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Abstract 

 
This research studies the design of a multivariable control system for aircraft landing. To 

improve the safety of aircraft landing, handling quality is improved whilst decreasing the number 

of critical tasks the pilot has to perform simultaneously with improved responsiveness of the 

aircraft to the pilot’s input commands. By adding another control surface on aircraft’s horizontal 

tail the dynamics of the aircraft motion are improved, and the pilot has the minimum number of 

inputs to effectively control the aircraft. Simulation of the results demonstrate the effectiveness of 

the dynamic reaction and steady state system response showing the aircraft response to tailplane 

or aileron input change. Least effort controller design method provides superior results motivating 

further application studies.  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 خلاصة البحث

حركة الطائرات في مرحلة الهبوط. في خطوة لتحسين سلامة م نظام التحكم متعدد المتغيرات لهذا البحث يدرس تصمي

في نفس وواحد  انفي الطيار يقوم بها من خلال خفض عدد المهام الحرجة التي  و تحسين جودة التحكمهبوط الطائرات ، 

الذيل الأفقي على الطائرة ينطوي  تحكم اخر الى سطح اضافةمهمة ان إدخال الطيار. يحسن من استجابة الطائرة لأوامر  الوقت

زال لديه الحد الأدنى من يالطيار لا فان حسن ، تت ةرحركة الطائ كيةهيكل الطائرة. في حين أن ديناميعلى تغيير كبير في 

مع  النهائيةستجابة لاو ا يكية الحركةدينامفعالية تثبت سوف نتائج لامحاكاة ان  .فعالو نحب الطائرة لسيطرة علىلالمدخلات 

من قبل الطيار ؛ إما العمود  التي سيتم استخدامه التحكمعمود تعطي أيضا إرشادات لتحديد  سوف مختلفة. المحاكاةال المتغيرات

سهولة في نهاية المطاف ، .الأفقي سطح الذيل مع متصلال التحكمالجناح أو عمود  سطح التحكم الموجود علىسيطر على الذي ي

على مختلف هذه التقنية  باستخدامز إجراء مزيد من الدراسات تحف المتميزة هاالتصميم و نتائجفي الأقل جهد  تطبيق تقنية

 التطبيقات الأخرى. 
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< 𝑘, ℎ >               Inner product of 𝑘 and ℎ 

𝐾(𝑠)                      Forward path controller model (pre-compensator) 
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𝑄                            Coefficient Array 

𝑄−1                       Inversion of open loop transfer function matrix 

𝑞𝑖𝑖
−1                       Diagonal terms in inverted open-loop transfer function matrix 
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𝛤 𝑠                     Finite time array 

𝛿(𝑠)                      Transformed disturbance signal 

𝜆                         Eigen Value 

INA                   Inverse Nyquist Array 
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LQG                 Linear Quadratic Gaussian 

NACA              National Advisory Committee for Aeronautics 

PID                 Proportional, Integral, and Derivative Controller 
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