
 

 96-89  صص ،11شماره  ،17، دوره 1396 بهمن ،مهندسی مکانیک مدرس مجله
        

 
 

 ماهنامه علمی پژوهشی 

 مدرس مکانیکمهندسی 

  mme.modares.ac.ir 

 

  

  

  

  
        

 

 

 :Please cite this article using :برای ارجاع به این مقاله از عبارت ذیل استفاده نمایید

M. Najafi, Sh. Rahmanian, B. Shirani, Design of an H∞-PID Controller for an UAV Auto-Landing System Based on External Navigation, Modares Mechanical Engineering, Vol. 17, 

No. 11, pp. 89-96, 2018 (in Persian) 

برای سیستم فرود خودکار یک پهپاد بر اساس سیستم   PID-∞H کنندهکنترلطراحی  یک 

 ناوبری خارجی

 2بهزاد شیرانی، 1الدین رحمانیان، شهاب*1مجدالدین نجفی

 اصفهان، اصفهاناستادیار، مهندسی برق، دانشگاه صنعتی  -1
 ، اصفهاندانشجوی کارشناسی ارشد، مهندسی برق، دانشگاه صنعتی اصفهان -2
  majd_najafi@cc.iut.ac.ir، 6113865111اصفهان، صندوق پستی  *

 چکیده  اطلاعات مقاله
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 1396 تیر 26دریافت: 
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 1396 آبان 19ارائه در سایت: 

از یک  شدهارسالبال ثابت بدون سرنشین بر اساس اطلاعات  فرود خودکار یک پرنده جدید مقاوم جهت کنندهکنترلدر این مقاله، طراحی یک  
دشوارترین فاز پروازی یک هواپیمای بدون سرنشین فاز فرود است،  که آنجا ازسیستم ناوبری خارج از پرنده مورد بررسی قرار گرفته است. 

های دهد. لذا ارائه یک سیستم فرود خودکار با دقت بالا و با وجود اغتشاشات محیطی و نامعینیبیشترین حوادث در این  فاز رخ میمعمولا 
است که از  ناوبری فرود مورد استفاده در این مقاله، یک سیستم اپتیک و لیزر قابل حمل زمینی اهمیت فراوانی دارد. سیستمسیستم برای این فاز، 

کند. اما با توجه به میمحاسبه را نسبت به مرکز باند فرود  آنهدف را تعقیب نموده و اطلاعات مربوط به زاویه سمت و ارتفاع  یباند، پرندهروی 
برای آن ارسال شود. در این راستا، سیستم کنترل پرنده  ریتأخخارجی بودن سیستم ناوبری، ارسال اطلاعات موقعیت برای پرنده ممکن است با 

تر از همه، های مدل، اغتشاشات محیط و مهمنامعینی باوجودی طراحی شود که بر اساس اطلاعات دریافتی، پایداری پرنده را اگونهبهبایست می
و های فوق پایدارساز مقاوم برای برآورده کردن چالشجدید  کنندهکنترلدر ارسال اطلاعات موقعیت، حفظ نماید. لذا در این مقاله یک  ریتأخ

در  افزارنرمبر اساس  افزاریسازی نرمشده است. در انتها نتایج شبیهپیشنهاد ی پرنده، کنندهکنترلهای ساختاری همچنین بر اساس محدودیت
 های بدون سرنشین است. های این روش در کنترل فرود خودکار پرندهی قابلیتدهندهنشان. نتایج است شده ارائهحلقه 
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 The design of a robust controller for the automatic landing system is investigated for an unmanned 

fixed-wing aircraft based on an external navigation system. Since landing is the most difficult phase of 

flight, the major accidents occur in this phase. So, providing a high-precision automatic landing system 
in presence of environmental disturbances is very important for UAVs landing. The used landing 

navigation system is founded on a portable land-based laser-optics system which can track the UAV and 

calculate the altitude and direction of it toward the center of runway. However, the navigation system is 

external; sending them to the UAV can be done with a delay. In this regard, UAV’s control systems 

must be designed such that the stability of aircraft is satisfied based on information of navigation system 

with considering the model uncertainty, noises, disturbance and navigation delay. So in this paper, a 
new robust stabilizer controller is suggested for UAVs to overcome these challenges with considering 

some limitation in the structure of the controller. Finally, simulation results based on laboratory 
software in the loop is presented. The results indicate the capability of using proposed method for 

automatic landing of UAVs. 
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 مقدمه  -1

امروزه هواپیماهای بدون سرنشین با سطوح مختلف خودمختاری در 

کاربردهای آن  ازجملهگیرند. کاربردهای مختلف مورد استفاده قرار می

و امداد و نجات اشاره  ایی، حمل محمولهتوان به عملیات نظارت، شناسمی

ی مختلف باید در هاتیمأمورکرد. هواپیماهای بدون سرنشین برای انجام 

های مختلف قادر به انجام عملیات باشند، در غیر این صورت شرایط و محیط

. در این میان، فاز فرود همیشه یکی از [1] ها آسیب برسدممکن است به آن

ها است. به همین ها و هواپیماخیزترین فازهای پروازی در انواع پرندهحادثه

جهت استفاده از یک سیستم ناوبری و کنترل فرود خودکار با قابلیت اطمینان 

ا توجه به تنوع دینامیکی، تنوع باندهای فرود و ب هابالا برای انواع پرنده

-ها به اغتشاشات محیطی ضروری به نظر میهمچنین حساسیت این پرنده

 .[2]رسد 

http://mjmec.ir/
http://ece.iut.ac.ir/en
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فرود، ناوبری و هدایت دقیق پرنده در راستای باند  اولین چالش در فاز

ها و تجهیزات مختلفی برای ناوبری های گذشته، الگوریتمفرود است. در سال

ساز در و هدایت پرنده و در راستای افزایش دقت فرود و کاهش عوامل حادثه

، برای هواپیماهای بزرگ از سیستم معمولاً. [3]است  شنهادشدهیپاین فاز 
1ILS 2مشابه، برای  صورتبهشود. برای فرود استفاده میUAV ها از سیستم-

ی آن سازادهیپاست که  شده استفاده 4TALSو  3UCARSهایی مثل 

های موجود، ر اکثر روش. د[4]پرهزینه و تنها برای یک باند مشخص است 

یک سامانه داخلی مبتنی بر ژیروسکوپ یا  بر اساسوضعیت پرنده 

و موقعیت پرنده توسط یک سیستم کمک ناوبری همانند  5IMUی گرهاحس

GPSشود. همچنین برای ، سیستم راداری، لیزری و یا تصویری محاسبه می

. از [5]شود استفاده میفرود خودکار از تلفیق سیستم اینرسی و مخابراتی نیز 

از  معمولاً که البته  استناوبری  روش نیپرکاربردتر GPSها،  بین این سیستم

های سازی سیستمدقت کافی برای فاز فرود برخوردار نیست. پیاده

نیز دارای هزینه زیادی است و از طرفی، این  6DGPS، مثل GPS کنندهبرانج

. [7,6]پذیر هستند ها در مقابل جمینگ و یا قطع شدن ارتباط آسیبسیستم

های اخیر مورد توجه قرار گرفته فرود بر مبنای سنسورهای لیزری نیز در سال

است ها نیاز به توان بالایی دارند و ممکن این سیستم معمولاً. [8,9]است 

-های مبتنی بر رادار امروزه بیشتر مورد توجه سیستمپرهزینه باشند. سیستم

ی بالایی جهت ساخت این فناّورکه  [6,7]است  قرارگرفتههای نظامی 

تصویر، استفاده از های پردازش . با پیشرفت سیستماستها مورد نیاز سیستم

ی طورکلبهاست.  قرارگرفتهاین روش نیز در فرود خودکار مورد توجه محققین 

و یا  [10,11]توانند بر روی پرنده جهت تشخیص موقعیت باند ها میاین روش

. روش [12,13]خیص موقعیت پرنده هدف نصب شوند بر روی باند جهت تش

ی صنعتی و مقاوم به عوامل بیرونی فناّور، دارای نهیهزکممبتنی بر تصویر، 

 کهیدرصورت، حال نیا باباشد. جزئی  ریتأخاست اما ممکن است دارای 

 مورداستفادهتجهیزات  سیستم پردازشی بر روی باند نصب شود، در این روش

و سبک بوده و قابلیت استفاده عملیاتی را برای باندهای مختلف  حجمکم

های تعیین موقعیت که بر روی باند ی سیستمطورکلبهاما  دهد.افزایش می

برای پرنده ارسال  ریتأخشوند، ممکن است اطلاعات موقعیت را با نصب می

 لحاظ شود. کنندهکنترلکنند که این موضوع باید در طراحی 

ای از حوادث در فاز ی ناشی از آن، دستهرهایتأخناوبری و  همسئل جزبه

. این پدیده [14]است  7فرود ناشی از اغتشاشات اتمسفری مثل قیچی باد

شود های هوایی اطراف بال و سطوح دیگر پرنده میباعث تغییر ناگهانی جریان

دهد. همچنین در مرحله نهایی فرود و مسیر پرواز و ارتفاع پرنده را تغییر می

کنند. تغییر می 9طر اثر زمینها به خا، جریان هوای اطراف بال8رفلو در زمان 

شود و کنترل آن را دشوار این کار باعث تغییر پایداری طولی پرنده می

کند. نکته دیگر آنکه به علت کاهش سرعت پرنده و افزایش زاویه حمله، می

و  داکردهیپدر فاز فرود ظهور  یرخطیغ یهااز ترم یناش نینامع یهاکینامید

. لذا برای ایمن شدن فاز فرود، یک [15]اندازد می پایداری پرنده را به مخاطره

پرنده باید مجهز به یک سیستم کنترل پرواز مقاوم در برابر اغتشاشات 

 .[18-16]های مدل باشد محیطی و همچنین نامعینی

                                                                                                                                  
1 Inertial Navigation System 
2 Unmanned Aerial Vehicle 
3 UAV Common Automatic Recovery System 
4 Tactical Automatic Landing System 
5 Inertial Measurement Unit 
6 Differential GPS 
7 Wind shear 
8 Flare 
9 Ground effect 

های مختلفی برای کنترل پرنده، جهت افزایش های گذشته، الگوریتمدر سال

. در [19]ساز در این فاز پیشنهاد شده است عوامل حادثه و کاهشدقت فرود 

برای سیستم کنترل پرواز بسیار مورد اقبال  PIDکننده ان، کنترلاین می

-بیشتر ناشی از سهولت پیاده PID کنندهکنترلطراحان بوده است. محبوبیت 

سازی، ارائه بسته کنترلی آماده در اکثر کامپیوترهای پرواز و مقاومت نسبی 

های . از طرفی، نامعینی ناشی از ترم[19]در قبال اغتشاشات محیطی است 

. [20]است  H∞ کنندهکنترلمقاوم مثل  کنندهکنترلغیرخطی نیازمند یک 

مقاوم غیرخطی برای فرود خودکار هواپیمای  H∞کننده ، یک کنترل[21]در 

های توان از روشاست. علاوه بر آن می شدهارائهبدون سرنشین در حضور باد 

. در [22]برای افزایش دقت تعقیب استفاده کرد  10دینامیکدیگر مثل وارون 

گر بهینه، یک ، با ترکیب این دو روش و افزودن یک مشاهده[23]

 شنهادشدهیپگیری سنسور و قیچی باد مقاوم در برابر نویز اندازه کنندهکنترل

-می 2Hکننده ست. همچنین نشان داده شده است که با استفاده از کنترلا

را با عملکرد مناسبی تعقیب کرد و در برابر اغتشاش باد و  11توان شیب سرش

وقوع عیب عملگری در سیستم، خطای ماندگار صفر در فاز فرود ایجاد کرد 

برای فرود خودکار هواپیمای  H2H/∞های ترکیبی مقاوم مثل . از روش[24]

، برای برآوردن [26]. در [25,26]است  شده استفادهبدون سرنشین نیز 

، از این روش برای فرود زمانهم صورتبهنیازمندی مقاوم و بهینه بودن 

، برای ایجاد مسیر بهینه فرود، از کهیطوربهخودکار استفاده شده است. 

و برای کمینه کردن اثر اغتشاش بر روی عملکرد سیستم از  2H کنندهکنترل

-پس توسط الگوریتمی این دو کنترلاستفاده شده است. س H∞ کنندهکنترل

از شبکه عصبی  [28]و  [27]. همچنین در اندشده بیترککننده با یکدیگر 

 گرفتن اغتشاش، استفاده شده است. در نظربرای فرود خودکار با 

جهت فرود  PID -∞Hجدید  کنندهکنترلدر این تحقیق، هدف ارائه یک 

اوبری موقعیت خارجی تاخیردار، خودکار یک پرنده بدون سرنشین بر اساس ن

پیشنهادی در  کنندهکنترل. استهمانند سیستم ناوبری تصویری زمین پایه 

این مقاله در مقابل اغتشاشات محیطی ناشی از باد و اثر زمین مقاوم بوده و 

های غیرخطی های ناشی از ترمی نامعینیازاهمچنین پایداری پرنده را به 

ایجاد شده  ریتأخپایداری را باوجود  کنندهترلکنضمانت کند. همچنین این 

کند. در حلقه کنترلی بر اثر سیستم ناوبری موقعیت خارج از پرنده تضمین می

-در این تحقیق، وجود بستر آماده پیاده PIDدلیل استفاده از پایه کنترلی 

های پرواز موجود است که این موضوع باعث سازی آن در اکثر کامپیوتر

ی ی اولیه، ساختارهاضمناً. [29]شود می کنندهکنترلسازی این سهولت پیاده

کنترلی موجود در کامپیوترهای پرواز موجود در این روش حفظ  هایحلقه

 شود.   می

ی و خطی رخطیغمدل دینامیکی  در بخش دومدر ادامه این مقاله، 

شود. در بخش سوم روش ناوبری و هدایت ارائه میهای بال ثابت پرنده

 کنندهکنترل شود. در بخش چهارم،پیشنهادی به صورت اجمالی بررسی می

PID-∞H  شود. در بخش پنجم، و پایداری آن اثبات می شدهیطراحپیشنهادی

پیشنهادی برای یک مدل پرنده بدون سرنشین واقعی  کنندهکنترل

ی در بخش بندجمع تاًینهاگردد. در حلقه ارائه می افزارنرمو نتایج  شدهیطراح

 شود.ششم بیان می

 مدل سیستم -2

به صورت معادلات  هاشش درجه آزادی پرنده به صورت عمومی، مدل

                                                                                                                                  
10 Dynamic inversion 
11 Glide slope 
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 غیرخطی زیر قابل توصیف هستند:

(1) 

{
 
 
 
 

 
 
 
 𝑋̈ = 𝑢̇ = 𝑟𝑣 − 𝑤𝑞 − 𝑔 sin𝜃 −

𝐷

𝑚
+
𝑇 cos𝛼

𝑚
                        

𝑌̈ = 𝑣̇ = −𝑢𝑟 + 𝑤𝑝 + 𝑔 sin𝜑 cos𝜃 +
𝑌

𝑚
+
𝑇 cos𝛼 sin𝛽

𝑚

𝑍̈ = 𝑤̇ = 𝑢𝑣 − 𝑣𝑝 + 𝑔 cos𝜑 cos𝜃 −
𝐿

𝑚
−
𝑇 sin𝛼

𝑚
            

𝜑̈ = 𝑝̇ = (𝑐1𝑟 + 𝑐2𝑝)𝑞 + 𝑐3𝐿𝐴 + 𝑐4𝑁𝐴                                  

𝜃̈ = 𝑞̇ = 𝑐5𝑝𝑟 + 𝑐6(𝑝
2 − 𝑟2) + 𝑐7𝑀𝐴                                    

𝜓
̈
= 𝑟̇ = (𝑐8𝑝 + 𝑐2𝑟)𝑞 + 𝑐4𝐿𝐴  + 𝑐9𝑁𝐴                                 

 

وضعیت در  𝜓و  𝜃و   φموقعیت در دستگاه زمین،  zو  𝑦و  𝑥که در آن

نیروی  𝑇زاویه حمله و زاویه لغزش جانبی،  𝛽 و 𝛼جرم،  𝑚دستگاه بدنه، 

و  𝑀𝐴و  𝐿𝐴نیروی برا و نیروی پسا و نیروی جانبی،  𝑌و  𝐷و  𝐿رانش موتور، 

𝑁𝐴  تاً ینهاگشتاور آیرودینامیکی چرخش، پیچش و گردش و 𝑐𝑖  ضرایب مشتق

ثابت که دارای کنترل روی قدرت موتور و های بال پایداری هستند. در پرنده

  𝑇(𝛿𝑡)  ،𝐷 (𝛿𝑒) ، 𝐿(𝛿𝑒)حداقل سه سطح بالک کنترلی باشند، پارامترهای 

، 𝑌(𝛿𝑎 , 𝛿𝑟)  ، 𝐿𝐴(𝛿𝑎 , 𝛿𝑟 , 𝛿𝑡)، 𝑀𝐴(𝛿𝑒) ،𝑁𝐴(𝛿𝑎 , 𝛿𝑟, 𝛿𝑡)  توابعی از سطوح

( 𝛿𝑎( و بالک شهپر )𝛿𝑒( ، بالک افقی )𝛿𝑟( ، بالک عمودی)𝛿𝑡کنترلی تراتل)

 هستند.

معادلات خطی شده حول ناحیه کار، تا حد  معمولاًهای بال ثابت، برای پرنده

-سیستم واقعی باشد. اما باید توجه داشت خطی کنندهفیتوصتواند زیادی می

های مرتبه بالاتر دینامیک غیرخطی، باعث به علت ترم معمولاً سازی سیستم 

یک توصیف . لذا شودظهور عدم قطعیت در پارامترهای سیستم خطی می

توان به صورت عمومی زیر مناسب  خطی از سیستم حول ناحیه کار را می

  فرض نمود:

(2) {

ẋ(𝑡) = Ax(𝑡) + B1u(𝑡) + B2ω(𝑡)  

z(𝑡) = C1x(𝑡)                                      

y(𝑡) = C2x(𝑡)                                     

 

xکه در آن   = [u, 𝑋, 𝑣, 𝑌, 𝑤, 𝑍, 𝑝, 𝜑, 𝑞, 𝜃, 𝑟,ψ]
T

ی سیستم، هاحالت 

 A، B1،B2 و Ci ،ضرایب معینy فرود،  مسئلهها مطلوب در حالت z ی هاحالت

uدر نامعینی مدل، رگذاریتأث = [𝛿𝑡, 𝛿𝑎 , 𝛿𝑟, 𝛿𝑒]
T  سطوح کنترلی پرنده وω 

اغتشاش خارجی )همانند باد جانبی( و یا اثر  دهندهنشانتواند می

 موجود در مدل باشد که در ادامه توضیح داده خواهند شد.  هاینامعینی

، معادلات حالت بر  𝑤و 𝑣 ی سرعت در محورجابهها، در بعضی از بیان

ا هحالت( به صورت مجموعه 𝛽( و زاویه لغزش جانبی)𝛼اساس زاویه حمله )

x = [u, 𝑋, 𝛼, 𝑌, 𝛽, 𝑍, 𝑝, 𝜑, 𝑞, 𝜃, 𝑟,ψ]
T

 شوند.نیز بیان می 

و  کنندهکنترلتوان مدل سیستم حلقه بسته شامل ی میطورکلبه

و  به صورت  1LFTهای غیرخطی را به صورت یک  های ناشی از ترمنامعینی

 نشان داد. 1شکل 

 ریغهای نامعینی ∆مدل خطی پرنده بدون سرنشین ، Pکه در آن 

کلی سیستم  کنندهکنترل Kهای غیرخطی و مدل نشده از ترم یساختار

است. بر اساس قضیه بهره کوچک که در ادامه توضیح داده خواهد شد، 

باشد  ترکوچکاز یک حد مطلوب   ∆نرم دو تابع انتقال نامعینی  کهیدرصورت

(‖∆‖∞ <
1

γ
نرم تابع انتقال  بر اساستوان پایداری سیستم حلقه بسته را ( می

بررسی نمود. باید توجه داشت با فرض مقادیر  z(𝑡)( به خروجی ωاغتشاش )

 ی حول نقطه کار برای مدل تربزرگناحیه غیرخطی  ∆برای عبارتتر بزرگ

                                                                                                                                  
1 Linear Functional Transformation 

 
 

Fig. 1 The LFT model 

 LFTمدل  1شکل 

، پایداری برای ناحیه جذب شدهیطراح کنندهکنترلسیستم فرض شده و 

های کنترلی ی افزوده و فرمانکارمحافظهکند، اما بر می نیتأمی را تربزرگ

های طراحی سیستم نماید. همچنین برخلاف اکثر روشی ایجاد میتربزرگ

در ، کنندخلبان خودکار که معادلات محور طولی و جانبی را از هم جدا می

 .ستیندر این مقاله نیازی به این امر  شدهارائهروش 

 ناوبری و هدایتسیستم  -3

که در مقدمه بیان شد، در این مقاله هدف ارائه یک روش کنترل  طورهمان

های بدون سرنشین بر اساس یک سیستم ناوبری مقاوم برای فاز فرود پرنده

تواند یک سیستم راداری زمین پایه و موقعیت خارجی است. این سیستم می

ها، باشد. در این سیستمیا یک سیستم پردازش تصویری مستقر بر روی باند 

در تشخیص موقعیت و  جادشدهیا ریتأخدقت ناوبری و همچنین  مسئلهدو 

 ارسال آن برای پرنده، نقش کلیدی در کنترل مناسب پرنده در فاز فرود دارد.  

 BINAدر این مقاله از یک سیستم ردیابی تصویری و لیزر با نام اختصاصی 

اشاره شده است، این  [30]مرجع  که در طورهمانبهره برده شده است. 

به سنسورهای مرئی و حرارتی سیستم شامل سکوی دو درجه آزادی مجهز 

دنبال  آن راتواند بر روی هدف مورد نظر قفل نموده و است. این سامانه می

جزئی فاصله تا هدف، زوایای سمت و  ریتأخنماید به صورت بلادرنگ و با 

ی اگونهبهگیری نماید. محور دو درجه آزادی این سیستم ارتفاع را اندازه

در مرکز دوربین بوده و سپس با محاسبه کند که همواره هدف حرکت می

شود. در این حالت، میزان گردش محورها، زوایای هدف استخراج می

فاصله تا هدف را استخراج نموده و  زمانهملیزری نیز به صورت  ابیفاصله

 نماید.ارسال می

آورده شده است. البته باید اشاره  1مشخصات فنی سیستم در جدول 

رسال اطلاعات موقعیت توسط این سامانه برای هواپیمای نمود که پردازش و ا

نمایی از این  2دارد. در شکل  هیثانیلیم 155ی در حدود ریتأخهدف 

 است. شدهدادهای از تصاویر خروجی آن نشان سیستم و نمونه

 
Fig. 2 BINA navigation system and its real outputs 

 به همراه خروجی واقعی آن BINAسیستم ناوبری   2شکل 
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 BINA [30]مشخصات فنی سیستم  1جدول 

Table 1 Technical Specifications of Bina System [30] 

 درجه 0.2 رزولوشن حرکت سکوی دو درجه آزادی

 در سمت بدون محدودیت محدوده حرکت

 75تا  10-در ارتفاع از 

 درجه

 درجه 20درجه الی  0.6 میدان دید

 متر 2000تا  گیریبرد اندازه لیزری ابیفاصله

در این مقاله مبتنی بر روش  مورداستفادههمچنین سیستم هدایت  

است. در این راستا، جهت هدایت سمت پرنده از  [30]پیشنهادی در مرجع 

  1IVFGL  یری زمین پایه با نامیک روش میدان برداری بر اساس سیستم تصو

بهره برده شده است. هدایت پرنده در محور ارتفاع نیز در دو فاز سرش و فلر، 

 پیشنهاد شده و از یک روش نمایی بهره جسته شده است. 

  H∞طراحی سیستم کنترل مقاوم  -4

پایدارساز برای یک پرنده بدون  کنندهکنترلدر این بخش طراحی یک 

 کنندهکنترلشود. این سرنشین بر اساس ناوبری موقعیت خارجی ارائه می

 های زیر را جبران نماید:بایست محدودیتمی

 ی موجود در کامپیوترهای هاکنندهکنترلی تحت قالب ساختار سازادهیپ

 غیر تزویج مستقل شده برای هر ورودی( PIDی هاکنندهکنترلپرواز )

  اغتشاشات محیط بر خروجی سیستم حلقه از قیچی باد و اثر  ریتأثکاهش

 زمین 

 های مدل ناشی از ترم های موجود درحفظ پایداری در قبال نامعینی

 غیرخطی 

  های حاصل از ارسال داده ریتأخحفظ پایداری سیستم حلقه بسته با وجود

 تم ناوبری زمینیموقعیت از سوی سیس

 معمولاً های بدون سرنشین در توضیح مورد اول باید توجه داشت که در پرنده

شود که دارای یک ساختار از یک سیستم خلبان خودکار آماده استفاده می

ثابت است و تنها ضرایب آن قابل تنظیم است. از سوی دیگر،  PIDکنترلی 

 جیتزو ریغ MISOی کنندهترلکنبه صورت چند  هاکنندهکنترلاین  معمولاً 

شوند. لذا شده در محور طولی، جانبی، عرضی و سرعت مستقیم طراحی می

های عمودی، افقی و شهپر و های بالکتنها یکی از فرمان کنندهکنترلهر 

 کنندهکنترلهای کند که این یکی دیگر از محدودیتتراتل موتور را تعیین می

 است.

 شدهیطراحجدید مقاوم  کنندهکنترلت که در این بخش هدف بر آن اس

ی شده جیتزو ریغای باشد که با هر ساختار تزویج شده و به گونه

ی موجود در پرنده تطابق داشته و پایداری را در قبال نامعینی کنندهکنترل

  اثر اغتشاش جانبی را حداقل نماید. تاًینهاناوبری حفظ نموده و  ریتأخمدل و 

نیاز است تا مدل پرنده هدف به صورت  کنندهکنترلقبل از طراحی 

بر اساس ساختار دلخواه و به  کنندهکنترلمناسب بازنویسی شود تا طراحی 

ممکن باشد. در این راستا در ادامه توضیحاتی در مورد بیان   ترسادهبیان 

 ارائه خواهد شد. افتهیتوسعهمدل 

غیر تزویج  PIDی هادهکننکنترلسازی باید توجه داشت که جهت پیاده

( توسط سنسورها هاحالتهمه  لزوماً)و نه  هاحالتبعضی از  ستیبایمشده، 

های مورد نیاز نیز محاسبه شوند. از آنجا گیری شده و مشتقات و انتگرالاندازه

نیز در سیستم ناوبری  هاآنی اصلی زوایا، مشتقات هاحالت جزبه معمولاًکه 
                                                                                                                                  
1 Image Vector Filed Guidance Law 

نیازی به محاسبه مشتقات نیست. اما مقادیر  عمولاًمشود، گیری میاندازه

با اضافه کردن تعداد  بایست محاسبه شوند، مورد نیاز می هاحالتانتگرالی 

مناسب انتگرال گیر به سیستم هدف، سیستم توسعه داده شده زیر بر اساس 

 شود:( ارائه می2)

(5) {

ẋ̅(𝑡) = A̅x(𝑡) + B̅1u(𝑡) + B̅2ω(𝑡)  

z(𝑡) = C̅1x(𝑡)                                      

y(𝑡) = C̅2x(𝑡)                                     

  

x̅توسعه داده شده به صورت  هاحالتکه در آن  = [xT ∫ x𝑖]
T ∈ ℜ𝑛+𝑛̅  بوده

 PIDهای سازی تمامی حلقهمورد نیاز در پیاده هاحالتتعداد انتگرال  𝑛̅ و 

ن B̅1مورد استفاده، همچنی = [B1
T 0]T  ،B̅2 = [B2

T 0]T ، C̅1 =

[C1 0]، A̅ = diag{A, A𝑖}  که در آن ،A𝑖 انتگرالی  هاحالت کنندهفیتوص

x̅توان مقادیر انتگرالی زوایا را به صورت جدید است. به عنوان مثال می =

[xT, ∫ 𝜑 , ∫ 𝜃 , ∫𝜓]T   ی اصلی سیستم اصلی اضافه نمود.هاحالتبه 

هر سطح   ها،موجود در پرنده PIDی هاکنندهکنترلاز سوی دیگر، در 

توابعی از یک  معمولاً های شهپر و عمودی و افقی( کنترلی )تراتل و بالک

دسته از حالت خاص در نظر گرفته شده است که این موضوع منجر به یک 

 معمولاًشود. به عنوان نمونه می کنندهکنترلساختار غیر تزویج شده برای 

𝛿تراتل فقط تابعی از سرعت کروز )
𝑡
= 𝑘𝑡(u, ∫ u)لک شهپر تابعی از (، با

𝛿زاویه رول)
𝑎
= 𝑘𝑎(𝑝, 𝜑, ∫𝜑)( بالک عمودی تابعی از سمت پرنده ،)𝛿

𝑟
=

𝑘𝑟(𝑟, 𝜓, ∫𝜓)( و بالک افقی تابعی از زاویه پیچ و ارتفاع پرنده )𝛿
𝑒
=

𝑘𝑡(𝑞, 𝛳, ∫𝛳 , 𝑍, ∫ 𝑍)شود. البته در این مقاله این ساختار به ( فرض می

ی که توسط هاحالتشود. از سوی دیگر، صورت دلخواه در نظر گرفته می

,𝜓شوند مانند )ی میریگاندازهسیستم زمینی  ∫𝜓 , 𝑍, ∫ 𝑍 ریتأخ(، دارای 

 لحاظ شود. کنندهکنترلباید طراحی  مسئلهارسال هستند که این 

بایست ساختار یافته غیر تزویج شده، می کنندهکنترلی سازادهیپجهت 

در  رونیازاهر ورودی تفکیک شوند.  کنندهکنترلی مورد استفاده در هاحالت

x̃( با یک تبدیل همانند 5این مرحله فرض کنید سیستم ) = Tx̅  به صورتی

، به ترتیب استفاده در هر سطح کنترلی و همچنین هاحالتکه  بازنویسی شود

گیری شده توسط سیستم ناوبری داخلی و سپس های اندازهبه ترتیب حالت

و سپس  شدهمرتبیری شده توسط سیستم ناوبری زمینی، گهای اندازهحالت

شوند در انتها آورده شود. ی استفاده نمیاکنندهکنترلهایی که در هیچ حالت

 فرض کنید سیستم مذکور به صورت زیر باشد:

(1) {

ẋ̃(𝑡) = Ãx(𝑡) + B̃1u(𝑡) + B̃2ω(𝑡)  

z(𝑡) = C̃1x(𝑡)                                      

y(𝑡) = Ĉx(𝑡)                                      

 

Ãکه در آن  = TA̅T−1  ،B̃ = TB̅1  ،C̃ = C̅1T
و بقیه به همین ترتیب   1−

تواند به میهای سیستم جدید شوند. به عنوان مثال حالتمحاسبه می

xصورت = [u, ∫ u , 𝑝, 𝜑, ∫𝜑 , 𝑟,𝜓, ∫𝜓 , 𝑞, 𝜃, ∫ 𝜃 , 𝑍, ∫ 𝑍 , 𝑋, … ]
T

 باشد. 

سازی آن به پیشنهادی باید به صورتی باشد که امکان پیاده کنندهکنترل

 هایمستقل برای هر ورودی بر اساس حالت PID کنندهکنترلصورت چندین 

گیری شده از سیستم ناوبری داخلی پرنده باشد و همچنین دلخواه اندازه

سیستم ناوبری زمینی قابل توصیف باشد. از سوی دیگر باید توجه داشت که 

ی کنترلی منتج شده از سیستم زمینی دارای هافرمانارتباطی،  ریتأخ به علت

به صورت دو فیدبک حالت  کنندهکنترلنامعین ثابت هستند. لذا  ریتأخیک 

 شود:به صورت زیر بازنویسی می

(3) u(𝑡) = Ksx̃(𝑡) + Kdx̃(𝑡 − 𝑑) 
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های ضریب کنترلی حالت  Kdهای داخلی وضریب کنترلی حالت Ksکه در آن

ناشی از آن است. با  ریتأخ 𝑑توسط سیستم ناوبری خارجی و  شدهمشاهده

سازی یک (، جهت پیاده3در معادله ) هاحالتی سازمرتبتوجه به 

توان ضرایب مذکور را به صورت فیدبک خروجی ساختاریافته می کنندهکنترل

 زیر بیان نمود:

(8) Ks = diag{[ks1 0], [ks2 0],… , [ksm 0], 0E} 
Kd = diag{[0 kd1], [0 kd2],… , [0 kdm], 0E} 

ks𝑗که در آن  ∈ ℜ
𝑛𝑠𝑗   در  ریتأخی بدون هاباحالتضریب کنترلی متناظر

ی و 𝑗سطح کنترل kd𝑗ام  ∈  ℜ
𝑛𝑑𝑗  ی هاباحالتضریب کنترلی متناظر

ام بوده و همچنین  𝑗از سیستم ناوبری خارجی در سطح کنترلی  شدهمشاهده

   kd𝑗و   ks𝑗ای لحاظ شوند که دو ماتریس های صفر باید به گونهابعاد ماتریس

0𝐸دارای ابعاد صحیح و یکسان باشند و  ∈  ℜ
𝑛𝐸  یی است هاحالت بامتناظر

𝑛𝑠𝑗∑استفاده نشده است ) کنندهکنترلکه  در سیستم  + ∑𝑛𝑑𝑗 + 𝑛𝐸 =

𝑛 + 𝑛̅)توان برای هر سطح . باید توجه داشت که با این ساختار ضرایب، می

ی دلخواه طراحی هاحالتمناسب بر اساس  PID نندهککنترلکنترلی، یک 

 نمود.

به عنوان مثال اگر اولین سطح کنترلی را بالک افقی فرض کنیم، برای 

گیری شده سیستم ناوبری ی اندازههاحالتاین بالک از  PIDحلقه کنترلی 

,𝜃̇]داخلی همانند زاویه پیچ  𝜃, ∫ 𝜃]
T  توان استفاده نمود. در حلقه ثانوی می

ایجاد گردد که موقعیت ارتفاع پرنده را از  PI کنندهکنترلتواند یک نیز می

z(𝑡]یافته  ریتأخسامانه ناوبری خارجی و به صورت  − 𝑑), ∫ z(𝑡 − 𝑑)]T    در

𝑛𝑠1اختیار دارد. در این حالت  = 𝑛𝑑1 و  3 = ی سیستم به هاحالتو  است2

ت x صور = [ 𝜃̇, 𝜃, ∫  𝜃 , z(𝑡 − 𝑑), ∫ z(𝑡 − 𝑑) , … ]
T شوند. به مرتب می

 اند.ی مطلوب برای مابقی سطوح کنترل نیز قابل بیانهاحالتهمین ترتیب 

هدف تحت یک قضیه بیان و پایداری سیستم حلقه  کنندهکنترلدر ادامه 

 شود. بسته اثبات می

( برای هر 8( و )3) کنندهکنترلی ازا( به 1سیستم حلقه بسته ) :1قضیه 

≥ 0ریتأخمیزان  𝑑 ≤ 𝑑𝑚  و هر میزان نامعینی بلوکی با شرط‖∆‖∞ <
1

𝛾
  

ی مثبت معین متقارن هاسیماترو  Y،U،Fs ،Fdیهاسیماترپایدار است، اگر 

Q > 0 ،S > 0  ،P > ( منفی 7ی که  ماتریس )اگونهبهداشته باشند  وجود 0

 معین باشد:

(7) 

[
 
 
 
 
 
 
 
 ψ11

ψ
12

B̃2 PC̃T ψ
15

−𝑑𝑚Y

∗ ψ
22

0 0 ψ
25

−𝑑𝑚U

∗ ∗ −𝛾2I 0 ψ
35

0

∗ ∗ ∗ −I 0 0
∗ ∗ ∗ ∗ −𝑑𝑚s 0

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ψ
66 ]
 
 
 
 
 
 
 
 

 

 که در آن

(6) 

{
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 ψ11

= ÃP + PÃT + B̃1Fs + Fs
TB̃1

T
+ Y + YT + Q

ψ
12
= B̃1Fd − Y + U

T                                                 

ψ
22
= −U − UT − Q                                                    

ψ
15
= 𝑑𝑚 (PÃ

T + Fs
TB̃1

T
)                                         

ψ
25
= 𝑑𝑚Fd

TB̃1
T
                                                           

ψ
35
= 𝑑𝑚B̃2

T
                                                                  

ψ
66
= −𝑑𝑚PS

−1P                                                          

 

 تواند به صورت زیر باشد:پیشنهادی می کنندهکنترلباشند. در این حالت می

(9) 
Kd = FdP

−1 
Ks = FsP

−1 
 

ساختاریافته  کنندهکنترلبه صورت یک  کنندهکنترلدر صورتی که بخواهیم 

را   Fsو  Fdو   Pهای بایست ماتریس( طراحی شود، می19شده ) جیتزو ریغ

 گرفت: نظردر به صورت روبرو 

(15) 

P = diag{Ps1 , Pd1 , Ps2 , Pd2 , … , Psm , Pdm , PE} > 0 
Fs = diag{[Fs1 0], [Fs2 0], … , [Fsm 0], 0E} 
Fd = diag{[0 Fd1], [0 Fd2],… , [0 Fdm], 0E} 
Ps𝑗 ∈  ℜ

𝑛𝑠𝑗×𝑛𝑠𝑗 , Pd𝑗 ∈ ℜ
𝑛𝑑𝑗×𝑛𝑑𝑗 , PE ∈ ℜ

𝑛𝐸×𝑛𝐸 , 

Fs𝑗 ∈  ℜ
𝑛𝑠𝑗, Fd𝑗 ∈  ℜ

𝑛𝑑𝑗 , 𝑗 = 1:𝑚 

 .دیریبگکراسفسکی زیر را در نظر -اثبات: توابع لیاپانف

(11) 
V(x̃) = x̃(𝑡)TP̅x̃(𝑡) + ∫ x̃(𝛼)T

𝑡

𝑡−𝑑

Q̅x̃(𝛼)d𝛼 

+∫ ∫  ẋ̃(𝛼)TS̅ẋ̃(𝛼)d𝛼 d𝛽
𝑡

𝑡+𝛽

0

−𝑑
 

Q̅که در آن  > 0   ،S̅ > 0 ، P̅ >  ی مثبت معین متقارن هستند.هاسیماتر0

 به صورت زیر بیان شود. 𝐻 فرض نمایید تابع  همچنین

(12) 𝐻 = V̇(x̃) + z̃(𝑡)Tz̃(t) − 𝛾2ω(𝑡)Tω(𝑡) 

𝐻در این تابع اگر  < منفی است.   V̇(x̃)ی ورودی اغتشاش صفر، ازا، به   0

V(0)همچنین از آنجا که  = (∞)Vو  0 ≥ در بازه  𝐻، با گرفتن انتگرال از  0

𝐻توان نشان داد که اگر، می ∞ تا 0 < 𝐽(ω)، تابع  0 = ∫ (z̃Tz̃ −
∞

0

𝛾2ωTω)d𝑡  یک تابع منفی است. منفی بودن تابع𝐽(ω)    که  آن استمعادل

از  ترکوچکرای نرم بینهایت دا z(𝑡)( به خروجی ωتابع انتقال اغتشاش )

∞‖Tzω‖مقدار  < 𝛾  است. این موضوع به این مفهوم است که بر اساس قضیه

 LFTبهره کوچک، در صورتی که نرم بینهایت تابع انتقال نامعینی در فرمت 

∞‖∆‖از  ترکوچکدارای مقدار  <
1

𝛾
باشد، پایداری حلقه بسته ضمانت شده   

.[31]است 
   𝐻لذا برای برآورده شدن شرایط قضیه کافی است اثبات شود که تابع  

≥ 0ی ازاو به  هاحالتبرای تمامی  𝑑 ≤ 𝑑𝑚   منفی است. با استفاده از لم

توان ایم، میآورده [33]و همانند آنچه در پیوست مرجع  [32]نیوتن لبنیز 

 نشان داد که

(15) 𝐻 =
1

𝑑
∫ ξ(𝑡, 𝛼)TΛ(𝑑)ξ(𝑡, 𝛼)d𝛼
𝑡

𝑡−𝑑

 

 که در آن

(11) 

Λ(𝑑) =

[
 
 
 
 
Ξ11 Ξ12 P̅B̃2 + 𝑑Ac

TSB̃2 −𝑑Y̅

∗ Ξ22 𝑑(B̃1Kd)
TS̅B̃2 −𝑑U̅

∗ ∗ 𝑑B̃2
TSB̃2 − 𝛾

2I 0

∗ ∗ ∗ −𝑑S̅]
 
 
 
 

 

 

Ξ11 = P̅Ac + Ac
TP̅ + Y̅ + Y̅T + 𝑑Ac

TS̅Ac 
            +Q̅ + C̃TC̃ 

Ξ12 = P̅Ad − Y̅ + U̅
T + 𝑑Ac

TS̅B̃1Kd 

Ξ22 = −U̅ − U̅T − Q̅ + 𝑑(B̃1Kd)
TS̅B̃1Kd 

Ac = Ã + B̃1Kd 

ξ(𝑡, 𝛼) = [x(𝑡)T x(𝑡 − 𝑑)T ω(𝑡)T ẋ(𝛼)T]T 
با استفاده از لم  های آزاد هستند.ماتریس Q̅و Y̅  ،U̅های و همچنین ماتریس

منفی است اگر و تنها اگر نامعادله زیر برقرار    Λ(𝑑)توان نشان داد کهشور می

 باشد:

(13) 

Λt(𝑑) = 

[

Φ11 Φ12 P̅B̃2 C̃2

∗ Φ22 0 0

∗ ∗ −𝛾2I 0
∗ ∗ ∗ −I

] + 𝑑Θ [S̅
−1 0
0 S̅−1

]Θ
T

< 0 
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 که در آن:

(18) 

Φ11 = P̅Ac + Ac
TP̅ + Y̅ + Y̅T + Q̅ 

Φ12 = P̅B̃1Kd − Y̅ + U̅
T 

Φ22 = −U̅ − U̅
T − Q̅ 

Θ =

[
 
 
 

A̅c
T
S̅ −Y̅

(B̃1Kd)
T
S̅ −U̅

B̃2
T

0

0 0 ]
 
 
 

 

S̅، از آنجا که (13) معادلهدر  > 0 ،Λt(𝑑)   برای تمامی مقادیر𝑑 ∈ [0, 𝑑𝑚] 

𝐻منفی است )به عبارت دیگر  < Λt (𝑑𝑚)( اگر 0 < برقرار باشد. حال   0

د P̅فرض کنی = P−1 ،S̅ = S−1 ،Y = P̅−1Y̅P̅−1  ،Q = P̅−1Q̅P̅−1  و U =

P̅−1U̅P̅−1 ( 13نامعادله )توان نشان داد که باشند. با استفاده از لم شور می

 است.( 7معادل نامعادله )

( 7) ضمناًی است و رخطیغ PS−1P ترم وجود( به خاطر 7: ماتریس )1نکته 

مقدار خود را داشته  نیترکوچککه گاما  ی منفی معین شوداگونهبهباید 

  [33]در پیوست مرجع  𝛾باشد. روش حل این نامعادله برای مقدار زیر بهینه 

 آمده است.

 Pساختاریافته، ماتریس  کنندهکنترلکه جهت طراحی یک  آنجا از :2نکته

مقدار  نیترکوچک، لذا استساختاریافته به صورت  زی( ن7) نامعادلهدر 

توان از بهینه سازی را می 1از قضیه  شدهیطراح کنندهکنترلی ازابه  𝛾بهینه

 آورد: به دست 𝛾نامعادله زیر حول 

(17) 

[
 
 
 
 
 
 ψ
̂
11

ψ
̂
12

P̅B̃2 ψ
̂
14

−𝑑𝑚Y̅

∗ ψ
̂
22

0 ψ
̂
24

−𝑑𝑚U̅

∗ ∗ −𝛾2I 𝑑𝑚B̃2
T
S̅ 0

∗ ∗ ∗ −𝑑𝑚S̅ 0

∗ ∗ ∗ ∗ −𝑑𝑚S̅]
 
 
 
 
 
 

< 0  

 که در آن:

(16) 

ψ
̂
11
= P̅Ã + ÃTP̅ + P̅B̃1Ks + Ks

TB̃1
T
P̅ 

          +Y + YT + Q+ C̃TC̃ 

ψ
̂
12
= P̅B̃1Kd − Y̅ + U̅

T 

ψ
̂
22
= −U̅ − U̅T − Q̅ 

ψ
̂
14
= 𝑑𝑚(Ã

TS̅ + Ks
TB̃1

T
S̅) 

ψ
̂
24
= 𝑑𝑚Kd

TB̃1
T
S̅ 

Q̅های مثبت معین متقارن و ماتریس Y̅،U̅ های و ماتریس > 0     ،S̅ > 0   ،

P̅ >  کاملاًغیر ساختاریافته و آزاد هستند. توجه کنید که این نامعادله  0

توان به صورت ندارد( و لذا می MCCLخطی است )نیازی به استفاده از روش 

برای محاسبه مرز  2ی صورت گیرد.  نکته سازنهیکم 𝛾صریح بر روی 

از  کنندهکنترلنامعینی و اغتشاش با حفظ پایداری سیستم حلقه بسته با 

 شده نیز مفید خواهد بود.پیش طراحی

 ( قابل محاسبه است.11( از معادله )16با یک بار استفاده از لم شور، ) اثبات:

سیستم اصلی بر اساس  برای  PID کنندهکنترلی سازادهیپیک روش  :3نکته

 آورده شده است. [34]مرجع  2فیدبک حالت در شکل 

 یسازادهیپ -5

پیشنهادی در این مقاله،  کنندهکنترلجهت تصدیق عملکرد پیشنهادی  

یک پرنده واقعی از نوع پرنده بدون سرنشین با  روش مذکور بر روی یک مدل

نمایش داده  5سازی شده است.  این پرنده در شکل نام تجاری سراج پیاده

 شده است. 

و  AVLافزار تحلیل آیرودینامیکی مدل غیرخطی در این پرنده توسط نرم

MD  هاآنطولانی بودن معادلات و ضرایب از شرح  به علتآمده که  به دست 

شود. در ادامه این مدل حول ناحیه کاری فرود، خطی شده است. می نظرصرف

( است که در آن ضرایب 2مدل خطی شده پرنده مذکور به صورت معادله )

 :اندمحاسبهماتریسی به صورت زیر قابل 

(19) 

x = [𝛼 𝑞 𝑢 𝜃 ℎ 𝑣 𝑝 𝑟 𝜑 𝜓]T 
 

A = [
Along 0

0 Alat
] , B1 = [

Blong 0

0 Blat
], 

 

C1 = [
1 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 1

] 

 

C2 = [
0 0 0 0 1 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 0 1

] 

 

B2 = [
0 0 0 0 0 1 1 1 0 0
0 1 0 0 1 0 0 0 0 0

] 

 که در آن 

(25) 

u = [𝛿𝑒 𝛿𝑎 𝛿𝑟]
T 

 

Along =

[
 
 
 
 
−5.32 1 −.033 0 0
−168.5 −8.79 −.037 0 0
25.69 0 −.119 −9.8 0
0 1 0 0 0
−40 0 0 40 0]

 
 
 
 

, 

 

Blong = [−.122 −74.7 −.50 0 0]T 

 

Alat =

[
 
 
 
 
−.779 0 −1 . 2453 0
−27.58 −30.59 15.26 0 0
54.063 −1.85 −2.54 0 0
0 1 0 0 0
0 0 1 0 0]

 
 
 
 

, 

 

Blat = [
0 283.69 −8.04 0 0

. 179 4.01 −51.60 0 0
]
T

 

در  مؤثر، خروجی سیستم، ارتفاع و سمت پرنده و خروجی مسئلهدر این 

در نظر گرفته شده است  (𝑣( و سرعت جانبی )𝛼نامعینی مدل، زاویه حمله )

های در اثر باد جانبی و یا باد طولی ایجاد شده و اثر زیادی در ترم معمولاًکه 

ها بر وضعیت غیرخطی مدل دارند. همچنین فرض شده است که نامعینی

باشند. همچنین با فرض  رگذاریتأثزوایای سیستم و همچنین بر ارتفاع پرنده 

 مپیوترسرعت کروز و تراتل ثابت در فاز فرود، سه حلقه کنترلی موجود در کا
 

 
Fig. 3 The target UAV for the implementation of proposed controller in 

the landing phase 

 مطلوب در فاز فرود   کنندهکنترلی سازادهیپبرای  پرنده بدون سرنشین هدف 3شکل 
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تا  1های های موجود در شکلبر روی پرنده به صورت دیاگرام شدهنصبپرواز 

 است.    8

بایست انتگرال زوایای رول و یاو فوق، می کنندهکنترلی سازادهیپجهت 

و همچنین انتگرال ارتفاع محاسبه شود. همچنین باید توجه داشت که مقادیر 

-ای در سیستم کنترل اعمال میمیلی ثانیه 155 ریتأخفیدبک ارتفاع و یاو با 

( بیان شد، 1شوند. بعد از اصلاح مدل فضای حالت بر اساس آنچه در معادله )

. در حلقه کنترلی بالک افقی، به ترتیب اندمحاسبهقابل  کنندهکنترلضرایب 

 آمده است. به دستدو حلقه کنترلی داخلی و خارجی با ضرایب زیر 

(21) 
𝐾𝑑(𝑞) = 0.1821,𝐾𝑝(𝜃) = 3.506 

𝐾𝑃(ℎ(𝑡−𝑑)) = 0.21,𝐾𝑃 (∫ℎ(𝑡−𝑑)) = 0.0012 

همچنین دو حلقه کنترلی بالک عمودی و بالک شهپر، به ترتیب ضرایب به 

 صورت زیر خواهند بود:

(22) 
𝐾𝑑(𝑟) = 1.12,𝐾𝑃(𝜓(𝑡−𝑑)) = 0.5,𝐾𝐼 (∫𝜓(𝑡−𝑑)) = 0.1 

𝐾𝑑(𝑝) = 0.05,𝐾𝑃(𝜑) = 0.52,𝐾𝐼 (∫𝜑) = 0.33 

 قابل محاسبه است برابر  2که از نکته  𝛾با این ضرایب، مقدار بهینه متغیر 

𝛾 = که سیستم به ازای یک نامعینی  آن استبه معنای  که شودمی  0.642

∞‖∆‖بلوکی با نرم بینهایت < است. نتایج خروجی  پایدار  15.5679

ی سیستم حلقه بسته بر روی مدل غیرخطی واقعی سیستم در سازهیشب

ی فرض شده است سازهیشبنمایش داده شده است. در این  9تا  7های شکل

𝜔lat(𝑡)که دو اغتشاش باد جانبی و باد طولی با مقادیر  = 0.1 +

0.5 sin(10𝑡)    و𝜔long(𝑡) = 0.1 + 0.5 sin(10𝑡)  به سیستم اعمال شده

سیستم ناوبری نیز در مدل لحاظ شده است و هدایت نیز بر  ریتأخاست. 

 گیرد. آورده شده است انجام می [30]اساس آنچه در مرجع 

خروجی ارتفاع سیستم از مرحله کروز تا فرود نهایی را نمایش  7شکل 

های مدل و اغتشاش باد  تر تاثیر نامعینیبه صورت دقیق 6دهد. در شکل می

 های فرود است، ارائه شده است. نهایتا کنترلدر فاز فلر که از مهمترین فاز
 

 
Fig. 4 Block diagram of the Elevator command to Altitude control  

 بلوک دیاگرام فرمان بالک افقی جهت کنترل ارتفاع. 4شکل 

 

Fig. 5 Block diagram of the Rader command to heading control 

 بلوک دیاگرام فرمان بالک عمودی جهت کنترل سمت. 5شکل 

 

Fig. 6 Block diagram of the aileron command  

 بلوک دیاگرام فرمان بالک شهپر.  6شکل 

 
Fig. 7 Altitude Control of UAV with nonlinear model and in presence 

of wind disturbance  

 ی و با وجود اغتشاش باد رخطیغکنترل ارتفاع پرنده بدون سرنشین با مدل  7شکل 

 
 Altitude Control of UAV in the flare phase Fig. 8 

 کنترل ارتفاع پرنده بدون سرنشین در فاز فلر. 8شکل 

 
Fig. 9 Heading Control of UAV with nonlinear model and in presence 
of wind disturbance  

 ی و با وجود اغتشاش باد.رخطیغکنترل سمت پرنده بدون سرنشین با مدل  9شکل 

 

Fig. 10 Velocity along y axis in body frame of UAV in the flare phase  

 در دستگاه بدنه پرنده بدون سرنشین در فاز فلر. yسرعت در راستای محور  11شکل 

V



  

 و همکاران مجدالدین نجفی برای سیستم فرود خودکار یک پهپاد بر اساس سیستم ناوبری خارجی  PID-∞H کنندهکنترلطراحی  یک 
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 in the flare phase of UAV Angle of attack Fig. 11 

 زاویه حمله پرنده بدون سرنشین در فاز فلر.  11شکل 

نشان داده شده است.  9سمت پرنده از مرحله کروز تا مرحله فرود در شکل 

پرنده بدون سرنشین و شکل  (𝑣)بدنه  𝑦سرعت در راستای محور  15شکل 

دهد. این پرنده بدون سرنشین در فاز فلر را نشان می (AOA)زاویه حمله  11

گرفته شده در نظر  LFTدو پارامتر به عنوان ورودی بخش نامعینی در فرمت 

∞‖∆‖بایست جهت حفظ پایداری شرط اند و می < را ارضا   15.5679

نمایند باید توجه داشت که مقادیر مطلوب ارتفاع و سمت از سیستم هدایت 

ها مشخص است، سیستم به تعیین گردیده است. همانطور که در تمامی شکل

های های ناشی از ترمخوبی پایداری خود را در قبال اغتشاش، نامعینی

 خیر سیستم ناوبری حفظ نموده است. تأغیرخطی و همچنین 

در حلقه بر  افزارسختاید اشاره شود که این ضرایب با استفاده از روش ب

روی پرنده واقعی نیز پیاده شده است و پایداری پرنده مورد وثوق قرار گرفته 

سازی بر سازی اثر باد، تنها نمودارهای شبیهاست. اما به دلیل نیاز به شبیه

 روی مدل غیرخطی در این مقاله آورده شده است.  

 ی ریگجهینت -6

در قالب  ∞𝐻جدید  کنندهکنترلدر این مقاله، روشی جهت طراحی یک 

های بدون سرنشین جهت فاز فرود پرنده PID کنندهکنترلساختار دلخواه 

اغتشاشات  ریتأثی طراحی شده است که اگونهبه کنندهکنترلارائه گردید. این 

ری سیستم با ظهور خارجی بر روی پرنده به حداقل رسیده و همچنین پایدا

 ریتأخهای مدل به مخاطره نیافتد. همچنین در این روش، اثر ناشی از نامعینی

سیستم ناوبری خارجی در سیستم حلقه بسته لحاظ شده و پایداری سیستم 

پیشنهادی برای مدل یک  کنندهکنترلطراحی  تاً ینهاضمانت گردیده است. 

ی عملکرد آن در حضور سازهیشبو  شدهمحاسبهپرنده بدون سرنشین واقعی 
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