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 عزیزم   پدرتقدیم به مادر و 

ی م را بسی شاکرم که از روی کرم پدر و مادری فداکار نصیبم ساخته تا در سایه درخت پر بار وجودشان بیاسایم و از ریشه آنها شاخ و برگ گیر خدا

 . و از سایه وجودشان در راه کسب علم ودانش تلاش نمایم

این دو وجود پس از پروردگار مایه هستی ام بوده اند دستم  والدینی که بودنشان تاج افتخاری است بر سرم و نامشان دلیلی است بر بودنم چرا که

 .را گرفتند و راه رفتن را در این وادی زندگی پر از فراز و نشیب آموختند

 آموزگارانی که برایم زندگی؛ بودن و انسان بودن را معنا کردند

  ....حال این برگ سبزی است تحفه درویش تقدیم آنان
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نعمت های او ندانند و کوشندگان، حق او  خنوران، در ستودن او بمانند و شمارندگان، شمردنسپاس خدای را که س

را گزاردن نتوانند. و سلام و دورد بر محمّد و خاندان پاک او، طاهران معصوم، هم آنان که وجودمان وامدار وجودشان 

است؛ و نفرین پیوسته بر دشمنان ایشان تا روز رستاخیز

و منزلت معلم، اجّل از آن است که در مقام قدردانی از زحمات بی شائبه ی او، با زبان  بدون شک جایگاه

جلیل از معلم، سپاس از انسانی است که هدف و اما از آنجایی که تقاصر و دست ناتوان، چیزی بنگاریم

سب وظیفه و از غایت آفرینش را تامین می کند و سلامت امانت هایی را که به دستش سپرده اند، تضمین؛ بر ح

:من لم یشکر المنعم من المخلوقین لم یشکر اللَّه عزّ و جلّ” باب 

و  کشیده عفو قلم من، درشتی و کوتاهی بر همواره که …بزرگوارم معلم دو این …ازپدر و مادر عزیزم

من  کریمانه از کنار غفلت هایم گذشته اند و در تمام عرصه های زندگی یار و یاوری بی چشم داشت برای

بوده اند؛

از استاد با کمالات و شایسته؛ جناب آقای دکتر  علی اکبرزاده کلات  که در کمال سعه صدر، با حسن خلق و 

فروتنی، از هیچ کمکی در این عرصه بر من دریغ ننمودند و زحمت راهنمایی این رساله را بر عهده گرفتند؛

که   جناب آقای دکتر مهدی بامداد د مهدی فاتح وو از اساتید فرزانه و دلسوز؛ جناب آقای پروفسور محم

.زحمت داوری این رساله را متقبل شدند؛ کمال تشکر و قدردانی را دارم

...باشد که این خردترین، بخشی از زحمات آنان را سپاس گوید
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 چکیده

ی غیرمستقیم و تطبیق -کننده فازینامه، برای مانور عمودی هواپیمای عمودپرواز، یک کنترلاین پایان

کننده کند. در عمل؛ مسئله اصلی برای طراحی کنترلها و اغتشاشات ارائه میمقاوم در مقابل عدم قطعیت

جهت مانور عمودی این جسم پرنده، ضریب تزویج نامعلوم و متغیر در ورودی و البته اغتشاشات ناشی 

ور جت هواپیمای عمودپرواز، سبب العمل گشتاور غلتشی بر روی بردار پیشرانه موتاز آن است. عکس

گردد. حاصل این نیرو، دار نسبت به محور غلتشی هواپیما میایجاد یک نیروی ناخواسته و البته زاویه

یک شتاب عرضی کوچک در نوک بال هواپیمای عمودپرواز و منحرف شدن آن به سمت مثبت محور 

توابع اغتشاش متغیر نامعلوم در معادله  سمت فراز است. برای برطرف کردن این معضل ، ضریب تزویج و

شوند. با توجه به افزایش ضریب تزویج و توابع اغتشاش با حرکتی هوپیمای عمودپرواز درنظر گرفته می

فزونی سرعت هواپیما و همچنین در دسترس نبودن بردار سرعت هواپیما در عمل، به سبب تاثیر این 

گر غیرخطی سرعت، بر اساس حالت اولیه بردار سرعت رویتها در معادلات، در قدم دوم یک عدم قطعیت

ها گردد. با این کار پسخورد خروجی با وجود عدم قطعیتهواپیما و مستقل از معادله حرکتی، طراحی می

تطبیقی در راستای تخمین ضریب تزویج  -گر فازیگیرد. در قدم سوم، یک تخمیندر دسترس قرار می

گردد. در قدم آخر با استفاده از نتایج حاصل از ش ناشی از آن طراحی میمتغیر ورودی و توابع اغتشا

تطبیقی جهت ردیابی  -کننده فازیگر و همچنین پسخورد خروجی، یک کنترلگر و تخمیناین دو رویت

های کنترل این فرآیند، گردد. نکته اصلی و بسیار مهم در طراحی گامهر مسیر مرجع انتخابی طراحی می

چند خروجی بودن معادله حرکتی هواپیمای عمود پرواز است. به همین جهت یک  -یچند ورود

کننده مذکور، خطای ردیابی را تا گردد. کنترلریزی میچند خروجی طرح -کننده چند ورودیکنترل

توان سازی، میبرد. با تجزیه و تحلیل نتایج حاصل از شبیهحد مطلوب محدود کرده و حتی از ین می

گر گر و تخمینکننده در ردیابی مسیر مرجع و کارآیی مطلوب رویتاثربخشی قوی کنترل وضوحبه

 شده را مشاهده کرد.  طراحی

گر هواپیمای عمودپرواز، اختلال شتاب، ضریب تزویج نامعلوم ورودی، ناکمینه فاز، رویت  کلمات کلیدی.

خروجی، پسخورد خروجی،  چند -تطبیقی، کنترل چند ورودی -گر فازیغیرخطی سرعت، تخمین

 تطبیقی غیرمستقیم. -کننده فازیردیابی، کنترل
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 فصل اول

 بیان مسئله



2 
 

 آشنایی با دینامیک پرواز. 1-1

منظور از وسیله پرنده هر سیستمی است که بتواند بار مفیدی را از طریق فضا       و برون جوی می پردازد.

سیله می تواند یک کایت  شابه        ، هواپیما،1انتقال دهد. این و ستمی با عملکرد م سی ضاپیما و  هلیکوپتر، ف

ند حرکت کلیه سیستم های فوق را در برگیرد وسعت قابل این اجسام باشد. بدیهی است دانشی که بتوا 

 ملاحظه ای دارد. به طور کلی دینامیک پرواز را می توان به چهار قسمت کلی تقسیم کرد.

 . عملکرد پرواز1-1-1

، سووق  2موضوووع عملکرد پرواز به طور کلی مربوا اسووت به تعیین پارامتر های مسوویر پرواز مانند ب رد 

سرع  سرعت واماندگی پرواز، حداکثر  شیوه اوج گیری 3ت،  ست، ارتفاع کروز و        4،  ست و برخا ش شکل ن  ،

بررسوووی نمود. این به عنی آن  ای بودن هواپیماتوان با فرض نقطهها را مینظایر آن . تمامی این کمیت

موجود بر حسووب سوورعت و  6و نیروی پیشوورانه ای 5های برآ و پسووااسووت که با داشووتن ارتباا میان نیرو

توان معادلات حرکت وسیله پرنده را به صورت یک نقطه نوشته و خصوصیات رفتاری آن را       ع، میارتفا

 محاسبه کرد. بنابراین در این مبحث عموما حرکت و رفتار کلی وسیله پرنده مد نظر است.

 . پایداری و کنترل 2-1-1

سیله پرنده در مقابل ورودی های داخلی      سخ و سی پا ردازد. پو خارجی می  این مبحث به مطالعه و برر

 ایجاد  منظور از ورودی های داخلی، آن دسته از تغییراتی است که به هر دلیلی در داخل هواپیما
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lag 3 
4 flight  
5 lift and darg 
6thrust  
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شود؛ مانند تغییر محل مرکز ثقل هواپیما در اثر مصرف سوخت، حرکت سطوح کنترل توسط خلبان  می

شدن چخ ها،      سته  سمت های کنترلی، باز و ب شابه    یا بر اثر تاثیر دیگر ق سته گاز و مواردی م حرکت د

آن. همچنین منظور از ورودی خارجی، آن دسووته از تغییراتی اسووت که در فضووای خارج از هواپیما و   

صورت می پذیرد؛ مانند تند    صوص هوا. بادستقل از ان  سیله پرنده   ها، تغییر درجه حرارت و جرم مخ و

 ها، پاسخ رفتاری مناسبی داشته و ین ورودی باید به گونه ای طراحی گردد که در برابر هر کدام از ا

طور مناسوووب، ایمن و بدون    های لازم در یک پرواز را به    خلبان آن قادر باشووود تا ماموریت و مانور         

 بیش از حد انجام دهد. کنترلیتلاش

ها نظامی به شکل های مختلفیتفسیر می گردد. آیین نامهالبته این مطلب توسط بخش های نظامی و غیر

 در قالب اعداد نگاشته شده است.  "ایمن"و  "مناسب"های مشروحی برای تبیین الفاظ تور العملو دس

توان این طور استدلال نمود که مبحث پایداری و کنترل بر شده در فوق، میبا توجه به مطالب عنوان

ی پردازد، هر چند های گوناگون مخلاف عملکرد پرواز بیشتر به رفتار کوتاه مدت هواپیما در برابر ورودی

کوتاه مدت در وسایل پرنده مختل  متفاوت است و به ماموریت و کلاس وسیله  اصطلاحکه تبیین 

 نیز معمولا توسط آیین نامه ها مشخص می شود. اصطلاحبستگی دارد. این 

 . آیروالاستیسیته3-1-1

میکی مورد بررسی قرار می گیرد. دائم آیرودیناهای دائم وغیردر این مبحث رفتار سازه هوایی بر روی بار

ای                     های سازهای یا رفتار کوتاه مدت تغییر مکانبه طور خلاصه در آیروالاستیسیته تعادل درونی سازه

 گیرد.های آیرودینامیکی و تاثیر آن روی شکل پرواز مورد بررسی قرار میدر برابر نیرو

 

 

 . ناوبری و هدایت4-1-1



4 
 

یی انجام ناوبری تعیین موقعیت جسم در فضا است. اگر تعیین موقعیت به کمک امواج رادیو مقصود از

                  که بدون استفاده از هر گونه منبع خارجی انجام پذیرد به آن        و در صورتی "ناوبری رادیویی"شود به آن 

توان علاوه بر موقعیت انتقالی، میی آن است که گویند. مزیت ناوبری اینرسمی "ناوبری اینرسی "

چه برخی از سیستم های ناوبری رادیویی امروزی موقعیت دورانی جسم را در هر لحظه محاسبه نمود. اگر

اوبری اینرسی نمی توانند موقعیت دورانی جسم را نیز تعیین کنند ولی دقت آن ها به اندازه سیستم های 

 نیست.

ترین حالت بر عهده خلبان پذیرد که در سادهی مختلفی صورت میهدایت وسایل پرنده نیز به روش ها

های مختل  با الگوریتم های متفاوت این عمل را بر عهده دارند. است و در پیچیده ترین شکل کامپیوتر

                                                    قرار باشد   های هدایتی و سیستم کنترل باید برای بین فرمانبدیهی است که ارتباا لحظه

 .]1[یعت هدف به شکل مطلوب هدایت گرددتا وسیله پرنده از موقعیت کنونی خود به موق

 . دینامیک و سینماتیک2-1

ر آن دبه شاخه ای از ریاضیات کاربردی ) به خصوص مکانیک کلاسیک( اطلاق می گردد که      دینامیک

شتاور ها نیرو سم بر و گ شته و تاثیر آ   های وارد بر یک ج سی گ سم مور نر   د مطالعه قرارها بر حرکت ج

 [2گیرد.]می

پردازد. در گیری آن میصرفا به مطالعه حرکت یک جسم بدون توجه به مرجع شکل 1اما سینماتیک

آیند. اما مطالعه حرکتی اجسام هوایی این دو مبحث به نوعی زیر شاخه دینامیک پرواز به شمار می

 .]2[ی و سینماتیک علم حرکت شناسی استشناس دینامیک علم نیرو

 

                                                           
1  Kinematics 
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 . آشنایی با اجسام هوایی عمود پرواز3-1

و فورود عموودی بوور روی    2، شوناور مانودن   1شودن بوه آن دسوته از اجسوام پرنوده کوه توانوایی بلنوود       

مووی گوینوود. در ایوون طبقووه بنوودی از اجسووام پرنووده، نیووروی  3زمووین را دارنوود، جسووم عمووود پوورواز 

 گردد.ها به طور مستقیم توسط موتور فراهم میکدام از این کارلازم برای هر

) ماننوود جنگنووده  4توووان بووه هواپیمووای بووال ثابووتپوورواز موویتوورین اجسووام پرنووده عموووداز کوواربردی

 .]3[اشاره کرد 6های نوسانیو اجسام پرنده با گردنده ( ، هلیکوپتر5های هاریر

 

 . تاریخچه 1-3-1

گوردد. در کتواب طوراح و نقواش شوهیر لئونواردو       موی  بوه چنود سوده قبول بواز     پورواز  ایده اولیه عمود

تصوواویری مربوووا بووه اسووکلت هلیکوووپتر مشوواهده شووده اسووت. طوورح هووای اولیووه          7داوینچووی

بوه پورواز در آمدنود، اموا بوه دلیول وقووع جنوا هوای جهوانی اول و            1907ها نیز در سوال  هلیکوپتر

 [.5[]4بیاید]ها به پرواز دراز آن تریها طول کشید تا طرح کاملدوم  سال

طورح  میوک هواپیموای بوال ثابوت بوا هلیکووپتر هموواره         هوای در طول شصت گذشته ترکیب تونوایی 

 مووودیع فوورود و پوورواز بووه قووادر کووه هواپیمووایی طوورحالبتووه بایوود ا عووان داشووت کووه  بوووده اسووت.

 هواپیموا  طراحوان  توجوه  هموواره  هوانووردی  عصور  آغواز  از باشود،  کوتواه  بسویار  بانودهای  از کمدست

 .بود کرده جلب خود به را جهان سراسر در

                                                           

 1takeoff 
2 hovering 
3 Vertical Takeoff and Landing (VTOL) 

4 fixed wing 

  5 Harrier 
 6 tiltrotor  

 7Leonardo da Vinci  
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سواخت شورکت انگلیسوی     "P-1127 "بسویار توا زموان رهوور      هوای خطوا  و آزموون  هموه  رغوم علی

پووروازی کووه از مرحلووه تئوووری و تجربووه فراتوور رفتووه باشوود، هوویه هواپیمووای عمووود 1هوواوکر سوویدلی

 ساخته و به مقدار زیاد تولید نشد.

داران دریووایی توسووط تفنووا AV-8Aقابوول توووجهی از هواپیمووای عمووود پوورواز هوواریر   بووا خریوود 

هوا بررسوی و آزموون صوورت گرفوت، نگواه نیوروی دریوایی         آمریکوا، کوه بعود از سواعت    متحوده ایالات

بوه فرمانودهی    "2دمیورال زوم والوت  آ"پورواز جلوب شود. بوا انتصواب      دوباره به سوی هواپیمای عموود 

دریووایی، یکووی از اولووین مشووکلاتی کووه بایوود توسووط او حوول مووی شوود   فرمانوودهی عملیووات نیووروی

هوای قودیمی را بوا    توانسوتند هموه نواو   هوا نموی  بوود. آن  CFB-41و  CV-9های هواپیموابر  تعویض ناو

اقتصوادی  بور و غیور  تعوویض نماینود. زیورا ایون خوود بسویار هزینوه        3نیمتوز های هواپیمابر کلاسناوابر

هوای هواپیموابر کوچوک از دل مطالعوات ایون      ار تشوکیل شود و ایوده نواو    های مطالعاتی بسوی بود. تیم

 ها زاده شد. تیم

کوه مشوخص بوود بوه دلیول ابعواد       ها تعری  نشوده بوود، جوز ایون    در ابتدا ویژگی خاصی برای این ناو

هوا  هوا نیسوتند. ایون نواو    عرشه هواپیمای مورد استفاده نیوروی دریوایی قوادر بوه اسوتفاده از ایون نواو       

پوورواز را داشووتند. نیووروی دریووایی از  هووای عمووودوانووایی بووه کووارگیری هلیکوووپتر و هواپیمووا فقووط ت

 پورواز بور  هوای خوود را در موورد سواخت یوک هواپیموای عموود       سازندگان داخلی دعوت کرد تا ایوده 

 را ارائه کرد. XFV-1طرحی مشابه  4روی کاغذ بیاورند و ارائه دهند. شرکت لاکهید مارتین

 

                                                           

 1Howker Cidley 

 2Amiral Zumwalt 

 3Nimetz 

 4Lockheed Martin 
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 را بوود  نشوین  دم 1پوراپ توربوو  هواپیموای  یوک  کوه  را طورح  ایون  ایون شورکت   لادیموی  50 دهه در

 و 2یعنووی  نووورپ روپ کمپووانی رقیووب دو. شوود رد هوووایی نیووروی سوووی از طوورح کوورد، ولووی ارائووه

 اسوواس.  کردنوود ارائووه جووت هواپیمووای یووک براسوواس ایووی جداگانووه هووایطوورح کوودام هوور 3بوئینووا

آن  کوه  4رایوان  نوام  بوه  بوود  امریکوایی  کمپوانی  یوک  یسوو  از نواموفق  طرحوی  شورکت،  دو این طرح

 بوریتیش  شورکت  شود. دو  رد هووایی  نیوروی  سووی  ارائوه و از  X-13بوا نوام    50 دهوه  سالهای در هم

 صوووت مووافوق هووای نمونووه 6داگوولاس دانوولمووک امریکووایی شوورکت همکوواری بووا 5هوواوکر ایرکرافووت

 تقویووت بووال ابتکوواری متعووارف غیوور طوورح نیووز 7اینترنشوونال ول راک. دادنوود پیشوونهاد را هوواریر

 هووای توانووایی و پووروازی مقوودورات نظوور از پیشوونهادی هووای نمونووه همووه داد. را پیشوونهاد پیشوورانه

 .بودند متفاوت بسیار یکدیگر با عملیاتی

               به یشیآزما نمونه این برای جذابی مسئولین، شروع اکثریت سوی از دریایی در نیروی استقبال عدم

 در رزیابیا شامل که را طرح اعتبار دریایی نیروی شاغل در مهندسین و کارشناسان.  رفتینم شمار

 مورد رانهپیش نیروی عملی تقویت سیستم ساخت مورد شرکت را در این هایتوانایی نیز و وزن مورد

 ت میانتفاو زیرا کرد. دشوار ول راک برای را شرایط سال در گزارش انتشار یک سپس. دادند قرار تردید

 شدتبه و ودندب فنی اداره در مخالفان بیشترین. نبود مناسب وجه هیه به نیروی دریایی هایارزیابی

با  را دریایی نیروی بالای ایه رده پشتیبانی ولراک اینکه دلیلبه ولی. کردندمی ابراز را خود نارضایتی

 خرید برای نکهای مورد شد در مثالی به تبدیل هواپیما این نهایت البته در. یافت ادامه طرح داشت، خود

 کرد! بایستنمی کار چه هواپیما یک

                                                           
 1torboprop 

 2North Rop 

 3Boeing 

 4Rayan 

 5British Aircraft Hawker 

 6MCdonnel Douglas 

 7Rockwell International 
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𝑋𝐹𝑉 نامبود و اساس طرح جدی به دوراندیشانه بسیار طرح این راهر − شد. این هواپیمای  12

 بدنه بالای که درمتر  8.5 حدود در پهنای با بالی انتهای در عمودی سکان دو و 1کانارد عمودپرواز دارای

 پروازهای در آن، موجب به و رفتمی شمار به طرح پیشرانه اساس تقویت بال اشت بود. مفهومقرارد

 طریق از موتور خروجی تا گازهای شدمی بسته هواپیما عظیم موتور خروجی انتهای ، کوتاه و عمودی

 مدام در هر بال دار شکاف 2فلاپ سه طریق از سپس و شده هدایت کاناردها و بال سمت به ویژه مجاری

 سمت به هافلاپ این طریق از موتور گازهای کههنگامی ،زمانی تئوری براساس. شوند خارج هاآن از

 آمده در حرکت به موتور گازهای جریان تاثیر تحت اطراف هوای از حجم زیادی کردندحرکت می پایین

 در حدود در برآیی نیروی انفعال و فعل حاصل این. گردیدمی % 50 میزان به 3برآ نیروی افزایش باعث و

 معادل موتور این تولیدی نیروی. بود F-401پرقدرت  موتور یک از استفاده با نیوتن کیلو 88 حدود

  پشت در هوای اضافه ورودی یک. بود سوز پس با کیلونیوتون 127 و سوز پس بدون کیلو نیوتون72

 بازشده موتور برای کافی هوای تامین ایبر کوتاه و عمودی پروازهای در که بود شده تعبیه خلبان کابین

 اگزوز گازهای و شده باز موتور خروجی انتهای افقی پروازهای در. شدمی بسته افقی پرواز شرایط در و

 و موتور پیچیده ترکیب برروی پیچیده کار ترکیب برروی کار کرد.خارج می بدنه انتهای از را موتور

XFV نمونه  نخستین تا بود این بر قرار  .شد زآغا 1974 سال در پیشرانه تقویت سیستم − شماره  با  13

امر  این فنی مشکلات بروز دلیل به شود، ولی خارج تولید خط از 1976 سال پایان در 161080 سریال

 .شد آغاز 4جولای ماه از هاسیستم به مربوا آزمایش تعویق افتاد و  به 1977 1اوت تا

 

 

                                                           
 1canard 
 2Flap 
 3Lift 

 1Aout 
 4July 
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 XFV-1پرواز ای عمود( نمونه اولیه هواپیم1-1شکل)

 

 البته و ول راک ،1ناسا از وسیله تیمی به شده مهار تعلیق هایآزمون نخستین 1978 سال ابتدای در

توسط  و قرارگرفته عظیم داربست یک داخل در XFV -12ها آزمایش این در. شد آغاز نیروی دریایی

 .]7][6[ سید، اما شروع خوبی بوده کامل نراین طرح هم به نتیج  .شدمی مهار مهارکننده هایکابل

می توان گفت که جنا سرد میان دو بلوک شرق و غرب باعث پیشرفت شگرف و توجه بیشتر به تولید 

ها ، بسته به های متحد در این بلوکهای عمود پرواز شد. از همین رو، برخی از کشورو ساخت هواپیما

ها معایبی همچون سرعت پایین، آوردند. زیرا هلیکوپترپرواز روی تکنولوژی خود، به تولید هواپیمای عمود

های نظامی و مشکل راحتی نشست و برخاست و آلودگی صوتی داشتند و برای بسیاری از ماموریت

 شناخته نیز پرنده جت نام به غیررسمی طوربه ، که 2به طور مثال؛ هاریر جاسوسی مناسب نبودند.

 فرود و برخاست /عمودی پرواز کاربردی توانایی که است ظامین هواپیماهای خانواده از یکی شود،می

 پارک مانند منظورهتک امکانات کاربری روی از و بریتانیا در هاریر تاریخی نگاه از. دارد را کوتاه مسافت

                                                           
 1NASA 

 2Harrier 
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 بزرگ هوایی هایپایگاه داشتننگه دور ابتدا برای کرد. هاریر پیدا رشد هاجنگل پاکسازی یا و خودروها

. گرفت قرار استفاده مورد هواپیمابر هایناو تاکتیکی و سپس در ایهسته هایسلاح برابر در ذیرپآسیب

 دوم جهانی جنا از پس شدهساخته غربیِ تهاجمی هواپیماهای دیگر با هاریر تمایز وجه یک همچنین

 صوت ادونم سرعت هاریر داشتند، صوت مافوق هایسرعت که هواپیماها، آن اغلب برخلاف که بود این

 توانست سرد، می جنا زمان در جنا بروز صورت در که بود کشورهایی جمله از نیز انگلستان .داشت

 است هواپیما این از نسل نخستین "هاریرهاوکرسایدلی" .شود میدان وارد متحده ایالات متحد عنوان به

 و آمریکایی هایگونه تیبتر به B.A.A و  8b-AVهاریر .شود می شناخته نیز  8a-AV هاریر نام با که

 .هستند هواپیما این دوم نسل بریتانیایی

 

 

 XFV-12( هواپیمای عمودپرواز 2-1شکل)
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 موتور شرکت این آن در که ،1957 سال در 1بریستول موتورسازی شرکت در پیشرفت یک دنبال به

 به توانستمی که هوایی جت یک طراحی برای با هاوکر هواپیمای نمود، طراحی را مستقیم رانش

 برای. شد ساخته دهد پاسخ "سبک تاکتیکی پشتیبانی جنگنده یک" در 2ناتو شدهخواسته هایویژگی

 مورد های کمک اما نگرفت، صورت انگلستان ام اچ داری خزانه سوی از مالی پشتیبانی پروژه این رشد

 سفارش نخستین نمونه عنوانبه P-1127. شد ناتو دریافت متقابل هایتوسعه سلاح پروژه سوی از نیاز

 یکی اما داد، توسعهVTOL  هواپیمای یک برای را هاییویژگی ناتو. نمود پرواز 1960 سال در و شد داده

 از هاوکر. باشد داشته 2فانتوم F4 هواپیمای مانند عملکردی هواپیما این که بود این ناتو هایخواسته از

 به آن در که کرد رونمایی P-1154 هاوکر همچنین و P-1150 نام با P-1127 صوت مافوق نسخه یک

 و رقابت در ناتو برای پیروزی یک  P-1154بود شده پرداخته ناتو شده خواسته پروازی عمود هایویژگی

سعی کرد تا  YAKهای همچنین شوروی نیز با تولید هواپیما .کرد پیدا ادامه که بود هانمونه این توسعه

 رقابت بپردازد. با ناتو در این زمینه به

در دنیا فروکش  VTOLالبته با تمام شدن دوران جنا سرد و فروپاشی شوروی تا حدودی تب تولید 

های خاص نظامی و جاسوسی و تجاری ها با ، توجه به کابردVTOLکرد. اما تلاش برای پیشرفت و توسعه 

 .[6]های پیشرفته ادامه داردی کشورها، همچنان از سوآن

                                                           
 1Bristoll 

 2Nato (the North Atlantic Treaty Organization) 
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 هواپیمای هاریر (3-1شکل)

 

 پرواز ؛ کاربرد و مشکلات پیش رو.  هواپیمای عمود2-3-1

ین نکند. همچپرواز می 1در سه فاز مختل  سرعت پایین،پرواز انتقالی و پرواز سیر VTOLیک هواپیمای 

گیری و پرواز در جهت عمودی را نیز داراست. اما توانایی پرواز به سمت عقب، جلو، طرفین و شتاب

تمامی مزایای عنوان شده مشکلاتی مانند هزینه بالای طراحی، نیازمندی به پیشرانه خاص، نیاز  غمرعلی

 ها را باید در نظر داشت.ها و هزینه تعمیر و نگهداری سنگین آنبه آموزش و تربیت ویژه خلبان

بالا، استفاده از ر واپیما و مسائل عنوان شده دبا توجه به ساختار آیرودینامیکی بسیار پیچیده این مدل ه

𝑉𝑇𝑂𝐿یهای خاص و حتی یکتاها مشکلات و مسائل خاص خود را دارد. همچنین کاربرد 𝑉𝑇𝑂𝐿ها، 

ها می باشد. به طوری که بررسی ها نسبت به دیگر هواپیماهمه نشان از دینامیک پرواز بسیار متفاوت آن

ها 𝑉𝑇𝑂𝐿البته انواع ه و بسیار مفصل است. ها خود یک مبحث جداگانهر بخشی از این دسته از هواپیما

در شکل پایه و سیستم های چندگانه مشترک هستند. با استناد و استفاده از همین اشتراک می توان 

 .]8[پرداخت 𝑉𝑇𝑂𝐿ها را در نظر گرفت و به بررسی بخش مورد نظر از مدل کلی از آن

                                                           

 1cruise 
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  پرواز .کنترل و هدایت هواپیمای عمود4-1

. به همین ل و تسریع در امر حمل و نقل افراد و کالا از اهداف اولیه ساخت هواپیما بوده استتسهی

آمده است. های مختلفی برای هدایت هواپیما از گذشته تاکنون به ورطه آزمایش و عمل درمنظور روش

های هواپیما ندهروی طراحان و هدایت کنترین مسئله، پیشطبیعی است که میزان امنیت در این امر مهم

 باشد.می

کوشد تا بهترین و امن ترین مسیر ممکن را انتخاب نماید. آن می 1فرد خلبان هواپیما یا خلبان خودکار

گیرد که این جسم پرنده را از مسیر مطلوب خود روی پرواز هواپیما قرار میاما گاهی مسائلی پیش

یا درونی باشد. اغتشاشات بیرونی مانند وضعیت کند. این اغتشاشات و موانع می تواند بیرونی منحرف می

ها و امثال این موارد و اغتشاشات درونی مانند کم و زیاد شدن وزن هواپیما، اثر بادمناسب، تندجوی نا

بخش کنترل و پایداری در دینامیک پرواز  یوریفهفیزیکی آن و از این قبیل.  میان متغیرهای 2متقابل

  .]9[است دایت هواپیما به سوی مسیر مطلوبغلبه بر این اغتشاشات و ه

، باعث ایجاد 4و گشتاور غلتشی 3پیشرانهی هااثرمتقابل میان ورودی 𝑉𝑇𝑂𝐿ی طور خاص در هواپیمابه

 .]10[کندرا از مسیر مطلوب خود دور میآن در مانور عمودی اغتشاشات درونی در هواپیما گشته و 

 حفظ بر علاوه که سیستمی طراحی و عنوان شده معضل کردنبرطرف جهت بسیاری کنترلی هایروش

 .اندگشته جراا و طراحی تاکنون کند تضمین را مطلوب و نظر مورد ردیابی پرواز عمود هواپیمای پایداری

 به   توجه با کننده کنترل و شده گرفته نادیده کلی طور به ورودی متقابل روش، اثر یک در مثال طور به

 .]11[است گشته اعمال و طراحی سیستم بودن فاز کمینه فرض و خروجی -ورودی تقریبی سازی خطی

                                                           
 1autopilot 

 2coupling 

 3thrust 

 4rolling moment 
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 مورد که است دیگری روش نیز زیاد تقریب بهره با شده خطی های سیستم در پسگام کنترل از استفاده 

 بر دیفرانسیل معادله یک تشکیل دیگر مفید و کارآمد بسیار روش یک[. 12]است گرفته قرار استفاده

 .[13] هاستپارامتر این از کدام هر ردیابی جهت ای کننده کنترل طراحی و مطلوب مسیر یک اساس

 هوا جریان تعادل دینامیک کنندهکنترل طراحی و 2فاز کمینهنا و 1فاز کمینه بخش به سیستم تفکیک

 حل برای دیگری شده پیشنهاد حل راه نیز دوم و اول بخش ترتیب به برای 3ایستا حالت پسخورد  و

 ردیابی برای نرخی چند دیجیتال کننده کنترل یک طراحی [.14]است بوده 4ردیابی طراحی مسئله

 البته [.15]است گشته اجرا تاکنون که است دیگری روش نیز ها پرواز عمود پایداری و دقیق بسیار

  روجیخ پسخورد و پسگام کنترل هایروش به نیز ورودی متقابل اثر ضریب اساس بر هاییکنندهکنترل

 نادیده و متقابل اثر ضریب بودن معلوم بر اساس ها روش این اما اند،شده اجرا و طراحی نیز خطیغیر

  .[16]اندرسیده نتیجه به نامشخص منابع و متقابل اثر این از ناشی اغتشاشات گرفتن

 شتاب و لتشیغ گشتاور میان متقابل اثر ضریب واقعیمانور عمودی  یک در که دهندنتایج نشان میاما 

 سیستم نتیجه در و ورودی در 6قطعیت عدم آمدن وجود به باعث و بوده نامعلوم زمان گذر در 5عرضی

 به متقابل اثر ضریب وابستگی از ناشی قطعیت عدم این گفت توان می .گردد می پرواز هواپیما در موعد

 گفت باید نیز غتشاشاتا مورد در همچنین .است عرضی شتاب اغتشاشات و سیستم فیزیکی متغیرهای

  نظر در را ها آن مناسب ردیابی یک طراحی برای باید و بوده تر شدید بسیار تر سریع هایپرواز در که

 

 فصل اول: بیان مسئله

                                                           

 1minimum phase 

 2non-minimum phase 

 3static state feedback 

 4tracking 

 5lateral acceleration 

 6uncertaity 
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برای عملکرد  1نظر گرفتن مسئله عدم قطعیت نیز روش های کنترل مقاوم. با در]10[گرفته و مدل شود

 هاای خاص خود را دارند. برخی از آنالبته هر کدام محدودیت ه مطلوب سیستم طراحی گشته اند، که

( کوچک )اثر متقابلو برخی دیگر نیز براساس ضریب تزویج  ]17[اساس عدم قطعیت خطی شده بر

. روش دیگر در این زمینه نیز بهره بردن از تابع علامت برای از بین بردن عدم ]18[اندطراحی گشته

با فرض  2مود لغزشی دن سیستم هواپیما و استفاده از قوانین کنترل. خطی کر]19[قطعیت هاست 

معلوم بودن ضریب اثر متقابل آخرین روشی است که در حوزه کنترل مقاوم جهت پایدار کردن هواپیمای 

در امر طراحی  3یابیمسیر . با توجه به ماهیت ]21[عمود پرواز و ردیابی آن مورد استفاده قرار گرفته است

دیاب برای هواپیما، استفاده از کنترل بهینه نیز روش دیگری است که تاکنون طراحی و اجرا سیستم ر

 .]22[گشته است

کرد مطلوب و مناسبی رغم تنوعی که در طراحی و اجرا دارند، در شرایط خاص عملها، علیهمه این روش

ل به آمد جهت اعمااز خود نشان می دهند. چیزی که کاملا مشهود است فقدان یک روش جامع و کار

زویج سیستم هواپیمای عمود پرواز است که در شرایط واقعی و حقیقی و با در نظر گرفتن ضریب ت

ی آن معلوم ورودی و اغتشاشات ناشی از آن، بتواند در وهله اول پایداری سیستم و در وهله بعد ردیابنا

 از هر مسیر مطلوب تعیین شده را تضمین کند.

است. این روش  "4تطبیقی-کنترل فازی "ر کاربردی برای حل این معضل روش و بسیا ک روش جامعی

سازی پرواز و پایدار 5در امر ردیابی علاوه بر در نظر گرفتن تمامی مشکلات و ملاحظات یک پرواز واقعی،

𝑉𝑇𝑂𝐿 10[نیز بسیار کارآمد است[.   

 

                                                           

 1Robust Control 

 2Sliding Mode 

 3tracking 

 4Fuzzy- Adaptive Control 

 5tracking 
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 تطبیقی -کنترل فازی. 5-1

ها علوم در پارامتریا تغییرات نامشوند که عدم قطعیت کار گرفته میبهوضعیتی  های فازی درکنندهکنترل

سیستم وجود دارد. عموما، هدف اصلی کنترل تطبیقی ثابت نگه داشتن کارآیی یک سیستم  و ساختار

 ها است. بنابراین کنترل فازی پیشرفته باید تطبیقی باشد. در حضور این عدم قطعیت

 ( نشان داده شده است. 4-1ه فازی تطبیقی در شکل )ساختار اصلی یک کنترل کنند

هایی هستند. این دو در موارد ها و شباهتکنترل فازی تطبیقی و کنترل تطبیقی متعارف دارای تفاوت  

 زیر با هم مشابه هستند:

 ها کم و بیش بکسان می باشند.ساختار پایه و اصول آن 

 ها مشابه است.ها و طراحی آنهای ریاضی در تحلیلابزار 

 ها عباتند از:ترین آن هایی نیز دارند که اصلیاما تفاوت

های متفاوت باشند که برای سیستمخطی خاص میهای فازی دارای یک ساختار غیرکنترل کننده

سیستم به سیستم دیگر یک کننده تطبیقی کلاسیک از که ساختار یک کنترلاست، در حالیان یکس

 متفاوت است.

 های کننده تواند با کنترلهای کنترل میهای سیستم و استراتژیکارشناسی درباره دینامیکدانش

های کنترل تطبیقی کلاسیک درنظر گرفته فازی تطبیقی ترکیب شود، ولی چنین دانشی در سیستم

 نمی شود.

 کننده فازی تطبیقی نسبت به کنترل تطبیقی کلاسیک است.تفاوت دوم مزیت اصلی کنترل

گیرد، ابتدا باید در نظر بگیریم چه نوعی از دانش بشری هایی که دانش بشری را در بری توسعه روشبرا

 خواهیم مورد استفاده قرار دهیم. از نقطه نظر مفهومی، هر سیستم تحت کنترل حداقل دارای یک را می
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تواند از می تطبیقی -و یک کنترل کننده است. بنابراین، سیستم کنترل فازی 1سیستم تحت کنترل

 کنترل با دانش کنترلی. -2با دانش سیستم  کنترل -1نقطه نظر عملکرد، به دو دسته تقسیم شود. 

دانش در دهند و اشناخته را شرح مینفازی رفتار سیستم  "آنگاه  -اگر "دانش سیستمی قواعد  که در

مل کنترلی بایستی اتخا  عیت، چه عنمایند در هر وضکنترلی قواعد کنترل فازی هستند که مشخص می

 گردد.

 

 تطبیقی -ستمهای فازی( ساختار اصلی سی4-1شکل)

 طبیقیت -انواع کنترل فازی. 1-5-1

کننده فازی، گیرد و با توجه به ساختار کنترلکه چه نوع دانش بشری مورد استفاده قرار میبسته به این

 شوند:ها به سه دسته تقسیم میکنندهاین کنترل

 شود که کننده فازی تعدادی سیستم فازی را شامل میکنترل ازی تطبیقی غیر مستقیم:کنترل ف

 شوند.ا( از روی دانش سیستمی ساخته میهای فازی )در ابتداین سیستم

                                                           

 1plant 
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:کنترل فازی تطبیقی مستقیم 

 شود.باشد که از دانش کنترلی ساخته میکنترل کننده فازی تنها یک سیستم فازی می

مستقیم:غیر طبیقی مستقیم/کنترل فازی ت 

 ]22[مستقیم.دار شده کنترل فازی مستقیم و غیرمتوسط وزن

 نامهساختار پایان. 6-1

سازی و کنترل اهداف پایدار به نیل برای و شده  کر موارد تمامی گرفتن نظر در با نامه پایان این در

 می طراحی خروجی فیدبک از تفادهاس با و تطبیقی-فازی روش به ای کنندهکنترل پرواز،ردیابی عمود

کنیم. سازی میپرواز را بدست می آوریم و مرتبمنظور ابتدا روابط اصلی سیستم عمود همین به.گردد

بردار پیشرانه  از ناشی وارده رغم اغتشاشاتعلی غیرخطی، سرعت 1رویتگر یک طراحی با در بخش بعد

 اثر نامعلوم ضریب تخمین برای سپس .زنیمیم تخمین را متغیرهای سیستمیسرعت  و گشتاور غلتشی

 عمودپرواز هواپیمای به مربوا فازی قوانین براساس، تطبیقی -فازی 2گرتخمین یک از نیز ورودی متقابل

 -فازی کننده کنترل شده، یک طراحیگر گر و تخمینرویت این اساس بر در آخر. کنیم می استفاده

 هواپیمای ردیابی بتواند خروجی از گرفتن 3کمک پسخورد با م،سیست سازی پایدار بر علاوه که تطبیقی

   .کرد خواهیم طراحی کند تضمین واقعی شرایط در را پرواز عمود

 

 

 

                                                           
 1observer 

 2estimator 

 3feedback 
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 نامهکننده در پایان( نمودار مسیر طراحی کنترل5-1شکل)
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 فصل دوم

 پروازاستخراج معادلات حرکتی عمود
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صلب ای را پیکره، باید آن𝑉𝑇𝑂𝐿برای به دست آوردن معادلات حرکت یک هواپیمای نامه در این پایان

. علاوه نظر شده استصرفدر اثر این کاهش جرم  1جایی مرکز ثقلبهفرض کرده و از کاهش جرم و جا

های ناشی از حرکت آن و نیز حرکت جایی سوخت درون مخازن و گشتاوربهبر این؛ فرض می گردد که جا

ده و قابل های هواپیما، درصد ناچیزی را تشکیل دااجزای گردنده در موتور و یا سایر قسمت

همچنین برای بررسی معادلات حرکتی هواپیما در فضا نیاز به دانستن برخی  .]1[کردن باشندنظرصرف

و سپس معادلات حرکتی  های مورد نیاز را مطرح کرده فرضیات نیز داریم. در این فصل ابتدا این فرض

کدام از اجزای این معادلات و هر را بیان می کنیم. در  ادامه نیز با بررسی و استدلال 𝑉𝑇𝑂𝐿اولیه 

 نامه می رسیم.پایان ها، به معادلات نهایی جامع و مورد استفاده درسازی آنمرتب

 . دستگاه مختصات بدنی1-2

های مختصات مختلفی، بسته به شرایط و نیاز استفاده برای بررسی حرکت هواپیما در فضا از دستگاه

منطبق بر بدنه هواپیما بوده که مبدا آن  (𝑥𝑦𝑧)دنی دستگاه گردد. طبق تعری  دستگاه مختصات بمی

های مثبت این چرخد. جهتبر مرکز ثقل هواپیما قرار داشته و به همراه آن در فضا حرکت کرده و می

 ای برخوردار بوده و به شرح زیر است:دستگاه مختصات از اهمیت ویژه

 جهت مثبت𝑥  دماغه هواپیمانوک به سمت 

بت جهت مث 𝑦 هواپیمابال راست به سمت نوک 

 جهت مثبت 𝑧به سمت پایین و مرکز زمین  

 2محور چرخش OXکنیم، نام دیگر و متداول محور ( مشاهده می1-2طور که در شکل )همچنین همان

 

                                                           

 1center of mass 

 2Roll 
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 است.  2محور سمت 𝑂𝑍و محور  1فرازمحور سمت  𝑂𝑌محور 

 نامیده می شود. 𝜓و  𝜑  ،𝜃 ترتیب زوایای  ها بهکدام از این محورهر حولزاویه بدنه نیز 

 اند.( مشخص شده1-2دام از این زوایا و محورها در شکل )هرک

 

 

 ( مختصات بدنی هواپیما1-2شکل)

 حرکت . ارزیابی معادلات2-2

نوبه خود  در تدوین معادلات حرکت هواپیما از چندین فرض ساده کننده استفاده می شود که هر یک به

 مفروضات عبارتند از:نمایند. دلات نهایی ایجاد میرا در کاربرد معامحدودیتی 

 بودن تغییرات جرم هواپیما نظرال ( فرض قابل صرف

                                                           

 1Pitch 

 2Yaw 
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 ب( فرض مسطح بودن و ثابت بودن زمین

 𝑋𝑍ج( فرض متقارن بودن هواپیما نسبت به صفحه 

داخل موتور و یا سایر  د( فرض قابل صرف نظر بودن اندازه حرکت ناشی از قطعات چرخنده و متحرک

 های هواپیما.قسمت

های شناخته شده چندان محدود کننده نیستند ولی به طور حتم )ال ( و )ب( برای هواپیما هایفرض

هایی را در محاسبات هایی که مصرف سوخت و سرعت زیادی دارند تقریبها و برای هواپیمابرای موشک

 ]1[شوند.سبب می

 های آیرودینامیکی وارد بر هواپیماها و گشتاور. نیرو3-2

 های وارد برهواپیما را به طور کلی می توان از دو روش محاسبه نمود:ها و گشتاورنیرو

 های پروازیهای تجربی شامل ازمایش تونل باد و یا آزمایش( روش1)

 اند.های تئوری و یا روابطی که بر اساس تجربه تدوین یافته( روش2)

ها در محدوده وسیعی از شرایط پروازی در درند اطلاعات دقیقی از وضعبت نیروهای تجربی قاروش

های ها جز در استراتژیاختیار طراح قرار دهند. با این حال به لحاظ هزینه و زمان زیاد، اجرای آن

اولیه  ها و برای اثبات صلاحیتمدت مطلوب و مقرون به صرفه نیست. از این رو در غالب طراحیبلند

 تجربی خواهد بود.های تئوریک و نیمهطراحی، نیاز به استفاده از روش یک

را در پرواز از خود ارائه  رفتار مشخصیشود، های مختلفی تشکیل میکه هواپیما از قسمتعلی رغم این

 دهد. از این جهت لازم است که آن را با دید کلی مورد بررسی قرار داد.می
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در یک جهت های آیرودینامیکی وارد بر هواپیما را در نظر بگیرید. نیرو با استفاده از همین استدلال

 ( می توان نوشت:x دلخواه) مانند 

𝐹𝐴𝑖𝑟𝑝𝑙𝑎𝑛𝑒 = 𝐹𝐴𝑤𝑖𝑛𝑔 + 𝐹𝐴𝐵𝑜𝑑𝑦 + 𝐹𝐴𝐻−𝑇𝑎𝑖𝑙 + 𝐹𝐴𝑉−𝑇𝑎𝑖𝑙 + 𝐹𝐴𝐶𝑎𝑛𝑎𝑟𝑑 + 𝐹𝐴𝐼𝑛𝑡   

های آیرودینامیکی وارد بر هواپیما به ترتیب از جمع توان گفت که نیرو( می1-2به معادله )با استناد  

های آیرودینامیکی داخلی حاصل های آیرودینامیکی بال، بدنه، دم افقی، دم عمودی، کانارد و نیرونیرو

 .ها را نداشته باشندبرخی از این قسمت  VTOLهای گردد. البته ممکن است هواپیمامی

است که ناشی از داخل  1های آیرودینامیکینامه بررسی آن دسته از نیرومورد بحث در این پایانموضوع 

 ]1[است. ( 𝐹𝐴𝐼𝑛𝑡) ها بر یکدیگر و اثر آن VTOLخود هواپیمای 

 پرواز. معادلات اولیه حرکت عمود4-2

، مهندسان های تجربی و تئوریمایشم آزدر مورد آن صحبت شد؛ پس از انجا 4-1طور که در بخش همان

ها، اثر متقابل VTOLاند که میان گشتاور غلتشی و نیروی پیشرانه و کارشناسان امر به این نکته پی برده

های صفردینامیک ورودی باعث ایجاد  2بسیار محسوس و تزویج نسبتا قوی وجود دارد. این ضریب تزویج

 کند.می 3شده و از لحاظ کنترلی آن را ناکمینه فازها 𝑉𝑇𝑂𝐿در معادله حرکتی  2ناپایدار

نامی  𝑉𝑇𝑂𝐿(، مدل اولیه حرکتی یک هواپیمای 2-2با استفاده از قانون دوم نیوتون و استناد به شکل )

 ]23][4][3[به صورت زیر است:

 

                                                           

 1aerodynamic 

 2coupling coefficient 

 3non-minimum phase 

(2-1) 

(2-2) (
−𝑚�̈�
−𝑚�̈�
𝐽�̈�

)      =      (

−𝑈𝑡 sin(𝜃) + 𝜀0𝑈𝑚cos (𝜃)

𝑈𝑡 𝑐𝑜𝑠(𝜃) + 𝜀0𝑈𝑚𝑠𝑖 𝑛(𝜃) − 𝑚𝑔
𝑈𝑚

) 
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 ه در آن:ک

   𝑚𝑔 ثقلوارد بر مرکز ینیروی جا به 

 𝐽  حول محور چرخش هواپیمابدنه لختی  گشتاور 

𝑍و𝑌 متغیر های مکانی 

 θ  ( زاویه غلتشφ) 

 U𝑡  شده در انتهای هواپیما، نیروی پیشرانه ایجادU𝑚 ثقل هواپیماگشتاور غلتشی حول مرکز 

𝜀0 ضریب تزویج ورودی؛ میان گشتاور غلتشی و شتاب عرضی 

 

 VTOL( مدل نامی هواپیمای 2-2شکل)

 

𝑥رهای حال با ایجاد متغی =  −𝑌 𝑔⁄ .  𝑦 =  −𝑍 𝑔⁄ .  𝑢1 =
𝑈𝑡

𝑚𝑔⁄ .  𝑢2 =
𝑈𝑚

𝐽⁄ و    

εمتغیر  =
𝜀0𝐽

𝑚𝑔⁄  ( را به این شکل تعری  کنیم:2-2توانیم معادله )می 
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,𝑥و کنترل ردگیری آن،  VTOLکه در امر تجزیه و تحلیل پایداری معادله حرکتی  𝑦  های را متغیر

  [24[]4[]3]گیریم.در نظر می 2درونیرا متغیر  𝜃و  1خروجی

ست آوردن نقاا تعادل سیستم وجود دارد، صفر قرار دای که برای حل این معادلات و بهراه حل اولیه

( 4-2) مربوا به آن به معادله است. با انجام این کار و حل معادلات (3-2سمت راست معادله )دادن 

 رسیم:می

   

 

نقطه  نیز دیگریدر مرکز صفحه مختلط بوده و  های آنبریم که یکی از صفرمعادله پی می از حل این

( ناکمینه فاز بوده و علاوه بر پایداری در 3-2آن ) ( و  به تبع2-2بنابراین معادله ) است. 3زینی ناپایدار

در نظر  خروجی باید در طراحی کنترل کننده پایداری داخلی آن را نیز به عنوان یک اصل مهم

 [46[]10]گرفت.

 

 

 

                                                           

 1output variable 

 2internal state 

 3unstable saddle point 

(3-2) ( 
�̈�
�̈�

�̈�

 )       =            (
−𝑢1 sin(𝜃) + 𝜀𝑢2cos (𝜃)

 𝑢1 cos(𝜃) + 𝜀𝑢2 sin(𝜃) − 1
𝑢2

 ) 

 

�̈� =
sin (𝜃)

𝜀
 (4-2) 
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 پروازمقدار ضریب تزویج و تاثیر آن بر رفتار عمود. 1-4-2

انجام گرفته است.  εهای بسیاری در مورد تاکنون تحلیلره شد،( اشا4-1تر در بخش )طور که پیشهمان

εاند و با فرض ها آن را یک مقدار مثبت ثابت و نزدیک به صفر در نظر گرفتهدر برخی تحلیل = به  0

  εاما آزمایش های تجربی و تئوری نشان داد که  [.3]طراحی کنترل کننده مناسب پرداخته شده است

 .گیری آن در عمل دشوار استیک متغیر مثبت است. مقدار دقیق آن نیز معلوم نبوده و تخمین و اندازه

  تر می شود.مقدار آن بزرگ VTOLکه با افزایش سرعت 

های تجربی متخصصین امر به این نتیجه رسیده و در خلال نتایج آزمایش ای بسیارهالبته پس از بررسی

 [23[]18]اند: های فیزیکی وابسته بوده و به رابطه زیر دست پیدا کردهبه برخی پارامتر εاند که 

  

 

ول نیز ط 𝑙بوده و  سمت گام هواپیمانسبت به محور ی افقی نسبت به هازاویه ثابت بال υکه در آن 

 .هاستبال

 ،  mgی وارد بر مرکز ثقل ،نیروی جا بهیک مقدار متغیر است و  υاما نکته حائز اهمیت این است که 

نیز وابسته به شرایط و ارتفاع پرواز، تغییراتی ) هر چند ناچیز ( از خود بروز می دهند. این تغییرات نه 

( را نیز دستخوش تغییر 3-2در معادله ) "1"ریب نرمال شده می شوند، بلکه حتی ض εتنها باعث تغییر 

 می کنند.

ε 0.5  تا مقداردهند تجربی نشان میهای گوناگون نیمهنتایج حاصل از آزمایش ، صفر پایدار و  =

ε 0.5درشرایطی که  ، صفر ناپایدار رفتار غالب را در معادله حرکتی خواهند داشت. همچنین زمانی<

ε 0.9که    .[23]سیستم ناپایدار خواهد شد رفتارطور کلی برسد به =

ε = 
𝐽 tan (𝜐)

𝑚𝑔𝑙
 (5-2) 
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  پروازشرانه عمود. پی2-4-2

اند.اما های بسیاری طراحی و پیاده شدهتاکنون سیستم 𝑉𝑇𝑂𝐿برای ایجاد نیروی پیشرانه همواپیمای 

است. زیرا  1سیستم جت برآمتقابل ورودی روبروست، سیستم پیشرانه ای که با معضل اثرسیستم پیشرانه

ای است که از انتهای هواپیما ایجاد گفته شد؛ نیروی پیشرانه 𝑈𝑡( در تعری  3-2( و )2-2در معادلات )

شود و این سرعت زیاد را این نوع های زیاد باعث ناپایداری میمتقابل در سرعتگردد. همچنین اثرمی

 تواند تولید کند. سیستم پیشرانه می

برای تولید تمامی  3و توربوپراپ 2جتهای توربوموتور جت برآ نوعی سیستم پیشرانه است که در آن از 

 هایی فقط برای تولید نیروی برآ و یا نیروی پیشران مورد نیاز شود. چنین موتوربرآی هواپیما استفاده می

تر بهتر رعتسهای پربرآ برای هواپیماروند.کاملا مشهود است که سیستم جتکار میبه "سیر"در پرواز 

 .[8]است

 از پس و رودمی احتراق اتاق به شدهمکیده هوای همه آن در که است جت موتور وجت نوعیتورب

 نوع این. شودیم خارج موتور عقب دهانه از داغ خروجی گاز صورتبه احتراق و سوخت با شدنمخلوا

 هک است واییه صنعت در پیشران موتورهای انواع از توربوجت .است جت موتور نوع ترینقدیمی موتور

 محفظه -3 کننده متراکم ای کمپرسور -2 مدخل یا ورودی -1: استشده تشکیل اصلی قسمت پنج از

 .]25][24[خروجی یا نازل -5 توربین -4 احتراق

و  ملخ گرداندن برای توربین محور گردش از آن در که است گازی توربینی موتور وعینتوربوپراپ نیز 

 طراحی در ولی است جت نوعی موتورها این خروجی گاز نکهای با .شودمی استفاده رانشپیش ایجاد

 صرف موتور نیروی بیشتر تا کنندمی محور چرخاندن قدرت فدای را خروجی گاز سرعت توربوپراپ

                                                           

 1Jet Lift 

 2turbojet 

 3turboprop 
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 کارایی( ساعت/کیلومتر 730 حدود در) متوسط هایسرعت در توربوپراپ موتورهای .شود ملخ گرداندن

 .]26[دهندمی دست از را خود کارایی بیشتر هایسرعت در و دارند

 شده است.دادهها نشان( ساختمان این دو موتور و نحوه کار آن5-2( و )4-2( ، )3-2های )در شکل

 

 

 ( ساختمان توربوجت3-2شکل)

 

 

 ( نمایی از موتور توربوجت مورد استفاده در صنعت4-2شکل)
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 وتور توربوپراپ( ساختمان یک م5-2شکل )

 غلتشی. گشتاور3-4-2

 ای و سرعت زاویه ( �⃗�)های سرعت خطی بر طبق تعری ، پرواز حالت دائم پروازی است که در آن بردار

(�⃗⃗� )  در دستگاه مختصات بدنه(𝑥𝑦𝑧)  نسبت به زمان ثابت باقی بمانند. به پرواز حالت دائمی که مسیر

اگر در پرواز حالت دائم راست ود.شگونه گفته میحرکت در آن مستقیم باشد، پرواز حالت دائم راست

گیرد. این سرش جانبی قرار می 1گونه،  دماغه هواپیما از زاویه خود منحرف شود در حالت سرش جانبی

 گردد.غلتشی در هواپیما میمسبب ایجاد یک گشتاور

 [1]گشتاور غلتشی هواپیما به عوامل زیر بستگی دارد:

همان در صوت سرعت به سیال یک در جسمی سرعت سبتعدد ماخ  ن:  3و عدد رینولدز 2عدد ماخ 

 پذیرتراکم هایجریان آیرودینامیک در که است یکا بدون و بعدبی  یک پارامتر ماخ عدد. است سیال

 نیروی نسبت هاشاره مکانیک در که است یکا بدون عدد رینولدز نیز کمیتی. است زیادی اهمیت دارای

                                                           

 1sideslip 

 2Mach number 

 3Reynolds number 
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 جریان بودن آشفته یا آرام تعیین در عدد این مهم کاربرد. دهدمی نشان را رویگران نیروی به لختی

 .است نیز تشابهی پارامتر یک متفاوت، جریان دو برای عدد این. است شاره

 زاویه حمله(α) 

 .کندمی توصی  را آن کنونی حرکت مسیر با را آن هایبال و هواپیما بدنه زاویه

 زاویه سرش جانبی(β) 

 زاویه حمله سمتی -معادل عرضی

فشار دینامیکی 

ی عقب ، باله2، سکان بالادهنده1مانند قسمت متحرک بال هواپیما اپیماهو تغییر مکان سطوح کنترل

 ها.و نظایر آن 3هواپیما

 

 داول هواپیما( سطوح کنترلی مت6-2شکل)

                                                           

 1aileron 

 2elevator 

 3rudder 
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 ( سرش جانبی هواپیما و زاویه آن7-2شکل)

  

 ی هواپیما( زاویه حمله8-2شکل)

 ها و اغتشاشاتپرواز همراه با عدم قطعیتمدل حرکتی عمود .5-2

های روش و اجزای تشکیل دهنده آن آشنا شدیم. 𝑉𝑇𝑂𝐿( با معادلات حرکت اولیه 4-2در قسمت )

ثقل حول تر مساله، معادلات حرکتی را به جای مرکزطراحی قبلی که برای تخمین بهتر و حل راحت

به عنوان یک متغیر ثابت، روابط بسیار ساده εگرفتن نظرند. البته با درتشکیل می داد (ε)نوسان مرکز

  [23[]11]شد.تر و البته تا حدودی خطی می
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 ( داریم:6-2از رابطه )گاه آن

(7-2) 

 

 

ها و شرایط نامه مبنی بر ثابت نبودن این ضریب تزویج در سرعتاما با توجه به فرض ما در این پایان

( 6-2های معادله )با محاسبه مشتق دوم المان تر می گردد.ادلات حرکتی بسیار پیچیدهمتفاوت، مع

  [10]شویم.شویم که با این فرض چه حجمی از معادلات و البته پیچیدگی مواجه میمتوجه می

 VTOL( برای کنترل پایداری 6-2)که بر اساس معادله  هاییطراحیهای قبلی و البته کار خلافاما بر

 (ε)بودن ( با محوریت مرکز ثقل و با فرض متغیر3-2نامه ما از معادله )ورت گرفته است، در این پایانص

 کنیم. استفاده می 

غلتشی و شتاب عرضی و البته ضریب تزویج میان گشتاور زیرا نظر نمی رسد.اما این معادله کافی به

حرکتی هواپیما، مطمئنا روی جهت رها در مسیآناعمال شده توسط  هایمتفاوت بودن جهت نیرو

 توجهی می گذارد.حرکت و معادلات حرکتی آن تاثیر قابل

با سرعت بالا در حرکت است اغتشاشات نامعلوم و ناشی از این  VTOLگاه (، هرε)با توجه به فرض 

سرعت و افتد. مطمئنا با توجه به افزایش پرواز اتفاق میسرعت گرفتن در مسیر حرکتی هواپیمای عمود

مذکور تاثیر بسیار بزرگتری بر معادلات  1متقابل، اغتشاشاتتغییر ضریب تزویج و شدت گرفتن این اثر

 های قبلی به آن توجه نشده است. کنندهداشت. این نکته ای است که در طراحی کنترل حرکتی خواهند

                                                           

 1disturbance 

[

�̅�  = 𝑥 − 𝜀 sin (𝜃)
�̅� = 𝑦 +  𝜀 cos (𝜃)

�̅�1 = 𝑢1 − 𝜀𝜃
2

 (6-2) 

 

�̈̅�
�̈̅�

�̈�

      =  

−�̅�1sin (𝜃)

�̅�1 cos(𝜃) − 1
𝑢2
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بتواند پایداری آن را  VTOLهمین دلیل برای طراحی یک کنترل کننده که علاوه بر کنترل ردیابی به

 تری داریم.نیز در طول حرکت تضمین کند، نیاز به معادلات کامل

شویم که این اغتشاشات نامعلوم و ناشی متوجه میهای عنوان شده در بند قبلی، این اساس و با فرضبر 

ن منبع تریهای حرکتی آن هستند. پس قویو وجود اثر متقابل در میان اجزای VTOLاز شتاب گرفتن 

.𝑢1های این اغتشاشات ورودی 𝑢2 ترین توانایی را در شتاب دادن به باشند. زیرا این دو ورودی بیشمی

، جهت این بردار استشده نشان داده( 8-2پرواز دارند. از این رو همان طور که )سیستم حرکتی عمود

 .[27[]10]گیریممیمعادله حرکتی در نظر  یهااین اغتشاشات را در راستای ورودی

 

 های اغتشاشاتپرواز همراه با بردارمانور عمودی هواپیمای عمود (9-2شکل)

است، بردار اغتشتشات به دو بردار مستقل تجزیه شده آمدهبه تصویر در (2-9)که در شکل طورهمان

ین اغتشاشات تر کردن معادلات حرکتی جهت اطور که در بالا عنوان شد جهت سادهاست. همچنین همان

های وابسته به بردار پیشرانه و گشتاورها یعنی ورودیآورنده آنترین عامل به وجودرا در راستای بزرگ

,𝑢1غلتشی،  𝑢2 گیریم.پس داریم:، در نظر می 

 

 (2-8)  

 

𝛿 𝑢(𝑢1. 𝑢2) ≅ 𝛿 𝑢1(𝑢1) + 𝛿 𝑢2(𝑢2) 

𝛿 𝑢1 = 𝛿 𝑢1 cos(𝜃 + 90) 𝑖 + 𝛿 𝑢1 sin(𝜃 + 90) 𝑗  

𝛿 𝑢2 = 𝛿 𝑢2 cos(𝜃) 𝑖 + 𝛿 𝑢2 sin(𝜃) 𝑗  
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. 𝑖های بردار 𝑗  در راستای  1های یکهنیز بردارx,y .هستند 

( و 3-2های عنوان شده در این بخش و ترکیب معادلات )تمامی صحبت حال اگر بخواهیم با توجه به

 به صورت زیر قابل بیان است:  VTOL(، معادله حرکتی 2-8)

 

    (9-2) 

 

 

𝜀̅در ادامه با جایگزینی  =  𝜀 +
𝛿𝑢2

𝑢2
 ( داریم:10-2در معادله )  

  

(11-2)  

 

است. کنترل کنندهای که بر اساس  VTOLحرکتی  ( معادلهای برای تمامی سرعتهای11-2معادله )

این معادله طراحی گردد، کنترل کنندهای برای تمامی شرایط ممکن است. تفاوت این معادله حرکتی 

 نامعلوم بوده εهای مشابه قبلی در آن است که اغتشاشات ناشی  کر شده در ان و ضریب تزویج با نمونه

𝜀 و  𝛿𝑢1.2نظر گرفته نشده است. بدین معنی که  و همجنین محدوده مشخصی برای آنها در  توابع  ̅

 

 

                                                           
 1unit vector 

( 
�̈�
�̈�

�̈�

 )  =  ( 
−𝑢1 sin(𝜃) + 𝜀𝑢2 cos(𝜃) + 𝛿𝑢𝑥(𝑢1. 𝑢2)

−𝑢1 𝑐𝑜𝑠(𝜃) + 𝜀𝑢2 𝑠𝑖𝑛(𝜃) − 1 + 𝛿𝑢𝑦(𝑢1. 𝑢2)
𝑢2

 ) 

   

(
�̈�
�̈�

�̈�

)     =  (
−{𝑢1 + 𝛿𝑢1} 𝑠𝑖𝑛(𝜃) + {𝜀𝑢2 + 𝛿𝑢2}cos (𝜃)

{𝑢1 + 𝛿𝑢1} 𝑐𝑜𝑠(𝜃) + {𝜀𝑢2 + 𝛿𝑢2}sin (𝜃) − 1
𝑢2

)  (10-2) 

(
�̈�
�̈�

�̈�

 ) =    (
−{𝑢1 + 𝛿𝑢1} 𝑠𝑖𝑛(𝜃) + 𝜀�̅�2𝑐𝑜𝑠 (𝜃)
{𝑢1 + 𝛿𝑢1} 𝑐𝑜𝑠(𝜃) + 𝜀�̅�2sin (𝜃) − 1

𝑢2

) 
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 VTOLترین معادله حرکتی اند. از همین رو این معادله حرکتی نزدیکغیرخطی و نامعلوم فرض شده

 .[10]به شرایط واقعی است

 . مدل مرتب شده معادلات حرکتی6-2

   است اما برای طراحی  VTOLحرکتی ( معادله نهایی و کامل برای بیان مشخصه 11-2معادله ) 

 سازی یک معادله به فرمبیاید. زیرا برای پایدارکننده مناسب جهت ردیابی باید به فرم همراه در کنترل

  .]28[همراه و مرتب شده آن نیاز داریم

𝑋گرفتن به همین منظور و با درنظر = [𝑥. �̇�. 𝑦. 𝑦.̇ 𝜃. �̇�]𝑇 = [𝑥1. 𝑥2. 𝑦1. 𝑦2. 𝜃1. 𝜃2]
𝑇  به

𝑌های حالت معادله حرکتی سیستم و عنوان متغیر = [𝑥. 𝑦]𝑇   به عنوان خروجی، به معادله مرتب

( برای تمامی مقاصد کنترلی استفاده 12-2رسیم و در ادامه از رابطه )آمده زیر میشده و به فرم همراه در

  نماییم.می

  

 

 

ترین معادله حرکتی هواپیمای عمودپرواز ( کاربردی12-2عان کرد که رابطه )توان این ا به جرات می

 این جسم پرنده است. عمودی در هنگام مانور

 

 

 

(

 
 
 
 

�̇�1
�̇�2
�̇�1
�̇�2
�̇�1
�̇�2)

 
 
 
 

    =              

(

 
 
 

𝑥2
−{𝑢1 + 𝛿𝑢1} 𝑠𝑖𝑛(𝜃) + 𝜀�̅�2𝑐𝑜𝑠 (𝜃)

𝑦2
{𝑢1 + 𝛿𝑢1} 𝑐𝑜𝑠(𝜃) + 𝜀�̅�2sin (𝜃) − 1

𝜃2
𝑢2 )

 
 
 

 
(12-2) 
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 سوم فصل

 گر سرعتطراحی رویت
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 . مقدمه1-3

خطی نامعلوم متغیر با زمان ( متوجه شدیم که توابع غیر6-2( در بخش )12-2با مشاهده رابطه )

𝛿𝑢1.2(𝑡)  و𝜀̅  در تعیین نرخ بردار سرعتVTOL  ،[𝑥2. 𝑦2. 𝜃2]
𝑇  ما برای طراحی  ، نقش داشته و

 کننده مناسب به سرعت حقیقی و قطعی سیستم دسترسی نداریم.کنترل

به کار ببندیم که سرعت سیستم را مستقل از اجزای نامعلوم و غیر 1گریویتپس در قدم اول باید ر

گرفتن عدم اطلاع ما از محدوده و نظری معادله حرکتی آن در اختیار ما قرار دهد. همچنین با درقطع

، قادر به برقراری پایداری مناسب در مسیر تخمین نیز باشد. تمامی  𝜀̅و  𝛿𝑢1.2(𝑡)میزان تغییرات  

ده که منبع دیگر  کر شآنباشند. مگر [ می29[ و ]10]مطالب گفته شده در این فصل نیز از مراجع 

 باشد.

 "بنا م -لیاپانوف "گر . رویت3-2

گر       گر، رویتشده؛ بهترین رویتگرفتن همه شرایط موجود و در جهت نیل به اهداف گفتهنظربا در

های متغیر، با خطی علاوه بر عملکرد مناسب در تخمین دادهگر غیراست. این رویت "2مبنا -لیاپانوف"

را نیز  گررویتهای مناسب و کاربردی پایداری گرفتن کراننظراز یک تابع لیاپانوف و با در استفاده

 کند.تضمین می

 توان به موارد زیر اشاره کرد:گر میتهای این این رویاز دیگر ویژگی

 حرکت بسیار تواناست.در تخمین مختصات و مشخصات وابسته به مکان اجسام در حال 

 .پیوسته است 

                                                           

 1observer 

 2Lypanov- based 
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 گذارد.در اختیار ما می  1یک نتیجه مجانبی 

 را دارد. 2هموارهای هموار و ناقابلیت استفاده در سیستم 

شود که در آن ورودی کنترل به صورت مستقل خطی گفته میسیستم هموار به سیستم غیر. 1-3تعریف

 عادلاتم( مثالی از 2-3( و )1-3روابط ) [.30]هموار به صورت ترکیبیگردد و در سیستم نااعمال می

 دهند.هموار را نشان میهای هموار و ناحاکم بر سیستم

 

 

 

 

 مبنا -گر لیاپانوف. نحوه عملکرد رویت3-3

𝑋1گرفتن نظربا در = [𝑥1. 𝑦1. 𝜃1]
𝑇 و  مکانی به عنوان بردار موقعیت𝑋2 = [𝑥2. 𝑦2. 𝜃2]

𝑇  به

 ( داریم:2-6و همچنین با استناد به معادله حرکتی ) 𝑉𝑇𝑂𝐿ر معادله حرکتی سرعت دعنوان بردار 

(3-3                                                       )�̇�1 = 𝑋2 

در هر  VTOLاین رابطه از آن جهت مهم و حایز اهمیت است که با دانستن موقعیت مکانی و زاویه غلت 

به عنوان بردار سرعت تخمین زده شده و با اعمال  �̂�2برای ما معلوم است. با فرض  𝑋1زمان، بردار 

 شرایط اولیه مناسب داریم:

�̂�1 = ∫ �̂�2   

                                                           

 1asymptotic 

 2affine & non-affine 

𝑑𝑥
𝑑𝑡⁄ = 𝑓(𝑥) + 𝑔(𝑥)𝑢 

𝑑𝑥
𝑑𝑡⁄ = 𝑓(𝑥) + 𝑔(𝑥. 𝑢) 

(1-3) 

(2-3) 
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 گرفتن:نظر( و با در3-4(و )3-3حال با استفاده از روابط )

�̃�1 = 𝑋1 − �̂�1     .          �̃�2 = 𝑋2 − �̂�2 

 مبنا داریم: - ای تخمین بردار سرعت به روش لیاپانوفبر

 

.𝜅𝑠که در آن  𝛼𝑠. 𝛾𝑠 ∈  𝑅
𝜅𝑠𝑖هایی قطری با عناصر ثابت و مثبت ماتریس 3×3 . 𝛼𝑠𝑖 . 𝛾𝑠𝑖  بوده و

زیر به  نیز یک تابع علامت استاندارد است که به شکل 𝑠𝑔𝑛(𝑥)گر هستند. های شناسایی در رویتگام

 گردد: اعمال می �̃�1تک عناصر ماتریس تک

 

(7-3) 

مبنا بر اساس کنترل نرخ تغییرات بردار سرعت  -گر لیاپانوفشویم که رویته می( متوج3-6از رابطه )

 (�̃�1)بردار سرعت و  اعمال  انتگرال میزان خطای آن نسبت به مقدار واقعی  1کردنهنگامبه وسیلهبه

 کند.میعمل 

توانیم کنیم؛ با استفاده از این روش می( مشاهده می3-6تر عنوان کردیم و در رابطه )طور که پیشهمان 

خطی نامعلوم و گر و مستقل از توابع غیررا با اعمال شرایط اولیه مناسب به تخمین 𝑉𝑇𝑂𝐿بردار سرعت 

.𝛿𝑢1.2زمان با متغیر 𝜀  آوریم.دستبه ̅

 هاگر و صحت تخمینررسی پایداری رویت. ب4-3

 مبنا عنوان شد  –گر سرعت غیرخطی لیاپانوفهای رویتویژگیو در بیان  (2-3که در بخش ) طورهمان

                                                           

 1update 

(4-3) 

(5-3) 

�̇̂�2 = −(𝜅𝑠 + 𝛼𝑠)�̂�2 + 𝛾𝑠𝑠𝑔𝑛(�̃�1) + 𝛼𝑠𝜅𝑠�̃�1 (6-3) 

𝑠𝑔𝑛(𝑥) = 
   1              𝑥 > 0 

−1             𝑥 < 0 
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تیجه شناسایی نهای بردار سرعت پایداری خود و درداده همواره در طول شناسایی و تخمینگر این رویت

 پردازیم.یمها عایت و برقراری شرایطی است که در زیر به آنالبته این ملزم به ر کند.را تضمین می

 کنیم که:ابتدا فرض می

    (8-3                                             )‖𝑋2‖ ≤ 𝜉1         ‖�̇�2‖ ≤ 𝜉2     ‖�̈�3‖ ≤ 𝜉3     

.𝜉1که در آن  𝜉2. 𝜉3 ( قسمت اول شرا پایداری 8-3و دو شرا رابطه ) های مثبت محدود هستندثابت

کند. شرا سوم نیز در تعری  تابع را تضمین می 1خروجی محدود -هر سیستم یعنی ورودی محدود

 آید.کار میاز لم باربالات بهشرایط پایداری و استفاده  لیاپانوف جهت بررسی

𝑡بوده که در   t حقیقیتابع حقیقی از متغیر gاگر . 2. لم باربالات2-3تعریف  ≥ تعری  شده،  0

 طور یکنواخت پیوسته باشد و همچنین اگر حد انتگرال زیر موجود و:به

lim
𝑡→∞

∫𝑔(𝑠)𝑑𝑠

𝑡

0

< ∞ 

 گاه خواهیم داشت:آن

lim
𝑡→∞

 𝑔(𝑡) → 0 

.𝑔( در صورت محدود بودن 10-3یکی از نتایج لم باربالات تحقق رابطه )
𝑑𝑔

𝑑𝑡
⁄ ∈ 𝐿2  ت.اس 

آوریم که به سیگنال ورودی و سایر را به دست می 𝑉برای اعمال نظریه لیاپانوف ، مشتق زمانی تابع 

ها محدود باشد از لم باربالات و نکته های موجود در سیستم، وابسته خواهد بود. اگر این سیگنالسیگنال

𝑑𝑉مربوا به 
𝑑𝑡⁄  .[31] میتوان به منظور اثبات پایداری  استفاده کرد 

                                                           

 1Bounded Input- Bounded Output (BIBO) 

 2Barbalat's lemma 

(9-3) 

(10-3) 
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نیاز داریم؛ از جمله  (6-3)های جدید براساس عناصر معادله برای اثبات پایداری و به تعری  برخی متغیر

 ، به شکل زیر:   𝑟،1شدهفیلترتخمین خطای

                          𝑟 =  �̃�2 + 𝛼𝑠�̃�1 

 بر ساس معادله بالا نیز داریم:  𝑟در مورد مشتق 

(12-3)                                                                       �̇� = 𝜂 − 𝜅𝑠𝑟 − 𝛾𝑠 𝑠𝑔𝑛(�̃�1) 

𝜂(𝑡)که در آن  =  [

𝜂1(𝑡)
𝜂2(𝑡)
𝜂3(𝑡)

]  ∈  𝑅3×3 گردد:به شکل زیر تعری  می 

(13-3) 

 داریم: (9-3( و )8-3های روابط )با توجه به شرا

(14-3                                                                   ) ‖𝜂(⋅)‖ ≤ 𝜉4             ‖�̇�(⋅)‖ ≤ 𝜉5  

.𝜉4که در آن  𝜉5 های مثبت  محدود هستند. ثابت 

اره مبنا در طول شناسایی و تخمین بردار سرعت همو-خطی سرعت لیاپانوفگر غیررویت(. 3-1قضیه )

 پایدار است،اگر و تنها اگر:

 

 

 

                                                           

 1filtered error estimation 

𝜂 = �̇�2 + (𝜅𝑠 + 𝛼𝑠)𝑋2 

(11-3) 

    𝛾𝑠𝑖 ≥ 𝜉4 +
1

𝛼𝑖
𝜉5 

    𝑖 = 1.2.3 

(15-3) 
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.𝛾𝑠های مادامی که عناصر ماتریس 𝛼𝑠 ( صدق کنند و این رابطه برقرار باشد، 2-15در رابطه )�̃�2و �̇̃�2 

 دار بوده و حد نهایی زیر برقرار می گردد:محدود و کران

𝑙𝑖𝑚
𝑡→∞

�̃�2 → 0  

 کنیم:به شکل زیر استفاده می Vاز تابع لیاپانوف  (1-3)ضیه برای اثبات ق اثبات قضیه.

𝑉 =
1

2
𝑟𝑟𝑇 

 داریم: ( 13-3( و )12-3(، )11-3)و با استفاده از روابط ( 16-3با مشتق گیری از رابطه )

 

 گرفتن این حقیقت که:نظر( و با در17-3گرفتن از رابطه ) پس از انتگرال

 𝑥𝑠𝑔𝑛(𝑥) = |𝑥|  ∀ 𝑥 ∈ 𝑅   

 داریم:

 

 

𝜒𝑖(𝑡)های کمکی که متغیر ∈ 𝑅  گردند:به شکل زیر تعری  می 

𝜒𝑖 = ∫ �̃�2(𝜎)𝜂(𝜎)𝑑𝜎 − 𝛾𝑖∫ �̃�2(𝜎)𝑠𝑔𝑛 (�̃�1(𝜎)) 𝑑𝜎
𝑡

𝑡0

𝑡

𝑡0

    ;  𝑖 = 1.2.3 

(16-3) 

�̇� =  −𝑟𝑇𝜅𝑠𝑟 + [�̇̃�1 + 𝛼𝑠�̃�1]
𝑇 ∙ [𝜂 − 𝛾𝑠𝑠𝑔𝑛(�̃�1)] (17-3) 

(18-3) 

𝑉(𝑡) ≤ 𝑉(𝑡0) − ∫ (𝑟𝑇(𝜎)𝜅𝑠𝑟(𝜎))𝑑𝜎 
𝑡

𝑡0

 

+∑𝛼𝑖(∫ |�̃�𝑖(𝜎)|(|𝜂𝑖(𝜎)| − 𝛾𝑖)𝑑𝜎 + 𝜒𝑖

𝑡

𝑡0

3

𝑖=1

 

(19-3) 

(20-3) 
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 ( داریم:19-3( در رابطه )20-3با اعمال نتیجه انتگرال )

𝑉(𝑡) ≤ 𝑉(𝑡0) − ∫ (𝑟𝑇(𝜎)𝜅𝑠𝑟(𝜎))𝑑𝜎 + 𝜒4 + 𝜁0

𝑡

𝑡0

 

.𝜒4های کمکی در تعری  متغیر 𝜁0 ∈ 𝑅 :داریم 

 

𝜁0 = ∑ −�̃�1𝑖(𝑡0
3
𝑖=1 )𝜂𝑖(𝑡0) + 𝛾𝑖|�̃�1𝑖(𝑡0)| 

را با توجه به  V(t)است و این مطلب کران بالای  همواره منفی یا صفر 𝜒4(،  15-3با استناد به رابطه )

 کند:( به شکل زیر مشخص می20-3رابطه )

𝑉(𝑡) ≤ 𝑉(𝑡0) − ∫ (𝑟𝑇(𝜎)𝜅𝑠𝑟(𝜎))𝑑𝜎 + 𝜁0 ≤ ∞
𝑡

𝑡0

 

 می توان نتیجه گرفت که: (24-3)( و 16-3گرفتن روابط )نظربا در

0 ≤ 𝑉(𝑡) ≤ 𝑉(𝑡0) + 𝜁0 

𝑟(𝑡)بنابراین می توانیم نتیجه بگیریم که  ∈ 𝐿∞ ( 25-3( و )24-3.همچنین با استناد به روابط )

 داریم:

(25-3                                             ) 

  

𝑟(𝑡)توان نتیجه گرفت که ( می3-25با توجه به رابطه ) ∈ 𝐿2 ( می توان 3-11وبا استناد به رابطه )

.�̃�1گفت که  �̃�2 ∈ 𝐿∞ . گرفتن این واقعیت که نظربا در  𝑟(𝑡). 𝑟(𝑡)̇ ∈ 𝐿∞ و نتیجه سطر بالا که

𝑟(𝑡)کند مشخص می ∈ 𝐿2،  داد که: توان نشاناستفاده از لم باربالات میبا 

(21-3) 

(22-3) 

 

𝜒4 =∑𝛼𝑖(∫ |�̃�𝑖(𝜎)| (|𝜂𝑖(𝜎)| +
1

𝛼𝑖
|𝜂�̇�(𝜎)|)

𝑡

𝑡0

+∑|�̃�𝑖(𝑡)|

3

𝑖=1

(|𝜂𝑖(𝑡)| − 𝛾𝑖)

3

𝑖=1

 

 

(23-3) 

(24-3) 

(25-3) 

∫ (𝑟𝑇(𝜎)𝜅𝑠𝑟(𝜎))𝑑𝜎
𝑡

𝑡0

≤ 𝑉(𝑡0) + 𝜁0 ≤ ∞ 
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𝑙𝑖𝑚
𝑡→∞

‖𝑟(𝑡)‖ → 0 

 می توان نتیجه گرفت که: �̃�1(𝑡)و   𝑟(𝑡)( بین  11-3همچنین با توجه به رابطه خطی )

𝑙𝑖𝑚
𝑡→∞

‖�̃�1(𝑡)‖ → 0 

𝑙𝑖𝑚
𝑡→∞

‖�̃�2(𝑡)‖ → 0 
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 فصل چهارم

برای ضریب  تطبیقی -گر فازیطراحی تخمین

 تزویج و اغتشاشات ورودی 
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 های فازی. سیستم1-4

شوند. به صورت عامیانه، دانش بشری را های فازی برای فرموله کردن دانش بشری استفاده میسیستم

آگاه. در خودآگاه و دانش ناتوان به دو دسته تقسیم کرد: دانش خودزمینه یک مسئله فنی خاص میدر 

آگاه، خودتوان به صورت صریح و روشن در قالب کلمات بیان کرد. دانش ناآگاه، دانش را میدانش خود

توانندآن را لی نمیدهند ودانند چه کاری انجام میهای خبره میهایی است که انساندر زمره وضعیت

های فازی می توان کمک به طور دقیق و در قالب کلمات بیان کنند. برای حل این مساله از سیستم

 گرفت. 

فازی یک پایگاه  باشند. قلب یک سیستمهای مبتنی بر دانش یا قواعد میهای فازی، سیستمسیستم

توانند دانش گاه میآن -ن قوانین اگرگاه فازی تشکیل شده است. ایآن-دانش بوده که از قواعد اگر

ها بسازند و از آن برای اهداف گوناگون سیستم فازی را بر اساس آنخودآگاه و ناخودآگاه را فرموله کنند و 

 استفاده کنند.

گردد: سیستم فازی از چهار بخش اصلی تشکیل میکنیم، (  مشاهده می 1-4همان طور که در شکل )

فازی ساز. در اینجا ما به بررسی مختصر هر کدام و قواعد، موتور استنتاج و غیر فازی ساز، پایگاه دانش

  وجود دارند.  ]22[در مرجع  ترمباحث کاملهای سیستم فازی می پردازیم. از این بخش

 . پایگاه قواعد فازی  4-1-1

فازی از این  یگاه قواعدگاه فازی تشکیل می شود. پاآن -ای از قواعد اگرفازی از مجموعه پایگاه قواعد

 سازی این قواعد به شکل موثر و کارا استفاده می شوند، نظر که سایر اجزای سیستم فازی برای پیاده
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گاه آن -طور مشخص، پایگاه قواعد فازی شامل قواعد اگرقلب یک سیستم فازی محسوب می شود. به

  زیر است:

𝑅𝑢(𝑙); 𝐼𝐹 𝑥1: 𝐴1
𝑙 . … 𝑥𝑛: 𝐴𝑛

𝑙   𝑇𝐻𝐸𝑁 𝑦: 𝐵𝑙 

𝐵𝑙,که  ⊂ 𝑉 𝐴𝑙 ⊂ 𝑈 های فازی ساخته شده بر اساس پایگاه دانش هستند وبه ترتیب مجموعه               

, 𝑦 ∈ 𝑉 𝑥 ∈ 𝑈 همچنین   باشند.به ترتیب متغیر های ورودی و خروجی ) زبانی ( سیستم فازی می

𝑅𝑢𝑙   می باشد. شده  های اشارهسیستم فازی برای اساس متغیرنیز یک قانون برای ساخت 

 

 ( مدل کلی یک سیستم فازی1-4شکل)

 . موتور استنتاج فازی4-1-2

گاه در پایگاه قواعد فازی  به آن -در یک موتور استنتاج فازی اصول منطق فازی برای ترکیب قواعد اگر

اند.هر پایگاه قواعد فازی در عمل شامل استفاده شده 𝐵𝑙به مجموعه فازی  𝐴𝑙فازی نگاشتی از مجموعه

گیری از این مجموعه تاکنون ساخته شده و های گوناگونی جهت نتیجهقوانین بسیاری است و روش

گوید چیست و آنچه که یک مجموعه از قواعد میبایست بفهمیم آنما در ابتدا می گردد.استفاده می

 ها استفاده کنیم.اسب برای ترکیب آنهای منطقی منگاه از عملگر

(1-4) 
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های استنتاج ترین موتوربردکارو پر ترینهای متعددی برای موتور استنتاج وجود دارد که مهمانتخاب

، موتور استنتاج لوکاشیویکز، موتور 1ضرب، موتور استنتاج مینیممعبارتند از : موتور استنتاج حاصل

 .2شرر -استنتاج زاده، موتور استنتاج دنیس

 ساز . فازی4-1-3

که در اغلب کاربرد ها ورودی و خروجی سیستم فازی اعداد حقیقی هستند، ما باید واسطهبه دلیل این

و  3ها همان فازی سازهاوجود بیاوریم.این واسطههایی بین موتور استنتاج فازی و محیط به

 هستند. 4سازهاغیرفازی

∗𝑋ساز به عنوان نگاشتی از یک نقطه فازی ∈ 𝑈 ⊂ 𝑅𝑛  به یک مجموعه فازی𝐴 ⊂ 𝑈  تعری  شده

 هایی را در نظر گرفت:ساز باید معیاراست.برای انتخاب فازی

  باید این حقیقت را در نظر بگیرد که ورودی در نقطه𝑋∗  قطعی است و مجموعه فازی باید در آن

 نقطه مقدار تعلق بسیاری داشته باشد.

 ا کاهش داده و ساز باید بتواند تاثیر نویز ربه وسیله نویز خراب شود، فازیاگر ورودی سیستم فازی

 حذف کند.

اشته باشد.تر کردن محاسبات مربوا به موتور استنتاج فازی نقش دساز باید بتواند در سادهفازی 

د، گوسین، های منفرسازسازها فازیفازی ترینو پرکاربرد  گرفتن تمامی این معیارها بهتریننظربا در

μ(𝑥)  ]1,0[}سازها همان توابع تعلق به عبارتی فازی ای هستند.مثلثی و  وزنقه هستند که {  ∋

 های فازی را مشخص می کنند. ها با مجموعهمیزان اشتراک ورودی

                                                           

 1Minimum 

 2Denis- Richer 

 3fuzzier 

 4defuzzier 
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 ساز. غیرفازی4-1-4

𝐵𝑙ساز به عنوان یا نگاشت از مجموعه فازی فازیغیر ⊂ 𝑉 ازی( به یک نقطه )خروجی موتور استنتاج ف

∗𝑦قطعی  ∈ 𝑉 ⊂ 𝑅𝑛 ای است فازی ساز مشخص کردن نقطهطور مفهومی، وریفه گردد. بهتعری  می

های فازی به طرق که مجموعه مجموعهباشد. با توجه به این 𝐵𝑙که بهترین نماینده مجموعه فازی 

پذیری، نقطه داریم. سه معیار توجیه های مختلفی برای تعیین ایننتخابشوند، ما امختلفی ساخته می

ترین و فازی ساز مناسب کمک می کنند. از معروفسادگی محاسبات و پیوستگی ما را برای انتخاب غیر

فازی ساز میانگین مراکز و غیرساز مرکز ثقل، غیرسازها می توان به غیرفازیفازیپرکاربرد ترین غیر

 اشاره کرد.   1ساز ماکزیممفازی

 

 

 های استنتاجن موتورتریمعرفی مهم( 2-4جدول )

                                                           
 1Maximum defuzzier 

 ساز منفردفازی
𝜇𝐴(𝑋) =    

1;    𝑋 = 𝑋∗

0;    𝑋 ≠ 𝑋∗
        

 

 ساز گوسینفازی
μ𝐴(𝑥) = 𝑒−(

𝑋−𝑋∗

𝑎
)2 

𝑎 ثابت مثبت 

 ساز مثلثیفازی
μ𝐴(𝑥)  =   

1 −
|𝑋 − 𝑋∗|

𝑏
0         ; 𝑒𝑠𝑙𝑠𝑒

 ; |𝑋 − 𝑋∗| ≤ 𝑏  

𝑏  ثابت مثبت 

 ∗𝑋ساز مهم برای عدد قطعی ( معرفی چند فازی1-4جدول )

 ضربموتور استنتاج حاصل
μ𝐵′(𝑦) = 𝑚𝑎𝑥𝑙=1

𝑀 [𝑠𝑢𝑝𝑥∈𝑈 (𝜇𝐴′(𝑥)∏𝜇𝐴𝑖

𝑛

𝑖=1

(𝑥𝑖)𝜇𝐵(𝑦))] 

 

 موتور استنتاج مینیمم

 

μ𝐵′(𝑦) = 𝑚𝑎𝑥𝑙=1
𝑀 [𝑠𝑢𝑝𝑥∈𝑈min ((𝜇𝐴′(𝑥)𝜇𝐴(𝑥)𝜇𝐵(𝑦))] 
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 ′𝐴مجموعه فازی مربوا به خروجی، 𝐵های فازی مربوا به ورودی، مجموعه 𝐴( 2-4که در جدول )

 شدهبا روش عنوان هامجموعه فازی حاصل از استنتاج همه این ′𝐵و  𝐴مجموعه فازی ورودی نزدیک به 

 باشد.می

 

 ی پرکاربردسازها( معرفی غیرفازی3-4جدول)

 ساز میانگین مراکزغیرفازی
𝑦∗ =

∑ �̅�𝑙𝑀
𝑙=1 𝑤𝑙
∑ 𝑤𝑙
𝑀
𝑙=1

 

 باشد.ارتفاع آن می 𝑤𝑙ام و 𝑙مرکز مجموعه فازی  �̅�𝑙که 

 ثقلساز مرکزغیرفازی
𝑦∗ =

∫𝑦 𝜇𝐵′(𝑦)𝑑𝑦

∫𝜇𝐵′(𝑦)𝑑𝑦
 

 

 گر عمومیعنوان تقریب . سیستم فازی به2-4

( توضیح داده شد، برای هر یک از اجزای یک سیستم فازی چندید انتخاب 4-1طور که در بخش )همان

ساز و موتور استنتاج  حدودا چهل و پنج نوع فازیساز، غیروجود دارد. با ترکیب انواع مختل  فازی

های فازی کارساز و مفید هستند و متوان ساخت. اما فقط بعضی از این سیستسیستم فازی مختل  می

چنان معنا و مفهومی ندارند. با ها به دلیل محاسبات نسبتا سنگین و البته ناکارآمد آنبقیه بقیه آن

های فازی به شکل یک نگاشت خطی از ها سیستمهای فازی به وسیله این ترکیبساختن سیستم 

 رای اهداف گوناگونی استفاده کرد.ها بتوان از آنورودی به خروجی در می آیند که می

مستقیم یک سیستم است. ( عنوان شد، کنترل فازی غیر1-5طور که در بخش )یکی از این اهداف همان

( و با دانشی که از فرآیند تحت 4-1به این معنی که ابتدا با استفاده از اجزای عنوان شده در بخش )

دهیم و سپس بر اساس این دانش سیستمی برای می کنترل داریم، به وسیله سیستم فازی آن را تشکیل

 کنیم. کننده طراحی میآن کنترل
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یک مجموعه بسته  𝑈فرض کنید که ورودی، مجموعه مرجع  . ) قضیه تقریب عمومی (1-4قضیه 

𝑔(𝑥)گاه برای هر تابع حقیقی داده شده باشد. آن 𝑅𝑛در  ⊂ 𝑈  و𝜀 > دلخواه، یک سیستم فازی با  0

مراکز و توابع تعلق گوسین مانند ساز، میانگینساز منفرد، غیرفازیضرب، فازیستنتاج حاصلموتور ا

𝑓(𝑥) :وجود دارد به نحوی که 

(2-4) 

، که یک قضیه معروف در تجزیه تحلیل است،        1ویراشتراس –اساس قضیه استون اثبات این قضیه خود بر

 می باشد.

ای از توابع پیوسته در مجموعه مجموعه 𝑍فرض کنید  اس (ویراشتر –استون  ) قضیه2-4قضیه 

 باشد. اگر: 𝑈بسته 

 𝑍 .یک جبر باشد، بدین معنا که تحت عمل جمع، ضرب و ضرب اسکالر بسته باشد 

 𝑍  در مجموعه بسته𝑈 یک باشد، بدین معنا که برای هر بهیک𝑥 ≠ 𝑦  یک𝑓 ∈ 𝑍  وجود داشته

𝑓(𝑥)باشد به نحوی که  ≠ 𝑓(𝑦). 

 𝑍 ای از در هیه نقطه𝑈  صفر نشود، بدین معنا که برای هر𝑥 ∈ 𝑈  یک𝑓 ∈ 𝑍  وجود داشته باشد؛

𝑓(𝑥)با این شرایط که  ≠ 0 . 

𝜀و  𝑈برای روی  𝑔(𝑥)گاه برای هر تابع حقیقی پیوسته آن > 𝑓دلخواه، یک   0 ∈ 𝑍   وجود دارد به

 شکلی که:

𝑠𝑢𝑝𝑥𝜖𝑈  |𝑓(𝑥) − 𝑔(𝑥)| < 𝜀 

 های فازی به شکل زیر باشد:ی تمامی سیستممجموعه 𝑌فرض کنید  ثبات.ا

                                                           
 1Estone-Wirashtross 

𝑠𝑢𝑝𝑥𝜖𝑈  |𝑓(𝑥) − 𝑔(𝑥)| < 𝜀   
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کنیم همچنین فرض میاست.  𝑈یک جبر بوده، متمایز کننده نقاا بر روی  𝑌دهیم که حال نشان می

 شود.صفر نمی 𝑈ای از که در هیه نقطه

𝑓2فرض کنید  ∈ 𝑌 ،𝑓1ها را به شکل زیر نوشتتوان آنپس می: 

 

 

 

𝑓2 =

∑ �̅�1
𝑙𝑀2

𝑙=1 [∏ exp (−(
𝑥𝑖 − �̅�2𝑖
2𝜎𝑖

2 )
2

) 𝑛
𝑖=1 ]

∑ [∏ 𝑒𝑥𝑝 (−(
𝑥𝑖 − �̅�2𝑖
2𝜎𝑖

2 )
2

) 𝑛
𝑖=1 ]

𝑀2
𝑙=1

 

 این؛ بنابر

 

 

�̅�𝑙گرفتن  نظرو با در 𝑒𝑥𝑝مشخص است که با توجه به خواص تابع کاملا  = �̅�1
𝑙
+ �̅�2

𝑙، توان رابطه می

𝑓1(𝑥)( نوشت.بدین معنی که 4-4رابطه ) ( را به شکل4-6) + 𝑓2(𝑥) ∈ 𝑌. 

�̅�𝑙با همین استدلال و با در نظر گرفتن  = �̅�1
𝑙
�̅�2

𝑙 توان نتیجه گرفت که می𝑓1(𝑥)𝑓2(𝑥) ∈ 𝑌. 

𝑌 =

∑ �̅�𝑙𝑀
𝑙=1 [∏ exp (−(

𝑥𝑖 − �̅�𝑖
𝑙

2𝜎𝑖
2 )

2

) 𝑛
𝑖=1 ]

∑ [∏ 𝑒𝑥𝑝 (−(
𝑥𝑖 − �̅�𝑖

𝑙

2𝜎𝑖
2 )

2

) 𝑛
𝑖=1 ]𝑀

𝑙=1

 
(3-4) 

𝑓1(𝑥) =

∑ �̅�1
𝑙𝑀1

𝑙=1 [∏ exp (−(
𝑥𝑖 − 𝑥1̅̅̅𝑖
2𝜎𝑖

2 )
2

) 𝑛
𝑖=1 ]

∑ [∏ 𝑒𝑥𝑝 (−(
𝑥𝑖 − 𝑥1̅̅̅𝑖
2𝜎𝑖

2 )
2

) 𝑛
𝑖=1 ]

𝑀1
𝑙=1

 (4-4) 

(5-4) 

(6-4) 

𝑓1(𝑥) + 𝑓2(𝑥)

=  

∑ ∑ �̅�1
𝑙 + �̅�2

𝑙𝑀2
𝑙=1

𝑀1
𝑙=1 [∏ exp (− (

𝑥𝑖 − 𝑥1̅𝑖
2𝜎𝑖

2 )
2

)𝑒𝑥𝑝 (− (
𝑥𝑖 − �̅�2𝑖
2𝜎𝑖

2 )
2

) 𝑛
𝑖=1 ]

∑ ∑ [∏ 𝑒𝑥𝑝 (− (
𝑥𝑖 − 𝑥1̅𝑖
2𝜎𝑖2

)
2

𝑒𝑥𝑝 (− (
𝑥𝑖 − �̅�2𝑖
2𝜎𝑖2

)
2

) 𝑛
𝑖=1 ]

𝑀2
𝑙=1

𝑀1
𝑙=1
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�̅�𝑙گرفتن مچنین با درنظره = 𝑐�̅�1
𝑙  به ازای هر𝑐 ∈ 𝑅 :دلخواه نیز می توان نتیجه گرفت که 

𝑐𝑓1(𝑥) ∈ 𝑌. 

 یک جبر است. 𝑌بنابراین 

کند را متمایز می 𝑈، نقاا روی 𝑓(𝑥)با ساخت یک سیستم فازی مورد نیاز  𝑌دهیم که حال نشان می

,𝑥کنیم است. فرض می و به عبارت دیگر یک به یک �̂� ∈ 𝑈  دو نقطه دلخواه بوده و�̂� ≠ �̂� ما .

 کنیم:( بدیت ترتیب انتخاب می3-4در رابطه ) 𝑓(𝑥)های پارامتر

, 𝜎𝑖 = 0.5. �̅�𝑖
1.2 = 𝑥𝑖 𝑀 = 𝑖که   2 = 1,2,… , 𝑛طور مشخص بدین . این سیستم فازی به

 شکل است:

𝑓(𝑥) =
𝑒𝑥𝑝 (−‖𝑥 − �̂�‖2

2)

𝑒𝑥 𝑝(−‖𝑥 − 𝑥‖2
2) + 𝑒𝑥𝑝 (−‖𝑥 − �̂�‖2

2)
 

 که از آن داریم:

𝑓(�̂�) =
𝑒𝑥𝑝 (−‖𝑥 − �̂�‖2

2)

1 + 𝑒𝑥𝑝 (−‖𝑥 − �̂�‖2
2)

 

𝑓(�̂�) =
1

1 + 𝑒𝑥𝑝 (−‖𝑥 − �̂�‖2
2)

 

x̂جا که از آن ≠ ẑ  :پس ،exp (−‖x − ẑ‖2
2) ≠ توان نتیجه گرفت که ( می9-4( و )8-4و از روابط ) 1

f(x̂) ≠ f(ẑ)  بنابراین .Y  نقاا رویU کند.را متمایز می  

شود که هر طور ساده مشاهده میشود؛ بهصفر نمی Uای از در هیه نقطه Yکه نشان دهیم برای این

y̅l( با 3-4سیستم فازی به شکل ) >               رایها، دارای این خاصیت است که ب𝑙برای تمامی  0

f(x) > 0, ∀x ∈ U  بنابراین .Y ای از در هیه نقطهU شود.صفر نمی 

 .]22[( اثبات می گردد1-4اشتراس قضیه )ویر -با توجه به بحث فوق و قضیه استون

(7-4) 

(9-4) 

(8-4) 
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 تطبیقی –گر فازی تخمین. طراحی 3-4

تابع غبرهای کنترل فازی جهت تخمین تطبیقی برمبنای روش –گر فازی تخمینبرای طراحی یک 

زیر را در نظر می ، ابتدا فرض𝜀̅و ضریب تزویج ورودی  𝛿𝑢1 اغتشاشات ناشی از ورودیخطی و نامعلوم 

 گیریم:

های حرکتی با توجه به رفتار و تاثیر متفاوت آن در هر کدام از محور 𝛿𝑢1خطی تخمین تابع غیر. 1فرض

،𝑥, 𝑦  محور و به صورت به صورت مستقل و جداگانه در هر𝛿𝑢1𝑥  و𝛿𝑢1𝑦 همینباید انجام گیرد. به

از سطر چهارم  𝛿𝑢1𝑦( و برای تخمین  12-2از سطر دوم معادله حرکتی )  𝛿𝑢1𝑥برای تخمین  جهت

نترل تطبیقی های کشگیری روکارکنیم. این کار، امری معمول و اغلب مورد استفاده در بهآن استفاده می

 .]40[- ]32[در سیستم است

 زیر تخمین زده شود: (، به صورت 3-4مبنای )بر تواند به وسیله تابع فازی می 𝛿𝑢1 .2فرض

 

(10-4) 

 

�̂�𝑢1 𝑥که در آن  = [�̂�𝑢1 𝑥1 , … , �̂�𝑢1 𝑥𝑛]
𝑇    و�̂�𝑢1 𝑥 = [�̂�𝑢1 𝑥1 , … , �̂�𝑢1 𝑥𝑛]

𝑇
های متشکل از بردار،  

ξهای قابل تنظیم هستند. همچنین پارامتر = [𝜉1(𝑢1. 𝑢2). … . 𝜉𝑛(𝑢1. 𝑢2)]
𝑇  نیز بردار حاوی

,𝑢1های به ورودیتوابع وابسته  𝑢2 .شویم که:( متوجه می10-4( و )3-4با مقایسه روابط )است 

�̂�𝑢𝑖 = �̅�𝑖
𝑙 

 

�̂�𝑢1𝑥 = �̂�𝑢1 𝑥
𝑇
𝜉 

�̂�𝑢1𝑦 = �̂�𝑢1 𝑦
𝑇
𝜉 

(11-4) 

(12-4) 
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𝜉𝑖(∙) =  

[∏ 𝑒𝑥𝑝 (− (
𝑥𝑖 − �̅�𝑖

𝑙

2𝜎𝑖2
)
2

) 𝑛
𝑖=1 ]

∑ [∏ 𝑒𝑥𝑝 (−(
𝑥𝑖 − �̅�𝑖

𝑙

2𝜎𝑖2
)
2

) 𝑛
𝑖=1 ]𝑀

𝑙=1

 

.𝜎فازی است و  ییک تابع پایه 𝜉دانیم که البته از قبل می �̅�𝑖 ای انتخابی مناسب هستند.هنیز ثابت   

اند، اما اغتشاشات شده گرفته( فقط اغتشاشات وابسته به ورودی درنظر2-12چه در معادله حرکتی )اگر

,𝑥های حالت ناشی از متغیر 𝑦, 𝜃 ( با بسط 10-4توانند در رابطه )نیز می𝜉(𝑢1. 𝑢2)  به

𝜉(𝑢1, 𝑢2, 𝑥, 𝑦, 𝜃) ن کار معادله حرکتی و روشی که برای کنترل آن استفاده درنظرگرفته شوند. ای

   های حالت نیز وابسته هستند.ها به متغیرنماید. زیرا ورودیترمیرا به شرایط واقعی نزدیککنیم می

 با تعری  بردار پارامتر بهینه به صورت زیر:

𝑘𝑢1 = 𝑎𝑟𝑔  𝑚𝑖𝑛𝑘𝑢1 𝑥
∗∈𝑀𝑢1

[𝑠𝑢𝑝𝑢1.2|𝛿𝑢1 − 𝛿𝑢1 𝑥(𝑘𝑢1 𝑥
∗)|] 

𝑘𝑢1 = 𝑎𝑟𝑔  𝑚𝑖𝑛𝑘𝑢1 𝑦
∗∈𝑀𝑢1

[𝑠𝑢𝑝𝑢1.2 |𝛿𝑢1 − 𝛿𝑢1 𝑦(𝑘𝑢1 𝑦
∗)|] 

𝑀𝑢1به شکل  1یک ناحیه محدب 𝑀𝑢1که در آن  = {𝑘𝑢1| |𝑘𝑢1| < 𝑚𝑢1}   که در آن𝑚𝑢1  یک ثابت

 هستند. 𝛿𝑢1ها بهترین تقریب 𝛿𝑢1𝑦(𝑘𝑢1)و  𝛿𝑢1𝑥(𝑘𝑢1)مثبت است، 

 گردد:بنابراین کمترین میزان خطای تخمین که به صورت زیر تعری  می

𝜀𝑢1 𝑥 = 𝛿𝑢1 − �̂�𝑢1 𝑥(𝑘
∗
𝑢1 ), 𝜀𝑢1 𝑦 = 𝛿𝑢1 − �̂�𝑢1 𝑦(𝑘

∗
𝑢1 ) 

|𝜀𝑢1 𝑥,𝑦|تواند می ≤ 𝜀𝑢𝑚𝑎𝑥  .می توان را محقق کند و به اندازه کافی کوچک باشد𝜀𝑢𝑚𝑎𝑥  را با افزایش

 امکان کاهش داد. معقول و مناسب قوانین فازی تا حد

                                                           

 1convex region 

(13-4) 

(14-4) 

(15-4) 
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نیز نامعلوم است. در صورت در  𝜀𝑢𝑚𝑎𝑥،کاملا واضح است که   𝛿𝑢1 با توجه به فرض نامعلوم بودن

بیقی تط -گر فازیتخمینتوان آن را نیز به کمک ، می𝜀𝑢𝑚𝑎𝑥دسترس بودن دانش و اطلاعات مناسب از 

 آورد. دستتخمین زد و به

( رویت12-2ا توجه به مطالب عنوان شده تاکنون، بر مبنای سطر دوم و چهارم معادله حرکتی )حال و ب

 گردد:گر فازی تطبیقی به صورت زیر طراحی می

 

 :که در آن

𝜑�̇�2 , 𝜑�̇�2  تخمینی از�̇�2, �̇�2  ( هستند و 12-2بوده در معادله )𝛾 >  گر است.تخمینبهره تطبیقی  0

 همچنین:

𝜁𝑥𝜔 = 𝜁𝑥 − 𝑑𝜔𝑠𝑎𝑡 (
𝜁𝑥
𝑑𝜔
⁄ ) 

𝜁𝑦𝜔 = 𝜁𝑦 − 𝑑𝜔𝑠𝑎𝑡 (
𝜁𝑦
𝑑𝜔
⁄ ) 

پهنای ناحیه مرده   𝑑𝜔و  2تابع اشباع است 𝑠𝑎𝑡هستند.  1خطاهای تخمین سرعت به ناحیه مرده رفته

𝜁𝑥است.  = 𝑥2 − 𝜑𝑥2  و𝜁𝑦 = 𝑦2 − 𝜑𝑦2 باشند.نیز خطاهای تخمین سرعت خالص می 

,𝜀̅̂همچنین  𝜀�̂�𝑚𝑎𝑥 های مربوا به ضریب تزویج نیز تخمین𝜀̅ گر فازی و حداکثر خطای تخمین تقریب

(، قوانین تطبیقی برای 16-4هستند. جهت تکمیل معادله )( 15-4در معادله )  𝛿𝑢1 𝑥.𝑦تخمین  برای

,𝜀̅̂های پارامترتنظیم  𝜀�̂�𝑚𝑎𝑥 , �̂�𝑢1 𝑥 , �̂�𝑢1 𝑦  گردند: تعری  میبدین صورت 

 

                                                           

 1deadzoned velocity estimation error 

 2saturation function 

[
𝜑�̇�2
𝜑�̇�2

] =

[
 
 
 −(𝑢1 + 𝛿𝑢1 𝑥)𝑠𝑖𝑛𝜃 + 𝜀̅̂𝑢2𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝛾𝜁𝑥𝜔 + 2𝜀�̂�𝑚𝑎𝑥 ⋅ 𝑠𝑎𝑡(

𝜁𝑥𝜔
𝑑𝜔
)

(𝑢1 + 𝛿𝑢1 𝑦) 𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝜀̅̂𝑢2𝑠𝑖𝑛𝜃 − 1 + 𝛾𝜁𝑦𝜔 + 2𝜀�̂�𝑚𝑎𝑥 ⋅ 𝑠𝑎𝑡(
𝜁𝑦𝜔

𝑑𝜔
)
]
 
 
 

 
(16-4) 

(17-4) 

(18-4) 
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𝛾𝑢1ها که در آن , 𝛾𝜀 , 𝛾𝜀𝑚𝑎𝑥 [41[]10]های تطبیق هستندبهره. 

 ی می گردد.مرده بردن آن در دو بخش بعدی بررستخمین و به ناحیهدلیل استفاده از خطای

 

 . ناحیه مرده4-4

عبارتی گردد که خروجی سیستم در آن دامنه صفر است و بهای از ورودی اطلاق میناحیه مرده به دامنه

 ورودی باید از این ناحیه گذر کند تا سیستم خروجی داشته باشد.

 و داشته باشیم: 𝑢(𝑘)و خروجی آن  𝑣(𝑘)طور مثال اگر ورودی سیستمی به

     𝑢(𝑘) =    

𝑣(𝑘) − 𝑐𝑙 ; 𝑣(𝑘) < 𝑐𝑙
0 ; 𝑐𝑙 < 𝑣(𝑘) < 𝑐𝑟

𝑣(𝑘) − 𝑐𝑟 ; 𝑣(𝑘) > 𝑐𝑟

   

 

, 𝑐𝑙)به بازه  𝑐𝑟) ( مشخص است و در شکل 23-4طور که از رابطه )گردد. همانناحیه مرده اطلاق می

 صفر است.کنیم، خروجی این سیستم در این ناحیه ( مشاهده می4-2)

 

�̇̂�𝑢1 𝑥 = 𝛾𝑢1𝜁𝑥𝜔𝜉(−𝑠𝑖𝑛𝜃) 

�̇̂�𝑢1 𝑦 = 𝛾𝑢1𝜁𝑦𝜔𝜉(cos𝜃) 

 

𝜀 ̅̂̇ = 𝛾𝜀(𝜁𝑥𝜔𝑢2𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝜁𝑦𝜔𝑢2sinθ) 

𝜀̂�̇�𝑚𝑎𝑥 = 2𝛾𝜀𝑚𝑎𝑥(|𝜁𝑥𝜔| + |𝜁𝑦𝜔|) 

(19-4) 

(20-4) 

 

(21-4) 

(22-4) 

(23-4) 
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  گرتخمیندن شمرده و کمک به مقاوم . ناحیه1-4-4

کردن سیستم در مواجهه با یک نویز محدود، یک  2بردن خطای تخمین جهت مقاوم 1مردهایده به ناحیه

ها و جلوگیری از ناپایداری گرها نیز برای اجتناب از انحراف پارامترتخمینایده نسبتا قدیمی است. در 

ها روش ناحیه مرده آن ترینن روش برای اصلاح قانون تطبیق پارامتر وجود دارد. سادهگر، چندیتخمین

 شود.خاطر سادگی و موثر بودن آن، اغلب از آن استفاده میاست. به

و آشفتگی است.  3این روش بر اساس این مشاهده است که خطاهای تخمین کوچک، اغلب شامل نویز 

 [28]عبارتی نویز خاموش کرد.واجهه با خطاهای کوچک و بهلذا بایستی عملکرد تطبیق را در م

 

 

 گیرد:مرده به سه دلیل مورد استفاده قرار میناحیه

 که خطای تخمین از یک محدوده کمتر شدن پارامترها و متغیرهای حالت سیستم زمانیهنگاماز به

 بخشد.ود میکند و با این کار انرژی و حافظه سیستم را بهبشود، جلوگیری میمی

 کند.دهد و به مقاوم شدن سیستم کمک میرا تا حد امکان کاهش می 4تاثیر نویز و بایاس 

 بخشد.سرعت تخمین را بهبود می 

                                                           

 1deadzone 

 2Robust 

 3noise 

 4Baias 

 (. نمایش ناحیه مرده در یک سیستم2-4شکل )
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تری بزرگ مرده باید کرانشده، ناحیهالبته  کر این نکته ضروری است که اعمال تمامی مزایای عنوان

 [.42سبت به نویز و آشفتگی داشته باشد]ن

 گر. استفاده از ناحیه مرده در رویت2-4-4

و نویزهای محدود در مسیر تخمین پارامترها  1هامرده برای غلبه بر عدم قطعیتدر استفاده از ناحیه

استفاده شود. اما استفاده از تابع استاندارد علامت و یا حتی  2گر، از تابع استاندارد علامتتخمینوسیله به

شود. در حالت می  3ایجاد ناپیوستگی ناشی از کلیدزنیدلیل زش سیستم بهمرده کامل باعث لرناحیه

گردد و همچنین های کنترلی زیادی میی فعالیتکلی این لرزش بسیار نامطلوب است. زیرا دربرگیرنده

سازی را تحریک کند. برای نظرشده در هنگام مدلبالای صرفهای فرکانسممکن است دینامیک

ها و همچنین استفاده از مزایای ناحیه مرده در تخمین پارامتر و  بهبود عملکرد رزشجلوگیری از این ل

( این کار انجام 18-4( و )17-4(، )16-4) طور که در روابطگر، استفاده از تابع اشباع است. همانتخمین

 است.شده

قدار خاصی رودی از مگردد که در صورت بیشتر و یا کمترشدن اندازه وتابع اشباع، به تابعی اطلاق می

که اندازه دیگر تابع اشباع زمانیعبارتکند. بههای بالای و پایین مشخصی اعمال میبه خروجی کران

ی کمتر باشد، افزایش آن، اغلب به صورت تناسبی، موجب افزایش خروج ورودی از سطح مقررشده

خروجی  تر آن، افزایش کمی دررسد، افزایش بیشکه ورودی به سطح مقررشده میشود؛ اما هنگامیمی

  .[28]کندکند و یا افزایشی در خروجی ایجاد نمیایجاد می

 (،        16-4معادلات ) علامت استاندارد، تابع اشباع استفاده شده در ای داشتن رفتاری مشابه با رفتار تابعبر

  گردد:یر تعری  می( به شکل ز18-4( و )4-17)

                                                           

 1uncertainty 

 2sgn function 

 3switching 
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𝑠𝑎𝑡(𝑠 𝜑⁄ ) =    {

1 ; 𝑠 > 𝜑
𝑠
𝜑⁄ ; −𝜑 < 𝑠 < 𝜑

−1 ; 𝑠 < −𝜑

 

توان ( دارند و می24-4در رابطه ) (⋅)𝑠𝑎𝑡چندین تابع ریاضی و فیزیکی هستند که رفتاری مشابه با تابع 

𝑠𝑎𝑡(𝑠آل ها برای مقاصد کنترلی و شناسایی استفاده کرد. اما با مشاهده تابع ایدهاز آن 𝜑⁄ در شکل  (

شویم (، متوجه می4-4با توابع ریاضی و فیزیکی با رفتار مشابه این تابع در شکل)( و مقایسه آن 3-4)

 دارند.  (⋅)𝑠𝑎𝑡آل ترین رفتار را به تابع ایدهنزدیک (∙) 𝑡𝑎𝑛ℎ و (∙) 𝑒𝑟𝑓که توابع 

 

 آل( تابع اشباع ایده3-4شکل)

 

 

 

(24-4) 
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 ( انواع توابع اشباع ریاضی و فیزیکی4-4شکل)

 

 تطبیقی -گر فازیبررسی صحت عملکرد و پایداری تخمین .5-4

( و همچنین 16-4( و در رابطه )3-4شده در بخش )گر فازی تطبیقی طراحیتخمین(. 3-4قضیه )

توانند های تطبیقی مناسب میه(، درصورت انتخاب بهر22-4) -( 19-4قوانین تطبیقی تخمین پارامتر )

𝜁𝑝=[𝜁𝑥 𝜁𝑦]میزان خطای نهایی تخمین تابع اغتشاش،
𝑇

سرعت به طور یکنواخت کاهش داده و به، را به 

قابل  𝑑𝜔محدوده مناسبی برسانند. حداکثر محدوده مجاز برای خطای تخمین با مقداردهی مناسب 

 تنظیم است. 

، به اندازه کافی  𝜀̅̇ورودی نسبت به واحد زمان،  تزویجتی میزان تغییرات ضریبطور خاص، درصوربه

 کوچک و به نوعی ثابت است که داشته باشیم:

𝑙𝑖𝑚
𝑡→∞

|𝜁𝑥(𝑡)|, 𝑙𝑖𝑚
𝑡→∞

|𝜁𝑥(𝑡)| ≤  𝑑𝜔  

ناشی از آن در معادله  ثابت بودن تقریبی ضریب تزویج ورودی، سبب کاهش قابل توجه تاثیر اغتشاشات

 گردد.پذیری بهتر سیستم میحرکتی عمودپرواز و کنترل
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 ، برای سیستم به صورت زیر:𝑉با انتخاب تابع مناسب لیاپانوف اثبات. 

 

 

            (، 19-4(، )18-4(، )17-4(، )16-4(، )15-4(،)14-4(، )13-4که در آن، با استفاده از روابط ) 

 ( داریم:22-4( و )4-21(، )4-20)

𝜁𝑝𝜔 = [
𝜁𝑥𝜔
𝜁𝑦𝜔

] 

�̃�𝑢1𝑥 = 𝑘
∗
𝑢1 − �̂�𝑢1𝑥 

�̃�𝑢1𝑦 = 𝑘
∗
𝑢1 − �̂�𝑢1𝑦 

𝜀̅̃ =  𝜀 ̅ − 𝜀̅̂ 

𝜀�̃�𝑚𝑎𝑥 = 𝜀𝑢𝑚𝑎𝑥 − 𝜀�̂�𝑚𝑎𝑥 

 

|𝜁𝑝𝑖|و با فرض ( 25-4با مشتق گرفتن از تابع لیاپانوف طراحی شده در رابطه ) > 𝑑𝜔 :داریم 

�̇� = 𝜁𝑝𝜔
𝑇 𝜁�̇�𝜔 +

�̃�𝑢1𝑥
𝑇 �̇̃�𝑢1𝑥
𝛾𝑢1

+
�̃�𝑢1𝑦
𝑇 �̇̃�𝑢1𝑦

𝛾𝑢1
+
𝜀̅̃𝜀 ̅̃̇

𝛾𝜀
+
𝜀�̃�𝑚𝑎𝑥𝜀̃�̇�𝑚𝑎𝑥
𝛾𝜀 𝑚𝑎𝑥

 

 

شده در فصل سوم و روابط عنوان گر سرعت طراحیتخمین(، 12-2حال با استفاده از معادله حرکتی )

 شده در این فصل داریم:

 

𝑉 =  𝜁𝑝𝜔
𝑇 𝜁𝑝𝜔 +

�̃�𝑢1𝑥
𝑇 �̃�𝑢1𝑥
2𝛾𝑢1

+
�̃�𝑢1𝑦
𝑇 �̃�𝑢1𝑦

2𝛾𝑢1
+
𝜀̅̃2

2𝛾𝜀
+
𝜀�̃� 𝑚𝑎𝑥
2

2𝛾𝜀 𝑚𝑎𝑥
 (25-4) 

(26-4) 

 

(31-4) 

(27-4) 

 
(28-4) 

 
(29-4) 

 (30-4) 
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�̇� =  𝜁𝑝𝜔 
𝑇 (

[�̂�𝑢1𝑥(𝑘𝑢1) + 𝜀𝑢1𝑥 − �̂�𝑢1𝑥(�̂�𝑢1𝑥)]{−𝑠𝑖𝑛𝜃} + 𝜀̅̃𝑢2 𝑐𝑜𝑠𝜃

[�̂�𝑢1𝑦(𝑘𝑢1) + 𝜀𝑢1𝑦 − �̂�𝑢1𝑦(�̂�𝑢1𝑦)]{𝑐𝑜𝑠𝜃} + 𝜀̅̃𝑢2 𝑠𝑖𝑛𝜃
) 

 

 

 حال داریم:

�̇� = −𝛾𝜁𝑝𝜔
𝑇 𝜁𝑝𝜔 + 𝜁𝑝𝜔

𝑇 (
�̃�𝑢1𝑥
𝑇  𝜉 (−𝑠𝑖𝑛𝜃) + 𝜀̅̃𝑢2 𝑐𝑜𝑠𝜃 

�̃�𝑢1𝑦
𝑇  𝜉 (𝑐𝑜𝑠𝜃) + 𝜀̅̃𝑢2 𝑠𝑖𝑛𝜃

) − 𝜁𝑥𝜔𝜀𝑢1𝑥  𝑠𝑖𝑛𝜃 

 

 شویم که:(، متوجه می33-4با بررسی روابط گفته شده و رابطه )

�̇� ≤  −𝛾𝜁𝑝𝜔
𝑇 𝜁𝑝𝜔 + �̃�𝑢1𝑥

𝑇 [𝜁𝑥𝜔𝜉 (−𝑠𝑖𝑛𝜃) + 
�̇̃�𝑢1𝑥
𝛾𝑢1

 ]

+ �̃�𝑢1𝑦
𝑇 [𝜁𝑦𝜔𝜉 (𝑐𝑜𝑠𝜃) + 

�̇̃�𝑢1𝑦
𝛾𝑢1

 ]

+ 𝜀 ̃̅ (𝜁𝑥𝜔𝑢2 𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝜁𝑦𝜔𝑢2 𝑠𝑖𝑛𝜃 −
𝜀̅̂̇

𝛾𝜀
) +

𝜀̅̃𝜀 ̅̃̇

𝛾𝜀

+ 𝜀�̃� 𝑚𝑎𝑥 [2(|𝜁𝑥𝜔| + |𝜁𝑦𝜔|) +
𝜀̃�̇� 𝑚𝑎𝑥
𝛾𝜀

] 

 

𝛾𝜁𝑝𝜔−که سمت راست این رابطه برابر است با :   
𝑇 𝜁𝑝𝜔 +

�̃̅� �̇̅�

𝛾𝜀
 

+𝜁𝑝𝜔
𝑇  (

−𝛾𝜁𝑥𝜔 + �̃�2 − 2𝜀�̂� 𝑚𝑎𝑥𝑠𝑔𝑛(𝜁𝑥𝜔)

−𝛾𝜁𝑦𝜔 + �̃�2 − 2𝜀�̂� 𝑚𝑎𝑥𝑠𝑔𝑛(𝜁𝑦𝜔)
)                   

                  

  + 
�̃�𝑢1𝑥
𝑇 �̇̃�𝑢1𝑥
𝛾𝑢1

+
�̃�𝑢1𝑦
𝑇 �̇̃�𝑢1𝑦

𝛾𝑢1
+
𝜀̅̃𝜀 ̅̃̇

𝛾𝜀
+
𝜀�̃�𝑚𝑎𝑥𝜀̃�̇�𝑚𝑎𝑥
𝛾𝜀 𝑚𝑎𝑥

 (32-4) 

+𝜁𝑦𝜔𝜀𝑢1𝑦 𝑐𝑜𝑠𝜃 + 2(|𝜁𝑥𝜔| + |𝜁𝑦𝜔|) 𝜀�̂� 𝑚𝑎𝑥 + + 
�̃�𝑢1𝑥
𝑇 �̇̃�𝑢1𝑥
𝛾𝑢1

+
�̃�𝑢1𝑦
𝑇 �̇̃�𝑢1𝑦

𝛾𝑢1
 

+
𝜀̅̃𝜀 ̅̃̇

𝛾𝜀
+
𝜀�̃�𝑚𝑎𝑥𝜀̃�̇�𝑚𝑎𝑥
𝛾𝜀 𝑚𝑎𝑥

 (33-4) 

(34-4) 
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 پس:

�̇�  ≤ −𝛾𝜁𝑝𝜔
𝑇 𝜁𝑝𝜔 +

𝜀̅̃ 𝜀 ̅̇

𝛾𝜀
  

که میزان تغییرات ضریب تزویج ورودی به اندازه کافی کم طور که در ابتدا عنوان شد؛ در صورتیهمان

 باشد:

�̇�  ≤ −𝛾𝜁𝑝𝜔
𝑇 𝜁𝑝𝜔 

 ند:ک( ایجاب می36-4که رابطه )

lim
𝑡→∞

|𝜁𝑥(𝑡)|, lim
𝑡→∞

|𝜁𝑥(𝑡)| ≤  𝑑𝜔  

 گردد.تطبیقی اثبات می -گر فازیتخمینپس پایداری و صحت عملکرد 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(35-4) 

(36-4) 
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 فصل پنجم

 تطبیقی ردیاب -کننده فازیطراحی کنترل
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 . مقدمه 1-5

طور که در فصل اول بدان اشاره کردیم؛ طراحی مسیر مناسب و ایمن برای مسیر حرکتی یک همان

ای بسیار مهم در صنعت هوایی مربوا به اپیمای عمودپرواز و ردیابی این جسم هوایی از آن، مسئلههو

نظران این ای که البته در سالیان اخیر، مورد مناقشه بسیار میان صاحباین جسم پرنده است. مسئله

 حوزه بوده است.

کننده مناسب، جامع و البته نترلبا توجه به آیرودینامیک بسیار پیچیده این جسم پرنده، طراحی یک ک

سازی، که توانایی پایدارسازی معادله حرکتی هواپیمای عمودپرواز و وادار کردن آن به ردیابی قابل پیاده

تک اجزای معادله مسیر مناسب انتخابی را داشته باشد، دقت فراوان و دید بسیار کاملی را نسبت به تک

گر غیرخطی لیاپانوف مبنا شده توسط رویتزدهار سرعت تخمینطلبد. تاکنون و با کمک برد( می12-2)

ایم به دید شده در فصل چهارم، توانستهتطبیقی طراحی -گر فازیتخمینشده در فصل سوم و طراحی

 ( دست پیدا کنیم.12-2نسبتا کاملی از اجزای تشکیل دهنده معادله )

ستقیم، نیاز به دانش سیستمی کافی جهت تطبیقی غیرم -(، در کنترل فازی5-1با استناد به بخش )

 تطبیقی جامع برای سیستم داریم.  -کننده فازیطراحی یک کنترل

شده مذکور و البته طراحی گرو تخمین گردو رویتهر های ؛ با ترکیب توناییتوان به جرات ا عان کردمی

تطبیقی را پیدا  -فازی کنندهدانش قبلی از سیستم، دید کامل و لازم برای قدم اول طراحی کنترل

 ایم.کرده

𝑋2آمده از بردار سرعت، دستدر این فصل با استفاده از اطلاعات به = [𝑥2, 𝑦2, 𝜃2]
𝑇  ضریب تزویج ،

  ، و همچنین با کمک پسخورد خروجی سیستم،                 𝛿𝑢1,2و توابع اغتشاش ناشی از آن،  𝜀̅متغیر در ورودی، 

𝑌 = [𝑥1, 𝑦1]
𝑇 تطبیقی غیرمستقیم بر اساس معادله حرکتی هواپیمای  -کننده فازی، یک کنترل

 ای توانایی پایدارسازی خروجی سیستم و وادار کردن کنندهعمودپرواز طراحی خواهیم کرد. کنترل
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ابی مسیر مناسب را داشته باشد. به علاوه، قادر به بهبود پایداری داخلی هواپیمای عمودپرواز به ردی

 ، نیز باشد.𝜃سیستم، 

 . معادله حرکتی مرجع عمودپرواز2-5

 (، نشان دادیم معادله حرکتی هواپیمای عموپرواز به صورت زیر است: 6-2( در بخش )12-2در معادله )

ضریب تزویج ورودی و اغتشاشات ناشی از آن، معادله ( و با حذف 12-2با استناد به معادله حرکتی )

𝑈𝑟های مرجع حرکتی مرجع هواپیمای عمودپرواز با ورودی = [𝑢1𝑟 . 𝑢2𝑟]
𝑇  و زاویه مرجع𝜃𝑟 صورت به

 [44[]10] گردد:زیر تعری  می

 

(1-5) 

 

 تطبیقی  -کننده فازی. طراحی کنترل3-5

چند  -کننده برای این سیستم باید درنظر بگیریم، چند ورودیکنترل ای که در طراحیاولین نکته

تطبیقی استفاده کنیم  -های کنترل فازیخروجی بودن آن است. به همین دلیل باید از آن دسته روش

زمان بررسی ها پایداری و ردیابی چند ورودی مرجع توسط چند حالت سیستم به صورت همکه در آن

های سیستم ( بدان اشاره شد، خروجی12-2( و در معادله حرکتی )1-5بخش ) طور درگردد. همانمی

(

 
 
 
 

�̇�1
�̇�2
�̇�1
�̇�2
�̇�1
�̇�2)

 
 
 
 

    =     

(

 
 
 

𝑥2
−{𝑢1 + 𝛿𝑢1} 𝑠𝑖𝑛(𝜃) + 𝜀�̅�2𝑐𝑜𝑠 (𝜃)

𝑦2
{𝑢1 + 𝛿𝑢1} 𝑐𝑜𝑠(𝜃) + 𝜀�̅�2sin (𝜃) − 1

𝜃2
𝑢2 )

 
 
 

 

 

(

 
 
 
 

�̇�1 𝑟
�̇�2𝑟
�̇�1𝑟
�̇�2𝑟
�̇�1𝑟
�̇�2𝑟)

 
 
 
 

    =     

(

 
 
 

𝑥2 𝑟
−𝑢1𝑟 𝑠𝑖𝑛(𝜃𝑟)

𝑦2𝑟
𝑢1𝑟 𝑐𝑜𝑠(𝜃𝑟) − 1

𝜃2𝑟
𝑢2𝑟 )
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𝑌 = [𝑥1, 𝑦1]
𝑇  هستند. همچنین متغیر حالت داخلی سیستم نیز𝜃 توان گفت عبارت دیگر میاست. به

 که زاویه غلتش، دینامیک داخلی سیستم است.

ها در سیستم به گردد که رفتار آنمی دینامیک داخلی به بخشی از متغیرهای حالت سیستم اطلاق

گردد، اما بر روی رفتار سیستم تاثیرگذار هستند. پایداری این صورت مستقیم در خروجی راهر نمی

 گویند.دسته از متغیرهای حالت سیستم را پایداری داخلی می

نظر گرفتن معادله ( و با در 6-3گر سرعت )با تعری  خطاهای ردیابی زیر با کمک نتایج حاصل از رویت

 کنیم.کننده مناسب و جامع برای این سیستم را طراحی میخطای جدید، در چند گام کنترل

𝑥𝑒 = 𝑥1 − 𝑥𝑟 = 𝑥 − 𝑥𝑟   

 𝑦𝑒 = 𝑦1 − 𝑦𝑟 = 𝑦 − 𝑦𝑟    

�̇�𝑒 = 𝑥2 − �̇�𝑟 = 𝑥2 + �̃�2 − �̇�𝑟 

�̇�𝑒 = 𝑦2 − �̇�𝑟 = �̂�2 + �̃�2 − �̇�𝑟 

 کنیم:ها را به شکل زیر تعری  می. معادله حرکتی خروجیگام اول

     �̈� =  −𝛿𝑢1 𝑠𝑖𝑛𝜃 − 𝑢1 𝑠𝑖𝑛𝜃 + 𝜀�̅�2 𝑐𝑜𝑠𝜃 

    �̈� =   𝛿𝑢1 𝑐𝑜𝑠𝜃 − 1 + 𝑢1 𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝜀�̅�2 𝑠𝑖𝑛𝜃  

 ( به صورت یک عبارت ماتریسی واحد داریم:7-5( و )6-5با بازنویسی معادلات ) 

[
�̈�
�̈�
]  =  [

−𝛿𝑢1 𝑠𝑖𝑛𝜃
 𝛿𝑢1 𝑐𝑜𝑠𝜃 − 1

] + [
−𝑠𝑖𝑛𝜃 𝜀 ̅𝑐𝑜𝑠𝜃
𝑐𝑜𝑠𝜃 𝜀 ̅𝑠𝑖𝑛𝜃

] [
𝑢1
𝑢2
] 

 که در آن:

𝐹 = [
−𝛿𝑢1 𝑠𝑖𝑛𝜃
 𝛿𝑢1 𝑐𝑜𝑠𝜃 − 1

]   

(2-5) 

(3-5) 

(4-5) 

(5-5) 

(6-5) 

(7-5) 

(8-5) 

(9-5) 
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𝐺 = [
−𝑠𝑖𝑛𝜃 𝜀 ̅𝑐𝑜𝑠𝜃
𝑐𝑜𝑠𝜃 𝜀 ̅𝑠𝑖𝑛𝜃

] 

( را 10-5( و )9-5که توابع اصلی اغتشاش و ضریب تزویج را در اختیار نداریم، روابط )با توجه به این

 : کنیمیصورت زیر تعری  م( و به16-4تطبیقی ) –فازی  گرتخمینوسیله ها بههای آنبراساس تخمین

�̂� = [
−�̂�𝑢1𝑥 𝑠𝑖𝑛𝜃

�̂�𝑢1𝑦 𝑐𝑜𝑠𝜃 − 1
]  

�̂� = [−𝑠𝑖𝑛𝜃 𝜀̅̂ 𝑐𝑜𝑠𝜃
𝑐𝑜𝑠𝜃 𝜀̅̂ 𝑠𝑖𝑛𝜃

] 

 کنیم:( خطاهای فیلترشده زیر را تعری  می12-5) -(2-5در این مرحله با استفاده از روابط )گام دوم. 

  
𝑠1 = (

𝑑

𝑑𝑡
+ 𝜆1) 𝑥𝑒 ; 𝜆1 > 0

𝑠2 = (
𝑑

𝑑𝑡
+ 𝜆2) 𝑦𝑒 ; 𝜆2 > 0

   

𝑥𝑒که کاملا مشخص است درصورتی , 𝑦𝑒 → 𝑠1,2گاه آن 0 → 0  . 

𝑆  برداربا تعری  یک  = [𝑠1 𝑠2]
𝑇 :و با مشتق گرفتن از آن داریم 

�̇� =  [
𝑣1
𝑣2
] − �̂� − �̂� [

𝑢1
𝑢2
]  

 در آن: که

𝑣1 = �̈�𝑟 + 𝛽1�̇�𝑒 ; 𝛽1 > 0
𝑣2 = �̈�𝑟 + 𝛽2�̇�𝑒 ; 𝛽2 > 0

 

𝛽𝑗 = 
1

(2 − 𝑗)! (𝑗 − 1)!
 𝜆𝑗  ;  𝑗 = 1.2 

(10-5) 

(11-5) 

(12-5) 

(13-5) 

(14-5) 

(15-5) 

(16-5) 

(17-5) 

(18-5) 
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های بعد ؛ با برای کاهش خطای خروجی سیستم به اندازه مناسب و قابل قبول برای گام گام سوم.

کننده اولیه تطبیقی، کنترل -گر فازیگر غیرخطی سرعت و رویتاز رویت استناد به نتایج بدست آمده

 کنیم:طراحی می �̂�بودن ماتریس  1(  و با توجه به غیرتکین5-18) -(5-11زیر را با کمک روابط )

 

𝑈𝑐 = �̂�
−1( −�̂� + 𝑉 + 𝐾0𝑆 ) 

 :که در آن 

 𝑉 = [
𝑣1
𝑣2
] 

𝐾0 = 𝐾0 [
1 0
0 1

] ; 𝐾0 > 0  

 کننده اولیه است.بهره کنترلی برای این کنترل 𝐾0که 

 :[45]( داریم19-5( و )15-5با استفاده از )

�̇� =  −𝐾0𝑆 

 :[45]کندکه با انتخاب تابع بهره کنترلی مناسب ایجاب می

𝑙𝑖𝑚
𝑡→∞

𝑠𝑖 → 0       .    𝑙𝑖𝑚
𝑡→∞

𝑥𝑒 , �̇�𝑒 → 0    .           𝑙𝑖𝑚
𝑡→∞

𝑦𝑒 , �̇�𝑒 → 0 

شود. زیرا بهره کنترلی اما این نتیجه به علت استفاده از نتایج تقریبی و بهره کنترلی محدود حاصل نمی

بزرگ باعث ناپایداری سیستم شده و بهره کنترلی کوچک نیز توانایی فائق آمدن بر مشکلات ناشی از 

عدم تونایی در غلبه بر ، کنندهاین کنترل ضع را ندارد. بزرگترین ر مرجع تقریب و ردیابی سریع مسی

شود که جسم پرنده مسبب آن میاین کاستی ( است.  Jحول محور چرخش )   VTOLگشتاور لختی 

 عبارت دیگر:توانایی ردیابی مسیر مرجع را در این محور نداشته باشد.به

lim
𝑡→∞

𝑥𝑒  ≫ 0 

(20-5) 

(19-5) 

(21-5) 
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( 5-5( و )4-5خطا در روابط ) ، کاهش( 19-5کننده طراحی شده در رابطه )اما مزیت طراحی کنترل

 𝑈𝐶کننده که آن را به بیان بهتر این کنترل کننده است.برای گام بعدی طراحی کنترل به میزان مناسب

 نیست.نامیم، برای سیستم لازم است اما کافی می

( معادلات خطای سیستم 1-5( و معادله حرکتی مرجع )12-2با مراجعه به معادله حرکتی )گام چهارم. 

 دهیم:تشکیل می ]46[را با استناد به 

[
�̈�𝑒
�̈�𝑒
] =  [

−(𝑢1 + �̂�𝑢1𝑥) 𝑠𝑖𝑛𝜃 + 𝜀̅̂𝑢2 𝑐𝑜𝑠𝜃 − �̈�𝑟

(𝑢1 + �̂�𝑢1𝑦)𝑐𝑜𝑠𝜃 − 1 + 𝜀̅̂𝑢2 𝑠𝑖𝑛𝜃 − �̈�𝑟
]                               

 ( داریم:12-2( برای سطر پنجم و ششم رابطه )21-5با استفاده از رابطه )

 

 

�̇�𝑒(  به سیستم، 19-5شده در )طراحی  𝑈𝑐کننده طور که عنوان شد، با اعمال کنترلهمان . �̇�𝑒  بسیار

( دارند، این مقادیر کوچک، بیش 0.1ها در توابع سینوسی که مقداری بین )د. با ضرب آنشونکوچک می

های . با استفاده از این فرض و معادلهنظر کردها صرفتوان از آنکه میطوریبه گردداز پیش کوچک می

 ( داریم:22-5)( و   12-2)

�̈� =  𝑠𝑖𝑛𝜃 + �̈�𝑟cosθ + �̈�𝑟𝑠𝑖𝑛𝜃 =  𝑢𝑠2 

 ( نیز داریم:22-5( در رابطه )24-5ا قراردادن )ب

𝑢𝑠1 = −�̂�𝑢1 + 𝜀̅̂𝑢2 + �̈�𝑟 + �̈�𝑟 

 

(22-5) 

(23-5) 

�̈� =
1

𝜀̅̂
 [(�̇� + �̇�𝑒  𝑐𝑜𝑠𝜃 + �̇�𝑒  𝑠𝑖𝑛𝜃)(�̇�𝑒  𝑠𝑖𝑛𝜃 − �̇�𝑒  𝑐𝑜𝑠𝜃)]

+ 𝑠𝑖𝑛𝜃 + �̈�𝑟cosθ + �̈�𝑟𝑠𝑖𝑛𝜃 

 

 

 

(24-5) 

(25-5) 
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𝑈𝑠( را 25-5( و )24-5های طراحی شده در )کنندهکنترل بردار = [𝑢𝑠1 𝑢𝑠2 ]
𝑇

 نامیم. می 

( و اعمال ملاحظات 24-5بطه )گیری مناسب از راال، نیز با انتگر𝜃در مورد دینامیک داخلی سیستم، 

های کنترلی، شاید باعث ردیابی رسیم. البته شایان  کر است که این ورودیلازم در آن به نتایج خوبی می

 بخشد. نگردد، اما پایداری داخلی سیستم را به طرز محسوسی بهبود می 𝜃𝑟از  𝜃کامل 

( به صورت 25-5( و )24-5(، )19-5ا استفاده از روابط )دله حرکتی بکننده کامل معاکنترل گام پنجم.

 گردد:زیر طراحی می

𝑈 = 𝑈𝑐 + 𝑈𝑠 

 کنیم:را برای سیستم به صورت زیر انتخاب می 𝑉تابع لیاپانوف   اثبات عملکرد گام سوم.

𝑉 = 1 2⁄ 𝑆𝑇𝑆 > 0 

 ( داریم:27-5با مشتق گرفتن از رابطه )

�̇� =  𝑆𝑇�̇� 

 [45]( در گام سوم داریم:20-5با استناد به رابطه )

�̇� = −𝑆𝑇𝐾0𝑆 < 0 

کنند. البته به دلایلی که در گام ( پایداری سیستم کنترلی اولیه را اثبات می29-5( و )27-5روابط )

ا کننده توانایی ارضای تمامی شرایط مورد نظر ما رسوم در مورد آن صحبت شد، این ماتریس کنترل

 کننده گشتیم.نداشت و ناچار به طراحی بخش دوم سیستم کنترل

 

 

 

(26-5) 

(27-5) 

(28-5) 

(29-5) 
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 فصل ششم

 سازی و نتایج عددیشبیه
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 . مقدمه1-6

در مسیر کنترل یک فرآیند باید چندین مرحله را طی کرد. مرحله اول، کسب اطلاعات لازم از رفتار 

اطلاعات و دانش  سازی ریاضی از سیستم این فرآیند براساسفرآیند مورد بحث است. مرحله دوم مدل

کننده مناسب برای فرآیند شده است. مرحله سوم این مسیر نیز، طراحی یک سیستم کنترل کسب

موردنظر است. این طراحی براساس یک نقطه تنظیم و یا یک مسیر مرجع مناسب باید انجام گیرد. اما 

نده برای یک فرآیند، کنترین بخش طراحی کنترلحال سختترین و در عینترین، جذاببدون شک مهم

های سازی متعدد و متنوع، ابتدا طراحیافزارهای شبیهکمک نرمسازی آن در عمل است. امروزه و بهپیاده

دهی مورد انتظار، سیستم سازی کرده و سپس در صورت تصدیق عملکرد و جوابشده را شبیهانجام

سازی سیستم چهارم مسیر کنترل شبیه توان ا عان نمود که مرحلهگردد. پس میسازی عملی میپیاده

های مختل  آن است. در این فصل براساس نتایج عددی، میزان صحت و بررسی نتایج عملی قسمت

تطبیقی  -کننده فازیتطبیقی و کنترل -فازی گرتخمینگر غیرخطی سرعت، های رویتعملکرد سیستم

و به نوعی مرحله چهارم در مسیر کنترل های سوم، چهارم و پنجم را بررسی کرده شده در فصلطراحی

 کنیم.یک فرآیند را طی می

 گر غیرخطی سرعترویت کردکار تحلیل. 2-6

های دوم و سوم عنوان شد، میزان ضریب تزویج ورودی سیستم هواپیمای طور که در فصلهمان

ر ورودی عمودپرواز با سرعت آن نسبت مستقیم دارد. همچنین این ضریب تزویج مسبب اغتشاشات د

گردد. از همین روی؛ بردار سرعت در شرایط عملی در پیشرانه و گشتاور غلتشی این جسم پرنده می

                 گرزیرا طراحی تخمینگر برای تخمین آن استفاده کرد. دسترس نیست و باید از یک رویت

واز از مرتبه دو بوده و تطبیقی نیز براساس بردار سرعت است. همچنین معادله حرکتی عمودپر -فازی

 کننده نیاز وافری به بردار سرعت آن داریم. برای طراحی کنترل
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 مبنا داریم: -( برای تخمین بردار سرعت به روش لیاپانوف3-6بر اساس رابطه )

 

 

.𝜅𝑠که در آن  𝛼𝑠. 𝛾𝑠 ∈  𝑅
𝜅𝑠𝑖ثابت و مثبت با عناصر  قطری هایماتریس 3×3 . 𝛼𝑠𝑖 . 𝛾𝑠𝑖  بوده و

 گر هستند.های شناسایی در رویتگام

𝑋20=[�̇�0برای تخمین بردار سرعت شرایط اولیه آن را  �̇�0 �̇�0]
𝑇 = [1 1  گیریم.در نظر می [0

�̂�20برای بردار تخمینی سرعت نیز شرایط اولیه را  = [1 1 1]𝑇 ایم.در نظر گرفته 

 های تخمین نیز داریم:در مورد بهره

𝜅𝑠 = [
20 0 0
0 20 0
0 0 30

] 

𝛼𝑠 = [
100 0 0
0 100 0
0 0 60

] 

𝛾𝑠 = [
0.1 0 0
0 0.1 0
0 0 0.01

] 

  

 دهز( صحت عملکرد و نحوه تغییرات بردارهای سرعت اصلی و تخمین3-6( و )2-6(، )1-6های )شکل

مبنا نیز کاملا مشهود  -گر سرعت لیاپانوفدهند. همچنین پایداری سیستم رویتشده را بهتر نشان می

 است.

(1-6) 

 

(2-6) 

 

(3-6) 

�̇̂�2 = −(𝜅𝑠 + 𝛼𝑠)�̂�2 + 𝛾𝑠𝑠𝑔𝑛(�̃�1) + 𝛼𝑠𝜅𝑠�̃�1 
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 𝑥2(. نحوه تخمین و میزان تغییرات بردار سرعت 1-6شکل )

         

 𝑦2(. نحوه تخمین و میزان تغییرات بردار سرعت 2-6شکل )
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 𝜃2(. نحوه تخمین و میزان تغییرات بردار سرعت 3-6شکل )

 

𝑥2سرعت ) غیرخطی گر(. خطای تخمین رویت4-6شکل) − �̂�2(
𝑚

𝑠
)) 
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𝑦2گر غیرخطی سرعت )(. خطای تخمین رویت5-6شکل) − �̂�2(
𝑚

𝑠
)) 

 

𝜃2گر غیرخطی سرعت )(. خطای تخمین رویت6-6شکل) − 𝜃2(
𝑟𝑎𝑑

𝑠
)) 
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 تطبیقی -گر فازیتخمین. بررسی عملکرد 3-6

̅.𝜀منظور تخمین توابع غیرخطیتطبیقی به -گر فازیتخمینردیم، تر اشاره کطور که پیشهمان 𝛿𝑢1 و   

گردد. البته در تطبیقی غیرمستقیم استفاده می -کننده فازیها در طراحی کنترلاستفاده از مقادیر آن

𝜀̅( نیز عنوان کردیم 5-2بخش ) = 𝜀 +
𝛿𝑢2

𝑢2
را نیز  𝜀̅ ،𝛿𝑢2حیح دهد با تخمین ص؛ که این نشان می  

در هرکدام از محورهای  𝛿𝑢1نیز در مورد رفتار و تاثیر متفاوت  (3-4زنیم. در ادامه در بخش )تخمین می

𝑥, 𝑦 صورت دو بردار مستقل و جداگانه در هر محور و تحت پوشش توابع ها را به، آن𝛿𝑢1𝑥 , 𝛿𝑢1𝑦   

 گیریم. درنظر می

 ( داریم:16-4با مراجعه به رابطه )

     کنیم. در بخش ( تعیین می22-4( تا )17-4وسیله روابط )دهنده آن را بهتک اجزای تشکیلکه تک

,𝜁𝑥( نیز اثبات کردیم اگر 4-5) 𝜁𝑦 ≤ 𝑑𝜔 گاه رابطه و همچنین مشتق ضریب تزویج کوچک باشد؛ آن

 [43[]10یح است. ]بوا به تک تک اجزای آن صحهای مربالا برقرار بوده و تخمین

 کنیم.رسی میاین مسئله را در ادامه بر

 . مقدار تابع تزویج ورودی1-3-6

 ( عنوان شد:5-2در مورد ضریب تزویج ورودی در رابطه )

𝜀 =  
𝐽 𝑡𝑎𝑛 (𝜐)

𝑚𝑔𝑙
 

[
𝜑�̇�2
𝜑�̇�2

] =

[
 
 
 −(𝑢1 + �̂�𝑢1 𝑥)𝑠𝑖𝑛𝜃 + 𝜀̅

̂𝑢2𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝛾𝜁𝑥𝜔 + 2𝜀�̂�𝑚𝑎𝑥 ⋅ 𝑠𝑎𝑡(
𝜁𝑥𝜔
𝑑𝜔
)

(𝑢1 + �̂�𝑢1 𝑦) 𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝜀̅
̂𝑢2𝑠𝑖𝑛𝜃 − 1 + 𝛾𝜁𝑦𝜔 + 2𝜀�̂�𝑚𝑎𝑥 ⋅ 𝑠𝑎𝑡(

𝜁𝑦𝜔
𝑑𝜔
)
]
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نیز جرم و شتاب  𝑚,𝑔 است.هنیز طول بال 𝑙ها نسبت به محور افقی بوده و زاویه ثابت بال υکه در آن 

( مقادیر مختل  هر کدام از این پارامترهای فیزیکی را برای 2-6( و )1-6گرانشی زمین است. جداول )

.𝑉𝑇𝑂𝐿   ،𝐻𝑎𝑟𝑟𝑖𝑒𝑟دو کلاس مختل  هواپیمای  𝐹 −  [49]]48][47[دهند.را نشان می  35

εنامه ضریب تزویج ورودی را ما در این پایان = ایم. زیرا همانطور که در فصل اول ر گرفتهدر نظ 0.5

 فاز شدن معادله حرکتی عمودپرواز این مقدار ضریب تزویج است.عنوان شد مرز ناپایداری و ناکمینه

 

 Harrier [48](. مشخصات اولیه ساختاری چند هواپیمای عمودپرواز 1-6جدول )

 

Fز  ( . مشخصات اولیه ساختاری چند هواپیمای عمودپروا2-6جدول) − 35 [49] 
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ترتیب عبارت است از: طول هواپیما، ( به2-6( و )1-6مشخصات اولیه ساختاری هر هواپیما در جداول )

طول بال هواپیما، مساحت بال، وزن خالص و بدون سرنشین،  سوخت داخلی، حداکثر وزن هنگام 

( 1-6شعاع پیکار بر سوخت داخلی. سه ردی  آخر در جدول )بلندشدن از سطح زمین و نشستن، ب رد ، 

( 2-6نیز مربوا به مشخصات موتور هواپیما، نیروی پیشرانه و نوع دستگاه رادار هواپیماست. در جدول )

سوخت  کامل و نص های سوخت نیز ردی  آخر مربوا به نسبت نیروی پیشرانه بر وزن در حالت

 .[49[[48[]47]است

 تطبیقی -گر فازیتخمینط اولیه و مقدار ضرایب . شرای2-3-6

 [43[]10]( داریم:22-4( الی )17-4( و بر اساس روابط )16-4دهنده رابطه )در مورد اجزای تشکیل

ζ
𝑥𝜔
= 𝜁𝑥 − 𝑑𝜔𝑠𝑎𝑡 (

𝜁𝑥
𝑑𝜔
⁄ ) 

ζ
𝑦𝜔
= 𝜁𝑦 − 𝑑𝜔𝑠𝑎𝑡 (

𝜁𝑦
𝑑𝜔
⁄ ) 

�̇̂�𝑢1 𝑥 = 𝛾𝑢1𝜁𝑥𝜔𝜉(−𝑠𝑖𝑛𝜃) 

�̇̂�𝑢1 𝑦 = 𝛾𝑢1𝜁𝑦𝜔𝜉(cos𝜃) 

𝜀̅̂̇ = 𝛾𝜀(𝜁𝑥𝜔𝑢2𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝜁𝑦𝜔𝑢2sinθ) 

𝜀̂�̇�𝑚𝑎𝑥 = 2𝛾𝜀𝑚𝑎𝑥(|𝜁𝑥𝜔| + |𝜁𝑦𝜔|) 

 ی صحبت شد.ها به اندازه کاف( در مورد هرکدام از آن3-4که در بخش )

 (∙)𝑡𝑔ℎ( از تابع 4-4، داریم، با توجه به شکل ) 𝑠𝑎𝑡در این روابط و هر جای دیگری که تابع اشباع، 

     آل عنوان شده در رابطه کنیم. زیرا در آن شکل تشابه رفتاری این تابع با تابع اشباع ایدهاستفاده می

𝑑𝜔نیز، آن را  مشهود است. در مورد پهنای ناحیه مرده ( کاملا4-24) =  ایم.در نظر گرفته 0.01

𝜀̅̂0شرایط اولیه پارامترهای مختل  را به صورت  = 0.01 , 𝜀�̂�𝑚𝑎𝑥0 =  اند.شدهدر نظر گرفته  0.01
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همچنین برای پارامترهای مربوا به مقادیر ثابت و قابل تنظیم تابع اغتشاشات نیز، شرایط اولیه را 

𝑘𝑢1𝑥0صورت  به = 𝑘𝑢1𝑦0 = [0.1 0]𝑇 شرایط اولیه تابع تخمین اند. در آخر مقداردهی گشته

𝜑𝑥0گر نیز  سرعت تخمین = 𝜑𝑦0 =  گذاری گشته است.جای 0

 های تطبیق نیز داریم:اما در مورد بهره

𝛾𝑢1 = 0.2                𝛾𝜀 = 0.1                   𝛾𝜀𝑚𝑎𝑥 = 0.5       

.𝑢1های که باید تابعی از ورودینیز با توجه به این   𝜉برای تابع  𝑢2 منظور آن را                                                  همینباشد، به

ξ = [𝑡𝑔ℎ(𝑢1) 𝑡𝑔ℎ(𝑢2)]
𝑇 ( با 19-4) ( و10-4گیریم. زیرا در ترکیب روابط )را در نظر می

[ است و 0  1عددی بین ] 𝜉( با هم، این تابع انتخابی برای 20-4( و )11-4یکدیگر و همچنین روابط )

خوانی دارد. برای بررسی صحت مقدار تخمینی های فازی کاملا هماین با مقدار توابع تعلق در سیستم

ها را بررسی صحت جواب( شرایط گفته شده در بخش قبل برای 5-6( و )4-6های )ابتدا در شکل

 کنیم و سپس در اشکال بعدی مقادیر تخمین را مشاهده خواهیم کرد.می

 

𝜁𝑥تطبیقی  -گر فازی(. خطای سرعت خالص رویت7-6شکل ) = 𝑥2 −𝜑𝑥2 
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.𝜁𝑥از دو شکل بالا کاملا مشهود است که شرا  𝜁𝑦 ≤ 𝑑𝜔 کن و به بهترین شکل مترین زمان مدر کم

در  ( کاملا صحیح هستند.22-4( تا )19-4های مربوا به روابط )محقق گشته است. پس تخمین

  اند.های زیر مقادیر توابع مورد نظر به نمایش درآمدهشکل

 

 𝜀̅̂(. مقدار تخمین تابع تزویج 9-6شکل )

𝜁𝑦تطبیقی  -یگر فاز(. خطای سرعت خالص رویت8-6شکل ) = 𝑦2 − 𝜑𝑦2 
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 𝜀�̂�𝑚𝑎𝑥(. مقدار تخمین تابع 10-6شکل )

 𝛿𝑢1𝑥(. تخمین تابع اغتشاش 11-6شکل )
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)𝛿𝑢2(. تخمین تابع اغتشاش 13-6شکل )
𝑟𝑎𝑑

𝑠
) 

  

 𝛿𝑢1𝑦(. تخمین تابع اغتشاش 12-6شکل )
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گر سرعت می توان در روابط      نکته حائز اهمیت در اینجا این است که با توجه به عملکرد بسیار قوی رویت

در (  11-6( و )10-6های )( به جای بردار سرعت از تخمین آن استفاده کرد. شکل18-4( و )17-4)

های سرعت، عملکردی همانند و بسیار مناسب دهند که در مقایسه با مقادیر اصلی تخمینزیر نشان می

گر سرعت طراحی شده در همه دارند. که این مساله مهر تایید کاملی بر صحت و درستی کارکرد رویت

 شرایط است.

 

𝜁𝑥(. 14-6شکل ) = �̂�2 −𝜑𝑥2 

 

𝜁𝑦(. 15-6)شکل  = �̂�2 − 𝜑𝑥2 
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 . چگونگی ردیابی مسیر مرجع4-6

ای طراحی کردیم که علاوه بر ردیابی مناسب هر مسیر مرجع کنندهدر فصل پنجم و در پنه گام؛ کنترل

از را نیز انتخابی، توانایی برقراری پایداری در تمام متغیرهای حالت داخلی و خارجی سیستم عمودپرو

تطبیقی  -گرهای غیرخطی سرعت و فازیتر اشاره شد، در این راه از رویتطور که پیشداشته باشد. همان

 صورت زیر است:(، معادله مسیر مرجع به1-5کنیم. با استناد به رابطه )استفاده می

 

 

مای عمودپرواز است، ( مربوا به حرکت مانوری هواپی12-2با درنظرگرفتن این نکته که معادله حرکتی )

 نماییم و داریم:های مرجع سینوسی برای سیستم انتخاب میورودی

[

𝑢1𝑟
𝑢2𝑟
𝜃𝑟
] =  [

2sin (2𝑡)
sin (𝑡)
−sin (𝑡)

] 

          ( و تشکیل معادله خطا، با استناد به روابط 12-2با تفاضل معادله مسیر مرجع از معادله حرکتی )

 ( داریم:20-5( تا )16-5( و همچنین )14-5( تا )5-11( ، )5-5( تا )5-2)

  
𝑠1 = (

𝑑

𝑑𝑡
+ 𝜆1) 𝑥𝑒 ; 𝜆1 = 4

𝑠2 = (
𝑑

𝑑𝑡
+ 𝜆2)𝑦𝑒 ; 𝜆2 = 4

 

𝑣1 = �̈�𝑟 + 𝛽1�̇�𝑒 ; 𝛽1 = 4
𝑣2 = �̈�𝑟 + 𝛽2�̇�𝑒 ; 𝛽2 = 4

 

�̂� = [
−�̂�𝑢1𝑥 𝑠𝑖𝑛𝜃

�̂�𝑢1𝑦 𝑐𝑜𝑠𝜃 − 1
]  

�̂� = [−𝑠𝑖𝑛𝜃 𝜀̅̂ 𝑐𝑜𝑠𝜃
𝑐𝑜𝑠𝜃 𝜀̅̂ 𝑠𝑖𝑛𝜃

] 

[

�̈�𝑟
�̈�𝑟
�̈�𝑟

] =  [
−𝑢1𝑟  𝑠𝑖𝑛𝜃
𝑢1𝑟  𝑐𝑜𝑠𝜃 − 1

𝑢2𝑟

] 

(4-6)  

(4-6)  

(5-6) 

(6-6) 

(7-6) 

 

(8-6)  

 

(9-6) 

 

(10-6) 
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𝐾0 = [
4 0
0 4

] 

𝑈𝑐 = �̂�
−1( −�̂� + 𝑉 + 𝐾0𝑆 ) 

 ( :27-5و ) (25-5)( ، 24-5با استناد به روابط )و 

𝑈𝑠 = [
−�̂�𝑢1 + 𝜀̅̂𝑢2 + �̈�𝑟 + �̈�𝑟
𝑠𝑖𝑛𝜃 + �̈�𝑟𝑐𝑜𝑠𝜃 + �̈�𝑟𝑠𝑖𝑛𝜃

] 

𝑈 = 𝑈𝑐 + 𝑈𝑟 

𝑥0]صورت شرایط اولیه برای سیستم به 𝑦0 𝜃0]
𝑇 = [0 0 0]𝑇 شوند. همچنین درنظر گرفته می

𝑥𝑟0]شرایط اولیه برای سیستم مرجع نیز به صورت  𝑦𝑟0 𝜃𝑟0]
𝑇 = [1 1 0]𝑇  مقداردهی

و سپس مقدار خطا و نحوه  𝑈𝑐کننده های زیر ابتدا میزان خطا در با اعمال کنترلدر شکل اند. گشته

𝑈کننده کامل ردیابی را با کنترل = 𝑈𝑐 + 𝑈𝑠 دهیم. در صورت نیاز توضیحات تکمیلی، پایین نشان می

 است. شدهها آوردههر کدام از شکل

 

𝑥𝑒(. میزان خطای 16-6) شکل = 𝑥 − 𝑥𝑟 کننده با اعمال کنترل𝑈𝑐 
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𝑦𝑒(. میزان خطای 17-6شکل ) = 𝑦 − 𝑦𝑟 کننده با اعمال کنترل𝑈𝑐 

 

�̇�𝑒(. میزان خطای 18-6شکل ) = �̇� − �̇�𝑟 کننده با اعمال کنترل𝑈𝑐 
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�̇�𝑒(. میزان خطای 19-6ل )شک = �̇� − �̇�𝑟 کننده با اعمال کنترل𝑈𝑐 

 

، میزان خطای ارتفاع سیستم نسبت به کنیم( مشاهده می14-6( و )13-6های )طور که در شکلهمان

همین ( را ندارد و به Jتوانایی غلبه بر گشتاور لختی )  𝑈𝑐کننده اما کنترل ارتفاع مرجع مناسب است

از مسیر مرجع در محور چرخش با مقدار مطلوب فاصله زیادی دارد. با بررسی  VTOLدلیل ردیابی 

شویم که میزان خطای سرعت هواپیمای عمودپرواز نسبت به سرعت ( متوجه می6-16( و )6-15اشکال )

های ده و گام( استفاده کر3-5توانیم از استدلال عنوان شده در بخش )مرجع بسیار پایین بوده و می

[، برای سیستم  46تطبیقی ردیاب مطلوب را ، با استناد به ] -کننده فازیچهارم و پنجم طراحی کنترل

 طراحی کنیم.

𝑈کننده با اعمال کنترلدر ادامه  = 𝑈𝑠 + 𝑈𝑐 کننده در های چهارم و پنجم طراحی کنترلمطابق گام

 ( داریم:3-5بخش )
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 Uکننده از مسیر مرجع در محور چرخش با اعمال کنترل 𝑉𝑇𝑂𝐿(. نحوه ردیابی 20-6شکل )

 

 Uکننده از مسیر مرجع در ارتفاع گرفتن با اعمال کنترل 𝑉𝑇𝑂𝐿(. نحوه ردیابی 21-6شکل )
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در حرکت  VTOLعمودی  مانور( مربوا به 12-2که معادله حرکتی ) گردید کر و دوم  فصل اول در

𝑦  ( نیز اشاره کردیم3-2این جسم پرنده است. همچنین در رابطه ) = −𝑍
𝑔⁄ . طبیعی است که در

به سرعت زیاد گردد. اما به دلیل مخال  بودن جهت آن با  𝑦حرکت عمودی و با ارتفاع گرفتن هواپیما، 

𝑍 کند. ( نیز توجیه می1-5( و )12-2در روابط ) "-1"شده علامت آن منفی است. این را ضریب نرمال

 نیز بر اساس ردیابی مسیر مرجع در مانور است. 𝑥تغییرات 

در محور چرخش و همچنین میزان خطای ارتفاع آن نسبت به ارتفاع  VTOLهمچنین در مورد خطای 

کنیم که اگرچه خطای ارتفاع کمی ( در پایین، مشاهده می6-20( و )6-19های )، با بررسی شکلمرجع

ده اما از خطای محور چرخش به مقدار مطلوبی کاسته شده و ردیابی مکانی هواپیمای عمودپرواز بیشتر ش

 به شکل خوبی محقق گشته است.   

 

𝑥𝑒(. میزان خطای 22-6شکل ) = 𝑥 − 𝑥𝑟 کننده کامل با اعمال کنترلU 
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𝑦𝑒(. میزان خطای 23-6شکل ) = 𝑦 − 𝑦𝑟 کننده کامل با اعمال کنترلU 

 

 هاxاز مسیر مرجع محدود شده در محور  𝑉𝑇𝑂𝐿(. نحوه ردیابی 24-6شکل )
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 . پایداری داخلی معادله حرکتی1-4-6

گر ( و در جهت برقراری پایداری رویت8-3، با استناد به رابطه ) 𝜃برای پایداری داخلی سیستم ، 

به   𝜃𝑟های پایین و بالای محدود باشد. این محدودیت با اعمال کراننیز باید  𝜃غیرخطی سرعت ، 

گردد. این کار به نوعی استفاده از تابع اشباع و امری مرسوم در صنایع گیرهای سیستم ایجاد میانتگرال

طور که در مختل ، جهت برقراری پایداری در سیستم ، در شرایطی مثل این ، می باشد. البته همان

ها را به یکدیگر گردد، اما رفتار آننمی  𝜃𝑟از  θپنجم عنوان شد، این کار سبب پیروی کامل زاویه فصل 

 کند و همچنین پایداری داخلی خوبی در سیستم برقرار می نماید.بسیار نزدیک می

 

 

 𝜃𝑟از  θ(. نحوه ردیابی زاویه 25-6شکل) 
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 کننده نهاییکنترل .2-4-6

 2یا توربوپراپ 1ی توربوجتپیشرانه ورودی در واقع نیروی 𝑢1در فصل اول اشاره نمودیم که ورودی 

( 11-6رابطه )( و 3-2آن با توجه به رابطه ) 3بندیمقیاساما در مورد واحد  هواپیمای عمودپرواز است

 [24]بندی ندارد. کنیم که واحد مقیاسمشاهده میزیر  در

 

{
 
 

 
 𝑈𝑡 = �̇�𝑎(𝑣𝑗 − 𝑣∞) ; dim(𝑈𝑡) =

𝑘𝑔
𝑠⁄ ∙ 𝑚 𝑠⁄

𝑢1 =
𝑈𝑡
𝑚𝐴𝑔

; dim(𝑢1) =

𝑘𝑔
𝑠⁄ ∙ 𝑚 𝑠⁄

𝑘𝑔 ∙ 𝑚 𝑠2⁄
= 1

  

 که در آن:

U𝑡  شده در انتهای هواپیمانیروی پیشرانه ایجاد 

�̇�𝑎  توربوجت خل محفظهدا ای سیال: جریان توده  

𝑚𝐴: جرم هواپیما 

𝑔:  شتاب گرانشی زمین 

𝑣∞:  ، سرعت گاز ورودی به محفظه توربوجت𝑣𝑗: از محفظه توربوجت 1سرعت گاز خروجی 

واحد مقیاس نیز عنوان کردیم که گشتاور غلتشی هواپیمای عمودپرواز است و  𝑢2همچنین در مورد 

 بندی آن:

 

                                                           

 1turbojet 

 2turboprop 

 3dimension 

 1exhaust gas 

(11-6) 
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𝑈𝑚 = 𝐽 ∙ �̇� 

𝑢2 =
𝑈𝑚
𝐽

; dim(𝑢2) =
𝑟𝑎𝑑

𝑠2⁄
 

𝐽  حول محور چرخش هواپیمابدنه لختی  گشتاور 

𝑈𝑚: گشتاور غلتشی حول مرکز ثقل هواپیما 

𝑈کننده  در آخر در مورد بردار کنترل = [ 
𝑢1
𝑢2
 داریم: [ 

 

 

 VTOL ،𝑢1 ورودی ( نیروی پیشرانه26-6شکل )

 

 

 

  

(12-6) 
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)VTOL ،𝑢2 ورودی ایشتاب زاویه( 27-6شکل )
𝑟𝑎𝑑

𝑠2⁄ ) 
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 فصل هفتم

 گیرینتیجه
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تطبیقی  -کننده فازینامه، برای حرکت عمودی و مانور گونه هواپیمای عمودپرواز یک کنترلدر این پایان

های پیشرانه و گشتاور مستقیم طراحی کردیم تا بتواند بر مشکلات ناشی از تزویج میان ورودیغیر

غلتشی و البته اغتشاشات ناشی از آن فائق آمده و مسیر مرجع انتخابی ما را ردیابی کند. در وهله اول، 

آن بود . ما در این معضل بزرگ در این راه نامعلوم و متغیر بودن ضریب تزویج و توابع اغتشاش ناشی از 

تطبیقی بهره بردیم. با مشاهده نتایج حاصل  -گر فازیگر غیرخطی سرعت و یک رویتراه از یک رویت

های سیستم، توانست گر سرعت مستقل از تمامی توابع نامعینیسازی در متلب دیدیم که رویتاز شبیه

های اولیه مچنین با انتخاب حالتبردار سرعت را به بهترین شکل و در کمترین زمان تخمین بزند. ه

شده تطبیقی طراحی -گر فازیتخمینجا از تابع اشباع، های تطبیقی کارآمد و استفاده بهمناسب، بهره

ها، تخمین بسیار خوبی از توابع اغتشاش و ضریب تزویج علاوه بر مقاومت بسیار خوب در برابر نامعینی

عنوان  گرو تخمین گررویتدر پنج گام نیز با استفاده از ر داد. کننده قرانامعلوم ورودی در اختیار کنترل

تطبیقی طراحی  -کننده فازیشده در سطور فوق و همچنین به کمک پسخورد خروجی، یک کنترل

کننده طراحی شده مذکور علاوه بر برقراری پایداری در خروجی، ردیابی مسیر مرجع نمودیم. کنترل

کن انجام دهد. پایداری داخلی سیستم را نیز با برقراری شرایط پایداری انتخابی را به بهترین شکل مم

ای گر سرعت و محدود کردن زاویه غلتش به کران های زاویه غلتش مطلوب، به نحو قابل ملاحظهدر رویت

کننده به سیستم، علاوه که با استفاده از یک تاخیر زمانی در اعمال کنترلبهبود بخشیدیم. نکته آخر این

تر کننده به جسم پرنده را به شرایط عملی نزدیکر جلوگیری از خطای حلقه توانستیم  اعمال کنترلب

از پیش نماییم. با توجه به معادله حرکتی نسبتا واقعی و کابردی استفاده شده برای هواپیمای عمودپرواز 

 ابل استفاده باشد.تواند در شرایط واقعی نیز قکننده طراحی شده مینامه، کنترلدر این پایان
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Abstract 

This thesis proposes a MIMO (multi input-multi output) fuzzy adaptive 

output feedback tracking control method for vertical maneuver of VTOL 

(vertical takeoff and landing) aircraft. Since in practice; uncertainties exist in 

the input coupling parameter due to its dependence on the physical 

parameters, and unknown disturbances can occur as well in the form of input-

dependent accelerations in dynamics, which should be compensated at the 

same time. In the VTOL aircraft, the rolling moment reaction jets in the 

wingtip create a force that is not perpendicular to the y-body axis. Hence, a 

positive rolling moment will induce a slight acceleration of the aircraft to the 

right. This characterizes the non-minimum phase property of the VTOL 

aircraft. To this end, the dynamics with input-dependent disturbances are first 

rigorously derived based on the general form of acceleration disturbance 

vector in VTOL system. Second, the nonlinear velocity observer is designed 

to estimate the velocity information not available in the actual situation such 

that the output feedback tracking control can be achieved even in the 

presence of uncertain input coupling and disturbances. Third, fuzzy adaptive 

estimator is designed to estimate both unknown input coupling coefficient 

and input-dependent  disturbances. fuzzy systems are employed to 

approximate the plant’s unknown nonlinear functions and robustifying 

control terms are used to compensate for approximation errors. Finally, the 

fuzzy adaptive output tracking controller is designed based on the nonlinear 

velocity observer and the fuzzy adaptive estimator. The trajectory tracking 

errors can be guaranteed to be globally ultimately bounded and their ultimate 

bounds can be adjusted appropriately. Both stability analysis and simulation 

results demonstrate the effectiveness of the proposed method against 

uncertainties and disturbances in VTOL system. 

Keywords: VTOL, Acceleration disturbance, unknown input dependent 

coupling coefficient, non-minimum phase, nonlinear velocity observer, 

fuzzy adaptive estimator, MIMO control, output feedback, tracking, indirect 

fuzzy adaptive control. 
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