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  ی؛شان از کلمه ایثار و از خودگذشتگبه پاس تعبیر عظیم و انسانی

به پاس عاطفه سرشار و گرمای امیدبخش وجودشان که در این سردترین روزگاران بهترین پشتیبان 

  ؛است

 به پاس قلب های بزرگشان که فریاد رس است و سرگردانی و ترس در پناهشان به شجاعت می گراید 

 ؛و به پاس محبت های بی دریغشان که هرگز فروکش نمی کند

 .این مجموعه را به پدر و مادر عزیزم تقدیم می کنم
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استاد ارجمند؛ جناب آقای دکتر را نثار  یشهای خوقدردانی ینتریمانهدانم که صم یخود لازم م بر

و  دنمن گذاشت یارختا را در خویش دانش ودلسوزانه مجموعه علم  که یمبنما علی اکبرزاده کلات

شائبه یهای بییهنمارا یونقسمت اعظم آن مد ،گشت حاصل موفقیتی اگرنامه  یانپا ینا یهدرته
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دانشکده  مهندسی برق کنترلدانشجوی دوره کارشناسی ارشد رشته  علی فغفوریاینجانب 

مدل مرجع  یقیکنترل تطبدانشگاه صنعتی شاهرود نویسنده پایان نامه  مهندسی برق و رباتیک

 :متعهد می شوم دکتر علی اکبرزاده کلاتتحت راهنمائی  یپهپاد نظارت یکانال طول یبرا

 در این پایان نامه توسط اینجانب انجام شده است و از صحت و اصالت برخوردار است. تحقیقات 

 .در استفاده از نتایج پژوهشهای محققان دیگر به مرجع مورد استفاده استناد شده است 

  ارائه نشده است.مطالب مندرج در پایان نامه تاکنون توسط خود یا فرد دیگری برای دریافت هیچ نوع مدرک یا امتیازی در هیچ جا 

   و « دانشگاه صنعتی شاهرود » شاهرود می باشد و مقالات مستخرج با نام صنعتی کلیه حقوق معنوی این اثر متعلق به دانشگاه

 به چاپ خواهد رسید.« Shahrood  University of Technology»                        یا 

  رعایت می  پایان نامهحقوق معنوی تمام افرادی که در به دست آمدن نتایح اصلی پایان نامه تأثیرگذار بوده اند در مقالات مستخرج از

 گردد.

 در کلیه مراحل انجام این پایان نامه ، در مواردی که از موجود زنده ) یا بافتهای آنها ( استفاده شده است ضوابط و اصول اخلاقی رعایت 

 شده است.

  در کلیه مراحل انجام این پایان نامه، در مواردی که به حوزه اطلاعات شخصی افراد دسترسی یافته یا استفاده شده است اصل رازداری

    ، ضوابط و اصول اخلاق انسانی رعایت شده است .
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 مالکیت نتایج و حق نشر

  کلیه حقوق معنوی این اثر و محصولات آن )مقالات مستخرج، کتاب، برنامه های رایانه ای، نرم افزار ها و

تجهیزات ساخته شده است ( متعلق به دانشگاه صنعتی شاهرود می باشد. این مطلب باید به نحو مقتضی در 

 تولیدات علمی مربوطه ذکر شود.

 استفاده از اطلاعات و نتایج موجود در پایان نامه بدون ذکر مرجع مجاز نمی باشد. 
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 چکیده

لیاپانوف کننده تطبیقی مدل مرجع نامه، برای کانال طولی یک پهپاد نظارتی، یک کنترلدر این پایان

پهپاد نظارتی نسل از نوع  نامهپهپاد نظارتی مورد بررسی در این پایان شود.پایه چند متغیره ارائه می

کننده نیروی تولیددر دو راستای عمودی و افقی دارای  ها. این پهپادسوم، موسوم به پهپاد هیبرید است

 سبب شده است که این ویژگی ؛فعال باشند ،همزمان  یابه صورت مجزا و توانندمی هستند کهمحرکه 

گرفتن روش کنترل مساله اصلی برای در نظرای برخوردار باشند. کنترل پهپادهای هیبرید از اهمیت ویژه

تطبیقی مدل مرجع به عنوان روش مناسب، وجود عدم قطعیت در پارامترهای پهپاد نظارتی است 

یک به دلیل آنکه کانال طولی پهپاد نظارتی،  نینهمچمشخص است.  بطوریکه تنها ساختار کلی سیستم

 هایمحدودیت کننده چند متغیره است؛ترلچند خروجی است، نیازمند یک کن-چند ورودیسیستم 

توان با کمک این ای است که نمیهای کنترل تطبیقی مدل مرجع چند متغیره به گونهدر روشموجود 

شود که با غلبه بر روشی ارائه می ،نامهرد. در این پایانها کانال طولی پهپاد هیبرید را کنترل کروش

ی چندمتغیره از هایستماز س یترگسترده یفط یبرا تواندیمشرط درجه نسبی تابع تبدیل سیستم، 

 .شود یساز یادهپ کانال طولی پهپاد هیبریدجمله 

کننده لیاپانوف پایه، کنترلپهپاد نظارتی، پهپاد هیبرید، کنترل تطبیقی مدل مرجع،  کلمات کلیدی.
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 مقدمه 1-1

از مقاصد کاملا نظامی و  1های هدایت پذیر از راه دور )پهپادها(، با خارج شدن پرندههای اخیردر سال

های فراوانی برای طراحی و ساخت پهپادها با مقاصدی نظیر: درخواست ،گسترش کاربردهای عمومی آنها

ها، کنترل و نظارت بر ترافیک، هواشناسی، نقشه برداری و حتی انتقال عملیات نجات، نظارت بر جنگل

ها سبب شده است که حجم عظیمی از این درخواست .]1[ های پستی ارائه شده استو تحویل مرسوله

وفضا معطوف به پهپادها شود. یکی از موضوعات کلیدی و مهم در این عرصه، موضوع اتحقیقات مسائل هو

ه طور مستقیم با ب به دلیل اینکهپهپادها کننده مناسب است. کنترل کنترل پهپادها و ارائه کنترل

ارتباط است، از  در 5قابلیت مانورو  4دستیکیفیت خوش ،3کیفیت پرواز ،2پایداریهایی نظیر مشخصه

 .]2[ ای برخوردار استاهمیت ویژه

الی روش کنترل به صورت اجم پس از آن ،پردازیمدر این فصل ابتدا به معرفی پهپادهای نظارتی می

نامه و های آن را بررسی کرده و در نهایت اهداف پایانتطبیقی مدل مرجع لیاپانوف پایه و محدودیت

 کنیم.ساختار کلی آن را مطرح می

ظارتیپهپادهای ن 2-1  

چه تاریخ 1-2-1  

 یپهپادها کاربردها ینا یراخ یهادرسال ی،نظارت یپهپادها یپس از گذشت حدود سه دهه از معرف

 ابتدا تنها ییفضا یهاسازه شابه اکثریت. درست است که ماندیافته یو عموم یمقاصد نظام یبرا یفراوان

                                                 
1- Unmanned Aerial Vehicle (UAV) 

2- Stability  

3- Flying Qualities 

4- Handling Qualities 

5- Maneuverability 
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 در توانندمیکه  هایییتشدن قابل یاناند اما با گذشت زمان و نماشده یطراح یمقاصد نظام یبرا

 شوند.یم یطراح یمقاصد عموم یپهپادها برا یناتر یشامروزه ب ،داشته باشند یعموم هاییتفعال

خانواده از پهپادها  ین، طراحان در صدد رفع نواقص عملکرد اینظارت یبا گسترش استفاده از پهپادها

 سبعملکرد نامنا یلبه دلداشتند.  مشابه هواپیماهای بال ثابت ینامیکید، پهپادها ینبرآمدند. نسل اول ا

نسل دوم و  یوستبه سرعت به وقوع پ ینظارت یگذر از نسل اول به نسل دوم پهپادها ،یاتیدر نقطه عمل

توان به معرفی شدند که از مهمترین نوع این نسل می 1با عنوان پهپادهای مولتی روتور این پهپادها

 یاتیدر نقطه عمل یدر پرواز شناور عملکرد مناسب ییتوانا یلبه دل ه کرد. این پهپادهااشار 2کوادکوپترها

 ینقص پهپادها ینرفع ا یاز نسل اول بود. برا یشترب یاتیآنها به نقطه عمل یدنداشتند اما زمان رس

مانند  یا، بدنههیبرید یپهپادها بیشتر .شدند یمعرف 3موسوم به پهپادهای هیبرید نسل سوم نظارتی

وجود محرکه  یروین یدتول برای ، روتورهایییعمود یدر راستاکه تفاوت  ، با ایندارندبال ثابت  یماهواپ

؛ این ساختار ترکیبی سبب شده است که پهپادهای هیبرید بتوانند عملکرد قابل قبولی در سرعت دارد

عملکرد  از منظرپهپادهای هیبرید  عملیاتی داشته باشند. ور در نقطهو پرواز شنا رسیدن به نقطه عملیاتی

هایی دارند؛ در برخی از این پهپادها در لحظه تنها یکی از تفاوتهای تامین نیروی محرکه سیستم

ها بصورت های تامین نیروی محرکه افقی و یا عمودی فعال است، در برخی دیگر این سیستمسیستم

؛ که دسته دوم با اقبال بیشتری عال باشندترکیبی فعال هستند و در لحظه ممکن است هر دو سیستم ف

 مواجه شده است و بیشتر تحقیقات در زمینه پهپاد هیبرید را به خود اختصاص داده است.

 هاییستمنقص در س یلاند اما به دلوجود داشته یساختار ینبا چن ییپهپادها 2010قبل از سال تا

از  توانیاند. در واقع مقابل اعتماد مطرح نشده ینهگز یکبه عنوان  یچگاهو آمار سقوط بالا ه یکنترل

 .]3[ دنام بر خانواده ینا یرسم یمعرف ینعنوان اول به 4پانتر پهپاد

                                                 
1- Multi Rotor UAV 

2- Quadcopter 

3- Hybrid UAV (Fixed-Wing VTOL UAV)  

4- FE PANTHER 
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 ( پهپاد پانتر1-1شکل )

ه صورت رسمی ب یگرپهپاد د 10در حدود  ییهوا هاییشگاهدر نما 2016سال  یانپهپاد تا پا یناز ا پس

 .دارند یاز آنها کاربرد عموم یاند که برخشده یمعرف

پهپاد هیبرید عملکرد 2-2-1  

 رد:ک بررسیسه بخش  در توانیرا م هیبرید برای یک ماموریت نظارتیپهپاد  یکپرواز 

 و برخاست نشستالف( 

 :اندشدهطراحی مکانیزم فرود  سه انوع پهپادها ب ینا تاکنون

که باند  یطیالبته در شرا برندیپرواز در باند بهره م یتاز قابل یشترب ، دارای ارابه فرود هستند ودسته اول

در این نوع  .استفاده کنند نیز 1ینشست و برخاست عمود یتقابل توانند ازمناسبی فراهم نباشد می

 یستمس ،نشست یبرا و است یرفعالغ یمحرکه عمود یروین یدتول یستمس ،برخاست پهپادها هنگام

نرخ کاهش  ،یعمود محرکهی تولید نیرو یستمبوده و به کمک س یرفعالغ یمحرکه افق یروین یدتول

 .شودیارتفاع کنترل م

                                                 
1- Vertical Take Off and Landing 
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 ( پهپاد هیبرید با ارابه فرود2-1شکل )

نشست  یتتنها قابل و کنندعمل می که به عنوان مکانیزم فرود بازوهایی متصل به پهپاد است ،دسته دوم 

 ییراتو با تغ استفعال  یعمود محرکه تولید نیرو یستمس در این فرآیند تنها .دارند مودیو برخاست ع

 .گیردنشست و برخاست صورت می یرون مقدار

 
 ( پهپاد هیبرید با بازو فرود3-1شکل )

و در صورتی که نیازمند  دارندعمودی  تنشست و برخاس یتقابل یقرار خارج یتنها رو ،دسته سوم 

در این  کنند؛ه پهپاد مستقیما با سطح زمین تماس پیدا میفرود در محلی غیر از مقر پهپاد باشند، بدن

و نیازمند کنترل کننده دقیقی برای سیستم  فرود از اهمیت خاصی برخوردار استنوع مکانیزم دقت در 

 .تولید نیرو محرکه عمودی است
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 ( پهپاد هیبرید بدون مکانیزم فرود متصل به بدنه4-1شکل )

 پرواز مسیرب( 

است. عملکرد مطرح شده یتاکنون دو استراتژ 1یاتیحرکت پهپاد از نقطه برخاست تا نقطه عمل در

دوم فعال بودن  یو استراتژ یمحرکه عمود یروین یدتول هاییستمبودن س یرفعالغ ،اول یاستراتژ

 هاییستمسبین  2عدم وجود تداخلات یلاول به دل یدر استراتژ کنترل پهپاد ینداست. فرآ هایستمس

کنترل کننده  توانیم یکمتر ینهدارد و با هز یکمتر هاییچیدگیپو عمودی  یمحرکه افق یروین یدتول

در آن نقطه حرکت شناور داشته  یدکه پهپاد با یاتیبه نقطه عمل یدنکرد اما هنگام رس یمناسب را طراح

 یاز کنترل خارج شدن برخ یاتی،. کاهش ارتفاع، دور شدن از نقطه عملشوندیباشد با مشکل مواجه م

 دهد. یکه امکان دارد رو تاس یاز مشکلات

 یاتیعمل نقطهج( 

ارتفاع بتواند  ییربرسد لازم است که حرکت شناور داشته باشد و با تغ یاتیکه پهپاد به نقطه عمل هنگامی

 به حالت یفقمحرکه ا یروین یدتول یستمکند لذا س یجاداپراتور ا یاز موضع مورد نظر برا یمناسب یدد

                                                 
1- Operating Point (OP)  2- Interference  
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 .آیدیدرم یرفعالغ

 مقر یک)شرح داد که برخاست از مقر پهپاد  گونهینرا ا یپهپاد نظارت یکعملکرد  توانیم درنهایت

 یاتیتا نقطه عمل یرمس یو با ط شودیشروع م (ینیزم ینبدون سرنش یهنقل یلهوس یک یا ینیکنترل زم

البته  ؛گرددیبه مقر باز م پهپادشده و  یاطلاعات مورد نظر جمع آور یاتی. در نقطه عملیابدیادامه م

 یو برخ دهندیانجام نم یمورد یاتخانواده عمل ینا یپهپادها ینکته را در نظر داشت که تمام ینا یدبا

 را بر عهده دارند. یگشت نظارت یفهاز آنها وظ

 
 ]4[ ( عملکرد پروازی پهپاد نظارتی5-1شکل )

 

ی پهپاد هیبریدهاویژگی 3-2-1  

انواع دیگر پهپادهای به نسبت  این پهپادها شده استکه سبب  هیبریدهای پهپادهای مهمترین ویژگی

 به شرح زیر است: ،یابندبرتری های هوایی گشتهواپیماهای نظارتی و 

 پرواز بدون نیاز به باند -

 سرعت مناسب در رسیدن به نقطه عملیاتی -

 ور در نقطه عملیاتیامکان حرکت شنا -

 امکان تغییر گستره دید در نقطه عملیاتی ) تغییر ارتفاع در موقعیت ثابت( -

 زنی در مسیر از پیش تعیین شدهامکان گشت -

 بندی برای هواپیماهای گشت زنی میسر نیستپیکرهابعاد هایی که به دلیل امکان نظارت بر محل -

 گشت( مداومت پرواز )در مقایسه با هواپیمای -
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 هزینه ساخت کمتر )در مقایسه با هواپیمای گشت( -

 های تعمیر و نگهداری(زنی )هزینههای نظارت و گشتکاهش هزینه -

های پهپاد هیبریددکاربر 4-2-1  

، در مورد پهپادهای هیبرید به پهپادها را به دو دسته کلی نظامی و عمومی تقسیم کنیم یدهااگر کاربر

اکنون برای نظارت بر مرزها به صورت پرواز گشتی، رصد هوایی ناوگان جنگی تمنظور مقاصد نظامی 

سوزی و آتشها نظارت بر جنگل یپهپادها برا ینااز امروزه و در مقاصد عمومی،  )چشم هوایی ناوگان(

 یبیو اثرات تخر یعیطب یایاثرات بلا یبررس، و نظارت بر بنادر یتکنترل وضع یک،نظارت بر تراف ،جنگل

 ینا یبرا یافق روشن یانگرکه ب شودیکاربردها افزوده م ینا رو روز به روز ب شودیها استفاده مجنگ

 دسته از پهپادها است.

کنترل تطبیقی مدل مرجع لیاپانوف پایه 3-1  

تاریخچه 1-3-1  

به منظور  1958روش کنترل تطبیقی مدل مرجع برای اولین بار توسط وایتاکر و همکاران در سال 

 MITاین روش که بعدها با عنوان روش کنترل تطبیقی مدل مرجع قانون  .]5[ نترل هواپیما مطرح شدک

دلیل عدم  بهکننده های عملی بر روی هواپیما و ناموفق بودن کنترلاز انجام تست پس ،شناخته شد

پارک توانست با  1966تواند کارایی مطلوبی داشته باشد. در سال نمی مشخص شد که تضمین پایداری

گیری از تئوری پایداری لیاپانوف، روش جدیدی با عنوان کنترل و بهره MITقانون استفاده از مبانی روش 

توانست پایداری سیستم می به دلیل آنکه این روش .]6[ تطبیقی مدل مرجع لیاپانوف پایه ارائه کند

های کنترل تطبیقی بدل شد و در تحقیقات فراوانی ه را تضمین کند به یکی از مهمترین روشحلقه بست

  به خصوص در زمینه هواوفضا به کار گرفته شد.
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روش کنترل 2-3-1  

در آن رفتار مطلوب و اهداف کنترل تطبیقی مدل مرجع لیاپانوف پایه یک ساختار کنترلی است که 

و با استفاده از قوانین تطبیق  شود، تعریف شدهدل مرجع نامیده میکنترلی به وسیله یک سیستم که م

ند کنکنند، سیگنال ورودی سیستم را به نحوی تنظیم میکه بر مبنای تئوری پایداری لیاپانوف عمل می

در شکل زیر نمودار بلوکی این روش را  .]7[ ، خروجی مدل مرجع را دنبال کندکه خروجی سیستم

 کنید:مشاهده می

 
 ]8[ ( ساختار روش کنترل تطبیقی مدل مرجع لیاپانوف پایه6-1شکل )

 در این روش یکی از تاثیرگذارترین عوامل، انتخاب مدل مرجع مناسب با سیستم مورد بررسی است.

که  کننده اهداف کنترلی طراح باشد، باید به نحوی معرفی شودمدل مرجع صرف نظر از آنکه باید تامین

ین مطلوب ا قی مدل مرجع لیاپانوف پایه در بهترین حالت عملکردی خود قرار گیرد.کننده تطبیکنترل

شود؛ به عنوان مثال: تنها هنگامی که شناخت کاملی از رفتار سیستم وجود داشته باشد، حاصل می

به کندی تغییر وضعیت کند و برای یک سیستم که بر مبنای واکنش شیمیایی عمل میهنگامی که 

تواند اثرگذاری مناسبی داشته کننده طراحی شده نمیل مرجع سریع ارائه شود، کنترلدهد یک مدمی

 باشد.
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 نامهاهداف پایان 1-4

نامه، برای مدل دینامیکی خطی شده کانال طولی یک پهپاد هیبرید )نظارتی( که از نوع در این پایان

چند خروجی است، یک روش جدید کنترل تطبیقی مدل مرجع لیاپانوف  –های چند ورودی سیستم

و نشان داده  شودمیارائه  کند،عمل می 1فرکانس بالا بهرهکه بر مبنای تجزیه ماتریس  پایه چند متغیره

هایی که در گذشته با همین عنوان مطرح شده است دارای در مقایسه با روشاین روش  شود کهمی

تواند مدل مرجع پیشنهادی را دنبال کند؛ همچنین کمتری است و با دقت بیشتری میهای محدودیت

 کنند.می همگرایی پیدا شود و خروجی سیستمانجام می با سرعت بیشتریپارامترها  تطبیق

 نامهساختار پایان 1-5

پاد هاخت یک پبر اساس نتایج س نظارتی پهپاد کانال طولی خطی شدهمدل دینامیکی  دوم،در فصل 

، وف پایه چند متغیرهل مرجع لیاپانتطبیقی مد روش کنترل ،شود. در فصل سوممعرفی میهیبرید 

پهپاد  سازی روش کنترلی برایشود. فصل چهارم به بررسی پیادهها و مزایای آن تشریح میمحدودیت

پنجم،  فصل و نتایج شبیه سازی آن در محیط شبیه سازی نرم افزار متلب اختصاص دارد و درنظارتی 

 شود. ی آینده بیان مینامه و پیشنهادات برای کارهانگیری از پایانتیجه

 

 

 

 

                                                 
1. High Frequency Gain (HFG) Matrix 
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مقدمه 1-2  

 ینماتیکو ممان و س یرواز معادلات ن ییفضا یگرد یهامانند سازه یبریده یپهپادها ینامیکیروابط د

 حرکتبر  یرودینامیکمحرکه و آ یرویاز گرانش، ن یاثرات ناش یانگرمعادلات ب ینقابل برداشت است. ا

های تولید فرض آنکه در لحظه تنها یکی از سیستم با پهپاد هیبرید مدل دینامیکی، ایناز  پیش است.

؛که این مدل دینامیکی در هنگامی که ]9[، معرفی شده است نیروی محرکه افقی و عمودی فعال باشد

حرکه افقی فعال است به شکل دینامیک یک پهپاد بال ثابت است و با فعال شدن نیروی محرکه نیروی م

شود که این تغییر وضعیت با کمک عمودی، مدل دینامیکی به مدل دینامیکی یک کوادراتور تبدیل می

نیازمند کننده تطبیقی مدل مرجع با توجه به آنکه ساختار کنترلشود. انجام می 1یک سوئیچینگ کنترل

 تواند مورد استفاده قرار گیرد.یک مدل دینامیکی یکپارچه است، این مدل دینامیکی نمی

هیبرید دینامیکی کلی پهپاد  معادلاتکنیم، پس از آن می تعیینگیری معیار را در این فصل ابتدا جهت

نامه ی در پایانسازی آن، مدل مورد بررسمطرح کرده و با جداسازی معادلات دینامیک طولی و خطیرا 

ین مدل ارا معرفی کرده و در انتها با استفاده از مشخصات یک پهپاد هیبرید مقادیر عددی ضرایب 

  آوریم.دینامیکی را بدست می

های مختصاتانتخاب دستگاه 2-2  

ن رتزیدر بررسی معادلات دینامیکی یک سازه فضایی همواره دو دستگاه مختصات بدنه و مختصات کا

ر هرکدام د؛ همچنین است حائز اهمیت کدیگراین دو دستگاه نسبت به ی گیریشود که جهتتعریف می

 سبب آن هاگیریست. تعیین این جهتگیری راستاها نسبت به یکدیگر نیز مهم اها، جهتدستگاهاز 

  و بدنه مرجع های مختصاتنامه دستگاهیاندر این پا شود که علامت تمامی پارامترها مشخص شود.می

 شود. های هواوفضا معرفی شده است، در نظر گرفته میمطابق با آنچه بصورت رایج در بیشتر کتاب

                                                 
1- Switching Control  
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 ]10[ های معیارگیریجهت( 1-2شکل )

دستگاه مختصات کارتزین  z-y-xدستگاه دستگاه مختصات بدنه و  bz-by-bxدستگاه  (،2-1شکل )در 

 ، زوایای اولر هستند.  ψو  φو  θاست و زوایای  شود،که به آن دستگاه مختصات مرجع نیز گفته می

  معادلات دینامیکی 2-3

  معادلات نیرو 2-3-1

 .]11[ شودمعادلات نیرو بر پایه قانون دوم نیوتن مطرح می

(1-2           )                                                                             1 1

m
 F⃗ =V̇C+(W×VC) 

VCبردار نیرو،  F⃗ ، جرم پهپاد mکه در آن  = [𝑉𝑏𝑥 𝑉𝑏𝑦 𝑉𝑏𝑧]𝑇  سرعت در راستای محورهای بدنه و

𝑊 = [𝑝 𝑞 𝑟]𝑇  است که𝑝  ،𝑞  و𝑟 بردار نیرو شامل: نیرو گرانش،  های تغییر زاویه بدنه است.نرخ

 .]13[ های تامین نیروی محرکه استنیرو آیرودینامیک و نیروی حاصل از سیستم

                                                 

1. 𝐴 × 𝐵 = [
𝑎
𝑏
𝑐
] × [

𝑑
𝑒
𝑓
] = [

𝑏𝑓 − 𝑐𝑒
𝑐𝑑 − 𝑎𝑓
𝑎𝑒 − 𝑏𝑑

]   
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(2-2                                                                           )F⃗ = 𝐹𝑎𝑒𝑟𝑜 + 𝐹𝑔𝑟𝑎𝑣𝑖𝑡𝑦 + 𝐹𝑃𝑟𝑜𝑝 

 شوند:که این نیروها برای پهپاد هیبرید به صورت زیر تعریف می

(2-3  )                    𝐹𝑔𝑟𝑎𝑣𝑖𝑡𝑦 = 𝑚𝑔 [
− sin 𝜃

cos 𝜃 𝑠𝑖𝑛𝜑
cos 𝜃 cos𝜑

] ;  𝐹𝑃𝑟𝑜𝑝 = [

𝑇𝑝𝑟𝑜𝑝
0

−𝐹𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟𝑠

]  ;   𝐹𝑎𝑒𝑟𝑜 = [
𝑋
𝑌
𝑍
]  

 :کنیمرا بازنویسی می (1-2)معادله  

(2-4               )        1

𝑚
[ [
𝑋
𝑌
𝑍
] + [

𝑇𝑝𝑟𝑜𝑝
0

−𝐹𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟𝑠

] + 𝑚𝑔 [
− sin 𝜃

cos 𝜃 𝑠𝑖𝑛𝜑
cos 𝜃 cos𝜑

]] = [

�̇�𝑏𝑥
�̇�𝑏𝑦

�̇�𝑏𝑧

] + [
𝑝
𝑞
𝑟
] × [

𝑉𝑏𝑥
𝑉𝑏𝑦
𝑉𝑏𝑧

] 

 کنیم.بندی میرا براساس شتاب در راستای بدنه دسته (4-2)معادله 

(2-5   )                [

�̇�𝑏𝑥
�̇�𝑏𝑦

�̇�𝑏𝑧

] =  𝑔 [
− sin 𝜃

cos 𝜃 𝑠𝑖𝑛𝜑
cos 𝜃 cos𝜑

] +
1

𝑚
[

𝑇𝑝𝑟𝑜𝑝
0

−𝐹𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟𝑠

]+
1

𝑚
[
𝑋
𝑌
𝑍
]   − [

𝑞𝑉𝑏𝑧 − 𝑟𝑉𝑏𝑦
𝑟𝑉𝑏𝑥 − 𝑝𝑉𝑏𝑧
𝑝𝑉𝑏𝑦 − 𝑞𝑉𝑏𝑥

] 

 صورت زیر معرفی می شود: در نهایت دسته معادلات نیرو به  

  (2-6                         )          

{
 
 

 
 �̇�𝑏𝑥 = −𝑔 sin 𝜃 +

1

𝑚
𝑇𝑝𝑟𝑜𝑝 +

1

𝑚
𝑋+𝑟𝑉𝑏𝑦 − 𝑞𝑉𝑏𝑧             

�̇�𝑏𝑦 = 𝑔 cos 𝜃 𝑠𝑖𝑛𝜑 +
1

𝑚
𝑌 + 𝑝𝑉𝑏𝑧 – 𝑟𝑉𝑏𝑥                       

�̇�𝑏𝑧 = 𝑔 cos 𝜃 cos 𝜑 −
1

𝑚
𝐹𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟𝑠 +

1

𝑚
𝑍 + 𝑞𝑉𝑏𝑥 − 𝑝𝑉𝑏𝑦

 

  معادلات ممان 2-3-2

 :]13[شود می شودرابطه زیر مطرح می بر اساس ممانمعادلات 

 (2-7                                                                              )�⃗� = �̇�𝐵
⃗⃗⃗⃗  ⃗ + �⃗⃗⃗� × 𝐻𝐵⃗⃗⃗⃗  ⃗ + 𝑀𝑐𝑔

𝑣 

𝑇که در این رابطه  = [𝐿 𝑀 𝑁]𝑇 است و   گشتاور موتور راستای افقی و اثر ممان آیرودینامیکی

�⃗⃗� 𝐵 برابر است با 

(2-8          )                                                                                             �⃗⃗� 𝐵 = I W⃗⃗⃗  
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  I شود:می بصورت زیر تعریف ،بندی بال ثابتپهپاد با پیکربرای است و  ماتریس تانسور ممان اینرسی 

(2-9  )                                                                                          𝐼 = [

𝐼𝑥𝑥 0 𝐼𝑥𝑧
0 𝐼𝑦𝑦 0

𝐼𝑧𝑥 0 𝐼𝑧𝑧

] 

 در نتیجه داریم:

(2-10                                                                                        )  �⃗⃗� 𝐵 = [

𝐼𝑥𝑥𝑝 + 𝐼𝑥𝑧𝑟
𝐼𝑦𝑦𝑞

𝐼𝑧𝑧𝑟 + 𝐼𝑧𝑥𝑝
] 

𝑀𝑐𝑔 ماتریس همچنین
𝑣  مرکز ثقل پهپاد واقع  فرض کنید است. بر روابط ممان ناشی از تاثیرات روتورها

ام از محور  𝑖به ترتیب فاصله روتور  𝐼𝐿𝑖و  𝐼𝑠𝑖 کزی بدنه و محور مرکزی بال باشد.بر محل تقاطع محور مر

 باشد. 2-2ا به صورت نشان داده شده در شکل چیدمان روتورهمرکزی بال و محور مرکزی بدنه باشد و

 

 ( چیدمان روتورهای پهپاد هیبرید2-2شکل )

𝑀𝑐𝑔در این صورت 
𝑣 برابر است با 

(2-11      ) 𝑀𝑐𝑔
𝑣 = [

𝑀𝑥
𝑣

𝑀𝑦
𝑣

𝑀𝑧
𝑣

] = [

𝐼𝑠1 −𝐼𝑠2 𝐼𝑠3 −𝐼𝑠4
𝐼𝐿1 𝐼𝐿2 −𝐼𝐿3 −𝐼𝐿4
λ1 λ2 λ3 λ4

] [

𝐹1
𝐹2
𝐹3
𝐹4

] = [

𝐼𝑠1𝐹1 − 𝐼𝑠2𝐹2 + 𝐼𝑠3𝐹3 − 𝐼𝑠4𝐹4
𝐼𝐿1𝐹1 + 𝐼𝐿2𝐹2 − 𝐼𝐿3𝐹3 − 𝐼𝐿4𝐹4

λ1𝐹1 + λ2𝐹2 + λ3𝐹3 + λ4𝐹4

] 

𝑀𝑧؛ که مولفه ]12[ استنیرو هریک از روتورها  𝐹𝑖و  نرخ تبدیل گشتاور به نیرو روتورها  λ𝑖  که در آن
𝑣 

𝑇𝑖 گشتاور، براساس رابطه = λ𝑖𝐹𝑖 ،.در این معادلات  استخراج شده است𝑀𝑐𝑔
𝑣 ترین حالتدر کلی 
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فاصله  یکسان بوده و هاروتورها و ملخ کنیم کهنامه فرض می. در این پایانممکن بررسی شده است

  شرایط عملکرد یکسانی داشته باشند، بنابراین داریم: یکسانی نسبت به مرکز ثقل داشته و

(2-12)                                                                        𝑀𝑐𝑔
𝑣 = [

𝐼𝑠(𝐹1 − 𝐹2 + 𝐹3 − 𝐹4)
𝐼𝐿(𝐹1 + 𝐹2 − 𝐹3 − 𝐹4)
λ(𝐹1 − 𝐹2 − 𝐹3 + 𝐹4)

]                      

 در نظر بگیرید که 

(2-13)                                                                               {

𝐹1 − 𝐹2 + 𝐹3 − 𝐹4 = 𝜏1
 𝐹1 + 𝐹2 − 𝐹3 − 𝐹4 = 𝜏2
𝐹1 − 𝐹2 − 𝐹3 + 𝐹4 = 𝜏3

  

𝑀𝑐𝑔در نتیجه 
𝑣 برابر است با 

(2-14)                                                                                          𝑀𝑐𝑔
𝑣 = [

𝐼𝑠𝜏1
𝐼𝐿𝜏2
λ𝜏3

] 

 کنیم.ردیم و آن را بازنویسی میگباز می (2-7به رابطه )

(2-15)                                       [
𝐿
𝑀
𝑁
] = [

𝐼𝑥𝑥�̇� + 𝐼𝑥𝑧�̇�
𝐼𝑦𝑦�̇�

𝐼𝑧𝑧�̇� + 𝐼𝑧𝑥�̇�
] + [

𝑝
𝑞
𝑟
] × [

𝐼𝑥𝑥𝑝 + 𝐼𝑥𝑧𝑟
𝐼𝑦𝑦𝑞

𝐼𝑧𝑧𝑟 + 𝐼𝑧𝑥𝑝
] + [

𝐼𝑠𝜏1
𝐼𝐿𝜏2
λ𝜏3

] 

 در نهایت دسته معادلات ممان به صورت زیر معرفی می شود:

(2-16)                                      {

𝐿 = 𝐼𝑥𝑥�̇� + 𝐼𝑥𝑧�̇� + 𝑞𝑟(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑦𝑦) + 𝑝𝑞𝐼𝑥𝑧 + 𝐼𝑠𝜏1        

𝑀 = 𝐼𝑦𝑦�̇� + 𝑝𝑟(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑧𝑧) + (𝑟
2 − 𝑝2)𝐼𝑥𝑧 + 𝐼𝐿𝜏2      

𝑁 = 𝐼𝑧𝑧�̇� + 𝐼𝑧𝑥�̇� + 𝑝𝑞(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑥𝑥) − 𝑞𝑟𝐼𝑥𝑧 + λ𝜏3           

 

  معادلات سینماتیک 2-3-3

 :]13[ آیدمعادلات سینماتیک با استفاده از معادله کلی زیر بدست می

(2-17)                                                                                                       𝑊 = TĖ  
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Eکه در آن   = [𝜑 𝜃 𝜓]𝑇  است و ماتریسT برابر است با 

(2-18)                                                                     T = [
1 0 − sin 𝜃
0 cos𝜑 cos 𝜃 sin𝜑
0 − sin𝜑 cos 𝜃 cos𝜑

]     

 را به صورت زیر نوشت: (17-2)توان رابطه می

(2-19)                                              Ė = T−1𝑊 = [

1 sin𝜑 tan 𝜃 cos𝜑 tan 𝜃
0 cos 𝜑 −sin𝜑
0 sin 𝜑 sec 𝜃 cos𝜑 sec 𝜃

] [
𝑝
𝑞
𝑟
] 

 به صورت زیر معرفی می شود: سینماتیکدر نهایت دسته معادلات 

(2-20)                                                               {

�̇� = 𝑝 + tan𝜃 (𝑞 sin𝜑 + 𝑟 cos𝜑)

�̇� = 𝑞 cos𝜑 − 𝑟 sin𝜑                      

�̇� = sec 𝜃(𝑞 sin𝜑 + 𝑟 cos𝜑)        

  

 گیرد.مدل دینامیکی غیرخطی پهپاد شکل می (20-2)و  (16-2)،  (6-2)با استفاده از دسته معادلات 

 سازی مدل دینامیکیخطی 2-4

شود لذا با توجه به آنکه در روش کنترل تطبیقی مدل مرجع، از مدل خطی شده سیستم استفاده می

برای  1اختلال کوچکتئوری  این راستا ازسازی کنیم. در یلازم است مدل غیرخطی پهپاد هیبرید را خط

 .]13[ کنیماستفاده می سازیخطی

سبب  این اثر سیستم تاثیر بگذارد. متغیرهاییک اختلال کوچک، بر روی شود در این روش فرض می

 سرین با نوشتسپس  یرودینامیکی نیز تغییراتی داشته باشند.آ نیرو و ممان متغیرهایشود که می

 دهند.آیرودینامیکی را نمایش می متغیرهایتغییرات  ،شامل مشتقات پایداری ایچندجمله

 دهنده تغییرات باشد. آنگاه سرینشان ∆ایرودینامیکی باشد و علامت  متغیرهاییکی از  𝛼فرض کنید 

                                                 
1. Small Perturbation Theory 
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 آیرودینامیکی برابر است با برای این متغیر مشتقات پایداری

(2-21)                                        ∆𝛼 =
𝜕𝛼

𝜕𝑉𝑏𝑥
𝑉𝑏𝑥 +

𝜕𝛼

𝜕𝑉𝑏𝑦
𝑉𝑏𝑦 +

𝜕𝛼

𝜕𝑉𝑏𝑧
𝑉𝑏𝑧 +⋯+

𝜕𝛼𝑔

𝜕𝜃
𝜃 + ∆𝛼𝑐 

𝛼𝑔��های کنترلی ، تغییرات فرمان 𝛼𝑐∆که در این رابطه 

𝜕𝜃
𝛼�� های به شکلمولفه مولفه گرانشی و 

𝜕()
مشتقات  

های هم راستای خود مقدار دارند و متغیرراستا، تنها نسبت به  مشتقات پایداری در هرپایداری هستند. 

 توجه کنید. 1-2در غیر این صورت برابر صفر خواهند بود. به جدول 

N M L Z Y X ∂()
∂()⁄  

0 * 0 * 0 * 𝑉𝑏𝑥 
* 0 * 0 * 0 𝑉𝑏𝑦 
0 * 0 * 0 * 𝑉𝑏𝑧 
* 0 * 0 * 0 P 

0 * 0 * 0 * Q 
* 0 * 0 * 0 r 

+ 

0 0 0 −𝑚𝑔 𝑠𝑖𝑛 𝜃0 𝑚𝑔 𝑐𝑜𝑠 𝜃0 −𝑚𝑔 𝑐𝑜𝑠 𝜃0 مولفه گرانشی 

∆𝑁𝑐 ∆𝑀𝑐 ∆𝐿𝑐 ∆𝑍𝑐 ∆𝑌𝑐 ∆𝑋𝑐 های کنترلیتغییرات فرمان 
 

 ( سری مشتقات پایداری 1-2جدول )

قابل مشاهده است، پس از استفاده از سری مشتقات پایداری معادلات به دو  1-2همانطور که در جدول 

نامیده  1دینامیک طولی شود،میرا شامل  qو  𝑉𝑏𝑥  ،𝑉𝑏𝑧 هایمتغیر دسته ای کهشوند. دسته تقسیم می

نقطه  حول یک این نوع از خط سازی شود.می rو  pو  𝑉𝑏𝑦های متغیرشامل  2دینامیک عرضیو  شودمی

شود که به این انجام می ،است 𝑤0و 𝑢0 و   𝜃0عبارتند از  که مولفه های آن در دینامیکی طولیتعادل 

 .]13[ ها برقرار استفرضیات زیر پیرامون این مولفه شود؛ها شرایط تعادل گفته میمولفه

(2-22)                                                                       {
sin(𝜃0 + 𝜃) ≈ sin 𝜃0 + 𝜃 cos 𝜃0
cos(𝜃0 + 𝜃) ≈ cos 𝜃0 − 𝜃 sin 𝜃0

     

                                                 
1. Longitudinal Dynamics 2. Lateral/Directional Dynamics 
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] که ها فرض کنیداندیسبرای جلوگیری از تعدد 

𝑉𝑏𝑥
𝑉𝑏𝑦
𝑉𝑏𝑧

] = [
𝑢
𝑣
𝑤
 باشد. [

 آید:در میزیر  صورتدر نتیجه دینامیک طولی پهپاد هیبرید به 

(2-23)                          [

�̇�
(1 − 𝑍�̇�)�̇�
−𝑀�̇��̇� + �̇�

�̇�

] =

[
 
 
 
𝑋𝑢 𝑋𝑤 𝑋𝑞 −𝑔 cos 𝜃0
𝑍𝑢 𝑍𝑤 𝑍𝑞 + 𝑢0 −𝑔 sin 𝜃0
𝑀𝑢 𝑀𝑤 𝑀𝑞 0

0 0 1 0 ]
 
 
 
[

𝑢
𝑤
𝑞
𝜃

] + [

∆𝑋𝑐

∆𝑍𝑐

∆𝑀𝑐

0

] 

𝑖��برابر مشتق پایداری  𝑖𝑗 نمایش داده شده بصورتهای متغیر، که در رابطه فوق

𝜕𝑗
 هستند.  

 کنیم:را بازنویسی می (23-2)رابطه 

(2-24 )                 [

1 0 0 0
0 1 − 𝑍�̇� 0 0
0 −𝑀�̇� 1 0
0 0 0 1

] [

�̇�
�̇�
�̇�

�̇�

] =

[
 
 
 
𝑋𝑢 𝑋𝑤 𝑋𝑞 −𝑔 cos 𝜃0
𝑍𝑢 𝑍𝑤 𝑍𝑞 + 𝑢0 −𝑔 sin 𝜃0
𝑀𝑢 𝑀𝑤 𝑀𝑞 0

0 0 1 0 ]
 
 
 
[

𝑢
𝑤
𝑞
𝜃

] + [

∆𝑋𝑐

∆𝑍𝑐

∆𝑀𝑐

0

] 

𝐸�̇�به صورت  (24-2)اگر معادله   = 𝐴𝑋 + ∆𝑈  در نظر گرفته شود، برای آنکه این معادله به فرم

 بریم.می به سمت دیگر معادلهرا  𝐸ماتریس استاندارد فضای حالت بیان شود، 

 (2-25)                                                                                 �̇� = (𝐸−1𝐴)𝑋 + 𝐸−1∆𝑈 

�̅�اگر  = 𝐸−1𝐴 باشد آنگاه 

(2-26  )                                  �̅� =

[
 
 
 
 

𝑋𝑢 𝑋𝑤 𝑋𝑞 −𝑔 cos 𝜃0
𝑍𝑢

1−𝑍�̇�

𝑍𝑤

1−𝑍�̇�

𝑍𝑞+𝑢0

1−𝑍�̇�

−𝑔 sin 𝜃0

1−𝑍�̇�

[𝑀𝑢 + 𝑍𝑢Γ] [𝑀𝑤 + 𝑍𝑤Γ] [𝑀𝑞 + (𝑍𝑞 + 𝑢0)Γ] −Γ𝑔 sin 𝜃0
0 0 1 0 ]

 
 
 
 

 

Γ   که در آن =
𝑀�̇�

1−𝑍�̇�
 است. 

 ، 2بالابردر پهپاد هیبرید، سکان . کانال طولی معرفی شود 1هایعملگرابتدا لازم است  �̅�برای محاسبه 

                                                 
. Actuator1  2 . Elevator 
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 شوند. معرفی می عملگرموتور )راستای افقی( و روتورها به عنوان 

تغییر نیروی روتورها باشد؛  δrتغییر نیروی موتور،  δTتغییر زاویه سکان افقی،  δeدر نظر بگیرید که 

∆𝑈 نویسیم:را به صورت زیر می 

(2-27   )                                                ∆𝑈 = 𝐵𝑢 =

[
 
 
 
 
𝑋δe 𝑋δp 𝑋δr
𝑍δe 𝑍δp 𝑍δr
𝑀δe 𝑀δp 𝑀δr

0 0 0 ]
 
 
 
 

[δe δp δr]𝑇 

 برابر است با �̅�در این صورت 

 (2-28)                          �̅� = 𝐸−1𝐵 =

[
 
 
 
 

𝑋δe 𝑋δp 𝑋δr
𝑍δe
1−𝑍�̇�

𝑍δp

1−𝑍�̇�

𝑍δr
1−𝑍�̇�

[𝑀δe + 𝑍δeΓ] [𝑀δp + 𝑍δpΓ] [𝑀δr + 𝑍δrΓ]

0 0 0 ]
 
 
 
 

 

1در پهپادهای کوچک 

1−𝑍�̇�
≈ 𝑍𝑞های در مولفه و  1 + 𝑢0  از مقدار𝑍𝑞 13[شود صرف نظر می[. 

(2-29)                                �̅� = [

𝑋𝑢 𝑋𝑤 𝑋𝑞 −𝑔 cos 𝜃0
𝑍𝑢 𝑍𝑤 𝑢0 −𝑔 sin 𝜃0

[𝑀𝑢 + 𝑍𝑢𝑀�̇�] [𝑀𝑤 + 𝑍𝑤𝑀�̇�] [𝑀𝑞 + 𝑢0𝑀�̇�] −𝑀�̇�𝑔 sin 𝜃0
0 0 1 0

]  

(2-30                                              ) �̅� =

[
 
 
 
 

𝑋δe 𝑋δp 𝑋δr
𝑍δe 𝑍δp 𝑍δr

[𝑀δe + 𝑍δe𝑀�̇�] [𝑀δp + 𝑍δp𝑀�̇�] [𝑀δr + 𝑍δr𝑀�̇�]

0 0 0 ]
 
 
 
 

 

مدل دینامیکی خطی شده کانال فرم فضای حالت، توان می (30-2) و (29-2)های با استفاده از رابطه

 را بدست آورد. طولی پهپاد

 یطول ینامیکد یبضرا یعدد یرمحاسبه مقاد 2-5

بودیونو مقادیر عددی  در این بخش، با استفاده از نتایج پروژه طراحی یک پهپاد هیبرید به سرپرستی

 با جایگذاری این مقادیر در فرم فضای حالت معرفی .]14-15[ آوریمضرایب دینامیک طولی را بدست می
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 آید.شده دینامیک طولی پهپاد هیبرید بدست میمدل خطی، معرفی شده است در بخش قبل که 

 
 ]14[ ( پهپاد هیبرید مورد بررسی3-2شکل )

فشار  ، 𝐴𝑅، نسبت منظری  𝑆ابعاد اصلی این پهپاد هیبرید، پارامترهای مساحت بال ابتدا با استفاده از 

 آوریم.را بدست می 𝑀و عدد ماخ  𝑄دینامیکی 

 

 ]15[ پهپاد هیبرید( ابعاد اصلی 4-2شکل )
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به ترتیب برابر با  𝑐̅، میانگین وتر بال 𝑏قابل مشاهده است، مقادیر دهانه بال  4-2همانطور که در شکل 

، 𝜌، متر بر ثانیه و چگالی معیار هوا 77/27برابر با ، 𝑉، متر است. سرعت پهپاد هیبرید 22/0و  9/1

 است. لذا مکعبکیلوگرم بر متر  225/1با  برابر

(2-31)                                                                                      𝑆 = 𝑐̅𝑏 = 0.418 m2 

(2-32)                                                                                               𝐴𝑅 =
𝑏

𝑐̅
= 8. 63̅̅̅̅ 

(2-33)                                                                            𝑄 =
1

2
𝜌𝑉2 = 472.343 N.m−2 

(2-34)                                                                                  𝑀 =
𝑉

𝑉𝑜
=

27.77

343.2
= 0.080                          

متر 67/0، حدودا برابر  ℓ𝑡همچنین مقدار فاصله بین مرکز آیرودینامیک بال تا مرکز آیرودینامیک دم، 

 است.

 رابطه این معیار بصورت زیر است: .]16[ کنیمرا محاسبه می 𝐼𝑦𝑦 اینرسی با استفاده از معیار تجربی ممان

(2-35)                                                                                                 𝐼𝑦𝑦 =
𝐿2𝑊�̅�𝑦

2

4𝑔
 

ما بر اساس دستگاه االز هایکای آنو ثابت گرانش است  𝑔وزن برخاست،  𝑊طول بدنه ، 𝐿که در آن 

  است. 338/0ما بال ثابت فوق سبک مقدار آن ثابت رابطه است و برای هواپی �̅�𝑦 انگلیسی است. همچنین

 برابر است با  𝐼𝑦𝑦 با استفاده از این معیار ممان اینرسی

(2-36)            𝐼𝑦𝑦 =
(3.773)

2
×13.2277×(0.338)

2

4×32.174
= 0.167157 slug. ft2 = 0.22663 kg.m2  

 :بر اساس آن صورت گرفته است، عبارتند از دینامیک طولی سازیکه خطی 1شرایط تعادل

 (2-37)                               𝛼0 = 4 deg ;      𝑤0 = 0 
m

s2
 ;      𝑢0 = 18 

m

s2
 ;      𝜃0 = 1 deg 

                                                 
1. Trim Condition  
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 .]14[ است 5-2و ممان بصورت شکل  2و پسا 1در نتایج تحقیقات آمده است که نمودار ضرایب برآ

 

( )درجهبر زاویه حمله  رآ( ضریب پسا/ ضریب بآ       ()درجهب( ضریب ممان بر زاویه حمله       ضریب برآ      ضریب ممان برج(   

 نمودار ضرایب برآ، پسا و ممان( 5-2شکل )

 محاسبه کرد. با توجه به زاویه حمله تعادلرا  𝐶𝑚0و  𝐶𝐿0 ، 𝐶𝐷0توان ضرایب با توجه به شکل بالا، می

(2-38)                                          𝐶𝑚0 = −0.281;     𝐶𝐷0 = 0.01562;     𝐶𝐿0 = 0.625 

، یک ایرفویل استاندارد 60FX-100 3ایرفویل با توجه به آنکه ،𝐶𝐿𝛼𝑤برای بدست آوردن ضریب برآ بال 

سپس دو نقطه روی کنیم؛ مشخصه ضریب برآ به زاویه حمله آن را رسم می 4نرم افزار کمکاست به 

 نمودار انتخاب کرده به طوری که زاویه حمله تعادل در این بازه قرار گیرد. به طور تقریبی شیب خط

 گذرا از این دو نقطه، ضریب برآ بال است.

 

 شخصه ضریب برآ به زاویه حمله بال( م6-2شکل )

                                                 
2. Lift 

3. Drag  

1. Airfoil  

2. Airfoiltools (Online Software)  
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(2-39)                                                                     𝐶𝐿𝛼𝑤 ≈
𝐶𝐿2−𝐶𝐿1

𝛼2−𝛼1
=

1.50−0.5

10−1
= 0.1 

 نشان داده شده است. 2-2 در جدول پهپاد هیبرید مشتقات حرکت طولیمقادیر 

 مشتقات حرکت طولی

4  (deg) Trim Angle of Attack  (𝛼0) 

5.0651 𝐶𝐿 𝛼 

8.321 𝐶𝐿 𝑞 

-2.0982 𝐶𝑚 𝛼 

-14.17 𝐶𝑚 𝑞 
 

 

 

 طولی حرکت( مشتقات 2-2جدول )

 :]13[ شودشده دینامیک طولی بر اساس روابط زیر محاسبه میضرایب مدل خطیدر نهایت 

 ضریب فرمول

−
𝑄𝑆

𝑚𝑢0
[3𝐶𝐷0 + 𝐶𝐿0 tan 𝜃0 +

𝑀2

1 −𝑀2
𝐶𝐷0] 

𝑋𝑢 

𝑄𝑆

𝑚𝑢0
[𝐶𝐿0 −

2

𝜋𝑒𝐴𝑅
𝐶𝐿0𝐶𝐿𝛼] 

𝑋𝑤 

≈ 0 𝑋𝑞 

−
𝑄𝑆

𝑚𝑢0
[2𝐶𝐿0 +

𝑀2

1 −𝑀2
𝐶𝐿0] 

𝑍𝑢  

−
𝑄𝑆

𝑚𝑢0
[𝐶𝐷0 + 𝐶𝐿𝛼] 𝑍𝑤  

𝑄𝑆𝑐̅

2𝑚𝑢0
[𝐶𝑍𝑞]     ;      𝐶𝑍𝑞 = −𝐶𝐿𝑞 𝑍𝑞  

𝑄𝑆𝑐̅

𝐼𝑦𝑦𝑢0
[
𝑀2

1 −𝑀2
𝐶𝑚0] 

𝑀𝑢  

𝑄𝑆𝑐̅

𝐼𝑦𝑦𝑢0
𝐶𝑚𝛼 𝑀𝑤 

𝑄𝑆𝑐̅2

2𝐼𝑦𝑦𝑢0
[𝐶𝑚𝑞] 

𝑀𝑞 

𝑄𝑆𝑐̅

2𝑚𝑢0
2
[𝐶𝑍�̇�]     ;      𝐶𝑍�̇� = 𝐶𝑍𝑞

𝜕𝜀

𝜕𝛼
     ;      

𝜕𝜀

𝜕𝛼
=

1

𝜋𝑒𝐴𝑅
𝐶𝐿𝛼𝑤 

𝑍�̇� 

𝑄𝑆𝑐̅2

2𝐼𝑦𝑦𝑢0
2
[𝐶𝑚�̇�]     ;      𝐶𝑚�̇� =

ℓ𝑡
𝑐̅
𝐶𝑍�̇� 

𝑀�̇� 

 

 

 

 ( روابط محاسبه ضرایب مشتقات پایداری3-2جدول )
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 را بدست آورد. �̅� توان ماتریسمی 3-2با جایگذاری مقادیر بدست آمده در روابط جدول 

(2-40)                                      �̅� = [

−0.1058 0.7157 0 −9.8085
−2.2025 −9.2883 18.00 −0.1712
0.1075 −21.7322 −17.5922 0.0095
0 0 1.00 0

]                  

های به دلیل پیچیدگی این ضرایب .محاسبه شود هاعملگرباید ضرایب  ،�̅�ماتریس بدست آوردن برای 

در بیشتر  و شوندمحاسبه نمیی شتقات پایداری از طریق روابط معینفراوانی که دارند، برخلاف ضرایب م

 شوند.محاسبه میو استفاده از پهپاد دوگان  های عملی، انجام آزمایشتجربیبا استفاده از روابط  موارد

و ضرایب های تامین نیروی محرکه را با استفاده از پهپادهای دوگان نامه، ضرایب سیستمدر این پایان

 .آوریمبدست می را با استفاده از روابط تجربی بالابرسکان 

ابتدا لازم است که ضرایب برآ، پسا و ممان را برای ایرفویل سکان ، بالابری محاسبه ضرایب سکان راب 

  توان نمودارهای مشخصه آنمی NACA 0010بدست آوریم. با توجه به استاندارد بودن ایرفویل  بالابر

 افزار رسم کرد.با کمک نرم را

 

 )درجه(به زاویه حمله  بالابر( مشخصه ضرایب برآ، پسا و ممان سکان 7-2شکل )

 آوریم.با استفاده از روش شیب خط، ضرایب برآ، پسا و ممان را بدست می

(2-41)                                                                   𝐶𝐿δe ≈
𝐶𝐿2−𝐶𝐿1

𝛼2−𝛼1
=

1.07−0.0

10−0
= 0.107 
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(2-42)                                                           𝐶𝐷δe ≈
𝐶𝐷2−𝐶𝐷1

𝛼2−𝛼1
=

0.022−0.007

10−0
= 0.0015   

(2-43)                                                        𝐶𝑚δe
≈

𝐶𝑚2−𝐶𝑚1

𝛼2−𝛼1
=

0.012−(−0.09)

10−3.5
= 0.0156 

 قابل برداشت است. 7-2همچنین مقدار صفر هریک از این ضرایب با استفاده از شکل 

 .]17[ آیدبدست می 4-2با استفاده از روابط تجربی جدول  بالابرضرایب سکان  

 ضریب تجربی فرمول
𝑄𝑆

𝑚
[𝐶𝑋δe]     ;      𝐶𝑋δe ≈ −𝐶𝐷δe  𝑋δe 

𝑄𝑆

𝑚
[𝐶𝑍δe]     ;      𝐶𝑍δe ≈ −𝐶𝐿δe − 𝐶𝐷0δ0

 𝑍δe 

𝑄𝑆𝑐̅

𝐼𝑦𝑦
[𝐶𝑚δe

] 𝑀δe 
 

 بالابرسکان  محاسبه ضرایبتجربی  ( روابط4-2جدول )

 در نهایت، ضرایب سکان افقی برابر است با

(2-44)                                                                      

[
 
 
 

𝑋δe
𝑍δe

[𝑀δe + 𝑍δe𝑀�̇�]

0 ]
 
 
 
= [

−0.0494
−3.8501
3.2028
0

] 

آنکه به درستی  کنیم. برایاز یک پهپاد دوگان استفاده میضرایب تغییرات نیرو موتور محاسبه برای 

بندی پیکر موتورها، نوع موتور،تعداد  هایمولفه باید استفاده کرد، پهپاد دوگان ینیرو ضرایباز بتوان 

 به پهپاد مورد بررسی ترین تطابق رانزدیک پهپاد دوگان استوزن برخنرخ نیرو به وزن برخاست و  ،کلی

یک موتور سوختی  ضرایب نیرو یک پهپاد بال ثابت که دارایاز  با توجه به این موضوع د؛نداشته باش

کیلوگرم است، استفاده  8متر بر ثانیه برای وزن برخاست  35ملخی که بیشینه سرعت تولیدی آن 

 .]18[ کنیممی

(2-45)                                                                    

[
 
 
 
 

𝑋δp
𝑍δp

[𝑀δp + 𝑍δp𝑀�̇�]

0 ]
 
 
 
 

= [

144.8262
0

−7.2413
0

] 
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با فرض آنکه  همچنین ، برابر صفر است.𝑋δrدر راستای افقی،  روتور واضح است که ضریب تغییر نیرو

𝐹1تغییر ارتفاع باشد لذا نیرو فقط به منظور  تغییرات − 𝐹2 + 𝐹3 − 𝐹4 = 𝜏2 مقداری ثابت است. 

توان ( می46-2با استفاده از رابطه تجربی ) برابر صفر است. 𝑀δrو  ثابت است راستا بنابراین ممان در این

  را محاسبه کرد. 𝑍δr ضریب

(2-46)                                                𝑍δr = lim
𝑠→∞

 
𝑠δw(t)

δr(𝑡)
= lim

𝑠→0

𝑠(−𝑘𝑚(1−𝜏𝑎𝑠))

(1+𝜏𝑚𝑠)(1+𝜏𝑎𝑠)+𝑘𝑚𝑘𝑎(𝐾𝑖0
𝑒𝑙)

2 =
𝑘𝑚

𝜏𝑚
 

𝑘𝑚است. ثابت زمانی مکانیکی  𝜏𝑚بوده و  بهره مکانیکی 𝑘𝑚که در این رابطه 

𝜏𝑚
 برابر است با 

(2-47)                                                                                                 
𝑘𝑚

𝜏𝑚
=

1

𝐹
𝐽

𝐹

=
1

𝐽
 

 هم ممان اینرسی کلوازددر بیشتر موارد بصورت تقریبی برابر یک د و ممان اینرسی روتور است  𝐽که 

 ضرایب تغییر نیرو روتورها به صورت زیر است.   .]19[ شودمحاسبه میپهپاد 

(2-48)                                                                                           

[
 
 
 

0
𝑍δp
𝑍δp𝑀�̇�

0 ]
 
 
 

= [

0
52.9497
−2.4400

0

] 

پهپاد هیبرید  مدل خطی شده دینامیک طولی( 40-2( و )44-2( ، )45-2(، )48-2)با استفاده از روابط 

 آید.بدست می

(2-49 )  

{
 
 
 

 
 
 
[

�̇�
�̇�
�̇�

�̇�

] = [

−0.1058 0.7157 0 −9.8085
−2.2025 −9.2883 18.00 −0.1712
0.1075 −21.7322 −17.5922 0.0095
0 0 1.00 0

] [

𝑢
𝑤
𝑞
𝜃

] + [

−0.0494 144.8262 0
−3.8501 0 52.9497
3.2028 −7.2413 −2.440
0 0 0

] [

𝛿𝑒
𝛿𝑝
𝛿𝑟

]

𝑌 = [
0 0 0 1
1 0 0 0
0 1 0 0

] [

𝑢
𝑤
𝑞
𝜃

]                                                                                                                                                  
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 سومفصل 

کنترل تطبیقی مدل مرجع  

 لیاپانوف پایه چند متغیره
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مقدمه 1-3  

 یقیشاخص کنترل تطب یاز روش ها یکی یقیروش مدل مرجع تطبهمانطور که در فصل اول اشاره شد، 

 معرفی یخروج یک – یورود یک یها یستمس یروش برا پس از آنکه ایندارد.  یاست که کاربرد فراوان

ه شد که از مهمترین برای سیستمهای چند متغیره ارائشد، مقالات متعددی درباره گسترش این روش 

 اشاره کرد.  ]22[تائو و لوانو  ]21[، سینگ و نارندرا ]20[توان به مقالات الیوت و ولویچ آنها می

با درنظرگرفتن نامعین بودن ره روش کنترل تطبیقی مدل مرجع چند متغی 1995برای اولین بار در سال 

های بر این روش سنگ بنای روش .]23[ ارائه شد توسط بودسن و متلین ماتریس بهره فرکانس بالا

این روش را بر اساس گودوین و ولر  پس از آن اساس تجزیه ماتریس بهره فرکانس بالا قرار گرفت.

های فراوان برای این روش به دلیل محدودیت ؛]24[ارائه کردند  LUبه فرم  ماتریس بهره فرکانس بالا

ها ایمای و سازی است. برای گسترش این روش و کاهش محدودیتمحدودی قابل پیاده هایسیستم

در  .]25[معرفی کردند  SDUو  LDUهمکاران روشی بر اساس تجزیه ماتریس بهره فرکانس بالا به فرم 

یک ماتریس  Dو یک ماتریس یکه بالا مثلثی  Uلثی، یک ماتریس یکه پایین مث LDU  ،Lبه فرم  تجزیه

های تاثیرگذار در قوانین لی ماتریس بهره فرکانس بالا است و علامتقطری شامل ضرایبی از کهادهای اص

ها در راستای ارائه پارامتری این، بیشتر تلاشپس از  های این ماتریس است.تطبیق برگرفته از مولفه

روش کنترل تطبیقی مدل مرجع چند متغیره بر مبنای های کاهش محدودیت جدید به منظورسازی 

 ارائه شده توان به روشاز مهمترین این تحقیقات میتجزیه ماتریس بهره فرکانس بالا صورت گرفت؛ 

بر که رومان کاستا و همکاران  و روش[ 26] کندیعمل م LDSبه فرم  یهکه براساس تجزتائو  توسط

 هاییتمحدود ،شده یادهر دو روش  اگرچه نام برد. ،[27] کندیعمل م SDUرم به ف یهاساس تجز

که در تحقیقات  های سیستم مورد بررسیاما محدودیت دارند یشنهادیمدل مرجع پساختاری در مورد 

در زمینه کنترل تطبیقی این نکته را باید یادآور شد که البته پیش از آن وجود داشت را کاهش دادند؛ 
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 پذیرهای چندمتغیره کنترلبرای تمامی سیستم سازییادهپ یتقابلکه  جامع یروشمدل مرجع تاکنون، 

 را داشته باشد، ارائه نشده است.  پذیرو مشاهده

 یسماتر  یهبر اساس تجز یه،پا یاپانوفمدل مرجع ل یقیروش کنترل تطب یک یمقصد دار فصل ینادر 

های در مقایسه با تمامی روش شودیم یمعرف نامهپایان ینکه در ا یروش .یمارائه کن فرکانس بالا بهره

از  یترگسترده یفط یبرا تواندیبرخوردار است و م یکمتر هاییتاز محدود ارائه شده پیش از این

 شود. یساز یادهپ هایستمس

جع و روش پس از آن نحوه انتخاب مدل مر شود،یذکر م هایتبعد ابتدا مقدمات و محدود یهابخش در

 .شودیم کننده ارائه شده بررسیمزایای کنترل یتدر نهاو شده  یانکنترل ب

هامقدمات و محدودیت 2-3  

خروجی در فرم فضای حالت بصورت  𝑚 –ورودی  𝑚پذیر پذیر و مشاهدهفرض کنید سیستم کنترل

 زیر باشد:

(3-1)                                                                                   {
�̇�(𝑡) = 𝐴𝑥(𝑡) + 𝐵𝑢(𝑡)

𝑦(𝑡) = 𝐶𝑥(𝑡)                 
 

𝑥(𝑡)که در آن  ∈ ℝ𝑛 , 𝑦(𝑡) ∈ ℝ𝑚  و𝑢(𝑡) ∈ ℝ𝑚  خروجی سیستم، متغیرهای حالت به ترتیب

𝐴 های الت سیستم است، همچنین ماتریستعداد متغیرهای ح nو  و ورودی سیستمسیستم  ∈ ℝ𝑛×𝑛 

𝐵 ∈ ℝ𝑛×𝑚  و𝐶 ∈ ℝ𝑚×𝑛  ماتریس پارامترهای سیستم است که در این روش ثابت و نامعین در ،

 شوند.نظرگرفته می

𝐶(𝑆𝐼برابر با  𝐺(𝑠)تابع تبدیل سیستم ماتریس   − 𝐴)−1𝐵  است. فرض کنید𝐺(𝑠) یشنما یربه شکل ز 

 داده شود:

(3-2       )                                                                        𝐺(𝑠) = [

𝑔11 ⋯ 𝑔1𝑚
⋮ ⋱ ⋮

𝑔𝑚1 ⋯ 𝑔𝑚𝑚
]    
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 برای پیاده سازی این روش کنترلی، سیستم باید دارای شرایط زیر باشد:

قطر  یاست رو یدرجه نسب ینکمتر یکه دارا یلی، تابع تبد𝐺(𝑠)از  یفدر هر رد یدروش با ینالف( در ا

 .یردقرار بگ یسماتر یاصل

به  یررا با راهکار ز هایستماز س یبرخ توانیشرط را دارا نباشد م ینشده ا یمعرف یستمس یدر صورت

 :فرم مطلوب درآورد

 :یریددر نظر بگ یررا به فرم ز یرهچند متغ یستمس یک رابطه

(3-3    )                                                                   [

𝑦1
⋮
𝑦𝑚
] = [

𝑔11 ⋯ 𝑔1𝑚
⋮ ⋱ ⋮

𝑔𝑚1 ⋯ 𝑔𝑚𝑚
] [

𝑢1
⋮
𝑢𝑚
]  

gتوان ستونی می جایییا جابه سطری وجایی جابهبا استفاده از دو روش 
ij

 جا کرد:بهها را جا 

(3-4)                           

{
 
 
 

 
 
 

] :جابهجایی سطری

𝑦2
𝑦1
⋮
𝑦𝑚

] = [

𝑔21 ⋯ 𝑔2𝑚
𝑔11 ⋯ 𝑔1𝑚
⋮ ⋱ ⋮

𝑔𝑚1 ⋯ 𝑔𝑚𝑚

] [

𝑢1
𝑢2
⋮
𝑢𝑚

]                     

ستونی جاییجابه :  [

𝑦1
𝑦2
⋮
𝑦𝑚

] = [

𝑔12 𝑔11 ⋯ 𝑔1𝑚
⋮ ⋮ ⋱ ⋮

𝑔𝑚2 𝑔𝑚1 ⋯ 𝑔𝑚𝑚
] [

𝑢2
𝑢1
⋮
𝑢𝑚

]         

  

 ها باید مینیمم فاز باشد. )قسمت حقیقی صفرهای آن منفی باشد.( 𝑔𝑖𝑖ب( 

 شود:همچنین فرضیات زیر نیز در نظرگرفته می

 مشخص باشد. (v)الف( اندیس مشاهده پذیری 

 ماتریس vشود، بطوریکه با انتخاب کوچکترین اندیس مشاهده پذیری از طریق ماتریس زیر تعیین می

 .[28] کامل باشدرتبه 

(3-5 )                                                                                             𝑂𝑣 = [

𝐶
𝐶𝐴
⋮

𝐶𝐴𝑣−1

]   
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 ( علامت کهادهای اصلی ماتریس بهره فرکانس بالا معلوم باشد.ب

 معرفی خواهد شد. 4-3این ماتریس در بخش 

 انتخاب مدل مرجع 3-3

های ساختاری وجود دارد، البته این محدودیت ساختاری محدودیت در این روش برای انتخاب مدل مرجع

 خود را در طراحی حلقه بسته اعمال کند. که طراح نتواند مقاصد کنترلی به صورتی نیست

 خروجی یک مدل مرجع به صورت زیر تعریف شود:-فرض کنید رابطه ورودی

(3-6 )                                                                                                   𝑦𝑀(𝑡) = 𝑊𝑀(𝑠) 𝑟(𝑡) 

𝑦𝑀(𝑡)ن در آ ∈ ℝ
𝑚  و𝑟(𝑡) ∈ ℝ𝑚  ورودی مرجع هستند و تابع تبدیل به ترتیب خروجی مدل مرجع و

 شود:، به شکل زیر در نظر گرفته می 𝑊𝑀(𝑠)آن ، 

(3-7 )                                                              𝑊𝑀(𝑠) = 𝐷𝑖𝑎𝑔 {
𝑏𝑖

(𝑠+𝑎𝑖)
𝑟𝑑𝑖
}  , [𝑖 = 1,2, … ,𝑚] 

, 𝑏𝑖است و  gii(s)درجه نسبی  𝑟𝑑𝑖که  𝑎𝑖 >  شود.توسط طراح انتخاب می 0

 روش کنترل 3-4

𝑒(𝑡)خطای ردیابی خروجی،  ∈ ℝ𝑚 برابر است با 

(3-8 )                                                                                     𝑒(𝑡) = 𝑦(𝑡) − 𝑦𝑀(𝑡) 

𝑒(𝑡)هدف اصلی در کنترل تطبیقی مدل مرجع آن است که  → 𝑡هنگامی که  0 → ∞ . 

 سازد، در این صورت داریم:هدف را برآورده میوجود دارد که این  𝑢∗(𝑡)فرض کنید، سیگنال کنترلی، 

(3-9 )                                                       𝑦(𝑡) = 𝐺(𝑠)𝑢∗(𝑡) = 𝑊𝑀(𝑠) 𝑟(𝑡) = 𝑦𝑀(𝑡) 
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 ساختاری مطابق زیر داشته باشد: 𝑢∗(𝑡)اگر در نظر بگیریم که 

(3-10 )                                                                𝑢∗ = 𝜃1
∗𝑇𝑤1 + 𝜃2

∗𝑇𝑤2 + 𝜃3
∗𝑦 + 𝜃4

∗𝑟 

𝜃1که 
∗ , 𝜃2

∗  ∈ ℝ𝑚(𝑣−1)×𝑚  ،  𝜃3
∗ ∈ ℝ𝑚×𝑚 و 𝜃4

∗ = 𝐾𝑃
𝑤1 , 𝑤2است. همچنین  1− ∈ ℝ

𝑚(𝑣−1) 

  د:شوبصورت زیر تعریف می

(3-11)  𝑤1 =
𝐴(𝑠)

Λ(𝑠)
𝑢  ,    𝑤2 =

𝐴(𝑠)

Λ(𝑠)
𝑦  ;     {

𝐴(𝑠) = [𝐼𝑚×𝑚  𝐼𝑚×𝑚𝑠 …  𝐼𝑚×𝑚𝑠
𝑣−2]𝑇    

Λ(𝑠) = 𝜆0 + 𝜆1𝑠 + ⋯+ 𝑠
𝑣−1 is Hurwitz

             

𝐾𝑝و ماتریس بهره فرکانس بالا،  ∈ ℝ
𝑚×𝑚  ، برابر با𝑙𝑖𝑚

𝑠→∞
𝑊𝑀(𝑠)

−1𝐺(𝑠)  این روش که در  .[26]است

های کهادهای اصلی آن مشخص باشد و مقدار پارامترهای آن ثابت و نامعین شود علامتتنها فرض می

 است.

𝜃∗𝑇اگر  = [𝜃1
∗𝑇 𝜃2

∗𝑇 𝜃3
∗ 𝜃4

𝑊و  [∗ = [𝑤1
𝑇 𝑤2

𝑇 𝑦𝑇 𝑟𝑇]𝑇 ( 10-3، رابطه )تعریف شوند 

 شود.تبدیل میبه رابطه زیر 

(3-12)                                                                                                     𝑢∗ = 𝜃∗𝑇𝑊 

𝑟(𝑡)که  کرد توان برداشت( می9-3)از رابطه  = 𝑊𝑀
−1(𝑠)𝐺(𝑠)𝑢(𝑡)  با جایگذاری آن در رابطه است؛ 

 ( داریم:3-10)

(3-13)                                               𝑢∗ = 𝜃1
∗𝑇𝑤1 + 𝜃2

∗𝑇𝑤2 + 𝜃3
∗𝑦 + 𝜃4

∗𝑊𝑀
−1(𝑠)𝐺(𝑠)𝑢 

𝐾𝑃
−1𝑟 کنیم:را به دو طرف رابطه اضافه می 

(3-14)                        𝑢∗ + 𝐾𝑃
−1𝑟 = 𝜃1

∗𝑇𝑤1 + 𝜃2
∗𝑇𝑤2 + 𝜃3

∗𝑦 + 𝐾𝑃
−1𝑟 + 𝐾𝑃

−1𝑊𝑀
−1(𝑠)𝐺(𝑠)𝑢 

 ( داریم:12-3)با استفاده از رابطه 

(3-15)                                                           𝑢∗ + 𝐾𝑃
−1𝑟 = 𝜃∗𝑇𝑊 +𝐾𝑃

−1𝑊𝑀
−1(𝑠)𝐺(𝑠)𝑢 
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 کنیم:ضرب می 𝑊𝑀(𝑠)𝐾𝑝در عبارت را ( 15-3دو طرف رابطه )

(3-16)                                      𝑊𝑀(𝑠)𝐾𝑝𝑢
∗ +𝑊𝑀(𝑠)𝑟 = 𝑊𝑀(𝑠)𝐾𝑝(𝜃

∗𝑇𝑊) + 𝐺(𝑠)𝑢 
∗𝑢دانیم در سیستم حلقه بسته می = 𝑢 :است، در نتیجه 

(3-17                                       )  𝐺(𝑠)𝑢 −𝑊𝑀(𝑠)𝑟 = 𝑊𝑀(𝑠)𝐾𝑝𝑢−𝑊𝑀(𝑠)𝐾𝑝(𝜃
∗𝑇𝑊) 

𝑦𝑀(𝑡)با استفاده از  = 𝑊𝑀(𝑠) 𝑟(𝑡)  و𝑦(𝑡) = 𝐺(𝑠)𝑢(𝑡)  و𝑒(𝑡) = 𝑦(𝑡) − 𝑦𝑀(𝑡)  و جایگذاری

 داریم: (17-3)آن در رابطه 

(3-18)                         𝑒(𝑡) = 𝑊𝑀(𝑠)𝐾𝑝𝑢 −𝑊𝑀(𝑠)𝐾𝑝𝜃
∗𝑇𝑊 = 𝑊𝑀(𝑠)𝐾𝑝[𝑢 − 𝜃

∗𝑇𝑊] 

𝐹(𝑡)فرض کنید، سیگنال  ∈ ℝ𝑚 شود.وجود دارد که شامل خطای ردیابی خروجی و مشتقات آن می 

(3-19)                                                                                          𝐹(𝑡) = Λ̅(𝑠) 𝑒(𝑡) 

Λ̅(𝑠) ∈ ℝ𝑚×𝑚 برابر است با 

(3-20)                                                                                    Λ̅(𝑠) = 𝐷𝑖𝑎𝑔{Λ̅𝑖𝑖(𝑠)} 

Λ̅𝑖𝑖(𝑠)که  = 𝜆𝑟𝑑𝑖−1𝑠
𝑟𝑑𝑖−1+𝜆𝑟𝑑𝑖−2𝑠

𝑟𝑑𝑖−2 +⋯+ 𝜆0 ایجملهاین چندضرایب علامت  .است  

𝜆0 > 0 , 𝜆𝑘 ≥ 0  [𝑘 = 1, … , (𝑟𝑑𝑖 −  شود تا تابع تبدیلطوری انتخاب میمقدار آن و  [(1

Λ̅(𝑠)𝑊𝑀(𝑠) اکیدا حقیقی مثبت شود. 

 کنیم:نویسی میرا باز (18-3)رابطه 

(3-21)                                                                     𝐹(𝑡) = Λ̅(𝑠)𝑊𝑀(𝑠)𝐾𝑝[𝑢 − 𝜃
∗𝑇𝑊] 

 کنیم.سازی جدید، از لم مورس استفاده میبه منظور ارائه یک پارامتری
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𝑚ابعاد  با 𝐾𝑃هر ماتریس حقیقی  لم: ×𝑚 توان به صورت          با کهادهای اصلی غیرصفر را می

(3-22)𝐾𝑃 = 𝑆𝐷𝑈                                                                                                                  

 .[29] ماتریس بالا مثلثی است 𝑈ماتریس قطری و  𝐷ماتریس مثبت معین،  𝑆نشان داد که در آن 

 کنیم:جایگذاری می (21-3)را در رابطه  (22-3)رابطه 

(3-23)  𝐹(𝑡) = Λ̅(𝑠)𝑊𝑀(𝑠)𝑆𝐷𝑈[𝑢 − 𝜃
∗𝑇𝑊]  

                                                                                = Λ̅(𝑠)𝑊𝑀(𝑠)𝑆𝐷[𝑈𝑢 − 𝑈𝜃
∗𝑇𝑊] 

𝑈𝑢توان در نظرگرفت می = 𝑢 − (𝐼 − 𝑈)𝑢 آنگاه 

(3-24)                                                   𝐹(𝑡) = Λ̅(𝑠)𝑊𝑀(𝑠)𝑆𝐷[𝑢 − (𝑈𝜃
∗𝑇𝑊 + (𝐼 − 𝑈)𝑢)] 

𝑈𝜃∗𝑇𝑊برای عبارت  + (𝐼 − 𝑈)𝑢 دهیم:سازی جدید ارائه مییک پارامتری 

(3-25                       ) 𝑈𝜃∗𝑇𝑊 + (𝐼 − 𝑈)𝑢 ≡ 𝛩∗𝑇Ω = [Θ1
∗𝑇Ω1 Θ2

∗𝑇Ω2 … Θ𝑚
∗ 𝑇Ω𝑚]

𝑇 

Θ1]که 
∗𝑇Ω1 Θ2

∗𝑇Ω2 … Θ𝑚
∗ 𝑇Ω𝑚]

𝑇
∈ ℝ𝑚  وΩ𝑖 ∈ ℝ

(2𝑚𝑣+𝑚−𝑖)×1 برابر است با 

Ω1 = [𝑊
𝑇 𝑢2 𝑢3 … 𝑢𝑚]

𝑇 

Ω2 = [𝑊
𝑇 𝑢3 … 𝑢𝑚]

𝑇          

(3-26                                                                                   )⋮                                         

Ω𝑚−1 = [𝑊
𝑇  𝑢𝑚]

𝑇  

Ω𝑚 = [𝑊𝑇]𝑇 . 

 کنیم:جایگذاری می (24-3)را در رابطه  (25-3)رابطه 

(3-27)                                                                   𝐹(𝑡) = Λ̅(𝑠)𝑊𝑀(𝑠)𝑆𝐷[𝑢 − 𝛩
∗𝑇Ω] 

به عنوان یک تابع تبدیل در نظرگرفته شود و یک فرم فضای حالت برای آن تعریف  Λ̅(𝑠)𝑊𝑀(𝑠)𝑆اگر 

 کنیم:
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(3-28)                                                             {
�̇� = 𝐴𝑧𝑍 + 𝐵𝑧𝐷[𝑢 − 𝛩

∗𝑇Ω]                 

𝐹 = 𝐶𝑧𝑍                                                        
 

𝑍متغیرهای حالت برابر است با  = 𝑋 − 𝑋𝑀  که𝑋  شامل متغیرهای حالت سیستم و فیلترهای حالت

𝑤1, 𝑤2 ( .است𝑋 = [𝑥𝑇 𝑤1
𝑇 𝑤2

𝑇]𝑇 و )𝑋𝑀  مانند𝑋  ، حالات تحقق غیرمینیمال تابع تبدیل برای

Λ̅(𝑠)𝑊𝑀(𝑠)𝑆 شود.تعریف می 

وجود دارد  یاکوبوویچ  –است لذا بر اساس  لم کالمن  1اکیدا حقیقی مثبت Λ̅(𝑠)𝑊𝑀(𝑠)𝑆تابع تبدیل 

𝑃 ماتریس > 𝑄و  0 >  رابطه زیر که 0

(3-29)                                                                                   {
𝐴𝑧

𝑇𝑃 + 𝑃𝐴𝑧 = −𝑄

𝑃𝐵𝑧 = 𝐶𝑧
𝑇                  

  

 .]30[برای آن برقرار است 

 کنیم:تابع  لیاپانوف پیشنهادی را به صورت زیر معرفی می

(3-30)                                                                                𝑉 =
1

2
[𝑍𝑇𝑃𝑍 + ∑ 𝛾𝑖

−1|𝑑𝑖|Θ̃𝑖
𝑇Θ̃𝑖

𝑚
𝑖=1 ] 

Θ̃که  = Θ − Θ∗  وΥ𝑖  بوده و بهره تطبیق پارامتر𝑑𝑖  عناصر روی قطر اصلی ماتریس𝐷 .است 

 گیریم.از تابع لیاپانوف مشتق زمانی می

(3-31)                                               �̇� =
1

2
�̇�𝑇𝑃𝑍 +

1

2
𝑍𝑇𝑃�̇� +

1

2
∑ 𝛾𝑖

−1|𝑑𝑖|
𝑚
𝑖=1 (Θ̇̃𝑖

𝑇Θ̃𝑖 + Θ̃𝑖
𝑇Θ̃𝑖
̇ ) 

 کنیم.( را بازنویسی می31-3( ، رابطه )28-3( و )29-3های )با استفاده از رابطه

(3-32)            �̇� = −
1

2
�̇�𝑇𝑄𝑍 +

1

2
Ω𝑇Θ̃𝐷𝐹 +

1

2
F𝑇DΘ̃Ω +

1

2
∑ 𝛾𝑖

−1|𝑑𝑖|
𝑚
𝑖=1 (Θ̇̃𝑇Θ̃ + Θ̃𝑇Θ̃ ̇ ) 

                                                 
1. Strictly Positive Real (SPR)   
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استفاده کنیم. لازم است مشتق تابع لیاپانوف  جایی ضرب اسکالربرای آنکه بتوانیم از خاصیت جابه

 بصورت زیر بازنویسی شود:

(3-33                                             ) �̇� = −
1

2
�̇�𝑇𝑄𝑍 + ∑ 𝐹𝑖𝑑𝑖Θ̃𝑖

𝑇Ω𝑖 + 𝛾𝑖
−1|𝑑𝑖|Θ̃𝑖

𝑇Θ̃𝑖
̇𝑚

𝑖=1 

     = −
1

2
�̇�𝑇𝑄𝑍 + ∑ 𝛾𝑖

−1|𝑑𝑖|Θ̃𝑖
𝑇 [γ

i
 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑑𝑖)𝐹𝑖Ω𝑖 + Θ̃𝑖

̇ ]  𝑚
𝑖=1 

�̇�برای آنکه  ≤   :لازم است 0

(3-34   )                                                 ∑ 𝛾𝑖
−1|𝑑𝑖|Θ̃𝑖

𝑇 [γ
i
 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑑𝑖)𝐹𝑖Ω𝑖 + Θ̃𝑖

̇ ] = 0𝑚
𝑖=1 

 توان نشان داد  پس می

(3-35                                                  )�̇�𝑖 = Θ̃𝑖
̇ = −𝛾

𝑖
 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑑𝑖)𝐹𝑖𝛺𝑖      ; 𝑖 = 1,… ,𝑚 

 آید:با این انتخاب، مشتق تابع لیاپانوف به صورت زیر درمی

(3-36                                                                                                   )�̇� = −
1

2
𝑍𝑇𝑄𝑍 

limنشان دهیم رای آنکهکه مشتق تابع لیاپانوف نیم معین منفی است. ب 
𝑡→∞

𝐹(𝑡) → از لم باربالات   0

 کنیم؛ برای این منظور باید اثبات کرد که مشتق دوم تابع لیاپانوف کراندار است.استفاده می

(3-37                                                                       )               �̈� =
1

2
[−�̇�𝑇𝑄𝑍 − 𝑍𝑇𝑄�̇�]       

، 𝑍 سیستم یعنی، یک تابع تبدیل پایدار است لذا متغیرهای حالت این  Λ̅(𝑠)𝑊𝑀(𝑠)𝑆تابع تبدیل 

𝑍 محدود است. با توجه به آنکه  = 𝑋 − 𝑋𝑀گفت متغیرهای حالت توان است و می𝑋 .محدود است 

ثابت  𝑤2 با محدود بودن نیز محدود است. 𝑤2و  𝑤1و فیلترهای متغیر حالت  𝑥بنابراین متغیرهای 

دانیم که در روش کنترل تطبیقی مدل مرجع، ورودی نیز محدود است. همچنین می 𝑦شود که می

𝑊، محدود است؛ در نتیجه 𝑟مرجع،  = [𝑤1
𝑇 𝑤2

𝑇 𝑦𝑇 𝑟𝑇]𝑇 دهد که نشان می نیز محدود استΩ𝑚 

محدود است که   Ω𝑚−1محدود است. با این تفسیر  𝑢𝑚کند ثابت می محدود Ω𝑚نیز محدود است. 
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محدود  توان نشان داد که سیگنال کنترلیشود؛ به همین ترتیب میمحدود می 𝑢𝑚−1شود سبب می

توان ثابت کرد که ها میمحدود است. با استفاده از محدود بودن این سیگنال 𝐹(𝑡)است و در نتیجه 

شود؛ که با توجه به ساختار به صفر همگرا می 𝐹(𝑡)سیگنال  است پسکراندار مشتق دوم تابع لیاپانوف 

 شود. این سیگنال، خطای ردیابی خروجی و مشتقات آن نیز به صفر همگرا می

 ( نشان داده شده است.3-1در شکل )دیاگرام بلوکی این روش 

 
 روش کنترل تطبیقی مدل مرجع چند متغیره لیاپانوف پایه ( دیاگرام بلوکی1-3شکل )

 کنندهکنترلمزایای  3-5

های روش کنترل تطبیقی مدل مرجع لیاپانوف پایه را تضمین توان مهمترین ویژگیبه طور کلی می

های چند متغیره با این روش برای سیستم گسترش انست.پایداری و دقت مناسب در ردیابی خروجی د

ای چند خروجی هستند، از اهمیت ویژه-موجود چند ورودی های دینامیکیآنکه بیشتر سیستمتوجه به 

ردیابی خروجی سبب شده است که -های ورودیبین کانال 1اثر متقابل )تداخل(ست. وجود ار ابرخورد

                                                 
1. Interaction  
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بهبود عملکرد این روش موثرترین راهکاری که تاکنون برای مرجع با دقت مناسبی همراه نباشد؛  مدل

اگر بخواهیم روش ارائه شده در این  ارائه شده است، استفاده از تجزیه ماتریس بهره فرکانس بالا است.

بر اساس تجزیه های دیگری که با موضوع کنترل تطبیقی مدل مرجع چند متغیره نامه را با روشپایان

توان این مقایسه نیم، میماتریس بهره فرکانس بالا ارائه شده است، مقایسه کرده و مزایای آن را بیان ک

 .ها و بهبود نتایج انجام دادرا از دو دیدگاه کاهش محدودیت

 هاکاهش محدودیت 3-5-1

 فرض( SDUویا  LDS ،LDU فارغ از نوع تجزیه ) ،هایی که پیش از این ارائه شده استدر بیشتر روش

این مساله باعث شده است  برابر یک باشد. 𝐺(𝑠)موجود در های که درجه نسبی تابع تبدیلشده است 

شرط  حفظضمن ارائه راهکاری مناسب  با این روشدر  کنترل کرد اماهای محدودی را بتوان که سیستم

توان روش کنترلی و غیر صفر بودن کهادهای اصلی آن، می ماتریس گین فرکانس بالاعناصر محدود بودن 

 سازی کرد.های چند متغیره پیاده را برای گستره بیشتری از سیستم

باید مینیمم فاز باشد  𝐺(𝑠)های موجود در ها ذکر شده است که تابع تبدیلهمچنین در برخی از روش

های یک برای سیستم که برداشت ناقصی از روش کنترل تطبیقی مدل مرجع ساستری و بودسون

-این شرط اینگونه اصلاح شده است که تنها تابع تبدیل ،روشدر این  .]31[ ستایک خروجی  -ورودی

قرار  𝐺(𝑠)روی قطر اصلی که  یهایگیرد، به عبارت دیگر تابع تبدیلهایی که کنترل روی آن صورت می

 یابد.اولیه کاهش میهای با اصلاح این شرط نیز محدودیت باید مینیمم فاز باشند.گیرند، می

 بهبود نتایج 3-5-2

خطای ردیابی خروجی ، روابط تطبیق تنها بر اساس هایی که پیش از این ارائه شده استدر تمام روش

های کنترلی را برآورده سازند اما دقت خواستهتوانند روابط میصورت گرفته است. درست است که این 

ای شامل خطای یک چند جملهدر این روش از  .ای برخوردار استاز اهمیت ویژه ردیابی و سرعت تطبیق
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استفاده شده است که سبب افزایش دقت ردیابی و سرعت تطبیق شده  ردیابی خروجی و مشتقات آن

کنترل را به شدت پی در ابتدای فرآیند درپیهای ها و فروجهشاست. صرف نظر از این موارد، فراجهش

پهپاد دو مولفه  طراحیموضوع کنیم؛ در ا ارائه یک مثال اهمیت این موضوع را بیان میدهد. بکاهش می

. از موارد مهم مرتبط با این دستی از اهمیت ویژه ای برخوردار استاساسی کیفیت پرواز و کیفیت خوش

ها و وجود این فراجهش .]17[و جلوگیری از شکست متعدد هوا است دو موضوع، عدم لرزش در بدنه 

نکته دیگری که از  ی را تحت تاثیر قرار دهد.های اساس، هر دو این مولفهتواندهای متعدد میفروجهش

 است؛ درهای مهم روش کنترل تطبیقی مدل مرجع چندمتغیره است لحظه گذر از صفر خروجی چالش

که در این روش با توجه به کند همسایگی این نقطه برای لحظاتی دقت ردیابی خروجی کاهش پیدا می

 نقیصه به صورت قابل توجهی کاسته شده است.استفاده از مشتقات خطای ردیابی خروجی، این 

سازی روش کنترلی برای مدل دینامیکی کانال موارد ذکر شده در این بخش را در فصل چهارم با شبیه

 دهیم.نشان می هیبرید طولی پهپاد
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 چهارمفصل 

 پیاده سازی روش کنترلی
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 مقدمه  4-1

پیاده سازی روش کنترل تطبیقی مدل مرجع لیاپانوف پایه چند  ابتدا به بررسی شرایطاین فصل، در 

پردازیم، پس از آن مقادیر اولیه و میکانال طولی پهپاد نظارتی )هیبرید(  مدل دینامیکی متغیره برای

 دهیم.را نشان میسازی این روش در بخش آخر، نتایج شبیهشوند و پارامترهای تنظیم معرفی می

  بررسی شرایط 4-2 

 .در فصل دوم، مدل دینامیکی کانال طولی یک پهپاد هیبرید را بدست آوردیم

(4-1)   

{
 
 
 

 
 
 
[

�̇�
�̇�
�̇�

�̇�

] = [

−0.1058 0.7157 0 −9.8085
−2.2025 −9.2883 18.00 −0.1712
0.1075 −21.7322 −17.5922 0.0095
0 0 1.00 0

] [

𝑢
𝑤
𝑞
𝜃

] + [

−0.0494 0 144.8262
−3.8501 52.9497 0
3.2020 −2.440 −7.2413
0 0 0

] [

𝛿𝑝
𝛿𝑟
𝛿𝑒

]

𝑌 = [
0 1 0 0
0 0 0 1
1 0 0 0

] [

𝑢
𝑤
𝑞
𝜃

]                                                                                                                                                   

  

 عبارت است از 𝐺(𝑠)های موجود در در این سیستم درجه نسبی تابع تبدیل

(4-2   )                                                     [

𝑟𝑑{𝑔11} 𝑟𝑑{𝑔12} 𝑟𝑑{𝑔13}

𝑟𝑑{𝑔21} 𝑟𝑑{𝑔22} 𝑟𝑑{𝑔23}

𝑟𝑑{𝑔31} 𝑟𝑑{𝑔32} 𝑟𝑑{𝑔33}
] = [

1 1 2
2 2 2
2 1 1

] 

 لذا شرط درجه نسبی برقرار است.

  کنیم.های روی قطر اصلی را بررسی میقسمت حقیقی صفرهای تابع تبدیل

(4-3      )                                                {

𝑅𝑒𝑎𝑙 {𝑍𝑔11} = { −16.7630 , −0.0527,−0.0527}

𝑅𝑒𝑎𝑙{𝑍𝑔22} = {−35.3903  , −0.1265}                    

𝑅𝑒𝑎𝑙{𝑍𝑔33} = {−13.4396 ,−13.4396,−0.0014}

            

𝑣پذیری سیستم همچنین اندیس مشاهده = است و علامت کهادهای اصلی ماتریس بهره فرکانس  2

 بالا همگی مثبت است.
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 یمتنظ هایو پارامتر یهاول یرمقاد 4-3

 شود:ها بصورت زیر تعریف میمدل مرجع با توجه به درجه نسبی تابع تبدیل

(4-4     )                                                                              𝑊𝑀(𝑠) =

[
 
 
 
 
1

𝑠+1
0 0

0
1

(𝑠+1)2
0

0 0
1

𝑠+1]
 
 
 
 

   

  شود:بصورت زیر انتخاب می Λ̅(𝑠)  ایچند جمله

(4-5                   )                                                                   Λ̅(𝑠) = [
8 0 0
0 5𝑠 + 24 0
0 0 4.7

] 

Λ(𝑠)حالت  هایهمچنین مشخصه فیلتر = 𝑠 + Υو ماتریس بهره تطبیق  1 = 𝐼3×3. 

 سازینتایج شبیه 4-4

 کنیم.سازی میبا در نظر گرفتن دو نوع ورودی مرجع شبیهروش کنترلی را با استفاده از نرم افزار متلب 

𝑟ثابت  مرجع الف( ورودی = [1 2 1]𝑇 

در خروجی  یثابت اتدر این حالت با در نظر گرفتن یک ورودی مرجع ثابت که منجر به ایجاد تغییر

 کنیم.مرجع می شود، دقت ردیابی خروجی در تغییرات ثابت را ارزیابی می

و سیگنال  𝑤، خطای ردیابی خروجی  𝑤به ترتیب بیانگر ردیابی خروجی  3-4و  2-4،  1-4های شکل

توان گفت ردیابی خروجی به خوبی انجام شده است و نمودار می 1-4است. با توجه به شکل  𝑢1کنترلی 

همچنین بیشترین درصد  است؛ 021/0دهد که بیشترین خطای ردیابی خروجی برابر با نشان می 4-2

 درصد است. 05/0سازی و تطبیق اولیه پارامترها ثانیه از شبیه 1خطا پس از گذشت 
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𝑤 (𝑚  خروجی  نمودار ردیابی( 1-4شکل ) 𝑠)⁄ به خروجی مرجع𝑤𝑚  )ورودی مرجع ثابت( 

 

 

 

 )ورودی مرجع ثابت(   𝑤خروجی ردیابیخطای نمودار  (2-4شکل )
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 )ورودی مرجع ثابت(  𝑢1( نمودار سیگنال کنترلی3-4شکل )

. با توجه به به نمایش درآمده است 4-6و  4-6،  4-4های این نمودارها در شکل ،𝜃خروجی دوم،برای 

دهد که نشان می 5-4نمودار توان گفت ردیابی خروجی به خوبی انجام شده است و می 4-4شکل 

 1همچنین بیشترین درصد خطا پس از گذشت  است؛ 098/0بیشترین خطای ردیابی خروجی برابر با 

 درصد است. 25/1سازی و تطبیق اولیه پارامترها ثانیه از شبیه

 
 )ورودی مرجع ثابت( 𝜃𝑚به خروجی مرجع  𝜃 (𝑟𝑎𝑑) ( نمودار ردیابی خروجی 4-4شکل )
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 )ورودی مرجع ثابت( 𝜃( نمودار خطای ردیابی خروجی 5-4شکل )

 

 

 

 

 )ورودی مرجع ثابت( 𝑢2( نمودار سیگنال کنترلی 6-4شکل )

نشان داده شده  9-4و  8-4، 7-4های در شکل،  𝑢، مشابه نمودارهای خروجی دوم، برای خروجی سوم

نشان  8-4خوبی انجام شده است و نمودار توان گفت ردیابی خروجی به می 7-4با توجه به شکل  است.

همچنین بیشترین درصد خطا پس از  است؛ 015/0دهد که بیشترین خطای ردیابی خروجی برابر با می

 درصد است. 05/0سازی و تطبیق اولیه پارامترها ثانیه از شبیه 1گذشت 
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𝑢 (𝑚  ( نمودار ردیابی خروجی 7-4شکل ) 𝑠)⁄ به خروجی مرجع𝑢𝑚 )ورودی مرجع ثابت( 

 

 

 

 

 
 )ورودی مرجع ثابت(  𝑢( نمودار خطای ردیابی خروجی 8-4شکل )
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 )ورودی مرجع ثابت( 𝑢3( نمودار سیگنال کنترلی 9-4شکل )

شود؛ که دهد که پارامترهای تطبیق به مقدار ثابت همگرا مینشان می 12-4و  11-4، 10-4های شکل

به آن اشاره شد یکی از  2-5-3ردیابی است. همانطور که در بخش این مساله تاییدی بر صحت نتایج 

های مهم در کنترل تطبیقی مدل مرجع چند متغیره سرعت تطبیق است؛ با توجه به این نمودارها ویژگی

 توان گفت که تطبیق پارامترها از سرعت قابل قبولی برخوردار است. می

 

 
 )ورودی مرجع ثابت( Θ1( همگرایی پارامترهای تطبیق 10-4شکل )
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 )ورودی مرجع ثابت( Θ2( همگرایی پارامترهای تطبیق 11-4شکل )

 

 

 

 )ورودی مرجع ثابت( Θ3( همگرایی پارامترهای تطبیق 12-4شکل )

𝑟ب( ورودی متغیر  = sin(0.014𝑡) [1 2 1]𝑇 

به ایجاد تغییرات سینوسی در که منجر  در این حالت با در نظر گرفتن یک ورودی مرجع سینوسی

 کنیم.را ارزیابی می سینوسیدقت ردیابی خروجی در تغییرات خروجی مرجع می شود، 
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و  𝑤، خطای ردیابی خروجی  𝑤به ترتیب بیانگر ردیابی خروجی  15-4و  14-4،  13-4های شکل

 است. 𝑢1سیگنال کنترلی 

 
𝑤 (𝑚  ( نمودار ردیابی خروجی 13-4شکل ) 𝑠)⁄ به خروجی مرجع𝑤𝑚 )ورودی مرجع سینوسی( 

 

 

 

 

 )ورودی مرجع سینوسی(   𝑤( نمودار خطای ردیابی خروجی14-4شکل )
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 )ورودی مرجع سینوسی( 𝑢1( نمودار سیگنال کنترلی 15-4شکل )

نشان  14-4توان گفت ردیابی خروجی به خوبی انجام شده است و نمودار می 13-4با توجه به شکل 

همچنین بیشترین درصد خطا پس از  ؛است 02/0که بیشترین خطای ردیابی خروجی برابر با دهد می

 درصد است. 37/0تطبیق اولیه پارامترها و بدون در نظر گرفتن لحظه گذر از صفر خروجی 

 این نمودارها بصورت زیر است: ،𝜃برای خروجی دوم،

 
 )ورودی مرجع سینوسی(  𝜃𝑚به خروجی مرجع  𝜃 (𝑟𝑎𝑑) ( نمودار ردیابی خروجی 16-4شکل )
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 )ورودی مرجع سینوسی( 𝜃( نمودار خطای ردیابی خروجی 17-4شکل )

 

 

 

 )ورودی مرجع سینوسی( 𝑢2( نمودار سیگنال کنترلی 18-4شکل )

نشان  17-4توان گفت ردیابی خروجی به خوبی انجام شده است و نمودار می 16-4با توجه به شکل 

همچنین بیشترین درصد خطا پس از  ؛است 16/0ن خطای ردیابی خروجی برابر با بیشتری دهد کهمی

 درصد است. 84/3تطبیق اولیه پارامترها و بدون در نظر گرفتن لحظه گذر از صفر خروجی 

نشان داده  21-4و  20-4، 19-4های در شکل،  𝑢، مشابه نمودارهای خروجی دوم، برای خروجی سوم

 شده است.
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𝑢 (𝑚  ( نمودار ردیابی خروجی 19-4شکل ) 𝑠)⁄ به خروجی مرجع𝑢𝑚 )ورودی مرجع سینوسی( 

 

 

 

 

 
 )ورودی مرجع سینوسی(   𝑢( نمودار خطای ردیابی خروجی 20-4شکل )
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 )ورودی مرجع سینوسی( 𝑢3( نمودار سیگنال کنترلی 21-4شکل )

نشان  20-4خوبی انجام شده است و نمودار توان گفت ردیابی خروجی به می 19-4با توجه به شکل 

همچنین بیشترین درصد خطا پس از  ؛است 08/0دهد که بیشترین خطای ردیابی خروجی برابر با می

 درصد است. 10/0تطبیق اولیه پارامترها و بدون در نظر گرفتن لحظه گذر از صفر خروجی 

شود؛ که تطبیق به مقدار ثابت همگرا میدهد که پارامترهای نشان می 24-4و  23-4، 22-4های شکل

 .این مساله تاییدی بر صحت نتایج ردیابی است

 

 
 )ورودی مرجع سینوسی( Θ1( همگرایی پارامترهای تطبیق 22-4شکل )
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 )ورودی مرجع سینوسی( Θ2( همگرایی پارامترهای تطبیق 23-4شکل )

 

 

 

 

 مرجع سینوسی( )ورودی Θ3( همگرایی پارامترهای تطبیق 24-4شکل )
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 مقدمه  5-1

در بخش  پس از آن نامه خواهیم پرداخت.بندی پایانگیری و جمعنتیجهدر این فصل، در بخش اول به 

 ای تحقیقات آینده ارائه خواهیم کرد.دوم، پیشنهاداتی بر

  گیرینتیجه 5-2 

برای کانال طولی پهپاد یک روش کنترل تطبیقی مدل مرجع لیاپانوف پایه چندمتغیره  ،نامهپایاندر این 

دینامیک با استفاده از معادلات نیرو، ممان و سینماتیک،  ،در ابتدای کارنظارتی )هیبرید( ارائه شد. 

با توجه به ساختار مدل دینامیکی کانال طولی  .سازی کردیمو آن را خطیسازی طولی این پهپاد را مدل

، ای که پیش از این معرفی شده بودندهای کنترل تطبیقی مدل مرجع چند متغیرهپهپاد هیبرید، روش

ک روش کنترل تطبیقی مدل برای غلبه بر این مشکل ی سازی برای این سیستم را نداشتند؛قابلیت پیاده

کند ش کنترلی که بر پایه تجزیه ماتریس بهره فرکانس بالا عمل میاین رومتغیره ارائه شد. مرجع چند

-سازی این کنترلهای مشابه برای پیادهایی که در روشهبا ارائه راهکاری مناسب توانست، محدودیت

 ،از جمله کانال طولی پهپاد هیبرید ،هاتری از سیستمطیف گسترده را کاهش دهد و کننده وجود داشت

-ها و فروجهشوجود فراجهش توان بهمی های مشابهمعایب روش مهمترینبا آن کنترل کرد. از بتوان  را 

کاهش محسوس دقت ردیابی در لحظه گذر از صفر خروجی های متعدد در ابتدای فرآیند تطبیق و 

در مشاهده بود؛  قابل دستی و کیفیت پروازهای کیفیت خوشمولفه آن بر ات منفیتاثیر که اشاره کرد

ای ردیابی با استفاده از ساختاری جدید در قواعد تطبیق و استفاده از سیگنالی شامل خطاین روش 

سرعت  بر این مشکلات غلبه کنیم. همچنین این کار سبب آن شد که توانستیمخروجی و مشتقات آن 

 .یابدهای مشابه افزایش تطبیق و دقت ردیابی را در مقایسه با روش
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 پیشنهادات 5-3

که  است هایییکی از محدودیتکهادهای اصلی ماتریس بهره فرکانس بالا،  علامت فرض شدنمعلوم 

باقی مانده همچنان در روش کنترل تطبیقی مدل مرجع بر اساس تجزیه ماتریس بهره فرکانس بالا 

 که بتواند این محدودیت را حذف کند و یا ارائه روش شناسایی که تنها علامتارائه راهکاری  ؛است

توان به آن اشاره یکی دیگر از مواردی که می ارزشمند باشد.تواند هادهای اصلی را شناسایی کند، میک

 از بین ببرد. را به طور کلی کرد، ارائه راهکاری است که وابستگی روش به درجه نسبی توابع تبدیل
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Abstract 

This thesis presents a model reference adaptive control methods for longitudinal channel 

of Surveillance Unmanned Aerial Vehicle (UAV). The surveillance UAV used in this 

thesis is a hybrid UAV. The control of hybrid UAVs is of particular importance because 

these UAVs have propulsion systems in vertical and horizontal direction. In the proposed  

model reference adaptive control method, the matrices of the system parameters are 

considered unknown and constant, only the sign of all leading principal minors of high 

frequency gain matrix are assumed to be known. The adaptive law is based on Lyapunov 

function that ensures closed-loop system stability and asymptotic output tracking. The 

parameterization used in this method is based on decomposition of the high frequency 

gain matrix as SDU form where S is a symmetric positive definite matrix, D is a diagonal 

matrix and U is a unity upper triangular matrix. In this method, the signal including the 

output tracking error and its derivatives is used instead of the output tracking error signal 

which has made its more accurate. 

Keywords: Surveillance UAV; Hybrid UAV; High Frequency Gain; Multivariable 

Systems; SDU Decomposition; Model Reference Adaptive Control; MRAC;  
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