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 براي نشست يك پهپاد PILر غيرخطي و تست گطراحي خلبان خودكار با استفاده از كنترل
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 چكيده

با  ي پايداري و دستيابي به عملكرد مناسب در اجراي فرامين را دارد. هاي با اهميت اجسام پرنده است كه وظيفه شك يكي از بخش پرواز بيي كنترل  سامانه
در راستاي هاي ساختاري و پارامتري اجسام پرنده، در كنترل پرواز رويكردهاي كنترلي متنوعي  و عدم قطعيتبودن توجه به ديناميك غيرخطي و متغير با زمان 

در اين مقاله طراحي نرم افزار خلبان خودكار به روش شود.  سازي استفاده مي ها و خطاي مدل عملكرد مناسب و كم اثركردن عدم قطعيت رسيدن به پايداري،
، TMS320F28335با پردازنده  DSPمرحله توسعه يافت. همچنين، با استفاده از سخت افزار  دوديناميك براي نشست يك پهپاد در  ر غيرخطي وارونگكنترل
سازي با معادلات غيرخطي  زمان حقيقي صورت گرفت. نتايج شبيه PILست نرم افزار خلبان خودكار غيرخطي وارون ديناميك تا مرحله تسازي و  پياده
  .كند سازي را تأييد مي پياده كنترل طراحي شده و تست درجه آزادي زمان حقيقي، عملكرد مناسب شش

 .حقيقي ، خلبان خودكار، زمانغيرخطي ديناميك نشست خودكار، فلر، وارون :يديكلواژه هاي 

  
Autopilot Design Using Nonlinear Control and PIL Test for Landing a UAV 
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Abstract 
Undoubtedly, the flight control system is one of the most important parts of an aeronautical vehicles that has duty of stability and 
achieve good performance in execution of commands. In flight control according to nonlinear dynamics, time varying and structural 
and parametric uncertainties of aeronautical vehicles, various control approaches use to achieve stability, good performance and 
reduce the effect of the uncertainties and modeling error. In this paper, autopilot software design were developed using nonlinear 
dynamics inversion controller to landing a UAV in two stages. Also, with using DSP hardware and CPU TMS320F28335, nonlinear 
dynamics inversion autopilot software were implemented and tested to real time PIL stage. Finally, nonlinear six-degree-of-freedom 
simulation results at real-time, confirm proper performance of implementation. 
Keywords: Auto Landing, Flare, Nonlinear Dynamics Inversion, Autopilot, Real time. 

  
 

  مقدمه - ١
، نشست و ارتفاعر د نظارت مانند آميز  موفقيت وظايف انجام براي

 هدف. است ضروري خودكاردقيق خلبان سيستم يك ،برخاست خودكار
 دنبال براي پهپاد مداوم هدايت پهپاد، در خودكار ازخلبان استفاده

 هاي ايستگاه از برخي طريق از حركت يا و مرجع، مسيرهاي كردن
 ديناميك در بالا ي مرتبه هاي غيرخطي به باتوجه. است راه بين هوايي
 از بسياري هموار، مطلوب مسير روي ناوبري تضمين منظور  به ،پهپاد

 فازي، منطق عصبي، يها شبكه ،PIDرگكنترل مانند كنترل هاي تكنيك
Hرگوكنترل لغزشي، مد كنترل ، استفاده خودكار خلبان سيستم در 

 ي عمده بخش دو ارايخودكار د خلبان سيستم ].١[است شده
 چشم عنوان  به حالت گر مشاهده .است رگكنترل و حالت گر مشاهده
 الگوريتم و رهاحسگ شامل معمولاً و كند مي عمل سيستم وگوش

 واقعي زمان در رهاحسگاز شده خوانده اطلاعات. است حالت تخمين
 مشخص را وسيله پرنده فعلي وضعيت كه حالت تخمين الگوريتم براي
 محاسبات هك كنترل قانون براي ها وضعيت. شود مي فرستاده كند مي

وسيله ارتفاع و وضعيت موردنظر حفظ  براي كنترل سطوح تصحيح
 .]٢[شود يمدهد، فرستاده  را انجام مي پرنده

 MP2 228هاي خودكار  اي از خلبان هاي ميكرو مجموعه خلبان
. خلبان خودكار ]٢[دهد يمرا براي هواپيماهاي با بال ثابت و دوار ارائه 

MP2028g يابي نقاط  جهت ،تثبيت ارتفاع، تثبيت سرعت سير هوايي
خودگردان ازجمله  صورت بهرود انواع مختلفي از برخاست و ف ومسير 

پرتاب با دست، پرتاب با طناب از يك ارتفاع، برخاست از باند فرود، 
اين خلبان  .]١[كند يم فرود واماندگي عميق، و غيره را پشتيباني

سنج فشاري و  محوره، ارتفاع ، ژايرو يا شتاب سنج سهGPSداراي  خودكار
  ].٣,٤[باشدمي رهاي فشاري سرعت سير هوايي حسگ
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خودكار تجاري  هاي يكي ديگر از خلبان Piccoloخودكار  خلبان
ر فشار ديناميكي و حسگژايرو و شتاب سنج، يك  سهداراي كه  است
يك ايستگاه كنترل  ،خلبان خودكاراين ر فشار هوا است. حسگيك 

  .]١[كند خلبان خودكار را پشتيباني ميزميني با چندين 
بدون  ،دهاي كوچك و يا ميكروبراي پهپا Kestrelخودكار  خلبان

 حسگري كامل  شامل مجموعهو طراحي شده  GPSي  مودم و گيرنده
محوره،  سهاي  ر سرعت زاويهحسگمحوره،  سهاينرسي شتاب سنج 

ر حسگ(ارتفاع) و يك ر فشار استاتيكيحسگمحوره، يك  دومغناطيس 
برخاست و فرود خودگردان، و  بوده(سرعت سير هوايي) فشار ديناميكي

  ].١,٢[را پشتيباني مي كنداي، و تثبيت سرعت و ارتفاع  ناوبري نقطه
رهاي مادون قرمز در حسگ شامل Paparazziخلبان خودكار 

واحد سنجش  عنوان بهفرض  پيش طور بهاست كه  GPSتركيب با 
تواند به  ، ميافزار نرمي  بواسطه اين خلبان خودكارشود.  استفاده مي

رديابي مسير هوايي، برخاست و فرود خودكار، و تثبيت ارتفاع دست 
ه به هرگونه واقعاً يك خلبان خودگردان و بدون تكي  Paparazziيابد. 

داراي بسياري از ملاحظات ايمني در  بوده و ايستگاه كنترل زميني
ي كنترل راديويي، خارج از  رفته شرايطي مانند سيگنال ازدست

  .]٢[باشد يمغيره رفته، و  ازدست GPS، شده فيتعري از پيش  محدوده
هليكوپترها و  ازجمله پرنده، در وسايل APM 2.6خلبان خودكار 

شود.  چند روتوره با بال چرخشي و بال ثابت استفاده مي پرندهوسايل 
گيري  ي اصلي و واحد اندازه اين خلبان خودكار شامل پردازندهرد ب

، مسافت GPSهايي براي  يال، پورتپورت سر ٤اينرسي است كه داراي 
نماي خارجي، و يك  سيم، ماژول توان و اتصال به قطب سنج راديويي بي

است. اين خلبان خودكار قادر به برخاست و فرود  USBپورت 
گيري از راه دور، و  خودگردان، ناوبري ايستگاه هوايي، دو روش اندازه

در صورت  دهد يمزه افزار است كه اجا داراي يك ساختار ايمن در سخت
  ].٣[از دست رفتن سيگنال راديويي، هواپيما به پايگاه پرتاب بازگردد

به درك تكنولوژي زمان واقعي بر مي گردد.  HIL١دليل استفاده از 
 شده دادههاي نمايش  يستمسافزار در حلقه،  سازي سخت يهشبدر يك 

افزار در  سخت"و بخش واقعي "نرم افزار"سازي شده يهشبشامل بخش 
حال بر  يندرع ،افزار در حلقه ي سخت تراشهسازي  يهشب است. "حلقه

با  شده يطراح افزار نرميا  افزار سختي  يچيدهپهاي  يستمسروي 
هاي  سه نوع عمده از روش .]٦[رهاي موجود، تمركز داردگميكروكنترل

سازي  شبيه عنوان بهتواند  ، ميHILسازي  شبيه ازجمله ،سازي شبيه
تعريف شوند.  ٣SILسازي شبيهيا  و ٢)MILسيستم يا مدل در حلقه (

ي شكست،  ينههزي تست،  ينههزهاي  ، چالشتست واقعيهنگام 
يري را داريم. در چنين تكرارپذيري، تغييرات سيستم و پذ دسترس

 HIL توسط تست يك روش قدرتمند است. HILسازي  يهشبشرايطي 
ي كارايي بيشتر و  توسعهت و قابليت اطمينان، ي افزايش كيفيفاكتورها
سازي  يهشب ي را به همراه دارد.نوآورها براي  ينههزو  خطراتكاهش 

HIL ازجملههاي كنترل  يستمسي  توسعهگسترده در  طور به 
هاي توليد  يستمسآلات صنعتي،  ينماشهاي تجهيزات پزشكي،  سيستم

  .]٥,٧[شود و كنترل فرايند استفاده مي نيرو(برق)، هوا و فضا، خودرو
 نشست خودكارمنظور  ر غيرخطي بهگدر اين مقاله ساختار كنترل

ديناميك در ساختار كنترل پرواز   يك پهپاد بيان و بر روي كاربرد وارون
                                                             
1 Hardware in the Loop 
2 Model-in-the-Loop 
3 Software-in-the-Loop 

با استفاده از دو حلقه داخلي و خارجي نشست تاكيد خواهد شد. كنترل 
  شود. انجام مي

 با پردازنده DSP با استفاده از سخت افزارر طراحي شده، گكنترل
TMS320F28335 ،گردد سازي و در زمان حقيقي تست مي پياده. 

معادلات ديناميكي زير است. در بخش دوم  صورت بهساختار مقاله 
نشست ر غيرخطي وارون ديناميك براي گكنترلو  تشريحجسم پرنده 

سازي خلبان خودكار و  گردد. پياده ميطراحي در بخش سوم  پهپاد
  شود. گيري ارائه مي نتيجه تيدرنهاو  چهارمسازي در بخش  شبيه

  

  پرنده معادلات ديناميكي جسم - ٢
كننده و تحليل است. يك  سازي گام مهمي در طراحي كنترل مدل

شود. در اين  تر مي كننده دقيق مدل ديناميكي دقيق منجر به كنترل
 است.  ه آزادي يك پهپاد نوعي انجام شدهدرج ششسازي بخش مدل 

 در دستگاه مختصات بدنهو همچنين معادلات مومنتوم معادلات نيرو 
  ]:١٢- ٨[باشد صورت زير مي به
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,در معادلات بالا،  ,A A AZ Y X  نيروهاي آيروديناميكي بر واحد جرم
,در جهت محورهاي بدنه،  ,T T TZ Y X  نيروهاي پيشرانش بر واحد جرم

,در جهت محورهاي بدنه ناشي از تراست و  ,z y xg g g هاي  شتاب
,گرانش در راستاي محورهاي بدنه هستند. همچنين،  ,w v uيها مؤلفه 

r , ,سرعت، q pهاي رول و پيچ و ياو حول محورهاي بدنه، ترتيب نرخ به
, ,ψ θ  ،1زواياي اويلر 9, , c c ثوابت اينرسي وengh اي  سرعت زاويه

  باشد. بدنه مي  xجرم چرخشي موتور حول محور
تر است  آيروديناميك، راحت سازي در برخي از كاربردها، براي مدل
تا سرعت بدنه با سه متغير حالت   ,  , V α β جاي بردار سرعت  به

معمولي  ,  ,u v w  توصيف شود. انتقال بين  ,  ,u v w  و  ,  , V α β

 باشد: صورت زير مي به
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 نظر صرفو با  )٩(در معادله  )٣(تا  )١(كردن روابطبا جايگزين 
كوچك، معادله نيرو در محورهاي باد  جملاتكردن از بعضي از 

  آيد: صورت زير بدست مي به
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  سازي كرد: صورت زير مدل توان به نيروي پيشران موتور را مي
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max tT T
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

 
  

 
  

است  گاز دستهكنترل  tاست موتور، تربيشينه  maxTكه در آن، 

كند. غيير ميت 1تا  0كه از
0




نسبت چگالي در ارتفاع به چگالي سطح 

سازي عملگرهاي الويتور، ايلران، رادر  باشند. براي مدل استاندارد دريا مي
  شود: ميصورت زير استفاده  و سرو موتور از يك سيستم مرتبه اول به

)١٤(  1

1actuatorTF
Ts




  

  تأخير است. Tكه در آن، زمان
  

  ديناميك كنترلر غيرخطي وارون - ٣
 غيرخطي سنتزي كنترل طراحي روش يك ديناميك  وارون

 ذاتي هاي ديناميك درآن كه است پسخور سازي خطينظريه  براساس
 توسط شده  انتخاب مطلوب ديناميك با و حذف ديناميكي سيستم يك

وارون ديناميك در تعداد زيادي از مسائل  .]١٣[گردد مي جايگزين طراح

  .]١٥و١٤[آميزي بكار رفته است كنترل پرواز بطور موفقيت
يك سيستم كنترل پرواز مستقل مبتني بر روش  ]١٦[در مرجع 

ديناميك براي هليكوپتر بدون سرنشين كوچك طراحي شد.  وارون
كنترل كننده پرواز شامل حلقه داخلي كنترل وضعيت، حلقه مياني 
كنترل سرعت و حلقه خارجي كنترل موقعيت است. در اين مقاله، 

هاي  ويژگيطراحي و سپس عملكرد و  PIهمچنين يك كنترل كننده 
دهد  سازي نشان مي دو روش كنترلي با هم مقايسه گرديد. نتايج شبيه

  كه هر دو روش كنترلي داراي عملكرد مطلوب هستند.
خطي بر روي يك پهپاد كوچك  استفاده از كنترل غير ]١٧[در 

تاكيد گرديد. مدل كامل غيرخطي براي اين پهپاد به عنوان يك 
حلقه ديناميك سريع بنا شد. روش  سيستم غيرخطي براي استفاده در
ديناميك انتخاب و براي  ر وارونگپسخور حالت براي طراحي كنترل

سازي، يك الگوريتم جبران  جبران اغتشاشات خارجي و خطاي مدل
كننده تطبيقي كه همزمان يك تخميني از ضريب خطا و اغتشاشات 
خارجي را كه تضمين كننده پايداري است ارائه گرديد. نتيجه 

سازي نشان دهنده اين است كه كنترل كننده داراي زمان پاسخ  شبيه

جبران خودكار اغتشاشات  كوتاه و فراجهش كوچكي است و به سرعت با
 شود. خارجي، پارامترهاي خطا و غيره همگرا مي

با كنترل تطبيقي مدل مرجع از  ير كه تركيبگدو كنترل]١٨[در 
خروجي يك هواپيما در حضور رديابي  برايديناميك است،  روش وارون

گرديد. و اختلالات غيرخطي ناشناخته طراحي  قطعيت پارامتري عدم
براي مقاوم كنترل  از ترم ورودي نامعلومهمچنين با توجه به 

از كنترل كننده وارون  ]١٩[در .استفاده شده است سيستمپايدارسازي 
 رديناميك با شناسايي مدل براي تعقيب مسير در حالي كه عملگ

هواپيما دچار نقص شده است استفاده گرديد. طراحي قوانين كنترل نيز 
اي  هاي زاويه بر اساس چهار حلقه موقعيت، مسيرپرواز، وضعيت و نرخ

  شكل گرفته است.
 ديناميك  وارون از پهپاد خودكار نشست براي تحقيق، دراين
 حلقه رگكنترل. شود ميبا دو حلقه داخلي و خارجي استفاده  غيرخطي

 و كند مي كنترل را سرعت همچنين و بدنه اي زاويه هاي نرخ داخلي
 به دستيابي منظور  به گاز  دسته و عملگر هاي فرمان آن هاي خروجي

 حلقه براي را هدايت هاي فرمان خارجي حلقه. باشند مي مقاديرمطلوب
 و جانبي سرش پيچ، ايه هيوزا آن، هاي ورودي و كند مي فراهم داخلي

. هستند بدنه اي زاويه نرخ مقاديرمطلوب آن، هاي خروجي و بوده غلت
 از مطلوب پيچ زاويه خطي، غير تبديلات يكسري از استفاده با همچنين

 مطلوب سمت زاويه از مطلوب رول زاويه ، گلايد ازشيب انحراف و ارتفاع
  .]١٣[آيد مي بدست فرود باند از جانبي انحراف از مطلوب سمت زاويه و

  

  حلقه داخلي - ١-٣
,(اي بدنه هاي زاويه در حلقه داخلي، نرخ   ( ,r q p و همچنين

3شود. متغيرهاي حالت ) كنترل ميV(سرعت
2 x R و ورودي كنترل

3u R ١٣[كنيم صورت زير تعريف مي را به[:  
)١٥(      2 , , ,  ; ,

TT
e a rx p q r u      

توان معادلات  ميباشد. رادر ميr ايلران وaالويتور،eآن،  كه در
  صورت زير نوشت: اي بدنه را به هاي زاويه نرخ غيرخطي مربوط به 

)١٦(  2 2 2 2 2. .
a

x f f x g u    

2كه در آن پارامترهاي 2 2, ,
a

f f g:عبارتند از  

)١٧(   
 

 
 
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2 2
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  صورت زير نوشت: توان به را مي )١٦(معادلهبنابراين 
)٢٠(     

2 22 .x xx f x g x u     

ومتغيرهاي حالت كامل  xكه در آن، 
2x

g  مقادير مجازx .است 

)٢١(  
2 22 2 2 2. ;

ax xf f f x g g    

هاي حالت و كنترل و چينش مجدد، قانون كنترل  با جداسازي ترم
 باشد: صورت زير مي به



 

 ٢٢٢ 

ان
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ط
 

طي
رخ

 غي
گر

ترل
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از 
ده 

تفا
 اس
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.... 

)٢٢(   
2 2

1
x i xu g v f   

رابطه باشد. با جايگزيني  يك ديناميك توصيفي مي ivكه در آن 
 داريم: )١٦(معادله در  )٢٢(

)٢٣(   
2 2 2 2

1
2 .d

x x x i x ix f g g v f v       

2
dx  صورت زير تعيين كرد: توان به ميرا  

)٢٤(   2 2 2.
c

d
innerx K x x   

كه در آن، 2 , , 
c c c cx p q r ي حلقه داخلي سيستم فرمان ورود

  صورت زير است: يك ماتريس مربعي به innerKكنترل بوده و

)٢٥(  
0 0

0 0

0 0

p

inner q

r

K

K K

K

 
   
  

  

  آيد:  زير بدست مي صورت بهبنابراين معادله كنترل 
)٢٦(   

2 2

1
2
d

x xu g x f   

 

  تثبيت سرعت -٢- ٣
 كنترل گاز دسته ازطريق تراست توسط سرعت نشست، هنگام

 را سوخت تغذيه و داده حركت را موتور گاز  دسته عملگريك  .شود مي
  :داريم اول مرتبه خطا هاي ديناميك اعمال با .كند مي فراهم موتور براي

)٢٧(   V cV K V V   

حالت و جملات سرعتي مرجع است. با جداسازي  cVكه در آن 
  كنترل و چينش مجدد داريم:

)٢٨(  . V V t Vf g b   

  آيد: بدست ميگاز  دستهكنترل )٢٨با معكوس كردن معادله (
)٢٩(   1

t V V Vδ g b f   

  كه در آن:

)٣٠(  

   

 

 

cos .cos . . sin . .

sin .cos .

cos .cos .
;

z

Ax x A y y

V

A z

max
V V V c

F m g F m g
f

m

F g

m
T

g b K V V
m

  

 

 

  





  

  

  

,هاي  حلقه خارجي براي كنترل حالت -٣- ٣ , θ  
آهسته هاي حالت منظوركنترل  به كننده كنترل حلقه، اين در 

θ,  β,   3حالت متغيرهاي. ]١٣[شود مي طراحي
1x Rصورت  به را 

  :كنيم مي تعريف زير
)٣١(   T1x θ,  β,    

صورت زير  فضاي حالت بهرا در فرم توان معادلات غيرخطي  مي
  :نوشت

)٣٢(  1 1 1 2 1 2 1. . 
a g

x f g x g x f     

1h،1g،1a پارامترهاي آنكه در 
g،1g

f د:شون ميزير تعريف فرم  به  

)٣٣(    1

1

1
1

0

[ .cos .sin . . ( .sin1
, . 

cos . sin .sin . ) ]

0

x

y z

T q S cos C
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C CmV
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)٣٤(  1

0 cos sin

sin 0 cos
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)٣٦(  1

0

( cos .sin .sin cos . .cos
. 

sin .sin .cos .cos )

0

g
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f

V

     
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1x
C،ضريب نيروي محوري

1y
C ضريب نيروي عرضي و

1z
C  ضريب

  باشند. كه عبارتند از: نيروي عمودي مي

)٣٧(  
 

 

1 0 0

1

1 0 0

0 0

cos sin

cos cos sin cos sin

sin ( sin ) cos

sin cos

sin cos C cos sin sin
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y D D Y
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  
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   

  
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با استفاده از  پهپادبراي هدايت  2xطراحي ورودي كنترل  ،هدف
1شده دادههاي  تعقيب فرمان

dxصورت  توان به را مي)٣٢(معادله باشد.  مي
  زير نوشت:

)٣٨(     
1 11 2 .x xx f x g x x     

متغيرهاي حالت كامل  بوده و  xكه در آن، 
1x
fو

1x
g :عبارتند از  

)٣٩(  
1 11 1 1 1;

g ax xf f f g g g     

  صورت زير تبديل خواهد شد: بنابراين قانون كنترل به
)٤٠(   

1 1

1
2
d

x o xx g v f   

1توان  باشد. مي يك ديناميك توصيفي مي ovكه در آن 
dx  را

 :فتگرصورت زير در نظر  به

)٤١(   11 1.
c

d
outerx K x x   

كه در آن، 1 ,  ,  
c c c cx     بوده وouterK صورت زير است: به  

)٤٢(  
0 0

0 0

0 0
outer

K

K K

K







 
   
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K , ,( پارامترهاي K K  بنابراين  باشند. طراحي مي هاي ) بهره
  :)١شكل خواهيم داشت (

)٤٣(   
1

1
2 1 1
d d

x xx g x f   
 

  
  گرام بلوكي حلقه آهسته همراه با حلقه سريعادي-١شكل 

  

  تثبيت ارتفاع - ٤- ٣
 :از عبارتند وسيله پرنده عمودي شتاب براي تفاضلي معادله

)٤٤(  . sin .cosx zh a a g     

z ,كه در آن  xa a هاي شتاب بدنه بوده و برابر است با: مؤلفه  

)٤٥(   
     ;      x z

T D L
a a

m m


    

و وسيله پرندهجرم  mنيروي پسا، Dنيروي بالابر، Lكه در آن،
T باشند. براي تعقيب ارتفاع، ديناميك مطلوب  نيروي تراست مي
  صورت زير انتخاب شده است: به
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 )٤٦(   h c h
h K h h K h   
   

با تغيير زاويه حمله از  zaمتعارف، مؤلفه شتاب پرندهوسيله در 
، با دو رابطهيقتدر حقشود.  تنظيم مي چطريق وضعيت پي    

1sin و
h

V
 


براي تعقيب ارتفاع  يازموردنتوان فرمان وضعيت پيچ  مي 

  را محاسبه كرد. بنابراين خواهيم داشت:

)٤٧(  
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  تثبيت زاويه سمت -٥- ٣
. شود مي انجام وسيله پرنده رول زاويه توسط سمت، زاويه تثبيت

 و پيچ وضعيت ،"٢شكل " در شده داده نشان كامل هماهنگ چرخش
 حفظ مرجع مختصات سيستم يك به نسبت را وسيله پرنده رول
 نرخ بنابراين. ماند مي ثابت نرخ يك در سمت زاويه تغيير اما كند مي

  .است چرخش نرخ و هستند صفر تايك طور به واويلر زواياي
  

  
  در يك چرخش پايدار وسيله پرنده-٢شكل 

  
  نيرو در راستاي افقي و عمودي داريم: هاي با توازن مؤلفه

)٤٨(  2 .  . .sinm R L   
)٤٩(   .V R   
)٥٠(  .cosL mg  

  برابر است با: )٤٩(بر  )٥٠(رابطهنرخ زاويه سمت با تقسيم 

)٥١(  . tan
g

V
   

  ):٣شكل داريم(خطاي مرتبه اول براي  با نوشتن ديناميك
)٥٢(   cK     

  : ي به فرم زيرخواهد شدتبديلقانون كنترل بنابراين 

)٥٣(  1
c

V
tan

g
   
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 
  

  

  
  سيستم كنترل تثبيت زاويه سمت-٣شكل 

  

  تثبيت شيب گلايد - ٦- ٣
صورت خودكار شيب  گلايد سيستمي است كه به تثيبت شيب

كند. يك سيستم نشست خودكار نوعي از يك پرتو  گلايد را تعقيب مي

همراه  از زمين به 3oتا2.5oبالا هدايت شده در زاويه  راديويي روبه
اي از پرتو و   گيري انحراف زاويه براي اندازه وسيله پرندهتجهيزات آنبرد 

از مسير شيب، استفاده  وسيله پرندهجايي عمودي  محاسبه جابه
كند  گلايد را قطع مي در يك ارتفاع مشخص مسير  وسيله پرندهكند.  مي

، يك سرعت ثابت و يك وضعيت پيچ و با يك زاويه مسير پرواز ثابت
0حدود 05 5  خواهد كرد. توسط سيستم كنترل خودكار نزول  

و زاويه Vيك نماي ارتفاع از يك منحني مسير نزول با سرعت
. منحني ]١٢و ١١[نشان داده شده است "٤شكل "در مسير پرواز 

Qدارد و تجهيزات پرتو راديويي در نقطه  refمسير مرجع يك زاويه 

از ميان  1tو زمان  Pدر نقطه وسيله پرندهقرار دارند. فرض شده كه 
كند و اينكه نزول خيلي تدريجي است. انحراف  پرتو راديويي عبور مي

نشان داده شده  𝑑௚௦يابد با مسير گلايد مثبت حاصله كه افزايش مي
را اندازه  gsdدامنهو اي است. تجهيزات فرود خودكار، انحراف زاويه

  آورد: را از رابطه زير بدست مي gsdگيرد و  مي
)٥٤(  sings gsd R   

منظور  به وسيله پرندهيك سيستم كنترل خودكار براي مانور 
 شود. به صفر، استفاده مي gsdبرگرداندن

  

  
  گلايد براي نشست خودكار هندسه شيب-٤شكل 

  
را به منحني مسير  gsdكنترل بايد سيستمبراي طراحي يك 

دهد كه مشتق  نشان مي "٤شكل "مرتبط كنيم. هندسه  وسيله پرنده

gsd باشد: ميورت زير ص به  

)٥٥(   .sings refd V     

بنابراين،  gsd t همراه با  )٥٥(معادله  ازگيري  تواند با انتگرال مي
، با شرط اوليه وسيله پرندهمعادلات حالت  1 0gsd t  1در زمانt  كه

استخراج شود. توجه شود ، كند مي برخوردبا مسير شيب  وسيله پرنده
به تغييرات مسير پرواز  gsdمحاسبه شد، حساسيت )٥٥(ازgsdكه وقتي

وابسته است. فرض شده اين اثر در كامپيوتر آنبرد gsRبه بازه مورب
عنوان يك  به refهمراه با  )٥٥(معادلهجبران شده باشد. بنابراين 

 وسيله پرندهعنوان يك متغير حالت اضافه به مدل  هب gsdورودي مدل و
  آيد: صورت زير بدست مي شود. قانون كنترل به اضافه مي

)٥٦(  sin
gs

d
gs

c ref

d

V
  

 
    

 


  

، حلقه كنترل ارتفاع به گلايد شيببه پرتو  وسيله پرنده با برخورد
ر به گكنترلشود. سوئيچ از يك  گلايد سوئيچ مي ه كنترل شيبحلق

منجر  وسيله پرندهمتغيرهاي حالت گذراي بزرگي دربه تواند  ديگري مي
  :مي باشدزير  صورت بهو  نرمي سوئيچ به ،اين عملاجتناب از  براي .شود

)٥٧(      . 1 . c ch cgsK t K t      
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كه در آن،  K t زير و با دو شرط مرزي  بودهزمان  برحسبتابعي
  حل خواهد شد:

)٥٨(     
0@ @ 

1 ; 0
gst t t

K t K t


   

0gs
tگلايد بوده و زمان شروع مسير t  زمان گذر از حلقه كنترل

  باشد. گلايد مي ارتفاع به حلقه كنترل شيب
  

  حالت فلرخودكار -٧- ٣
 يك تا شود مي داده فرمان وسيله پرنده به فلرخودكار، كنترل براي

  :بنابراين. ]١١[پروازكند زميني تماس فلرتا شروع از را مسيرنمايي

)٥٩(   0

0 .   
f

t t

fh h e 




  

0وبوده ارتفاع در بالاي باند فرود h ،كه در آن fh  ارتفاع در شروع
0فلر و  ft 0باشد. وقتي ارتفاع به نور فلر ميزمان شروع ما fh  برسد حلقه

شود و حلقه  كنترل شيب گلايد به حلقه كنترل ارتفاع سوئيچ مي
كار خواهد داد. براي تعيين ثابت  سرعت با ورودي فرمان مشابه ادامه به

0از ارتفاع اوليه زماني فلر fh گيري از  شود. با مشتق استفاده مي
  داريم: )٥٩(معادله

)٦٠(  
 0

0 .
f

t t

fh h
h e 

 




     

0علوم باشدم اگر fh :برابراست با  

)٦١(  
@ 0

0 0t t f
f fh h


    

نرخ نزول در شروع فلر است بنابراين براي يك  0fhكه ييازآنجا
  گلايد معلوم برابر است با: شيبسرعت و 

)٦٢(  0 .sinf refh V   

  آيد: توسط رابطه زير بدست مي fRمسافت ،"٥شكل " با توجه به

)٦٣(  0
.

tan
f

f
r

h
R V 


   

از  fDاگر براي تماس زميني مطلوب باشد كه كمتر از مسافت
فرستنده باشد و اگر فرض كنيم كه h t4درداريم:سد، ر به صفر مي  

)٦٤(  4 V V
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f
f f f

D
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  هندسه مسير فلر-٥شكل 

  

  خودكار خلبانسازي  و شبيه سازي پياده - ٤
سازي سيستم كنترل غيرخطي بر روي  بخش چگونگي پيادهدر اين 

از  سازي به اين صورت است كه نحوه پياده گردد. افزار بيان مي سخت
با پردازنده  DSPافزار  افزار و از برد سخت كامپيوتر به عنوان نرم

TMS320F28335 عنوان خلبان خودكار استفاده شده است. ، به

 RS232افزار، از رابط سريال  زار و سختاف براي ارتباط ميان نرم همچنين
  بهرا  TMS320F28335 پردازنده برد "٦شكل "استفاده شده است.

 خلبان افزار نرم درابتدا. دهد مي نشان خودكار خلبان افزار سخت عنوان
 براي MATLAB استفاده از با غيرخطي ديناميك  وارون خودكار
 از استفاده با سپس گرديد، دتوليبه طور خودكار  نظر مورد پردازنده
 ،TMS320F28335 پردازنده در برنامه JTAGXDS100Ver2 پروگرام

سازي در زمان حقيقي صورت گرفته است. به  پياده .شد ريزي برنامه
افزار به صورت آنلاين براي سخت افزار  هاي در نرم عبارت ديگر داده

خلبان خودكار غيرخطي ارسال و پس از پردازش توسط پردازنده 
TMS320F28335 ،فرستاده  افزار  نرم براي به صورت آنلاين ها داده

  هاي مطلوب را دنبال كند. ند خروجيافزار) بتوا شود تا پرنده (نرم مي
تكنولوژي توان به  مي TMS320F28335هاي مهم پردازنده ويژگياز 
نانو  ٦.٦٧(چرخه زماني مگاهرتز ١٥٠ا ت با عملكرد بالاCMOS  ساخت
دستيابي كانال كنترلي جهت  ٦، بيتي با عملكرد بالا ٣٢ CPU ،ثانيه)

بيت رابط  ٣٢يا  ١٦ بيت كليد امنيتي/ قفل، ١٢٨ ،مستقيم به حافظه
و  SPIيك ماژول  و SCI (UART)ماژول  ٣و  CANماژول  ٢ ،خارجي

كانال مبدل آنالوگ به  ١٦ و(I2C) يك گذرگاه مدار مجتمع داخلي
تجهيزات پيشرفته  ،نانو ثانيه ٨٠نرخ تبديل با  بيتي ١٢ديجيتال 

 HRPWMخروجي  ٦ تا حداكثر ،PWMخروجي  ١٨ تا حداكثر(كنترل
 ٢حداكثر تا ، ورودي ضبط رويداد ٦حداكثر تا ، پيكو ثانيه ١٥٠با دقت 

 ،)بيتي ١٦تايمر  ٩بيتي يا  ٣٢تايمر  ٨حداكثر تا ، رابط تربيع رمز گذار
CPU  را نام برد ويژگي هاي پيشرفته شبيه سازيو  بيتي ٣٢تايمر  ٣با. 

هياول موقعيت در پهپاد سازي، پياده و سازي شبيه در 
   0 0 0 , , 0 , 50 , 500x y h m m m ، گلايد شيب پرتو از آن اوليه فاصله 

برابر 0 75 gsd m ، فرود  باند اياز راست آن جانبي فاصله

 0 50 locd m  در را سرعت بايد رگكنترل همچنين. شد  درنظرگرفته 
2.5refبازاويه گلايد شيب پرتو. كند متر بر ثانيه حفظ 60  ارسال 

0refفرود باند راستاي و شده  زماني بازه درتمام همچنين. باشد مي 
0جانبي سرش زاويه شكل "در ها سازي  شبيهنتايج حاصل از . است

 رغيرخطيگكنترل برنامه حالت دراين. است آمده "١٦شكل "تا "٧
 TMS320F28335  پردازنده باDSP  افزار سخت داخلديناميك  وارون
 يطدر مح سازي شبيه حالتدودر هرشكل. گرديد ريزي برنامه

MATLAB )افزار سخت روي سازي پياده و) افزاري نرمDSP پردازنده با 
TMS320F28335، است شده ترسيم. 

  

  
  TMS320F28335خلبان خودكار با پردازنده  افزار سخت-٦شكل 
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دهد.  زمان را نشان مي برحسبتغييرات ارتفاع  "٧شكل "
دهد، پهپاد و سيستم كنترل طراحي  طور كه اين شكل نشان مي همان
طور  خوبي تعقيب كند. همان هنگام توانسته مسير را به به صورت بهشده 

ر زمان واقعي سرعت پهپاد را گ، كنترلشود ميمشاهده  "٨شكل " در كه
يه پيچ و زاو ارساليزاويه پيچ  "٩شكل "خوبي كنترل كرده است.  به

شكل "و  گردشزاويه  تغييرات "١٠شكل ".دهد پهپاد را نشان مي
زاويه  "١٢شكل "دهد.  تغييرات زاويه سمت را نشان مي"١١

دهد.  يتغييرات زاويه حمله را نشان م "١٣شكل "مسيرپروازي و 
پيداست، اين زوايا در محدوده مجاز قرار  ها همانطور كه از اين شكل

 "١٥شكل "گاز در حين نشست و  تغييرات دسته "١٤شكل "دارد. 
دهد.  باشد را نشان مي تغييرات زاويه سرش جانبي كه در حدود صفر مي

شست زمان حقيقي را انحراف سطوح كنترل پهپاد در ن "١٦شكل "
  دهد.  نشان مي

  

  
 زمان برحسبتغييرات ارتفاع -٧شكل 

  

  
  تغييرات سرعت كلي-٨شكل 

  

  
 تغييرات زاويه پيچ مطلوب و خروجي-٩شكل 

  

  
  مطلوب و خروجي گردشتغييرات زاويه - ١٠شكل 

  

  
 تغييرات زاويه سمت-١١شكل 
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 زاويه مسير پروازي-١٢شكل 

  

  
  تغييرات زاويه حمله-١٣شكل 

  

  
 گاز در حين نشست تغييرات دسته- ١٤شكل 

  

  
 تغييرات زاويه سرش جانبي -١٥شكل 

 

  
  انحراف سطوح كنترل پهپاد - ١٦شكل 

  
افزاري  سختسازي  سازي و پياده شبيهنتايج  ٢٤تا  ١٧هاي  شكل

حضور اغنشاشات باد در محيط  با زمان حقيقيسيستم كنترل در 
MATLB تغييرات ارتفاع برحسب مسافت  ١٧ شكل دهد. را نشان مي

دهد.  نشان مياغنشاشات باد پيموده شده در زمان واقعي را با وجود 
، پهپاد و سيستم كنترل طراحي پيداستاين شكل از طور كه  همان

 ١٨شكل  تعقيب كند.خوبي  هنگام توانسته مسير را به شده به صورت به
نشان انحراف از شيب گلايد در زمان واقعي را با وجود اغنشاشات باد 

 ٢٠ شكلو زاويه پيچ مطلوب و زاويه پيچ پهپاد  ١٩ شكل دهد. مي
تشاشات اغانحراف جانبي از باند فرود پهپاد در زمان واقعي را با وجود 

زاويه  ٢٢ شكل وتغييرات زاويه سمت  ٢١ شكل دهد. باد نشان مي
دهد.  باد نشان مي اغتشاشاتمسيرپروازي در زمان واقعي را با وجود 

در در تمام مراحل نشست  هياوپيداست، اين ز ٢٢ شكلهمانطور كه از 
در زمان پهپاد هاي خطي  سرعت ٢٣ شكل محدوده مجاز قرار دارد.

جهت سرعت باد در محورهاي بدنه در زمان واقعي  ٢٤ شكلو  واقعي
 ٢٤تا  ١٧هاي  همانطور كه شكلدهد. نشان مياعمال به پهپاد را 

با  يآزاد درجه شش يرخطيمعادلات غبا  يساز هيج شبينتاپيداست، 
 سازي پياده ، عملكرد مناسبدر زمان حقيقيباد  اغتشاشاتحضور 

  كند. يد مييتادر اين حالت را سيستم كنترل 
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 در حضور اغتشاشات بادمسافت تغييرات ارتفاع بر حسب  -١٧ شكل

  

  
 در حضور اغتشاشات باد انحراف از شيب گلايد -١٨شكل 

 

  
 اغتشاشات باد با تغييرات زاويه پيچ مطلوب و خروجي -١٩ شكل

  

  
 در حضور اغتشاشات باد انحراف جانبي از باند فرود -٢٠ شكل

  

  
  اغتشاشات باددر حضور  تغييرات زاويه سمت -٢١ شكل

  

  
 حضور اغتشاشاتدر  زاويه مسير پروازي -٢٢ شكل
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 در حضور اغتشاشات سرعت هاي خطي -٢٣ شكل

  

  
 در محورهاي بدنهبه پهپاد باد اعمال شده   هاي سرعت -٢٤ شكل

  

  يريگ جهينت - ٥
در اين تحقيق، كنترل غيرخطي براي نشست خودكار پهپاد با 

سازي  پياده افزار سختاستفاده از روش وارون ديناميك انجام و در 
 MATLABافزار  آزادي غيرخطي در نرم درجه شش گرديد. مدل ديناميكي

سازي  اينرسي، عملگر پياده- هاي آيروديناميك، پيشرانش، جرم با مدل
در  است كهحلقه داخلي و حلقه خارجي شامل دو شد. كنترلر پرواز 

. شوند كنترل مي گردشجانبي و  حلقه خارجي زواياي پيچ، سرش
كنترل گرديد. در نشست ارتفاع و زاويه سمت  ،سرعتهمچنين 

 شده، اعمالهاي  ها نشان داد كه پهپاد قادر به تعقيب فرمان سازي شبيه
با پردازنده  فزارا سختدر سيستم كنترل طراحي شده،  باشد. مي

TMS320F25335 در پردازنده ها  دادهگرديد. از آنجا كه  يساز پياده
 در ليگيرند و قرار ميپردازش مورد  Singleحداكثر با دقت مذكور 

كار باعث خطا اين ، دشو پردازش مي Doubleها با دقت  داده افزار نرم
توان به  سازي را مي روش طراحي سيستم كنترل و شيوه پياده گرديد.

  ديگر استفاده كرد. يا وسايل پرنده پهپادهابراي  يتغيير اندك اراحتي ب
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