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 بیناییگیری هوایی با استفاده از ترکیب سوخت سامانه طراحی کنترل

جریان گردابی هواپیمای در نظر گرفتن اثرات  با GPSو  ماشین

 هدهندسوخت

 (11/40/1041تاریخ پذیرش:    21/14/1044)دریافت مقاله: 

 چکیده
 یطولان یبرد و مداومت پرواز شیافزا یبرا یکیتکن ،شدهمقدار سوخت حمل تیحل مشکل محدود ،رسانی در پروازهدف از سوخت

ه همراه فیلتر ب GPS گیری هوایی با استفاده از ترکیب بینایی ماشین و سوخت کننده سیستم طراحی کنترلدر این مقاله،  باشد.می

از  .مورد تحقیق قرار گرفته است اتمسفر و توربولانس دهندهاثرات جریان گردابی هواپیمای سوخت با لحاظ کردن اثر تکراری کالمن بی

تأثیر  رسانی هواییآمیز بودن فرایند سوختبرانگیز و در موفقیتآنجایی که مرحله اتصال بین دو وسیله پرنده، بسیار حساس، چالش

آن  رسان درداشتن میله سوخترسانی به دراگوی متحرک و سپس نگهوختمستقیمی دارد، طراحی کنترلی به منظور هدایت میله س

سازی هواپیمای گیرنده سوخت درحضور گیری هوایی صورت پذیرفته است. برای این منظور، ابتدا مدلشدن فرایند سوختمرحله تا کامل

بین پراب و دراگو  LQR یک سیستم کنترلیپس سدهنده، انجام شده است. و جریان گردابی هواپیمای سوخت اتمسفراثرات توربولانس 

برای بدست آوردن موقعیت نسبی دقیق   گیری هوایی پیشنهاد گردید. همچنینبرای سوخت GPSبر اساس ترکیب بینایی ماشین و 

سازی پیادهپس از  بین هواپیمای گیرنده سوخت و دراگو یک روش فیلتر کالمن بی اثر تکراری برای ادغام اطلاعات ارائه شده است.

دهنده به گیرنده به هواپیمای سوختجهت اتصال هواپیمای سوخت LQRسازی، عملکرد مطلوبی با قانون کنترلی افزاری و شبیهنرم

 تواند موقعیت نسبی را بدست آورده و اتصالدهد که طرح کنترلی پیشنهادشده دقیقا میدست آمده است. نتایج شبیه سازی نشان می

 ین دو وسیله پرنده را تحقق بخشد.ایمن و موفقی ب
 LQR و کنترلر اثر تکراری، فیلتر کالمن بیبینایی ماشین دهنده،سوخت  دراگو، هواپیمای –گیری هوایی، پراب سوخت :واژگان کلیدی

 

Control Design of an Aerial Refueling System Using a Combination of Machine 

Vision and GPS Taking into Account the Vortex Flow Effects of the Refueling 

Aircraft  

Abstract 
The purpose of aerial refueling is to solve the problem of limiting the amount of fuel carried, a technique to 

increase range and endurance. In this paper, the control design of an air refueling system using a combination 

of machine vision and GPS with iterated uncented Kalman filter is taking into account the vortex effects of the 

tanker aircraft and atmospheric turbulence. Since the docking phase between two aircraft is very sensitive, 

challenging, and has a direct effect on the success of the aerial refueling process, a control is designed to guide 

the probe to the moving drogue, and then hold the probe at that stage until the air refueling process is complete. 

For this purpose, first, the receiver aircraft is modeled in the presence of atmospheric turbulence effects and 

the vortex of the tanker aircraft. Then, an LQR control system between probe and drogue based on the 

combination of machine vision and GPS for aerial refueling was proposed. An iterated uncented Kalman filter 

method for data integration is also proposed to obtain the exact relative position between the receiver aircraft 

and the drogue. After software implementation and simulation, good performance is obtained with the LQR 

control rule for connecting the receiving aircraft to the refueling aircraft. The simulation results show that the 

proposed control scheme can achieve exactly the relative position and realize a safe and successful connection 

between the two flying devices. 

Key words: Aerial refueling, Probe-Drogue, Machin Vision, LQR Controller, Iterated uncented Kalman 

filter
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 دمه قم

های در طی سالیان اخیر، علاقه روزافزون به توسعه سیستم

 و یمداومت پرواز، برد شیافزا هدفرسانی هوایی با سوخت

ی، در هر دو حوزه نظامی و ریگتکاهش خطرات سوخهمچنین 

امل ی تکای در زمینهظامی باعث شده که تحقیقات گستردهغیرن

رسانی هوایی انجام شود. بخش مهمی از این های سوختفرایند

دهنده و سازی وسایل پرنده سوختتحقیقات در ارتقاء مدل

ه است که شامل اثرات نزدیک شدن هواپیماها بوده گیرندسوخت

ای هها مانند جریانسازی و تحلیل انواع توربولانسو منجر به مدل

گردابی، اثرات جریان باد، اثرات انتقال سوخت بر روی مرکز ثقل 

شود. همچنین بررسی و ممانهای اینرسی و حسگرها متمرکز می

های چیده روشپی سازی دینامیک نسبتاًالمانها و مدل

افزاری و گیری نیز مسیر لازم را برای ارتقاء سختسوخت

ای مطمئن و ایمن که بتواند جهت رسیدن به سامانهافزاری آنها نرم

 رد .گشایدمی ،رسانی گرددمنجر به موفقیت در فرآیند سوخت

 کهشود استفاده میمتفاوت سازوکار  دوسوخت رسانی هوایی از 

 -2 1دراگوو پراب به روش  ییهوا یریسوخت گ -1عبارتند از: 

هر  . گفتنی است که2ریگلهیم -بوم  لهیبوس ییهوا یریگسوخت

-2کاربرد دارند] یو نظام ی پیشرفتهترابر یمایساختار در هواپ دو

لنگر لنگ و شبر اساس روش  یرسانسوخت ،مقاله نیدر ا [.1

 یمایروش هواپ نیدر ا. [1] است بررسی شده یچتر

دراگو و  ریپذانعطاف یرسانسوخت لنگش کی ،دهندهسوخت

به دنبال خود را  قرار دارد لنگش یدر انتها که (یچترلنگر )

 هندهدسوخت یمایهواپ ینریو ز یپشتقسمت شلنگ در  .کشدیم

 لهیشلنگ بسته شده و م یدماغه دراگو در انتها، شودیم دهیکش

سوخت نصب شده  رندهیگ یمایهواپ یرونیز صلب  یریگسوخت

 به شکل دائمدهنده سوخت یمایهواپ ،یریگسوخت طول در .است

 دهندهسوخت یمایهواپ یعنی ،کندیپرواز م میبه صورت مستق

ین . ابا سرعت و ارتفاع ثابت خواهد داشت کنواختی یخط یحرکت

 موجود قابل یماهایاز هواپ یاریدر بسرسانی، نوع سیستم سوخت

 یمایهواپ نیتواند به طور همزمان به چندیباشد و میاستفاده م

 لهیم ی،چترلنگر در روش شلنگ و  .سوخت دهد ،رندهیگسوخت

                                                           
1 Probe-Drogue 

2 Boom-Receptacle 

رکت ح تأثیرتحت  انزلر لنگر چتریِاتصال به  هنگام ریگسوخت

 جاموا از قبیلتوربولانس  انیجر نیچند دهنده وسوخت یمایهواپ

ر د دارد.قرار توربولانس اتمسفر و ن رساسوختیی هواپیمای القا

توجه  کیاتومات ییهوا یرسانسوخت موضوع ،ریاخ یهاسال

. [0]را به خود جلب کرده است  از کشورها یاریبس پژوهشگران

 یمایدو هواپ یتضعوفاصله و  قیدق یریگها اندازهپژوهش نیدر ا

اتصال و در طول  ییدر مرحله نها رندهیگدهنده و سوختسوخت

 کند.خودنمایی می چالش مهم کیبه عنوان  یریگمراحل سوخت

رادار  و زریل ،بینایی ماشین ،1GPS پایه بر حسگرهاییاستفاده از 

-تیمحدود با این وجود ارند.د یاگسترده یکاربردها مادون قرمز

 GPS گنالیس به عنوان مثال .دنوجود دارهمیشه  یکارهای 

ی مناسبی نداشته دهپوشش نقاط مختلف دنیا ممکن است در

 GPS یهاعلاوه ممکن است استفاده از سیگنالبه  باشد.

 تسممکن ایا  .نباشد ریپذامکان شهیسوخت هم رندهیگ یمایهواپ

 نیهمچن را تخریب کند.ها گنالیس دهندهسوخت یمایبدنه هواپ

برآورده را  ریعاتصال س ملزومات GPSباند  یممکن است پهنا

 اددخواهد  رخ یهنگام گفته شده در بالا احتمالاً طیشرا .[1]نکند

. شوندمی کیبه هم نزد یریگسوخت با هدف ماهایکه هواپ

 یریگسوخت ی دراگسترده کاربرد بینایی ماشین حسگرهای

 تیوضعتوان با استفاده از این حسگرها می .دندار کیاتومات ییهوا

 یهاداده ییکشف و شناسا ی را از طریقو چرخش نسب

ین دورب یدو بعد ریتصاو و همچنین شده هدف یگذارعلامت

تواند یم بالاست و بینایی ماشین حسگردقت  دست آورد.به

ر حسگ استفاده از ا این وجودب .مختلف را پوشش دهد یهافرکانس

 .ددار یتر و هدف محدودحسگ نیفاصله ببه دلیل  بینایی ماشین

 گرحسدقت  بر مانند ابر و مه ممکن است یطیمح طیشرا نیهمچن

با توجه به این که در سالیان  .[6-7]دگذار باشریتاث بینایی ماشین

رسانی،  های سوختاخیر، بدلیل علاقه زیاد به توسعه سیستم

انجام شده است، در ادامه به  ای در این زمینهتحقیقات گسترده

شده است.  های انجام شده پرداختهبررسی تعدادی از فعالیت

 
 3 Global Positioning System 
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 1داکینگکنترل  یطراحمورد در  های پیشیناگرچه در پژوهش

 سفانهأاما مت ،سوخت بحث شده است رندهیگ یمایهواپ یبرا

به همراه فیلتر  حسگرها بیترک های محدودی در موردپژوهش

در تحقیقی توسعه  [9]است. کمپا و همکارانانجام شده  کالمن

نها  آ رسانی هوایی بررسی کردند.ای سوخترا بر بینایی ماشین

برای محاسبه موقعیت و چرخش بین  بینایی ماشینالگوریتم 

UAV دهنده پیدا نمودند. از آنجایی که آنها  و هواپیمای سوخت

در  حسگرها بیترک یساده برا یخط یابیانیروش م کاز ی

 یابیانیروش م با این وجود نمودند،استفاده گیری هوایی سوخت

اطلاعات مربوط به  ستتوانینم یسازساده لیبه دل یخط

فیلیپ و آنن   .در بر داشته باشد حسگرها رااختلال  مشخصات

 مرحله در تحقیقی تخمین وضعیت و کنترل را برای [8]سایانم

گرهای مختلف را برای داکینگ بررسی نمودند. آنها تخمین

استفاده  بینایی ماشینپارامترهای موقعیت بر اساس خروجی 

فاز -بر اساس روش صفحه نمودند. کنترل وضعیت نسبی

(phase-plane) گر بهره ثابت انجام شد. همچنین یک مشاهده

برای تخمین موقعیت و وضعیت دو هواپیما بدست آوردند. 

 در تحقیقی عملکرد وسایل پرنده هنگام[ 14]سینوپلی و همکاران

مورد بررسی  /INS2GPSرا  بر اساس  گریکدیشدن به  کینزد

هواپیمای بدون قرار دادند. آنها در این تحقیق، بر اساس مدل 

را   ، یک مسیر حرکت از وضعیت اولیه تا وضعیت نهاییسرنشین

ر د هواپیمای بدون سرنشینریزی نمودند. سپس با حرکت برنامه

مسیر تعریف شده اطلاعات بیشتری از دوربین برای طراحی کنترلر 

 ،در تحقیقی [11]بدست آوردند. همچنین کمت و همکاران

دراگو را بررسی  -پراب  ییهوا یرسانسوختطراحی کنترلر برای 

متصل به یک  3LQGنمودند.  آنها در این تحقیق از یک کنترلر 

ه از د و نشان دادند که استفاداستفاده نمودن بینایی ماشینسنسور 

رای به طور دقیق ب با بینایی ماشین،سیستم ترکیبی ناوبری 

کمپا و  موقعیت، میزان کنترل و تلاش کنترلی موثر است.

 دایپ یبرارا  بینایی ماشین تمیالگور تحقیقی،در  [12]همکاران

دهنده و سوخت یمایهواپ نیب یو چرخش نسب تیدن وضعکر

قرار دادند. آنها در این تحقیق با  قیتحقمورد  رندهیگتسوخ

                                                           
1 Docking       
2 Inertial Navigation System 

سازی مدار حلقه بسته نشان دادند که الگوریتم پیشنهاد شده شبیه

گیری داکینگ سوختمرحله عملکرد مطلوبی برای ردیابی و 

هوایی دارد. همچنین آنها اثبات نمودند که با استفاده از 

ده بر روی های انتخاب شچسبنده در مکان غیر فعال گرهاینشان

توان عملکرد سنسور را بهبود بخشید. دهنده میهواپیمای سوخت

 ندچ  بیروش ترک تحقیقی، با استفاده ازدر  [11]بروی و همکاران

یی را برررسی کرده اند. آنها در هوا یرسانسوخت موضوع یحسگر

وثری روش م بینایی ماشیناین تحقیق نشان دادند که تکنولوژی 

اثبات نمودند  نیهمچن برای دقت مورد نیاز بین دو هواپیما است.

که استفاده از فیلترها روش مفیدی برای ترکیب چند سنسوری 

در تحقیقی، طراحی یک سیستم  [10]شیوی و همکاران است.

کنترلی بر اساس ترکیب سنسوری را بررسی کردند. آنها در این 

، دقت و مقاومت بالایی در 4LQR تحقیق نشان دادند که کنترلر

رسانی هوایی دارد. جیاجن فاز داکینگ بین دو هواپیما در سوخت

مراه ر تطبیقی به هکنترل ستمیسیک  در تحقیقی [11]و همکاران

دراگو را بررسی نمودند. آنها -شبکه عصبی  برای  داکینگ پراب

ین بدر این تحقیق، نشان دادند که کنترلر پیشنهادی برای اتصال 

 پراب و دراگو، استحکام بالایی دارد.

تحلیل های انجام شده توسط محقیقین، هنوز چالش علی رغم 

د ده وجونهایی برای طراحی کنترل کننده  هواپیمای سوخت گیر

دارد زیرا نیازمندی های دقیق و حساسی از جمله خطای ردیابی 

و محدود بودن سرعت نسبی بین دو هواپیما برای کنترل اتصال 

ده پرداخته نش ت پیشینمقالا در که دارد، وجود دراگو –بین پراب 

برای   یا بصورت خیلی محدود پرداخته شده است. در این مقاله

اثر و فیلتر کالمن بی GPSنخستین بار ترکیب بینایی ماشین ، 

هواپیمای  ایجاد مسیر و دنبال کردن -1تکراری به منظور 

نقطه مسیر در اطراف  هایتنظیم نسبی موقعیت -2 دهندهسوخت

ردیابی دراگو با پراب  و انجام مرحله  -1هواپیمای سوخت رسان 

با در نظر گرفتن توربولانس اتمسفر و جریان  ،نهایی داکینگ

ر د مورد تحقیق قرار گرفته است.دهنده گردابی هواپیمای سوخت

بین پراب LQR سازی، یک سیستم کنترلیپس از مدل این مقاله

3 Linear Quadratic Gaussian 

4 Linear Quadratic Regulator 
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برای  GPSو دراگو بر اساس ترکیب بینایی ماشین و  

یری هوایی پیشنهاد گردید. همچنین یک روش فیلتر گسوخت

و بینایی ماشین  GPSکالمن بی اثر تکراری برای ادغام اطلاعات 

نسبی دقیق بین هواپیمای گیرنده  برای بدست آوردن موقعیت

اثر علت استفاده از فیلتر کالمن بی سوخت و دراگو ارائه شده است.

ه در آورد کفیلتری را بدست می ،تکراری آن است که این الگوریتم

بسیار دقیق  خطی شدید در معادلات حالت،غیرترم صورت وجود 

تر، استفاده از سهولت اجرا و ویژگی تخمین دقیق کند.عمل می

یلتر کالمن یافته، فآن را نسبت به دیگر فیلترها)فیلتر کالمن توسعه

ا طراحی ب ی کند.اثر ریشه دوم و ...( توصیه مفیلتر کالمن بیاثر، بی

عملکرد مطلوب و ایمنی برای اتصال هواپیمای ،  LQRیک کنترلر 

دهنده به دست آمده گیرنده به دراگوی هواپیمای سوختسوخت

 فرضیات زیر در این تحقیق در نظر گرفته شده است. ضمنا است.

گیرنده ای بر روی هواپیمای سوختاز اثرات امواج ضربه -1

ت اثرا -1مرکز ثقل هواپیما ثابت است.  -2پوشی شده است.چشم

مدل درایدن در  توربولانس اتمسفر، -0. چرخش زمین ناچیز است

در مدت زمان  -1سازی شده است. شرایط سبک مدل

جهت با هواپیمای گیرنده همرسانی، هواپیمای سوختسوخت

دهنده با جابجایی اولیه کوچک و در فاصله مشخص پرواز سوخت

و ارتباط  GPSمجهز به  یرسانسوخت یمایهواپ هر دو -6 کند.

به  مجهز نیزسوخت  رندهیگ یمایهواپعلاوه بر آن  باشند ییویراد

 هپروسدر طول  ینسب تیکردن وضع ایاح یبرا بینایی ماشین

 .اتصال باشد

 شرح سیستم 

 شلنگیک  دارای را نشان می دهد که 1PDRسیستم  1شکل

که در زیر و پشت هواپیمای تانکر نصب است.  استانعطاف پذیر 

قرار گرفته که باعث مخروطی شکل دراگو  در انتهای این شلنگ،

هواپیمای  بر روی  سپس شود.حرکت ماندن شلنگ در هوا میبی

پراب قرار گرفته است. در این فرایند هواپیمای  سوخت،گیرنده

                                                           
1 Probe Drogue Refueling 

 ر آنو سپس د فرستدمی  دراگورا درون  پراب سوخت گیرنده 

  .گیری شروع می شودقفل شده و سوخت

 

 رسانی هواییشماتیک اجزای سوخت  -1شکل 

 وگیری اندازهمرجع، حسگرهای  مختصات معرفی دستگاه

 بردارهای مسافت

ت و شناخ یمعرفنیازمند  یی،هوا یرسانسوخت ی مطالعه مسألهبرا

گیری مسافت، اندازه ، حسگرهایمرجع مختصات هایدستگاه

 .[16]است بردارهای مسافت بین هواپیما و دراگو و دوربین

 مرجع مختصات  دستگاه 

 1 شکل ی،رسانسوخت ستمیسدر  های مرجعمعرفی دستگاه یبرا

ی مرجع دستگاه OERF این شکل در .گرفته شده استدر نظر 

ی است که مرجع دستگاه OTRF قرار دارد، نیزم است که روی

 دستگاه ORRF دارد، قراردهنده سوخت یمایپهوا هبدنروی 

 OCRF ،رندهیگسوخت یمایهواپنصب شده روی بدنه مرجع 

 مرجعدستگاه  ODRF و نیدورب نصب شده روی مرجعدستگاه 

 د.نباشدراگو می نصب شده روی

 

 مسافت  یریگاندازه یحسگرها

و  GPSمجهز به  یرسانسوخت یمایهر دو هواپشده است  فرض

 یریگکه اندازه شده است فرض نیهمچن. باشند ییویارتباط راد

 و دشوانجام  GPSتوسط  OTRF و ORRFهای دستگاهدر 

 ایاح یبرا بینایی ماشینسوخت هم مجهز به  رندهیگ یمایهواپ

 ،ینبینایی ماش .اتصال باشد پروسهدر طول  ینسب تیکردن وضع

 تافیدهنده را در سوخت یمایهواپ یروتعیین شده نقاط  ریتصاو
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 xz حهدر صف بینایی ماشینتصاویر  ی تسهیل نمایش،برا .کندیم

 ت.در نظر گرفته شده اس OCRF یرو

 

 مسافت  یبردارها

به صورت  1در شکل  ییهوا یرسانسوخت درمسافت  یبردارها

  .شوندیم انیب ریز

 
های مرجع و دستگاه رسانی هوایی،سیستم سوخت  .2شکل 

 بردارهای مسافت

 

  GPSمسافت مربوط به  یهاردارب

 تواندیم است، GPS ه مجهز به حسگرسوخت ک هرندیگ یمایهواپ

در  نیدورب نیبنابرا .دکن محاسبهرا  دو هواپیما نیب یفاصله نسب

 گیرد.در نظر میرا 𝐿𝐺 و فاصله  ردیگیقرار مثابت  تیموقع کی

 

  اسمی تیاز وضع لنگر چتری مسافت

 مهار چتری نامی تیمعرف موقع 𝐿𝐺𝑛0 بردار 1 مطابق شکل 

 دستگاه مرجع هواپیمای گیرندهدر  مورد نظر تیموقع .باشدیم

  .شودیم یریگاندازه        𝐿𝐷𝑛بردار سوخت با استفاده از

(1) 𝐿𝐷𝑛 = 𝐿𝐺 − 𝐿𝐺𝑛0 

                          

  بینایی ماشین پایهبر  لنگر چتری یفاصله واقع

ی بینایبر اساس حسگر  لنگر چتری،و  نیفاصله دورب𝐿𝐷   بردار

 است. ماشین

 
 

 

  ییهوا یرسانسوخت یهاستمیسریاضی در  یسازمدل

ی که در ادامه بیان شده است، گوناگون یهاستمیسریز یبررس

یی هوا یرسانسوختدر  هاسیستم یسازمدل لازمه

 .[17]باشندمی

 

 سوخت رندهیگ یمایهواپ یسازمدل

 یمایباشد که هواپیپرواز جمع م ینوع ییهوا یرسانسوخت

در حال  دهنده،سوخت یمایوخت در مجاورت پشت هواپس رندهیگ

 دیولت دهندهسوخت یمایهواپ لهیبوس یامواج گرداب .باشدیپرواز م

 .اردسوخت بگذ رندهیگ کینامید یبر رو یاثر تند تواندیشده و م

 یمایکنترل هواپ یبرا مدل نیدر ا یامواج گرداب نیبنابرا

. در ابتدا معادلات ]17[ ده استدر نظر گرفته ش گیرندهسوخت

سوخت نسبت به  دستگاه بدنی بدست  موقعیت هواپیمای گیرنده

 آمده است.
(2) ẋ𝑏 = V [cos β  cos α  cos θ  cos ψ 

+ sin β(sin ϕ sin θ cos ψ − cos ϕ sin ψ)  

+cos β  sin α (sin ϕ sin ψ +cos ϕ sin θ cos ψ)] 

 

(1) 𝑦 ̇𝑏 =  𝑉 [cos 𝛽  cos 𝛼  cos 𝜃  sin 𝜓
+ sin 𝛽 (𝑠𝑖 𝑛 𝜙 𝑠𝑖 𝑛 𝜃 𝑠𝑖 𝑛 𝜓 +cos 𝜙  cos 𝜓) 
+cos 𝛽  sin 𝛼(cos 𝜙 sin 𝜃 sinψ − sin 𝜙 𝑐𝑜𝑠 𝜓 )]                                              
 

(0) �̇�𝑏 = 𝑉 [− cos 𝛽 cos 𝛼 sin 𝜃
+ sin 𝛽 sin 𝜙 cos 𝜃  
+ cos 𝛽 sin 𝛼 cos 𝜙 cos 𝜃 ] 

 

معادلات مربوط به موقعیت پراب در دستگاه اینرسی ال ح

شود.محاسبه  می  

(1)  �̇�𝑝�̇�𝑏 = cos 𝜃 cos 𝜓 (𝑞𝑧𝑏𝑝 − 𝑟𝑦𝑏𝑝 )

+ (sin 𝜃 cos 𝜓 sin 𝜙 − sin 𝜓 cos 𝜙 ) 

( 𝑟𝑥𝑏𝑝 − 𝑝𝑧𝑏𝑝 ) + (sin 𝜃 cos 𝜓 cos 𝜙 

+ sin 𝜓 sin 𝜙) ( 𝑝𝑦𝑏𝑝 − 𝑞𝑥𝑏𝑝 ) 
(6) �̇�𝑝 =�̇�𝑏 + cos 𝜃 sin 𝜓 ( 𝑞𝑧𝑏𝑝 − 𝑟𝑦𝑏𝑝  )

+ (sin 𝜃 sin 𝜓 sin 𝜙 + cos 𝜓 cos 𝜙 ) 

(𝑟𝑥𝑏𝑝 − 𝑝𝑧𝑏𝑝 ) + (sin 𝜃  sin 𝜓  cos 𝜙

− cos 𝜓  sin 𝜙  )( 𝑝𝑦𝑏𝑝 − 𝑞𝑥𝑏𝑝  ) 
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(7) 

�̇�𝑝 =�̇�𝑏 − sin 𝜃 (𝑞𝑧_𝑏𝑝 − 𝑟𝑦_𝑏𝑝  )

+ cos 𝜃  sin 𝜙 ( 𝑟𝑥_𝑏𝑝 − 𝑝𝑧_𝑏𝑝  )
+ cos 𝜃  cos 𝜙 (𝑝𝑦_𝑏𝑝 − 𝑞𝑥_𝑏𝑝  ) 

 

-از روابط زیر استفاده می)سرعت زمینی( 𝑉𝑘  برای محاسبه        

 :شود

(9) �̇�𝑘 = g (sin 𝛽 sin 𝜙 cos 𝜃 + cos 𝛽  sin 𝛼  
 cos 𝜙  cos 𝜃 − cos 𝛼  cos 𝛽  sin 𝜃  )

+
1 

𝑚
( −𝐷 + 𝑇 cos 𝛼  cos 𝛽  ) 

  

(8) 𝛽 ̇𝑘 = 𝑝 sin 𝛼 − 𝑟 cos 𝛼
g

𝑣
 (cos 𝛼  sin 𝛽  

 sin 𝜃 + cos 𝛽  sin 𝜙  cos 𝜃

− sin 𝛼  sin 𝛽  cos 𝜙  cos 𝜃  ) +
1

𝑚𝑣
 

(−𝑆 − 𝑇 cos 𝛼  sin 𝛽) 
 

زاویه لغزش جانبی بدون توربولانس باد    𝛽𝑘 در روابط فوق

 باشد.می

(14) �̇�𝑘=  𝑞 − 𝑟 sin 𝛼 tan 𝛽 − 𝑝 cos 𝛼 tan 𝛽

+
g

𝑉
 (sec 𝛽 sin 𝛼 sin 𝜃

+ cos 𝛼 sec 𝛽 cos 𝜙 cos 𝜃 )

+
sec 𝛽

𝑚𝑉
 (−𝐿 − 𝑇 sin 𝛼 ) 

 
زاویه حمله بدون در نظر گرفتن توربولانس    𝛼𝑘در معادله فوق 

و  θ، ∅ای چرخش در دستگاه بدنی  و نرخ زاویه rو  qو  pباد، 

Ψ باشند. زوایای اویلر می𝑥𝑏𝑝  ،𝑦𝑏𝑝  و𝑧𝑏𝑝  موقعیت پراب نسبت

 باشد.به مرکز جرم در قاب بدنی می

 :شوداز روابط زیر استفاده میاما برای محاسبه زوایای اویلر 

(11) �̇� = 𝑝 + 𝑞 sin 𝜙 tan 𝜃 + 𝑟 cos 𝜙 tan 𝜃 
(12) �̇� = 𝑞 cos 𝜙 − 𝑟 sin 𝜙 

(11) �̇� = (𝑞 sin 𝜙 + 𝑟 cos 𝜙 ) sec 𝜃 

 :آیدمی در دستگاه بدنی بصورت زیر بدست چرخش نرخ زوایای

(10) 𝑝 ̇ = 1/(𝐼_𝑥 𝐼_𝑧 −
𝐼_𝑥𝑧^2 )  [( 𝐼_𝑦 𝐼_𝑧 − 𝐼_𝑧^2 −
𝐼_𝑥𝑧^2  )𝑟𝑞 + ( 𝐼_𝑥 𝐼_𝑥𝑧 −

𝐼_𝑦 𝐼_𝑥𝑧 − 𝐼_𝑧 𝐼_𝑥𝑧  )𝑝𝑞 + 𝐼_𝑧 ℒ +
𝐼_𝑥𝑧 𝑁  

(11) �̇� =
1

𝐼𝑦
 [(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥 )𝑝𝑟 − 𝐼𝑥𝑧𝑝2 +

𝐼𝑥𝑧𝑟2 + 𝑀 ]  
(16) ṙ =

1

𝐼𝑥𝐼𝑧−𝐼𝑥𝑧
2  [(𝐼𝑥

2 − 𝐼𝑥𝐼𝑦 + 𝐼𝑥𝑧
2  )𝑝𝑞 −

( 𝐼𝑥𝐼𝑥𝑧 − 𝐼𝑦𝐼𝑥𝑧 − 𝐼𝑧𝐼𝑥𝑧)𝑟𝑞 + 𝐼𝑥𝑧ℒ +

𝐼𝑥𝑁 ]  

 تنفجانبی  با در نظر گرسرعت هواپیما و زوایای حمله و لغزش 

 آیند: اثرات توربولانس باد بصورت زیر بدست می

(17) 𝑉 = 𝑉𝑘 − 𝑢𝑤 

(19) 𝛽 =  𝛽𝑘 −
𝑣𝑤

𝑉
 

(18) 𝛼 = 𝛼𝑘 −
𝑤𝑤

𝑉
 

سرعت باد نسبت به دستگاه  𝑤𝑤و  𝑢𝑤  ،𝑣𝑤در معادلات فوق که 

به ترتیب سرعت هواپیما،  زوایای جریان در  αو  V   ،βبدنی، 

لیفت، درگ و نیروی   Sو L ،Dمعرض توربولانس باد، 

 T گشتاورها در طول محور دستگاه بدنی و Nو Mوℒ عرضی،

باشند. ابتدا توربولانس باد از دستگاه اینرسی به معرف تراست می

سوخت انتقال یافت. سپس اثر  دستگاه بدنی هواپیمای گیرنده

 بولانس باد به زوایای جریان و سرعت هواپیما اضافه گردیدتور

شود تغییرات مشاهده می 7 تا 1 (. از معادلات18 تا 17 معادله)

پراب شامل دو بخش است که یک بخش آن حرکت انتقالی مرکز 

باشد. از طرفی جرم و بخش دیگر آن حرکت چرخشی وضعیت می

ریم صفر و مقادیر ت غیر با در نظر گرفتن مقدار اصلی امواج گردابی

سازی آوردن مشتقات پایداری در طول خطیکه برای بدست 

ه از دشوند مقادیر تریم تحت اثر امواج گردابی با استفااستفاده می

اثرات امواج گردابی برای هواپیمای  آیند.معادلات زیر بدست می

 نشان داده شده است. 2 سوخت در شکل گیرنده

(24) T cos 𝛼 = 𝐷 + 𝑚g sin( 𝜔𝑑 + 𝛾 ) 

(21) 𝐿 = 𝑚g cos( 𝜔𝑑 +  𝛾 ) − 𝑇 sin 𝛼 

(22) 𝐶𝘔 = 0 

(21) 
𝜔𝑑 =

𝑊𝑑

𝑉
 

زاویه امواج گردابی هواپیمای  𝜔𝑑گشتاور پیچ،  𝐶𝘔 در روابط فوق

 باشدباشند. به وضوح مشخص میزاویه مسیر پرواز می  𝛾تانکر و
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ای بر روی مقادیر تعادل دارند و در اثر وجود اثر مشابه 𝛾و  𝜔𝑑که 

دهنده، گیرنده سوخت در حالت صعود تریم امواج گردابی سوخت

 شوند. می

 

 
جریان گردابی تولید شده توسط هواپیمای  -3شکل 

 .[10]دهندهسوخت

 

  دراگو -پراب ستمیس یسازمدل

 پذیر واقع در زیر وشامل یک شلنگ انعطاف دراگو-ابپر ستمیس

دهنده ، یک دراگوی مخروطی شکل که پشت هواپیمای سوخت

 noseدر انتهای شلنگ وصل شده و یک میله صلب در قسمت نوز)

رسانی گیرنده می باشند. در فرایند سوخت( هواپیمای سوخت

هوایی نوک پراب به دراگو متصل شده و انتقال سوخت صورت 

دراگو با -، مجموعه شلنگمحدوداجزای بر اساس مدل  .ردپذیمی

 یااتصالات صلب استوانهی محدود تعداد طول متغیر بصورت 

–شکل زیر مدل اجزای محدود پراب  شده است. یسازمدل شکل

دراگو را نشان می دهد. معادلات، آنالیز دینامیکی و آنالیز نیروهای 

آورده  [18و 19و 16]در مراجع  و نیروهای آیرودینامیکی خارجی

 شده است.

 
 .[11] دراگو-مدل اجزای محدود پراب -4شکل

 

 توربولانس اتمسفر  یسازمدل

مسفر ات توربولانستأثیرات  ،با استفاده از مدل توربولانس درایدن

 یمایبر هر دو هواپشلنگ و لنگرچتری و همچنین  سیستم بر

 در مورد. [2]شده است یسازمدل دهندهخت و سوختسو رندهیگ

توربولانس  ک، یآرام یدر هواو در ارتفاع بالا  ییهوا یرسانسوخت

 یمایهواپ یگرداب جریاناثرات  .شودیم سبک انتخاب

تر از مهم بسیار رندهیگسوخت یمایبر هواپ دهندهسوخت

 یادییابی تعداد زانیمبا استفاده از باشد و  یتوربولانس اتمسفر م

 بیضرا روی بر توربالانس .شودیم یسازمدل یتجرب یهاداده

و  روهاینبرای   𝐶𝑛و  𝐶𝑚 و  𝐶𝑍 ،𝐶𝑦  ،𝐶𝐿 یکینامیرودیآ

 .گذار خواهد بودریثأسوخت ترندهیگ یمایهواپ یگشتاورها

 

  GPS ستمیس یساز مدل

در راستای محورهای  مایهواپ یاس اطلاعات مکانیپیج حسگر

(y ,x ,z) ه ب دهد.نشان می ینیدستگاه مرجع زم نسبت به را

مهم های کاربرداز  یکی ی،نسب یدست آوردن اطلاعات مکان

 ها قادر هستنداست.  این سیستماس یپیج ستمیاستفاده از س

دقت مکانی کمتر از مقیاس متر را با دقت انتقال نانو ثانیه فراهم 

کنند.  البته باید توجه شود که ممکن است هواپیمای 

دهنده، دید ماهواره را تحت الشعاع قرار دهد و بر دقت سوخت

ر طراحی شده است تأثی اسیپیجمکانی هر سیستمی که بر پایه 

مولاً برای بهبود جایگاه و عملکرد ردیابی شدیدی داشته باشد. مع

گیری داخلی استفاده و واحد اندازهاس یپیجهواپیما از ترکیب 

با دقت بالا، راه حل خوبی برای ردیابی  اسیپیجشود. سیستم می

 .رسانی شیلنگ و مهار چتری استسوخت

 

  نیماش بینایی ستمیس یسازمدل

 و اتمطالع موضوع ،ریبر اسواس تصوو   ءایاشو  ییشوناسوا  موضووع  

بهبود  های بسووویاری برایپژوهشهوای زیوادی اسوووت.   پژوهش

ال در ح بینایی ماشین یحسگرها لهیوسه ب ییهوا یرسانسوخت

 یمایهواپ ریتصاو قادر است بینایی ماشینحسگر  باشود. انجام می

 به را مایحسگر و هواپ نیو چرخش ب یمکان نسب  دهنده،سوخت

 تعیین و تخمین و مراحل کند سووهیمقا نشووانگر یابیدوسوویله ر

ا ب بینایی ماشووین سووتمیسوو مقاله نیدر ا نشووان دهد. وضووعیت را

شده که در  یسازمدل ( pin-hole)محور-مدل حفرهاستفاده از 

با مختصات 𝑀𝑗نشانگر  .نشان داده شده است  1 شکل



کیهانی فر، زردشتی، پیرکندی، ملک زاده فرد                                                                        یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهشرن      

              1041ییز و زمستان  ، شماره دوم، پابیست و چهارم سال     

 

 

410  /  

 𝑀𝑗
𝑐 = [𝑥𝑐𝑗 , 𝑌𝑐𝑗 , 𝑍𝑐𝑗]

𝑇
 روی نیدر دسوووتگوواه مرجع دورب

  .شده است نشان ریصفحه تصو

 

 
 بینایی ماشینمحور -مدل حفره -5شکل 

 

به محاس ریمعادلات زبا استفاده از شده  شنهادیمختصات نقاط پ

 د:شویم

(20) 
(

𝑢 𝑗

𝑣 𝑗
) = 𝐺(𝑓, 𝑋𝑐𝑗 , 𝑌𝑐𝑗 , 𝑍𝑐𝑗) =

𝑓

𝑥𝑐𝑗
(

𝑌𝑐𝑗 

𝑍𝑐𝑗
) 

𝑀𝑗مختصات .است نیدورب یفاصله کانون fدر آن  که
𝑑 =

[𝑥𝑑𝑗  , 𝑌𝑑𝑗 , 𝑍𝑑𝑗]
𝑇

ثابت و  مهار چتری،دستگاه مرجع در  

𝑀𝑗بردار وابسته  نیبنابراد. باشیمشخص م
𝑐 به بردار𝑀𝑗

𝑑 تواند یم

 د:گرد تبدیل ریبا معادله ز

(26) 𝑀𝑗
𝑐 = 𝐿𝐷 + 𝑅𝑑(∅𝑑)𝑀𝑗

𝑑 
دستگاه مرجع مهار از )انتقال(  لیتبد سیماتر 𝑅𝑑(∅𝑑) که

با مختصات  𝐿𝐷 ،نیبه دستگاه مرجع دورب چتری
[𝑋𝑑  , 𝑌𝑑  , 𝑍𝑑]𝑇 و ∅𝑑  با مختصات[𝜑𝑑  , 𝜃𝑑  , ∅𝑑]𝑇  شش

ان تویحالت م نیتخم تمینامشخص هستند که از الگور ریمتغ

 متیالگور .دست آورده ها را بریمتغ نیا نانیقابل اطم نیتخم

ف هداست.  متعامد یتکرار تمیمقاله الگور نیدر ا مورد استفاده

𝑋بردار تخمین تمیالگور نیا یینها =

[𝑋𝑑  , 𝑌𝑑 , 𝑍𝑑 , 𝛹𝑑 , 𝜃𝑑 , ∅𝑑]𝑇 شده  دیهای تولبا استفاده از داده

,𝑢𝑗]نشانگر  ریتصاو لهیوسه ب 𝑣𝑗] باشدیم.  

 

 بی اثر کالمن لتریف 

ار حالت برد نیتخم ،نهیگر بهنیتخم کیکالمن به عنوان  لتریف 

اده استفی ریگاز بردار اندازه و حذف بردار اغتشاش ستمیس کی

 ایو  یخط اعم از یریمعادلات اندازه گ با توجه به  .شودمی

 د. در صورت وجود دار کالمن لتریاز ف یانواع مختلف ،یخطریغ

 یکالمن خط لتریف کی ی ازریگاندازه تمعادلاخطی بودن 

 یریگمعادلات اندازه ایو  ستمیاگر س و استفاده خواهد شد

من کال لتریمانند ف یخطریغ یگرهانیاز تخم ،باشند یخطریغ

کالمن  لتری(، فUKFاثر )یکالمن ب لتری(، فEKF) افتهیتوسعه 

 اثر تکراریکالمن ب لتریو ف (SR-UKF) دوم شهیاثر ریب

(IUKF) نیز به این دلیل که  مقاله نیدر ا .دشویاستفاده م

اثر یکالمن ب لتریاز فمعادلات سیستم به شدت غیرخطی هستند 

 .استفاده شده است یتکرار
 یفرعم یوالمت یریگدن اندازهکرروز هبقابلیت اثر با یکالمن ب لتریف

 یتوضع نیروز کردن تخمهباثر بی فیلتر کالمنهدف  .شده است

د. باشمی یخطریغ لتریخطا بااستفاده از ف انسیکوار سیو ماتر

رهای استاتیکی برای متغی دقیق اثر یک روش محاسباتیتبدیل بی

المن گیرد. فیلتر کتصادفی است که یک تابع غیرخطی را در بر می

ابع احتمالی را نسبت به تقریب تاثر محاسبه تقریب تابع توزیع بی

 کند.تر میغیرخطی دلخواه آسان

k و  گیریاندازهپارامتر  کیK ن که در آ + n ≠  و0

(√(n + κ)p(k|k))
i
K  و ∈ R شهیستون ر ایسطر  .است 

n)  سیدوم ماتر + K)P(K|K) و Wi وزن است که به نقطه تابع 

∑ حالت مطلوب .وابسته است𝑖 ام wi
2n
i=0 =  .[22و 21]ستا  1

 

  تکراریاثریکالمن ب لتریف

 نیانگیم یدارا (26) در معادلهشده  انتخاب یهانمونه مجموعه

درجه بالا و فرد به  یو همه گشتاورها انسیکوار ،نمونه مشابه

(21) 

𝑥0(𝑘|𝑘) = �̂�(𝑘|𝑘)                        𝑖 = 0 

𝑊0 =
𝜅

(𝑛+𝜅)
  𝑥𝑖(𝑘|𝑘) = �̂�(𝑘|𝑘) +

(√(𝑛 + 𝜅)p(𝑘|𝑘))
𝑖
                            

    𝑖 = 1, … , 𝑛 
𝑥𝑖(𝑘|𝑘) = �̂�(𝑘|𝑘) − (√(𝑛 + 𝜅)p(𝑘|𝑘) )𝑖     و   

 𝑖 = 𝑛+, … ,2 
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صورت ه ب یخطریغ نگیلتریف لهأمس .است𝑋(𝑘)  عنوان توزیع 

 :شوددر نظر گرفته می ریز

(27) 𝑥(𝑘 + 1) = 𝑓𝑘(𝑥(𝑘), 𝑤(𝑘)) 

𝑧(𝑘) = ℎ𝑘+1(𝑥(𝑘)) + 𝑣(𝑘))    
 𝐾 ، 𝑤(𝑘)در زمان  ستمیحالت بردار س𝑋(𝑘)  رابطه فوق رد

ه شد جادیا عزیو تو یسازمدل یخطاها لهیوسه بردار که ب اختلال

افزودنی  یریگاندازه اختلال 𝑉(𝑘) ردار مشاهده و ب  𝑍(𝑘). است

 و 𝑊(𝑘)  اختلالفرض شده است که بردار . باشدیم

𝑉(𝑘)باشد: به صورت زیرصفر  نیانگمی 

(29) 
 𝐸[𝑤(𝑖)𝑤𝑇(𝑗)] =  𝛿𝑖𝑗𝐶𝑤(𝑖) 

𝐸[𝑣(𝑖)𝑣𝑇(𝑗)] =  𝛿𝑖𝑗𝐶𝑣(𝑖) ∀ 𝑖, 𝑗              
𝐸[𝑣(𝑖)𝑤𝑇(𝑗)] =  0     

 

 است  یگوس𝐾 در زمان  یکه تراکم قبل شده استفرض 

𝑃(𝑥𝑘|𝑍𝑘) = 𝑁ه ب یتوابع تراکم نیا یرفعم ،مرحله نی. اول

  یهاو وزن یریگنمونه  نقاط2𝑛   مجموعه   کی  لهیوس

𝑊𝑘
𝑖      , 𝑖 = 0 , …  ,2𝑛 دیتول ندیمدل فرآاز  است. با استفاده 

  .شودیم لیتبد گماینقطه س، هر هااز نمونه یامجموعه

(28)  𝜒𝑘+1|𝑘
𝑖 = 𝑓𝑘(𝜒𝑖(𝑘|𝑘)) 

 :شودیم نجاما ریپس از آن به شرح ز ینیبشیمرحله پ

(14)  �̂�(𝑘 + 1|𝑘) = ∑ 𝑊𝑘
𝑖2𝑛

𝑖=0 𝜒𝑘+1|𝑘
𝑖  

  :است صورتاین به  نیبشیپ انسیکوار سیماترروش محاسبه 

𝑃(𝑘 + 1 |𝑘) = ∑ 𝑊𝑘
𝑖

2𝑛

𝑖=0

[𝜒𝑘+1|𝑘
𝑖 − �̂�(𝑘

+ 1|𝑘) ] [𝜒𝑘+1|𝑘
𝑖 − �̂�(𝑘 + 1|𝑘)]𝑇 

(11) 
𝑝(𝑥(𝑘)|𝑧(𝑘)) = 𝑝(𝑥(𝑘)|𝑍(𝑘 − 1), 𝑧(𝑘))  

  =
1

𝑐
 𝑝(𝑧(𝑘)|𝑥(𝑘), 𝑍(𝑘 − 1))𝑝(𝑥(𝑘)|𝑍(𝑘 −

1)) = 
1

𝑐
 𝑝(𝑧(𝑘)|𝑥(𝑘)𝑝(𝑥(𝑘)|𝑍(𝑘 − 1))  (12)  

 

𝑍(𝑘)شده از  افتیمشاهدات در ای ازمجموعه 𝑍(1) تا 𝑍(𝑘) 

 .است ریبه شکل ز یمقدار ثابت𝐶  و 

 

𝑐 = ∮ 𝑥(𝑘)𝜖𝑋 𝑝(𝑧(𝑘)|𝑥(𝑘))𝑝(𝑥(𝑘)|𝑍(𝐾 −
1))𝑑𝑥(𝑘)                                                      (11)  

و  ینیبشیساخته شده است که هر دو حالت پ یابه گونه بیتقر 

تراکم  نیبنابرا باشد. شده عیبه طور معمول توز یریگاندازه اختلال

ه همین ب است. یگوس زین 𝑃(𝑥(𝑘)|𝑍(𝑘))  نیشیپ یاحتمال

 ادیرمق پس از حذف .رساندآن را به حداکثر  تمیتوان لگاریمشکل 

 تابعحداقل رساندن رای به ها بهمه آن ،و عوامل نامناسب ثابت

  شوند.پردازش می ریز
        

      𝑓(𝑥) =
1

2
(𝑥 − 𝑥𝑝)

𝑇
𝐶𝑝

−1(𝑥 − 𝑥𝑝) + 

       
1 

2
(𝑧 − ℎ(𝑥))

𝑇
𝐶𝑣

−1(𝑧 − ℎ(𝑥))                           (10) 

 

  .استفاده شده است برای کوتاه شدن مطلب ریز یهاعبارت

(11) 

𝑥𝑝 = �̂�(𝑘 + 1|𝑘) 

𝐶𝑝 = 𝑃(𝑘 + 1|𝑘) 

𝑧 = 𝑧(𝑘) 
𝐶𝑣 = 𝐶𝑣(𝑘)                                              

-وتنین تکرارمعادله با استفاده از  کمینه محاسبه یاستراتژ

𝑥0 رافسون  = �̂�(𝑘 + 1|𝑘) در مرحله تکرار  .استآغاز شده 

𝐿نیتخم ام  𝑥𝑙−1در  .وجود دارد یدست آمده از مرحله قبله ب

 . ودشداده میبه تقریبات سری تیلور مرتبه دوم بسط 𝑓(𝑥)  ادامه

  

𝑓(𝑥) ≅ 𝑓(𝑥𝑙−1) + (𝑥 − 𝑥𝑙−1)𝑇 
𝜕𝑓(𝑥𝑙−1)

𝜕𝑥
+

1

2
(𝑥 − 𝑥𝑙−1)𝑇 𝜕2𝑓(𝑥𝑙−1)

𝜕𝑥2                (16)  

 

𝑓��  در رابووطووه فوووق 𝜕𝑥⁄ 2�� وگوورادیووان 𝜕𝑥2⁄ هسوووویوون

 باشد.یم𝑓(𝑥) تابع

به ی بیتقر انیبا معادله گرادکه  است بیتقر نیکمتر𝑥𝑙  نیتخم

 آید.به دست می صفر

از  𝑓(𝑥) تابع  ینو هس نیژاکوبو ( 16)از معادله  یریگبا مشتق

 استخراج می گردند: 19و  17(معادلات 10)معادله 

 

𝜕𝑓(𝑥𝑙−1)

𝜕𝑥
+

𝜕2𝑓(𝑥𝑙−1)

𝜕𝑥2
(𝑥 − 𝑥𝑙−1) = 0  

→ 𝑥𝑙 = 𝑥𝑙−1 (
𝜕2𝑓(𝑥𝑙−1)

𝜕𝑥2
)

−1
𝜕𝑓(𝑥𝑙−1)

𝜕𝑥
            (17)  
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𝜕𝑓(𝑥𝑙−1)

𝜕𝑥
= 𝐶𝑝

−1(𝑥𝑙−1 − 𝑥𝑝) − 𝐻𝑙
𝑇𝐶𝑣

−1(𝑧 −

ℎ(𝑥𝑙−1))
𝜕2𝑓(𝑥𝑙−1)

𝜕𝑥2 = 𝐶𝑝
−1 + 𝐻𝑙

𝑇𝐶𝑣
−1𝐻𝑙           (19)                                        

 
خواهیم داشت: 17در معادله  19با جایگذاری معادله   

𝑥𝑙 = 𝑥𝑙−1(𝐶𝑝
−1 + 𝐻𝑙

𝑇𝐶𝑣
−1𝐻𝑙)

−1
[𝐶𝑝

−1(𝑥𝑙−1 −

𝑥𝑝)−𝐻𝑙
𝑇𝐶𝑣

−1(𝑧ℎ(𝑥𝑙−1))]                               (18)  

 

شدن  راهمگ یبه چگونگ یبستگ شتریب یتکرارها ازیمورد ن تعداد 

گذشته  یاز تکرارها یامجموعه یینها جهیدارد. نت𝑥1(𝑘)  عیسر

�̂�(𝑘|𝑘)ی عنیاست  = 𝑥𝐿. 

𝐶𝑝) بیضر
−1 + 𝐻𝑙

𝑇𝐶𝑣
−1𝐻𝑙)

−1
تواند با یم  (18)در معادله  

 داشته باشد.  شرکت �̂�(𝑘|𝑘)خطا، با  انسیکوار سیتوجه به ماتر

(04) 𝑃(𝑘|𝑘) = (𝐶𝑝
−1 + 𝐻𝑙

𝑇𝐶𝑣
−1𝐻𝑙)

−1
     

برقرار ( 18) عبارت در معادله  نیآخر اب یگریارتباط د معادله نیا

𝑃(𝑘|𝑘)𝐻𝑙 در واقع عبارت رای. زکندمی
𝑇𝐶𝑣

تواند در یم 1−

ام مورد توجه قرار 𝐿 در طول تکرار (𝐾𝑙) بهره کالمن  سیماتر

 .[22و 21]ردیگ

 

 رسانی هواییکنترل کننده سوختطراحی 

 ترلیی سیستم کنطراح دیاگرامپیشنهاد 

، رسانیدر مدت زمان سوختکه  شده است فرض در این مقاله

 𝜓0در جهتی با  اسمیدهنده در شرایط پرواز هواپیمای سوخت

در نیز گیرنده هواپیمای سوختهمچنین  .مشخص پرواز کند

مشخص از  ایدهنده و در فاصلهجهت یکسان با هواپیمای سوخت

 ،کننده طراحی کنترلدیاگرام یک  0در شکل  .آن پرواز کند

 𝑟ی فاصله نسب محاسبه ،کنترل بازخوردبرای  .پیشنهاد شده است

و  GPSوسیله حسگر ترکیبی بین ه ب (𝑟)سیگنال نیاز است.

دست ه ببر حسب فاصله بین دو هواپیما  بینایی ماشین

-می 𝑟𝑑 احتمالیمسیر باعث ایجاد یک مسیر  کنندهایجاد.آیدمی

 شود. ردیابی می 𝑟سیگنال  از طریقکه  شود

 
   پیشنهادی سیستم کنترلی  بلوك دیاگرام طرح -1شکل

 انیرسسوخت

 هاترکیب حسگر

به  GPSو  بینایی ماشینهای طوری که گقته شد، سیستمهمان

له نزدیک و دور کاربرد دارند، اما هیچ کدام صفا رتیب در تخمینت

 رسانی به طورتوانند در تمام پروسه سوختها نمیاز این سیستم

های دراز تواند در یافتهکامل عمل کنند. سیستم مبتنی بر لیزر می

مدت و کوتاه مدت کاربرد داشته باشد با این حال ممکن است آب 

ر هوا در دراز مدت باعث تضعیف آن شوند. و سایر ذرات معلق د

 بینایی ماشینهای بیشترین میزان دقت و صحت در سیستم

هنگامی است که اطلاعات در محدوده قابل کشف دوربین قرار 

املاً مناسب دارد و در همین شرایط است که میزان اطلاعات، ک

 های آشکاردهند. یکی از محدودیترا نمایش می برای پهنای باند 

توان به این است که معمولاً وضعیت را نمی GPS گیریاندازه

صورت مستقل از دیتای آن مشخص کرد. به روزرسانی ضعیف و 

های کاملاً نزدیک، محدودیت محدودیت در استفاده برای تخمین

 است اما با این که بینایی ماشینهای اصلی استفاده از سیستم

ت، اس بینایی ماشینکمی کمتر از سیستم  GPSدقت و درستی 

ماند و به اهداف دیداری وابسته در تمام طول عملیات ثابت باقی می

 دهندهتسوخفاصله اگر آن است که  ،هدف از فیلتر ترکیبینیست. 

اپیمای هو با در نظر گرفتن فاصله ،بزرگتر از فاصله آستانه باشد

 GPSگیری ندازهاتنها باید از  گیرندهدهنده و سوختسوخت

 ه ثبتقادر ب بینایی ماشین د زیرا ممکن است سیستمراستفاده ک

هواپیمای  مرحلهدر این  .نباشدلنگر چتری ویر ادقیق تص

 یلنگرِ چتر ثابت قبلیِاسمی گیرنده به سمت موقعیت سوخت

گیرنده و سوخت طور که هواپیمای رود. همانمی 𝐿𝐷𝑛یعنی 

باید به  ،دهندفاصله نقطه اتصال را کاهش می ،دهندهسوخت 
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 𝑟د. بنابراین بردارنهمگرا شو (𝑜𝑑) تدریج به سمت مرکز دراگو

-پیآمده توسط جیدستب نامیاز موقعیت  به تدریج باید

  (𝐿𝐷) دید ماشینی دست آمدهه موقعیت ب متبه س (𝐿𝐷𝑛)اس

رکیبی استراتژی تیک  با استفاده از ها ترکیب داده .پیدا کندانتقال 

بر اساس و  بینایی ماشینو  GPSهای گیریاز اندازه ایمرحله

-با اندازه 𝐿𝐺. فاصلهمی شودانجام  ( 𝐿𝐺)فاصله بین دو هواپیما

گیری مبتنی بر این اندازه .در نظر گرفته شده است GPSگیری 

GPS ، دقت قابل قبولی را برای اهداف خاص شناسایی نواحی فازی

نیز  𝑟بردار  .[10و17] کند.ارائه میاز عملکرد فیلتر ترکیبی 

 :تعریف شده است بصورت

 

 ( GPS)فقط  زیادفاصله اختلاف 

اس پیمی جیاسوسیله فاصله ه ب 𝑟سیگنال در این مرحله 
(𝐿𝐷𝑛) شود. فراهم می 

(01)  𝐿(𝑡) > 𝐿1  و   𝑟(𝑡) = 𝐿𝐷𝑛(𝑡)  

 فاصله آستانه تعریف شده است.  𝐿1 در رابطه فوق

 

 ( MVبه  GPSفاصله متوسط ) انتقال اختلاف 

اس و پیترکیب موقعیت جی از طریق 𝑟سیگنال در این مرحله، 

  .آیددست میه ب ماشین بیناییفاصله تعیین شده 

(02) 

𝐿2  اگر  < 𝐿(𝑡) ≤ 𝐿1 

𝑟(𝑡)
1

𝐿2 − 𝐿1
[𝐿𝐷𝑛(𝑡)(𝑑2 − 2𝐿1 − 𝐿(𝑡))

+ 𝐿𝐷(𝑡)(𝐿(𝑡) − 𝐿1] 

 .ف شده استیفاصله آستانه تعر 𝐿2که در آن 

 

 اصله کوچک )فقط دید ماشینی( ختلاف فا

 :آیددید ماشینی بدست می از طریق 𝑟سیگنال در این 

(01) 𝐿(𝑡) ≤ 𝐿2   و     𝑟(𝑡) = 𝐿𝐷(𝑡) 

 

 رسانی سوختفرایند تا انتهای  (𝑻𝒅)اتصال  مرحله

دهنده باید فاصله گیرنده و سوختهواپیمای سوختمرحله  این در

را حفظ کنند. از آنجا که دید (𝑇𝑑)مقدار  و  برابر نسبی ثابت

، دهدبه دست نمیاتصال هنگام مفیدی در  اطلاعاتماشینی 

اس پیجی (𝐿𝐺)گیریوسیله اندازهه گیری موقعیت نسبی باندازه

با استفاده از رابطه زیر تعریف می  𝑟شود. در این مرحله می انجام

  :شود

(00) 𝑡 > 𝑇𝑑  → 𝑟(𝑡) = 𝐿𝐺(𝑡) − 𝐿𝐺(𝑇𝑑) 

 

 (Coord transf)مختصات  لتبدی

𝑪𝒆های این تابع در بلوک
𝒓  و𝑪𝒃

𝒓 کردن مشکلات با هدف برطرف

گیرنده سوخت زاویه هدینگ در نظر گرفتن باو به طور ثابت  ،اتصال

 در مختصات ،اسپیجی 𝐿𝐺که فاصله  از آنجا .شوداجرا می

OERF باید در دستگاه  باشددر دسترس میORRF رخان باچ 

𝐶𝑒توجه به ماتریس چرخش 
𝑟  ارائه گردد. وضعیت𝐿𝐺𝑟 ی نیز دوران

   .به صورت زیر است

(01) 
𝐿𝐺𝑟 = 𝐶𝑒

𝑟 𝐿𝐺

= [
cos 𝜓𝑛 sin 𝜓𝑛 0

− sin 𝜓𝑛 cos 𝜓𝑛 0
0 0 1

] 𝐿𝐺 

باید  OBRFدر دستگاه  هدید ماشینی بیان شد 𝐿𝑉گیری اندازه

 .ارائه گردد ORRFدر دستگاه 

(06) 𝐿𝐷 = 𝐶𝑏
𝑟 𝐿𝑉 = 𝐶𝑒

𝑟 𝐶𝑏
𝑒 𝐿𝑉 

𝐶𝑏که در آن 
𝑟 دوران ازOBRF  بهORRF  وCb

e  دوران ازOBRF 

 می باشند. OERFبه 

 

 مرجع  ریمس و ایجاد یطراح

 منیا یریمسد یبا دراگو،-پراب موفق اتصال ی رسیدن به یکبرا

 ی)اتصال( طراح یینها تیموقع تا شروع )قبل از اتصال( تیاز موقع

ع مرج ریمس یابیرد یبرا گیرندهسوختی مایشود. کنترل هواپ

 جلوگیری کند. مرحله اتصالدر  یادیز یخطاها از بروز تواندیم

اتصال  یبرا هشد ایجاد مرجع ریمسدو الزام مهم و حساس برای 

 است نیا آن، نیو مهمتر نخستینوجود دارد. لنگر چتری ب و اپر

 ،دشوتضمین  یرسانو متعلقات سوخت مایهر دو هواپ یمنیکه ا

 -نگ لیش ستمیو س مایدو هواپ نیگونه خطر برخورد ب چیه یعنی

ر تحت تأثی ، حرکت دراگونیدراگو وجود نداشته باشد. علاوه بر ا

 یمامتباعث ایجاد اختلال در  ید لزوماًنبا های موجود،اختلال

ب و اپر نیب یعمود تیموقع یخطارو از این د. شو ریمس یطراح

حرکت حال باید اصلاح شده است و  ریدراگو در بخش اول مس



کیهانی فر، زردشتی، پیرکندی، ملک زاده فرد                                                                        یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهشرن      

              1041ییز و زمستان  ، شماره دوم، پابیست و چهارم سال     

 

 

810  /  

ت این اس الزام دوم .مد نظر قرار گیرد ریمس ییدراگو در قسمت نها

 یهاتیمحدودبا در نظر گرفتن  دیشده باطراحی  ریمسکه 

 وردهآی برقابل اجرا باشد. برا سوخت رندهیگ یمایهواپ یکینامید

 صیو قابل تشخ هموار دائمی ریمس کی دیدوم، با الزامشدن 

ساختار مسیر مرجع بین دو هواپیمای . [11]شودطراحی 

 شود.مشاهده می 1دهنده در شکل گیرنده و سوختسوخت

 

 
گیرنده و سوخت ساختار مسیر مرجع بین دو هواپیمای -0شکل 

 دهندهسوخت

 ییهوا یرسانکه مراحل سوخت یهنگامبرای ایجاد مسیر مرجع، 

 یکنترل نیشود، قوانیشروع م 𝑡0پرنده در زمان  لهیدو وس نیب

دف ه تا مسیر مناسبی را ایجاد کندباید  سوخترندهیگ پیمایهوا

 یهاتیمحدود و با وجود زمان معقول کیدر   𝑟𝑠مورد نظر 

روش  نای نی. بنابراحاصل شود سوخته رندیگ یمایهواپ یکینامید

با  شده است که فیتعر 𝑟𝑑مرجع  ریمس کی یزیره منظور برنامهب

اجتناب گردد.  ی زیادهاها و سرعتاز شتاب  𝑟فاصله  پیروی کردن

شود که سرعت و ارتفاع ثابت یمرجع فرض م ریمس یدر طراح

  .باشد

(07) 𝑟𝑑 = [𝑉 , 𝛼 , 𝛽 , 𝑃 , 𝑞 , 𝑟 , 𝜙 , 𝜃 , 𝛹]𝑟𝑒𝑓
𝑇

= [𝑉𝑛 , 𝛼𝑛, 𝛽𝑛 , 0 , 0,0,0, 𝜃𝑛, 𝛹𝑛]𝑇   
د. دهوویموو نشووانرا نقطووه اتصووال  ریمقوواد 𝑛 سیکووه در آن انوود

 ریمسو  یشوکل دادن اجوزا   یبورا  یمکعبو  یابیو انیو و م تیموقع

𝑟𝑑   مرجووع = [𝑟𝑑𝑥 , 𝑟𝑑𝑦 , 𝑟𝑑𝑧]
𝑇

 اسووتفاده شووده اسووت. 

   ی:عنی

𝑟𝑑𝑖(𝑡) = 𝑎𝑖𝑡3 + 𝑏𝑖𝑡
2 + 𝑐𝑖𝑡 + 𝑑𝑖 , 𝑖 =

𝑥 , 𝑦 , 𝑧                                                            (09)  

 

ه ب ریز یمرز طیشرااز طریق  𝑑𝑖و  𝑎𝑖 ،𝑏𝑖  ،𝑐𝑖 بیکه در آن ضرا

𝑡0در  هیزمان مانور اول می. با تنظندیآیدست م = و ثابت نگه  0

𝑡𝑑𝑖 مطلوب در ییداشتن زمان مانور نها = 𝑇𝑑𝑖  :لازم است که 

𝑟𝑑(𝑡0) = 𝑟𝑖(0) ,  𝑟𝑑𝑖(𝑇𝑑𝑖) = 0 , 𝑖 = 𝑥 , 𝑦 , 𝑧     (08)  
 

در نظر  صفر ،مرجع یهاگنالیس ییو نها اولیهسرعت  نیهمچن

  :شودیگرفته م

(14) ṙ𝑑𝑖(0) = 0,   ṙ𝑑𝑖(𝑇𝑑𝑖) = 0  𝑖 = 𝑥 , 𝑦 , 𝑧 

 
 ریسرعت و شتاب در طول مس ریحداکثر مقاد  یبا محاسبات جبر

 . ندیآیدست مه ب ریبه صورت ز

𝑉max  𝑖 = −
3𝑟𝑖

2𝑇𝑑𝑖
𝑎𝑐𝑐max   و   𝑖 = ±

6𝑟𝑖(0)

𝑇𝑑𝑖
2     (11)  

 

, 𝑟𝑑𝑥(0)] هیاول تیبردار فاصله موقع 𝑟𝑑𝑦(0), 𝑟𝑑𝑧(0)]  در

 𝑇𝑑𝑖آوردن حداقل زمان مانور  دسته ب یرابتواند یم روابط بالا

 حداکثر سرعت یمطلوب را برا ریکه مقاد ردیمورد استفاده قرار گ

 فیتعریعنی  𝑇𝑑𝑖مقاله  نیکند. در ایشتاب تضمین م ای

حداکثر سرعت  یراحط یپارامترها

[𝑉𝑥 𝑚𝑎𝑥 , 𝑉𝑦  𝑚𝑎𝑥 , 𝑉𝑧  𝑚𝑎𝑥 ] شده  یابیدر طول مانور ارز

سوخت در امتداد  رندهیگ یمایهواپ جهت ،است. علاوه بر آن

𝑌 صفحه  − 𝑍 دستگاه 𝑂𝑅𝑅𝐹 در امتداد جهت  جهتیو سپس

𝑋 با  آمدهدسته توالی اتصال ب نیمانور انتخاب شده است. ا یبرا

رو به جلو،  𝑋در طول جهت  𝑇𝑑𝑥در نظر گرفتن زمان مانور 

 :داشت میخواهاین اساس  . براست گریتر از دو مورد دیطولان

𝑇𝑦𝑧 = max(𝑇𝑑𝑦 , 𝑇𝑑𝑧) (12                    )          

 
 

  LQRقانون کنترل یطراح

 یمایهواپفرض می شود که  ی،ریگدر طول مراحل سوخت

 𝛹𝑛 میمستقخط در جهت  نامیپرواز  طیدهنده در شراسوخت

با  𝛹𝑛در جهت  زین رندهیگسوخت یمایهواپ یاز طرف، پرواز کند

 طیراتحت شتوان بدلیل آنکه می .کوچک پرواز کند هیاول ییجابجا

 تصوررا ب رندهیگسوخت یمایهواپ کینامیکوچک، د توربالانس

 LQRیخط داریکنترلر پااز یک   نیبنابرا ی در نظر گرفت،خط
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 تواندینم 𝐿𝑄𝑅 کنترلر  از آنجایی که حال . شده است  استفاده

ظر از ن را ییهوا یرسانسوخت ستمیس کی یازمندین ییه تنهاب

-یکنترلر انتگرال، بنابراین یک برطرف کند مقاومت و استحکام

حالت  کار اضافه شده است. در این صورت،بهبود جهت  یتناسب

 باشد:یم ریبه صورت ز𝐿𝑄𝑅  شده  تیبازخورد تقو

      𝑋2 = 𝑋 − 𝑋1 
      𝑈2 = 𝑈 − 𝑈1 

(11) 𝑌2 = 𝑌 − 𝑌1      

 

 یورود یخطا 𝑈2حالت،  یهاریمتغ یخطا 𝑋2که در آن   

 ید. بردارهاهستنشده تیانتگرال تقو یخطا 𝑌2شده و تیتقو
[𝑋2 , 𝑈2 , 𝑌2]𝑇 و  شده تیوحالت تقی هاریمتغX ی هاریمتغ

, 𝑣] حالت 𝛼 , 𝛽 , 𝑝 , 𝑞 , 𝛾 , 𝛹 , 𝜃 , ∅ , 𝑋𝑒 , 𝑌𝑒 , 𝑍𝑒]𝑇 

 باشد: به صورت زیر می حالت بازخورد نیبنابراهستند. 

(10) 𝑋2 = 𝑋 − 𝑋1 = 𝑒1−9 = 𝑟𝑑 − 𝑋1−9 

-ی کار میبه درست  توسط کنترلر مرجع ریمس یابیرددر نتیجه 

 ریصورت زب، (𝑒10−12 بازخوردموقعیت )خطای  ی. خطاکند

  :شودیم فیتعر

(11) 𝑒10−12 = 𝑟𝑑 − 𝑟 = 𝑈2  

 

با  Xت حال تیتقو لهیوسه ب یعملگر انتگرال کی حال به کنترلر،

با  داریحالت پا یابیرد یشود تا خطایاضافه م تیموقع یخطا

مقاوم  یکنترل ستمیباعث بهبود س در نتیجهد و صفر گرد نانیاطم

 گردد. 

(16) 𝑒13 = ∫ 𝑒10   ,   𝑒14 = ∫ 𝑒11   ,   𝑒15 =

∫ 𝑒12      →   𝑌2 = [𝑒13 , 𝑒14 , 𝑒15]𝑇   
 است:  ریبه صورت ز𝐿𝑄𝑅 کنترلر  نهیتابع هز

 

  (17) 𝐽 = ∫(𝑋2
𝑇 𝑄1 𝑋2 + 𝑈2

𝑇 𝑆 𝑈2 + 𝑌2
𝑇 𝑄2 𝑌2

+  𝑈2
𝑇 𝑅 𝑈2] 

 
، 𝑈2و  𝑋2 یوزن یهاسیماتر بیبه ترت 𝑄2و  Sو   𝑄1که در آن

𝑌2 سیو ماتر R با حل  .باشندیم یدبردار ورو یوزن سیماتر

-حاصل می ریبه صورت ز LQRکنترلر  ریکاتی،و  یمعادلات جبر

 شود:

(19) 𝑈 = 𝐾[𝑋2 , 𝑈2 , 𝑌2]𝑇 

K و است بازخوردبهره  سیماتر𝑋2 , 𝑈2 , 𝑌2  زیر حاصل بصورن

 :خواهد شد

  (18)   
𝑋2= [𝑒1 , 𝑒2 , 𝑒3 , 𝑒4 , 𝑒5 , 𝑒6 , 𝑒7 , 𝑒8 , 𝑒9]𝑇 
 , 𝑌2 = [𝑒13 , 𝑒14 , 𝑒15]𝑇 , 𝑈2 =
[𝑒10 , 𝑒11 , 𝑒12]𝑇  

 یدیمرحله کل کی ی،وزن یهاسیانتخاب ماترباید توجه شود که 

 بر قانون کنترلو به صورت مستقیم  باشندیم LQRکنترلر  یبرا

LQR   باشندگذارمیاثر. 

 

 سازی نتایج شبیه

هواپیمای  اتصالسازی کنترل در این بخش، نتایج شبیه

سوخت بین پراب و لنگر چتری، تجزیه و تحلیل شده است. گیرنده

𝑉𝑇دهنده با سرعت  فرض شده است که هواپیمای سوخت =

180
𝑚

𝑠
𝐻𝑇و ارتفاع   = 7010 𝑚  بصورت مستقیم پرواز کند

رواز شرایط پگیرنده نیز به دنبال آن پرواز کند. و هواپیمای سوخت

 آمده است.های )الف، ب و ت( گیرنده در پیوست هواپیمای سوخت

های سیستم، شامل سرعت، زاویه مسیر، پاسخ زمانی حالت 9شکل 

روی  طوری که ازدهد. همانزاویه پیچ و نرخ زاویه پیچ را نشان می

(، ode 45افزار متلب)شکل مشخص است، با شبیه سازی نرم

شود. زاویه پیچ و سرعت و زاویه مسیر به شرایط نامی همگرا می

نرخ آن برای جبران اثرات توربولانس خارجی سریعا تغییر 

 کنند.می

 
 پاسخ زمانی سرعت هواپیمای گیرنده سوخت -1-8شکل 

 
سوختپاسخ زمانی زاویه مسیر هواپیمای گیرنده -2-8شکل 
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 سوختپاسخ زمانی زاویه پیچ هواپیمای گیرنده -3-8شکل 

 
 سوختپاسخ زمانی نرخ زاویه پیچ هواپیمای گیرنده -4-8شکل 

 

دهد. جابجایی دراگو با شرایط پرواز پایدار را نشان می 8شکل 

طوری که از روی شکل مشخص است، پس از گذشت همان

 xثانیه، نوسانات دراگو در اثر توربولانس در سه راستای  84زمان

, y , z شوند.به شرایط پایدار همگرا می 

 

 
 بر حسب زمان جابجایی دراگو -9شکل 

 

ای سازی و با ارزیابی مجموعهعملکرد اتصال دراگو از طریق شبیه

گیرنده در فواصل اولیه مختلف از مانورهایی که هواپیمای سوخت

دارد آزمایش شوده اسوت. نتایج ارائه شده در مقایسه با یک مانور   

سووووخت در  نمونه  تولید  شوووده   توسوووط   هواپیمای  گیرنده  

𝐿𝐺(0)فاصووله = [130, 25, 30]𝑚 دهنده ازهواپیمای سوووخت

 در پیوست )ت( به دست آمده است.

در اثر امواج دهد. را نشان می و پراب مسیر حرکت دراگو 14شکل

و  لنگدهنده، سیستم شخت هواپیمای سوختگردابی غیریکنوا

پایدار می شود. همچنین وضعیت  ،دراگو، تدریجا به وضعیت تعادل

دراگو حول نقطه تعادل بدلیل توربولانس اتمسفر دچار نوساناتی 

 خواهد شد.

 

 
 و پراب مسیر حرکت دراگو -14شکل 

 
و مرجع مربوطه را که تولیدکننده  rهای سیگنال مؤلفه 11شکل 

دهد. زمان ردیابی مطلوب ریزی شده است را نشان میمسیر برنامه

کشد. ثانیه طول می 84برای سه مؤلفه با مانور اتصال تقریباً 

تواند دقیقاً دراگو را با قانون کنترلی هواپیمای گیرنده سوخت می

LQR  ثانیه باشد خطای ردیابی  71ردیابی کند. هنگامی که زمان

∆𝑟𝑒 = [0, 0.12, 0.06]𝑚   است که در آن∆𝑟𝑒 =

[∆𝑥, ∆𝑦, ∆𝑧] های مرحله ردیابی، نیازمندی است. خطاهای

ثانیه  84کنند. بنابراین مراحل اتصال در زمان اتصال را برآورده می

کاملاً موفقیت آمیز هستند.
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 خطای ردیابی مسیر در فاز اتصال -11شکل 

 

دستورات عملگرهای تراست، الویتور، الوران و رادر 12 شکل

)نسبت به حداکثر و حداقل مقدار تولید شده( با استفاده از کنترلر 

LQR دهد.در طول مانور را نشان می     

 
 گیرندهورودی کنترل هواپیمای سوخت -12شکل 

 

را در طول مراحل  قبل و بعد از  𝐿𝐺مولفه های بردار  11شکل 

طوری که گیری در سه راستا نشان می دهد. هماناتصال سوخت

لنگ به پراب، مشخص است قبل از اتصال دراگو و شطبق شکل 

دهنده  در اثر امواج گردابی غیریکنواخت هواپیمای سوختدراگو 

و همچنین بدلیل توربولانس اتمسفر دچار نوساناتی زیادی خواهد 

تدریجا به وضعیت تعادل  ،ولی از لحظه اتصال دو هواپیما شد.

 رسند.  پایدار می

 
 گیریدر طول مراحل سوخت 𝑳𝑮های بردار مولفه -13شکل 

 

 1برای  بینایی ماشیننشان دهنده خطاهای تخمین  10شکل

است. خطاهای بزرگ در بخش اول مانور به علت  𝐿𝐺مؤلفه بردار 

باشند. با این حال وجود خطاهای تدریجی پیکسل دوربین می

چنین خطاهایی در این مرحله اهمیت ندارد زیرا در این مرحله، 

 آید.به دست می 𝐿𝐺برای  GPS گیریاتصال با استفاده از اندازه

 
 در سه جهت ماشینبینایی نسبی   خطای تخمین فاصله  -14شکل 

 

 گیری و پیشنهاد ادامه کار نتیجه

 امانهبرای س مطلوبیدر این پژوهش تلاش گردید تا کنترل کننده 

 GPSو  بینایی ماشینگیری هوایی با استفاده از ترکیب سوخت

 توربولانسدر حضور اثرات  اثر تکراریهمراه با فیلتر کالمن بی

دهنده طراحی گردد. جریان گردابی هواپیمای سوختاتمسفر و 

:شبیه سازی به شرح ذیل حاصل گردیدنتایج 
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سوخت با در نظر گرفتن اثرات سازی هواپیمای گیرندهابتدا مدل .1

 ،دهنده و توربولانس اتمسفرجریان گردابی هواپیمای سوخت

 بوسیله معادلات دینامیک چرخشی و انتقالی توصیف شده است.

ا ر گیرنده مانور داکینگبا توجه به این که هواپیمای سوخت .2

 دهد و همچنین اختلالات اتمسفر و امواج القاییانجام می

د، بنابراین طراحی نبر روی دراگو اثر دار دهندههواپیمای سوخت

برای هواپیمای  بینایی ماشینو  GPS کنترلر بر اساس 

  شده است.سوخت انجام گیرنده

بدلیل پیچیدگی معادلات غیر خطی، یک روش فیلتر کالمن  .1

 جهت ،بینایی ماشینو  GPSبی اثر تکراری برای ادغام اطلاعات 

بدست آوردن موقعیت نسبی بین هواپیمای گیرنده سوخت و 

 س.  دراگو ارائه شده است

برای کنترل هواپیمای سوخت  ، روش جدیدی مقالهدر این  .0

موقعیت شروع )قبل از اتصال( تا موقعیت نهایی )اتصال(  از گیرنده

با استفاده از   بر پایه استراتژی حسگر ترکیبیبین پراب و دراگو ، 

 ،به همراه فیلتر کالمن بی اثر تکراری GPSهای دید ماشینی و داده

با در نظر گرفتن اثرات هواپیمای سوخت دهنده)جریان گردابی( و 

یک سیستم . در این مقاله شده استانجام ر توربولانس اتمسف

بین پراب و دراگو بر اساس ترکیب بینایی ماشین  LQR کنترلی

ای بر گیری هوایی پیشنهاد گردید. همچنینبرای سوخت GPSو 

رخطی )بدلیل غی یک فیلتر کالمن بی اثر تکرارینخستین بار از 

 نسبی دقیق بدست آوردن موقعیتبودن معادلات سیستم( جهت 

 با استفاده از ترکیبین هواپیمای گیرنده سوخت و دراگو ب

ویژگی  بدلیل  .استفاده شده استو بینایی ماشین  GPSاطلاعات 

یافته، فیلتر کالمن توسعهبه استفاده از آن نسبت  ،ترتخمین دقیق

ح داده شده ترجی اثر ریشه دومفیلتر کالمن بیو  اثرفیلتر کالمن بی

اصلاح شده با اضافه کردن  LQRکنترل کننده  با طراحی . است

ینان از دقت و مقاوم بودن برای اطمانتگرالی -فیلتر تناسبی

ارای د دهد که کنترل کننده سازی نشان میشبیه نتایجسیستم، 

قابلیت اطمینان قوی و دقت بالاست و طرح کنترلر پیشنهادی 

باشد. قادر به تکمیل اتصال ایمن و دقیق بین دو هواپیما می

های مطلوبی در های انجام شده موجب دریافت پاسخسازیشبیه

 رسانی هوایی شده است.های مختلف مسأله سوختمورد جنبه

توان موارد زیر را در نظر می در آینده برای توسعه این تحقیق .1

های مشخصی در در مقایسه با واقعیت، تفاوت -1گرفت. 

کننده برای تحقیقات آینده وجود دارد. سازی و طراحی کنترلمدل

ارتجاع به عنوان مثال اعمال یک بار ناگهانی و لخظه ای باعث 

لنگ و دراگو می گردد که می تواند الاستیسسیته  و استهلاک ش

برای اطمینان  -2کننده پیشنهادی اثرگذار باشد. کرد کنترلبر عمل

سازی شده با از صحت مدل پیشنهادی، نتایج احتمالی شبیه

های آینده به قیاس گذاشته خواهد شد. های واقعی در پژوهشداده

رویکرد پیشنهادی در این مقاله نیازمند تأیید رسمی و  -1

رسانی زی سوختهای پروااعتبارسنجی عملی با انجام تست

د.باشمی
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 پیوست ها:

سازی  هواپیماهای پارامترهای در نظر گرفته شده برای شبیه

 رسان بصورت زیر است. سوخت

 

 سازی برای هر دو هواپیماپارامترهای شبیه .الف

180رسانی:سرعت هواپیمای سوخت
𝑚

𝑠
 

 7010m :رسانیارتفاع عملیات سوخت

پرواز اولیه هواپیمای سازی عددی، شرایط برای شبیه

 سوخت عبارتند از:گیرنده

𝑥(0) = 130𝑚 , 𝑦(0) = 25𝑚, 𝑧(0) =

30𝑚, 𝑉(0) = 180
𝑚

𝑠
, 𝛼(0) =

0.03 𝑟𝑎𝑑 , 𝜃(0) = 0.02 𝑟𝑎𝑑, 𝛾(0) =

0 𝑟𝑎𝑑, 𝑞(0) = 0 
𝑟𝑎𝑑

𝑠
  

 

 گیرندههواپیمای سوخت .پارامترهایب
 

   M=8.838 × 105kg  
S=226.03𝑚2 

𝑐̅ = 8.763 𝑚    
 b=39.877m 
 𝐼𝑥𝑥 = 3.186 × 104𝑘𝑔. 𝑚2, 𝐼𝑦𝑦 = 8.757 ×

104𝑘𝑔. 𝑚2, 𝐼𝑧𝑧 = 1.223 × 105𝑘𝑔. 𝑚2 
𝐼𝑥𝑧 = −546.394. 𝑘𝑔. 𝑚2 

 

 استفاده شده ضرایب آیرودینامیکی. پ
 

𝐶𝐷𝛿𝑒2 = 0.25,   𝐶𝑠0 = 0,      𝐶𝐷0 = 0.023,
𝐶𝐷𝛼 = 0  ,        𝐶𝐷𝛼2 = 0.7,    𝐶𝐷𝛿𝑒 = 0  
𝐶𝑠𝛽 = −0.812,  𝐶𝑠𝛿𝑟 = 0.184, 𝐶𝐿0 = 0.1  
𝐶𝐿𝛼 = 4.8,   𝐶𝐿𝛼2 = 0,  𝐶𝐿𝑞 = 5.65,  𝐶𝐿𝛿𝑟 =

0.19, 𝐶𝑙0 = 0,  𝐶𝑙𝛿𝑎 = −0.05,  𝐶𝑙𝛿𝑟 =
0. 019,  𝐶𝑙𝛽 = −0.177,  𝐶𝑙𝑝 = −0.312,  𝐶𝑙𝑟 =

0.1153,  𝐶𝑙𝛿𝑒 = 0, 𝐶𝑀0 = 0, 𝐶𝑀𝑞 = 4.5, 𝐶𝑀𝛼 =

−0.65, 𝐶𝑀𝛿𝑒 = −0.57, 𝐶𝑁0 = 0, 𝐶𝑁𝛿𝑎 =
0.008, 𝐶𝑁𝛿𝑟 = −0.076, 𝐶𝑁𝛽 = 0.129, 𝐶𝑁𝑝 =

−0.011  𝑎𝑛𝑑  𝐶𝑁𝑟 = −0.165   
   

 محاسبه موقعیت نسبی بین دو هواپیما. ت

𝐿𝐺𝑛𝑜(0)موقعیت نامی دراگو   = [20, 0, 10]𝑚 باشد. از می

موقعیت نسبی اولیه هواپیمای گیرنده سوخت و دراگو طبق طرفی 

 آید:رابطه زیر بدست می  بصورت (1) معادله
  𝐿𝐷(0) = [130 − 20, 25 − 0 ,30 − 10] = [110, 25, 20]  

در مرحله اول هواپیمای گیرنده سوخت به سمت موقعیت ردیابی 

𝑟𝑑اولیه   = [20, 0, 3]𝑚 کند، سپس هواپیمای حرکت می

𝑟𝑑سوخت به موقعیت قبل از اتصال گیرنده = [6, 0, 0]𝑚 

سوخت موقعیت کند و در مرحله آخر هواپیمای گیرندهحرکت می

𝑟𝑑دقیق  = [0, 0, 0]𝑚است.
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 اختصارات:
AAR: Air to Air refueling      
LQR:   Linear Quadratic Regulator      
BRR: Boom-Receptacle Refueling                   

GPS: Global Positioning System     
PDR: Prob Drogue Refueling      
EKF:  Extended Kalman Filter         

EKF:  Extended Kalman Filter     
I-EKF: Iterated-Extended Kalman Filter  

O-RRF: Receiver Fixed Reference      

 

 

O-RRF: Receiver Fixed Reference   
UKF: Unscented Kalman Filter   
I-UKF: Iterated- Unscented Kalman Filter  
UAV: Unmanned aerial vehicle. 

SR-UKF:  Square root- UnscentedKalman 

Filter  
O-DRF: Drogue Fixed Referenc 

O-ERF: Earth Fixed Reference Frame   

O-TRF: Tanker Fixed Reference Frame

O-CRF: Camera Fixed Refere

 

 


