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ｇｒｏｕｎｄ； Ｐｍｌ ｄｅｎｏｔｅｓ ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｒｏｍ ｌｅｆｔ ｍａｉｎ ｗｈｅｅｌ
ｔｏ ｇｒｏｕｎｄ； Ｐｍｒ ｄｅｎｏｔｅｓ ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｒｏｍ ｒｉｇｈｔ ｍａｉｎ
ｗｈｅｅｌ ｔｏ ｇｒｏｕｎｄ．

Ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌａｎｄｉｎｇ ｇｅａｒｓ ａｎｄ
ｔｉｒｅｓａｒｅ ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ ａｓ：

　
Ｐｎ ＝ ＫｎΔｚｎ ＋ ＣｎΔｚ·ｎ

Ｐｍｒ ＝ ＫｍΔｚｍｒ ＋ ＣｍΔｚ·ｍｒ

Ｐｍｌ ＝ ＫｍΔｚｍｌ ＋ ＣｍΔｚ·ｍｌ

ì

î

í

ïï

ïï

ｗｈｅｒｅ Ｋｎ ａｎｄ Ｃｎ ｄｅｎｏｔｅ ｔｈｅ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ａｎｄ ｄａｍｐｉｎｇ ｏｆ
ｎｏｓｅ ｌａｎｄｉｎｇ ｇｅａｒｓ ａｎｄ ｔｉｒｅ； Δｚｎ ａｎｄ Δｚ·ｎ ｄｅｎｏｔｅ ｔｈｅ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ａｍｏｕｎｔ ａｎｄ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ｒａｔｅ ｏｆ ｎｏｓｅ
ｌａｎｄｉｎｇ ｇｅａｒｓ ａｎｄ ｔｉｒｅ； Ｋｍ ａｎｄ Ｃｍ ｄｅｎｏｔｅ ｔｈｅ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ
ａｎｄ ｄａｍｐｉｎｇ ｏｆ ｍａｉｎ ｌａｎｄｉｎｇ ｇｅａｒｓ ａｎｄ ｔｉｒｅ； Δｚｍｒ ａｎｄ
Δｚ·ｍｒ ｄｅｎｏｔｅ ｔｈｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ａｍｏｕｎｔ ａｎｄ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ
ｒａｔｅ ｏｆ ｒｉｇｈｔ ｌａｎｄｉｎｇ ｇｅａｒｓ ａｎｄ ｔｉｒｅ； Δｚｍｌ ａｎｄ Δｚ·ｍｌ ｄｅｎｏｔｅ
ｔｈｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ａｍｏｕｎｔ ａｎｄ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ｒａｔｅ ｏｆ ｌｅｆｔ
ｌａｎｄｉｎｇ ｇｅａｒｓ ａｎｄ ｔｉｒｅ．

Ｔｈｅ ｍｏｍｅｎｔｓ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇ ｆｏｒｃｅｓ ｉｎ ｂｏｄｙ
ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ ａｒｅ ｅｘｐｒｅｓｓｅｄ ａｓ：

Μｐ ＝ Μｎｐ ＋ Μｍｌｐ ＋ Μｍｒｐ

Ｔｈｅ ｍｏｍｅｎｔｓ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇ ｆｏｒｃｅｓ ｏｆ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌａｎｄｉｎｇ ｇｅａｒｓ ａｎｄ ｔｉｒｅｓ ａｒｅ ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ ａｓ：

　 　
Ｍｎｐ ＝ Ｌｎ × （ＤＣＭｂｅＰｎ）
Ｍｍｌｐ ＝ Ｌｍｌ × （ＤＣＭｂｅＰｍｌ）
Ｍｍｒｐ ＝ Ｌｍｒ × （ＤＣＭｂｅＰｍｒ）

ì

î

í
ïï

ïï

ｗｈｅｒｅ Ｌｎ ， Ｌｍｌ ａｎｄ Ｌｍｒ ｄｅｎｏｔｅ ｔｈｅ ｃｅｎｔｒｏｉｄ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ ｏｆ
ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ， ｌｅｆｔ ｍａｉｎ ｗｈｅｅｌ ａｎｄ ｒｉｇｈｔ ｍａｉｎ ｗｈｅｅｌ ｉｎ
ｔｈｅ ｂｏｄｙ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ； ＤＣＭｂｅ ｄｅｎｏｔｅｓ
ｔｈｅ ｔｒａｎｓｆｏｒｍ ｍａｔｒｉｘ ｆｒｏｍ ｅａｒｔｈ⁃ｓｕｒｆａｃｅ ｉｎｅｒｔｉａｌ
ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｆｒａｍｅ ｔｏ ｂｏｄｙ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ，ａｎｄ

　 　 　 　 　 ＤＣＭｂｅ ＝
ｃｏｓ θ－ｃｏｓ ϕ ｃｏｓ θ－ ｓｉｎ ϕ － ｓｉｎ θ－

ｓｉｎ ϕ ｓｉｎ θ－ｃｏｓ ψ － ｃｏｓ ϕｓｉｎ ψ ｓｉｎ ϕｓｉｎ θ－ ｓｉｎ ψ ＋ ｃｏｓ ϕｃｏｓ ψ ｓｉｎ ϕｃｏｓ θ－

ｃｏｓ ϕｓｉｎ θ－ｃｏｓ ψ ＋ ｓｉｎ ϕｓｉｎ ψ ｃｏｓ ϕｓｉｎ θ－ ｓｉｎ ψ － ｓｉｎ ϕｃｏｓ ψ ｃｏｓ ϕｃｏｓ θ－

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

２．２　 Ｆｒｉｃｔｉｏｎ
Ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｃｏｎｓｉｓｔｓ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｒｏｌｌｉｎｇ

ｆｒｉｃｔｉｏｎ． Ｌａｔｅｒａｌ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ ｓｅｅｎ ａｓ ａ ｌａｔｅｒａｌ ｓｌｉｄｉｎｇ
ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｔｈａｔ ｐｒｅｖｅｎｔｉｎｇ ｔｈｅ ｗｈｅｅｌｓ ｆｒｏｍｓｋｉｄｄｉｎｇ． Ｗｈｅｎ
ｔｈｅ ＵＡＶ ｍａｋｅｓ ａ ｔｕｒｎ， ｔｈｅ ｔｉｒｅｓ ｗｉｌｌ ｐｒｏｄｕｃｅ ｌａｔｅｒａｌ
ｆｏｒｃｅ ｔｈａｔ ｉｓ ｐｅｒｐｅｎｄｉｃｕｌａｒ ｔｏ ｒｏｔａｔｉｏｎ． Ｔｈｅｒｅ ｉｓ ａｎ ａｎｇｌｅ
ｂｅｔｗｅｅｎ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｅｅｌ ａｎｄ ａｘｉｓ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｅｅｌ （ａｓ
ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ．１）， ａｎｄ ｔｏ ｄｅｆｉｎｅ ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ａｓ ｃｏｒｎｅｒｉｎｇ
ａｎｇｌｅ ａｎｄ ａｎｔｉｃｌｏｃｋｗｉｓｅ ｆｒｏｍ ａｘｉｓ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｅｅｌ ｔｏ
ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｅｅｌ ｉｓ ｐｏｓｉｔｉｖｅ． Ｔｈｅｉｒ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｉｓ ａ
ｋｉｎｄ ｏｆ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｔｒａｎｓｃｅｎｄｅｎｔａｌ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｆｒｏｍ ｔｈｅ
ｅｌａｓｔｉｃ ｔｉｒｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ． Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｃｏｒｎｅｒｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｉｓ
ｓｍａｌｌ ｅｎｏｕｇｈ （≤ ５°）， ｌｉｎｅａｒ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｉｓ ｈｅｌｄ ｔｏ
ｅｘｉｓｔ ａｓ：

　 　
Ｆｎ ＝ Ｋβｎβｎ

Ｆｍｌ ＝ Ｋββｍｌ

Ｆｍｒ ＝ Ｋββｍｒ

ì

î

í

ïï

ïï

ｗｈｅｒｅ βｎ ， βｍｌ ， βｍｒ ｄｅｎｏｔｅ ｔｈｅ ｃｏｒｎｅｒｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｎｏｓｅ，
ｌｅｆｔ ａｎｄ ｒｉｇｈｔ ｍａｉｎ ｗｈｅｅｌ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ； Ｋβｎ ａｎｄ Ｋβ

ｄｅｎｏｔｅ ｔｈｅ ｃｏｒｎｅｒｉｎｇ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｏｆ ｎｏｓｅ ａｎｄ ｍａｉｎ ｗｈｅｅｌ．
　 　 Ｆｉｇ． １ ｓｈｏｗｓ ｔｈｅ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｔｈｅ ＵＡＶ
ｄｕｒｉｎｇ ｇｒｏｕｎｄ ｔａｘｉｉｎｇ． Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ Ｆｉｇ． １， ｔｈｅ
ｃｏｒｎｅｒｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｃａｎ ｂｅ ｄｅｄｕｃｅｄ ａｓ：

βｍｌ ＝ ａｒｃｔａｎ（
ｒ·ａｍ － ｖ

ｕ ＋ ｒ·ｂｗ ／ ２
）

βｍｒ ＝ ａｒｃｔａｎ（
ｒ·ａｍ － ｖ

ｕ － ｒ·ｂｗ ／ ２
）

θｎ ＝ ａｒｃｔａｎ（
ｖ ＋ ｒ·ａｎ

ｕ
）

βｎ ＝ θｌ － θｎ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

Ｆｉｇ．１　 Ｇｒｏｕｎｄ ｔａｘｉｉｎｇ ｆｒｉｃｔｉｏｎ

·２５·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）， Ｖｏｌ．２４， Ｎｏ．２， ２０１７

ｗｈｅｒｅ θｌ ｉｓ ｉｎｐｕｔ ａｎｇｌｅ ｔｏ ｃｏｎｔｒｏｌ ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ａｎｄ
ａｎｔｉｃｌｏｃｋｗｉｓｅ ｆｒｏｍ ａｘｉｓ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｅｅｌ ｔｏ ａｘｉｓ ｏｆ ｔｈｅ ｆｒａｍｅ ｉｓ
ｐｏｓｉｔｉｖｅ； θｎ ｉｓ ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｎｏｓｅ
ｗｈｅｅｌ ａｎｄ ａｘｉｓ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｅｅｌ ａｎｄ ａｎｔｉｃｌｏｃｋｗｉｓｅ ｆｒｏｍ ａｘｉｓ
ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｅｅｌ ｔｏ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｅｅｌ ｉｓ ｐｏｓｉｔｉｖｅ．
　 　 Ｔｈｅ ｒｏｌｌｉｎｇ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ａｓ：

Ｑｎ ＝ μＰｎ

Ｑｍｌ ＝ μＰｍｌ

Ｑｍｒ ＝ μＰｍｒ
{

ｗｈｅｒｅ μ ｉｓ ｔｈｅ ｒｏｌｌｉｎｇ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｉｒｅｓ
ａｎｄ ｇｒｏｕｎｄ．

Ｔｈｅ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｉｎ ｂｏｄｙ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ ｃａｎ ｂｅ

ｓｕｍｍａｒｉｚｅｄ ａｓ：
ｆ ＝ ｆｎ ＋ ｆｍｒ ＋ ｆｍｌ ＝

　 ＤＣＭｂｗｎ

－ Ｑｎ

Ｆｎ

０

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
＋ ＤＣＭｂｗｍｒ

－ Ｑｍｒ

Ｆｍｒ

０

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
＋

　 ＤＣＭｂｗｍｌ

－ Ｑｍｌ

Ｆｍｌ

０

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

ｗｈｅｒｅ ＤＣＭｂｗｎ
， ＤＣＭｂｗｍｌ

ａｎｄ ＤＣＭｂｗｍｒ
ｄｅｎｏｔｅ ｔｒａｎｓｆｏｒｍ

ｍａｔｒｉｘ ｆｒｏｍ ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ， ｌｅｆｔ ｍａｉｎ ｗｈｅｅｌ ａｎｄ ｒｉｇｈｔ ｍａｉｎ
ｗｈｅｅｌ ｔｏ ｂｏｄｙ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ，ａｎｄ

　 　 　 　 ＤＣＭｂｗｎ
＝

ｃｏｓ θ－ｃｏｓ θ ｌ ｃｏｓ θ－ ｓｉｎ θ ｌ － ｓｉｎ θ－

ｓｉｎ ϕｓｉｎ θ－ｃｏｓ θ ｌ － ｃｏｓ ϕｓｉｎ θ ｌ ｓｉｎ ϕｓｉｎ θ－ ｓｉｎ θ ｌ ＋ ｃｏｓ ϕｃｏｓ θ ｌ ｓｉｎ ϕｃｏｓ θ－

ｃｏｓ ϕｓｉｎ θ－ｃｏｓ θ ｌ ＋ ｓｉｎ ϕｓｉｎ θ ｌ ｃｏｓ ϕｓｉｎ θ－ ｓｉｎ θ ｌ － ｓｉｎ ϕｃｏｓ θ ｌ ｃｏｓ ϕｃｏｓ θ－

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ＤＣＭｂｗｍｌ
＝ ＤＣＭｂｗｍｌ

＝
ｃｏｓ θ－ ０ － ｓｉｎ θ－

ｓｉｎ ϕｓｉｎ θ－ ｃｏｓ ϕ ｓｉｎ ϕｃｏｓ θ－

ｃｏｓ ϕｓｉｎ θ－ － ｓｉｎ ϕ ｃｏｓ ϕｃｏｓ θ－

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

　 　 Ｔｈｅ ｍｏｍｅｎｔｓ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｆｒｉｃｔｉｏｎｓ ｉｎ ｔｈｅ ｂｏｄｙ
ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ ｃａｎ ｂｅ ｅｘｐｒｅｓｓｅｄ ｂｙ：

Ｍｆ ＝ Ｍｆｎ ＋ Ｍｆｍｌ ＋ Ｍｆｍｒ

Ｔｈｅ ｍｏｍｅｎｔｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌａｎｄｉｎｇ ｇｅａｒｓ ａｎｄ
ｔｉｒｅｓａｒｅ ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ ａｓ：

Ｍｆｎ ＝ Ｌｎ × ｆｎ
Ｍｆｍｌ ＝ Ｌｍｌ × ｆｍｌ
Ｍｆｍｒ ＝ Ｌｍｒ × ｆｍｒ

{
Ｆｉｎａｌｌｙ， ｔｈｅ ｆｏｒｃｅｓ ａｎｄ ｍｏｍｅｎｔｓ ｄｕｒｉｎｇ ｇｒｏｕｎｄ ｔａｘｉｉｎｇ

ｉｎ ｔｈｅ ｂｏｄｙ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ ｃａｎ ｂｅ ｓｕｍｍａｒｉｚｅｄ ａｓ：
Ｆ ＝ ＭｂｇＧ ＋ ＭｂａＲ ＋ Ｔ ＋ ＭｂｇＰ ＋ ｆ
Ｍ ＝ ＭＲ ＋ ＭＴ ＋ ＭＰ ＋ Ｍｆ

{
ｗｈｅｒｅ Ｇ ｉｓ ｇｒａｖｉｔｙ； Ｒ ｉｓ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｆｏｒｃｅ； Ｔ ｉｓ ｔｈｒｕｓｔ
ｆｒｏｍ ｐｉｓｔｏｎ ｐｒｏｐｅｌｌｅｒ ｅｎｇｉｎｅ；ＭＲ ｉｓ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｍｅｎｔ；
ＭＴ ｉｓ ｔｈｒｕｓｔ ｍｏｍｅｎｔ；Ｍｂｇ ｉｓ ｔｒａｎｓｆｏｒｍ ｍａｔｒｉｘ ｆｒｏｍ ｇｒｏｕｎｄ
ｔｏ ｂｏｄｙ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ； Ｍｂａ ｉｓ ｔｒａｎｓｆｏｒｍ ｍａｔｒｉｘ ｆｒｏｍ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｔｏ ｂｏｄｙ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ； Ｍｂｓ ｉｓ ｔｒａｎｓｆｏｒｍ
ｍａｔｒｉｘ ｆｒｏｍ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｔｏ ｂｏｄｙ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ．
２．３　 Ｌｉｎｅａｒｉｚｅｄ Ｍｏｄｅｌｉｎｇ

Ｓｍａｌｌ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ ｔｈｅｏｒｙ ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｍａｋｅ ｔｈｅ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ｌｉｎｅａｒｉｚｅｄ． Ｍａｋｉｎｇ ｔｈｅ
ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ａｓｓｕｍｐｔｉｏｎ ｔｈａｔ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ ｍｏｖｅｍｅｎｔ ｉｓ ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ ｒｕｎｗａｙ ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ， ｓｔａｔｅｓ ｏｆ ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｍｏｖｅｍｅｎｔ
ａｒｅ ｉｎｖａｒｉａｂｌｅ ｔｏ ｋｅｅｐ ａ ｃｏｎｓｔａｎｔ．

Ｔｈｅ ｄｅｃｏｕｐｌｅｄ ｌａｔｅｒａｌ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ
ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｂｙ：

β· ＝ － ｒｃｏｓ θ－ ＋ Ｙ
ｍＶ

＋
ｆｙ
ｍＶ

ｃｏｓ β －
Ｔｃｏｓ（αＴ ＋ θ－）

ｍＶ
ｓｉｎ β －

　
ｆｘ
ｍＶ

ｓｉｎ β

ｒ· ＝ ｃ９［Ｎ
－ ＋ Ｔｏｒｓｉｎ αＴ － （Ｆｍｌ ＋ Ｆｍｒ）ａｍｃｏｓ θ

－ ＋
　 　 （Ｆｎｃｏｓ θｌ － Ｑｎｓｉｎ θｌ）ａｎｃｏｓ θ

－ ＋
　 　 （μ － ｔａｎ θ－）（Ｔｏｒｃｏｓ αＴ ＋ Ｌ－ ＋ Ｍｆｘ）］

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ïï

Ｔｈｅ ｌａｔｅｒａｌ ｌｉｎｅａｒｉｚｅｄ ｍｏｄｅｌ ａｒｅ ｅｘｐｒｅｓｓｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ｓｔａｔｅ
ｓｐａｃｅ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ａｓ：

ｘ· ＝ Ａｘ ＋ Ｂｕ
ｗｈｅｒｅ ｓｔａｔｅ ｖｅｃｔｏｒ ｘ ＝ ［β 　 ｒ］ Ｔ ， ｉｎｐｕｔ ｖｅｃｔｏｒ ｕ ＝
［θ ｌ 　 δ ｒ］ Ｔ ，ｉｎｐｕｔ ｍａｔｒｉｘ：

Ｂ ＝
－
ｆｙ （θ ｌ）

ｍＶ
Ｙ（δ ｒ）

ｍＶ
ｃ９［（Ｆ（θ ｌ）

ｎ － μＰｎ）ａｎｃｏｓ θ－ ＋ （μ － ｔａｎ θ－）Ｍ（θ ｌ）
ｆｘ ］ ｃ９ Ｎ

－ （δ ｒ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

　 　 Ｓｔａｔｅ ｍａｔｒｉｘ：

Ａ ＝
Ｙ（β）

ｍＶ
＋
ｆｙ （β）

ｍＶ
－
Ｔｃｏｓ（αＴ ＋ θ－）

ｍＶ
－

ｆｘ
ｍＶ

　 　 － ｃｏｓ θ－ ＋
ｆｙ （ ｒ）

ｍＶ
＋ Ｙ（ ｒ）

ｍＶ

ｃ９［Ｎ
－ （β） － Ｍ（β） ＋ （μ － ｔａｎ θ－）Ｍ（β）

ｆｘ ］ ｃ９［Ｎ
－ （ｒ） － Ｍ（ｒ） ＋ （μ － ｔａｎ θ－）Ｍ（ ｒ）

ｆｘ ］

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

Ｗｈｅｒｅ Ｍ（β） ＝ （Ｆ（β）
ｍｌ ＋ Ｆ（β）

ｍｒ ）ａｍｃｏｓ θ－ ＋ Ｆ（β）
ｎ ａｎｃｏｓ θ－ ， Ｍ（ ｒ） ＝（Ｆ（ ｒ）

ｍｌ ＋ Ｆ（ ｒ）
ｍｒ ）ａｍｃｏｓ θ－ ＋ Ｆ（ ｒ）

ｎ ａｎｃｏｓ θ－ ．

·３５·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）， Ｖｏｌ．２４， Ｎｏ．２， ２０１７

３　 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ Ｄｅｓｉｇｎ

　 　 Ｉｎｔｅｒｎａｌ ｍｏｄｅｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｕｓｕａｌｌｙ ｃｏｎｓｉｓｔｓ ｏｆ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ ｐｒｏｃｅｓｓ， ｐｒｏｃｅｓｓ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｗｉｔｈ
ｆｉｌｔｅｒ， ｗｈｉｃｈ ｉｓ ａ ｍｏｄｅｌ⁃ｂａｓｅｄ ｄｅｓｉｇｎ ａｐｐｒｏａｃｈ， ｔｈｅ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ ＩＭＣ ｉｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ．２．

Ｆｉｇ．２　 Ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｍｏｄｅｌ ｃｏｎｔｒｏｌ

　 　 Ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ ｏｆ ＩＭＣ ｕｓｕａｌｌｙ ｈａｓ ｔｗｏ
ｓｔｅｐｓ， ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｎｇ ｔｈｅ ｐｒｏｃｅｓｓ ｍｏｄｅｌ ａｓ Ｅｑ． （１） ａｎｄ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎ ｗｉｔｈ ｆｉｌｔｅｒ ａｓ Ｅｑｓ．（２） ａｎｄ（３）．

Ｇｍ（ ｓ） ＝ Ｇｍ＋（ ｓ）·Ｇｍ－（ ｓ） （１）
ＧＩＭＣ ＝ Ｇ －１

ｍ－（ ｓ）Ｆ（ ｓ） （２）

Ｆ（ ｓ） ＝ １
（εｓ ＋ １） γ （３）

ｗｈｅｒｅ Ｇｍ＋（ ｓ） ａｎｄ Ｇｍ－（ ｓ） ａｒｅ ｔｈｅ ｐｏｒｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ
ｎｏｔ ｉｎｖｅｒｔｅｄ ａｎｄ ｉｎｖｅｒｔｅｄ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ； Ｇｍ＋（ｓ） ｃｏｎｔａｉｎｓ
ａｌｌ ｔｈｅ ｄｅａｄ ｔｉｍｅ ａｎｄ ｒｉｇｈｔ ｈａｌｆ ｐｌａｎｅ ｚｅｒｏｓ ｏｆ Ｇｐ（ｓ） ， ｗｈｉｌｅ
Ｇｍ－（ｓ） ｉｓ ｓｔａｂｌｅ ａｎｄ ｈａｓ ｔｈｅ ｍｉｎｉｍｕｍ ｐｈａｓｅ； ε ｄｅｎｏｔｅｓ
ｔｉｍｅ ｃｏｎｓｔａｎｔ ａｎｄ γ ｄｅｎｏｔｅｓ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｏｒｄｅｒ ｏｆ ｔｈｅ ｆｉｌｔｅｒ．

Ｔｈｅｒｅ ｉｓ ｏｎｌｙ ｏｎｅ ｄｅｇｒｅｅ ｏｆ ｆｒｅｅｄｏｍ ｆｏｒ
ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ ＩＭＣ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ， ｆｉｌｔｅｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｉｓ ｏｎｌｙ ａ
ｔｒａｄｅ⁃ｏｆｆ ｂｅｔｗｅｅｎ ｄｙｎａｍｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｎｄ ｓｙｓｔｅｍ
ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ．Ｔｏ ａｃｈｉｅｖｅ ａ ｇｏｏｄ ｄｙｎａｍｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｎｄ
ｓｔｒｏｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ， ｐａｒａｍｅｔｅｒ ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ ａｎｄ
ｍｏｄｅｌ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ａｒｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ． Ｔｈｅ ＡＩＭＣ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｓ
ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ．３．

Ｆｉｇ．３　 Ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｍｏｄｅｌ ｃｏｎｔｒｏｌ

　 　 Ｆｉｌｔｅｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｓｈｏｕｌｄ ｂｅ ａ ｓｍａｌｌ ｖａｌｕｅ ｗｈｅｎ
ｉｎｉｔｉａｌ ｓｅｌｅｃｔｅｄ，ｗｈｉｃｈ ｗｉｌｌ ｂｅ ｂｅｔｔｅｒ ｆｏｒ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ
ｒｅｓｐｏｎｓｅ， ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｍｏｄｅ ｅｒｒｏｒ ｂｅｃｏｍｅｓ ｂｉｇｇｅｒ ａｎｄ
ｔｈｒｅａｔｅｎｓ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ， ｔｈｅ ｆｉｌｔｅｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒ
ｓｈｏｕｌｄ ｂｅ ａｄａｐｔｉｖｅ ａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｔｏ ｅｎｓｕｒｅ ｓｙｓｔｅｍ
ｓｔａｂｉｌｉｔｙ． Ａｄａｐｔｉｖｅ ｌａｗ ｏｆ ｆｉｌｔｅｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｉｓ：

ε ＝ ε０ １ ＋ ∫ｔｓ
ｔｒ

ｅ
ｙ － ｙｍ

ｙｍ

ｄｔæ

è
ç

ö

ø
÷

ｗｈｅｒｅ ε０ ｄｅｎｏｔｅｓ ｉｎｉｔｉａｌ ｆｉｌｔｅｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒ； ｅ ｄｅｎｏｔｅｓ
ｓｙｓｔｅｍ ｅｒｒｏｒ； ｙ ｄｅｎｏｔｅｓ ｓｙｓｔｅｍ ｏｕｔｐｕｔ； ｙｍ ｄｅｎｏｔｅｓ
ｏｕｔｐｕｔ ｏｆ ｐｒｏｃｅｓｓ ｍｏｄｅｌ； ｔｒ ｄｅｎｏｔｅｓ ｔｈｅ ｆｉｒｓｔ ｔｉｍｅ ｏｆ
ａｃｈｉｅｖｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｓｅｔｔｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ａｎｄ ｔｓ ｄｅｎｏｔｅｓ ｓｙｓｔｅｍ
ｒｅｇｕｌａｔｉｏｎ ｔｉｍｅ．

Ｌｅａｓｔ ｓｑｕａｒｅｓ ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ｕｓｅｄ ｆｏｒ ｐｒｏｃｅｓｓ ｍｏｄｅｌ
ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ， ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｍｏｄｅｌ：
ｙ（ｎ） ＝ － ａ１ｙ（ｎ － １） － ａ２ｙ（ｎ － ２） － … ＋
　 　 ｂ０ｕ（ｎ － ｋ） ＋ ｂ１ｕ（ｎ － ｋ － １） ＋
　 　 … ＋ ω（ｎ） ＝ ϕＴθ ＋ ω（ｎ）
ｗｈｅｒｅ ϕｄｅｎｏｔｅｓ ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ ｖｅｃｔｏｒ ｏｆ ｉｎｐｕｔ ａｎｄ ｏｕｔｐｕｔ；
θ ｄｅｎｏｔｅｓ ｕｎｋｎｏｗｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｖｅｃｔｏｒ； ω ｄｅｎｏｔｅｓ ｗｈｉｔｅ
ｎｏｉｓｅ．

ϕＴ ＝ ［ － ｙ（ｎ － １），ｙ（ｎ － ２），…，ｙ（ｎ － ｋ），ｕ（ｎ － ｍ），ｕ（ｎ － ｍ － １），…，ｕ（ｎ － ｍ － ｋ）］
θ ＝ ［ａ１，ａ２，…，ａｋ，ｂ０，ｂ１，…，ｂｋ］

　 　 Ｒｅｃｕｒｓｉｖｅ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｏｆ ｔｈｅ ｕｎｋｎｏｗｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒ
ｖｅｃｔｏｒ ｏｆ ｌｅａｓｔ ｓｑｕａｒｅｓ ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ｐｒｅｓｅｎｔ ａｓ：

　

θ＾ （ｎ ＋ １） ＝ θ＾ （ｎ） ＋ Ｋ（ｎ ＋ １）［ｙ（ｎ ＋ １） －
　 　 　 　 　 ϕＴ（ｎ ＋ １）θ＾ （ｎ）］

Ｋ（ｎ ＋ １） ＝ Ｐ（ｎ）ϕ（ｎ ＋ １）
１ ＋ ϕＴ（ｎ ＋ １）Ｐ（ｎ）ϕ（ｎ ＋ １）

Ｐ（ｎ ＋ １） ＝ ［Ｉ － Ｋ（ｎ ＋ １）ϕＴ（ｎ ＋ １）］Ｐ（ｎ）

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

４　 Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｓｔｒａｔｅｇｙ

　 　 Ｅｌｅｖａｔｏｒ ｐｒｏｄｕｃｅｓ ｓｏｍｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ⁃ｈｅａｄ ｍｏｍｅｎｔ ｔｏ
ｅｎｓｕｒｅ ｔｈｅ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｏｆ ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ｄｕｒｉｎｇ
ｔｈｒｅｅ⁃ｗｈｅｅｌ ｔａｘｉｉｎｇ． Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ａｉｒｓｐｅｅｄ ａｃｈｉｅｖｅｓ
１２０ ｋｍ ／ ｈ， ｅｌｅｖａｔｏｒ ｇｉｖｅｓ ｏｕｔ －１０°，ａｎｄ ｔｈｅ ｒｉｓｅ⁃ｈｅａｄ
ｍｏｍｅｎｔ ｗｏｕｌｄ ｍａｋｅ ｔｈｒｅｅ⁃ｗｈｅｅｌ ｔａｘｉｉｎｇ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｔｏ ｔｗｏ⁃

ｗｈｅｅｌ ｔａｘｉｉｎｇ， ａｎｄ ｔｈｅ ｐｉｔｈ ａｎｇｌｅ ｓｈｏｕｌｄ ｂｅ ｌｉｍｉｔｅｄ ｔｏ
ｐｒｅｖｅｎｔ ｔｈｅ ｔａｉｌ ｏｆ ｆｒａｍｅ ｔｏｕｃｈｉｎｇ ｔｈｅ ｇｒｏｕｎｄ．

Ｔａｋｉｎｇ ｔｈｅ ｔａｋｅｏｆｆ ｐｒｏｃｅｓｓ ａｓ ｅｘａｍｐｌｅ， ｙａｗ ａｎｇｌｅ
ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｄｏ ｎｏｔ ａｄｏｐｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｉｒｓｔｌｙ， ａｎｄ
ｓｔａｔｅｓ ａｒｅ ａｎａｌｙｚｅｄ ｔｈｒｏｕｇｈｏｕｔ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ． Ｉｎｉｔｉａｌ
ａｉｒｓｐｅｅｄ ｉｓ ０．１ ｍ ／ ｓ， ａｎｄ ｉｎｉｔｉａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｓ （０，０，０），
ａｎｄ ｇｒｏｕｎｄ ａｎｇｌｅ ｉｓ ０．８°． Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｉｓ ｓｔｏｐｐｅｄ ａｓ
ｓｏｏｎ ａｓ ａｌｌ ｔｈｅ ｗｈｅｅｌｓ ｌｅａｖｉｎｇ ｔｈｅ ｇｒｏｕｎｄ．
　 　 Ｆｉｇ．４ ｓｈｏｗｓ ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｓｔａｔｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ
ｐｉｔｈ ａｎｇｌｅ， ａｌｔｉｔｕｄｅ， ａｉｒｓｐｅｅｄ ａｎｄ ｅｌｅｖａｔｏｒ． Ｐｉｔｈ ａｎｇｌｅ
ｉｓ ａｌｗａｙｓ ｋｅｅｐｉｎｇ ｇｒｏｕｎｄ ａｎｇｌｅ ｕｎｔｉｌ ｔａｋｉｎｇ ｏｆｆ
ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｌｙ ａｎｄ ｔｈｅ ｓｅｔｔｉｎｇ ｏｆ ｉｎｉｔｉａｌ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｗｏｕｌｄ
ｃａｕｓｅ ｌｉｔｔｌｅ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｐｉｔｈ ａｎｇｌｅ ａｔ ｔｈｅ ｂｅｇｉｎｎｉｎｇ． Ａｓ
ａｉｒｓｐｅｅｄ ａｎｄ ｌｉｆｔ ｉｎｃｒｅａｓｅ， ｔｈｅ ａｍｏｕｎｔ ｏｆ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ
ｏｆ ｌａｎｄ ｇｅａｒｓ ａｎｄ ｔｉｒｅｓ ｗｏｕｌｄ ｄｅｃｒｅａｓｅ， ａｌｔｉｔｕｄｅ ｒｉｓｅｓ
ｗｉｔｈ ｔａｘｉｉｎｇ． Ａｓ ｓｏｏｎ ａｓ ａｉｒ ｓｐｅｅｄ ａｃｈｉｅｖｅｓ １２０ ｋｍ ／ ｓ，
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ｔｈｅ ｅｌｅｖａｔｏｒ ｉｎｓｔｒｕｃｔ ｔｒａｎｓｆｅｒｓ ｆｒｏｍ ｐｏｓｉｔｉｖｅ ｔｏ ｎｅｇａｔｉｖｅ，
ａｌｔｉｔｕｄｅ ｆａｌｌｓ ｄｏｗｎ ｌｉｔｔｌｅ ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｌｙ ａｓ ｔｈｅ ｉｎｃｒｅａｓｅ
ｏｆ ｔｈｅ ａｍｏｕｎｔ ｏｆ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ｏｆ ｍａｉｎ ｗｈｅｅｌｓ， ｔｈｅｎ ｌｉｆｔ
ｉｎｃｒｅａｓｅｓ ｑｕｉｃｋｌｙ ａｎｄ ｔａｋｅｓ ｏｆｆ．
　 　 Ｆｉｇ． ５ ｓｈｏｗｓ ｌａｔｅｒａｌ ｓｔａｔｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ ｙａｗ
ａｎｇｌｅ， ｌａｔｅｒａｌ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ， ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ａｎｇｌｅ ａｎｄ
ｏｕｔｐｕｔ ｏｆ ｒｕｄｄｅｒ． Ｔｈｅ ｆｒａｍｅ ｗｉｌｌ ｔａｘｉ ｔｏ ｔｈｅ ｒｉｇｈｔ
ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ ａｓ ｔｈｅ ｒｅａｓｏｎ ｏｆ ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ａｎｄ
ｔｈｅ ｍｏｍｅｎｔ ｆｒｏｍ ｐｒｏｐｅｌｌｅｒ ｐｉｓｔｏｎ ｅｎｇｉｎｅｅｒ． Ｔｈｅ ｙａｗ
ａｎｇｌｅ ｒｅａｃｈｅｓ ７°ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ａｔｔａｉｎｓ ３０ ｍ ｗｈｅｎ
ｌｅａｖｉｎｇ ｇｒｏｕｎｄ．

Ｆｉｇ．４　 Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｓｔａｔｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ

Ｆｉｇ．５　 Ｌａｔｅｒａｌ ｓｔａｔｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｗｉｔｈｏｕｔ ｃｏｎｔｒｏｌ

　 　 Ｔｏ ｅｌｉｍｉｎａｔｅ ｔｈｅ ｅｒｒｏｒｓ ｏｆ ｙａｗ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ
ｄｅｖｉａｔｉｏｎ， ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｓ ａｄｏｐｔｅｄ． Ａｓ ｉｔ
ｉｓ ｄａｎｇｅｒｏｕｓ ｔｏ ｃｈａｎｇｅ ｔｈｅ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ａｎｇｌｅ ａｔ ｈｉｇｈ
ａｉｒｓｐｅｅｄ， Ｆｉｇ．６（ａ） ｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｓ ｔｈｅ ｓｔａｔｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｕｓｉｎｇ
ｔｈｅ ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ａｔ ｌｏｗ ａｉｒｓｐｅｅｄ， ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｗｉｔｃｈ
ｐｏｉｎｔ ｉｓ ２０ ｍ ／ ｓ ｏｆ ａｉｒｓｐｅｅｄ， ｙａｗ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ
ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｉｓ ｖｅｒｙ ｌｉｔｔｌｅ ｄｕｒｉｎｇ ｌａｔｅｒａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｈａｓｅ，
ｗｈｅｎ ｔｈｅ ａｉｒｓｐｅｅｄ ａｃｈｉｅｖｅｓ ２０ ｍ ／ ｓ， ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ ａｎｇｌｅ
ｒｅｔｕｒｎｓ ｔｏ ｚｅｒｏ， ｔｈｅ ｒｅｍａｉｎｉｎｇ ｔａｘｉｉｎｇ ｄｏｅｓ ｎｏｔ ａｄｏｐｔ
ｌａｔｅｒａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ， ｔｈｅ ｆｉｎａｌ ｙａｗ ａｎｇｌｅ ｉｓ ４° ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ
ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ８．５ ｍ ｗｈｅｎ ｌｅａｖｉｎｇ ｇｒｏｕｎｄ． Ｃｏｎｔｒａｓｔ ｔｏ Ｆｉｇ．６
（ａ）， Ｆｉｇ．６（ｂ） ｓｈｏｗｓ ｓｔａｔｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｕｓｉｎｇ ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ
ｓｔｅｅｒｉｎｇ ｗｉｔｈ ｈｏｌｄｉｎｇ ｎｏｓｅ ａｎｇｌｅ ａｆｔｅｒ ｎｏｄｅ ａｉｒｓｐｅｅｄ，
ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔ ｉｓ ｂｅｔｔｅｒ ｔｈａｎ ｔｈｅ ｆｏｒｍｅｒ， ａｎｄ ｔｈｅ ｆｉｎａｌ
ｙａｗ ａｎｇｌｅ ｉｓ ０． ５° ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ０． ９ ｍ ｗｈｅｎ
ｌｅａｖｉｎｇ ｇｒｏｕｎｄ．

Ｆｉｇ．６　 Ｌａｔｅｒａｌ ｓｔａｔｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｗｉｔｈ ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ ｃｏｎｔｒｏｌ

　 　 Ａｓ ｎｏｓｅ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｓ ｎｏｔ ｓｕｉｔａｂｌｅ ｆｏｒ ｈｉｇｈ
ａｉｒｓｐｅｅｄ， ｒｕｄｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｓ ｕｔｉｌｉｚｅｄ ｆｏｒ ｌａｔｅｒａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ
ａｆｔｅｒ ２０ ｍ ／ ｓ ｏｆ ａｉｒｓｐｅｅｄ． Ｆｉｇ．７（ ａ） ｇｉｖｅｓ ｏｕｔ ｔｈｅ ｓｔａｔｅ
ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｏｆ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｂｕｔ ｗｉｔｈｏｕｔ ｈｏｌｄｉｎｇ ｎｏｓｅ
ａｎｇｌｅ． Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ａｉｒｓｐｅｅｄ ａｃｈｉｅｖｅｓ ｓｗｉｔｃｈ ｐｏｉｎｔ ｏｆ
ａｉｒｓｐｅｅｄ， ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ ａｎｇｌｅ ｒｅｔｕｒｎｓ ｔｏ ｚｅｒｏ ａｎｄ ｒｕｄｄｅｒ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｂｅｃｏｍｅｓ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ， ｙａｗ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ
ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｃｏｍｅ ｔｏ ｚｅｒｏ ａｓ ｔｈｅ ｕｓｅ ｏｆ ｒｕｄｄｅｒ． Ｃｏｎｔｒａｓｔ ｔｏ
Ｆｉｇ．７ （ ａ ）， Ｆｉｇ． ７ （ ｂ ） ｓｈｏｗｓ ｔｈｅ ｓｔａｔｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｏｆ
ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｗｉｔｈ ｈｏｌｄｉｎｇ ｎｏｓｅ ａｎｇｌｅ． Ｗｈｅｎ ｔｈｅ
ａｉｒｓｐｅｅｄ ａｃｈｉｅｖｅｓ ２０ ｍ ／ ｓ， ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ ａｎｇｌｅ ｈｏｌｄｉｎｇ
ｃｕｒｒｅｎｔ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｒｕｄｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｂｅｃｏｍｅｓ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ａｔ
ｔｈｅ ｓａｍｅ ｔｉｍｅ， ｔｈｅ ｙａｗ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｖａｒｙ
ｓｍａｌｌｅｒ ａｎｄ ｔｈｅ ｏｕｔｐｕｔ ｏｆ ｒｕｄｄｅｒ ｉｓ ｌｅｓｓ ｔｈａｎ ｔｈｅ ｆｏｒｍｅｒ．
　 　 Ｔｏ ｖｅｒｉｆｙ ｔｈｅ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ， ｉｎｉｔｉａｌ
ｏｆｆｓｅｔ ａｎｄ ｃｒｏｓｓｗｉｎｄ ａｒｅ ａｄｄｅｄ ｉｎ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ
ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ． Ｆｉｇ．８ ｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｓ ｓｔａｔｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｗｉｔｈ ｉｎｉｔｉａｌ
ｙａｗ ａｎｇｌｅ １０° ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ２ ｍ， ｔｏ ｅｌｉｍｉｎａｔｅ
ｔｈｅ ｅｒｒｏｒｓ ｏｆ ｙａｗ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ， ｔｈｅ ｎｏｓｅ
ｗｈｅｅｌ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ａｎｇｌｅ ａｔｔａｉｎｓ ｓａｔｕｒａｔｉｏｎ， ｔｈｅ ｅｒｒｏｒｓ ｃｏｍｅ
ｔｏ ｚｅｒｏ ｗｉｔｈ ｔａｘｉｉｎｇ．
　 　 Ｃｒｏｓｓｗｉｎｄ ｏｆ ８ ｍ ／ ｓ ｉｓ ｂｒｏｕｇｈｔ ｉｎ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，
ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｒｅ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ． ９． Ｔｈｅ ａｃｔｉｏｎ ｐｏｉｎｔ ｏｆ
ｃｒｏｓｓｗｉｎｄ ｉｓ Ｖ ｔａｉｌ ｍａｉｎｌｙ， ｈｅｎｃｅ ｎｅｇａｔｉｖｅ ｙａｗ ａｎｇｌｅ
ｃｏｍｅｓ ｔｏ ｅｍｅｒｇｅｎｃｅ， ｂｕｔ ｐｏｓｉｔｉｖｅ ｌａｔｅｒａｌ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ
ｇｅｎｅｒａｔｅｓ ｂｅｃａｕｓｅ ｏｆ ｐｏｓｉｔｉｖｅ ｆｌｉｇｈｔ⁃ｐａｔｈ ａｎｇｌｅ． Ｔｏ
ｅｌｉｍｉｎａｔｅ ｔｈｅ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ｙａｗ ａｎｇｌｅ， ｔｈｅ ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ
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ｓｔｅｅｒｉｎｇ ｇｉｖｅｓ ｐｏｓｉｔｉｖｅ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｒｕｄｄｅｒ
ｎｅｇａｔｉｖｅ ｉｎｓｔｒｕｃｔ， ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｉｓ ｓｍａｌｌ ｅｎｏｕｇｈ
ａｔ ｔｈｅ ｓａｍｅ ｔｉｍｅ．

Ｆｉｇ．７　 Ｌａｔｅｒａｌ ｓｔａｔｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｗｉｔｈ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ

Ｆｉｇ．８　 Ｌａｔｅｒａｌ ｓｔａｔｅ ｗｉｔｈ ｉｎｉｔｉａｌ ｏｆｆｓｅｔ

Ｆｉｇ．９　 Ｌａｔｅｒａｌ ｓｔａｔｅ ｗｉｔｈ ｃｒｏｓｓ ｗｉｎｄ

５　 Ｈａｒｄｗａｒｅ ｉｎ Ｌｏｏｐ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　 　 Ｔｏ ｐｒｏｖｅ ｔｈｅ ｖａｌｉｄｉｔｙ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎｅｄ，
ｈａｒｄｗａｒｅ ｉｎ ｌｏｏｐ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ ｉｓ ｍａｄｅ． Ｈａｒｄｗａｒｅ ｉｎ ｌｏｏｐ
ｐｌａｔｆｏｒｍ ｕｓｕａｌｌｙ ｃｏｎｓｉｓｔｓ ｏｆ ｇｒｏｕｎｄ ｓｔａｔｉｏｎ， ｍｏｄｅｌ
ｓｉｍｕｌａｔｏｒ， ａｉｒｂｏｒｎｅ ｃｏｍｐｕｔｅｒ， ｔｈｒｅｅ⁃ａｘｉｓ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｐｌａｔｆｏｒｍ， ｌｏａｄ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ， ｓｅｒｖｏｓ ａｎｄ ｖａｒｉｏｕｓ ｓｅｎｓｏｒｓ．

Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｒｅ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇｓ． １０ ａｎｄ １１．
Ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ Ｆｉｇ．４ ａｎｄ Ｆｉｇ． ７（ ｂ） ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ， ｔｈｅ
ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｓｔａｔｅｓ ａｒｅ ｔｈｅ ｓａｍｅ ｂａｓｉｃａｌｌｙ． Ｔｈｅｒｅ ｉｓ
ｓｏｍｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｌａｔｅｒａｌ ｓｔａｔｅｓ． Ｎｅｇａｔｉｖｅ ｉｎｉｔｉａｌ
ｌａｔｅｒａｌ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｅｘｉｓｔｓ ｉｎ ＨＩＬＳ， ａｎｄ ｔｈｅ ｎｏｓｅ ｗｈｅｅｌ
ｓｔｅｅｒｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｉｓ ｐｏｓｉｔｉｖｅ ａｔ ｔｈｅ ｂｅｇｉｎｎｉｎｇ， ａｆｔｅｒ ｓｗｉｔｃｈ
ｐｏｉｎｔ ａｉｒｓｐｅｅｄ， ｔｈｅ ｒｕｄｄｅｒ ｇｉｖｅｓ ｏｕｔ ｐｏｓｉｔｉｖｅ ｉｎｓｔｒｕｃｔ ｔｏ
ｅｌｉｍｉｎａｔｅ ｔｈｅ ｙａｗ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ．

Ｆｉｇ．１０　 Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｓｔａｔｅ ｏｆ ＨＩＬＳ

Ｆｉｇ．１１　 Ｌａｔｅｒａｌ ｓｔａｔｅ ｏｆ ＨＩＬＳ

６　 Ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎｓ
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