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 چکیده 

بال  پهپاد  نوعی  عمودی  بدون سکان  بالدیس  پایدارکننده-پهپادهای  بدون  میثابت  عمودی  و  افقی  کنترلی  های  بین سطوح  کوپلینگ شدید  دلیل  به  باشند. 

بدرفتار، غیر  کاهش  مود طولی/عرضی، دینامیک  اغتشاشات و عدم قطعیت  کمینهیافته و  کنترلی،  فرامین سطوح  به  بالا  مود عرضی، و حساسیت  بودن  ها،  فاز 

از الگوریتم های کنترلی مقاوم به عدم قطعیت است که  مسئله کنترل مقاوم این دسته از پهپادها اهمیت بالایی دارد. روش مود لغزشی مرتبه دوم فراپیچشی 

این کنترلهای غیرخطی مورداستفاده قرار میویژه در مدلبه با ترکیب  با روشگیرد.  بهره کننده  اغتشاشات، ضرایب  نامعلوم بودن کران  های تطبیقی علیرغم 

شود که به  تعریف می  PIDبه فرم    با افزودن ترم انتگرالیسطح لغزشی استاندارد مبتنی بر خطای ردیابی،  علاوه  شوند. بهزده نمیتخمین  کنترلی بیش از حد  

و تطبیقی ساده، نشانافزایش دقت ردیابی کمک می لغزشی فراپیچشی غیرتطبیقی  با شیوه کنترل مود  دهنده عملکرد مناسب  کند. مقایسه روش پیشنهادی 

 روش پیشنهادی در ردیابی کانال طولی در حضور عدم قطعیت و اغتشاش است.  

 . ، پهپاد بالدیس بدون سکان عمودی، کنترل مقاومPID، مود لغزشی فراپیچشی تطبیقی، سطح لغزشی ردیابی کنترل، دینامیک پرواز کلیدی:  هایواژه 

 

 

Design of Adaptive Super Twisting Sliding Mode Control with PID-Based Sliding 

Surface for Rudderless Flying-Wing UAVs 
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Abstract 
The rudderless flying-wings are fixed-wing type UAVs without horizontal and vertical stabilizers. The robust control problem of this 

category of UAVs is of great importance due to strong coupling between reduced control surfaces and longitudinal/lateral mode, 

misbehaving dynamics, non-minimum phase nature of lateral mode, high sensitivity to control surface commands, disturbances, and 

uncertainties. The second-order super twisting sliding mode method is one of the uncertainty-resistant control algorithms, which is 

especially implemented in non-linear models. By combining this controller with adaptive methods, the control gains are not 

overestimated despite the uncertain disturbance bounds. Furthermore, by adding an integral term to the standard sliding surface 

equation based on the tracking error, the sliding surface is defined in PID form, which helps to increase the tracking accuracy. The 

comparison of the proposed method with the non-adaptive and simple adaptive super twisting sliding mode control methods 

demonstrates the proper performance of the proposed method in longitudinal tracking control behavior in the presence of 

uncertainties and disturbances. 

Keywords: Flight dynamics, Tracking control, Adaptive super twisting sliding mode, PID sliding surface, Rudderless flying-wing 

UAV, Robust control. 
  

 

 مقدمه  -1
مقاصد    های پرنده  پهپادها برای  که  هستند  سرنشین  بدون  هوایی 

و   نظامی  استفاده    غیرنظامیمختلف  آنها  اهمیت  شودمیاز  امروزه   .

قابلیت    پهپادها کاربرد   بهبود  لزوم  مختلف،  صنایع  ،  مانورپذیریدر 

قابلیت استتار، کاهش هزینه تعمیرات و نگهداری، و کاهش وزن، منجر  

بالدیس    پهپادهای بال ثابت یعنی    پهپادهای به توسعه نسل جدیدی از  

بالدیس بدون سکان عمودی، نوعی پهپاد    پهپادهای .  [2,  1] شده است  

الوون  بدون سکان عمودی و افقی، مجهز به سطوح کنترلی  ثابت    1بال 

د که الوون ها هم زمان نقش دو سطح کنترلی بالابر و شهپر را  نباشمی

 
1 Elevon 

نوع   این  دارند.  عهده  با    پهپادهابه  کنترلی،  سطوح  کمبود  دلیل  به 

مقاوم مواجه هستند.    کنندهکنترلهای زیادی از نظر طراحی یک  چالش

بین مود های طولی   نیز  هم چنین به دلیل کوپلینگ قوی در سیستم و  

عرض غیر  ی،  و  سیستم،  کمینهذات  عرضی  دینامیک  بودن  و    فاز 

مسائل پایداری    حساسیت بالا به فرامین کنترلی به ویژه در مود عرضی،

یک   طراحی  نتیجه  در  دارد.  وجود  ردیابی  برای    کنندهکنترلو  کارآمد 

مطالعات محدودی در    تا به حال  چالش بر انگیز است.  پهپادها این نوع  

ثابت و به  -بال  پهپادهایردیاب مقاوم برای    کنندهکنترلزمینه طراحی  

طور خاص بالدیس ها انجام شده است که در ادامه به مرور برخی از آنها  

 .[3] شود میپرداخته 

ترکیبی با   LQR یک روش  [4]باقری و همکاران    2016در سال  

در   PID کنندهکنترل آزادی  درجه  شش  بالدیس  پهپاد  کنترل  برای 

برای طراحی یک    روش را   مزایای هر دو   . آنها مود طولی پیشنهاد دادند

https://doi.org/10.22034/jmeut.2024.61550.3407
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نتایج عملکرد    ترکیب کردند.  ،مقاوم با انرژی کنترلی پایین  کنندهکنترل

  هپاسخ پل   مناسب   مقاوم بودن و ردیابی   دهندهنشانسیستم حلقه بسته  

این حال  می با  ها دیده  باشد.  پاسخ  زیادی در  و هم    شود میفراجهش 

ماتریسچنین   کردن  طراحی پیدا  در  وزنی  نیست LQR های    .ساده 

  2017در سال  برای مود عرضی    غیرخطی یک روش کنترل مود لغزشی  

م برای  آنها یک روش مقاو.  مطرح شد  [5] اسامه علی و همکارانتوسط  

باند در زمین، با فرض استفاده بهینه از منابع    ردیابی زاویه فرمان روی

دادند پیشنهاد  یک.  کنترلی  روش  این  مرتبه    در  لغزشی  مود  الگوریتم 

. نتایج شبیه سازی  ده شداول بر اساس سطح لغزشی غیرخطی به کار بر

ثابت   بال  پرنده  یک  برای    دهندهنشانروی  پیشنهادی  شیوه  کارایی 

 بود.    روی باند  هدایت در کانال عرضی

مبتنی بر    کننده کنترلیک    [6]  ، فونگ و همکاران 2019در سال  

هدف آنها  ثابت ارائه کردند.    مود لغزشی برای دینامیک عرضی پهپاد بال

پهپاد    تحلیل یابی  مسیر  نتایج  بودعملکرد  مناسب    دهندهنشان.  رفتار 

پاسخ  باشد با این حال تأخیر زمانی نسبتاً زیادی در می 1یاو ردیابی زاویه  

یک    2019در سال    [7]ما و همکاران    زاویه مطلوب وجود دارد.ردیابی  

برای یک پهپاد بالدیس  روش برای   کنترل جهت گیری در مود عرضی 

آن دادند.  پیشنهاد  زمین  روی  عمودی  اساس  بدون سکان  بر    نظریه ها 

زاویه یاو با استفاده از پیشرانه تفاضلی   کننده کنترلحذف اغتشاش، یک 

می  کنندهکنترلخروجی    عنوانبه نشان  نتایج  کردند.  که  طراحی  دهد 

تفاضلی  استبرای    پیشرانه  مناسب  زمین  روی  جهت  رفتار    هدایت  و 

.  باشدمیسیستم برای ردیابی یک مسیر مستقیم بدون انحراف کارآمد  

با این حال فرضیات ردیابی برای کنترل حرکت عرضی روی باند زمین  

 .باشد میبه نسبت ساده تر از شرایط پرواز 

  کنندهکنترلیک  2020در سال  [8]ون ایشل استرایبر و همکاران 

PID    زاویه کنترل  پیچ  2رول برای  زاویه  پیشنهاد    3و  ثابت  بال  پهپاد 

آن برای  ها  دادند.  کنترلی  استراتژی  طراحی  دو  عرضی  و  طولی  مدل 

هم   با  را  آنها  و سپس  میترکیب  کرده  نشان  نتایج  کهکردند.  به    دهد 

زاویه پیچ افت   ،رولبا کنترل زاویه    دلیل کوپل بین مود طولی و عرضی،

چنین  کندمی هم  تأثیر   دهنده نشاننتایج  .  و  ردیابی  رفتار  در  تأخیر 

 . باشدمیو عرضی از یک دیگر  شدید متغیرهای مود طولی

مدلسازی سیستم حلقه  یک    [9]ونگ و همکاران    2021در سال   

الگوریتم مبنای  بر  کنترلی  بسته  بال   PIDهای  پهپاد  یک    دیسبرای 

میک نشان  نتایج  دادند.  ارائه  نظر  وچک  از  پیشنهادی  شیوه  که  دهد 

و مسیر یابی کارآمد است.    ،خطای حالت ماندگار، پایداری وضعیت پرواز

در    بالدیس  پهپادهایبه دلیل ذات ناپایداری مود عرضی در    با این حال

زاویه   تاخیریاوکنترل  فراجهش،  دیده    ،،  ها  پاسخ  در  زیادی  خطای  و 

 .شودمی

پژوهش    تا به حال،  شودمیه در مرور پیشینه مشاهده  ک  همان طور

بالدیس بدون سکان عمودی    پهپادهایهای معدودی در زمینه کنترل  

بال ثابت به    پهپادهایانجام شده است و مقالات بیشتر به زمینه کنترل  

در مورد پهپاد های بالدیس بدون سکان  اند.  پرداخته   مختلف  هایروش

که هر یک  باشد  میتمرکز روی مود طولی یا مود عرضی    عمودی عمدتا

 
1 Yaw 
2 Roll 
3 Pitch   

و   ها  محدودیت  بستهبا  حلقه  سیستم  کارکرد  نظر  از  هایی  به    چالش 

مواجه هستند. در این مقاله یک روش کنترل مود    ویژه در مود عرضی 

بهینه شده با سطح لغزشی بهبود    [11,  10]لغزشی فراپیچشی تطبیقی  

  و عرضی برای کنترل مقاوم ردیابی حرکات مود طولی  PID [12]یافته 

است. ارائه شده  عمودی  بدون سکان  بالدیس  ثابت  بال  پهپاد   در یک 

های کنترلی است  کنترل مود لغزشی فراپیچشی تطبیقی یکی از روش

که از مزایای کنترل مود لغزشی فراپیچشی و کنترل تطبیقی بهره می  

ویژه   به  دقیق  و  مقاوم  بسته  به یک سیستم حلقه  برد. هدف دستیابی 

های   سیستم  اغتشاشاتغیرخطیبرای  حضور  در  و    ،هاقطعیتعدم    ،، 

طراحی   های  لغزشی  باشدمیحساسیت  مود  کنترل  روش  که  این  با   .

مقاوم برای کنترل سیستم های دارای عدم   هایروشفراپیچشی یکی از 

های  باشدمیقطعیت   قطعیت  عدم  به  کنترلی  مدل  این  حال،  این  با   ،

است حساس  مدل  در  کران    علاوه به  .موجود  بودن  نامعلوم  خاطر  به 

واقعی، ممکن است بهره های کنترلی را بیش از    هایمدلاغتشاشات در  

حد تخمین بزند. با ادغام کنترل مود لغزشی فراپیچشی با مدل کنترل 

عدم   حضور  در  بسته  حلقه  سیستم  اغتشاشات    ها قطعیتتطبیقی،  و 

مناسب پاسخ  ارائه  و    سیستم،  کنترلی  بهره  حد  از  بیش  تخمین  بدون 

به   نیاز  بدون  تطبیقی،  مکانیزم  از  استفاده  با  ترتیب  این  به  دهد.  می 

این   با  مقاوم  و  دقیق  ردیابی  کنترل  امکان  اغتشاشات،  کران  دانستن 

دارد. وجود  لغزشی   روش  سطح  از  گیری  بهره  با  پیشنهادی  روش  در 

، خطای ردیابی در مدت زمان کوتاه به صفر  PIDطراحی شده به روش  

لغزشی  کندمیمیل   سطح  یافته،  بهبود  طراحی  این  در    صورتبه. 

تعریف   آن  انتگرال  و  مشتق،  خطا،  سیگنال  از  خطی  .  شودمیترکیبی 

طراحی سطح لغزش مبتنی بر   های روشمزیت این روش نسبت به سایر 

خطا   انتگرال  افزوده شدن  نسبی،  درجه  بر حسب  آن  مشتقات  و  خطا 

سمت  باشدمی به  را  سیستم  کنترلی  قانون  که  زمانی  ترتیب  این  به   .

حفظ   آن  روی  و  برده  لغزشی  رفتن  کندمیسطح  صفر  سمت  به  با   ،

مشتق سطح لغزشی در زمان محدود، خطای ردیابی نیز به سمت صفر  

. بر اساس آن چه که بیان  کندمیمی رود و عملکرد ردیابی بهبود پیدا  

بدون   بالدیس  پهپاد  یک  مقاوم  کنترل  مقاله  این  در  شد، 

مورد    های پایدارکننده شده  ذکر  روش  از  استفاده  با  عمودی  و  افقی 

قرار   این  گیردمیبررسی  ردیابی  کنترل  مساله  که  است  ذکر  به  لازم   .

از   اغتشاشپهپادهادسته  و  ویژه در شرایط عدم قطعیت  به  دلیل    ،،  به 

وجود   عمودی  هایپایدارکنندهعدم  و  افقی  کنترلی    ،متداول  سطوح 

با مشکلات    یافتهکاهشمربوط به آنها، و کوپلینگ بین سطوح کنترلی  

زیاد   بسیار  حساسیت  به  توان  می  جمله  آن  از  که  است  روبرو  خاصی 

به   و مشکلات مربوط  کانال عرضی  فرامین کنترلی در  به  نسبت  پرنده 

پایدار سازی و ردیابی اشاره کرد. نتایج بدست آمده کارایی بسیار خوب  

از   دسته  این  ردیابی  کنترل  در  را  رفته  کار  به  مود    پهپادهاروش  در 

 طولی نشان میدهد. 

 

 ها روش مبانی و   -2

 فرضیات مدلسازی  -2-1
در    موردمطالعهجهت مدلسازی دینامیکی پهپاد    موردنظر فرضیات  

یک پهپاد اندازه کوچک بدون    موردنظر این بخش ارائه شده است. پهپاد  

الوون   به  مجهز  عمودی  و  افقی  الوونباشدمیسکان  هم.  نقش  ها  زمان 
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کنند. پهپاد مجهز به یک موتور  سطوح کنترلی بالابر و شهپر را بازی می 

بدنه   انتهای  در  تغییر  باشدمیالکتریکی  همراه  به  پیشرانه  نرخ  میزان   .

کنترلی   های  سیگنال  الوونها،  فریا باشندمیزاویه  پهپاد  به    1)  متعلق 

(. مشخصات این پهپاد در جدول  [13]  1شکل  -2شرکت اسمارت پلینز

 ارائه شده است.  1

الوون که  جهت  ها  زمانی  یک  میدر  سطح    عنوانبهکنند،  حرکت 

می عمل  بالابر  در  کنترلی  که  زمانی  و  حرکت  جهت  کنند  مخالف 

بالابر  -های الوون و شهپرکنند. سیگنالشهپر عمل می  عنوانبهکنند، می

با یکدیگر ارتباط داده شوند  (  1ریاضی طبق معادله )   صورت بهتوانند  می

[14]. 

(1 ) 
1 11

1 12

e er

a el

 

 

    
=    

−    
 

آن    که در 
er    و

el     ترتیب الوون های    دهنده نشانبه  زاویه  تغییر 

.  باشندمیراست و چپ  
e    و

a   در   .هستندر و شهپر  ب نیز زاویه بالا

بر حسب فرم استاندارد   تواند  بال    پهپادهای نهایت مدل دینامیکی می 

 ثابت، ولی بدون سطح کنترلی سکان عمودی بیان شود. 

است پایدار  و  آرام  پرواز  جوی  جوی   شرایط  شدید  اغتشاشات  و 

ندا وزوجود  نمیرد.  تغییر  پرواز  طول  در  پهپاد  جرم  مرکز  و   کند.ن 

تغییر شکل سطوح کنترلی قابل چشم پوشی است و بدنه پهپاد    علاوه به

نسبت به صفحه  
b bx z−  باشدمیمتقارن. 

 

 
 [ 13]مختصات اینرسی و بدنه پهپاد فریا   -1شکل  

 

 [ 13,  4] مشخصات پهپاد فریا   -1جدول  

 مشخصه  مقدار )واحد( 

0.81 (m) طول اسپن)b(  

0.33 (m) طول کورد بال)c(  

)20.2712 (m مساحت سطح)S(  

0.568 (Kg) وزن)m(  

25 (m/s) حداکثر سرعت)maxV(  

  )K(ثابت موتور 20

)20.14641 (N.ms   ممان اینرسی حول محورbx )xxI( 

)20.11995 (N.ms   ممان اینرسی حول محورby )
yyI( 

)20.26547 (N.ms   ممان اینرسی حول محورbz )zzI( 

)20.35 (N.ms   ممان اینرسی حول صفحهb bx z−)xzI(  

 
1 Freya 
2 Smart Planes 

 غیرخطی به دست آوردن معادلات حاکم   -2-2
حرکت،   معادلات  ارائه  برای  بدنه  مختصات  سیستم  بخش  این  در 

از سه  توصیف می و متشکل  بدنه است  بر  بدنه منطبق  شود. مختصات 

,محور متعامد   ,b b bx y z  بر مرکز جرم  می باشد. مبدأ مختصات منطبق 

می محور  پهپاد  سه  از  متشکل  نیز  اینرسی  یا  مرجع  سیستم  باشد. 

,متعامد   ,n n nx y zمختصات  می به  زیر  تبدیل  ماتریس  توسط  که  باشد 

 : [16, 15]( 1)شکل  شودمیبدنه برده 

(2 ) 

b

n

n

b

n n

n

C C C S S

C S S C C S S S S C C S C

C S C S S C S S S C C C

U x

V C y

W z

    

           

           

− 
 

= − + 
 + − 

   
   

=   
      

 

آن   در  ,که  ,U V W    و, ,n n nx y z ترتیب در  سرعت به  خطی  های 

اینرسی   و  بدنه  ,زوایای .  باشندمیمختصات  ,      ترتیب به  نیز 

محور  نشان حول  پیچ  طولی،  محور  حول  رول  اویلری  زوایای  دهنده 

باشند )شکل  عرضی در راستای موازی بال، و یاو حول محور عمودی می

سرعت(1 نرخ  بین  تبدیل  رابطه  زاویه.  ) های  بدنه  چهارچوب  در  ای 

, ,P Q R  شده داده  نشان  زیر  رابطه  در  اویلری  زوایای  تغییر  نرخ  و   )

 :  [15]است

(3 ) 
1 sin tan cos tan

0 cos sin

0 sin sec cos sec

P

Q

R

    

  

    

     
     

= −     
          

 

زاویه حمله  
n    و زاویه سرش جانبی

n    نیز به شکل زیر حساب

 : [17, 16]شوندمی

(4 ) 

1

1

tan ( )

sin ( ).

n

n

a

W

U

V

V





−

−

=

=

 

که در آن  
aV  باشد. در ادامه معادلات حرکت با  سرعت خطی برآیند می

 :[21-18]آینداستفاده از قانون دوم نیوتن به شکل زیر به دست می

(5 ) 

2 2

( )

( )

( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

x

y

z

x z y xz

y z x xz

z x y xz

m U RV QW F

m V PW RU F

m W QU PV F

I P I I QR I PQ R L

I Q I I RP I P R M

I R I I PQ I QR P N

− + =

− + =

− + =

+ − − + =

− − + − =

− − + − =

 

آن   در  )و    mکه  , , , )iI i x y z xz=  های    دهنده نشان ممان  و  جرم 

می ,باشند.  اینرسی  ,x y zF F F    و, ,L M N    های  مؤلفه  دهنده نشاننیز

  باشندمینیروها و گشتاورهای خارجی حول محور های مختصات بدنه  

هستند.   پیشرانه  و  گرانشی  آیرودینامیکی،  نیروهای  از  ترکیبی  که 

می  مؤلفه محاسبه  زیر  به شکل  بدنه  مختصات  در  گرانشی  نیروی  های 

 .استشتاب گرانشی  دهندهنشان gشوند که 

(6 ) 
sin

cos sin

cos cos

xg

yg

zg

F mg

F mg

F mg



 

 

= −

=

=

 

برآ  آیرودینامیکی  پسآ3نیروهای   ،4   ( ,و جانبی  ,d lY F F  برای یک  )

 
3 Lift force 
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آیرودینامیکی   فشار  حسب  بر  عمودی،  سکان  بدون  بالدیس  پهپاد 

21

2
ae aq V=  [22]  ،c    ،بال مساحت    Sبال،  اسپن  bکورد میانگین 

بال وسطح  پسآ  برآ،  نیروی  آیرودینامیکی  ضرآیب  و  ) جانبی ها 

, ,y d lC C C 14] شوندبه شکل زیر محاسبه می  1( در مختصات پایداری  ,

23] : 

(7 ) 
( , , )

( , , )

( , , , )

l ae l n e

d ae d n e

ae y n a

F q SC Q

F q SC Q

Y q SC P R

 

 

 

=

=

=

 

آیرودینامیکی   ضرایب  حسب  بر  نیز  آیرودینامیکی  گشتاورهای 

,) مربوط به گشتاور در کانال رول، پیچ و یاو ,N M LC C C  )زیر    صورتبه

 : [23, 14] قابل تعریف هستند

(8 ) 
( , , , )

( , , )

( , , , )

ae L n a

ae M n e

ae N n a

L q SbC P R

M q ScC Q

N q SbC P R

 

 

 

=

=

=

 

حسب   بر  گشتاور  و  نیرو  آیرودینامیکی  ضرایب  که  کنید  توجه 

متغیر هایی که بیشترین تاثیر را روی مولفه مربوطه دارند با بسط تیلور  

با   مقاله  این  در  آیرودینامیکی  ضرایب  مقادیر  شوند.  می  زده  تقریب 

افزار   نرم  پهپاد    Digital DATCOMکمک    موردمطالعهبرای 

معادله[25,  24]محاسبه می شوند   به شکل  پیشرانه  نیروی  در  زیر    .  

 : قابل محاسبه استمختصات بدنه 

(9 ) 2 2 21
(( ) ( ))

2
thrust prop prop t

X S C K U W = − + 

آن  در  که 
propS  ،

propC  ،
tK  و  ،

t    ترتیب سطح    دهندهنشانبه 

نرخ پیشرانه   ثابت موتور، و  . مجموع  باشندمیپیشرانه، ضریب پیشرانه، 

به   تبدیل  از  بعد  پسآ  و  برآ  آیرودینامیکی  نیروهای  و  پیشرانه  نیروی 

 شود:مختصات بدنه، طبق رابطه زیر محاسبه می

(10 ) 
cos sin

sin cos 0

n n d thrust

n n l

FX X

FZ

 

 

− −      
= +      

−      
 

معادلات حرکت   نهایت  به    غیرخطی در  مربوط  معادلات  همراه  به 

(  به شکل زیر گرد آوری  5و3نرخ زوایای اویلری، با توجه به معادلات )

می نویسی  باز  پهپاد  و  سیستم  بر  حاکم  معادلات  که    موردمطالعه شود 

 . باشندمی

(11 ) 2 2

( )

( )

( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

tan sin tan cos

cos sin

sec sin sec cos

xg

yg

zg

x z y xz

y z x xz

z x y xz

m U RV QW X F

m V PW RU Y F

m W QU PV Z F

I P I I QR I PQ R L

I Q I I RP I P R M

I R I I PQ I QR P N

P Q R

Q R

Q R

    

  

    

− + = +

− + = +

− + = +

+ − − + =

− − + − =

− − + − =

= + +

= −

= +

 

 

 خطی سازی به روش اغتشاشات کوچک  -2-3
اند، غیرخطی هستند، که این  معادلاتی که در بخش قبل بیان شده

محدودیت برخی  بودن  سیستمغیرخطی  طراحی  در  را  کنترلی  ها  های 

 
4 Drag force 
1 Stability frame 

می از  ایجاد  مشکل،  این  حل  منظور  به  کوچک    نظریهکند.  اغتشاشات 

-26]شود  استفاده می  2پایا تعادل  سازی معادلات حول نقطه  برای خطی

می[29 فراهم  را  امکان  این  روش  این  درجه  .  با  تبدیل  توابع  که  کند 

مدل و  کنترلی  کمتر  های  طراحی سیستم  برای  که  حالتی  فضای  های 

نقطه  مناسب پایا،  حالت  پرواز  شرایط  فرض  با  شوند.  ایجاد  هستند،  تر 

 است.  ذکر شده 2مورد نیاز محاسبه شده و در جدول  پایایتعادل 

 
 پهپاد فریا   ی پایا تعادل  نقطه    -2جدول  

 متغیر  مقدار 
10 (m/s) 

0u 

0.27 (m/s) 
0w 

0 (deg/s) 
0q 

1.547 (deg) 
0 

1.547 (deg) 
0 

-1.169 (deg) 
0e 

54.4% 
0t 

 

نیروها و گشتاورها نسبت   مشتقات پایداری نیز با گرفتن مشتق از 

با خطی  [23,  14]آیند  های کنترلی به دست میبه متغیرها و ورودی  .

می شوند.    ، سازی عرضی جدا  و  طولی  معادلات  به  دینامیکی  معادلات 

طولی  حرکت  معادلات  عرضی  جزئیات  بخش  و  مطرح    های  در  بعدی 

 شده است. 

 

 بیان معادلات دینامیکی طولی در فضای حالت  -2-4
و   نیرو  تأثیر  تحت  انتقالی  حرکت  به  مربوط  طولی  دینامیک 

صفحه   در  خارجی  گشتاورهای 
b bx z−    محور حول  دورانی  حرکت  و 

by  پیچ می آن  یا همان حرکت  n,باشد که در  Q   را تأثیر  بیشترین 

بار های طولی دارند. هم چنین  روی مؤلفه های 
t    و

e  های  ورودی

باشند. با فرض این که حرکت در صفحه عمودی رخ  کنترلی سیستم می

یعنی  می صفحه  از  خارج  متغیرهای  و  ,دهد  , , ,V P R      فرض صفر 

شوند، معادلات طولی حرکت به شکل زیر به فرم فضای حالت بیان  می

باشد که در جهت معکوس محورارتفاع پهپاد می  hچنین  شود. هممی

nz[14]شود گرفته می  . 

 
2  Trim point 
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(12 ) 

cos

/ ( cos ) / ( cos )

cos

0 0 1

sin cos cos 0

cos 0

sin / ( cos ) 0

,0 0

0 0

cos sin 0

/ ( cos ) 0

,0

0 0

0 0

U W a n Q

U a n W Q a n

U W a n Q

a n

a n

e t

e a n

e

x Ax B

X X V X

Z V Z Z V

A M M V M

V

g

g V

U W

X X u

Z V

B xM q

h

 









 



  



 

 

 



= +




=


 −

− 


− 



+ 

  
 
 
 = =
 
 

 
  

,

,
T

e

T
t h

C
y x

h C


 











 


    
= = =    

    

 

فرم،   این  در  ]که  , , , , ]Tx u q h =    از متشکل  حالت  بردار 

نقطه   حول  طولی  متغیرهای  بردار   هستند.    پایا تعادل  تغییرات 

ذکر است که با تغییر متغیر    قابلبردار خروجی می باشد.    yورودی و  

رابطه    به    wاز   از  استفاده  sinaبا  nV W طولی،    = حرکت  در 

های دارای  اند. عبارتبیان شده  برحسب    wمعادلات حالت به جای  

 .[14]اندیس پایین نویس، همان مشتقات پایداری طولی هستند 

 

 بیان معادلات دینامیکی عرضی در فضای حالت  -2-5

و  نیرو  تأثیر  تحت  انتقالی  حرکت  به  مربوط  عرضی  دینامیک 

گشتاورهای خارجی در صفحه  
b bx y−    و دوران حول محور,b bx z    یا

می رول  و  یاو  حرکت  ترتیب  به  آن  همان  در  که  ,باشد  ,n P R 

تأثیر را روی مؤلفه بار های عرضی دارند. هم چنین  بیشترین  های 
a  

ورودی سیستم  تنها  بالدیس   کنترلی  یک  عمودی  در  سکان    بدون 

فرم  می به  زیر  به شکل  عرضی  معادلات حرکت  فرضیات،  این  با  باشد. 

 شود:فضای حالت بیان می

(13 ) 

/ ( cos ) / ( cos )

cos

cos

0 1 tan cos

0 0 cos sec

cos cos / ( cos ) 0

0 0

,0 0

cos tan 0

cos sec sin sec 0

/ ( cos )

,

0

0

V P a n R a n

V a n P R

V a n P R

a n

a a n

a

a

x Ax B

Y Y V Y V

L V L L

A N V N N

g V

Q

Q R

Y V

L p

B xN r









 





 

 

  

 

   

 





= +




=











− 

 
 
 
 = =
 
 
 
 

, T

a y C x  

 
 
 
 
 
 
 
 

= = =

 

آن،   در  که  , , , ,
T

x p r  =    تغییرات از  متشکل  حالت  بردار 

ذکر است که همانند    است. قابل  پایاتعادل  متغیرهای عرضی حول نقطه  

از   متغیر  تغییر  با  طولی،  رابطه    به    vمعادلات  از  استفاده  با 

sina nV V =    در حرکت عرضی، معادلات حالت به جایv    برحسب

  شده عبارتبیان  همان  اند.  نیز  نویس  پایین  اندیس  دارای  های 

 . [14]مشتقات پایداری عرضی هستند 

 

مود لغزشی فراپیچشی تطبیقی با    گر   طراحی کنترل  -2-6

 PID  (ASTW-PID )سطح لغزشی بهبود یافته به روش  

کنترل طراحی  روند  بخش،  این  لغزشی  گر    در  مود  پیشنهادی 

ود  برای م  PIDفراپیچشی تطبیقی با سطح لغزشی بهبود یافته به روش  

عرضی  و  معادله  شودمیارائه    طولی  حالت  فضای  معادلات  سیستم   .

تابع  12) که  طوری  به  بگیرید  نظر  در  را  زیر  فرم  به   )( , , )f x t   یک

نامعین کراندار   اغتشاشات خارجی،    باشدمیتابع  از  ناشی  تواند  که می 

 اثرات خطی سازی، و سایر عدم قطعیت های مدل باشد. 

(14 ) 
( ) ( ) ( ) ( , , )

( ) , [ , ]
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h
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x t Ax t B t f x t

y Cx t C C C
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جفت   که  شود  می  )فرض  , )A B    جفت و  پذیر  )کنترل  , )C A  

,5،  (12ه )در این روابط بر اساس معادل رؤیت پذیر است. 2n m= می   =

طراحی  باشد.   لغزشی  سطح  یک  روش  این  که    شودمیدر  طوری  به 

پیدا   تحقق  لغزش  روی سطح  گرفتن  قرار  با  مطلوب سیستم  دینامیک 

فراپیچشی   لغزشی  مود  کنترل  قانون  طراحی  چالش  نتیجه  در  کند. 

مطرح   ها  خروجی  مطلوب  ردیابی  عملکرد  تضمین  برای  تطبیقی 

و با اضافه    شودمی. سطح لغزشی به روش درجه نسبی طراحی  شودمی

فرم   به  انتگرالی  عبارت  یک  مود    PIDکردن  در  گردد.  می  تکمیل 

,بر اساس متغیر خطای خروجی    PIDطولی، سطح لغزشی    he e    به

( معادله  نوشته  15شکل  ضرایب    شودمی(    PIDکه 

, , , ,P I Ph Ih DhK K K K K   [12]در روند طراحی تنظیم می شوند . 
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بهبود یافته، سطح لغزشی   ترکیبی خطی    صورت بهدر این طراحی 

. مزیت این روش  شودمیاز سیگنال خطا، مشتق، و انتگرال آن تعریف  

طراحی سطح لغزش مبتنی بر خطا و مشتقات    هایروشنسبت به سایر  

خطا   انتگرال  افزوده شدن  نسبی،  درجه  حسب  بر  این  باشدمیآن  به   .

ترتیب زمانی که قانون کنترلی سیستم را به سمت سطح لغزشی برده و  

لغزشی در  کندمیروی آن حفظ   به سمت صفر رفتن مشتق سطح  با   ،

عملکرد   و  رود  می  صفر  سمت  به  نیز  ردیابی  خطای  محدود،  زمان 

 .  کندمیردیابی بهبود پیدا 

کنترلی   قانون  یک  آوردن  دست  به  )هدف  )t    سطح تا  است 

لغزشی فعال شود و صفر باقی بماند. زمانی که متغیر های لغزشی صفر  

در نتیجه خطای ردیابی خروجی    شده ومی شوند، سطح لغزشی فعال  

0Sمطلوب    یافتهکاهشدر سطح لغزشی از معادله دیفرانسل   تبعیت  =

پایداری  کندمی اثبات  گرفتن  نظر  در  با  و  مذکور  موارد  به  توجه  با   .

تعریف   زیر  فرم  به  طولی  مود  در  لغزشی  سطح  دینامیک  لیاپانوف، 

 :شودمی
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,حال با فرض ورودی های مجازی  h  زیر:  صورتبه 
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زیر قابل بازنویسی   صورت به(  16دینامیک سطح لغزشی در معادله )

کراندار   نامعین  های  عبارت  که  طوری  به  ,است،  h    دهنده نشان  

مجموع عدم قطعیت های موجود، اغتشاشات، و مشتقات مربوط به تابع  

 . [30] باشند میمرجع خروجی 
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S

S

   

 

−

=

+

−

=

+
 

داده   نشان   ، لیاپانوف  پایداری  اثبات  اساس  بر  با    شودمیحال  که 

ارضا   لغزشی  سطح  شرایط  زیر،  فرم  به  مجازی  های  ورودی  انتخاب 

آنها   شودمی مشتق  و  لغزشی  های  متغیر  محدود  و  زمان    سمت   به   در 

 . [30]صفر میل می کنند 
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یکی از معایب روش مود لغزشی فراپیچشی طراحی شده این است  

به   نیاز  کران گرادیان اغتشاش دارد که در موارد عملی  معین بودن  که 

به آسانی قابل تعیین نیست. تخمین بیش از حد کران عدم قطعیت نیز  

بزرگ   حد  از  بیش  بهره  ضرایب  با  کنترلی  قانون  طراحی  به  منجر 

تطبیقی شودمی فراپیچشی  لغزشی  مود  کنترلی  قانون  منظور  این  به   .

سطح لغزشی و مشتق آن را    ،. در این روش قانون کنترلیشودمیمطرح  

در حضور عدم قطعیت های کراندار با کران نامعین، مدام به سمت صفر  

کنترلی   قانون  ضرایب  برد.  می 
1 1 2 2, , ,h hk k k k     تطبیقی  نیز قانون  با 

 تعیین می شوند. 

کنترلی   بهره  ضرایب  که  است  شکل  این  به  کار  نحوه 

1 1 2 2, , ,h hk k k k     تا جایی افزایش پیدا می کنند که سطح لغزشی فعال

متغیر    شود. زمانی که  تا  به کاهش می کنند  این ضرایب شروع  سپس 

,لغزشی و مشتق آن شروع به انحراف از نقطه تعادل   0S S کنند. در    =

افزوده   به طراحی  از مود    شودمینتیحه یک شناساگر  انحراف  آغاز  که 

باعث عدم تخمین بیش از حد    کندمیلغزشی را شناسایی   و در نتیجه 

بهره کنترلی   1ضرایب  1 2 2, , ,h hk k k k   تعریف  شودمی با  این شناساگر   .

محدوده    Sیک      این  شودمیطراحی به محض  طراحی  این  در   .

فعال   لغزشی  مود  بهره    شودمیکه  1ضرایب  1 2 2, , ,h hk k k k     به شروع 

کنند.  ترک  را  ناحیه  سیستم  مسیرهای  که  زمانی  تا  کنند  می  کاهش 

تا   یابند  به شکل دینامیکی افزایش می  بهره مجددا  این ضرایب  سپس 

بر این   مسیر ها مجددا در زمان محدود به قلمرو سطح لغزشی برگردند.

زیر   فرم  به  تطبیقی  قانون  اساس  بر  کنترلی  قانون  بهره  ضرایب  اساس 

 :[11,  10]تعریف می شوند 

آن   در  که 
1 1 0, , ( , ), ,i i i i i i h     =   .هستند دلخواه  مثبت  مقادیر 

1 ( , )imk i h=    مقادیر مثبت دلخواه کوچک هستند. بر این اساس و  نیز

(  بردار ورودی کنترلی با توجه به سیستم 17،19با توجه به معادلات )

 محاسبه است:معادلات زیر قابل 
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]در رابطه فوق   , ]T

e t  =    .بر اساس معادلات  تعریف شده است

سمت راست معادله،  ماتریس  ، و    2×2(، ماتریس ضریب  15( و )12)

باشد.     1×2 را  می  لغزش  به سطح  رسیدن  شرایط  کنترلی  قانون  این 

به روی سطح لغزش، خروجی ها را    کندمیتضمین   با بردن سیستم  و 

در مسیر ردیابی سیگنال مرجع قرار می دهد. با تخمین تابع علامت با  

اشباع،   تابع  پیوسته  فرم  از  ناخواسته استفاده  و    1نوسانات  ها  پاسخ  در 

 . [31, 30]ورودی های کنترلی تا حد چشمگیری کاهش می یابد 

(23 ) ( )
S

sign S
S +

 

نیز   عرضی  مود  مشابه  در  صورت  به به  لغزش  سطح  تعریف    با 

 صورت:

(24 ) ,

t

P I D dS K e K e K e ed       
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 زیر محاسبه می شود. قانون کنترلی به شکل  
(25 ) (( ) )T T

D D P n n IAB A K KK C I x K eC A       = + −− − 

 : که در آن
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 نتایج شبیه سازی  -3

سازی  شبیه  با  شده  طراحی  کنترلی  قانون  کارایی  بخش  این    در 

( معادلات  اساس  بر  بسته  حلقه  )12سیستم  و  و  22(  طولی  مود  در   )

( )13معادلات  و  عرضی    (25(  مود  مورد  شودمیبررسی  در  پهپاد   .

به   متعلق  فریا  به  موسوم  عمودی  سکان  بدون  بالدیس  یک  بررسی 

این   پایای تعادل . مشخصات اصلی و نقطه باشدمیشرکت اسمارت پلینز 

پهپاد دربخش قبل ارائه شده است. عملکرد ردیابی سیستم حلقه بسته  

و کارایی ورودی کنترلی در این بخش    (ASTW-PID)  طراحی شده 

قرار   تحلیل  و  بررسی  کنترل  مورد  روش  با  و  لغزشی  گرفته  مود 

، و کنترل مود لغزشی فراپیچشی  (ASTW)  ساده   فراپیچشی تطبیقی

اغتشاش   .شودمیمقایسه    (STW)  غیرتطبیقی به  مقاوم  عملکرد 

 گردد.سیستم طراحی شده نیز در انتهای بخش بررسی می  

 

 
1 Chattering 

(20 ) 
( )1

1 1 1
1

0 1 1

2 1

sign ,  if k
2

,  if k

2

m

m

S k
k

k

k k


   



  

  




 






− 

= 
 

=

 

(21 ) 
( )1

1 1 1
1

0 1 1

2 1

sign ,  if k
2

,  if k

2

h
h h h hm

h

h h hm

h h h

h k
k

k

k k

S


 






− 

= 
 

=

 



 

 
95 
 

شر
ن

 هی
دس 

هن
م

 ی
کان

م
ی 

 ک
بر

ه ت
گا

نش
دا

 ز،ی
ه پ

مار
ش

اپ ی
 ی

10
7

د 
جل

 ،
54

ره 
ما

 ش
،

2
ن، 

ستا
تاب

 ،
14

03
ه 

فح
 ص

،
89-

97  
– 

ی
ش

وه
پژ

 
ل 

کام
- 

ان 
کار

هم
 و 

حد
مو

ده 
ازا

رض
دا 

ئو
س

 

 عملکرد ردیابی در مود طولی  -3-1 
مانورهای صفحه   روی  تمرکز  که  مود طولی  در 

b bx z−  باشدمی  ،

حدود   به  را  پهپاد  حمله  زاویه  شده  انتخاب  مرجع  درجه    7سیگنال 

به    12/0) میرادیان(  را  بالا سوق  آن  ارتفاع  و  می  5دهد  بالا  برد.  متر 

کند، و پس از  ثانیه حفظ می  10سپس پهپاد این تنظیمات را به مدت  

گردد و پرواز حالت تراز را حفظ  آن به آرامی به حالت اولیه خود بازمی

شکلمی زاویه  نشان  3و    2های  کند.  تغییرات  ردیابی  عملکرد  دهنده 

است. تعادل  نقطه  اطراف  در  ارتفاع  و  شکل  حمله    3و    2های  تحلیل 

می شده  نشان  محقق  محدود  زمان  در  موثری  ردیابی  رفتار  که  دهد 

توجهی   قابل  طور  به  مرجع،  سیگنال  و  خروجی  ردیابی  خطای  است. 

سیستم   پاسخ  در  زیادی  فراجهش  چنین  هم  است.  پوشی  چشم  قابل 

نمی  بهدیده  بهشود،  مرجع  سیگنال  و  سیستم  خروجی  که  طور  طوری 

ها   پاسخ  در  تاخیر  این،  بر  علاوه  دارند.  همپوشانی  هم  با  توجهی  قابل 

نمی  نشاندیده  که  این  شود،  است.  مناسب  سیستم  پاسخ  یک  دهنده 

سطح از دقت و مقبولیت در رفتار ردیابی سیستم حلقه بسته، کارآیی  

دهد.  نشان میرا به خصوص در کانال ارتفاع    رویکرد کنترلی پیشنهادی 

پیشنهادی که   استراتژی کنترلی  توسط  سیگنال کنترلی محاسبه شده 

  5و    4های  کنند، در شکلسیستم را وادار به ردیابی مسیر مطلوب می

 نشان داده شده است.

دهند که برای ردیابی سیگنال مرجع مشخص  مشاهدات نشان می

شود. برای دنبال کردن  های کنترل انجام میشده، تنظیماتی در ورودی

درجه در زاویه سطح کنترلی    6، تغییر حداکثر  موردنظرسیگنال مرجع  

درصدی در پیشرانه مورد نیاز است. مهمترین نکته    40و افزایش حدودا  

قابل   طراحی  محدوده  داخل  کنترلی  در سطوح  تغییرات  که  است  این 

نوسانات  استفاده از تابع سیگموئید، اثرات    با  قبول قرار دارند. همچنین،

طور قابل توجهی به خصوص  ناشی از استفاده از تابع علامت به  ناخواسته 

می الوون کاهش  زاویه  میدر  دیگر،  عبارت  به  گرفت  یابند.  نتیجه  توان 

نظر   از  صرفه  به  مقرون  عملکرد  دارای  پیشنهادی،  کنترل  سیستم  که 

 دهد. و رفتار ردیابی مناسبی از خود نشان می باشدمیزمان و هزینه 
 

 
عملکرد ردیابی سیستم حلقه بسته در مود طولی، تغییرات زاویه    -2شکل  

 (deg)حمله  

 

 
عملکرد ردیابی سیستم حلقه بسته در مود طولی، تغییرات ارتفاع   -3شکل  

( )h m 

 
 e(deg)سیگنال کنترلی بالابر  -4شکل  

 

 
 t(%)سیگنال کنترلی نرخ پیشرانه   -5شکل  

 

  پایا تعادل  را حول نقطه    ، تغییرات بقیه متغیر ها8تا    6شکل های  

با زمان نشان داده  6در شکل    نشان می دهند. ، تغییرات سرعت طولی 

با توجه به افزایش زاویه حمله   همان گونه که انتظار می رود، شده است.

ردیابی  مانور  طولی    در  سرعت  عمودی،  سرعت  افزایش  نتیجه  در  و 

 .کاهش خواهد یافت
 

 
)تغییرات سرعت طولی    -6شکل   / )u m s 

 

 
/deg)تغییرات نرخ زاویه اویلری پیچ   -7شکل   )q s 

 

 
 (deg)تغییرات زاویه پیچ   -8شکل  
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 عملکرد ردیابی در مود عرضی  -3-2

در این بخش عملکرد ردیابی سیستم حلقه بسته طراحی شده در  

روی   تمرکز  مود،  این  در  است.  گرفته  قرار  بررسی  مورد  عرضی  کانال 

صفحه   مانورهای 
b bx y−  شده  .باشدمی انتخاب  مرجع  با    سیگنال 

، زاویه یاو  رادیان(  12/0درجه )  7حدود    چرخش حول محور عمودی در 

-)سمت( را تغییر داده و پهپاد در مسیر جدید به حرکت خود ادامه می

را  در اطراف نقطه تعادل  تغییرات زاویه یاو عملکرد ردیابی  9 . شکلدهد

به صورت مقایسه ای با روش های مود لغزشی فراپیچشی تطبیقی ساده  

 دهد. و مود لغزشی فراپیچشی غیر تطبیقی نشان می

به   مناسب  مختلف  های  کننده  کنترل  عملکرد  ظاهر  در  اینکه  با 

  دهد کهنشان می  10ل رسد ولی بررسی سیگنال کنترلی در شکنظر می 

به علت ناپایداری وجود   امکان پیاده سازی عملی روش های بیان شده 

دهد که سیستم  ( در کانال طولی نشان می12ندارد. بررسی معادلات )

  حلقه باز فقط دو قطب ناپایدار دارد و هر دو صفر سیستم پایدار هستند.

وجود دو قطب ناپایدار    ، (13در حالیکه در مود عرضی بررسی معادلات )

وجود این صفر ناپایدار، پایدارسازی  دهد.  و دو صفر ناپایدار را نشان می

سازد و حساسیت سیستم به  سیستم حلقه بسته را با مشکل مواجه می

دهد،  فرامین در کانال عرضی )شهپر( را به طور چشمگیری افزایش می

به   ناچار  بسته  حلقه  سیستم  پایداری  تأمین  برای  کننده  کنترل  لذا 

 استفاده از سیگنال کنترلی ناپایدار است.  

های اساسی در زمینه پهپاد های بالدیس  این مشکل یکی از چالش

را آشکار می تحقیقات کاملبدون سکان عمودی  نیازمند  که  و  سازد  تر 

روش از  که  استفاده  است  لازم  نکته  این  ذکر  البته  است.  مقاوم  های 

روش با  عرضی  مود  پایدارسازی  از  امکان  صورتیکه  در  شده  بیان  های 

سطح لغزش دیگری استفاده شود، طبیعتا وجود خواهد داشت، ولی در  

 ردیابی دچار مشکل خواهد شد. عملکرد این صورت 

 

 
ردیابی سیستم حلقه بسته در مود عرضی، تغییرات زاویه یاو عملکرد    -9شکل  

(deg) 
 

 
 a(deg)سیگنال کنترلی شهپر   -10شکل  

 

  در کانال   روش پیشنهادی   عملکرد مقاوم به اغتشاشات  -3-3

 ورودی 

بررسی   کانال ورودی  اغتشاشات هارمونیک در  تاثیر  بعدی،  فاز  در 

نوسان سطوح کنترلی  می از  به دلیل جریان های  شود که ممکن است 

بال انتهای  ای  از    ،گردابه  ناشی  موتور  قدرت  در  نامطلوب  نوسانات  یا 

 ایجاد شود.مسائل تزریق سوخت و تغییرات در چگالی هوا 

 

 

 
در حالت     ASTW-PIDعملکرد ردیابی سیستم حلقه بسته   -11شکل  

 و بدون اغتشاش هارمونیک    با اغتشاش 

)تغییرات ارتفاع )ب(         (deg)تغییرات زاویه حمله  )الف(   )h m 

 

 

 
-ASTWسیستم حلقه بسته   کننده   کنترل خروجی  سیگنال    -12شکل  

PID   و بدون اغتشاش   هارمونیک   در حالت با اغتشاش 

خروجی    سیگنال  )ب(        e(deg)بالابر  زاویه   کنترلی خروجی سیگنال  )الف(  

 t(%)کنترلی نرخ پیشرانه  

 

طراحی   بسته  حلقه  کنترل  سیستم  بودن  مقاوم  بررسی  منظور  به 

دامنه   با  ترتیب  به  هارمونیک  اغتشاشات  پیشنهادی،  روش  با    2شده 

هرتز    1در نرخ پیشرانه با فرکانس     %10درجه در ورودی زاویه بالابر و  

دهنده  نشان  11شکل  نتایج نشان داده شده در    در نظر گرفته شده اند.

کنترل استثنایی  اثر  عملکرد  حذف  و  تضعیف  در  پیشنهادی  کننده 

  12باشد. علاوه بر این، همانطور که در شکل  اغتشاشات از خروجی می

کننده به طور موثری تنظیم نشان داده شده است خروجی های کنترل

 )الف( 

 ( ب)

 )الف( 

 ( ب)
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  12شوند تا اغتشاشات را جبران کنند. به عبارت دیگر بررسی شکل  می 

هارمونیک   تغییرات  و    2نشانگر  بالابر  زاویه  در  نرخ    %10درجه  در 

می اغتشاش  بدون  حالت  به  نسبت  کننده  پیشرانه  تأیید  که  باشد 

 شناسایی دقیق اغتشاش توسط کنترل کننده است.
 

 نتیجه گیری  -4
مود   کننده  کنترل  یک  اجرای  و  طراحی  مراحل  مقاله  این  در 

به روش   بهبود یافته  با سطح لغزشی    PIDلغزشی فراپیچشی تطبیقی 

- ارائه شده  عمودی   بدون سکان دیس  یک پهپاد بال   ردیابی  برای کنترل

ساختار  است. طراحی  به  توجه  بررسیخاص    ی با  مورد  ،  پهپاد 

و طراحی سیستم    سازی،سازی آیرودینامیک، پایدارهایی در مدلچالش

داردلی  کنتر کنترل  .وجود  ترکیب  با  پیشنهادی  روش  مود  در  کننده 

روش با  فراپیچشی  کران  لغزشی  بودن  نامعلوم  علیرغم  تطبیقی  های 

نمی زده  حد  از  بیش  تخمین  کنترلی  بهره  ضرایب  شوند. اغتشاشات، 

علاوه با افزودن ترم انتگرالی به رابطه سطح لغزشی استاندارد مبتنی به

فرم   به  لغزشی  سطح  ردیابی،  خطای  می  PIDبر  به  تعریف  که  شود 

می کمک  ردیابی  دقت  شیوه  افزایش  با  پیشنهادی  روش  مقایسه  کند. 

دهنده  کنترل مود لغزشی فراپیچشی غیرتطبیقی و تطبیقی ساده، نشان

ردیابی ارتفاع  در  به ویژه    روش پیشنهادی در کانال طولیبرتر  عملکرد  

بسته  حلقه  سیستم  رفتار  بررسی  چنین  هم  اغتشاش    است.  در حضور 

و  مایانگ ن  خارجی  اغتشاش  شناسایی  در  کننده  کنترل  بالای  دقت  ر 

است. سیستم  خروجی  از  آن  اثر  خروجی    حذف  های  سیگنال  بررسی 

طولی کانال  در  کننده  یعنیکنترل  نشان    ،  پیشرانه  نرخ  و  بالابر  زاویه 

و عاری    شته ها در بازه کارکردی مناسب قرار دادهد که این سیگنالمی

ها وجود  امکان تولید آنها توسط عملگرلذا    ،هستند  نوسانات ناخواستهاز  

در  دارد فوق  موارد  کننده  .  کنترل  بالای  قابلیت  نشانگر  مجموع 

واقعی سیستم  روی  سازی  پیاده  در  حل    پیشنهادی  در  آن  توانایی  و 

های بالدیس بدون سکان  بخشی از چالش های موجود در کنترل پهپاد

 است.  عمودی
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