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هایی هستند و اشباع سرعت عملگرر   و محدودیت هاشامل قید اکثراًهای فیزیکی  سیستم

ها است که تأثیرات نامطلوبی در سیستم کنترل پرواز دارد و باعث  یکی از این محدودیت

اشرباع سررعت عملگرر از    شرود.   افزایش پاسخ نوسانی و در نتیجه ناپایداری سیستم می

اد یرک الگروریتم   در ایرن مقالره برا پیشرنه    . باشد یمدلایل اصلی نوسانات القایی خلبان 

با ساختار دو درجه آزادی از وقوع اثرات مخرب اشرباع سررعت عملگرر     نیب شیپکنترل 

آوردن موقعیت نقطه شروع حلقره براز شردن     به دستجلوگیری شده است. همچنین با 

شرود   سیستم پرواز و فرکانسی که محدودیت سرعت عملگر برای اولرین برار فعرال مری    

بینی شده است. سرپس برا معرفری یرک روش      ملگر پیشاثرات اشباع سرعت ع یخوب به

حلقه  یده شکلهای مرسوم کنترل مقاوم معروف به روش  تحلیلی شبیه به یکی از روش

پرداختره و پایرداری و قروام     افتره ی میتعمر  نیبر  شیپکننده  های کنترل به تنظیم پارامتر

رسی شده است. در کننده بر های کنترل سیستم حلقه بسته در برابر عدم قطعیت پارامتر

شده اسرت   یا گونه بهآن  یده شکلهای مقاوم سعی بر  آوردن الگو به دستاین روش با 

که اغتشاشات و نویز در یک بازه فرکانسی تضعیف شوند. همچنرین برا اسرتفاده از یرک     

کننده  کننده و خلبان نشان داده شده است. در نهایت کنترل سوئیچ نحوه عملکرد کنترل

کره در صرنعت مرسروم اسرت      مشرتقی  -انتگرالی -کننده تناسبی کنترل طراحی شده با

 .های آن نشان داده شده است مقایسه شده و برتری

 :ها کلیدواژه

 بین پیش کنترل

 عملگر سرعت اشباع

 مقاوم کنترل
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 از اثر اشباع سرعت عملگر یریجلوگ یبرا میبا ساختار رگولاتور خودتنظ افتهی میتعم نیب شیکننده پ کنترل یطراح

 مقدمه -1

هایی  و محدودیت قیدهاهای فیزیکی اکثراً شامل  سیستم

های دما،  صورت محدودیت معمولاً به قیدهاهستند که این 

های صنعتی  شود. در اغلب فرآیند فشار و یا اشباع ظاهر می

های سیستم نباید بیشتر از مقادیر نامی شوند  مقادیر پارامتر

ای حد بالا یا ها به اصطلاح دارای اشباع و یا دار و پارامتر

های کنترل  باشند. یکی از مهمترین اجزای حلقه پایین می

باشند. اشباع عملگر یکی از این  ها می ها عملگر هواپیما

باشد. بر اثر اشباع رفتن عملگر  های موجود می محدودیت

کننده با هم  ورودی سیستم تحت کنترل و خروجی کنترل

کننده  وجی کنترلکنند و در واقع سیگنال خر تفاوت پیدا می

های آن  دیگر قادر به هدایت سیستم نیست و حالت

رسانی شوند. این امر باعث پاسخ  توانند بدرستی بروز نمی

 .نامناسب سیستم خواهد شد
اثرات اشباع  نیتر پدیده نوسانات القایی خلبان یکی از مهم

سرعت عملگر در سیستم کنترل پرواز است که در این مقاله 

قرار گرفته است. نوسانات القایی خلبان، نوسانات  یموردبررس

ناشی از تلاش خلبان برای  کنترل رقابلیپایدار، نامیرا و غ

رسد که خلبان عامل  کنترل هواپیما است. اگرچه به نظر می

باشد ولی  اصلی در بروز پدیده نوسانات القایی خلبان می

خلبان مقصر نیست و سیستم کنترل پرواز  یطورکل به

پیما در گرایش به وقوع این پدیده نقش دارد. یکی از هوا

شده اصلی در وقوع پدیده نوسانات القایی  دلایل شناخته

خلبان محدودیت سرعت عملگر است. محدودیت سرعت 

افتد که نرخ سرعت ورودی برای  عملگر زمانی اتفاق می

کنترل سطح بیشتر از توان و ظرفیت هیدرولیک یا مکانیک 

در واقع فرمان ورودی خلبان نیاز  ،طح باشدعملگر کنترل س

تواند فراهم کند داشته  به سرعت بالاتری از آنچه عملگر می

باشد. اشباع سرعت یک غیرخطی دینامیکی است که تأخیر 

آورد و حاشیه  فاز اضافی را برای پاسخ سیستم به وجود می

کاهش  یتوجه پایداری سیستم حلقه بسته را به میزان قابل

 .[0]دهد  و پاسخ نوسانی و ناپایداری را افزایش میدهد  می

 در مفهوم کنترل، نوسانات القایی خلبان به دلیل کاهش بهره

)حاشیه( فاز ناشی از واکنش خلبان است و زمانی که رفتار 

درجه فاز با  081ای یا شتاب نرمال  هواپیما، سرعت زاویه

آید. درخواست  ورودی خلبان تفاوت داشته باشد به وجود می

های  های مدرن و استفاده از سیستم عملکرد بالا در هواپیما

کنترل الکتریکی مدرن با بهره بالا مانند سیستم پرواز با 

پتانسیل وقوع پدیده نوسانات القایی خلبان را افزایش سیم، 

 - گ خلبانکوپلین یگذار دهد. بعضی از محققین نام می

هواپیما را جایگزینی برای نوسانات القایی خلبان پیشنهاد 

به این دلیل که در عبارت نوسانات القایی خلبان،  ،اند کرده

این نوسانات به  که یدرحال ،شود خلبان مقصر نشان داده می

طراحی  ژهیو دلیل عدم طراحی مناسب هواپیما به

کته دیگر آنکه در آید. ن های کنترل پرواز به وجود می سیستم

هواپیما این پدیده  - کوپلینگ خلبان یگذار صورت نام

تر پیدا کرده و شرایط غیرنوسانی را نیز شامل  مفهومی وسیع

ناخواسته خلبان و هواپیما  یها کنش خواهد بود که از برهم

صورت نوسانی و یا  ها چه به گردد. هر دو این پدیده ایجاد می

ی را میان فرمان خلبان و پاسخ غیرنوسانی ناهماهنگی اساس

 .دهند هواپیما نشان می

بندی  توان به سه دسته طبقه نوسانات القایی خلبان را می

 :[2]کرد 

نوسانات القایی خلبان نوع اول: نوسانات خطی  (0

 هواپیما –سیستم خلبان 

و دینامیک نوسانات تأخیر زمانی  از علل اصلی این نوع

های دیجیتال در سیستم کنترل پرواز  مختلف فیلتر

های زیاد منجر به ریزش فاز در پاسخ  است. تأخیر

شود که با پیشرفت تکنولوژی و  فرکانسی می

های مدرن پروازی این نوع نوسانات کمتر اتفاق  فناوری

 .[0] افتد می

القایی خلبان نوع دوم: نوسانات شبه نوسانات  (2

 –خطی با برخی عوامل غیرخطی سیستم خلبان 

 هواپیما

نوسانات فعال شدن اشباع سرعت  از علت اصلی این نوع

عملگر است. محدودیت سرعت باعث کاهش بهره شده 

شناسد و  عنوان عدم پاسخ کنترل می که خلبان آن را به

اعمال کرده که  یتر های فرمان بزرگ بنابراین ورودی

 .گردد باعث بدتر شدن اوضاع می

های  نوسانات القایی خلبان نوع سوم: نوسان (3

 هواپیما –غیرخطی و ناپایدار سیستم خلبان 
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های مؤثر  تغییر حالت و یا تغییرات سریع در ویژگی

تواند از دلایل این نوع نوسانات باشد. چنین  هواپیما می

ندرت اتفاق  به هستند و صیتشخ قابل یسخت حوادثی به

 .[0]افتند اما همیشه شدید هستند  می

از جمله حوادث رخ داده به دلیل نوسانات القایی خلبان 

در سال  JAS، 0772آوریل   در YF-22A حادثه هواپیمای

و حتی در مدار انتهایی شاتل در پنجمین پرواز  0787

ها  در تمامی این رخداد. [3] است 0799ال آزمایشی در س

اشباع سرعت محرک اتفاق افتاده و باعث فاجعه شده است 

تنزل پایداری در عملکرد کنترل  که دلیل آن از بین رفتن و

باشد که باعث نوسانات شدید در حرکات طولی و عرضی  می

هواپیما شده است. در گذشته پدیده نوسانات القایی خلبان 

های جنگنده محدود بود ولی امروزه با وجود  فقط به هواپیما

و  C-17های  های کنترل پرواز پیشرفته در هواپیما سیستم

B777 بینی آن مسئله  ه است و مسئله پیشبه وجود آمد

 .[0]های جدید شده است  مهمی در توسعه هواپیما

ازآنجاکه پدیده نوسانات القایی خلبان ممکن است هواپیما را 

به یک وضعیت خطرناک هدایت کند بسیار مهم است که 

بینی این پدیده در  برای پیش نانیاطم های قابل روش

سیستم هواپیما ایجاد شود. مهندسان و طراحان همواره به 

مناسب برای جلوگیری یا اصلاح پدیده  یحل دنبال یافتن راه

اند. تحقیقات بسیاری برای  نوسانات القایی خلبان بوده

بینی و جلوگیری از پدیده نوسانات القایی نوع دوم  پیش

بینی پدیده نوسانات  ش برای پیشانجام شده است. یک رو

بینی پایداری سیستم حلقه بسته با  القایی خلبان و پیش

کننده سرعت  های محدود اشباع سرعت بر اساس المان

استفاده از تابع توصیفی و معیار نقطه شروع حلقه باز 

گرفته است.  قرار یموردبررس [4و 0]است که در شدن

هایی را در پروسه طراحی  محدودیت [5 و0] نویسندگان در

اند که در آن قانون کنترل خطی بر  کننده گنجانده کنترل

های پدیده نوسانات القایی خلبان بررسی  بینی اساس پیش

شده است. اشکال این رویکرد آن است که پایداری همیشه 

ترل و ای میان عملکرد کن شود و یک مصالحه تضمین نمی

کننده  یک کنترل [2]در  .تضمین پایداری وجود دارد

برای سیستم هواپیما در حضور  مشتقی-انتگرالی-تناسبی

اشباع سرعت طراحی شده و تأثیر تأخیر فاز و تحلیل 

کننده  یک کنترل [3] پایداری نیز بررسی شده است. در

برای مقابله با نوسانات القایی خلبان نوع دوم بر پایه قضیه 

تنظیم خروجی بهینه و روش چندراهه پایدار مرکزی معرفی 

بر روی جلوگیری از نوسانات  [9] شده است. تمرکز مقاله

القایی خلبان ناشی از هر دو محدودیت سرعت و تأخیر زمان 

است. اثرات  0L کننده تطبیقی خالص با استفاده از کنترل

وان عن های سیستم به محدودیت سرعت و دیگر غیرخطی

عوامل اصلی در وقوع پدیده نوسانات القایی خلبان مطرح 

یک روش کنترل تطبیقی برای  [9] شود. در مقاله می

سیستم هواپیمای بدون سرنشین جهت جلوگیری از 

خلبان پیشنهاد گردیده است. نویسنده در نوسانات القایی 

سانات القایی خلبان را در یک بالگرد پدیده نو [8] مقاله

تحقیقاتی مرکز هوافضای آلمان بررسی کرده و اثر استفاده از 

 و 7] کند. در مقاله کننده بر این پدیده را بررسی می کنترل

 اختتام نویسندگان به طراحی و توسعه جبران ساز ضد [01

های  های عملگر های عددی مربوطه برای برخی کلاس و ابزار

منظور  غیرخطی در حضور اشباع سرعت و دامنه عملگر به

رداخته شده است. در کاهش اثرات نوسانات القایی خلبان پ

نویسنده به بررسی مشکل کنترل در سیستم  [00] مقاله

 ییت سرعت و دامنه عملگرهاکنترل هواپیما با محدود

معرفی کرده است.  اختتامکنترلی پرداخته و یک روش ضد

به طراحی  اختتامکننده ضد با استفاده از کنترل [02] در

جبران ساز اشباع سرعت برای کاهش اثرات مخرب اشباع 

پرداخته است و  ATTAS سرعت بر دینامیک هواپیمای

دیگر برای  اختتامدبه توسعه یک طرح ض [03]نهایتاً در 

های خطی پایدار در حضور اشباع سرعت ورودی  سیستم

بر  اختتامهای ضد پرداخته شده است. ایده اصلی تمام روش

رود،  کننده به اشباع می که کنترل یاین اساس است که زمان

لذا بهتر  ؛گیری از خطا تأثیری ندارد به دلیل آنکه انتگرال

که  یزمان گرید عبارت بهگیر خاموش شود و  است انتگرال

کننده از ماکزیمم خود بیشتر گردید  مقدار خروجی کنترل

برای مقابله با  اختتامگیر صفر گردد. روش ضد مقدار انتگرال

های ورودی در عمل عملکرد خوبی دارد و  محدودیت

در این مراجع رویکرد  حال نیطرفداران خود را دارد. باا

بسته غیرخطی در نظر  پایداری و عملکرد کل سیستم حلقه

گرفته نشده است و پایداری و قوام سیستم حلقه بسته در 
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کننده بررسی نگردیده  های کنترل مقابل عدم قطعیت پارامتر

بینی وقوع پدیده  است. همچنین با توجه به اینکه پیش

نوسانات القایی خلبان اهمیت فراوانی دارد، در تحقیقات ذکر 

 .ع این پدیده ارائه نشده استبینی وقو شده روشی برای پیش

یک سیستم مرتبه اول همراه با تأخیر زمانی با  [04]در 

محدودیت سرعت عملگر در نظر گرفته شده است و یک 

برای سیستم  تبه کسری تناسبی انتگرالیکننده مر کنترل

کننده  سپس یک کنترل ،موردنظر طراحی شده است

مشتقی با استفاده از مشخصات مشابه با -انتگرالی-تناسبی

کننده مذکور در حضور اشباع سرعت عملگر طراحی  کنترل

یک مبنای  [05]گردیده و با یکدیگر مقایسه شده است. در 

منظور تحلیل نوسانات سیکل حدی پدیده نوسانات  تئوری به

افزایش بهره حلقه برای  سازی القایی خلبان و بهینه

ای بیان گردیده  های تکه های کنترل با غیرخطی سیستم

 .است

برای مقابله با طیف وسیعی از  نیب شیهای کنترل پ ز روشا

توان  ها می مسائل و مشکلات در حوزه کنترل سیستم

های عملگر  غیرخطی [09] استفاده کرد. نویسندگان در

مانند اشباع و منطقه مرده را در سیستم کنترل بررسی 

استاندارد و کنترل  نیب شیکردند و دو روش کنترل پ

ر را برای حل این مشکل معرفی کردند. دی ترکیب نیب شیپ

تطبیقی برای  نیب شییک روش ترکیبی کنترل پ [09]

های دینامیکی نامعین در حضور اشباع سرعت و  سیستم

نویسندگان رفتار غیرخطی  [08]شده است. در  دامنه معرفی

پرواز  ساز هیپیچیده یک سیستم کنترل پرواز را در یک شب

در مرکز تحقیقات لانگلی ناسا بررسی کردند. سیستم کنترل 

ارائه شده است.  نیب شیعنوان شکلی از کنترل پ نگر به درون

جای نوسانات القایی خلبان از عبارت  هدر این مقاله ب

دو  [07]در  هواپیما استفاده شده است. –کوپلینگ خلبان 

بین مدل  بین مدل خطی و کنترل پیش روش کنترل پیش

ردیابی مسیر سیستم ربات با در نظر غیرخطی برای کنترل و 

یک روش  [21] های اشباع طراحی شده است. در گرفتن باند

بین سریع با در نظر گرفتن اشباع محرک برای  کنترل پیش

بین  های ابعاد وسیع پیشنهاد و با کنترل پیش سیستم

از کنترل  [20]استاندارد مقایسه شده است. نویسنده در 

بین استاندارد برای جلوگیری از اختلاف فاز ناشی از  پیش

 [22]پدیده نوسانات القایی خلبان طراحی کرده است. در 

 اختتامبین استاندارد با دو روش ضد کنترل پیش روش

ساز فاز مقایسه گردیده است و برتری آن نشان داده  جبران

 .شده است

بین ذکر شده نیز عدم قطعیت  های کنترل پیش در روش

قرار نگرفته  یبین موردبررس کننده پیش های کنترل پارامتر

و روش ها ارتباطی خطی با یکدیگر ندارند  است. این پارامتر

ها بیان نشده است و انتخاب  خاصی برای تنظیم این پارامتر

ها بر اساس آزمون و خطا است. در بیشتر تحقیقات قوام  آن

اند که باعث  ها را در حوزه زمان بررسی کرده کننده کنترل

تر شدن طراحی شده است و از طرفی حوزه زمان  پیچیده

یقات ذکر شده باشد. در تحق قادر به نمایش حاشیه قوام نمی

بینی وقوع  بین روشی برای پیش با استفاده از کنترل پیش

 .این پدیده ارائه نشده است

های  قابلیت در نظر گرفتن قید افتهی میبین تعم کنترل پیش

ورودی و خروجی در محاسبات و توانایی جبران تأخیر زمانی 

های  به سیستم میتعم قابل یآسان سیستم را دارد و به

چندخروجی است و همچنین در پایدارسازی -چندورودی

دارای قید، روشی مؤثر است.  یرخطیهای خطی و غ سیستم

های ساده  ها، از پروسه این روش قابلیت اعمال به انواع پروسه

های مختلف از قبیل  باشد و در زمینه تا پیچیده را دارا می

صنایع شیمیایی، هوا و فضا، استخراج و ذوب فلزات و... 

یکی از  افتهی میبین تعم کننده پیش دارد. کنترلکاربرد 

باشد و  بین می پیش یها کننده و بهترین کنترل نیتر معروف

روشی بسیار سودمند، جذاب و کاراست. این روش اجازۀ 

 .دهد های آتی را به محققین می بسط و پیشرفت کار

 سهیدر مقا افتهی میبین تعم کننده پیش کنترل گرید یایاز مزا

 اشاره نمود: ریبه موارد ز توان یها م کننده کنترل ریبا سا

 فاز ممینیم ریغ یها ستمیاعمال به س تیقابل 

 داریناپا یها ستمیاعمال به س تیقابل 

 ایناشناخته  ریبا تأخ ییها ستمیاعمال به س تیقابل 

 زمان با ریمتغ

 یکینامیبا مرتبه د یها ستمیاعمال به س تیقابل 

 نینامع

 کار گرفته شدهه در نوع مدل ب تیعدم محدود 
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 ۀحل مسئل لیکننده به دل بودن رفتار کنترل نهیبه 

 در هر نمونه و محاسبه قانون کنترل یابی نهیبه

 نیو همچن تمیالگور نیا یایتوجه به موارد ذکر شده و مزا با

مقاله از  نیروش در صنعت در ا نیا ادیز اریبس یها کاربرد

 روش استفاده شده است. نیا

کننده دو درجه  نوآوری این مقاله در طراحی یک کنترل

مقاوم در فضای فرکانسی با  افتهی میبین تعم آزادی پیش

بینی  برای جلوگیری و پیش میساختار رگولاتور خودتنظ

نوسانات القایی خلبان نوع دوم ناشی از اشباع سرعت عملگر 

اجعی باشد. نوآوری دیگر این مقاله با توجه به اینکه در مر می

بینی  بین استفاده شده روشی برای پیش که از کنترل پیش

بینی وقوع پدیده  وقوع این پدیده ارائه نشده است، پیش

نوسانات القایی خلبان با استفاده از مفهوم توابع توصیفی 

اشباع سرعت و با شناسایی نقطه شروع حلقه باز شدن در 

یم توابع باشد. سپس با استفاده از مفاه نمودار نیکولز می

حساسیت و با رویکرد کنترل دیجیتال روشی برای تنظیم 

ارائه شده و  افتهی میبین تعم کننده پیش های کنترل پارامتر

پایداری و استحکام سیستم حلقه بسته در برابر عدم قطعیت 

کننده بررسی شده است. توابع حساسیت  های کنترل پارامتر

حلقه بسته از  های سیستم از نقش کلیدی در تعیین مشخصه

باشند. در  جمله دفع اغتشاشات و تضعیف نویز و قوام دارا می

روش با به دست آوردن توابع حساسیت سعی در  نیا

شده است که  یا گونه آن در حوزه فرکانس به یده شکل

شوند و با به  فیاغتشاشات و نویز در یک بازه فرکانسی تضع

حساسیت، های مقاوم برای این توابع  دست آوردن الگو

طوری تنظیم  افتهی میبین تعم کننده پیش های کنترل پارامتر

ها قرار گیرند.  شوند که این توابع حساسیت داخل الگو می

توجه این است که این کار با رویکرد کنترل  نکته قابل

 افتهی میبین تعم زیرا کنترل پیش ؛دیجیتال انجام شده است

های  کی با روشیک روش گسسته است و روش ارائه شده اند

کننده  تحلیل در فضای پیوسته متفاوت است. کنترل

پیشنهاد شده به کل سیستم حلقه بسته در حضور اشباع 

از وقوع پدیده نوسانات  یخوب شود و به سرعت اعمال می

کند. همچنین با استفاده از یک  القایی خلبان جلوگیری می

ه شده کننده و خلبان نشان داد سوئیچ نحوه عملکرد کنترل

کننده  کننده طراحی شده با کنترل است. در نهایت کنترل

مشتقی که در صنعت مرسوم است مقایسه -انتگرالی-تناسبی

 .های آن نشان داده شده است شده و برتری

مدل ریاضی سیستم به همراه  دوم بخش در مقاله ادامه در

توضیحات اشباع سرعت بیان شده است، در قسمت سوم 

کننده  کنترلبین ارائه شده و سپس  پیش مختصری از کنترل

و روابط  میبا ساختار رگولاتور خودتنظ افتهی میبین تعم پیش

گردد، در قسمت چهارم در مورد تابع توصیفی و  بیان میآن 

بینی پدیده نوسانات  نحوه استفاده از آن برای درک و پیش

القایی خلبان ناشی از اشباع سرعت عملگر بحث شده است. 

قسمت پنجم از تحلیل توابع حساسیت برای تنظیم در 

و تضمین قوام  افتهی میبین تعم کننده پیش های کنترل پارامتر

کننده  های کنترل های پارامتر کننده در مقابل نایقینی کنترل

سازی و  استفاده شده است، در قسمت ششم نتایج شبیه

 ها ارائه شده و در قسمت هفتم نتیجه مقاله بیان شده بحث

 .است

 مدل ریاضی سیستم -2

گردد. در  ابتدا مدل ریاضی هواپیما با اشباع سرعت بیان می

   یک مدل برای شرایط نامی پروازی هواپیمای جت [23]

T-33 ع تبدیل زیر ارائه شده استصورت مدل تاب به: 
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 دینامیک عملگر بالابر به همراه اشباع سرعت (:1شکل )

تأثیر اشباع سرعت عملگر بر پاسخ سینوسی سیستم در 

شود  طور که مشاهده می نشان داده شده است. همان 2شکل 

با اعمال ورودی سینوسی، عملگر وارد ناحیه غیرخطی 

شود و اختلاف زیادی بین خروجی و ورودی عملگر به  می

طور  که به یباع سرعت عملگر زمانآید. پاسخ اش وجود می

صورت دندانه مثلثی است. توجه داشته  شود به کامل فعال می

منجر  ها باشید که علاوه بر کاهش دامنه، اختلاف فاز بین قله

دهنده لزوم طراحی یک  شود که نشان به تأخیر فاز مضر می

 .کننده مناسب برای سیستم است کنترل

 
 عملگر با اشباع سرعت: شکل موج خروجی (2شکل )

 .نشان داده شده است 3بلوک دیاگرام کنترلی در شکل 

 
 بلوک دیاگرام کنترلی (:3شکل )

 افتهی میبین تعم کننده پیش کنترل -3

ترین  یکی از محبوب افتهی میبین تعم روش کنترل پیش

بین در صنعت و دانشگاه است که  های کنترل پیش روش

پیشنهاد گردید.  [24]اولین بار توسط کلارک و همکارانش 

های صنعتی با موفقیت اجرا  این روش در بسیاری کاربرد

به های کارایی و مقاوم بودن  شده و نتایج خوبی از جنبه

مسائل متفاوت  از تواند بسیاری دست آورد. این روش می

ها، با تعداد معقولی  وسیعی از سیستم طیفکنترل را برای 

بین  متغیر طراحی پوشش دهد. روش کنترل پیش

 )رو به عقب( کننده با افت بازگشتی که کنترل افتهی میتعم

 یریکارگ شود، روشی کنترلی است که با به نیز نامیده می

های آتی  مدل پروسه و استفاده از تقریب رفتار صریح

سیستم، در مورد نحوه اعمال کنترل در زمان حال 

گسسته  کند. این روش یک تکنیک زمان گیری می تصمیم

های کنترل آیندۀ سیستم، با  است که مجموعه سیگنال

شوند و انجام  معین، محاسبه می هبهینه کردن یک تابع هزین

شود رفتار  برداری باعث می ۀ زمانی نمونهیابی در هر باز بهینه

سیستم در هر گام بهینه باشد. محاسبه سیگنال کنترل در 

است که تابع هزینه در سرتاسر افق  یا گونه های بعدی به گام

بینی حداقل باشد؛ یعنی سیگنال کنترل در هر لحظه  پیش

گردد اما تنها سیگنال  برای تمامی افق کنترل محاسبه می

همان لحظه )تنها مقدار اول( به سیستم اعمال  مربوط به

تا آنجا که  شود شود. همچنین در این روش سعی می می

 .گرددنزدیک  عممکن است خروجی پروسه به مسیر مرج

های  بین، تابع هزینه به فرم های مختلف کنترل پیش در روش

که در کنترل  ترین شکل بیان آن گردد. رایج مختلفی بیان می

صورت تابعی  گردد، به نیز استفاده می افتهی میتعمبین  پیش

است که عبارت است از فاصلۀ بین خروجی  ممرتبه دو

اضافه تابع مرتبه  سیستم به ۀشد ینیب شیسیستم و مرجع پ

کند. خروجی آتی  دومی که توان ورودی را محاسبه می

برداری،  مدل پروسه در هر زمان نمونه لهیوس سیستم، به

بینی شده به مقادیر گذشته  ود. خروجی پیشش بینی می پیش

های  ورودی و خروجی سیستم و همچنین به مقدار سیگنال

 .کنترل آیندۀ سیستم بستگی دارد

بین و مفاهیم کلی  کننده پیش ساختار کلی کنترل 4شکل 

 .دهد این روش را نشان می

 
 بین کننده پیش ساختار کلی کنترل: (4شکل )
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با ساختار  افتهی میبین تعم پیشکننده  کنترل -3-1

 میرگولاتور خودتنظ

ها با روش کنترل  یکی از مشکلاتی که در کنترل سیستم

وجود دارد، تضمین پایداری و قوام  افتهی میبین تعم پیش

عملی و مناسب،  یها حل باشد. یکی از راه کننده می کنترل

صورت  به افتهی میبین تعم بیان روابط حلقه بسته کنترل پیش

کننده دو درجه آزادی و سپس تحلیل آن  ساختار کنترل

های خاص خود را دارد ولی  باشد. این کار پیچیدگی می

باشد. بدین منظور روابط حلقه  بسیار کاربردی و عملی می

صورت بلوک  بایستی به افتهی میتعم بین بسته کنترل پیش

 .درآورده شود ۵دیاگرام شکل 

مختلفی از جمله ساختار دو درجه این ساختار با اسامی 

 میتنظ ساختار رگولاتور خود و آزادی، ساختار جایاب قطب

له از نام در این مقا بیان شده است. [25] مختلف در مراجع

 .استفاده شده است میساختار رگولاتور خودتنظ

 
کننده  ساختار رگولاتور خودتنظیم کنترل: (۵شکل )

 افتهی میبین تعم پیش

Tقانون کنترل از ترکیب دو ترم فیدفوروارد
( )
R

و یک ترم  

Sفیدبک 
( )
R

 :آید دست می صورت زیر به به 

(2) 
1 1

1 1

T(z ) S(z )
u(t) w(t) y(t)

R(z ) R(z )

 

 
   

 افتهی میبین تعم با اعمال تغییراتی در روابط کنترل پیش

بسیاری از  .درآورد (2بایستی آن را به فرم معادله )

خروجی را با در نظر گرفتن  و تک یورود های تک سیستم

صورت  توان به سازی می یک نقطه کار خاص و پس از خطی

( نشان داد. این مدل ساختار کنترل 3رابطه ) مدل کاریما

که در آن از یک انتگرال گیر باشد یم شده مدل کارما
1

1 z


    یساز در مدلاستفاده شده است. از این مدل 

تفاضل  Δ .گردد استفاده می افتهی میبین تعم کنترل پیش

باشد و وجود آن در روابط حاکم بر کنترل  زمانی گسسته می

های آن است که قابلیت حذف اغتشاشات  بین از مزیت پیش

 .افزاید کننده می های مرجع را به کنترل و ردیابی ورودی

 .این مدل استدهنده ساختار بلوک دیگرامی  نشان 6شکل 

(3) 1 d 1 1 e(t)
A(z )y(t) z B(z )u(t 1) C(z )

   
  


 

 
 : ساختار بلوک دیاگرام مدل کاریما(6شکل )

 رابطه زیر را در نظر گرفته:

(4) 1 d 1 1
e(t)

A(z )y(t) z B(z )u(t 1) T(z )
   

  


 

بین  کننده پیش این رابطه همان ساختار کاریما در کنترل

1یجا باشد که در آن به می افتهی میتعم

C(z )
  یا چندجملهاز

1

T(z )
  .1 استفاده شده است

T(z )
عنوان یک رؤیتگر  به

باشد و تأثیر مهمی بر قوام سیستم حلقه بسته دارد. در  می

)u( پارامترهای 4( و )3) روابط )t  وy( )t  به ترتیب ورودی

)eسیستم،  ریتأخزمان  d، و خروجی سیستم )t  نویز سفید

هایی برحسب  ای چندجملهو A  ،B  ،Tبا میانگین صفر و 

1عقب  اپراتور شیفت به
z
 باشند: می 

(5) 

 

a

a

b

b

t

t

n1 1 2

1 2 n

n1 1 2

0 1 2 n

n1 1 2

1 2 n

1

A(z ) 1 a z a z a z

B(z ) b b z b z b z

T(z ) 1 t z t z t z

1 z

  

  

  



    

    

    

  

 

 بین پیشکننده  بخش اصلی دیگر در ساختار کنترل

یابی برای تعیین قانون کنترل است.  ، بهینهیافته تعمیم

آوردن قانون  به دستهای مختلف برای  تعریف تابع هزینه

 بین پیشهای متفاوت کنترل  کنترل، منجر به الگوریتم

ها هدف این است که خروجی  گردد. در تمام این الگوریتم می

آتی سیستم، مسیر مرجع مشخصی را دنبال کند. در روش 

مختلفی از قبیل  یها به صورتتابع هزینه  بین پیشکنترل 

ترین فرم اولشود. متدتعریف می ∞ و یا نرم 2 نرم ،0نرم
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رابطۀ  صورت به یافته تعمیم بین پیشدر کنترل تابع هزینه 

 .گرددبیان می( 9)

 یریکارگ بهمتشکل از  یافته تعمیم بین پیشالگوریتم کنترل 

یک توالی کنترلی است که تابع هزینه زیر را به حداقل 

 :رساند می

زمان جلوتر برای خروجی  jبینی  پیش  ŷ (t + jǀt) که در آن 

به ترتیب  N2و  N1باشد. همچنین  می t سیستم در زمان

و  q(j)، افق کنترلی Nu بین، کران کمینه و بیشینه افق پیش

r(j) های وزنی خطای ردیابی و تلاش کنترلی هستند.  توالی

معمولاً یا ثابت هستند یا به فرم نمایی انتخاب  بیاین ضرا

   د.گردن می

وزنی  ها تأکید داشته و ضرایب بر تقویت این وزن [29]در 

q(j) وr(j)  اند صورت زیر تعریف شده به: 

 (9) 
2i

1 1 2

2 j

u

q(i) i N , N 1, , N

r( j) j 1, 2, , N





   

  
 

ها به  ها و قطب استفاده از این ضرایب در مواقعی که صفر

کننده  تر هستند، باعث قوام بیشتر کنترل یکدیگر نزدیک

شود و پاسخ گذرای سیستم را  یافته می بین تعمیم پیش

ضرایب در بهبود بخشد. در مورد سایر مزایای این  بهبود می

بحث شده  [29]در  یافته بین تعمیم عملکرد کنترل پیش

ها  های تنظیمی هستند که با وجود آن پارامتر  ρو βاست. 

بین  کنترل پیشهای  عملاً دو پارامتر دیگر به پارامتر

های بعد در مورد  گردد که در قسمت یافته اضافه می تعمیم

 .ها توضیح داده شده است نحوه انتخاب آن

های قطری  ماتریس RNu˟Nu و QNp˟Npهای وزنی  ماتریس

 صورت زیر هستند: به r(j)و  q(j) وزنی حاوی ضرایب

(8) 

1

1

2

q(N ) 0 0

0 q(N 1) 0

Q

0 0

0 0 q(N )





 
 
 
 
 
 

 

u

r(1) 0 0

0 r(2) 0

R

0 0

0 0 r(N )



 
 
 
 
 
 

 

این است  یافته تعمیم بین پیشیکی از مزایای روش کنترل 

تواند قبل از آنکه  که با دانستن مسیر مرجع، سیستم می

 مسئلهنشان دهد و این  العمل عکستغییر مؤثری رخ دهد 

تواند از ایجاد زمان تأخیر در پاسخ پروسه جلوگیری  می

مانند  بین پیشهای کنترل  نماید. در تابع هزینه اکثر روش

( از مسیر مرجع استفاده شده است. الزامی ندارد که 9رابطه )

 طور بهاین مسیر دقیقاً منطبق بر مسیر مرجع واقعی باشد. 

ن حال و معمول تقریب همواری از مقدار خروجی در زما

مقادیر مسیر مرجع، به فرم سیستم درجه اول لحاظ 

باشد که  منحنی مسیر مرجع می  yd (t + j)  .گردد می

 :توان آن را از طریق رابطه زیر به دست آورد می

(7) 
 

d d

d

y (t j) y (t j 1) 1 r(t j)

y (t) y(t)

        


 

0 ≤ α ≤ 1 یک پارامتر تنظیمی است. بزرگ بودن α  منجر به

مرجع توسط خروجی و کوچک بودن آن  ریردیابی کند مس

شود البته این امر خیلی مناسب  می تر عیمنجر به ردیابی سر

 .شود زیرا باعث افزایش تغییرات سیگنال کنترلی می ؛نیست

 شده های کنترلی محاسبه در میان توالی سیگنال

u(t), u(t + 1), …, u(t + Nu −1) تنها u(t)   سیستم به

آید. در زمان  اعمال شده و خروجی سیستم به دست می

به  ،گردد برداری بعدی تمامی محاسبات تکرار می نمونه

رونده  بین دارای خاصیت افق پیش همین علت کنترل پیش

 ŷ (t  بینی بهینه سازی تابع هزینه، پیش منظور بهینه است. به

+ j)    برای N1 ≤ j ≤ N2    بایستی حاصل شود. برای این

 :منظور دو معادله دیوفانتین زیر را در نظر بگیرید

(01) 
(00) 

1 1 1 j 1

j j
T(z ) E (z )A(z ) z F (z )

    

   
1 1 1 1 j 1

j j j
E (z )B(z ) H (z )T(z ) z I (z )

     

  

 j  با درجه یفرد طور منحصربه به Hj و  Ej  های ای چندجمله

 با درجه  Ij ای چندجملهو  na با درجه Fj  ای چندجمله، 1 −

nb −1 های ای چندجمله شوند. تعریف می Fj (z
-1

Ej (z  و  (
-1

) 

 : گردند صورت زیر تعریف می به

 

(9) 

 

 

2

1

u

N

2

1 2 u d

j N

N

2

j 1

ˆJ(N , N , N ) q( j) y(t j | t) - y (t j)

                      r( j) u(t j - 1)





  

  




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(02) 
a

a

n1 1

j j,0 j,1 j,n

1 1 ( j 1)

j j,0 j,1 j, j 1

F (z ) f f z f z

E (z ) e e z e z

 

   



   

   
 

با تکیه بر روش ( 00( و )01) دیوفانتین حل معادلات

گیرد و با استفاده از  انجام می [24] بازگشتی مطرح شده در

T(z  ای معادلات فوق و با در نظر گرفتن چندجمله
-1

) = 1 

صورت زیر  های آینده را به بینی خروجی بهترین پیش توان یم

 :نوشت

(03) 

-1

j

-1 -1

j j

ŷ(t j) H (z ) u(t j)

            I (z ) u(t -1) F (z )y(t)

   

  

 

f یعنی بخشی از پاسخ که مستقل  ؛پاسخ آزاد سیستم است

صورت زیر تعریف  باشد که به از اقدامات کنترلی آینده می

 :گردد می

(04) 1 1

j j
f (t j) F (z )y(t) I (z ) u(t 1)

 

     

 :آیند صورت زیر به دست می بههای کنترلی آینده  سیگنال

(05) T 1 T

d d
U (G QG R) G Q(y f ) K(y f )



      

 :اولین سیگنال کنترلی برابر است با

(09) 
1 d

u(t) k (y f )   

 fاست. با جایگذاری Kاولین سطر از ماتریس  k1 که در آن 

( 2) و (09( و سپس مقایسه رابطه )09در رابطه )

R(z  های ای چندجمله
-1

S(z و  (
-1

صورت زیر به دست  به (

 :آیند می

(09) 

2

1

2

1

i N

1 1

i i

i N1

i N

i

i N

T(z ) z k I

R(z )

k



 















 

(08) 

2

1

2

1

i N

i i

i N1

i N

i

i N

k F

S(z )

k















 

با جایگذاری سیگنال کنترلی محاسبه شده در رابطه حلقه 

 :صورت زیر نوشت به توان یمرا  y(t) بسته

(07) 
1

1 1

BTz TR
y(t) w(t) e(t)

RA BSz RA BSz



 
 

   
 

 بینی پدیده نوسانات القایی خلبان پیش -4

بینی پدیده  هدف از این بخش پیشنهاد یک روش برای پیش

نوسانات القایی خلبان ناشی از اشباع سرعت عملگر است. 

ازآنجاکه این پدیده باعث از بین رفتن پایداری سیستم 

ای را  کشندهگردد و حوادث خطرناک و  کنترل هواپیما می

بینی آن در سیستم هواپیما بسیار  پیش ،آورد به وجود می

لذا در این بخش با استفاده از مفهوم  ؛مهم و ضروری است

پرداخته بینی این پدیده  تابع توصیفی اشباع سرعت به پیش

 .شود یم

 تحلیل تابع توصیفی اشباع سرعت -4-1

 و u′(t) = Asin(ωt) و با داشتن 1 با توجه به شکل

 e(t) = Esin(ωt+φ)توان به فرم  تابع تبدیل حلقه بسته را می

 :( نوشت21رابطه )

(21) 
a

e(s) 1

Nu (s)
1

s






 

 بنابراین:

(20) 2 2

a

2

e(s) 1 E sin( t ) E

u (s) Asin( t) AN
1

  
  

 




 

 از طرفی:

(22) 
2

2

2k a a a
N(A, ) arcsin( ) 1

E E E
   



 
 
 

 

نظر کردن  ( و با صرف22جایگزینی بسط تیلور در رابطه )با 

 :توان نوشت از جملات مرتبه بالاتر می

(23) 2

2

a

L

N

A

4V




 
 

 
 
 

 

 :صورت زیر است تابع تبدیل حلقه بسته به

(24) 
2

ae

2 2

a

N(s)

u (s) N

( )

( )








  

 

 :توان نوشت ( می24در رابطه ) Nبا جایگذاری 

(25) e L a
(s) 4V w

u (s) A




  
 

 و 
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(29) 

e

a

2

L a

(s)
arctan

u (s) w N

A
             - arctan - 1

4V w

 
 



 


 
 
 

  
     

 

L با در نظر گرفتن

on

V

A
   ، تابع تبدیل حلقه بسته برابر

 :خواهد بود با

(29) 
a on

a on

c

4w
jarccos4w

N (A, ) e

 
  

  


 
 

 

البته بایستی توجه داشت که رابطه فوق به ازای مقادیر زیر 

 :برقرار است

(28) 
a on

4
  


 

سیستم به روش  ،7شکل با در نظر گرفتن بلوک دیاگرام 

 گردد. نگهدار مرتبه صفر گسسته می

 
کننده  بلوک دیاگرام سیستم حلقه بسته کنترل (:7شکل )

 بین با ساختار رگولاتور خودتنظیم پیش

و همچنین نمودار نیکولز  G ˟ GGPC نمودار نیکولز

c

1

N (A ),




 گردد. به ازای بر روی یک نمودار رسم می 

 β = 1  ، N2 = 20 و Nu = 10 به  8صورت شکل  نتایج به

 :آید دست می

 
 نمایش نقطه شروع حلقه باز شدن سیستم در  (:8شکل )

 نمودار نیکولز

بینی پدیده  طور که گفته شد یک روش برای پیش همان

نوسانات القایی خلبان ناشی از اشباع سرعت عملگر استفاده 

از تابع توصیفی و معیار شروع حلقه باز شدن سیستم است. 

در سیستم حلقه بسته تابع توصیفی بعد از شروع اشباع 

دهد که وقوع پدیده نوسانات القایی خلبان  رعت نشان میس

ارتباط زیادی به موقعیت نقطه شروع حلقه باز شدن سیستم 

عنوان مقدار پاسخ  در نمودار نیکولز دارد. این معیار به

 در هواپیما –فرکانسی حلقه باز هواپیما یا سیستم خلبان 

شود و  شناخته می (wonset) هبست حلقه فرکانس شروع

شود که محدودیت سرعت  عنوان فرکانسی شناخته می به

شود. پدیده پرش در فضای فرکانسی  برای اولین بار فعال می

دهد که این پدیده با  پس از شروع اشباع سرعت نشان می

نقطه شروع حلقه باز شدن اشباع سرعت در نمودار نیکولز 

بسیار وابسته است؛ بنابراین یک معیار شناسایی پدیده 

نقطه شروع حلقه باز  نات القایی خلبان استفاده از پارامترنوسا

این روش فقط در مورد وضعیت شروع محدود  است. شدن

در واقع با اثر  که نیکند بدون ا شدن سرعت تحقیق می

 .کننده سرعت برخورد شود غیرخطی عنصر محدود

بللین  کننللده پللیش تحلیللل اللوات کنتللرل -۵

 یافته تعمیم

برای تحلیل پایداری و قوام سیستم  های مختلف یافتن روش

یافته و تنظیم  بین تعمیم کننده پیش حلقه بسته کنترل

های آزاد آن از ابتدای معرفی آن تاکنون همیشه  پارامتر

موردتوجه محققین بوده است اما به دلیل تعداد زیاد 

ها و پیچیده  های تنظیم و رابطه غیرخطی بین آن پارامتر

هایی روبرو بوده  این کار با دشواریکننده  بودن این کنترل

های انجام شده در این زمینه در حوزه زمان  است. بیشتر کار

 ییو به بررسی عملکرد یا نحوه جابجا [28 و 29] بوده

تنظیم های  های حلقه بسته در ازای تغییرات پارامتر قطب

در حوزه زمان توانایی نمایش قوام  که ییازآنجا .اند پرداخته

توان با استفاده از مفاهیم  سیستم حلقه بسته وجود ندارد می

توجه  های قابل ساده توابع حساسیت در حوزه فرکانس تحلیل

و کاربردی در این زمینه ارائه نمود. استفاده از حوزه فرکانس 

های تحلیل قوام  ترین روش ترین و ساده یکی از کاربردی
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باشد که توانایی زیادی در نمایش  های کنترلی می حلقه

ها و  میزان پایداری و قوام یک سیستم نسبت به نایقینی

یک تابع حساسیت در بیان ساده . [27] اغتشاشات دارد

سیستم  یها رابطه بین یک اغتشاش و یکی از پارامتر

باشد. توابع حساسیت از نقش کلیدی در تعیین  می

های سیستم حلقه بسته از جمله دفع اغتشاشات و  مشخصه

ترین  باشند و یکی از مرسوم تضعیف نویز و قوام دارا می

باشند. در این فصل  ها در تحلیل حوزه فرکانسی می ابزار

روشی ساده و کاربردی برای تحلیل پایداری و قوام 

یافته در حوزه فرکانس ارائه  بین تعمیم کننده پیش کنترل

بین با استفاده از توابع  کننده پیش شده است. قوام کنترل

های  ترحساسیت و با رویکرد کنترل دیجیتال در ازای پارام

 .تنظیم مختلف بررسی شده است

با در نظر گرفتن نویز و اغتشاش وارد شده به حلقه کنترلی 

صورت معادله  توان معادلات حلقه بسته را به می ۵شکل 

 :( نوشت27)

(27) 

1

1 1

-1

-1

BTz AR
y(t) w(t) d(t)

RA BSz RA BSz

BSz
         - n(t)

RA BSz



 


 

   

 

 

به ترتیب اغتشاش خروجی و نویز  n(t) وd(t) که در آن 

 .شوند میخروجی یا سنسور نامیده 

 :تابع حساسیت خروجی -۵-1

تابع حساسیت خروجی نسبت به  y(t)به  d(t)تابع تبدیل 

 :شود صورت زیر تعریف می اغتشاش خروجی است که به

(31) 
1 1

1

1 1 1 1 1dy

A(z )R(z )
S (z )

R(z )A(z ) B(z )S(z )z

 



    




 
 

در یک فرکانس معین تأثیر اغتشاش در  Sydبا کاهش اندازه 

که  ییشود. ازآنجا کمتر میآن فرکانس بر خروجی سیستم 

شوند  های پایین به سیستم وارد می اغتشاشات در فرکانس

های پایین کم باشد. انتگرال  در فرکانس Syd بایستی اندازه

یک مقدار ثابت است و کاهش آن در  Syd زیر سطح منحنی

حوزه فرکانسی باعث افزایش مقدار آن در نواحی دیگر یک 

 .گویند میی شود که این اتفاق را اثر تخت آب می

 خروجی: –تابع حساسیت نویز  -۵-2

تابع حساسیت خروجی سیستم y(t) به  n(t)تابع تبدیل 

  .باشد نسبت به نویز می

 ؛باشد های بالا می در فرکانس دلیل آنکه بیشتر توان نویز به

های بالا  در فرکانس  Syn لذا برای تضعیف نویز بایستی اندازه

کم باشد. اثر تخت آبی برای تابع حساسیت نویز نیز وجود 

 .ها تضعیف نمود توان آن را در تمامی فرکانس دارد و نمی

 :آید دست می رابطه زیر به  Sydو   Synبا توجه به روابط 

(32) 1 1
ynyd

S (z ) S (z ) 1   

برای بررسی پایداری سیستم حلقه بسته از مفهومی به نام 

که به مفهوم  گردد استفاده میΔM یا  حاشیه قدرمطلق

و تابع تبدیل حلقه  (0 ,1−) حداقل فاصله بین نقطه بحرانی

G(z  باز
-1

 .است(

(33) 
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-1 BSz
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z  
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تابع  نهایت برابر است با معکوس نرم بی ΔMدر واقع 

در نمودار  ΔMمقدار  9 در شکل.  Syd حساسیت خروجی

نایکوئیست تابع تبدیل حلقه باز سیستم نمایش داده شده 

 .است

 
در نمودار نایکوئیست تابع تبدیل  ΔMنمایش  (:9شکل )

 [31]حلقه باز سیستم 

(30) 
n

1 1 1

1

1 1 1 1 1y

B(z )S(z )z
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 :و حاشیه فاز و حاشیه بهره وجود دارد ΔMروابط زیر بین 

(35) 
1 M

G , 2 arcsin( ) M
1 M 2


     

 
 

 -9یا  5/1یا مساوی  تر بزرگ ΔM که یبنابراین درصورت

و  بل یدس 9 صورت حاشیه بهره برابر نیباشد در ا بل یدس

مناسب،  ΔMخواهد بود. در واقع  درجه 27برابر حاشیه فاز 

نماید  قبول حاشیه فاز و حاشیه بهره را تضمین می مقدار قابل

[31]. 

صورت زیر تعریف  مفهومی دیگری به نام حاشیه تأخیر نیز به

 :گردد می

 که است یریتأخ مقدار ماکزیمم معادل (Δτ) ریختأحاشیه 

 سیستم اینکه بدون شود اضافه باز حلقه سیستم به تواند یم

در واقع حاشیه تأخیر قوام . [31] شود ناپایدار بسته حلقه

سیستم حلقه بسته نسبت به نایقینی در تأخیر را نشان 

های  برای سیستمقبول آن  دهد که معمولاً مقدار قابل می

است. این  Δτ = Ts  برداری یعنی دیجیتال برابر با زمان نمونه

کننده باید بتواند با نایقینی در  بدان معنی است که کنترل

مقابله نماید. رابطه زیر بین حاشیه تأخیر،  Ts تأخیر به میزان

 :حاشیه فاز و فرکانس گذر از بهره وجود دارد

(39) 
cr


 


 

سیستمی که دارای حاشیه فاز  با توجه به رابطه فوق،

تواند دارای حاشیه تأخیر نامطلوب باشد.  مطلوب است می

داشتن تأخیر یک واحدی برای سیستم مقدار مطلوبی است؛ 

 بنابراین با در نظر گرفتن دو سیستم
1

B
G

A
  و

1

2

2

2

Bz B
G

A A



 
که یک واحد زمانی اختلاف در تأخیر  

 :آید زیر به دست می روابط ،دارند

(39) 
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 :|B/A|( بر 38با تقسیم طرفین رابطه )
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 و در نتیجه:
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 :توان نتیجه گرفت که ( می32و با استفاده از رابطه )

(40) 
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 

   
 

 

 :( و همچنین40با در نظر گرفتن رابطه )

(42) 
d

1

y
S (z ) 2 6dB




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 یافته، تعمیم بین پیشکننده  کنترل پارامترهای تنظیم برای

 را خروجی -نویز حساسیت تابع و خروجی حساسیت تابع

 قرار فوق باندهای درون که کنیم دهی شکل یا گونه به باید

 .گیرد

 سازی نتایج شبیه -6

 یافته مقاوت بین تعمیم عملکرد کنترل پیش -6-1

سازی را نشان  های مورداستفاده در شبیه پارامتر 1جدول 

 .دهد می

 سازی های شبیه پارامتر (:1)جدول 

 مقدار پارامتر

  5/1 

   0 

   21 

   01 

   0/1 

در نظر گرفته شده است و با تغییر  ρ= 5/1ابتدا مقدار 

گردد. با  پایداری سیستم حلقه بسته بررسی می β پارامتر

تابع حساسیت خروجی و  β= 0 به ازای 11توجه به شکل 

خروجی داخل باند مقاوم قرار گرفته و  -تابع حساسیت نویز 

 .سیستم دارای قوام خوبی است



 
 

 

 3 315700( 3011) 361مکانیک هوافضا                             زاده و همکاران  محمدهادی حسین

 رضایی و خسروی 91

2/ شماره 18/ دوره 1411مکانیک هوافضا/ سال   

 
 )الف(

 
 )ب(

بین  کننده پیش توابع حساسیت کنترل (:11شکل )

تابع حساسیت خروجی : )الف( β= 0 یافته به ازای تعمیم

تابع حساسیت ، )ب( سیستم نسبت به اغتشاش خروجی

 خروجی سیستم نسبت به نویز

 یافته مقاوم بین تعمیم کننده پیش سازی خروجی کنترل شبیه

 است. 11صورت شکل  به

 
بین  کننده پیش ردیابی خروجی در کنترل (:11شکل )

 β= 0 یافته به ازای تعمیم

مشخص است، پایداری سیستم در  11طور که از شکل  همان

 .حوزه زمان نیز به قوه خود باقی است

پایداری  β= 0/1را تغییر داده و به ازای  βحال مقدار 

پایداری سیستم حلقه  .گردد سیستم حلقه بسته بررسی می

 .گردد بسته بررسی می

 
 )الف(

 
 )ب(

 بین پیشکننده  توابع حساسیت کنترل (:12شکل )

تابع حساسیت خروجی )الف(  : β= 0/1 به ازای یافته تعمیم

تابع حساسیت )ب( ، سیستم نسبت به اغتشاش خروجی

 خروجی سیستم نسبت به نویز

 تابع و خروجی حساسیت تابع که 12شکل  به توجه با

پارامتر  کاهش با دهد یم نمایش را خروجی -نویز حساسیت

β  تابع حساسیت در داخل محدوده پایداری قرار  0/1به  0از

سیستم حلقه بسته  β= 0/1 نگرفته است و بنابراین به ازای

 .ناپایدار خواهد بود

 ناپایداری سیستم حلقه بسته به ازای 13در شکل 

0/1 =β .0 این بار مقدار نشان داده شده است =β  در نظر

= 10/1 شود. به ازای تغییر داده می ρ شود و مقدار گرفته می

ρ گردد مجدداً پایداری سیستم حلقه بسته بررسی می. 

 5/1از  ρ که با کاهش مقدار پارامتر دهد یمنشان  14شکل 

 محدوده داخل در خروجی -تابع حساسیت نویز 10/1به 

سیستم  ρ= 10/1ازای  به بنابراین و نگرفته قرار پایداری

 .حلقه بسته ناپایدار خواهد بود
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بین  کننده پیش ردیابی خروجی در کنترل (:13شکل )

  β= 0/1 یافته به ازای تعمیم

 
 )الف(

 
 )ب(

 بین پیشکننده  کنترل حساسیت توابع (:14شکل )

تابع حساسیت خروجی : )الف( ρ= 10/1 ازای به یافته تعمیم

تابع حساسیت ، )ب( سیستم نسبت به اغتشاش خروجی

 خروجی سیستم نسبت به نویز

 ρ= 10/1 ناپایداری سیستم حلقه بسته به ازای 1۵در شکل 

 نشان داده شده است.

یافته  بین تعمیم کننده پیش مقایسه کنترل -6-2

 مشتقی -انتگرالی -تناسبیو  مقاوت

یافته مقاوم از  بین تعمیم برای مقایسه عملکرد کنترل پیش

مشتقی مرسوم در  -انتگرالی -تناسبیکننده  یک کنترل

های  کننده فوق با روش کنترل صنعت استفاده شده است.

کلاسیک و با استفاده از حاشیه فاز و حاشیه بهره طراحی 

کننده سعی شده است که  شده است. برای این کنترل

بین  کننده پیش های عملکردی یکسانی با کنترل شاخص

های  . با توجه به ویژگیمقاوم در شرایط اسمی به دست آید

های آن را  پارامتر توان عملکرد و مقاوم بودن گزارش شده می

دهد هر دو  سازی انجام شده نشان می منطقی دانست. شبیه

طور که  کننده تا حدودی عملکرد مشابه دارند. همان کنترل

شود وضعیت ردیابی خروجی در  مشاهده می 16در شکل 

افته مقاوم پیشنهاد شده بهتر ی بین تعمیم کننده پیش کنترل

بین  کننده پیش انجام شده، بالازدگی آن در پاسخ کنترل

بین  کننده پیش یافته مقاوم بهتر است و در کل کنترل تعمیم

وضوح عملکرد بهتری نسبت به  یافته مقاوم به تعمیم

مشتقی از خود نشان داده  -انتگرالی -کننده تناسبی کنترل

 .است

 
بین  کننده پیش ردیابی خروجی در کنترل (:1۵شکل )

 ρ= 10/1 ییافته به ازا تعمیم

کننلده   مقایسه عملکلرد خلبلان و کنتلرل    -6-3

 یافته مقاوت بین تعمیم پیش

 17 صورت شکل بلوک دیاگرام کنترلی در حضور خلبان به

در نظر گرفته شده  Kp = 5 مدل خلبان بهره ثابت .است

درجه  21، با صدور فرمان 18است. با توجه به شکل 
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ثانیه اول کنترل هواپیما را  51چرخش زاویه گام، خلبان در 

بر عهده داشته که در کنترل پدیده نوسانات القایی خلبان 

 گردد. نامیرای پایدار مشاهده می ناکام بوده است و نوسانات

به بعد  51یافته مقاوم از ثانیه  بین تعمیم کننده پیش کنترل

حذف  یخوب ه و توانسته این نوسانات را بهوارد عمل شد

 یخوب بین مقاوم به کننده پیش نماید. لزوم استفاده از کنترل

پدیده  نشان داده شده است که در صورت عدم وجود آن

 .شود نوسانات القایی خلبان باعث از بین رفتن هواپیما می

 گیری نتیجه -7

در این مقاله وقوع پدیده نوسانات القایی خلبان که به دلیل 

باشد  وجود اشباع سرعت عملگر در سیستم کنترل پرواز می

با استفاده از مفاهیم توابع توصیفی اشباع سرعت و با 

شناسایی نقطه شروع حلقه باز شدن در نمودار نیکولز 

بینی و تشخیص داده شده است و همچنین با پیشنهاد  پیش

یافته با ساختار رگولاتور  بین تعمیم ک روش کنترل پیشی

کننده دو درجه آزادی است  خودتنظیم که یک کنترل

از وقوع این پدیده جلوگیری شده است. سپس با  یخوب به

کننده  های کنترل توجه به مفاهیم توابع حساسیت پارامتر

کننده  یافته تنظیم و پایداری و قوام کنترل بین تعمیم پیش

کننده بررسی  های کنترل مقابل عدم قطعیت پارامتردر 

توابع حساسیت درون  که یگردید. مشاهده گردید هنگام

گیرند سیستم حلقه  های مقاوم طراحی شده قرار می باند

صورت ناپایداراست. نتایج  نیبسته پایدار و در غیر ا

 کننده یافته مقاوم با یک کنترل بین تعمیم کننده پیش کنترل

های آن  مقایسه گردید و برتری مشتقی -انتگرالی -تناسبی

کننده با  نشان داده شد. با طراحی یک سوئیچ نقش کنترل

نماید مقایسه  حالتی که خلبان سیستم پرواز را کنترل می

 د.گردی

 
 مشتقی -انتگرالی -کننده تناسبی یافته مقاوم و کنترل بین تعمیم کننده پیش سازی کنترل مقایسه شبیه (:16شکل )

 
 هواپیماساختار سوئیچ موازی در سیستم  (:17شکل )
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H I G H L I G H T S  G R A P H I C A L     A B S T R A C T 

 Actuator rate saturation is one of the 

main reasons for pilot-induced 

oscillations (PIOs). 

 By the loop shaping method, the 

proposed model predictive controller 

parameters are adjusted and the 

stability and robustness of the closed 

loop system against the uncertainty 

of the controller parameters are 

investigated. 

 It is shown how the controller and 

pilot work by using a switch. 
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Physical systems often contain constraints and limitations. Actuator rate 
saturation is one of these limitations that has adverse effects on the flight 
control system which increases the oscillating response and thus the 
instability of the system. Actuator rate saturation is one of the main 
reasons for pilot-induced oscillations (PIOs). This paper proposes a model 
predictive control algorithm with two degrees of freedom structure to 
prevent the destructive effects of actuator rate saturation on the flight 
control system. Also, by obtaining starting point of the opening loop 
position in the flight system and the frequency at which the actuator rate 
saturation is activated for the first time, the saturation effects are well 
predicted. Then, by introducing an analytical method similar to one of the 
conventional methods of robust control known as the loop shaping 
method, the proposed model predictive controller parameters are 
adjusted and the stability and robustness of the closed loop system against 
the uncertainty of the controller parameters are investigated. In this 
method, by obtaining robust patterns, an attempt has been made to shape 
it in such a way that disturbances and noise are suppressed in a frequency 
range. It is also shown how the controller and pilot work by using a switch. 
Finally, the designed controller is compared with the proportional-
integral-derivative controller (PID) that is common in the industry, and its 
advantages are shown. 
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