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 چكيده

و مقاله مدلهدف از اين آنسازي ديناميكي پهپاد باشد. مدل ديناميك شش درجه آزادي غيرخطي وسيلهمي كنترل ديناميك طولي

. اين مدل شامل معادلات شش درجه آزادي وسيله شبيه سازي شده است MATLABپرنده بال ثابت در محيط سيمولينك نرم افزار 

و گشتاورهاي پرنده، مدل ميو آيروديناميك، پيشرانشسازي نيروها و مدل عملگرها باشد. به كارگيري مدل كامل ديناميك پرنده

ميطولي ديناميكو چند متغيره غيرخطي توانايي كنترل ديناميك  شود. در اين مقاله از وسيله پرنده از نقاط قوت اين مقاله محسوب

براي كنترل ديناميك طولي پهپاد كه شامل كنترل متغيرهاي پيچ، گيرمشتق-گيرانتگرال-كنترل غيرخطي با روش كنترلگر تناسبي

و مي سرعت شدارتفاع هاي محاسبات ساز الگوريتم ژنتيك كه يكي از زيرمجموعهروش بهينه،. علاوه بر اينه استباشد، استفاده

و رابطه گير به مشتق-گيرانتگرال-رلگر تناسبيبراي تنظيم دقيق ضرايب كنتمستقيمي با مبحث هوش مصنوعي دارد تكامل يافته است

وكار گرفته شده است. براي بررسي صحت نتايج، عملكرد كنترلگر پيشنهادي با روش كنترلي اشباع لانه سيله پرنده اي اعمال شده بر

مكه مشابه ديگر مقايسه شد و .طلوب كنترلگر طراحي شده را نشان دادنتيجه مقايسه عملكرد سريع

انواژگدكلي

 گيرمشتق- گيرانتگرال-كنترل تناسبي،ديناميك طولي، پهپاد بال ثابت،الگوريتم ژنتيك
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Abstract 
The goal of this paper is dynamic modeling of UAV and longitudinal dynamic control. The 6 degree of 
freedom nonlinear dynamic model of UAV is developed in SIMULINK part of MATLAB software. This 
model is consisting of 6 degree of freedom dynamic equations, force modeling and aerodynamic torques, 
propulsion modeling and actuators modeling. This paper benefits from applying the entire model of UAV 
dynamic and is capable to design a nonlinear, multivariable control strategy for it. In this paper nonlinear 
control Proportional-Integral-Derivative controller are used for longitudinal dynamic control of UAV that is 
composed of speed, altitude and attitude. Furthermore genetic algorithm as an optimization method is 
applied for PID control coefficient’s tuning. At the end, PID controller is compared with nested saturation 
control that is applied to a same UAV. Simulation Results show fast and desirable performance of proposed 
controller. 

Genetic algorithm, Fixed wing Unmanned Aerial Vehicle, Longitudinal Control, Proportional-Integral-
Derivative control  
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 مقدمه-1

وسايل هوايي بدون سرنشيني هستند كه بدون استفاده از خلبان انساني با استفاده از1پهپاد يا پرنده هدايت پذير از دور

مينيروهاي آيروديناميكي براي پرواز در مسير دلخواه به كار مي شوند يا سيستم هدايت به طور روند. معمولاً از راه دور كنترل

يك1[ گيردخودكار كنترل را بر عهده مي هاي شناسايي، جاسوسي، عمليات پهپاد كوچك بال ثابت شامل].از جمله كاربردهاي

و نجات، عكس و آتشبرداري هوايي، مراقبتعمليات جستجو ميمرزي، عمليات امداد ].2باشد[نشاني

و همچنين عملكرد مقاوم در برابر و ارتفاع و كنترل زواياي اويلر، سرعت هدف سيستم كنترلي ديناميك وسيله پرنده، پايداري

و توجه طراحان را به خود اختصاص غتشاشات بيروني مي باشد.كنترل پرواز همواره بخش عمدها اي از مسايل كنترلي بوده

و پايداري ديناميك وسيله پرنده با مدلداده است. از اين رو تاكنون روش -هاي متفاوت يك وروديهاي متعددي براي كنترل

و چندورودي و غيرخطيبه كار گرفته شده است.هاي چندخروجي يا مدل-يك خروجي  خطي

و تحليل پاسخ روشهاي طراحي كنترلگرهاي كلاسيك از قبيل ريشه 1950در سال و نايكوئيست، يابي، نمودارهاي بود

و جايگزين سيستم هاي كنترل پرواز اتوماتيك براي وسايل هوايي شد. اين روشهاي فركانسي در سيستم ها موفقيت آميز بود

خ و قابل اجرا بودند. با اين حال كنترل كلاسيك در سيستم هاي خطي، زمان ثابت، يك وروديكنترلي به -وبي قابل درك

و طراحي كنترلگر كلاسيك براي سيستم هاي چند متغيره با كوپلينگ بالا محدوديت2يك خروجي مورد استفاده مي باشند

.]3[دارد

دومحققين دانشگاه هوافضاي دانشگاه مانو 2007در سال و3ش استراليا، كنترل بهينه خطي درجه را براي كنترل زاويه پيچ

هايسازهيشبجينتا اتخاذ نمودند. نشدهيريگ اندازهي حالتهانيتخمي برا لتركالمنيازف بااستفادهارتفاع پهپاد بال ثابت 

.]4[نشان دادمقاومت مناسب كنترلگر را در برابر اغتشاشات محيط در مقايسه با كنترلگرهاي كلاسيك

براي پهپاد بال ثابت طراحي شده در آزمايشگاه هوافضاي ملي دانشگاه هند از روش كنترل 2011اي ديگر در سال در پروژه

سازي حاكي از با حذف اثر كوپلينگ بين متغيرها استفاده شد. شبيه رولتطبيقي مدل مرجع اصلاح شده براي كنترل زاويه 

ميو اغتشاشات خارجيهادر برابر نامعينيعملكرد مطلوب كنترل تطبيقي  ].5دهد[نشان

هواپيماي بدون سرنشين به كار گرفته شد. ياوو رولاز روش فيدبك كمي براي كنترل ديناميك خطي زواياي 2011در سال

ي داريوپا مقاومتشيافزا باعث بلكهديبخش بهبودراكيناميديهايژگيو تنهانه فيدبك كمي كنترلرمقاومداد نشانجينتا

.]6شد[ نيز وسيله هوايي

هاي ممتاز اين از ويژگي.باشدميچند خروجي-و چند وروديمتغير با زمان، ديناميك وسايل هوايي به طور كلي غير خطي

و لحاظ نمودن اثرات كوپلينگ بين متغيرها ي ديناميك طولي مقاله به كارگيري مدل جامع ديناميك غيرخطي وسيله پرنده

وسازي مدلسازي ديناميكي پهپاد بال ثابت شامل مدلباشد. مي و نيز مدل گشتاورهاي آيروديناميك، پيشرانش نيروها

گير با ايده روش حلقه بستن مشتق- گيرانتگرال- باشد. در ادامه روش كنترل مدل غيرخطي با كنترلگر تناسبيعملگرها مي

ميترتيبي پياده م شود.سازي ميبا توجه به اينكه و غيرخطي باشد، اثر تغيير يك متغير بر دل ديناميك موردنظر چند متغيره

-بايست اثرات بر هم كنش متغيرها در پياده سازي كنترلگرهاي تناسبيديگر متغيرها غيرقابل صرف نظر است. در واقع مي

1. Unmanned Aerial Vehicle 
2. Coupling  
3. linear quadratic regulator 
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يك-در سيستم هاي يك ورودي گيردر نظر گرفته شود. بنابراين نمي توان به پياده سازي كنترلگرهامشتق-گيرانتگرال

 خروجي اقدام نمود. براي حل اين مسئله روش حلقه بستن ترتيبي به كار گرفته شده است.

و خطا، زيگولزگير از روشمشتق- گيرانتگرال- تاكنون جهت تنظيم پارامترهاي كنترلگر تناسبي نيكلز،-هاي مختلفي مانند سعي

و ... استفاده مي و ورودي ها زياد باشد اين مقدار گرديد، كه جايابي قطب عملي زمان بر بود. در صورتي كه تعداد كنترلگر

توأم با خطاي زيادي خواهد بود. امتياز ديگر اين مقاله استفاده از روش تكاملي الگوريتم ژنتيك براي تعيين پارامترهاي 

ئل پيچيده به صورت موفقيت آميزي عمل نموده باشد. الگوريتم ژنتيك تاكنون بارها در بهينه سازي مسامجهول كنترلگرها مي

و به اين دليل همچنان توجه محققان را به خود معطوف داشته است.  است

ميساختار تحقيق حاضر به اين صورت مي باشد: نخست به مدل شود. سازي ديناميكي وسيله پرنده كوچك بال ثابت پرداخته

ومشتق-گيرانتگرال-در ادامه از كنترلگر تناسبي الگوريتم ژنتيك براي تنظيم ضرايب از گير براي كنترل ديناميك طولي

ميكنترلگرها استفاده مي  شودشود، در انتها به ارزيابي عملكرد كنترلگر پيشنهادي پرداخته

 سازي ديناميكيمدل

د MATLABمدل ديناميك شش درجه آزادي غيرخطي پهپاد موردنظر در محيط سيمولينك نرم افزار اده شده است. توسعه

و جاذبه، مدل اين مدل شامل معادلات حركت شش درجه آزادي، مدل و گشتاورهاي آيروديناميك، پيشرانش سازي نيروها

و مدل عملگرها مي جايي مركز ثقل هواپيما بدنه صلب صرف نظر شده، جهت استخراج معادلات، از جابهباشد. محيط

ميxzهواپيما نسبت به صفحه همچنين  ���( بوده كند) متقارن(صفحه طولي مركزي كه از مركز جرم عبور � ��� � و0 (

 مي باشد. زمين مسطح

 دستگاه هاي مختصات-2-1



��5و دستگاه بدنه�	�	
	��4دستگاه ثابت زمين
�
، دو دستگاه مرجعي هستند كه اغلب براي توصيف معادلات حركت�

مي1يك وسيله هوايي مشابه شكل (اينرسي) دستگاهي است كه داراي چرخش نيست استفاده شوند. دستگاه مختصات زمين

بهو قانون دوم نيوتن در آن صادق نمي به باشد. البته با چنين تفسيري فرض بر اين است كه اثرات چرخش زمين و دور خود

مي7دور خورشيد در بررسي ديناميك هواپيما ناچيز است[ به	�شود كه جهت مثبت محور ]. در دستگاه ثابت زمين فرض

، موازي با جهت محلي جاذبه است به طوري كه جهت مثبت محور ياو و محور ياوبه	�پايين مي ياوبه	
شمال - شرق

دماغه وسيله هوايي، محور ياوبه
�نه، در مركز جرم وسيله هوايي است. جهت مثبت محور باشد. مبدأ دستگاه متصل به بد



و محور ياوبه مي ياوبه
�بال راست اشاره رفته است  باشد. پايين هواپيما

4. Earth 
5. Body 
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و زمين براي هواپيماي بال ثابت[1شكل ]8دستگاه هاي مختصات بدنه

(موقعيت يك هواپيما در دستگاه و گشتاورها معرفي هاي سرعت، نرخ زاويه) به ترتيب با مؤلفه1بدنه مطابق رابطه اي، نيرو

 شود. مي

��� الف)-1( � ��� � ��� � ����
����ب)-1( � ��� � ��� � ����
�ج)-1(� � ��� � 
�� � ����
�د)-1(��� � ��� � ��� � ����

��به طوري كه , ��, ميهاي بردارهاي واحد در راستاي محور��� هاي جهات مثبت زوايا ومؤلفه2باشند. در شكل مختصات بدنه

و موقعيت سطوح كنترلي وسيله هوايي بال ثابت نشان داده شده است. و گشتاورها كه نيروها سطوح كنترلي وسيله هوايي

و گشتاورهاي آيروديناميكي به كار گرفته مي و�$!�، رادر�#!�ر، الويتو�"!�شوند، متشكل از ايلرانبراي ايجاد نيروها

 باشند. مي�%!�تراتل(ورودي موتور)

و متغيرهاي وسيله هوايي بال ثابت2شكل و گشتاورها  نمايش نيروها

 معادلات حركت-2-2

و اويلر به مي ديناميك غيرخطي يك هواپيما با استفاده از قوانين نيوتن و چرخشي انجامد. استخراج معادلات حركت انتقالي

و روابط سينماتيكي وسيله پرنده در محورهاي مختصات بدنه براي وسيله2( در رابطه و انتقالي ) معادلات حركت چرخشي

و گشتاورهاي آيروديناميك،&در اين معادلات زيرنويس].9[هوايي بال ثابت معرفي شده است با'مربوط به نيروها مرتبط

و  و گشتاور پيشرانش و)نيرو مينيز مرتبط با نيرو  باشد.گشتاورهاي جاذبه
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*��( الف)-2( + �� � ��� � �, � �- � �.
*��(ب)-2( � �� + ��� � 
, � 
- � 
.
*��(ج)-2( + �� � ��� � �, � �- � �.
*����د)-2( + ��/�* + ��/�� � 0�// + ���1�� � 2, � 2-
*����ه)-2( � ���� + �//��� � ��/��3 + �3� � �, � �-
*�//�و)-2( + ��/�* � 0��� + ���1�� � ��/�� � �, � �-

صادق هستند، معادلات حركت را نمي توان مستقيمĤ(زمين) با توجه به اينكه قوانين نيوتن فقط در دستگاه مختصات اينرسي

و همان بردار در دستگاه  در دستگاه بدنه نوشت. از اين جهت لازم است كه ارتباط بين مؤلفه هاي يك بردار در دستگاه بدنه

ميزميني معين شود. زواياي اولر مشخصات استاند مختصات گيري مختصات بدنه نسبت به باشند كه براي نمايش جهتاردي

ميروند. جهتزمين به كار مي مييابي هواپيما با سه چرخش پياپي زواياي اولر به دست توان با سه آيد. به عبارت ديگر

ات را به مواز�	�	
	��زمينچرخش از دستگاه اينرسي به دستگاه مختصات بدنه رسيد. ابتدا با يك انتقال ساده دستگاه

م 

��بدنه ركز دستگاهخود حركت داده تا مركز آن بر
�
 كنيم:منطبق شود، سپس چرخش هاي زير را اعمال مي�

1.��	
تامي(زاويه ياو)5به اندازه	4را حول�	�	  حاصل شود.��678747چرخانيم

تامي(زاويه پيچ)9به اندازه87را حول�2.�678747  حاصل شود.��638343چرخانيم
تامي(زاويه رول)ϕبه اندازه63را حول�3.�638343 

��چرخانيم
�
 حاصل شود.�

به صورت زير هاي دوران به دست آمده در هر بخش با درنظر گرفتن ترتيب چرخش، ماتريس انتقال از حاصلضرب ماتريس

 شود:حاصل مي

)3(
R<=> � ?

@>@= @>A=A<BA>@< @>A=A< � A>A<
@=A> A>A=A< � @>@< A>A=@< + @>A<
+A= @=A< @=@<

C

و جاذبه اختصاص دارد. مدل و گشتاورهاي آيروديناميك، پيشرانش و گشتاورها به سه بخش محاسبه نيروها سازي نيروها

) و گشتاورهاي آيروديناميك متناسب با چگالي هوا (Dنيروها و ضرايب"�)، سرعت برايند پهپاد () )4آيروديناميكي با معادله

 شوند. تعريف مي

,� الف)-4( � 1
2 D�"3GHI


ب)-4(, � 1
2 D�"3GHJ

,�ج)-4( � 1
2 D�"3GH/

,2د)-4( � 1
2 D�"3GK@L
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�ه)-4(, � 1
2 D�"3G@̅@N

,�ي)-4( � 1
2 D�"3GK@O

و مي7ميانگين وتر آيروديناميكي بال̅@و6فاصله بين دو سر بالKمساحت سطح ايرفويل،Gفوق در رابطه ،HI،HJباشند

H/،@L،@N،@Oضرايب آيروديناميكي بي) (Pبعد هستند كه تابعي از زاويه حمله )، نرخ زوايايQ)، زاويه لغزش جانبي

و انحراف سطوح كنترلي هستند ( اولر، سرعت مي5و از معادله .آيند) به دست

HI الف)-5( � HRASTP + HU@VAP
HWب)-5( � +HUASTP + HR@VAP
HJج)-5( � HJXQ � HJY$!� � K

2�"
ZHJ[� � HJ\�]

L@د)-5( � @LXQ � @L^_!` � @L^\!� � K
2�"

Z@L[� � @L\�]
N@ه)-5( � @Na � @NbP � @N^c!d � @N^\ !� � @̅

2�"
@Ne�

O@و)-5( � @OXQ � @O^_!` � @O^\!� � K
2�"

Z@O[� � @O\�]

(-5( در رابطه و بعد هستند كه با معادله تابعي از ضرائب آيروديناميكي بي��HUو درگ��HRب) متغيرهاي برآ-5الف)

مي)6(  شوند.معرفي

HR الف)-6( � HRa � HRbP � HR^c!d � @̅
2�"

HRe

HUب)-6( � HUa � HU^\!� � HU^c!d � 0HR + HRfgh1
i. d. 2

) (6در معادلات و بي5) و پارامترهاي ) ضرايب آيروديناميكي بهdو2بعد مدل پيشرانش استخراج مي شوند.]8[ با توجه

و موتور مي ميشامل يك ملخ و گشتاورهاي پيشرانش محاسبه شوند. با باشد كه با استفاده از اطلاعات ساختاري آنها نيروها

هاي پايين كاربرد دارد، به همين منظور شتاب جاذبه، ثابت در نظر گرفته توجه به اينكه پهپادهاي كوچك بال ثابت در ارتفاع

و گشتاورها كه در مختصات زمين محاسبه شدهضرب نيروشده. در نهايت با حاصل اند، در ماتريس انتقال مقدار اين ها

ميكميت  آيد. ها در دستگاه مختصات بدنه به دست

6. Wing span 
7. Mean aerodynamic chord 
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و رادر تعبيه شده در دم عمودي داراي سطوح كنترلي الويتور در در دو طرف دم افقي، ايلران در بال پهپاد و چپ هاي راست

مومي و از تابع مرتبه دوم براي ديناميك عملگرها استفاده شده.ميرد استفاده در اين مدل يكسان باشد. تمام عملگرها باشند

مي20و-20همچنين محدوده كار سطوح كنترلي بين  باشد. درجه

و راديو كنترلي 2شكل 25o	�klm�`GmS@هواپيماي مورد نظر در اين تحقيق هواپيماي كوچك بدون سرنشين تجاري

و عمودي در قسمت9باشد[مي باشد. مي9و الويتور8عقب اين وسيله پرنده، به ترتيب شامل سطوح كنترلي رادر ]. دم افقي

در دو طرف بال استفاده شده است. همه 10در اين هواپيما همچنين از يك بال ايرفويل متقارن داراي سطوح كنترلي ايلران

مي @pSmdسطوح كنترلي با سرو هاي  oكنند. سيستم پيشرانش متشكل از موتور الكتريكيعمل + �lSmd وات 600با توان

12	qH&و ملخ با مدل  r  آورده شده است.1باشد. خلاصه اي از مهم ترين پارامترهاي فيزيكي در جدولمي 6

 مشخصات ساختاري وسيله پرنده منتخب1جدول

و واحد نشانه پارامتر  اندازه

t1.595uv جرم
ي بين نوك هر دو بال w1.27 x فاصله

y0.3097xz مساحت بال

0.25x|} وتر متوسط آيروديناميكي
.0.0894uv~~{ گشتاور اينرسي xz

��0.1444{ گشتاور اينرسي uv. xz

��0.1620{ گشتاور اينرسي uv. xz

�0.014~{ گشتاور اينرسي uv. xz

 اهداف كنترلي-3

و ديناميك عرضي جداسازي مي و ديناميك وسيله پرنده به دو بخش ديناميك طولي شود. ديناميك طولي در پاسخ به نيروها

، نيروهاي�دهد. اين حركت توسط نيروهاي محوري رخ مي����گشتاورهايي است كه فقط در صفحه تقارن طولي 

مي�و گشتاورهاي پيچشي�عمودي و تراتل مي باشد كه سيستم كنترلي پياده توصيف و شامل سطوح كنترلي الويتور شود

و حفظ ارتفاع مورد استفاده قرار  و حفظ وضعيت زاويه پيچ سازي شده بر اين مجموعه جهت كنترل سرعت برايند، كنترل

ايجاد��
�در صفحه تقارن عرضي�و�و گشتاورهاي
گيرد. همچنين ديناميك جداسازي شده عرضي توسط نيرو مي

ميمي و رادر و شامل سطوح كنترلي ايلران يا هدينگ به كار ياوو زاويه رولباشد كه براي كنترل نرخ زاويه غلت، زاويه شود

و عرضي نشان داده شده است.3شود. در شكل برده مي كدردسته بندي كنترلگرهاي طولي نترل ديناميك طولي اين مقاله

 طراحي مي شود.و در نظر گرفتن اثرات كوپلينگ متغيرهاي ديناميك طولي با دو ورودي پهپاد 

8. Rudder 
9.Elevator 
10. Aileron 
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و عرضي ديناميك پهپاد بال ثابت كنترلگرهاي طولي3شكل

 چند متغيره سيستم كنترليطراحي-3-1

ميدر اين مقاله از روش حلقه بستن ترتيبي براي طراحي كنترلگر چند با ناديـده گـرفتن طرح]. در اين 10شود[متغيره استفاده

و برخورد با آنها به صورت سيگنال شـود. در حالـت هاي اغتشاشي سيستم كنترلي چند متغيره طراحـي مـي تداخل در سيستم

مي-كلي يك كنترلگر تك ورودي و خروجي طراحي شود. پس از تكميل طراحـي اول، تك خروجي براي يك جفت ورودي

و دومين جفت از ورودي-نترلگرتك وروديك و خروجيتك خروجي ديگري براي حلقه دوم ميها شـود. سـپس ها طراحي

مي-كنترل كننده تك ورودي و بستن تمام تك خروجي بعدي براي حلقه سوم طراحي و اين روند تا تكميل شدنطراحي شود

ميحلقه درهاي كنترلي ادامه پيدا  اند، ضـروري تر طراحي شدهنظر گرفتن اثرات كنترلگرهايي كه پيش كند. در هر گام طراحي،

هاي طراحي شده پيشين مهم است.از آنجا كـه بـا بسـتن هـر حلقـه، است. هم چنين، با بستن هر حلقه بررسي اثر آن بر حلقه

].11[ سب است.كند، در عمل پياده سازي اين روش بسيار مناروند طراحي پايداري سيستم را در آن مرحله تضمين مي

)PID(11گيرمشتق-انتگرالگير-طراحي كنترلگر تناسبي-3-2

و عملكرد مقاوم حول نقاط كاري، به طور گسترده اي در (PID)گير مشتق- گيرانتگرال- كنترلگرهاي تناسبي به دليل سادگي

كنترلگركاهش خطاي بين وروديمرجع هدف اين.باشدصنعت كاربرد دارند، اگرچه تنظيم دقيق پارامترهاي آن كار دشواري مي

( �e�tو خطا �u�tباشد. توصيف رياضي رابطه خطي كه بين ورودي كنترلو خروجي سيستم مي )7وجود دارد در معادله

ميبهره مشتق�Kبهره انتگرالي،�Kبهره تناسبي،�Kكه بيان شده است به طوري باشند. بخش تناسبي كنترلگر خطا را به گير

مي سمت صفر ميهدايت و در آخر بخش كند،بخش انتگرالي، انتگرال خطا را بزرگ كند تا خطاي حالت پايدار را حذف كند

ميمشتق به PIDرود. اجراي روش كنترل گير براي كاهش نوسانات ناشي از دو بخش قبلي به كار با تنظيم مقدار ضرايب

در4مطابق شكل PIDباشد. موقعيت كنترلگر منظور دريافت بهترين پاسخ از سيستم مي براي ديناميك طولي پهپاد بال ثابت

و ارتفاع مي باشد. اولين حلقه كه در مسير فيدبك آن از مسير خطاي هر كدام از متغيرهاي قابل كنترل يعني سرعت، زاويه پيچ

ميباشد. حلقه كنترلي ضريب ميرايي استفاده شده براي كاهش نرخ زاويه پيچ مي باشد؛ به طوري كه زاويه پيچ، حلقه دروني

و كنترلگر زاويه پيچ در اين حلقه تنظيم مي گيري شده در مسير خطاي ارتفاع اندازه PIDشود. براي تنظيم ارتفاع حلقه بيروني

و در نهايت حلقه كنترلي سرعت با كنترلگرو ارتفاع مطلوب به كار مي صورت مربوطه براي كنترل سرعت به PIDرود.

 شود.مستقل استفاده مي

11. Proportional-Integral-Derivative 



10 

)7(��m� � ��d�m� � �� � d�m��m � ��
�d�m�

�m

 ديناميك پهپاد بال ثابت كنترلگر طولي4شكل

 ژنتيك- PIDسازي كنترلگر پياده-4

و بهينه سازي پارامترهاي يك كنترلگر مورد توجه محققين واقع شده  الگوريتم ژنتيك تاكنون بارها به منظور تنظيم

مي MATLABافزار سازي پيشرفته در نرماست.الگوريتم ژنتيك به عنوان يك روش بهينه باشد كه با داراي يك جعبه ابزار

و پيدا كردن بهترين راهتعريف تابع شايستگي براي استفاده از اين جعبه ابزار به منظور بهينه حل، سازي پارامترهاي داده شده

. تابع شايستگي]12[اي طراحي شود تا خطاي كنترلگر كمترين مقدار شودبايد به گونه توان بهره برد. تابع شايستگيمي

ميPIDپيشنهادي براي كاهش خطاي كنترلگرهاي   شود:با معادله زير توصيف

)8(�شايستگي � �|d|
باشد. به عنوان مثال براي در معادله فوق تابع شايستگي انتگرال قدرمطلق خطاي سيگنال كنترلي مربوط به هر متغير مي

(dكنترلگر ارتفاع  و ارتفاع مطلوب �برابر است با اختلاف ارتفاع اندازه گيري شده + سازي با شرايط اوليه مقدار ). شبيه��

و نرخ زواياي اويلر، ارتفاع اوليه  و سرعت ثابت 100صفر براي زواياي اويلر مي17متر پيچ شود. ابتدا زاويهمتر بر ثانيه انجام

مي PIDپهپاد با كنترلگر  از4با توجه به شكل شود. به اجرا گذاشته ثانيه به خوبي2زاويه پيچ، ورودي در مدت زمان كمتر

و ميزان فراجهش كمي به دليل تغيير ناگهاني وروي مرجع ديده مي شود. علاوه بر اين خطاي حالت ماندگار رديابي نموده

مي5ي الويتور در شكل سيگنال سطح كنترل باشد.صفر مي بانشان . در اعمال كنترلگر به اشباع نرسيده دهد خروجي عملگر

و تعيين بهترين مقدار در نسل6شكل  مي40نيز تغييرات مقدار شايستگي مربوط به هر نسل  شود.ام مشاهده
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 ژنتيك- PIDتغييرات زاويه پيچ با اعمال كنترلگر5شكل

 تلاش كنترلي سطح كنترلي الويتور با اعمال كنترلگر6شكل

PID-ژنتيك بر حلقه كنترلي پيچ 

 تغييرات مقدار شايستگي در هر نسل با اعمال كنترلگر7شكل

PID-ژنتيك بر حلقه كنترلي زاويه پيچ 

ميبه ترتيب در ادامه و حلقه سرعت بسته را10و8هاي شوند.شكلحلقه كنترلي ارتفاع و سرعت به ترتيب تغييرات ارتفاع

و ميزان خطاي حالت با توجه به شكلدهد. با اعمال كنترلگر نمايش مي ارتفاع ورودي مرجع را به خوبي رديابي نموده

ثانيه منطبق شده است.17ام به مقدار حالت ماندگار يعني4باشد. به همين ترتيب براي سرعت نيز در ثانيه ماندگار صفر مي

مي12و11هاي شكل و سرعت نمايش  دهد.مقدار شايستگي را در هر نسل براي متغيرهاي ارتفاع
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 ژنتيك- PIDتغييرات ارتفاع با اعمال كنترلگر8شكل

 بر حلقه كنترلي ارتفاع

 تغييرات زاويه پيچ در حين تغيير ارتفاع با اعمال كنترلگر9شكل

PID-ژنتيك بر حلقه كنترلي ارتفاع 

بر-PIDتلاش كنترلي سطح كنترلي الويتور با اعمال كنترلگر9شكل ژنتيك

 حلقه كنترلي ارتفاع
 تغييرات مقدار شايستگي در هر نسل با اعمال كنترلگر10شكل

PID-ژنتيك بر حلقه كنترلي ارتفاع 

ژنتيك- PIDتغييرات مقدار شايستگي در هر نسل با اعمال كنترلگر12شكل بر حلقه كنترلي سرعت ژنتيك-PIDتغييرات سرعت با اعمال كنترلگر11شكل

 بر حلقه كنترلي سرعت
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 ژنتيك-PIDارزيابي عملكرد كنترلگر-5

اعمال شده بر وسيله(اي روش كنترلي اشباع لانهدو با پاسخ زماني ارتفاع به مقايسه، پيشنهاديروش براي ارزيابي عملكرد

با17در سرعت ثابت ژنتيك- PIDو روش كنترلي)]13[ اي مشابه پهپاد مورد نظر در اين مقاله پرنده و ارتفاع متر بر ثانيه

مي. ذكر اين نكته مهم است كه مي پردازيم مقدار اوليه صفر بايست در كمترين وسايل پرنده به دليل كاربرد خاصي كه دارند

و فرامين مطلوب اجرا شود. در شكل  .15مقدار مرجع براي ارتفاع13مدت زمان به پايداري برسند متر پيشنهاد شده است

ح5ژنتيك در مدت زمان- PIDشود كنترلگر همانطور كه مشاهده مي و خطاي الت ماندگار صفر ثانيه به پايداري رسيده

مي8اي است؛ در حالي كه مدت زمان پايداري روش كنترل اشباع لانه  باشد. ثانيه

و اشباع لانه-PIDمقايسه ارتفاع براي كنترلگرهاي13شكل  اي براي دو پهپاد مشابهژنتيك

 گيرينتيجه-6

و غيرنظامي، در سال هاي اخير توجه زيادي در صنعت هوايي به خود جلب پهپادهاي بال ثابت با توجه قابليت هاي نظامي

نموده است. با توجه به كاربردهاي اين وسايل هوايي كنترل آنها نقش مهمي در برآورد اهداف ايفا خواهد نمود. در ابتدا مدل 

با توجه به توسعه داده شد. MATLABر ديناميك شش درجه آزادي غيرخطي پهپاد موردنظر در محيط سيمولينك نرم افزا

و غيرخطي مي باشد در اين مقاله از كنترل غيرخطي با ايده روش حلقه بستن ترتيبي اينكه مدل ديناميك موردنظر چند متغيره

و ارتفمشتق-گيرانتگرال-و كنترلگر تناسبي اع گير براي كنترل ديناميك طولي پهپاد كه شامل كنترل متغيرهاي پيچ، سرعت

سازي كنترلگر استفاده شد وبراي تنظيم دقيق ضرايب كنترلگر روش تكاملي الگوريتم ژنتيك به كار گرفته شد. نتايج شبيه
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و رديابيگير با كاربرد الگوريتم ژنتيك،تقمش-گيرانتگرال-تناسبي كاهش مدت زمان پايداري، كاهش خطاي حالت ماندگار

ميوسيله پرنده مطلوب اي در انتها جهت ارزيابي كنترلگر طراحي شده، عملكرد آن با روش كنترلي اشباع لانه دهد.را نشان

و كاهش مدت زمان پايداري عملكرد دهنده. نتيجه اين مقايسه نشانمقايسه شد  گيرمشتق- گيرانتگرال-ر تناسبيكنترلگ سريع
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