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 بین برای مدل غیرخطی بالگرد  طراحی و تنظیم کنترل پیش

 های پیشنهادیبا استفاده از توابع لاگر و ارزیابی آن با شاخص
 3اله قهرمانینعمتو  2نظری دصادقمحمّ، 1علی یادگاری

 دانشكده مهندسی برق

   اشتر صنعتی مالكدانشگاه 
 (13/11/1331تاریخ پذیرش:  ؛ 11/10/1331)تاریخ دریافت:         

  چكيده
برای کاهش حجم  .باشد می بالای آنهای سریع، حجم محاسباتی  سامانهویژه در بين به روش کنترل پيشاجرای های مهم در  یكی از چالش

برای مدل غيرخطی بين خطی با استفاده از توابع لاگر  روش کنترل پيش ،این مقالهدر  .شود استفاده می لاگر از بسط توابعاین روش، محاسبات 

با استفاده از دو شاخص  است.شده ارائه سيگنال کنترل و نرخ آن  ودنظر گرفتن قيو با دردیناميك پرواز یك بالگرد دارای خلبان در وضعيت ایستا 

بين در مدل غيرخطی تنظيم شده و سپس ميزان کارایی روش پيشنهادی  پارامترهای کنترل پيش ،های کنترل ورودیقابليت مانور و حذف تداخل 

در مدل فضای ها  ینظر گرفتن نامعينبا درطراحی شده، کنترل  سامانه کنترل پرواز مورد بررسی و تحليل قرار گرفته است. در سامانهدر طراحی 

 ها سازی شبيه یافته مقایسه شده است.بين تعميم کنترل پيشروش سازی غيرخطی بررسی و با  استفاده از شبيه ارائه شده باروش  مقاومت ،حالت

یافته، از مزیت کاهش زمان بين تعميم لاگر علاوه بر مزایای عمومی روش کنترل پيشمبتنی بر توابع بين  دهد روش کنترل پيش می نشان 

 اند.    در محدوده سطح یك قرار گرفتهپيشنهادی دو شاخص نيز و در عملكرد بوده  محاسباتی برخوردار

 کنترل پرواز سامانه، بين، توابع لاگر، بالگرد، مانور ایستا کنترل پيش :هاي کليديواژه
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ABSTRACT  
One of the major challenges in the use of predictive control systems, particularly in the fast system is computational 

burden. To accelerate the process and reduce the amount of computation and optimization of functions, we use the 

Laguerre functions. The purpose of this paper is to provide a linear predictive control method using Laguerre 

functions with constraints on signal and the rate control signal for a helicopter flight control system design  in the 

status of hover maneuver. By tuning parameters of predictive control in nonlinear model, the performance of the 

proposed method evaluate  by two index entries, maneuverability and coupling effect based on standards for design a 

helicopter flight control system. Multiplicative uncertainty in state-space model has been described due to 

uncertainty on system modeling to study the robustness of the proposed method. The simulation results of this 

method have been compared with the results of generalized predictive control method. Simulation results show that 

in addition of public benefits in generalized predictive control, Laguerre predictive control has the advantage of 

reducing the time and burden of computation and it is clear to see that the control law we have obtained for the 

hovering flight condition achieve the top level performance in two categories under examination. 
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  فهرست علائم و اختصارات 

 

 

 

 مقدمه -1

 به مندانعلاقه توجه مورد همواره که هوانوردی وسایل جمله از

 ایان طراحای  باشاند.   مای  است، بالگردهاا  بوده هوانوردی علوم

 و کنتارل  ساامانه هاا،   پاره  دیناميك سازه، های زمينه در وسيله

و دیناميك پيچيده آن دشاواری   بوده پيچيده بسيار پرواز نحوه

سطح باالایی  کند.  می چندان دوکنترل پرواز را  سامانهطراحی 

های طبيعای   از چابكی، قابليت مانور و انجام عمليات در محيط

برای بالگردهای  الزامات طراحیو نيز در شرایط نامساعد جوی 

دارای عادم  باالگرد   دیناميكیمدل که امروزی است. از آنجایی 

عدم  در برابرهای کنترل که  لذا استفاده از روشقطعيت است، 

بساياری از  بارداری   توجاه و بهاره  رد مومقاومت دارند، قطعيت 

  کننده کنترل لاسيویتا .]5[ است  قرار گرفته طراحانمحققان و 

بار بندی بهاره   و با استفاده از جدول حلقه دهی شكل بارا    

 رویكارد  است.  دهکر سازی پياده 155-یاماها آربالگرد  یك روی

 و متغيره چند کنترل های ترکيب روش از حاکی استفاده، مورد

و رسيدن  پرواز کنترل های سامانه  توسعه برای سامانه شناسایی

روش یااائش  .]9و5[ باشااد ماایبهااره و فاااز مطلااو   بااه حااد

 بازخوردکننده  برای طراحی ثابت کنترلرا ی ناهموار ساز بهينه

 الزاماتاست.  نظر گرفتهنامتغير با زمان در سامانهخروجی یك 

و  کناد  هاا محادود مای    را به مكان قطب   طراحی، عملكرد 

نهایات   ها در مسئله طراحی، به مسئله نرم بای  محدودیت قطب

هاسات   حلقه بسته و تابعی که در ارتباط با ميرایی قطب سامانه

کنناده بارای کنتارل     طراحی کنتارل یوان  .]4[ شود تبدیل می

اغتشاشاات خاارجی   ، گربا توجه به نویز حسا  آنسرعت و نرخ 

برای یك بالگرد  𝜇با استفاده از سنتز را تندباد و نامعينی مدل 

طور مختصر  بهرا سازی   نتایج شبيهو ده داکوچك انجام  مقياس

آن  که در ده استکرمقایسه    کننده  با نوع خاصی از کنترل

یاك  کماساليواس   .]1[شود مشاهده می 𝜇بهبود عملكرد سنتز 

 هاای   کنناده  سازی برای طراحی خودکار کنتارل  بهينهالگوریتم 

با استفاده از مشخصات تئاوری  را  5انتگرالی -مشتقی -تناسبی

اناریی ورودی  ساازی   کميناه بر اسااس معياار    وکمی  بازخورد

ده است. مدل بالگرد استفاده شاده در ایان   کرپيشنهاد کنترل 

از . ]2[باشد میمقاله از نوع آزمایشگاهی و با نامعينی ساختاری 

ماورد اساتفاده در مقاالات     یهاا  روش بیا معا نیترجمله مهم

روش کنتارل، انتخاا     ینبودن، حجم محاسبات  هنگام  فوق، به

 
1- Yamaha R-50 

2- Proportional Integral Derivative (PID) 

 

 g (m/s2) شتا  جاذبی

 Ixx, Ixz, Iyy, Izz (Kgm2) اینرسی بالگرد ممان

های آیرودیناميكی در مرکز گرانش  ممان

 (Nm) )دستگاه بدنی(
L, M, N 

 های آیرودیناميكی بال در مرکز گرانش  ممان

 (Nm) )دستگاه بدنی(
Lfn, Mfn, Nfn 

 های آیرودیناميكی بدنه در مرکز گرانش  ممان

 (Nm) )دستگاه بدنی(
LF, MF, NF 

ودیناميكی صفحه دم در مرکز های آیر ممان

 (Nm) )دستگاه بدنی( گرانش
Ltp, Mtp, Ntp 

 های آیرودیناميكی روتور اصلی در مرکز  ممان

 (Nm) گرانش )دستگاه بدنی(
LR, MR, NR 

روتور دم در مرکز دیناميكی های آیرو ممان

 (Nm) )دستگاه بدنی( گرانش
LT, MT, NT 

 (Kg) جرم بالگرد

  (rad/s) سرعت روتور اصلی

 (Nm) گشتاور موتور

ms 

Ω 

Qe 

 (rad/s) ای های سرعت زاویه مولفه

 (m/s) های سرعت خطی مولفه
p, q, r 

u, v, w 

 راستای های آیرودیناميكی خارجی در نيرو

 (N) )دستگاه بدنی( محورسه
X, Y, Z 

راستای  های آیرودیناميكی خارجی بال در ونير

 (N) )دستگاه بدنی( محورسه
Xfn, Yfn, Zfn 

های آیرودیناميكی خارجی بدنه در  نيرو

 (N) )دستگاه بدنی(محور راستای سه
XF, YF, ZF 

 های آیرودیناميكی خارجی صفحه دم در  نيرو

 (N) محور )دستگاه بدنی(راستای سه
Xtp, Ytp, Ztp 

یناميكی روتور اصلی در راستای های آیرود نيرو

 (N) محور )دستگاه بدنی(سه
XR, YR, ZR 

ناميكی خارجی روتور دم در های آیرودی نيرو

 (N) )دستگاه بدنی(محور سه راستای
XT, YT, ZT 

, (radزوایای اویلر ) ,   

 (radگام کالكتيو روتور اصلی )
0 

 (radگام کالكتيو روتور دم )
0T 

 (radگام سایكليك عرضی )
1c 

 (radگام سایكليك طولی )
1s 
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با استفاده از مصاالحه نسابتا    یکنترل در روش طراح یها بهره

مقيد بودن روش به مسئله نامعينی ساختاری و بعضاا   ،یطولان

طراحای  کاونز   .باشاد  یم آزادیدرجه نظر نگرفتن مدل ششدر

برای یك باالگرد مقيااس کوچاك انجاام و     را بين  کنترل پيش

ه است. مدل دینامياك باالگرد در   دادمورد آزمایش عملی قرار 

خطی متغير با زمان مورد اساتفاده   سامانهصورت یك نهایت به

مقایسه شده  PIDنتایج این روش نسبت به روش  وگرفته  قرار

باين   طبق نتایج ارائه شده، عملكارد روش کنتارل پايش    است.

روش  ،سااان . ]2[ برتااری دارد PIDنساابت بااه روش کنتاارل 

برای طراحی بالگرد مقياس کوچك در یاك  را بين  کنترل پيش

هماراه ناامعينی    باه را واز پرواز کامل اساتفاده و دینامياك پار   

باين بار    ده اسات. کنتارل پايش   کر مدل و اثر تاخير یاسامانه

اساس تخمين خطاای مادل و باناد آن جهات جباران بهيناه       

 روی بااالگردخطااای تاااخير پيشاانهاد و روش پيشاانهادی باار 

سازی شاده و ماورد آزماایش قارار گرفتاه       پياده 455-سروهلی

مهمترین اشكال در دو مقاله فوق، حجم محاساباتی  . ]1[ است

گزارش شاده  و کنترل بينی  به پارامتر افق پيش استنادروش با 

و  نهيکنترل به یبا استفاده از تئوربودیانو باشد.  میدر مقالات 

یاك باالگرد مادل    بارای   کنتارل  گناليسا  یروبر وديمسئله ق

بارای  را کنناده ردیاا     طراحی کنترل مسئله ،مقياس کوچك

. همچناين  ده اسات داانجاام   ،شاده تعياين   یك مسير از پايش 

حالت و قدرت کنتارل  دهی بين عملكرد ردیابی متغيرهای  وزن

 در ایان مقالاه   . ]3[ تحليل واقع شاده اسات   و نيز مورد تجزیه

هاا   خصوص مقااوم باودن روش کنتارل بهيناه باه ناامعينی      در

هاا در برابار    که عمدتا ایان روش ای نشده است و حال آن اشاره

ساازی    طراحی و پياده ها رفتار قابل قبولی ندارند. پن  نیينامع

 5هلياون بارای باالگرد مقيااس کوچاك     را از کنترل پرو سامانه

 روشده است. روش استفاده شده در ایان مقالاه یاك    داانجام 

 9غيرخطی مرکب بازخوردکنترل غيرخطی جدید با نام کنترل 

مرحلاه انجاام   باشاد. طراحای در ساه    با دیناميك معكوس مای 

شود که مرحله اول مرباوط باه بياان هساته روش کنتارل       می

بندی پرواز و ساخت فرماان و   دوم جدول مرحلهاستفاده شده، 

روی باالگرد  سازی و تایيد در تست پروازی بر مرحله سوم پياده

 بررسی استانداردهای طراحای در ایان  . ]55[ باشد یاد شده می

نشاان  هنگاام نباودن    و باه روش با وجود طراحی نسبتا مشكل 

و نتایج ارائاه  کنترل عملكرد مطلوبی داشته  سامانهدهد که  می

 
1- ServoHeli-40 

2- Hellion 

3-  Composite 

کنترل ماود  بوت شده تست پروازی نيز موید این مطلب است. 

روش مساتقيم بارای   باه را لغزشی و تحليل پایاداری لياپاانوف   

حضاور   ردیابی ارتفاع مرجاع متغيار باا زماان یاك باالگرد در      

ه دادماورد بررسای قارار     یسااختار غيرو  یاغتشاشات ساختار

است که نتاایج همگرایای   است. همچنين در مقاله اثبات شده 

 ،]55[ زمان محدود برای سطح لغازش معماولی معتبار اسات    

هاای ورودی   نبودن سيگنال به دليل نرمرسد  نظر میهرچند به

 ،نودلناد . سازی ایان روش چنادان عملای نباشاد     پياده ،کنترل

خروجای   باازخورد اساتفاده از   بارا کننده بهينه  طراحی کنترل

یك باالگرد بادون سرنشاين باا اساتفاده از      مسير برای ردیابی 

خروجای   بازخوردکنترل  سامانهده است. داشبكه عصبی انجام 

با  4بلمن -جاکوبين -هاميلتوناز معادله  و عقب از روش گام به

افق نامحدود برای آموزش و محاسابات ورودی کنتارل بهيناه    

در . ]55[کند کمينه کردن تابع هزینه استفاده میبرای مربوطه 

دشاوار از   ساازی  استفاده از افق نامحدود و پيااده نيز این مقاله 

   باشد. معایب مسئله می

های کنترل که امروزه در بسياری از کاربردهاا   یكی از روش

ایان   باشاد.  میبين  پيشمورد استفاده قرار گرفته است، کنترل 

، قابليت اجرایی، سادگی طراحای  بودن هنگام  به به دليل روش

هاای   خواص مقاوم بودن نسبت به بسياری از روش و همچنين

 ،با وجود مزایای بسياراین روش  .]59-54[ برتری دارد کنترل

تواناد در   دارای حجم محاسبات بالایی است و این موضوع مای 

سازی عملی یك چاالش محساو     و پياده زمان حقيقیمسئله 

نشان داده شده است که حجام محاسابات   ] 54-51[در  شود.

نسابت  طور کلی بين مبتنی بر توابع لاگر به پيش  کنترلروش 

. پاالمو  باشاد  مای بين تعميم یافته انتگرالی کمتار   روش پيشبه

ساازی   تواند قابليات پيااده   که توابع لاگر چگونه مینشان داده 

هنگاام و   عمل با کاهش محاسبات باه  سازی را در مسئله بهينه

برای پوشش نامعينی در ییان   .]52[دهد ذخيره داده، افزایش 

غيرخطی زمان گسسته، از کاربرد تواباع لاگار در روش    سامانه

را بينی مبتنی بر مدل استفاده و بهبود نتایج حالت گاذرا   پيش

 . ]52[ است در آن نشان داده

بين  با روش پيشکنترل پرواز  سامانهدر این مقاله طراحی 

  باارای ماادل شااش درجااه آزادی یااك بااالگرد مقياااس واقعاای

در این مقاله  انجام گرفته است.لينكس ساخت شرکت وستلند 

 
4- Hamilton Jacobi Bellman 

 

https://en.wikipedia.org/wiki/Hamilton%E2%80%93Jacobi%E2%80%93Bellman_equation
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طراحی در   5انتگرالی یافتهبين تعميم از روش کنترل پيشابتدا 

و ساااعی گردیاااده کنتااارل پااارواز اساااتفاده شاااده  ساااامانه

هنگاام بااودن   هاای قبلای از جملاه ناباه     هاای روش  محادودیت 

نظر گرفتن قيود ورودی رفع شود سپس کنترل محاسبات و در

توابع لاگر استخراج و قياود ورودی در تاابع    بين بر اساس يشپ

روش را نظر گرفته شاده اسات. ایان    بين در هزینه کنترل پيش

هنگاام نماود و بارای     نظر گارفتن ملاحظااتی باه   توان با در می

همچنين  کار برد.عمل به صورت زمان حقيقی درسازی به يادهپ

نظر گرفتن قيود ورودی کنترل و نرخ آن در ایجاد سايگنال  در

سازی عملی نيز  در پياده اًکنترل نرم نقش موثری داشته و طبع

بستن  ،یكی دیگر از محاسن روش ارائه شده حائز اهميت است.

و  حلقه کنترل با مدل غيرخطای یاك باالگرد مقيااس واقعای     

 و هاا  حضاور ناامعينی  ش درجاه آزادی آن در  ساازی شا   شبيه

  باارای تنظاايم مجاادد پارامترهااای روش کنتاارل پيشاانهادی   

د. باشا  های پيشانهادی مای   یابی به سطح یك در شاخصدست

توجاه باه پيچياده نباودن روش طراحای کنتارل       این مهام باا  

صاورتی  ؛ درباشد می انجامبه سادگی قابل بين پيشنهادی  پيش

تارل مقااوم باه    های کن این موضوع عمدتا در طراحی روشکه 

دهاد   نشاان مای  ساازی   شابيه نتایج انجام نيست. سادگی قابل 

رفتاار   هاا  در حضور ناامعينی پيشنهادی بين  پيشکنترل روش 

 های به محدوده سطح یك در شاخص داشته و توانسته مطلوبی

 مذکور برسد.

در  .صورت زیار ساازماندهی شاده اسات    این مقاله بهادامه 

شاود. بخاش ساوم روناد      مای  مدلبالگرد  دیناميكبخش دوم 

استفاده از رفتاار انتگرالای و تواباع     بين با طراحی کنترل پيش

در بخش چهارم دو شااخص  دهد.  لاگر را مورد بررسی قرار می

استاندارد و نحوه استفاده از آن در ارزیابی روش کنترل بررسی 

باين بارای    کنترل پيش سامانهبه طراحی م پنجبخش  د.شو می

 درو  اختصااص دارد ساازی   نتایج شبيهو مدل بالگرد غيرخطی 

 .شود انجام می گيری م نتيجهششبخش 

 مدل دینامیکی بالگرد -2

چهاار ورودی کنتارل در یاك باالگرد وجاود دارد: گاام        اساساً

1c) هاای ساایكليك   گاام (، 0θ) کالكتيو روتور اصلی 1sθ  ,  θ ) و

بين مشاخص   هدف از کنترل پيش (.0Tθکالکتیو روتور دم ) گام

توجه به قيود  لحظه از زمان باورودی کنترل در هر کردن چهار

 
1-  Generalized Incremental Predictive Control 

باشد.  ها و همچنين مطلو  بودن مشخصات تعيين شده میآن

ورودی کنتارل   مدل دیناميكی بالگرد چگونگی پاسخ به چهاار 

مدلی که در ایان مقالاه بارای باالگرد     کند.  یاد شده را بيان می

گياری در   نظر گرفته شده، دارای شاش متغيار قابال انادازه    در

پارواز و چهاار    ساامانه خروجی، دوازده متغير جهات توصاي    

کنترل پرواز باید در ساناریوی   سامانهباشد و  ورودی کنترل می

ای )متغيرهاای   ت خطی و زاویاه پروازی ایستا، متغيرهای سرع

 شارط قارار داشاتن تالاش کنترلای در     گيری( را به قابل اندازه

را دیناميكی مدل متغيرهای  1 شكلمحدوه مجاز، کنترل کند. 

 دهد.بالگرد نشان میروی یك بر

شاش درجاه    ، حرکات مدل بالگرد مورد استفادهتوجه به با

 :]51 و 5[ شود میصورت زیر بيان آزادی بدنه صلب بالگرد به

 . معادلات سرعت خطی5

(5)    
s

X
u rv qw gsin

m
 

(5)     
s

Y
v pw ru gsin cos

m
 

(9)     
s

Z
w qu pv gcos cos

m
 

 

 

 .]55 [بالگرد متغيرهای مدل دیناميكی بر روی یك :(1) شکل
 

 ای سرعت زاویه. معادلات 5

(4)     1 2 3 4p c r c p q c L c N 

(1)    2 2
5 6 7( )q c pr c p r c M 

(2)     8 2 4 9r c p c r q c L c N 

 .شود ( تعری  می2صورت )ضرایب معادلات ممان به
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(2) 

   
  


   

 
    

2

1 2 3

4 5 6 7

2

2
8 9

( ) ( )
 ,    ,  

Γ Γ Γ

1
 ,    ,    ,  

Γ

( )
 ,    ,    

Γ Γ

yy zz zz xz xx yy zz xz zz

xz zz xx xz

yy yy yy

xx xx yy xz xx
xx zz xz

I I I I I I I I I
c c c

I I I I
c c c c

I I I

I I I I I
c c I I I

 

 . معادلات دیناميك وضعيت9

(1 )           ( )p qsin rcos tan 
(3)    qcos r sin 

(55)   
 






qsin rcos

cos
 

 . معادلات موقعيت4

(55) 
               ( ) ( ) ( )x C C u C S S S C v C S C S S w 

(55) 
               ( ) ( ) ( )y S C u S S S C C v S S C C S w 

(59) 
      ( ) ( ) ( )h S u S C v C C w 

توجاه  باا  .باشد می cos(a)و  sin(a)به ترتيب aCوaS ،آن که در

مدل بالگرد در وضعيت ایستا حول نقطه  ]51و 5[ درها  دادهبه 

 شود. ساخته می (54)تریم 

(54) 
       0 1 1 0                                          e s c Tu v w p q r Q 
   

   

[ 0  0  0  0  0  0   3.15   3.43   34.0261 

 20630  14.73   0.55   0.16   10.26  ]
 

فارم  سازی معادلات غيرخطی حول نقطاه تاریم،    پس از خطی

 صورت زیر خواهد بود:نظر بهمد سامانهفضای حالت 

 (51)    

   

 



 0 1 1 0

x x Bu

x [                        ]

u [            ]

T

T
s c T

A

u v w p q r 

بالگرد  ،مانور ایستا وضعيتی است که در آنذکر است لازم به

و  هدر ارتفاع مشخصی از سطح زمين درجای خود ثابت ماند

ای پس از گذشت  های انتقالی و زاویه رود سرعت انتظار می

در این مانور نيازی  ضمنا. کنند مدت زمانی به سمت صفر ميل

به دانستن موقعيت نيست و اهميتی ندارد که در کدام نقطه، 

 گيرد. میوضعيت ایستا صورت 

 طراحی کنترل پرواز بالگرد -3
باين   کنترل پيش، یافتهبين تعميم کنترل پيش، بخشدر این   

و  یافته با اساتفاده از تواباع لاگار   بين تعميم کنترل پيش، مقيد

طراحای  بارای  ، قيود و اساتفاده از تواباع لاگار   کنترل با وجود 

 د.نشوارائه می کنترل پرواز بالگرد

 یافته   تعمیم بین کنترل پیش -3-1

از رفتاار انتگرالای در فضاای حالات      ]54[توجه باه   با جادر این

کنتارل اساتفاده شاده اسات و باا روش       ساامانه برای طراحی 

کمای متفااوت اسات. در     ]59[بين ارائه شاده در   کنترل پيش

جایواقع به u k
 

باين از  در برخی مراجع روش کنترل پايش 

        1u k u k u k  معادلات فضاای   شود. می استفاده

 باشند: صورت زیر میهحالت ب

(52)          
       

 
   



1
m m m m d

m m

x k A x k B u k B d k

y C x k
 

و lها با بعدبردار ورودی  n ،u ها با بعدار حالتبرد x ،آن که در

y با بعد بردار خروجی q و d k    نویز سفيد با مياانگين صافر

 زیر تمعادلا(، 52)دو طرف معادله  ازتفاضل  گرفتنبا  باشد. می

 شود: ساخته می

 

(51)           1m m m m dx k A x k B u k B k       

 شوند:صورت زیر انتخا  میهبردار متغيرهای حالت جدید ب

(53)        
TT

mx k x k y k  
 

 

 آید. دست میهب (55)آمده، رابطه دستهگذاری روابط ببا جای

(55 )           

 
 

 
 

   





       
     

      

  
    

   

1 10

1 1

T
m mm q n

m m q q

dm

m dm m

x k x kA

y k y kC A I

BB
u k k

C BC B


 

 
 
 

0 m

q n q q

x k
y k I

y k 

 
    

 

 

 شود: نشان داده می زیر درهای آینده زماندر سيگنال کنترل 

(55)                    
 

1 1
TT T T

cU u k u k u k N 

cNدهناده تعاداد اعضاا     شاود و نشاان  ناميده می 5افق کنترل

های آیناده اسات کاه بایاد از طریاق      زماندر سيگنال کنترل 

سازی تاابع هزیناه محاسابه شاوند. متغيرهاای حالات و        بهينه

 
1- Control horizon 

(52) 

            1 1
m m m m m
x k x k A x k x k 

 ( ) ( 1) ( )   m dB u k u k B k 

    

   

( 1) ( 1) ( )

( ) ( ) ( 1)
m m m

m m m

x k x k x k

x k x k x k
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اندازهها بهخروجی
pN افق  ؛شوند بينی می پيش (5بين پيش )افق

تار  بينای برابار و یاا از آن کوچاك    تواند با افق پيشکنترل می

در طاول افاق    ساامانه بينی شده شهای پيباشد. بردار خروجی

 .شودتعری  می (55)صورت ينی بهب پيش

(55)             
  

1 2
T

TT T

pY y k k y k k x k N k 

در  سااامانهلاات، متغيرهااای حالاات براساااس ماادل فضااای حا

هاای آیناده   اسااس سايگنال کنتارل زماان    های آینده بار  زمان

تاوان  بينی شده خروجی را میمقادیر پيش وشوند محاسبه می

 زیر نوشت:صورت ماتریسی هب

  (59)                                      Y H x k H U     

   

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 





2

3

2

1 2 3

,

0 0 0
0 0

0

p

p p p p c

N

N N N N N

CA

CA

H CA

CA

CB
CAB CB

H CA B CAB CB

CA B CA B CA B CA B

     (54)        

 سازی بهینه -3-2

هایی هساتند و  ها دارای محدودیتسامانهدر عمل بسياری از   

بااين بایااد تمااام  هنگااام اسااتفاده از کنتاارل پاايشبنااابراین بااه

ساازی تاابع هزیناه    نظر گرفتاه شاده و بهيناه   ها درمحدودیت

بارای حال ایان    انجاام شاود.    ساامانه های براساس محدودیت

  .]54[ توان استفاده کرد میالگوریتم هيلدرث از مسئله 

نظار  رهای پایه دردر این الگوریتم بردارهای جهت معادل با بردا

 از انجاام همگرایای الگاوریتم، باردار     پس شوند.گرفته می  

 شامل مقادیر مثبت و صفر خواهد بود و خواهيم داشت:

(51)    1 Tx E F M                                                          

 به  پس از پایان اجرای الگوریتم، بردار    شاود  همگارا مای

که عناصر مثبت مربوط به شرایط فعال و عناصر صافر مرباوط   

عناصر مثبت برداری  هبه شرایط غير فعال خواهند بود. مجموع

 نامبه
act رابطاه  اسااس بار  آن که مقاادیر  دهدمی تشكيل را 

 شوند.میتعری   (52)

   
1

1 1T
act act act act actM E M M E F 


      (52)            

  

actM و
act 54[ بيان کننده شرایط فعال هستند[. 

 
1-  Prediction horizon 

توابا    از اساتااد   باا  یافتهتعمیم بینپیش کنترل -3-4

 لاگر

 زیار صاورت  تغييرات سيگنال کنترل در افاق کنتارل باه   بردار 

 است:

     [      1       1  ]Ti i i cU u k u k u k N            (52)  

 :شوند ه میحسب توابع ضربه نوشتکنترل برسيگنال 

       [   1   1 ] i cu k i i i i N U          (51)       
   

 .] 54[ کردتعری  زیر صورت بهتوان  را میتوابع لاگر و 

 

2

1 1

2 1

2 1 1

1
Γ ( )

1

1
Γ  

1 1

a
z

az

a z a
z

az az





 






 


 

(53)                                   

              

 
2 1

1

1 1

1
Γ  ( )

1 1

N

N

a z a
z

az az




 

 


 
 

و برای پایداری لازم اسات کاه   بودهقطب توابع لاگر  a پارامتر

0 1a  باا توجاه باه بخاش     و  باشند می. توابع لاگر متعامد

تاوان   های توابع لاگر وجود دارد، می جملههمه مشترکی که در

  نوشت. زیرصورت بازگشتی جملات را به

(95)           
   

 

1

1 1

2

1 1

Γ Γ  
1

1
Γ

1

k k

z a
z z

az

a
z

az



 













                                       

 :باشد میصورت زیر فرم زمانی توابع لاگر به

     1  2   [         ( )]TNL k l k l k l k  (95)                         

  1 ( )lL k A L k  (95)                                           

 2(1 )a  (99)                                                     

             

(94)                  2 3 1 10  [1         ( 1) ]
T N NL a a a a                          

مورد متعامد بودن توابع لاگر مطرح اسات   ای که در مسئله

که روابط نوشته شده برای افق نامحدود صادق اسات   است این

این شرط دیگر برقارار  ممكن است و اگر این افق محدود شود، 

ای  و نتيجاه شده بررسی این مسئله پرداخته به ]54[نباشد. در 

 گی باه این است که انتخا  افق مناساب بسات   حاصل شدهکه 

طاور   همان .]54-51[ دارد سامانهسریع یا کند بودن دیناميك 

کااهش حجاام   بارای تاوان از تواباع لاگاار    گفتاه شاد ماای  کاه  

محاسبات و پارامترهای مسئله استفاده کرد. برای بساط تواباع   

 شود. استفاده می (91)رابطه متعامد از 
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 (91)     1 1 2 2( ) ( ) ( ) ( )N NH k c l k c l k c l k                      

در آن، که
iC     و از رابطاه زیار    هاا ضارایب ایان تواباع هساتند     

 .]53[ آیند می دستهب

  
0

( ) ( )i i

k

c H k l k




 (92)                                         

 آید: دست میهاز بسط لاگر به شكل زیر ب Uسيگنال

(92)                                
1

( ) ( ) ( )
N

i j i j

j

u k k c k l k


                                         

آورده و در رابطه در صورت یك بردار ضرایب مجهول را به

Δ فوق، ( )iU k iبا ( )TL i شود. جایگزین می 

(91)                                                1 2[          ]TNc c c                                                              

 شود. می در تابع هزینه جایگزینآمده دستهروابط ب

(93)                     ( ) ( )T T

s sJ R Y R Y U R U                           

 که در آن:

(45)         
[1 1 1] ( )

( 1 ) ( 2 ) ( )

( ) ( 1) ( 1)

pN

T
s i

T

i i i i i p i

T

i i i c

R r k

Y y k k y k k y k N k

U u k u k u k N

 
 

  



   

       

 

دسات  هبا  (45)از رابطاه   ساامانه ورودی  نهایات درو  باشند می

 آید. می

(45)                     
1 2( ) [ ( ) ( ) ( )]i Nu k m l m l m l m                          

در استفاده از این روابط باید دقت کرد که شرط متعامد باودن  

 .]51 و 54[ برقرار باشد
روش کنتارل در ایان قسامت مشاابه روش     بایاد توجاه کارد     

در باشاد.   کنترل بهينه و رگلاتور درجه دوم خطی گسسته مای 

 شود. تعری  می زیرصورت به  حالتمتغيرهای  این روش

(45) ( ) ( ) ( )
T

T
mx k x k y k 

 
                                           

که تنهاا  جای اینها، به در رابطه جدید تعری  شده برای حالت

 شاود  نظار گرفتاه مای   نظر گرفته شود، خطا نياز در خروجی در

 :]51 و 54[

 بازنویسی (49) صورتبه بين افق پيش بينی در پيش  رابطه

 شود. می
1

1

0

( ) ( ) ( )

( ) ( )

m
m m i T

i i i

i

m T

i

x k m k A x k A BL i

A x k m



 


 



  

 

 (49)                    

  

آمده، تابع دستهب بر حسبو  تعری  زیرصورت بهماتریس

 شود. هزینه بازنویسی می

(44)                                  
1

1

0

( ) ( )
m

T m i T

i

m A BL i


 



 

(41)         1

1 1

( ( ) ( ) )

2 ( ( ) ) ( ) ( )( ) ( )

p

p p

N

T T

L

m

N N

T m T m m

i i i

m m

J m Q m R

m QA x k x k A QA x k

   

 



 

  





 

 

آماده بار حساب    دستهاز تابع هزینه ب، دست آوردنهبرای ب

باه    اتریسما در نتيجاه  و  شود پارامتر مشتق گرفته میاین 

 آید. دست میهصورت زیر ب

(42)        1

1 1

( ( ) ( ) ) ( ( ) ) ( )
p pN N

T m

L i

m m

m Q m R m QA x k

 

       

و خلاصه کردن روش طراحای کنتارل،   سازی بيشتر  برای ساده

 استفاده کرد. (42)ت معادلاتوان از  می

(42)                                    

1

1

1

( ( ) ( ) )

( ( ) )

( )

p

p

N

T

L

m

N

m

m

i

m Q m R

m QA

x k







  



 





 

 

 

                                        

آماده بارای   دسات همقدار کمينه تابع هزینه بر اساس مقادیر با 

 به صورت زیر خواهد شد.( ) ضرایب لاگر

  
1

min

1

( ) ( ( ) ) ( )

( ) ( )

cN
T T m m T

i i

m

T

i dmpc i

J x k A QA x k

x k P x k

 



  



                  (41) 

                 

 که در آن:

(43) 1

1

( )
pN

T m m T

dmpc

m

P A QA 



                                

                          

رابطاه  آماده در  دسات بر حسب ضرایب لاگر به پيچشضرایب 

 شود. خلاصه می (15)
1

1

0

( ) ( )
m

m i T

c

i

S m A BL i


 



 (15)                             

  

از  پيچشدليل پيچيدگی مسئله، برای محاسبه ضرایب به

 شود. روش بازگشتی استفاده می

(15)                 

 

1

1 (0)     

( 1) ( )

( ) ( 1)

  2,3,4, ,

(1)( )

l

m T

c c c l

T

c pS BL and m

L

N

k A L k

S m AS m S A 

 

 



                    

و  شود استفاده میUبين، از سيگنال در روش کنترل پيش

 شود. از روابط زیر استفاده می Uدست آوردنهب برای

( ) (0)T

iu k L    (15)                                              

 بازخوردصورت رابطه زیر، یك ماهيت به Uنظر گرفتنبا در

 شود. کنترلی داده می سامانهحالت به

( ) ( )mpcu k K x k    (19)                                      
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 (14)      
1

1 1

1

(0) (( ( ) ( ) ) ( ) )

(0)

p pN N

T T m

mpc L

m m

T

mpc

K L m Q m R m QA

K L



 



 

 

   



 

ارائه بين  توجه به روابط اخير، روش کنترل پيشبا ،بنابراین

عبارتی یك مشابه یك رگلاتور درجه دوم خطی بوده و به شده

(، 14خصوص رابطه )باشد. در هنگام می بهينه به روش کنترل

خطی دارای قيد باشد، این ضریب غيرخطی خواهد  سامانهاگر 

 شود. عوض مینيز بود زیرا با تغيير شرایط مقدار آن 

با وجود قیود و استااد  از توابا   بین  پیشکنترل  -3-0

 لاگر

با تعيين مكان قيود آتی توان  گيری از توابع لاگر می بهره با

کاهش داد و در  بينی در افق پيشرا تعداد قيود بيشتری 

روش  از اینهمين دليل  بهنتيجه از بار محاسبات کاست و 

 .گرفتبهره  درن بیابعاد وسيع و  های با سامانهتوان در  می

درن  با یسازی ب فتن قيود، نياز به بهينهکنترل با درنظر گر

 ریزی مربعی دارد. برنامهاز استفاده 

)اگر فرض کنيم )ix k بردار حالت در زمان نمونه برداری ki 

minو باشد max,u u 
 

باشند، uباندهای پائين و بالای

 .]54-51[ شود نتيجه می (11رابطه )

(11)        min max

1 2

min 1 2

1 2
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 
 
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 ارزیابی کیایت پرواز بالگرد -4
هاایی اساتفاده    از شااخص بالگردهاا  بررسی کيفيت پرواز برای 

کنتارل   هاای  روشتضامين شاود و   انجام ماموریات  تا شود  می

هاای اساتاندارد باه ساطح      قادر به رسااندن شااخص  باید  پرواز

گوناه   یكی از استانداردهایی که معماولا در ایان  . دنباشمطلو  

 5اساتاندارد طراحای هواپيماا    ،دگيار  مای  نظار قارار  مد ها روش

 . ]55[ الگردهای نظامی نيز کاربرد داردباشد که در ب می

 کنترل پرواز، بررسی مدل بالگرد از سامانهدر طراحی 

دليل چندمتغيره بودن های کنترل به تداخل ورودی منظر

سزایی  کنترل و همچنين قابليت مانور بالگرد نقش به سامانه

های از آنجایی که در پاسخ زوایای غلتش و فراز به ورودی دارد.

 
1- Aircraft Design Standard (ADS33) 

کنترل سایكليك عرضی و طولی و همچنين پاسخ سرعت 

، از شاخص دارد ای سمت به ورودی کالكتيو تداخل وجودزوایه

اثر تداخل برای ارزیابی کارایی روش کنترل در حذف یا 

. همچنين برای مانورپذیری شود میتضعي  تداخل استفاده 

استفاده شده است و هرچه  5بالگرد از شاخص تندی سرعت

مانور بالگرد نيز  قابليت ،خص از لحاظ کمی بزرگتر باشداین شا

دو شاخص تندی سرعت و اثر  در این مقالهبيشتر خواهد بود. 

 تاشود  تداخل برای ارزیابی روش کنترل پيشنهادی تعری  می

بالگرد نشان داده شود. کنترل پرواز  سامانهدر طراحی کارایی 

دو شاخص مذکور معرفی و در بخش پنجم نتایج و در ادامه 

 .گردد میهای لازم ارائه  تحليل

 شاخص تندی سرعت   -4-1

بيشينه در ای بيشينه به زاویه  این شاخص، نسبت سرعت زاویه

در کانال فراز این شاخص به  عنوان مثالباشد؛ به یك محور می

  صورت
q


گيری این مقادیر بارای زوایاای    اندازهبرای  باشد. می

ورودی کنترلای مربوطاه    را باه  9تيزغلتش و فراز، ورودی نوک

اعمال و سپس نتاایج حاصال را ثبات کارده و نسابت تنادی       

توضايح اسات نماودار ایان      شاود. لازم باه   سرعت محاسبه می

باشاد کاه محاور عماودی عادد       شاخص، دارای دو محاور مای  

باشاد و   مای  کمينه در پاسخ حاصلهشاخص و محور افقی زاویه 

 شوند. بندی می اساس این دو محور دستهسطوح مختل  بر

 شاخص اثر تداخل -4-2

هاای   هدف از ایان شااخص، بررسای ميازان تاداخل در کاناال      

شااخص اثار تاداخل در    باشاد.   ها مای  اساس خروجیورودی بر

 صورت زیر قابل بررسی است.د که بهپرواز ایستا دو مولفه دار

 های غلتش و فراز اثر تداخل در پاسخ -4-2-1

برای محاسابه ایان شااخص، ابتادا بایاد یاك ورودی پلاه باه         

    سااایكليك عرضاای یااا طااولی اعمااال کاارده و پاسااخ زوایااا را  

گيری کرد و سپس نسبت بيشينه زوایا را محاسبه نماود.  اندازه

عنوان مثال، با تحریاك ساایكليك عرضای، نسابت بيشاينه      به

max)زاویه غلتش به بيشينه زاویه فراز 

max




مقادار ایان شااخص    ( 

خواهد بود. بدیهی است برای تحریك سایكليك طولی، عكاس  

 مقدار فوق مقدار شاخص خواهد بود.   

 
2-  Quickness 

3- Spike 
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 سمت به ورودی کالکتیو  اثر تداخل در پاسخ  -4-2-2  

نساابت اول محاساابه شااود.  در ایاان شاااخص، دو نساابت بایااد

در ثانيه ای  بيشينه و سرعت زاویهای  سرعت زاویهاختلاف بين 

محاسابه   سامت  در ثانيه سوم در کانال سرعت انتقالیبر سوم 

max) شود می 3

3

s

s

r r

w

) . ای  سرعت زاویاه نسبت دوم اختلاف بين

کانااال ساامت در ثانيااه سااوم در  بااه ساارعت انتقااالیبيشااينه 

توضيح است مقاادیر نسابت باه تحریاك پلاه      لازم به باشد. می

محااور  ،نمااودار شااوند و در گيااری ماای ورودی کااالكتيو اناادازه

عمودی مقادار نسابت اول و محاور افقای مقادار نسابت دوم       

 باشد. می

بارای   بین مقید کنترل پیش سامانهسازی  شبیه -1   

  آن نتایجتحلیل و بالگرد 

باالای روش ارائاه شاده در کنتارل      دادن کاارایی  نشاان  برای

کنترل با مدل غيرخطی بالگرد بسته شاده   سامانهبالگرد، حلقه 

کنناده   عملكارد کنتارل  اداماه  ساازی خواهاد شاد. در     و شبيه

با استفاده  های کيفيت پرواز شاخص و همچنينمقيد بين  پيش

بارای   دیااگرام کنتارل  لوک ب شود. سازی ارائه می نتایج شبيه از

نظار گرفتاه شاده    در 2شاكل  صورت ه ب بينپيشسازی  شبيه

های مربوط باه   و برای داده متلبافزار  سازی در نرم شبيه .است

مدل دیناميكی بالگرد باا اساتفاده    مانور ایستا انجام شده است.

باين خطای    کننده پايش  استخراج و سپس کنترل ]51و  5[از 

سااازی ایاان روش بااا نتااایج  نتااایج شاابيهو باارای آن طراحاای 

در مانور ایستا بين تعميم یافته انتگرالی  سازی روش پيش شبيه

 شود. مقایسه میدر دو حالت خطی و غيرخطی 

 

 .]5[ سازی برای شبيه کنترل بلوک دیاگرام :(2) شکل

 

 :(1)جدول  صورت زیر مقيد هستندهای کنترل به ورودی

 .]5[ های کنترل دامنه تغييرات ورودی :(1)جدول 

 ورودی کنترل
مقدار بيشينه 

(rad) 

مقدار کمينه 

(rad) 

 -5535/5 4511/5 کالكتيو روتور اصلی 

 -5151/5 5449/5 سایكليك عرضی

 -5555/5 5932/5 سایكليك طولی

 -2315/5 2315/5 کالكتيو روتور دم

 

دارای ناامعينی ضاربی    سامانههای حالت و کنترل  ماتریس

ررسی قرار گرفته مورد ب ]55و  5[هستند. این نوع نامعينی در 

 صورت زیر قابل بيان است:طور خلاصه به اما به ،است

A A A A

B B B B

  

  
 (12 )                                               

     اناادازه ماااتریس حالاات بااهحالاات خطاای سااازی  در شاابيه

دارای ناامعينی   درصاد  55اندازه درصد و ماتریس کنترل به95

ارائاه شاده را   روش  مقاومت 4و  3های  . شكلباشند ضربی می

کنترل در  و با تنظيم ضرایب مانور ایستادر  ها در برابر نامعينی

اگرچاه طراحای در حالات ناامی      .دهناد  نشان می حالت خطی

حلقاه   ساامانه هاای مادل،    انجام شده، ولی در حضور ناامعينی 

  بسته عملكرد مناسبی دارد.

 

در  شدهارائه  روشانتقالی  های  مقایسه سرعت :(3) شکل

 .حالت نامی و اغتشاشی
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در  شدهارائه روشای زاویههای  مقایسه سرعت :(4) شکل

 .حالت نامی و اغتشاشی

بين تعميم   با روش کنترل پيش ارائه شده  ر ادامه روشد
های انتقالی،  ها برای سرعتگرفتن نامعينی نظریافته و با در

نتایج ای کنترل بالگرد مقایسه شده است. ه ای و ورودی زاویه
روش  در شود. مانور ایستا تحليل میسازی در حالت  شبيه

 45و  4بين به ترتيب  بين افق کنترل و افق پيش کنترل پيش
انتخا  ثانيه ميلی 91 نيز برداری اند و زمان نمونه شدهاختيار 
همانی  صورتد مناسب و بهابعاابع وزنی با است. تو دهگردی

مقدار  اند. انتخا  شده uWبرایغيرهمانی و قطری yWبرای
[1خطی متغيرهای حالت اوليه 1 1 0.2 0.2 0.2 0 0]Tx 
محدودیت سيگنال نظر گرفته شده است و مقادیر مربوط به در

و قيود مربوط به  1جدول شده در  ر دادهیداورودی برابر با مق

ثانيه درنظر بردرجه 2/5نرخ ورودی کنترل همگی برابر با 

متغيرهای خروجی با  0و  1های  شكلدر  .گرفته شده است

اند. نتایج  تنظيم ضرایب کنترل در حالت خطی نشان داده شده
کنترل در حالت خطی قابل قبول  سامانهدهد طراحی  نشان می

و های انتقالی  شود، سرعت طور که دیده می همانبوده و 
حالت لاگر در زمان کمتری بهتوابع  با روش کنترل ای در زاویه

   رسند. نهایی خود می

 

کنترل های  در روش های انتقالی  مقایسه سرعت :(1) شکل

 .در وضعيت ایستا یافتهبين تعميم و پيش لاگربا توابع بين  پيش

 

کنترل های  روش ای در های زاویه مقایسه سرعت :(0) شکل

 .در وضعيت ایستا یافتهبين تعميم و پيش لاگربا توابع بين  پيش

لاگر در حالت خطی، با توابع کنترل  سامانهپس از طراحی 

دليل شد اما به غيرخطی اعمال سامانهاین طراحی به 

تحت کنترل، تنظيم مجدد ضرایب  سامانهغيرخطی بودن 

های  سرعت. در ادامه کنترل برای بهبود نتایج صورت گرفت

ارائه شده با روش خطی و غيرخطی  سامانهای  انتقالی و زاویه

مقایسه شده یافته بين تعميم روش کنترل پيش ولاگر توابع 

 است. 

کنترل کننده از اعمال  پسضرایب کنترل تنظيم نهایی  در

و قطب توابع  4تعداد توابع لاگر برابر با  ،غيرخطی سامانهبه 

  .شددرنظر گرفته  3/5لاگر برابر با 

   (94و ) (95های رابطه ) با توجه به مقادیر مذکور، ماتریس

 .آیددست میه( ب12صورت رابطه )به

(12            ) 
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       باشد. می 53/5برابر با β و  3/5برابر با  a(، 12رابطه )در 

های کنترل پس از  ورودی مربوط به 11تا  7 هایشكل

یی زمان همگراغيرخطی است.  سامانه کننده به اعمال کنترل

طور ميانگين نسبت به روش در روش کنترل پيشنهادی به

یابد هرچند با  % کاهش می95یافته بين تعميم کنترل پيش

دامنه تغييرات در روش پيشنهادی  11تا  1 هایشكلتوجه به 

دهد  نشان می 14تا  11های  % داشته است. شكل51رشد 

غيرخطی  سامانهکنترل پس از اعمال به  سامانهطراحی 
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یی زمان همگراعملكرد مطلوبی داشته است. در این اشكال، 

طور ميانگين نسبت به روش کنترل روش کنترل پيشنهادی به

یابد هرچند دامنه  % کاهش می54 یافتهبين تعميم پيش

% داشته است. رایانه 55تغييرات در روش پيشنهادی رشد 

 ای ، یك واحد پردازنده پنج هستهسازی مورد استفاده در شبيه

طور که بحث شد،  است. همان GHz19/5 با فرکانس کاری 

روش به نسبت پيشنهادی ترین مزیت استفاده از روش  مهم

زمان است؛  یافته کاهش زمان محاسباتتعميم بين پيش

و در ثانيه 511/5روش کنترل لاگر  در محاسبات انجام شده

 که باشد ثانيه می445/5بين تعميم یافته  روش کنترل پيش

 21تا  11 هایشكلدر  برابر روش کنترل لاگر است. 11/5

طور که قبلا در بخش  نظر، همانمورد های پيشنهادی شاخص

بحث شد، در طراحی کنترل بالگرد بررسی شده است. چهارم 

توانسته است  دهد روش کنترل پيشنهادی نشان می 11شكل 

و  10های  ها قرار گيرد. در شكل در محدوده سطح یك شاخص

ضی و رادیان برای سایكليك عر 5/5ورودی کنترل با دامنه  17

 5/5های پله با دامنه  ورودی 21تا  11های  طولی و در شكل

رادیان برای 51/5های عرضی و طولی و  رادیان برای سایكليك

محدوده سطوح  نظر گرفته شده است.ورودی کالكتيو در

استخراج و طبق بخش چهارم، مقادیر لازم  ]55[ها از  شاخص

نمایش داده شده  11های مدنظر محاسبه و در شكل  و بهره

 است.

 

 درروتور اصلی  کالكتيو کنترل  مقایسه ورودی :(7) شکل

در  یافتهلاگر و تعميمبا توابع بين  پيشکنترل های  روش

 .وضعيت ایستا

 

روش  سایكليك عرضی کنترل  مقایسه ورودی :(1) شکل

در  یافتهبين تعميم لاگر و پيشبا توابع بين  پيشکنترل 

 .وضعيت ایستا

     

روش  سایكيك طولی کنترل  مقایسه ورودی :(3) شکل

در  یافتهبين تعميم و پيش لاگربا توابع بين  پيشکنترل 

 وضعيت ایستا

 

وش کالكتيو روتور دم رکنترل   مقایسه ورودی :(11) شکل

در  یافتهبين تعميم لاگر و پيشبا توابع بين  پيشکنترل 

 .وضعيت ایستا

 

0 0.5 1 1.5 2
0.255

0.26

0.265

0.27

0.275

0.28

0.285

0.29

0.295

A
m

p
lit

u
d
e

Time ( sec )

Collective (rad)

 

 

Laguerre

DMPC

0 2 4 6 8 10
-0.03

-0.02

-0.01

0

0.01

0.02

0.03

0.04

A
m

p
lit

u
d
e

Time ( sec )

lateral (rad)

 

 

Laguerre

DMPC

0 2 4 6 8 10
0

0.005

0.01

0.015

0.02

0.025

0.03

A
m

p
lit

u
d
e

Time ( sec )

Longitudinal (rad)

 

 

Laguerre

DMPC

0 1 2 3 4 5 6 7
0.175

0.18

0.185

0.19

0.195

A
m

p
lit

u
d
e

Time ( sec )

pedal (rad)

 

 

Laguerre

DMPC



 5931، بهار 5، شماره 51جلد  پژوهشی مكانيك هوافضا، -علمی فصلنامه                                                                                    92

 

 

بين  پيشکنترل   روش  های انتقالی مقایسه سرعت :(11) شکل

 .خطی و غيرخطی در وضعيت ایستا سامانهدر  تعميم یافته

 

بين  پيشکنترل   های انتقالی روش مقایسه سرعت :(12) شکل

 .خطی و غيرخطی در وضعيت ایستا سامانه در لاگربا توابع 

 

بين  پيشکنترل   روش ای زاویه های سرعت سهمقای :(13) شکل

 .خطی و غيرخطی در وضعيت ایستا سامانهدر  یافتهتعميم

 

 بين پيشکنترل   روش ای زاویه های سرعت مقایسه :(14) شکل

 .خطی و غيرخطی در وضعيت ایستا سامانهدر  لاگر با توابع

 

 
 .ها در وضعيت ایستا نتایج ارزیابی شاخص :(11)شکل

 

 .کانال غلتشبررسی شاخص تندی سرعت  در  :(10) شکل
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 .بررسی شاخص تندی سرعت در کانال فراز :(17) شکل

 

پاسخ زوایای اویلر به ورودی پله اعمالی در  :(11) شکل

 .سایكليك عرضی و بررسی شاخص اثر تداخل

 

پاسخ زوایای اویلر به ورودی پله اعمالی در  :(13) شکل

 .سایكليك طولی و بررسی شاخص اثر تداخل

 

ای به ورودی پله اعمالی در سرعت زاویه پاسخ :(21) شکل

 .کالكتيو و بررسی شاخص اثر تداخل

 گیری نتیجه -0

بين  روش کنترل پيش توابع لاگر،در این مقاله با استفاده از 

های  نامعينیبا مقيد استخراج و برای یك بالگرد مقياس واقعی 

تنظيم مجدد از  سازی پس سازی شد. نتایج شبيه شبيهمدل 

طور کلی روش کنترل غيرخطی نشان داد که به سامانهبرای 

بين  روش کنترل پيش نسبت بهتوابع لاگر  مبتنی بربين  پيش

همچنين سرعت همگرایی و  ؛یافته عملكرد بهتری دارد  تعميم

هر دو روش تقریبا  های کنترل در نرم بودن سيگنال ورودی

ن بي زمان محاسبات در روش کنترل پيشیكسان است. کاهش 

 یابد که زمان انجام ویژه زمانی اهميت می به پيشنهادی

اجسام پرنده های دارای خلبان خودکار و  سامانهمحاسبات در 

جدی در طراحی باشد. همچنين  نظير موشك، محدودیتی

های کيفيت پرواز نشان داد روش کنترل  نتایج ارزیابی شاخص

های  توانسته است در محدوده سطح یك شاخص پيشنهادی

نوعی تایيد کارایی روش  قرار گيرد و این موضوع به پيشنهادی

 کنترل پرواز است. سامانهبين در طراحی  کنترل پيش
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