
    

 

 
 

ش
پی

ب 
قال

یز
بر

ه ت
گا

ش
دان

ک 
نی

کا
 م

ی
س

د
هن

 م
لۀ

ج
 م

س
وی

ن
 

ی 
سال

ار
ل 

ای
 ف

در
ه، 

شت
نو

ن 
 ای

فاً
ط

(ل
ود

ش
ف ن

ذ
ح

 (  
یه

شر
ن

 
س

د
هن

م
 ی

کان
م

ی
 ک

یز
بر

ه ت
گا

ش
دان

، 
ه پ

ار
شم

ی
اپ

 ی
10

9
د 

جل
 ،

5
4

ه 
ار

شم
 ،

4 ،
ن

تا
س

زم
 ،

14
03

ه 
ح

صف
 ،

3
9

-
4

8
  

– 
ل

ام
 ک

ی
ش

وه
پژ

 - 
10

.2
20

3
4

/j
m

eu
t.

2
0

24
.6

1
08

2
.3

39
5

 
D

O
I:

  

 mr.akrami@tabrizu.ac.ir مکاتبه کننده، آدرس پست الکترونیکی: گاننویسند *

 30/01/03تاریخ دریافت: 

 23/07/03تاریخ پذیرش: 

  مرتبه دو مد لغزشی کننده کنترل با استفاده از پروانهکج سازي و کنترل پهپاد مدل
  

  

  میلاد محبی میرزانق
،  دانشگاه تبریز، تبریز، ایران  مهندسی مکاترونیک، دانشکده مهندسی مکانیک، ،دانش آموخته کارشناسی ارشد

miladmhbbi7@gmail.com  

  * اکرمی  اسید محمدرض
،  دانشگاه تبریز، تبریز، ایران دانشکده مهندسی مکانیک، گروه مهندسی مکاترونیک، استادیار،

mr.akrami@tabrizu.ac.ir  
  

   چکیده

گذر  (و مد بال ثابت   پرواز عمودي مدشدن هر سه موتور در کج، یک رویکرد نوین براي کنترل وضعیت یک پهپاد هیبریدي با سه موتور و قابلیت پژوهش در این  

کننده مدلغزشی  و سپس یک کنترل  انجام شده اویلر  - سازي دینامیکی پرنده با استفاده از روابط نیوتنارائه شده است. مدل  )، پرواز افقیبه    پرواز عمودي از حالت  

یک استراتژي بهینه مبتنی بر روش لاگرانژ نیز براي اختصاص مقادیر کنترلی به سرعت    همچنین   مرتبه دو مقاوم براي کنترل پرواز پهپاد توسعه داده شده است. 

در    .کندفراهم می   اموتوره  اي را براي کنترل موتورها و سرووتر و بهبود یافتهکه عملکرد بهینه به کار گرفته شده است  اموتوره  اي روتورها و زاویه سرووزاویه

ارائه  پروازي    مدهايکننده ارائه شده، توانایی خوبی در ردیابی اهداف کنترلی را دارد و پرواز پایداري را در تمام  دهد که کنترلسازي نشان مینتایج شبیهنهایت  

  دهد که رویکرد پیشنهادي عملکرد بهتري دارد. کننده مدلغزشی مرتبه دو معمولی نشان میبا یک کنترل روش پیشنهادي . همچنین، مقایسهدهدمی

  سازي لاگرانژ.مرتبه دو، بهینه مدلغزشیکنترل ، عمودپرواز، موتورپهپاد سه، پهپاد هیبریدي ، پروانهکج پهپاد: کلیدي هايواژه

  

 

Modeling and Control of Tilt-Rotor UAV Using Second-Order Sliding Mode Controller 
 
 

Division of Mechatronics Engineering, Faculty of Mechanical Engineering, University of Tabriz, 
Tabriz, Iran S. M. R. Akrami 
Division of Mechatronics Engineering, Faculty of Mechanical Engineering, University of Tabriz, 
Tabriz, Iran M. Mohebbi Mirzanaq 

 

Abstract  
In this study, a novel approach for controlling the attitude and position of a hybrid drone with three motors, each capable of tilting, in 
vertical flight mode and fixed-wing mode (transition from vertical flight to cruise) is presented. The dynamic modeling of the drone 
is performed using Newton-Euler equations, followed by the development of a robust second-order sliding mode controller for drone 
flight control. Additionally, an optimal strategy based on the Lagrange method is employed to allocate control values to the rotor and 
servo motor angular velocities, providing improved performance for motor and servo motor control. Simulation results demonstrate 
that the proposed controller exhibits good tracking performance for control objectives and ensures stable flight in all flight modes. 
Furthermore, comparison with a conventional second-order sliding mode controller reveals the superior performance of the proposed 
approach. 

Keywords: Tilt-rotor UAV, Hybrid UAV, Tri-Rotor UAV, Vertical Flight, second-order sliding mode control, Lagrange 
optimization. 
 

 

   مقدمه - ١

پرنده    اجسام  سرنشین،  بدون  هواپیماهاي  یا  هستند  پهپادها  اي 

بهکه   یا  دور  راه  از  کنترل  طریق  میاز  پرواز  این  صورت خودکار  کنند. 

زمینهسیستم در  گسترده  طور  به  فنی  توسعه  با  نقل،  ها  و  حمل  هاي 

صنعت  فیلم در  و  گرفته  قرار  استفاده  مورد  تجاري  و  نظامی  برداري، 

داشته چشمگیري  رشد  عمود  هوافضا  اصلی  دسته  دو  به  پهپادها  اند. 

شوند.  پرواز (با قابلیت نشست و برخاست عمودي) و بال ثابت تقسیم می

در   مانور  باند،  بدون  برخاست  و  نشست  توانایی  پرواز  عمود  پهپادهاي 

بانی را  هاي ناهموار، پرواز ایستا و انجام عملیات شناسایی و دیدهمحیط

دارند.   کمی  پروازي  مداومت  و  سنگین  بار  حمل  ظرفیت  اما  دارند، 

پهپادهاي بال ثابت با مداومت پروازي بالا و قابلیت حمل بار سنگین و  

در   هستند.  فرود  و  برخاست  براي  باند  نیازمند  بالا،  عملیاتی  سرعت 

و   طراحی  نوع،  دو  هر  مزایاي  ترکیب  با  هیبریدي  پهپادهاي  نتیجه، 

  .  ]1[ اند توسعه یافته

یعنی قابلیت    ، پرنده هیبریدي با هدف ترکیب مزایاي هر دو دسته

قابلیت   افزایش  بهتر،  پروازي  مانور  شناوري،  عمودي،  فرود  و  برخاست 

سنگین محموله  یافتهحمل  توسعه  بیشتر،  عملیاتی  برد  و  در  تر  اند. 

پهپادهاي هیبریدي این کار با چرخش موتورها، بال ها یا حتی کل بدنه  

بالا حرکت   به طور موثر در سرعت هاي  انجام می شود تا پرنده  پرنده 

  ].1[ کند و مانند یک هلیکوپتر بلند شود و فرود بیایید 

نشین  و دم  ساختار متغیرپهپادهاي هیبریدي به دو دسته اصلی      

نشین، قابلیت برخاست و نشست عمودي  شوند. پهپادهاي دمتقسیم می 

روي دم را دارند و براي پرواز افقی باید تمام بدنه پرنده به جلو بچرخد.  

یا    ،ساختار متغیراما در دسته   (پرواز عمودي  پرواز  بدنه در طول  زاویه 

افقی) ثابت است و مکانیزم چرخش موتور یا بال براي گذر از مد عمود  

  .]2[ گیردپرواز به مد بال ثابت مورد استفاده قرار می

هیبریدي    پروانهکجپهپاد   پهپادهاي  دسته  متغیر  از  است  ساختار 

و گذر از پرواز عمودي به افقی    که قابلیت پرواز عمودي و افقی را دارد

وسیله   میکجبه  انجام  موتورها  (چرخش)  پژوهششدن   هايشود. 
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مدهاي    پروانه کج پهپادهاي کنترل و سازيمدل زمینه در متعددي در 

    پروازي مختلف انجام شده است که در ادامه شرح داده خواهد شد.

(مد گذر)    به کنترل مد تبدیل   2021در سال    ]3[چن و همکاران  

پرداخته  پروانهکجپهپاد   موتور  سه  پژوهشبا  این  در  حل    ،اند.  براي 

کنترل آبشاري گذر  مد   مسئله  کنترل  سیستم  یک  از  کنترل   1،  شامل 

زاویه سرعت  کنترل  و  زاویه  کنترل  سرعت،  کنترل  بهره  موقعیت،  اي 

درنهایتندبرد مد    ،.  در  سریع  انتقال  و  ثابت  پرواز  کنترل  سازي  شبیه 

گذر، با عدم قطعیت مدل و عدم در نظر گرفتن اثر باد انجام شد. هو و  

  پروانهکجدر پژوهش خود به کنترل و مانورپذیري یک پهپاد    ]4[لنزون  

اند. در  پرداخته ، شدن را دارندکجسه موتوره که هر سه موتور آن قابلیت 

پژوهش غیرخطیابتدا مدل  ، این  دینامیکی  و شدیدا کوپل شده    سازي 

نیوتون آمده است سپس  دستبه 2اویلر   - براي پرنده با استفاده از روابط 

با دینامیک کوپل    3مقاوم   پسخوردسازي  از خطی مقابله  و  کنترل  براي 

یک پهپاد    ]5[ده است. نام و همکاران  ش شده و غیرخطی پرنده استفاده  

بالسه با  مانورهاي  موتوره  براي  جداگانه  بطور  که  چرخان  اصلی  هاي 

به طراحی    ]6[و همکاران    بایساند.  ارائه کرده  ، چرخندمختلف پرواز می

اند. در این  موتوره پرداختهکنترل وضعیت (جهت گیري) یک پهپاد سه

تنها    ،پژوهش موتوره که  پیکربندي سه  با  پرنده  ابتدا طراحی مکانیکی 

شدن را دارد، انجام  کجموتور عقب که بر روي دم پرنده قرار دارد قابلیت 

سال   در  است.  همکاران    هگده  رومالشواریت  ،2021گرفته    ]7[و 

کنترلمدل طراحی  و  دینامیکی  فرود  سازي  و  برخاست  براي  کننده 

از نوع   را ارائه    پروانه کجعمدي خودکار یک پهپاد هیبریدي چهارموتور 

  پروانه کجدر پژوهش خود یک پهپاد    ]8[و همکاران    جو  وی سویسدادند.  

قابلیت   آن  جلوي  موتور  دو  که  موتوره  دارندکجسه  را  ارائه    ،شدن 

قابلیتکرده پرواز،  زمان  مدت  بهینه سازي  پژوهش  این  هدف  هاي  اند. 

عم فرود  و  است.  وبرخاست  پرنده  پایداري  کنترل  و  همکاران    یو دي  و 

  پروانه کجیک پهپاد  گیري  جهتکنترل ارتفاع و    ،در پژوهشی دیگر  ]9[

عم  مد  در  را  موتوره  دادهوسه  قرار  بررسی  مورد  پرواز  و    آندرادهاند.  د 

بین مدل در پژوهشی طراحی کنترل  ]10[همکاران   براي    4کننده پیش 

همراه با بار آویزان را ارائه    پروانهکجحل مشکل ردیابی مسیر یک پهپاد  

همکاران  داده و  یوکسک  مدل  ]11[اند.  پژوهشی  خطی  در  غیر  سازي 

پهپاد   آزادي  درجه  نظر     5توراك  پروانه کجشش  در  با  و  گذر  مد  در 

اند.  تکانه را ارائه داده  نظریهها با  گرفتن اثرات آیرودینامیکی القایی ملخ

آیرودینامیکی ضرائب  دست   همچنین  به  جریان  عدد  تحلیل  از  را 

حرکت   دینامیک  از جامع یک مدل  ]12[زاده و همکاران  اند. علیآورده

یازده با  چرخان  موتوره  سه   پروازي فاز  شش در آزادي درجه پهپاد 

 دستیابی کروز) و  و گذار جلو،بهرو برخاست، نشست، ایستا، پرواز (فازهاي

  اند.پروازي ارائه داده  شرایط بهینه ترین به رسیدن پرنده براي کنترل به

یک مدل جامع دینامیکی   ]13[  پریسا جدید میلانی و محمد علی حامد

ارائه کرده به شدت غیرخطی و  براي کوادروتور  به رفتار  با توجه  اند که 

قطعیت روشعدم  از  موجود،  لغزشی  هاي  مد  مانند  مقاوم  کنترل  هاي 

کند. این مقاله  براي ردیابی مسیر مطلوب و پایداري سیستم استفاده می

 
1 Cascade Control 
2 Newton-Euler 
3 Robust Feedback Linearization 
4 Model Predictive Control 
5 TURAC 

کنترل عملکرد  بررسی  در  کنندهبه  دوم  و  اول  مرتبه  لغزشی  مد  هاي 

و همکاران    امای ماگاردر پژوهش    .شرایط عدم قطعیت زیاد پرداخته است

که داراي چهار    پروانهکجیکپارچه پهپاد  گیري  جهتکنترل انتقال    ]14[

انجام   کامل  بصورت  را  موقعیت  کنترل  که  حالتی  در  و  است  موتور 

باقرزاده  می امین  سید  است.  گرفته  قرار  بررسی  مورد  در    ]15[دهد، 

پژوهش خود پهپادهاي موتور چرخان/ بال چرخان را از دیدگاه مکانیک  

ابتدا مزایا و   ،این پژوهش پرواز و کنترل، مورد بررسی قرار داده است. در

آیرودینامیک،  چالش نظر طراحی،  از  هیبریدي  پهپادهاي  نوع  این  هاي 

ادامه در  است.  گرفته  قرار  بررسی  مورد  کنترل  و  پرواز    ،دینامیک 

معادلات  مدل از  ثابتی  و  کامل  مجموعه  که  را  پرواز  دینامیک  سازي 

دینامیک براي هر نوع پهپاد موتور چرخان و بال چرخان بدون در نظر  

است موتورها  چیدمان  و  ساختار  استارائه    ،گرفتن  و  کرده  پارك   .

و    ]16[همکاران   محرك  خطاهاي  براي  عیب  تحمل  کنترل  طرح  یک 

پهپاد   براي  کردهپروانه  کجحسگر  همکاران    هی  .اندارائه  در    ]17[و 

پژوهش خود یک طرح کنترل غیرخطی مبتنی بر حالت لغزشی را براي  

پهپاد   شناور  کنترل  پروانهکجپرواز  موقعیت،  کنترل  از  متشکل   ،

کردهگیريجهت ارائه  کنترل  تخصیص  و  و   يپناهپور  میابراهاند.  ، 

برا  یاب ی باز  ستمیس  کی  ]18[  همکاران با    ينوآورانه  عمودپرواز  پرنده 

بازو کرده  ينصب  ارائه  اماهر  مد    ستمیس  نی اند.  کنترلگر  از  استفاده  با 

رد  ،یچشیفراپ  ی لغزش و  اغتشاشات  کاهش  به    ر یمس  قیدق  ی اب ی قادر 

نتا است.  م  يسازهیشب  جی پرنده  طراح  دهدینشان  کنترلگر    شده  یکه 

  دارد. ستمیس ي داری در دفع اغتشاشات و بهبود پا یعملکرد مطلوب 

پرنده   پژوهش،  این  کنترلسه  پروانهکجدر  با  هاي  کنندهموتوره 

بهینه استراتژي  و  لغزشی  ضرایب  سطح  تعیین  براي  لاگرانژ  سازي 

زاویه سرعت  و  و  غیرخطی  بررسی  سرووموتورها  زاویه  و  روتورها  اي 

  .شودسازي میپیاده

  

   یستمس  یاضی مدل ر  یفتوص - ٢

به      ابتدا  براي  که  پرنده، لازم است  دینامیکی  معادلات  آوردن  دست 

نیروها و گشتاورهاي وارد بر پرنده استخراج شوند. سپس با استفاده از  

حرکت براي  نیوتون  دینامیک  قوانین  معادلات  دورانی،  و  انتقالی  هاي 

  . انتقالی و دورانی حاصل شود

  

.
  پروانه کجپهپاد  -1شکل 
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  هاي مختصات دستگاه  -2-1

آزادي      درجه  شش  معادلات  توصیف  و  استخراج  منظور  از    ،به 

اینرسی(زمینی)، بدنیدستگاه شود. محلی استفاده می  و   هاي مختصات 

را    ψو    φ    ،θزوایاي   بدنی  دستگاه  یاو  و  پیچ  رول،  زوایاي  ترتیب  به 

دهند که براي مشخص کردن جهت  نسبت به دستگاه اینرسی نشان می

می قرار  استفاده  مورد  پهپاد  بنابراینگیري  دستگاه    گیريجهت  گیرند. 

زمین    ،بدنی دستگاه  به  دوران نسبت  ماتریس  کمک  دست  به  ) 1(  به 

   :]4[ آیدمی

)1 (  

R�
� (φ, θ, ψ) = R�(ψ)R�(θ)R�(φ) 

R�
� = �

C� C� S�S�C� − C�S� C�S�C� + S�S�

C� S� S�S�S� + C� C� C�S�S� − S�C�

−S� S� C� C� C�

� 

نشان   فوق،  ماتریس  دهنده    ∗�و    (∗)Cosدهنده    ∗Cدر    (∗)Sinنشان 

  است. 

 

  پهپادنیروهاي خارجی وارد بر   -2-2

بر       وارد  نیروهاي خارجی  بخش،  این  در دستگاه مختصات    پهپاد در 

می مدل  عبارتشوندبدنی  ها  نیرو  این  از:.  پیشران(تراست)    اند  نیروي 

)(F�
�F)(نیروي گرانش ، �

�F)ی(کینامیرودیآ  (درگ)پسا يروین و   �
� 

از   دوران  ماتریس  باید  بدنی  مختصات  در  پیشران  نیروي  تعیین  براي 

به مختصات   نسبت  روتور  و  ملخ  هر مجموعه  براي  را  محلی  مختصات 

به ساختار  گرفته شودبدنی را در نظر   ، مختصات محلی  پهپاد. با توجه 

یک   در  بدنی  مختصات  به  نسبت  روتور  و  ملخ  مجموعه  سه  هر  براي 

ایجاد شده توسط یک مجموعه موتور و    پیشراننیروي    .راستا قرار دارند

  :]19[ آیددست میبهملخ به صورت زیر  

)2 ( T = k�ω
� 

،  در این صورتاست.  پیشران  ضریب    �k  اي موتور وسرعت زاویه  ωکه  

به    پیشران هاي  مولفه بدنی  مختصات  دستگاه  در  موتورها  از  یک  هر 

 . ]4[ شوندصورت زیر حاصل می

)3 (  F��

� = �
−k�ω�

�sinα�

0
−k�ω�

�cosα�

�   ,   i = 1,2,3 

پیشران   نیروي  نتیجه  مجموعدر  از  از    پهپاد  هریک  پیشران  نیروهاي 

 آید.به دست می) 4(طبق رابطه  موتورها 

)4(  F�
� = k� �

−ω�
�sinα� − ω�

�sinα� − ω�
�sinα�

0

−ω�
�cosα� − ω�

�cosα� − ω�
�

cosα�

� 

از این رو،   اینرسی است.  بردار جاذبه به سمت مرکز زمین یعنی محور 

رابطه   در  شده  بیان  انتقال،  ماتریس  از  استفاده  با  جاذبه  به  )1(بردار   ،

 :]4[شود دستگاه مختصات بدنی به صورت زیر منتقل می

)5 (  F�
� = R�

� F�
� = �

−mg sinθ
mg sinφcosθ
mg cosθcosφ

� 

�Fدر رابطه فوق 
�Fو  �

به ترتیب بیانگر بردار نیروي گرانش در دستگاه    �

  هاي مختصات بدنی و اینرسی هستند. 

نیروي پسا تابعی از سرعت پهپاد و مخالف جهت حرکت آن است. این  

 .شودمحاسبه می )6( نیرو، در سیستم مختصات بدنی، طبق رابطه 

)6 (  F�
� = R�

�F�
� = −R�

�K�[v��]� = −R�
� �

K�ẋ
K�ẏ
K�ż

� 

آن   که �[��v]در  = [ẋ  ẏ  ż]�     بدنه،   بردار دستگاه  مبدا  نقطه  سرعت 

زمینی  دستگاه  در  شده  توصیف  زمینی  دستگاه  مبدا  نقطه  به  نسبت 

Kو  است.  = −[K� K� K� ]�   هوا است. پساي ب ینشان دهنده ضر  

  

  پهپاد گشتاور هاي خارجی وارد بر   -2-3

به        وارد شده  بخش، گشتاورهاي خارجی  این  در دستگاه    پهپاد در 

  اند از: شوند. این گشتاور ها عبارتمختصات بدنی استخراج می

  ) گشتاور ناشی از تراست موتورها(τ�
� 

  موتور ها ( )درگ پسا (گشتاور(τ�
�  

 ) گشتاور ژیروسکوپی(τ�
�  

  آیرودینامیکی (  ) درگپسا(گشتاور(τ�
�  

و   پیشران  نیروي  مبناي  بر  موتورها  پیشران  نیروي  از  ناشی  گشتاور 

عبارت   گرفتن  نظر  در  ��rهمچنین  = r��    وr�� = −r��     موقعیت)

 شود. ) محاسبه میپهپادموتور ها نسبت به مرکز جرم 

)7 ( τ�
� = k� �

(−ω�
�cosα� + ω�

�cosα�)r�� + ω�
�sinα�r��

(ω�
�cosα� + ω�

�cosα�)r��

(ω�
�sinα� − ω�

�sinα�)r�� + ω�
�cosα�r��

� 

ها باید هر موتورگشتاور مورد نیاز حول  ملخبه منظور چرخش هر یک از  

هر    پساشفت موتور ایجاد کند. این گشتاور با غلبه بر نیروي اصطکاکی  

باعث چرخش   آن  هاملخموتور،  گرفتن  میو سرعت  رو  ها  این  از  شود. 

العملی  موتور یا گشتاور عکسپساي این گشتاور، گشتاور ناشی از نیروي 

بر هر ملخ  پساي  گشتاور    .شودنامیده می دست  به  )8(رابطه    طبقوارد 

  : ]20[ آیدمی

)8 (  τ� = k�ω� 

براي هر یک از موتور  پسا  پس گشتاور است. پسا  گشتاور   ضریب �kکه  

  : ]4[ شودصورت زیر محاسبه میها به

)9 (  τ��

� = �
k�ω�

�sinα�

0
k�ω�

�cosα�

�   ,   i = 1,2,3 

نتیجه بر  پساي  گشتاور    ،در  رابطه    پهپادوارد  دست    )10(طبق  به 

  آید:می

)10 ( τ�
� = k� �

ω�
�sinα� − ω�

�sinα� + ω�
�sinα�

0
ω�

�cosα� − ω�
�cosα� + ω�

�cosα�

� 

تکانه، هر جسم   پایستگی  قانون  اساس  تمایلبر  که    دارد   چرخان 

جهت چرخش خود را در فضاي اینرسی حفظ کند. این اصل از مکانیک  

کلاسیک، به معناي این است که یک جسم در حالت چرخشی خواهد  

نکند اثر  آن  به  خارجی  نیروي  که  زمانی  تا  موتورهاي    .ماند  مورد  در 

در   شده  اعمال    پروانهکجهاي  پهپاداستفاده  اصل  این  شود. مینیز 

دارند    هاي چرخان، تمایلدانیم، موتورها به عنوان جسمکه می  همانطور

، موتورها  پروانهکج  پهپادکه جهت چرخش خود را حفظ کنند. وقتی که  

می وادار  چرخش  جهت  تغییر  به  تلاشرا  در  موتورها  این  اکند،  تا  ند 

را حفظ کنند را متعادل کنند و جهت چرخش خود  این    .تغییر جهت 

به   ایجاد گشتاوري  به  براي حفظ جهت چرخش، منجر  تلاش موتورها 

می ژیروسکوپی  گشتاور  مینام  اعمال  پرنده  بدنه  به  که  شود.  شود 

تواند گشتاور  اي تغییر جهت چرخش موتورها میهمچنین، سرعت زاویه

ژیروسکوپی دیگري را به پرنده اعمال کند که این نیز باید مد نظر قرار  

ا  .گیرد زاوژپ  نیدر  نرخ  فرض    شدنکج  هی وهش،  کوچک  موتورها 

ژ  درنتیجه  شود،یم گشتاور  زاو  یناش  یروسکوپ ی از  نرخ    شدنکج  ه یاز 
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مصرف    ، موتورها همچنین  شودینظر  زاویه.  سرعت  تغییرات  اي  نرخ 

است. ناچیز  به    موتورها  موتور  هر  از  اعمالی  ژیروسکوپی  گشتاورهاي 

  :]2[ شودپرنده به صورت زیر محاسبه می

)11 (  τ�� = −[ω 
��]� × �L��

 �
�
 

���L  )،11(ي رابطه در

 �
�

زاویه   موتور  تکانه  بدنی  -iاي  دستگاه  در  ام 

زاویه تکانه  است.  موتور  پرنده  رابطه-iاي  از  موتور  قاب  در  زیر  ام  ي 

  آید.دست میبه

)12 (  �L��

� �
�

= �I��

� �
�

�ω��

� �
�

 

رابطه  ���ω  ،)12(  که در 

� �
�

ام نسبت به  -iبردار سرعت دورانی موتور    ،

موتور است. همچنین،   بیان شده در دستگاه مختصات  مختصات زمین 

�I��

� �
�

تانسور ممان اینرسی اجزا چرخان موتور نسبت به مرکز جرم آن   

��Iو    است

  آن است.  zممان اینرسی اجزا چرخان هر موتور حول محور     

   .کندتغییر می به شکل زیر )  11( رابطهدر نتیجه 

)13 (  τ�� = −[ω 
��]� × R�

� �I��

� �
�

�ω��

� �
�

 

 ω]در رابطه فوق،  
بدنی نسبت به دستگاه  سرعت زاویه  �[�� اي دستگاه 

فوق،   عبارت  بسط  با  است.  بدنی  دستگاه  در  شده  بیان  مجموع  زمینی 

  آید دست میگشتاورهاي ژیروسکوپی اعمالی به پرنده طبق رابطه زیر به

]2[:  

)14 (  

τ��
� = 

�

qI� (ω�cosα� − ω�cosα� + ω�cosα�)
rI� (ω�cosα� − ω�cosα� + ω�cosα�) +

p (−ω�cosα� + ω�cosα� − ω�cosα�)
qI� (−ω�cosα� + ω�cosα� − ω�cosα�)

� 

زاو   یتابع  یکینامیرودیآ  پسايگشتاور   سرعت  خلاف    يا  هیاز  و  پهپاد 

مختصات بدنه به صورت    ستمیگشتاور در س   ن ی جهت حرکت آن است. ا

  شود:  ی محاسبه م ر یز

)15 (  τ�
� = −L�ω� = − �

L�p
L�q
L�r

� 

�ω  که = [p q r]�    زاونشان سرعت  و   ي ا  ه ی دهنده  L  پهپاد  =

−[L� L� L�]�   است.  ضریب پسا  

  

  و دورانی پهپاد انتقالیدینامیک  -2-4

می      استخراج  پرنده  حرکت  معادلات  بخش،  این  در  در  با  شود. 

حرکت   آن،  وزن  بودن  ثابت  و  صلب  جسم  عنوان  به  پرنده  نظرگیري 

  اویلر قابل توصیف است. -نیوتونپرنده با استفاده از قانون دوم 

پرنده   انتقالی  اینرسدینامیک    )16(رابطه    ی طبقدر دستگاه مختصات 

  .]4[  آیدبه دست می

)16 ( 
F���

� = M���

∂[v��]�

∂t
  

⇒ R�
� �

F�

0
F�

� + �

0
0

M���g
� − �

K�ẋ
K�ẏ
K�ż

� = M��� �
ẍ
ÿ
z̈

� 

  که:

)17 ( 

F� = −ω�
� sin( α�) − ω�

� sin( α�) − ω�
� sin( α�) 

F� = −ω�
� cos( α�) − ω�

� cos( α�) − ω�
� cos( α�) 

d��
= �

cos( θ) cos( ψ)
cos( θ) sin( ψ)

− sin( θ)
� F� 

  : شودصورت زیر نوشته میدر نهایت، معادلات حرکت انتقالی پرنده به

)18 ( 
ẍ =

1

M���

(cos( φ) sin( θ) cos( ψ) + sin( φ) 

sin( ψ))F� −
K�

M���

ẋ +
d���

M���

 

)19 ( 
ÿ =

1

M���

(cos( φ) sin( θ) sin( ψ) − sin( φ) 

cos( ψ))F� −
K�

M���

ẏ +
d���

M���

 

)20 ( z̈ =
1

M���

(cos( θ) cos( φ))F� + g −
K�

M���

ż +
d���

M���

 

( بدنی مختصات در  دورانی  دینامیک رابطه    شودمی  حاصل )21طبق 

]4[:  

)21 ( τ���
� = I�

�[ω̇��]� + S([ω��]�)I�
�ω� 

�I  که  ییجا
� = �

I�� 0 −I��

0 I�� 0

−I�� 0 I��

ماتر   � دهنده  گشتاور    سی نشان 

  پهپاد است.   ینرسیا

)22 ( τ��
� = τ�

� + τ�
� 

)23 ( d� = τ�
� 

  شود: یم ان یب   ریبه صورت ز  ) 21(  رابطه، )23(و  ) 22(رابطه   فی با تعر

)24 ( [ω̇��]� = (I�
�)��(τ�

� + τ�
�) + (I�

�)��τ�
� + (I�

�)��τ�
�

− (I�
�)��[ω 

��]�I�
�ω� 

بسط با  تعر   ) 24(  رابطه   حال  �[��ω̇]  ف یو  = �φ̈  θ̈ ψ̈�
�

معادله  ،  

  :شودچرخش پرنده به صورت زیر نوشته می

)25 ( φ̈ = (c�r + c�p)q + τ� + d�� + c��K�p + c��K�r 

)26 ( θ̈ = c�pr − c�(p� − r�) + τ� + d�� + c��K�q 

)27 ( ψ̈ = (c�p − c�r)q + τ� + d�� + c��K�p + c��K�r 

  که:

)28 ( τ� = c�τ���
� + c�τ���

�  

)29 ( τ� = c�τ���
�  

)30 ( τ� = c�τ���
� + c�τ���

�  

)31 ( 

c� =
�I�� − I���I�� − I��

�

I��I�� − I��
� , c� =

�I�� − I�� + I���I��

I��I�� − I��
� , 

c� =
I��

I��I�� − I��
� , c� =

I��

I��I�� − I��
�  , c� =

I�� − I��

I��
 

c� =
I��

I��
, c� =

1

I��
, c� =

�I�� − I���I�� + I��
�

I��I�� − I��
�  

c� =
I��

I��I�� − I��
�  , c�� =

−I��

I��I�� − I��
� , c�� =

I��

I��I�� − I��
� 

 c�� =
−1

I��
, c�� =

I��

I��I�� − I��
� , c�� =

−I��

I��I�� − I��
� 

 کنندهطراحی کنترل - ٣

پرنده     بخش  پروانهکجدینامیک  در  یک    2که  شد،  استخراج 

دینامیک غیرخطی پیچیده است که طراحی کنترل کننده مناسب براي  

می حساب  به  مهم  چالش  یک  کننده  آن  کنترل  بخش  این  در  آید. 

پرنده کنترل  براي  دوم  مرتبه  کنترل   ،مدلغزشی  است.  شده  پیشنهاد 

سیستم براي  دوم  مرتبه  لغزشی  در  مدل  خصوص  به  غیرخطی،  هاي 

مواردي که عدم قطعیت و اختلافات زیادي بین مدل سیستم و واقعیت  

  وجود دارد، کاربردي است. 

  

  کنترل وضعیت پرنده -3-1
بخش در      مجانبی    این  ردیابی  مسئله  موقعیت  گیري  جهتبه  و 

کننده پرواز بر اساس تکنیک سطح لغزشی مرتبه  پرنده با طراحی کنترل

میدوم   معادلات  شودپرداخته  به  توجه  با  که  است  این  اصلی  ایده   .

و   تحریک  تمام  بخش  دو  به  کنترل  سیستم  پرنده،  چرخش  و  حرکت 

. معادلات مربوط به موقعیت عمودي و زاویه یاو  شودزیرتحریک تقسیم  
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اند، به این دلیل که در  به عنوان بخش تمام تحریک در نظر گرفته شده

ها وجود دارد و با طراحی یک  این زیرسیستم، کنترل کاملی روي حالت 

حالت معمولی،  لغزشی  سطح  میکنترل  دنبال  ها  را  خود  مرجع  توانند 

شوند.  کنند. بقیه معادلات به عنوان بخش زیرتحریک در نظر گرفته می

مرحله   این  نمیدر  معمولی  لغزش  کنترل سطح  کمک  کنترل  به  توان 

ها داشت. بنابراین با طراحی یک کنترل سطح لغزشی  کاملی روي حالت

ها، مرجع خود را دنبال کنند. در  که حالت  شده است بهبود یافته سعی  

بخش این  از  کدام  خطی  هر  ترکیب  با  لغزش  سطح  یک  ابتدا  ها، 

شود  شود و سپس سعی میو موقعیت تعریف میگیري  جهتخطاهاي  

به سمت صفر همگرا   این خطاها  قانون کنترلی مناسب،  با طراحی  که 

شوند. نکته مهم این است که در بخش زیرتحریک، تعیین ضرایب سطح  

ها  لغزشی براي کنترل متغیرهاي حالت پیچیده است، زیرا تعداد ورودي

دیگر   عنوان  به  بنابراین،  است.  متغیرهاي حالت مستقل کمتر  تعداد  از 

سازي سطح لغزشی حول  ایده این پژوهش، این ضرایب به کمک خطی

به تعادل  مینقطه  غیرخطی  دست  لغزش  سطح  یک  نتیجه  در  و  آیند 

می  تئوري ایجاد  صورت  شود.  به  پژوهش  این  بیان   یک  اصلی    قضیه 

  تا  شدهالهام گرفته است، سعی    ]21[که از مرجع    1شود. در قضیه  می 

با طراحی یک کنترل سطح لغزشی مرتبه دو معمولی براي زیرسیستم  

یافته بهبود  دو  مرتبه  لغزشی  سطح  کنترل  یک  و  تحریک  براي    تمام 

زیرتحریک حالتزیرسیستم  کنند.  ،  دنبال  را  خود  مرجع  سیستم  هاي 

قوانین کنترل بر این اساس که مشتق تابع لیاپانوف منفی شود استخراج  

باشند.  می مجانبی سیستم  پایداري  کننده  تضمین  قوانین  این  تا  شوند 

- در بخش تمام تحریک، ضرایب قوانین کنترل ثابت در نظر گرفته می

ها وجود دارد. در بخش  شوند، به این دلیل که کنترل کاملی روي حالت

آید که کنترل    دست شود که ضرایب به گونه اي بهزیرتحریک، سعی می

قوانین کنترل  براي  مناسب  استخراج ضرایب  بیفتد. جهت  اتفاق  کامل 

نقطه   نزدیکی  در  لغزش  سطح  خطی  دینامیک  زیرتحریک،  بخش  در 

می  استخراج  سیستم  قطب  سپس شود.  تعادل  انتخاب  مناسب  با  هاي 

تضمین که  دینامیک خطی  این  باشد،  براي  آن  مجانبی  پایداري  کننده 

می  استخراج  مناسب  از  ضرایب  تابعی  و  غیرخطی  ضرایب  این  شوند. 

 کنند.  حالات سیستم هستند و کنترل کامل سیستم را تضمین می

بگیرید.  گیري  جهتمعادلات    :1  قضیه و موقعیت پرنده را در نظر 

η�(iهمچنین فرض کنید که ضرایب   = 1, . . . ,4)   ،ε�(i = 1, . . . ,4)    ،c� 

اگر    �cو   حال  باشند.  شده  λ�(iداده  = 1, . . . مطلوب  قطب  (3, هاي 

نقطه   حول  زیرتحریک  بخش  براي  شده  تعریف  لغزش  دینامیک سطح 

قانون آنگاه  باشند،  تضمین تعادل  زیر  مجازي  پایداري  کنترل  کننده 

صفر   سمت  به  نهایتا  ردیابی  خطاي  و  است  پرنده  دینامیک  مجانبی 

  شود.همگرا می 

)32 (  F� =
M���

cos( θ) cos( φ)
(c�(ż� − ż) + z̈� − g + f�

+ ε� sgn( s�) + η�s�) 

)33 (  
τ� =

d�

d�

(ÿ� − ÿ) +
d�

d�

(ẏ� − ẏ) + ϕ̈� +
d�

d�

(ϕ̇� − ϕ̇)

+ f� +
1

d�

(ε� sgn( s�) + η�s�)) 

)34 (  
τ� =

d�

d�

(ẍ� − ẍ) +
d�

d�

(ẋ� − ẋ) + θ̈� +
d�

d�

(θ̇� − θ̇)

+ f� +
1

d�

(ε� sgn( s�) + η�s�) 

)35 (  τ� = c�(ψ̇� − ψ̇) + ψ̈� + f� + ε� sgn( s�) + η�s� 

  که:

)36 (  f� =
K�

M���

ż 

)37 (  f� = −(c�r + c�p)q − c��K�p − c��K�r 

)38 (  f� = −c�pr + c�(p� − r�) − c��K�q 

)39 (  f� = −(c�p − c�r)q − c��K�p − c��K�r 

d�(iو ضرایب   = 1, . . .   باید روابط زیر را ارضا کنند: (8,

)40 (  
d�

d�

= λ� + λ� + λ� 

)41 (  
d�F�

d�M���

cos( φ) cos( ψ) = λ�λ� + λ�λ� + λ�λ� 

)42 (  
d�F�

d�M���

cos( φ) cos( ψ) = λ�λ�λ� 

)43 (  
d�

d�

= λ� + λ� + λ� 

)44 (  −
d�F�

d�M���

cos( ψ) = λ�λ� + λ�λ� + λ�λ� 

)45 (  
d�F�

d�M���

cos( ψ) = λ�λ�λ� 

کند که مشتق تابع  کننده سطح لغزش معمولی فقط تضمین میکنترل

شده براي  گرفتهلیاپانوف منفی شود و در نتیجه، سطوح لغزش در نظر  

براي   تضمینی  هیچ  اما  شوند،  همگرا  صفر  به سمت  زیرتحریک  بخش 

ها به سمت مقدار مرجع خود وجود ندارد. به عبارت  همگرا شدن حالت

کننده سطح لغزش معمولی هیچ کوپلینگی  دیگر، به دلیل اینکه کنترل

تمام بخش  نمیبین  ایجاد  زیرتحریک  و  کنترل  تحریک  توانایی  کند، 

هاي بخش زیرتحریک را ندارد. از این رو، در این مقاله سعی  تمام حالت

دست آیند  اي بهکننده سطح لغزش به گونهشده است که ضرایب کنترل

مشتق   شوند،  همگرا  صفر  سمت  به  لغزش  سطوح  اینکه  بر  علاوه  که 

نزدیک  آن لغزش  سطح  دینامیک  و  شود  همگرا  صفر  سمت  به  نیز  ها 

لغزش،   سطوح  دینامیک  تحلیل  با  بنابراین،  شود.  پایدار  تعادل  نقطه 

کنترل بهضرایب  حالتکننده  به  وابسته  می  ، صورت  و  استخراج  شوند 

ایجاد می بخش  بین دو  روابط (کوپلینگی  در  این موضوع  تا  40شود.   (

از  45( تابعی  زیرتحریک  بخش  ضرایب  که  است  مشاهده  قابل   (ψ   

  .تحریک استهستند که متعلق به بخش تمام

بخش   و  تحریک  تمام  بخش  براي  لغزش  سطوح  ابتدا  اثبات: 

 شود: زیرتحریک به صورت زیر تعریف می

)46 (  s� = c�(z� − z) + (ż� − ż) 

)47 (  s� = c�(ψ� − ψ) + (ψ̇� − ψ̇) 

)48 (  s� = d�(ẋ� − ẋ) + d�(x� − x) + d�(θ̇� − θ̇) + d�(θ�

− θ) 

)49 ( s� = d�(ẏ� − ẏ�) + d�(y� − y) + d�(φ̇� − φ̇) + d�(φ�

− φ) 
اثبات   تضمیناینکه  براي  لغزشی  کنترل  قانون  پایداري  که  کننده 

حلقه   سیستم  کاندید  مجانبی  لیاپانوف  تابع  یک  باید  ابتدا  است،  بسته 

نماینده که  شود  معرفی  کاندید)  انرژي  دادن  (تابع  نشان  براي  اي 

مثبت  سیستم  انرژي  اینکه  به  توجه  با  باشد.  سیستم  انرژي  تغییرات 

توابع   از  یکی  باشد.  مثبت  باید  نیز  کاندید  لیاپانوف  تابع  بنابراین  است، 

چند تابع  مرسوم،  کاندید  با   لیاپانوف  که  است  دوم  درجه  اي  جمله 

اي درجه دوم  جمله تابع چندیک  ها سازگاري دارد.  بسیاري از دینامیک

تعریف   لغزش  بردار سطح  دو  داخلی  استبه صورت ضرب  . حال  شده 

حلقه   سیستم  مسیر  امتداد  در  تابع  این  مشتق  لیاپانوف،  تئوري  طبق 

مجانبی سیست پایداري  تا  باشد  منفی  باید  تضمین  بسته  بسته  حلقه  م 

این   بر  باشد.  نزولی  اکیدا  باید  انرژي  تغییرات  دیگر،  عبارت  به  گردد. 
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 شود:اساس، تابع لیاپانوف به صورت زیر تعریف می

)50 ( � =
1

2
��� 

 که:

)51 ( � = �

��

��

��

��

� 

 با مشتق گرفتن از تابع لیاپانوف، خواهیم داشت: 

)52 ( 

�̇ = �̇�� = (��(�̇� − �̇) + (�̈� − �̈))�� + (��(�̇� − �̇) 

+(�̈� − �̈))�� + (��(�̈� − �̈) + ��(�̇� − �̇) + 
��(�̈� − �̈) + ��(�̇� − �̇))�� + (��(�̈� − �̈) + 
��(�̇� − �̇) + (�̈� − �̈) + ��(�̇� − �̇))�� 

  –)27(گیري  جهتو    )18(   -) 20(  با جایگذاري معادلات موقعیت

پرواز  )  25( کنترل  قوانین  همچنین  رابطه    )32(  - )35( و  و    ) 52(در 

 : دست آمده خواهیم داشتساده سازي رابطه به

)53 ( 

V̇ = ṡ�s = (−ε� sgn( s�) − η�s� −
d���

M���

)s� − d��)s� 

+(−ε� sgn( s�) − η�s� + (−ε� sgn( s�) − η�s� 
−d��)s� + (−ε� sgn( s�) − η�s� − d��)s� 
⇒ V̇ = −ε�s� sgn( s�) − η�s�

� − ε�s� sgn( s�) 
−η�s�

� − ε�s� sgn( s�) − η�s�
� − ε�s� sgn( s�) 

−η�s�
� −

d���

M���

s� − d��s� − d��s� − d��s� 

عبارت   اینکه  به  توجه  −با 
����

����
s� − d��s� − d��s� − d��s�  

ضرایب   مناسب  انتخاب  با  است،  η�(iکوچک  = 1, . . . ε�(iو    (4, =

1, . . . می  (4, منفی  لیاپانوف  تابع  مشتق  پایداري  ،  نتیجه  در  و  شود 

 گردد.  مجانبی تضمین می

بخش     در  کنترل  قوانین  براي  مناسب  ضرایب  استخراج  جهت 

نقطه   نزدیکی  در  لغزش  سطح  خطی  دینامیک  باید  ابتدا  زیرتحریک، 

این دینامیک خطی که  تعادل سیستم استخراج   داشتن  با  شود. سپس 

نقطه   نزدیکی  در  لغزش  سطح  مشخصه  معادله  است،  از ضرایب  تابعی 

به سیستم  میتعادل  قطبدست  انتخاب  با  ادامه  در  مناسب  آید.  هاي 

تضمین که  دینامیک خطی  این  باشد،  براي  آن  مجانبی  پایداري  کننده 

به مطلوب  مشخصه  میمعادله  معادله،  دست  دو  این  مقایسه  با  آید. 

  آیند.  دست میضرایب قوانین کنترل به

��با در نظر گرفتن   = �̇�و   0 =  :داشت میخواه، 0

)54 ( �̇� − �̇ = −
��

��

(�� − �) −
��

��

(�̇� − �̇) −
��

��

(�� − �) 

)55 ( �̈� − �̈ = −
��

��

(�̈� − �̈) −
��

��

(�̇� − �̇) −
��

��

(�̇� − �̇) 

 با ترکیب این دو رابطه خواهیم داشت: 

)56 ( 
θ̈� − θ̈ = −

d�

d�

(ẍ� − ẍ) +
d�

�

d�d�

(x� − x) + (
d�

d�

−
d�

d�

)(θ̇� − θ̇) +
d�d�

d�d�

(θ� − θ) 

فرض   ��با  = �� − �    ،�� = �̇� − ��و    ̇� = �� − فرم    �  ،

 آبشاري روابط بالا بصورت زیر خواهد بود: 

)57 ( ż� = z� 

)58 ( 
ż� = −

d�

d�

(ẍ� − ẍ) +
d�

�

d�d�

(x� − x) + �
d�

d�

−
d�

d�

� 

�θ̇� − θ̇�  +
d�d�

d�d�

(θ� − θ) 

)59 ( ż� = −
d�

d�

(x� − x) −
d�

d�
�θ̇� − θ̇� −

d�

d�

(θ� − θ) 

داریم:   گیرند،  قرار  تعادل  نقطه  به  نزدیک  حالت  متغیرهاي  اگر 

��, ��, �� → از خطی0 تعادل،  . پس  نقطه  بالا حول  آبشاري  فرم  سازي 

 خواهیم داشت: 

)60 ( ż� = z� 

)61 ( 

ż� = −
d�

d�

(ẍ� − (−z� cos( φ) cos( ψ) + sin( φ) sin( ψ)) 

F�

M���

+ f�) +
d�

�

d�d�

(x� − x)  + (
d�

d�

−
d�

d�

)(θ̇� − θ̇)

+
d�d�

d�d�

(θ� 

)62 ( ż� = −
d�

d�

(x� − x) −
d�

d�

(θ̇� − θ̇) −
d�

d�

(θ� − θ) 

 که:     

)63 ( f� = −
K�

M���

ẋ +
d���

M���

 

Zاگر   = [z�z�z�]�  :آنگاه 

)64 ( Ż = AZ + BZ = �
0 1 0

A�� A�� A��

a b c
� Z + �

0 0 0
κ� κ� κ�

0 0 0
� 

)65 ( 

⎩
⎪⎪
⎨

⎪⎪
⎧A�� = −

d�F�

d�M���
(cos( φ) cos( ψ)) +

d�d�

d�d�
,

A�� =
d�

d�
−

d�

d�
 ,   A�� =

d�d�

d�d�
,                        

a =
d�

�

d�d�
, b = −

d�

d�
, c = −

d�

d�

 

κ�(iپارامترهاي     = هستند.   (1,2,3 کوچکی  مقادیر  داراي 

Żبنابراین، رابطه بالا به صورت   = AZ شود. براي پایداريتقریب زده می 

سمت چپ محور موهومی باشند.    Aاین رابطه باید مقادیر ویژه ماتریس  

 آید: دست میبه صورت زیر به Aمقادیر ویژه ماتریس  

 

)66 ( |λI − A| = �
λ −1 0

−A�� λ − A�� −A��

−a −b −c
� = 0 

λI|حال اگر معادله مشخصه به صورت   − A| = (λ + λ�)(λ + λ�)(λ +

λ�) = d�(iدر نظر گرفته شود، آنگاه ضرایب    0 = 1, . . .  1در قضیه    (4,

�sبا در نظر گرفتن    .شونداثبات می  = �ṡو    0 = و مشابه روند قبل،     0

d�(i  ضرایب  = 5, . . . شوند و در نتیجه اثبات  اثبات می   1در قضیه     (8,

  گردد.قضیه  تکمیل می

  

  تخصیص کنترل -3-2

کنترل توسط  که  مجازي  کنترل  میمقادیر  تولید  باید  کننده  شود 

زاویه  سرعت  به  پهپاد  تبدیل  تا  شود  سرووموتورها  زاویه  و  موتورها  اي 

یک   طریق  از  تبدیل  این  اگر  کند.  دنبال  را  مطلوب  مسیر  بتواند 

توان انرژي مصرفی پهپاد را کاهش داد.  استراتژي بهینه انجام شود، می

اي  با توجه به اینکه انرژي مصرفی پهپاد رابطه مستقیمی با سرعت زاویه

دارد، می زاویهتوان مجموع مربعات سرعتروتورها  عنوان  هاي  به  را  اي 

 : ]17[تابع هزینه در نظر گرفت 

)67 ( J = ω�
� + ω�

� + ω�
� 

 شود:این تابع هزینه به صورت زیر بازنویسی می

)68 ( J = P�
� + P�

� + P�
� + P�

� + P�
� + P�

� 

 که:

)69 ( P� = ω� cos( α�) 

)70 ( P� = ω� sin( α�) 

)71 ( P� = ω� cos( α�) 

)72 ( P� = ω� sin( α�) 

)73 ( P� = ω� cos( α�) 

)74 ( P� = ω� sin( α�) 
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اي انجام شود که تابع هزینه  هدف این است که تبدیل ذکر شده به گونه

بر پهپاد در   ذکر شده حداقل شود. از طرف دیگر، روابط ریاضی حاکم 

- )، قیودي را به این تابع هزینه تحمیل می22) و (10)، (7()،  4روابط (

برند. بر اساس  اي را از بین می کنند و امکان انتخاب هر نوع سرعت زاویه

  این روابط داریم: 

)75 ( 

−k�P�r�� + k�P� + k�P�r�� − k�P� + k�P� − τ���
� = 0 

k�P�r�� + k�P�r�� + k�P�r�� − τ���
� = 0 

k�r��P� − k�r��P� + k�P� − k�P� + k�P� − τ���
� = 0 

k�P� + k�P� + k�P� − F� = 0 
) روابط  اساس  و (68بر  بهینه75)  ()، مسئله  رابطه  قالب  )  76سازي در 

 :شودخلاصه می

)76  ( 

min J = P�
� + P�

� + P�
� + P�

� + P�
� + P�

� 
subjectto: 

−k�P�r�� + k�P� + k�P�r�� − k�P� + k�P� − τ���
� = 0 

k�P�r�� + k�P�r�� + k�P�r�� − τ���
� = 0 

k�r��P� − k�r��P� + k�P� − k�P� + k�P� − τ���
� = 0 

k�P� + k�P� + k�P� − F� = 0 
) رابطه  در  که  شود  مقادیر  76توجه   ،(����

�  ،����
����و    �

اساس    � بر 

  شوند:) به صورت زیر محاسبه می30) تا (28روابط (

)77 ( 

�

��

��

��

� = �

�� 0 ��

0 �� 0
�� 0 ��

� �

����
�

����
�

����
�

� 

⇒ �

����
�

����
�

����
�

� = �

�� 0 ��

0 �� 0
�� 0 ��

�

��

�

��

��

��

� 

بهینه اینکه این مسئله  به صورت  به دلیل  سازي داراي یک تابع هزینه 

اي است، ماتریس هسین مربوط به تابع هزینه  مجموع مربعات چندجمله

است. در نتیجه، با توجه به مثبت معین بودن ماتریس هسین    2Iبرابر با  

رو هستیم. یکی  و خطی بودن قیود، ما با یک مسئله مقید محدب روبه

کننده لاگرانژ است.  هاي کارآمد حل این نوع مسائل، روش ضرباز روش

به   قیود  و  هزینه  تابع  از  متشکل  تابع لاگرانژ  این روش، یک  اساس  بر 

  شود.  صورت زیر تشکیل می

)78 ( 

L = P�
� + P�

� + P�
� + P�

� + P�
� + P�

�  + �� 
�−k�P�r�� + k�P� + k�P�r�� − k�P� + k�P� − τ���� 

+t�(k�P�r�� + k�P�r�� + k�P�r�� − τ���) + t� 
(k�r��P� − k�r��P� + k�P� − k�P� + k�P� − τ���) 

+t�(k�P� + k�P� + k�P� − F�) 
می ایجاب  مسئله  این  بودن  که  محدب  برابر  جاکوبی  کند  لاگرانژ  تابع 

تعریف   با  بنابراین،  باشد.  Pصفر  = [P� P� P� P� P� P�]�    وC =

[t� t� t� t�]� ، تابع لاگرانژ به صورت زیر خواهد بود:جاکوبی 

)79 ( ∇L = 2P + RC = 0 

  که:

)80 (  R =

⎝

⎜
⎜
⎜
⎛

−k�r�� k�r�� k� k�

k� 0 k�r�� 0

k�r�� k�r�� −k� k�

−k� 0 −k�r�� 0

0 k�r�� k� k�

k� 0 0 0 ⎠

⎟
⎟
⎟
⎞

 

) به فرم ماتریسی  75در رابطه (  سازي قیود مسئله بهینه  دیگر،  از طرف 

  د: ن شو بازنویسی می زیر 

)81 (  TP = U 

  که:

)82 (  U =

⎝

⎜
⎛

F�

τ���
�

τ���
�

τ���
�

⎠

⎟
⎞

 

)83 (  

T =

⎝

⎛

−k�r�� k� k�r�� −k� 0 k�

k�r�� 0 k�r�� 0 k�r�� 0
k� k�r�� −k� −k�r�� k� 0

k� 0 k� 0 k� 0 ⎠

⎞ 

  ، خواهیم داشت: )80) و (78توجه به روابط (با 

)84 (  C = −2(TR)��U 

)85 (  P = R(TR)��U 

مقادیر سرعت  )،  74) تا (69و بر اساس روابط (  Pحال با داشتن مقدار  

  آید: دست میاي روتورها و زاویه سرووموتورها به صورت زیر بهزاویه 

)86 (  ω� = �P�
� + P�

� 

)87 (  
ω� = �P�

� + P�
� 

)88 (  
ω� = �P�

� + P�
� 

)89 (  α� = tan��(
P�

P�

) 

)90 (  α� = tan��(
P�

P�

) 

)91 (  α� = tan��(
P�

P�

) 

.دهدصورت مجزا نشان میدیاگرام تخصیص کنترل را به، بلوك2شکل 

 بلوك دیاگرام تخصیص کنترل  -2شکل 

  

دیاگرام  ،  3شکل   مبلوك  نشان  را  پهپاد  این  دهد.    یکنترل  در 

ابتدا حالتبلوك بلوكدیاگرام،  هاي «تحریک کامل»،  هاي سیستم وارد 

و   می«زیرتحریک»،  ضرایب»  «تحریک  «محاسبه  بلوك  در  شوند. 

) روابط  طبق  (32کامل»،  و  مجازي35)  کنترل  قوانین   ،(3F   3  وτ    به

م (.  دنیآیدست  روابط  اساس  بر  پارامتر»،  «محاسبه  بلوك  تا  40در   (

)، مقادیر ضرایب قانون کنترل حالت لغزشی براي بخش زیرتحریک  45(

بلوك  دست میبه با روابط (آید. در  )،  34) و (33«زیرتحریک»، مطابق 

مجازي کنترل  م  2τو    1τ  قوانین  دست  قوانین  .  دنیآیبه  نهایت،  در 

پهپاد وارد قسمت تخصیص کنترل  به همراه مشخصات  کنترل مجازي 

بهینهمی مسئله  قسمت،  این  در  (شوند.  مقادیر  76سازي  و  شده  ) حل 

با روابط (هاي زاویهسرعت ) تا  86اي روتور و زوایاي سرو روتور مطابق 

  .شوند) محاسبه می91(
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  کننده پهپادبلوك دیاگرام کنترل -3شکل 

 

  شبیه سازي نتایج   - ۴

ا کنترل  ن یدر  افزار  بخش،  نرم  محیط  در  پیشنهادي  کننده 

MATLAB    میشبیه کنندهشود.  سازي  کنترل  مرتبه  مد  ابتدا  لغزشی 

اند  به دست آمده  ا و خط  ی با استفاده از روش سع  ب ی دوم که در آن ضرا

به آن    3سپس با استفاده از الگوریتمی که در بخش    .شده است  یطراح

کنترل ضرایب  شد،  بهپرداخته  میکننده  کننده    .آیددست  کنترل  و 

کند. می  پیدا  بهبود  در   مذکور  نتا  انتهاي  و  دوم  کننده    جی فاز  کنترل 

حالت در  دوم  مرتبه  مد  ضرا   ی لغزشی  روش    ب یکه  خطا    سعی از  و 

آمده  هب  حالتو  دست  ضرا  یدر  الگور   بی که  نظر    تمیاز  این  مورد  در 

  . خواهد شد  سهیاند با هم مقادست آمدهبه پژوهش

قرارگیري   موقعیت  به  مربوط  سایر  پارامترهاي  و  موتورها 

  آورده شده است.  2و جدول  1در جدول  پارامترهاي مربوط به پهپاد

  

  هامشخصات موتور و ملخ  -1 جدول

٠/٨ (�)���  ٣٢/٠ �� 

0  r��(m) ٠/٣ C� 

۵٠/٠ -  r��(m) ٠/٠۵ r(m) 

0  r��(m) ٠/٠٠٧٩ A(m�) 

0  r��(m) ٠/١٩ r��(m) 

  

  جدول مشخصات عمومی  -2 جدول

١٠/٠  �� = �� = �� ١٠/١  ����(��) 
٠٢۵٢/٠  L� = �� ٨/٩  g(m/s�) 

١٢/٠  L� ٢٢۵/١  ρ(kg/m�) 

٢٢/١  I��(kg. m�) ٢٢/١  I��(kg. m�) 

   ٢/٢  I��(kg. m�) 

  

از   مس  ، هایطراح  جی نتا   ی بررسپیش  به  ی  مرجع  ریابتدا    پهپاد که 

  ی طراح ي ابه گونه  ریمس ن یا گیرد.مورد بررسی قرار می، شده استداده 

  ،3شکل    .را شامل شود  پهپادو بال ثابت    گذر  هايحالت  که   شده است 

بعدونم سه  م  پهپادمرجع    ریمس  يدار  نشان  با  دهدیرا  مرجع  مسیر   .

انتخاب شده است. در این مسیر مرجع، هدف این    ]17[الهام از مرجع  

دي پرواز کند. در ادامه، حرکتی افقی  واست که پرنده ابتدا به صورت عم

محور   راستاي  محور    xدر  راستاي  در  افقی  حرکت  داشته    yو سپس 

  دي بنشیند.وباشد. در نهایت، پرنده به صورت عم

  

 
 پهپادمرجع  ریمس ينمودار سه بعد -4 شکل

 

معمولی   مدلغزشی مرتبه دو روشپیشنهادي با    روش ، عملکرد  حال

در  گیردمیقرار    مقایسه مورد   ترتیب  به  روتورها  و  پهپاد  مشخصات   .

حرکتی    2و    1جداول   سناریوي  یک  این،  بر  علاوه  است.  شده  آورده 

در  براي پوشش هر سه حالت پرواز انتخاب شده است.    4مطابق شکل  

شود    يدر زمان صفر وارد حالت پرواز عمود  دی پهپاد ابتدا با  و،یسنار   نیا

حال در  ارتفاع    یو  به  دارد،  قرار  شناور  حالت  در  برسد.    يمتر  30که 

ثان  در  تبد   د یبا   ،30  هیسپس،  به حالت کروز  و    لیاز حالت شناور  شود 

  حرکت کند.  xمتر در امتداد محور    10قبل از بازگشت به حالت شناور،  

تبدیل شود    باید از حالت شناور به حالت کروز  ،50  ثانیه، در  پس از آن

شناور،   حالت  به  بازگشت  از  قبل  محور  20و  امتداد  در  حرکت    yمتر 

دي شود تا  وباید دوباره وارد حالت پرواز عم ، 80 ثانیهکند. در نهایت، در 

  .روي زمین فرود آید

  

 
  نمودار ردیابی موقعیت پهپاد -5شکل 

  

  
پهپاد گیري جهت ردیابینمودار  -6کل ش  

 

شکلهمان در  که  کنترل  6و    5هاي  طور  است،  کننده مشخص 



 

 
47  

 

شر
ن

 هی
س 

ند
مه

 ی
کان

م
ی 

 ک
بر

ه ت
گا

ش
دان

ی
 ز،

ه پ
ار

شم
اپ ی

 ی
10

9
د 

جل
 ،

54
ه 

ار
شم

 ،
4

ن، 
تا

س
زم

 ،
14

03
ه 

ح
صف

 ،
39-

48  
– 

ی
ش

وه
پژ

 
ل

ام
ک

یم -
 لاد

حب 
م

یم ی
ق 

زان
ر

 
س

و 
 دی

رم
اک

ضا 
در

حم
م

ی 
 

تر موقعیت و  پیشنهادي نسبت به مد لغزشی مرتبه دوم معمولی، سریع

کند. همچنین،  گیري (زوایاي رول، پیچ و یاو) مرجع را ردیابی میجهت

کنترل دنبالپاسخ  خطاي  داراي  فراجهشکننده  و  ناچیز  هاي  کنندگی 

دوم   مرتبه  لغزشی  روش  در  که  است  حالی  در  این  است.  کوچکی 

فراجهش میمرسوم،  دیده  بزرگی  لغزششود.  هاي  کنترل  طرح    یدر 

ضرا  مرسوم،  دوم  ز  بیمرتبه  بخش  لغزش  صورت  به  کیرتحر ی سطح 

  ن ی که ا  شودیموضوع باعث م  نی . اشوندیدلخواه و ثابت در نظر گرفته م

نتبه  ب یضرا  در  و  نشوند  انتخاب  مناسب  حلقه    ستمیرفتار س  جه،یطور 

به تغ  ژه یو بسته،  فراجهش  ر،یمس  رییدر لحظات  با  نباشد و    ي هامناسب 

پ کنترل  طرح  در  شود.  همراه  لغزش    ب یضرا   ،يشنهادی بزرگ  سطح 

ز تحل  ک یرتحر ی بخش  اساس  د  لیبر  در    ک ینامیرفتار  لغزش  سطح 

م   ی کینزد انتخاب  آن  تعادل  نتشوندینقطه  در    ب یضرا   جه، ی. 

بهکنترل تغ  بی ضرا  ژه یوکننده،  از  و  شده  اصلاح  علامت،    راتییتوابع 

بعدي حرکت پهپاد  نمودار سه  7شکل  .  شودیم  يریو بزرگ جلوگ  ع یسر

بهبود با استفاده از روش لغزشی مرتبه دوم  نیز روش لغزشی  را  یافته و 

    .کندبعدي مرجع مقایسه میمسیر سه در مرتبه دوم معمولی 

 
  با استفاده از دو کنترل کننده  پهپادت سه بعدي کحر -7 شکل

 

این شکل می از  نتیجه گرفت که روش  به طور کلی،  لغزشی  توان 

آن   به روش معمولی  نسبت  بهتري  یافته داراي دقت  بهبود  دوم  مرتبه 

کنترل این  ضرایب  که  آنجایی  از  دیگر،  طرف  از  توسط  است.  کننده 

کننده به آن پرداخته شد،  الگوریتم خاصی که در بخش طراحی کنترل

میبه طراحی  دست  روند  یافته  بهبود  دوم  مرتبه  لغزشی  کنترل  آیند، 

لغزشی معمولی دارد. زیرا در روش معمولی،  آسان به روش  نسبت  تري 

همواره با استفاده از سعی و خطا باید ضرایب را در بهترین حالت ممکن  

بر و داراي خطا است. اما در این روش بهبود  تنظیم کرد که امري زمان

گونه به  و  الگوریتم خاص  شود که  اي محاسبه مییافته، ضرایب توسط 

کننده را  دهد و هم بهترین دقت کنترلهم زمان طراحی را کاهش می

  .دهدارائه می

  ، مشخص شد  پهپاد  يارائه شده برا  یکینامیهمانطور که از روابط د

ا  منظور  به  راستا  پهپادحرکت    نکهیهمواره  زاو  ی خط  ي در    ي ا  ه ی و 

به کار رفته شده در    يموتور ها  سروو  ي ایاست تا زوا   از ین   ، محقق شود

مقاد  زین   پهپاد گ  یمطلوب   ری در  ا   شوند.  کنترل  و  رندیقرار    ،رو  نیاز 

تخص  یخروج همراه    ي ایزوا  که   کنترل  صیقسمت  به  ها  موتور  سرو 

    .داده شدند ش ینما  9 و 8 يدر شکل ها زین   ،باشد ی آنها م هی سرعت زاو

  

 
  زوایاي سروو موتورها -8 شکل

 

 
  اي موتورهاسرعت زاویه  -9 شکل

 
نشان داده    10  در شکل  زی ن   مقادیر کنترل مجازينمودار    ،نیهمچن

گواه بر عملکرد    نیزشکل    نی مشخص شده در ا  يمحدوده ها  .شده است

  . باشدیها مکنترل کننده ح یصح

 

 
  مقادیر کنترل مجازي -10 شکل

 

  کند.کننده را مشخص میعملکرد کنترل درصد بهبود، 3جدول 

 

  کنندهعملکرد کنترل درصد بهبود -3 جدول

  4 /2%   درصد بهبود میانگین مربعات خطاي موقعیت

 10 /4%   گیري درصد بهبود میانگین مربعات خطاي جهت

 درجه 14  گیري  هاي جهتمقدار کاهش حداکثر جهش

 ثانیه 4  موقعیتمقدار کاهش حداکثر زمان همگرایی 

 

 گیري نتیجه - ۵

شدن  کجروتور با مکانیزم  در این مقاله، ابتدا دینامیک یک پهپاد سه

به روتورها  تمامی  بهینه  براي  ردیابی  استراتژي  یک  سپس،  آمد.  دست 
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مدل   استراتژي،  این  در  شد.  پیشنهاد  پرنده  مسیر  ردیابی  براي  جدید 

و   تحریک»  «تمام  شد:  تقسیم  زیرمدل  دو  به  پرنده  دینامیکی 

کنترل همچنین،  براي  «زیرتحریک».  دوم  مرتبه  لغزشی  مد  کننده 

بهزیرمدل شد.  طراحی  لیاپانوف  نظریه  طریق  از  بهبود  ها  منظور 

مدل  کنترل به  مربوط  لغزشی  سطوح  پارامترهاي  پیشنهادي،  کننده 

دست آمدند که پایداري مجانبی دینامیک  اي بهگونهفرعی زیرتحریک به

یک   این،  بر  علاوه  تضمین شود.  تعادل  نقطه  نزدیکی  در  لغزش  سطح 

به   مجازي  قوانین کنترل  تبدیل  براي  کنترل جدید  تخصیص  الگوریتم 

زاویهسرعت نتایج  هاي  شد.  ارائه  سروموتورها  زوایاي  و  روتورها  اي 

پهپاد  شبیه که  داد  نشان  سرعت    پروانه کجسازي  و  دقت  نظر  از 

به کنترل بهتري نسبت  کننده مد لغزشی مرتبه دوم  همگرایی، عملکرد 

   .معمولی دارد
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