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در این مقاله، طراحی یک سیستم کنترل پرواز مقاوم برای مدل کامل و 

 میباز تنظاحتیاجی به  که آنغیرخطی یک هواپیمای شش درجه آزادی، بدون 

است. برای  شده انجامو پیکربندی دوباره آن باشد،  کننده کنترلپارامترهای 

مدرن در  یها روشیکی از  عنوان بهمد لغزشی  کننده کنترلانجام این کار از 

است. تضمین پایداری مجانبی جامع و مقاوم حرکت  شده استفادهکنترل مقاوم 

پارامتری ناشی  یها تیقطعهواپیما با استفاده از تئوری لیاپانوف، در حضور عدم 

عدم قطعیت ناشی از اثر  طور نیهماز تغییر سرعت پرواز، تغییر ارتفاع هواپیما و 

 یساز دلممربوط به  یها ینینامعاغتشاشات خارجی مانند نیروی باد و همچنین 

 طور نیهمنادقیق ضرایب آیرودینامیک صورت گرفته است. موضوع اشباع و 

حداکثر نرخ تغییرات خروجی عملگرها نیز لحاظ شده است تا اطمینان دهد که 

 یها یساز هیشبشود. در انتها  یساز ادهیپعملی،  صورت به تواند یماین روش 

است تا کارایی  شده انجاممتعددی با در نظر گرفتن ملاحظات عملی مختلف 

 روش پیشنهادی را در شرایط پروازی متفاوت نشان دهد.
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 مقدمه -1

Hکنترل مقاوم شامل کنترل یها روش نیتر مهم 
، کنترل 

2Hکنترل مبتنی بر  ، کنترل مبتنی بر تئوری فیدبک کمی

و کنترل مد لغزشی هستند. اگرچه چهار روش  سنتز 

مفیدی هستند و مطالعات زیادی در مورد  یها روشاول، 

است، همگی یک ویژگی مشترک دارند و آن  شده انجام ها آن

 ازآنجاکهمدل سیستم است.  عنوان بهاستفاده از تابع تبدیل 

داری جامع برای حرکت یک یابی به پایهدف این مقاله، دست

، ها روشن یک از ایهواپیما است، در صورت استفاده از هر 

 یها ترملازم است بخش بزرگی از اطلاعات مرتبط با 

 صورت به درواقعو  شده حذفما یک هواپینامیرخطی دیغ

ن کار، بخشی از دانش و یت، مدل شوند. با ایعدم قطع

ستم نادیده گرفته یآگاهی طراح، در مورد دینامیک س

با  یا کننده کنترلاستخراج  تواند یمامد آن یشود که پ می

ن باشد. در مقابل، کنترل مد ییپا ییکارابالا و  یکار محافظه

درن در حوزه کنترل مقاوم است که لغزشی یک روش م

سیستم انجام  یرخطیغطراحی را مستقیماً بر مبنای مدل 

داری مقاوم و ین پایل ضمن تضمین دلیو به هم دهد یم

 الذکر فوق یها روشکمتری نسبت به  یکار محافظهجامع، 

 خواهد داشت.

ک ابزار مناسب برای طراحی ی عنوان بهکنترل مد لغزشی، 

پژوهشگران  موردتوجهکنترل مقاوم همچنان  یها ستمیس

 یها یژگیودر بالا،  ذکرشدهت یو علاوه بر مز ]0-3[بوده 

 از: اند عبارتز دارد که یگری نید فرد منحصربهمهم و بعضاً 

 ع با عملکرد گذرای مناسبیپاسخ سر 

 ر پارامتر در مد ییت به اغتشاشات و تغیعدم حساس

 (فرد منحصربهلغزشی )

 رخطی یده غیچیپ یها ستمیسدارسازی یپا ییتوانا

دبک حالت خطی یبا ف ها آندارسازی یکه امکان پا

 وجود ندارد.

 ستم مرتبه یک سیطراحی برای  مسئلهل یتبدn 

ستم مرتبه یگر برای سیطراحی د مسئلهک یبه 

m که  یا گونه بهm n (فرد منحصربه). 

هواپیما، بر  یساز مدلقات گذشته در حوزه یتمرکز تحق

ک نقطه یپروازی خطی شده برای تنها  یها کینامیداساس 

مقاوم مد لغزشی  کننده کنترل، ]4[. در ]4-8[کاری است 

، با ]5[است. در  شده یطراح  F-18مای مدلیک هواپیبرای 

 کننده کنترلسی خطی، یماتر یها ینامساواستفاده از تئوری 

کاربردی در مورد  صورت بهدبک خروجی یمد لغزشی ف

ند ی، در فرا]6[است. مرجع  شده یطراحپروازی  یها ستمیس

مای یک هواپیلغزشی در مورد  کننده کنترلطراحی 

ژه یر ویجنگنده، برای مشخص کردن سطح لغزش و مقاد

. در مرجع ردیگ یمک روش حوزه فرکانس بهره یز ا گر تیرؤ

اس زمانی یقی دارای چند مقیتطب-، کنترل لغزشی]0[

 قرارگرفته مورداستفاده دم یبمای یک هواپیکنترل  منظور به

ک یقی را در مورد یتطب-، کنترل لغزشی]8[است و مرجع 

ن موارد، یدر تمامی ا است. کاررفته بهله پروازی فراصوت یوس

رخطی یغ یها ترمشنهادی نسبت به یروش پچنانچه 

ار یستم کنترلی بسیس یکار محافظهمقاوم باشد،  شده حذف

مقاوم بودن لحاظ نشده  مسئله که یدرصورتبالا خواهد بود و 

سر نخواهد یداری جامع در شرایط عملی، مین پایباشد، تضم

 موردنظر، از هدف شده حاصلجه یبود که در هر دو حالت، نت

 به دور خواهد بود. این مقاله

ک سطح بالاتر از موارد قبلی، یدر  ها پژوهشاز  یا دستهدر 

، بر مبنای مدل خطی شده حول چند نقطه کننده کنترل

رخطی یده و سپس به مدل غیمختلف کاری طراحی گرد

، کنترل مد لغزشی ]1[در مرجع  .]01و  1[است  شده اعمال

مای یک هواپیمرتبط با حرکت طولی  یها کینامیددر مورد 

 ، کنترل ساختار]01[است. مرجع  شده استفاده F-16مدل 

قرار داده  یموردبررسک موشک را ی ر در مورد زاویه اوجیمتغ

شنهادی نسبت به ین موارد، چنانچه روش پیاست. در ا

از به یمقاوم باشد، علاوه بر ن شده حذفرخطی یغ یها ترم

مدهای کاری کربندی دوباره پارامترهای کنترلی در یپ

ستم کنترل را در پی یس یکار محافظهش یمختلف، افزا

مقاوم بودن لحاظ نشده  مسئله که یدرصورتخواهد داشت و 

 طور همانسر نخواهد بود. یداری جامع، مین پایباشد، تضم

فوق نیز، از هدف  ذکرشده، هر دو حالت شود یمکه مشاهده 

 مقاله حاضر به دور هستند.

ز در سطحی بالاتر از دو یقات نیتحق در موارد محدودی از

 کننده کنترلرخطی مبنای طراحی یمورد قبل، اگرچه مدل غ

ما صرفاً به موارد مشخصی یاست، اما حرکات هواپ قرارگرفته
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این  باهدف بازهماست که  محدودشدها عرضی یمانند طولی 

، روش ]00[نمونه در مرجع  عنوان بهمقاله در تضاد است. 

ک یر، صرفاً در مورد حرکت طولی یمتغکنترل ساختار 

است. در همین  قرارگرفته مورداستفادهمای نمونه یهواپ

بهره  شده یزیر برنامهاز یک رویکرد  ]01[راستا در مرجع 

کنترل مانور طولی هواپیما کمک  منظور بهتطبیقی 

 PSOاز روش لغزشی مبتنی بر  ]03[است و در  شده گرفته

 است. شده استفادهوج هواپیما برای کنترل بهینه زاویه ا

گفته شد، نقاط قوت پژوهش جاری در  آنچهبا توجه به 

 :شوند یمخلاصه زیر بیان  صورت بهقیاس با گذشته 

پایداری مجانبی جامع و مقاوم هواپیما در  (0

 یها بهرهپروازی مختلف و بدون تغییر  یها میرژ

 است. یابیدست قابلسیستم کنترلی 

است که دفع اثر  یا گونه بهروش پیشنهادی  (1

اغتشاشات خارجی را تضمین کرده و حتی در 

شرایطی که در محاسبه ضرایب آیرودینامیک، 

خطای محاسباتی وجود داشته باشد، عملکرد 

 .کند یمتضمین مطلوب را 

روش جاری برای هر هواپیمای نمونه دیگر با  (3

، ]04-06[با مراجع  رده هممعادلات دینامیکی 

 است. استفاده قابل، یساز مدلپس از 

 موردمطالعهتوصیف دینامیک سیستم  -2

ک مدل دینامیکی ی، ]04-06[در این مقاله، با استفاده از 

همه حرکات طولی و  نظر گرفتنبا در  مایکامل برای هواپ

 شده گرفته، در نظر ها آنکوپلینگ بین  طور نیهمعرضی و 

است که به جهت گسترده و طولانی بودن روابط مدل کامل 

، صرفاً کلیات یسینو ادهیزحرکت هواپیما، برای اجتناب از 

و برای پی بردن به  شود یممربوط به مدل توضیح داده 

 فوق، رجوع شود. شده اشارهجزئیات کامل مدل، به مراجع 

 کلیات مربوط به مدل -1-2

زیر  صورت بهرهای حالت مربوط به حرکت هواپیما، یمتغ

 :شوند یمانتخاب 

(0)  
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Λ(، 1( و )0در روابط )
B

بخش سرعت مربوط به متغیرهای  

حالت،
B  یها مؤلفهبردار سرعت خطی شامل

Bu،Bv و

Bw،B  یها مؤلفهشامل  یا هیزاوبردار سرعت
Bp،

Bq و

Br،ΥB
بخش موقعیت و وضعیت مربوط به متغیرهای 

حالت،
B  یها مؤلفهبردار موقعیت شامل

Bx،Byو
Bz  و

B  یها مؤلفهبردار زوایای اویلر شامل
B،BوB .است 

ما یو شش درجه آزادی حرکت هواپ یرخطیغمدل کامل، 

 :شود یمزیر نمایش داده  صورت به

(3)  
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ماتریس پادمتقارن متشکل از  Ω(، 4( و )3در روابط )

 mماتریس اینرسی، Jخطی، یا هیزاوعناصر بردار سرعت 

نیروها و  یندبرآبه ترتیب  Mو Fجرم هواپیما،

شتاب جاذبه و gگشتاورهای کنترلی، 
vC  برداری وابسته

 به زوایای اویلر است.

 1d t و 2d t  به ترتیب بردار شتاب خطی و گشتاور ناشی

مهم  یها سیماتراز اغتشاشات خارجی است. 
0f و

cf  نیز

وابسته به هندسه هواپیما، پارامتر فشار دینامیکی )وابسته به 

ورودی   ارتفاع هواپیما( و ضرایب آیرودینامیکی بوده و

این معادلات  تر شیبکنترل است. برای پی بردن به جزئیات 

 مراجعه شود. ]00[به 

6(،4( و )3در معادلات )

1

6B ،6

2

6B  ،6 1

0f ،
6 4

cf ،1

3

6B ،6

4

6B  6و 6  در این .

ΛBسیستم یا مجموع ابعاد  یها حالتسیستم، تعداد 
ΥBو 

 

و تعداد  4برابر  کنترلی یا ابعاد یها یورود، تعداد 01برابر 
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است. لازم به ذکر  6، برابر dاغتشاشی یا ابعاد یها یورود

از تغییر  اند عبارتکنترل این سیستم  یها یوروداست که 

 زاویه بالابر و نیروی موتور تراست. ،، زاویه سکانها بالزاویه 

ما به همراه اجزای سیستم ی، نمایی از یک هواپ1شکل 

 .دهد یمکنترل وضعیت آن را نمایش 

 
شماتیک یک هواپیمای نمونه به همراه اجزای  (:1) لکش

 سیستم کنترل وضعیت

 کننده کنترلطراحی  -3

در این بخش، برای دو حالت مختلف، چگونگی فرایند 

و سپس  شود یممد لغزشی، تشریح  کننده کنترلطراحی 

روی دسته معادلات حرکت هواپیما مورد ارزیابی قرار 

 گیرد. می

حالت وجود اغتشاش خارجی بدون در نظر  -1-3

 گرفتن عدم قطعیت پارامتری

(، 4( و )3نامعینی مدل ) میکن یمدر این حالت، فرض 

اغتشاشات خارجی یا  هرگونهنده یباشد که نماd گنالیس

 که: شود یمدینامیک مدل نشده سیستم است و فرض 

(5) 
nd d    

 :شوند یمزیر تعریف  صورت بهمتغیرهای خطا 

(6) 
Λ Λ Λ     ,  Υ Υ Υe B ref e B ref     

Λrefدر رابطه فوق،
Υrefو

ی مطلوب بوده و ها حالتبردار  

Λe
Υeو 

بردار خطای ردیابی است. هدف طراحی سیستم  

، بسته حلقهکنترل، پایداری مجانبی جامع و مقاوم سیستم 

به یعنی به صفر رسیدن متغیرهای خطا در حضور نامعینی 

 ازای هر شرط اولیه است.

ورودی کنترلی است،  4سیستم، دارای  که آنبا توجه به 

. برای شود یمعنصر انتخاب  4بردار متغیر لغزشی نیز دارای 

، متغیر کننده کنترلپیچیدگی در ساختار  هرگونهاجتناب از 

 :شود یمخطی زیر تعریف  صورت بهلغزشی 

(0) 1 2Λ Υe es K K   

6در آنکه 

1

4K  6و

2

4K  یی هستند که ها سیماتر

 .شوند یمبا توجه به اهداف و الزامات فرایند طراحی، انتخاب 

برای محاسبه سییگنال کنتیرل معیادل یعنیی    
eq  از متغییر ،

 :شود یمزیر مشتق گرفته  صورت بهلغزشی 

(8)   
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را d اگر مقدار نامی نامعینی
nd  بنامیم، ورودی کنترلی که

 کند یممشتق متغیر لغزشی را در شرایط نامی صفر 

 :شود یمزیر محاسبه  صورت به

(1) 
1

1 2 1 1 1 2 0 1 3

1 4 1 2 2

( ) (

Υ )

eq c B

n ref B B ref

K B f K B K B f K B

K B d K K K





    

     
 

به معنای مقدار نامی عدم  nدر تمام مقاله، اندیس  :1تذکر 

 قطعیت است.

زیر طراحی  صورت بهمد لغزشی  کننده کنترلدر این شرایط، 

 :شود یم

(01)  eq sign s     

که در آن
eq ( و1از رابطه )s ( 0از رابطه )و  شده محاسبه

 بهره سوییچینگ عبارت است از:

(00)  
1

1 2 1 4ρ  cK B f K B 


  

( مربوط به حرکت 4( و )3دسته معادلات ) .1قضیه 

در  شده مشخص دار کرانهواپیما، در حضور اغتشاش خارجی 

مد لغزشی  کننده کنترلرا در نظر بگیرید.  (5رابطه )

 حلقه. در این صورت، سیستم شود یم( طراحی 01) صورت به

پایدار مجانبی جامع  d، علیرغم وجود اغتشاش خارجیبسته

 و مقاوم است.
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، تابع حلقه بستهبرای یافتن شرایط پایداری سیستم  اثبات.

 :شود یمزیر انتخاب  صورت بهلیاپانوف 

(01)  
1

1 20.5 T

cV s K B f s


  

( پیداست، یکی از 01که از رابطه ) طور همان .2تذکر 

شروطی که باید در انتخاب 
1K  در نظر گرفت، آن است که

ماتریس 
1 2K B f .مثبت معین باشد 

لازم به ذکر است که انتخاب مناسب و هوشمندانه . 3تذکر 

تابع لیاپانوف نکته مهمی است و ممکن است طراحی 

با یک انتخاب  دهد یمی که تضمین پایداری ا کننده کنترل

 نامناسب برای تابع لیاپانوف، پیچیده شود.

 زیر است: صورت بهمشتق تابع لیاپانوف 

(03) 

1

1 2 1 2

1 4 1

1 2 1 4 2

1 2 1 4 2

1

1

( ) ( ( )

( ))

( ) ( )

( )

T

c c

n

T

c n

c n

V s K B f K B f sign s

K B d d s

s K B f K B d d s

K B f K B d d s









 

   

   

 

 

 زیر انتخاب شود: صورت بهاگر بهره سوییچینگ 

(04)  
1

1 2 1 4ρ  cK B f K B 


  

 خواهیم داشت:

(05) 0V   

که رابطه فوق به معنای پایداری مجانبی جامع و مقاوم 

 است. حلقه بستهسیستم 

حالت وجود اغتشاش خارجی با در نظر  -2-3

 ی پارامتریها تیقطعگرفتن عدم 

که  شود یم، فرض dدر این حالت، علاوه بر
0f و

cf  نیز

پارامترهای سرعت،  دربرداشتنکه با توجه به  نامعین باشند

به واقعیت  تر کینزدارتفاع و ضرایب آیرودینامیکی، حالتی 

 است.
ی بیان معادلات بعدی، سه متغیر جدید ساز سادهبرای 

 :شوند یمزیر تعریف  صورت به

(06) 
 

1

1 2

1 2 0

1 4

Ω        

 Σ Ω   

 Γ Ω

c c

c

c

K B f

K B f

K B d








 

بوده و دارای  دار کرانی سیستم ها ینینامع، شود یمفرض 

 مشخصی مطابق زیر باشند:ی ها کران

(00) 
Ω Ω    

Σ Σ   

Γ Γ    

c cn

n

n







 

 

 

 

زیر محاسبه  صورت بهدر این صورت سیگنال کنترل معادل 

 :شود یم

(08) 1 2 1 1 1 2 0 1 3

1 1

1

4 2 2

( ) (

)f

eq cn B n

n r B efe r

K B f K B K B f K B

K B d K K K





    

     
 

زیر طراحی  صورت بهمد لغزشی  کننده کنترلدر این شرایط، 

 :شود یم

(01)  eq sign s     

که در آن 
eq ( و 08از رابطه )s ( 0از رابطه )شده محاسبه 

 و بهره سوییچینگ عبارت است از:

(11) 1 1 1 3 2

1 2

Λ Λ
 

Λ Υ

B B

ref ref

K B K B K

K K


   

 
  
 

 

( مربوط به حرکت 4( و )3دسته معادلات ) .2قضیه 

ی پارامتری و ها تیقطعهواپیما، در حضور انواع عدم 

( را در 00در رابطه ) شده مشخص دار کراناغتشاش خارجی 

( طراحی 01) صورت بهمد لغزشی  کننده کنترلنظر بگیرید. 

، علیرغم وجود حلقه بسته. در این صورت، سیستم شود یم

، پایدار مجانبی جامع و مقاوم شده رهاشا های قطعیت عدم

 است.

، تابع حلقه بستهبرای یافتن شرایط پایداری سیستم  اثبات.

 :شود یمزیر انتخاب  صورت بهلیاپانوف 

(10)  
1

1 20.5 T

cV s K B f s


  

( پیداست، یکی از 10که از رابطه ) طور همان .0 تذکر

شروطی که باید در انتخاب 
1K  در نظر گرفت، آن است که

ماتریس 
1 2 cK B f به ازای جمیع حالات ممکن برای

ماتریس 
cf، .مثبت معین باشد 

با استفاده از  .است (11رابطه ) صورت بهمشتق تابع لیاپانوف 

 قابل بازنویسی است (13رابطه ) صورت به( 11(، رابطه )06)

. خواهیم داشت( را 14رابطه )و با چند عملیات ساده ریاضی 

رابطه  انتخاب شود (15رابطه ) صورت بهاگر بهره سوییچینگ 

که به معنای پایداری مجانبی جامع  خواهیم داشت( را 16)

بودن تمام سطوح لغزش  ریپذ دسترسو  حلقه بستهسیستم 

 های قطعیت عدموجود اغتشاشات خارجی و علیرغم 

 پارامتری است.
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(11) 

1 1 1 2 0

1 2 1 2

1 1 1 2 0

1 3 1 4

1 2
1 2

2

1 4 1

3

1

2 2 1

1

( )[( )

(

( )

Υ ) ( )]

Υ

B

c cn

B n

n
T

c
ref B

ref

ref

B ref

K B K B f

K B f K B f

K B K B f

K B K B d

V s K B f
K K

K sign s

K B d K

K K K B











 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 





 

  


  

  

 

    

 

(13) 

1 1

1 3 2 1

2

( )(

Υ ) ( )

( ) ( )

c cn B

B refT

ref n

T

n

K B

K B K K
V s

K

s sign s





 
 

  
 
 
 

 

  






  





  

 

(14) 

1 1 1 3

2 1

2

1

1 1 1 3

2 1

2

Λ

Λ Λ  Ω Ω

Υ

Γ Γ Σ Σ

 

Λ

Λ Λ  Ω Ω

Υ

Γ Γ Σ Σ

B

B ref c cn

ref

n n

B

B ref c cn

ref

n n

K B K B

K K
V s

K

s

K B K B

K K
s

K













  
 

  
  

 
 
     



  
 

   
 
 

 
      

 

(15) 1 1 1 3 2

1 2

Λ Λ
 

Λ Υ

B B

ref ref

K B K B K

K K


   

 
  
 

 

(16) 0V   

ی سیستم کنترل پیشنهادی ساز ادهیپمراحل  2در شکل 

 .یک فلوچارت آورده شده است صورت بهبرای هواپیما 

 ی عددی و تشریح نتایجساز هیشب -0

در این بخش، با در نظر گرفتن مقادیر مشخص برای 

 ]00[پارامترهای یک هواپیمای نمونه که از مرجع 

. شود یمی ساز هیشباست، رفتار سیستم کنترل  شده برگرفته

متلب و محیط  افزار نرمدر  حلقه بستهی سیستم ساز هیشب

مربوط به مدل  M-Functionی ها بلوکسیمولینک و ایجاد 

در بلوک است.  شده انجام 3شکل  صورت به کننده کنترلو 

( و در بلوک 4( و )3دینامیک هواپیما، دسته معادلات )

سیستم کنترل، روابط مربوط به سیگنال کنترل، یعنی 

 است. قرارگرفته( 11( و )01(، )08ادلات )مع
          

 قرار دادن پارامترهای مربوط به هواپیمای نمونه           

 ( و ایجاد مدل4( و )3در معادلات )                  

 هایانتخاب ماتریس                  
1Kو

2K  و 

 (0ایجاد سطح لغزش با استفاده از رابطه )          

 

 های مدلیافتن کران بالای نامعینی                    

   (00مطابق رابطه )                             

 

 (08محاسبه سیگنال کنترل معادل از رابطه )           

    

 (11محاسبه بهره سوییچینگ از رابطه )                   

 

 ( و01طراحی سیگنال کنترل از رابطه )                            

 ((4( و )3اعمال آن به مدل هواپیما )دسته معادلات )          

                      

 نتايجسازی و استخراج شبيه                              

سازی  فلوچارت مراحل ایجاد مدل تا پیاده (:2شکل )

 سیستم کنترل و استخراج نتایج

 

ی مهم ها سیماترابتدا لازم است 
1K و

2K  در مورد هواپیما

انتخاب شوند که هم تابع لیاپانوف انتخابی مثبت  ای گونه به

معین باشد و هم اهداف طراحی محقق شود. بعد از چند 
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ی هر دو شرط فوق، ساز برآوردهبرای  ها سیماترتلاش، این 

 :اند شده انتخابزیر  صورت به

1

4 6

2

0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0
         

0 0 0 0 0 1

1 0 0 0 0 0

K

K O 

 
 


 
 
 
 



 

 
حلقه بستهبلوک دیاگرام کلی سیستم  (:3شکل )  

ی مهم ها سیماترابتدا لازم است 
1K و

2K  در مورد هواپیما

انتخاب شوند که هم تابع لیاپانوف انتخابی مثبت  ای گونه به

معین باشد و هم اهداف طراحی محقق شود. بعد از چند 

ی هر دو شرط فوق، ساز برآوردهبرای  ها سیماترتلاش، این 

 :اند شده انتخابزیر  صورت به

1

4 6

2

0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0
         

0 0 0 0 0 1

1 0 0 0 0 0

K

K O 

 
 


 
 
 
 



 

و  ها سرعتدر  موردنظرمشخص شود هواپیمای  که آنبرای 

ی پروازی مختلف دارای چه عملکردی است، در دو ها ارتفاع

مورد مختلف از نظر سرعت و ارتفاع پروازی، رفتار سیستم را 

. این دو مورد با استفاده از مرجع میده یممورد ارزیابی قرار 

ی مطلوب ا هیزاوی ها سرعت. در مورد اند شده انتخاب ]00[

 شده ابانتخرادیان بر ثانیه  15/1نیز برای هر راستا عدد 

هواپیمای  رود یم، انتظار شده اثباتاست. با توجه به قضایای 

و  ها سرعتی پروازی مختلف مربوط به ها میرژبه  موردنظر

ی متفاوت مقاوم بوده و عملکردی مطلوب داشته ها ارتفاع

 باشد.

بررسی عملکرد هواپیما در شرایط پروازی  -1-0

 متفاوت

متر بر ثانیه در ارتفاع  61پرواز با سرعت طولی  حالت اول.

 متری از سطح دریا 1511

 در این شرایط پارامتر فشار دینامیکی هواپیما عبارت است از:

0 1530         d   

است.  شده استخراج، نمودار سرعت طولی هواپیما 0در شکل 

ثانیه، هواپیما  5/1در کمتر از  شود یمکه مشاهده  طور همان

 رسیده است.  موردنظر سرعت بهبا کمترین فراجهش، 

 
 سرعت طولی هواپیما(: 0شکل )

ی ا هیزاوی سرعت ها مؤلفه، به ترتیب 7تا  5ی ها شکلدر 

که مشاهده  طور همانکه  اند شدههواپیما در سه راستا رسم 

به مقادیر  ها آنثانیه، مقادیر  5بعد از گذشت حدود  شود یم

رادیان بر ثانیه رسیده است که حاکی از  15/1مرجع یعنی 

ی مطلوب است. ا هیزاوی ها سرعتعملکرد مناسب در ردیابی 

 سرعت بهی مربوط ها پاسخدر رابطه با نوساناتی که در 

تا پیش از رسیدن به مقدار  7تا  5ی ها شکلی ا هیزاو

گفت فرایند طراحی  توان یم شود یممطلوب مشاهده 

پایداری مجانبی  باهدفسیستم کنترل در این مقاله صرفاً 

ی خطا سرانجام به ها گنالیساست. به این معنا که  شده انجام

 طور نیهممقدار صفر برسند. برای کاهش میران نوسانات و 

طراحی را به نحوی انجام داد  توان یم ها پاسخافزایش سرعت 

ات برسد. به این معنا که که پایداری نمایی به اثب

مشخص به صفر  نمایی تابعاز یک  تر سریعی خطا ها گنالیس
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 3/ شماره 11/ دوره 1041مکانیک هوافضا/ سال 

پایداری نمایی نسبت به پایداری  باهدفبرسند. البته طراحی 

پیشنهادی برای  عنوان به تواند یمبوده و  تر دهیچیپمجانبی 

 قرار گیرد. موردتوجهکارهای آتی 

 
 xی حول محور ا هیزاوسرعت (: 5شکل )

 
 yی حول محور ا هیزاوسرعت (: 6شکل )

 
 zی حول محور ا هیزاوسرعت (: 7شکل )

متر بر ثانیه در ارتفاع  81پرواز با سرعت طولی  حالت دوم.

 متری از سطح دریا 5111

 در این شرایط پارامتر فشار دینامیکی هواپیما عبارت است از:

0 2080         d   

است.  شده استخراج، نمودار سرعت طولی هواپیما 1در شکل 

ثانیه، هواپیما با  1در حدود  شود یمکه مشاهده  طور همان

 رسیده است. موردنظر سرعت بهکمترین فراجهش، 

ی ا هیزاوی سرعت ها مؤلفه، به ترتیب 11تا  9ی ها شکلدر 

که مشاهده  طور همانکه  اند شدههواپیما در سه راستا رسم 

به مقادیر  ها آنثانیه، مقادیر  4بعد از گذشت حدود  شود یم

رادیان بر ثانیه رسیده است که حاکی از  15/1مرجع یعنی 

ی مطلوب است. ا هیزاوی ها سرعتعملکرد مناسب در ردیابی 

ی نیز، ا هیزاو سرعت بهی مربوط ها پاسخنوسانات موجود در 

 مشابه حالت قبل، قابل توجیه است.

فوق، زمانی  شده داده نشانی ها یخروجکه لازم به ذکر است 

باشند.  تولید قابلارزش دارند که توسط عملگرهای واقعی 

طبیعی است که عملگرها در عمل، سطحی از اشباع را از 

موضوع حداکثر میزان  که آن. ضمن دهند یمخود نشان 

ی از زمان نیز مطرح است و ا بازهدر  ها آنتغییرات خروجی 

از حدی  تواند ینم، شیب خروجی عملگرها نیز دیگر عبارت به

در این هواپیما با  مورداستفادهتجاوز کند. برای عملگرهای 

اعدادی منطقی در مورد اشباع و شیب  ]00[استفاده از 

 از: اند عبارتاست که  شده استخراج ها آنخروجی 
0.3 , , 0.3

1   

  1 , , 1

5

A E R

T

A E R

T

  



  



  



  



 

خروجی  دهند یم، نشان 15تا  12ی ها شکلکه  طور همان

و  کند ینمکه روابط فوق را نقض است  ای گونه بهعملگرها 

 است که ای گونه به شده طراحی کننده کنترل دیگر عبارت به

بوده و  تولید قابلسیگنال خروجی آن توسط عملگرها 

 .برد ینمعملگرها را به اشباع 

بررسی عملکرد هواپیما در شرایط  -2-0

 اغتشاشات ناشی از نیروها و گشتاورهای خارجی

در اینجا فرض شده است که نیروی باد، باعث اضافه شدن 

متر بر مجذور ثانیه به هواپیما در هر سه  1شتابی معادل 

در این  حلقه بستهراستا شده است. عملکرد ردیابی سیستم 

 .ردیگ یمبررسی قرار  ی موردساز هیشبحالت، از طریق 
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 سرعت طولی هواپیما(: 1شکل )

 
 xی حول محور ا هیزاوسرعت (: 9شکل )

 
 yی حول محور ا هیزاوسرعت (: 14شکل )

 
 zی حول محور ا هیزاوسرعت (: 11شکل )

 
 ورودی بال هواپیما (:12شکل )

 
 ورودی سکان هواپیما (:13شکل )

 
 ورودی بالابر هواپیما (:10شکل )

 
 ورودی موتور تراست هواپیما (:15شکل )
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 ها تیدر حضور انواع عدم قطع مایهواپ کیمدل کامل  یبرا یکننده مقاوم مد لغزش کنترل یطراح

 3/ شماره 11/ دوره 1041مکانیک هوافضا/ سال 

با توجه به اثبات قضیه ارائه شده در بخش طراحی، انتظار 

که هواپیما در مقابله با اغتشاشات محدود با کران  رود یم

که در شکل  طور همانمشخص، پایداری خود را حفظ کند. 

، در حضور نیروی باد، هواپیما با اندکی شود یممشاهده  16

را  موردنظرانحراف نسبت به قبل و کمی کندتر، سرعت 

 ردیابی کرده و اثر اغتشاش را دفع کرده است.

 
 سرعت طولی هواپیما (:16شکل )

مدل  بیضرابررسی اثر عدم دقت در  -3-0

 آیرودینامیک

مدل آیرودینامیک  در استخراج هرچقدربدیهی است که 

، شده استخراجگفت مدل  توان ینم بازهمدقت صورت گیرد، 

کاملاً دقیق است. در این بخش، اثر وجود خطا در محاسبه 

و نشان  شده گرفتهضرایب مدل آیرودینامیکی نیز در نظر 

قادر است در این  شده طراحی کننده کنترلکه  شود یمداده 

را البته با اندکی تفاوت، فراهم  موردنظرشرایط نیز عملکرد 

 شده گرفتهکند. در این حالت، یک فرض بدبینانه در نظر 

نشان داده  خوبی به کننده کنترلاست تا ویژگی مقاوم بودن 

شود. فرض شده است که در محاسبه ضرایب مدل 

درصد وجود دارد. این  01آیرودینامیک، خطایی در حدود 

 نظرو یک هستند و در ضرایب معمولاً اعدادی بین صفر 

درصد خطا در محاسبه این ضرایب، شاید در  01 گرفتن

که این  شود یماما شرایطی در نظر گرفته  ؛عمل اتفاق نیفتد

در این شرایط  کننده کنترلاست تا مقاوم بودن  داده رخاتفاق 

  نامساعد نیز به اثبات برسد.

ی هواپیما را در این ا هیزاوی خطی و ها سرعت، 17شکل 

پس از  شود یمکه مشاهده  طور همان. دهد یمشرایط نشان 

را ردیابی  موردنظرثانیه، هواپیما سرعت  3گذشت حدود 

کرده است. البته این خطای زیاد در محاسبه ضرایب 

آیرودینامیک، اثر خود را در میزان فراجهش پاسخ نشان داده 

به دلیل همین  درصدی پاسخ، 15است. فراجهش در حدود 

 خطای زیاد محاسباتی است.

 
در حالت عدم دقت در محاسبه  ها یخروج (:17شکل )

 ضرایب آیرودینامیکی

 یریگ جهینت -5

روشی که  عنوان بهمد لغزشی  کننده کنترلدر این مقاله، 

دارای قابلیت پایدارسازی جامع و مقاوم مدل کامل و 

غیرخطی یک هواپیماست، انتخاب شد. سپس، یک مدل 

همه  نظر گرفتنکامل شش درجه آزادی غیرخطی با در 

کوپلینگ بین  طور نیهمحرکات طولی و عرضی هواپیما و 

استخراج شد؛ مدل کاملی که اکثر مراجع، به دلیل  ها آن

راحی سیستم کنترل برای آن، کمتر از آن پیچیدگی ط

طراحی  مسئلهاستفاده کرده بودند. در بخش بعد، 

کننده مد لغزشی و اثبات پایداری مجانبی در مورد  کنترل

حرکت هواپیما در حالت وجود اغتشاشات خارجی و 

همچنین عدم قطعیت پارامتری، انجام شد. در بخش پایانی، 

 یها میرژرل پیشنهادی در الگوریتم کنت یساز هیشبنتایج 

متفاوت، در  یها ارتفاعو  ها سرعتپروازی مختلف اعم از 

با فرض عدم دقت در  طور نیهمشرایط وجود نیروی باد و 

محاسبه ضرایب آیرودینامیکی استخراج شد و نشان داده شد 

، در مواجهه با انواع شده یطراحمد لغزشی  کننده کنترلکه 

فوق مقاوم بوده و ردیابی سرعت  شده اشاره یها ینینامع

 یها سرعتثانیه و ردیابی  3الی  1خطی در زمانی حدود 
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. در افتد یمثانیه اتفاق  5الی  4در زمانی حدود  یا هیزاو

 مسئلهدر شرایطی به دست آمدند که  ها یخروجضمن، تمام 

حداکثر نرخ تغییرات خروجی  طور نیهماشباع عملگرها و 

در نظر گرفته شد تا اطمینان دهد که امکان  ها آن

 سازی عملی روش پیشنهادی وجود دارد. پیاده
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 The robust stability of the aircraft can 

be achieved in different regimes. 

 This method guarantees the rejection 

of the effect of external disturbances. 

 This method can be used for any 

other airplane after modeling.    
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In this paper a robust flight control system is designed for the complete 
model of a six-degree-of-freedom nonlinear aircraft, without the need to 
reset the controller parameters and reconfigure it. To do this, a sliding 
mode controller has been used as one of the modern methods in robust 
control. Ensuring global asymptotic and robust aircraft stability using 
Lyapunov theory, in the presence of parametric uncertainties due to 
changes in flight speed, changes in aircraft altitude, as well as 
uncertainties due to external disturbances such as wind force, as well as 
uncertainties related to Inaccurate modeling of aerodynamic coefficients 
has been performed. The issue of saturation as well as the maximum rate 
of change of the output of the actuators is also taken into account to 
ensure that this method can be implemented practically. Finally, several 
simulations have been performed with different practical considerations 
to show the efficiency of the proposed method in different flight 
conditions.     
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