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50

 پژوهشی مقاله 

پذیر با استفاده از  تعویق فلاتر جسم آزاد در هواپیمای انعطاف

 مربعی خطی کننده کنترل

 * سلمان شفقت

 پژوهشگر، مجتمع دانشگاهی هوافضا،

 دانشگاه صنعتی مالک اشتر 

 محمدعلی نوریان

 استادیار، مهندسی هوافضا 

 دانشگاه خواجه نصیرالدین طوسی 

 ایرانی سعید 

 دانشیار، مهندسی هوافضا

 دانشگاه خواجه نصیرالدین طوسی 

s.shafeghat@mut.ac.ir  noorian@kntu.ac.ir irani@kntu.ac.ir 

  

1403/ 04/ 20تاریخ پذیرش:  1403/ 03/03تاریخ دریافت:   

 چکیده

است که در اثر جفت شدن مود خمش آیروالاستیک  2های آیروالاستیک یکی از انواع ناپایداری 1جسم آزاد پدیده فلاتر

و به کارگیری کنترل    3دهد. با استفاده از مدل آیروسروالاستیکبال با مود تناوب کوتاه در دینامیک پرواز هواپیما رخ می

این رخداد را  حلقه بسته می  این پدیده در شرایط کاری هواپیما جلوگیری کرد و سرعت  از وقوع  افزایش داد. توان 

پذیر و مدل  های ناپایداری فلاتر جسم آزاد باشد شامل بال انعطافگیترین مدل هواپیمایی که قادر به نمایش ویژساده

است. در  برنولی شبیه سازی شده  -ای است. در این راستا سازه بال با استفاده از مدل تیر اویلردینامیک پرواز صفحه

سازی آیرودینامیک ناپایا استفاده شده است تا  بخش آیرودینامیک روی بال از تئوری حداقل متغیر حالت برای مدل

 4سازی سیستم در فضای حالت مناسب شود. در بخش کنترل، سطح کنترلی مورد استفاده الویتور شرایط برای مدل

استفاده شده و اثر اضافه کردن  برای تعویق فلاتر    6با فیلتر کالمن    5ی خط  یمربع  کننده  کنترل  باشد و از تئوری می

 های این کار مورد مطالعه قرار گرفته است.  کنترل حلقه بسته به سیستم در افزایش سرعت فلاتر جسم آزاد و محدودیت
 

برنولی، روش حداقل متغیر    -، فلاتر جسم آزاد، تیر اویلر ی کاملهواپیما  آیروسروالاستیسیته، مدل   :واژگان کلیدي

مربعی خطی کنندهحالت، کنترل

 مقدمه . 1

ای به در دینامیک هواپیمای کامل امکان رخداد پدیده

دارد. این پدیده از جفت شدن  نام فلاتر جسم آزاد وجود  

کوتاه  تناوب  مود  با  بال  آیروالاستیک  خمش   7مود 

می بوجود  هواپیما  پرواز  اوج  دینامیک  مسیر  در  آید. 

این  ارتفاعات پایین احتمال رخداد  گرفتن هواپیما در 

بالای هوا وجود دارد، در حالی   به علت چگالی  پدیده 

به علت پایین بودن چگالی  بالا،  ارتفاع پروازی  که در 

یابد. برای رفع  هوا احتمال وقوع این پدیده کاهش می

راهکار   نوع  دو  هواپیما  طراحی  حین  در  مشکل  این 
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

روش از  استفاده  با  اول  روش  در  دارد.  های  وجود 

توان هواپیما غیرفعال مانند افزایش استحکام سازه می

ناحیه ایمن قرار داد، که   پروازی در  را در تمام مسیر 

شود البته این راه حل موجب بالا رفتن وزن هواپیما می

های فعال که مطلوب طراحان نیست. راه حل دوم روش

مانند استفاده از کنترل حلقه بسته برای جلوگیری از  

باشد که در مسیر اوج  وقوع پدیده فلاتر جسم آزاد می

دارد تا هواپیما به ارتفاع  سیستم را ایمن نگه می  ،گرفتن

 پروازی مطلوب خود برسد. 

از سال آزاد  اینکه پدیده فلاتر جسم  پیش با وجود  ها 

های اخیر با توجه به  شناسایی شده است، ولی در سال

از مواد جدید  به علت استفاده  سبک شدن هواپیماها 

کامپوزیت وهم مانند  آمدن  ها،  وجود  به  چنین 

بندی جدید و به دنبال آنها امکان هواپیماهایی با پیکره

های پروازی عملیاتی، مطالعه وقوع این پدیده در سرعت

 بر روی این پدیده مورد توجه محققین قرار گرفته است. 

به   محققین  از  برخی  پدیده،  این  مطالعه  راستای  در 

و برخی    ]2-1[اند  گیری این پدیده پرداختهاساس شکل 

دیگر اثر پارامترهای مختلف مانند سفتی خمشی بال، 

موقعیت موتور بر روی    ]3[وزن بالانس جرمی نوک بال،  

استاتیکی    ]5-4[بال   حاشیه  را    ]6[و  پدیده  این  در 

دادند قرار  مطالعه  همکاران  .  مورد  و    [ 7]شفقت 

غیرخطی بوجود آمده در اثر این پدیده مانند   ناپایداری

نوسانات سیکل حد و اثر پارامترهای مختلف در دامنه  

نهایت   در  دادند.  قرار  رسیدگی  مورد  را  نوسانات  این 

به چگونگی برطرف کردن    ]9 -8[تعدادی از محققین 

پرداخته غیرفعال  شکل  به  مسئله    به   یانل یااند.  این 

و   یخمش تیصلب مانند ییهاتیعدم قطع ریتاث یبررس

و به    فلاتر  یهانمودار  در  مایجرم بال و طول بدنه هواپ

پرداخته    آزاد  جسم تبع آن در سرعت و فرکانس فلاتر  

 .  [10است ]

کمک   به  بال  فلاتر  تاخیر  و  وقوع  از  جلوگیری  بحث 

مورد روش دیرباز  از  فعال  آیروالاستیک  کنترل  های 

توجه محققین بوده است. در نتیجه منابع زیادی در این  

های کنترلی متنوعی  باشد و روش حوزه در دسترس می

برای این کار استفاده شده است. ایکسیانگ و همکاران  

مقاوم استفاده کردند و بیان   LQRاز یک کنترل     ]11[

داشتند که این کنترل برای سیستم آیروسروالاستیک 

باشد. میروویچ  مناسب می 8چندخروجی  -چند ورودی 

-کنترل هواپیمای کاملا انعطافدر    ]13  -12[و توزکو

کنترلپ این  از  کالمن  ذیر  فیلتر  یک  افزودن  با  کننده 

برای    LQG9از روش    ]14[استفاده کردند. ماخوبادی  

تعویق فلاتر مود متقارن و نامتقارن در هواپیما استفاده 

تا    .کرد افزایش    23او توانست سرعت فلاتر را  درصد 

تیز   کنترل  ]15[دهد.  Hکننده  یک  
برای     بهینه 

ای و به تبع آن تعویق فلاتر توسعه  افزایش میرایی سازه

 داد.  

های متنوع برای تعویق فلاتر بال، با وجود انجام پژوهش

مطالعات کمی در زمینه تعویق فلاتر جسم آزاد به روش  

 ]16[است. اشمیت و همکاران کنترل فعال، انجام شده

عمل تعویق فلاتر جسم آزاد را با دو کنترل کلاسیک و  

نوع   دو  هر  با  و  داده  قرار  مطالعه  مورد  متغیره  چند 

کننده توانستند به هدف خود دست پیدا کنند. کنترل

آنها اشاره دارند که استفاده از کنترل در حوزه فرکانس 

ساده بوده و هم برای مطالعه تحلیلی از وضوح    هم نسبتاً

می برخوردار  از  آن   .باشدخوبی  خود  کار  در  ها 

مدلنآیرودی برای  پایا  روی  امیک شبه  نیروهای  سازی 

برای تعویق فلاتر استفاده   10برآافزا بال و  سطوح کنترل  
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52

همکاران   و  زو  سیستم    ]17[کردند.  یک 

یک  از  استفاده  با  را  زمان  با  متغیر  آیروسروالاستیک 

آن کنترل دادند.  قرار  بررسی  مورد  مقاوم  از کننده  ها 

روش اجزای محدود برای به دست آوردن شکل مودها 

فرکانس نیروهای و  انتقال  برای  و  سازه  طبیعی  های 

آیرودینامیکی از فضای فرکانس به زمان از تقریب توابع  

 گویا استفاده کردند. 

بال  با  کامل  هواپیمای  مدل  از  حاضر  پژوهش  در 

صفحهانعطاف پرواز  دینامیک  فرض  با  برای  پذیر  ای، 

سازی سیستم کنترلی که قادر به تعویق انداختن  پیاده

-فلاتر جسم آزاد باشد، استفاده شده است. برای مدل

اویلر تیر  مدل  از  بال  سازه  درجات    -سازی  با  برنولی 

است.  شده  استفاده  پیچش  و  خمش  آزادی 

آیرودینامیک روی بال ناپایا و توسط روش حداقل متغیر 

حالت تقریب زده شده است که منجر به مدل با حداقل 

به  شود. مدل دینامیک پرواز صفحهمرتبه می قادر  ای 

می هواپیما  کوتاه  تناوب  از  نمایش مود  یکی  باشد که 

در   است.  آزاد  فلاتر جسم  در  کننده  شرکت  مودهای 

از کنترلبخش کنتر شود استفاده می  LQRکننده  ل، 

و   سیستم  نویز  اثرات  کالمن،  فیلتر  از  استفاده  با  که 

کند. لازم به ذکر  گیری را نیز در کنترل  لحاظ میاندازه

است در کارهای مشابه برای رسیدگی به کنترل پدیده 

-هواپیما از مدل سازه فلاتر جسم آزاد برای حل بخش

است، در صورتیکه در    محدود استفاده شده  اجزایهای  

تحلیلی روش  بکار  -کار حاضر  فرضی  تقریبی مودهای 

می که  معادلات رفته  ماتریس  ابعاد  کاهش  با  تواند 

گردد،  کنترل  سیستم  کارآمدی  موجب  حرکت 

و میرایی   فرکانس  نمودارهای  کار حاضر  در  همچنین 

برای بررسی تاثیر اضافه نمودن کنترل به سیستم در 

در   و  است  شده  استفاده  هواپیما  آیروالاستیک  رفتار 

می داده  نشان  سطوح  ادامه  دوران  نرخ  قید  که  شود 

ب باید ه  کنترل،  مشابه،  کارهای  در  دوران  زاویه  جای 

برای اعمال محدودیت در به تاخیر انداختن فلاتر جسم  

 آزاد مد نظر قرار گیرد. 

 معادلات حاکم . 2

کنش متقابل دینامیک پدیده فلاتر جسم آزاد از برهم

آید. از پرواز هواپیما و آیروالاستیسیته بال به وجود می 

این بخش معادلات به سه دسته معادلات  این رو، در 

و   بال  آیروالاستیسیته  هواپیما،  پرواز  دینامیک 

شود، که به صورت کنش بین این دو، تقسیم میبرهم

 کدام پرداخته خواهد شد. جداگانه به هر 

 معادلات دینامیک پرواز .1.2

مطابق  پرواز  دینامیک  معادلات  آوردن  به دست  برای 

 هاال و تغییرشکلب  ،دستگاه مختصات هواپیما. 1شکل  

صفحه  حرکت  گرفته  فرض  نظر  در  هواپیما  برای  ای 

است. در نتیجه این فرض، درجات آزادی مودهای شده

حرکت  و    11انتقالیجسم صلب هواپیما شامل حرکت  

درجه  می   12پیچشی  دو  این  ترکیب  درنتیجه  که  شود 

 شود.  آزادی، مود تناوب کوتاه برای هواپیما حاصل می

 

 هاال و تغییرشکلب  ،دستگاه مختصات هواپیما.  1شکل 
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

معادلات  تعادل برای سیستم دو درجه آزادی به ترتیب 

:]18[زیر است 

[
0 0
0 𝐼𝑦𝑦

] {
𝛼̈
𝛳̈𝑅
} [
(𝑚𝑈 − 𝑍𝛼̇) −(𝑍𝑞 + 𝑈)

−𝑀𝛼̇ −𝑀𝑞
] {
𝛼̇
𝛳̇𝑅
} [
−𝑍𝛼 0
−𝑀𝛼 0

] {
𝛼
𝛳𝑅
} = 0 (1 ) 

هواپیما    پیچشو زاویه   زاویه حمله𝛳𝑅 و   𝛼 جایی که  

سرعت، جرم و ممان اینرسی    𝐼𝑦𝑦و    𝑈   ،𝑚باشند.  می

 و 𝑍𝛼 ،𝑀𝛼  ، 𝑍𝛼̇  ،𝑀𝛼̇ ،𝑍𝑞بوده و   𝑦هواپیما حول محور 

𝑀𝑞    آیرودینامیکی پایداری  در  مشتقات  که  هستند 

 اند. معرفی شده ]16[مرجع 

 معادلات آیروالاستیسیته بال  .2.2

  ر یت  فرض  با  بال  کیروالاستی آ  معادلات  بخش  نیا  در

  حداقل   یایناپا  کینامیرودیآو    سازه  یبرا  یبرنول    -لر یاو

 . دیآیدست مه حالت ب متغیر

 معادلات دینامیک سازه. 1.2.2

ای است که تحت بارهای آیرودینامیکی قرار بال سازه 

دارد. از آن جایی که بال در کار حاضر از نسبت منظری 

توان آن را با دقت قابل قبولی  بالایی برخوردار است می

برنولی مدل کرد، که دارای درجات   -با فرض تیر اویلر

می پیچش  و  صفحه  خارج  این  باشد.آزادی خمش  با 

 باشد: تفاسیر معادلات دینامیک سازه به شکل زیر می

𝑚𝑤𝑤̈ − 𝑚𝑤𝑒𝑦𝛳̈ + 𝐸𝐼ζ𝑣
𝑖𝑣 = 𝐿𝑎 

𝐽𝜉𝛳̈ − 𝑚𝑤𝑒𝑦𝑤̈ − 𝐺𝐽𝜉𝛳
′′ = 𝑀𝑒𝑎 

(2 )  

فاصله    𝑒𝑦و    𝑚𝑤جایی که   و  بال  واحد طول  بر  جرم 

بال می جرم  از مرکز  الاستیک  بالانویس   باشند،محور 

 𝑖𝑣    بترتیب مشتقات چهارم و دوم نسبت به متغیر   ′′و

ممان اینرسی بر واحد   𝐺𝐽𝜉و   𝐽𝜉 ، 𝐸𝐼ζ  باشند.مکان می

طول، صلبیت خمشی خارج صفحه و صلبیت پیچشی 

، 𝑥𝑤شود،  دیده می  1شکل  باشند. همان طور که در  می

𝑦𝑤   و 𝑧𝑤  راستاهای دستگاه مختصات بال هستند، که

بال می وتر و ضخامت  دهانه،  راستای  در  ترتیب  -به 

بال    ζو     𝜉  ،𝜂باشند.   مختصات  دستگاه  راستاهای 

می یافته  با تغییرشکل  متناظر  ترتیب  به  که  باشند، 

-در بال تغییرشکل نیافته می  𝑧𝑤و     𝑥𝑤  ،𝑦𝑤 راستاهای  

همچنین،   ممان  𝑀𝑒𝑎  و   𝐿𝑎 باشند.  و  نیرو 

 دهند. آیرودینامیکی بال را نشان می

 معادلات آیرودینامیک بال  .2.2.2

بال برای  در  نواری  تئوری  بالا  منظری  نسبت  با  های 

سازی نیروهای آیرودینامیکی منجر به نتایج قابل مدل

آیروالاستیسیته می از  قبول در حل مسئله  یکی  شود. 

مدل تئودورسن این  توسط  بر    13ها  که  شده  پیشنهاد 

مبنای آن، برآ و ممان اعمال شده به  بال به شکل زیر  

:  ]19[قابل بیان است 
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𝐿𝑎 = 2𝜋𝜌∞𝑈𝑏𝐶(𝑘) × [𝑈𝛳 −
𝜕𝑤

𝜕𝑡
+ 𝑏 (

1

2
− 𝑎)

𝜕𝛳

𝜕𝑡
] + π𝜌∞𝑈𝑏

2[𝑈
𝜕𝛳

𝜕𝑡
−
𝜕2𝑤

𝜕𝑡2
𝑏𝑎
𝜕2𝛳

𝜕𝑡2
] 

 

𝑀𝑒𝑎 = 𝑏 (
1

2
+ 𝑎)𝐿 − π𝜌∞𝑈𝑏

3 × [𝑈
𝜕𝛳

𝜕𝑡
−
1

2

𝜕2𝑤

𝜕𝑡2
+ 𝑏 (

1

8
−
𝑎

2
)
𝜕2𝛳

𝜕𝑡2
] 

(3 ) 

مشخص است این معادلات  3همان طور که در معادله 

𝑘وابسته به ترم فرکانس کاسته )  = 𝑏𝜔/𝑈باشند (، می

-که این مسئله استفاده از این معادلات را برای فرمول

کند. برای بندی کنترل در فضای حالت دچار مشکل می

برطرف کردن این مشکل، عبارات آیرودینامیکی توسط  

تقریب زده شده از روش  .اندتوابع گویا  برای  برخی  ها 

و روش حداقل    15، راجر 14این کار، عبارت از تقریب پد

حالت کارپل  می  16متغیر  حداقل    ]20[باشند.  روش 

بهینه روند  یک  در  را  حالت  مرتبه  متغیر  که  سازی 

را حداقل می فضای حالت  داد و سیستم  توسعه  کرد، 

مهیا  آیروسروالاستیک موثر  تحلیل  برای یک  را  بستر 

با جایگزینی عبارات  از طرفی  به این صورت که  کرد. 

فرکانس کاسته با عبارات گویا حاوی چند متغیر حالت 

جدید، مدل را برای نمایش به شکل ماتریسی سازگار  

برای   که  حالت،  فضای  در  استفاده  برای  مدل  تا  کرد 

چند خروجی    -های چند ورودی  کنترل سیستم   تحلیل

لازم است، مهیا شود. از طرفی دیگر با استفاده از یک 

بهینه برای  روش  را  حالت  متغیرهای  حداقل  سازی، 

کم   با  تا  کرد  استفاده  آیرودینامیکی  عبارات  تخمین 

رآمدتر کند. در کردن ابعاد مدل، سیستم کنترل را کا

متغیر حالت استفاده شده   کار حاضر نیز از روش حداقل

مرجع   در  روش  این  جزئیات  که  قابل     ]20[است 

 دسترسی است. 

بر   .3-2 و هممعادلات  پرواز  دینامیک  کنش 

 آیروالاستیسیته 

حمله ناشی از  زاویه حمله کل در هواپیما از جمع زاویه  

آید و دینامیک پرواز و آیروالاستیسیته بال به وجود می

کنش بین معادلات دینامیک  این منجر به عبارات برهم

گردد. زاویه حمله بال با پرواز و آیروالاستیسیته بال می

بیان  قابل  زیر  شکل  به  پایا  شبه  آیرودینامیک  فرض 

 است:

𝛼𝑡 = 𝛼𝑅 + 𝛼𝐸 (4 ) 

به ترتیب زاویه حمله صلب و زاویه  𝛼𝐸 و     𝛼𝑅که در آن 

  6و    5باشند که به ترتیب از روابط  حمله الاستیک می

 آیند:به دست می

𝛼𝑅 = 𝛼 +
𝑑𝜃̇𝑅
𝑈

 (5 ) 

 

𝛼𝐸 = 𝛳 +
𝑣̇

𝑈
 (6)   

فاصله بین مرکز آیرودینامیکی بال با مرکز     𝑑 آن که در  

کل،   زاویه حمله  است.  هواپیما  معادلات  𝛼𝑡ثقل  در   ،

آیروالاستیک بال باید جایگزین زاویه حمله الاستیک و  

در معادلات دینامیک پرواز جایگزین زاویه حمله صلب  

-های جفت شده شکل میشود و به این ترتیب عبارت

شوند: ماتریسی زیر بیان میگیرند که به فرم 
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[
𝐌𝑅𝑅 𝐌𝑅𝐸

𝐌𝐸𝑅 𝐌𝐸𝐸
] {
𝒙̈𝑅
𝒙̈𝐸
} + [

𝐂𝑅𝑅 𝐂𝑅𝐸
𝐂𝐸𝑅 𝐂𝐸𝐸

] {
𝒙̇𝑅
𝒙̇𝐸
} + [

𝐊𝑅𝑅 𝐊𝑅𝐸
𝐊𝐸𝑅 𝐊𝐸𝐸

] {
𝒙𝑅
𝒙𝐸
} = 𝟎 (7 ) 

اشاره به بخش صلب و الاستیک دارند    𝐸و     𝑅که    جایی

سیستم   حالت  متغیرهای  همچنین  𝒙𝑅و  =

{𝛼 𝛳𝑅}
T   و𝒙𝐸 = {𝑤 𝛳}T باشند. می 

 کنترل  .4.2

هدف از کنترل در کار حاضر به تعویق انداختن فلاتر  

-باشد. بدین منظور، از روشجسم آزاد در هواپیما می

و    و  ∞LQR،LQG  ،  𝐻های کنترل متنوعی از قبیل  

می دیگر  از  انواع  حاضر  کار  در  کرد.  استفاده  توان 

می    LQRکنترل سادگی استفاده  عین  در  که  شود 

می و  داشته  را  نویز  اثرات  کردن  لحاظ  تواند قابلیت 

همزمان با افزایش سرعت فلاتر اثر اغتشاشات و نویز را  

در   کند.  خنثی  برای  پیادهنیز  کنترلی  سیستم  سازی 

سطوح کنترلی دم افقی یعنی  تعویق فلاتر جسم آزاد از  

شود. دلیل انتخاب الویتور این است  الویتور استفاده می

که دم افقی، به علت فاصله زیاد دم با مرکز ثقل هواپیما 

کوتاه  تناوب  مود  در  بزرگی  نقش  بال،  با  مقایسه  در 

این که آیرودینامیک بر روی دم هواپیما دارد. به دلیل  

به صورت پایا فرض شده، نیروی برآی ناشی از الویتور  

 به شکل زیر قابل بیان است: 

𝐿𝑒 = 𝑞𝑆𝑒𝐶𝐿𝛿𝑒𝛿𝑒 (8 ) 

به ترتیب فشار دینامیکی،    𝛿𝑒و    𝑞   ،𝑆𝑒  ،𝐶𝐿𝛿𝑒 که در آن 

-مساحت الویتور، ضریب برآ و زاویه حمله الویتور می

 باشند.  

چند  -سیستم کنترل هواپیما یک سیستم تک ورودی  

های کنترلی در  سازی روشخروجی بوده و برای پیاده

سیستم فضای  چنین  در  را  حرکت  معادله  باید  هایی 

بصورت زیر قابل بیان  7حالت نوشت. در نتیجه معادله 

 است:

𝐌𝐱̇ + 𝐊𝐱 = 𝐁′𝑢 (9 ) 

 جایی که  

𝐱 = {𝛼 𝛳𝑅 𝛳̇𝑅 𝛈𝐸1
𝛈𝐸2 𝛈𝑀} (10 ) 

𝜼𝐸1که در آن  = {
𝛈𝑤𝑖 𝛈𝜃𝑖}  ،𝛈𝐸2 = {𝛈̇𝑤𝑖 𝛈̇𝜃𝑖}  

ترم حالت  و  متغیرهای  بال  الاستیک  بردار   𝛈𝑀های 

باشند. متغیرهای حالت روش حداقل متغیر حالت می

 𝑢  بردار متغیرهای ورودی است که در اینجا اسکالر و

 برابر زاویه الویتور است:

(11 ) 𝑢 = 𝛿 

ماتریس ضرایب متغیرهای ورودی و به شکل زیر   ′𝐁و  

 باشد. می

 

 

(12 ) 

𝐁′ =

[
 
 
 
 
𝑍𝑒
0
𝑀𝑒
0
⋮ ]
 
 
 
 

 

 که در آن

 

(13 ) 
𝑍𝑒 = (1 −

𝑑𝜀

𝑑𝛼
)𝐶𝐿𝛿𝑒𝑆𝑒𝑞∞ 

𝑀𝑒 = (1 −
𝑑𝜀

𝑑𝛼
)(𝑋Ref

− 𝑋𝐴𝐶𝐻)𝐶𝐿𝛿𝑒𝑆𝑒𝑞∞ 

𝑑𝜀عبارات  

𝑑𝛼
    ،𝑋Ref    و𝑋𝐴𝐶𝐻   گرادیان  ه  ب ترتیب 

مرکز  17فروریزش  و  هواپیما  جرم  مرکز  موقعیت   ،
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هواپیما   مختصات  دستگاه  در  افقی  دم  آیرودینامیک 

 .  ]15[باشند می

در نهایت معادله حرکت به فرم کنترلی زیر قابل ارائه  

 است:

𝐱̇ = 𝐀𝐱 + 𝐁𝐮 (14 ) 

 که در آن

𝐀 = 𝐌−𝟏𝐊 

𝐁 = 𝐌−𝟏𝐁′ 
(15 ) 

است    𝐮در کنترل هدف پیدا کردن یک بردار کنترلی  

که این بردار حالت   را به صفر برساند،   𝐱که بردار حالت  

به این منظور از    .تواند در اثر اغتشاشات بوجود آیدمی

که در  شودیم استفاده یخط یمربع کننده یک کنترل

 :دهدیم  بدست  را  ر یز  نهیبه  کنترل  بردار 𝐊  س یماترآن  

𝐮(𝑡) = −𝐊𝐱(𝑡) (16 ) 

 :شود ممینیم  ریکه شاخص عملکرد ز یبه نحو 

J = ∫ (𝐱∗𝐐𝐱+ 𝐮∗𝐑𝐮)𝑑𝑡
∞

0

 (17)   

آن   در  متقارن  ماتریس  𝐐که  مثبت  معین  نیمه  های 

یک ماتریس معین مثبت متقارن حقیقی   𝐑   حقیقی و 

بصورت    𝐊باشد. با اعمال شرط بهینه سازی ماتریس  می

 :]12[آیدزیر بدست می

𝐊 = 𝐑−𝟏𝐁∗𝐏 (18 ) 

-زیر بدست می 18ازحل معادله ریکاتی 𝐏که ماتریس  

 :آید

𝐀∗𝐏 + 𝐏𝐀− 𝐏𝐁𝐑−𝟏𝐑𝐁∗𝐏 +𝐐 = 𝟎 (19 ) 

باید از بردار حالت اطلاع    14  برای به کار بردن معادله

آید. رابطه بین بردار  گیری بدست میداشت که با اندازه

 باشد.  خروجی و بردار حالت به ترتیب زیر می

𝐲 = 𝐂𝐱 (20 ) 

است که تمام  آید ایناما مشکلی که در اینجا پیش می 

باشند گیری قابل حصول نمیمتغیرهای حالت با اندازه

در نتیجه     باشند،و تنها بخشی از آنها در دسترس می

به   آن  معادله  که  شود،  زده  تخمین  حالت  بردار  باید 

 شکل زیر است: 

𝐱̂̇ = 𝐀𝐱̂ + 𝐁𝐮+𝐊0[𝒚 − 𝐂𝐱̂] (21 ) 

آن   در   و     𝐱̂که  زده شده   𝐊0  بردار حالت تخمین 

باشد. با جایگذاری معادله گر میماتریس بهره مشاهده

 داریم:  14در معادله  21

𝐞̇(𝑡) = [𝐀 − 𝐊𝟎𝐂]𝐞(𝑡) (22 ) 

 جایی که 

𝐞(𝑡) = 𝐱(𝑡) − 𝐱̂(𝑡) (23 ) 

 باشد. بردار خطا می 

این است که در یک زمان    22هدف کنترل در معادله  

مشخص خطا را به صفر برساند. هنگامی که از کنترل  

می استفاده  حالت  فیدبک  تخمین  بردار  از  باید  شود 

نیست.  دسترس  در  حالت  بردار  زیرا  شود  استفاده 

 گردد: با معادله زیر جایگزین می 16 درنتیجه معادله

 𝐮(𝑡) = −𝐊𝐱̂(𝑡) (24 ) 

به صورت زیر    14  ، معادله24  و   23با استفاده از معادله  

 گردد:بازنویسی می

𝐱̇(𝑡) = [𝐀 − 𝐁𝐊]𝐱(𝑡) + 𝐁𝐊𝐞(𝑡) (25 ) 

 خواهیم داشت:  25و   22ی هابا تجمیع معادله
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[
𝐱̇(𝑡)

𝐞̇(𝑡)
]

= [
𝐀 − 𝐁𝐊 𝐁𝐊
0 𝐀 − 𝐊0𝐂

] [
𝐱(𝑡)

𝐞(𝑡)
] 

 

(26 ) 

های ، قطب26  به علت بالامثلثی بودن ماتریس معادله

از قطبگر میمشاهده کننده های کنترلتواند مستقل 

 انتخاب شود. 

دارد،  قرار  نویز  دسته  دو  تاثیر  تحت  کنترلی  سیستم 

اول   میدسته  سیستم  خود  نویزهای  که  شامل  باشد 

سادهمی اثر  در  آمده  بوجود  از خطاهای  ناشی  -تواند 

سازی مدل باشد و دسته دوم نویزهای خروجی سیستم  

آید. است که در اثر نویز موجود در سنسورها بوجود می

نویزها باید در فرآیند کنترل لحاظ شوند تا از کارکرد  

بدین  اطمینان حاصل گردد.  مطلوب سیستم کنترلی 

بهره   ماتریس  آوردن  دست  به  برای  اینجا  در  منظور 

فیلتر  مشاهده به  منتهی  که  اتفاقی  روش  یک  از  گر 

شود. بدین منظور  شود، استفاده میمی 19بوسی -کالمن

 شوند:به صورت زیر بیان می  20و   (14)معادلات 

𝐱̇(𝑡) = 𝐀𝐱(𝑡) + 𝐁𝐮(𝑡) + 𝐯(𝑡) (27 ) 

𝒚(𝑡) = 𝐂𝐱(𝑡) + 𝐰(𝑡) (28 ) 

گیری  نویز اندازه 𝐰(𝑡) نویز سیستم و    𝐯(𝑡)که   جایی

می سنسورها  به  طور  مربوط  به  نویزها  این  و  باشد. 

نویز   میمعمول  بهره سفید  ماتریس  نهایت  در  باشند. 

 آید: گر بدست میمشاهده

𝐊0 = 𝐐
′𝐂T𝐖−1 (29 ) 

-ازحل معادله ریکاتی زیر بدست می ′𝐐که ماتریس  

 :آید

𝐀𝐐′+𝐐′𝐀T+𝐕 −𝐐′𝐂T𝐖−1𝐂𝐐′ = 𝟎 (30 ) 

تعیین گردد، به این منظور فرض    𝐂حال باید ماتریس 

شود از سه سنسور استفاده شده است. سنسور اول  می

مرکز ثقل هواپیما، سنسور دوم در محل اتصال بال   در

به بدنه و سنسور سوم در لبه حمله و نوک دهانه بال 

کند و  قرار دارد. رابطه بین سرعتی که سنسور ثبت می

 متغیرهای حالت به ترتیب زیر است: 

 سرعت در مرکز ثقل هواپیما:

(31 ) 𝑣𝑓 = 𝑈𝛼 

 سرعت در محل اتصال بال به بدنه:

(32 ) 𝑣𝑓𝑤 = 𝑈𝛼 + 𝑑𝑤𝜃̇𝑅 

ثقل    𝑑𝑤که   مرکز  تا  بدنه  به  بال  اتصال  محل  فاصله 

 باشد.هواپیما می

 سرعت لبه حمله در نوک بال:

می ثبت  بال  نوک  در  سنسور  که  برآیند سرعتی  کند 

 ( هواپیما  پلانج  حرکت  حرکت  𝑈𝛼سرعت    پیچش (، 

 هواپیما  

(𝑑𝑤 + 𝑦𝑤)𝜃̇𝑅 سرعت ناشی از جابجایی خمشی بال ،

(𝑤̇)  و سرعت ناشی از پیچش بال حول محور الاستیک

(𝑦𝑤𝜃)̇ باشد، درنتیجه خواهیم داشت: می 

(33 ) 𝑣𝑤 = 𝑈𝛼(𝑡) + (𝑑𝑤 + 𝑦𝑤)𝜃̇𝑅(𝑡)

+ Φ𝑤(𝑥𝑠)𝜂̇𝑤
+ 𝑦𝑤Φ𝛳(𝑥𝑠)𝜂̇𝛳 

ترتیب شکل مودهای  ه  ب  𝑥𝑠و     Φ𝑤     ،Φ𝛳که در آن  

قرارگیری سنسور  تیر و شفت یکسر درگیر و موقعیت  

 باشند.بر روی دهانه بال می

ماتریسی زیر   این سه رابطه سرعت به شکل  درنهایت 

قابل بیان است:
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(34 ) 

 

{

𝑣𝑓
𝑣𝑓𝑤
𝑣𝑤
} = [

𝑈 0 0               𝟎 𝟎
𝑈 0 𝑑𝑤           𝟎 𝟎

𝑈 0 𝑑𝑤 + 𝑦𝑤  𝟎 𝟎

𝟎                   𝟎                          
 𝟎                    𝟎                          
{Φ𝑤(𝑥𝑠)}1×𝑖 {y𝑤Φ𝛳(𝑥𝑠)}1×𝑖

{𝟎}1×𝑛
{𝟎}1×𝑛
{𝟎}1×𝑛

]

{
 
 
 

 
 
 
𝛼
𝜃𝑅
𝜃̇𝑅
𝛈𝑤𝑖
𝛈𝛳𝑖
𝛈̇𝑤𝑖
𝛈̇𝛳𝑖
𝛈𝑀}

 
 
 

 
 
 

 

برای    𝑖 اندیسجایی که   انتخابی  تعداد مود  به  مربوط 

تعداد جمله برای تقریب    𝑛خمش یا پیچش و اندیس  

-آیرودینامیک ناپایا در روش حداقل متغیر حالت می

  20همان معادله    34باشد. قابل ذکر است که معادله  

آید: به شکل زیر بدست می 𝐂 است، در نتیجه ماتریس 

 

(35 ) 
𝐂 = [

𝑈 0 0               𝟎 𝟎
𝑈 0 𝑑𝑤           𝟎 𝟎

𝑈 0 𝑑𝑤 + 𝑦𝑤  𝟎 𝟎

𝟎 𝟎
𝟎 𝟎

{Φ𝑤(𝑥𝑠)}1×𝑖 {y𝑤Φ𝛳(𝑥𝑠)}1×𝑖

{𝟎}1×𝑛
{𝟎}1×𝑛
{𝟎}1×𝑛

] 

 ج ینتا    .3

جفت  معادلات  اعتبارسنجی  به  ابتدا  نتایج  بخش  در 

شود، شده دینامیک پرواز و آیروالاستیسیته پرداخته می

با رسم پاسخ ادامه   اثردر  به  کننده کنترل  های زمانی 

شود در رفتار دینامیکی و ارتعاشی هواپیما پرداخته می

کردن   اضافه  اثر  فلاتر  نمودارهای  رسم  با  آخر  در  و 

کنترل حلقه بسته به سیستم در مودهای جفت شونده 

 گیرد.  در فلاتر جسم آزاد مورد مطالعه قرار می

 اعتبارسنجی .1.3

برهم معادلات  اعتبارسنجی  به  بخش  این  کنش در 

-آیروالاستیک با معادلات دینامیک پرواز پرداخته می

قطب موقعیت  نمودار  کار  این  برای  عنوان  شود.  به  ها 

کوتاه  تناوب  مود  سه  برای  جریان  سرعت  از  تابعی 

با  بال در مقایسه  هواپیما و مودهای خمش و پیچش 

رسم شده است. مشخصات هواپیمای مورد   ]10[مرجع  

آمده است، که مورد مطالعاتی در   1  مقایسه در جدول 

  ی تئورباشد. با توجه به یکسان بودن  کار حاضر نیز می

 تطابق 2شکل  در   جینتا  که  دید  توانی م  ،یکینامیرودیآ

  .دارند گریکدی با یخوب اریبس
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

مود تناوب کوتاه،  هایقطب موقعیت نمودار  سهی مقا. 2شکل 

 ]10[بال کار حاضر با مرجع  چشیخمش و پ

 . مشخصات هواپیما 1جدول

 مقدار  واحد  نماد  پارامتر

 𝑐 m 829/1 ر بالتو

𝑐𝑡 وتر دم  m 3/0 

 𝐿 m 096/6 دهانه بال

 𝐿𝑡 m 2/2 دهانه دم

  کیمرکز الاست تیموقع

 بال

𝑥𝑒.𝑎. m c6096/0 

 𝑥𝑐.𝑔. m c7925/0 مرکز جرم بال تیموقع

 𝑚𝑤 kg/m 7187 /35 بر واحد طول بال جرم

 𝑚 kg 1351 مایکل هواپ جرم

بال  ینرسیا ممان  

 ( کی)حول مرکز الاست

𝐽𝜉 kg.m 695 /35 

ما یهواپ ینرسیا ممان  

 )حول مرکز جرم(

𝐼𝑦𝑦  kg.m2 1400 

 𝐺𝐽𝜉 N.m2 989000 بال  یچشیپ تیصلب

 𝐸𝐼𝜂 N.m2 9765000 بال  یخمش تیصلب

مرکز   فاصله

بال از   یکینامیرودیآ

 دم یکینامیرودیمرکز آ

𝐷 m 5 

 𝐶𝐿𝛿𝑒  π2 ضریب برآی الویتور

 

تعویق فلاتر جسم آزاد و چگونگی رفتار . 2.3

 مودها در سیستم کنترل حلقه بسته

برای به تعویق انداختن فلاتر جسم آزاد در کار حاضر  

استفاده شده است. نحوه عملکرد    LQRکنندهاز کنترل

به این صورت است که در یک سرعت مشخص بالاتر از  

سرعت فلاتر حلقه باز، ماتریس بهره سیستم کنترلی به 

آید، سپس با اضافه کردن این ماتریس بهره  دست می

آید به معادلات حرکت، یک سیستم جدید به دست می 

که در سرعتی بالاتر از سرعت فلاتر جسم آزاد، پایدار 

 است.

برای نمایش چگونگی اثرگذاری کنترل حلقه بسته بر  

های سیستم، رفتار مودهای موثر در پدیده روی ویژگی

گیرد. بدین منظور فلاتر جسم آزاد مورد مطالعه قرار می

ویژه  تغییرات   نسبت به سرعت، بخش حقیقی مقادیر 

همچنین و  4ل  به سرعت، شک   فرکانس نسبت،  3شکل 

، برای دو سیستم بدون  5شکل  ها،  نمودار موقعیت قطب

  3شکل  و با کنترل نشان داده شده است. با توجه به  

  m/s  150توان دریافت که سرعت فلاتر جسم آزاد از   می

افزایش یافته است با مقایسه نمودارهای    m/s  180به   

شود که کنترل حلقه بسته  مشخص می  4و    3  هایشکل 

ویژه   مقادیر  حقیقی  بخش  روی  بر  اثر    بیشتر  مودها 

 آنها.   باشد تا بر روی فرکانسگذار می

 

 یبرا بر حسب سرعت بخش حقیقی مقادیر ویژهنمودار  .3 شکل

  در   آمده  بدست  بهره  سی)ماتر  کنترل  با  و کنترل  بدون  حالت  دو

  ( m/s 160 سرعت
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60

 

  بدون حالت دو یبرا بر حسب سرعت فرکانسنمودار  . 4 شکل

  m/s سرعت در آمده  بدست بهره سی)ماتر کنترل با و کنترل

160 ) 

 

  بخش حقیقی مقادیر ویژهبر حسب  فرکانس  نمودار .5 شکل

  بدست  بهره  سی)ماتر کنترل با و کنترل بدون حالت دو یبرا

 (  m/s 160 سرعت در آمده

های موثر در فلاتر جسم  ها و میراییمقایسه فرکانس .2جدول 

 m/s 150آزاد در حالت عدم حضور و حضور کنترل در سرعت 

بخش  

حقیقی  

مقادیر 

مود   ویژه

خمش اول  

 بال 

(𝐫𝐚𝐝/𝐬) 

بخش  

حقیقی  

مقادیر 

مود   ویژه

تناوب  

 کوتاه 

(𝐫𝐚𝐝/𝐬) 

فرکانس  

خمش  

 اول بال 

(𝐫𝐚𝐝/𝐬) 

فرکانس  

تناوب  

کوتاه  

(𝐫𝐚𝐝/𝐬) 

 مدل/کمیت 

22.2888 - 0 24.4680 12.339 

هواپیما 

بدون 

 کنترل

22،2882 - 0.431 - 24.4673 12.358 
هواپیما با 

 کنترل

 %

0.00269 
- %0.00286  %0.15 

درصد  

 تغییر

0.006 0.431 0.0007 0.019 
میزان 

 تغییر

شرکت    2جدول مودهای  میرایی  و  فرکانس  مقادیر 

  m/s  150کننده در پدیده فلاتر جسم آزاد را در سرعت  

) سرعت فلاتر جسم آزاد در حالت بدون کنترل( در دو  

حالت با و بدون سیستم کنترل ارائه داده است. نتایج  

  ت این جدول به نوعی به صورت کمی مؤید این حقیق

علت استفاده از سطوح ه  است که سیستم زدودن فلاتر ب

کنترل دم افقی، که نیروی آیرودینامیک روی آن یکی  

باشد، تاثیر  از پارامترهای موثر در مود تناوب کوتاه می

چه   و  کوتاه )چه میرایی  تناوب  مود  روی  بر  را  اصلی 

فرکانس( که همان مود ناپایدار شونده در پدیده فلاتر  

به نوعی صحت   گذارد، و این نیزباشد میجسم آزاد می

با سطوح   مقایسه  در  افقی  دم  کنترل  انتخاب سطوح 

 دهد. نشان میکنترل بال برای کنترل این پدیده را 

مطالعه افزودن کنترل حلقه بسته بر روي . 3.3

 پاسخ زمانی سیستم 

های  برای نشان دادن اثر اضافه کردن کنترل، در شکل

به ترتیب پاسخ زمانی زاویه حمله هواپیما، خمش    8تا    6

بدون   و  با  حالت  دو  در  بال  نوک  پیچش  و  بال  نوک 

نمایش داده شده است. )در    m/s  160کنترل در سرعت   

 m/sحالی که سرعت فلاتر جسم آزاد حلقه باز سیستم   

انتظار میاست.( این شکل  150 رود ها همان طور که 



 

 

 

ة 
ري

ش
ن

  
ش

عا
رت

و ا
ت 

و
ص

ي 
م

عل
  / 

ل  
سا

م 
ه

زد
سی

  / 
ة

ار
م

ش
 

و 
ت 

س
بی

ج 
پن

 /
14

03
 

 /
.. 

ت
ق

ف
ش

ن 
ما

سل
...

...
...

.
 ...

...
...

.
 ..

...
...

...
...

...
...

...
...

.
1

 

m
ec

h
_m

ag
@

ya
h

o
o

.c
o

m
 

 



پایداری در متغیرهای حالت را با وجود کنترل کننده 

 دهد.در ناحیه ناپایدار برای سیستم حلقه باز، نشان می

 

با و بدون کنترل در   مایحمله هواپ هیزاو یزمان  پاسخ .6 شکل

 m/s 160  سرعت 

 

با و بدون کنترل در  بال نوک خمش یزمان  پاسخ . 7 شکل

 m/s 160  سرعت 

 

نوک بال با و بدون کنترل در  چشیپ یزمان  پاسخ.  8 شکل

 m/s 160  سرعت 

 هاي کنترل محدودیت  .4.3

کنترل  تئوری،  نظر  بطور  می   LQRکننده  از  تواند 

در   اما  دهد.  افزایش  را  فلاتر  ناپایداری  مرز  نامحدود 

این  واقعیت   دارد.  وجود  عمل  این  برای  محدودیتی 

انتخاب   در  است.  رفته  کار  به  عملگر  در  محدودیت 

باید یک   عملگر  دقت کرد که  باید  عملگر،  محدودیت 

پدیده دینامیکی را میرا کند و در نتیجه باید به دنبال 

قید دینامیکی در آن بود نه قید استاتیکی مانند زاویه 

باشد. ای الویتور میزاویهالویتور. این قید همان سرعت 

  deg/s  4/8در کار حاضر، سرعت کاری  عملگر حداکثر  

در نظر گرفته شده است. با اعمال این قید این نتیجه 

شود سرعتی که در آن ماتریس بهره سیستم  حاصل می

آید تا سرعت فلاتر جسم آزاد را به  کنترلی بدست می

های بیشتر،  باشد و سرعتمی  m/s 160تعویق بیاندازد  

می عملگر  عملیاتی  محدوده  از    9شکل  باشند.  خارج 

 m/sپاسخ زمانی زاویه و نرخ زاویه الویتور را در سرعت 

دهد، با توجه به این شکل نکته ذکر شده نشان می   160

یا دینامیکی( در   نوع قید )استاتیکی  انتخاب  در مورد 

گردد. با این توضیح که نرخ زاویه  بالا به نوعی تایید می

رسیده خود  عملیاتی  حد  به  زاویه    الویتور  ولی  است 

-می  20واماندگیالویتور تا نقطه کاری خود که همان  

تقریبا      NACA 0012باشد و برای مثال برای ایرفویل  

 درجه است، فاصله زیادی دارد.  11برابر 

سرعت   10شکل   با  الویتور  سرعت  تغییرات  میزان 

می نشان  را  این  جریان  نمودار  این  در  دقت  با  دهد، 

های  گردد که برای دستیابی به سرعتنتیجه حاصل می
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عملگرهایی  از  باید  ناچار  به  بالاتر  آزاد  جسم  فلاتر 

 تر استفاده شود.سریع

 

 m/sپاسخ زمانی زاویه و نرخ زاویه الویتور در سرعت    .  9شکل  

 در کنترل حلقه بسته  160

 

 

 ای عملگر با سرعت جریانتغییرات سرعت زاویه .10شکل 

 گیري نتیجه.  4

که   شد  ارائه  کامل  هواپیمای  از  مدلی  حاضر  کار  در 

هواپیما و  سازی همزمان مود تناوب کوتاه  قابلیت مدل

برای   آمده  بدست  نتایج  دارد.  را  بال  آیروالاستیسیته 

مقادیر ویژه مودها بر حسب سرعت با نتایج موجود در 

مراجع مقایسه شد که دقت بسیار خوب مدل را نشان  

با فیلتر کالمن    LQRکننده  داد. سپس یک کنترلمی

برای به تاخیر انداختن پدیده فلاتر جسم آزاد طراحی   

اینکه     شد. به  توجه  با  بسته،  حلقه  کنترل  افزودن 

بهره در سرعت   بدست آمد، موجب   m/s  160ماتریس 

از   آزاد  فلاتر جسم   m/sبه    m/s  150افزایش  سرعت 

شد. نتایج نشان داد که مدل کنترل کننده حاضر   180

می محدویت  و بدون  بیاندازد  تاخیر  به  را  فلاتر  تواند 

محدود   عامل  یک  باید  اینجا درنتیجه  در  که  کننده 

زاویه سرعت  نرخ  یا  عملگر  است  سرعت  الویتور  ای 

این قید در سرعت جریان   به   m/s  160جستجو شود. 

رسید و درنتیجه این   deg/s    4/8حد مرزی خود یعنی  

کننده همان سرعتی است که باید ماتریس بهره کنترل

 در آن بدست آید.
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 نوشتپی

 
1 Body Freedom Flutter (BFF) 
2 Aeroelastic 
3 Aeroservoelastic 
4 Elevator 
5 Linear–Quadratic Regulator (LQR) 
6 Kalman filter 
7 Short period 
8 Multi Input Multi Output (MIMO) 
9 Linear Quadratic Gaussian (LQG) 
10 Flap 
11 Plunge 
12 Pitch 
13 Theodorsen 
14 Pade 
15 Roger 
16 Minimum-State Method 
17 Downwash 
18 Riccati 
19 Kalman-Bucy filter 
20 Stall 


