
  

 
 

یه
شر

ن
 

س
د

هن
م

 ی
کان

م
ی

 ک
یز

بر
ه ت

گا
ش

دان
، 

ه پ
ار

شم
ی

اپ
 ی

10
2

د 
جل

 ،
5

3
ه 

ار
شم

 ،
1 ،

ار
به

 ،
14

02
ه 

ح
صف

 ،
17

7
 -

18
4

  
– 

ل
ام

 ک
ی

ش
وه

پژ
 -

 1
0

.2
2

0
34

/j
m

eu
t.

2
0

23
.5

44
6

9
.3

2
1

3
 

D
O

I:
  

 taei@mut.ac.ir  نویسنده مکاتبه کننده، آدرس پست الکترونیکی: *

                                                    08/10/01تاریخ دریافت: 

 18/02/02تاریخ پذیرش: 

  استفاده از تخصیص مبتنی بر رویکردهاي محاسبات نرم براي کنترل فرود یک هواپیما

  

، ارشد، مجتمع دانشگاهی مکانیک، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، اصفهان، ایران کارشناس صبا نیک سرشت
vohooman2019@gmail.com 

  taei@mut.ac.ir، صنعتی مالک اشتر، اصفهان، ایراندانشگاه  استادیار، مجتمع دانشگاهی مکانیک،  *جت طائیح

 arbabaei@aut.ac.ir، صنعتی مالک اشتر، اصفهان، ایراندانشگاه  استادیار، مجتمع دانشگاهی مکانیک،  بابائی علیرضا

  

  چکیده

  هاي موثر براي اجراي مانورهاي خاص، کاهش زمان یا انرژي لازم براي انجام یک عملیات مشخص و در هواپیماهاي مدرن، تخصیص کنترل یکی از روش

به  کنترل تحریک باشد. در این حالت، تخصیصهاي مختلف بیشباشد. براي این کار لازم است تا پرنده در کانالها میسازي خرابی عملگرها یا محركجبران

. از میان باشد می رانشسیستم کنترل بردار  و ( عملگرهاي آیرودینامیکی) بین سطوح آیرودینامیکی ،نیاز کنترلی مورد سیگنال یا تقسیم معنی توزیع

باشد. لذا هدف اصلی این مقاله، استفاده از منطق فازي هاي مبتنی بر محاسبات نرم مورد توجه میگیري از روشبراي تخصیص کنترل، بهرهرویکردهاي مختلف 

فرایند براي این منظور،  در حضور عملگرهاي بالابر و برداردهی نیروي پیشران است. F/A-18سازي چندهدفه براي تخصیص کنترل فاز نشست هواپیماي و بهینه

سازي پرواز این پرنده انجام شده و با تعریف قوانین فازي مناسب و توابع هدف مشخص، توانایی روش تخصیص تدوین یافته براي همگراسازي سازي و شبیهمدل

  رساند.ند نشست را به انجام میشود و در نهایت، پرنده با دقت مناسب و تلاش کنترلی مطلوب، فرای انتظار نشان داده می متغیرهاي خروجی به مقادیر مورد

 .چند هدفه الگوریتم ژنتیک، کنترل فازي صیتخص، فاز نشست هواپیما :کلیدي هاي واژه
  

 

Using Allocation based on Soft Computing Approaches for Landing Control of Aircraft 
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Abstract  
In modern aircrafts, control allocation is one of the effective methods for executing specific maneuvers, time or energy reduction for 
determined operation, and compensating of actuators faults. For this purpose, the aircraft should be over-actuated in various 
channels. In this situation, control allocation means the distribution or division of the required control signals between aerodynamic 
surfaces (aerodynamic actuators) and the thrust vector control (TVC) system. Among the different approaches for control allocation, 
the use of methods based on soft computing is of interest. Therefore, the main goal of this article is utilization of fuzzy logic and 
multi-objective optimization to allocate control signals for the landing phase of the F/A-18 aircraft in the presence of elevator and 
TVC actuators. Therefore, flight modeling and simulation of aircraft has been done and by defining suitable fuzzy rules and specific 
objective functions, the ability of the developed allocation approach to converge the output variables to the expected values is 
demonstrated and finally, the aircraft completes the landing phase with desired accuracy and optimal control effort. 

Keywords: Aircraft Landing Phase, Fuzzy Control Allocation, Multiobjective Genetic Algorithm. 
 

   مقدمه - 1

ها، براي افزایش  مانند جنگنده شرفتهیکنترل پ يهاستمیس در      

ی، احتمال يهابیدر برابر ع ستمیمقاوم شدن سي، ریقدرت مانورپذ

و  هاي کنترلی، افزایش قابلیت اعتماد و هزینه  کاسته شدن تلاش

استفاده  هاکنترل عملگر صیتخص يهاتمیالگور زا کاربردهاي دیگر،

شود که هنگامی مطرح می ،مسئله تخصیص کنترل. ]1[گردد می

نسبت به اهداف  تعداد عملگرهاي بیشتري کنترل، تحتسیستم 

باید به ، و عملگرهاي در دسترس شته باشددا ،کنترلی تعیین شده

د. با نگرفته شو به کار برآورده کردن اهداف کنترلی راياي بگونه

کنترلی اهداف  توان می ،موتورهااستفاده از عملگرهاي آیرودینامیکی و 

ارتباط بین  تخصیص کنترل،هاي  الگوریتم .]3 - 1[ کردرا برآورده 

که به  یاهداف .کندسیستم کنترل یا خلبان را با فیزیک پرنده برقرار می

ند، شامل شویم گرفته نظر در براي تخصیص کنترلصورت مرسوم 

اشباع به که از  به نحوي عملگرها، نیب نهیبه تخصیص کنترل ایجاد

ی جبران نمودن خراب به منظور ،]3 - 1[ ها اجتناب گردد آنرسیدن 

 اسیگنال کنترلی به عملگرهاي سالم دیگر یو اختصاص مجدد  هاعملگر

 نهیعملکرد به جادیو انمودن اثر عملگر از دست رفته  یخنثی به عبارت

، هنگ 2012. در سال ]3 - 1[ شودمیاستفاده نیز از تخصیص کنترل 

 هینظرخطی براساس روش تخصیص کنترل غیر ،لی و همکارانش

مورد  لیاپانوف و مجموعه لاسال را بر روي یک هواپیماي چند منظوره

سی قرار دادند. روش تخصیص کنترل مذکور، از راندمان محاسباتی برر

و تطبیقی  الگوریتم. توحیدي و همکارش ]4[است بالایی برخوردار 

یک  ،. موي چن]7- 5[ برند به کار می چابکهاي  براي سیستم رافازي 

پویا براي  با استفاده از مدل عصبرا روش تخصیص کنترل محدود 

هوي ژي و  . ژیان]8[ کند هاي بیش تحریک بررسی میسیستم

پذیرخطا را لهمکارانش، روش تخصیص کنترل مقاوم تطبیقی تحم

از  ،و همکارانش . ارقا]9[ برند هاي بیش تحریک به کار میبراي سیستم

هاي بیش براي سیستم ،روش تخصیص کنترل بهینه بر پایه تیخونوف

. در پژوهش دیگر، از روش ]10[ کنند تحریک و خطی استفاده می

هاي بیش تحریک استفاده شده براي سیستم CTCAتخصیص کنترل 

 هاي کنترلی به خوبی ردیابی و سطوحاست. در این روش، سیگنال
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از تخصیص  ]12[ مقاله. در ]11[ شوندکنترل به آرامی منحرف می

شود. لیجان  کنترلی استفاده می هزینه کم نمودنبراي  هاکنترل عملگر

ر از روش تخصیص کنترل تحمل پذیر خطا مبتنی ب ،چن و همکارانش

ي در هاکنند. این روش، با استفاده از عملگر استفاده می لیاپانوف

با خرابی و خطاي دیگر  ،هادسترس و با آگاهی از سطح سلامت آن

تخصیص یک روش از  ]14[.  در مرجع ]13[ کندمقابله می هاعملگر

  کند.  می استفادهبین  کنترل پیش

تخصیص کنترل فازي بین  روش استفاده ازاین مقاله، قصد دارد با 

 فرود ،فازي رسازي پارامترهاي کنترل و موتور و بهینه بالابر هاي ركمح

. براي این انجام دهد و با دقت کافی خوبیرا به  F/A-18هواپیماي 

تخصیص کنترل اصلی به معرفی مفاهیم اول  قسمتمنظور، در 

مبتنی بر منطق  کنترلرطراحی تعریف و به . در بخش دوم پرداخته شد

سازي و در  بهینهتعریف توابع هدف و قیود ه بفازي، در بخش سوم 

  د.شو ارائه می ها و خروجیبخش آخر نتایج 

  

  ها بانی و روشم - 2

  درجه آزادي  ششمدل غیرخطی  - 1-2

درجه آزادي  ششغیرخطی  روابط و معادلات، از پژوهشدر این      

که شود  میشود. فرض  استفاده میها  سازي در شبیه F/A-18 هواپیماي

تمام مدت زمان نشست جرم و ممان اینرسی هواپیما در  اتتغییر

مختصات در دستگاه واقع گشتاور  عادلات. م]15[ ناچیز است هواپیما

 :]20 - 15[ شوند می ارائه 1رابطه صورت به  بدنی
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FP  ،FQ ،FR هاي  و ثابتC هاي اینرسی  که رابطه مستقیمی با ممان

  گردند: محاسبه می 3و  2دارند، از رابطه 
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به  ،و تغییرات ارتفاع ماتریسیشکل به هواپیما  وقعیتم معادلات   

:]19, 15[ شوند بیان می )5(و  )4( وابطصورت ر  
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به صورت  و زاویه اوجگیري ماتریسی شکلبه  زوایاي اویلرمعادلات 
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 [u, v, w] ی، در دستگاه بدن یسرعت خط[I��, I��, I��]  ممان اینرسی

,��I]حول سه محور دستگاه مختصات بدنی و  I��, I��] ضرب اینرسی 

,ẋ]، مایهواپ تیموقع  [x, y, z] چنین باشند. هم می  ẏ, ż]  نرخ تغییر مکان

زوایاي اویلر،   [ϕ, θ, ψ]، تغییرات ارتفاع ℎ̇ ،]15[در هر لحظه 

�ϕ̇, θ̇, ψ̇� ،زاویه حمله،  �زاویه اوجگیري،  � نرخ تغییرات زوایاي اویلر

[p, q, r] اي حول محورهاي مختصات بدنی،  هاي زاویه سرعت[c, b, S, 

m, Q]  از جمله جرم  مایهواپفشار دینامیکی و مشخصات هندسه

باشند  اخالص بال، دهانه بال و وتر متوسط بال میهواپیما، مساحت ن

]15 ,17[.             [CD ,CL ,C�]  ،نیز ضرایب نیروهاي آیرودینامیکی

[Cm ,Cl ,Cn] هاي آیرودینامیکی و  ضرایب ممان[δ� , δ� , δ� , δ� ,T]  به

ترتیب نیروي جلوبرنده، زاویه شهپر، زاویه بالابر، زاویه سکان عمودي و 

 . پارامترهاي هندسی هواپیما]17, 6[زاویه بردار رانش هستند 
ارائه  1جدول ي مورد نظر، به صورت هواپیما هندسیت خصامش

  د:شو می

  

  

  

  

  

  

  

  

  

   

  

  

  

  

  

  طراحی سیستم کنترل پرواز -٢- ٢

هستند، به  قاعده و دانشهایی بر پایه  سیستم، هاي فازي سیستم

در . ]21, 20[ باشند میگاه  از اگر و آن یقوانینپایگاه  شکلی که داراي

هاي کنترل  یین ورودينخست به تع ،طراحی سیستم کنترل پرواز فازي

ها باید به نحوي تعیین گردند که بتوان با  وروديشود و  خته میپردا 

بینی کرده و  رفتار هواپیما را پیش ،ها در هر لحظه دانستن مقادیر آن

متغیرهاي  به همین جهتمانور فرود را به شکل مناسب به انجام رساند. 

α ،γ و ḣ گیري، تغییرات ارتفاع  وجکه به ترتیب، زاویه حمله، زاویه ا

  �δ و �δ و کننده کنترل باشند، به  عنوان  متغیرهاي  ورودي می

ر بالابتغییرات زاویه   �δکننده فازي خواهند بود. ( هاي کنترل خروجی

براي توصیف ی که ابع عضویتو). تاست رانش، تغییرات زاویه بردار  �δو

 منفی به صورت  بزرگ ،شود فاده میاست α ،γ ،ḣ هاي هریک از ورودي

)NB( منفی )، متوسطNM (منفی )، کوچکNS) صفر ،(ZE کوچک ،(

. شوند بیان می) PB(مثبت  ) و بزرگPM(مثبت )، متوسطPS(مثبت 

کار  هاي تمام  قواعد به سیزده  تابع  عضویت هم، براي توصیف  خروجی

   .]21[ شود بیان می ر ادامهرود که  محدوده  هر کدام، د می

  
  

  

  
  پایگاه قوانین  تابع عضویت متغیرهاي ورودي -1شکل 

 
  باشند: می 2هاي موتور استنتاجی نیز به صورت شکل  خروجی

  

  

  
  نینپایگاه قوا  یمتغیرهاي خروجتابع عضویت  -2شکل 

  

ارائه  3بق جدول اطممربوط به کانال کنترلی موتور  نینپایگاه قوا

  :]21[دشو می

  

  

  

  ]F/A-18 ]15 - 17یماي پهوا ههندس مشخصات -1جدول 

 پارامتر  ادیرمق  پارامتر ادیرمق

169945 slugs ft2  Izz  11.52 ft  C 
0  Ixy 37.42 ft  b 
0  Ixz 400 ft2  S 
0 Iyz 1036 slugs  m 

-0.297 ft lx  23000 slugs ft2  Ixx 
0.233 ft lze 0 ft lye 

0 ft ly  151293 slugs ft2  Iyy  

 

  ]F/A-18 ]15 یمايپهواپرواز اولیه  شرایط -2جدول 

 پارامتر  ادیرمق  پارامتر ادیرمق  پارامتر  ادیرمق

0deg/s p0 0 ft  x0 136 ft/s  V0 
0deg/s q0 0 ft y0  8.3 deg  α0 
0deg/s  r0 1840 ft  z0 0 deg  β0 

0 deg ψ0 0 deg ϕ0  5.3 deg  θ0  

 



 

 
180  

یه
شر

ن
 

دس
هن

م
 ی

کان
م

ی
 ک

یز
بر

ه ت
گا

ش
دان

، 
ه پ

ار
شم

اپی
 ی

10
2

د 
جل

 ،
53

ه 
ار

شم
 ،

1 ،
ار

به
 ،

14
02

ه 
ح

صف
 ،

17
7

 -
18

4
  

– 
ل

ام
 ک

ی
ش

وه
پژ

 - 
ا ن

صب
ی

 ک
ت

ش
سر

 
ن

ارا
مک

 ه
و

  

  ]21[ موتور کانال بوط بهمر نیناپایگاه قو -3جدول 
 �� ̇� � شماره قاعده

1  ZE PB  PL  

2 NB ZE  NL  

3 ZE NB  NL 

4 PB ZE  PL 

5 ZE PM  PM 

6 NM  ZE  NM 

7 ZE NM  NM  

8 PM ZE  PL 

9 ZE  PS PS 

10 NS  ZE NS 

11 ZE  NS NS 

12 PS  ZE PS 

13 ZE  ZE ZE 

14 NS  PB PM 

15 NB  PS NM 

16 PS  NB NM 

17 PB  NS PM 

18 NM  PB PS 

19 NB  PB ZE 

20 PS  PB PXL 

21 PM  PB P2XL 

22 PB  PB PB 

23 PM  NB NS 

24 PB  NB  ZE 

25 NS  NB NXL 

26 NM  NB N2XL 

  

  ]22[ (ادامه) موتور بوط به کانالمر انینپایگاه قو -4دول ج

 �� ̇� � اعدهشماره ق

27  NB NB NB 

28  PS PM PL 

29  PM PM PXL 

30  PB PM P2XL 

31 NS  PM PS 

32 NM  PM ZE 

33 NB  PM NS 

34 PS  NM NS 

35 PM  NM ZE 

36 PB  NM PS 

37 NS  NM NL 

38 NM  NM NXL 

39 NB  NM N2XL 

40 NS  PS ZE 

41 NM  PS NS 

42 PS  PS PM 

43 PM  PS PL 

44 PB  PS PXL 

45 PS  NS ZE 

46 PM  NS PS 

47 NS  NS NM 

48 NM  NS NL 

49 NB  NS NXL 

  

صورت زیر بیان طور مثال به به  پنجمول بالا، قانون ابا توجه به جد

  :]21[شود می

��  �̇  ��  ��  ���   �  ��  ��   �ℎ��    ��  ��  �� 

با این  ،باشد می 4 و 3 جدول مانندهم،  بالابر هب بوطپایگاه قواعد مر

از  بنابراین باشد. و زاویه گاما میحمله  زاویههاي آن،  تفاوت که ورودي

  گردد. می خودداريبیان آن، 

  

  تم ژنتیکسازي مبتنی بر الگوری بهینه - 2-3

  فرمولاسیون مسئله  -1-3-2

ترتیب زیر عمل کننده فازي به  سازي پارامترهاي کنترل بهینهبراي      

هاي  راکز خروجیم مقدارکردن   هدف که  با  بهینه. با این کنیم می

��y ( قواعد مربوط به کانال کنترلی موتور
زمان ممکن و ترین  کمدر  ،)�

در هواپیما و  د یبه انجام رسان ند نشست را بتوان فرآی بیشترین دقت،

براي این منظور،  .دهدسطح پایداري مناسبی بتواند ماموریت را انجام 

صورت  پایگاه قواعد يها خروجی توابع عضویت مراکز سازي بهینه

که شامل خطاي بین متغیرهاي پروازي با مقادیر ، دف. توابع هپذیرد می

   : ]15[شوند بیان میبه شرح زیر  ،باشد می شانمطلوب

  

(11) 
�� =  |ℎ��� − ℎ�������|                       

(12) �� =  �ℎ̇��� − ℎ̇�������� 

(13) �� =    ������
− ���������

�   

  

ℎ���  ارتفاع هواپیما در لحظه آخر، ℎ�������  ،مقدار ارتفاع مطلوب

ℎ̇���   ارتفاع هواپیما در لحظه آخرتغییرات، ℎ̇�������  تغییر مقدار

�����رتفاع مطلوب، ا
 و شتاب عمودي هواپیما در لحظه آخر  

���������
در طول فرآیند فرود، نه  باشند. می شتاب عمودي مطلوب 

بهینه شوند، بلکه باید هواپیما عملکرد دینامیکی   J3و  J1، J2تنها باید 

هواپیما بدون رسیدن عملگرهاي به صورتی که داشته باشد. نیز مناسبی 

ار اشباع، با دقت مناسب و زمان مطلوب، فرود هواپیما به خوبی به مقد

 د.نتجاوز نکن شانو متغیرهاي خروجی از مقادیر مجاز پذیردبه انجام 
ها، به صورت زیر  قیدسازي چند هدفه با در نظر گرفتن  بهینه بنابراین، 

  :]15[شود فرموله می

� = ��� { ��,  ��,  �� }                                                           

در جدول زیر مقادیر و محدوده مجاز هر کدام از قیدها، بیان شده 

سازي پارامترها تعریف  قیدهایی براي بهینه چنین، هم. ]15[است

گر  به ترتیب بیان c2و  c1شود. قیدهاي  کردیم، که طبق جدول  بیان می

مقادیر  c4و  c3در لحظه آخر،  قیدهاي  مقادیر زاویه حمله و زاویه گاما

نیز  c9تا  c5زاویه بالابر و زاویه بردار رانش در تمام طول پرواز، قیدهاي 

در طول پرواز  ḣو  q ،nz  ،α ،γخروجیتمامی متغیرهاي انحراف مجاز 

 5باشند. قیود مذکور به همراه محدوده مجازشان، در جدول  می

   شود: مشاهده می
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  ]15[ اي تعریف شدهقیده-5جدول 

  شماره قید قیدها  حد پایین حد بالا

0.25  -0.25 c1 1  

0.25 -0.25 c2 2  

10 -10  c3 3  

10 -10 c4 4  

0.02 0 c5  5  

0.02 0 c6  6  

0.02  0 c7  7  

0.02 0 c8  8  

0.02  0 c9  9  

  

  ]15[ پارامترهاي الگوریتم ژنتیک-6جدول 

  پارامترها مقدار پارامترها مقدار

0.12 P� 81 N��� 

19 η� 1000 I��� 

19 η� 50 V��� 

  0.05  M� 

  

کنترلی زاویه   ) خروجیdگر ضرائب ( پنجاه متغیر طراحی، که بیان     

باشند، اندیس هر یک از متغیرهاي طراحی، مرتبط با  بردار رانش می

ه در   به عنوان ضریبی ک d1 باشد. به عنوان مثال  شماره قواعده فازي می

شود. یک متغیر طراحی  گردد، تعریف می خروجی قاعده اول ضرب می

تعریف شده است که به صورت عدد ثابت، با مراکز  d0دیگر نیز، با نام 

شود. مقادیر اولیه متغیرها، حد بالا، حد پایین و  توابع عضویت جمع می

  شود: ارائه می 7تلرانس هر کدام، مطابق جدول 

  

  سازي طراحی مسئله بهینهمتغیرهاي  -7جدول 
 پارامترها مقدار اولیه حد پایین حد بالا تلرانس

0.01 3 -3 0 d0 

0.01 3 -3 1 d1 

0.01 3 -3 1 d2 

0.01 3 -3 1 d3 

0.01 3 -3 1 d4 

0.01 3 -3 1 d5 

0.01 3 -3 1 d6 

0.01 3 -3 1 d7 

0.01 3 -3 1 d8 

0.01 3 -3 1 d9 

0.01 3 -3 1 d10 

0.01 3 -3 1 d11 

0.01 3 -3 1 d12 

0.01 3 -3 1 d13 

0.01 3 -3 1 d14 

0.01 3 -3 1 d15 

0.01 3 -3 1 d16 

0.01 3 -3 1 d17 

0.01 3 -3 1 d18 

0.01 3 -3 1 d19 

0.01 3 -3 1 d20 

0.01 3 -3 1 d21  

0.01  3  -3  1 d22  
0.01 3 -3 1 d23 

0.01 3 -3 1 d24 

0.01 3 -3 1 d25 

0.01 3 -3 1 d26 

0.01 3 -3 1 d27 

0.01 3 -3 1 d28 

0.01 3 -3 1 d29 

0.01 3 -3 1 d30 

0.01 3 -3 1 d31 

0.01 3 -3 1 d32 

0.01 3 -3 1 d33 

0.01 3 -3 1 d34 

0.01 3 -3 1 d35 

0.01 3 -3 1 d36 

0.01 3 -3 1 d37 

0.01 3 -3 1 d38 

0.01 3 -3 1 d39 

0.01 3 -3 1 d40 

0.01 3 -3 1 d41 

0.01 3 -3 1 d42 

0.01 3 -3 1 d43 

0.01 3 -3 1 d44 

0.01 3 -3 1 d45 

0.01 3 -3 1 d46 

0.01 3 -3 1 d47 

0.01 3 -3 1 d48 

0.01 3 -3 1 d49 

  

  سازي  نتایج بهینه - 3-2- 2

نقطه  .شود سازي پارامترها، در نمودار زیر ارائه می جبهه پرتوي بهینه    

شخص شده است. در این نقطه، توابع هزینه م 3برگزیده در شکل 

  :باشد مطلوب میهواپیما  شده و رفتار دینامیکی کمینه
  

  
  جبهه پرتو -3شکل 

  

شوند که توابع هزینه در  ، نقاطی باید انتخاب 3شکل با توجه به       

و رفتار دینامیکی هواپیما در تمام طول نشست  این نقاط کمینه باشد

در  3تمامی نقاط موجود در شکل ( توجه گردد اشدمطلوب و پایدار ب

این کار براي بهتر نمایان شدن نقاط در  .اند عدد ثابت صد ضرب گردیده

سازي،  برگزیده شده در فرآیند بهینه نقطه انجام شده است). 3شکل 

  شود: ارائه می 8طبق جدول 

  

  سازي مقادیر منتخب بهینه -8جدول 

  پارامتر قدار م پارامتر  مقدار  پارامتر مقدار

0.11 d34 -0.31 d17 -1.45 d0  

-0.85 d35 -0.32 d18 2.84 d1  
-2.68 d36  1.9  d19  0.87 d2  
-0.78 d37 1.84 d20 1.56 d3 

-0.39 d38 0.99 d21 0.841 d4 

-0.9 d39 -0.75 d22 -0.63 d5 
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-0.9 d40 -1.04 d23 -0.19 d6 

2.86 d41 -1.54 d24 -1.87 d7 

0.76 d42 0.83 d25 0.62 d8 

-0.19 d43 0.89 d26 0.77 d9 

0.62 d44 -2.24 d27 0.64 d10 

2.52 d45 -1.3 d28 0.35 d11 

-0.44 d46 2.94 d29 0.02 d12 

0.32 d47 2.02 d30 -0.56 d13 

-0.48 d48 0.48 d31 0 d14 

0.08 d49 1.29 d32 0.27 d15 

  1.47 d33 3 d16 

  

کننده فازي  هایی تعیین و به کنترلپارامترهاي ن 8مطابق جدول 

 گذاري پارامترهاي بهینه شده نهایی در روابط شود. با جاي اعمال می

در محدوده  h و q ،nz  ،α ،γ ،ḣمتغیرهاي خروجی کننده فازي، کنترل

، ���q ،nz  ،α ،γ ،ḣ ،h ،x ،δهاي  نمودار خروجی. گیرند قرار می ناسبم

δ���  گردد: ه میارائبه صورت زیر  
  

  
  )̇�( تغییرات ارتفاع  نمودار خروجی -4شکل 

  )�( ارتفاع  نمودار خروجی -5شکل 

  

  

  

  
  )�نرخ پیچ(  نمودار خروجی -6شکل 

  

  
  )�(زاویه حمله   نمودار خروجی -7شکل 

  

  
   )�( زاویه گاما  نمودار خروجی -8شکل 

  
  )�( زاویه پیچ  نمودار خروجی -9شکل 
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  )�( ضریب بار  نمودار خروجی - 10شکل 

  
  )����زاویه بالابر(  نمودار خروجی -11شکل 

  

  
  )��زاویه بردار رانش(  نمودار خروجی -12شکل 

  

کننده فازي و اعمال  سازي پارامترهاي کنترل پس از بهینه      

متغیرهاي طراحی بهینه شده در سیستم فازي، هواپیما با پایداري 

و به ارتفاع صفر رسید.  مناسب و قابل توجهی، مانور فرود را انجام داد

و  ḣ، تغییرات ارتفاع  �ضریب بار ،  α ، زاویه حمله γ گیري زوایاي اوج

، از محدوده صفر تجاوز به مقدار مطلوب رسیدند �نرخ زاویه پیچ 

چنین هواپیما  و در همین مقادیر مناسب ثابت ماندند. همنکردند 

  مرحله د مناسبانحرافات عمودي نامطلوبی نداشت و با الگوي فرو

  گلاید را به انجام رسانید.

  

  

  گیري نتیجه - 3

به مدل ریاضی سیستم  حیث که  الگوریتم تخصیص کنترل فازي، از این

هاي غیرخطی یا  تواند براي سیستم باشد، می تحت کنترل وابسته نمی

 هایی که ساختار نامعینی دارند، مورد استفاده قرار گیرد. سیستم

، در مقایسه با سایر NSGA-IIنی بر روش الگوریتم ژنتیک مبت

تواند براي  سازي، روشی بسیار قدرتمند است که می هاي بهینه روش

یافتن پاسخ بهینه سراسري در مدت زمان مناسب، براي مسائل کنترل 

بهینه مورد استفاده قرار گیرد. استفاده از روش تخصیص کنترل فازي 

کننده  ي پارامترهاي کنترلساز غیرخطی هواپیما، بهینه  براي سیستم

و سرانجام اعمال متغیرهاي  NSGA-IIفازي با استفاده از الگوریتم 

شود که با استفاده از روابط  طراحی بهینه شده در کنترلر، منجر می

ساده، حجم محاسباتی کم، دقت کافی، پایداري مناسب، رفتار 

را به ماموریت فرود هواپیما کم  دینامیکی مطلوب و تلاش کنترلی 

گیري، زاویه  انجام رسانید و متغیرهاي پروازي از جمله ارتفاع، زاویه اوج

حمله، شتاب عمودي، تغییرات ارتفاع و نرخ زاویه پیچ را به مقداري 

کلی سیستم کنترل پرواز واره  طرح ،13شکل مطلوب همگرا نمود. 

  دهد: طولی مبتنی بر منطق فازي را نشان می

  

  
  ی سیستم کنترل پرواز طولیکل واره طرح -13شکل 

  

توانایی بالایی در  روش تخصیص کنترل فازي دهد  مینتایج نشان 

در زمان نسبتا کوتاه و با همگرایی خروجی هواپیما به مقادیر مطلوب 

را دارا است و استفاده از منطق فازي و الگوریتم دقت مناسب 

کنترل ، رویکردهاي توانمندي براي طراحی سیستم سازي ژنتیک بهینه

   باشند.  میبراي فرودي مناسب و پایدار را  دارا پرواز طولی 

  

  فهرست علائم - 4

b دهنه بال هواپیما )ft(  

c وتر متوسط آیرودینامیکی )ft(  

C� ضریب پسا  

C��
  ضریب پساي برآ صفر 

C� ضریب برآ  

C� ضریب گشتاور چرخشی  

C��
  شیب منحنی برآ 

C��
 

نرخ تغییر ضریب گشتاور چرخشی به زاویه 

  لغزش جانبی

C��
  مشتق میرایی غلتش 

C� ضریب گشتاور پیچشی  

C��
نرخ تغییر ضریب گشتاور پیچشی به زاویه  

n
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  حمله

C��
  مشتق میرایی پیچش 

C� ضریب گشتاور گردشی  

C��
 

نرخ تغییر ضریب گشتاور گردشی به زاویه 

  لغزش جانبی

C��
  مشتق میرایی گردش 

I��  ممان اینرسی هواپیما حول محورx )(slug/ ft2  

I��  ممان اینرسی هواپیما حول محورy )(slug/ ft2  

I��  ممان اینرسی هواپیما حول محورz )(slug/ ft2  

Iꞷ وزن اینرسی  

M� احتمال جهش  

m  جرم هواپیما )(slug 

N  ب بارضری  

p  نرخ چرخش )(deg/s 

P  کروموزوم  

Q فشار دینامیکی  

q نرخ پیچش )(deg/s  

r نرخ گردش )(deg/s  

S مساحت ناخالص بال )ft2(  

SSE حداکثر میزان خطاي حالت ماندگار  

S��� مساحت مرجع بال )ft2(  

TR حداکثر میزان زمان صعود )s(  

PO ماکزیمم فراجهش  

α زاویه حمله )(deg  

β زاویه لغزش جانبی )(deg  

γ گیري زاویه اوج )(deg  

θ زاویه حالت )(deg  

ϕ زاویه چرخش )(deg  

δ زاویه دوران سطوح کنترل )(deg  

δ� زاویه دوران بالابر )(deg  

δ� زاویه دوران شهپر )(deg  

δ� زاویه دوران سکان عمودي متحرك )(deg  

δ� زاویه دوران بردار رانش )(deg  

σ انحراف از معیار  

η� شاخص توزیع تقاطع  

η� شاخص توزیع جهش  
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