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 مقدمه -1
و  کیفیت پروازیافزایش موجب باشد که می های کنترل هواپیما پرواز خودکار یکی از مسایل مهم در سیستم

خطی معادلات پرواز از مدل  های کنترل پرواز در طراحی سیستم به طور معمول. ]1[ شودایمنی بالاتر می

شود که تر میکننده سادهطراحی کنترل، های طولی و عرضی حالتبا جداسازی  ،. همچنینشوداستفاده می

اغتشاش به که  هنگامی. درنظر گرفته شده است)تعادل(  هواپیما در حالت تریم ،ها بیشتر این پژوهشدر 

رل فرمان کنت خودکار هدایتسیستم کند یا به صورت دستی فرمانی صادر می خلبان یا شودوارد می هواپیما

های  بایست از روشمیو خارج شده حالت تریم از کند، هواپیما یک فرمان متغیر صادر میجدیدی مانند 

 زمجاهای طولی و عرضی  جدا کردن حالت ،حالت از طرفی در ایناستفاده کرد. به منظور کنترل آن غیرخطی 

نترل ک از اینروسیستم دکوپله بسیار متفاوت از سیستم عملی خواهد بود. حاصل از های  زیرا پاسخ ،نیست

 زکنترل متمرکطراحی مساله  که در حقیقت شودمطرح می بدون دکوپله کردن مودهای طولی و عرضیهواپیما 

وعی موض وارونهای  استفاده از دینامیک باهای غیرخطی  کنترل سیستم .باشدمی یک سیستم چند متغیره

 جلب کرده است. وارون دینامیک یکی از روشبه خود های اخیر را در سالاز محققین که توجه بسیاری است 
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کنترل زوایای اویلر هواپیما با استفاده از 

  وارون دینامیک غیرخطی افزایشی مقاوم
های مطرح در زمینه کنترل دینامیک پرواز است وارون دینامیک غیرخطی یکی از روش

شود. بر  ( یاد میINDIکه از توسعه آن به عنوان وارون دینامیک غیرخطی افزایشی )
های غیرخطی تند و کند هواپیما به دو بخش مجزا موداین اساس، در این مقاله ابتدا 

گردد که در حلقه ای طراحی می ها کنترل جداگانه تقسیم و برای هر یک از بخش
کننده مود لغزشی استفاده و در حلقه داخلی از کنترل PIDکننده خارجی از کنترل

مدل  های سازی به همراه مقایسه با حالت بر اثبات پایداری، نتایج شبیه شود. علاوهمی
 شود. ارائه می 727مرسوم برای هواپیمای بویینگ  INDIمرجع و 
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های  بیشتر برای سیستم NDI. کاربرد [2] فاز است های غیرخطی کمینه های مورد استفاده برای سیستم

ها در حلقه خارجی  ای در حلقه داخلی و کنترل زاویههای زاویه هوافضا است. به طور معمول کنترل سرعت

گزارش  [13-5]برای کنترل اولیه با مود لغزشی مرتبه اول در  NDI. تحقیقاتی در مورد [2 ،3] شودانجام می

روشی مقاوم با استفاده از  [17] شده است. در مطالعه [11-12]شده است. مودهای لغزشی مرتبه بالاتر در 

 مطرح شدهروش وارون دینامیک  ،(1338)ژه ساختار یافته برای کنترل پرواز ارائه شده است. از دهه مقادیر وی

پایداری  تحلیل. [11] شود( نام برده میINDI) افزایشیاین روش به عنوان وارون دینامیک  توسعهاز  است.

 خطای بین رویبر  مختلفهای  عملیاتاز  INDIدر  ،انجام شده است. در واقع [28، 13]در  INDIبرای 

-21]در  INDIهای کنترل پرواز مقاوم مختلفی برای  . روششودمیاستفاده  سیگنال خروجی و فرمان ورودی

 روشبا  INDIهای  روشترکیب است.  شده مطرح [25] در NDIسازی برای  است. بهینه بررسی شده [22

استفاده از مود لغزشی است، که  INDIهای  است. یکی دیگر از تکنیک شده بررسی [21-21] های فازی در

 [23]در  NDI با روش افزایشیکننده مود لغزشی کنترل. آیدحساب می بهمقاوم  کنترلی غیرخطی یک روش

 AINDI. همچنین از مطرح شده است [38]در  INDIده از کنترل تطبیقی به همراه ااستفشده است.  مطالعه

 بر اساس شبکه عصبی دردیگری  AINDIهای هوایی کوچک استفاده شده است. روش برای وسیله [31]در

با ، با مود لغزشی INDI اده ازهنگام استف شده است. پیشنهاد [33] و برای هواپیمای بدون سرنشین در [32]

ناخته ش این مشکلاتیکی از پدیده چترینگ برای تلاش کنترل  .وجود دارد مشکلاتیها، وجود غلبه بر نامعینی

 آنهاباعث خرابی زودتر ، عملگر مشکلاتی برایکه ضمن به وجود آوردن  شده در کنترل مود لغزشی است

-32]در  که استفاده از تقریب تابع علامت مانند تابع اشباع استچترینگ های کاهش  شود. یکی از روشمی

   است. به این مورد پرداخته شده [28

ج استخرادر این مقاله ابتدا روابط شش درجه آزادی هواپیما از قوانین فیزیکی با توجه به توضیحات فوق، 

و  NDIبه تئوری روش  (3). سپس در بخش شده استبیان  (2جزییات بسط این روابط در بخش )شود. می

چترینگ هم در این بخش انجام  کاهششود. و اثبات آن پرداخته می INDIش مقاوم توسعه آن به یک رو

در حضور نامعینی و  ورودیهای فرمانعملکرد هواپیما به وط به بهای مرسازی شبیه (2)در بخش شود. می

 ارائه شده با روش INDIنتایج روش مرسوم  زمان هم ،سازی اغتشاش آمده است. برای مقایسه بهتر، در شبیه

در  مجزاهای مرجع به صورت کاملا  فرمان ،برای ردگیری زوایای اویلر. شده استآورده  (RINDI) این مقاله

 همیعنی مادامی که زاویه مرجع یک محور در حال تغییر است، زاویه مرجع محور دیگر  ،شوندمینظر گرفته 

گیری است. علت این کار، به چالش کشیدن مودهای دکوپله در حالت طولی و عرضی است. نتیجه در حال تغییر

      شود.میارائه  (5)ها در بخش سازیحاصل از شبیه

 د لغزشی در حلقه داخلی استفاده شدهپیشین که از مو هایINDI در  الف( :های برجستهنوآوری و بخش

یا  نامعینیمقاوم، های  روشا استفاده از در کنترل هواپیما بب(  است.ه ای نشدبه پدیده چترینگ توجه است

به  هک طوری ، بهشوندمیدر این مقاله هر دو مورد با هم بررسی  .شده است در نظر گرفتهبه تنهایی اغتشاش 

تمامی ضرایب آیرودینامیکی طولی و عرضی  براینامعینی  واعمال  اغتشاش های جداگانه هر سه محور در زمان

تن دانس های مغشوش برای اولین بار. محاسبه بیشینه حالتبرای تدوین روابط  پ( .شودمی در نظر گرفته

 ند. از طرفیککننده لغزشی ایفا  تواند نقش مفیدی در عملکرد بهتر کنترلهای حالت میمقدار بیشینه متغیر
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شایان ذکر است که بیشینه حالت  ست.نیمشخص دار است ولی مقدار آن انکر و نامعینیمقدار اغتشاش 

آید و ممکن است با مقادیری کمتر از اغتشاش و مغشوش لزوما با جایگذاری کران معلوم اغتشاش بدست نمی

 .استشدهارائه روش تدوین این روابط در متن مقاله  .حالت مغشوش بیشینه شود ،نامعینی وارده

 

 شش درجه آزادی مدلسازی روابط حرکت هواپیما به صورت معادلات -2
شود. سه معادله ( استفاده می1)تا  (1در این قسمت از روابط شش درجه آزادی جسم پرنده سلب مانند روابط )

اول مربوط به حرکت خطی در امتداد سه محور بدنه و سه معادله دوم مربوط به گشتاور حاصله از دوران حول 
 باشد.میسه محور  همان

 

𝑢̇ =  −𝐶𝐷 . 𝑞̅. 𝑆 − 𝑔. 𝑠𝑖𝑛𝜃 − 𝑞.𝑤 + 𝑟. 𝑣 + 𝑇 (1) 

𝑣̇ =  𝐶𝑦. 𝑞̅. 𝑆 + 𝑔. 𝑠𝑖𝑛𝜑. 𝑐𝑜𝑠𝜑 − 𝑟. 𝑢 + 𝑝.𝑤 (2) 

𝑤̇ =  −𝐶𝐿 . 𝑞̅. 𝑆 + 𝑔. 𝑐𝑜𝑠𝜑. 𝑐𝑜𝑠𝜃 − 𝑝. 𝑣 + 𝑞. 𝑢 (3) 

𝑝̇ = 𝑗1. 𝐿 + 𝑗2. 𝑁 + 𝑗3. 𝑝. 𝑞 + 𝑗4. 𝑞. 𝑟 (2) 

𝑞̇ = 𝑗5. 𝑀 + 𝑗9. 𝑝. 𝑟 + 𝑗10. (𝑟
2 − 𝑝2) (5) 

𝑟̇ = 𝑗2. 𝐿 + 𝑗6. 𝑁 + 𝑗7. 𝑝. 𝑞 + 𝑗8. 𝑞. 𝑟 
 

(1) 
 

 ( بیان کرد.7توان رابطه بین زوایای اویلر را به صورت )از طرفی می
 

(

𝜑̇

𝜃̇
𝜓̇

) = (

1 𝑠𝑖𝑛𝜑. 𝑡𝑎𝑛𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜑. 𝑡𝑎𝑛𝜃
0 𝑐𝑜𝑠𝜑 −𝑠𝑖𝑛𝜑
0 𝑠𝑖𝑛𝜑. 𝑠𝑒𝑐𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜑. 𝑠𝑒𝑐𝜃

) (
𝑝
𝑞
𝑟
) 

 

(7) 
 

 ( آمده است.1پیوست )نحوه تدوین این روابط به صورت کامل در 

 

 RINDIکنترل غیرخطی وارون دینامیک افزوده مقاوم  -3

د. به همین خاطر پیش از هرکاری نتوانند ورودی مرجع را دنبال کنهای هواپیما نمی در حالت حلقه باز حالت

در حال  ر مداممرجع متغیر، نقطه کا فرمانکننده پایه نیاز داریم. به دلیل وجود اغتشاش، عیب و به یک کنترل

های ورودی برای  جا که فرمانشود. از آنکنترل پایه براساس معادلات غیرخطی طراحی می لذاتغییر است. 

 ،برای عملکرد بهتر در حالت واقعیشود، نباید معادلات پرواز را از هم دکوپله کرد. زوایای اویلر همزمان داده می

های  برای کنترل پایه از روش شوند.طولی و عرضی حل میهای معادلات غیرخطی بدون جداسازی حالت

. همانطور شودمیارائه  افزایشینوع جدیدی از روش وارون دینامیک  مقاله شود. در اینگوناگونی استفاده می

سپس طرح معرفی و مرسوم  NDIشود. در ابتدا های متفاوتی طراحی میبه روش INDIکه در مقدمه ذکر شد، 

کنند. تند و کند را از هم جدا می مرسوم برای کنترل پرواز، عموما مودهای NDIدر   .گرددائه میار INDIجدید 

,𝑝. شودطراحی می ایکنندهکنترلبه طور جداگانه  برای هر حلقه، (separation) جداسازی قضیهطبق  𝑞, 𝑟 

,𝜑به عنوان مودهای تند در حلقه داخلی و  𝜃, 𝜓  به عنوان مودهای کند در حلقه خارجی در نظر گرفته 
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   NDI روش اگرامید بلوک -1 شکل

 

معرف فرمان 𝑋2𝐶 و  𝑋1𝐶( نشان داده شده است. در این شکل، 1مرسوم در شکل ) NDIشوند. بلوک دیاگرام می

 آیند.مقادیر مطلوب هستند که از اصلاح فرمان ورودی بدست می 𝑋2𝑑 و  𝑋1𝑑های ورودی و 

 

 طراحی حلقه خارجی -3-1

 شود:در نظر گرفته می (1)شکل کلی معادلات در حلقه خارجی به صورت رابطه   
(1) 𝑋̇1 = 𝑓1(𝑋1). 𝑋2 

 که در آن

𝑋1 = (𝜑 𝜃 𝜓)𝑇 (3)  

𝑋2 = (𝑝 𝑞 𝑟)𝑇 (18)  

𝑓1(𝑋1) = (

1 𝑠𝑖𝑛𝜑. 𝑡𝑎𝑛𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜑. 𝑡𝑎𝑛𝜃
0 𝑐𝑜𝑠𝜑 −𝑠𝑖𝑛𝜑
0 𝑠𝑖𝑛𝜑. 𝑠𝑒𝑐𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜑. 𝑠𝑒𝑐𝜃

) 
(11)  

 

   طراحی حلقه داخلی -3-2

 شود:( در نظر گرفته می12مانند )هشکل کلی معادلات در حلقه داخلی به شکل یک سیستم افاین 

(12) 𝑋̇2 = 𝑓2(𝑋2) + 𝑔. 𝑢(𝑡) 

 داریم:( 12)( به صورت 1)-(2روابط )با بیان 
 

𝑓2 = (

𝑗1. 𝐿̂ + 𝑗2. 𝑁̂ + 𝑗3. 𝑝. 𝑞 + 𝑗4. 𝑞. 𝑟

𝑗5. 𝑀̂ + (𝑗1 − 𝑗6). 𝑝. 𝑟 + 𝑗1. (𝑟
2 − 𝑝2)

𝑗2. 𝐿̂ + 𝑗6. 𝑁̂ + 𝑗7. 𝑝. 𝑞 + 𝑗8. 𝑞. 𝑟

) 

 

 

(13)  

𝑔 = (

𝐿𝛿𝑎 0 𝐿𝛿𝑟
0 𝑀𝛿𝑒 0

𝑁𝛿𝑎 0 𝑁𝛿𝑟

) 

 

(12)  

     برابر است با (u)بردار ورودی کنترلکه در آن 

(15) 𝑢 = (𝛿𝑎 𝛿𝑒 𝛿𝑟)
𝑇 

 و  𝑋1𝑑های کننده فرمان. برای عملکرد بهتر کنترلشودتوضیح داده می INDIکننده طراحی کنترلدر ادامه 

𝑋2𝑑کنیم. را اصلاح می𝑋1𝑑 کننده با کنترلPID، و برای حلقه داخلی از  شودمی تولید برای حلقه خارجی

   .شوداثبات میسیستم کنترلی پایداری  در بخش بعدیبریم. کننده مود لغزشی بهره میکنترل
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  اثبات پایداری -3-3

 است.آورده شده  (2) شکلدر بلوک دیاگرام کلی این روش 

  شوند:ابتدا متغیرهای جدید زیر تعریف می
 

𝑋1𝑒 = 𝑋1𝑑 = (𝑋1𝐶 − 𝑋1) (11)  

𝑋2𝑒 = 𝑋2𝑑 = (𝑋2𝐶 − 𝑋2) (17)  

𝑒1 = 𝑘𝑝. 𝑋1𝑒 + 𝑘𝐼 . ∫𝑋1𝑒 . 𝑑𝑡 + 𝑘𝑑. 𝑋1𝑒
̇  (11)  

𝑒2 = 𝑋2𝑒 +∫𝑋2𝑒  . 𝑑𝑡 = 𝑆 (13)  
 

و تمامی متغیرهای تعریف شده به صورت بردار سه در یک  دهدسطح لغزش را نشان می 𝑺که در روابط فوق، 

𝑒1̇. مطلوب آن است که دینامیک خطا در حلقه خارجی به صورت هستند = −𝑘1. 𝑒1  رفتار کند که در آن𝑘1 

𝑉است. تابع لیاپانوف را به صورت   (3)یک ماتریس مربعی مثبت معین با بعد  = 𝑉1 + 𝑉2 گیریم در نظر می

 که در آن
 

(28) 𝑉1 =
1

2
(𝑒1
𝑇 . 𝑒1) 

(21) 𝑉2 =
1

2
𝑆𝑇 . 𝑆 

 

 نسبت به زمان داریم 𝑉1گیری ، مثبت معین است. از مشتقVواضح است که 
 

(22) 𝑉1̇ =
1

2
(𝑒1
𝑇̇ . 𝑒1 + 𝑒1

𝑇 . 𝑒1̇) 

(23) 𝑉1̇ = −𝑒1
𝑇 . 𝑘1. 𝑒1 

 

𝑘1 با انتخاب > 0  ،𝑉1̇   گیری از مشتق. با خواهد بودمنفی معین𝑉2 نسبت به زمان داریم 
 

(22) 
{
𝑉2̇ =

1

2
(𝑆𝑇̇ . 𝑆 + 𝑆𝑇 . 𝑆̇) ≤ −𝛾1. ‖𝑆‖

→ 𝑉2̇ = 𝑆𝑇̇ . 𝑆 ≤ −𝛾1‖𝑆‖

 

 

𝛾  همچنین با انتخاب .دهدرا نشان می 𝑆 نرم، ‖𝑺‖که 
1
> 0،𝑉2̇  در ادامه سیستم خواهد بود.  معین منفینیز

 گیریم.( درنظر می25( را به صورت )12)
 

 

 (25) 𝑋̇2 = 𝑓2̂(𝑋2) + 𝑔. 𝑢(𝑡) + 𝑑(𝑋) + ∆(𝑋) 
 

|𝑑(𝑥)|اغتشاش وارد بر سیستم با کران معلوم  𝑑(𝑋)که  < 𝐷  و∆(𝑋)  نامعینی برای تمامی ضرایب

از است.  𝑓2(𝑋2)مقدار نامی از تابع  𝑓2̂(𝑋2)باشد. همچنین، آیرودینامیکی هواپیما در مود طولی و عرضی می

    ( داریم:2و شکل ) ‖𝑺‖بر  (22)(، تقسیم طرفین 13)
 

(21) 

{
 
 

 
 𝑺𝑇̇ . 𝑠𝑔𝑛(𝑺) ≤ −𝛾1

𝑺 = 𝑋2𝑒 +∫𝑋2𝑒  . 𝑑𝑡

𝑺̇ = 𝑋̇2𝑒 + 𝑋2𝑒
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 RINDI یشنهادیپ روش اگرامید بلوک -2 شکل
 

(27) → (𝑋̇2𝑒 + 𝑋2𝑒)
𝑇
. 𝑠𝑔𝑛(𝑆) + 𝛾1 ≤ 0 

(21) → (𝑋̇2𝑐 − 𝑓 − 𝑔. 𝑢(𝑡) − ∆(𝑥) − 𝑑(𝑥) + 𝑋2𝑐 − 𝑋2)
𝑇
. 𝑠𝑔𝑛(𝑆) + 𝛾1 ≤ 0 

 

 گیریم:( در نظر می23صورت ) را به uسیگنال کنترل  باشد. اینکمعرف تابع علامت می  𝑠𝑔𝑛 که
 

(23) 𝑢 = 𝑔−1[𝑋2𝐶
̇ − 𝑓 + 𝑋2𝑐 − 𝑋2 + 𝑘. 𝑠𝑔𝑛(𝑆)] 

 

    :داریم (21در ) (23) پس از جایگذاری
   

(38) (−𝑘. 𝑠𝑔𝑛(𝑆) − ∆(𝑥) − 𝑑(𝑥))𝑇 . 𝑠𝑔𝑛(𝑆) + 𝛾1 ≤ 0 

(31) → 𝑘 − 𝛾1 + (∆(𝑥) + 𝑑(𝑥))
𝑇
. 𝑠𝑔𝑛(𝑆) ≥ 0 

 

𝜁 با تعریف = ∆(𝑥) + 𝑑(𝑥) داریم:     

(32) 𝑘 = 𝛾1 + sup{𝜁} 

و استفاده از قضیه جداسازی زمانی )چون ثابت  داخلی و خارجی هایحلقهپایداری همزمان با توجه به لذا 

توان نتیجه گرفت سیستم کنترل حلقه بسته می ه خارجی است(تر از حلقچند برابر کوچک داخلیزمانی حلقه 

تاثیر  بیشتریندهنده نشان شود. این مقدارتشریح می sup {𝜁}نحوه بدست آوردن  ،در ادامه پایدار است.

ای . از آنجا که اغتشاش وارده موجب افزایش یا کاهش سرعت زاویهاستها اغتشاش و نامعینی بر روی حالت

 گیریم:در نظر می مربوطهای به سرعت زاویه ∆که یک مقدار  (33را به صورت ) شود، آندر محور موردنظر می

{

𝑝𝑝 = 𝑝𝑚 + ∆𝑝 

𝑞𝑝 = 𝑞𝑚 + ∆𝑞

𝑟𝑝 = 𝑟𝑚 + ∆𝑟
 (33)  

نشان دهنده مقدار واقعی )پلنت( متغیرهای حالت  pنشان دهنده مقدار نامی )مدل( و اندیس  mاندیس که 

 داریم: ( به صورت برداری33)ای های زاویهبرای سرعتباشد. همچنین می

𝜔̇𝑝 = 𝜔̇𝑚 + 𝜁 (32)  

ضرب جای ه ب از ضرب داخلی توانمی Ωبه ماتریس پادمتقارن  ωبا تبدیل بردار  برای سادگی محاسبات

 شود.تبدیل می (35)به . به بیانی دیگر، این رابطه استفاده کرد ( 1پیوست ( در 53))رابطه خارجی 
 

𝜔̇ = 𝐼−1(𝑚𝐵 − Ω. (𝐼. 𝜔)) 
 

(35)  

Ω = (

0 −𝑟 𝑞
𝑟 0 −𝑝
−𝑞 𝑝 0

) (31)  
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صل و جایگذاری هر متغیر بر حسب مقدار مدل و تغییرات حا (32)در  (31)و  (35)، (33)پس از جایگذاری 

  دهنده تغییر به علت نامعینی و اغتشاش است.نشان ∆ آید.بدست می (37)رابطه ، از نامعینی و اغتشاش
 

𝜔̇𝑝 = 𝐼
−1[(𝒎𝐵𝑚 + ∆𝒎) − (Ω𝑚 + ∆Ω). ((𝐼𝑚 + ∆𝐼). (𝜔𝑚 + ∆𝜔))] (37)  

∆𝜔 = (∆𝑝 𝑞∆ ∆𝑟)𝑇 

 

 

 

 

(31)  
 

∆𝒎 = (
∆𝐿𝐴
∆𝑀𝐴
∆𝑁𝐴

) = (

−∆𝐶𝑙. 𝑞̅. 𝑆. 𝑏
∆𝐶𝑚. 𝑞̅. 𝑆. 𝑐̅
∆𝐶𝑛. 𝑞̅. 𝑆. 𝑏

) (33)  

 

ضرب اغتشاش دو محور توان از حاصلمی، شوددر هر لحظه فقط به یک محور اغتشاش وارد  این کهفرض با 

 به عبارتی دیگر،صرف نظر کرد. 
∆𝑝. ∆𝑞 , ∆𝑝. ∆𝑟 , ∆𝑞. ∆𝑟 = 0  (28)  

زیرا توان دوم یک عدد کوچک از خود همان  ،از ضرب هر اغتشاش در خودش استکردن نظر فرض دیگر صرف

 داریم تر است. یعنیعدد کوچک
∆𝑝2, ∆𝑞2, ∆𝑟2 = 0  (21)  

 رسیم:می (22)رابطه و فرضیات در نظر گرفته شده به  (37)با بسط رابطه 
 

𝜔̇𝑝 = 𝐼−1(𝒎𝐵 − Ω𝑚. 𝐼. 𝜔) − 𝐼
−1(Ω𝑚. 𝐼. ∆𝜔 + ∆Ω. 𝐼. 𝜔𝑚) + ∆𝐼

−1(∆𝒎− 𝜔 × (∆𝐼. 𝜔))   (22)  
 

اسخ پ بخششده است.  تشکیلپاسخ مدل، پاسخ به اغتشاش و پاسخ به نامعینی  بخشاز سه  (22) رابطه که

 دهیم.نشان می (𝑥)∆و پاسخ به نامعینی را با  𝑑(𝑋)به اغتشاش را با 
 

𝑑(𝑥) = −𝐼−1(Ω𝑚. 𝐼. ∆𝜔 + ∆Ω. 𝐼. 𝜔𝑚) (23)  
∆(𝑥) = ∆𝐼−1(∆𝒎− 𝜔 × (∆𝐼. 𝜔)) (22)  

 

های عددی قابل ممکن نیست ولی مقدار بیشینه این دو رابطه با روش (22)و  (23)گیری مقدار هرچند اندازه

 تواندر هر لحظه میمجاز محاسبه است. روال محاسبه بر این اساس است که به ازای بازه نامعینی و اغتشاش 

sup {𝜁}ای که به گونه را تعیین کرد sup {𝜁}مقدار  ≤ 𝐷، D  جزییات  باشد.مقدار کراندار در هر لحظه مییک

    شود.( در نظر گرفته می27)-(25ر ضرایب آیرودینامیکی به صورت )نامعینی د
 

∆𝐶𝑙 = ∆𝐶𝑙0 + ∆𝐶𝑙𝛽 . 𝛽 + ∆𝐶𝑙𝑝 . (
𝑝. 𝑏

2𝑉𝑇
) + ∆𝐶𝑙𝑟 . (

𝑟. 𝑏

2𝑉𝑇
) (25)  

∆𝐶𝑚 = ∆𝐶𝑚0
+ ∆𝐶𝑙𝛼 . 𝛼 + ∆𝐶𝑚𝑖ℎ

. 𝑖ℎ + ∆𝐶𝑚𝑞
. (
𝑞. 𝑐

2𝑉𝑇
) + ∆𝐶𝑚𝑢

. (
𝑉𝑇 − 𝑢1
𝑉𝑇

) (21)  

∆𝐶𝑛 = ∆𝐶𝑛0 + ∆𝐶𝑛𝛽 . 𝛽 + ∆𝐶𝑛𝑝 . (
𝑝. 𝑏

2𝑉𝑇
) + ∆𝐶𝑛𝑟 . (

𝑟. 𝑏

2𝑉𝑇
) (27)  

 

 ی برابر است با لذا قانون کنترل

𝑢 = 𝑔−1[𝑋̇2𝑐 − 𝑓 + 𝑋2𝑐 − 𝑋2 + (𝛾1 + sup{𝜁}). 𝑠𝑔𝑛(𝑆)] (21)  
 

  قابل بیان است.( 23رابطه )صورت با جایگذاری مقادیر مربوطه به  که
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𝑢 = 𝑔−1[𝑋̇2𝑐 − 𝑓 + 𝑋2𝑐 − 𝑋2 + (𝛾1 + sup{𝜁}). 𝑠𝑔𝑛(𝑋2𝑒 +∫𝑋2𝑒  . 𝑑𝑡)] (23)  

 

𝑋2𝑐در بردار PIDهمچنین ضرایب کنترل کننده   نهفته است.  

 

 کاهش چترینگ در تلاش کنترلی حلقه داخلی -3-4

جای تابع علامت از تابع تانژانت سیگمویید  برای حذف چترینگ از لایه مرزی متغیر استفاده شده است. به

نسبت زیاد  همان به aمقدار  با کم شدن خطا شود.میاستفاده  (58) ، طبق رابطهa متغیر متقارن با شیب

( 3در شکل ) aنمودار این تابع به ازای مقادیر مختلف  .شودتر میبه تابع علامت نزدیک ، به بیانی دیگرشودمی

 رسم شده است.
 

𝑠𝑡𝑠 =  
2

1 + 𝑒−𝑎.𝑆
− 1 (58)  

 

 سازیشبیه -4

انتخاب شده است که در حضور نامعینی و اغتشاش سیستم پایدار ای به گونه uدر بخش قبلی بردار کنترلی 

سازی روش ارائه شده پرداخته شده است. این روش روی دینامیک غیرخطی  باشد. در این قسمت به شبیه

آمده است.  ]21[سازی شده است. تمامی ضرایب لازم برای روابط این هواپیما در شبیه  727-هواپیمای بوئینگ

باشد. در اینجا از یک کیلومتری از سطح دریا می13این ضرایب متعلق به این هواپیما برای پرواز در ارتفاع 

سازی شده است. متغیرهای مورد بررسی، زوایای اویلر هستند. زوایای اویلر  حالت اولیه دلخواه سیستم شبیه

ر گرفته شود. زیرا بررسی پایداری لیاپانوفی برای های مرجع ورودی هستند، بایستی صفر در نظکه فرمان 

( نشان داده شده است. 2باشد.  ابتدا سطح لغزش برای هر سه متغیر در شکل )های بدون ورودی میسیستم

درصد به تمامی ضرایب آیرودینامیکی طولی و عرضی داده شده است. در این شکل  ±38نامعینی به اندازه 

که به آن نامعینی اعمال نشده است و  INDI( مدل مرجع 1شود. بررسی میبرای هر سطح لغزش سه مدل 

های اخیر انجام مرسوم که در پژوهش  INDI( روش 2خواهیم روش پیشنهادی همانند این مدل رفتار کند، می

استفاده  PIDکننده شده است. قسمت افزایشی این روش همان مود لغزشی است و برای حلقه بیرونی از کنترل

 شود.از آن نامبرده می Robust INDI( روش پیشنهادی این مقاله که با عنوان 3ده است، ش

شود که پدیده چترینگ در آمده برای هر سه روش، مشاهده میهای بدستدر تمامی زوایا، بر اساس شکل

رایب  در ضخوبی سطح لغزش به سمت صفر میل کرده است. با وجود نامعینی روش پیشنهادی وجود ندارد و به 

باشد. در ادامه منحنی فاز متغیرهای آیرودینامیکی، به علت مقاوم نبودن روش مرسوم، پاسخ آن نوسانی می

حالت مورد نظر یعنی زوایای اویلر ترسیم شده است. این ترسیم به صورت رفتار هر متغیر نسبت به مشتق 

شده است. همانطور که در این شکل مشاهده ( نشان داده 5خودش انجام شده است. نتایج این تحلیل در شکل )

د. رسنها پس از حرکت از یک حالت اولیه غیرصفر به مقدار صفر میشود، تمامی زوایای اویلر و مشتق آنمی

 باشد، زیرا هم متغیر و هم تغییراتدهنده رسیدن سیستم به نقطه تعادل و ماندن در این نقطه میاین امر نشان

دامه، خطا بر حسب تغییرات آن برای هر سه زاویه اویلر ترسیم و سپس رفتار آن نسبت اند. در اآن صفر شده
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ها شود، این فرمانطور که از این شکل مشاهده می( نشان داده شده است. همان1به مدل مرجع در شکل )

 همزمان در حال تغییر هستند. 
 

 

 

 

 

 
 

 ریمتغ دیگموئیس تانژانت شبه نمودار -2کل ش

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 حالت ریمتغ سه یبرا لغزش سطح -3شکل 
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 هاآن تغییرات نسبت به حالت ریمتغ هر فاز یمنحن -5 شکل

 11الی  15زمان  شود به طوری که درتری به چالش کشیده می با این کار عملکرد سیستم در شرایط سخت

 ،طور همزمان ها به زمان در حال تغییر هستند. توجه شود در هنگام تغییر فرمان ثانیه هر سه فرمان به طور هم

شود. در صورتی که از می تزویج شدیدی در تاثیرپذیری مودهای طولی از فرمان عرضی و به عکس مشاهده

ده شود، پاسخ سیستم کنترل، تفاوت زیادی با واقعیت زدایی مودهای طولی و عرضی استفاهای تزویجروش

درصد  ±38است. مقدارکننده طراحی شده خواهد داشت. زیرا تزویج معادلات برداشته شده و سپس کنترل

 نامعینی برای تمامی ضرایب آیرودینامیکی طولی و عرضی درنظر گرفته شده است. 



 33                                                                ... کنترل زوایای اویلر هواپیما با استفاده از وارون دینامیک 
                   

 
 ψو φ،θبه ترتیب حالت ریمتغ سه هر یبرا خطاتغییرات  نسبت به خطا یمنحن -6 شکل

، مشاهده که در روش پیشنهادی نامعینی در تمامی ضرایب آیرودینامیکی طولی و عرضی وجود داردبا آن

اطر  خه در زاویه تتا ب علت نوسانات بیشتر دنبال کرده است.خوبی  به مدل مرجع بدون نامعینی را شودمی

اش یا ست. یعنی با یک اغتشا این زاویه از مقادیر ممان اینرسی و ساختار فیزیکی هواپیما بیشتر یتاثیرپذیر

 .دهدنشان میرا واکنش  ینبیشتر دهدمی تشکیلکه زاویه تتا را  y محوری برابر به هر یک از محورها، نامعین

 هتر،بشود. برای ارزیابی نهادی بررسی میشبا روش پیهای مرجع متغیر به فرماندر این بخش رفتار هواپیما 

ر د ه با تابع سیگموییدی نرم شده استهایی کصورت پالسبه  (θ ،ϕ ،ψ)اویلر های مرجع برای زوایای فرمان

 است. نشان داده شده (7) ها در شکل. این فرماناندنظر گرفته شده
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 یورود مرجع یهافرمان -7 شکل

 

که پاسخ روش پیشنهادی مانند مدل مرجع  . هدف این استنامعینی وجود ندارددر مدل مرجع غیرخطی، 

زوایای اویلر و سرعت  که در هر یک از آنها شکل کلی وجود دارد ششهای انجام شده سازیدر شبیه باشد.

شکل اول بدون ورودی است و  سهاست.  ای حاصل از آن و همچنین تلاش کنترلی مربوطه آورده شدهزاویه

های  شکل بعدی با توجه به فرمانسه ، و دنپس از شروع از یک حالت اولیه به مقدار صفر برس یها بایستحالت

شود روش پیشنهادی بدون چترینگ بوده شکل مشاهده می ششهمانطور که در هر  باشد.می (7) مرجع شکل

پاسخ ورودی صفر سیستم را  (18) - (1)های  است. شکلو برتری آن نسبت به روش مرسوم کاملا مشهود 

مربوطه به صفر میل کرده و در این ای های زاویههر سه زاویه و سرعتهای اخیر، در شکلد. ندهنشان می

، الویتور و رادر هم  ±25شایان ذکر است، بیشینه انحراف سطوح کنترلی برای ایلرون  اند.مقدار مستقر شده

10جه در نظر گرفته شده است. همچنین، رفتار عملگر در این هواپیما به صورت تابع در ±38هر کدام 

𝑠+10
 

د. باشها میها به خاطر مشخصات دینامیکی عملگرها و سلامت فیزیکی آناست. این محدودیتانتخاب شده 

از  اختلافدهنده اختلاف پاسخ روش پیشنهادی نسبت به مدل مرجع است. این هر سه شکل این بخش، نشان

های باشد. پاسخ متغیرهای حالت و تلاش کنترلی مربوطه به فرمانروی خطای زاویه اویلر مربوطه مشخص می

درصد نامعینی  ±38های قبل، مقدار( آورده شده است. همانند شکل13) - (11های )مرجع مورد نظر در شکل

این تفاوت که به هر سه محور به مقدار  به تمامی ضرایب آیرودینامیکی طولی و عرضی اعمال شده است، با

 است. کران های مختلف درنظر گرفته شدهدار اغتشاش پالسی به مدت یک ثانیه در زماننامعلوم ولی کران

ثانیه مواجه  7تا  1با اغتشاش پالسی در زمان  xای همان محور است. در محور درصد سرعت زاویه 18اغتشاش 

(، دچار تغییرات pای مربوطه به آن)و سرعت زاویه φ( نمایان است زاویه 11هستیم. همانطور که در شکل )

 اند و ایلرون در بازه زمانی مغشوش به خوبی توانسته اغتشاش را دفع کند. ناگهانی شده
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 x محور یبرا ستمیس صفر یورود پاسخ -8 شکل
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 y محور یبرا ستمیس صفر یورود پاسخ -9 شکل
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 z محور یبرا ستمیس صفر یورود پاسخ -11 شکل
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 φ فرمان یریردگ یبرا ستمیس رفتار -11 شکل
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 θ فرمان یریردگ یبرا ستمیس رفتار -12 شکل
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 ψ فرمان یریردگ یبرا ستمیس رفتار -13 شکل

 

 ستمیس پله پاسخ یبرا یعملکرد ریمقاد -1جدول       

 performance بالا زدگی)درصد( نشست)ثانیه(زمان  خطای حالت دایم)درجه(

ψ θ φ ψ θ φ ψ θ φ axis 

11/8 81/8 82/8 2 5/8 1/1 8 8 11 Model Reference 
21/8 2/8 11/8 non non 1/1 2 5/1 22 Typical INDI 

11/8 811/8 83/8 5/2 1/8 3/1 8 8 15 Robust INDI 
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مشهود است  (12) ثانیه روبرو هستیم. همانطور که در شکل 15تا  12با اغتشاش پالسی در زمان  yبرای محور 

به  ، الویتورمغشوشبازه زمانی در اند و دچار تغییرات ناگهانی شده ،(q)ای مربوطه به آنو سرعت زاویه θزاویه 

از بزرگنمایی استفاده شده است تا ها بهتر در همه شکلخوبی توانسته اغتشاش را دفع کند. برای مقایسه 

جزییات برتری روش پیشنهادی به روش مرسوم متمایز گردد. با توجه به درنظر گرفتن تابع اشباع برای سطوح 

با اغتشاش  zبرای محور  .شودمیمحدود شود که دامنه تلاش کنترلی به مقدار تعیین شده کنترلی، مشاهده می

و  ψنشان داده شده است زاویه  (13) وبرو هستیم. همانطور که در شکلثانیه ر 22تا  23پالسی در زمان 

. تاساغتشاش  قادر به دفعاند و الویتور به خوبی دچار تغییرات ناگهانی شده(، rای مربوطه به آن)سرعت زاویه

 بدنهبه  کناریا هر نیروی خارجی دیگر از سمت در این محور به معنای وزش باد  قابل ذکر است اغتشاش

، شاشاغت مقدار کمتری از هر محوری که ممان اینرسی بزرگتری داشته باشد با اعمالبه طور کلی  هواپیما است.

داریم  727در هواپیمای بویینگ ی کمتری نیاز دارد.کنترل تلاش ،همچنین .شودمغشوش می

𝐼𝑧𝑧 > 𝐼𝑦𝑦 > 𝐼𝑥𝑥کنترل محور رو . از اینx  که زاویهφ تری تر و دارای عملکرد ضعیفسازد به مراتب سخترا می

مرسوم  INDIدر قبال روش  برای هر سه زاویه اویلر عملکرد هواپیما (1) در جدول باشد.نسبت به دیگر زوایا می

ذکر شده در  هایروش مرسوم و پیشنهادی تحت نامعینیهر دو و روش پیشنهادی این مقاله آمده است. 

بسیار  به رفتار مدل مرجع طور که مشخص است عملکرد روش پیشنهادیستند. همانهای قبل هقسمت

 باشد.تر مینزدیک

 

 گیرینتیجه -5
روشی بر اساس وارون دینامیک ارائه شد. در روش پیشنهادی با  برای کنترل زوایای اویلر هواپیما در این مقاله

نهاد پیشمقاوم  ایشیهای وارون دینامیک داده شد، یک روش وارون دینامیک افزتوجه به تغییراتی که در حلقه

نترل ک . همچنین قانوندارد توانایی غلبه همزمان بر نامعینی و اغتشاش راهای قبلی، بر خلاف روش که گردید

ی در سیگنال کنترلکه چترینگ ای بدست آمده به گونه مودهای تند حلقه داخلی لغزشی برایاساس مود بر

آورده ملکرد روش پیشنهادی ع سیمنظور برره ها بسازی شبیه، پایداریبر اثبات  علاوه. است شدهحذف 
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 1پیوست 
ر حالت متغیباشد. هر کدام از این دو بخش شامل سه تدوین معادلات هواپیما بر اساس قوانین نیوتن و اویلر می

هستند. حرکت در راستای محورهای هواپیما و دوران حول مرکز ثقل هواپیما ایجاد شش درجه آزادی 

(. طبق قانون دوم 6DOFشود )ها معادلات معادلات شش درجه آزادی گفته مینکه به آ کندمی

 ( داریم:51نیوتن در )
 

F = m. [
dV

dt
]I 

 

(15)  
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( است. تمامی متغیرها و حروف inertia frameمربوط به برقراری روابط در دستگاه اینرسی ) Iکه اندیس 

سرعت در متغیر  گیری از مشتق مشتق اویلر برای آمده است. از رابطه( 2) شده، در جدولاستفاده 

آمده رابطه مورد نظر ( 52) شود. این مشتق از دید دستگاه اینرسی است. دراستفاده می دستگاه بدنه

 است.
 

DI(X) = DB(X) + ωBI × X 
 

(52) 

 ( خواهیم رسید.53( به رابطه )52( و )51گیری است. با استفاده از )اپراتور مشتق Dکه 
F = m(V̇ + ω × V) 

 

(53)  

Vکه  = (u v w)T  وω = (p q r)T باشد. برای ضرب خارجی میω× V  از ضرب داخلیΩ. V 

( 52ماتریس نیروها همانند ) Fاست و  ωاز  skew symmetricیک ماتریس  Ωکنیم که استفاده می

 است:
 

F = (

FAx + FTx + Fgx
FAy + FTy + Fgy
FAz + FTz + Fgz

) 

 

(52)  

 ( به معادلات زیر خواهیم رسید:53پس از گسترش )
 

m. (u̇-v. r + w. q) = m. gx + FAx + FTx (55) 

m. (v̇ + u. r-w. p) = m. gy + FAy + FTy (51) 

m. (ẇ-u. q + v. p) = m. gz + FAz + FTz 
 

(57) 

 .کنیمحاصل از دوران حول محورهای بدنه استفاده میبرای بدست آوردن گشتاورهای ( 51از رابطه )

Ḣ = mB 
 

(15)  

Hبا توجه به  = I. ω داریم (52) در اویلرگیری مشتق  و: 
 

{
I. ω̇ + ω × (I. ω) = mB

ω̇ = I-1(mB-ω × (I. ω))
 

 

(35)  

mBکه  = (LA MA NA)
T  وI ( است:18ها طبق )ماتریس ممان اینرسی 

 

I = (

Ixx -Ixy -Ixz
-Iyx Iyy -Iyz
-Izx -Izy -Izz

) 

 

(81)  

 :آیندبدست می( 13)-(11( روابط )53رابطه )از گسترش 
 

Ixx. ṗ-Ixz. ṗ-Ixzp. q + (Izz-Iyy). r. q = LA + LT (11)  

Iyy. q̇ + (Ixx-Izz). p. r + Ixz. (p
2-r2) = MA +MT (21)  

Izz. ṙ-Ixz. ṗ + (Iyy-Ixx). p. q + Ixz. q. r = NA + NT (31)  
 

متن مقاله که در  1تا  1روابط ( معادلات شش درجه آزادی )13)-(11( و )57)-(55سازی روابط )پس از مرتب

 .آیدبدست می (استذکر شده
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و ( 12) از روابط (13)-(11( و )57)-(55معادلات )مربوط به نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی و ضرایب 

 .شوندتعریف می (15)-(11)آید و بقیه ضرایب به صورت بدست می( 15)
 

(

FAXS
FAZS
MAS

) = (
-D
-L
MA

) = (

-CD. q̅. S
-CL. q̅. S
Cm. q̅. S. c̅

) 

(12) 

(

LAS
FAYS
NAS

) = (

LA
FAY
NA

) = (

-Cl. q̅. S. b
-Cy. q̅. S

Cn. q̅. S. b
) 

(15) 

L = q̅. S. b. [Cl0 + Clβ . β + Clp . (
p. b

2VT
) + Clr . (

r. b

2VT
) + Clδa . δa + Clδr . δr] (11) 

M = q̅. S. c. [Cm0
+ Cmα

. α + Cmih
. ih + Cmq

. (
q. c

2VT
) + Cmu

. (
VT-u1
VT

)

+ Cmδe
. δe] (17) 

N = q̅. S. b. [Cn0 + Cnβ . β + Cnp . (
p. b

2VT
) + Cnr . (

r. b

2VT
) + Cnδa . δa + Cnδr . δr] (11) 

Cl = Cl0 + Clβ . β + Clp . (
p. b

2VT
) + Clr . (

r. b

2VT
) + Clδa . δa + Clδr . δr (13) 

Cm = Cm0
+ Cmα

. α + Cmih
. ih + Cmq

. (
q. c

2VT
) + Cmu

. (
VT-u1
VT

) + Cmδe
. δe (78) 

Cn = Cn0 + Cnβ . β + Cnp . (
p. b

2VT
) + Cnr . (

r. b

2VT
) + Cnδa . δa + Cnδr . δr (71) 

CD = CDα . |α| + CDih . ih + CDu . (
VT-u1
VT

) + CDδe . δe (72) 

CL = CL0 + CLα . α + CLih . ih + CLq . (
q. c

2VT
) + CLu . (

VT-u1
VT

) + CLα̇ . (
α̇. c

2VT
)

+ CLδe . δe (73) 

Cy = Cy0 + Cyβ . β + Cyp . (
p. b

2VT
) + Cyr . (

r. b

2VT
) + Cyδa . δa + Cyδr . δr (72) 

j0 = Ixx. Izz-Ixz
2 (75) 

j1 =
Izz
j0

 (71) 

j2 =
Ixz
j0

 (77) 

j3 =
(Ixx-Iyy + Izz). Ixz

j0
 (71) 

j4 =
Izz. Iyy-Izz

2-Ixz
2

j0
 (73) 

j5 =
1

Iyy
 (18) 

j6 =
Ixx
j0

 (11) 

j7 =
Ixx

2-Ixx. Iyy + Ixz
2

j0
 (12) 
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j8 =
Ixz. (-Ixx + Iyy-Izz)

j0
 (13) 

j9 =
(Izz-Ixx)

Iyy
 (12) 

j10 =
Ixz
Iyy

 (15) 

 آورده شده است.( 33)-(11)در روابط ( 12)و  (13جزییات روابط )

L̂ = q̅. S. b. [Cl0 + Clβ . β + Clp . (
p. b

2VT
) + Clr . (

r. b

2VT
)] (11)  

M̂ = q̅. S. c. [Cm0
+ Clα . α + Cmih

. ih + Cmq
. (
q. c

2VT
) + Cmu

. (
VT-u1
VT

)] (17)  

N̂ = q̅. S. b. [Cn0 + Cnβ . β + Cnp . (
p. b

2VT
) + Cnr . (

r. b

2VT
)] (11)  

Lδa = q̅. S. b. (j2. Cnδa + j1. Clδa) (13)  

Lδr = q̅. S. b. (j2. Cnδr + j1. Clδr) (38)  

Mδe = q̅. S. c. (j5. Cmδe
) (31)  

Nδa = q̅. S. b. (j2. Clδa + j6. Cnδa) (32)  

Nδr = q̅. S. b. (j2. Clδr + j6. Cnδr) (33)  

 

 2پیوست 
 ( آمده است.2تعریف و یکای تمامی متغیرهای استفاده شده در شرح مقاله در جدول )

شده در مقاله متغیرها و ضرایب استفادهمعنی و واحد  -2جدول   

 پارامتر واحد شرح پارامتر واحد شرح

x mجز شتاب جاذبه در امتداد محور  sec2⁄  gx عملگر ضرب خارجی - × 

y mجز شتاب جاذبه در امتداد محور  sec2⁄  gy وتر بال m b 

z mجز شتاب جاذبه در امتداد محور  sec2⁄  gz میانگین هندسی بال m c̅ 

kg.m2 ایتغییرات گشتاور زاویه sec2⁄  Ḣ ضریب پسا - CD 

 deg CDα/1 تغییرات ضریب پسا با زاویه حمله kg.m2 I ممان اینرسی

 deg CDih/1 پایدارساز تغییرات ضریب پسا با زاویه deg ih زاویه دم پایدارساز نسبت به خط افقی

 deg CDu/1 تغییرات ضریب پسا با سرعت بدون بعد kg L )لیفت( برا

 deg CDδe/1 الویتور تغییرات ضریب پسا با زاویه x m.kg LAگشتاور آیرودینامیکی حول محور 

 Cl - ضریب گشتاور رول x m.kg LTگشتاور حاصل از پیشرانه در امتداد محور 

در  xگشتاور آیرودینامیکی حول محور 

 دستگاه مختصات پایداری
m.kg LAS 

زاویه سرش جانبی ضریب گشتاور رول برای 

 و انحراف سطح کنترلی صفر
- Cl0 

 kg m جرم هواپیما
تغییرات ضریب گشتاور رول با زاویه سرش 

 جانبی
1/deg Clβ 

بردار گشتاورهای همه محورها در مختصات 

 بدنه
m.kg 𝐦𝐁 1 نرخ رول تغییرات ضریب گشتاور رول با/deg Clp 
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 deg Clr/1 نرخ یاو تغییرات ضریب گشتاور رول با y m.kg MAگشتاور آیرودینامیکی حول محور 

 deg Clδa/1 نانحراف ایلرو تغییرات ضریب گشتاور رول با y m.kg MTگشتاور حاصل از پیشرانه در امتداد محور 

در   yگشتاور آیرودینامیکی حول محور 

 دستگاه مختصات پایداری
m.kg MAS 1 انحراف رادر تغییرات ضریب گشتاور رول با/deg Clδr 

 CL - ضریب لیفت z m.kg NAگشتاور آیرودینامیکی حول محور 

 CL0 - ضریب لیفت در زاویه حمله صفر z m.kg NTگشتاور حاصل از پیشرانه در امتداد محور 

در دستگاه  zگشتاور آیرودینامیکی حول محور 

 مختصات پایداری
m.kg NAS 1 تغییرات ضریب لیفت با زاویه حمله/deg CLα 

 deg CLih/1 تغییرات ضریب لیفت با زاویه پایدارساز x deg/sec pسرعت زاویه ای حول محور 

x degنرخ سرعت زاویه ای حول محور  sec2⁄  ṗ 1 تغییرات ضریب لیفت با نرخ پیچ بدون بعد/rad CLq 

 CLu - تغییرات ضریب لیفت با سرعت بدون بعد y deg/sec qسرعت زاویه ای حول محور 

kg دینامیکیفشار  sec2⁄  q̅ 
تغییرات ضریب لیفت با تغییرات زاویه حمله 

 بدون بعد
1/deg CLα̇ 

y degنرخ سرعت زاویه ای حول محور  sec2⁄  q̇ 1 تغییرات ضریب لیفت با انحراف الویتور/deg CLδe 

 Cm - ضریب گشتاور پیچ z deg/sec rسرعت زاویه ای حول محور 

z degسرعت زاویه ای حول محور نرخ  sec2⁄  ṙ ضریب گشتاور پیچ در زاویه حمله صفر - Cm0
 

deg Cmα/1 تغییرات ضریب گشتاور پیچ با زاویه حمله m2 S مساحت بال
 

 S - سطح لغزش برای مود لغزشی
تغییرات ضریب گشتاور پیچ با زاویه 

 پایدارساز
1/deg Cmih

 

deg Cmq/1 نرخ پیچ تغییرات ضریب گشتاور پیچ با kg T پیشرانه
 

 x m/sec uسرعت در راستای محور 
ون سرعت بد تغییرات ضریب گشتاور پیچ با

 بعد
- Cmu

 

x mشتاب در راستای محور  sec2⁄  u̇ 1 یتورانحراف الو تغییرات ضریب گشتاور پیچ با/deg Cmδe
 

 Cn - ضریب گشتاور یاو x m/sec vسرعت در راستای محور 

x mشتاب در راستای محور  sec2⁄  v̇ 
یاو برای زاویه سرش جانبی و ضریب گشتاور 

 انحراف سطح کنترلی صفر
1/deg Cn0 

 m/sec V بردار سرعت هواپیما در امتداد هر محور
یاو با زاویه سرش  تغییرات ضریب گشتاور

 جانبی
1/deg Cnβ 

 deg Cnp/1 یاو با نرخ رول تغییرات ضریب گشتاور m/sec VT برایند سرعت هواپیما

m امتداد هر محوربردار شتاب هواپیما در  sec2⁄  V̇ 1 یاو با نرخ یاو تغییرات ضریب گشتاور/deg Cnr 

 deg Cnδa/1 نانحراف ایلرو یاو با تغییرات ضریب گشتاور x m/sec wسرعت در راستای محور 
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x mشتاب در راستای محور  sec2⁄  ẇ 1 یاو با انحراف رادر تغییرات ضریب گشتاور/deg Cnδr 

 deg or کند و تند(متغیرهای حالت)مودهای 

deg/sec 
X ضریب نیروی جانبی - Cy 

 deg X1 مودهای کند
یاو برای زاویه سرش  ضریب نیروی جانبی

 جانبی و انحراف سطح کنترلی صفر
- Cy0 

 deg/sec X2 مودهای تند
 زاویه یاو با ضریب نیروی جانبیتغییرات 

 سرش جانبی
1/deg Cyβ 

 deg Cyp/1 ولنرخ ر یاو با ضریب نیروی جانبیتغییرات  deg φ )رول( زاویه چرخش

 deg Cyr/1 اونرخ ی یاو با ضریب نیروی جانبیتغییرات  deg/sec φ̇ )رول( نرخ زاویه چرخش

 deg θ زاویه پیچش
 انحراف یاو با ضریب نیروی جانبیتغییرات 

 ایلرون
1/deg Cyδa 

 deg/sec θ̇ نرخ زاویه پیچش
 انحراف یاو با ضریب نیروی جانبیتغییرات 

 رادر
1/deg Cyδr 

 D - عملگر مشتق deg ψ )یاو( زاویه گردش

 DB - عملگر مشتق در دستگاه بدنه deg/sec ψ̇ )یاو( نرخ زاویه گردش

 DI - عملگر مشتق در دستگاه اینرسی deg α زاویه حمله

 deg β زاویه سرش جانبی
در  xنیروی آیرودینامیکی در امتداد محور 

 دستگاه مختصات بدنه
N FAx 

 deg δa زاویه انحراف ایلرون
در  xنیروی آیرودینامیکی در امتداد محور 

 دستگاه مختصات پایداری
N FAXS

 

 deg δe زاویه انحراف الویتور
در  yنیروی آیرودینامیکی در امتداد محور 

 دستگاه مختصات بدنه
N FAy 

 deg δr زاویه انحراف رادر
در  y نیروی آیرودینامیکی در امتداد محور 

 دستگاه مختصات پایداری
N FAYS

 

 ∆ - عملگر نامعینی
در  zنیروی آیرودینامیکی در امتداد محور 

 دستگاه مختصات بدنه
N FAz 

 deg/sec ω های زاویه ایبردار سرعت
در  zنیروی آیرودینامیکی در امتداد محور 

 دستگاه مختصات پایداری
N FAZS

 

های زاویه ای از دستگاه اینرسی بردار سرعت

 به دستگاه بدنه
deg/sec ωBI  نیروی پیشرانه در جهت محورx N FTx 

deg های زاویه ایبردار نرخ سرعت sec2⁄  ω̇  نیروی پیشرانه در جهت محورy N FTy 

 z N FTzنیروی پیشرانه در جهت محور  deg/sec Ω های زاویه ایماتریس پادمتقارن سرعت
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Abstract 

Nonlinear dynamic inversion is one of the well-known methods in the field of dynamic flight 

control, which its development refers to the Incremental Nonlinear Dynamic Inversion (INDI). 

Based on this, here, the non-linear slow and fast modes of the aircraft are separated into two 

parts and a distinct control is then considered for each part. In the outer and inner loops, the 

PID and the sliding mode controller are designed, respectively. In addition stability analysis, 

the simulation results for Boeing 747 are presented and compared with the reference model 

modes and the conventional INDI. 

 

 

 


