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کنترل، در نشست هواپیمای  رویکرد تخصیص  یریکارگ بهدر این مقاله هدف اصلی، 

F/A-18 باشد. برای این کار، از مدل غیرخطی سه درجه آزادی پرنده و برای طراحی  می

کنترل هوشمند مبتنی بر منطق فازی  سیستم کنترل پرواز طولی، از رویکرد تخصیص 

رآیند نشست هواپیما مشارکت دارند، زاویه بالابر و هایی که در ف شود. عملگر استفاده می

های کنترلی بین  باشند. با تخصیص سیگنال زاویه کنترل بردار رانش موتور هواپیما می

رسد.  به سطح زمین می تیدرنهادو عملگر مزبور، هواپیما فرآیند کاهش ارتفاع را آغاز و 

بردن میزان دقت و  رلی و بالاکننده فازی، کاهش تلاش کنت برای بهبود کارایی کنترل

استفاده  NSGA-IIسازی ژنتیک مبتنی بر روش  کیفیت فرود هواپیما، از الگوریتم بهینه

از  آمده دست بهگردند. نتایج  کننده فازی اصلاح می شود و پارامترهای کنترل می

ی دهد که رویکرد تخصیص کنترل پیشنهادی، از توانایی بالایی برا سازی، نشان می شبیه

،  چنین متغیرهای خروجی کنترل و پایداری هواپیما در فرآیند فرود برخوردار است. هم

گردند و هواپیما با دقت مناسب و تلاش کنترلی کم، فرآیند  به مقدار مطلوبی همگرا می

 رساند. نشست را به انجام می

 :ها کلیدواژه

 فرود خودکار هواپیما

 کنترل صیتخص
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 مقدمه -1

های  های تخصیص کنترل عملگرها، در سیستم الگوریتم

 روند های خطی و غیرخطی مختلف، به کار می کنترلی سامانه

بیش های  ها، برای سیستم . برخی از این الگوریتم[0]

عملگری در سیستم  که هنگامی، برخی دیگر [0] تحریک

و سایر  [2] د و از دست برودتحت کنترل دچار عیب شو

شوند.  ها  نیز، برای کاربردهای متنوع دیگر استفاده می روش

تخصیص کنترل فازی که موضوع اصلی این مقاله  درروش

خبرگی و  کارگیری بهباشد، با استفاده از تئوری فازی و  می

نترل در دانش فرد متخصص، به توزیع و تقسیم سیگنال ک

پردازد.  بین عملگرها، برای انجام مأموریتی مشخص می

 بر شده طراحیهای کنترلی  مزیت تئوری فازی و سیستم

مقابل عدم ها در  این منطق، مقاوم بودن آن اساس

 بیضرابزرگ، مانند تغییرات  چندان نههای  قطعیت

در شرایط پروازی گوناگون و... در قیاس با  یکینامیآئرود

چنین روش  . هم[3] باشد های دیگر می کننده سایر کنترل

را  آنتوان  ندارد و می ستمیسنیازی به مدل ریاضی مذکور، 

هایی غیرخطی با ساختار نامعین، که  در بسیاری از سیستم

 .[3]برد کارنیستند، به  کنترل قابلکنترل متعارف  لهیوس به

های تخصیص کنترل فازی، در مقایسه با  چنین الگوریتم هم

های تخصیص کنترل، حجم محاسباتی و  سایر روش

توان از آن، در کنار  تری دارند و می بندی ساده فرمول

یک روش قدرتمند  عنوان بهسازی ژنتیک )که  الگوریتم بهینه

در مسائل کنترل  خصوص بهدر یافتن پاسخ بهینه سراسری 

دو رویکرد اصلی هوش مصنوعی  عنوان بهباشد.(  بهینه می

منطق  عنوان بهاز الگوریتم فازی  که طوری بهاستفاده نمود، 

سازی استفاده  اصلی کنترل و از الگوریتم ژنتیک برای بهینه

 . کرد

بر  را گای، یک روش تخصیص کنترل حلقه بسته غیرخطی

کند. این روش با توزیع  می یساز ادهیپروی یک هواپیما 

به کنترل وضعیت و ، نیرو و ممان بین چند محرک زمان هم

تخصیص الگوریتم  . یان لیو، یک[4] پردازد کنترل مسیر می

 ،کنترل بهینه را برای هواپیماهای نظامی با مانورپذیری بالا

. [5] برد به کار می چابکی زیاد در نبردهای هوایی  منظور به

یا به  نامغلوب یرتبه بند کیژنت تمیالگورآقای بیان، از 

 F/A-18برای فرود خودکار هواپیما  ،NSGA-II0اختصار 

نرخ همگرایی بالا و دقت  ،کند. این روش استفاده می

در مقاله آقای توحیدی و همکارش، از  .[1] دارد توجهی قابل

های  روش تخصیص کنترل فازی و تطبیقی برای سیستم

 در مرجع .[9-7] شود چالاک و بیش تحریک استفاده می

بیش  یها ستمیسروش تخصیص کنترل برای از یک  ،[9]

حول F/A-18  تحریک جهت انجام مانور وضعیت هواپیمای 

از روشی جدید،  [01].  مرجع شود یمسه محور استفاده 

به حداقل رساندن برای  ها محرکبرای تخصیص کنترل 

در هواپیمای ایرباس  و تلاش کنترلی ها محرکاستفاده از 

یک روش تخصیص کنترل  [00] مرجع. کند استفاده می

هواپیما به کار  یها شرانهیپبندی  برای پیکره تطبیقی را

اشسون و همکارش، از الگوریتم تخصیص کنترل برد.  می

، برای فرود و برخاست عمودی هواپیما 2یافته یمتعممعکوس 

. اینگچون ونگ و همکارانش، یک [02] کند استفاده می

ترلی را با استفاده از روش تخصیص کنترل چهارچوب کن

کننده فعال رفع اغتشاش پیشنهاد  و کنترل 3بین بهینه پیش

جیسو کنگ و همکارش، روش تخصیص . [03] کنند می

 دهند کنترل شبکه عصبی مبتنی بر تخصیص پویا را ارائه می

دار، مبتنی بر  . تبسم، یک روش شبه معکوس وزن[04]

را برای یک پهپاد چهار روتوره پیشنهاد  4های تطبیقی وزن

زیکی را بر سیستم کاهش های فی دهد که تأثیر محدودیت می

 .[05] دهد

رویکرد تخصیص کنترل  کارگیری بهبا این مقاله، قصد دارد 

فازی، بین عملگرهای بالابر و موتور و استفاده از الگوریتم 

، به اصلاح NSGA-IIسازی ژنتیک مبتنی بر روش  بهینه

کننده فازی پرداخته و فرآیند نشست  پارامترهای کنترل

را با روابط ساده، حجم محاسباتی کم،  F/A-18هواپیمای 

ه انجام برساند. برای دقت مناسب و حداقل تلاش کنترلی ب

این منظور در بخش اول، اهمیت تخصیص کنترل بیان 

کننده فازی، در بخش  گردد. در بخش دوم طراحی کنترل می

سازی پارامترهای کنترلر و در بخش آخر،  سوم فرآیند بهینه

 گردد. نتایج نهایی ارائه می

                                                           
1Nondominated Sorting Genetic Algorithm 
2 Generalized Inverse 
3 Predictive Control 
4 Weighted Pseudo-Inverse Method Based on Adaptive Weights 
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طراحی سیستم کنترل پرواز طولی، برای  -2

 فرود خودکار هواپیما

مدل غیرخطی سه درجه آزادی هواپیمای  -1-2
F/A-18 

 غیرخطی سه درجه آزادی هواپیمای مدلدر این مقاله، از 

F/A-18 ،عنوان بهشود. این مدل،  استفاده می با بدنه صلب 

رفتار هواپیما، در  وتحلیل تجزیهیک بستر آزمایشی برای 

 .[1]گردد استفاده می موردنظرفرآیند تخصیص کنترل مانور 

این فرض که نرخ زمانی تغییر جرم و ممان اینرسی  اساس بر

هواپیما، در کل فرآیند فرود ناچیز است. برای جلوگیری از 

لبه حمله(، )، از اثرات فلپ لبه جلو یاضافهای  پیچیدگی

نظر  فلپ لبه عقب )لبه فرار(، ترمز سرعت و ارابه فرود صرف

که با  F/A-18. مدل غیرخطی هواپیمای [07, 01]شود می

( ارائه 0رابطه ) صورت بهاست،  شده توصیفمعادلات حرکت 

 گردد: می

 :[00] معادلات نیرو در دستگاه بدنی
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[u, v, w] در دستگاه بدنی و  یسرعت خط[           ] ،

ممان اینرسی حول سه محور دستگاه مختصات بدنی و 

  [x, y, z] چنین . همباشند یم ، ضرب اینرسی[           ]

    ،هرلحظهنرخ تغییر مکان در   ̇  ̇  ̇  ، مایهواپ تیموقع

[ϕ, θ, ψ]  نرخ تغییرات زوایای اویلر،  [̇  ̇  ̇ ]، زوایای اویلر

[p, q, r] ای حول محورهای مختصات  های زاویه سرعت

فشار دینامیکی و مشخصات هندسه  [c, b, S, m, Q]بدنی، 

جرم هواپیما، مساحت ناخالص بال، دهانه  ازجمله مایهواپ

نیز، ضرایب  [  , CD ,CL]باشند.  بال و وتر متوسط بال می

های  ضرایب ممان [Cm ,Cl ,Cn]، آئرودینامیکینیروهای 

به ترتیب نیروی  [T,               ]و  آئرودینامیکی

جلوبرنده، زاویه شهپر، زاویه بالابر، زاویه سکان عمودی و 

. پارامترهای هندسی [07 و 1] زاویه بردار رانش هستند

، شرایط اولیه پرواز طبق [07] 1هواپیما، مطابق جدول 

و مشتقات پایداری و کنترلی هواپیما نیز [ 1] 2جدول 

ها، مربوط به  تمامی دادهگردد.  ارائه می[ 1] 3مطابق جدول 

 [.1] باشند پرواز با عدد ماخ کم و در شرایط سطح دریا می

 کننده فازی طراحی کنترل -2-2

زاده معرفی گردید.  تئوری فازی، نخستین بار توسط لطفی

هایی بر پایه دانش و قانون  های فازی، سیستم سیستم

 هستند،

قلب یک سیستم فازی، یک پایگاه دانش بوده که  که ینحو به

ساختار  1در شکل است.  شده یلتشک آنگاهاز قوانین اگر و 

 :[09 و 3] است شده دادهیک سیستم فازی نشان 

 
 .[3] یک سیستم فازی دهنده اجزای تشکیل :(1)شکل 
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های فازی، وابسته به مدل ریاضی سیستم تحت  کننده کنترل

کنترل نیستند و از این حیث،  نسبت به کنترلرهای 

. به همین دلیل در این مقاله، [3]دارند  کلاسیک برتری

برای طراحی سیستم کنترل پرواز طولی هواپیما در فرآیند 

 شود.  کننده فازی استفاده می فرود، از کنترل

 F/A-18یما پارامترهای هندسی هواپ :(1) جدول

 پارامترها مقدار پارامترها مقدار

019945 (slugs ft2) Izz 52/00 (ft) C 

050293 (slugs ft2) Iyy 42/37 (ft) b 

23111 (slugs ft2) Ixx 411 (ft2) S 

297/1- (ft) lx 0131 (slugs) m 

233/1 (ft) lze 1 Ixz 

1 lyz 1 lye 

1 ly 1 Ixy 

 

 F/A-18یما پارامترهای اولیه هواپ :(2) جدول

 پارامتر مقدار واحد پارامتر مقدار واحد

deg/s 1 p0 ft/s 031  V0 

deg/s 1 q0 deg 3/0 α0 

deg/s 1 r0 deg 1  β0 

deg 1  ψ0 deg 3/5 θ0 

ft 0141 z0 ft 1 x0 

deg 1  ϕ0 ft 1 y0 

 

  F/A-18یما پهوا مشتقات پایداری و کنترلی :(3) جدول

 پارامترها مقدار پارامترها مقدار

11430/1-    
 0423/1    

 

1750/1    
 1101/1-       

 

11111052/1        
 1305/1-     

11437/1-    
 1101/1       

 

11102/1-     1111007/-1        
 

1125/1-       
 1021/1     

11025/1    
 1042/1-    

 

1    
 1103/1     

 

1    
 732/1    

 

1    
 9/1-    

 

023/1-    
 0005/1-    

 

11192/1-     1125/1       
 

1111502/1       
 1111404/1        

 

1091/1-       
 1111910/1-        

 

1044/1       
 1111210/1        

 

)هواپیما(،  ابتدا  متغیرهای  ورودی سیستم  تحت  کنترل

شوند. با توجه به  به همراه متغیرهای کنترلی تعیین می

 کننده فازی، کنترل طولی هواپیما را در طی که کنترل این

فرآیند  فرود، با دو عملگر کنترلی بالابر و موتور انجام 

ورودی  عنوان بهدهد، لازم است متغیرهای مناسبی  می

کننده فازی تعیین گردند. برای این منظور، متغیرهای  کنترل

گیری و  که به ترتیب زاویه حمله، زاویه اوج ̇  و  ،  

 متغیرهای  عنوان بهباشند،  می  هرلحظهتغییرات ارتفاع در 

کننده فازی خواهند  های کنترل خروجی      و   ورودی و

تغییرات زاویه بردار رانش     تغییرات زاویه بالابر و    بود. )

باشند(. هفت تابع عضویت برای توصیف هر یک از  می

منفی   صورت بهشود، که  استفاده می ̇  و  ،   های رودیو

(، NS(، منفی کوچک )NM(، منفی  متوسط )NBبزرگ )

( و PM(، مثبت متوسط )PS(، مثبت  کوچک )ZEصفر )

 ، کهاند شده تعریف ̇  و  ،  برای  [3]( PBمثبت بزرگ )

توابع . است شده مشخص 2  ، در شکلهرکداممحدوده  

های موتور استنتاج فازی، که زاویه انحراف  عضویت خروجی

 3باشد، در شکل  بالابر و زاویه بردار رانش موتور هواپیما می

ها  دو پایگاه قواعد برای هر یک از خروجیشوند.  می تعریف 

قانون برای دو  ورودی و یک  ونه چهلشود.  در نظر گرفته می

سازی  شده  است، این قوانین مربوط به کانال  خروجی، پیاده

ارائه  4 باشند. هفده قانون پایه، طبق جدول کنترلی بالابر می

 .گردد می

باشد. با توجه  ، میزان انحراف زاویه بالابر میu در این جدول،

 :[3] شود زیر بیان می صورت به، قانون اول 4به جدول 

                                                     

قوانین پایگاه قواعد مرتبط با  موتور هم، عیناً مشابه جدول 

های آن، تغییرات ارتفاع و  بوده، با این تفاوت که ورودی 4

 گردد. نظر می باشد. لذا از بیان آن صرف زاویه گاما می
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سازی مبتنی بر الگوریتم ژنتیک  بهینه -3

 (NSGA-II)روش 

 تعریف توابع هزینه و قیدها  -1-3

 کننده فازی، به شرح زیر است سازی پارامترهای کنترل بهینه

های  کردن مقادیر پارامتر  هدف که با بهینهبا این 

 ̅ ) کننده فازی کنترل
  ،   

  ، ̅ 
های   حل ای از راه مجموعه ،( 

ترین میزان هزینه و تلاش کنترلی را   پیدا شود که کم  بهینه

،  ،  ،  q،nzفراهم کند و  سیستم، عملکرد خوبی برای حفظ 

انحراف از مقادیر مطلوب در سطوح خود ارائه و   hو ̇ 

قابل  پایداری ،تیدرنهارا کاهش دهد و  نامطلوب هواپیما

 .به همراه داشته باشد قبولی برای هواپیما

 

 

 
های پایگاه  ها و خروجی توابع عضویت ورودی(: 2شکل )

 قواعد.

مراکز توابع  ، پارامترها سازی برای این منظور با بهینه

 ها  اصلاح ها و خروجی عضویت  و انحراف  از معیار  ورودی

 شوند بیان می 7و  1روابط  صورت بهگردند. توابع هزینه  می

[1]: 

(1)    ∫(    )
    

(7)     ∫(    )
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 .های موتور استنتاج فازی توابع عضویت خروجی: (3)شکل 

بهینه شوند، بلکه   J2و  J1 باید تنها نه، در طول فرآیند فرود

باید متغیرهای حالت هواپیما نیز، در محدوده معقول خود 

محدود گردند و هواپیما عملکرد دینامیکی مناسبی داشته 

سازی چند هدفه، با در نظر  باشد. بنابراین مسئله بهینه

 :[1] شود ارائه می 9و  0روابط  صورت بهها  گرفتن محدودیت

(0)       {       } 

(9)     

{
  
 

  
 
|  |                 
|    |           

|    |         

|    |          
                
                  

 

پایگاه قواعد موتور استنتاج فازی مرتبط با  :(4)جدول 

 .بالابر

 u     شماره قاعده

0 ZE PB PL 

2 NB ZE NL 

3 ZE NB NL 

4 PB ZE PB 

5 ZE PM PM 

1 NM ZE NM 

7 ZE NM NM 

0 PM ZE PL 

9 ZE PS PS 

01 NS ZE NS 

00 ZE NS NS 

02 PS ZE PS 

03 ZE ZE ZE 

04 NS PB PM 

05 NB PS NM 

01 PS NB NM 

07 PB NS PM 

انحراف  xiهای بهینه است.  حل ای از راه ، مجموعهSکه در آن 

حداکثر مقدار مجاز  Xi حول نقطه تعادل و iمتغیرهای حالت 

نیز، حداکثر میزان انحراف زوایای بالابر و       و      آن، 

به ترتیب       و    دهند.  بردار رانش را نشان می

      و    دهنده زمان صعود و مقدار بیشینه آن،  نشان

گر درصد ماکزیمم فراجهش از مقدار مطلوب و حد  بیان

دهنده خطای حالت ماندگار  نیز، نشان     و       بالای آن،

 iو حداکثر مقدار مجاز برای هرکدام از متغیرهای حالت 

 هرکدامز ، مقادیر و محدوده مجا5. در جدول [1] باشند می

گر  ده  متغیر طراحی که بیان .[1] است شده انیباز قیدها، 

( هر kمراکز توابع عضویت ) ضرایب( و σانحراف از معیار)

شود. این  باشند، تعریف می ها می ها و خروجی یک از ورودی

، در مراکز توابع عضویت ورودی و خروجی ضرب ضرایب

شوند. مقادیر اولیه این متغیرها، حد بالا، حد پایین و  می

 .شوند ارائه می 7، مطابق جدول هرکدام تلورانس

 [1] شده یفتعرقیدهای  :(5) جدول

 پارامترها مقدار پارامترها مقدار

0    02      

25/1    02      

1    
 1    

21%    1   ̇ 

10/1     1    

21    0    

 [1] ارامترهای الگوریتم ژنتیکپ :(6) جدول

 پارامترها مقدار پارامترها مقدار

00/1    15      

21    991      

21    01      

  15/1    

 سازی بهینهمتغیرهای طراحی مسئله : (7)جدول 
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 متغیر مقدار پایین حد  حد بالا تلورانس

0/1 5/2 0 5/2 σϒ 

0/1 3 0 5/3 σ  

0/1 5/2 0 2 σα 

0/1 5/2 0 3 σδele 

0/1 5/2 0 3 σδeng 

0/1 2 0/1 0 kϒ 

0/1 2 0/1 0 k  

0/1 2 0/1 0 kα 

0/1 2 0/1 0 kδele 

0/1 2 0/1 0 kδeng 

 پارامترهای کنترلر فازیسازی  نتایج بهینه -2-3

 شود: ارائه می 4سازی پارامترها، در شکل  جبهه پرتوی بهینه

در این نقطه،  است. شده مشخص 4نقطه برگزیده در شکل 

کمینه شده، بلکه هواپیما رفتاری  J2و  J1توابع هزینه  تنها نه

 دهد: پایدار از خود نشان می

 

 .جبهه پرتو: (4) شکل

 تایجن -4

 شوند که نمودار جبهه پرتو، نقاطی باید انتخاب با توجه به 

توابع هزینه )تلاش کنترلی بالابر و موتور( در این نقاط 

کننده پاسخ  کمینه باشد. از طرفی، تنها این مسئله تعیین

سازی نخواهد بود، زیرا هواپیما به ازای  نهایی بهینه

متغیرهای طراحی برگزیده، باید رفتار دینامیکی مناسبی نیز 

از خود نشان دهد و پایداری قابل قبولی داشته باشد. لذا با 

گردند.  در نظر گرفتن این موارد، پاسخ بهینه انتخاب می

 8سازی، طبق جدول  در فرآیند بهینه شده یدهبرگزمقادیر 

، پارامترهای نهایی تعیین و به 8مطابق جدول . شود ارائه می

پارامترهای  یگذاریجاشود. با  کننده فازی اعمال می کنترل

کننده فازی، رفتار هواپیما  نهایی در روابط کنترل شده ینهبه

کامل با الگوی مورد انتظار مطابقت دارد. متغیرهای  طور به

قرار  در محدوده مطلوب h و ̇  ، ،  ،  q ،nzخروجی

از خود نشان  یتوجه قابلگیرند و هواپیما پایداری  می

چنین تلاش کنترلی بالابر و موتور، در کل  دهد. هم می

های  نمودار خروجی در ادامه یابد. فرآیند فرود کاهش می

q،nz  ،  ،  ، ̇، h ،x ،     ،     ،J1  وJ2 گردد ارائه می 

(، زاویه q) نرخ پیچ های چنین نمودار خروجی هم(. 5)شکل 

 7و  6مطابق شکل  ( ) زاویه پیچ (، ) زاویه گاما (، ) حمله

شماتیک کلی سیستم کنترل پرواز  8شکل . گردد ارائه می

 دهد. طولی مبتنی بر منطق فازی را نشان می

 

 سازی پارامترهای نهایی بهینه: (8)جدول 

 متغیر مقدار اولیه مقدار بهینه
0/0 5/2 σϒ 

0/0 5/3 σ  

5/0 2 σα 

7/0 3 σδele 

2/0 3 σδeng 

5/1 0 kϒ 

0/1 0 k  

3/1 0 kα 

0/1 0 kδele 

0/1 0 kδeng 
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(، x(، موقعیت)h) ارتفاع های : نمودار خروجی(5)شکل 

 .(nبار)  ضریب

 بندی جمع -5

به مدل  که الگوریتم تخصیص کنترل فازی، از حیث این

تواند برای  باشد، می ریاضی سیستم تحت کنترل وابسته نمی

هایی که ساختار نامعینی  های غیرخطی یا سیستم سیستم

الگوریتم ژنتیک مبتنی بر  قرار گیرد. مورداستفادهدارند، 

سازی،  های بهینه نیز در مقایسه با سایر روش NSGA-IIروش 

تواند برای یافتن پاسخ  روشی بسیار قدرتمند است که می

مناسب، در مسائل کنترل  زمان مدتبهینه سراسری در 

 بهینه استفاده گردد. 

 

زاویه (، q) پیچ نرخ های نمودار خروجی: (6)شکل 

 .( ) زاویه پیچ (، ) گامازاویه  (، حمله)

 
( و زاویه     ) زاویه بالابر های : نمودار خروجی(7)شکل 

  و( J1 )بالابرتلاش کنترلی ، (    بردار رانش موتور هواپیما )

 .(J2موتور )تلاش کنترلی 

 
 .شماتیک کلی سیستم کنترل پرواز طولی :(8) شکل

  استفاده از روش تخصیص کنترل فازی برای سیستم

کننده فازی  سازی پارامترهای کنترل غیرخطی هواپیما، بهینه

و سرانجام اعمال متغیرهای  NSGA-IIبا استفاده از الگوریتم 

استفاده از شود که با  در کنترلر، منجر می شده نهیبهطراحی 

پایداری روابط ساده، حجم محاسباتی کم، دقت کافی، 

و کمترین تلاش کنترلی، مناسب، رفتار دینامیکی مطلوب 

و متغیرهای فرود هواپیما را به انجام رسانید  تیمأمور

گیری، زاویه حمله، شتاب  ارتفاع، زاویه اوج ازجملهپروازی 

عمودی، تغییرات ارتفاع و نرخ زاویه پیچ به مقدار مطلوب 

 همگرا شوند.

 فهرست علائم -6

   
 ی برآ صفرپساضریب  

   
 شیب منحنی برآ 

نرخ تغییر ضریب گشتاور چرخشی به زاویه لغزش     
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 جانبی
 مشتق میرایی غلتش    

   
 شی به زاویه حملهپیچنرخ تغییر ضریب گشتاور  

   
 مشتق میرایی پیچش 

   
 

نرخ تغییر ضریب گشتاور گردشی به زاویه لغزش 

 جانبی

   
 گردشمشتق میرایی  

 وزن اینرسی   

 گر تلاش کنترلی بالابر تابع هزینه بیان   

 گر تلاش کنترلی موتور تابع هزینه بیان   

 احتمال تقاطع   

 ازیموردنتعداد پارامترهای کنترلی      

 احتمال جهش   

 ها تعداد کروموزوم     

n ضریب بار 

 زاویه حمله  

 زاویه لغزش جانبی  

 گیری زاویه اوج  

 زاویه دوران سطوح کنترل  
 شاخص توزیع تقاطع   
 شاخص توزیع جهش   
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 Applying the control allocation 

approach for the landing phase of the 

F/A-18 aircraft 

 The allocation approach is based on 

fuzzy logic. 

 The genetic algorithm based on the 

NSGA-II method is used and the 

variables of the fuzzy controller are 

modified. 
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The main objective of this article is to apply the control allocation 
approach for the landing phase of the F/A-18 aircraft. For this purpose, the 
non-linear three-degree-of-freedom model of the aircraft is used, and the 
intelligent control allocation approach, based on fuzzy logic, is utilized to 
design the longitudinal flight control system. The actuators involved in the 
aircraft landing process are the elevator angle and the thrust vector 
control angle of the aircraft engine. By allocating control signals between 
the two mentioned actuators, the plane starts the process of lowering the 
height and finally reaches the ground level. To improve the efficiency of 
the fuzzy controller, reduce the control effort and increase the accuracy 
and quality of the landing, the genetic algorithm based on the NSGA-II 
method is used and the variables of the fuzzy controller are modified. The 
results obtained from the simulation show that the proposed control 
allocation approach has a high ability to control and stabilize the aircraft in 
the landing process. Also, the output variables converge to a desired value 
and the aircraft completes the landing process with proper accuracy and 
low control effort. 
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