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  چكیده
 كينامی. با توجه به ددیآیشمار مکنترل به یفعال در مهندس یهااز حوزه یكیشك یب نيبدون سرنش یمايو کنترل هواپ یسازمدل
نسبتا  یاجسام پرنده موضوع یاجسام پرنده، مسئله کنترل پرواز در طراح پارامتریو  یهای ساختارتيبا زمان و عدم قطع ريمتغ ،یرخطيغ
 نیرو در انی. از اباشددر این حوزه، روش کنترل مد لغزشی میمقاوم  یکنترل یهاروش نیاز پرکاربردتر یكیشود. یو مهم محسوب م دهيچيپ
ارائه شده  نيبدون سرنش یمايهواپ كی اوج هیزاو نهيجهت کنترل به یمد لغزشو  PID ،کنندهکنترلدو  ليو تحل یسازهيشب ،یقاله، طراحم

   یك ارائه شده است، در ادامه،  هواپيما یحرکت طول فيجهت توص یمناسب یاضیمدل ر یكينامید یسازمنظور مدلاست. در ابتدا به
 و اغتشاشاتها ینيمعدر حضور نا مايهواپاوج  هیمنظور کنترل زاوازدحام ذرات به یسازنهيبه تمیالگور یمقاوم بر مبنا یزشکننده مد لغکنترل

. سپس، شوندمی نييتع یابیرد یو خطا یکنترل گناليبا هدف به حداقل رساندن س نهيبه یکه پارامترهاچنانآن ،شده است یطراحخارجی 
   جینتا ت،یدر نها استشده  سهیاز نظر مشخصات پاسخ گذرا مقا PID نهيبهکننده حاصل از کنترل جیبا نتا یادشنهيعملكرد روش پ تيفيک
 نسبت به یتررفتار مقاوم ،سامانهفراجهش پاسخ  زانيضمن کاهش م یشنهاديپ یمدل لغزش کننده ترلکه کنند نشان داد یسازهيشب

 .دارد اميهواپ اوج هیکنترل زاو جهت PID کننده کنترل

 اذحام ذرات یسازنهيبه ،یلغزشکنترل مد ،یمشتق -یانتگرال -یکننده تناسب، کنترلنيبدون سرنش یمايهواپ :های کلیدیواژه
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ABSTRACT  
Modeling and control of Unmanned Aerial Vehicle is undoubtedly one of the most active areas in the field of 
control engineering. The characteristics of aerial vehicles such as nonlinear dynamics, time variability and the 
structural and parametric uncertainties make flight control issue relatively a complex and important subject in their 

design. One of the widely used methods in this area is sliding mode control technique. This paper proposes the 
design, the simulation, and the analysis of two controllers namely PID and sliding mode in order to optimally 
control the pitch angle of an unmanned aircraft. Initially, in order to dynamically model the system, an appropriate 
mathematical model is presented to describe the longitudinal motion of aircraft. Subsequently, a robust sliding 
mode controller is designed using particle swarm optimization (PSO) algorithm to control the pitch angle of an 
aircraft against the uncertainties and the external disturbances. The optimal parameters are determined by 
minimizing both the control signal and tracking error. Then, the performance quality of the proposed method was 
compared with the results of the optimal PID controller in terms of transient response characteristics. Finally, 
simulation results indicated that the proposed sliding mode controller can reduce the overshoot of system response 
and yield more robust performance than PID for the control of pitch angle. 

Keywords: Unmanned Aircraft, Proportional Integral Derivative Control, Sliding Mode Control, Particle Swarm 

Optimization. 
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 مقدمه -1

 5هاای بادون سرنشاين   راحی سيستم کنترل پرواز هواپيماط

(UAV) عنوان یكی از چالش برانگيزترین مسائل همچنان به

باشد. اهميت مسائله در  در دنيای کنترل خودکار مطرح می

دیناميااك در  2وجااود عاادم قطعيااتطبيعاات غيرخطاای و 

در واقا  مجهاز باودن هواپيماهاای بادون      . باشدمیهواپيما 

باه   تواناد خودکار دقيق، مای کنترل  سامانه كبه ی سرنشين

مشخصاه   تیا پارواز و تقو  تیریماد  ،یابیپرواز در جهت ميت

 كی یطراح ط،یشرا نی. در ا]5[ کمك کند مايهواپ یداریپا

را در طاول   یتواند باار کاار  یپرواز م ميدر ت خلبان خودکار

ط یدر شارا  ماا يپرواز کاهش دهاد و باه فارود مناساا هواپ    

ساازوکاری  کمك کند. خلبان خودکاار   ییآب و هوا نامساعد

 ماا يفارود هواپ  ایا که به حفظ حالت پارواز، ارتفاا     باشدمی

 یتئاور  ازمناد يخلبان خودکاار ن  ی. طراح]2[ کندیکمك م

. در گذشااته ]9[ باشاادیماا یداریااکنتاارل و دانااش پا هياااول

منظاور  باه  مايهواپ اوج هیزاوجهت کنترل  یاريمطالعات بس

 .[4-6] پرواز صورت گرفته است طیاشر یداریپا

    نتاارل کلاساايك ک یهاااگذشااته، روش یهااادهااه در

اناد کاه   باوده  خلباان خودکاار   یطراح یهاروش نیترغالا

طراحای   ك هواپيماا يا شده دینامبراساس مدل خطیمعمولا 

و  یخطا ريا غ یهاا كيا نامید یبرا که در نتيجه آن شوندمی

های سنتی بارای  وشاز ر ییكدارند.  یفيعملكرد ضع نينامع

ساازی معاادلات حرکات در    طراحی خلبان خودکاار، خطای  

هاای طراحای کنتارل    چندین شرایط پروازی و اعمال روش

باشاد و سارانجام   های خطی میخطی بر هرکدام از این مدل

صاورت تاابعی از   باه  کنناده  بندی پارامترهای کنتارل جدول

9بهره بندیجدول روش، اینباشد. شرایط پروازی می
      نامياده  

 گذر زمان مدت در پایداری به ضمانتی روش، این در د.شومی

   متغيرهاای  کاه  اسات  لازم و نادارد  وجاود  کاار  نقاا   باين 

 روش ایان  همچناين،   د.کنن تغيير آهستگی به بندیجدول

 کنترل زیادی تعداد زیرا باشد،می زیادی زمان صرف نيازمند

 باه  را کنندهخسته روندی و آید دستبه بایستی خطی کننده

و در عمل اثبات شده است کاه ایان روش بارای     دارد دنبال

بنادی در  خطی هواپيما، وقتی پارامترهای جدولطبيعت غير

مقایسه با پاسخ دیناميكی کند باشد مناساا اسات در غيار    

 
1- Unmanned Aerial Vehicle (UAV) 

2- Uncertainty 
3- Gain Scheduling 

  از دیگار   باشاد. کننده دیگری نيااز مای  این صورت به کنترل

 کنناده  کنترل ان بهتویمهای کنترلی کلاسيك معروف روش

 یساادگ  ليا اشاره کرد که به دل 4مشتقی -انتگرالی -تناسبی

مورد استفاده قارار   ر این زمينهد یعيطور وسبالا به ییو کارا

عالاوه بار   ها کنندهنو  کنترل نیا عمده اشكال گرفته است.

مقااوم   ،داشتن پاسخ مطلاوب  یپارامترها برا ميتنظ یدشوار

چه هواپيما علاوه بر این موارد، چنان ]7[ باشدیم نبودن آنها

ای زیادی داشاته باشاد   در زاویه حمله بالا باشد یا نرخ زاویه

دهناده دینامياك   تواند نشانشده حرکت نمیمعادلات خطی

خطای  های طراحی کنترل غيردر این شرایط روش .آن باشد

 .]1[ مورد نياز است

طراحی ای در زمينه های اخير تحقيقات گستردهدر سال

 و مقااوم  خطای هاای غيار  کنترل پارواز باا اساتفاده از روش   

 ،کنترلای  متناو   هاای روش باين  ازصورت گرفته است کاه  

در  آمياازیعملكاارد موفقياات (SMC) 1کنتاارل مااد لغزشاای

 نیا و ا [3-52]اجسام پرناده دارد   تيکنترل حرکت و موقع

 در قباول  قابال  سری ، عملكارد  پاسخدارا بودن  ليامر به دل

 مقاوم ترهمه مهم از و آسان سازیپياده بالا، دقت گذرا، زمان

خاارجی   اغتشاشاات  و مادل  هاای قطعيت عدم برابر در بودن

 تطبيقی یمد لغزشکننده یك کنترل [3] در مرج . باشدمی

 ساامانه  كیا  یطاول  مادل  یبرا یچند خروج -یچند ورود

 ساامانه ایان  . مادل  شده اسات  یطراح هوافضا مافوق صوت

 تيااعاادم قطع یو دارا داریااناپا ،رهيااچنااد متغ ،یخطااريااغ

 ايا کاه ترک  نشاان داد این تحقيق  نتایج .باشدمی یپارامتر

 یمنجار باه طراحا    یقيتطب یبا کنترل مد لغزشگر مشاهده

شاود کاه   یمطلوب م یقيتطب یکنترل مد لغزش سامانه كی

 همچناين،  باشاد. یبا اساتحكام باالا ما    یابیرد تيقابل یدارا

سطح  مجدد جدید با طراحینون کنترلی یك قا [55]مرج  

که این  ارائه داد  6تعيين ساختار خاص روشبر مبتنی لغزش

 سازی شد.  کنترل پرواز پياده سامانهروش برای طراحی 

و همچنااين خطاهااای  سااامانهمعمااولا، عاادم قطعياات 

گاذار  کنتارل تااثير   سامانهمحرک به شدت بر روی عملكرد 

 یماد لغزشا   کنناده نتارل ک كیا [ 55] باشند. در مرجا  می

بادون   یماا يهواپ كیا  یخطا ريا غ كينامید یمرتبه بالا برا

 كیاامقالااه،  نیاا. در اگردیااد یطراحاا جنگنااده نيسرنشاا

 
4– Proportional-Integral-Derivative (PID) 
5- Sliding Mode Control (SMC) 

6- Eigenstructure assignment 
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در نظار   ساامانه عناوان مادل    هب56 -جنگنده اف یمايهواپ

نشااان داد کااه کنتاارل   یسااازهيشااب جینتااا  .گرفتااه شااد

 حضاور  درمرجا    ريمسا  خودکار یابیقادر به رد یشنهاديپ

 یهاا ینشده و خروجمدل یهاكينامید ،یاغتشاشات خارج

 نتاایج ، [52]در مرجا   همچناين   .باشاد یما  5فااز  نهيکمنا

 هیا زاو یابیرد سامانه كی آمده از طراحیدستهب سازیشبيه

کااه  ددناانشااان دا یمااد لغزشاا روشتوسااط  مااايهواپ اوج

 ساامانه  یتواند برایم یطور موثرهب یشنهاديکننده پ کنترل

 یکنترل مد لغزشا کار برده شود. به مايهواپ اوج هیزاو یابیرد

 كیا  اوجمنظاور کنتارل نارخ    به [59] در مرج  یشنهاديپ

هماراه باود، کاه     ريا گانتگرال كیبا افزودن 56 -اف مايهواپ

به  ازيبدون ن یشنهادينشان داد که روش پ یسازهيشب جینتا

 آمياازی درموفقياات عملكاارد ،یپااارامتر ميگونااه تنظااچيهاا

شده ميتنظمعمولی منطبق بر مدل و کننده با کنترلمقایسه 

حالات مانادگار    یاز نظر مشخصات پاسخ حالت گذرا و خطا

 کنناده طراحی یاك کنتارل  با  [54]مرج  نویسندگان دارد. 

 خطی و ناکمينه فااز مدل طولی غيربرای  2لغزشی چند راهه

کاه باا بهباود     ناد نشاان داد  نيبادون سرنشا   یمايهواپ یك

تاوان  در تئاوری کنتارل ماد لغزشای مای      زنیکليديت خاص

  .کيفيت عملكرد کنترل مد لغزشی را ارتقا بخشيد

 تكنيك توسط غيرخطی دیناميك از ،شدهدر مراج  ذکر

 اساتفاده  UAV نموناه  یاك  کنترل لغزشی جهت مد کنترل

 باالا  باعا   ماذکور  هاای روش کارگيریبه اگرچه. است شده

 سرنشاين  بادون  هواپيماهاای  رد کنترلی دقت سامانه بردن

محسوس باودن   نظير مشكلاتی با ولی ؛[55-54] است شده

 سامانه و پيچيدگی ، تنظيم پارامتریدشواری خطای تعقيا،

باالا باودن    برخی موارد، در اند. همچنينهمراه بوده کنترلی

 محققان تا شده باع  هاییکنندهکنترل چنين هزینه ساخت

یكاای از  .باشااند مناسااا جااایگزین دنبااال روش هااای بااه

مرباو  باه    کنتارل ماد لغزشای   مشكلات رایج در طراحای  

 دهیا منجار باه پد  تواناد  مای باشاد کاه   زنی میخاصيت کليد

گاذارد  یم ريدقت کنترل تاث یشود که نه تنها رو 9زیگزاگی

 قاات يشاود. تحق یما  یکنترل یهاواحد یبلكه منجر به خراب

 انيا ت که از مانجام شده اس دهیپد نیجهت حذف ا یاريبس

 ی، روش شبكه عصب[51] یقيتطب یهاروشبه توان یآنها م

 
1-  Non-minimum 

2-  Manifold  

3- Chattering  

 .[57] داشاااره نمااو  بااازخورد یسااازیروش خطاا و [56]

یااك مساائله چااالش برانگيااز در طراحاای    نيااز همچنااين

 قادار پيادا کاردن م   مد لغزشی در مراج  فوق، کننده کنترل

پارامترهای تاثيرگذار در تاب  سطح لغزش مای  مناسا برای 

بار اسااس    هاا ایان پارامتر  اکثر ماوارد در  ،کهطوریهب .شدبا

 شيوه سعی و خطا و یاا براسااس تجرباه و داناش مهندسای     

علاوه بر این، در مواردی که بخشی از پلانات  . اندتعيين شده

 نامعين یا ناشناخته و یا دارای دیناميك متغير با زمان است،

م مجادد  معمولی توانایی تنظي شدههای طراحیکننده کنترل

ضرایا  و های مطلوب را ندارندبرای تطبيق دوباره با خواسته

کنند و دارای رویكاردی  تنظيم می و برای هميشه یك بار را

اماا غالباا مشاكلی کاه ایان      باشاند.  ثابت در طول زمان مای 

پاذیری  دارناد، عادم تطبياق    ی کنترلای پيشانهادی  هاروش

برخای  ضرایا است، که منجر به افت کيفيت پاساخ، بارای   

رو، اغلا یك بازنگری کلی در کاارکرد  شود. از اینحالات می

ناوآوری ایان    .ناپذیر استها، اجتنابکنندهاین نو  از کنترل

 یاك مكاانيزم تنظايم   مقاله در مقایسه با مراج  فوق، ارائاه  

برای دیناميك متغير هوشمند در طراحی کنترل مد لغزشی 

که در این طراحای  وریطهبباشد، میهواپيما سامانه با زمان 

باه   آنلایان  صورتبه را پارامترها کنترل مد لغزشی هوشمند

در هار   حلقاه بساته   سامانهند که رفتار کتنظيم می ایگونه

 .مرج  و مطلوب شود سامانهشبيه رفتار  لحظه از زمان

 یاصاال تیاادو مز یدارا یکنتاارل مااد لغزشاا  سااامانه

باا انتخااب    ممكان اسات   سامانه یكينامیرفتار د -5باشد یم

پاسخ حلقاه بساته    -2. ابدیفرد سطح لغزش بهبود منحصربه

 حسااس  ريا هاا و اغتشاشاات غ  تيا کاملا نسبت به عدم قطع

از دو مرحلاه   یکنناده ماد لغزشا   کنتارل  یباشد. طراحا یم

باه   دنيکه عبارتند از: مرحله رس تشده اس ليتشك یکنترل

ر سطح لغازش. د  یماندن رو یسطح لغزش و مرحله دوم باق

به محض انتخاب سطح  یکنترل مد لغزش یواق  روند طراح

باشد. معمولا سطح لغازش بار اسااس    یساده م اريلغزش بس

سطح  گر،یشود. به عبارت دیم فیمطلوب تعر یهاكينامید

 شاود یما  نياي مطلوب تع یهاحالت ایلغزش بر اساس خطا 

، یك سطح لغزش خطی باه جهات   [55]در مرج   .[59-3]

کنتارل ماد    یاگرچه، خاود تئاور   ه است.شدسادگی تعریف 

 ساطح لغازش ارائاه     یجهات طراحا   یرهنماون  چيه یلغزش

غزش مناسا در عملكارد  سطح ل نييکه تعیکند در حالینم

 ،نیکناد. بناابرا  یما  فاا یا ینقش مهما  کنندهمطلوب کنترل
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شاود   فیا با دقت تعر دیبا یمد لغزش یسطح لغزش در تئور

 نيحلقاه بساته را تضام    یداریعملكرد مطلوب و پا تواندتا ب

 کند.

باه   سرنشاين  بادون  هواپيماهای دقيق و درست عملكرد

 ،دارناد  کاه  باالایی  عملكارد  و ایمنی نفوذ، هایقابليت دليل

منجر باه   در نهایت و هاداده به موق  و صحيح دریافت باع 

باا توجاه باه     لاذا، . شاود می مورد نياز اطلاعات به یابیدست

وجاود  هاا باه  ن کار در این نو  سامانههایی که در حياختلال

 برای هواپيماهاای  کننده هوشمندآید داشتن یك کنترلمی

 را خاود  بتواناد  خطا تغييرات با که سرنشين به نحوی بدون

این  درشده باشد. در روش ارائهکند، حائز اهميت می منطبق

پارامترهاای ساطح    خطاای ساامانه،   ميزان به با توجه ،مقاله

 5ازدحاام ذرات  یسااز ناه يبه تمیلگاور فاده از الغزش با اسات 

(PSO) مقدار خطاا  کمترین دارای سامانه تا شوندمی تنظيم 

 روش، اساتفاده  ایان  هایویژگی از .باشد بهينه پرواز حالت و

 باشاد. می هواپيما کنترل در سطح لغزش هوشمند ضرایا از

   ثابات  ضارایا  ایان  در آنهاا  کاه  های متاداول برخلاف روش

 روش درکنناد،  نمای  تغييار  سامانه کار زمان در ند وباشمی

پارامترهاای تاثيرگاذار    سامانه، پاسخ جهت بهينگی شدهارائه

در تاب  سطح لغزش با توجه به خطاای حاصال از خروجای    

 PSOکاارگيری الگاوریتم   سامانه نسبت به ورودی آن باا باه  

پاذیری  منجر به انعطاف این امر که ،شوندتعيين و اعمال می

 هواپيماا  پرواز مسير طولی جهت کنترل يشتر سطح لغزشب

باشاد کاه ابتادا    سااختار مقالاه بادین صاورت مای      شود.می

باه طراحای   معادلات حرکت طولی هواپيما توصيف و سپس 

و نحااوه تنظاايم   و مااد لغزشاای  PID هااایکنناادهکنتاارل

ساازی ازدحاام   بهيناه  پارامترهای آنها با استفاده از الگوریتم

ساازی مساير   در پایان نتاایج شابيه  شود. می پرداخته ذرات

دهناد کاه   نشاان مای  طولی پرواز هواپيمای بدون سرنشين، 

روش پيشنهادی مد لغزشی نسبت به تاخير زمانی، اغتشاش 

که طوریحساس بوده بهو عدم قطعيت پارامتری مقاوم و غير

خطای  ابتدا به دیناميك خطی طولی و در نهایت به مدل غير

کيفيات  گاردد و در نهایات   اپيماا اعماال مای   شاده هو کوپله

عملكردی مطلوب و مقاوم بودن روش پيشنهادی مد لغزشی 

   .شود اثبات می PIDکننده در مقایسه با کنترل

 

 
1- Particle Swarm Optimization (PSO) 

 هواپیمای بدون سرنشین طولی مدل -2

بر حرکت هواپيما بسيار پيچيده گانه حاکم معادلات شش

طی بر آن خشده غيرو معادلات دیفرانسيل کوپل باشدمی

معين این حاکم است به هرحال تحت یك سری از فرضيات 

و خطی شدن به دو دسته سه تایی در معادلات قابل دکوپله 

جهت طولی )حرکت در صفحه عمودی( و عرضی )حرکت 

یك مساله طولی  اوجباشند. کنترل در صفحه افقی( می

کننده جهت کنترل زاویه طراحی کنترل است و هدف

نشان  1در شكل  هواپيما کنترل اوج سامانهشد. بامی مربوطه

,. در این شكل داده شده است ,b b bX Y Z دهنده نشان

گيری زاویه جهت  ،محورهای مختصاتی قاب بدنه هواپيما

      (زمين) اینرسی مختصات قابهواپيما نسبت به  اوج

نشان داده شده  e که با 2زاویه انحراف بالابر وباشند می

         در نظر گرفته شده  سامانهعنوان ورودی به است

 .[51-53] است
 

 
 .هواپيماکنترل اوج  سامانه :(1) شكل

 

های سرعت در قاب بدنه نيروها و گشتاورها و مولفه 2شكل 

های به ترتيا مولفه Nو  L ،M دهد.هواپيما را نشان می

 و p ، q.باشندگشتاور آیرودیناميكی برای رول، پيچ و یاو می

r  های زاویه محورهای رول، پيچ و دهنده نرخنشانبه ترتيا

v, که باشند در حالییاو می uوw  سرعت طولیبه ترتيا، 

 . زوایایدباشنسرعت جانبی و سرعت عمودی می  و  

 .باشندمی 4و زاویه سرش جانبی 9به ترتيا زاویه حمله

 شهای طولی هواپيما تنها گشتاور پيچدر دیناميك

( )M1، نيروی پسا ( )X 6و نيروی برا (Z) ضرایا و  

بنابراین، . شودین پارامترها در نظر گرفته میا برگذار تاثير

 
2- Elevator deflection angle 

3 - Angle of attack (AOA) 

4 - Sideslip angle 

5 - Drag 

6 - Lift 
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xحرکت طولی تنها بر روی صفحه  z ورها تنها در و گشتا

 .شوددر نظر گرفته می yمحور 

 
 نه.نيرو، گشتاورها و سرعت در مختصات قاب بد :(2) شكل

 

شود که فرض میسازی، قبل از فرآیند مدل در این مقاله

تفا  و سرعت ثابت قرار هواپيما در یك کروز ماندگار، ار

 5حالت برآیند نيروهای پسا و پيشراندر این  گرفته است که

برابر صفر خواهد شد. همچنين فرض  2و نيروهای برا و وزن

تغييری تحت هيچ شرایطی  زاویه اوجشود که تغيير در می

. با در نظر گرفتن نخواهد کردایجاد  در سرعت هواپيما

شامل ، معادلات حرکت طولی هواپيما شدهذکر فرضيات

 . [53] آیندمیدست هبصورت زیر به معادلات نيرو و گشتاور

(5) sin( ) ( )X mg m u qw rv        

(2) cos( )cos( ) (w )Z mg m pv qu     

(9) 2 2( ) ( )y x z xzM I q rq I I I p r     

)جرم هواپيما  mدر معادلات بالا،  )kg ،u  مولفه سرعت

) xت در جه / )m s ،r  نرخ زاویه یاو( / )rad s ،v 

) yمولفه سرعت در جهت  / )m s ،w  مولفه سرعت در

) zجهت  / )m s ،yI  مولفه گشتاور در محور

y2( )kgm ،xI  مولفه گشتاور در محورx2( )kgm،zI 

)z2مولفه گشتاور در محور  )kgm  وxzI  مولفه گشتاور در

xصفحه  z باشند.می 

 
1-  Thrust 

2-  Weight 

، [5]ا توجه به مرج  یابی به مدل خطی بمنظور دستبه

    در حال پرواز  9حالت تعادلشود هواپيما در فرض می

باشد. تاثير اختلالات کوچك در بيشتر پارامترها ناچيز می

گونه شود که این اختلالات هيچرو فرض میبوده و از این

و بر اساس این تاثيری در بيشتر پارامترها نخواهند داشت 

 د شدن، خطی خواهدلتعاخطی حول نقطه غير تواب فرض، 

علاوه یك معادلات با یك مقدار مرج  به یعنی .[25]

شوند که در زیر نشان اغتشاش و یا اختلال جایگزین می

 داده شده است:

(4) 

0 0 0

0 0 0

0 0 0

0

, ,

, ,

, ,

u u u v v v w w w

p p p q q q r r r

X X X M M M Z Z Z

  

        

        

        

  

 

منظور راحتی، شرایط پرواز مرج  متقارن در نظر گرفته به

د شونبرنده ثابت در نظر گرفته می شود و نيروهای جلومی

 که در نتيجه آن:
(1)  

 خطی دیناميكی معادلات سازی،پس از خطی و در نهایت

 آیند:دست میهصورت زیر ببه طولی هواپيما

(6) 0( cos )
eu w e

d
X u X w g X

dx
  

 
        

  
(7) 

0 0(1 ) ( ) sin
q eu w w e

d d
Z u Z Z w u Z g Z

dt dt
  

   
             

   

 

(1) 
2 eu w w q e

d d d
M u M M w M M

dt dt dt
 

   
            

   
 

 تابع تبدیل -1-2

یك  اوجزاویه ننده کطراحی کنترل ، هدفدر این مقاله

های پيشنهادی قادر باشد. روشهواپيمای بدون سرنشين می

هواپيما  اوجزاویه  بالابر، کنترلی باشند با استفاده از سطحمی

( و 7(، )6سازی معادلات )با پيادهرا کنترل نماید. بنابراین، 

به تغيير در زاویه  تاب  تبدیل نسبت تغيير در نرخ اوج، (1)

 آید: دست میه( ب3صورت معادله )بر بهانحراف بالا

(3) 0 0 0

2
0 0

( / ) ( / / )( )

( ) ( / )S ( / )

e e e e

e q q

M M Z u S M Z u M Z uq s

s S M M Z u Z M u M

      

   

   


     
 

نسبت به تغيير در زاویه  اوج تاب  تبدیل تغيير در زاویه

دست هصورت زیر ببه (3معادله )تواند از انحراف بالابر می

 آید:
(55) q     

 
3-  Trim 

0 0 0 0 0 0 0 0v p q r w       
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(55) ( ) ( )q s s s   

(52) 
( ) 1 ( )

.
( ) ( )e

s q s

s s s



 

 


 
 

هواپيما  کنترل اوج سامانهبنابراین، تاب  تبدیل برای 

 آید:دست میهب زیرصورت  به

(59) 0 0 0

2
0 0

( / ) ( / / )( ) 1
.

( ) ( / )S ( / )

e e e e

e q q

M M Z u S M Z u M Z us

s S S M M Z u Z M u M

      

   





   


     
 

ارائه شده  1نمونه در جدول  UAVیك  ضرایاهمچنين، 

 .[25] است

  .[25]پارامترهای پایداری مشتق طولی: (1)جدول 
 گشتاور پيچش

1( )FT  

1Z Force( )F 

 

1Force(S )X 

 
 پارامتر

963/5- 
uM  963/5- 

uZ  541/5- 
uX  

 
 سرعت یاو

51/5- 
wM  

5 
wM  

52/2- 
wZ  

5 
wZ  

596/5 
wX  

5 
wX  

 

سرعت 

 رول

1/1- M  

1376/5- 

M  

42/919- Z  

5 Z  

5 X  

5 X  

 

 زاویه حمله

51/2- 
qM  5 

qZ  5 
qX  

 
 نرخ پيچش

174/55- 

e
M  

51/21- 
e

Z  5 
e

X  

 

انحراف بالا 

 بر

 

نسبت θتغييرات  مقالهاز آنجا که در این 
e  مورد نظر  

تاب  تبدیل از باشد، لذا می
e




 استفاده شدصورت زیر به 

[25]: 

(54)  
3 2

( ) 1.51 0.1774

( ) 0.739 0.921e

s s

s s s s





 


  

 

 فضای حالت -2-2

خطی ما مدل غيرهای هواپيدیناميك، [22] با توجه به

 شوند:صورت زیر بيان میطولی به

(51) 

0

0

cos( )
( ( ) )

( ( ) )

e

T T

q e

L L g
q

mV V

q M M q M

q





 
 



 






   


  





 

در معادله بالا     زاویه مسير  آنباشد که به می

( TVای بين بردار سرعت هواپيما )که زاویه گویندپرواز می

0باشد. و افق می ( )L   نيروی برا مبنا وL  تاثير برا ناشی

0و )ورودی کنترلی( e از انحراف زاویه بالابر  ( )M  

Mو  ميرایی پيچش qMمبنا،  گشتاور پيچش   تاثير

 باشند.میکنترلی انحراف بالابر 

باشد که وزن هواپيما برابر با نيروی برا میبا فرض این

)یعنی  (0))L mg  برابر با صفر  تعادل شر پيچو گشتاو

0باشد یعنی می ( (0)) 0M   که و همچنين با فرض این

)زوایای  , )  های نيروی برا باشند شيابسيار کوچك می

 شوند:صورت زیر معرفی میبه شو گشتاور پيچ

(56) 
(0)

( )L
L
  










 

(57) 
(0)

( )M
M

  










 

   تبدیل  يما به مدل خطیمدل غيرخطی هواپ ،بنابراین

 شود:می

(51) 

( ( ) )

( )

e

T

q e

L L
q

mV

q M M q M

q

 

 

 


 




  

  











 

 حلقه بسته سامانهدیناميك کلی از دیدگاه فضای حالت، 

 صورت زیر ارائه شود:تواند بهمی 1نشان داده شده در شكل 

(53) ( ( ))x Ax B u d x    

دهنده دیناميك نشان Bو  Aهای ، ماتریس(53در معادله )

شده یك هواپيمای بدون سرنشين نمونه در یك طولی خطی

 که در آن شرایط پروازیطوریهب ،باشندشرایط پروازی می

(A,B) شده های حالت تعریفباشند. متغيرپذیر میکنترل

)عبارتند از:  )Tqx   که در آن، a  ،زاویه حملهq 

 باشد. زاویه اوج می θنرخ اوج و 

سكان بعدی تغييرات دارای ورودی کنترلی تك سامانه

که  باشد،)زاویه انحراف زاویه بالابر( می متحرک افقی عقا

 نشان داده شده است. 1در شكل 

(25) eu  

 باشد:، زاویه اوج هواپيما جهت کنترل میامانهسخروجی 

(25) y  

) (،53معادله )در  )d x دهنده مدلی از عدم نشان خ

 یك مقدار ثابت است که  خباشد، و قطعيت می

تك ورودی  سامانهاین برای  بالابرندهدهنده کارایی نشان
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1که طوریهباشد. بمی  سكان دهنده عملكرد یك نشان

در شرایط کاری نرمال  )الویتور( متحرک افقی عقا

 باشد. می

و ایجاد  سامانهیابی به مدل خطی برای منظور دستهب

خطی برای مدل طولی هواپيما  سامانهیك مدل مرج ، یك 

) ی سكان متحرک افقی عقاارایی بالاهمراه با ک 1)   و

)بدون هيچ عدم قطعيت  ( ) 0)d x  .در نظر گرفته شد 

هواپيما برای  خطی طولی معادلات حرکتدر نهایت، که 

، نرخ تغيير زاویه (های حالت از قبيل زاویه حمله )متغير

 شوندصورت زیر تعریف میبه () اوج( و زاویه q) اوج

[22-25]: 
(22)  

(29) M
e

a q e
q M q M


    

(24) q  
کنترل اوج هواپيما  سامانهدر نهایت، مدل فضای حالت برای 

 آید:دست میصورت زیر بهبه

 

 

(21) 

 

  

0.313 56.7 0 0.232

0.0139 0.042 0 0.0232

0 56.7 0 0

0 0 1 0

e

e

q q

y q

 



 









   

 

       
      
       

            

 
 
 
  

 

 کنندهطراحی کنترل -3

و مد لغزشای( جهات    PIDدر این بخش، دو روش کنترلی )

ای باادون سرنشااين باارای یااك هواپيماا اوجکنتاارل زاویااه 

هاای  کنناده هاای بهيناه کنتارل   پارامتر گاردد. پيشنهاد مای 

پيشنهادی با هدف به حاداقل رسااندن سايگنال کنترلای و     

شاوند. بلاوک   تعيين میPSO  الگوریتم توسطخطای ردیابی 

نشاان داده   3کنترلی پيشانهادی در شاكل    سامانهدیاگرام 

 شده است.

 
 .هواپيما اوجکنترل  سامانه :(3) شكل

 

 ((PID مشتقی -انتگرالی -تناسبی کنندهکنترل -1-3

عنوان یك ساختار کنترلی استاندارد در به PIDکننده کنترل

با  سامانهشود. عملكرد نظریه کنترل کلاسيك معرفی می

) تناسبی بهره مقادیر دقيق تنظيم pK  بهره انتگرالی ،(

( iK )قیو بهره مشت ( dK یابد و با تنظيم بهبود می  (

توان خطای حالت دائم و نوسانات پارامترهای فوق می

 سامانهخروجی را در پاسخ به ورودی پله کنترل نمود. در 

ظيم با تنPID کننده کنترل ،این مقاله کنترلی پيشنهادی

کاهش مقدار خطا  کنترلی )زاویه بالابر( سعی در ورودی

طور هب با ورودی مطلوب( دارد. سامانه)تفاوت بين خروجی 

تواند عمل میپارامتر با تنظيم سه  PID کننده کنترل کلی،

(. 4نماید )شكل ی مناسبی برای پرواز مطلوب فراهم کنترل

)  کنندهبين خروجی کنترل ریاضی رابطه ( ))u t و

)خطا ( ))e t  شود:( تعریف می26معادله ) صورتبه 

(26) 
( )

( ) ( ) ( )P i d

de t
u t K e t K e t dt K

dt
   

با استفاده از تبدیل لاپلاس  PID کنندهتاب  تبدیل کنترل

 شود:صورت زیر بيان میبه

(27) 
2

( )
( )

( )

i d P i

P d

K K s K s KU s
C s K K s

E s s s

 
     

( الابرب)زاویه انحراف  کننده کنترلخروجی  uدر این معادله 

e و r y   خطای کنترل(  کننده کنترلورودی(

کننده باشند. بلوک دیاگرام سيستم حلقه بسته کنترل می

PID  نشان داده شده است. 4در شكل 

 
 .PIDکننده سيستم حلقه بسته با کنترل :(4) شكل

 

محاسباتی  تحليل پيچيدگی در کاهش منظور سادگی وبه

اول مطابق با  مرتبه دیناميك محرک یك سامانه هواپيما،

 :شودفرض می [29مرج  ]

(21) ,( )e e e e cu       

( 1)
e

a q e
Z Z q Z


     
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e,عبارت (،21در معادله ) c cu  فرمان دهنده نشان

 باشدمیانحراف زاویه بالابر  فرمان ميزانسيگنال کنترلی یا 

در نظر گرفته شد  -15ثابت محرک برابر با  (.5)شكل 

( 50)e  [24]. 

برای سامانه هواپيما با توجه به  مدل مرج  سامانهیك 

بندی کردن زاویه اوج مطلوب منظور فرمول[ به24مرج  ]

 شود:صورت زیر تعریف میبه

(23) 2 22
m n m n m n

r        

 nو فرکانس طبيعی ناميرا  که در آن ضریا ميرایی 

رادیان بر ثانيه در نظر گرفته  1/5و  11/5ترتيا برابر با به

 د. نشومی

 PSOسازی ازدحام ذرات الگوریتم بهینه -2-3

پرندگان،  یرفتار اجتماع یسازهيبش قیاز طر PSO تمیالگور

 شد یو ابرهارت معرف یتوسط کند یلاديم5331در سال 

[26-21 .]PSO و  یجستجوگر قو كیعنوان به تواندیم

کارگرفته شود. به یخطريمسائل غ یبرا ،یسازنهيابزار به

به  ازيکه ن رسدینظر م هب نياز مفهوم ساده آن، چن رایز

با  سهیدر مقا یرقابت یملكردکمتر داشته و ع یمحاسبات

دارد. باتوجه به  یتكامل یهاتمیمانند الگور گرید یهاروش

 ،یسازنهيبه یاز مسائل واقع یاگسترده فيکاربرد مكرر ط

PSO خود جلا ه از محققان را در عملكرد ب یادیتوجه ز

 [.27-23کرده است ]

PSO  دسته از کل ذرات  كیبا در دست داشتن( )m 

 دیحل کاندراه كیعنوان تواند بهیکند. هر ذره میکار م

توان یدر نظر گرفته شود و م یسازنهيمسئله به كی یبرا

]1بردار كی اینقطه و  كیآن را توسط  ,..., ]ij i idX X X 

نشان داد، که در حال  dجستجو با بعد  یفضا كیدر 

جستجو با اضافه  یدر فضا دینقا  جد متبه سحرکت 

]1کردن بردار سرعت  ,..., ]ij i idV V V شتريب ليتسه یبرا 

  و سرعت ذرات  هياول یهاتيجستجو است. موقع ندیفرآ

 یشوند. همه ذرات در فضایانتخاب م یصورت تصادفهب

کنند. هر یتاب  هدف حرکت م یسازنهيمنظور بهجستجو به

 كی یدر تاب  هدف دارا یابیگروه پس از ارز نیا عضو از

 شود.یگرفته م در نظر یارزش وزن كی نوانعبه از،يامت

  دهينام یسراسر نهيعنوان بههب ازيامت نیشترياعضاء با ب

 یکند. در طیخود را حفظ م یقبل تيشود. هر ذره موقعیم

جستجو تمام ذرات به سمت مناطق جواب بالقوه با  ندآیفر

   حرکت  یگروه یريادگی ايفاده از شناخت و ترکاست

توقف ادامه  اريبه مع دنيتا زمان رس ندیفرآ نیکنند. ایم

و سرعت خود  تي. پس از هر تكرار، تمام ذرات موقعابدییم

      ریبه ارزش بهتر با توجه به رابطه ز یابیدست یرا برا

 [:21-26] کنندیم یرسانروزبه

(95) 
1 1

2 2

( 1) ( ) ( ( ) ( ))

(gbest ( ) ( ))

ij ij ij ij

j ij

V t wV t c r pbest t x t

c r t x t

   

 
 

(95) ( 1) ( 1) ( )
ij ij ij

X t V t X t    

2 ،که در آن 1,c c  و  یادگيری شخصیبه ترتيا پارامترهای

کنند و یم نييشوند که حداکثر گام را تعیم دهينام جمعی

w ذرات در  یسرعت قبل ريکه تاث باشدمی ینرسیوزن ا

شمارنده  i. در حالی که کندیم نييرد نظر را تعلحظه مو

)تكرار و  ), ( )j jX t V t دهنده سرعت و ترتيا نشانبه

. باشدمی t مرحله تكراردر ام jذره فعلی موقعيت

( )pbest t ره تا لحظه هر ذ یقبل تيموقع نیهتربt  است و

gbest( )t 2ذره در گروه است.  نیبهتر تيموقع 1,r r  دو

که از  باشندمی كنواختی  یمستقل با توز یمقدار تصادف

بازه 0,1u و شوند یانتخاب مt .مرتبه تكرار زمان است 

 باشدمی صورت زیربه PSO الگوریتم مراحل خلاصه طوربه

[95-21]: 

از قبيل: اندازه جمعيت،  PSOپارامترهای انتخاب  -5

)بيشترین تعداد تكرار و مقادیر اینرسی وزنی  )w ،

c)1 شخصی یادگيری پارامترهای c)2 جمعی و (  .(2)جدول  (

 .ایجاد جمعيت اوليه -2

ه با استفاده از تاب  هزینه برازندگی هر ذردار قتعيين م -9

 .(92)معادله 

(92) 2 2

1 2( )J e u dt   

هر ذره و  (pbest)شخصی خاطره تعيين بهترین  -4

کل گروه با استفاده از  (gbest)بهترین خاطره جمعی 

 .رسانی آنهاروزمقدار برازندگی و در صورت لزوم به

رسانی سرعت و موقعيت هر ذره با استفاده از روزبه -1

 .(95( و )95)معادلات 

بيشترین تعداد توقف ) در صورت برآورده نشدن معيار -6

 .تكرار شود 9مرحله  از تكرار(

 .انپای -7
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 تابع هدف -3-3

عنوان معيار سازی، یك تاب  هزینه بهبرای یك مساله بهينه

هدف تعيين  .شودانتخاب می سامانهسنجشی برای عملكرد 

 کننده کنترل کهطوریبهباشد کننده میپارامترهای کنترل

مطلوب را دنبال  بتواند زاویه اوج سامانهاعمال به  هنگام

دارای دو پارامتر از قبيل انتگرال  کند. تاب  هزینه پيشنهادی

) و سيگنال کنترل  مربعات خطا )uباشد که در آن می

پارامتر دوم، نوسانات سری  و تغييرات ناگهانی در سيگنال 

 . [95] کندکنترلی را محدود می

 و تاب  هزینه PSOپارامترهای الگوریتم  بهينه مقادیر

جرا توسط فرآیند سعی و خطا تعيين پس از چندین بار ا

 5شكل  .نشان داده شده است 2که در جدول طوریشدند به

 PIDکننده ه با کنترلاهمر بلوک دیاگرام مدل طولی هواپيما

با الگوریتم  PIDکه پارامترهای دهد، هنگامیرا نشان می

PSO دیاگرام بلوک 6شكل  کهدر حالی .شوندتعيين می 

 مدل طولی هواپيما، محرک،شامل  حلقه بسته سامانه

را PSO ساز آفلاین مرج  و بهينهمدل ، PID کننده کنترل

 دهد.در محيط سيمولينك نشان می

 .و تاب  هزینه PSOمقادیر پارامترهای الگوریتم  :(2) جدول

 مقدار نام پارامتر

 51 تعداد ذرات

 95 تعداد تكرار

maxw 3/5 وزن اینرسی ،2/5 minw  

2 1,c c 54/2 

2 1,  1/5 

 

 

 

 کنترل بهينه اوج هواپيما. سامانهبلوک دیاگرام  :(5) شكل

 

 
 جهت کنترل زاویه اوج هواپيما. PID کننده کنترلسازی مدل سيمولينك برای بهينه :(6) شكل
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 (SMC) مد لغزشی کنترل -4-3

شود تا با مد لغزشی، سعی می کنندهدر طراحی کنترل

کجا از  در هر سامانههای حالت ،استفاده از قانون کنترل

بعدی قرار دارند به یك سطح لغزش همگرا شوند و  nفضای 

بر روی سطح لغزش قرار  سامانههای که حالتهنگامی

حفظ شوند که این گرفتند باید همواره روی سطح لغزش 

صورت های روی سطح لغزش بهشود تا حالتامر منجر می

طراحی  ،نمایی به سمت نقطه تعادل همگرا شوند. بنابراین

 :[92-96]مد لغزشی شامل دو مرحله می باشدکنترل 

طراحی سطح لغزش: که بر اساس مشخصات عملكردی  -5

 شود.طراحی می سامانهمطلوب 

شود که نترل: منجر به این امر میقانون ک یابی بهدست -2

کننده باشد یا به عبارت دیگر همواره سطح لغزش جذب

)چه در بالا یا پایين سطح لغزش قرار  سامانههای حالت

 داشته باشند( به سمت سطح لغزش جذب شوند.

 باا  هاا سيستم از بسياری برای یلغزش مد کنترل روش

در فرآیند  و وجود عدم قطعيت پارامتری خطیغير دیناميك

. با [97] کندفراهم می مسير را ردیابی خوبی به سازی،مدل

روش ردیابی در این مقاله، معادله ساطح  استفاده از  توجه به

و  ساامانه لغزش بر مبنای خطای ردیابی )تفاضال معاادلات   

طور هشود. بمعادلات مدل مرج ( و مشتقات خطا تعریف می

شود تاا  ی انتخاب میاگونه کلی در این روش سطح لغزش به

لات بار روی ساطح لغازش قارار      هنگامی که متغيرهاای حا 

با یاك سارعت مناساا و باا      سامانهخطای ردیابی گرفتند، 

کند. اغلاا  ميل عملكردی مطلوب به سمت صفر مشخصات 

مرتباه   بابه فرم یك معادله دیفرانسيل  5معادله سطح لغزش

1n شاود تعریاف مای  تحت رابطاه زیار   طای ردیابی از خ 

[96-92]. 

(99) 
1(E, ) ( ) ( ) , 0

d

n

e y y

d
S t k e t k

dt


 

   
 

 ثابت k ،سامانهپارامتر وابسته به مرتبه  nدر معادله بالا، 

 باشد.خروجی مطلوب می dyو  سامانهخروجی  y، لغزش

معادله سطح لغزش با توجه به مدل دیناميك طولی هواپيما، 

 گردد.صورت زیر تعریف میبه

(94) ( , ) ( ) ( ), 0S E t e t ke t k    

 
1-Sliding Surface 

د گيارد، ما  قارار مای   زمانی که در این ساطح  سامانهرفتار و 

0Sدر واق  در معادله فوق اگار  شود. لغزشی ناميده می  ،

0eگاااه آن   و در نتيجااهdy y نشااان  کااه شااودماای

   .باشدعادله فوق پایدار مجانبی میدهد م می

معادلات حالت کنترل مد لغزشی، ابتدا  سامانهبرای طراحی 

( را براساس خطای 24( و )29(، )22)حرکت طولی هواپيما 

 کنيم.ردیابی و مشتقات آن تعریف می

(91) 1 1 2( 1)
ea qx Z x Z x Z u    

(96) 2 1 2M
ea qx M x x M u   

(97) 
3 2x x 

1x(، 97( و )96(، )91در معادلات )  ،2x q، 

3x   وeu  دیناميك خروجی  ،باشند. بنابراینمی

 آید:دست میهصورت زیر ببه اوجکنترل  سامانه

(91) 3 3 2

2 1 2M
ea q

y x y x x

y x M x x M u

   

   
 

    دست ه( ب93معادله ) مانندو دیناميك خطای ردیابی 

 آید.می

(93) 
1 2M

e

d

a q d

e y y

e M x x M u y

 

   
 

e,برای تعریف معادله سطح لغزش بر اساس  e :داریم 

(45) 
1 2

2 1 2

2 1

M

, 0

ea q e d

e e

e M x x M y

S e ke k

 



   

   

 

 لغزش سطح یك به یابیدست و وجود برای مناسا شرایط

    باشدمناسا می کنترل قانون انتخاب حالت، فضای در

)که با صفر شدن مقدار تاب   نحویبه , )S E t  یك ورودی

عنوان تاب  لياپونوف، به 2Sکه تاب  کنترلی ایجاد شود تا این

 :[97] ( صدق کند45در شر  لغزش مطابق رابطه )

(45) 
2

1
( )

2

( ) ; 0

V s S

V s SS S 



    

 

(42) 
2 1 1 2 2

1 2 2

1 2 2

M

( ) ( M )

[ ][ M ]

e

e

e

a q d

a q d SMC

a q SMC d

S e ke M x x M u y kx

V s SS S M x x kx y SM u S

sign S M x x M u kx y











      

       

     

 

 نامساوی که آلیدها لغزشی مد کنندهکنترل طراحی منظوربه

شاااود کاااه: فااارض مااای  کناااد آوردهبااار را فاااوق
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(49) 
M

( , )

e

a qM q kq
F x k

M

  
 

(44) 

1)

2)

1,2) ( )
e e eSMC SMC

a b a b

ab a b

V S M F M Su M S F Su  

  



    

 

)لغزش  شر  یابی بهبرای دست ،بنابراین ( ) 0)V s ،  یك

شود و قانون کنترلی ترم گسسته به سطح لغزش اضافه می

  آید:دست میهزیر ب رتصوبه

(41) 
( ) ( ), 0

(s) 0, 0
e e

SMCu Fsign S sign S

V M S M 

 



   

    
 

باشد از پایدار می سامانهطبق قضيه لياپونوف،  ،بنابراین

 باشد.رو طراحی منطقی می این

مقادیر  ( و44طبق روابط بدیهی نامساوی مثلثی معادله )

هواپيما  کنترل اوج سامانهبرای  F، تاب 1جدول  عددی

 شود:صورت زیر تعریف می هب

(46) 0.013 0.426 56.7

0.0203

q k q
F

  
 

S)منظور برآورده کردن شر  به ،بنابراین 0) روی  بر

صورت ( به41سطح لغزش، کنترل معادل با توجه به معادله )

 آید:دست میهزیر ب

 

(47) ( )sign(S)SMCu F    

ها روی هنگامی که مسير حالت(، 47بر اساس معادله )

S)سطح لغزش قرار گرفتند  0)  کنترل معادل تضمين ،

آل روی سطح ها تحت شرایط ایدهکند که مسير حالتمی

 لغزش باقی بمانند و به سمت نقطه تعادل همگرا شوند. 

ده زیگزاگی )اثر چترینگ( منظور کاهش یا حذف پدیبه

های پيشنهادی روش ترین روشها، یكی از متداولدر پاسخ

باشد که باع  کاهش خاصيت تغيير ناپذیری لایه مرزی می

رو، یك شود. از اینو سوئيچينگ سيگنال ورودی می سامانه

جای به   و شود زنی معرفی میلایه مرزی اطراف سطح کليد

5ا از تاب  اشبت تاب  علام
 شود.می  صورت زیر استفادهبه 

(41) 

1 ;

( ) 1 ;

;

S

sat S S

S S





 






   


  

 

مولينك برای طراحی يدر این تحقيق، از محيط س

بلوک  1. شكل ه استساختارهای کنترلی استفاده شد

 دهد.کنترلی را نشان می سامانهرام دیاگ

 
 جهت کنترل زاویه اوج هواپيما. SMC کننده کنترلسازی روی خط مدل سيمولينك برای بهينه :(1) شكل

1-Saturation Function 
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k, مقادیر دو پارامتر تعيين   در طراحی کنترل مد
 به کمك پارامتر .ای برخوردار استاز اهميت ویژه لغزشی،

k پس از  سامانههای حالت توان تعيين کرد کهمی 
گيری روی سطح لغزش با چه سرعتی به تعادل برسند و  قرار

 همگرایی سپری شده برای زمانمدت  بيانگر پارامتر 
. [29-97] باشدمی به سطح لغزش سامانههای حالت

 توانبا تعيين مقادیر بهينه این دو پارامتر می ،بنابراین
رو در این از این. ديکنترل را بهبود بخش سامانهعملكرد 
با الگوریتم  کنترل مد لغزشی سازیهدف از بهينه مقاله،
PSO تعيين مقادیر بهينه پارامترهای ،,k  باشدمی،    
بتواند زاویه  سامانهاعمال به  هنگام کننده کنترلکه چنانآن
 مطلوب را دنبال کند.  اوج

کننده مد لغزشی، تاب  هدف مانند نترلسازی کدر بهينه
مطابق با  PSO( و تمامی پارامترهای الگوریتم 92معادله )

    در نظر گرفته شده است. پس از طراحی  2جدول 

کننده مد لغزشی پيشنهادی برای مدل خطی طولی کنترل
کننده (، برای ارزیابی عملكرد کنترل25هواپيما )معادله 

(  51بر مدل غيرخطی )معادله  پيشنهادی، لازم است که

 .اعمال گردد

 سازینتایج شبیه -4 

 یها کننده کنترل یسازهيحاصل از شب جیبخش، نتا نیدر ا
گردد و یارائه م مايهواپ یپرواز طول ريمس یبرا شدهطراحی

 کننده کنترل جیبا نتا SMC کننده کنترلحاصل از  جینتا
PID ه که بيان شد گونهمان .رديگیقرار م سهیمورد مقا

بدون سرنشين به دليل  یدر هواپيماها یکنترل مسير طول
 یهابخش نیتراز مهم یكیدارند،  ییکه در شناسا یاهميت

ها براساس کنندهکنترل نیباشند. ساختار ایها مسامانه نیا
جا که معمولا مدل باشد. از آنیم یخط سامانه یاضیمدل ر
بودن،  یغيرخط ،یمعينبه دليل وجود نا سامانهاز  یدقيق

تاخير، اغتشاش و نظير آن موجود نبوده و کنترل مناسا 
 یموارد موجا بروز خطا و حت یگيرد در برخینم تصور

خارج شدن هواپيما از مسير خود در اثر کنترل نادرست 
کننده هوشمند کنترل كیگردد. داشتن یمسير پرواز م

نطبق کند، حائز را م که با تغييرات خطا بتواند خود ینحو به
 یخطا زانيتوجه به م شده بااهميت است. در روش ارائه

و کنترل مد  PIDکننده کنترل یپارامترها ریادمق ،سامانه
شوند تا یتنظيم م PSO تمیبا استفاده از الگور یلغزش
 ق،يتحق نیمقدار خطا باشد. در ا نیکمتر یدارا سامانه

با استفاده از  مدلی از یك هواپيمای بدون سرنشين نمونه
کننده ازای دو کنترلافزار متلا در محيط سيمولينك بهنرم

محدوده ها، سازیسازی شده است. در شبيهشبيه  مذکور 
)زاویه انحراف بالابر(  سكان متحرک افقی عقااشبا  

35 deg با توجه . درفته ش[ در نظر گ24] مرج  مطابق با

کنترل مدل لغزشی پيشنهادی یك فرمان ، 5كل به ش

کنترلی 
c

u ند که این سيگنال فرمان داده شدهکصادر می، 
وارد مدل محرک پيشنهادی با محدودیت اشبا  در نظر 

ایجاد کند.  uشود تا یك سيگنال کنترلی واقعی گرفته می
سكان متحرک ا انحراف زاویه )سيگنال کنترلی واقعی برابر ب

ثانيه و  52/5، تاخير زمانی برابر با است( افقی عقا
 .( در نظر گرفته شد21معادله ) دیناميك محرک مطابق با

نظر شد، اما سازی صرفدیناميك محرک در بهينه
35محدودیت اشبا  برای زاویه بالابر برابر با  deg در نظر 

شده یك که که کنترل بهينهاز اینگرفته شد. برای اطمينان 
نيز با تاخير  سامانهداشته باشد،  52/5اشيه تاخير زمانی ح

-که کنترل بهينهطوریثانيه بهينه شده است به 52/5زمانی 

در شده قادر به اداره تاخير زمانی بالاتر از این مقدار باشد. 
در  9هر ذره برابر با  nد ، ابعاPID کننده کنترلسازی بهينه

  شود،نظر گرفته می

,زیرا مقدار سه بهره  ,p i dK K K  باید توسط الگوریتم

مد  کننده کنترلسازی که در بهينهشوند در حالی تعيين
 در نظر گرفته  2گيری برابر با متغيرهای تصميم لغزشی

k,شود زیرا دو پارامتر می  توسط الگوریتم تعيين می-

و مقادیر  PSO های جستجو توسطمحدوده 3جدول  .شوند

سازی برای پارامترها پس از بهينه PSO نهایی که توسط

    ترتيا به 3و  2های شكل. دهداند را نشان میشده انتخاب 

 SMC-PSOو  PID-PSO دهنده منحنی همگرایی نشان
نمودار تغييرات ضرایا کنترل مدل لغزشی و د. باشنیم

PID  نشان داده  11در شكل  سازیبهينهدر طول فرآیند

 شده است.

 محدوده جستجو و مقادیر بهينه. (:3)جدول 

 بهينه بيشترین کمترین پارامتر

pK 5 55 31/3 

iK 5 55 91/7 

dK 5 55 33/3 

k 5 55 33/5 
 5 55 59/1  
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 .PIDو  SMCا نمودار تغييرات ضرای (:11شكل )

و  PID-PSOکننده منظور بررسی عملكرد دو کنترلبه
SMC-PSOدر نظر  5، یك سيگنال ورودی آزمون نوعی

 
1-Test Input Signal  

این سيگنال ورودی، خروجی زاویه  11شود. شكل گرفته می

های سامانه( و پاسخ 23اوج تاب  تبدیل مطلوب ) معادله 
هد که دکنترل بهينه اوج هواپيما به این ورودی را نشان می

به خوبی قادر به دنبال کردن سيگنال ورودی آزمون نوعی 
عنوان معياری برای باشند. از مدل تاب  تبدیل مطلوب بهمی

 .ها استفاده شده استکنندهسنجش کيفيت عملكرد کنترل
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Reference Model, m(t)
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 همراه با تاخير زمانی. ردیابی زاویه اوج  (:11شكل )

باه   باه ترتياا خروجای زاویاه اوج     13و  12هاای  شكل

دهناد و  مانی را نشان میورودی پله بدون و همراه با تاخير ز

رفتارهااای کنترلاای باارای هاار دو     14شااكل همچنااين 

-را نشاان مای   SMC-PSOو  PID-PSOهای کنناده  کنترل

  دهند. هر دو سيگنال کنترلی رفتاری مشابه هم دارند.  
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 )بدون تاخير زمانی(.  یه اوجردیابی زاو (:12شكل )
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 )همراه با تاخير زمانی(.  ردیابی زاویه اوج (:13شكل )
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برای مدل هواپيما  eزاویه انحراف بالابر  (:14شكل )

 .بدون تاخير زمانی()

 بااا زاویااه اوجخروجاای تيااا تربااه 16و  15هااای شااكل

همراه با تاخير زمانی  SMC-PSOو  PID-PSO کنندهکنترل

 دهند.را نشان می 4/5به ورودی پله با دامنه و اغتشاش 
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   کنندههواپيما با کنترل کنترل زاویه اوج (:15شكل )

PID-PSO زمانی و اغتشاش(. )همراه با تاخير 
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کننده هواپيما با کنترل کنترل زاویه اوج (:16شكل )

SMC-PSO .)همراه با تاخير زمانی و اغتشاش( 

 

-(، به21شده در معادله )با توجه به مدل فضای حالت ارائه

پيشنهادی مطابق  هایکنندهکنترل مقاومت آزمایش منظور

)قطعيت  عدم ی ازمدل [،24با مرج  ] )d x شامل که 

-( تعریف می15مانند معادله ) باشدمی غيرخطی جملات

 غيرخطی سيستم هایآیرودیناميك که شودمی فرض شود.

 [:24] شوند حمله ظاهر زاویه از تابعی مانند

(15) 2 ,( ) 0.1cos( ) 0.2sin(10 ) 0.05 af a a e    

م قطعيات  را نسبت به عد حلقه بسته سامانهپاسخ  11شكل 

 SMC-PSOو  PID-PSOهاای  باا کنتارل کنناده    پارامتری

    باشاند کاه  نتاایج بياانگر ایان امار مای      دهاد کاه  نشان مای 

 PID-PSOکنناده  برخلاف کنترل SMC-PSOکننده کنترل

از خاود   برای مادل خطای طاولی هواپيماا     ملكرد مطلوبیع

کنناده در  کنتارل این دهنده مقاومت که نشان دهدنشان می

 باشد.می سامانهمعينی در پارامترهای نا مقابل
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برای مدل خطی طولی هواپيما   زاویه اوج (:11شكل )

 )همراه با عدم قطعيت پارامتری و تاخير زمانی(.
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شاده  های طراحیکنندهجهت بررسی کيفيت عملكرد کنترل

های پيشنهادی نندهک کنترلبرای مدل خطی طولی هواپيما، 

شاوند کاه   ( اعماال مای  51به مدل غيرخطی طولی )معادله 

 دهد.مدل غيرخطی را نشان می زاویه اوجخروجی  12شكل 
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برای مدل غيرخطی طولی   زاویه اوج (:12شكل )

نشده و  عدم قطعيت های مدلهواپيما )همراه با دیناميك

 رامتری(.پا
 

کنناده در ردیاابی مساير    هر دو کنتارل  11با توجه به شكل 

     هکنتاارل کننااداگرچااه  .اناادموفااق عماال کاارده  ،مطلااوب

SMC-PSO  مادل تااب    ه با عملكردی بسيار مشابدر ردیابی

  دارد. همچنااين بااا توجااه بااه  شاادهتعریااف مطلااوب تباادیل

بار  کننده پيشانهادی در برا هر دو کنترل 16و  15های شكل

 .اناد و تااخير زماانی مقااوم باوده     سامانهاغتشاشات وارده بر 

دارای کيفيات عملكاردی    SMC-PSOکنناده  اگرچه کنترل

مناه اغتشاشاات افازایش یایاد،     اگار دا  زیارا باشد بهتری می

نخواهاد   قادر به کنتارل زاویاه اوج   PID-PSOکننده کنترل

 مقایساه  در مد لغزشی کنندهکنترل 11شكل  اساس بربود. 

    .است مطلوبی پارامتری مقاومت دارای PID کننده کنترل با

 هایضعف بررسی است، تأکيد مورد مقاله این در که چهآن

 کنتارل  مثال  خطای  کنتارل  طراحای  هاای روش احتماالی 

 در مدرن مانند مد لغزشی کنترل هایتوانمندی و کلاسيك

 نشاده مادل  هایدیناميكعدم قطعيت پارامتری و  با مواجه

     اسات،  مشاخ   12 شاكل  از کاه  طاوری هماان . اسات 

     هااای در مواجااه بااا دیناميااك PID-PSO کنناادهکنتاارل

نهفته اسات   طولی هواپيما نشده، که در مدل غيرخطیمدل

ایان   ی عادم مقاومات  دهناده باشد که نشاندارای ضعف می

در  نشاده اسات  هاای مادل  نسبت به دینامياك  کننده کنترل

 اثار  اسات  توانساته   SMC-PSOه کنناد کنتارل  کاه حاالی 

 مطلاوبی  حاد  تاا  رادر مادل طاولی    غيرخطای  هایعبارت

های پاارامتری  عدم قطعيت مقابل در مقاومت و دهد کاهش

   .بگذارد نمایش به را نشدهمدلی هادیناميكو 

در  سامانهفراجهش پاسخ ميزان درصد  12با توجه به شكل  

-PID     کنناده نسبت به کنتارل  SMC-PSOروش کنترل 

PSO باشد که از بروز خطاهای احتمالی در اثار  بسيار کم می

 ساامانه شود. از طرفی سرعت تغييرات مسير پرواز کاسته می

 PID-PSO      کنناده بيشتر از کنتارل  SMC-PSO کنترلی

هار دو روش باا توجاه باه      4باشد. همچناين در جادول   می

ه اناد. باا توجاه با    مشخصات پاسخ گذرا با هم مقایساه شاده  

نسبت  PIDکننده در روش کنترلجدول، مقدار زمان صعود 

به روش مد لغزشی اندکی بهتر بوده ولی در سایر پارامترهاا،  

باشاد. از آنجاا کاه    تر میروش پيشنهادی مد لغزشی مناسا

نسبتا لخات اسات ایان تغييار در زماان       UAVسامانه پرواز 

پوشی اسات و در نتيجاه باا توجاه باه      صعود نيز قابل چشم

روش ماد لغزشای روش    توان نتيجه گرفت کهمی ،4 جدول

 باشد.تری میمناسا

 

: مشخصات پاسخ گذرا )بدون تاخير زمانی و (4جدول )

 کننده پيشنهادی. اغتشاش( دو کنترل

 

 SMC-PSO PID-PSO پارامتر

) فراجهش . %)P O 59/5% 57% 

)زمان صعود )rt 1/5 5 

)زمان نشست )st 69/2 75/7 

)خطای ماندگار )sse 5 517/5 

)تاب  هزینه  )J 527/5 67/5 

 گیری  نتیجه -5

جهاات  PID) (SMC, یدو روش کنترلاا ق،ياادر ایاان تحق 

هواپيماای بادون   یاك   یمادل طاول   یاوج بارا  هیکنترل زاو

 تمیشده، از الگورارائه یهاسرنشين ارائه شده است. در روش

باا   کنناده  کنترلهر دو  یسازنهيجهت به PSO یسازنهيبه

 یدنسابت باه ورو   سامانه یحاصل از خروج یتوجه به خطا

 یهاا استفاده شد. عملكارد روش  یکنترل گناليمطلوب و س

براساس چندین معيار مورد بررسی قارار   ،یشنهاديپ یکنترل

هاای پاساخ   تاوان باه مشخصاه   یها ما آن انيگرفت که از م
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 هااای پااارامتری و  زمااانی، مقاوماات نساابت بااه نااامعينی   

ای هاا در محادوده  نشده و ردیاابی فرماان  های مدلدیناميك

و اغتشاش باا   یزمان ريشاره کرد. مقاومت در برابر تاخوسي  ا

مقاومات نسابت باه    نياز  خطای و   بررسی پاسخ زمانی مدل

با بررسی پاساخ   ینشده و مقاومت پارامترهای مدلدیناميك

 هیزمانی مدل غيرخطی که دارای عبارات کوپلينگ ميان زاو

طاور  . باه مورد بررسی قرار گرفتباشد، میاوج  هیحمله و زاو

-کنتارل  -5دهناد کاه،   سازی نشان مینتایج شبيه خلاصه،

 باا یبرای مادل خطای تقر   یکلاسيك و مد لغزش یهاکننده

اگرچاه، طراحای کنتارل     -2دهند. نتایج مطلوبی را ارائه می

مبتنی بر مدل خطای صاورت گرفات، اماا دارای      یمد لغزش

های پارامتری و همچنين عملكرد مطلوبی در حضور نامعينی

عنوان نتيجه نهایی، در باشد و بهینشده مهای مدلكدینامي

هاا در مادل ریاضای موجاود از     صورت عدم وجاود ناامعينی  

بار  هاای مبتنای  هواپيمای بدون سرنشين، اساتفاده از روش 

زیارا امكاان   . شاود ل کنترل کلاسيك، پيشنهاد میمدل، مث

بررسی تحليلی پایداری به راحتی وجود دارد. اماا در حضاور   

دارای پتانسايل باالایی جهات     یها، کنترل مد لغزشینامعين

 قيتحق نیا نيباشد. همچنو سایر مدها می اوج هیکنترل زاو

 PSO یسازنهيبه تمینشان داد که چگونه با استفاده از الگور

کنناده ماد   کنتارل  یوزن یطور خودکار پارامترهاهتوان بیم

باه داناش    هيا آن تك جاه ينماود کاه در نت   ميرا تنظا  یلغزش

 .ابدییکننده کاهش مکنترل ایضرا نييجهت تع یجربت
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