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بر اساس روش  نامعيني حضور بدوندر فضاي سه بعدي  ،دو روتوره بدون سرنشينسيستم هليكوپتر طراحي كنترل مسئله ه، مقالدر اين  :خلاصه

روش پيچيدگي موجود در  مشكل انفجاركنترل تطبيقي سطح ديناميكي مورد بررسي قرار گرفته است. روش كنترل تطبيقي سطح ديناميكي 

هليكوپتر مورد . در ابتدا معادلات و توابع ديناميكي كند را با استفاده از فيلترهاي مرتبه اول برطرف مي پسگام روش يا كنترل غيرخطي گام به عقب

گردد و در نهايت  بررسي مي با تكنيك كنترل غيرخطي گام به عقب تكنيك كنترل سطح پويايي ديناميكيسپس مقايسه  .گيرند بررسي قرار مي

 روش كنترل غيرخطي سطح پويايي .گردد سازي مي شبيهبا هر دو روش كنترل سطح پوياي تطبيقي و كنترل غيرخطي گام به عقب سيستم مذكور 

باشند و همچنين با انتخاب پارامترهاي  هاي حلقه بسته به صورت مجانبي براي شرايط اوليه پايدار مي كند كه تمامي سيگنال ديناميكي تضمين مي

سازي ارائه شده، نشان  هاي سيستم را به كراني بسيار كوچك از اطراف صفر تضمين نمود. نتايج شبيه توان همگرايي خروجي طراحي مناسب مي

  باشند. هنده كارايي شيوه كنترلي مفروض ميد
  

  .هليكوپتر، كنترل غيرخطي، كنترل غيرخطي گام به عقب، كنترل سطح پويايي ديناميكي ي:كليدكلمات 
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In this paper, the system control design problem of twin rotors helicopters Unmanned Aerial Vehicles 

(UAV) in three dimensional space Without uncertainty based on the dynamic adaptive control is studied. the 

adaptive Dynamic surface control approach complexity explosion problem in non-linear control step back or 

backstepping method [45] using the First-order filters removed. The first helicopter dynamic equations and 

functions are examined. Then, the Dynamic surface control techniques by compare non-linear control 

technique back stepping [45] is checked and the system is simulation by both techniques adaptive Dynamic 

surface control and nonlinear control back stepping method. The proposed adaptive dynamics surface 

nonlinear control method approach is able to guarantees that all the signals in the closed-loop system are 

asymptotically stable for all initial conditions and you can also choose appropriate design parameters of the 

system output converges to a small neighborhood of origin ensured . Finally, simulation results are 

presented, showing the effectiveness of control methods are given. 
 

Index Terms: Helicopter, nonlinear control, backstepping nonlinear control, dynamic surface control. 
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  مقدمه -1

ها و  مفيد و بسيار استراتژيك است كه توانايي اي وسيلههليكوپتر 

]، مدل 3] و [1هيچكس پوشيده نيست. در مقاله [مانورهاي بالقوه آن بر 

يك هليكوپتر با پيكربندي استاندارد در شرايط پرواز شناور، با استفاده از 

توان از  شود. براي حركت يك مدل هليكوپتر مي مي قوانين نيوتن توصيف 

]. طراحي كنترل كننده با 4] و [2ي اويلر لاگرانژ استفاده كرد [ معادله

اي به  هاي بدون سرنشين كار ساده بالا براي هليكوپترعملكرد سطح 

هاي  آيد، زيرا آنها به طور ذاتي ناپايدار و همچنين جزء سيستم شمار نمي

باشند. ديناميك هليكوپترهاي بدون  مي 1مكانيكي غيرخطي زيرتحريك

ي  . از اين رو مسئلهباشدسرنشين، به صورت تزويج شده با يكديگر مي

كننده مناسب براي آنها هنوز كاملا حل نشده است و طراحي كنترل 

يكي از موضوعات چالش برانگيز فعلي است. تعداد درجات آزادي تحت 

باشد. اين  هاي كنترل مستقل مي كنترل در آنها بيشتر از ورودي

شوند. در  ورودي كنترل مي 4درجه آزادي دارند و فقط با  6هليكوپترها 

هاي غيرخطي متعددي  ل پرنده از تكنيكي كنترل اين نوع وساي زمينه

هاي غيرخطي و  ]. به علت ديناميك5،6،7،11استفاده شده است [

هاي بكارگرفته شده معايب و  هاي موجود هر كدام از روش نامعيني

، روشي با نام طراحي بازگشتي، يا پسگام 1990مزايايي دارند. در اوايل 

ر فرم فيدبك اكيد ارائه هاي غيرخطي د ]، براي مشكل رديابي سيستم9[

آيد،  دست ميه ]. در اين روش اغلب تابع لياپانوفي كه ب6،10[ كند مي

شود و  ناميده مي "مشكل انفجار پيچيدگي"پيچيده است كه به اصطلاح 

]. براي حل اين مشكل 12شويم[ با مشكل اثبات پايداري مواجه مي

  . هاي كنترلي ديگر تركيب كنيم توانيم آن را با روش مي

يك جايگزين مناسب براي روش  2طراحي كنترل تطبيقي سطح پويا

ناشي  "مسئله انفجار پيچيدگي"گام تطبيقي است، كه قادر به حل  پس

هاي كنترل متوسط است. تكنيك  هاي مكرر، موسوم به سيگنال از تفاوت

بر خلاف روش گام به عقب كه به دليل  3كنترل سطح ديناميكي

محاسباتي  بار داراي مجازي هاي كننده كنترلهاي متوالي از  مشتق

باشد، با استفاده از تعريف فيلتر مرتبه اول با ورودي كنترل  سنگين مي

كننده مجازي سعي بر ساده نمودن كنترل كننده طراحي شده براي 

هاي مذكور نسبت به روش پسگام معمولي دارد. اين شيوه كنترل  سيستم

]. در 12[ باشد گام مي nاراي غيرخطي همانند روش گام به عقب د

ها براي مورد  ]، اين روش براي مقابله با انفجار پيچيدگي آيتم13[

معرفي  "كنترل سطح پويا"غيرتطبيقي معرفي شده است و آن را با نام 

كند. روش كنترل گام به عقب براي يك هليكوپتر بدون سرنشين  مي

اين مقاله هدايت يك ]، مورد بررسي قرار گرفته و در 15[ استاندارد در

هليكوپتر استاندارد در فضاي سه بعدي با تكنيك كنترل سطح پويايي 

  گردد. سازي مي تطبيقي بررسي و شبيه
  

  كنترل كننده گام به عقب –2

هاي ساختار آبشاري خاص  روش كنترلي گام به عقب غالباً براي سيستم

)، استفاده 1به فرم معادله ( "فيدبك مثلثي شكل تحتاني "به نام 

هاي مجازي  گيري از كنترل كننده ]. ولي به دليل مشتق14گردد [ مي

C هاي كه توابع آنها عضو فضاي سيستمفقط براي 
n
باشند، مناسب  مي 

��x  است. � x� � a�f�	x�
x� � � x� � a�f�	x�, x�
⋮x� ��� � x� � a���f���	x�, … , x���
x�� � u � a�f�	x�, … , x�
y � x� ��
�
��

)1   (                 

  پارامترهاي ثابت ناشناخته است. ،)ai )i = 1,. . . ,n كه،

به فرد است.  روش پسگام انتگرال يك استراتژي كنترل غيرخطي منحصر

سازي فيدبك، روش  بر خلاف استراتژي محبوب كنترل غيرخطي، خطي

دهد تا طراحي بيشتر قابل انعطاف شود. طراحي كنترل  پسگام اجازه مي

كننده پسگام با در نظر گرفتن برخي متغيرهاي حالت به عنوان گروه 

ي هر كنترل مجازي و استفاده از آنها به عنوان قوانين كنترل مياني در ط

توان به عنوان  يك از مراحل كل سيستم است. در واقع، حتي آن را مي

شرايط غيرخطي اضافي در بهبود عملكرد گذرا از سيستم معرفي كرد 

] تنظيم كنترل غيرخطي مقاوم به منظور كنترل 8مقاله [ ]. در13[

  حركت عمودي هليكوپتر استاندارد معرفي گرديد. 
  

تطبيقي براي هليكوپتر بدون سطح پويايي  دهنكن كنترل - 3

  سرنشين

هاي متداول كنترل  نيز يكي از شيوه سطوح ديناميكيروش كنترلي 

هاي  غيرخطي مانند روش گام به عقب است كه غالباً براي سيستم

ساختار مثلثي كارايي دارد، ولي بر خلاف روش گام به عقب نيازي به 

   پذير بودن توابع سيستم ندارد. مشتق

در اين مقاله، هليكوپتر بدون سرنشين به عنوان شرط اول در هوا معلق 

در نظر گرفته شده است. در حالي كه پارامترهاي كه براي اين مدل در 

گيرد  از قوانين حركت نيوتن استخراج  اين مقاله مورد استفاده قرار مي

كنيم كه نيروهاي كوچك بدنه يك مقدار  شده است. همچنين، فرض مي

، در شرايط شناوري است. همچنين در نظر uتر از نيروي ليفت  نپايي

بگيريد كه نيروي گريز از مركز بين هاب روتور و محور وجود ندارد. با 

اين فرضيات، مدل پويا هليكوپتر داراي يك ساختار آبشاري خواهد بود. 

در شبيه سازي، نشان خواهيم داد كه اين فرضيات خللي در اهداف 

كند. مدل كامل سينماتيكي براي هليكوپتر دو روتوره با  نميكنترل ايجاد 

  ]:16توجه به مختصات ساكن توسط معادلات زير نشان داده شده است [

���
�� 	ξ� � v	mv� � �uRE� �mgE"#� � #Ω%IΩ� � �Ω ' IΩ � Γ) � γ

 )2                                      (  

براي يك هليكوپتر استاندارد، ضد گشتاور كل به علت  ΓQكه در آن 

دهد كه دسترسي كنترل گشتاور  اومت هوا است. اين معادله نشان ميمق

ورودي، و خروجي  γو  uكه در آن  استγ كامل از طريق ورودي كنترل 

ξ  .موقعيت هليكوپتر استΓQ .توسط معادله زير توصيف شده است  

)3(                                            ΓQ = |QM|E3 − |QT |E2   
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در معادله  ξباشد.  ضد گشتاور روتور اصلي و دم مي QTو  QMكه در آن 

ξ=[x y z]∈Rبرابـر   4) در دستگاه مختصـات حركتـي  2(
كـه نشـان    3

سرعت هليكـوپتر بيـان شـده در مختصـات       vدهنده موقعيت هليكوپتر، 

v=[vx vy vz]∈ R، و برابر 5بدنه ساكن
نشـان دهنـده     Ωاست. نمـاد  3

 E1باشد.  اي هليكوپتر بيان شده در چارچوب غير ساكن مي سرعت زاويه

در دستگاه  zو  yو  xمحورهاي  هتج بردارهاي يكه واحد در E3و  E2و 

دهنـده جـرم    مثبـت كـه نشـان    دعد m∈Rباشند.  مختصات حركتي مي

I∈Rباشد.  هليكوپتر مي
نشاندهنده شتاب  gاست.  دحوا هس يكيماتر 3×3

]. اجـازه  16[ ) ماتريس انتقال اسـت 2ه (لدر معاد #رانش زمين است. گ

در فضاي سه بعدي به عنوان مسير و موقعيت مورد نظر بـراي   ,ξدهيد 

به عنوان مسير انحـراف مـورد نظـر تعريـف     R در فضاي  .ψهليكوپتر و 

هـر دو مسـيرهاي     
t	ψ.و
t	ξ. كنيم. فرض بر اين خواهد بـود كـه   

هموار صاف و نرم هستند، و در نتيجه هر تعداد دلخواه از مشتقات نسبت 

ر هموار صاف و نرم خواهد داشت. هدف، پيدا كـردن  يبه زمان نيز خط س

، براي   εبه طوري كه رديابي خطا، (�Ω�,Ω	u,Ω�,) يك قانون كنترل

:,ξ   صورت مجانبي پايدار باشد، كه در آنه بشرايط اوليه  R → R�          	ψ,: R → R )4                                                               (  

)5                  (ϵ � 	ξ	t
 � ξ,	t
, ψ	t
 � ψ,	t

 ∈ R5 

صورت ه براي زير سيستم نخستين، خطاي نسبي و اولين تابع لياپانوف ب

  شود:  زير تعريف مي

)6(                                                               S� � ξ � ξ,  

)7     (                                         V� � �� S�8S� � �� |S�|�    


0		�V، مثبت معين است زيرا �Vتابع لياپانوف،  �   ت واس 0

 V�	S�	
 	;   ].17[ �>   0 ≠و   0	

 ,vدر آن، گيـريم كـه   از اولين تابع لياپانوف نسبت به زمـان مشـتق مـي   

گيـري از مسـير    سرعت در مسير موقعيت مورد نظر است كـه بـا مشـتق   

، متغير سرعت كه از vدست آمده است. ه ب 
t	ξ.هموار شناخته شده،

  آيد. دست ميه ب ξمشتق 

)8                                       (V�� � S�8S�� � S�8	v � v,
  x=� كننده سرعت، در زير سيگنال پايدار  "كنترل مجازي"، به عنوان يك

  گردد. معرفي مي

 )9               (                         x=� � v, � k�S� � τ�x� �, 

ه ، ب�=τ� ،xاز طريق يك فيلترمرحله اول، با ثابت زمان  �=x با عبور

  آيد صورت زير به دست مي

 )10                     (τ�x� �, � x�, � x=�, x�,	0
 � x=�	0
بالا بدسـت آورد. در مقايسـه بـا روش پسـگام،     توان از رابطه  ، را مي.�@  

. بـه دليـل اسـتفاده از    اندتر شـده  شويم كه روابط بسيار ساده متوجه مي

انفجـار پيپچيـدگي ناشـي از     .�@فيلتر مرتبـه اول بـراي بدسـت آورن    

آمدند، حـذف   وجود ميه مشتقات جزئي كه در ارتباط با مدل غيرخطي ب

 گرديدند.

مشـتق نسـبت بـه زمـان از اولـين تـابع       )، 10) و (9با معرفي معادلات (

  :گردد لياپانوف به صورت زير تعريف مي

 )11                                 (V1� � �k�|S�|� � �B S�8S�  

به عنوان يك سيگنال خطا جزئي جديـد در سـطح دوم معرفـي      S2 كه

، �C1 نسبت به زمان از تابع لياپانوف،لازم به ذكر است كه مشتق شود.  مي

بايد  �S جهت پايداري بايد منفي معين باشد. پس سيگنال خطاي نسبي

بزرگتر از  �Eو  �Dبه صفر ميل كند.  همچنين بايد توجه داشت كه ثابت

�C1صفر است به منظور اينكه زير سيستم دوم به صورت زير براي  يك سيگنال خطا جزئي جديد   �>  .منفي معين باشد  

  .تعريف شده است

)12                                                  (S� � mv �mx�,  @̅�	  كنيم كه  را طوري انتخاب ميS� به سمت صفر ميل كند. بنابراين ،  

)13(  

 x=� � 	ux�E�
 � mgE" �mx� �, � k�S� � �B S� � τ�x� �, 

، �Eاز طريق يك فيلتر مرتبه اول، با ثابت زمان  �̅@ يك بار ديگر، با عبور   آيد. صورت زير به دست ميه ب �̅@

 )14                     (τ�x� �, � x�, � x=�, x�,	0
 � x=�	0
توان از رابطه بالا بدست آورد. حالا يـك تـابع لياپـانوف دوم،     ، را مي.�@   C� ،همراه با خطاي قبلي جزئـي ،S�       بـراي زيـر سيسـتم دوم تعريـف ،

  .باز هم، اين تابع لياپانوف مثبت معين است كنيم. مي

 )15                                                          (V� � �� S�8S�  

با تعريف مشتق نسبت به زمان از تابع لياپانوف دوم و با جايگزين كـردن  

  داريم: )2(معادلات  روابط

)16(         V2� � S�8S�� � S�8	�uRE� �mgE" �mx� �,
  

به  )12(و با در نظر گرفتن مشتق نسبت به زمان از معادله  ��S كه در آن

  �HIJ "مجازي كنترل "دست آمده است. در اين زير سيستم، سيگنال

را در نظر بگيريد. كه يك سيگنال كنترل تثبيت كننده جديد در ارتباط 

كوپتر كه در سطح سوم معرفي شده است، پس از اي هلي با موقعيت زاويه

   را بازنويسي كرد. �V آن مي توان مشتق نسبت به زمان از

 )17                   (V2� � �k�|S�|� � S�8S� � �B S�8S�  

، به عنوان يك سيگنال خطا جزئي جديـد در سـطح سـوم    �> كه در آن

بـه صـفر     �>شود پس  سيگنال خطا جزئـي سـوم    ، منفي معين مي�C2 يك بار ديگر، مشتق نسبت به زمان از تابع دوم لياپانوف، .شود معرفي مي

�C2كند. همچنين بايد توجه داشت به منظور اينكه ميل مي منفي معين   

سيستم سوم به صورت زيـر  براي زير  يك سيگنال خطا جزئي جديد �> .بزرگتر از صفرباشند�E  و   �Dشود، ثابت

   .تعريف شده است

 )18                                                       (S� � x� � x�,  

كنـيم   را طوري انتخاب مي ===5@حال باشد.  مي uRE3همان  x3كه در آن 

  به صفر ميل كند. بنابراين ،�>كه 

 )19(                     x=5 � K1 � E�E�8L	x� �, � k�S�
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)24( 

، E5از طريق يك فيلتر مرتبه اول، با ثابت زمان  5̅@ ديگر، با عبوريك بار    آيد. به صورت زير به دست مي 5̅@

 )20                    (τ5x� 5, � x5, � x=5, x5,	0
 � x=5	0
آيد. در ادامه روش كنترل سـطح پويـايي    دست ميه ، از رابطه بالا ب.5@  

، كه �> نسبي قبلي، همراه با خطاي �Cتطبيقي يك تابع لياپانوف سوم، 

، e1شود، به همراه يك خطاي جزئي جديـد   در زير سيستم سوم معرفي 

كه اين خطا جزئي، تحت الشعاع منحرف شدن از مسير مطلوب است، نيز 

  شود. معرفي مي

 )21                                           (V� � �� |S�|� � �� |e�|�  

)22                                                      (e� � 	ψ � ψ,
  

از تابع لياپانوف سوم نسبت به زمان مشتق گرفته و به صورت زير تعريف 

  كنيم: مي

 )23                                   (V�� � S�8S�� � e�	ψ� � ψ� ,
  

جزئي، به صورت زير داده مشتق نسبت به زمان از سومين خطاي  ��Sكه 

  .شده است

 )24                                   (S�� � u� RE� � uR� E� � x� �,  

��V،)24(و بـا جـايگزين كـردن روابـط      )2(سپس، توسط معادلات  بـه    

�V3  شود: صورت زير نوشته مي � S�8	u� RE� � uRΩ%E� � x� �,
 � e�	ψ� � ψ� ,
 )25(  

)26         (V�� � S�8	R O UΩ��UΩ�u� Q � x� �,
 � e�	ψ� � ψ� ,
  

براي زير سيستم چهارم به صورت زير  يك سيگنال خطا جزئي جديد 5>

  :تعريف شده است

 )27                                                      (S5 � x5 � x5,  

  باشد. مي �Ω�uREهمان  x4كه 

O  "مجازي كنترل"در اين مرحله، سيگنال  UΩ��UΩ�0 Q  .يك در نظر بگيرد

سيگنال كنترل تثبيت شده و خطاهاي جزئي جديد با توجـه بـه معادلـه    

شود. نخست، سيگنال مرجـع در ارتبـاط بـا     ، تعريف و بازنويسي مي)26(

  اي در مختصات بدنه ثابت تعريف خواهد شد. سرعت زاويه

 )28      (x5, � O uΩ��uΩ�0 Q
,
� K1 � E�E�8L	x��, � k�S�
  

  شود: مي �Cبه زمان از )، مشتق نسبت27و ( )28با معرفي معادلات  (

)29              (C�� � �k�|S�|� � S�8S5 � e�	ψ� � ψ� ,
  

مشابه به مراحل قبلي، با در نظـر گـرفتن سـيگنال مرجـع ديگـر و يـك       

  سيگنال خطا در ارتباط با سرعت انحراف:

)30                                                 (ψ� RST � ψ� , � k5e�  

)31                                                       (e� � ψ� � ψ� RST  

  توان دوباره بازنويسي كرد: را مي �Cمشتق زمان از 

)32           (C�� � �k�|S�|� � S�8S5 � e�e� � k5|e�|�  

، �e و  5>، وقتي كه دو سيگنال خطـاي، )32(با تجزيه و تحليل معادله 

، بايـد  k5 و �k اسـت. دو ثابـت،   ، منفـي معـين  ��Cبه صفر ميل كننـد،  

��C مثبت باشند تا منفي معـين شـود. در نهايـت، يـك تـابع لياپـانوف         

 . شود ، تعريف ميV5 چهارم،

)33                                           (V5 � �� |S5|� � �� |e�|�  

اين تابع مانند تابع قبلي لياپانوف نيز مثبـت معـين اسـت. بـا توجـه بـه       

  شود: مي )33(تابع لياپانوف چهارم، معادله مشتق زماني از 

 )34                            (V5� � 	S58US�5V � e�	ψW � ψW RST
  

  ،  S4با تعريف مشتق زماني از سيگنال خطا چهارم، 

)35                              (S�5 � Uu� RE� � uRE%�Ω� V � x� 5,     

�V5  شود: بازنويسي مي  )34سپس، معادله ( � 	S58Uu�RE� � uRE%�Ω� V � x� 5,
																																										�e�	ψW � ψW RST
  )36                                        (  

مـاتريس پـاد متقـارن بـه صـورت        �%Eكنتـرل ورودي و   �Ωكـه در آن   

  :زير است 3 × 3 ماتريس

)37                                                 (E%� � O0 �1 01 0 00 0 0Q  

  شوند: ردن معادله لياپانوف، دو معادله زير تعريف ميبراي ساده ك

 )38                                         (ψW � ψW RST � e� � kXe�  

)39               (u� RE� � uRE%�Ω� � x� 5, � kYS5 � S�  

، مشتق معادله چهـارم  )36) در معادله (39) و  (38(جايگزيني معادلات 

  شود لياپانوف مي

 )40   (         V5� � �S58S� � kY|S5|� � kX|e�|� � e�e�  

، شـبيه بـه ثابـت قبلـي در معـادلات      )40( ثابت هاي مرتبط بـا معادلـه   

در طراحي كنترل   �Ω لياپانوف، بايد مثبت باشد. با توجه به عدم حضور

  Zاولـين مشـتق    .آوريـم  به دسـت مـي    Zورودي، آن را از مشتق دوم 

  : شود مي

 )41                                                           (η� � W]��Ω   

)42      (η � �^_`a O
0 sinϕ cosϕ0 cosθcosϕ �cosθsinϕcosθ sinθsinϕ sinθcosϕ QΩ  

  شود: كه به صورت زير تعريف مي 3 × 3يك ماتريس  Wiكه ماتريس

 )43                          (W] � O �sinθ 0 1cosθsinϕ cosϕ 0cosθcosϕ �sinϕ 0Q  

  به صورت زير Zسپس با توجه به مشتق دوم 

 )44                            (ηW � �W]��W� ]W]��Ω �W]��Ω�  

  شود. با به دست آوردن مشتق دوم از انحراف، معادله زير حاصل مي

 )45    (ψW � �E�8W]��W� ]W]��Ω � `j�k^_`aΩ� � � ^_`k^_`a Ω� �  

  صورت زير بدست آورد. حالا معادلات براي قوانين كنترل را مي توان به

 )46                                       (u � E�8R8	x� �, � k�S�
  

)47                       (Ω� � � � lmnonp 	x� 5, � u�Ω� � kYS5
  

)48                           (Ω� � � lqnonp 	x� 5, � u�Ω� � kYS5
  

Ω� � � ^_`a^_`kψRST � e� � kXe� � E�8W]��W� ]W]��Ω �
`j�k^_`aΩ� �                                                                  )49(       
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)25( 

ي چهـار تـابع لياپـانوف     در زير، يك تابع لياپانوف نهايي، كه از مجموعـه 

شود. ايـن تـابع لياپـانوف مثبـت معـين اسـت.        آيد، تعريف مي بدست مي

مشتق نسبت به زمان آن منفـي معـين اسـت. سـپس بـا كمـك قضـيه        

ترل، پايدار مجانبي براي شرايط اوليه است. يك ]، قانون كن18لياپانوف [

است و بر اسـاس آن نتـايج     سازي معرفي شده شرط اوليه در بخش شبيه

  سازي شده نشان داده شده است. شبيه

 )50                                        (V � V� �V� � V� � V5  

 V� � �k�|S�|� � k�|S�|� � k�|S�|� � k5|e�|� �kY|S5|� � kX|e�|� )51               (                                

�Cتوان نشـان داد كـه   مي  با استفاده از لم باربالات → 0	rs	t → ∞  

,v> بنابراين wv → 0	rs	t → توان بـه طـور مسـتقيم     از اين رو مي 0

kj  براي همه ثابتها منفي معين است، �Cتاييد كرد كه  ; 0,1 x i x 6 

 

  شبيه سازي - 4

افزار متلـب   در سيمولينك با استفاده از نرمهاي زير كه  سازي نتايج شبيه

) نشان داده شده است. كنتـرل كننـده،   7(  -) 1به دست آمد، در شكل(

توانـد در   اگر چه از يك مدل ساده شـده از هليكـوپتر گرفتـه شـده، مـي     

هاي كامل نيـز بـه كـار گرفتـه شـود. موقعيـت مـورد نظـر اوليـه و           مدل

وجـه بـه مختصـات حركتـي، بـه      همچنين موقعيت مورد نظر نهايي، با ت

مسير طراحي شده مطلوب براي هليكـوپتر   .صورت زير تعريف شده است

,,x	  بدون سرنشين در حالت پرواز عبارتست از: y,, z,
 � 	5 � 5	1 � e�|.|�~
 sin	0.025t
, 5 �5	1 � e�|.|�~
 cos	0.025t
, 10
 )52                          (  

) كه مسـير مطلـوب   5,5,10كه مقادير اوليه بر حسب متر عبارتست از (

  ) نشان داده شده است.1در شكل (

  
): مسير سه بعدي طراحي شده مطلوب براي پرواز به همراه مسير 1شكل (

  رديابي شده با تكنيك كنترل سطح پوياي تطبيقي
Fig. (1): 3D perspective of position during a take-off and circular 

maneuver with no uncertainty, with adaptive dynamic surface 

control technique. 
 

ليكوپتر بدون سرنشين در حالت سكون عبارتند هيه موقعيت لقادير اومو 

  ز:ا

)53                                                         (ξ| � �2,3,0�8  

تر بـا  گيـري نهـايي هليكـوپ    گيري مورد نظر اوليه و همچنين جهت جهت

  توجه به مختصات ساكن 

)54                                                   (η| � �0°, 0°, 0°�8     

)55                                                (η, � �50°, 0°, 0°�8 

  سازي برابر است با: مقادير ثابت استفاده شده براي شبيه

 g � 9.8 B�m 	 , m � 9.6	kg	, lB � 0.27	m		l8 � 1.2	,QB � 0.002	, Q8 � 0.0002 
شـامل  گيـري رول را   ) گـام و جهـت  55و ( )54(در حالي كـه معـادلات   

، uشوند، بايد توجه داشت كه مسيري كه در آن نيروي انتقالي اصـل،   مي

كند. همانطور كه از شكل يك ديده  اعمال خواهد شد جهت را تعيين مي

نامعيني در سيستم بـه   شود مسير رديابي شده در حالت بدون حضور مي

شـود و   طور كامل توسط تكنيك كنترل سطح پوياي تطبيقي رديابي مي

كاملا سيستم در حالت پايدار قرار دارد. در شكل دو  و سه با اسـتفاده از  

دو تكنيك كنترلي گام به عقب و كنترل سطح پويايي تطبيقي موقعيـت  

مطلــوب در طــي مســير طراحــي شــده  اي زاويــههليكــوپتر و موقعيــت 

گرديد كه با توجه به شكل با استفاده از تكنيك كنتـرل گـام    سازي شبيه

به عقب مشخص شد كه سيستم سريعتر از كنترل سطح پويايي تطبيقي 

اي هليكوپتر نيز با استفاده از  رسد. موقعيت زاويه به حالت پايدار خود مي

 تكنك كنترل گام به عقب به صورت مطلوبتري نسبت به كنتـرل كننـده  

تخمـين چهـار    رسـد.  سطح پويايي تطبيقي به مقادير مطلوب خـود مـي  

بـراي هـر دو    )7() تـا  4( ، در شـكل (�Ω�,Ω	u,Ω�,)،يسيگنال كنترل

تكنيك گام به عقب و كنترل سـطح پويـايي تطبيقـي نشـان داده شـده      

، مربـوط بـه   �Ω و �Ω	 Ω�،) تخمين سيگنال كنترلي، 4است. شكل  (

) 7، مربوط به كنترل سطح پويايي تطبيقي ميباشـد. شـكل (  �Ω و �Ω	 Ω�،) تخمين سيگنال كنترلـي ،  5و شكل ( تكنيك كنترل گام به عقب

دهد و شكل  با تكنيك كنترل گام به عقب را نشان مي uسيگنال كنترلي 

نشـان  را با تكنيك كنترل سطح پويايي تطبيقـي    u) سيگنال كنترل 6(

هـاي كنترلـي قابـل قبـول      دهد. لازم به ذكر است كه مقادير سـيگنال مي

 .، بـا نيروهـاي انتقـال همـراه اسـت     uهـاي كنتـرل،    سـيگنال  .باشد مي

، با گشتاور اعمال شده به بدنـه در  �Ω و �Ω	 Ω�،هاي كنترلي،  سيگنال

بنابراين، با اين تكنيك، كنترل كننـده مناسـب بـراي يـك      .ارتباط است

. لازم بـه ذكـر اسـت كـه     هليكوپتر استاندارد طراحي و ايجاد شده اسـت 

كنترل كننده توليد شده با استفاده از روش پسگام و روش كنترل سـطح  

است. به عبارت ديگر، كنترل  6مستلزم فيدبك تمام حالت پوياي تطبيقي

,ξ)خراج چهار سـيگنال كنترلـي،  كننده به منظور است �� ,Z,Z�)     نيـاز بـه

، براي اندازه گيـري دارد بنـابراين بايـد قابـل     (�Ω�,Ω	u,Ω�,) حالات،

دسترس باشند. در حالي كه ممكن است براي اندازه گيري چهـار حالـت   

ذكر شده در بالا، كه اغلب انجام اين كار بسيار دشوار است، به دليل ايـن  

گيري برخـي   نسورهاي گران قيمت به منظور اندازهواقعيت، بسياري از س

از حالتها مورد نياز است. هنگامي كه فيـدبك تمـام حالـت در دسـترس     

نباشد، يك مشاهدگر ديناميكي، بر اساس كنترل ورودي و خروجـي، بـه   

تواند مورد  منظور برآوردن مقاديري از حالتها كه در دسترس نيستند، مي

  .استفاده قرار گيرد
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)26( 

  
) و كنترل x,y,z): موقعيت هليكوپتر در طي مسير پرواز با تكنيك گام به عقب (2(شكل 

  ).x1,y1,z1سطح پوياي تطبيقي (

Fig. (2): Helicopter position versus time during take-off with 

backstepping (x,y,z) and adaptive dynamic surface control 

technique (x1,y1,z1). 

 

  
): موقعيت زاويه اي هليكوپتر در طي مسير پرواز با دو تكنيك گام به عقب 3(شكل 

)yaw,pitch, roll1)و كنترل سطح پويايي تطبيقي (yaw1,pitch1,roll1.(  

Fig. (3):The orientation trajectory for the helicopter during a take-

off  with backstepping (yaw,pitch,roll) and adaptive dynamic 

surface control technique (yaw1,pitch1,roll1).  

 

  
  با تكنيك كنترل گام به عقب.  ،�Ω و �Ω	 Ω�،، ): تخمين سيگنالهاي كنترلي4شكل (

Fig. (4):The estimation control signals, Ω� ،	Ω� and	Ω�، with 

backstepping technique.  
 

 
با تكنيك كنترل سطح پويايي  ،�Ω و �Ω	 Ω�،، ): تخمين سه سيگنال كنترلي5شكل (

  تطبيقي.

Fig. (5):The estimation control signals, Ω� ،	Ω� and	Ω�، with with 

adaptive dynamic surface control technique. 

  
براي با استفاده از تكنيك كنترل سطح پويايي تطبيقي  u): سيگنال كنترلي 6شكل (

  سرنشين.هليكوپتر بدون 

Fig. (6): The control signal, u, with adaptive dynamic surface 

control technique for UAV. 

 

  
با استفاده از تكنيك گنترلي گام به عقب براي هليكوپتر  u): سيگنال كنترلي 7شكل (

  بدون سرنشين.

Fig. (7): The control signal, u, with backstepping control 

technique for UAV. 

  

  نتيجه گيري -5

ي غيرخطـي بنـام    و تكنيـك كنتـرل كننـده    در اين مقاله، يك الگوريتم

جهت كنتـرل    )كنترل تطبيقي سطح پويا(پسگام تطبيقي ساده كنترل 

 اسـتاندارد در شـرايطي كـه در فضـا معلـق     يك هليكوپتر بدون سرنشين 

تـر شـده    است، معرفي شد و تا حدود زيادي محاسبات مـورد نيـاز سـاده   

فيلتـر مرتبـه اول جهـت حـذف      n بـه طـور خـاص،   علاوه بر اين،  است.

نتايج پايداري مجانبي بـه   مشتقات مكرر در روش پسگام مورد نياز است.

مشـاهده  صورت كلي با استفاده از توابع لياپانوف به دسـت آمـده اسـت.    

گيري هليكوپتر در واقع به موقعيت و جهـت   قعيت و جهتشود كه مو مي

همـه،   z و  x،yبيشتر به طور خـاص، موقعيـت    .شود مطلوب همگرا مي

.ηهمگرا به مقادير مورد نظر  � شد. در حالي كه جهـت   ���5,5,10

.�، همگرا به مقدار مورد نظر   �	گيري انحراف، � در  .گردد مي 50°

با تجربه يك اختلال كوچك  )،�جهت گام () و �سازي رول( طول شبيه

لازم به ذكر  .پايدار خواهند بودگيري اصلي خود  و محسوس، اما در جهت

است كه سيستم كنترل كننده به دليل استفاده از توابع لياپانوف در طول 

با مقايسه دو روش كنترل غيرخطي گـام بـه    .فرايند طراحي پايدار است

تطبيقي براي يك هليكوپتر دو روتوره بـدون  عقب و كنترل سطح پويايي 

سرنشين بدون حضور نامعيني در سيستم مشـخص گرديـد كـه از نظـر     

آميـز بودنـد امـا از نظـر سـرعت عملكـرد        پايداري هر دو روش موفقيـت 

سيستم كنترل با گام به عقب سريعتر از سيستم كنتـرل سـطح پويـايي    

   تطبيقي عمل كرد.
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  نوشت: پي

1- Underactuated 

2- Adaptive Dynamic Surface Control(ADSC) 

3- Dynamic Surface Control(DSC) 

4- Inertial Frame 

5- Fixed Body Frame 
6- Full-state feedback 
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