  -5

  گردند.بسط تيلور معرفی می

درجه  51زوایای پيچ و غلت، کمتر از اغتشاشی مقادیر  -3

 شوند، تا داشته باشيم :در نظر گرفته می

(54) 
 sin 1cos  
 sin 1cos  

ای کوچك فرض گردیدند به اندازهاغتشاشی کليه مقادیر -9

ضرب و توان دوم آنها در مقایسه با توان حاصلکه بتوان از 

 نظر نمود.یكم آنها صرف

شده سازیخطیاغتشاشی در این صورت معادلات 

 برابر خواهند بود با :

 (51) 
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,, 
( در طرف راست معادلات نيروها و 51( و )59در رابطه )

( در 57)( و 56گشتاورها برابر خواهند بود با معادلات )

سطح  Sفشار دیناميكی،  q، که در آن  [50] صفحه بعد

زاویه  دهانه بال،  bميانگين آیرودیناميكی وتر،  cبال، 

1حمله و برابر است با 

1


 wU ،  زاویه سرش جانبی

1و برابر است با 

1vU  ،
A  ،زاویه شهپر

R  زاویه

سكان عمودی و
E های ماتریس. زاویه سكان افقی است

های مشتقات پایداری اول در طرف راست معادلات، ماتریس

های ضرایب آیرودیناميكی هواپيما کنترل و یا ماتریسو 

آمده  [50- 59]و تعاریف هر یك از آنها در مراجع  باشندمی

طور کلی به شكل هندسی، سرعت و است. این ضرایب به

ارتفاع هواپيما بستگی دارند، که تغيير سرعت در هواپيما 

باعث تغيير در این ضرایب و در نتيجه تغيير در معادلات 

 گردد.حرکت می

غيرخطی اغتشاشی اما معادلات مذکور ، یعنی معادلات 

(، شكل مناسبی 51شده )سازیخطیاغتشاشی ( و 59)

توان برای مقاصد کنترلی، یعنی طراحی نداشته و نمی

در این مقاله  ،کننده، از آنها استفاده نمود. بنابراینکنترل

معادلات  ضمن قرار دادن عبارات نيروها و گشتاورها یعنی

 غيرخطی و خطی، ایناغتشاشی ( در معادلات 57( و )56)

معادلات را به فرم استاندارد و مطلوب از دیدگاه مهندسی 

تا بتوان از آنها برای  میاکنترل یعنی فرم تبدیل نموده

  .کننده استفاده نمودطراحی کنترل
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 :[50] که در این روابط تقریبا داریم
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( و 56) از معادلاتحال با قرار دادن مقادیر نيروها و گشتاورها 

همچنين انتخاب متغيرهای حالتو ( 59در معادلات )( 57)

 به شكل زیر : 
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  و مشتقات پایداری 

    باشند. برای( می9)پ. ( و جدول3صورت جدول )پ.هب

طور کلی برای دست آوردن معادلات حالت خطی، بههب

حرکت هواپيما دو حرکت کاملا مجزا و متفاوت قابل تصور 

، یكی حرکت طولی و دیگری حرکت سمتی جانبی می باشد

دستگاه  xحرکت طولی، حرکت در راستای محور  .است

    را شامل  yمختصات بدنه است که دوران حول محور 

 شود:ها و  ورودی زیر تشكيل میشود و از حالتمی

(35) 
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دستگاه  xzاز دیدگاه هندسی تمام این متغيرها، در صفحه 

 مختصات بدنه قرار دارند. 

جانبی، نيز عبارت است از دوران حول محور  حرکت سمتی

x  یاz  زاویه سمت شناخته و  زاویه غلتکه به ترتيب به نام

برای طور که از نام آن پيداست، این حرکت شوند. همانمی 

های ها و ورودیگردش هواپيما استفاده می شود و از حالت

 زیر تشكيل شده است:

(33) 
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علت آنكه حرکت هواپيما را به این دو نوع حرکت طولی و 

اند این است که اگر مدل بندی کردهسمتی جانبی تقسيم

خطی هواپيما حول نقطه کار خود خطی شود، غير

( 33)( و 35شده در )های اشارهناوابستگی روشنی بين حالت

مشاهده خواهد شد. به همين دليل است که در هنگام 

کننده، برای هواپيما عموما فرض بر آن است طراحی کنترل

که هواپيما در یكی از این دو حالت قرار دارد و در این 

کننده را برای حالت طولی و یا سمتی جانبی صورت کنترل

توان با قرار دادن کنند. حال میصورت مستقل طراحی میهب

( و انتخاب 51( در معادلات )57( و )56معادلات )

( معادلات 35شده در )های بيانمتغيرهای حالت و ورودی

های حالت طولی و با انتخاب متغيرهای حالت و ورودی

صورت هب( معادلات حالت سمتی جانبی را 33شده در )بيان

 دست آورد.هبزیر 

 معادلات حالت طولی : 

ETu Eu
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 معادلات حالت سمتی جانبی :

(34) 
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 ،شده در این مقالهر در نظر گرفتهبا توجه به آنكه مانو

کننده برای طراحی کنترلباشد، در نتيجه مانوری طولی می

شده یعنی معادلات از قسمت اول معادلات حرکت خطی

با انتخاب  ،حرکت طولی استفاده خواهيم کرد. بنابراین

ورودی و متغيرهای حالت به شكل زیر این معادلات را در 

 نمایيم:غالب معادلات حالت مرتب می
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 طولی :معادلات حالت خطی حرکت 
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  کننده خطی استفاده راحی کنترلاین معادلات برای ط

 حلقه سامانهسازی، شود ولی در نهایت برای شبيهمی

  کنندهکنترل و غيرخطی حرکت معادلات بسته شامل 

 دهيم.شده بهره را تشكيل می ریزی برنامه

 کنندهطراحي کنترل -9

شد که معادلات دیناميكی  در بخش دوم مقاله دیده 

غيرخطی هستند و معلوم است که وقتی محدوده هواپيما، 

کننده عملياتی هواپيما وسيع باشد، استفاده از یك کنترل

سازی در یك نقطه کار طراحی خطی که بر مبنای خطی

بخشی نخواهد داشت. به این  کارآیی رضایتشده باشد 

های غيرخطی محرز کنندهترتيب، لزوم استفاده از کنترل

گردد. یكی از رویكردهای متداول در هوافضا و امور می

ست ا ایکنندهمربوط به کنترل هواپيما، استفاده از کنترل

RArp RA
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کننده ممكن برای اسم آن کنترل واژه به واژهکه یك ترجمه 

 است. شده بهرهریزیبرنامه

سازی در چند نقطه بهره، خطیشده ریزیدر روش برنامه

شود. لذا کننده خطی طراحی میکار انجام و چند کنترل

کننده ، یك کنترلبهره شدهریزیکننده برنامهکنترل

تشكيل شده  کننده خطیغيرخطی است که از چند کنترل

های کنندهترل، هر یك از کنهواپيماازای شرایط کاری و به

برای  ،شود. بنابراینهای مختلف وارد عمل میخطی در زمان

، دو مرحله متمایز بهره شدهریزیکننده برنامهطراحی کنترل

های کنندهتوان قائل شد. مرحله اول، طراحی کنترلمی

      شده ریزیکننده برنامهخطی است که اجزای کنترل

که  ایضابطهریزی یعنی تعيين باشند. مرحله دوم، برنامهمی

های خطی در حلقه بسته قرار کنندهآن، یكی از کنترلدر 

های گوناگون گيرند. هر یك از این دو مرحله را به صورت

ریزی بهره توان انجام داد، در واقع تنوع در مبحث برنامهمی

 نيز ناشی از همين امكانات مختلف است.

-ریزیبرنامه  دهکننکنترل خطي اجزای انتخاب -9-1

 شده

های کنترل های خطی مورد نياز از طریق روشکنندهکنترل

 شدند.های منتخب ناميده کنندهبهينه انتخاب و کنترل

های منتخب، خویشاوندان نزدیك خانواده کنندهکنترل

مشهوری موسوم به رگولاتورهای خطی درجه دوم هستند. 

های منتخب با رگولاتورهای درجه کنندهتفاوت بين کنترل

دوم خطی در این است که ورودی مبنا به حلقه بسته 

کنترلی، لزوما برابر با صفر نيست بلكه برابر با تابع معلوم 

r(t)  [51 -54] باشدمی. 

 کنيم :را با معادلات حالت زیر توصيف می سامانه

 (37) )()()()()( tutBtxtAtx 


 
نيمم شود برابر است کارآیی که باید ميینه و یا معيار تابع هز

 :[51و  54و  55و50]با 
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باشد. مقدار مبنا یا مطلوب بردار حالت می r(t)که در آن 

زمان نهایی 
ft  ثابت اما( )fx t باشد. همچنين آزاد می

حالتها و مقادیر تلاش کنترلی محدود و یا کراندار نيستند. 

W  وQ معين و متقارن و های مثبت، نيمهماتریسR  مثبت

 باشند.معين و متقارن می

تعبير فيزیكی که برای این معيار کارآیی در نظر گرفته 

های شود بدین صورت است که مطلوب می باشد تا حالتمی

که تلاش کنترلی زیادی هزینه گردد نزدیك بدون آن سامانه

 به مقدار مبنا نگهداری شوند.

 54] باشدنه برای این مساله به فرم زیر میقانون کنترلی بهي

- 51]:  

 که در آن 

(90) 
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 هستند :های معادلات زیر نيز جواب s(t)و  K(t)که در آن 
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(93)  

F(t)  ماتریس بهره فيدبك وv(t) باشد. می 5سيگنال دستور

و سيگنال مبنا  سامانهبه پارامترهای  v(t)توجه شود که 

گيری تمامی متغيرهای حالت علاوه، اندازهبستگی دارد. به

 سازی قانون کنترلی بهينه لازم است.پيادهبرای 

 سامانه( 5نشان داده شده است که اگر ) [54]مرجع  در

،  A  ،B( 9برابر صفر باشد و ) W( 3پذیر باشد، )کاملا کنترل
R  وQ هایی ثابت باشند، با ميل کردن ماتریس

ft  به سمت

ثابت( ميل خواهد کرد. )ماتریس  Kبه سمت  K(t)نهایت بی

اگر فرضيات بالا برقرار شوند، قانون کنترلی بهينه برای آن 

 گردد.پروسه زمان نامحدود ثابت می

  ازحل معادله ریكاتی زیر حاصل  Kدر این حالت ماتریس 

 گردد:می

(99) 01   KBKBRQKAKA TT 

 
1- Command Signal 

 (33) )()()()( tvtxtFtu   



 93                                                 )گرایش: دیناميك، ارتعاشات و کنترل(  مايهواپ طولی مانور کنترل منظوربه یقيشده بهره تطب یزریبرنامه كردیرو

 

 

)که این معادله از برابر صفر قرار دادن  )K t


( 95در رابطه ) 

)آید. همچنين با برابر صفر قرار دادن دست میهب )s t


در  

 است،  rمقدار ثابت غير صفری برابر  r(t)( و از آنجا که 93)

 داریم:

 (94) QrBKBRAs TT 11 ][  
 قانون کنترلی بهينه برابر خواهد بود با:در نتيجه 

(91) 
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 های خطيکنندهریزی کنترلبرنامه -9-3

در این بخش قبل از آنكه به اصل مطلب، یعنی تعيين 
 های خطی کنندهریزی کنترلای برای برنامهضابطه

و  ν-gapشود، ابتدا مفاهيم حاشيه پایداری، متریك پرداخته
با  سپس ؛[56و 7-4] گرددرابطه بين آنها معرفی می

های خطی کنندهریزی کنترلاستفاده از این مفاهيم، برنامه
 گيرد.میانجام 

 حاشیه پایداری -9-3-1

]جفت  , ]P C  پایدار است اگر 
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که این تابع تبدیل ماتریسی، تابع تبدیل حلقه بسته از نویز 

و ورودی  سامانهگيری و سيگنال مبنا به خروجی اندازه

 3مطابق شكلدر بلوک دیاگرام فيدبك استاندارد  سامانه

 :[57-56و  4 [ باشدمی

 
 بلوک دیاگرام فيدبكی استاندارد( : 3شکل )

 

صورت پایدار باشد، حاشيه پایداری را به اگر جفت 

 کنيم:زیر تعریف می
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باشد، یعنی هر که حاصل آن عددی در بازه صفر تا یك می

تر باشد به معنای حاشيه چه این مقدار به عدد یك نزدیك
 ترپایداری بزرگتر و بالعكس هر چه این به عدد صفر نزدیك
که  باشد به معنای حاشيه پایداری کوچكتر است. در صورتی

 پایدار نباشد، حاشيه پایداری برابر با صفر  جفت 

 باشد.می
 ν-gap 1متریک  -9-3-3

,برای ماتریسهای ثابت  p qX Y  شود:تعریف می 

حال اگر 
1 2,P P  دو تابع تبدیل ماتریسی برای دو مدل

     صورت زیر تعریف را به ν-gapمختلف باشند، متریك 

 :[57-56 [ کنيممی

(93)      )(),(sup, 2121 


 jPjPPP 
 

گيری عدم معيار کارآیی یعنی حاشيه پایداری و معيار اندازه
توسط نابرابری زیر با یكدیگر  ν-gapقطعيت یعنی متریك 

 ند:ا مرتبط
 (40)  

    
 21,, ,

12
PPbb CPCP 

 
شده برای مدل طراحیکننده کنترل Cکه در آن 

1P     

 باشد.می
کاربردهای این نابرابری در جایی که تنها مساله پایداری 

 تواند به دو صورت زیر مطرح شود:اهميت دارد می مقاوم

فرض کنيد مدل نامی 
1

p qP  کننده و کنترلC  و عدد

 :داده شده باشند، آنگاه 

جفت
2[ , ]P C برای تمام

2P  هایی که 1 2,P P  

 پایدار است، اگر و تنها اگر:

CPb ,1 
  ϵ   فرض کنيد مدل نامی

   
یافته مدل انحراف  و 

2

p qP   و عدد
1( )optb P  :داده شده باشند، آنگاه 

جفت
2[ , ]P Cهایی که کنندهبرای تمام کنترل

1 ,P Cb  

 پایدار است، اگر و تنها اگر: باشندمی

 
 

), که در آن ) supopt P C
C

b P b. 

با مدل نامی  ای کمتر از هر مدلی در فاصله ،بنابراین

هایی که مدل نامی را با حداقل کنندهتوسط تمام کنترل

کنند، پایدار خواهد شد. علاوه پایدار می حاشيه پایداری 

با مدل نامی  ای بزرگتر از بر آن، هر مدلی در فاصله

 
1-  ν-gap Metric 
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هایی که مدل نامی را با کنندهبوسيله تعدادی از کنترل

 گردد.کنند، ناپایدار میپایدار می حاشيه پایداری 

  حال با استفاده از این مفاهيم به تعيين ضابطه برای 

 شود.های خطی پرداخته میکنندهریزی کنترلبرنامه

 خطی وابسته به پارامتر زیر را در نظر بگيرید،غير سامانه

 (45) 
 ))(),(),(()( ttutxftx 


 

سازی نموده و یك مدل خطی توان خطیرا می سامانهاین 

 دست آورد:هوابسته به پارامتر ب

(43) )())(()())(()( tutBtxtAtx  


 

در حال تغيير  این مدل خطی با توجه به تغييرات پارامتر 
، tدر زمانی مانند  است. به این ترتيب متناظر با هر مقدار

ای خطی وجود خواهد داشت که در آن نقطه و کنندهکنترل

همسایگی مشخصی از آن نقطه کارآیی قابل قبولی دارد، 
ر وجود ندارد. لذا ولی تضمينی برای کارآیی آن در نقاط دو
کننده متناظر با باید سعی کرد تا در هر زمان از کنترل

 در آن زمان و یا همسایگی از آن استفاده کرد. پارامتر 

  یك روش انتخاب تعداد محدودی نقاط کار برای 
-کنترل    غيرخطی و در نتيجه طراحی  سامانهسازی خطی

کننده کنترل   باشد. طراحی آن نقاط میکننده خطی برای 
برای  انجام شده و 5خطبرونصورت خطی برای نقاط کار به

ای کننده بنا بر ضابطهکنترل ، ضرایببقيه مقادیر پارامتر 
های نقاط کار منتخب تعيين کنندهبر حسب ضرایب کنترل

 شود. می

 انتخاب نقاط کار  -9-9
 شده برای تعيين تعداد و محل نقاط کار الگوریتم طراحی

 :باشدصورت زیر میبه
بندی بازه تقسيمزیر n-1به  محدوده تغييرات پارامتر -5

 آید: دست میهنقطه تقسيم ب nگردد. تعداد می

  n ,,1  
 گردند:ای زیر مقداردهی میپارامتره -3

11 ,0,   ds 
 باشد.برابر صفر می iپارامتر  -9
iشود :                      قرار داده می -4   

1-    0 ,key d    
 شود.حساب می و  sمدل خطی در نقطه  -7و 6

 
1- Offline 

 برای مدل خطی در نقطه  Kای به نام کنندهکنترل -1
 شود.طراحی می

، حاشيه پایداری مدل خطی در نقطه  -3
,P Kb


 ،

 شود.محاسبه می
توسط  sو  اختلاف بين دو مدل خطی در دو نقطه  -50

ν-gap ،معيار متریك  , sP P شود.گيری می، اندازه 

اگر  -55 , sP P  > 
,P Kb


 شود:قرار داده می 

Q 
اگر  -53 , sP P  > 

,P Kb


: 

شود و در عنوان یك نقطه کار در نظر گرفته میبه Q -الف
 شود.ماتریس نقاط کار ذخيره می

0j -ب  
z -ج Q j  
0keyاگر  -د  
 شود.حساب می Qمدل خطی در نقطه  -5-د

ای به نام کنندهکنترل -3-د
QK  برای مدل خطی در نقطه

Q شود.طراحی می 
 شود.میحساب  zمدل خطی در نقطه  -9-د
( 9 -( و )د5 -اختلاف بين دو مدل بدست آمده در )د -4-د

یعنی  ,Q zP P شود.محاسبه می 

Q  ،,Qحاشيه پایداری مدل خطی در نقطه  -1-د QP Kb  ،

 شود. محاسبه می

اگر  -6-د ,Q zP P > ,Q QP Kb 

s             -5-6-د z 

1d  -3-6-د z    
1key          -9-6-د  
1j                -ه j  
250Qاگر  -و j  گردد.میبه مرحله ج باز 

59-              1i i  
250iاگر  -54    گردد.باز می 4به مرحله 
عنوان مجموعه تمام شده بهماتریس نقاط کار ذخيره -51

 آید.نقاط کار به نمایش در می
 پایان. -56

شود که در این روش مساله تعيين محل نقاط مشاهده می

صورت خودکار تعداد گردد که بهی بررسی میاگونهکار به
که حاشيه پایداری نقاط طوریشود بهنقاط نيز حاصل می

)یعنی  دهدرا پوشش می کار تمام بازه تغييرات پارامتر 
حتما اختلاف بين مدل هر نقطه نمونه از این بازه و مدل 
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یكی از نقاط کار از حاشيه پایداری آن نقطه کار کمتر 
 است(. 

کننده در هر نقطه از بازه تعیین ضرایب کنترل -4-9

 تغییرات پارامتر 

کننده ، با توجه مانده تعيين ضرایب کنترلتنها مساله باقی

باشد. در می به نقاط کار، برای هر نقطه در بازه تغييرات 

شده آمده از الگوریتم ارائهدستهاینجا با استفاده از خواص ب

 ν-gapای که بين حاشيه پایداری و متریك و معيار یا رابطه

ای تعيين گونهکننده در هر نقطه بهضرایب کنترل، ارائه شد

ط کار کننده یكی از نقاگردد تا برابر با ضرایب کنترلمی

 همجوار با آن باشد.

آمده از الگوریتم دستهشود ماتریس نقاط کار بفرض می

    mنام دارد و دارای بعد  Wانتخاب نقاط کار، ماتریس 

کننده نقطه باشد. حال باید برای تعيين ضرایب کنترلمی

 Wسعی در پيدا کردن نقطه کاری از ماتریس  نمونه 

که حاشيه پایداری در آن نقطه کاری از طوریهبباشد 

اختلاف بين مدل خطی نقطه نمونه و مدل خطی آن نقطه 

شده بين حاشيه کار بزرگتر باشد. در نتيجه طبق معيار بيان

توان از ضرایب ردهای آن میو کارب ν-gapپایداری و متریك 

ه آن کنندعنوان ضرایب کنترلکار بهکننده آن نقطهکنترل

 نقطه نمونه استفاده نمود.

 توان انجام داد:این کار را با استفاده از الگوریتم ساده زیر می

0E -3و5   0؛i  

0Eاگر      -9  

شود،می محاسبه Wام ماتریس  iمدل خطی درایه  -9-5

( )W iP. 

 .Pشود،محاسبه می مدل خطی در نقطه نمونه  -9-3

کننده کنترل Wام ماتریس  iبرای مدل خطی درایه -9-9

شود،طراحی می
( )W iK. 

 3-9و  5-9آمده از دستهاختلاف بين دو مدل ب -9-4

شود،گيری میاندازه ν-gapتوسط متریك  ( ) ,W iP P . 

، Wام ماتریس  iحاشيه پایداری در درایه  -9-1

( ) ( ),W i W iP Kb و  5-9آمده از دستهبوسيله مدل ب      

 شود.محاسبه می 9-9کننده کنترل

اگر  -9-6 ( ) ,W iP P  < 
( ) ( ),W i W iP Kb 

برای استفاده  Wام ماتریس  iکننده درایه کنترل -9-6-5

کننده ذخيره باشد. این کنترلمناسب می در نقطه نمونه 

 شود.می

9-6-3-   1E  

4-       1i i  

iاگر  -1 m  گردد.باز می 9به مرحله 

کننده نقطه عنوان ضرایب کنترلشده بهضرایب ذخيره -6

 آید.به نمایش در می نمونه 

 پایان. -7

کننده مراحل طراحی کنترل شود که تمامیمشاهده می

  توان ضرایب شده بهره انجام گرفته و میریزیبرنامه

 گيری پارامتر کننده را در هر لحظه تنها با اندازهکنترل

 تعيين نمود. 

 سازیشبیه  -4

های گذشته در این بخش سعی بر آن است تا نتایج بخش

     هواپيما در مانوری طولیبررسی شوند. هدف، کنترل 

عنوان فرمان و یا باشد. مانور طولی که در اینجا بهمی

شود، مقدار ثابتی سيگنال مبنا از هواپيما درخواست می

 الخطمستقيم در هنگام پرواز مداوم 5چرخش برای زاویه پيچ

 گردد.شكل پله به آن وارد میباشد، که بهمی

اند، که تشكيل شده مشتقات پایداری از پارامترهایی

شامل پارامترهای شرایط پروازی، پارامترهای هندسی، 

      ضرایب حالت ماندگار و مشتقات کنترلی و پایداری 

باشند. مقادیر این پارامترها و در صورت وجود رابطه آنها می

یابی باشند که از درونبا سرعت، تقریبی ولی معقول می

از مرجع  747ع بوئينگ های موجود هواپيمایی از نوداده

شود که اند. این نكته دوباره یادآوری میحاصل شده [50]

 
1- Pitch Angle 
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باشد، که به ای افقی در حال مانور میهواپيما در صفحه

  معنی ثابت بودن ارتفاع آن است. 

 سامانهبودن طراحی،  منظور اطمينان از مناسبدر ابتدا به

 کننده خطیای شامل مدل خطی و کنترلحلقه بسته

گردد و سيگنال فرمانی به آن وارد شده تشكيل میطراحی

سازی این حلقه بسته برای دو شود. نتایج حاصل از شبيهمی

متفاوت  و دو فرمان( m/s 310و m/s300)سرعت متفاوت

آورده شده  1تا  9شكل های در ( 90  و30   )زاویه پيچ

 است.

خواسته شده  و زاویه پيچ m/s 300سرعت هواپيما برابر -5

 باشد:درجه می 30 برابر با 

 
 .بر حسب درجه زاویه پيچ:  (9)شکل  

 

، و ورودی ، نرخ تغييرات زاویه پيچ زاویه حمله:  (4)شکل 

 وارد بر هواپيما یعنی زاویه سكان افقی

خواسته  و زاویه پيچm/s 310 سرعت هواپيما برابر با -3

 باشد :می 30 شده برابر با 

 
 بر حسب درجه زاویه پيچ: (5)شکل

 
، و ورودی نرخ تغييرات زاویه پيچ ،: زاویه حمله(0)کل ش

 وارد بر هواپيما یعنی زاویه سكان افقی

خواسته  و زاویه پيچ m/s310 سرعت هواپيما برابر با -9

 باشد :می 90  شده برابر با 

 
 بر حسب درجه زاویه پيچ: (1)شکل 

1- Attack Angle 

2-  Elevator 
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، و ورودی حمله ، نرخ تغييرات زاویه پيچ زاویه:  (1)شکل 

 .وارد بر هواپيما یعنی زاویه سكان افقی
 

 شود در هر سه حالت زاویه پيچیهمانطور که مشاهده م

سيگنال مبنا را به شكل مناسبی دنبال کرده و بر آن منطبق 

شود که زاویه حمله به ميزان شود. در این ضمن دیده میمی

ار اندکی دچار نوسان شده ولی به سرعت به مقدار صفر بسي

یعنی  سامانهتوان دید که ورودی گردد. در نهایت میبرمی

زاویه سكان افقی مقادیر معقولی را دارند یعنی بيش از حد 

روند. زیاد نيستند و در نتيجه در عمل به اشباع نمی

کننده خطی در توان نتيجه گرفت که کنترلمی ،بنابراین

-کننده و مدل خطی بهحلقه بسته شامل این کنترل سامانه

 طور مناسبی طراحی شده است.

  توان یك قدم فراتر رفت و دید که این حال می

شده برای مدل کننده خطی ثابت با زمان طراحیکنترل

کننده و مدل حلقه بسته شامل این کنترل سامانهخطی در 

تغير است، غيرخطی در حالی که سرعت هواپيما نيز م

کنند. آیا در این حالت نيز سيگنال مبنا به چگونه عمل می

 شود؟خوبی دنبال می

در این مقاله فرض شده است که بازه  قابل ذکر است که

طور تقریبی بوئينگ تغييرات سرعت هواپيمای نمونه که به 

با  m/s900ا ت m/s 300است، بيندر نظر گرفته شده 141

km/h 730  تاkm/h5010  که در عمل نيز خواهد بود ،

بازه ذکر شده ، بازه تغييرات سرعت این هواپيما را در حالت 

دهد. در نتيجه ضمن الخط پوشش میمستقيم    پروازی 

به   m/s300آنكه در حين مانور سرعت هواپيما از 

m/s900  حلقه بسته شامل  سامانهکند؛ افزایش پيدا می

رگولاتورهای خطی درجه های کنندهمدل غيرخطی و کنترل

 عت ثابت تشكيل شده و زاویه پيچشده در سرطراحی   5دوم

نتایج  شود.عنوان فرمان به حلقه اعمال می به 90 برابر با 

 شده است. آورده 11تا  3حاصل از شبيه سازی در شكل های

شده برای مدل خطی در سرعت کننده طراحیکنترل -5

m/s300  90 مطلوب  و زاویه پيچ. 

 
 زاویه پيچ بر حسب درجه.(: 3شکل )

کننده رگولاتورهای خطی درجه دوم طراحی شده کنترل-3

و زاویه پيچ مطلوب  m/s310برای مدل خطی در سرعت 

 90. 

 
 زاویه پيچ بر حسب درجه.(: 16شکل )

شده کننده رگولاتورهای خطی درجه دوم طراحیکنترل-9

و زاویه پيچ مطلوب m/s900برای مدل خطی در سرعت 

 90. 

 
1-  Linear Quadratic Regulator (LQR) 
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 زاویه پيچ بر حسب درجه.(: 11شکل )

شود    برداشت می 11و  16و  3همانطور که از اشكال 

توانند کننده خطی ثابت با زمان نمیکدام از دو کنترلهيچ

مناسب باشند زیرا در هر دو حالت زاویه پيچ واگرا شده و 

همگرا شود. بنابراین، برای حصول  90 تواند به مقدار نمی

دست آوردن زاویه پيچ مطلوب باید از همگرایی و به

شده بهره استفاده شود. اما برای ریزیکننده برنامه کنترل

تر نيز کننده همانطور که پيشاستفاده از این نوع کنترل

تا  m/s300شد با توجه به آنكه سرعت در بازه گفته 

m/s900 باید نقاط کار مناسب از این بازه کند، تغيير می

شده انتخاب گردند، که این کار با توجه به الگوریتم ارائه

سازی این انجام گرفته است. نقاط کار انتخاب شده از  پياده

آورده شده  3افزار متلب در جدول الگوریتم با استفاده از نرم

 است:

 .شده: نقاط کار تعيين(3جدول )

 ثانيه( سرعت)متر بر نقطه کار
سرعت)کيلومتر 

 برساعت(

5 303 4/713 

3 351 1/714 

9 395 6/195 

4 341 113 

1 316 6/335 

6 367 3/365 

7 371 0/330 

1 316 6/5033 

3 331 0/5063 

کننده کنترل حلقه بسته شامل مدل غيرخطی و توانحال می

شده را در حالتی که سرعت هواپيما در حين ریزیبرنامه

کند، تشكيل داد. تغيير می m/s900تا  m/s300مانور از 

سته در مقادیر سازی این حلقه بنتایج حاصل از شبيه

 آورده شده 11 تا 13 هایشكلمطلوب در  مختلف زاویه پيچ

 است.
 

 .30 مطلوب برابر است با  مقدار زاویه پيچ -5

 
 .بر حسب درجه  زاویه پيچ: (13)شکل 

 
، و ورودی نرخ تغييرات زاویه پيچ ،زاویه حمله: (19ل )شک

 ر هواپيما یعنی زاویه اسكان افقی.وارد ب

 .31 مطلوب برابر است با  زاویه پيچمقدار  -3
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 .بر حسب درجهزاویه پيچ : (14)شکل

 
، و ورودی حمله ، نرخ تغييرات زاویه پيچ زاویه: (15) شکل

 ر هواپيما یعنی زاویه اسكان افقی.بوارد 
 

 .90 مطلوب برابر است با  قدار زاویه پيچم -9
 

 
 .بر حسب درجه زاویه پيچ: (10)شکل

 
، و ورودی حمله ، نرخ تغييرات زاویه پيچ زاویه: (11)شکل

 ر هواپيما یعنی زاویه اسكان افقی.وارد ب

 ، سيگنال فرمان پيچ شود زاویههمانطور که مشاهده می

کند که قابل درصد دنبال می 3را با خطای حالت ماندگار 

باشد. همچنين دیگر متغيرهای حالت نيز همان قبول می

کنند. زاویه سكان افقی نيز مقدار مقادیر منطقی را اتخاذ می

سازی به مجازی دارد بدین معنا که در عمل به هنگام پياده

برای حصول ورودی را  توان این مقداررود و میاشباع نمی

 اعمال کرد.  سامانهمطلوب به  زاویه پيچ

 گیرینتیجه -5

الخط برای آنكه هواپيمایی که در حال پرواز مداوم مستقيم

ای کنندهکنترل گردد، وادار مطلوبی طولی مانور انجام به است

خطی براساس مدل خطی طولی هواپيما طراحی شد، سپس 

کننده حلقه بسته شامل کنترل سامانهکننده در این کنترل

سه سرعت مختلف و یك زاویه  خطی و مدل خطی به ازای

گردید در هر سه حالت زاویه قرار داده شد و ملاحظه  پيچ

سيگنال مبنا را به شكل مناسبی دنبال کرده و بر آن  پيچ

شود که زاویه حمله به شود. در ضمن دیده میمنطبق می

ن شده ولی به سرعت به ميزان بسيار اندکی دچار نوسا

توان دید که ورودی گردد. در نهایت میمی مقدار صفر بر

یعنی زاویه سكان افقی مقادیر معقولی را دارند یعنی  سامانه

-به اشباع نمی بيش از حد زیاد نيستند و در نتيجه در عمل

کننده خطی توان نتيجه گرفت که کنترلمی  ،روند. بنابراین

کننده و مدل خطی حلقه بسته شامل این کنترل سامانهدر 

کننده کنترل طور مناسبی طراحی شده است. سپس این به
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 سامانهشده برای مدل خطی در خطی ثابت با زمان طراحی

کننده و مدل غيرخطی در حلقه بسته شامل این کنترل

حالی که سرعت هواپيما نيز متغير است، قرار داده شد تا 

ین حالت نيز سيگنال مبنا به خوبی دنبال ببينيم آیا در ا

شود؟ به دليل وابستگی دیناميك غيرخطی هواپيما به می

کننده نيز ثابت نبودن سرعت حين مانور، کنترل سرعت و

 .بخشی از خود نشان ندادیتخطی ثابت کارآیی رضا

دست آوردن زاویه پيچ همگرایی و ببرای حصول ه ،براینبنا

که طوریهای استفاده کرد بکنندهمطلوب باید از کنترل

ضرایب آن بتوانند با توجه به تغييرات مدل در نتيجه 

کننده تغييرات سرعت، تغيير کنند. بدین منظور از کنترل

شده بهره که در مقاله معرفی گردید استفاده ریزیبرنامه

نقطه از بازه تغييرات سرعت که از  3شود. با استفاده از می

ریزی بهره برای دست آمد، برنامههشده بریتم ارائهالگو

      های خطی صورت گرفت. با ترکيب کنندهکنترل

غيرخطی  سامانهشده و ریزیکننده غيرخطی برنامهکنترل

در یك حلقه بسته، مانور طولی مورد نظر به نحو مطلوبی 

 انجام شد.
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 پیوست : 

 های بردارهای معادلات حرکتاسامی مولفه ( :1جدول )پ.

AxF  آیرودیناميكی در راستای محورنيروی x 

AyF نيروی آیرودیناميكی در راستای محور y 

AzF نيروی آیرودیناميكی در راستای محور z 

TxF نيروی رانش در راستای محور x 

TyF نيروی رانش در راستای محور y 

TzF نيروی رانش در راستای محور z 

AL گشتاور غلطشی 

AM گشتاور آیرودیناميكی 

AN گشتاور گردشی 

TL گشتاور رانشی حول محور طولی 

TM  حول محور عرضیگشتاور رانشی 

TN گشتاور رانشی حول محور عمودی 

U یكی از مولفه های سرعت خطی هواپيما  

V یكی از مولفه های سرعت خطی هواپيما  

W یكی از مولفه های سرعت خطی هواپيما  

P 
مولفه سرعت زاویه ای هواپيما در راستای محور 

  طولی

Q 
هواپيما در راستای محور مولفه سرعت زاویه ای 

  عرضی

R 
مولفه سرعت زاویه ای هواپيما در راستای محور 

  عمودی

 

 مشتقات پایداری طولی بعددار( :3جدول )پ.

)sec( 21 


 ft
m

sCq
Z E

E

L



  
)sec(

)2(
11

1

1 1 


 ft
UI

CCcsq
M

yy

mm

u
u

 
)(sec

)2(
1

1

1
1 




mU

CCsq
X

xux

u

TT

T

 

 
)sec(

)2(
21 1 


 ft

m

CCsq
X

LD



 
)(sec 21 

yy

m

I

Ccsq
M 



 
)sec( 21 


 ft

m

sCq
X E

E



 

)(sec 21 
yy

m

T
I

Ccsq
M

T



  

)(sec
2

1

1

2

1





UI

Ccsq

M
yy

m

Tu



 
)sec(

)2(
21 1 


 ft

m

CCsq
Z

DL
 

)(sec
2

1

1

2

1 
UI

Ccsq
M

yy

m

q

q

 
)sec(

2

1

1

1








 ft
mU

csCq

Z
L


 

)(sec 21 
yy

m

T
I

Ccsq
M E



 
)sec(

2

1

1

1 


 ft
mU

csCq
Z

qL

q

 
 

 جانبی بعددار مشتقات پایداری سمتی ( :9جدول )پ.
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مشخصات و مشتقات پایداری و کنترلی  ( :4دول )پ.ج

 پيكرتقریبی هواپيمای جت مسافربری پهن

 شرایط پروازی

 07/6 (kmارتفاع )

مخصوص  جرم

kg/mهوا)
3) 

6191/0 

 

 مشخصات هندسي و اینرسي

mمساحت بال )
2) 37/150 

 74/13 (mدهانه بال )

وتر هندسی متوسط 

 (mبال)
93/1 

 15/311739 (kgوزن)
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( Ixx(kgm
2

 506
61/34 

( Iyy(kgm
2

 506
11/44 

( Izz(kgm
2 506

91/67 

( Ixz(kgm
2 506

93/5 

 

 ضرایب حالت دائم

2521.30262.0106 25

1
  vvCL 

0507.00005.0102 25

1
  vvCD 

0507.00005.0102 25

1
  vvCT 

0
1
mC 

0
1
mTC 

 

 مشتقات طولي

0097.00013.0106 26   vvC
um 

5914.20214.0107 25   vvCm 
3817.81019.00004.0 2 


vvCm

 
74.281295.00005.0 2  vvC

qm 
0

umTC
 

0
mTC

 
692.00085.0102 25   vvC

uL 
2.8047.00001.0 2  vvCL 
58.70176.0107 25  


vvCL

 
09.6011.0107 25   vvC

qL 
40.2023.0106 25   vvCD 
25.0005.0102 25   vvC

uD 
0

xuTC
 

3806.00003.0  vC
EL 

0
EDC
 

384.10006.0105 26   vvC
Em 

 

 سمتي مشتقات عرضي

1067.00037.0102 25   vvCl
 

64.00023.0104 26   vvC
pl

 

34.00027.0108 26   vvC
rl

 

094.00007.0102 26   vvC
Al

 

0015.0102107 528   vvC
Rl

 

2657.00016.0105 26   vvCn
 

3634.00023.0103 26   vvC
pn

 

4974.00025.0107 26   vvC
rn 

0154.00001.0103 27   vvC
An

 

12.00001.0106 28   vvC
Rn

 

323.0015.0106 25   vvCy
 

0
pyC 

0
ryC 

0
AyC


 

1684.00004.0103 26   vvC
Ry

 

 

 زوایای مختلف هواپيما  ( :1شکل )پ.

 

 


