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 چکیده

 قیتعل ستمیس یثبات یبالا منجر به ب يها در سرعت تواند یاست که م یکیخودتحر ي دهیپد ،یمیموسوم به ش ما،یدماغه هواپ يها چرخ یچشیو پ یجانب ارتعاشات

 يبر منطق فاز یمقاوم مبتن کننده کنترل کیپژوهش،  نیبرخوردار است. در ا ییبالا تیارتعاشات از اهم نیحوادث ناگوار شود. لذا، کنترل مؤثر ا تیو در نها

 یابیارز MATLABافزار  نرم نکیمولیس طیدر مح يساز هیبا شب يشنهادیکننده پ شده است. عملکرد کنترل یطراح یمیمهار ارتعاشات ش يسوگنو برا- یتاکاگ

حلقه  ستمیتوجه عملکرد س دهنده بهبود قابل نشان جیشده است. نتا سهی) مقاRCTMشده مقاوم ( و روش گشتاور محاسبه PID يها کننده و با عملکرد کنترل

  است. يشنهادیکننده پ بسته و کاهش مؤثر ارتعاشات با استفاده از کنترل

  پایداري ارابه فرود ،قیتعل ستمی، سRCTM ما،یهواپ ،یمیارتعاشات ش ،يکننده فاز کنترل :يدیکل يها واژه

  

 

Active Control of Aircraft Nose Landing Gear Shimmy Vibrations Using Takagi-Sugeno 

Fuzzy Controller 
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Abstract  
Aircraft nose landing gear shimmy, characterized as self-excited lateral and torsional vibrations, may results in significant risk of 
instability at high speeds, potentially leading to catastrophic consequences. Effective suppression of these vibrations is therefore 
crucial.  This study presents the design and implementation of a robust Takagi-Sugeno fuzzy logic controller for mitigating the nose 
landing gear shimmy. The performance of the proposed controller is evaluated through simulations conducted in the 
MATLAB/Simulink environment and its related results are then compared with PID controller and robust calculated torque method 
(RCTM). Results demonstrate a substantial improvement and significant reduction in shimmy vibration in closed-loop system 
performance,  

Keywords : Fuzzy Controller, Aircraft, Shimmy Vibrations, RCTM, Landing Gear Suspension System 

  

 

  مقدمه - 1

و قابل توجه در  جیرا دهیپد کیبه عنوان  ،یمیارتعاشات ش

 يها در هنگام برخاست و فرود، چالش مایارابه فرود هواپ يها ستمیس

 نیمحرکه ا ي. انرژکند یم جادیو عملکرد ا یمنیا نهیدر زم یاساس

. ]1[ شود یم نیتأم مایحرکت هواپ یجنبش يارتعاشات، عمدتاً از انرژ

ارتعاشات به صورت نوسانات خود  نیباند، ا يدر طول حرکت رو

 ن،یو سطح زم کیلاست نیب دهیچیکنش پ از برهم یناش خته،یبرانگ

در جهات  یاز حرکات نوسان یبیارتعاشات، ترک نی. اابندی یتظاهر م

تا  10 یارابه فرود است که در محدوده فرکانس یچشیو پ یجانب ،یطول

ارابه فرود به وجود  قیستم تعلیو س ریتا کینامیهرتز، بر اثر د 30

فراتر از کاهش  ،از ارتعاشات شیمی ی. عواقب نامطلوب ناش]2[ ندیآ یم

خلبان، از  دیشامل کاهش د تواند یبوده و م نانیسرنش شیسطح آسا

و  یکیمکان ياجزا یخراب ر،یاز حد تا شیب شیدست رفتن کنترل، سا

  .ارابه فرود باشد يشکست ساختار یحت

 يماهایدر هواپ راگرهایاز جمله استفاده از م رفعال،یغ يها روش

 يکردهای،  به عنوان روA-320 رباسیو ا 737 نگیمانند بوئ يتجار

 نی. با ا]3[اند  ارتعاشات مورد استفاده قرار گرفته نیکاهش ا يبرا هیاول

اغلب  فیضع ییرایاشاره شده است، الزامات م ]4[حال، همانطور که در 

  ن،یدار با سرعت بالا در تعارض هستند. علاوه بر ا از به کنترل جهتیبا ن

ارابه  یپس از اتمام طراح رفعال،یغ يها ستمیدر س ییرایم يامترهاپار

 یبیمعا يدارا نیهمچن یسنت يراگرهای. مستندین رییفرود، قابل تغ

 کیدرولیه الیس يدما شیمداوم و افزا يو نگهدار ریبه تعم ازیمانند ن

 تیو در نها رهایو نشت از درزگ الیکه منجر به انبساط س ندهست

در مواجهه با اختلالات  جه،ی. در نتشود یم ییرایکاهش راندمان م

ها   روش نیارابه فرود، ا ستمینامعلوم در س يپارامتر راتییتغ ای یخارج

 يکنترل فعال برا يها ياستراتژ ل،یدل نی. به همستندیپاسخگو ن

مانند  ز،یبرانگ چالش یاتیعمل طیشیمی در شرا عاشاتکنترل موثر ارت

باند،  ينامساعد و ناهموار ییآب و هوا طیقطعات، شرا یفرسودگ

 .رسند ینظر م به يضرور

 ییرایم يکنترل فعال برا يها روش یبه بررس نیشیپ مطالعات

 کی ]5[اند. به عنوان مثال، در  ارتعاشات ارابه فرود پرداخته
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شده و با  یچرخ طراح يارتعاشات عمود ییرایم يبرا PIDکننده  کنترل

، با استفاده ]6[ناسا در  ن،یشده است. همچن سهیمقا فعال مهیکنترل ن

 کیدرولیه ستمیس کیارابه فرود،  ستمیشده از س مدل ساده کیاز 

 کرده است. يساز ادهیرا پ يکنترل فعال ارتعاشات عمود يبرا یخارج

اند که براي مقادیر مشخصی از میرایی  نشان داده ]7[رضائی و همکاران

و سفتی جاذب ضربه، احتمال جدایش چرخ از زمین هنگام فرود بر باند 

ناهموار وجود دارد. این یافته، اهمیت بررسی دقیق پارامترهاي سیستم 

هاي کنترل فعال براي ارتعاشات  ارابه فرود و ضرورت استفاده از روش

نیز یک  ]8[خراطی شیشوان و محدودي .کند شیمی را برجسته می

کننده مد لغزشی بهینه براي سیستم فرود هواپیما (مدل  کنترل

) ارائه دادند که با استفاده از تبدیل ماتریسی 747شده بوئینگ  خطی

لکرد سیستم را در مواجهه با سازي ماتریس ورودي، عم براي مربع

  .کند اغتشاشات ناشی از بارهاي آیرودینامیکی تقویت می

ارتعاشـات شـیمی ارائـه     يبـرا  نهیکننده مقاوم و به کنترل کی، ]9[در  

 ـ  ینگیشده است، اما تمرکز بر به ه بوده و مقاومت در برابر اغتشاشـات ب

 سـتم یس یامر در پاسخ ارتعاش نیاست. ا تهمد نظر قرار نگرف یطور کاف

 پناه و همکارانکار یزدان درمشهود است.   یدر حضور اغتشاشات خارج

ــرل ]10[ ــب کنت ــده ، ترکی ــازي و  کنن ــاهش   NARMA-L2ف ــراي ک ب

ارتعاشات شیمی مورد بررسی قرار گرفته است. نتایج این پژوهش نشان 

توانـد دقـت کنتـرل را بهبـود بخشـد، امـا        دهد که این ترکیـب مـی   می

در  سنتی بیشتر اسـت.  کننده ی آن نسبت به کنترلپیچیدگی محاسبات

، یـک چـارچوب کنتـرل فـازي تطبیقـی را      ]11[باسو وهمکاران  ادامه،

سـازي طراحـی، پاسـخ بلادرنـگ و ایمنـی       معرفی کرده است که بهینه

بهبودیافته را هدف قرار داده اسـت. ایـن روش در مواجهـه بـا تغییـرات      

قیـق  پارامتري سیسـتم عملکـرد مطلـوبی دارد، امـا نیازمنـد تنظـیم د      

، از کنترل فازي مبتنی بر ]12[ پولی و هماران در مقاله پارامترها است.

ن حالت براي میرایی ارتعاشات شیمی استفاده شـده اسـت. ای ـ   پسخورد

دهـد، امـا    روش مقاومت بالایی در برابر اغتشاشات خـارجی نشـان مـی   

 هـاي سیسـتم اسـت.    گیري دقیـق حالـت   سازي آن مستلزم اندازه پیاده

سـازي   ، یک روش کنترل مقاوم با جبران]13[ دانگ و همکاران مطالعه

فاز را ارائه کرده است که از میراگرهـاي مگنتورئولوژیـک بـراي کـاهش     

برانگیـز   کند. این روش در شرایط عملیاتی چـالش  ارتعاشات استفاده می

و  سرشت کین سازي آن بالا است. عملکرد مناسبی دارد، اما هزینه پیاده

 ـبـا اسـتفاده از    ]14[همکاران و  يبـر منطـق فـاز    یمبتن ـ کـرد یرو کی

، مسـئله  )NSGA-II( کی ـژنت تمیبر الگـور  یچندهدفه مبتن يساز نهیبه

را حـل کـرده و نشـان     F/A-18 يمـا یکنترل در فاز فرود هواپ صتخصی

 يداری ـرا بـا دقـت و پا   يپرواز يرهایروش قادر است متغ نیدادند که ا

 نـوده و همکـاران   ییمحمدرضا کند. امورد نظر همگر ریمطلوب به مقاد

نـوع دوم و مـود    يبر منطق فـاز  یمبتن یبیکننده ترک کنترل کی ]15[

ارائـه کردنـد کـه     ینک ـیدو ل یکیربات يبازو کی يالا برامرتبه ب یلغزش

عملکرد مقـاوم   یو اختلالات خارج يپارامتر ینیتوانست در حضور نامع

 ارائه دهد. یمعمول SMCنسبت به روش  يتر و گشتاور هموار

فازي مبتنی بـر مـدل    کننده کنترلپژوهش حاضر با طراحی یک 

هاي پیشین دارد.  هاي روش سوگنو، سعی در غلبه بر محدودیت-تاکاگی

کنتــرل  يبــرا يبــه عنــوان ابــزار قدرتمنــد يفــاز يهــا کننــده کنتــرل

و  ]16[انـد   شـناخته شـده   یرخطیغ ای دهیچیپ کینامیبا د يها ستمیس

را دارا  یط ـیمح طیشرا راتییدر برابر تغ ستمیمقاومت س شیافزا تیقابل

با غلبه بر  ،يشنهادیپ يکننده فاز پژوهش، کنترل نی. در ا]17[هستند 

 ـبـه دنبـال رد   ،یخارج تاثرات اغتشاشا  تیمطلـوب و هـدا   ریمس ـ یابی

 ــ  ــمت آن مس ــه س ــا ب ــت. ریعملگره ــابه  اس ــوارد مش ــاربرد  یم از ک

گـزارش   ]18[در   يمـواز  يهـا  در کنترل ربات يفاز يها کننده کنترل

ي قوي کننده نوآوري مقاله طراحی و پیاده سازي یک کنترل شده است.

ي کـافی در مقابـل ارتعاشـات شـیمی     بی نیاز از مدل است که به اندازه

هـاي صـورت    باشد. این مزیت توسط مقایسهي هواپیما مقاوم می دماغه

  . است اثبات شدهگرفته در مقاله 

ساختار مقاله به شرح زیر است: بخش دوم به مدلسازي سیسـتم  

بندي دینامیک حرکت ارابه فرود اختصاص دارد. بخش سوم به  و فرمول

پردازد. بخش چهـارم بـه مدلسـازي     می RCTMکننده  مدلسازي کنترل

سـازي و   اختصاص یافته است. بخش پنجم به شـبیه کننده فازي  کنترل

  شود. گیري ارائه می تحلیل نتایج پرداخته و در نهایت، نتیجه

  

  مدلسازي -2

هاي مکانیکی، در نیاز هر پژوهشی پیرامون کنترل سیستمپیش

دست داشتن یک مدل ریاضی از دینامیک آن سیستم است. به همین 

دلیل، مدلسازي دینامیک سیستم ارابه فرود هواپیما مورد توجه قرار 

مت دماغه آن و نوسانات سنمایی از سیستم تعلیق هواپیما در قگرفت. 

  آمده است: 1مربوطه در شکل 

  
  ]19[ تعلیق دماغه هواپیمانمایی از نوسانات سیستم  -1شکل 

  
  

، نوسانات سیستم تعلیق (شیمی) هواپیما محدود به 1مطابق شکل 

نیاز هر پژوهشی شود. پیشمی 3و انحرافی 2، عرضی1سه نوسان طولی

- هاي دینامیکی (در اینجا سیستم تعلیق هواپیما)، مدلحول سیستم

آن است. بدین منظور، نیاز است تا پارامترهاي موثر بر  سازي ریاضی

، پارامترهاي 2دینامیک سیستم شناسایی و معرفی شوند. در شکل 

موثر بر دینامیک سیستم تعلیق هواپیما نشان داده شده است. مدل 

ي فرود، نیرو و غیرخطی ارتعاشات شیمی، شامل دینامیک پیچشی ارابه

از منابع مختلف و تغییر شکل الاستیک گشتاورهاي اعمالی به ارابه 

نمایی از یک ارابه فرود  2چرخ یا به اصطلاح مکانیک چرخ است. شکل 

دهد که براي کنترل آن باید گشتاور کنترلی دماغه هواپیما را نشان می

M5  را نیز به آن اعمال کرد. با استفاده از قانون دوم نیوتن و

ي توان معادلهد میگشتاورگیري حول محور عمودي ارابه فرو

                                                                                               
                                                             
1 Longitudinal oscillation 
2 Lateral oscillation 
3 Yaw oscillation 



 

 
3  

 

ب
قال

 
ش

پی
 

س
وی

ن
 

جل
م

 ۀ
ی

س
د

هن
م

 
ک

نی
کا

م
 

اه
گ

ش
دان

 
یز

بر
ت

 
ی 

سال
ار

ل 
ای

 ف
در

ه، 
شت

نو
ن 

 ای
فاً

ط
(ل

ود
ش

ف ن
ذ

ح
(

  
دیفرانسیل ارتعاشات شیمی را به دست آورد. براي حرکت در جهت 

  :]4[) داریم ѱزاویه چرخش ارابه فرود (

)1( I�ѱ̈ = M� + M� + M� + M� + M� 

 M1گشتاور اینرسی حول محور عمودي ارابه است. گشتاور  Izکه در آن، 

ناشی از سختی پیچشی استرات (بازوي عمودي ارابه) و گشتاور پیچشی 

ناشی از میرایی پیچشی استرات  M2ناشی از بازوي اتصال است. گشتاور 

 M3گیر است. گشتاورهاي ها و ضربهدر اثر میرایی ویسکوز بین یاتاقان

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

ها است؛ این تغییر شکل،  ی از تغییر شکل عرضی چرخها) ناش چرخ

 و نرخ تغییرات زاویه چرخش αتوسط تغییر در زاویه لغزش جانبی 

 و در ادامه داریم: آیندبه وجود می

)2(  �� + �� = �ψ + ��̇ 

ضریب میرایی ویسکوز بازوي  Kنرخ سختی پیچشی و  Cکه در آن، 

  عمودي ارابه (استرات) است. در ادامه خواهیم داشت:

)3(  �� = �� − ����� 
  

طول موثر  eeffنیروي جانبی و  Fyگشتاور همسوگر،  MZکه در آن، 

  بازوي محور چرخ است.

  
  ]20[ از پارامترهاي سیستم تعلیق دماغه هواپیما اي  طرحواره -2شکل 

  

 داریم: eeffبراي محاسبه 

)4(  e�� = e cos(φ) + tan(φ)(R + e sin(φ)) 

شعاع  R ه فرود وارابزاویه عمودي  φ طول بازوي چرخ، eکه در آن، 

  داریم: Fy چرخ است. براي محاسبه

)5(  F� = �
C��αF�                     α ≤ δ
C��δF� sign(α)    α ≥ δ

       

بیشینه زاویه  δزاویه لغزش تایر،  αنیروي عمودي تایر،  Fz که در آن،

ضریب نیروي جانبی است. براي CFα  و لغزش بر اثر نیروي جانبی تایر

  خواهیم داشت: Mz محاسبه

)6(  
M� = �

C��

α�

180
sin(

180

��

α)F�          |α| ≤ ��

0                                               |α| ≥ ��   

       

ضریب  CMα بیشینه زاویه لغزش بر اثر گشتاور همسوگر و gα که در آن،

  خواهیم داشت: گشتاور همسوگر است. در ادامه

)7(  
M� =

k

v
cos(φ)ψ̇ 

هاي تایر است. و  ضریب ممان دندانه kو سرعت هواپیما  V که در آن،

  نهایتا داریم:

)8(  M� = ��� 

 توان بازنویسی کرد:را به شکل زیر می 1نهایتا رابطه 

)9(  �̈ =
1

��

(�� + ��̇ +
k

v
cos(φ)ψ̇ + M� + M� 

ه ارابو زاویه چرخش  )y1(رابطه سینماتیکی بین جابجایی عرضی چرخ 

  شود:فرود به شکل زیر بیان می

)10(  �̇� +
�

�
�� = � cos cos(φ)� + (��� − �) cos(φ)ψ̇ 

طول آرامش تایر است.  σ نصف طول تماس تایر با زمین و α که در آن،

  در ادامه داریم:

)11(  � ≈ tan(�) =
�

1

�
 

� بنابر این، با انتخاب متغیرهاي حالت = فضاي شکل ، �[��  ̇�  �]

  حالت معادلات حرکت چنین است:

)12(  �
�̇ = �� + �� + �
� = ��                    

 

  که در آن داریم: 

  

  

  

)13(  

� =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡

0 1 0
�

��

�

��

+
�

���

���( �) 0

� ���( �) (���� − �) ���( �) −
�

�⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

 

� = �

0
1

��

0

� , � = �� 

� =
��

��

, � = [1 0 0] 

  

  کنترل - 3

  RCTM کننده کنترلطراحی  -1- 3

 کننده کنترلدر این بخش به منظور کنترل سیستم مورد مطالعه، 

RCTM قیو دق هیاول نیروش در تخم نیا تیاهم شود.مدلسازي می 

نهفته است که با استفاده از معادلات حرکت و  یکنترل يروهاین

 قیدق نیخمت نی. اشود یو سرعت محاسبه م تیموقع ياطلاعات خطا

کرده و منجر به حرکت نرم و  يرینامناسب جلوگ يروهایاز اعمال ن

 يایمزا بیبا ترک RCTM کننده کنترل. شود یم ستمیس کنواختی

دفع ارتعاشات ناخواسته  ییتوانا دفوروارد،یو ف دبکیکنترل ف يها روش

 یرخطیغ يها ستمیو اغتشاشات موجود در س ها تیقطع و مقابله با عدم

 تیموقع يریگ در اندازه هیاول يدر صورت وجود خطاها یحترا دارد، 

در فضاي مفاصل چنین  CTM کننده کنترل طرحواره عملگرها.

  :]21[است





 

 
4  

  
  ]21[در فضاي مفاصل  CTM کننده کنترلکلی  هطرحوار -3شکل 

  

 و نسبت به اغتشاش CTM کننده کنترلبه منظور مقاوم ساختن 

  نویسیم:را چنین می )e( معادلات دینامیک خطا  شرایط اولیه

)14(  �̇ = �� + ���� 

� = [�� �̇�]�, � = � − �� 

مقاوم است.  کننده کنترلشتاور اعمالی توسط گ TRC که در آن،

هاي  ماتریساست.  )desired(به معناي دلخواه  d همچنین، زیرنویس 

A,B :برابر هستند با  

)15(  � = �
0 1

−�� −��
�  , � = �

0
1

� 

گیر در به ترتیب ضرایب تناسبی و مشتق ��و  ��که در آن 

و حل معادله  Qحال با انتخاب یک ماتریس هستند. و  PD کننده کنترل

  یابیم:را می Pلیاپانوف، ماتریس 

)16(  A�P + PA + Q = 0 , Q = �
1 0
0 1

�   

 توان نوشت:که از آن می

)17(  � = ���� 

 شود:و رابطه زیر، ورودي کنترلی مقاوم تعیین می Zبا استفاده از 

)18(  
��� = �

−�sgn(�) ‖�‖ > �

−
��

�
‖�‖ ≤ �

 

با استفاده از تعریف زیر، چنین انتخاب  δو  ρ که در آن، پارامترهاي

  شد:

 

)19(  
�: � > 0 
�: ‖� − ���‖ ≤ � 
�=0.01, � = 15 

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

 )20(  �
�̈ = � + ���

� = �̈� − ����

→ ��� → ����� 

براي خروجی سیستم فازي که همان نیروي کنترلی مورد نیاز براي 

و ورودي کنترلی سیستم در حضور اغتشاش  حرکت ربات در مسیر

 چنین است:

)21(  T = T���� 

  فازي کننده کنترلطراحی  -2- 3

متحرك و نیز هاي هاي فازي در کنترل حرکت ربات کننده کنترل

 .باشندي و عملکرد قابل قبولی میانجام مانورهاي خاص داراي بازده

فازي، تجزیه رفتارهاي پیچیده  کننده کنترلهاي طراحی  یکی از روش

پس از طراحی  .سیستم به چند حرکت در محدوده حرکتی ربات است

- ها را می الگوریتم کنترلی مناسب براي هربخش، اقدامات متناظر آن

اي فازي به گونه کننده کنترلدر این مقاله  .ن با هم ترکیب نمودتوا

شود که بتواند با تعیین نیروي کنترلی مناسب، مسیر مد طراحی می

نظر را به خوبی ردگیري کند و از مقاومت خوبی نسبت به اغتشاشات 

هاي منتشر شده، این مطابق پژوهش برخوردار باشد. خارجی

هاي مختلف  یی در پایدارسازي سیستمقابلیت بالا کننده کنترل

آنگاه به فرم ذیل -براساس قوانین اگر کننده کنترلاین  .]22[دارد

  گردد:طراحی می

)22(  If �� is A and ��̇   is B, then ��  is C 

  شوند:به صورت زیر تعریف می orو  andعملگرهاي 

)23(  ��∪� = ���(��(�), ��(�) 

)24(  ��∩� = ���(��(�), ��(�) 

-یاستنتاج تاکاگ هیاز منطق فازي بر پا شنهاديیپ کننده کنترلدر 

 یی تعیین شده است، مطابق روشسوگنو همراه با روش فازي زدا

ها به صورت توابعی ثابت در سوگنو توابع عضویت این خروجی-تاکاگی

 چنین انتخاب شد: [1 1-]ي  بازه
 [-1, -0.75, -0.5, -0.25, 0, 0.25, 0.5, 0.75, 1]  

ها، فرایند فازي پس از دریافت ورودي کننده کنترلدر مرحله اول، 

لزام و است) 22(دهد، سپس براساس رابطه سازي را انجام میفازي

- فازي توابع عضویت ترکیب می با استفاده از عملگر سوگنو -تاکاگی

با  )23(گردد. در مرحله بعد، مقادیر توابع عضویت براساس رابطه 

ورودي  شوند.ها فازي زدایی میعملگر اجتماع ترکیب و خروجی

سیستم فازي به صورت خطا و مشتق خطا از مقدار دلخواه در زمان 

ها به صورت توابعی مثلثی معین انتخاب شد. توابع عضویت این ورودي

 --]درنظر گرفته شد. خطاي موقعیت و سرعت ربات به صورت پنج تابع 

-]ي تغییرات خطاي موقعیت انتخاب گردید؛ که درآن، بازه [++ + 0 -

و انتخاب شد.  [10 10-]و بازه تغییرات خطاي سرعت به شکل  [0.1 0.1

هاي سیستم نهایتا در یک نمایش توابع عضویت براي خروجی و ورودي

 آمده است. 4فازي در شکل 

  
  سوگنو-توابع عضویت ورودي سیستم فازي تاکاگی -4 شکل

  

 یشامل سه مقدار دارد : عدد واقع يپارامترها یمثلث تیتابع عضو

a ،b, c يبرا a ≤ b ≤ cشود.  نییتع ریتواند به صورت ز ی. مقدار تابع م  

-0.1 -0.05 0 0.05 0.1

e(m)

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1
-- - 0 + ++

-10 -5 0 5 10

de(m/s)

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1
-- - 0 + ++
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)25(  ��(�) =

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧

� − �

� − �
, � ≤ � ≤ �

� − �

� − �
, � ≤ � ≤ �

0,                 �����ℎ���

 

علت  يشود. ورود یم یو خروج يمفروض شامل ورود ستمیس هر

به صورت  یزبان يهاریاست. هر دو مورد در متغ جهینت یبوده و خروج

توسط مجموعه  ری. متغشتریشوند: کمتر، متوسط، ب یم فیتوص ریز

مجموعه قوانین فازي براي استخراج نیروي  است. فیقابل توص يفاز

مقدار تابع شد. ، چنین انتخاب 1کنترلی مناسب با استفاده از جدول 

 :شود یم انیب زیراز هر قانون با استفاده از معادله  تیعضو

)26(  ��(�) = ��� �
����(��), ����(��),
. . . , ����(��)

� 

برابر صفر شود، در نظر گرفته  یهر قانون تیمقدار تابع عضو اگر

 يمقدار برا نیبرابر صفر نباشد، ا تیعضو تابع کیشود. اگر مقدار  ینم

قانون  نیدر ا یخروج تیشکل تابع عضو يبند اسیمق ایکوتاه کردن 

 اتیتوسط عمل بالا در مرحله یخروج يمجموعه فاز شود. یماستفاده 

 نیاز قوان یکه ناش يمجموعه فازدر ادامه،  .شود یم بیترک يواحد

براي این . ابدییم رییتغ یباشد به مقدار قطعیدر سه مرحله م یبیترک

ها به دنبال مرکز ثقل  از آن یکیروش وجود دارد که  نیچندمنظور 

)COGشودو در این پژوهش از آن استفاده می ) است .COG  مجموعه

  :دآیبدست  زیرتواند توسط معادله  ی] مa,bدر محدوده [ يفاز

 

)27(  ��� =
∫ ��(�)���

�

�

∫ ��(�)��
�

�

 

  

  قوانین فازي استفاده شده براي کنترل سیستم -1 جدول
number Fuzzy rules 

1  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

If  "e" 
is 

--  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

and "de" 
is 

--  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

then "u" 
is 

+1 

2 -- - +0.75 

3 -- 0 +.05 

4 -- + +0.25 

5 -- ++ 0 

6 - -- +0.75 

7 - - +0.5 

8 - 0 +0.25 

9 - + 0 

10 - ++ -0.25 

11 0 -- +0.5 

12 0 - +0.25 

13 0 0 0 

14 0 + -0.25 

15 0 ++ -0.5 

16 + -- +0.25 

17 + - 0 

18 + 0 -0.25 

19 + + -0.5 

20 + ++ -0.75 

21 ++ -- 0 

22 ++ - -0.25 

23 ++ 0 -0.5 

24 ++ + -0.75 

25 ++ ++ -1 

 :  فازي به شرح زیر استکننده  ساختار کنترلپس نهایتا 

 :  میتصم يرهای. متغ1

   - � = �� −  چرخش)   هیزاو ي(خطا �

   - �� =  (مشتق خطا)   ��/(�)�

 )  یخروج ی(گشتاور کنترل � -   

 ):  تی. توابع وزن (عضو2

شدند (مطابق  یطراح ��و  � میتصم يرهایبر متغ یمبتن -   

 ).  4شکل 

رادیان با  [0.1 0.1-]ي  بازهدر  یتابع مثلث 5: � تیتابع عضو -   

 [++ + 0 - --]هاي:   برچسب

رادیان/ثانیه  [10 10-]ي  تابع مثلثی در بازه 5: ��تابع عضویت  -   

 هاي مشابه.   با برچسب

 . مکانیزم استنتاج:  3

 ).  1(جدول  ��و  � بیبر اساس ترک يقانون فاز 25 -   

 :  نیقوان یده وزن -   

������
= min���(�), ��(��)� 

 مقاله):   23 ي (معادله ممی: اتحاد ماکسبیعملگر ترک -   

������ = max�������
, ������

, … , �������
� 

 :  ییزداي. فاز4

 .)27 ي (معادله )COG(روش مرکز ثقل  -   

  [1 ,0.75 ,... ,0.75- ,1-] ثابت: �� ریمقاد -   

  

  سازي شبیه - 4

ارتعاشات کوچک  کینامید يپژوهش پس از مدلساز نیدر ا

فازي  کننده کنترل(شیمی) ارابه فرود هواپیما، به کنترل آن توسط 

 RCTMهاي  کننده کنترلپرداخته شد و نتایج آن با نتایج حاصل از 

PID,  کننده کنترلپارامترهاي  د.گردیمقایسه PID  مورد استفاده در

 عیین شدسازي سیمولینک چنین ت این بخش با استفاده از بخش بهینه

  :)2(جدول 

  

 PID کننده کنترلبلوك پارامترهاي  -2 جدول

� + �
1

�
+ �

�

1 + �
1
�

 

  - P 314035ضریب تناسبی 

  -I 35344169گیر ضریب انتگرال

  -D 442گیر ضریب مشتق

  N   1677ضریب فیلتر 
  

  

از مقادیر موجود در جدول سیستم یاد شده سازي  براي شبیهدر ادامه، 

باید از عهده دفع  کننده کنترل. یکی از مواردي که استفاده شده است 3

آن براید، شرایط اولیه مختلف است. براي سنجش کارایی 

سازي شده نسبت به خطا در شرایط اولیه،  هاي پیاده کننده کنترل

  شکل زیر درنظر گرفته شد:شرایطی به

)28(  [�    �̇]��� = [−1  10] 

و  اغتشاش حضور به کننده سیستم بدون کنترلپیش از همه، واکنش 

اغتشاش درنظرگرفته شده در این سازي شد. خطا در شرایط اولیه شبیه
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1بخش یک پالس مربعی با دامنه  ×  است. [0.3 0.2]و بازه زمانی  �10

  
  در حضور اغتشاش و خطا در شرایط اولیه φمسیر زاویه  -5شکل 

  

سیستم داراي نوسان زیاد آمده است، مسیر  5همانطور که در شکل 

بوده و میرایی داخلی سیستم به سادگی از عهده میرا نمودن ارتعاشات 

هاي طراحی  کننده سازي کنترل آید. در ادامه با شبیهناخواسته برنمی

نتایج حاصل از شود. ها بر سیستم پرداخته می شده به بررسی اثر آن

  است: هاي یاد شده به شرح زیر کننده شبیه سازي کنترل

 

  
هاي طراحی  کننده هدایت شده توسط کنترل φمسیر زاویه  -6شکل 

  شده با خطا در شرایط اولیه

  
  

مشخص است، میزان فراجهش ارتعاشات  6همانطور که در شکل 

فازي در بازه زمانی  کننده کنترلشیمی در سیستم تحت کنترل بوسیله 

 و  PIDهاي  کننده کنترلثانیه صفر است؛ در حالی که  0,03صفر تا 

CTM در  کننده کنترلفراجهش قابل توجهی دارند؛ و در ادامه، این سه

  اند. بازه زمانی مشابهی به حالت پایدار رسیده

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  ]19[ پارامترهاي مورد استفاده براي شبیه سازي -3جدول 

پارام

 تر

  واحد  مقدار  توضیح پارامتر

e  12/0 طول بازوي چرخ  m 

C  105×1  ضریب ارتجاعی پیچشی -  N·m/rad 

K   10  ضریب میرایی پیچشی -  N·m·s/rad  

Iz  1  ممان اینرسی چرخ  kg·m²  

φ  0/1571  زاویه عمودي ارابه  rad 

R  0/362  شعاع چرخ  m 

A  0/1  نصف طول تماس تایر  m 

k  270  هاي چرخ ثابت گشتاور میرایی دندانه -  N·m2/rad 

 m/rad  - 2  ضریب گشتاور همسو گر ���

 rad-1  20  ضریب نیروي جانبی ���

  m  3/0  طول آرامش تایر �

 rad  0087/0  حدود زاویه لغز براي نیروي جانبی �

 rad  1745/0  حدود زاویه لغزش براي گشتاور همسو ��

Fz 9000  نیروي عمودي  
N 

V 75  سرعت  ms-1 

  

  

بیانگر نیروي کنترلی مصرفی توسط  7در ادامه، شکل 

هاي معرفی شده براي پایدارسازي سیستم است. همانطور  کننده کنترل

فازي با اعمال نیروي کنترلی در  کننده کنترلآمده،  7که در شکل 

ترین  ها عمل کرده است. بیش کننده کنترلتر از سایر  دامنه کوچک

% کمتر از مقداري 70فازي تا  کننده کنترلدامنه نیروي کنترلی براي 

  اند. اعمال نموده PIDو  CTMهاي  کننده کنترلاست که 

  
  خطاي اولیهدر حضور ورودي هاي گشتاوري کنترلی  -7شکل 

  

ي شروع نیروي فازي در لحظه کننده ، کنترل8مطابق شکل 

ها) به  کننده کنترلکنترلی بزرگی (تا چهاربرابر نیروي کنترلی سایر 

ثانیه نیروي  03/0سیستم وارد کرده و در ادامه در بازه زمانی صفر تا 

اي کوچکتر (تا یک سوم نیروي کنترلی اعمال شده توسط کنترلی
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) به سیستم وارد کرده است. اما در بازه PIDو  CTMهاي  کننده کنترل

ي با  فازي در دامنه مشابه کننده زمانی پایان پالس اغتشاش، کنترل

هاي طراحی شده، از چابکی بیشتري براي اعمال  کننده کنترلسایر 

 نیروي کنترلی استفاده کرده است. همانطور که مشخص است،

یاد شده در بازه زمانی کمتري به اعمال نیروي کنترلی  کننده کنترل

پرداخته و این چابکی بیشتر در اعمال نیروي کنترلی، منجر به کاهش 

  شده است. φر موقعیت زاویه دامنه ارتعاشات د

  
هاي  کننده کنترلمقدار گشتاور کنترلی اعمال شده توسط  -8شکل 

  پیاده سازي شده در حضور اغتشاش خارجی

  
  

فازي را بر  کننده کنترلجمیع موارد بالا به خوبی برتري 

یاد شده به  کننده کنترلدهد. نشان می CTMو  PIDهاي  کننده کنترل

خوبی از عهده میرا نمودن ارتعاشات شیمی ارابه فرود برآمده و در 

 مقابل اغتشاشات خارجی مقاومت بالایی دارد. همچنین، این

از بهینگی مناسبی برخوردار بوده و نیروي کنترلی را در  کننده کنترل

دیگر) به ارابه فرود وارد  کننده کنترلتري (نسبت به دو  دامنه کوچک

اي بهتر، کارایی روش هاي کنترلی ده است. به منظور بررسیکر

  .مقایسه شده شده است 4سازي شده در جدول  پیاده

فازي با وجود  کننده کنترلهمانطور که از جدول بالا مشخص است، 

اعمال تلاش کنترلی کمتر، زمان نشست و میزان فراجهش کمتري 

امر به خوبی بیانگر  هاي دیگر داشته است. این کننده کنترلنسبت به 

هاي  کننده کنترلطراحی شده در مقایسه با  کننده کنترلکارایی بالاي 

PID  وCTM .است  

  
  

  هاي کنترلی به کار گرفته شده کارایی روش -4 جدول

  زمان نشست  بیشینه تلاش کنترلی  میزان فراجهش  روش کنترلی

PID  06/0 1e5  020/0  

CTM 07/0 1e5  023/0 

Fuzzy 0  2e4 020/0 

  

سازي،  به منظور اعتبارسنجی مدل و اطمینان از صحت نتایج شبیه

با دقت برابر با مقادیر ) 3پارامترهاي دینامیکی سیستم (مطابق جدول 

تنظیم گردیدند. ابتدا پاسخ حلقه باز سیستم در ] 19مندرج در مرجع [

  .مقایسه شد] 19دو سرعت مختلف با نتایج مرجع [

  

  
  ]19[ه باز سیستم در سرعت هاي متفاوتپاسخ حلق -9شکل 

  

  
  پاسخ حلقه باز سیستم در سرعت هاي متفاوت - 10شکل 

مشهود است، دامنه ارتعاشات و  10و  9همانطور که در نمودارهاي 

ها کاملاً همخوانی داشته که این امر، صحت  مشخصات میرایی پاسخ

 .کند مدلسازي دینامیک سیستم را تأیید می

فازي پیشنهادي  کننده عملکرد سیستم حلقه بسته کنترلدر ادامه، 

  مقایسه شد.] 19در سه محور کلیدي با پژوهش تورجی زاده و زارع [

u
 (

N
.m

)



 

 
8  

  

  
  ]19[ و ورودي هاي کنترلی پاسخ حلقه بسته سیستم -11شکل 

با اعمال شرایط  آمده است، 7و 6،  11هاي همناطور که در شکل

اولیه مشابه (با علامت مخالف و دامنه یکسان) و پارامترهاي یکسان، 

] 19و در مرجع [  ثانیه 0/04 در پژوهش حاضر زمان نشست

به دست آمد. این بهبود در زمان نشست، یکی از  ثانیه 0/09  معادل

دلایل اصلی افزایش دامنه سیگنال کنترلی (در حدود ده برابر) در این 

 .است] 19لعه نسبت به کار [مطا

توان به تفاوت در سرعت  از دیگر عوامل مؤثر در این اختلاف، می

متر بر ثانیه و  70معادل ] 19سازي اشاره کرد: سرعت در مرجع [ شبیه

متر بر ثانیه در نظر گرفته شده است. این افزایش  75در این پژوهش 

اخته و منجر به سرعت، فرآیند کنترل را با دشواري بیشتري مواجه س

 .تر شده است هاي کنترلی با دامنه بزرگ ایجاد سیگنال

  

  گیري بحث و نتیجه -5

پس از  ما،یکاهش ارتعاشات ارابه فرود هواپ يمقاله، برا نیدر ا

بر استنتاج  یمبتن يگر فاز کنترل کی ستم،یس یاضیر يمدلساز

 نینشان داد که ا يساز هیشب جیشد. نتا يساز ادهیسوگنو پ-یتاکاگ

طور  ، ارتعاشات را بهCTMو  PID يگرها گر نسبت به کنترل کنترل

 ،یاغتشاش خارج يها مواجهه با پالس رد .دهد یکاهش م يمؤثرتر

بازگرداند، ضمن  داریرا به حالت پا ستمیسرعت س به يگر فاز کنترل

بود.  با  گریگر د شده، مشابه دو کنترل اعمال یکنترل يرویدامنه ن نکهیا

شده توسط  اعمال یکنترل يروین ،يساز هیشب ير ابتداحال، د نیا

 يگرها توسط کنترل شده عمالا يروین سوم کیحدود  ،يگر فاز کنترل

PID  وCTM در هنگام اعمال پالس اغتشاش،  ن،یبود. علاوه بر ا

 يرویتر) به اعمال ن (زمان پاسخ کوتاه يشتریب یبا چابک يگر فاز کنترل

طور  امر در کاهش دامنه ارتعاشات مؤثر بود.  به نیپرداخت که ا یکنترل

را نسبت  يشنهادیپ يفازگر  کنترل يآمده برتر دست به جیخلاصه، نتا

ارتعاشات ارابه فرود و  يراسازیدر م CTMو  PID يگرها به کنترل

(دامنه  تر نهیبه یکنترل يرویبا استفاده از ن ،یمقابله با اغتشاشات خارج

  .دهد یکمتر)، نشان م
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