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است که خود  مایدر چرخ هواپ یچشیو پ یارتعاشات جانب ،(Shimmy) ارتعاشات کوچک

تواند به یشود؛ که میم عیسر یدر عملکردها یثبات یب؛ و باعث کند یم کیرا تحر

 بیبه مسافران آس ،یتجار یماهایدر هواپ ن،یهمچن وو بدنه آن  مایفرود هواپ زاتیتجه

بدین منظور،  .گرددتلقی میمهم  اریارتعاشات بس نیا ییرایکنترل و م ن،یبرساند. بنابرا

NARMA-L2 ی نوععصب کننده با استفاده از روشپژوهش حاضر، به طراحی یک کنترل
 

(Nonlinear Auto-Regressive Moving Average) از ارتعاشات  یریجلوگ جهت

توانایی بالایی در برابر  ادشدهیکننده کنترل. است پرداخته مایه فرود هواپارابکوچک در 

های پارامتری و اغتشاشات خارجی دارد. برای بررسی عملکرد کنترلر عدم قطعیت

و کارایی  شده یساز هیشب MATLAB افزار نرمپیشنهادی، پاسخ ارتعاشی سیستم توسط 

        مقاوم  شده محاسبهاز کنترلرهای گشتاور  آمده دست بهآن با مقایسه نتایج 

(Robust Computed Torque Method) ریگ مشتق-یانتگرال-یتناسب و (PID سنجیده )

در عملکرد سیستم حلقه بسته با  یا ملاحظه قابل، نمایانگر بهبود آمده دست بهشد. نتایج 

 باشد.کننده پیشنهادی میاستفاده از کنترل جهیدرنتارتعاشات  مؤثرکاهش 

 :ها کلیدواژه

 کنترلر عصبی

NARMA-L2 

 کنترل فعال

 نوسانات سیستم تعلیق

 هواپیما
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1/ شماره 11/ دوره 1011مکانیک هوافضا/ سال   

 مقدمه -1

( یک پدیده بسیار مهم و رایج Shimmyارتعاشات کوچک )

در سیستم ارابه فرود هنگام بلند شدن یا فرود هواپیما است. 

این نوع ارتعاش از انرژی جنبشی حرکت  ازیموردنانرژی 

. در ارابه فرود هواپیمای [0]شود می تأمینهواپیما  جلو روبه

در حال حرکت بر روی باند، شیمی حالت نوسانات خود 

برانگیخته است که توسط نیروهای واکنش بین لاستیک و 

، شیمی، حرکت ترکیبی نوسانی درواقع شود.زمین ایجاد می

پیچشی، جانبی و طولی است؛ که  یها جهتارابه فرود در 

بین دینامیک تایر و ارابه فرود با محدوده  کنش برهمناشی از 

منجر به  تنها نه. شیمی [2]هرتز است  01تا  01فرکانسی 

کند، بلکه را تضعیف می شود که راحتیهایی میناپایداری

تری تواند بر دید خلبان نیز تأثیر بگذارد و نتایج خطرناکمی

 ازحد شیبهمچون از دست دادن کنترل، فرسودگی 

لاستیک، خرابی اجزای مکانیکی یا حتی شکست ارابه فرود 

 را ایجاد کند.

شده برای کاهش اثرات مخرب این های انجاماولین تلاش

میرایی  منظور بهغیرفعال بود.  یها روشز ارتعاشات استفاده ا

 A-320و ایرباس  202این ارتعاشات در هواپیماهای بوئینگ 

یک اقدام پیشگیرانه معمولی از یک میراگر استفاده  عنوان به

نیاز  بالا سرعتدر ، کنترل یک سیستم که یدرحال. [0]شد 

پایین دارد. و دلیل آن هم واضح است، برای  نسبتاًبه میرایی 

غلبه بر دمپری با ضریب میرایی بالا نیاز به عملگری قوی 

 کاهداین قدرت از سرعت عمل سیستم می تأمیناست؛ و 

. پس برای دفع غیرفعال ارتعاشات شیمی به دمپری قوی [4]

ای هنیاز است؛ اما برای کنترل سیستم ارابه فرود در سرعت

علاوه بر این،  تر وجود داشته باشد.بالا باید دمپری ضعیف

پس از اتمام طراحی ارابه فرود، پارامترهای ساختاری برای 

تواند تغییر کند. یکی از عیوب اصلی میرایی ارتعاشات نمی

در این روش، نیاز به  مورداستفادههای )دمپرهای( میراکننده

یش درجه حرارت تعمیر و نگهداری مکرر و همچنین افزا

و از  شده منبسطسیال هیدرولیک  شود یماست؛ که باعث 

، بازده میرایی دستگاه جهیدرنتطریق درزگیرها نشت کند و 

اختلالات خارجی یا  که یهنگامرا کاهش دهد. بنابراین، 

آیند، هیچ پارامترهای نامعلوم در سیستم ارابه فرود پیش می

توان انجام داد. در برخی از شرایط اقدام دیگری نمی

شدید و باند  یوهوا آبعملیاتی، مانند قطعات فرسوده، 

تواند برای کنترل ناهموار، یک استراتژی کنترل فعال می

 باشد.  مؤثرارتعاشات شیمی 

گیر گیر، مشتقیک کنترلر تناسبی، انتگرال [5]در مرجع 

برای از بین بردن ارتعاشات عمودی چرخ هواپیما طراحی 

شد و کنترل فعال با کنترل نیمه فعال در سیستم تعلیق 

از  شده ساده، از یک مدل [6]هواپیما مقایسه گردید. ناسا در 

تجهیزات اصلی فرود هواپیما شروع کرد و یک سیستم 

هیدرولیک خارجی را برای کنترل فعال در میرایی ارتعاشات 

، [2]کرد. در ادامه، مرجع  یساز ادهیپعمودی چرخ هواپیما 

اشات به معرفی یک کنترلر فعال مقاوم و بهینه برای ارتع

 شده ارائهشیمی ارابه فرود هواپیما پرداخت. با توجه به نتایج 

کننده ، تمرکز پژوهش بر بهینه بودن کنترلادشدهیدر مقاله 

بوده و از جنبه مقاومت بالای آن نسبت به اغتشاشات 

. این امر در پاسخ ارتعاشی شده استنظر خارجی صرف

است. مشخص  یخوب بهسیستم حین اعمال اغتشاش خارجی 

دینامیکی و کنترل پدیده  سازی مدلبه  [0] 2106ژانگ در 

شیمی در ارابه فرود هواپیما پرداخت. کنترلر پیاده شده 

و هدف آن افزایش بهینگی کنترل  LQRتوسط وی از نوع 

در قطعه حساسی مانند ارابه فرود  که یدرحالبوده است. 

هواپیما، سرعت عمل و مقاومت در برابر اغتشاشات بسیار 

از بهینگی است. در ادامه، بربانو و همکاران در سال  تر مهم

نترلر تطبیقی برای ارابه یک ک یساز ادهیپبه  [9] 2100

فرود هواپیما پرداختند. اما مطابق نتایجی که به دست 

بودن،  قبول قابلشده در عین  یساز ادهیپآوردند، کنترلر 

مطلوبی نسبت به اغتشاشات وارده مقاوم نبوده و  اندازه به

 یپوش چشم رقابلیغدامنه ارتعاشات پس از اعمال اغتشاش 

به کنترل  [01] 2121، اولاندو در سال ازآن پساست. 

 یقیتطب سادهارتعاشات شیمی با استفاده از یک کنترلر 

 باوجودشده  یساز ادهیپپرداخت. کنترلر  0شده اصلاح

کافی نسبت به اغتشاشات وارده  اندازه به، قبول قابلپیشرفت 

. در ستین یپوش چشم قابلمقاوم نبوده و دامنه ارتعاشات 

کاهش  یساز نهیبهبه  [00] 2121ادامه، لی و ژائو در سال 

، با استفاده از مایارابه فرود هواپ یمیش یبراارتعاشات، دامنه 

                                                           
1 Modified Simple Adaptive Control 



 
 

 

 3 315700( 3011) 361مکانیک هوافضا                             زاده و همکاران  محمدهادی حسین

 یزدان پناه و ناطقی 40

2/ شماره 19/ دوره 1012مکانیک هوافضا/ سال   

ی زمان تأخیرگرفتن  در نظربا  ،فعال مهیکنترل نیک 

لکرد سیستم ارابه فرود پرداختند. با توجه به اینکه زمان عم

 یتمام بهنسبت  سرعت بههواپیما بسیار کوچک است و باید 

پاسخ دهد، سیستم آن به نحوی طراحی و  ها فرمان

ممکن را داشته  تأخیرشده است که کمترین  یساز ادهیپ

کنترلر  یساز ادهیپبرای  تأخیرگرفتن  در نظر، رو نیازاباشد. 

، سرعت موردمطالعهضرورتی ندارد. علاوه بر آن، در سیستم 

از بهینگی  تر مهمعمل و مقاومت در برابر اغتشاشات بسیار 

استفاده با  [02] 2122، ونگ و همکاران در سال نهایتاًاست. 

 ارابه یمیبهبود عملکرد ش هب یرخطیغ فیدبک راز کنترل

پرداختند. در پژوهش آنان، با تمرکز بر  مایفرود هواپ

به طراحی کنترلر به نحوی پرداخته شد که  0دوشاخگی

 یحال درسیستم در یک چرخه حدی پایدار بماند؛ این امر 

 ازنظرای )در کنترل چنین سیستم ساده اساساًاست که 

شی از کار بوده و تمرکز ساختاری( عبور از ناپایداری تنها بخ

 اصلی بر سرعت رسیدن به پایداری حول نقطه مطلوب است.

سازی در همین راستا، با توجه به کمبودهای موجود، به پیاده

 تیباقابل NARMA-L2 کننده عصبی فعال از نوعیک کنترل

بالا در دفع اغتشاشات خارجی و صرف کمترین نیروی 

-شبکه ، از NARMA-L2کنندهکنترلکنترلی پرداخته شد. 

 یرخطیغ دستگاه یک رفتار گوییعصبی جهت پیش های

 افزایش برای را کنترلی هایورودی کند. کنترلر،می استفاده

 بین در و کندمی محاسبه زمان محور روی دستگاه کارایی

 آموزش که است محاسبات حداقل دارای کنترلی هایمدل

 . تنها[00]شود می انجام آفلاین و ایدسته صورت به آن

شبکه است.  عصبی شبکه یجلو روبه درگذر محاسبات برخط

در دست داشتن یک  منظور بهعصبی در این کنترلر 

-دینامیک پیشرو از سیستم مورد آموزش و استفاده قرار می

گیرد. به دلیل ماهیت عصبی این کنترلر، نخستین گام برای 

و تعریف سیستم تحت  سازی مدل، ادشدهیطراحی کنترلر 

 را دستگاه مدل یسادگ به کنترلر این همچنین کنترل است.

ترکیبی از روش  [05]. در مرجع [04]کند می چینی دوباره

ت کنترل حرک منظور به NARMA-L2فازی و ایده کنترلی 

سازی شده و کارایی آن به اثبات کوپتر کوچک پیادهیک هلی

رسید. در ادامه، روشی مشابه با آنچه بیان شد، برای کنترل 

                                                           
1 Bifurcation 

های مدل سرعت یک موتور توربوفن همراه با عدم قطعیت

؛ و [06]نشده در معادلات دینامیکی به کار گرفته شد 

 ایی آن به اثبات رسید.  کار

رفع چالش ارتعاشات  منظور بهدر همین راستا، در این مقاله 

، ادشدهیریاضی سیستم  سازی مدلارابه فرود هواپیما، پس از 

 NARMA-L2سازی یک کنترلر عصبی موسوم به به پیاده

 باشد: های اصلی مقاله به شرح زیر می پرداخته شد. نوآوری

  ارابه فرودکاهش دامنه ارتعاشات 

  کنترلر لهیوس بهمیرایی ارتعاشات ارابه فرود 

NARMA-L2   
  مقاوم نمودن سیستم ارابه فرود نسبت به

 NARMA-L2اغتشاشات خارجی با کمک کنترلر 

پس از ارائه در راستای نیل به اهداف فوق، ساختار این مقاله 

به شرح زیر است: در بخش دوم، ای در بخش اول  مقدمه

نویسی دینامیک حرکت ارابه  سیستم و فرمول سازی مدل

 سازی مدلاست. بخش سوم این مقاله،  شده ارائهفرود 

کند. در بخش  بیان می NARMA-L2و  CTMکنترلرهای 

 قرارگرفته یموردبررسسازی و تحلیل نتایج  چهارم، شبیه

 است. شده ارائهگیری مقاله  است. در پایان، نتیجه

 سازی مدل -2

های مکانیکی، پژوهشی پیرامون کنترل سیستمنیاز هر پیش

در دست داشتن یک مدل ریاضی از دینامیک آن سیستم 

دینامیک سیستم ارابه فرود  سازی مدلاست. به همین دلیل، 

نمایی از سیستم تعلیق قرار گرفت.  موردتوجههواپیما 

 1مت دماغه آن و نوسانات مربوطه در شکل سهواپیما در ق

 آمده است:

 
 .[02] نمایی از نوسانات سیستم تعلیق هواپیما :(1)شکل 
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 2/ شماره 19/ دوره 1012مکانیک هوافضا/ سال 

، نوسانات سیستم تعلیق )شیمی( هواپیما 1مطابق شکل 

شود. می 0و انحرافی 2، عرضی0محدود به سه نوسان طولی

ریاضی سیستم تعلیق هواپیما، نیاز است  سازی مدل منظور به

بر دینامیک سیستم شناسایی و معرفی  مؤثرتا پارامترهای 

بر دینامیک سیستم  مؤثر، پارامترهای 2شوند. در شکل 

 است: شده دادهتعلیق هواپیما نشان 

 
شماتیکی از پارامترهای سیستم تعلیق دماغه  :(2)شکل 

 .[2] هواپیما
مدل غیرخطی ارتعاشات شیمی، شامل دینامیک پیچشی 

ی فرود، نیرو و گشتاورهای اعمالی به ارابه از منابع ارابه

مکانیک  اصطلاح بهالاستیک چرخ یا  تغییرشکلمختلف و 

نمایی از یک ارابه فرود دماغه هواپیما را  2چرخ است. شکل 

                                                           
1 Longitudinal oscillation 
2 Lateral oscillation 
3 Yaw oscillation 

را  M5دهد که برای کنترل آن باید گشتاور کنترلی نشان می

نیز به آن اعمال کرد. با استفاده از قانون دوم نیوتن و 

-توان معادلهگشتاور گیری حول محور عمودی ارابه فرود می

ی دیفرانسیل ارتعاشات شیمی را به دست آورد. برای حرکت 

 :[4]( داریم ѱدر جهت زاویه چرخش ارابه فرود )

(0) 
1 2 3 4 5zI M M M M M       

گشتاور اینرسی حول محور عمودی ارابه است.  Izکه در آن، 

ناشی از سختی پیچشی استرات )بازوی عمودی  M1گشتاور 

ارابه( و گشتاور پیچشی ناشی از بازوی اتصال است. گشتاور 

M2  ناشی از میرایی پیچشی استرات در اثر میرایی ویسکوز

)سختی  M3گیر است. گشتاورهای ها و ضربهبین یاتاقان

)میرایی پیچشی ناشی از  M4ها( و  پیچشی ناشی از چرخ

ها است؛ این  عرضی چرخ تغییرشکلها( ناشی از  چرخ

و نرخ  α، توسط تغییر در زاویه لغزش جانبی تغییرشکل

 آیند. و داریم:به وجود می تغییرات زاویه چرخش

(2) 
1 2M M C K    

ضریب میرایی  Kنرخ سختی پیچشی و  Cکه در آن، 

ویسکوز بازوی عمودی ارابه )استرات( است. در ادامه خواهیم 

 داشت:

(0) 
3 z eff yM M e F  

طول  eeff نیروی جانبی و Fyگشتاور همسوگر،  MZ که در آن،

 داریم: eeff بازوی محور چرخ است. برای محاسبه مؤثر

(4) cos( ) tan( )( sin( ))effe e R e     

ه فرود ارابزاویه عمودی  φ طول بازوی چرخ، eکه در آن، 

 داریم: Fy شعاع چرخ است. برای محاسبه Rو
 

(5) 
sign( )

F z

y

F z

C F
F

C F





  

   


 


 

 δزاویه لغزش تایر،  αنیروی عمودی تایر،  Fz که در آن،

ضریب CFα  و بیشینه زاویه لغزش بر اثر نیروی جانبی تایر

 خواهیم داشت: Mz نیروی جانبی است. برای محاسبه

 
 

(6) 

180
sin( )

180

0

g

M z g

gz

g

C F
M




  



 




 




 

 اثر گشتاور همسوگر وبیشینه زاویه لغزش بر  gα که در آن،

CMα ر ادامه خواهیم داشت:ضریب گشتاور همسوگر است. د 
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(2) 4 cos( )M
V


  

 یها دندانهضریب ممان  𝜅سرعت هواپیما و  Vکه در آن، 

 داریم: نهایتاًتایر است. و 

(0) 
5 eM K u 

 توان بازنویسی کرد:را به شکل زیر می 0رابطه  نهایتاً
 

(9) 3 5

1
( cos( ) )

z

c K M M
I V


         

( و زاویه y1رابطه سینماتیکی بین جابجایی عرضی چرخ )

 شود:چرخش ارابه فرود به شکل زیر بیان می
 

(01) 
1 1 cos( ) ( )cos( )eff

V
y y V e a   


    

طول آرامش  σنصف طول تماس تایر با زمین و  αکه در آن، 

 تایر است. در ادامه داریم:
 

(00) 1tan( )
y

 


  

حرکت با انتخاب  ، شکل فضای حالت معادلاتبنابراین

متغیرهای حالت 1
T

X y :چنین است ، 
 

(02) X AX Bu d

y CX

   



 

 که در آن داریم: 

 

 

 

 

 

 

 

(00) 

 

5

3

0 1 0

cos( ) 0 ,

cos( ) ( )cos( )

0

1
,

0

, 1 0 0 ,

z z z

eff

z

z

c K
A

I I VI

V
V e a

B u M
I

M
d C

I




 


 
 
 
 

  
 
 

   

 
 
  
 
 
 

 

 

 طراحی کنترلر -3

، دو موردمطالعهکنترل سیستم  منظور بهدر این بخش 

شود. اهمیت می سازی مدل NARMA-L2و  RCTM کنترلر

روش فوق در تخمین یک حدس اولیه مناسب  یریکارگ به

برای اعمال نیروهای کنترلی است. این حدس اولیه مطلوب 

که با استفاده از معادلات حرکت سیستم و خطای موقعیت و 

آید، از اعمال نیروهای نامناسب کنترلی می دست بهسرعت 

گیری کرده و همواری مسیر حرکت را به دنبال دارد. با پیش

برای این  شده یطراحو کنترلر  آمده دست بهمدل  استفاده از

توان هر ارتعاش ناخواسته را دفع کرد؛ حتی اگر سیستم، می

ای در قرارگیری و سنجش مکان عملگرها وجود  خطای اولیه

توان از  به کمک این کنترلر، می گرید عبارت بهداشته باشد. 

 زمان هم طور بهمزایای دو روش کنترلی فیدبک و فیدفوروارد 

بهره جست و علاوه بر اعمال سیگنال کنترلی مناسب برای 

ها را به  یک سیستم غیرخطی اغتشاشات و عدم قطعیت

 فیدبک از بین برد. یها ترمکمک 

  RCTMکنترل با استفاده از کنترلر مقاوم  -3-1

 :[00]در فضای مفاصل چنین است  CTMکنترلر  شماتیک

 
 .[00]در فضای مفاصل  CTMشماتیک کنترلر  :(3)شکل 

مشخص است، یک مسیر دلخواه  3که در شکل  طور همان

خطای  ازآن پسشود؛ ورودی سیستم داده می عنوان به

و سرعت و شتاب خطا  شده محاسبهسیستم از این مسیر 

دینامیک  شود و برای تعیین ورودی کنترلی بهتعیین می

 شود.معکوس داده می

نسبت به اغتشاش و  CTMمقاوم ساختن کنترلر  منظور به

 نویسیم:معادلات دینامیک خطا را چنین می، شرایط اولیه 

 

(04) 

  

,

RC

T
T T

d

E AE BT

E e e e  

 

    
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گشتاور اعمالی توسط کنترلر مقاوم است.  TRCکه در آن، 

 برابر هستند با: A,B یها سیماتر
 

 (05) 
0 1 0

, .
1p d

A B
k k

   
        

 

و حل معادله لیاپانوف،  Qحال با انتخاب یک ماتریس 

 یابیم:را می Pماتریس 
 

(06) 1 0
0,

0 1

TA P PA Q Q
 

     
 

 

 توان نوشت:که از آن می

 (02) TZ B PE 
 و رابطه زیر، ورودی کنترلی مقاوم تعیین Zبا استفاده از 

 شود:می

 

(00) 
- sgn(Z) >

Z
-

RC

Z

T
Z

 









 




 

با استفاده از تعریف زیر، چنین  δو  ρکه در آن، پارامترهای 

 انتخاب شد:

 
 

(09) 

: 0

:

=0.01, 15

RCT

 

  

 



 



 

 که از آن، ورودی دینامیک معکوس برابر خواهد بود با:
 

 (21) RC

RCTM

d PD

T
IDM T

T

 

 

  
 

 

 

 است: و ورودی کنترلی سیستم در حضور اغتشاش چنین
 

(20) RCTMT T 

شده به دلیل استفاده از روش لیاپانوف،  یساز ادهیپکنترلر 

، 00داشته و به دلیل استفاده از رابطه  شده نیتضمپایداری 

باقی  موردنظردر یک خطای مشخص )دلخواه( از مسیر 

ماند. و این بدین معنی است که اغتشاشات خارجی  می

خارج نماید.  شده نییتعتواند سیستم را از بازه خطای  نمی

این امر به معنای مقاوم بودن کنترلر نسبت به اغتشاشات 

 خارجی است. 

 NARMA-L2عصبی با استفاده از  رکنترل-2-3

 پیشگویی برای عصبی یها شبکه از NARMA-L2 کنترلر

 . کنترلر،کند یم استفاده یرخطیغ دستگاه یک رفتار

 محور روی دستگاه کارایی افزایش برای را کنترلی یها یورود

 دارای کنترلی یها مدل بین در و کند یم محاسبه زمان

 و یا دسته صورت به آن آموزش که است محاسبات حداقل

 یجلو روبه درگذر برخط محاسبات . تنهاشود یم انجام آفلاین

در  منظور بهشبکه عصبی در این کنترلر است.  عصبی شبکه

دست داشتن یک دینامیک پیشرو از سیستم مورد آموزش و 

گیرد. به دلیل ماهیت عصبی این کنترلر، استفاده قرار می

و  سازی مدل، ادشدهینخستین گام برای طراحی کنترلر 

 کنترلر این همچنین تعریف سیستم تحت کنترل است.

 مدل کند. یکمی چینی دوباره را دستگاه مدل یسادگ به

 گسسته، یرخطیغ یها ستمیس در مورداستفاده استاندارد

 :[09]است  زیر صورت به NARMA مدل

(22) 

 

   

  

,  1 ,  ...,

( 1

]

), ( ),  ( 1 ,  ...) ,

 ( 1)

y k d

N y k y k

y k n u k u k

u k n

 



  

 

 

است.  آن خروجی و y(k) و سیستم ورودی u(k) آن در که

 تابع تخمین برای را عصبی شبکه میتوان یم تعریف فاز در

 از سیستم خروجی بخواهیم اگر و دهیم آموزش Nغیرخطی 

 باید ،( y(k+d) = yr(k+d) )کند  پیروی مرجع سیر خط یک

 دهیم. توسعه را یرخطیغ کنترلر یک بعدی گام در

(20) 

     

   



 ,  1 ,...,  

1 ,

)

,

( 1),  ...,  ( 1

r

u k G y k y k

y k n y k d

u k u k m



  

  

 

. کند یم حداقل را مربعات مجموع خطای Gتابع  آن در که

 شبکه باشد لازم اگر که است این کنترلر نوع این مشکل

 پویا انتشار پس از باید یابد، آموزش G تابع ایجاد برای عصبی

 حل راه . یکشود یم انجام کند بسیار کار این و شود استفاده

 در مورداستفاده است. کنترلر مدل تخمین مشکل این برای

 .کند یم عمل مبنای مدل تخمینی بر اینجا

(24) 

     



   

 )

ˆ  ,  1 ,  ...,  

( 1),  ( 1 ,  ... ( 1

 ,  1 ,  ...,  

( 1),  ( 1 ,  ...,

( 1

)

) (

)

)

.

y k d f y k y k

y k n u k u k m

g y k y k

y k n u k

u k m u k

  

    

 

  

 
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توان کنترلر شکل زیر را می NARMA - L2پس با کنترلر 

 ایجاد کرد:

 
 .NARMA - L2 [21]کنترلر  :(0) شکل

مشخص است، یک مسیر مرجع  0که در شکل  طور همان

شود و با استفاده از گرفته می نظر دربرای حرکت سیستم 

شود؛ و به کنترلر داده می دشدهیتولآن، خروجی مرجع 

کنترلر این خروجی را با خروجی تولیدی از دستگاه مقایسه 

شبکه عصبی،  یها آموزشنموده و مطابق الگوریتم کنترلی و 

 کند.ورودی کنترلی مناسب را تولید می

 و داریم:

 

(25) 

 

       

       

  ( 1  y  

 .... 1 , ,..., 1
  

.... 1 , , ..

)

. , 1  

ru k k d

f y k y k n u k u K n

g y k y k n u k u K n

   

   



  

    

 

2d در آن که  .است 

 یساز هیشب -0

دینامیک ارتعاشات کوچک  سازی مدلدر این پژوهش پس از 

)شیمی( ارابه فرود هواپیما، به کنترل آن توسط کنترلر 

NARMA-L2  پرداخته شد و نتایج آن با نتایج حاصل از

گردید. پارامترهای کنترلر مقایسه  PIDو  RCTMهای کنترلر

PID در این بخش با استفاده از بخش  مورداستفاده

در ادامه، . تعیین شد 1مطابق جدول سیمولینک  یساز نهیبه

از مقادیر موجود در جدول  ادشدهیسیستم  یساز هیشببرای 

 NARMA-L2سیستم کنترلی عصبی  .است شده استفاده 2

سیمولینک  افزار نرممانند آنچه در بخش سه آمد، در محیط 

 NARMA-L2شد. که در آن، پارامترهای کنترلر  یساز هیشب

 .تعیین شد 3مطابق جدول 

 .PIDپارامترهای بلوک کنترلر  :(1)جدول 

    1 1 1P I s D N N s   

 P 004105ضریب تناسبی 

 I 05044069گیر ضریب انتگرال

 D 442گیر ضریب مشتق

 N  1677ضریب فیلتر 

 .[02] یساز هیشببرای  مورداستفادهپارامترهای  :(2)جدول 

پارام

 تر
 واحد مقادیر توصیف پارامتری

   پارامترهای ساختاری 
e 02/1 طول بازوی چرخ m 
C 011111 ضریب ارتجاعی پیچشی- N.m.rad-1 

K 01 ضریب میرایی پیچشی- N.m.s.rad-

1 
Iz  0 اینرسیممان kgm2 
 rad 0520/1 زاویه عمودی ارابه   
   پارامترهای چرخ 
R 062/1 شعاع چرخ m 
a 0/1 نصف طول تماس تایر m 
k  221 ثابت گشتاور میرایی- N.m2.rad-1 

 m.rad-1 -2 ضریب گشتاور همسوگر    
 rad-1 21 ضریب نیروی جانبی    
 m 0/1 طول آرامش تایر  
 rad 102/1 لغزش جانبی حد  
 rad 0245/1 حد لغزش همسوگر   
   سایر پارامترها 
Fz 9111 نیروی عمودی N 
v 25 سرعت ms-1 

 مذکور  در بلوک کنترلر شده استفادهپارامترهای  :(3)جدول 

 واحد مقدار پارامتر

 - 5 تعداد لایه مخفی

 - 0 ورودی یرهایتأختعداد 

 - 0 خروجی  یرهایتأختعداد 

 s 110/1 یبردار نمونهزمان 

 rad 5/1 بیشینه مقدار خروجی آموزش

 rad -5/1 کمینه مقدار خروجی آموزش

 N.m 01111 بیشینه مقدار ورودی آموزش

 N.m -01111 کمینه مقدار ورودی آموزش
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 - 01111 آموزش یبردار نمونهتعداد 
 

شده توسط  سازی مدلکه در پیوست آمد، سیستم  طور همان

 موردپژوهشسیستم پایلوت  عنوان بههای سیمولینک بلوک

استخراج شد و  از آن ازیموردنهای عددی قرار گرفت؛ و داده

کنترلر  تاًینهابرای آموزش و سنجش به شبکه عصبی و 

یکی از مواردی که کنترلر باید از عهده دفع عصبی داده شد. 

سنجش کارایی آن براید، شرایط اولیه مختلف است. برای 

شده نسبت به خطا در شرایط اولیه،  یساز ادهیپکنترلرهای 

 گرفته شد: نظر درزیر  شکل بهشرایطی 
 

 (26)    
0

0.1 10
t

 

  

شکل به شرح  ادشدهیکنترلرهای  یساز هیشبنتایج حاصل از 

مشخص است، میزان  5که در شکل  طور همان .است 5

وسیله هارتعاشات شیمی در سیستم تحت کنترل ب

NARMA-L2  کمتر 01ثانیه تا  10/1در بازه زمانی صفر تا %

 CTMو  PIDاز ارتعاشات در حالتی است که کنترلرهای 

؛ و در ادامه، این سه کنترلر در بازه زمانی اند شده استفاده

ای در رعت زاویهمسیر س .اند دهیرسمشابهی به حالت پایدار 

 6که در شکل  طور همان .است (6)شکل  طول مسیر چنین

مشخص است، کنترلر عصبی در دامنه سرعت کمتری عمل 

کرده است؛ این امر به دلیل جلوگیری از وارد آوردن ضربات 

ناگهانی به سیستم مهم بوده و نشان از کارایی بالای آن 

است. در ادامه، نیروی کنترلی صرف شده توسط کنترلرهای 

 1که در شکل  طور همان. آمده است 1شکل پیاده شده در 

ده، کنترلر عصبی با اعمال نیروی کنترلی در دامنه آم

و نوسانات بیشتر از سایر کنترلرها عمل کرده  تر کوچک

است. بیشترین دامنه نیروی کنترلی برای کنترلر عصبی تا 

 PIDو  CTM% کمتر از مقداری است که کنترلرهای 91

برای سنجش میزان مقاومت کنترلرها نسبت  .اند نمودهاعمال 

به اغتشاشات محیطی، از سیگنال اغتشاشی با شماتیک 

 عنوان به ادشدهیاغتشاش . استفاده شد 8موجود در شکل 

گردید  سازی مدلیک گشتاور خارجی وارده بر چرخ هواپیما 

در  شده گرفته نظر درو به سیستم اعمال شد. شرایط اولیه 

 این بخش چنین است:
 

 (22)    
0

0.1 0
t

 

 

در ادامه  ادشدهیکنترلر  یساز هیشبنتایج حاصل از 

که در  طور هماناست.  شده دادهنمایش ( 11تا  8های  )شکل

مشخص است، ارتعاشات شیمی در سیستم تحت  9شکل 

 10/1در بازه زمانی صفر تا  NARMA-L2 لهیوس بهکنترل 

 CTMو  PIDثانیه برابر با حالتی است که کنترلرهای 

در شروع پالس اغتشاش، کنترلر عصبی  .اند شده استفاده

به حالت پایدار رسیده  تر عیسرارتعاش کمتری داشته و 

 یخوب بهاست. برتری کنترلر عصبی در پایان پالس اغتشاش 

دل تعا یخوب بهدر این بازه زمانی  ادشدهیکنترلر  نمایان است.

سیستم را حفظ کرده و از ارتعاشات ناخواسته ناشی از تغییر 

پالس اغتشاش جلوگیری کرده است. ارتعاشات سیستم در 

ارتعاشات سیستم در حالتی  چهارم کیاین حالت کمتر از 

مسیر  .است شده استفاده CTMو  PIDاست که از کنترلرهای 

. است 11مانند شکل ای در طول مسیر سرعت زاویه

آمده است، کنترلر عصبی در  11که در شکل  طور همان

این امر که  ابتدای مسیر، در دامنه سرعت کمتری عمل کرده

به دلیل جلوگیری از وارد آوردن ضربات ناگهانی به سیستم 

 مهم بوده و نشان از کارایی بالای آن است.

 
توسط کنترلرهای  شده تیهدا 𝜓مسیر زاویه  :(5)شکل 

 .خطا در شرایط اولیه با شده یطراح
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توسط  شده تیهدا 𝜓زاویه سرعت مسیر  :(6)شکل 

 .خطا در شرایط اولیه با شده یطراحکنترلرهای 

 
توسط  شده اعمالمقدار گشتاور کنترلی  :(1)شکل 

 .شده بدون حضور اغتشاش خارجی یساز ادهیپکنترلرهای 
 

 
 .به سیستم شده اعمالسیگنال اغتشاش  :(8)شکل 

 
توسط کنترلرهای  شده تیهدا 𝜓مسیر زاویه  :(9)شکل 

 .در حضور اغتشاش خارجی شده یطراح

 

توسط  شده تیهدا 𝜓زاویه سرعت مسیر  :(11)شکل 

 .در حضور اغتشاش خارجی شده یطراحکنترلرهای 
در ادامه، پس از اعمال اغتشاش به سیستم، دامنه سرعت 

سازی شده مشابه بوده و کنترلر عصبی از کنترلرهای پیاده

تغییرات سرعت بیشتری برای غلبه بر اغتشاش استفاده کرده 

است. نیروی کنترلی صرف شده توسط کنترلرهای پیاده 

، کنترلر عصبی 11مطابق شکل . آمده است 11شکل شده در 

برابر با  یا یکنترلثانیه نیروی  10/1در بازه زمانی صفر تا 

و  CTMتوسط کنترلرهای  شده اعمالنیروی کنترلی  سوم کی

PID  ،وارد کرده است. اما در بازه زمانی پایان پالس اغتشاش

کنترلر عصبی در دامنه مشابهی با سایر کنترلرهای 

، از نوسانات بیشتری برای اعمال نیروی کنترلی شده یطراح

این نوسانات بیشتر در اعمال  تاًینهااستفاده کرده است. 

وی کنترلی، منجر به کاهش دامنه ارتعاشات در موقعیت نیر

 شده است. 𝜓 زاویه

 
 توسط شده اعمالمقدار گشتاور کنترلی  :(11)شکل 

 .شده در حضور اغتشاش خارجی یساز ادهیپکنترلرهای 

هایی شاید نوسانات بالا در اعمال گشتاور کنترلی  محدودیت

را از جهت انتخاب عملگرهای مناسب فراهم آورد. 

، به عملگری نیاز است که 11 شکلبه  توجه با، جهت نیازا

ثانیه داشته باشد. این امر  هزارم پنجسرعت عملی برابر با 

یعنی اگر از یک موتور جریان مستقیم استفاده شود، دور 

موتور باید تا دوازده هزار دور بر دقیقه برسد. حال اگر از دو 

موتور در خلاف جهت یکدیگر استفاده شود و اعمال 

جداگانه  صورت بهگشتاورهای مثبت و منفی به هرکدام 

شش هزار دور بر دقیقه  سپرده شود، این سرعت عمل تا

 و محدودیت انتخاب عملگر نیز کمتر خواهد شد. افتهی کاهش
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 NARMA-L2برتری کنترلر عصبی  یخوب بهجمیع موارد بالا  

 ادشدهیدهد. کنترلر نشان می CTMو  PIDرا بر کنترلرهای 

ارتعاشات شیمی ارابه فرود  از عهده میرا نمودن یخوب به

برآمده و در مقابل اغتشاشات خارجی مقاومت بالایی دارد. 

همچنین، این کنترلر از بهینگی مناسبی برخوردار بوده و 

)نسبت به دو کنترلر  یتر کوچکنیروی کنترلی را در دامنه 

، سیستم ارابه یطورکل به دیگر( به ارابه فرود وارد کرده است.

 و ضریب میرایی های اینرسی بالافرود هواپیما به دلیل ممان

، از قابلیت خوبی برای غلبه بر شده استفادهبالای ادوات 

تواند هر ارتعاشی نمی یطورکل بهارتعاشات برخوردار است. و 

سیستم  یریکارگ بهآن را دچار خطا کند. علاوه بر آن، 

سازی شده به مقاومت و سرعت میرایی فعال و کنترلر پیاده

آمدن بر این  فائق یبالا سرعتعمل آن افزوده است. دلیل 

شود. در عمل، کنترلری بهتر و ارتعاشات چنین بیان می

گرفته  نظر درتر است؛ که واکنش میراگری سیستم را بهینه

و متناسب با آن نیروی کنترلی را اعمال کند. که در بین 

 منظور بهکنترلرهای پیاده شده، کنترلر عصبی بهترین است. 

شده در  یساز ادهیپکنترلی  یها روشیی ای بهتر، کارابررسی

 .است شدهمقایسه  0جدول 

 شده پیادههای کنترلی مقایسه کارایی روش :0جدول 

 

 روش کنترلی
میزان 

 فراجهش

بیشینه تلاش 

 کنترلی

زمان 

 نشست

PD 16/1 011111 121/1 

CTM 12/1 011111 120/1 

NARMA-L2 10/1 01111 109/1 

              که از جدول بالا مشخص است، کنترلر طور همان

NARMA-L2 اعمال تلاش کنترلی کمتر، زمان  باوجود

نشست و میزان فراجهش کمتری نسبت به کنترلرهای دیگر 

بیانگر کارایی بالای کنترلر  یخوب بهداشته است. این امر 

 است. CTMو  PIDدر مقایسه با کنترلرهای  شده یطراح

 یریگ جهینت -5

رفع چالش ارتعاشات کوچک ارابه  منظور بهدر این مقاله 

، به ادشدهیریاضی سیستم  سازی مدلفرود هواپیما، پس از 

 NARMA-L2 سازی یک کنترلر عصبی موسوم بهپیاده

ها، سازیاز شبیه آمده دست بهطبق نتایج پرداخته شد. 

-NARMAارتعاشات شیمی در سیستم تحت کنترل توسط 

L2  که از کنترلرهای  یباحالتدر مقایسهPID  وCTM 

است، کمتر بوده و در لحظاتی که پالس  شده استفاده

 تر عیسرشود علاوه بر اینکه اغتشاش خارجی به آن اعمال می

به حالت پایدار رسیده است؛ ارتعاشات سیستم در این حالت 

ارتعاشات سیستم در حالتی است که از  چهارم کیکمتر از 

. در ابتدای بازه است شده استفاده CTMو  PIDکنترلرهای 

 ، نیروی کنترلیNARMA-L2سازی، کنترلر عصبی شبیه

شده توسط مقدار نیروی کنترلی اعمال سوم کیبرابر با 

. این کنترلر در بازه است کردهوارد  PIDو  CTMکنترلرهای 

زمانی اعمال پالس اغتشاش، در دامنه مشابهی با سایر 

از نوسانات بیشتری برای اعمال  شده،کنترلرهای طراحی

این نوسانات  تاًینها؛ که است کردهنیروی کنترلی استفاده 

بیشتر در اعمال نیروی کنترلی، منجر به کاهش دامنه 

برتری کنترلر  یخوب بهارتعاشات شده است. جمیع موارد بالا 

نشان  CTMو  PIDرا بر کنترلرهای  NARMA-L2عصبی 

از عهده میرا نمودن  یخوب به ادشدهیدهد. کنترلر می

ارتعاشات شیمی ارابه فرود برآمده و در مقابل اغتشاشات 

خارجی مقاومت بالایی دارد. همچنین، این کنترلر از بهینگی 

مناسبی برخوردار بوده و نیروی کنترلی را در دامنه 

)نسبت به دو کنترلر دیگر( به ارابه فرود وارد  یتر کوچک

 کرده است.
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 پیوست-1

 پیشین چنین است: های بخشریاضی آمده در  یها مدل سازی یهشب منظور به Simulink افزار نرمسیستم مدل شده در 

 

 .Simulink افزار نرم طیتحت کنترل در مح ستمیسمدل  :پ 1شکل 

 چنین است:  alphaو M3 ،Mz ،Fy های یرسیستمزکه در آن مدل 

 

 .M3 زیرسیستممدل  :پ 2شکل 
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 .Mz زیرسیستممدل  :پ 3شکل 

 

 .Fy زیرسیستممدل  :پ 0شکل 

 

 .alpha زیرسیستممدل  :پ 5شکل 

 سیمولینک چنین عمل شد: افزار نرمآمد، در محیط  متن مقالهمانند آنچه در  NARMA-L2سیستم کنترلی عصبی  سازی یهشببرای 
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 .Simulink طیمدل شده در مح NARMA-L2تحت کنترل با استفاده از کنترلر  ستمیس :پ 6شکل 

 در این بخش چنین تعیین شد: مورداستفادهNARMA-L2 که در آن، پارامترهای کنترلر 

 

.در بلوک کنترلر شده استفاده یپارامترها :پ 1شکل   
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 Reducing the amplitude of landing 

gear vibrations. 

 Damping of landing gear vibrations 

by NARMA-L2 controller. 

 Making the landing gear system 

resistant to external disturbances 

with the help of the NARMA-L2 

controller. 
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Small vibrations (Shimmy) are lateral and torsional vibrations in the 
aircraft wheel that excites itself and cause instability in fast functions; 
which can damage the aircraft's landing gear and its fuselage, as well as, in 
commercial aviation, this may harm passengers. Therefore, controlling and 
damping these vibrations is essential. For this purpose, the present study 
has designed a controller using the NARMA-L2 type neural method to 
prevent small vibrations in the aircraft's landing gear. The controller as 
mentioned above has a high capability against parameter uncertainties 
and external disturbances. To check the performance of the proposed 
controller, the vibration response of the system was simulated by MATLAB 
software, and its efficiency was measured by comparing the results 
obtained from RCTM and Proportional-Integral-Derivative (PID) 
controllers. The obtained results show a significant improvement in the 
performance of the closed-loop system with an effective reduction of 
vibrations as a result of using the proposed controller. 
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