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 چکیده

های نشست و برخاست عمودی هواپیما برای  1ترین موضوعات در بخش کنترل معلقّیکی از مهم

STOVLکوتاه )
گزارش اکثر کارهای  است. قطعیتعدماین هواپیماها در حضور  عملکردبهترین ، (2

نامه از در این پایاناست. کنترل خطی  مبتنی بر روش STOVL یهواپیماکنترل معلق  حوزهدر شده 

استفاده  STOVLروش کنترل بهینه غیرخطی برای حل مساله کنترل مقاوم سیستم معلق هواپیمای 

به فرم معادلات حالت بیان شده، سپس  STOVLشود. ابتدا معادلات دینامیکی برای هواپیمای می

-طراحی می نظر گرفتن تزویج بین ممان چرخشی و نیروی عرضی هواپیماکننده مقاوم با درکنترل

سازی با/بدون استفاده از برای نشان دادن قابلیت روش کنترلی پیشنهادی، شبیه نتهاگردد. در ا
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مقدمه -7 – 7  

 این نوع دنیای هوانوردی و تکنولوژی است. ترین اتفاقاتهای عمود پرواز یکی از مهمتولید جنگنده

بدون نیاز به باندهای معمول توان برخاستن از زمین را داشته و به همان آسانی نیز فرود   اهجنگنده

شود. شیوه  نیروی مورد نیاز مستقیماً توسط موتور فراهم می  آیند. در هواپیماهای عمود پروازمی

واپیما پس از رها شدن ترمز با متداول در هواپیماها برای برخاستن از روی باند بدین ترتیب است که ه

توان حرکت کرده تا به سرعت مشخصی که نیروی مورد نیاز برای جدا شدن از سطح زمین را  بیشینه

به سیستم کنترل  کند، برسد. این نوع هواپیماها برای تغییر جهت نیروی رانش موتور مجهز فراهم می

1یا بردار پیشرانه
 .]3، 2، 1[ هستند 

STOVLبرخاست عمودی/کوتاه )هواپیمای نشست و 
3( مانند هریر2

  (YAV-8B که توسط )

4لداگلاس مک دون
تواند در تولید شده، یک هواپیمای جت با قدرت مانور بالا است. این هواپیما می  

نزدیکی زمین برای ایجاد یک حرکت عرضی معلقّ بماند. برخاست کوتاه و نشست عمودی ویژگی است 

دارندة آن قادر به برخاستن از روی باند کوتاه و فرود عمودی است. یک هواگرد که هواگرد با بال ثابت 

متر  451برخاست کوتاه و نشست عمودی هواگردی است با بال ثابت که قادر است با پیمودن حداکثر 

. زمان ]4[متر مانع بدون برخورد بگذرد، و قادر است عمودی بنشیند 15در آغاز برخاستن، از روی 

های نظامی  گذشت که ایده استفاده از آن در زمینه اختراع و پرواز نخستین هواپیما نمیزیادی از 

زنی و رصد تغییرات در یک منطقه، بعدها برای بمباران و در نهایت  هواپیماها برای گشت .مطرح شد

لزوم شدند. با گسترش این نبردها و با ساخت ناوهای هواپیمابر،  نبردهای هوایی با یکدیگر طراحی می

خصوص ناوها، بیشتر خود را هگیری از هواپیماهایی با قابلیت نشست و برخاست در فواصل کوتاه، ب بهره

هایی برای کمک به پرواز هواپیما در یک باند کوتاه و تغییرات اساسی در نیروی  نشان داد. ارائه سیستم

                                                 
1
 Thrust vectoring 

2
 short take-off and vertical landing 

3
 Harrier 

4
 McDonnell Douglas 
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اها را قادر سازد در فاصله بسیار داد تا هواپیم پیشران و طراحی آیرودینامیکی آنها، این امکان را می

یا همان قابلیت نشست و برخاست عمودی، STOVL تری سرعت و قابلیت پرواز را پیدا کنند.  کوتاه

های با باند پرواز کوتاه یا روی ناوها چیزی بود که بخش نظامی برای گسترش فعالیت خود در محیط

در راستای این هدف، هواپیماهای نظامی بسیاری در طول تاریخ هوانوردی معرفی به آن نیاز داشت. 

ها  توانستند با استفاده از برخی فناوری شدند که قابلیت نشست و برخاست عمودی را داشتند. یعنی می

 ]. 5،5[ دهند خود ادامهبه صورت عمودی از زمین بلند شوند و مانند یک هواپیمای معمولی به مسیر 

ای برای شود که رانش قابل ملاحظهاگزوز فراهم می 2با چهار نازل 1توان هریر با یک موتور توربوفن

-عدد در هر طرف بدنه هواپیما( به طریق مکانیکی فرمان می 2ها )کند. این نازلهواپیما ایجاد می

توانند تقریبا به میها برای ایجاد پرواز جت و ترمز نازل گیرند که بایستی با هم بچرخند. این نازل

حالت عملکردی  2درجه از انتهای هواپیما رو به جلو حرکت کنند. بنابراین، هریر دارای  111اندازه 

 زیر علاوه بر تغییر گذرا بین این دو حالت است.

3ایپرواز رو به جلوی باله  - 1
 4واز، تمام جت با بال ثابت: در این حالت پر مانند یک هواپیمای  

موقعیت عقب هواپیما قرار دارند. کنترل توسط سطوح کنترلی آیرودینامیکی مرسوم اعمال نازل در 

به ترتیب برای حرکات چرخشی، عمودی و  5و باله 5پایدارساز( -، پایدارکننده )بالابر4شوند: شهپرمی

 عرضی.

شوند عث میو با نازل در موقعیت جلو قرار دارند 4)معلق(: در این حالت همه  7گونهمانور جت – 2

رانش به شکل عمودی هدایت شود. علاوه بر کنترل شیر سوخت و نازل، هریر از مجموعه دیگری از 

                                                 
1
 Turbo-Fan 

2
 Nozzle 

3
 Wing-Borne Forward 

4
 Aileron 

5
 Stabilizer(Stabilizer-Elevator) 

6
 Rudder 

7
 Jet-Borne Maneuvering 
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برد. شیرهای برای ایجاد تولید گشتاور بهره می  1العملها با استفاده از شیرهای کنترل عکسکنترل

ه حاصل از کمپرسور فشار ها از هوای فشرد( در دماغه، دم و نوک بال2کنندهاعمل )یا پفکنترل عکس

قوی موتور برای تولید رانش در این نقاط و در نتیجه گشتاورها )و نیروها( در مرکز جرم هواپیما 

-کنند. کنترل حرکت عرضی از طریق کنترل حالت دورانی )گشتاور چرخشی( حاصل میاستفاده می

 .]4[ شویمشود. در این پایان نامه بر روی این حالت پرواز متمرکز می

 مروری بر کارهای انجام شده - 2 – 7

کنترل مقاوم پرواز هواپیمای نشست و برخاست عمودی کوتاه مورد بررسی قرار گرفته ، ]4[ در

( در نظر PVTOLای )است. برای کنترل پرواز یک مدل هواپیمای نشست و برخاست عمودی صفحه

 مقاوم پرواز استفاده شده است. برای طراحی کنترل گرفته شده است که از یک روش کنترل بهینه

. که این روش ]7 [  طراحی کنترل پایدار سراسری برای هواپیمای نشست و برخاست عمودی

باشد که نیروی ورودی را به محدودیت اشباع مبتنی بر استفاده از ترکیبات غیرخطی توابع اشباع می

 کند.أ را فراهم میحالت به مبد کند. الگوریتم ساده است و همگرایی سراسری ازدلخواه محدود می

کننده غیرخطی به منظور ردیابی خروجی برای هواپیمای نشست و برخاست یک کنترل، ]2، 3[ در

گیری سرعت اولیه مورد بررسی قرار گرفته شده است. با فاز بدون اندازه غیرحداقل (VTOL) عمودی

های کنترل کمکی به منظور کاهش اثرات اغتشاش معرفی شده است. توجه به حضور اغتشاش ورودی

فاز، قوانین کنترل  غیرحداقلبا تجزیه سیستم اصلی به یک سیستم حداقل فاز و یک زیرسیستم 

 VTOLشود تا هواپیمای مربوطه طراحی شده است. پس از طراحی کنترل، نه تنها باعث می

-می پایدارهای داخلی ناپایدار را نیز کند بلکه دینامیکیمسیرهای دلخواه را به طور صحیح ردیابی م

را برای یک هواپیمای نشست و برخاست  3پذیر خطاکننده تحملطراحی کنترل، ]11[در  کند.

                                                 
1
 Reaction Control Valve 

2
 Puffer 

3
 Fault  Tolerant  Control 
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-)عملگر( مورد بررسی قرار می1های خارجی و خطاهای محرک( در معرض اغتشاشVTOL) عمودی

پذیر خطا جهت ردیابی مسیر برای سیستم غیرخطی توسط کننده تحملدهد. هدف از ارائه یک کنترل

پذیر خطا یک رویتگر انتگرالی باشد. به منظور طراحی قانون کنترل تحملمی 2سوگنو -مدل تاکاگی

رود که خطاهای حالت سیستم را تخمین بزند. بر اساس نظریه لیاپانوف و ( به کار میPIO)3تناسبی

و پایداری سیستم حلقه بسته تحلیل شده است. شرایط کافی از  یرعملکرد ردیابی مس، L2سازی بهینه

-دهد که کنترلسازی نشان میآید. نتایج شبیهبدست می (LMI) 4های ماتریس خطیروابط نابرابری

کند و همگرایی قطعیت پارامترهای مکانیکی، مدل را تعیین میکننده پیشنهادی با توجه به عدم

 شود.سراسری نیز تضمین می

 طیدر شرا VTOL یمایپرواز هواپ یخطا برا پذیرلتحم یابیکننده ردکنترل کی، ]12، 11[ در

 یکه بر پارامترها نانیعدم اطم ساختار ینظر گرفته شده دارادر ستمینامعلوم ارائه شده است. س

یک قانون کنترل  گریاز طرف دو  نانیاطم یقانون کنترل کارآمد برا کی  گذارد.یم ریتأث یکیمکان

حلقه  ستمیس پایدار ییمدل مرجع سالم و همگرا کیو  وبینامشخص مع ستمیس نیب یابیردبرای 

دهد که ینشان م یسازهیدست آمده در شب به جیتان لیاپانوف شده است. با استفاده از یطراح بسته

 یدر جهت جانب مایقادر به کنترل هواپ  در طول حرکتمحرک  یهاخطا در بروز  یشنهادیپ کردیرو

 است. یعمود

Hهای کنترلیکاربردپذیری تکنیک ]13[طراحی سیستم کنترل یکپارچه پرواز/مانع در 
را برای 

حلقه  دادن  عملکرد نشان ییتوانا دهد.نشان می STOVLهای پیچیده از قبیل هواپیمای سیستم

Hکنترل سئلهدر چارچوب فرمول مکنترل اندازی راهو  مقاوم بودن، بسته
بررسی شده در این مقاله  

 .است

                                                 
1
 Actuator 

2
 Takagi–Sugeno 

3
 Proportional  Integral  Observer 

4
 Linear  Matrix  Inequalities 
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H -کننده فازیکنترل ،]14[ در
طراحی شده است که معیارهای  STOVLبرای هواپیمای  

سازی شبیهسازی مبتنی بر منطق فازی است. دهد. یک روش بهینهپایداری سراسری را نشان می

تر های بیرونی مناسبکننده فازی طراحی شده برای مقاومت در برابر اغتشاشدهد که کنترلنشان می

  های پارامتر نیز مقاوم است.و در برابر اغتشاش

 با( PVTOL) عمودی نشست و برخاست هواپیمای برای مسیر ردیابی کنترل طراحی  ،]15[ در

 که آنجا از شده است و اجرا راحتی به  کنترل قانون. شده است پیشنهاد خطی جبر نظریه از استفاده

 عملکرد سازیشبیه نتایج و همگرا شده است صفر به ردیابی خطاهای .نیست پیچیده معادله حل

 .دهدمی نشان را پیشنهادی کنندهکنترل خوب

 سرنشین بدون هواپیمای یک برای مسیر یابیرد ه منظورب غیرخطی کنندهکنترل یک ،]15[در 

(VTOL) تقریبی تکنیک از استفاده با. کندمی ایجاد گیریاندازه تاخیرهای با سرعت سنسور بدون 

 از پس. شده است تبدیل زمانی تأخیر هیچ بدون سیستم یک به شده کنترل اصلی سیستم ، 1ادهپ

 و غیرحداقل فاز زیرسیستم دو مساله پایداری به سیستم ردیابی لهامس ،رویتگر مرتبه بالا طراحی

 مورد مسیرهای VTOL هواپیمای تا شودمی باعث تنها نه کنترلاین  .شده است تبدیل فاز حداقل

 .نیز پایدار گردد ناپایدار داخلی دینامیک که شودمی باعث بلکه کند، ردیابی صحیح طور به را نظر

 طراحی PVTOLبین برای پایداری هواپیمای ، یک روش کنترل غیرخطی مبتنی بر پیش]17[در 

 سیستم همچنین. باشدمی کمتر آن آزادی درجه به نسبت سیستم این کنترلی هایرودیوشده است. 

سازی خطی 2 . روش کنترلی پیشنهادی مبتنی بر فیدبکاست ناپایدار صفر هایدینامیک دارای مذکور

-های داخلی به طور کامل خطیسیستم و دینامیکهای دهد تا حالتشده جزئی است که اجازه می

                                                 
1
 Padé approximation 

2
 Feedback  
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-به طوری که هدف بهینه ای متغیرهای خطی پیشنهاد شده استسازی شوند. سپس مسیر بهینه بر

 های داخلی است.سازی بهبود رفتار و پایداری دینامیک

( PVTOL) برای تنظیم هواپیمای نشست و برخاست عمودی فیدبککننده ل، کنتر]13[در 

یک  که اندای طراحی شدهبه گونه طور همزمانبهکننده دو کنترل در این روش،ده است. ش بررسی

در ترکیب با  فیدبکسازی پایداری متغیر عمودی بر اساس روش ساده خطی دارعهدهکننده کنترل

وظیفه  کننده مود لغزشی است کهو کنترل PDکننده بر مبنای ترکیب کنترل و دیگریتابع اشباع  

 .داردهر دو متغیر افقی و زاویه را به موقعیت مطلوب  ارسازیپاید

 اهداف تحقیق – 9 – 7

، یک نمونه اولیه از باشدمیکنترل معلق هواپیما  از انجام این رساله هدف با توجه به اینکه

یک  . این سیستمگیرد( مدنظر قرار میPVTOLای )هواپیمای نشست و برخاست عمودی صفحه

یکی از  عرضی است. -گونه در صفحه عمودیبرای مانور جت STOVLمحدودیت طبیعی هواپیمای 

است  قطعیتعدمترین موضوعات در بخش کنترل معلّق هواپیما، عملکرد این هواپیماها در حضور مهم

ای که هکنندو با توجه به کاربرد وسیعی که این نوع هواپیماها در حوزه نظامی دارند، طراحی کنترل

. در این پایان های عملکردی مناسبی داشته باشد، ضروری استشاخص قطعیتعدمهواپیما در حضور 

روش کنترل بهینه برای حل مساله کنترل مقاوم سیستم  از به منظور دستیابی به هدف مورد نظر

 شود.استفاده می STOVLمعلق هواپیمای 

 نامهساختار پایان  - 4 – 7

فصل سوم به  در .مبتنی بر کنترل بهینه توضیح داده شده استکنترل مقاوم روش  در فصل دوم،

سیستم مورد نظر  سازیبه شبیه . فصل چهارمشودمیپرداخته  STOVLکنترل مقاوم هواپیمای  

 .شودبیان میگیری و پیشنهادات فصل پنجم نتیجه نهایت در و در اختصاص دارد
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بندی کرد. اولین مورد کنترل مقاوم روش اصلی دستهسه  توان بهبه طور کلی کنترل مقاوم را می

باشد. در این روش، مساله کنترل مقاوم به یک مساله کنترل بهینه مبتنی بر روش کنترل بهینه می

پایداری مقاوم سیستم خطی تغییرناپذیر با زمان را شود. دومین روش خاریتانوف است که تبدیل می

قطعیت سیستم به صورت کند. در این روش، عدمای مشخصه آن بررسی میبا توجه به چندجمله

شود. سومین روش به پارامتری در معادله مشخصه بیان می
2/H H

یافتن  هدفکند که اشاره می 

م ای است که نرکنندهکنترل
2/H H

سیستم تحت کنترل را حداقل کند به قسمی که محدوده  

 قطعیت قابل تحمل را بتواند بیشینه کند.عدم

توان به دو دسته خطی و غیرخطی تقسیم کرد. در روش کنترل مقاوم مبتنی بر کنترل بهینه را می

-نظریه سیستم. گیردمیطی مورد بررسی قرار هینه غیرخنامه کنترل مقاوم مبتنی بر کنترل باین پایان

قطعیت که در آن عدم .یافته استهای خطی توسعه های غیرخطی را به نحوی مشابه با نظریه سیستم

شود تا زمانی که جواب مساله کنترل بهینه متناظر وجود دارد، این و نشان داده می بررسیسازگار 

در این  شود.قطعیت ناسازگار بررسی میعدمدر ادامه، جواب همان جواب مساله کنترل مقاوم است. 

-برای عدمشود و کنترل الحاقی گار تجزیه میهای سازگار و ناسازقطعیت به دو بخشعدم حالت،

که جواب مساله کنترل بهینه متناظر، جواب . برای اطمینان از اینگرددمیقطعیت ناسازگار معرفی 

 شود.می بیانفی قابل محاسبه نیز مساله کنترل مقاوم است، یک شرط کا

 ]12 [قطعیت سازگارعدم  - 7 – 2

  سیستم غیرخطی زیر را در نظر بگیرید:

(2 – 1)  
.

( ) ( ) ( ) ( )x A x B x u B x f x   

)که در آن  ) ( )B x f x کند.های سیستم را مدل میعدم قطعیت در دینامیک 
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)از آنجا که عدم قطعیت در فضای برد  )B x  است، شرط سازگاری برقرار است. فرضیات زیر را در

 گیریم:نظر می

  7 – 2 فرض

(0) 0A   (0)و 0f  0طوری که بهx  پذیر ) اگر مساله کنترل مقاوم حل نقطه تعادل است

0xباشد،   .)تنها نقطه تعادل خواهد بود 

   2 – 2 فرض

)عدم قطعیت  )f x  محدود است: یعنی تابع غیرمنفیmax ( )f x       وجود دارد به قسمی که 

(2 – 2      ) 
max|| ( ) || ( )f x f x 

 باشد.قطعیت میزیر برای پایدارسازی سیستم با عدمحل مساله کنترل مقاوم هدف، 

 ؛مساله تحت بررسی به شرح ادامه است

)0قانون کنترل پسخورد  )u u x  که سیستم حلقه بسته  ای یافتباید به گونه را 

(2 – 3) .

0( ) ( ) ( ) ( ) ( )x A x B x u x B x f x   

)قطعیت برای هر عدم )f x   که درmax|| ( ) || ( )f x f x 1کند، پایدار مجانبی فراگیرصدق می 

طور غیرمستقیم با تبدیل آن به مساله کنترل را به مطرح شدهمساله کنترل مقاوم   .]21، 21[باشد

 کنیم.حل می زیر بهینه

 ]22[ (LQR)کنترل بهینه - 2 – 2

 برای سیستم نامی

                                                 
1
 Globally Asymptotically Stable 
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(2 – 4) .

( ) ( )x A x B x u  

)0قانون کنترل پسخورد  )u u x  زیررا چنان بیابید که تابعی هزینه 

(2 – 5) 2

max
0

( ( ) )T Tf x x x u u dt


  

در قضیه زیر بیان توان را می حداقل گردد. رابطه بین مساله کنترل مقاوم و مساله کنترل بهینه

 .نمود

  ] 23[ قضیه

 وجود داشته باشد، این جواب، جواب مساله کنترل مقاوم 2 – 2 اگر جواب مساله کنترل بهینه

 باشد.نیز می مورد نظر

)0: اثبات )u u x دهیمدر نظر بگیرید. نشان می 4 – 2 را جواب مساله کنترل بهینه 

(2 – 5) .

0( ) ( ) ( ) ( ) ( )x A x B x u x B x f x   

)برای هر عدم قطعیت  )f x  که درmax|| ( ) || ( )f x f x کند، پایدار مجانبی فراگیر است.صدق می 

 کنیم:بدین منظور تعریف می

(2 – 7) 2

max
0

( ) min ( ( ) )m

T T

u R
V x f x x x u u dt




   

)دهیم باشد. نشان میمی 0xکه حداقل هزینه کنترل بهینه سیستم نامی از حالت اولیه  )V x  یک

)باشد. طبق تعریف، بایستی می( 5 -2تابع لیاپانوف برای سیستم ) )V x  جاکوبی  –همیلتن در معادله

 شود:صدق کند که به صورت زیر تبدیل میبلمن   –

(2 – 3) 2

maxmin ( ( ) ( ( ) ( ) )) 0m

T T T

xu R
f x x x u u V A x B x u


     

)0از آنجا که  )u u x ؛ یعنیکنترل بهینه است، باید در معادله اخیر صدق کند 
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(2 – 2) 

(2 – 11) 
 

)دهیم نشان می(، 11-2(و )2-2روابط)با استفاده از  )V x (5 -2) یک تابع لیاپانوف برای سیستم 

 . بدیهی استاست

(2 – 11)   0

0

x

x




 

( ) 0

( ) 0

V x

V x




 

برای نشان دادن 
.

( ) 0V x   0به ازای تمامx کنیم.استفاده می( 11-2) تا( 5-2) ، ابتدا از روابط 

 

 

(2 – 12) 

 

. .

0

0

2

max 0 0

2

max 0 0 0

2

max 0 0 0

( )

( ( ) ( ) ( ) ( ) ( ))

( ( ) ( ) ( )) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) 2 ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) 2 ( ) ( ) (

T

x

T

x

T T

x x

T T T

x

T T T

T T T T

V x V x

V A x B x u x B x f x

V A x B x u x V B x f x

f x x x u x u x V B x f x

f x x x u x u x u x f x

f x f x f x x x u x u x u x f x f x



  

  

    

    

      

2

max 0 0

2

max

) ( )

( ) ( ) ( ) ( ( ) ( )) ( ( ) ( ))

( ) ( ) ( )

T

T T T

T T

f x

f x f x f x x x u x f x u x f x

f x f x f x x x

      

   

 

2، (4-2) از رابطه

max( ) ( ) ( )Tf x f x f x  در نتیجه . 

(2 – 13) .

( ) TV x x x  

 به بیان دیگر 

(2 – 14) 
0

0

x

x




       

.

.

( ) 0

( ) 0

V x

V x





 

0cبنابراین، شرایط قضیه پایداری لیاپانوف برقرار است. لذا برای    یک همسایگی به مرکز

{ :|| || }N x x c   وجود دارد به قسمی که اگر( )x t   واردN  شود، برایt   ،( ) 0x t  

2

max 0 0 0

0

( ) ( ) ( ) ( ( ) ( ) ( )) 0

2 ( ) ( ) 0

T T T

x

T T

x

f x x x u x u x V A x B x u x

u x V B x

    

 
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)اما ، خواهد بود )x t تواند همیشه خارج نمیN 0برای تمام  ،باقی بماند. در غیر این صورتt   ،

|| ( ) ||x t c. 

 و

 

(2 – 15) 

 

.

0

0

2

0

2

( ( )) ( (0)) ( ( ))

( )

t

t
T

t

t

V x t V x V x d

x x d

c d

c

 





 

 



 







 

tبرای   :داریم 

(2 – 15) 2( ( )) ( (0))V x t V x c t   

)که با  ( )) 0V x t   برای هر( )x t  در تناقض است. بنابراین برایt  ،( ) 0x t   .خواهد بود

های مجاز برای تمام عدم قطعیت( 5-2یر از کجا آغاز شود. یعنی، سیستم )مهم نیست مستوجه کنید 

)0پایدار مجانبی فراگیر است. به عبارت دیگر  )u u x باشد.جواب مساله کنترل مقاوم می 

  ]23[قطعیت ناسازگارعدم - 9 – 2

)حال فرض کنید عدم قطعیت در فضای برد  )B x :نباشد. سیستم غیرخطی زیر را در نظر بگیرید 

(2 – 17) .

( ) ( ) ( ) ( )x A x B x u C x f x   

)که در آن  )f x کند و های سیستم را مدل میعدم قطعیت در دینامیک( )C x  ماتریسی دلخواه

 است.

  9 – 2 فرض

(0) 0A   (0)و 0f   0به طوری کهx  .نقطه تعادل است 
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  4 – 2 فرض

)عدم قطعیت  )f x .محدود است 

 کنیم.مساله کنترل مقاوم زیر را حل می

)0قانون کنترل پسخورد  )u u x  را چنان بیابید که سیستم حلقه بسته 

(2 – 13) .

0( ) ( ) ( ) ( ) ( )x A x B x u x C x f x   

)برای هر عدم قطعیت  )f x .پایدار مجانبی فراگیر باشد 

حل  زیر مستقیم با تبدیل آن به مساله کنترل بهینهطور غیررا به مطرح شدهمساله کنترل مقاوم 

 کنیم.می

 ]24[ (LQR) کنترل بهینه - 4 -2

 برای سیستم کمکی

(2 – 12) .

( ) ( ) ( ( ) ( ) ) ( )x A x B x u I B x B x C x v     

قانون کنترل پسخورد  0 0( ), ( )u x v x  که تابعی هزینه زیر حداقل گردد:ای یافت باید به گونهرا 

(2 – 21) 2 2 2 2 2 2 2 2

max max
0

( ( ) ( ) || || || || || || )f x g x x u v dt  


    

,که در آن  , 0     پارامترهای طراحی وmax ( )f x  وmax ( )g x  توابعی نامنفی هستند به

 قسمی که

(2 – 21) 
max|| ( ) ( ) ( ) || ( )B x C x f x f x  

(2 – 22) 1

max|| ( ) || ( )f x g x   

 شود.رابطه بین مساله کنترل مقاوم و مساله کنترل بهینه در قضیه زیر نشان داده می
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 ]24 [ قضیه

، (12 -2)را چنان انتخاب کرد که جواب مساله کنترل بهینه  و    ،اگر بتوان 

 0 0( ), ( )u x v x وجود داشته باشد و شرط ، 

(2 – 23) nx R  2 2 '2 2

02 || ( ) || || ||v x x  

|'که  'برای  | | |   برقرار باشد، جزءu ( 12 -2جواب مساله کنترل بهینه) ،0 ( )u x  جواب ،

 است.( 13 -2)مساله کنترل مقاوم 

0: اثبات ( )u x  0و ( )v x  دهیمدر نظر بگیرید. نشان می( 12 -2)را جواب مساله کنترل بهینه 

(2 – 24) .

0( ) ( ) ( ) ( ) ( )x A x B x u x C x f x    

)های قطعیتبرای تمام عدم )f x .پایدار مجانبی فراگیر است 

 کنیم:برای اثبات تعریف می

(2 – 25) 2 2 2 2 2 2 2 2

0 , max max
0

( ) min ( ( ) ( ) || || || || || || )u vV x f x g x x u v dt  


    
 

)دهیم نشان می باشد.می 0xکه حداقل هزینه کنترل بهینه سیستم کمکی از حالت اولیه  )V x 

)باشد. طبق تعریف، می (24 -2یک تابع لیاپانوف برای سیستم ) )V x باید در معادله همیلتن- 

 شود:بلمن صدق کند، که به صورت زیر تبدیل می -جاکوبی

(2 – 25) 2 2 2 2 2 2 2 2

, max maxmin ( ( ) ( ) || || || || || || ( ( ) ( )

( ( ) ( ) ) ( ) )) 0

T

u v xf x g x x u v V A x B x u

I B x B x C x v

  

 

     

  

 

0از آنجا که  ( )u x  0و ( )v x کنترل بهینه هستند، بایستی روابط زیر برقرار باشند؛ یعنی 
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(2 – 27) 2 2 2 2 2 2 2 2

max max 0 0

0 0

( ) ( ) || || || ( ) || || ( ) || ( ( )

( ) ( ( ) ( ) ) ( ) ( )) 0

T

xf x g x x u x v x V A x

B x u I B x B x C x v x

  

 

    

   
 

 

(2 – 23) 
02 ( ) ( ) 0T T

xu x V B x  

(2 – 22) 2

02 ( ) ( ( ) ( ) ) ( ) 0T T

xv x V I B x B x C x     

)دهیمنشان می (،22 -2( و )23 -2) ،(27 -2روابط )با استفاده از  )V x  یک تابع لیاپانوف برای

 بدیهی است ( است.24-2)سیستم 

(2 – 31) 0

0

x

x




 ( ) 0

( ) 0

V x

V x




 

برای نشان دادن 
.

( ) 0V x   0به ازای تمامx  ( 24 -2از روابط ) کنیم.استفاده می (22 -2)تا 

 

 

 

(2 – 31) 

. .

0

0 0

0

0 0

0

( )

( ( ) ( ) ( ) ( ) ( ))

( ( ) ( ) ( ) ( ( ) ( ) ) ( ) ( )

( ( ) ( ) ) ( ) ( ) ( ) ( )

( ( ) ( ) ( ) ( ( ) ( ) ) ( ) ( ))

( ( ) ( ) ) ( ) ( ) (

T

x

T

x

T

x

T T

x x

T

x

T T

x x

V x V x

V A x B x u x C x f x

V A x B x u x I B x B x C x v x

V I B x B x C x v x V C x f x

V A x B x u x I B x B x C x v x

V I B x B x C x v x V B x



















  

   

  

   

  

2 2 2 2 2 2 2 2

max max 0 0

2 1 2

0 0 0

2 2 2 2 2 2 2 2

max max 0 0

0

) ( ) ( ) ( )

( ( ) ( ) ) ( ) ( )

( ) ( ) || || || ( ) || || ( ) ||

2 ( ) 2 ( ) ( ) ( ) ( ) 2 ( ) ( )

( ) ( ) || || || ( ) || || ( ) ||

2 (

T

x

T T

B x C x f x

V I B x B x C x f x

f x g x x u x v x

v x u x B x C x f x v x f x

f x g x x u x v x

u x

  

  

  





 

 

     

  

     

 1 2

0) ( ) ( ) ( ) 2 ( ) ( )T TB x C x f x v x f x  

 

 از سوی دیگر

 

(2 – 32) 

2 2

0 0

2 1 2

max 0

2 2 2 1 2

0

2 2 2 2

0 max

|| ( ) || 2 ( ) ( ) ( ) ( ) || ( ) ( ) ( ) ||

( ) 2 ( ) ( )

|| ( ) || || ( ) ||

|| ( ) || ( )

T

T

u x u x B x C x f x B x C x f x

f x v x f x

v x f x

v x g x

 

  

 

 





  

 

 

 
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2در نتیجه، اگر شرط  2 '2 2

0|| ( ) || || || , nv x x x R    :برقرار باشد، داریم 

 

(2 – 33) 

.
2 2 2 2

0

2 2 2 2 2 '2 2

0

2 '2 2

( ) || || 2 || ( ) ||

2 || ( ) || || || ( ) || ||

( ) || ||

V x x v x

v x x x

x

 

   

 

  

   

  

 

 به عبارت دیگر 

(2 – 33) 0

0

x

x




 

.

.

( ) 0

( ) 0

V x

V x





 

0cبنابراین، شرایط قضیه پایداری لیاپانوف برقرار است. لذا برای    یک همسایگی به مرکز صفر

{ :|| || }N x x c   وجود دارد به قسمی که اگر( )x t  واردN  شود، برایt   ،( ) 0x t  

)خواهد بود اما  )x t تواند همیشه خارج از نمیN  0باقی بماند. در غیر این صورت برای تمامt   ،

|| ( ) ||x t c دهد که نشان می 

 

(2 – 34) 

.

0

2 '2 2

0

2 '2 2

0

2 '2 2

( ( )) ( (0)) ( ( ))

( ) || ||

( )

( )

t

t

t

V x t V x V x d

x d

c d

c t

 

  

  

 

 

  

  

  







 

tبرای  :داریم ، 

(2 – 35) 2 '2 2( ( )) ( (0)) ( )V x t V x c t     

)که با  ( )) 0V x t   برای هر( )x t در تناقض است. بنابراین t   ،( ) 0x t   .توجه خواهد بود

0کند که مهم نیست مسیر از کجا آغاز شود. این موضوع اثبات میکنید  ( )u x  جواب مساله کنترل

 باشد.می( 13 -2) مقاوم
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 9فصل

 

 STOVLکنترل مقاوم هواپیمای 
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 ]23[ بندی مسالهسازی و فرمولمدل - 7 – 9

نشان داده شده، دارای حداقل  1 -3طور که در شکل ، همانPVTOLنمونه اولیه از هواپیمای 

هایی که را بایستی در طراحی قوانین کنترلی یک ها است. اما بسیاری از ویژگیعداد حالات و ورودیت

 yو xاز  های هواپیما عبارتندهواپیمای واقعی مانند هریر در نظر گرفت، دارا است. به سادگی حالت

زاویه چرخش هواپیما،  ها نسبت به مرکز جرم هواپیما، موقعیت
.

x  ،
.

y  و
.

 های متناظر، سرعت

tU  وmU های کنترلی مربوط به رانش )هدایت شده از انتهای هواپیما( و گشتاور به ترتیب ورودی

 باشند.چرخشی حول مرکز جرم هواپیما می

 

 ]PVTOL ]4: نمونه هواپیمای  1- 3شکل 

کند که به محور ها نیرویی ایجاد مینوک بال، گشتاور چرخشی ناشی از جت در در هواپیمای هریر

عمود نیست. لذا تولید یک گشتاور چرخشی مثبت )به سمت چپ خلبان(، شتاب کوچکی در  x بدنه

شود که هواپیما سمت راست هواپیما ایجاد خواهد کرد. همانطور که خواهیم دید، این پدیده سبب می

0. حداقل فاز باشدغیر 0   را ضریب کوچکی برای توصیف تزویج بین گشتاور چرخشی و نیروی

0گیریم؛ یعنی نیروی عرضی به صورت عرضی هواپیما در نظر می mU شود. توجه کنید بیان می

0 0   0یعنی اعمال گشتاور )مثبت( برای چرخش دوران به سمت چپ خلبان که شتاب mU  را در

 کند.سمت راست ایجاد می
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نظر کرده و های هواپیما یا بدنه صرف، از هرگونه اثر خمیدگی در بالPVTOLدر مدل هواپیمای 

، معادلات دینامیکی زیر را برای 1 -3ز شکل گیریم. اهواپیما را به صورت یک جسم صلب در نظر می

 آوریم.بدست می PVTOLهواپیمای 

 

(3 – 1) 

..

0

..

0

..

sin cos

cos sin

t m

t m

m

m x U U

m y U U mg

J U

  

  



  

  



 

ممان اینرسی جرم حول  Jبیانگر نیروی گرانش اعمالی به مرکز جرم هواپیما و  mgکه در آن 

 mgمحور مرکز جرم هواپیما و در امتداد بدنه است. برای سادگی، مدل را با تقسیم دو معادله اول بر 

 کنیم.مقیاس می Jو معادله سوم بر 

 

 

(3 – 2) 

2

2

0

2

2

sin cos 0

cos sin 1

t

m

m

Ux

g mgd

J Udt
y

mg J
g

Ud

dt J

 

  



 
  
      
       

     
    

 



 

 کنیم: تعریف میسپس، متغیرهای زیر را 

 

 

(3 – 3) 

t

t

m m

x

x g

y
y

g

U

U mg

U U

J

 
 
  

   
   

 
 

 
  
  
  
  
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0Jعلاوه براین، در ادامه 

mg

  را با های جدید زیر را بدست میکنیم. لذا دینامیکجایگزین می-

 آوریم.

 

(3 – 4) 

..

..

..

sin cos 0

cos sin 1

t

m

m

Ux

U
y

U

  

  



 
                  

 



  

0بدیهی است که در حالت ماندگار    1وtU  داشتن هواپیما، باشند. یعنی برای ثابت نگهمی

را با  (4 -3)رانش باید توانایی نگاه داشتن وزن هواپیما را داشته باشد. سپس پایداری داخلی سیستم 

های صفر یک سیستم غیر خطی کنیم. دینامیکبررسی میهای صفر آن در نظر گرفتن دینامیک

ها )و در نتیجه تمام مشتقات های داخلی سیستم هستند، با این محدودیت که خروجیهمان دینامیک

های موقعیت یخروج yو x مدنظر، PVTOLها صفر شوند. برای سیستم ها( برای تمام زمانخروجی

و مشتق آن  مرکز جرم هواپیما و 
.

 های داخلی زاویه چرخش است.حالت 

 ها غیرمنفرد است )دترمینان آن برابرکننده بر روی کنترل، ماتریس عمل(4 -3)در سیستم 

0است(. بنابراین برای   محدود کردن خروجی ،x وy :و مشتقات آنها به صفر داریم 

 

(3 – 5) 

 

1

sin cos 0 0

cos sin 1 0

cos
sin cos 0

sin
cos sin 1

t

m

t

m

U

U

U

U

  

  


  


  





       
       

      

 
                    

 

 

 برابر است با  (4 -3)های صفر سیستم بنابراین دینامیک

(3 – 5) .. sin
mU





  
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یکی کند که دارای دو نقطه تعادل، ف میهای یک سیستم نامیرا را توصیمعادله دینامیک این

های های غیرخطی، با دینامیکناپایدار و دیگری پایدار، اما پایدار مجانبی نیست. که به این نوع سیستم

 شود.غیرحداقل فاز گفته می ،صفری که پایدار مجانبی نیستند

 -سازی دقیق ورودیداد که کنترل ردیاب طراحی شده با خطی توان نشانبر این اساس می

تواند نتایج مطلوب تولید کند )حرکت به عقب و می (4 -3) یعنی رابطه PVTOLخروجی سیستم 

کنیم جلو به طور متناوب و قانون کنترل غیرقابل قبول( . منبع این مشکلات اینجاست که تلاش می

های کاری سیستم را با که طراحی شده کنترل کنیم، حالت بیشتر از این که سیستم را به شکلی

 اند، کنترل کنیم.هایی که به طور ضعیف به هم کوپل شدهاستفاده از ورودی

، باید شتاب خطی را با خط  مسیر بردار نیروی عمودی )با استفاده از PVTOLبرای هواپیمای 

برای تنظیم دامنه  tUط مسیر و  با استفاده از محفظه سوخت برای کنترل خ mUگشتاور چرخشی 

 نماییم.بندی میمساله کنترل مقاوم را به صورت زیر فرمول ،نیرو( کنترل کنیم. بنابراین

 ]4[کنترل معلق مقاوم  - 2 – 9

 (4 -3)برای سیستم 

 

(3 – 7) 

..

..

..

sin cos 0

cos sin 1

t

m

m

Ux

U
y

U

  

  



 
                  

 



 

گونه )معلق( شود، را چنان بیابید که سبب حرکت عرضی جت mUو   tUقانون کنترل پسخورد 

1xمثلا از    1یاx    0بهx   برود. این قانون کنترل بایستی نسبت به تغییرات پارامتر تزویج
0 

 از دیدگاه عملی، هر طراحی کنترل قابل قبول بایستی شرایط زیر را داشته باشد. مقاوم باشد.
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   1 -3شرط 

)، PVTOLارتفاع هواپیمای  )y t در حالت معلق باید انحراف بسیار کوچکی از ارتفاع از پیش ،

0yتعیین شده   .شود تا در نزدیکی ای طراحی میهواپیمای پرواز و نشست به گونه داشته باشد

زمین مانور دهد. از اینرو مطلوب یافتن قانون کنترلی است که در صورت امکان ردیابی دقیق ارتفاع 

 اهم گردد.فر

  2 -3شرط 

0tU  زیرا ،t tU mgu  رانش عمودی اعمالی به انتهای هواپیما است. خط سیر رانش عمودی از

 شود.حاصل می mUطریق ممان چرخشی 

 3 -3شرط 

| |
2


   درجه، زیرا اکثر هواپیماهای  21یاSTOVL  برای حفظ سطح پرواز با زاویه چرخش

 به اندازه کافی بزرگ نیستند. "نسبت رانش به وزن"، دارای   بزرگ

 4 -3شرط 

، زیرا بر روی حداکثر رانش و ممان چرخشی ایجاد های کنترلی بزرگ قابل قبول نیستندورودی

هایی وجود دارد. هر قانون کنترل با هوای فشرده ناشی از کمپرسور فشار قوی موتور، محدودیتشده 

 که یکی از چهار شرط فوق را نقض کند، قابل قبول نیست.

 کنترل مقاومی هستیم که با روش کنترل بهینه شرایط فوق را دارا باشد. طراحیدر ادامه، به دنبال 

 ]4[ گونهجتطراحی کنترل برای معلق  - 9 – 9



25 

 

کنترل زیر ، PVTOLگونه هواپیمای طراحی کنترل مقاوم برای معلق جت منظوراولین گام به  در

 باشد.یک نیز میبهکینم که یکرا جایگزین می

(3 – 3) 1

2

11 tan

0 1

t

m

U u

U u

      
    
    

 

  ، داریم:  (4 -3)در رابطه ( 3 -3)با جایگذاری رابطه 

 

 

(3 – 2) 

 

 

(3 – 11) 

..

1

..
2

1

2

1

2

2

..

2

1sin cos 1 tan 0

cos sin 0 1 1

1 0sin
cos

1
cos 0

sin sin 0
cos

cos cos 0
0

ux

u
y

u

u

u
u

u

u

    

  









 


 



 
                         

 

 
             

 

 
                     

 



  

)ایجاد ارتفاع هواپیما  -1هدف از جایگذاری کنترلی فوق به دو منظور است:  )y t مستقل از   و

 در نتیجه مستقل از نیروی عرضی تولید شده توسط ممان چرخشی
2u  ارتفاع هواپیما)نیاز است که 

y ،انحراف بسیار کوچکی از ارتفاع مطلوب داشته باشد. با این جایگذاریy  دیگر مستقیما تحت تاثیر

 ایجاد حالت ماندگار صفر در بردار سرعت -2 گیرد(،قرار نمی 
.

x ،
.

y ،
.

 بردار شتاب ،
..

x ،
..

y ،
..

 

 و کنترل جدید
1u  و

2u. 

 کنیم.به صورت زیر توصیف می رابردار حالت   برای راحتی 

(3 – 11) 1

2

z
z

z

 
  
 

 

 که در آن 
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(3 – 12 )  
1

x

z y



 
 


 
  

و     

.

.

2

.

x

z y



 
 
 

  
 
 
 

 

 کنیم:های زیر را تعریف میهمچنین، ماتریس

 

 

(3 – 13) 

sin

( ) cos 1

0

sin 0

( ) cos 0

0 1

1/ cos

( ) 0

0

A

B

C



 



 





 
 

 
 
  

 
 


 
  

 
 


 
   

 به صورت  (11 -3)و  (2 -3)آنگاه معادلات 

(3 – 14) ..
1

1 2

2

( ) ( ) ( )
u

z A B C u
u

   
 

   
 

 

   یا به طور معادل

(3 – 15) .

1 12

2.
2

2

0 0

( ) ( ) ( )

z uz
u

uA B C
z


  

 
                        

 

 

 کنیم.را حل می( 4 -3) مساله کنترل مقاوم 2اکنون با استفاده از نتایج فصل  شوند.نوشته می

2( ) ( )f z u z گیریم و قطعیت در نظر میرا عدم|| ( ) || || ||, 0f z k z k  زنیم که را تخمین می

شود. یعنی، در ادامه تعیین می
max|| ( ) || || || ( )f z k z g z  کنیم )که صحت این فرض را فرض می

  شود(.بررسی می

 کنیم:برای بدست آوردن قانون کنترل بهینه متناظر تعریف می
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(3 – 15) 

2
( )

( )

0
( )

( )

0
( )

( )

z
A z

A

B z
B

C z
C







 
  
 

 
  
 

 
  
 

 

  آید. به صورت زیر بدست می (15 -3)سپس معادله 

(3 – 17) ( ) ( ) ( ) ( )z A z B z u C z f z   

 که در آن 

(3 – 13) 1

2

u
u

u

 
  
 

 

 از آنجا که 

(3 – 12) 
2 2( ) ( ) ( ) ( )T TB z B z B B I    

  یابیم کهدر می

(3 – 21) 1

1

( ) ( ( ) ( )) ( ) ( )

( ) ( ( ) ( )) ( ) ( )

T T T

T T T

B z B z B z B z B z

B B B B B    

 

 

 

 
 

 بنابراین

  

 

 

(3 – 21) 

6 6 6 6

6 6

3 3

3 3

3 3

( ( ) ( ) ) ( ) ( ( ) ( ) ) ( )

0 0
( 0 ( ) )

( ) ( )

0 0

0 ( ) ( ) ( )

0

( ( ) ( ) ) ( )

T

T

T

T

I B z B z C z I B z B z C z

I B
B C

I

I B B C

I B B C


 

  

  



 









  

   
       

   

   
       

 
  

 
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 که در آن 

 

(3 – 22) 
3 3

cos

( ( ) ( ) ) ( ) sin

0

TI B B C



   

 
 

 
 
  

 

  های مساله کنترل بهینهلذا دینامیک

(3 – 23) 
6 6( ) ( ) ( ( ) ( ) ) ( )z A z B z u I B z B z C z v

   

 

 برابر است با 

 

 

 

(3 – 24) 

1 12

3 32
2

.

.

1
.

2

00

( ( ) ( ) ) ( )( ) ( )

0 0 0

0 0 0

0 0 0

sin cos 0
sin

cos sin 0
cos 1

0 0 1
0

T

z uz
v

I B B CuA B
z

x

y u

v

u

   


 


 





 
                        

 

 
  
  
    
    

              
  
  

 

 

 ؛کنیمتعریف می

 

(3 – 25) 

sin cos 0

( ) cos sin 0

0 0 1

T

 

  

 
 


 
  

 

 نماییم.های مساله کنترل بهینه را به صورت زیر بازنویسی میو دینامیک

 

(3 – 25) 

1

1 2

2 2

0

( ) ( )

u
z z

v
A T

z u
 

  
                       

 

 زنیم:برای بدست آوردن تابع هزینه مساله کنترل بهینه، کران زیر را تخمین می
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(3 – 27) 

|| ( ) ( ) ( ) || || ( ) ( ) || || ( ) || || ( ) ( ) || || ( ) ||

1/ cos
sin cos 0

|| 0 || || ( ) ||
0 0 1

0

tan
|| || || ( ) ||

0

|| tan || || ||

TB z C z f z B z C z f z B C f z

f z

f z

k z

 


 





    

 
   

    
    

 
  

 

 

 

|) 3-3از شرط  |
2


    ،)

0    که
00

2


   وجود دارد به قسمی که

0| |  بنابراین . 

(3 – 23) 
0 max|| ( ) ( ) ( ) || || tan || || || ( )B z C z f z k z f z    

 کنیم.مساله کنترل بهینه زیر را حل میبنابراین 

  ]24[(LQR) کنترل بهینه - 4 – 9

 برای سیستم

(3 – 22) 
6 6( ) ( ) ( ( ) ( ) ) ( )z A z B z u I B z B z C z v 

     

 یا 

 

(3 – 31) 

1

1 2

2 2

0

( ) ( )

u
z z

v
A T

z u
 

  
                       

 

 فیدبکباید کنترل 
1( )u z ،

2 ( )u z  و( )v z .را چنان بیابیم که تابعی هزینه زیر حداقل گردد 

(3 – 31)  2 2 2 2 2 2 2 2

max max
0

( ( ) ( ) || || || || || || )f z g z z u v dt  


     

,که در اینجا با انتخاب  1    بلمن –جاکوبی  –به منظور حل صریح معادله همیلتن   را به

 قرار است مقدار آن تعیین شود. گیریم کهعنوان پارامتر طراحی در نظر می
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برای بررسی پایداری مقاوم سیستم حلقه بسته با کنترل 
0 ( )u z  و

0 ( )v z  داده شده از حل مساله

، (22 -3)کنترل بهینه 
0( )V z  را حداقل هزینه کنترل بهینه سیستم حالت اولیه

0z در نظر می-

 گیریم.

)کنیم که حال بررسی می )V z   یک تابع لیاپانوف برای سیستم( ) ( ) ( ) ( )z A z B z u C z f z   

 باشد. بدیهی است که می

(3 – 32) 0

0

z

z




 ( ) 0

( ) 0

V z

V z




 

از آنجا که 
0 ( )u z  و

0 ( )v z (31 -3)( و تابعی هزینه 22 -3) سیستم حل مساله کنترل بهینه 

 بلمن زیر برقرار باشد: –جاکوبی  –هستند، بایستی معادله همیلتن 

(3 – 33) 2 2 2 2 2 2

, max maxmin ( ( ) ( ) || || || || || || ( ( ) ( )

( ( ) ( ) ) ( ) )) 0

T

u v zf z g z z u v V A z B z u

I B z B z C z v





     

  

  

به عبارت دیگر، بایستی 
0 ( )u z،

0 ( )v z    در روابط 

 

(3 – 34) 

2 2 2 2 2 2

max max 0 0 0

0

( ) ( ) || || || || || || ( ( ) ( )

( ( ) ( ) ) ( ) ) 0

T

zf z g z z u v V A z B z u

I B z B z C z v





     

  

  

(3 – 35) 
02 ( ) ( ) 0T T

zu z V B z  

(3 – 35) 
02 ( ) ( ( ) ( ) ) ( ) 0T T

zv z V I B z B z C z   

 صدق کنند. اکنون داریم:
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(3 – 37) 

. .

0

0 0

0

0 0

0

( )

( ( ) ( ) ( ) ( ))

( ( ) ( ) ( ( ) ( ) ) ( )

( ( ) ( ) ) ( ) ( ) ( )

( ( ) ( ) ( ( ) ( ) ) ( )

( ( ) ( ) ) ( ) ( ) (

T

z

T

z

T

z

T T

z z

T

z

T T

z z

V z V z

V A z B z u C z f z

V A z B z u I B z B z C z v

V I B z B z C z v V C z f z

V A z B z u I B z B z C z v

V I B z B z C z v V B z B z











  

   

  

   

  

2 2 2 2 2 2

max max 0 0

0 0 0 0

) ( ) ( )

( ( ) ( ) ) ( ) ( )

( ) ( ) || || || || || ||

2 ( ) ( ) ( ) ( ) 2 ( ) ( ) 2 ( )

T

z

T T T

C z f z

V I B z B z C z f z

f z g z z u v

u z B z C z f z v z f z v z v









 

     

  

 

 همچنین

 

(3 – 33) 

2 2

0 0

2

max 0

2 2

0

2 2

0 max

|| || 2 ( ) ( ) ( ) ( ) || ( ) ( ) ( ) ||

( ) 2 ( ) ( )

|| ( ) || || ( ) ||

|| || ( )

T

T

u u z B z C z f z B z C z f z

f z v z f z

v x f z

v g z

   

 

 

 

 

 آوریمبدست می (37 -3)با جایگذاری در رابطه 

(3 – 32) .
2 2 2 2 2

max max 0

2 2 2 2 2 2 2

max 0 max 0 0

( ) ( ) ( ) || || || ||

( ) || || ( ) 2 || || || || 2 || ||

V z f z g z z v

f z v g z v z v





    

      
 

)بنابراین، برای آنکه  )V z  یک تابع لیاپانوف باشد بایستی  (17 -3)برای سیستم معادله 

(3 – 41) 2 2 2

02 || || || ||v z 

ایم  چون فرض کرده گردد.تضمین 
max|| ( ) || || || ( )f z k z g z   صدق نامساوی زیر در بایستی

 کند.

(3 – 41) 2 2 2 2

2|| ( ) || || ( ) || || ||u z f z k z   
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توان حل باشد، نمیبرای یک سیستم غیرخطی می (2 -3)از آنجایی که مساله کنترل بهینه معادله 

توانیم این مساله کنترل بهینه کمی تقریب، می اعمال کرد. با این حال با LQRاستاندارد را به مساله 

 شود.. که حل آن به صورت زیر ارئه می]25، 25[ غیرخطی را حل کنیم

ابتدا باید سه پارامتر 
0 ،k  و  باشد صورت میکه در اینجا اتخاذ شده بدین تعیین شوند. روشی

که ابتدا مقادیری برای 
0 ،k  و کنیم. حل را یافته و سپس برقراری شرایط کافی را انتخاب می

نماییم. بنابراین، ابتدا بررسی می
max ( )f z  و 

max ( )g z جایگذاری می (31 -3) را در تابعی هزینه-

 کنیم.

 

 

(3 – 42) 

2 2 2 2 2 2 2

max max 1 2
0

2 2 2 2 2 2 2 2 2 2

0 1 2
0

2 2 2 2 2 2 2 2

0 1 2
0

2 2 2

1

( ( ) ( ) || || || || || || || || )

( || tan || || || || || || || || || || || || || )

(( || tan || ) || || || || || || || || )

( || || || || |

f z g z z u v u dt

k z k z z u v u dt

k k z u v u dt

w z u



 

 







    

     

     

  






2 2

2
0

| || || || )v u dt




 

2که در آن  2 2 2 2

0|| tan ||w k k    .است 

)تابع هزینه بهینه  )V z  بلمن زیر صدق کند: –جاکوبی  –بایستی در معادله همیلتن 

 

(3 – 43) 
1 2

1

22 2 2 2 2

1 2
, ,

2

0
min || || || || || || || || 0

( ) ( )

T

z
u v u

u
z

w z u v u V v
A T

u
 

   
      

           
         

 

 یا 

 

(3 – 43) 
1 2

1 1

22 2 2

, ,

2 2

0
min || || || || 0

( ) ( )

T

z
u v u

u u
z

w z v V v
A T

u u
 

     
        

           
             

 

به طور خاص، اگر 
10u ،

20u  و
0vکنترل بهینه باشند 
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(3 – 44) 

10 10

22 2 2

0 0

20 20

0
|| || || || 0

( ) ( )

T

z

u u
z

w z v V v
A T

u u
 

    
       

          
           

 

 و 

 

(3 – 45) 
10

0

20

0
2 0

( )

T

T

z

u

v V
T

u


 
  

   
   

  

)از تعریف  )T .نشان دادن برابری ترانهاده و معکوس آن با خودش ساده است ، 

 

(3 – 45) 
1

sin cos 0

( ) ( ) ( ) cos sin 0

0 0 1

TT T T

 

    

 
 

  
 
  

 

 (45 -3)بنابراین، از معادله 

 

(3 – 47)  
10

0

20

1
0 ( )

2
z

u

v T V

u



 
 

 
 
  

 

  داریم: (44 -3)در رابطه  (47 -3رابطه )و با جایگذاری 

(3 – 43) 
  22 2 2

1 2

01
(|| || || || ) 0 ( ) 0

( ) ( )4

T T

z z z

z
w z z V T V V

T A


 

   
      

   
 

|در همسایگی کوچک صفر،  از آنجا که نیاز داریم  |
2


 توانیم ، تغییر کند، می( )A  را حول

 صفر به صورت زیر خطی کنیم:

 

(3 – 42) 

 

 

 

0 1

sin 0 0 1

( ) cos 1 0 0 0 0

0 0 0 0 0

x

A y A z

 

 



         
       

    
       
              
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0که در آن  

0 0 1

0 0 0

0 0 0

A

 
 


 
  

باشد و همچنین می  
3 3

0 00
0 ( )

0( )
T

IT


 

  
   

   
بنابراین،   

             آید:به صورت زیر در می (43-3)معادله 

(3 – 51) 
  3 31 12

1 2

3 3 02 2

0 0 01
0

0 04

T T

z z z

Iz z
w z z V V V

I Az z





      
        

      
 

TVکنیم: را مربعی فرض می Vاز معادله فوق،  Vبرای حل  z Sz  که در آنS  5ماتریس

2zVباشد که مشتق آن برابر است با مثبت معین )متقارن( می 5 Sz  به  (51 -3)اکنون رابطه

 شود:صورت زیر نوشته می

(3 – 51) 
3 3 3 32

3 3 0 0

0 0 0 0
0

0 0 0

T

T T T T
I I

w z z z S Sz z S z z Sz
I A A

 



     
        

     
 

2با فرض 

6 6Q w I  آوریم:زیر را بدست می ریکاتی، معادله                   

(3 – 52) 
3 3 3 3

0 0 3 3

0 0 0 0
0

0 0 0

T
I I

S S Q S S
A A I

 



     
        

     
 

 بر حسب LQRفرد است. حل مساله منحصربه حل مثبت معین معادله فوق وجود داشته و

  برابر است با استاتیک

 

(3 – 53) 
 

10

0

20

0 0 0 sin cos 0

0 ( ) 0 0 0 cos sin 0

0 0 0 0 0 1

u

v T Sz Sz

u

 

  

   
   

  
   
      

 

توان دید در حالی که از معادله فوق می
10u  و

0v  توابعی غیرخطی از حالتz  و
20u  در حقیقت

است و بنابراین خطی محدود است، همانطور که فرض کردیم   zتابعی خطی از 

max|| ( ) || || || ( )f z k z g z  4.2426باشد. با انتخاب می   ،3k   و
0 45  :داریم      

2 2 2 2 2

0|| tan || 36w k k     
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را که حل کنیم منجر به ماتریس زیر  (52 -3) ، معادله ریکاتیMATLABافزار با استفاده از نرم

 شود:می

41.5670 0 0.4356 6 0 0.0004

0 41.5692 0 0 6 0

0.4356 0 42.2129 0.9996 0 6.0828

6 0 0.9996 6.9278 0 0.0721

0 6 0 0 6.9282 0

0.0004 0 6.0828 0.0721 0 6.9398

S

  
 
 
  

  
  

 
 
  

  

 قانون کنترل برابر خواهد شد با: (53 -3)که با جایگذاری در معادله 

(3- 54) . . .

10 (6 0.9996 )sin 6 cos (6.9278 0.0721 )sin 6.9278 cosu x y x y          

 

(3- 55) . .

20 0.0004 6.0828 0.0721 6.9398u x x     

(3- 55) . . .

0 (6 0.9996 )cos 6 sin (6.9278 0.0721 )cos 6.9278 sinv x y x y           

 

چون تمام ضرایب در معادله فوق کمتر از 
2

9
2


  است بدیهی است 

(3 – 57) 2 2 2

02 || || || ||v z       

2برقرار است. به طور مشابه،  2 2

2|| ( ) || || ||u z k z   برای| | 1   برقرار است.) مقدار نوعی  برابر

 .(است 0.01
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 4فصل

 

 سازی سیستمشبیه
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 سیستم سازیشبیه - 7 – 4

انجام متلب  افزارنرمبا استفاده از  هاسازیشبیه کنترلی بیان شده، به منظور مشاهده عملکرد قانون

برای این کار، ابتدا کنترل را برحسب شده است. 
tU  و

mU آوریم.بدست می                        

(4 – 1) 10 20 10 20 0

20 20

(1 tan ) (1 ) tan )t t

m m

U mgu mg u u mg u u J

U Ju Ju Ju

             
         

       

 

  به صورت زیر هستند: PVTOLهای هواپیمای دینامیک

 

(4 – 2) 

..

0

..

0

..

sin cos

cos sin

t m

t m

m

m x U U

m y U U mg

J U

  

  



  

  



 

از آنجا که 
x

x
g

  و
y

y
g

  کنترل بر حسبx  وy :به صورت زیر خواهد بود 

 

(4 – 3) 

. .

.

10 (6 0.9996 )sin 6 cos (6.9278 0.0721 )sin 6.9278 cos
x y x y

u
g g g g

          

 

 

(4 – 4) 

.

.

20 0.0004 6.0828 0.0721 6.9398
x x

u
g g

     

 .]4 [اندشدهسازی مقادیر پارامترها به صورت زیر در نظر گرفته در شبیه

2

2

50000

200000

9.8 /

m kg

J kgm

g m s






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های واقعی هواپیما را برای مقادیر همچنین به منظور بررسی عملکرد کنترل بدست آمده، پاسخ

مختلف 
0 4 [ها، از شرایط اولیه زیر استفاده شده استسازیسازی نموده و در تمام شبیهشبیه[. 

 .

.

.

(0) 0

(0) 0

(0) 0

x

y









       

(0) 1000

(0) 0

(0) 0

x m

y m









 

                            

 

 MATLAB با استفاده از 0.01ε=0برای  X-Yسازی : شبیه 1 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.01ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 2 - 4شکل 

 

 MATLAB با استفاده از 0.02ε=0برای  X-Yسازی : شبیه 3 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.02ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 4 - 4شکل 

 

 MATLAB با استفاده از 0.05ε=0برای  X-Yسازی : شبیه 5 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.05ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 5 - 4شکل 

 

 MATLAB با استفاده از 0.1ε=0برای  X-Yسازی : شبیه 7 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.1ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 3 - 4شکل 

برای مقادیر مختلف ( 3 -4( تا )1 -4های )شکل
0   0 0.01,0.1 همانطور که  اند.بدست آمده

مسیرهای سیستم کنترل شده بسیار شبیه به یکدیگر بوده که مقاوم بودن  شودها مشاهده میاز شکل

ارتفاع هواپیمای  -1باشد یعنی؛ برقرار می نیز 4 -1شرایط   . همچنینکندکنترل را بیان می

PVTOL ،y(t)0شده تعیین ، در حالت معلق باید انحراف بسیار کوچکی از ارتفاع از پیشy    داشته

-متر به صفر تغییر می 1111از  xشود، در حالی که متر از صفر منحرف می 5فقط  yباشد. در واقع، 

0tU - 2 کند،   ،در واقع .
tU  ،3همواره مثبت است-  | | 90  سازی . از شبیه  کمتر از یک

 .های کنترلی بزرگ قابل قبول نیستندورودی – 4، باشددرجه می
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 سیستمسازی بهینه - 2 – 4

بدست آمده  بر اساس سعی و خطا با توجه به پارامترهای طراحی که در بخش قبل قانون کنترل 

در این . حال باشدکنترل میحاکی از مقاوم بودن قانون  نیز سازی آننتایج شبیه وطراحی شد  ،بودند

 باشیم.میسیستم مورد نظر  سازی پارامترهای طراحینامه به دنبال بهینهبخش از پایان

به منظور حداقل کردن تابع  استفاده شده است. PSO دستیابی به این هدف از الگوریتم برای 

2هزینه  2 2 2 2 2 2 2

max max
0

( ( ) ( ) || || || || || || )f z g z z u v dt  


     الگوریتم ازPSO  برای بهینه

استفاده شده  برنامه مرتبه اجرا کردن 11و  تکرار 51در نظر گرفتن  باو  ،کردن پارامترهای 

 .گردیدقادیر بهینه به صورت زیر حاصل م است که

1.65

3.665

2.185













  

 حسب تعداد تکرار الگوریتم بدست آمده است.( تغییرات تابع هزینه بر2 – 4شکل )

 

 تکرار: تغییرات تابع هزینه بر حسب تعداد 2 - 4شکل 
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-های کنترل را میبخش قبل با توجه به مقادیر بهینه پارامترها بدست آمده قانون اکنون همانند

 باشد.توان بدست آورد که به شرح زیر می

 

(4 – 5) 

. .

.

10 (12 0.9999 )sin 12 cos (12.961 0.0386 )sin 12.961 cos
x y x y

u
g g g g

           

 

(4 – 5) 

.

.

20 0.0001 12.042 0.0386 12.965
x x

u
g g

     

بخش قبل،  و استفاده از مقادیر پارامترها و شرایط اولیه (1 -4)با جایگذاری قانون کنترل فوق در 

 .دنباشمی (17 -4( تا )11 -4های )شکلسازی متلب به صورت نتایج شبیه

 

 

 MATLAB با استفاده از 0.01ε=0برای  X-Y سازی : شبیه 11 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.01ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 11 - 4شکل 

 

 MATLAB با استفاده از 0.02ε=0برای  X-Y سازی : شبیه 12 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.02ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 13 - 4 شکل

 

 MATLAB با استفاده از 0.05ε=0برای  X-Y سازی : شبیه 14 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.05ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 15 - 4شکل 

 

 MATLAB با استفاده از 1ε .0=0برای   X-Yسازی : شبیه 15 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.1ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 17 - 4شکل 

 

برای مقادیر مختلف  (17 -4( تا )11 -4های )شکل
0   0 0.01,0.1 همانطور  اند.بدست آمده

شود مسیرهای سیستم کنترل شده بسیار شبیه به یکدیگر بوده که مقاوم ها مشاهده میکه از شکل

ارتفاع هواپیمای  -1باشد یعنی؛ نیز برقرار می 4 -1کند. همچنین  شرایط بودن کنترل را بیان می

PVTOL ،y(t) 0شده تعیین ارتفاع از پیش، در حالت معلق باید انحراف بسیار کوچکی ازy   داشته

متر به صفر تغییر  1111از  xشود، در حالی که متر از صفر منحرف می 3/1فقط  yباشد. در واقع، 

0tU - 2 کند،می   ،در واقع .
tU  ،3همواره مثبت است-  | | 90  سازی . از شبیه  کمتر از

 های کنترلی بزرگ قابل قبول نیستند.ورودی – 4، باشدیک درجه می
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 هاسازیمقایسه شبیه - 9 – 4

یک در  ی طراحیسازی پارامترهااز بهینه و بعد سازی سیستم، قبلدر این بخش نتایج شبیه

برای مقادیر مختلف ( 25 -4( تا )13 -4های ). شکلاست خروجی نشان داده شده
0  

 0 0.01,0.1 شود مسیرهای سیستم کنترل ها مشاهده میهمانطور که از شکل اند.بدست آمده

دیگری از  توان تغییراتمی. کندشده بسیار شبیه به یکدیگر بوده که مقاوم بودن کنترل را بیان می

رسد که در اینجا سرعت رسیدن مقدار به صفر می 1111از  x، زمانی که y(t)تر شد انحراف جمله  کم

x به وضوح کمتر از زمانی است . همچنین زاویه و رانش هواپیما را مشاهده نمود نیز کمتر شده است

 که پارامترهای سیستم بهینه نشده است.

 

 MATLAB با استفاده از 01ε .0=0برای  X-Y سازی : شبیه 13 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.01ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 12 - 4شکل 

 

 MATLAB با استفاده از 02ε .0=0برای   X-Yسازی : شبیه 21 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.02ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 21 - 4شکل 

 

 MATLAB با استفاده از 05ε .0=0برای   X-Yسازی : شبیه 22 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.05ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 23 - 4شکل 

 

 MATLAB با استفاده از 1ε .0=0برای   X-Yسازی : شبیه 24 - 4شکل 
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 MATLAB با استفاده از 0.1ε=0سازی زاویه و رانش برای : شبیه 25 - 4شکل 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



55 

 

 

 

 5فصل

 اتگیری و پشنهادنتیجه

 

  



55 

 

  گیرینتیجه - 7 -5

از کنترل خطی  STOVLبا توجه به اینکه اکثر کارهای انجام شده روی کنترل معلق هواپیمای 

بهینه غیرخطی برای حل از روش کنترل  نامهدر این پایان کننده است.کنند، که محدوداستفاده می

معادلات ابتدا  صورت که  بدین .گردیداستفاده  STOVLمعلق هواپیمای مساله کنترل مقاوم سیستم 

کنترل مقاوم با در نظر  به فرم معادلات حالت بیان شد، سپس STOVLدینامیکی برای هواپیمای 

قطعیت سیستم است( )که همان عدمگرفتن تزویج بین ممان چرخشی و نیروی عرضی هواپیما 

قانون کنترل مقاوم  حل تحلیلی مساله کنترل بهینه غیرخطی با بدست آوردن در ادامه .گردیدطراحی 

سیستم حلقه بسته را با استفاده از قانون کنترل مقاوم غیرخطی که در آن پارامترهای . شدانجام 

نتایج . گردیدسازی شبیه PSOالگوریتم  باسازی شده بهینههم طراحی سیستم هم به صورت تجربی و 

باشد. سازی شده به مراتب بهتر از حالت تجربی میکه عملکرد قانون کنترلی در حالت بهینه نشان داد

مسیرهای سیستم توان مشاهده نمود که ها میسازیهمچنین با توجه به نتایج بدست آمده از شبیه

کنترل شده برای مقادیر مختلف
0 0 0.01,0.1   بسیار شبیه به یکدیگر بوده که این موضوع بیانگر

 باشد.مقاوم بودن کنترل می

 پیشنهاد  - 2 – 5

 توان موارد زیر را پیشنهاد داد:برای ادامه کار می

 سازیهای تکاملی برای حل مساله بهینهاستفاده از سایر الگوریتم -1

 سازی چند هدفهمساله بهینه درنظر گرفتن مساله به صورت یک -2
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Abstract 

One of the most important issues in the hovering control unit for STOVL 

is to achieve the best performance in the presence of uncertainties. Most of 

the works reported in the literature is based on linear control. In this thesis, 

a nonlinear optimal control method is adopted to solve the hovering 

STOVL airplane robust problem. First, the dynamic equations of the 

STOVL aircraft are expressed in the form of state-space representation. 

Then, the robust controller is designed considering the coupling between 

the rotating moment and the transverse force of the aircraft. Finally, to 

show the feasibility of the proposed control method, numerical simulations 

are reported with/without PSO algorithm. 

Keywords 

Robust control, Optimal control, Linear quadratic regulator, Heuristic 

Algorithm, Uncertainty 
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