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 چكيده

. است كردهدايپشيافزايتجاروي نظاميهانهيدرزم1پهپاد يا پرنده هدايت پذير از دوربه توجهوشير،گراياخيهادرسال

سرنشين، كنترل آنها نقش مهمي در برآورد اهداف ايفا خواهد نمود. مسئله با توجه به كاربردهاي مختلف وسائل هوايي بي

ميقابل توجه در كنترل وسايل پرنده، رسيدن به پايداري در مدت زمان بسيار كوتاه براي اجراي مأموريت باشد. هاي مختلف

و سازي ديناهدف از اين مقاله مدل و طراحي كنترلگرهاي ارتفاع باشد. مدل ديناميكمي زاويه ياو ميكي يك پهپاد بال ثابت

توسعه داده شده است. اين MATLABشش درجه آزادي غيرخطي وسيله پرنده بال ثابت در محيط سيمولينك نرم افزار 

آمدل شامل معادلات شش درجه آزادي وسيله پرنده، مدل و گشتاورهاي يروديناميك، پيشرانش، مدل عملگرها، سازي نيروها

و مدل محيط مي و توانايي كنترل ديناميك چند متغيره با كوپلينگ بالا مدل جاذبه باشد. به كارگيري مدل كامل ديناميك پرنده

ميو غيرخطي ديناميك وسيله پرنده از نقاط قوت اين مقاله نسبت به ساير پژوهش شود. در اين مقاله از روش ها محسوب

و رابطه ي مستقيمي با كنترل مدلغزشي با استفاده از الگوريتم ژنتيك كه يكي از زيرمجموعه هاي محاسبات تكامل يافته است

سازي شده اتخاذ شده است. در هاي بيروني پهپاد شبيهمبحث هوش مصنوعي دارد، روش جديدي براي كنترل متغيرهاي حلقه

ميواقع از الگوريتم ژنتيك براي محاسبه ضر ژنتيك- شود. در انتها عملكرد كنترلگر مدلغزشيايب كنترلگر مدلغزشي استفاده

و فازي پيادهبا روش سازي عملكرد سازي شده بر پهپاد مشابه ديگر مقايسه شده است. نتايج شبيههاي كنترلي گام به عقب

و مطلوب كنترلگر پيشنهادي را براي ديناميك وسيله پرنده نشان مي  دهد.سريع

انواژگدكلي

، كنترل مدلغزشيزاويه ياو، پهپاد بال ثابت،الگوريتم ژنتيك، ارتفاع
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Abstract 
In recent years Unmanned Aerial Vehicles have got a lot of attention by researchers both in 
commercial and martial fields. Because of their various usages, UAV control is an important issue. 
Reaching to stable mode for different tasks in extremely short time is a significant issue. The goal of 
this paper is dynamic modeling of UAV and control of altitude and Yaw angle of UAV. The 6 degree 
of freedom nonlinear dynamic model of UAV is developed in SIMULINK part of MATLAB 
software. This model is included of 6 degree of freedom dynamic equations, force modeling and 
aerodynamic torques, propulsion modeling, actuators modeling and gravity modeling. This paper 
benefits from applying the entire model of UAV dynamic and is capable to design a MIMO control 
strategy for it. In this paper Sliding Mode control using Genetic Algorithm are used for control of 
UAV outer loops. Furthermore genetic algorithm as an optimization method is applied for Sliding 
Mode controller coefficient’s tuning. At the end, Sliding Mode-Genetic controller is compared with 
fuzzy and backstepping control that is applied to a same UAV. Simulation Results show fast and 
desirable performance of proposed controller. 

Altitude, Genetic algorithm, Fixed wing Unmanned Aerial Vehicle, Sliding Mode control, Yaw  
Angle  
 

 مقدمه-1

 پهپادها وسايل هوايي بدون سرنشيني هستند كه بدون استفاده از خلبان انساني با استفاده از نيروهاي آيروديناميكي براي پرواز

ميدر مسير ميدلخواه به كار ميروند. معمولاً از راه دور كنترل و يا سيستم هدايت به طور خودكار كنترل را بر عهده -شوند

].1[ گيرد

و توجه طراحان را به خود اختصاص داده است. از همين رو، كنترل پرواز همواره بخش عمده اي از مسايل كنترلي بوده

م ميحققان طراحي سيستم كنترلي پهپاد، روشتاكنون و پايداري سيستم پرواز اتخاذ نموده اند كه - هاي متعددي براي كنترل

دوPID]2توان به روشهاي كنترلي و روش4]، كنترل تطبيقي[3[2]،كنترل بهينه خطي درجه و] هاي هوشمند همچون فازي

 
2. linear quadratic regulator 
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] و ] اشاره نمود.5شبكه هاي عصبي و در معرض اغتشاشات و غيرخطي است ديناميك حاكم بر اجسام پرنده چند متغيره

و هاي ديناميكي قرار دارند. با وجود اين شرايط، مطالبات عملكرد در سيستمعدم قطعيت هاي پرواز در سطح بالايي بوده

و پرنده بايد قادر باشد تا در دامنه وسيعي از و براي مساله پايداري كاملا حياتي است و نقاط كاري، عمل كند شرايط عملكرد

هاي كنترلي از يك عملگر را به كار گيرد. بنابراين نياز به سيستم يابي به حداكثر پايداري، سيستم كنترل بايد كليه قابليتدست

و غيرخطي پهپاد را داشت ميكنترلي مقاومي كه توانايي كنترل سيستم ديناميكي چند متغيره با كوپلينگ بالا -ه باشد، مورد نياز

 باشد.

و غيرقطعي شناخته شده است. اين كنترل مدلغزشي به عنوان يك رهيافت قدرتمند در جهت كنترل سيستم هاي غيرخطي

و مي تواند در حضور عدم قطعيت و اغتشاشكنترل يك روش مقاوم است هاي سيستم به كار رود به شرطي كه محدودة ها

و اغتشااين عدم قطعيت در6ها معلوم باشد[شها ]. كنترل لغزشي با وجود اينكه الگوريتمي بر پاية مدل سيستم است، اما

صورت وجود خطا در مدل فرايند، قادر است فرايند رادر محدودة وسيعي از نقاط عملياتي كنترل نمايد. مهم ترين دليل توجه 

مدلغزشي تاكنون براي حل مسائل هوافضايي شامل طراحان كنترلي به مدلغزشي، خاصيت تغيير ناپذيري آن است. روش 

و كنترل پرواز هواپيما[8] كنترل موشك[7كنترل وضعيت فضاپيما[ [9] ] طراحي كنترلگر10] به كاربرده شده است. در مرجع

] و مانورهاي پروازي به كار گرفته شد. در شي ] مدلغز11مدلغزشي مرتبه بالا براي پهپاد جنگي در فازهاي متفاوت حركتي

و پايداري حلقه بسته  براي كنترل زاويه پيچ يك هواپيماي غيرنظامي استفاده شده كه در نهايت نوسانات سيستم را حذف

 سيستم را تضمين نموده است.

و لحاظ نمودن اثرات كوپلينگ بين از ويژگي هاي مهم اين مقاله به كارگيري مدل جامع ديناميك غيرخطي وسيله پرنده

ميساير پژوهشمتغيرها برخلاف  و گشتاورهاي سازي ديناميكي پهپاد بال ثابت شامل نيروهاباشد. در واقع مدلها

و مدل محيط مي و نيز مدل عملگرها و جاذبه هاي ممتاز اين مقاله كنترل مدل باشد. از ديگر ويژگيآيروديناميك، پيشرانش

و باشد. غيرخطي وسيله پرنده با ايده روش حلقه بستن ترتيبي مي با توجه به اينكه مدل ديناميك موردنظر چند متغيره

غيرخطي مي باشد، اثر تغيير يك متغير بر ديگر متغيرها غيرقابل صرف نظر مي باشد. در واقع مي بايست اثرات بر هم كنش 

ترلگرها در سيستم اين متغيرها در پياده سازي كنترلگرهاي مدلغزشي در نظر گرفته شود. بنابراين نمي توان به پياده سازي كن

 يك خروجي اقدام نمود. براي حل اين مسئله از روش حلقه بستن ترتيبي استفاده مي كنيم.- هاي يك ورودي

و دهنده ديناميك مطلوب اي انتخاب شده است كه نمايشپهپاد به گونه زاويه ياو در اين تحقيق، سطح لغزش كنترلگر ارتفاع

ميباشد. در طراحي قانوسيستم پرواز مي شوند. هرچند تعيين محدوده تغييرات ضرايبن كنترلي مدلغزش ضرايبي ظاهر

و خطا همراه مي باشد. در صورتي كه تعداد قانون كنترلي مدلغزش امكان پذير است اما تعيين بهترين مقدار آنها با سعي

و ورودي تحقيق از روش تكاملي الگوريتم ژنتيك ها زياد باشد اين مقدار توأم با خطاي زيادي خواهد بود. در اينكنترلگرها

 شود. براي محاسبه ضرايب استفاده مي

سازي ديناميكي وسيله پرنده كوچك بال ثابت با در نظر گرفتن ساختار تحقيق حاضر به اين صورت مي باشد: نخست به مدل

پ و مدل محيط و نيز مدل عملگرها و جاذبه و گشتاورهاي آيروديناميك، پيشرانش مينيروها شود. در ادامه با تعيين رداخته

و  سازي كنترلگرها با روشو پياده زاويه ياو سطوح لغزش به محاسبه قوانين كنترلي مدلغزشي براي متغيرهاي پروازي ارتفاع
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ه شود. محاسبه ضرايب قوانين كنترلي با استفاده از روش الگوريتم ژنتيك بخش بعدي اين مقالحلقه بستن ترتيبي پرداخته مي

و در انتها براي بررسي عملكرد كنترلگرهاي پيشنهادي به ارزيابي مدل ديناميكي جامع پرواز پهپاد موردنظر پرداخته مي باشد.

 شود. مي

 سازي ديناميكيمدل-2

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

و جاذبه، مدلل معادلات حركت شش درجه آزادي، مدلاين مدل شام و گشتاورهاي آيروديناميك، پيشرانش سازي نيروها

و مدل عملگرها مي كننده استفاده شده است. باشد. در تدوين معادلات حركت مدل وسيله پرنده از چندين فرض سادهمحيط

 اين مفروضات عبارت است از:

 شود. به كار گرفته شده به اين معني كه اثرات آيروالاستيك در نظر گرفته نمي الف) فرض بدنه صلب براي هواپيما

و جابه ميجايي مركز ثقل صرفب)از كاهش جرم  شود. نظر

ميxzد) هواپيما نسبت به صفحه ���كند) متقارن است يعني:(صفحه طولي مركزي كه از مركز جرم عبور � ��� � 0.

و ثابت در فضا است. ه) زمين مسطح

ميي)داده و ديناميكي ثابت  باشند. هاي آيروديناميكي شامل ضرايب آيروديناميك استاتيكي

 دستگاه هاي مختصات-2-1


��4و دستگاه بدنه�	�	
	��3دستگاه ثابت زمين�، دو دستگاه مرجعي هستند كه اغلب براي توصيف معادلات�

مي2يله هوايي مشابه شكل حركت يك وس (اينرسي) دستگاهي است كه داراي استفاده شوند. دستگاه مختصات زمين

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

و به دور خورشيد در بررسي ديناميك هواپيما ناچيز است[ مي12دور خود شود كه جهت ]. در دستگاه ثابت زمين فرض

، موازي با جهت محلي جاذبه است به طوري كه جهت مثبت محور	�مثبت محور  و	�به سمت پايين به سمت شمال

به�باشد. مبدأ دستگاه متصل به بدنه، در مركز جرم وسيله هوايي است. جهت مثبت محور به سمت شرق مي	
محور 


اغه وسيله هوايي، محور سمت دمو محور  باشد.به سمت پايين هواپيما مي�به سمت بال راست اشاره رفته است

3. Earth 
4. Body 
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و زمين براي هواپيماي بال ثابت[1شكل ]13دستگاه هاي مختصات بدنه

 هاي پهپاد بال ثابت در دستگاه بدنهمؤلفه-2-2

و گشتاورها هاي سرعت، نرخ زاويه) به ترتيب با مؤلفه1(يموقعيت يك هواپيما در دستگاه بدنه مطابق رابطه اي، نيرو

 معرفي مي شود. 

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

��به طوري كه , ��, جهات مثبت3بردارهاي واحد در راستاي محور هاي مختصات بدنه مي باشند. در شكل���

و موقعيت سطوح كنترلي وسيله هوايي بال ثابت نشان داده شده است.سطوح كنترلي زوايا،مؤلفه و گشتاورها هاي نيروها

و گشتاورهاي آيروديناميكي به كار گرفته مي ،�#!�، الويتور�"!�وند، متشكل از ايلرانشوسيله هوايي كه براي ايجاد نيروها

 باشند. مي�%!�و تراتل(ورودي موتور)�$!�رادر

و متغيرهاي وسيله هوايي بال ثابت[2شكل و گشتاورها ]15نمايش نيروها

 معادلات حركت-2-3

و اويلر بهاستخراج معادلات حركت ميديناميك غيرخطي يك هواپيما با استفاده از قوانين نيوتن و چرخشي انجامد. انتقالي

].14كنند[اين معادلات به طور اساسي رفتار ديناميك وسيله هوايي به عنوان يك جسم صلب متحرك در فضا را توصيف مي

) و روابط سينماتيكي وسيله پرنده در محورهاي مختصات بدنه براي وسيله2در معادله و انتقالي ) معادلات حركت چرخشي

و گشتاورهاي آيروديناميك،&رفي شده است. در اين معادلات زيرنويس هوايي بال ثابت مع با'مربوط به نيروها مرتبط

و  و گشتاور پيشرانش مي)نيرو و گشتاورهاي جاذبه  باشد.نيز مرتبط با نيرو

*��(الف)-2( + �� � ��� � �, � �- � �.
*��(ب)-2( � �� + ��� � 
, � 
- � 
.
*��(ج)-2( + �� � ��� � �, � �- � �.
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*����د)-2( + ��/�* + ��/�� � 0�// + ���1�� � 2, � 2-
*����ه)-2( � ���� + �//��� � ��/��3 + �3� � �, � �-
*�//�و)-2( + ��/�* � 0��� + ���1�� � ��/�� � �, � �-

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

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

جهزميني معين شود. زواياي اولر مشخصات استاند بهتاردي مي باشند كه براي نمايش گيري مختصات بدنه نسبت

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

را به�	�	
	��زمين سه چرخش از دستگاه اينرسي به دستگاه مختصات بدنه رسيد. ابتدا با يك انتقال ساده دستگاه

خمواز 
��بدنه ود حركت داده تا مركز آن بر مركز دستگاهات�-منطبق شود، سپس چرخش هاي زير را اعمال مي�

 كنيم:

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

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

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

 آيد:به دست 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 ()، سرعت برايندDنيروها ("�پهپاد و ضرايب آيروديناميكي با معادله (4(

 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

�ه)-4(, � 1
2 D�"3G@̅@N

,�ي)-4( � 1
2 D�"3GK@O
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و مي6ميانگين وتر آيروديناميكي بال̅@و5فاصله 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 كنترل (اولر، سرعت و از معادله مي5ي هستند .آيند) به دست

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

ميرابطه  شوند.ي زير 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 بيdو2)پارامترهاي5)  ] انتخاب شد اند.13بعد از مرجع[و ضرايب آيروديناميكي

ميمدل پيشرانش و موتور و گشتاورهاي پيشرانش شامل يك ملخ باشد كه با استفاده از اطلاعات ساختاري آنها نيروها

هاي پايين كاربرد دارد، به همين منظور شتاب جاذبه، شوند. با توجه به اينكه پهپادهاي كوچك بال ثابت در ارتفاعمحاسبه مي

و گشتاورها كه در مختصات زمين محاسبه شدهضرب نيروثابت در نظر گرفته شده. در نهايت با حاصل اند، در ماتريس ها

ميانتقال مقدار اين كميت آيد. هواپيماي كوچك بدون سرنشين داراي سطوح كنترلي ها در دستگاه مختصات بدنه به دست

ميالويتور در در دو طرف دم افقي، ايلران در بال و رادر تعبيه شده در دم عمودي و چپ شد. تمام عملگرهاباهاي راست

و از تابع مرتبه دوم براي ديناميك عملگرها به كار گرفته شده، همچنين محدودهميمورد استفاده در اين مدل يكسان  باشند

مي20و-20كار سطوح كنترلي بين  باشد. درجه

و توربولانس براي ارزيابي عملكرد وسيله پرنده پرداخته شده در بخش مدلسازي محيط به توصيف اغتشاشات از نوع تندباد

 اتخاذ شده است. MATLABاست. اين دو نوع باد از جعبه ابزار هوافضاي نرم افزار سيمولينك 

5. Wing span 
6. Mean aerodynamic chord 
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 مشخصات پهپاد منتخب-2-4

و راديو كنترلي 3شكل 25o	�klm�`GmS@هواپيماي مورد نظر در اين تحقيق هواپيماي كوچك بدون سرنشين تجاري

و عمودي در قسمت عقب اين وسيله پرنده، به ترتيب شامل سطوح كنترلي رادر].13باشد[مي باشد. مي8و الويتور7دم افقي

در دو طرف بال استفاده شده است. اين9در اين هواپيما همچنين از يك بال ايرفويل متقارن داراي سطوح كنترلي ايلران

 @pSmdگيرد. همه سطوح كنترلي با سرو هاي است كه در اين پژوهش مورد استفاده قرار نمي 10هاييهواپيما مجهز به فلپ

oكنند. سيستم پيشرانش متشكل از موتور الكتريكيعمل مي + �lSmd و ملخ با مدل 600با توان 12	qH&وات r -مي 6

 شده است. آورده1باشد. خلاصه اي از مهم ترين پارامترهاي فيزيكي در جدول

 مشخصات ساختاري وسيله پرنده منتخب1جدول

و واحدنشانهپارامتر اندازه

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

y0.3097مساحت بال xz

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

 طراحي سيستم كنترل پهپاد بال ثابت-3

 اهداف كنترلي3-1

و اجراي فرامين موردنظر است. سيستم كنترل مجموعه اي شامل حسگرهاي كنترلـي، وظيفه سيستم كنترل، پايدار سازي وسيله

و عملگرهامي و تغييـر مشخصـه كنترلگرها باشد. كنترلگر بايد پايداري وسيله پرنده را در برابراغتشاشات وارد بر آن مثـل بـاد

و همچنين اجراي سريع فرامين، تضمين كند. خروجي كنترلگر فرامين زاويه مطلوب سطوح كنترلي است كـه بايـد  هاي پرنده

و پايداريتوسط عملگر اجرا شود.  و بـال كنترل هـاي سـبك وسايل پرنده به دليل عواملي مثل جرم كم، عدد رينولـدز پـايين

و نسبت به يك هواپيماي معمولي پيچيده مي باشد.ديناميك غيرخطي هواپيما متشكل از چندين حلقه دروني شامل زواياي پيچ

و حلقه و غلت ي تراتـل بـراي كنتـرل سـرعت، سـطح باشد. سـطح كنترلـمي زاويه ياو هاي بيروني متشكل از سرعت، ارتفاع

7. Rudder 

8.Elevator 

9. Aileron 

10. Flaps 
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و و سـطح كنترلـي ايلـران و در عين حال تنظيم زاويه پـيچ كنترلي الويتور براي كنترل ارتفاع براي رسيدن به موقعيت مطلوب

و رديابي  و تنظيم زاويه ياو رادر براي كنترل ك در حين چـرخش بـه كـار مـي زاويه رول مرجع نتـرل رود. در ايـن مقالـه بـه

و غيرخطي مي زاويه ياو چند متغيره ارتفاع  شود. پرداخته

 ايده طراحي كنترلگر چند متغيره-3-2

هاي مختلفي براي طراحي سيسـتم كنترلـي وجـود دارد. در ايـن مقالـه از روش با توجه به ديناميك چند متغيره هواپيما روش

و برخورد با آنها به صورت سـيگنال ]. در اين روش با ناديده گرفتن15شود[حلقه بستن ترتيبي استفاده مي -تداخل در سيستم

تك خروجـي بـراي يـك-شود. در حالت كلي يك كنترلگر تك وروديهاي اغتشاشي سيستم كنترلي چند متغيره طراحي مي

و خروجي طراحي مي تك خروجي ديگري بـراي حلقـه-شود. پس از تكميل طراحي اول، كنترلگرتك وروديجفت ورودي

و دومين  و خروجيجفت از وروديدوم ميها تـك خروجـي بعـدي بـراي-شود. سپس كنترل كننده تك وروديها طراحي

و بستن تمام حلقهحلقه سوم طراحي مي و اين روند تا تكميل شدنطراحي كنـد. در هـر گـام هاي كنترلي ادامـه پيـدا مـي شود

آن اند،تر طراحي شدهطراحي، در نظر گرفتن اثرات كنترلگرهايي كه پيش ضرورياست. هم چنين، با بستن هر حلقه بررسي اثر

هاي طراحي شده پيشين مهم است.از آنجا كه با بستن هر حلقه، روند طراحي پايداري سيستم را در آن مرحله تضمين بر حلقه

 كند، در عمل پياده سازي اين روش بسيار مناسب است. مي

كنترلگر براي هر حلقه تا جايي كه ممكن است بايد مقاوم طراحي شود. يك دغدغه در روش حلقه بستن ترتيبي اين است كه

ميهاي بعدي شرايط حلقهدليل اين امر آن است كه بعد از بستن حلقه و كنترلگرهاي قبلي تغيير ها بايد هاي اين حلقهكند

ميبتوانند تحت شرايط تغيير كرده هم به خوبي عمل كند. نكته اساسي ديگر در اين روش اين  بايست است كه طراحي را

و سپس به طراحي حلقههاي سريع يا همان حلقهنخست از حلقه - هاي كندتر پرداخت. اگر ابتدا حلقههاي دروني شروع كرد

آنها، بستن حلقهاي سريع را ببنديم، با توجه به حلقه بهره بالا در اين فركانس ها را تحت الشعاع قرار هاي كندتر ديناميك

ميهاي سريع در طراحي حلقهو تداخل با حلقهدهد نمي ].16شود[هاي كندتر در نظر گرفته

 ژنتيك-طراحي كنترلگر مدلغزشي-4

 روش مدلغزشي-4-1

و پايدار سيستميكي از روش و انواع نـامعيني هاي مناسب جهت كنترل مقاوم هـاي موجـود هاي غيرخطي با وجود اغتشاشات

اي از كنترلگـر بـا سـاختار متغيـر است. به طور كلي كنترل مدلغزشي زيرمجموعـه 11مدلغزشيدر مدل ديناميكي، روش كنترلي 

 يك خروجي زير را در نظر بگيريد:-است. سيستم غيرخطي يك ورودي

)7(6O � ���� � K����
uبه طوري كه ∈ xكنترل،ورودي� ∈ و � Xخروجي � 0x, x* , … , x��B7�1�

����باشد.توابعبردار حالت مي
ميمعلوم نمي دقيقا ���Kو و محدود به يك تابع  باشند. باشند، اما عدم قطعيت آنها معلوم

11. Sliding Mode Controller 
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هاي سيستم براي ميل كردن به يك مسير تعيين شده، اي است كه به جاي كنترل حالتايده طراحي كنترلگر مدلغزشي به گونه

حالت سيستم روي يك صفحه به سمت مسير تعيين شده ميل نمايد. بنابراين هدف كنترلي را مي توان با كنترل صفحه مذكور 

مي�جايگزين نمود. بنابراين سيگنال كنترل  (با معاGشود كه سيستم حلقه بسته به سطح لغزش به گونه اي محاسبه )8دله

و بر روي آن باقي بماند.  رسيده

)8(G � � �
�m � ��

�OB7�
d

مي�ي فوقدر رابطه و يك ثابت مثبت ميdباشد  باشد.خطاي رديابي

همواره برابر با صفر باشد آنگاه حالات سيستم به سمت حالات مطلوبGاگر كنترل سيستم به نحوي اعمال گردد تا صفحه

در صفر خواهد بود.براي تضمين رسيدنGميل خواهند كرد.بنابراين مسأله كنترل رديابي، معادل با قرار دادن تابع اسكالر 

و پايداري آن براي خارج از صفحه از شرط پايداري تابع لياپانو ف استفاده مي شود كه شرط حالات سيستم به سطح لغزش

(لغزش با رابطه مي9ي  شود.) حاصل

)9(GG* � 0
ميGروي سطح�را در صورتي كه|G|اين شرط كاهش نمايد. به صورت كلي كنترل مد لغزشي از دو بخش نباشد، تضمين

مياصلي تشكيل شده است كه با رابطه  شود:ي زير تعريف

)10(� � �#� � ��
ميبخش اول كه و مسيرهاي �#�شود(كنترل معادل ناميده )، در فاز لغزش يعني زماني كه در سيستم نامعيني وجود نداشته

باGآيد. در اين صورت تغييرات سيستم بر روي سطح لغزش قرار دارند، به دست مي و كنترل معادل صفر خواهد بود

*Gبرقراري  � لغ0 شود كه در صورت عدم دارنده نيز گفته مي زشي، بخش نگهتعيين خواهد شد. به اين بخش از كنترل مد

) ) در فاز رسيدن براي در نظر��وجود نامعيني، باعث لغزش مسيرهاي سيستم بر روي سطح لغزش خواهد شد. بخش دوم

و زماني كه مسيرهاي سيستم از سطح لغزش فاصله دارند، جاذب بودگرفتن نامعيني ن سطح ها به كنترل معادل اضافه شده

 كند. لغزش را تضمين مي

باشد كه به دليل تحريك ديناميك هاي مدل نشده فركانس بالا مي12از طرفي مشكل اين روش، افزايش پديده نوسانات

باشد. به منظور غلبه بر اين مشكل از يك تخمين پيوسته از قانون كنترل غيرخطي از طريق هموار كردن نامطلوب مي

ميناپيوستگي ].17شود[ها استفاده

 محاسبه قوانين كنترلي مدلغزشي-4-2

 با توجه به مطلب ذكر شده، براي طراحي يك كنترلگر مد لغزشي سه مرحله وجود دارد.

 دهنده ديناميك مطلوب سيستم هواپيما باشدانتخاب يك سطح لغزش، چنان كه نمايش)1

 محاسبه قانون كنترلي معادل از ديناميك سيستم)2

از)3 هاي موجود در سطح لغزش را با توجه به شرط لغزش را هموار قانون كنترلي كه ناپيوستگيطراحي آن بخش

 
12.Chattering 
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����نمايد
در اين تحقيق براي حذف نوسانات موجود به دليل وجود بخش ناپيوسته تابع علامت، از يك جمله متناسب با صفحه لغزش

و پيوستاستفاده شده است كه در نتيجه آن رفتار مناسب��در  اي به وجود خواهد آمد. بنابراين براي قانون كنترليهتر

 مدلغزشي داريم:

)11(�� � �7A�T�G� � �3G

 قانون كنترلي ارتفاع-2-4-1

ميبا توجه به اينكه ارتفاع حلقه بيروني مي كنيم به طـوري كـه ارتفـاع ورودي مطلـوب را باشد، صفحه لغزش زير را انتخاب

و نرخ زاويه پيچ صفر شود.   دنبال كند، زاويه پيچ متناسب با تغيير ارتفاع تنظيم شود

)12(G � H7�� + ��� � H39 � H��
و مقادير��در رابطه فوق باشند. با مشتق گيري از صفحه لغزش ضرايب ثابت مي�HوH7،H3مقدار مطلوب زاويه پيچ

 داريم:

)13(G* � H70�* + �* �1 � H39* � H��*
به*�از معادله فوق استخراج نمود. عبارت �#�بايست سطح كنترلي الويتور را به عنوان قانون كنترليحال مي با توجه

) مي-2معادله ديناميكي  آيد:ه) به صورت زير به دست

)14(�* � �|G@̅
���

@N + ��� + �//
���

�� + ��/
���

��3 + �3� � �- � �,
���

(N@با بسط ضريب آيروديناميكي ه)داريم:-5از معادله

@N � @Na � @NbP � @N^_!` � @N^\!� � @̅
2�"

@Ne� � @N^c!d

)15(

ميحلقه كنترلي مورد نظر، ساده سازيd!براي استخراج ورودي كنترلي  گيريم:هاي زير را در نظر

)16(� � @Na � @NbP � @L^_!` � @L^\!� � @̅
2�"

Z@Ne�]

)17(� � �|G@̅
���

��� + ��� + �//
���

�� + ��/
���

��3 + �3� � �- � �,
���

)18(& � @N^c
مي*�بنابراين  شود:به معادله زير تبديل

)19(�* � � � &!d
) در19با جايگذاري معادله  ) داريم:13()
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)20(G* � H70�* + �* �1 � H39* � H��� � &!d�
*Gو با قرار دادن �  براي قانون كنترلي معادل داريم:0

)21(!d � +H70�* + �* �1 + H39* + H��
H�&

 شود.، قانون كنترلي كلي مد لغزش براي ارتفاع طراحي مي��در نهايت با اضافه نمودن قانون كنترلي لغزشي

)22(!d � +H70�* + �* �1 + H39* + H�� � �7A�T�G� � �3G
H�&

 زاويه ياو قانون كنترلي-2-4-2

 صفحه لغزش موردنظر در اين حلقه بيروني مطابق رابطه زير معرفي مي شود:

)23(G � H��5 + 5�� � H�� � H��
( باشند.انتخابثابت مي�Hو�H�،Hو ضرايب زاويه ياو مقدار مطلوب�5ي فوق در رابطه )به23سطح لغزش با معادله

و علاوه بر آن ميزان چرخش وسيله پرنده بال ثابت حول محور طولي گونه اي است كه قابليت كنترل زاويه مسير را داشته

و نرخ زاويه رول(  ميرا گردد. زاويه رول ) در حين تغيير مسير به خوبي تنظيم شود

 با مشتق گيري از رابطه فوق خواهيم داشت:

)24(G* � H�05* + 5* �1 � H��* � H��*
(*�بايست عبارتجهت استخراج ورودي كنترلي ايلران، مي د) بسط داده شود.-2از معادله

)25(�* � ��/
���

�* � �|GK
���

@L + �// + ���
���

�� � ��/
���

�� � 2, � 2-
���

(در رابطه*�عبارت و) حاصل مي شود.-2ي فوق از بسط معادله

)26(�* � ��/
�//

�* � �|GK
�//

@O + ��� + ���
�//

�� + ��/
�//

�� � �, � �-
�//

) (26در ادامه با جايگذاري معادله و جايگـذاري ضـرايب آيرودينـاميكي25) در (@Lو@Oاز معـادلات)5-) و در-5د) و)

(با رابطه*�هاي زير، عبارت سازيو سادهمعادلهحاصل مي28ي  آيد.) به دست

)27-

 الف)

7 � @LXQ � @L^\!� � K

2�"
Z@L[� � @L\�]

3
ب)-27( � @OXQ � @O^\!� � K
2�"

Z@O[� � @O\�]
�3ج)-27( � + �// + ���

���
�� � ��/

���
��

�7د)-27( � + ��� + ���
�//

�� + ��/
�//

��
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� � �|GK
���


7 � �|GK
�//


3 � �3 � ��/
�//

�7 � 2, � 2-
���

� ��/
�//

��, � �-
�//

�

ه)-27(

�و)-27( � �|GK
���

@L^_ � ��/
�//

�|GK
�//

@O^_

 خواهيم داشت:*�در نهايت براي

)28(�* � � � �!"
)  ) داريم:22-5با جايگذاري معادله فوق در معادله

)29(G* � H�05* + 5* �1 � H��* � H��� � �!"�
ي لغزش در و اضافه نمودن ترم كنترلي لغزشي، مي توان ورودي كنترلـي رابطه در ادامه با صفر قرار دادن مشتق صفحه فوق

 ايلران را استخراج نمود.

)30(!` � H�05* + 5* �1 � H��* � H�� � ��A�T�G� � ��G
H��

 ژنتيك-سازي كنترلگر مد لغزشيپياده-4-3

و خطا همـراه مـي هرچند تعيين محدوده تغييرات ضرايب سطوح لغزش امكان پذير است اما تعيين بهترين مقدار آنها با سعي

ت و وروديها زياد باشد اين مقدار وأم با خطاي زيادي خواهد بـود. روش هـاي متعـددي باشد. در صورتي كه تعداد كنترلگرها

 براي محاسبه ضرايب كنترلگر مد لغزشي وجود دارد كه در اين مقاله با استفاده از الگوريتم تكاملي ژنتيك محاسبه مي شوند.

مي MATLABافزار سازي پيشرفته در نرمالگوريتم ژنتيك به عنوان يك روش بهينه كداراي يك جعبه ابزار ه با تعريف باشد

و پيداكردن تابع شايستگي به صورت يك كد برنامه براي استفاده از اين جعبه ابزار به منظور بهينه سازي پارامترهاي داده شده

ميبهترين راه . تابع]18[اي طراحي شود تا خطاي كنترلگر كمترين مقدار شودتوان بهره برد. تابع شايستگي بايد به گونهحل،

ميشايستگي   شود:پيشنهادي با معادله زير توصيف

)31(�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 + ��.( 

ميبرنامه، جمعيت جديد بر مبناي روشبا اجراي شود. ميزان احتمال هر كدام از هاي توليد نسل جايگزين جمعيت فعلي

ميروش و پيشرفت الگوريتم انتخاب و نوع عملگرها با توجه به كارآيي آن شود كه در هاي توليد مثل، توابع انتخاب

اس2جدول ت. اين مقادير براي تمامي كنترلگرهاي نشان داده شده

 مقادير پارامترهاي به كار رفته در الگوريتم ژنتيك2جدول

مقدارويژگي

كروموزوم20جمعيت اوليه
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0.8احتمال تلفيق

0.75احتمال جهش

2تعداد افراد نخبه در هر نسل

تابع جهش گوسيتابع جهش

 Stochastic uniformتابع انتخاب والدين
 Scatteredتابع تلفيق

ميبه اينكه مدل ديناميك موردنظر چندبا توجه و غيرخطي باشد، اثر تغيير يك متغير بر ديگر متغيرها غيرقابل صرف متغيره

مينظر مي بايست اثرات بر هم كنش اين متغيرها در پياده سازي كنترلگرهاي مزبور در نظر گرفته شود. بنابراين باشد. در واقع

درنمي يك خروجي اقدام نمود. براي حل اين مسئله از روش حلقه-هاي يك وروديسيستم توان به پياده سازي كنترلگرها

ميبستن ترتيبي استفاده مي و بقيه وروديكنيم. بر اين مبنا ها باز قرار دهيم. تابع بايست ابتدا حلقه كنترلگر اول را بسته

باشد. با تعيين نتايج مربوط به اين كنترلگر، شايستگي براي اين حلقه فقط انتگرال قدرمطلق خطاي سيگنال كنترلي اول مي

ميحلقه بعدي به گونه شود كه شرايط كنترلگر قبلي تغيير نكند بر اين اساس تابع شايستگي حلقه كنترلگر دوم اي بسته

و دوم مي مباشد. به همين ترتيب حلقهمجموع انتگرال قدر مطلق خطاي سيگنال كنترلي حلقه اول شوديهاي بعدي نيز بسته

 باشد.به طوري كه در حلقه آخر تابع شايستگي مجموع تمام انتگرال قدرمطلق خطاي قبلي مي

 سازي نتايج شبيه-5

و ژنتيك-سازي اعمال كنترلگر مدلغزشيدر اين قسمت به ارائه نتايج شبيه مدل پهپاد بال ثابت پرداخته شده زاويه ياو ارتفاع

مي3است.از شكل  سازي شده پهپاد به خوبي ورودي مرجع ارتفاع را رديابي نموده است. خطاي شبيه شود كه مدلدريافت

و علاوه بر اين فراجهشي در تغيير ارتفاع مشاهده نميماندگار در سيستم تقريبا صفر مي شود. متناسب با تغيير ارتفاع در باشد

و يا افزايش4كه در شكل هر لحظه انتظار داريم كه زاويه پيچ هواپيما نيز تغيير كند. همين طور  نشان داده شده، با كاهش

و در لحظاتي كه ارتفاع ثابت مي باشد، ميزان زاويه پيچ نيز  و يا افزايش داشته ارتفاع، زاويه پيچ هواپيما به تبعيت از آن كاهش

-كنترلي در آن ديده نميمرتبط با تغيير ارتفاع مي باشد كه اشباع5ثابت است. تلاش كنترلي سطح كنترلي الويتور در شكل 

و قابل6شود. درشكل ميزان تغييرات مقدار شايستگي در هر نسل براي الگوريتم ژنتيك كنترلگر ارتفاع نمايش داده شده.

 ام به بهترين مقدار شايستگي رسيده است.84دريافت است كه در نسل 
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مد3شكل  تغييرات زاويه پيچ در حين تغيير ارتفاع4شكل ژنتيك-لغزشيتغييرات ارتفاع با اعمال كنترلگر

 رلي سطح كنترلي الويتور با اعمال نمودار تلاش كنت5شكل

 ژنتيك بر ارتفاع وسيله پرنده-كنترلگر مدلغزشي
 شايستگي در هر نسل الگوريتم ژنتيكمقدار6شكل

 در كنترلگر ارتفاع

به ازاي ورودي پله با اندازه ياونمايش داده شده. اين شكل به پايداري رسيدن زاويه7در شكل زاويه ياو شبيه سازي كنترلگر

و زمان پله5 از5درجه مي15ثانيه را بعد را زاويه ياو دهد. از شكل مشهود است كه ثانيه نشان به خوبي مقدار مرجع

و خطاي  ميرديابي نموده است  زاويه ياو پهپاد را با اعمال كنترلگر زاويه رول تغييرات8باشد. شكل حالت ماندگار صفر

اي حول محور طولي خود درجه 7.8و تغيير مسير وسيله پرنده، هواپيما چرخش زاويه ياو اي درجه5نمايش ميدهد. با تغيير

و در نهايت با تثبيت  نيز ثابت خواهد ماند. در اين حركت سيگنال كنترلي الوان مطابق زاويه رول، زاويه ياو خواهد داشت

و اشباع نداشته است. بهترين مقدار براي تابع شايستگي الگوريتم ژنتيك به كار گرفته شده در كنترلر9شكل  زاويه نوسانات

 ام به دست آمده است.18، در نسل10با توجه به شكل ياو
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-به ازاي ورودي پله با اعمال كنترلگر مدلغزشي سمت تغييرات زاويه7شكل

 ژنتيك

(تغيير زاويه رولتغييرات زاويه8شكل ) سمت در حين چرخش

 تلاش كنترلي سطح كنترلي ايلران با اعمال كنترلگر9شكل

 سمت ژنتيك بر زاويه-مدلغزشي

 مقدار شايستگي در هر نسل الگوريتم ژنتيك10شكل

 سمت در كنترلگر زاويه

 ژنتيك-ارزيابي عملكرد كنترلگر مد لغزشي-6

و -كنترلگر مدل لغزشي زاويه ياودر اين بخش جهت ارزيابي عملكرد كنترلگر پيشنهادي، به مقايسه نتايج شبيه سازي ارتفاع

و روش و فازي پرداخته شده است. شكل ژنتيك پاسخ هاي زماني ارتفاع را با دو نتيجه مقايسه11هاي كنترلي گام به عقب

و گام به عقب-مدلغزشيروش كنترلي  مي]19[ژنتيك ميدهد. نشان بايست در با توجه به كاربرد پهپادها، اين وسايل هوايي

ب و اجراي فرامين دست پيدا كنند. از شكلكمترين زمان ممكن مشهود است كه مدت زمان12و11هايه موقعيت مطلوب
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و- رسيدن به پايداري در كنترلگر مدلغزشي و فازي به ترتيب براي ارتفاع  ژنتيك كمتر از روش هاي كنترلي گام به عقب

 پيشنهادي وجود ندارد. باشد. علاوه بر اين خطاي حالت ماندگار در روش كنترليميزاويه ياو

و گام به عقب-مقايسه كنترلگرهاي مدلغزشي11شكل  ژنتيك

 براي ارتفاع دو وسيله پرنده مشابه

و فازي-مقايسه كنترلگرهاي مدلغزشي12شكل  ژنتيك

 دو وسيله پرنده مشابه زاويه ياو براي

 نتيجه گيري-7

ابتدا اين مقاله، ايفا خواهد نمود. در كنترلي . با توجه به كاربردهاي وسايل هوايي كنترل آنها نقش مهمي در برآورد اهداف

توسعه داده شد. در ادامه MATLABمدل ديناميك شش درجه آزادي غيرخطي پهپاد موردنظر در محيط سيمولينك نرم افزار 

و با استفاده از روش بهينهاز تركيب روش كنترل مقاوم مدلغزشي با  سازي الگوريتم ژنتيك، روش جديدي رويكردي متفاوت

براي طراحي كنترلگر پرواز يك پهپاد كوچك بال ثابت اتخاذ شد. همچنين براي حذف نوسانات موجود در در روش 

و ترم متناسب با صفحه لغزش براي پيوسته نمودن قانون كنترل لغزش است سازي فاده شد. نتايج شبيهمدلغزشي از تابع علامت

ژنتيك حاكي از عملكرد مطلوب آن، شامل كاهش مدت زمان رسيدن به پايداري، عدم وجود-اعمال كنترلگر مدلغزشي

و خطاي حالت ماندگار مي و فراجهش باشد. علاوه بر اين تلاش كنترلي مربوط به هر كدام از سطوح كنترلي بدون نوسانات

و فازي پيادهكنترلگر پيشنهادي با روش باشد. در انتهااشباع مي سازي شده بر وسيله هوايي مشابه هاي كنترلي گام به عقب

 ژنتيك را نشان داد.-سيستم پرنده موردنظر مقايسه شد. نتايج اين بخش قابليت مطلوب كنترلگر مدلغزشي
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