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Tóm tắt - Bài báo này nghiên cứu hiệu suất của hệ thống càng đáp 

máy bay bán chủ động trong điều kiện hạ cánh theo tiêu chuẩn 

FAR. Một mô hình động lực học 6 bậc tự do của hệ thống càng đáp 

bán chủ động được thiết lập và tích hợp với bộ điều khiển skyhook. 

Để đánh giá hiệu suất và tìm thông số tối ưu cho bộ điều khiển, các 

mô phỏng đồng thời dựa trên phần mềm RECURDYN-MATLAB 

được thực hiện. Kết quả chỉ ra rằng, hệ thống bán chủ động không 

chỉ cải thiện khả năng giảm rung động trên đường băng mà còn 

giảm thiểu các tác động tiêu cực trong quá trình tiếp đất, từ đó tăng 

cường độ an toàn và ổn định cho máy bay. Nhờ vào những phát 

hiện này, hệ thống càng đáp máy bay bán chủ động với bộ điều 

khiển skyhook được kỳ vọng sẽ trở thành một giải pháp thay thế hệ 

thống thụ động, không chỉ cải thiện hiệu suất hạ cánh mà còn góp 

phần nâng cao trải nghiệm bay an toàn cho hành khách. 

 Abstract - This article adopts the performance of the semi-active 

landing gear system for aircraft under FAR standard landing 

conditions. A six-degree-of-freedom dynamic model of the semi-

active landing gear system was developed and integrated with a 

skyhook controller. To evaluate performance and identify optimal 

parameters for the controller, co-simulations using RECURDYN-

MATLAB software were conducted. The results indicate that, the 

semi-active system not only enhances vibration damping on the 

taxi phase but also minimizes adverse impacts during touchdown, 

thereby improving the safety and stability of the aircraft. Based 

on these findings, the semi-active landing gear system with a 

skyhook controller is expected to become a viable alternative to 

passive systems, not only enhancing landing performance but also 

contributing to a safer flying experience for passengers. 

Từ khóa - RECURDYN; MATLAB; mô phỏng động lực học, hệ 

thống càng đáp máy bay; giảm chấn máy bay. 

 Key words - RECURDYN; MATLAB; dynamic simulation, 

landing gear system; landing gear shock absorber. 
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Hình 1. Một hệ thống càng đáp máy bay điển hình 

Hệ thống càng đáp là một bộ phận quan trọng của máy 

bay, chịu trách nhiệm hấp thụ phần lớn thế năng và động 

năng trong giai đoạn tiếp đất (touchdown), đồng thời giảm 

rung động tác động vào thân máy bay khi di chuyển trên 

đường băng (taxing) [1]. Vì vậy hệ thống càng đáp cần điều 

chỉnh lực giảm chấn sao cho phù hợp với từng giai đoạn 

của quá trình hạ cánh, trong nhiều điều kiện khác nhau về 

khối lượng và tốc độ hạ cánh. Hình 1 mô tả một hệ thống 

càng đáp điển hình trong hầu hết máy bay dân sự và quân 

sự cỡ nhỏ hiện nay, gồm ba thành phần chính: giảm chấn, 
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bộ nối trên-dưới và bánh xe. Trong đó, hệ thống giảm chấn 

đóng vai trò chủ yếu trong việc hấp thụ năng lượng. Nó 

hoạt động dựa trên cơ chế chuyển động của một pít tông tự 

do trong xy lanh chứa dung dịch dầu. Tuy nhiên, hệ thống 

càng đáp thụ động với giảm chấn cố định đặc tính chỉ thoả 

mãn hiệu suất trong một số trường hợp hạ cánh nhất định 

[2], [3]. Vì thế, rất nhiều nghiên cứu đã phát triển hệ thống 

chủ động [4] và bán chủ động [5] nhằm khắc phục những 

hạn chế của hệ thống thụ động. 

Lực Giảm Chấn

Vận tốc giảm chấn 

Hệ thống chủ độngHệ thống bán chủ động

Hệ thống thụ động

 
Hình 2. Phạm vi tác động của hệ thống giảm chấn chủ động, 

hệ thống bán chủ động, và hệ thống thụ động 
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Hình 2 mô tả khác biệt giữa hệ thống càng đáp chủ động 

và bán chủ động. Hệ thống chủ động [6] có thể điều chỉnh 

lực giảm chấn bất kể vận tốc tương đối giữa pit tông và xy 

lanh, nhưng nó đòi hỏi một hệ thống thủy lực mạnh mẽ và 

đáng tin cậy [7]. Do đó, nhược điểm của hệ thống này là 

chi phí cao, kích thước cồng kềnh, và nguy cơ hỏng hóc 

nếu bơm thủy lực gặp sự cố. Ngược lại, hệ thống bán chủ 

động chỉ có thể thay đổi lực nhớt (viscous force) bằng cách 

điều chỉnh điện áp hoặc dòng điện [8], [9]. Lực nhớt này 

không được áp dụng nếu dấu của nó ngược chiều với vận 

tốc giảm chấn, khiến cho hệ thống bán chủ động chỉ hoạt 

động trong một nửa phạm vi của hệ thống chủ động (như 

trong Hình 2). Tuy vậy, khi phần điện điều khiển gặp trục 

trặc, hệ thống bán chủ động sẽ chuyển sang hoạt động như 

hệ thống thụ động đảm bảo tính an toàn cao hơn [10]. Nhờ 

vào sự an toàn và thuận tiện trong điều khiển, hệ thống bán 

chủ động đã trở thành ưu tiên nghiên cứu trong những năm 

gần đây nhằm thay thế hệ thống thụ động [11]. 

Trong các nghiên cứu trước đây, hầu hết các nhà nghiên 

cứu chỉ tập trung vào hành vi của càng đáp trong giai đoạn 

tiếp đất [12], [13] hoặc giai đoạn di chuyển trên đường 

băng [14]. Trong giai đoạn tiếp đất, mục tiêu chính của hệ 

thống càng đáp là giảm tối đa lực hạ cánh tác động lên 

khung thân máy bay, và hiệu suất giảm chấn được xem là 

yếu tố đánh giá hiệu suất của hệ thống [15]. Các thí nghiệm 

[16] hoặc mô phỏng [17] thả rơi càng đáp đơn đã được phát 

triển và thực hiện để xác định hiệu suất giảm chấn này. 

Trong giai đoạn di chuyển trên đường băng, chức năng 

chính của hệ thống càng đáp là giảm tối đa rung động tác 

động lên thân máy bay để đảm bảo sự thoải mái cho hành 

khách. Root mean square (RMS) của gia tốc là yếu tố chính 

trong việc phát triển bộ điều khiển cho giai đoạn này [18]. 

Việc phát triển một thí nghiệm nguyên mẫu hoặc mô phỏng 

có khả năng thực hiện cả hai giai đoạn tiếp đất và di chuyển 

trên đường băng là rất phức tạp, tốn kém và mất thời gian. 

Do đó, có rất ít nghiên cứu áp dụng hệ thống càng đáp khi 

xem xét đồng thời cả hai giai đoạn này. 

Bài báo này tập trung nghiên cứu một hệ thống càng 

đáp bán chủ động 6 bậc tự do, được tích hợp với bộ điều 

kiển skyhook. Hệ thống được mô phỏng qua toàn bộ quá 

trình hạ cánh, bao gồm giai đoạn tiếp đất và di chuyển trên 

đường băng, bằng cách sử dụng sự liên kết giữa 2 phần 

mềm thương mại là RECURDYN và MATLAB. Nhiều thí 

nghiệm mô phỏng được tiến hành nhằm xác định thông số 

tối ưu cho bộ điều khiển skyhook, dựa theo điều kiện hạ 

cánh theo tiêu chuẩn FAR [19]. 

2. Mô hình toán học của hệ thống càng đáp bán chủ 

động của máy bay 

Sơ đồ đơn giản của hệ thống càng đáp máy bay được 

thể hiện trong Hình 3. Hệ thống gồm thân máy bay và ba 

càng đáp: càng đáp bên trái, càng đáp bên phải và càng đáp 

mũi. Trong đó, thân máy bay có ba hướng bị hạn chế là 

hướng z, hướng góc roll-φ (roll angle) và hướng góc pitch-

θ (pitch angle). Phương trình chuyển động của thân máy 

bay có thể được thể hiện như sau: 

𝐼𝑥𝑥𝜑̈ + 𝐹𝐿𝑑𝑙𝑙 − 𝐹𝐿𝑑𝑙𝑟 = 0 (1) 

𝐼𝑦𝑦𝜃̈ − 𝐹𝑁𝑑𝑙𝑎 + (𝐹𝐿𝑑 + 𝐹𝑅𝑑)𝑙𝑏 = 0 (2) 

𝑀𝑧̈ = 𝑀𝑔 − 𝐹𝐿𝑑 − 𝐹𝑅𝑑 − 𝐹𝑁𝑑 (3) 

m
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m
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m
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l b

ll
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x y
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Hình 3. Giản đồ phân tích lực của hệ thống càng đáp 

Các pít-tông của giảm chấn trong càng đáp chuyển 

động tịnh tiến theo hướng z của xi lanh. Nên phương trình 

động lực học của các giảm chấn là: 

𝑚𝑧̈𝑁 + 𝐹𝑁𝑑 − 𝐹𝑁𝑇 = 𝑚𝑔 (4) 

𝑚𝑧̈𝐿 + 𝐹𝐿𝑑 − 𝐹𝐿𝑇 = 𝑚𝑔 (5) 

𝑚𝑧̈𝑅 + 𝐹𝑅𝑑 − 𝐹𝑅𝑇 = 𝑚𝑔 (6) 

Do đó, toàn bộ hệ thống bánh đáp máy bay bao gồm 6 

bậc tự do [20]. Ngoài ra, FNT, FLT, FRT lần lượt là phản lực 

liên kết của bánh xe mũi, bánh xe bên trái, và bánh xe bên 

phải, được tính theo công thức: 

𝐹𝑁𝑇 = 𝑘𝑇𝑧𝑁; 𝐹𝐿𝑇 = 𝑘𝑇𝑧𝐿; 𝐹𝑅𝑇 = 𝑘𝑇𝑧𝑅 (7) 

FLd, FRd, FNd lần lượt là lực giảm chấn của càng đáp 

chính trái, phải, và mũi. Lực giảm chấn của càng đáp là 

tổng hợp của lực nhớt thuỷ lực (Fv), lực khí nén (Fa), và lực 

điều khiển bán chủ động (Fu), do đó lực giảm chấn được 

tính là: 

𝐹𝑑 = 𝐹𝑣 + 𝐹𝑎 + 𝐹𝑢 (8) 

𝐹𝑣 = 𝐶𝑠̇ (9) 

𝐹𝑎 = 𝐴𝑝𝑝0 (
𝑉0

𝑉0 − 𝐴𝑝𝑠
)

𝑛

 (10) 

Trong đó, các thông số được cho trong Bảng 1. 

Để giảm rung động trong các ứng dụng dân dụng và 

công nghiệp, rất nhiều bộ điều khiển đã được quan tâm như 

bộ điều khiển thích nghi [21], bộ điều khiển mờ [22], bộ 

điều khiển LQR [23]. Tuy nhiên, bộ điều khiển Skyhook 

được sử dụng phổ biến vì đặc tính đơn giản và có thể nhận 

ra mối quan hệ giữa biến điều khiển và hiệu suất đầu ra. Vì 

vậy nó đã được sử dụng trong các nghiên cứu tại giai đoạn 

tiếp đâp [24], [25] và giai đoạn di chuyển trên đường băng 

[26]. Tuy nhiên, chưa có nghiên cứu cụ thể đánh giá cả quá 

trình hạ cánh bao gồm tiếp đất và di chuyển trên đường 

băng. Trong nghiên cứu này bộ điều khiển Skyhook được 

áp dụng với phương trình là:  

𝐹𝑢 = {
𝐶𝑠𝑘𝑦𝑠̇ 𝑖𝑓 𝑠̇𝑧̇ > 0

0 𝑖𝑓 𝑠̇𝑧̇ ≤ 0
 (11) 

Trong đó, Csky là độ lợi của bộ điều khiển Skyhook. Để 

xác định giá trị tối ưu của độ lợi nhằm đạt hiệu suất giảm 

chấn tối đa, cần giải các phương trình động lực học theo 

điều kiện hạ cánh tiêu chẩn FAR [19] và xét đến độ nhấp 

nhô bề mặt của đường băng [27]. Trong nghiên cứu này, 
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phương pháp giải sử dụng những phần mềm mô phỏng 

RECURDYN-MATLAB đã được áp dụng. 

Bảng 1. Các thông số của hệ thống được đề xuất 

Kí 

hiệu 
Tên gọi 

Giá trị/ 

Đơn vị 

Ap diện tích mặt cắt ngang của pít tông 2,6×10⁻³ m2 

C hệ số giảm chấn 7,0 kNs/m 

g gia tốc trọng trường 9,81 m/s2 

M khối lượng máy bay 2250 kg 

m khối lượng càng đáp máy bay 18 kg 

s 
chuyển vị tương đối theo phương z của 

càng đáp máy bay so với thân máy bay 
m 

𝑠̇ 
vận tốc tương đối theo phương z của 

càng đáp máy bay so với thân máy bay 
m/s 

V0 thể tích ban đầu của buồng khí 6,92×10⁻³ m3 

lr ll 

khoảng cách giữa mặt phẳng tâm 

của trọng tâm máy bay và càng đáp 

phải, trái 

1,5 m 

la 
khoảng cách giữa mặt phẳng tâm của 

càng đáp mũi và trọng tâm máy bay 
1,73 m 

lb 
khoảng cách giữa mặt phẳng tâm của 

càng chính và trọng tâm máy bay 
0,87 m 

Ixx mô men quán tính chính trục x 79 kgm2 

Iyy mô men quán tính chính trục y 2030 kgm2 

φ góc lăn (roll angle) độ 

θ góc nghiêng (pitch angle) độ 

p0 áp suất khí ban đầu 10 bar 

z, zL, 

zR, zN 

chuyển vị theo phương z lần lượt 

của trọng tâm máy bay, càng đáp 

trái, càng đáp phải và càng đáp mũi 

m 

𝑧̇ 
vận tốc của trọng tâm máy bay theo 

phương z 
m/s 

𝑧̈, 𝑧̈𝐿 , 

𝑧̈𝑅, 𝑧̈𝑁 

gia tốc theo phương z lần lượt của 

trọng tâm máy bay, càng đáp trái, 

càng đáp phải và càng đáp mũi 

m/s2 

kT hệ số đàn hồi của bánh xe 412 kN/m 

3. Mô hình hoá bằng chương trình RECURDYN-

MATLAB 

Máy bay mà được sử dụng trong nghiên cứu này là loại 

máy bay cỡ nhỏ có tên là Beechcraft Baron [28]. Mô hình 

ba chiều của máy bay được vẽ bởi việc sử dụng phần mềm 

RECURDYN được thể hiện trong Hình 4. Trong mô hình 

này thân máy bay được xem như các phần tử rắn, được gắn 

các thông số trong Bảng 1 như điều kiện ban đầu và các 

phương trình từ 1 đến 10 được khai báo tại các liên kết giữa 

máy bay với các càng đáp như sơ đồ Hình 3. Ngoài ra, 

đường băng được thể hiện như một mặt phẳng tiếp xúc với 

bánh xe có độ nhấp nhô bề mặt theo tiêu chuẩn của FAA 

[27]. RECURDYN là một phần mền chuyên dụng được 

phát triển để nghiên cứu đa dạng các vấn đề liên quan đến 

động lực học và đã được sử dụng rộng rãi. Tuy nhiên, phần 

mềm này gặp hạn chế trong việc thực hiện các tác vụ phúc 

tạp, chẳng hạn như tìm kiếm thông số tối ưu của hệ thống. 

Để khắc phục vấn đề này, RECURDYN đã phát triển một 

mô-đun liên kết, cho phép chia sẽ dữ liệu và tương tác trong 

quá trình mô phỏng với phần mềm MATLAB.  

20m

5
m

 

Hình 4. Mô hình hoá hệ thống càng đáp máy bay 

Cảm biến gia tốc

Cảm biến chuyển vị 

(Càng đáp phải)

Cảm biến chuyển vị 

(Càng đáp trái)

Cảm biến chuyển vị 

(Càng đáp mũi) Tín hiệu

Bộ điều khiển

Trọng 

tâm

RECURDYN MATLAB

 

Hình 5. Mô hình liên kết giữa MATLAB và RECURDYN 

MATLAB là một phần mềm thương mại nổi tiếng, 

được sử dụng để tính toán số, lập trình và hiển thị dữ liệu. 

Phần mềm này có khả năng được lập trình để giải quyết các 

bài toán phức tạp, chẳng hạn như tìm thông số tối ưu. Trong 

nghiên cứu này, tất cả các mô phỏng được thực hiện thông 

qua sự kết hợp giữa hai phần mềm RECURDYN và 

MATLAB như được minh hoạ trong Hình 5. Hai phần 

mềm này hoạt động đồng bộ, chia sẽ dữ liệu trong quá trình 

mô phỏng. MATLAB được sử dụng để xuất các hình ảnh 

đồ thị, trong khi RECURDYN thực hiện giải các bài toán 

động lực học và cung cấp các tín hiệu đầu ra, chẳng hạn 

như gia tốc của thân máy bay và chuyển vị của các càng 

đáp. Những tín hiệu này tương tự như các tín hiệu cảm biến 

trong thực tế. Đồng thời, MATLAB cung cấp môi trường 

để tính toán tối ưu các thông số điều khiển. 

4. Kết quả mô phỏng 

Hai thông số để đánh giá hiệu quả của quá trình là hiệu 

suất giảm chấn của càng đáp (shock absorber efficiency) 

và RMS (root mean square) gia tốc của thân máy bay. Hiệu 

suất giảm chấn được định nghĩa như sau: 

𝜂 =
∫ 𝐹𝑑𝑑𝑠

𝑠𝑚𝑎𝑥

0

max(𝐹𝑑) max(𝑠)
 (12) 

Trong đó, tử số được miêu tả là phần diện tích gạch chéo 

thể hiện năng lượng của càng đáp hấp thụ trong một chu kì 

đầu tiên như trong Hình 6; và mẫu số là phần diện tích hình 

chữ nhật tạo bởi giá trị lớn nhất của lực giảm chấn và giá trị 

lớn nhất của chuyển vị của càng đáp, phần diện tích này thể 

hiện năng lượng tối đa mà càng đáp có thể hấp thụ. Hiệu suất 

giảm chấn lúc nào cũng nhỏ hơn 1, giá trị càng lớn thì hiệu 

suất giảm chấn càng tốt. Hiệu suất giảm chấn đạt giá trị tối 

đa khi giá trị lực tại “Đỉnh 1” bằng với giá trị tại “Đỉnh 2”. 

s

Fmax

F
d

smax

Đỉnh 1

Đỉnh 2

  
Hình 6. Hiệu suất giảm chấn 
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Trong rung động, RMS của gia tốc thông thường được 

sử dụng để đánh giá mức độ rung động của một phương 

tiện vận chuyển trên đường. RMS được định nghĩa như là: 

𝑅𝑀𝑆(𝑧̈) =
1

𝑛
√∑ ((𝑧̈(𝑖))

2
)

𝑛

𝑖=1

 (13) 

Để tìm ra thông số tối ưu của bộ điều khiển Skyhook 

nhiều mô phỏng với các giá trị khác nhau của độ lợi của bộ 

điều khiển Skyhook trong điều kiện ban đầu của vận tốc hạ 

cánh là 3m/s theo tiêu chuẩn FAR part 25 [19]. Kết quả mô 

phỏng được trình bày trong Hình 7-11 và Bảng 2.  

Hình 7 thể hiện giá trị lực điều khiển bán chủ động 

tương ứng với giá trị độ lợi Csky từ 0 đến 80000 Ns/m. Khi 

độ lợi bằng 0, hệ thống hoạt động theo cơ chế của hệ thống 

thụ động. Ngược lại, khi độ lợi đạt 80000 Ns/m, hệ thống 

có khả năng tạo lực điều khiển tối đa lên đến 10000 N. Hình 

8 thể hiện chuyển vị của trọng tâm máy bay theo phương z 

tương ứng với các giá trị khác nhau của độ lợi Csky. Kết quả 

chỉ ra rằng, hệ thống bán chủ động hoạt động hiệu quả trong 

việc giảm rung động trên bề mặt đường gồ ghề. Cụ thể, khi 

giá trị độ lợi tăng, biên độ lớn nhất của z giảm dần, đồng 

thời hệ thống đạt trạng thái ổn định nhanh hơn. 

 

Hình 7. Lực điều khiển bán chủ động 

 

Hình 8. Chuyển vị của trọng tâm của máy bay 

Hình 9 minh hoạ gia tốc thân máy bay tương ứng với 

các giá trị độ lợi Csky từ 0 đến 80000 Ns/m. “Đỉnh 1” đại 

diện cho giá trị lực tại thời điểm 0,1 giây, trong khi “Đỉnh 

2” đại diện cho giá trị lực tại thời điểm 0,2 giây. Khi giá trị 

độ lợi tăng, giá trị “Đỉnh 1” giảm đều, nhưng “Đỉnh 2” lại 

tăng đều. Điều này dẫn đến giá trị RMS giảm dần khi Csky 

tăng từ 0 và đạt giá trị cực tiểu RMS = 4,29 tại Csky = 40000 

Ns/m. Sau đó, giá trị RMS có xu hướng tăng trở lại, như 

được thể hiện trong Bảng 2.  

 

Hình 9. Gia tốc của máy bay theo phương z 

Hình 10, 11, và 12 lần lượt biểu diễn giản đồ hiệu suất của 

càng đáp mũi, càng đáp bên trái và càng đáp bên phải. Do mức 

độ ghồ ghề không đồng đều của mặt đường băng, các càng 

đáp có thời gian tiếp đất và hiệu suất giảm chấn khác nhau, 

đặc biệt rõ rệt giữa càng đáp mũi và càng đáp chính. Tuy vậy 

cả ba giản đồ đều thể hiện chung xu hướng khi thay đổi giá trị 

độ lợi Csky. Cụ thể, khi giá trị độ lợi tăng, “Đỉnh 1” tăng đều, 

trong khi “Đỉnh 2” giảm đều. Nhờ đó, hiệu suất giảm chấn 

tăng dần đến và đạt giá trị tối đa tương ứng: 0,78 ±0,01 đối 

với càng đáp mũi, 0,86 ±0,01 đối với càng đáp bên trái và  

0,86 ±0,01 đối với càng đáp bên phải khi, Csky = 20000 Ns/m. 

Nếu tiếp tục tăng độ lợi vượt mức này, hiệu suất giảm chấn sẽ 

giảm, như được trình bày trong Bảng 2.  

Bảng 2. Kết quả mô phỏng 

Hiệu suất 

giảm chấn 

Hệ thống 

thụ động 

Hệ thống bán chủ động động (Csky) 

10000 20000 40000 60000 80000 

Càng đáp 

mũia 
0,74 0,78 0,78 0,78 0,76 0,74 

Càng đáp 

bên tráia 
0,74 0,85 0,86 0,83 0,77 0,77 

Càng đáp 

bên phảia 
0,75 0,82 0,86 0,82 0,77 0,77 

RMSb 4,83 4,56 4,39 4,29 4,34 4,37 

a các giá trị hiệu suất giảm chấn với sai số 0,01 
b các giá trị RMS với sai số 0,15 

 

Hình 10. Giản đồ hiệu suất của càng đáp ở mũi 
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Hình 11. Giản đồ hiệu suất của càng đáp bên trái 

 

Hình 12. Giản đồ hiệu suất của càng đáp bên phải 

Như vậy, độ lợi tối ưu cho bộ điều khiển Skyhook phục 

vụ cho mục tiêu cụ thể của hệ thống. Nếu ưu tiên giảm rung 

động và nâng cao sự thoải mái cho hành khách, giá trị độ 

lợi phù hợp là Csky = 40000 Ns/m. Ở mức này, hệ thống có 

thể giảm rung động lên đến (4,83-4,29)/4,83 = 11% ±0,15 

so với hệ thống thụ động. Ngược lại, nếu mục tiêu là giảm 

lực tác động vào thân máy bay và cải thiện hiệu suất giảm 

chấn, giá trị độ lợi tối ưu là Csky = 20000 Ns/m là giá trị phù 

hợp. Ở mức này, hệ thống bán chủ động có thể tăng hiệu 

suất giảm chấn lên đến 0,86-0,74 = 12%±0,15 so với hệ 

thống thụ động. 

5. Kết luận 

Bài báo này đã trình bày nghiên cứu mô phỏng hệ 

thống càng đáp máy bay bán chủ động 6 bậc tự do, tích 

hợp cả quá trình hạ cánh và chạy trên đường băng theo 

tiêu chuẩn FAR. Để đánh giá hiệu suất hệ thống và xác 

định thông số tối ưu cho hệ thông điều khiển skyhook 

nhiều mô phỏng được thực hiện bằng sự kết hợp giữa hai 

phần mềm RECRUDYN và MATLAB. Kết quả mô 

phỏng cho thấy, hệ thống bán chủ động cải thiện hiệu suất 

giảm chấn hơn 12% và giảm RMS hơn 11% so với hệ 

thống thụ động. Tuy nhiên, với mỗi mục tiêu cụ thể tương 

ứng với một giá trị tối ưu khác nhau của độ lợi bộ điều 

khiển Skyhook. Ngoài ra, nghiên cứu chưa xem xét ảnh 

hưởng các các thông số khác, như khối lượng, vận tốc, 

nhiễu hệ thống. Do đó, việc phát triển hệ thống càng đáp 

máy bay với các bộ điều khiển tiên tiến hơn, chẳng hạn 

như bộ điều khiển thích nghi, LQR, thông minh, là cần 

thiết trong tương lai để cải thiện hiệu suất hạ cánh trong 

các điều kiện khác nhau. 
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Thương Thành phố Hồ Chí Minh bảo trợ và cấp kinh phí 
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