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ABSTRACT: Concerns about aircraft gust disturbance have increased not only because of the design 
cases that are not primarily structural but also because of gust influence on aircraft handling qualities 
and flight controllability. Load alleviation system duty is reducing loads caused by a gust on aircraft. 
Using active control when crossing gust causes alleviation of loads on aircraft and improves ride quality. 
In this paper gust response of a flexible aircraft has been simulated by using the Lagrange equation and 
quasi-steady aerodynamics. Wing has been considered as flexible and other parts have been considered 
rigid. Two degrees of freedom in pitch and plunge of rigid mode have been considered and the elastic 
wing has been modeled as a beam with torsion and bending. Gust responses with different profiles have 
been analyzed. Then by using elevators and aileron gust loads have been reduced. Feedback control has 
been used to decrease the pitch and heave acceleration of the aircraft. Closed and open-loop response 
to gust has been compared and it has been shown that pitch oscillations have been damped very well by 
elevator. Then by using elevators and flaperon gust loads have been reduced by using neural networks 
adaptive controller and classic controller. Comparison has been made between closed-loop and open 
loop response to gust.
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1- Introduction
Gust is one of the sources of critical design and fatigue 

loads. The gusts cause structural elastic vibrations and rigid-
body motions which can result in a significant reduction of the 
airframe structure’s life. It is due to the high level of dynamic 
stresses that occur during these events. However, vibrations 
caused by gusts may have an adverse effect on passenger 
comfort, pilot workload, and aircraft handling quality [1]. 
An active control technique called Gust Load Alleviation 
(GLA) can be used to minimize the adverse effects induced 
by the gust. This paper investigates the dynamic response 
of flexible aircraft to gust. Then by using control surfaces 
tries to alleviate gut loads on aircraft. It uses an elevator and 
flaperon to decrease gust effects on aircraft. 

2- Methodology
A flexible aircraft (Fig. 1) has been modeled with 

considering pitch and plunge of a rigid body, z, and θ, and 
bending and torsion of elastic wing h and α.

 A quasi-steady aerodynamic model has been used. 
By using the Lagrange equation, it is possible to obtain 
generalized forces hQ  andQα  [2]: 
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Lt  are lift forces of wing and tail, lw and lt  

distance from wing and tail elastic axes to aircraft C.G  
respectively. .M E A  is the moment around the elastic 

axis of the wing. Now by putting iQ  and arranging 
aerodynamic and structural forces it is possible to write: 
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In the above equation z and   are rigid modes, h is 
bending modes of the wing, and   is torsional modes 
of the wing. F is composed of two elements gust and 
control forces: 
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In the above equation, U denotes control command, 
elevator  , elevator rotation,  and flapeleron  flaperon 

rotation.  

3. Results and Discussion 
The 1-cosine gust [3] with a vertical velocity of 20 m/s 
and a gust length of 110 m has been applied to the 
flexible airplane with a velocity of 150 m/s. The wing 
has been considered flexible. Pitch response to gust has 
been shown for closed and open-loop in Fig. 2. 
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Fig. 2. Comparison of pitch response of aircraft in closed and 
open-loop  
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Lw and
 

Lt  are lift forces of wing and tail, lw and lt  
distance from wing and tail elastic axes to aircraft C.G  
respectively. .M E A  is the moment around the elastic axis of 
the wing. Now by putting iQ  and arranging aerodynamic 
and structural forces it is possible to write:
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In the above equation z and θ  are rigid modes, h is 
bending modes of the wing, and α  is torsional modes of the 
wing. F is composed of two elements gust and control forces:
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In the above equation, U denotes control command, 
elevatorδ  , elevator rotation,  and flapeleronδ  flaperon rotation. 

3- Results and Discussion
The 1-cosine gust [3] with a vertical velocity of 20 m/s 

and a gust length of 110 m has been applied to the flexible 
airplane with a velocity of 150 m/s. The wing has been 
considered flexible. Pitch response to gust has been shown 
for closed and open-loop in Fig. 2.

Gust causes aircraft pitch nose down then nose up and this 
behavior repeats with lower amplitude. But with controller 
after nose down aircraft slightly begins to nose up and 
reaches zero attitude. As it is seen controller has been able 
to damp and control oscillations of aircraft and brings back 
vehicles to its stable position in a short time. Fig. 3 shows 
heave acceleration. The controller reduces heave acceleration 
and damps oscillations.

In order to alleviate gust load on aircraft, a Proportional 
Integral Derivative (PID) and adaptive neural network 
controller has been used. In Fig. 4 pitch response of adaptive 
neural network and PID, control methods have been compared. 
As it is seen adaptive neural network method shows better 
results than PID. Fig. 5 shows heave acceleration results 
for these controllers. Both have similar trends but as before 
adaptive neural network, methods damps acceleration faster 
than the PID method.  

Fig. 6 shows wing bending due to gust. Adaptive neural 
network methods damp wing bending faster than the PID 
method.  
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Fig. 6 shows wing bending due to gust. Adaptive neural 
network methods damp wing bending faster than the 
PID method.   
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4. Conclusions 

In this paper, the dynamic response of a flexible aircraft 
to 1-cosine gust has been studied. Then by using neural 
adaptive controller gust loads have been reduced. 
Elevator has been used to control pitch oscillations and 
alleviate the heave acceleration of the aircraft. A 
comparison has been made between PID, and neural 
adaptive controller, which shows neural adaptive 
controller has better results than PID. 
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4- Conclusions
In this paper, the dynamic response of a flexible aircraft to 

1-cosine gust has been studied. Then by using neural adaptive 
controller gust loads have been reduced. Elevator has been 
used to control pitch oscillations and alleviate the heave 
acceleration of the aircraft. A comparison has been made 
between PID, and neural adaptive controller, which shows 
neural adaptive controller has better results than PID.
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In order to alleviate gust load on aircraft, a Proportional 
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been compared. As it is seen adaptive neural network 
method shows better results than PID. Fig. 5 shows 
heave acceleration results for these controllers. Both 
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PID method.   
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4. Conclusions 

In this paper, the dynamic response of a flexible aircraft 
to 1-cosine gust has been studied. Then by using neural 
adaptive controller gust loads have been reduced. 
Elevator has been used to control pitch oscillations and 
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In this paper, the dynamic response of a flexible aircraft 
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In this paper, the dynamic response of a flexible aircraft 
to 1-cosine gust has been studied. Then by using neural 
adaptive controller gust loads have been reduced. 
Elevator has been used to control pitch oscillations and 
alleviate the heave acceleration of the aircraft. A 
comparison has been made between PID, and neural 
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controller has better results than PID. 
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خلاصه: وظیفه سیستم های کاهش بارهای تندباد کم کردن بارهای وارد بر بدنه پرنده در حال عبور از اغتشاشات جوی می باشد. 
استفاده از کنترل فعال در حالی که هواپیما از این اغتشاشات عبور می کند باعث کاهش بارهای وارد بر سازه، کاهش شتاب در نقاط 
خاص هواپیما شده و کیفیت پروازی آن را بهبود می بخشد. در این مقاله پاسخ یک هواپیمای انعطاف پذیر به تندباد با در نظر گرفتن 
یک مدل همگیر توسعه یافته به کمک روش لاگرانژ و آیرودینامیک شبه پایا مورد بررسی قرار گرفته است. بال بصورت انعطاف پذیر 
و بقیه هواپیما صلب در نظر گرفته می شود. مدل توسعه یافته به عنوان یک مدل پایه شامل دو مود جسم صلب و بال انعطاف پذیر 
مدل شده بصورت تیر با مودهای خمشی و پیچشی در نظر گرفته شده و پاسخ به الگوهای مختلف تندباد گسسته مورد بررسی قرار 
گرفته است. برای کاهش بارهای ناشی از تندباد از الویتور و فلپرون استفاده شده است و با استفاده از کنترل تطبیقی عصبی بر اساس 
وارون دینامیک سعی در کنترل نوسانات پیچ و شتاب وارده بر هواپیما شده است. پاسخ هواپیما به تندباد در حالت حلقه باز و حلقه بسته 
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مقدمه-  
باعث  همواره   که  است  بوده  مواردی  از  یکی  تندباد  به  هواپیما  پاسخ 
بارهای بحرانی  از  تندباد می تواند یکی  بوده است.  نگرانی طراحان هواپیما 
وارده به هواپیما باشد. همچنین بارهای خستگی هواپیما را افزایش می دهد. 
سعی  تندباد  بارهای  کاهش  نام  به  فعالی  کنترل  از  استفاده  با  طراحان  لذا 
این  مزایای  برسانند.  حداقل  به  را  تندباد  از  ناشی  منفی  اثرات  تا  می کنند 
خاص  نقاط  بر  وارده  شتاب   -1 کرد.  بیان  گونه  بدین  می توان  را  سیستم 
می یابد.  کاهش  بال  ریشه  در  خمشی  گشتاور   -2 می یابد.  کاهش  هواپیما 
3- باعث بهبود خوشدستی هواپیما می شود. از سال 1964 بعد از سانحه ای 
 35 حدود  عمودی  سرعت  با  تندبادی  در   52 ب  هواپیمای  یک  برای  که 
متر بر ثانیه اتفاق  افتاد و باعث کنده شدن 80 درصد دم عمودی آن شد 
تحقیقات زیادی بر روی این سیستم انجام شد ]1[. کارهای زیادی برروی 
کنترل پسخور برای کنترل بارهای ناشی از تندباد شده است. اصول کار بر 
این اساس بود که یکسری شتاب سنج بر روی نقای مختلف سازه نصب شده 

کنترل  میزان حرکت سطوح  سنج ها  شتاب  این  از  پسخورد  براساس  و  بود 
مشخص می شد.

سو ]2[ به بررسی کوپلینگ پاسخ تندباد با دینامیک پرواز یک بال پرنده 
پرداخت. او تاثیرات انعطاف پذیری، توزیع بار و اغتشاشات تندباد را بررسی 
پاسخ  به سمت  را  پرنده  بال  می تواند  تندباد  اغتشاشات  که  دریافت  و  کرد 
سریع  پیش بینی  برای  را  روشی   ]3[ همکاران  و  بلاتی  دهد.  سوق  ناپایدار 
بدترین حالت تندباد ارائه کردند که می تواند به طور چشمگیری زمان مورد 
نیاز برای یافتن بدترین حالت بارگذاری تندباد را کاهش دهد. بی و همکاران 
]4[ با استفاده از وصله های پیزوالکتریک بارهای ناشی از تندباد را بر روی 
یک بال با نسبت منظری بالا کاهش دادند و نتایج کار خود را با نتایج تونل 
باد راستی آزمایی کردند. مک لین ]5[ با استفاده از کنترل فعال شتاب را در 
بعضی نقاط هواپیما و سازه آن کاهش داد تا تأثیر تندباد را بر روی هواپیما و 
کیفیت سواری آن کاهش دهد. دیلساود و همکاران ]6[ با استفاده از روش 
کاهش بار تندباد بر اساس کنترل فیدبک خروجی بهینه1 بار روی بال یک 

1  Linear Quadratic Gaussian (LQG)
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هواپیمای انعطاف پذیر را کاهش دادند و بدین وسیله تغییر شکل نوک بال 
را تا 47 درصد کاهش دادند و همچنین با آنالیز حساسیت تأثیر سختی سازه 
و  فراست  کردند.  بررسی  بسته  حلقه  و  باز  حلقه  سیستم  پاسخ  روی  بر  را 
همکاران ]7[ روش کنترل بهینه را برای شبیه سازی غیر خطی یک هواپیمای 
حمل و نقل نمونه بکار بردند تا اثر تندباد را بر روی آن کاهش دهند. کوک و 
همکاران ]8[ کنترل مقاوم بارهای تندباد و تحلیل پایداری بال انعطاف پذیر 
را انجام دادند آنها پاسخ های حلقه باز و حلقه بسته را برای سیستم های خطی 
و غیرخطی را برای تندباد گسسته و پیوسته مقایسه کردند و نشان دادند که 
کنترل مقاوم می تواند عملکرد خوبی در شرایط مختلف داشته باشد. حقیقت 
و لیو ]9[ با استفاده از روش مدل پیش بین کاهش بار  را برای کنترل یک 
و  وو  کردند.  بررسی  را  بود  پیوسته شده  و  تندباد گسسته  دچار  که  هواپیما 
همکاران ]10[ مروری بر کارهای انجام شده در زمینه محاسبه و مدل سازی 
و  کنترل  برای  گرفته شده  بکار  و روش های  داده اند  انجام  تندباد  نیروهای 
کاهش نیروهای تندباد را معرفی کرده اند که از آن جمله روش های غیرفعال 
هم اکنون  که  فعالی  کنترل  روش های  و  است  بوده  استفاده  مورد  قبلًا  که 
مکانیزم های  و  هواپیماها  از  نمونه هایی  و  داده اند  شرح  را  می شود  استفاده 
بارهای  کنترل  روی  بر   ]11[ کین  و  لی  داده اند.  شرح  را  تندباد  بار  کنترل 
آنها  مطالعه  نتایج  نموده اند.  مطالعه  میکروجت  از  استفاده  با  تندباد  از  ناشی 
نشان داد که این روش آینده خوبی در حوزه کنترل بارهای ناشی از تندباد 
دارد و از مزایای آن پاسخ فرکانسی بالا است و می تواند در شرایط تندباد و با 
استفاده از کنترل تطبیقی نیروی برآی نسبتاً ثابتی را در شرایط تندباد بوجود 
آورد. خلیل و فزانس ]12[ روشی پیشنهاد کردند که پیشخورد/ پسخورد بود، 
بدین صورت که با استفاده از رادار لیدار داپلر پروفیل تندباد قبل از رسیدن به 
هواپیما شناسایی شده و با استفاده از قوانین کنترل بهینه به سطوح فرامین 
فرمان داده می شود. از مزایای  این روش این است که هرچه زودتر پروفایل 
تندباد محاسبه شود حرکت سطوح فرامین با سرعت کمتری انجام می گیرد 
و علاوه بر آن خستگی سازه و بارهای دینامیکی وارد به سازه کمتر می شود. 
بلاتی و همکاران ]3[ برای کاهش بارهای ناشی از تندباد از نوک بال تاشونده 
استفاده کردند و با استفاده از بهینه سازی چند منظوره پارامترهای نوک بال 
را از جمله هندسه ، جهت آن و همچنین سختی فنر لولای آن را بهینه سازی 
پاکت  در  تندباد  از  ناشی  بارهای  در کاهش  را  بهره وری  بهترین  تا  کردند 
پروازی هواپیما  داشته باشد. در این مقاله با استفاده از مدل توسعه یافته در 
وارون دینامیک  اساس  بر  کنترل  عصبی تطبیقی  از  استفاده  با  و   ]13[ مرجع 
سعی شده است تا نیروهای تندباد وارده بر هواپیما کمتر شود. در بخش بعد 

ابتدا مدل تندباد گسسته معرفی شده، سپس مدل توسعه یافته شرح داده شده 
سپس اثر تندباد بر هواپیما بصورت حلقه باز و حلقه بسته شبیه سازی شده 
است و نتایج با روش کنترل کلاسیک مقایسه شده است. همچنین حداکثر 
شتاب عمودی مود صلب هواپیما به تندباد با طول موج های مختلف در حالت 

حلقه بسته و حلقه باز مورد بحث و بررسی قرار می گیرد

توسعه مدل دینامیکی- 2
اغتششاشات جوی که بوسیله حرکت توده های هوا بوجود می آیند روی 
بارهای  تندبادها،  همچنین  می گذارد.  تأثیر  هواپیما  خوشدستی  و  کارآیی 
سازه ای به هواپیما وارد می کنند که در طراحی سازه – از طریق ضریب بار- 
لحاظ می گردد. اگرچه اغتشاش یک پدیده پیچیده است ولی معمولًا برای 
تندباد  الف(  بندی می شود.  ایده ال دسته  این دو صورت  از  به یکی  طراحی 
انواع  دارای  و  تغییر می کند  به صورت مشخص  تندباد  که سرعت  گسسته 
مختلفی است. معروف ترین و محتمل ترین نوع آن در برخورد با هواپیماهای 
زیر مدل  رابطه  با  و  است  معروف  تندباد 1-کسینوس  به  باد  تند  ثابت  بال 

می شود ]14[.
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 سرعت تندباد و T زمان تناوب تندباد 
0gw که t  زمان بر حسب ثانیه، 

است که برابر است با
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U سرعت هواپیما برحسب  0 در اینجاL  طول موج تندباد بر حسب متر و 
متر بر ثانیه است. 

ب( تندباد پیوسته که در آن سرعت تندباد بصورت تصادفی تغییر می کند 
درایدن در  و مدل  کارمن  اما عموماً دو مدل فون  دارد  و مدلهای مختلفی 
دینامیک پرواز استفاده می شود. هردو مدل، تندباد را بصورت طیف دانسیته 
توانی برحسب مؤلفه ای انتقالی و چرخشی سرعت تعریف می کنند که برحسب 
دانسیته و طول موج اغتشاش تعریف می شوند. تندباد بصورت نیروی خارجی 

در معادلات در نظر گرفته می شود و باعث ایجاد نیروی برآ می گردد.
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سرعت عمودی تندباد می باشد. gw که در اینجا 
در ادامه معادلات دینامیک حاکم بر هواپیما با بال الاستیک با در نظر 
پیچش  و  جابجایی   ،  θ و  z هواپیما  بدنه  صلب  دوران  و  جابجایی  گرفتن 
α نسبت به بدنه بررسی خواهد شد. روابط به دست آمده  الاستیک بال hو 
در این قسمت بر اساس الگوی شبه پایا نوشته شده است. دینامیک هواپیما با 
در نظر گرفتن بال بصورت انعطاف پذیر و بدنه و دم بصورت صلب شبیه سازی 
آزادی  درجات  با  گیردار  سر  یک  تیر  بصورت  بال  می شود  فرض  می شود. 
پیچش و خمش، و مودهای صلب پیچ و پلانج در نظر گرفته می شود. انرژی 

جنبشی کل هواپیما عبارت است از:
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fT بترتیب انرژی جنبشی دم، بال و بدنه می باشد. با در  w, و  tT T که 
α بعنوان پیچش بال معادله  نظر گرفتن h  بعنوان جابجایی عمودی بال و 

حاکم بر بال هواپیما را می توان به شکل زیر نوشت ]16 و 17[. 
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برای   )6( رابطه  غیرکوپل  آزاد  ارتعاشات  مودهای  نظر  مورد  بال  برای 
پیچش و خمش فرض می گردد:
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φ محورهای مختصات عمومی برای بیان خمش و پیچش  η و  که 
Θ شکل مودهای خمش و پیچش هستند که  Ψ و  می باشند. پارامترهای 

به صورت رابطه )7( بیان می شوند:
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 پذیر: هواپیمای با بال انعطاف1شكل 

Fig. 1. Aircraft with flexible wings 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 1. هواپیمای با بال انعطاف پذیر

Fig. 1. Aircraft with flexible wings
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را می توان از رابطه )8( بدست آورد ]15[: iγ iβ و   , i lα مقادیر 
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به صورت  تیر  برای  کرنشی  انرژی  و  جنبشی  انرژی  به  مربوط  مقادیر 
رابطه )9( می باشد ]16[.

(9)

(1)0 21 cos
2
g

g

w
w t

T
        

 

(2 )
0

LT
U

 

 

2.5 gw
f L u

u
    (3)  

 

(4 )f w tT T T T   

 

hV z i x k
t t t
          

 (5)  

 

(6 )
1

1

( , ) ( ) ( )

( , ) ( ) ( )

w

w

N

i i
i
N

i i
i

h y t t y

y t t y



 





 

 




 

 

(7 )

 

2 sin( )
cosh( ) cos( )

sinh( ) sin( )

i i

i i i

i i i

y
y y

y y


 

  

 
   



 

 

(8 )(2 1) / 2

cosh( ) cos( )
sinh( ) sin( )

i

i i

i i
i

i i

l i

l l
l l

 
 

 
 

 







 

 

(9 )
2 2 2 2

1 1 1 1
2

2

w wN N N N

i i ij i i
i i i i

mlT b r bx A
 

  
   

 
   

 
   

 
 

انرژی   ،  GJ پیچشی  سختی  و   EI خمشی  سختی  با  تیر  یک  برای 
کرنشی) انرژی پتانسیل( را می توان به صورت رابطه )10( محاسبه کرد]16[.
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برای محاسبه نیروهای تعمیم یافته الاستیک می توان از رابطه لاگرانژ 
)11( استفاده کرد.
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دینامیک  از  ناشی  نیروهای  محاسبه  برای   )13( و   )12( روابط لاگرانژ 
پرواز پرنده  بکار گرفته می شود.
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کار مجازی  رابطه  از  استفاده  با  را می توان   iQ یافته  تعمیم  نیروهای 
)14( بدست آورد.
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الگوی استفاده شده در اینجا مدل آیرودینامیک شبه پایا می باشد.
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نهایت  در  می باشد.  بال  وتر  نصف  wb   )20( و   )19( معادله های  در 
به  آمده و مرتب نمودن روابط مربوط  iQ های بدست  قرار دادن  برابر  با 
نیروهای آیرودینامیکی و سازه ای، ماتریس ضرایب را می توان مطابق رابطه 

)22( تشکیل داد.
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قابل   )23( رابطه  صورت  به  باد  تند  نیروهای  نهایت  در  و  ماتریس ها 
میرایی  جرم،  ماتریس  بترتیب  , , , ,a s a sk k c c M مقادیر   است.  محاسبه 
سازه، میرایی آیرودینامیک، سختی سازه ای و سختی آیرودینامیک می باشند 
سرعت عمودی تندباد است  gw که در مرجع ]13[ تعریف آنها آمده است. 
که در رابطه )1( تعریف آن آمده بود. باتوجه به تأخیر زمانی رسیدن تندباد 
) استفاده شده است تا این اثر در دینامیک پرنده  )lt

u
− به دم از عبارت 

لحاظ گردد.
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نیروهای ناشی از تندباد بر روی بال را می توان به صورت رابطه )24( 
بیان کرد ]17[.
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با جاگذاری شکل مودها و انتگرال گیری از رابطه )25(، خواهیم داشت:
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طراحی کنترل کننده- 3
در این مقاله از دو نوع کنترل کننده خطی کنترل تناسبی- انتگرال گیر- 
می شود.  استفاده  وارون دینامیک   اساس  بر  عصبی تطبیقی  مشتق گیر، 
کنترل کننده تناسبی- انتگرال گیر- مشتق گیر از دسته کنترل های مبتنی بر 
قرار  استفاده  مورد  کنترلی  در سیستم های  بطور عمده ای  که  است  بازخورد 
از کنترل کننده  این نوع  با توجه به ساختار ساده و عملکرد مقاوم  می گیرد. 
کنترل  کلی  رابطه  دارد.  رواج  بسیار  صنایع  در  آن  پیاده سازی  و  طراحی 

تناسبی- انتگرال گیر- مشتق گیر به صورت زیر است:
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pk  بازخورد کنترلی نسبت به خطای بین مقدار مطلوب  بهره کنترلی
کنترلی به نرخ تغییرات خطا و بهره  dk و مقدار واقعی است. بهره کنترلی  
ik بازخورد کنترلی به مجموع مقادیر خطاست که در ورودی کنترلی  کنترلی 
, ( )u 2 لحاظ شده اند. برای کنترل پیچ و حداکثر شتاب از دو ورودی کنترلی 

) استفاده شده است که بترتیب الویتور و فلپرون است. برای حل معادله  )u 1
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کنترلی معادلات به فضای حالت برده می شود. 
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X مشتق زمانی بردار حالت،  X متغیرهای حالت،  که در آن،  بردار 
 C A ماتریس سیستم،  Y بردار خروجی،  B بردار ورودی یا کنترل، 

D ماتریس پیش خور است. لذا معادله( 22) به صورت  ماتریس خروجی و 
زیر می توان نوشت:
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B به صورت زیر است: که در آن ماتریس کنترلی 
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جهت کنترل کانال پیچ از الویتور استفاده می شود بدین صورت که نرخ 
پیچ به عنوان پسخور به سیستم داده می شود و برای کنترل حرکت عمودی 
و شتاب عمودی هواپیما سرعت عمودی هواپیما به عنوان پسخور به فلپرون 

داده می شود تا شتاب عمودی را کنترل نماید.
و  است  شده  وارد  بال  یک  به  پله ای  تند باد  نتایج،  اعتبارسنجی  جهت 
نتایج با مرجع ]17[ مقایسه شده است. همچنین نتایج شبیه سازی تندباد 1- 
کسینوسی وارده بر هواپیمای صلب با نتایج مرجع ]18[ مقایسه شده است. 
رعایت  و جهت  است  آمده   ]13[ مرجع  در  اعتبارسنجی  این  نتایج  جزئیات 
اختصار از تکرار آن در این مقاله خوداری می گردد. بر اساس استاندارد ]19[، 
برای بررسی پاکت پروازی، هواپیما باید بتواند در حداکثر سرعت کروز تندباد 

dsU را تحمل کند ) معادله )33((. کسینوسی با سرع

(33) (33) 
1
6( )

107ds ref g
HU U f

 
 

(34) ( , ),x f x u y Cx   
 

(31) uxGxhy d ).()()(   
 

(36) )]([)( 1 xhxGu     
 

(37)   vxhxGxGxhy d   )]([)()()( 1)(   
 

(38) )(0 xxkx c    
 

(39) ( , , )x f x x   

 

(41) x v  

 

(41) ( , , )v f x x   

 

(42) ˆ( , , )v f x x   

 

(43) ( , , )x v x x    

 

(44) ),,(ˆ),,(),,(  xxfxxfxx    

 

(41) ),,(ˆ 1 vxxfcmd   

 

(46) adpdrmv    

 

 

به  مربوط  که  است  پارامتری   gf پروازی،  ارتفاع    H،)33( معادله  در 
refU سرعت مرجع است که برای سرعت کروز  شرایط وزنی پهپاد بوده و 
برابر 20 متر بر ثانیه است ]19[. بر این اساس تند باد گسسته ای با طول موج 
بین 30 فوت تا 300 فوت )حدود 9 تا 110 متر( بر هواپیما اعمال شده است. 
کمیت هاي در نظر گرفته شده برای هواپیمای نمونه )با مشخصات ذکر شده 
در جدول 1( در شکل 2پاسخ مودصلب پیچ هواپیما به سه تندباد 10 و 60 و 

110 متر رسم شده است.
در شکل 3 پاسخ مود انعطاف پذیر به تندبادها نشان می دهد. در این شکل 
مشاهده می شود که در مود صلب با افزایش طول موج میزان نوسانات پیچ 
بیشتر می گردد و همچنین میزان حداکثر شتاب وارده برهواپیما در طول موج 
10 متر اتفاق می افتد و نوسانات آن دیرتر میرا می گردد. همین اتفاق در مود 
خمش بال نیز اتفاق می افتد و طول موج 10 متر باعث نوسانات شدیدتر و با 
فرکانس بالاتر بال می گردد، ولی این نوسانات سریعتر از طول موج 60 و110 

متر میرا می گردد.
در ادامه با استفاده از کنترل کننده پسخور سعی شده تا نیروهای ناشی از 
تندباد کنترل شود. بدین منظور با استفاده از الویتور که روی دم افقی نصب 
شده است این نیروها به حداقل برسد. کنترل کننده تناسبی مشتقی انتگرالی1 
بر روی کانال پیچ قرار داده شده و در شکل 4 پاسخ مود صلب در کانال پیچ 
1  Proportional Integral Derivative (PID)
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 های مختلفپاسخ درجات آزادی صلب هواپیما به تندباد با طول موج :2شكل 

Fig. 2. Dynamic response of rigid mode of aircraft to gust with different wave length 
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شکل 2. پاسخ درجات آزادی صلب هواپیما به تندباد با طول موج های مختلف

Fig. 2. Dynamic response of rigid mode of aircraft to gust with different wave length

 

 
 پذیر هواپیما به تندباد: پاسخ مود انعطاف3شكل 

  Fig. 3. Gust response of flexible mode of aircraft  
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شکل 3. پاسخ مود انعطاف پذیر هواپیما به تندباد

Fig. 3. Gust response of flexible mode of aircraft 
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برای طول موج تندباد 110 مترنشان داده شده است. همان طور که مشاهده 
می شود در مقایسه با حالت حلقه باز، نوسان پیج بخوبی کنترل شده است ولی 
در میزان حداکثر شتاب وارده به هواپیما تغییر محسوسی مشاهده نمی گردد، 
اگر چه با کنترل نوسانات پیچ، نوسانات شتاب وارده به هواپیما سریعاً میرا 

می گردد.
در شکل 5 نوسانات بال در مود خمش و پیچش برای دو حالت حلقه 
باز و حلقه بسته در مود انعطاف پذیر نشان داده شده است. همانند رفتار مود 
صلب دیده می شود که اگرچه کنترل تأثیر زیادی روی کاهش حداکثر خمش 

و پیچش بال ندارد ولی نوسات خمشی بال را سریعاً میرا می کند.
در شکل 6 میزان انحراف الویتور برای میرا کردن و کنترل تندباد دیده می شود. 
همان طور که مشاهده می شود انحراف الویتور کمتر از چهار درجه می باشد که در 
محدوده خطی می باشد و نگرانی از وجود پدیده های غیرخطی مانند معکوس شدن 

الویتور و یا غیرخطی شدن ضرایب آیرودینامیکی وجود ندارد.
با  هواپیما  بر  وارد  عمودی  نیروهای  کاهش  و  کنترل  برای  ادامه  در 
جابجایی عمودی  و  و سرعت  استفاده می گردد  بال  فلپرون های  از  استفاده 
 7 در شکل  ارسال می گردد.  کنترل  به سیستم  از سنسورها  پسخور  بعنوان 
پاسخ مود صلب هواپیما در سه حالت الویتور و فلپرون باهم و با حالت الویتور 

تنها و حالت حلقه باز برای طول موج 110 متر مقایسه شده است. هما نطور 
افزودن فلپرون شتاب عمودی وارده به  با  از شکل 8 مشاهده می شود،  که 
هواپیما تا حدود زیادی کنترل شده است و همچنین نوسانات پیچ هم نسبت 
به حالت الویتور تنها، تغییر محسوسی نکرده است و نتیجه عملکرد فلپرون در 

این زمینه رضایت بخش است.
می شود.  دیده  فلپرون  کنترل  به  انعطاف پذیر  مود  پاسخ   8 شکل  در 
خمش  افزایش  باعث  فلپرون  کنترل  کردن  اضافه  که  می گردد  ملاحظه 
بال شده و اما در مقایسه باحالت حلقه باز نوسانات را سریعتر میرا می کند. 
کاهش  کمی  را  بال  پیچش  میزان  فلپرون،  کنترل  شدن  اضافه  همچنین 

داده است.
است.  شده  داده  نشان  فلپرون  و  الویتور  انحراف  میزان   9 شکل  در 

انحراف الویتورکمتر از 5 درجه و فلپرون در 20 درجه محدود شده است.

اساس4-4  بر4 تطبیقی4عصبی4 کنترل4کننده4 طراحی4
وارون4دينامیك4

با توجه به پیچیدگی های طراحی کنترل کننده برای هواپیماها، یکي از 
روش هاي مورد استفاده براي طراحي سیستم کنترل، روش وارون دینامیک 

 
 باد در حالت حلقه بسته و حلقه بازمقایسه مود صلب هواپیما به تند: 4شكل 

  Fig. 4. Comparison of rigid mode of aircraft in closed and open loop 
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Fig. 4. Comparison of rigid mode of aircraft in closed and open loop
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پذیر هواپیما به تندباد در حالت حلقه بسته و حلقه بازمقایسه مود انعطاف: 5شكل   

  Fig. 5. Comparison of flexible mode of aircraft in closed and open loop 
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شکل 5. مقایسه مود انعطاف پذیر هواپیما به تندباد در حالت حلقه بسته و حلقه باز

Fig. 5. Comparison of flexible mode of aircraft in closed and open loop

 
تغییرات الویتور بر حسب زمان برای کنترل بارهای ناشی از تندباد: 6شكل   

Fig. 6. Elevator changes versus time to alleviate gust load  
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Fig. 6. Elevator changes versus time to alleviate gust load 
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 تغییرات مود صلب هواپیما با تندباد در حالت حلقه بسته و حلقه باز: 7شكل 

  Fig. 9. Comparison of rigid mode of aircraft in closed and open loop 
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Fig. 7. Comparison of rigid mode of aircraft in closed and open loop

 

 
تندباد در حالت حلقه بسته و حلقه باز پذیر هواپیما بهمقایسه مود انعطاف: 8شكل   

Fig. 8. Comparison of flexible mode of aircraft in closed and open loop 
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Fig. 8. Comparison of flexible mode of aircraft in closed and open loop
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 نوسانات الویتور و فلپرون برای کنترل بارهای ناشی از تندباد: 9شکل 

Fig. 9. Elevator and flapreon rotation for elevating gust loads 
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شکل 9. نوسانات الویتور و فلپرون برای کنترل بارهای ناشی از تندباد

Fig. 9. Elevator and flapreon rotation for elevating gust loads

جدول 1. کمیت هاي در نظر گرفته شده برای هواپیمای نمونه ]  [

Table 1. Aircraft Parameters [11]
 [11]شده براي هواپيماي نمونه هاي در نظر گرفتهكميت :1جدول 

Table 1. Aircraft Parameters [11] 
 مقادیر )واحد( پارامترها

 wm kg0333جرم بال هواپیما 
 fm kg0333جرم بدنه هواپیما 

  kg/m3222 /1چگالی هوا 
 c m2طول وتر بال 

 -wm 22/3فاصله محور الاستیک بال تا وسط وتر مقطع 
 wl m6/3فاصله محور الاستیک بال تا مرکز جرم هواپیما 

 tl m0فاصله مرکز آیرودینامیکی دم تا مرکز جرم هواپیما 
bxفاصله محور الاستیک بال تا مرکز جرم بال   m002/3 

 wS m203مساحت بال هواپیما 
 tS m22/0مساحت دم هواپیما 

 wa rad12/4شیب منحنی لیفت بال هواپیما 
 ta rad12/0شیب منحنی لیفت دم هواپیما 
 eaشیب منحنی لیفت الویتور 

 rad12/1 

 la rad12شیب منحنی لیفت فلپرون 
 lS m22مساحت الران 

 I kg/m2144333ممان اینرسی پیچش هواپیما 
 wI kg/m21003ممان اینرسی پیچش بال هواپیما 

 GJ N.m2003333سختی پیچشی  
EI 4033333سختی خمشی N.m2  
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بر  کنترل  که طراحي سیستم  است  این روش لازم  از  استفاده  براي  است. 
اساس مدل غیر خطي انجام گیرد و نتایج طراحي براي یک هواپیما با تغییرات 
جزئي قابل اعمال به هواپیماهاي دیگر نیز است. هدف از وارون دینامیک، 
را خطي کند.  به دستور  پاسخ سیستم  قانون کنترل پسخور است که  بسط 
به طورکلي دینامیک غیرخطي هواپیما مي تواند به فرم زیر نوشته شود ]20 

و 21[.

(34)

(33) 
1
6( )
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(46) adpdrmv    

 

 

u در آن ظاهر شود.  آنجا مشتق گرفته می شود که ترم تا  از خروجي 
معادلات خروجي به شکل زیر نوشته می شود:
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به عبارت دیگر، معادلة کنترل کننده به صورت زیر است:
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v دینامیک مطلوب سیستم حلقه بسته است. با استفاده از این  که در آن

کنترل کننده می توان نوشت:
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) به دلخواه خودمان با انتخاب  )dy بدین ترتیب نرخ تغییرات خروجي
k0 نیز مي تواند یک  v به صورت زیر انتخاب شده و  v تعیین مي شود که 

بهرة ثابت باشد:
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سیستم کنترل پیشنهادي، بر اساس خطي سازي پسخور و کنترل تطبیقي 
دینامیک،  معکوس  تخمین  سیستم  شامل  است. طرح  شده  بنا  مرجع  مدل 
جبران کننده خطي و شبکه عصبي همزمان است. در اینجا فرض مي کنیم 
که سیستم داراي درجه نسبي کامل است، یعني هر متغیر کنترل شده داراي 

درجه نسبي دو است.
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ν که ارتباط دینامیکي بین آن و حالت سیستم خطي را  کنترل مجازي 
بیان مي کند، به فرم زیر تعریف مي شود:
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که
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δ با معکوس کردن معادله )41( به دست  به طور مطلوب، کنترل واقعي 
) دقیقاً شناخته شده نیست، تخمیني به  , , )f x x δ مي آید. از آنجا که تابع

شکل زیر تعریف مي شود:
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که در نتیجه خواهیم داشت:
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در معادله )43(، خطاي مدل سازي با معادله زیر بیان مي شود:
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قابل   δ به  مربوط  معکوس  که  مي شود  انتخاب  طوري   ، ˆf تخمین
محاسبه باشد. در نتیجه، فرمان عملگر به شکل زیر ساخته مي شود:
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که  مي کند  ایجاد  را  مدل  معکوس  خطاي  دینامیک،  معکوس  تخمین 
با به کارگیري شبکه عصبي همزمان به طور تطبیقي جبران خواهد شد. کل 
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سیگنال مجازي را می توان به فرم ذیل انتخاب  کرد:
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خروجي   pdν مرجع، مدل  به وسیله  مجازي  کنترل  عنصر   rmν که
adν با المان تطبیقي  جبران ساز خطي براي استفاده در شکل پاسخ سیستم، و
با  می توان  را  جبران ساز  مي شود.  تولید  معکوس  خطاي  مدل  جبران  براي 

معادله )47( بیان کرد:
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خطاي تعقیب نیز با معادله )48( تعریف مي شود:
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rm, موقعیت و سرعت فرمان هاست. ماتریس بهره جبران ساز  rmx x که 
P, بهره کنترل تناسبي و مشتقي طوري طراحي مي شوند  DK K R ×∈ 2 2

که سیستم معادله )43( با ویژگي هاي عملکردي )زمان نشست، فراجهش و 
∆ پایدار باشد. با توجه به ساختار کنترل بیان شده و با به کار  غیره( براي 0=

بردن معادله )46( در )43( دینامیک خطا به فرم )49( تبدیل مي شود:
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باید براي  . واضح است که جبران ساز دینامیک  rmX X X= − که 
adv به منظور حذف∆ است.  پایدارسازي معادله )49( طراحي شود و نقش

در فرم فضاي حالت داریم:
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، و: Te X X =
 



  که 
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و بهره هاي کنترل تناسبي-مشتقي بصورت ذیل بدست مي آید]22[:
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nω فرکانس طبیعي است. براي جبران خطاي  ζ نسبت میرائي و  که
معکوس از شبکه عصبي چند لایه مخفي غیرخطي به خاطر ویژ گي تخمین 
عمومي انتخاب شده است. خروجي شبکه عصبي چند لایه از طریق رابطه 

)51( به دست مي آید]23[:
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تابع   σ و و خروجي  ورودي  وزن  ماتریس هاي  به ترتیب   ,W V که 
فعال ساز سیگموئیدي است. و قوانین تنظیم وزن هاي شبکه عصبي به صورت 

ذیل است.
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 σ ′ هستند، معین  مثبت  و  یادگیري  نرخ  ماتریس هاي   ,W VΓ Γ که
 κ x و  σ مربوط به ورودي هاي شبکه ي عصبي مشتق جزیي سیگموئید

η نیز به صورت زیر تعریف مي شود: پارامتر اصلاح شده خطا مي باشد و
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P مثبت معین بوده و از معادله لیاپانوف براي هر مثبت  >0 در اینجا، 
Q به دست  مي آید. معین 0<
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در معادلات فوق، ماتریس هايA وB دینامیک هاي خطاي تعقیب هستند 
که در معادله )40( تعریف شده اند.

در ادامه نتایج برای مدل حلقه بسته با استفاده از کنترلر تطبیقی عصبی 
برای  انتگرالی   مشتقی  تناسبی  کنترل کننده  و  دینامیک  وارون  اساس  بر 
تندباد با طول موج 110 متر آمده است. شکل 10 تا 16 نتایج پاسخ به تندباد 
1- کسینوسی با طول موج 110 متر نشان می دهد. در شکل 10 مقایسه ای 
بین کنترلر شبکه عصبی تطبیقی و روش کنترل کننده تناسبی مشتقی انتگرالی  
را نشان می دهد. همانطور که از شکل 10 پیداست، کنترلر عصبی تطبیقی در 
کنترل زاویه پیچ بهتر عمل کرده است، همچنین نوسانات را محدودتر کرده و 
زمان رسیدن به حالت تعادل را کمتر کرده است. بنظر می رسد کاهش سریعتر 
نوسانات پیچ باعث بیشتر شدن حداکثر خمش بال به مقدار جزیی شده است 
)شکل 11( ولی زمان میرایی نوسان بال در روش عصبی تطبیقی بیش از 2/5 

ثانیه کمتر شده است.
شکل 12 نحوه رفتار شتاب عمودی را با دو روش کنترلی نشان می دهد. 
شتاب  حداکثر  ولی  است  یکی  تقریباً  روش  دو  در  منفی  شتاب  حداکثر 
بوده و همچنین در روش  بیشتر  انتگرالی  تناسبی مشتقی  مثبت در روش  
عصبی تطبیقی بیش از 1/5 ثانیه سریعتر میرا می شود. شکل 13 تغییر مکان 
از شکل 13 مشاهده  که  نشان می دهد. همان طور  را  راستای عمودی  در 
از  ناشی  عمودی  مکان  تغییر  انتگرالی  مشتقی  تناسبی  روش   در  می شود، 
تندباد به حدود 5 متر می رسد، ولی در روش عصبی تطبیقی کمتر از 3/3 متر 

جابجایی مشاهده می شود.
در شکل 14 مشاهده می شود که در هر دو روش زاویه پچش بال تقریباً 
مساوی است. شکل 15 حرکت الویتور برای مقابله با تندباد نشان داده شده 
در  ولی  است  داشته  مشابهی  روند  الویتور  حرکت  که  می رسد  بنظر  است. 
انتهای دوره حرکت الویتور نوسانات ریز بیشتری داشته است تا بتواند هواپیما 

را به حالت تعادل برگرداند.

 

 
 

     تغییرات زاویه پیچ بر حسب زمان: 11شكل

Fig. 10. Pitch angle versus time 
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شکل 10. تغییرات زاویه پیچ بر حسب زمان

Fig. 10. Pitch angle versus time
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: تغییرات خمش بر حسب زمان11شكل  

Fig. 11. Wing bending versus time 
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شکل 11. تغییرات خمش بر حسب زمان

Fig. 11. Wing bending versus time 

 

 
 Fig. 12. Heave acceleration versus time     تغییرات شتاب بر حسب زمان: 12شكل    
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شکل 12. تغییرات شتاب بر حسب زمان

Fig. 12. Heave acceleration versus time



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 54، شماره 2، سال 1401، صفحه 289 تا 308

304

 

 

 
 : تغییر مكان در راستای عمودی بر حسب زمان13شكل    

Fig. 13. Heave displacement versus time                
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شکل 13. تغییر مکان در راستای عمودی بر حسب زمان

Fig. 13. Heave displacement versus time

 

   
   Fig. 14. Wing torsion versus time    بر حسب زمان بال تغییرات پیچش : 14شكل
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شکل  1. تغییرات پیچش بال بر حسب زمان 

Fig. 14. Wing torsion versus time  
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 : تغییرات سطح کنترلی الویتور بر حسب زمان15شكل    

Fig. 15. Elevator angular motion versus time                              
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شکل 15. تغییرات سطح کنترلی الویتور بر حسب زمان

Fig. 15. Elevator angular motion versus time 

 

 
 

 تغییرات زاویه فلپرون بر حسب زمان: 16شكل

Fig. 16. Flapron angular changes versus time 
 

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5 5
-5

0

5

10

15

20

fla
pr

on
 (d

eg
)

Time

 

 
Adaptive Neural Networks
PID

شکل 16. تغییرات زاویه فلپرون بر حسب زمان

Fig. 16. Flapron angular changes versus time
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شکل 16 مقایسه انحراف فلپرون را در دو کنترلر نشان می دهد. همانطور 
تطبیقی عصبی  روش  در  فلپرون  حرکت  می شود،  مشاهده   16 از شکل  که 

بیشتر بوده است.
موج های  طول  با  تندباد  به  هواپیما  صلب  مود  عمودی  شتاب  حداکثر 
مختلف و در حالت حلقه بسته و حلقه باز در جدول 2 نشان داده شده است. 
همان طور که از این جدول دیده می شود حداکثر میزان شتاب وارده بر مود 
طول  افزایش  با  که  می گردد  مشاهده  متر  ده  موج  طول  در  هواپیما  صلب 
کنترلر  با  عمودی  شتاب  حداکثر  بین  مقایسه   در  دارد.  کاهشی  روند  موج 
شبکه عصبی تطبیقی، کنترلر وارون دینامیک و کنترل کنترلر تناسبی مشتقی 
انتگرالی در طول موج های مختلف تندباد مشاهده می شود که در همه طول 
موج ها عملکرد کنترلر شبکه عصبی بهتر بوده است. همچنین درصد کاهش 
شتاب عمودی به نسبت حلقه باز نیز در جدول 2 نشان داده شده است. همان 
طور که در جدول 2 آمده است، در طول موج 10 متر روش عصبی  تطبیقی در 
کاهش شتاب تاثیری بیشتری نسبت به روش های تناسبی مشتقی انتگرالی  
و وارون دینامیک داشته است. روش کنترل کلاسیک حتی به میزان جزیی 

حداکثر شتاب را افزایش داده است. 

نتیجه4گیری-54
یک  مبنای  بر  انعطاف پذیر  هواپیماهای  دینامیکی  رفتار  مقاله  این  در 
مدل همگیر صلب-انعطاف پذیر مورد بررسی قرار گرفت. همبستگی مودهای 
در  دینامیک کلی هواپیما  بر روی  آن  اثر  و  پیچشی  و  انعطاف پذیر خمشی 
شرایط تندباد 1-کسینوسی نشان داده شد. سپس با استفاده از کنترلر عصبی 
تطبیقی با بارهای ناشی از تندباد مقابله شده است. کنترل الویتور بخوبی با 
نوسانات پیچ ناشی از تندباد مقابله کرده و در کمتر از یک سیکل هواپیما را 
به حالت تعادل بر می گرداند ولی نمی تواند شتاب های ناشی از تندباد را به 
خوبی دفع کند. بدین منظور از فلپرون برای کنترل شتاب های عمودی ناشی 
از تندباد استفاده شد. همچنین مقایسه ای بین کنترلر شبکه عصبی تطبیقی با 
کنترلر  تناسبی مشتقی انتگرالی به عمل آمد که نشان دهنده عملکرد بهتر 
کنترلر شبکه عصبی در کنترل تندباد است. نتایج شبیه سازی نشان می دهد 
که در طول موج های مختلف تندباد عملکرد کنترلر شبکه عصبی تطبیقی بهتر 

از کنترلر دینامیک وارون و کنترلر  تناسبی مشتقی انتگرالی می باشد.

جدول 2. مقایسه حداکثر شتاب عمودی وارده به هواپیما

Table 2. Maximum heave acceleration of aircraft
 : مقایسه حداكثر شتاب عمودي وارده به هواپيما2جدول

Table 2. Maximum heave acceleration of aircraft 

حداكثر  (حداكثر شتاب حلقه بسته )بر حسب شتاب جاذبه درصد بهبود كاهش شتاب
شتاب 
حلقه 

 باز

طول 
موج 
 )متر(

تناسبی مشتقی 
 انتگرالی

تناسبی  دیناميکوارون تطبيقیعصبی
مشتقی 
 انتگرالی

 دیناميکوارون تطبيقیعصبی

5/7- 11/0 5- 44/1 11/1 20/1 20/1 10 

21/4- 22/1 25/0 20/1 17/2 07/1 07/1 20 

11/0- 54/1 10/1 21/2 17/2 22/2 22/2 10 

22/2 11/14 12/2 24/2 10/2 70/2 70/2 40 

22/4 21/14 01/2 41/2 21/2 20/2 20/2 50 

72/7 11/11 71/5 11/2 01/2 51/2 51/2 20 

22/1 11/1 21/2 12/2 01/2 54/2 54/2 70 

40/10 10/1 2/7 24/2 01/2 50/2 50/2 10 

52/10 24/20 1/1 21/2 17/1 47/2 47/2 10 

15/11 25/20 11/10 15/2 11/1 42/2 42/2 100 

14/11 74/11 72/11 11/2 11/1 11/2 11/2 110 
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