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 چکیده
 نیلذا از ا ؛تر از پرواز در ارتفاع بالا خواهد شددهیچیپ اریمسئله کنترل حالت فرود بس ،یکینامیآئرود یدر پارامترها دیشد رییتغ لیبه دل

 رنده،فرود پ ریوجود موانع در مس یپارامترها خواهد بود. از طرف رییمقاوم در برابر با تغ یکنترل تمیالگور کیاستفاده از  ازمندیمسئله ن دید

 شیکننده پبا توجه به موارد فوق، استفاده از کنترل بیترت نیبدکننده مورد توجه واقع گردد. کنترل یدر طراح دیاست که با یگرید دیق

در  ن،یهمچن ؛مدل برخوردار است رییدر برابر تغ ییاز مقاومت بالا یکننده به صورت ذاتکنترل نیاست. ا یحل مسئله ضرور یبرا نیب

فرود را دور  نیحرکت در ح ریموانع موجود در مس نتوان با استفاده از آیاستفاده شود، م دیکننده به صورت مقکنترل نیکه از ا یحالت

نترل کاستفاده از  لیبر مدل است. دل یمبتن خطی نیب شیکنترل پ لهیفرود خودکار به وس یبرا ستمی، کنترل سمقاله نیا هدفزد. 

در رفع موانع است.  یبرا طیموجود در مح ودیق یحرکت و برآورده ساز ریبر مدل، وجود موانع در مس یمبتن خطی نیب شیکننده پ

 نیمچنو ه دهیپرنده به حداقل رس یرو یاغتشاشات خارج ریشده است که تأث یطراح یونه اکنترل کننده به گ نیا مقاله، یینها جهینت

ر سیستم د یخارج یناوبر ستمیاز تأخیر س یروش، اثر ناش نیدر ا نیهمچن ؛افتدیمدل به مخاطره ن یها ینیپایدارى سیستم با ظهور نامع

 نیسرنش مدل یک پرنده بدون یبرا یشنهادیکنترل کننده پ یطراح تاًیاست. نها دهیضمانت گرد محلقه بسته لحاظ شده و پایدارى سیست

 است. دهیارائه گرد یو طول یسازى عملکرد آن در حضور موانع، باد جانب هیمحاسبه شده و شب یواقع

 .نیبدون سرنش یمایهواپ ؛ از دور )پهپاد( ریپذتیپرنده هدا ؛ریپردازش تصو ؛کنترل کننده ؛فرود خودکار :کلمات کلیدي
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Abstract 

Due to the drastic change in aerodynamic parameters, the problem of controlling the landing mode will be 

much more complicated than the high-altitude flight. Therefore, from this point of view, the problem will 

require the use of a control algorithm resistant to changing parameters. On the other hand, the presence of 

obstacles in the way of the bird's landing is another condition that should be considered in the design of 

the controller. Thus, according to the above, it is necessary to use the predictive controller to solve the 

problem. This controller inherently has a high resistance to model change. Also, if this controller is used 

in a restricted manner, it can be used to bypass obstacles in the path of movement during landing. The aim 

of this paper is to control the system for automatic landing by means of model-based pre-interlinear control. 

The reason for using the model-based predictive interlinear controller is the presence of obstacles in the 

path of movement and the fulfillment of the constraints in the environment to remove the obstacles. In the 

final result of the article, this controller is designed in such a way that the effect of external disturbances 

on the bird is minimized and the stability of the system is not jeopardized by the emergence of model 

uncertainties. Also, in this method, the effect caused by the delay of the external navigation system is taken 

into account in the closed loop system and the stability of the system is guaranteed. Finally, the design of 

the proposed controller for the model of a real unmanned bird has been calculated and the simulation of its 

performance in the presence of obstacles, lateral and longitudinal wind has been presented. 

Keywords: Automatic landing, controller, image processing, remotely piloted aircraft (UAV), unmanned 

aircraft 
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  مقدمه -1
 هانهیاز زم یاریگذشته، پهپادها در بس یهادر طول سال   

ها مانند حوزه از حوزه یاریو در بس افتهی یریگرشد چشم

 ها، بسته به نوع کاربردپرنده نیدارند. ا یفراوان ییکارا ،ینظام

را دارا خواهند بود. به عنوان  یمتفاوت یکنترل تمیآنها، الگور

روند  شود،یاستفاده م یکشاورز یکه برا یینمونه در پهپادها

حال آنکه در موارد  ،شودیانجام م یبصورت دست یکنترل

 است و پرواز پرنده کاملاً کیاتومات یکنترل تمیالگور ،ینظام

پرواز را به  ریکه مس ی. در صورتشودیار انجام مخودک

فاع پرواز در ارت ریمس م،یکن یبندمیتقس یمتفاوت یهاقسمت

 ای نیزم یتر از برخاستن از روساده اریبس یلبالا از نظر کنتر

از پژوهش ها  یعیوس فیط نیاست. بنابرا نیزم یفرود بر رو

آمدن پهپادها فرود  یبرا یکنترل یهاو مقالات به ارائه روش

 رایز ؛است یمهم و کاربرد اریمسئله بس نی. اابدییاختصاص م

 و تیهدا ستمیخطا در س کیبروز  لیممکن است که به دل

 شود.  یپهپاد، پرنده ملزم به فرود اضطرار کنترل

 یمراحل پرواز پرنده ها نیاز پیچیده تر یکیخودکار  فرود     

و تا د یبیه صورت تقربدون سرنشین است. اگر چه فاز فرود ب

قسمت  یدهد؛ ول یسه درصد از کل زمان پرواز را تشکیل م

دهد. به همین یفاز رخ م نیدر ا ییازسوانح هوا یقابل توجه

یت و قابل ردبا عملک یکنترل یها تمیدلیل استفاده از الگور

کنترل مدل  دارد. یادیفاز اهمیت ز نیاطمینان بالا در ا

 یهانترل مدرن است که در دههک یهااز روش یکیپیشبین 

 ینعتاستفاده ص نیداشته است. بیشتر یاخیر توسعه قابل توجه

 یهادر سال یاست؛ ول یپتروشیم یندهایروش در فرآ نیاز ا

پرنده استفاده  لیوسا رلو کنت تیهدا یروش برا نیاخیر از ا

 است.شده یادیز

روش  نیاز ا مقاله نیروش، در ا نیا یهادلیل قابلیت به     

 شود.یکنترل پرنده در فاز فرود استفاده م یبرا

ا ت یکینامید ستمیس کی یاضیر یمدل ساز یبرا همواره     

 یدر مدلساز یاتیوجود دارد. اغلب فرض ییهاآن، تفاوت تیواقع

 ستمیس تیتر از واقعساده یتا بتوان به مدل ردیگیصورت م

مدل  نیاساس ا ها بریها و طراحیسازهیکرد. شب دایدست پ

به کار  اتیفرضاثرات  یواقع یهااما در تست ،شودیها انجام م

شوند تا یباعث م اتیفرض نیدهد، ایگرفته خود را نشان م

 ییه کاراشد یطراح شیبا کنترل کننده از پ یکینامید ستمیس

 ستمیس راتییبدون تغ ،ممکن است یلازم را نداشته باشد و حت

شده مناسب  یطراح شیده از پکنندر طول زمان، کنترل

 . ازدس داریرا ناپا ستمینباشد و س ستمیس

 یکنترل برا یهاستمیس یچالش در طراح نیبزرگتر     

و  مستیاز س حیدرک صح جادیبه عملکرد مناسب، ا یابیدست

، امروزه استآن  کینامیمناسب از د یدر دسترس داشتن مدل

مورد نظر از مدل  ستمیس ییمختلف شناسا یهابا کمک روش

 یتوان بدست آورد و از آن در محاسبات طراحیرا م ندیفرآ

 زانیو م ستمیساختار س یکننده بهره برد، از طرفکنترل

بودن آن از جمله عوامل مهم  یرخطیغ ایو  یخط ،یدگیچیپ

 هستند. روش ستمیس ییدر انتخاب روش مناسب جهت شناسا

 به یابیدست یااست که بر ییهااز گونه روش نیب شیکنترل پ

در  ،رددا ازین ستمیاز س یقیبه شدت به مدل دق یاهداف کنترل

پهپاد به عنوان مدل تحت  کیپژوهش با درنظر گرفتن  نیا

 یرو نیب شیاعمال کنترل پ یهاروش رامونیبر پ یکنترل سع

بکه با ش ستمیس ییبا کمک روش شناسا تیجسم پرنده در نها

را  آن ی جهیه کرده و نتارائ ستمیاز س قیمدل دق کی یعصب

 .میکن یبررس نیب شیبا اعمال به متد پ

سئله م ،یکینامیرودیآ یدر پارامترها دیشد رییتغ لیدل به     

د از پرواز در ارتفاع بالا خواه تردهیچیپ اریکنترل حالت فرود بس

 تمیالگور کیاستفاده از  ازمندیمسئله ن دید نیلذا از ا؛ شد

 یپارامترها خواهد بود. از طرف رییبا تغ مقاوم در برابر یکنترل

در  دیاست که با یگرید دیق رنده،فرود پ ریوجود موانع در مس

 ،گریکننده مورد توجه واقع گردد. به عبارت دکنترل یطراح

به پرنده،  یاحتمال یهابیکاهش خطر آس یلازم است که برا

 شود.  یریحرکت جلوگ ریاز برخورد آن با موانع موجود در مس

ننده کبا توجه به موارد فوق، استفاده از کنترل بیترت نیبد

ه به کنندکنترل نیاست. ا یحل مسئله ضرور یبرا نیبشیپ

مدل برخوردار  رییدر برابر تغ ییاز مقاومت بالا یصورت ذات

کننده به صورت کنترل نیکه از ا یدر حالت ن،یهمچن؛ است

موانع موجود در  نآبا استفاده از  توانیاستفاده شود، م دیمق

 فرود را دور زد. نیحرکت در ح ریمس

 یاهخچیتار نهیزم نیدر ا نیب شیکننده پکنترل کاربرد     

در  نیبشیکننده پمثال، استفاده از کنترل یدارد. برا یطولان

[ و 2[، ]1است که در مقالات ] یها موضوعکنترل انواع پرنده

 [ ارائه شده است.3]

مدرن است که  کنترلی هااز روش یکین بی کنترل مدل پیش

 یبرا روش نیا .داردی صنعت یندهایدر فرا یادیز ی استفاده
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 یندهایکنترل فرآ یبرا یدلامی هشتاد اولین بار در دهه

 ستا کنترلر مانند انسان نیا کار اساس شد. استفاده یپتروشیم

 یزمان بازه کیدر  که کندیانتخاب م یمناسب را طور یورود و

 از مدل کنترلر نیدر ا حاصل شود. یخروج نیبهتر ص،مشخ

 را پیش سیستم رفتار که شودیاستفاده م سیستم ینامیکید

د مناسب تولی یورود ،یبین پیش نیو بر اساس ا کندیمی بین

رفتار  یبینپیشی زم برالا روابط ،قسمت نیدر ا .شودیم

ی ت مدس به یخط بین پیش قانون کنترل مدل و نیز سیستم

 یشپ از کنترل مدل نامه انیپا نیبه ذکر است که در ا زملا .دیآ

قانون  توانیم لیهمین دلا و به شودیاستفاده م یخط بین

 دست آورد. به حیصورت صر را به یکنترل

 ستفادها پرنده لیو کنترل وسا تیهدا یبرا بین پیش از کنترل

 هفتای توسعه بین پیش از کنترل [4] مرجع .استشدهی ادیز ی

 نیاست. اکرده پیچ هواپیما استفاده ی هیکنترل زاو یمقید برا

بین نسبت به  پیش کنترل که است داده مرجع نشان

 نهمچنی ؛سیستم مقاوم است یاغتشاشات و تغییر پارامترها

ه نسبت ب بین پیش کنترل مدل که استداده نشان عاجمر نیا

PIکنترل D داردایپا را و حالاتذدر حالت گ یعملکرد بهتر .

 . استکرده استفاده یخطی ساز مرجع از شبیه نیا

 کنترل مدل پیش وی عصب شبکه کی ترکیب از [5مرجع]     

رفتار  یبینیشی پبرای است. شبکه عصبکرده بین استفاده

م زلا ،یعصب استفاده از شبکه یاست. براشده سیستم استفاده

 یررسبی مرجع برا نیداده شود. ا آموزش شبکه نیاست که ا

 با روش کنترل بهینه را آنی شده، خروج روش استفاده عملکرد

 .است کرده سهیمقا

 هیکنترل زاو یبین مقید برا کنترل مدل پیش از [6مرجع]     

 شده استفاده مدل .استکرده مسیر پرواز در فاز تقرب استفاده

مرجع نشان داده  نی. ااستی تک خروج-یتک ورود و یخط

PI با سهیدر مقا ینب پیش مدل کنترل که D فرا  بهبود باعث

مدل  کنترل در روش همچنین است.شده نشست و زمان جهش

 افتهی نس کاهشلادر مواجهه با توربو یش کنترللات بین پیش

 .است

ل کنتر یبرای غیرخط بین پیش از کنترل مدل [7مرجع]     

 روش ازی سازبهینهی است. براکرده هواپیما استفاده کی

 کاهش آنکه روش ی. برااستشده استفاده انیگراد کاهش

 نهبهی اتمام یبرا یدیاز معیار جد کند، عملی خوب به انیگراد

 یتطبیق صورت بهی بین پیش . افقاستشده استفادهی ساز

 از افق ادیز یصورت که در مسیر با انحنا نیبد کند،یم تغییر

 .شودیم استفادهی بزرگتری بین پیش

رامین ف تولیدی برا یغیرخط بین پیش رلاز کنت [8مرجع]     

 و پیچی  هی. نرخ زاواست ردهک درفرود خودکار استفاده تیهدا

 نبی پیش مدل تمی. الگورهستند تیهدا فرامین رولی  هیزاو

ی م کنترل بهینه کیرا به  پیچ هیو نرخ زاو رول هیفرمان زاو

ه رندپ به کنترل بهینه تولید شده و وسیله به هایو خروج دهد

بین  از کنترل مدل پیش [9مرجع] همچنین؛ شوندیاعمال م

 یکنترل یها . حلقهاستکرده استفاده تیهدا حلقه عنوان به

 حلقه قرار دارند و فرامین پیکولو لوتیاتوپا افزار درسخت

 .کنندیم دنبال را تیهدا

 حلقه یطراح یبین برا مدل پیش از کنترل [10مرجع]     

وجود جواب،  از اطمینان یست. براااستفاده کرده تیهدا

 L1تیهدا تمیالگور ابتدا به وسیله بین در کنترل مدل پیش

 حلقه فرمانی سازبهینه سپس و شودیاولیه م یمقدارده

آوردن  دست به ی. براشودیانجام م جواب اولیه نیبا ا تیهدا

 نگ،یفرمان هد یجا به تیهدا حلقه یخروج جواب بهتر،

 است. فرمان رول

 بین کنترل مدل پیش یبرا یجبر روش کی [11مرجع]     

 و را بسیارکم کند یمحاسبات حجم تواندیم که استکرده ارائه

 مناسب پرواز یکامپیوترها یرو یسازپیادهی کنترلر را برا

 کی یکنترل مود طول یکنترلر برا نیا همچنین نموده است.

 است.شده استفاده بدون سرنشین یهواپیما

کنترل  از روش استفادهپژوهش  نیدر ا یاصل ی همسئل     

نون در که تاک است دهکنترل پرن یبرا یتطبیق بین پیش مدل

 یتخمین مشتقات کنترل است.نشده انجام از مراجع کیهیچ 

 به دیزم بالاتصحیح  بیشود و ضرا انجام بارخط صورت به دیبا

 از کیکنترلر اعمال شوند. در هیچ  یبه خروج برخط صورت

روند انجام این مقاله بدین . استکار انجام نشده نیا راجعم

صورت است که ابتدا فرود خودکار پرنده های بدون سرنشین 

است. تعریف و سپس روش و ضرورت انجام آن پرداخته شده

در ادامه معادلات مورد نیاز از منابع مختلف استخراج گردیده 

ا نرم ن صاف بو سپس بلوک دیاگرام پیکربندی پروازی در آسما

 سازیافزار سیمولینک ساخته شده و در نرم افزار متلب شبیه

 ت.اسها ارائه شدهو خروجی های موردنظر انجام
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 لهیفرود خودکار به وس یبرا ستمی، کنترل سپژوهش نیهدف ا

نترل استفاده از ک لیبر مدل است. دل یمبتن نیب شیکنترل پ

ت حرک رینع در مسبر مدل، وجود موا یمبتن نیب شیکننده پ

رفع موانع است.  یبرا طیموجود در مح ودیق یو برآورده ساز

 کی دکارفرود خو یبرا نیب شیکننده پکنترل یهدف، طراح

 به عنوان اهداف ریمنظور، موارد ز نیاست. بد یبازگشت لهیوس

 شود:یطرح ارائه م یاصل

 بدون حضور مانع دیبه صورت مق ریمس یابیرد

 در حضور مانع دیورت مقبه ص ریمس یابیرد

حلقه بسته در برابر  ستمیالزامات مقاومت س یساز برآورده

 یو مدل یپارامتر ینینامع

 مانور ممکن نیتر عیبه سر یابی دست

 نیشده و همچن انیب پژوهش نیموجود در ا یها چالش    

 است.شده سهیمقا نیب شیپ یو کنترل ها یطراح نیپاسخ ا

است که مسئله فرود  نیا پژوهش نیاف اهدیکی دیگر از ا     

که  یخودکار پرنده بدون سرنشین بال ثابت را با تمام جزئیات

در صورت مسئله بیان شد، با استفاده از کنترل مدل پیشبین 

 یدر پارامترها دیشد رییتغ لیحل کند. به دل یتطبیق

تر از  دهیچیپ اریمسئله کنترل حالت فرود بس ،یکینامیآئرود

 ازمندیمسئله ن دید نیتفاع بالا خواهد شد. لذا از ادر ار وازپر

پارامترها  رییمقاوم در برابر با تغ یکنترل تمیالگور کیاستفاده از 

 دیفرود پرنده، ق ریوجود موانع در مس یخواهد بود. از طرف

کنترل کننده مورد توجه واقع  یدر طراح دیاست که با یگرید

 بیکاهش خطر آس یاکه بر استلازم  گر،یگردد. به عبارت د

 ریبه پرنده، از برخورد آن با موانع موجود در مس یاحتمال یها

 شود.  یریحرکت جلوگ

با توجه به موارد فوق، استفاده از کنترل کننده  بیترت نیبد     

کننده به کنترل نیاست. ا یحل مسئله ضرور یبرا نیب شیپ

 وردارمدل برخ رییدر برابر تغ ییاز مقاومت بالا یصورت ذات

کننده به صورت کنترل نیکه از ا یدر حالت ن،یهمچن ؛است

موانع موجود در  نتوان با استفاده از آیاستفاده شود، م دیمق

 فرود را دور زد. نیحرکت در ح ریمس

 

 الهام گیري از طبیعت در مسائل کنترلی -2
الهام بخش بشههر بوده اسههت.  شهههیهم عتیطب خ،یدر طول تار

شر از حوزه اگ ستین زیاغراق آم س یر اختراعات ب تا  یمهند

د. عنوان شو عتیاز طب یالگوبردار یبرا یتلاش ،یعلوم اجتماع

 یمختلف انسهههان یهاتیهمچنان در فعال عتیطب قت،یدر حق

ست که  دگاهیکند. از دیم فایرا ا ینقش مهم شده ا علم ثابت 

حل مشکلات سخت  یکارآمد برا یابزار عتیاز طب یریگالهام

 یهایدگیچیپ یبوده اسهههت که همواره دارا یواقع یایدر دن

ا در آنه لیو تحل هیتجز یبرا یادیهسههتند که منابع ز یفراوان

سترس ن ساده و چه در  عتی. همواره طبستید چه در موارد 

بر  یسع یزمان کاف وداشتن قدرت بالا  لیبه دل دهیچیموارد پ

مترها پارا یسههازنهیکم ای نهیشههیب یبه عبارت ای یسههاز نهیبه

 داشته است. 

 

 فاز فرود  -3
اع در انو یپرواز یفازها نیزتریخاز حادثه یکی شهیفاز فرود هم

 کیجهت استفاده از  نی. به هماست ماهایها و هواپپرنده

بالا  اننیاطم تیو کنترل فرود خودکار با قابل یناوبر ستمیس

 یتنوع باندها ،یکینامیها با توجه به تنوع دانواع پرنده یبرا

 یطیبه اغتشاشات مح هارندهپ نیا تیحساس نیفرود و همچن

 [.12] رسدیبه نظر م یضرور

پرنده در  قیدق تیو هدا یچالش در فاز فرود، ناوبر نیاول     

و  هاتمیگذشته، الگور یها. در سالاستباند فرود  یراستا

 یپرنده و در راستا تیو هدا یناوبر یبرا یمختلف زاتیتجه

فاز  نیساز در ارود و کاهش عوامل حادثهدقت ف شیافزا

بزرگ از  یماهایهواپ ی[. معمولاً برا13شده است ] شنهادیپ

 ی. به صورت مشابه براشودیفرود استفاده م یبرا ILS ستمیس

استفاده شده  TALSو  UCARSمثل  ییهاستمیپهپادها از س

 باند مشخص کی یو تنها برا نهیآن پرهز یسازادهیاست که پ

پرنده بر اساس  تیموجود، وضع یها[. در اکثر روش14]است 

و  IMU یحسگرها ای رسکوپیبر ژ یمبتن یسامانه داخل کی

، GPSهمانند  یکمک ناوبر ستمیس کیپرنده توسط  تیموقع

 نی. همچنشودیمحاسبه م یریتصو ایو  یزریل ،یرادار ستمیس

 زین یو مخابرات ینرسیا ستمیس قیفرود خودکار از تلف یبرا

پر  GPS ها،ستمیس نیا نی[. از ب15] شودیاستفاده م

 یمعمولاً از دقت کاف لبتهاست که ا یروش ناوبر نیکاربردتر

 یهاستمیس یسازادهی. پستیفرود برخوردار ن یبرا

 یادیز یهانهیهز یدارا زین DGPS، مثل GPSکننده جبران

)مداخلات  نگیدر مقابل جم هاستمیس نیا یاست و از طرف

تند. هس ریپذبیقطع شدن ارتباط آس ای( و یکیرب الکترونمخ

دارند و ممکن است  ییبه توان بالا ازین هاستمیس نیمعمولاً ا
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مورد  رشتیبر رادار امروزه ب یمبتن یهاستمیباشند. س نهیپرهز

 ییبالا یکه فناور قرار گرفته است ینظام یهاستمیتوجه س

 شرفتی. با پاست ازیمورد ن هاستمیس نیجهت ساخت ا

روش در فرود  نیاستفاده از ا ر،یپردازش تصو یهاستمیس

یها مروش نیا یقرار گرفته است. به طور کل نیخودکار محقق

د بان یرو ایباند و  تیموقع صیپرنده جهت تشخ یرو توانند

[. روش 16پرنده هدف نصب شوند ] تیموقع صیجهت تشخ

م به و مقاو یصنعت یفناور یدارا نه،یکم هز ر،یبر تصو یمبتن

باشد.  یجزئ ریتأخ یدارا استاما ممکن  ،است یرونیعوامل ب

صب باند ن یبر رو یپردازش ستمیکه س یحال، در صورت نیبا ا

مورد استفاده کم حجم و سبک  زاتیروش تجه نیشود، در ا

 شیزامختلف اف یباندها یرا برا یاتیاستفاده عمل تیبوده و قابل

 یرو که بر تیموقع نییتع یهاستمیس یاما به طور کل ؛دهدیم

 ریرا با تأخ تیممکن است اطلاعات موقع شوند،یباند نصب م

 یدر طراح دیموضوع با نیپرنده ارسال کنند که ا یبرا

 کننده لحاظ شود.کنترل

از  یااز آن، دسته یناش یرهایو تأخ یجز مسئله ناوبر به

یچیثل قم یاز اغتشاشات اتمسفر یحوادث در فاز فرود ناش

 یهاانیجر یناگهان رییباعث تغ دهیپد نی[. ا17است ] باد

پرواز و  ریو مس شودیپرنده م گریاطراف بال و سطوح د ییهوا

فرود  یینها حلهدر مر نی. همچندهدیم رییارتفاع پرنده را تغ

 نیها به خاطر اثر زماطراف بال یهوا انیو در زمان فلز، جر

ده پرن یطول یداریپا رییاعث تغموضوع ب نی. اکنندیم رییتغ

آنکه به علت  گری. نکته دکندیو کنترل آن را دشوار م شودیم

 یهاکینامیحمله، د هیزاو شیکاهش سرعت پرنده و افزا

ه کرد دایدر فاز فرود ظهور پ یرخطیغ یهااز ترم یناش نینامع

شدن  منیا یلذا برا ؛اندازدیپرنده را به مخاطره م یداریو پا

از کنترل پرو ستمیس کیمجهز به  دیپرنده با کیود، فاز فر

مدل  یهاینینامع نیو همچن یطیمقاوم در برابر اغتشاشات مح

 یمختلف یهاتمیگذشته، الگور یها[. در سال17-15باشد ]

دقت فرود و کاهش عوامل  شیکنترل پرنده، جهت افزا یبرا

 [.18است ]شده شنهادیفاز پ نیساز در احادثه

 بسیار مهم و قابل توجه ار عمدتاً از سه مرحلهکفرود خود

ترازی و نزدیک شدن، که تشکیل شده است، مانند مرحله هم

نوک پهپاد با با اصلاح  پذیر از دور()پرنده هدایت در آن پهپاد

 شود. مرحله بعدی، فازباند فرودگاه هماهنگ می

gl i desl ope  است که در آن پهپاد یک مسیر رمپ ثابت با

کند تا زمانی که به ارتفاع مسیر پرواز ثابت را دنبال می زاویه

flare برسد. در طول فاز glideslope  پهپاد با نرخ فرورفتگی

، پهپاد رسدمی flareارتفاع  به آید. هنگامی کهبالاتری فرود می

کند. در دنبال می تماس با زمینیک مسیر نمایی را تا نقطه 

از نرخ یا شود، تر مینزدیکپهپاد به زمین  flareطول مسیر 

و پهپاد تحت شرایط  شودارتفاع کاسته میکاهش  شدت

فرود  glideslopeتری نسبت به فاز گیرانهتکننده سخکنترل

یک مرحله مهم از پهپاد است و کنترل ارتفاع باید  flareآید. می

بسیار کارآمد باشد و همچنین اثرات زمینی نیز در این مرحله 

تواند شامل بسیاری از ه عنوان مثال، زمین میب غالب است.

ها و خانهها، رودها، درختان، ساختمانها مانند: کوهناهمواری

 1در ادامه مراحل مختلف فرود خودکار در شکل باشد.  دریاها

 [18] است.نشان داده شده

 

 
 [18]فازهاي فرود خودکار یک پهپاد -1شکل 

 

 هاي بدون سرنشینفرود خودکار پرنده -4
ن یهای فاقد سرنشهای مختلفی برای فرود خودکار پرندهروش

، روش پردازش [20, 19, 4]ها ابداع شده است. برخی پژوهش

به عنوان ابزاری کمکی برای افزایش دقت فرود برای  تصویر را

کنند. ( معرفی میGPSدقت )مثل روش فرود با های کمروش

د یابدر این موارد، نیاز به قدرت پردازش و محاسبات کاهش می

، حسگرهای لیزری و GPSاوبری مثل نلیکن تجهیزات کمک 

 ر بهتواند منجحسگرهای مادون قرمز مورد نیاز هستند که می

افزایش وزن پرنده و همچنین افزایش انرژی مصرفی آن شود 

که این مسئله نیز ممکن است منجر به کاهش برد پروازی و 

وزن محموله قابل انتقال شود. مزیت استفاده از روش پردازش 

ه آوری وسیلتصویر به عنوان ابزار کمکی، افزایش دقت و تاب

 .[21]است پرنده در هنگام فرود در شرایط ناپیدار 
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از روش پردازش تصویر  [24-22, 10, 9]از طرف دیگر،      

ف اند. نقطه ضعاصلی فرود پرنده استفاده نموده به عنوان ابزار

اصلی این روش، وابستگی آن به شرایط جوی است. فرود با 

اتکای کامل به پردازش تصویر، نیازمند دیده شدن واضح منطقه 

لذا در شرایطی که با کاهش دید افقی مواجه  ؛[23]فرود است 

هستیم و یا در شب، استفاده از این روش با معضلاتی مواجه 

گردد. یکی از اهداف کاربرد پردازش تصویر در فرآیند فرود می

های فاقد سرنشین، حذف امکانات و تجهیزات پیچیده پرنده

رتو های فرود به کمک پمورد نیاز بر روی زمین است. در روش

کننده لیزری یا مادون قرمز، نصب تجهیزات دقیق و هدایت

کننده روی محوطه فرود الزامی است. این قیمت هدایتگران

روش علاوه بر هزینه بالا، به دلیل نیاز به دقت بالا در نصب و 

ال و انتق استپذیری نیز تنظیم این تجهیزات، فاقد انعطاف

نیازمند صرف هزینه و فرودگاه از محل فعلی به محلی دیگر، 

این مسئله در مواقعی که به دلیل شرایط  ت.زمان هنگفتی اس

خاص مانند وقوع حوادث غیرمترقبه یا جنگ، الزام به 

 ساز خواهد بود.جایی فرودگاه باشد، مشکلجابه

 

 روش و ضرورت انجام پژوهش -5
پهپاد مورد بررسی قرار  خودکار ، مسئله فرودژوهشدر این پ

های موجود روش و فرضیه ،(، هندسه2در شکل ) گیرد.می

ه شود کنشان داده شده است. با توجه به این شکل مشاهده می

مسیر نسبتاً منحنی شکل باید ردیابی شود و در ضمن ردیابی 

باید از برخورد با موانع جلوگیری شود. با توجه به شکل، 

مسیر  شود وروند فرود آغاز می Hشود که در ارتفاع مشاهده می

 Glideیابد. مسیر مذکور با عنوان دار ادامه میبه صورت شیب

Slope ( نشان داده شده است. سپس پرنده وارد 2در شکل )

شده و در نهایت انتهای مسیر در موقعیت  Flare Pathمسیر 

Touchdown شود. در این پروژه، فرض بر این است مستقر می

بنابراین،  ؛د داردکه در مسیر حرکت یک و یا چند مانع وجو

سیستم کنترلی لازم است که موانع موجود در مسیر فرود را 

در الگوریتم کنترلی مدنظر قرار دهد و مسئله را به صورت یک 

 .مسئله کنترل مقید حل کند

 

 
 [25] مسیر و نحوه فرود هواپیماي بدون سرنشین -2شکل 

 

است. ( ارائه شدهMarker(، دو نقطه برای نشانه )2در شکل )

این دو نقطه برای هدایت بهتر هواپیمای بدون سرنشین توسط 

های است. براساس نتایج و گزارشفرودگاه در نظر گرفته شده

عبور  marker، هنگامی که پهپاد از کنار [25] ارائه شده در

آید که سیستم فرود خودکار را کند، یک بوق به صدا در میمی

 Outerگر خارجی که با عنوان بنابراین نشان ؛فعال خواهد کرد

marker است، فاصله پرنده از نقطه نشان داده شده

Touchdown دهد. این فاصله در شکل به صورت را نشان می

rL  است. در این لحظه هواپیمای بدون سرنشین داده شدهنشان

بر روی نشانه موجود در مسیر فرود، تمرکز خواهد کرد. در 

 (Middle makerادامه وقتی پرنده به نقطه علامت داخلی )

ثانیه وقت دارد تا به زمین  20شود، هواپیما حدود نزدیک می

ا عبارت ب بنشیند. در نهایت با رسیدن به نقطه علامت داخلی که

inner marker است، هواپیما باید برای فرود نشان داده شده

تصمیم نهایی خود را بگیرد. این تصمیم به محیط بستگی دارد. 

به عنوان مثال در صورتی که مانعی در مسیر وجود داشته باشد 

و الگوریتم کنترلی توانایی عبور از آن را نداشته باشد، باید 

 تصمیم فرود کنسل شود.

، کنترل سیستم برای فرود خودکار به شهوژهدف این پ     

بین مبتنی بر مدل است. دلیل استفاده از وسیله کنترل پیش

بین مبتنی بر مدل، وجود موانع در مسیر کننده پیشکنترل

سازی قیود موجود در محیط برای رفع موانع حرکت و برآورده

 است.

-صلی طرح ارائه میبدین منظور، موارد زیر به عنوان اهداف ا

 شود:
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 ردیابی مسیر به صورت مقید بدون حضور مانع -1

 ردیابی مسیر به صورت مقید در حضور مانع -2

برآورده سازی الزامات مقاومت سیستم حلقه بسته در  -3

 برابر نامعینی پارامتری و مدلی

 ترین مانور ممکنیابی به سریعدست -4

که مرور و  سازی اهداف فوق، لازم استبه منظور برآورده     

ن ایبین داشته باشیم. در طول کننده پیشای به کنترلاشاره

کنیم تا از بیان جزئیات ریاضی خودداری شود سعی می سمینار

و تنها کلیات ارائه شوند. با در نظر گرفتن این هدف، در ادامه 

 های آرایش پروازیها و روشکنندهبه شرح مختصری از کنترل

 خواهیم پرداخت. 

کننده است که رفتار کننده پیش بین نوعی کنترلکنترل     

بینی کرده و سپس با توجه های آینده پیشسیستم را در زمان

به رفتارهای سیستم در بازه زمانی مشخص، مقدار مناسب 

رلی شود. نحوه تعیین سیگنال کنتسیگنال کنترلی تعیین می

 سازی استخراج خواهد شد. دراز حل یک معادله بهینه

بوده و  Convexبین خطی، معادله مذکور کننده پیشکنترل

کنترلی  همواره دارای جواب است. از جمله مزایای این روش

توان به سادگی روش و فهم آسان آن اشاره کرد. همچنین، می

سازی از جمله قیود کنترلی توانایی اعمال قیود به مسئله بهینه

وش کنترلی است. در و قیود حالت از جمله مزایای اصلی این ر

کنار این مسئله، حجم پردازش از مشکلات اصلی این کنترل

های اخیر به دلیل های قبل بوده است که در دههکننده در دهه

 ها این مشکلات حل شده استپیشرفت در تکنولوژی پردازنده

 (.[27]و[26])

ای هبین در زمینه رباتیک و رباتکننده پیشکاربرد کنترل     

ود. شپرنده به دلیل وجود قیود سیستمی بسیار مشاهده می

توان به کاربرد این روش در زمینه کنترل بدین منظور می

 (.[29]و[28]) کوادروتورها اشاره کرد

 

 دینامیک غیرخطی پهپاد -6
اشد، مسطح ب نیجسم صلب باشد و زم کی پهپاد نکهیبا فرض ا

 است. درارائه شده یمجموعه کامل معادلات شش درجه آزاد

پهپاد بر اساس  شش درجه آزادی کینامیکار حاضر مدل د

 .استدر نظر گرفته شده پهپادوارد بر  هایممنتومو  روهاین

[30] 

 

(1) 𝑢̇ = 𝑟𝑣 − 𝑞𝑤 − 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜃 + 𝑋𝑎 + 𝑋𝑡 

(2) 𝑣̇ = 𝑝𝑤 − 𝑟𝑢 + 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝑌𝑎 
(3) 𝑤̇ = 𝑞𝑢 − 𝑝𝑣 + 𝑔𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝑍𝑎 

(4) 𝑝̇ = 𝑐1𝑟𝑞 − 𝑐2𝑝𝑞 + 𝑐3𝐿𝑎 + 𝑐4𝑁𝑎 

(5) 𝑞̇ = 𝑐5𝑝𝑟 + 𝑐6(𝑝2 − 𝑟2) + 𝑐7(𝑀𝑎

+ 𝑀𝑡) 
(6) 𝑟̇ = 𝑐8𝑝𝑞 − 𝑐2𝑟𝑞 + 𝑐4𝐿𝑎 + 𝑐9𝑁𝑎 

(7) 𝜙̇ = 𝑝 + 𝑞𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜃
+ 𝑟𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃 

(8) 𝜃̇ = 𝑞𝑐𝑜𝑠𝜙 − 𝑟𝑠𝑖𝑛𝜙 

(9) 𝜓̇ = 𝑞𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑠𝑒𝑐𝜃 + 𝑟𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑠𝑒𝑐𝜃 

(10) 

𝑥̇
= 𝑢𝑐𝑜𝑠𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜓
+ 𝑣(𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑠𝑖𝑛𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜓
− 𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑠𝑖𝑛𝜓)
+ 𝑤(𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑠𝑖𝑛𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜓
− 𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑠𝑖𝑛𝜓) 

(11) 

𝑦̇
= 𝑢𝑐𝑜𝑠𝜃 𝑠𝑖𝑛𝜓
+ 𝑣(𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑠𝑖𝑛𝜃 𝑠𝑖𝑛𝜓
− 𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜓)
+ 𝑤(𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑠𝑖𝑛𝜃 𝑠𝑖𝑛𝜓
− 𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜓) 

(12) ℎ̇ = 𝑢𝑠𝑖𝑛𝜃 − 𝑣𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜃
− 𝑤𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜃 

 

به ترتیب نرخ  p, q, r های سرعت ومولفه u, v, w در آن که     

زوایای  φ, θ, ψ. چرخش، گام و انحراف حول محور بدنه هستند

 y فاصله رو به جلو و x. ارتفاع از سطح زمین است h اویلر و

نیروهای آیرودینامیکی در واحد  aZ, aY, aX. فاصله جانبی است

 ههای آیرودینامیکی حول محور بدنممنتوم aN, aM, aL جرم و

 ناشی از رانش و X نیروی بر واحد جرم در جهت tX. هستند

 tMگشتاور حول محور Y  است که در اثر فاصله رانش از مرکز

تابع گشتاور  9c تا 1cشود. ضرایب پهپاد ایجاد می )CG (ثقل

 .هستند xzI و xxI ،yyI، zzIاینرسی 

نیز  u, v, w، 3تا  1معادلات  دینامیکیجایی جابهدر معادلات 

 :توانند به صورت زیر نوشته شوندمی

(13) 𝑢 = 𝑉𝑇𝑐𝑜𝑠𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽, 𝑣 = 𝑉𝑇𝑠𝑖𝑛𝛽, 𝑤
= 𝑉𝑇𝑠𝑖𝑛𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽 

توانند می side slipزاویه  زاویه حمله و  سرعت کل،  TVکه 

 به صورت زیر نوشته شوند:



 
 

 

 نیب شیفرود خودکار پهپاد با استفاده از روش کنترل کننده پ  |144

 

 5/ شماره 14/ دوره 1403ها/ سال ها و شارهمکانیک سازه

 

(14) 𝑉̇𝑇 =
𝑢𝑢̇ + 𝑣𝑣̇ + 𝑤𝑤̇

𝑉𝑇
 

(15) 
𝛼̇ =

𝑢𝑤̇ − 𝑤𝑢̇

𝑢2 + 𝑤2
, 𝛽̇

=
𝑣̇(𝑢2 + 𝑤2) − 𝑉(𝑢𝑢̇ + 𝑤𝑤̇)

𝑉𝑇
2√(𝑢2 + 𝑤2)

 

 

 نیروهاي آیرودینامیک و ممنتوم -6-1

و  aZ, aY, aX محوری آیرودینامیکی جسم: نیروهای

آورده شده رح زیر به ش aN, aM ,aLآیرودینامیکی:  هایممنتوم

 :است

(16) [𝑋𝑎 𝑌𝑎 𝑍𝑎] =
𝑞̅𝑆

𝑚
[𝐶𝑋 𝐶𝑌 𝐶𝑍] 

(17) [𝐿𝑎 𝑀𝑎 𝑁𝑎] = 𝑞̅𝑆[𝑏𝐶𝑙 𝑐𝐶𝑚 𝑏𝐶𝑛] 

 ضریب نیروی YC ،جسم X ضریب نیروی محور XC که در آن

 mC .ستا جسم Z ضریب نیروی محور ZC، جسم Y محور

 nC غلتشی، ممنتومضریب  pitching، lCممنتوم ضریب 

ناحیه  S فشار دینامیکی و q. انحرافی است ممنتومضریب 

ضرایب است.  chordطول  c طول بال وb . بال است پلتفرم

های آیرودینامیکی به دست آمده از برازش منحنی بر روی داده

 :استتونل باد به صورت زیر آورده شده
 

𝐶𝑋 = 𝐶𝑋0
+ 𝐶𝑋𝑎

(𝛼)𝛼 + 𝐶𝑋𝛿𝑒
(𝛼)𝛿𝑒 + 𝐶𝑋𝑄

(𝛼)𝑞̅ 

𝐶𝑌 = 𝐶𝑌𝛽
(𝛼)𝛽 + 𝐶𝑌𝛿𝑎

(𝛼)𝛿𝑎 + 𝐶𝑋𝛿𝑟
(𝛼)𝛿𝑟

+ 𝐶𝑌𝑃
(𝛼)𝑝̅ + 𝐶𝑌𝑅

(𝛼)𝑟̅ 
𝐶𝑍 = 𝐶𝑍0

+ 𝐶𝑍𝑎
(𝛼)𝛼 + 𝐶𝑍𝛽

𝛽 + 𝐶𝑍𝛿𝑒
𝛿𝑒

+ 𝐶𝑍𝑄
(𝛼)𝑞̅ 

𝐶𝑙 = 𝐶𝑙𝛽
(𝛼)𝛽 + 𝐶𝑙𝛿𝑎

(𝛼)𝛿𝑎 + 𝐶𝑙𝑃
(𝛼)𝑝̅

+ 𝐶𝑙𝑅
(𝛼)𝑟̅ 

𝐶𝑚 = 𝐶𝑚0
+ 𝐶𝑚𝑎

(𝛼)𝛼 + 𝐶𝑚𝛽
(𝛼, 𝛽)𝛽

+ 𝐶𝑚𝛿𝑒
(𝛼)𝛿𝑒 + 𝐶𝑚𝑄

(𝛼)𝑞̅ 

𝐶𝑛 = 𝐶𝑛𝛽
+ 𝐶𝑛𝛿𝑟

(𝛼)𝛿𝑟 + 𝐶𝑛𝑃
(𝛼)𝑝̅ + 𝐶𝑛𝑅

(𝛼)𝑟̅ 

 

 که:

[𝑝̅ 𝑞̅ 𝑟̅] =
1

2𝑉𝑇
[𝑏𝑝 𝑐𝑞 𝑏𝑟] 

 

به ترتیب  rδ, eδ, aδ. است side slipزاویه  β زاویه حمله و α هک

قات مشتبالابرنده و سکان هستند. انحرافات کنترلی آیلرون، 

 .هستند β و α استاتیک و دینامیک تابعی از

 

 مدل آیرودینامیک پهپاد -6-2

در ابتدا . شودبرای کنترل سرعت استفاده می Thrust دستور

 .شودتنظیم می trimدر مقادیر  Thrustسرعت و 

(18) 𝑇 = 𝑇𝑚𝑎𝑥𝜎𝑡 , 𝑋𝑡 =
𝑇

𝑚
, 𝑀𝑡 = −𝑇𝑑 

ورودی کنترل برای  tσ موتور است، Thrustنیروی  T که در آن

ustThr موتور است. tM  گشتاور ناشی ازThrust موتور است و 

d  نیروی فاصلهThrust  استموتور از مرکز ثقل. 

اولیه، برای پهپاد مدل مورد استفاده برای فرود  trimحالت 

خودکار از طریق محاسبه معادلات دینامیک غیرخطی برای 

 آیند. خاص به دست می trimیک 

 

دایت براي فرود طرح ریزي مسیر و طراحی ه -7

 خودکار پهپاد
فاز نزدیک  -1مانور فرود خودکار دارای سه مرحله مهم است: 

. هر سه مرحله در زیر flareفاز  -3و  glideslope فاز -2شدن، 

 است.های زیر توضیح داده شدهبخش

 

 ساز بازخوردفرود خودکار با کنترلر خطی -7-1

توان با ( را می12( تا )1) تمعادلات دینامیک پرواز معادلا

 :زیر نشان دادفشرده معادله 

(19) 𝑋̇ = 𝑓(𝑋) + 𝑔(𝑋)𝑈 

های مدل حالت X = [u,v,w,p,q,r,φ,θ,ψ,x,y,z] ه در آنک

. کنترل هستندهای ورودی  = rδ,aδ,eδ,tσ[U[ دینامیک پرواز و

بازخورد به طور  سازخطی. تمام نمادها معنای استاندارد دارند

تواند سر و کار دارد که می U بازخورد کلی با سیگنال کنترل

یک سیستم غیرخطی را به یک سیستم خطی معادل تبدیل 

 .کند

برای مدل دینامیکی  U سیگنال ورودی کنترل فیدبک معمولی

 :شودفوق الذکر به شرح زیر ارائه می

(20) 𝑈 = 𝑔(𝑋)−1(𝐿𝑀 − 𝑓(𝑋)) 

که در  است یا تقریباً خطی شده مدل خطی ML که در آن،

با استفاده از  ¨ψ¨, θ¨, φ. است( نشان داده شده20معادله )

به ترتیب در  ML است وشده زده بازخورد تقریب سازخطی

 .است( طراحی شده28( تا معادله )26معادله )

معادله yaw  (ψ )یا و زاویه انحراف θ ، زاویه گامφغلتشی زاویه 

، مشتق گرفته 9تا  7 سینماتیک نشان داده شده توسط معادله
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نرخ غلتش   شامل عبارات اند. معادلات مشتق گرفته شدهشده

ṗ ، نرخ گامq̇ نرخ انحراف و 𝑟̇   6تا  4از معادلات هستند که 

( را در 21توان معادله مدل زیر )بنابراین می ؛اندجایگزین شده

 .ساز بازخورد به دست آوردچارچوب خطی

(21) 𝑌̈ = 𝐹𝑙(𝑥𝑙) + 𝐺𝑙(𝑥𝑙)𝑢𝑙 

𝑌𝑙 که در آن = [𝜑, 𝜃, 𝜓]  ،𝑥𝑙 = [𝜑, 𝜃, 𝜓, 𝑝, 𝑞, 𝑟]  و𝑢 =

[𝐿, 𝑀, 𝑁] باشند. همچنینمی ،L،M  و N  نتومممبه ترتیب 

 .هستند یا غلتشی، ممنتوم گام و ممنتوم انحراف پهپاد چرخشی

Fl(xl)عبارت  = [fl1(xl), fl2(xl), fl3(xl)]  به صورت زیر ارائه

 .شده است

𝑓𝑙1(𝑥𝑙)

= 𝑞 (
𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃(𝑝 + 𝑟𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃 + 𝑞𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃) +

𝑠𝑖𝑛𝜙(1 + (𝑡𝑎𝑛𝜃)2)(𝑞𝑐𝑜𝑠𝜙 − 𝑟𝑠𝑖𝑛𝜙)
) 

𝑓𝑙1(𝑥𝑙) = −𝑞(𝑝 + 𝑟𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃 + 𝑞𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃) 
−𝑟𝑐𝑜𝑠𝜙(𝑝 + 𝑟𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃 + 𝑞𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃) 

 

+𝑐𝑜𝑠𝜙(𝑐5𝑝𝑟 − 𝑐6(𝑝2 − 𝑟2)) − 𝑠𝑖𝑛𝜙(𝑐8𝑝
− 𝑐2𝑟)𝑞 

𝑓𝑙3(𝑥𝑙)

= 𝑞 (
𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑠𝑒𝑐𝜃(𝑝 + 𝑟𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃 + 𝑞𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃)

+𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑠𝑒𝑐𝜃 𝑡𝑎𝑛𝜃(𝑞𝑐𝑜𝑠𝜙 − 𝑟𝑠𝑖𝑛𝜙)
) 

+𝑟 (
−𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑠𝑒𝑐𝜃 (

𝑝 + 𝑟𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃
+𝑞𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃

)

+𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑠𝑒𝑐𝜃 𝑡𝑎𝑛𝜃(𝑞𝑐𝑜𝑠𝜙 − 𝑟𝑠𝑖𝑛𝜙)
) 

+(𝑐1𝑟 + 𝑐2𝑝)𝑞 + 𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑠𝑒𝑐𝜃(𝑐5𝑝𝑟 − 𝑐6(𝑝2 −

𝑟2))  
+𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃(𝑐8𝑝 − 𝑐2𝑟)𝑞 

(23)  

 است.ارائه شده 25معادله مطابق  Gl(xl)که عبارت 

(2

5) 

𝐺𝑙(𝑥𝑙)

= [

𝑐3 + 𝑐4 𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃 𝑐7 𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃 𝑐4 + 𝑐9 𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃
−𝑐4 𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑐7 𝑐𝑜𝑠𝜙 −𝑐9 𝑠𝑖𝑛𝜙

𝑐4 𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑠𝑒𝑐𝜃 𝑐7 𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑠𝑒𝑐𝜃 𝑐9 𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑠𝑒𝑐𝜃
] 

Yaمدل تقریبی  = [Ya1, Ya2, Ya3]  توان به را می 21برای معادله

 صورت زیر نوشت:

(26) 𝑌̈𝑎1 = −𝑘𝜙̇𝜙̇ − 𝑘𝜙(𝜙 − 𝜙𝑑) 

(27) 𝑌̈𝑎2 = −𝑘𝜃̇𝜃̇ − 𝑘𝜙(𝜃 − 𝜃𝑑) 

(28) 𝑌̈𝑎3 = −𝑘𝜓̇𝜓̇ − 𝑘𝜓(𝜓 − 𝜓𝑑) 

، 𝑘𝜙ساز بازخورد بوده و مشتق خطینرخ  kψ̇و  kϕ̇ ،kθ̇آن، که در 
𝑘𝜃  و𝑘𝜓 سازی معادلات مدل و نرخ تناسب هستند. با معادل

 𝜙𝑑و  𝜓𝑑 ،𝜃𝑑معادلات مدل تقریبی، دستورات کنترل بر حسب 

معادله های غلتشی، گام و انحراف مطابق شوند. ممنتوممحاسبه می

 شوند:محاسبه می 29

(29) 𝑢𝑙 = (𝐺𝑙(𝑥𝑙))−1(𝑌̈𝑎 − 𝐹𝑙(𝑥𝑙)) 

محاسبه  28تا  26با جایگزاری معادلات  Ÿaر معادله فوق، ترم د

uشود. دستورات کنترل می = [δe, δa, δr] تواند از دستورات می

 محاسبه شوند. 30، مطابق معادله 𝑢𝑙ممنتوم دلخواه 

(30) 𝑢 = 𝐺𝑟
−1[𝑢𝑙 − 𝐹𝑟] 

 شود:به صورت زیر تعریف می 𝐺𝑟جایی که 

(31) 𝐺𝑟 = [

𝑐3𝐿𝑎𝑢
0 𝑐4𝑁𝑎𝑢

0 𝑐7 𝑀𝑎𝑢
0

𝑐4𝐿𝑎𝑢
0 𝑐9𝑁𝑎𝑢

] 

𝑁𝑎𝑢که در آن، 
 ،𝑀𝑎𝑢

𝐿𝑎𝑢 و 
های چرخش یا اجزای بیان ممنتوم 

غلتش، گام و انحراف هستند که به ترتیب حاوی عبارات انحراف 

سطحی آیلرون، بالابرنده و سکان هستند و به شرح زیر تعریف 

 شوند:می

(32) 
𝐿𝑎𝑢

= 𝑞̂𝑆𝑏𝐶𝑙𝛿𝑎
, 𝑀𝑎𝑢

= 𝑞̂𝑆𝑐𝐶𝑙𝛿𝑒
, 𝑁𝑎𝑢

= 𝑞̂𝑆𝑏𝐶𝑙𝛿𝑟
 

𝐹𝑟 شود:نیز به صورت زیر تعریف می 

(33) 𝐹 = [

𝐿𝑎𝑥

(𝑀𝑎𝑥
+ 𝑀𝑡)

𝑁𝑎𝑥

] 

 

Naxکه در آن، 
 ،Max

Lax و 
های چرخش اجزای مکمل بیان ممنتوم 

ده برنیا غلتش، گام و انحراف بدون عبارات انحراف سطح ایلرون، بالا

 شوند:و سکان هستند و به شرح زیر تعریف می

(34) 
𝐿𝑎𝑥

= 𝑞̂𝑆𝑏[𝐶𝑙𝛽
(𝛼)𝛽 + 𝐶𝑙𝑃

(𝛼)𝑝̅

+ 𝐶𝑙𝑅
(𝛼)𝑟̅] 

(35) 
𝑀𝑎𝑥

= 𝑞̂𝑆𝑐[𝑚0 + 𝐶𝑚𝛼
(𝛼)𝛼

+ 𝐶𝑚𝛽
(𝛼)𝛽

+ 𝐶𝑚𝑄
(𝛼)𝑞̅] 

(36) 
𝑁𝑎𝑥

= 𝑞̂𝑆𝑏[𝐶𝑛𝛽
(𝛼)𝛽 + 𝐶𝑛𝑃

(𝛼)𝑝̅

+ 𝐶𝑛𝑅
(𝛼)𝑟̅] 

 

 فاز نزدیک شدن یا همترازي -7-2
( نشان داده 3فاز نزدیک شدن یا همترازی همانطور که در شکل )

ز ترای است که در آن پهپاد با باند هماست، معمولاً مرحله همترازشده

شود، اساساً فاز گاه همسو میهنگامی که پهپاد با باند فرودشود. می

 .شود تا زمانی که فرود در شیب آغاز شودپروازی همسطح می

 

 glideslopeطراحی کنترلر  -7-3
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، پهپاد باید یک خط سیر مرجع ثابت glideslopeدر مرحله فرود 

𝛾𝐺 رجع معمولسراشیبی را دنبال کند. زاویه م زاویه مطلوب  
glideslope   طول مسیردرglide  2,5ده و معمولاً در محدوده بو 

و زاویه  γ درجه است. خطای بین زاویه مسیر پرواز 3,5تا 

glideslope ،γG، به صورت Γ ( 37نشان داده شده و مطابق معادله )

 شود:محاسبه می

(37) 𝛤 = 𝛾 − 𝛾𝐺 

خطای . است( نشان داده شده3در شکل ) Γ خطای زاویه مسیر پرواز

که در شکل  بوده glide (GPE)با خطای مسیر  مسیر پرواز مطابق

 .است( نشان داده شده3)

 

 
 و محاسبه خطای گاما Glideslope ارتفاع -3شکل 

 

ارتفاع فعلی هواپیما  h ارتفاع مورد نظر و ∗h توان متوجه شد کهمی

عنوان فاصله  به  glideاست. انحراف مسیر  GPE = h∗ − h و

تعریف  𝛾𝐺  glideslopeمسیر مرجع عمودی موقعیت هواپیما از 

به عنوان مولفه سرعت عمود   𝑑̇، مسیر glideشود. نرخ انحراف می

شود. نرخ ز موقعیت هواپیما تعریف میا   𝑔𝑙𝑖𝑑𝑒𝑠𝑙𝑜𝑝𝑒بر خط مرجع 

یک  ثابت با γG ز خط مرجعا    𝑔𝑙𝑖𝑑𝑒𝑝𝑎𝑡ℎا ی  glideانحراف مسیر
𝛾) محدودیت =  شود.محاسبه می 38بق معادله مطا (0

 

(38) 𝑑̇ = 𝑉𝑇𝑠𝑖𝑛(𝛾 − 𝛾𝐺) 

 
عریف ت  glideslopeیک تابع انحراف به عنوان  دستوریزاویه گام 

( ارائه 39توان مطابق با معادله )را می دستوریزاویه گام . شودمی

. است glideslopeساز بازخورد نرخ کنترلر خطی kGکرد که در آن، 

( نشان داده 4در شکل ) Glideslope خلبان خودکار یار بلوکنمود

 .شده است

(39) 𝜃𝑐 = −𝑘𝐺(𝛾 − 𝛾𝐺) 

 
( است 39مطابق با معادله ) glideslopeتقاضای کنترلر  cθ جایی که

یک  csθ برای بدست آوردن شود.( جایگزین می27و در معادله )

در واقع به  csθ ستوریشود. این مقدار دمحدودکننده نرخ اضافه می

 شود.ساز بازخورد داده میکنترلر خطی

 

 
 glideslopeدیاگرام بلوکی خلبان خودکار  -4شکل 

 

 flareطراحی کنترلر  -7-4
flare از نقطه شروع h(0)  ارتفاعیاflare  hf در هنگام . شودشروع می

flareارتفاع . کند، پهپاد از مسیر نمایی پیروی میflare وان ترا می

 نزول محاسبه کرد.از روی نرخ 

(40) 
ℎ(𝑡) = ℎ(0)𝑒𝑥𝑝−𝑡/𝜏 − 1

= ℎ𝑓𝑒𝑥𝑝−𝑡/𝜏

− 1 

تواند به صورت می ℎ𝑑ثابت زمان بوده و ارتفاع دستوری  𝜏جایی که 

 ر ارائه شود:زی

(41) ℎ𝑑 = ℎ𝑓𝑒𝑥𝑝−𝑡/𝜏 − 1 

 :آیدبدست می 42 ، معادلهt با توجه بهو  41گیری از معادله با مشتق

(42) ℎ̇𝑑 = −ℎ𝑓

𝑒𝑥𝑝−
𝑡

𝜏

𝜏
= −

ℎ𝑑 + 1

𝜏
 

یه با سرعت توان از مشخصات مسیر وسیله نقلنزول را مینرخ 

 به صورت زیر محاسبه کرد. glideslopeمشخص و زاویه 

(43) ℎ̇ = 𝑉𝑇𝑠𝑖𝑛𝛾 

 محاسبه کرد 43و  42سازی معادله توان با معادلرا می flareارتفاع 

 .آیداسب و ثابت زمانی به دست میبر اساس شرایط پرواز من  ℎ𝑑و

از معادلات  ℎ̇ نزول، نرخ (NED در چارچوب مختصات) Z و h ارتفاع

 .شودگیری میدینامیکی سیستم به صورت زیر اندازه

(44) ℎ = −𝑍, ℎ̇ = −𝑍̇, 𝑍̇ = −𝑉𝑠𝑖𝑛𝛾 

محاسبه  45 مورد نظر را مطابق معادلهفرمان زاویه گام  flare رکنترل

 .است که تابعی از ارتفاع و نرخ نزول کندمی

(45) 

𝜃
𝑐

= −𝑘𝑓(ℎ − ℎ𝑑) − 𝑘𝑓̇(ℎ̇ − ℎ̇𝑑)

− 𝑘𝑓𝑖 ∫(ℎ − ℎ𝑑

+ 𝑘𝑏(𝜃𝑐

− 𝜃𝑐𝑠))𝑑𝑡 

 ( نشان داده شده است5در شکل ) flareنمودار بلوک خلبان خودکار 

تقاضای  cθ هستند و flare ردستاوردهای کنترل 𝑘𝑓̇ و 𝑘𝑓 ن، که در آ
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ین ( جایگز27( است و در معادله )45مطابق با معادله ) flare رکنترل

. شودکننده نرخ اضافه مییک محدود csθ برای بدست آوردن. شودمی

بازخورد داده می سازدر واقع به کنترلر خطی csθ این مقدار دستوری

با افزایش  flare ردیاب در نمودار بلوکی windupیک حلقه ضد  .شود

باعث کاهش نرخ ، windupطرح ضد . استاضافه شده 𝑘𝑏بازخورد 

گیری از با بهره flare . کنترلرشودافزایش خروجی یکپارچه می

است که بتوان به طور همزمان به ارتفاع ای طراحی شدهتنظیم به گونه

 دست یاید.نزول مطلوب و نرخ 

 

 
 windupبا ضد  flareدیاگرام بلوکی خلبان خودکار  -5شکل 

 

 thrustکنترلر  -7-5
یک . شودکنترل می thrustتوسط فرمان کنترل  پهپادسرعت کل 

نمایش داده  46 سرعت به صورت معادله برایتابع خطای مرتبه اول 

 .شودمی

(46) 𝑉̇𝑇 = −𝐾𝑉𝑇
(𝑉𝑇 − 𝑉𝑡𝑑) 

𝐾𝑉𝑇 که در آن
سرعت کل مطلوب  𝑉𝑡𝑑 بهره تابع خطای مرتبه اول و 

 از معادله w و  u،v توان با جایگزین کردن. عبارت زیر را میاست

 به دست آورد. 14در معادله  13

(47) 𝑉̇𝑇 = 𝑢̇𝑐𝑜𝑠𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽 + 𝑣̇𝑠𝑖𝑛𝛽
+ 𝑤̇𝑠𝑖𝑛𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽 

با دینامیک سرعت کل  46 سازی معادلهلبا معاد Thrust دستور

از معادله دینامیک پرواز . شودمحاسبه می 47 شده در معادله ارائه

 ی ازتابعفقط  𝑢̇ توان دریافت کهمی 18و  3تا  1 تمعادلاجایی جابه

thrust بنابراین ؛است 𝑢̇ دست آورده توان به صورت زیر برا می: 

(48) 
𝑢̇

= −
𝐾𝑉𝑇

(𝑉𝑇 − 𝑉𝑡𝑑) + 𝑣̇𝑠𝑖𝑛𝛽 + 𝑤̇𝑠𝑖𝑛𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽

𝑐𝑜𝑠𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽
 

 thrustتوان برای به دست آوردن فرمان را می 48این، معادله برعلاوه

 :به شرح زیر استکه  ساده کرد 18و  1 با استفاده از معادله

(49

) 

𝑋𝑡

= −
𝐾𝑉𝑇

(𝑉𝑇 − 𝑉𝑡𝑑) + 𝑣̇𝑠𝑖𝑛𝛽 + 𝑤̇𝑠𝑖𝑛𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽

𝑐𝑜𝑠𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽
− 𝑟𝑣 + 𝑞𝑤 + 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜃 − 𝑋𝑎 

به  thrust فرمان رایب 18سازی بیشتر با استفاده از معادله ساده

 :شودشرح زیر منجر می

(50

) 

𝜎𝑡

= −
𝑚(𝐾𝑉𝑇

(𝑉𝑇 − 𝑉𝑡𝑑) + 𝑣̇𝑠𝑖𝑛𝛽 + 𝑤̇𝑠𝑖𝑛𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽)

𝑇𝑚𝑎𝑥𝑐𝑜𝑠𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽

−
𝑚(𝑟𝑣 + 𝑞𝑤 + 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜃 − 𝑋𝑎)

𝑇𝑚𝑎𝑥
 

 ،thrust ،σtکنترل  بیشتر به معادله زیر برای فرمان تنظیم مجدد
 انجامد.می

(51) 

𝜎𝑡

= −
𝑚(𝐾𝑉𝑇

(𝑉𝑇 − 𝑉𝑡𝑑)

𝑇𝑚𝑎𝑥𝑐𝑜𝑠𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽

−
𝑚(𝑣̇𝑠𝑖𝑛𝛽)

𝑇𝑚𝑎𝑥𝑐𝑜𝑠𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽
−

𝑚𝑤̇𝑠𝑖𝑛𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽

𝑇𝑚𝑎𝑥𝑐𝑜𝑠𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽

−
𝑚(𝑟𝑣 + 𝑞𝑤 + 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜃 − 𝑋𝑎)

𝑇𝑚𝑎𝑥
 

(، عبارت زیر که در 3از معادله )𝑤̇  ( و2از معادله ) 𝑣̇ با جایگزینی

به  ،thrust ،σtاست برای فرمان کنترل ( نشان داده شده52معادله )

 .آیددست می

(52

) 

𝜎𝑡

= −
𝑚(𝐾𝑉𝑇

(𝑉𝑇 − 𝑉𝑡𝑑)

𝑇𝑚𝑎𝑥𝑐𝑜𝑠𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽

+
𝑚(𝑟𝑢 − 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜃 − 𝑌𝑎)𝑠𝑖𝑛𝛽

𝑇𝑚𝑎𝑥𝑐𝑜𝑠𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽

−
𝑚(𝑞𝑢 + 𝑔𝑐𝑜𝑠𝜙 𝑐𝑜𝑠𝜃 − 𝑍𝑎)𝑠𝑖𝑛𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽

𝑇𝑚𝑎𝑥𝑐𝑜𝑠𝛼 𝑐𝑜𝑠𝛽

−
𝑚(𝑟𝑣 − 𝑞𝑤 − 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜃 − 𝑋𝑎)

𝑇𝑚𝑎𝑥
 

برای کنترل سرعت  ارائه شده 52 در معادله thrustفرمان کنترل 

توان توجه همچنین می .𝑉𝑡𝑑 پهپاد به سرعت کل مطلوب 𝑉𝑇 کل

 = slideslip  βدرجه و زاویه  α = 90 داشت که مقادیر زاویه حمله

 thrustکنترل  انبرای جلوگیری از شرایط تکینگی در فرم درجه90

 .قابل اجتناب هستند

 

 طراحی سیستم فرود خودکار -8
 خواهد داده توسعه پهپاد خودکار فرود سیستم ،بخش این در

 هداشت را مدلسازی مورد هواپیمای دینامیک ما که هنگامی .شد

 پرواز لکنتر برای را رویکرد کدام که کنیم مشخص باید باشیم،

 .گرفت خواهیم نظر در
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 فرود مرحله در پهپاد -8-1

 اساس بر یکی: گرفت خواهیم نظر در را مختلف تکنیک دو ام

 تپیشرف اساس بر دیگری و مرسوم کنترل تئوری های معماری

 1عمومی پرنده بال پهپاد دینامیکی مدل.جدیدتر های
 خواهیم استفاده زیر طولی دینامیک مدل از ما کار این برای

 شرایط در عمومی پرنده بال پهپاد یک به مربوط که کرد

 .است 10m ho=و =m/s 15 U oاسمی

 
 PIDروش  -8-2

 یک بود، خواهد PID کنندهکنترل اساس بر ما پیکربندی

 هایهمس از استفاده شامل که کنترل حلقه بازخورد مکانیسم

 و لوبمط عملکرد به دستیابی برای مشتق و انتگرال متناسب،

. اول هایدهه در آن هنظری که است طراحی الزامات برآوردن

 پیدا کرد. توسعه بیستم قرن

 موجود ر جفت شده با مسیر سر خوردنکنترل سیستم ما     

 کنترل سیستم یک از او. کرد خواهیم دنبال را McLean در

 کنترل برای 2گام نرخ SAS داخلی حلقه یک و گامی نگرش

 ممکن تغییرات این. کندمی استفاده حمله زاویه در تغییرات

 مسیر به هواپیما هدایت برای بالاران از استفاده هنگام ،است

 .شود ایجاد نظر مورد سرخوردن

 

 

                                                       
1 Generic flying wing UAV 
2 pitch rate 

 فرود مرحله براي لین مک کنترل حلقه  -5شکل

 [21]هواپیما

 
 نشان 6 شکل در که کنترلی سیستم از هدف ما، مورد برای     

 کی با پیوسته شیب با را پهپاد که است این است، شده داده

 سیرم برای مسیر، هندسی نمایش. بیاورد پایین مشخص هزاوی

 :است مشاهده قابل 8 و 7 ،6 تصاویر در ،2,5◦ خوردن سر

 

 
 .خوردن سر مسیر هندسه -6شکل

 
 خوردن سر مسیر زیر در هندسه پرنده -7 شکل
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 شیب. محدوده تعریف -8 شکل

 

 لغزش مسیر زاویه ما کنترلی، معماری اولین برای اگرچه     

 حفظ استشده مشخص McLean در که همانطور رادرجه  2,5

 اول. کرد خواهیم معرفی مدل در را تغییر چند ما کرد، خواهیم

I یک به سیستم وابستگی عدم منظور به همه، از LS فرود، برای 

 اصطلاح دهد، کاهش را پهپاد کاربردی امکانات است ممکن که

 می سرکوب را McLean در موجود سرخوردن مسیر گیرنده

 شینسرن بدون هواپیمای موقعیت قبل از ما که آنجایی از. کنیم

 دنبال خواهیممی که را خوردن سر مسیر زاویه و لحظه هر در

 نقطه ات هواپیما فاصله توانمی عنصر سه این با دانیم،می کند،

 ترلکن و هدایت یک انجام امکان بنابراین ؛کرد محاسبه را فرود

 متوجه پس، .ILS به نیاز بدون فرود رحلهم در دقیق خودکار

 زمان به باند، آستانه تا هواپیما فاصله ،R متغیر که شویممی

 با را بهره یک مشکل، این حل برای بنابراین، ؛دارد بستگی

 ترتیب، این به .کنیممی اضافه R مقدار R/57,3 مقدار ضرب

 با ما زیرا کشد،می طولدر چه زمانی  R مقدار که نیست مهم

 در را متر 1 ثابت مقدار کنیم،می جبرانآن را بعدی عبارت

 توجه با R واقعیت، در حال، این با. کنیممی سازی شبیه مدل

 این به. کندمی تغییر فرود نقطه و هواپیما بین واقعی فاصله به

 مقدار نیستیم مجبور ما اما شود،می منعکس مدل در ترتیب

 .کنیم همحاسب زمانی دوره هر برای را آن

 شدهجفت کنندهکنترل در که را 2T و 1T هایعبارت نهایت، در

 وردم این در زیرا کنیم،می سرکوب شوند،می ظاهر لغزش مسیر

 هاییویژگ بهبود در توجهیقابل تأثیر آنها ،هشد گرفته نظر در

 دهیم امانج باید که طراحی فرآیند  .ارندند پاسخگویی سیگنال

 بیتتث منظور به افزایش برای اشناختهن مقادیر یافتن شامل

 را رلکنت سیستم رفتار نحوه این، بر علاوه .بود خواهد سیستم

 هواپیمای برای: کرد خواهیم مطالعه مختلف سناریو دو در

 کندمی پرواز صاف آسمان جوی شرایط در که سرنشین بدون

 بادخیز جوی شرایط در که سرنشین بدون هواپیمای برای و

 .ندکمی پرواز

 

 صاف آسمان پروازي پیکربندي -8-3

 :سازیممی سیمولینک در را خود دیاگرام بلوک ما همه، از اول

 
 شرایط در سنتی فرود از سیمولینک بلوکی نمودار -9 شکل

 . صاف آسمان پرواز

 

 بدست را K_ Cو  K_ Q , K_ Theta , K_ A مقادیر اکنون

 را نمودار در ختلفم هایحلقه کار، این انجام برای. آوریممی

 نقاط عنوانبه آمدهدستبه مقادیر حال، این با. کنیممی حل

 رارق استفاده مورد پاسخ تثبیت چگونگی از آگاهی برای شروع

 فزایشیا مقادیر به تا کنیم تکرار باید موارد برخی در: گیرندمی

 .کنندمی تعریف را ما نظر مورد پاسخ بهترین که برسیم

 در داخلی حلقه حل با K_Q مقدار آوردن تبدس به شروع ما

 .کنیممی نمودار

 
  Q حالت حلقه -10شکل

 

 استفاده Matlab در sisotool تابع از کار، این انجام برای    

 :کرد خواهیم
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 احدو مرحله یک به را سیستم پاسخ توانیم می تابع این با    

 sisotool اب باید که پاسخی که باشیم داشته نظر در باید. ببینیم

 سیگنال زیرا بود، نخواهد ما نمودار مانند ،شود داده نشان

 . بود خواهد متفاوت ورودی

 :آوریممی دست به را زیر پاسخ - = K_Q 1 برای

 

 
 صاف آسمان پرواز نرخ گام، پاسخ -11شکل

 

 :گام زاویه حالت به مربوط دوم، حلقه مورد در

 
  گام زاویه حالت حلقه -12 شکل

 

 تعریف را K_ A و K_ Theta مقادیر باید ما مورد، این در     

 برای Routh-Hurwitz پایداری معیارهای از ما بنابراین، ؛کنیم

 یک کار، این انجام برای. کرد خواهیم استفاده مشکل این حل

 و ها قطب مهمترین با 4 مرتبه شده ساده و معادل انتقال تابع

 این به: کنیممی پیدا گام ویهزا بسته حلقه انتقال تابع صفرهای

 زهورویت-روث ماتریس اصلی مینورهای نشانه مطالعه ترتیب،

 K_ Theta به اولیه مقدار یک ما  .بود خواهد تر آسان ما برای

 برای. کنیم پیدا را K_ A عددی مقدار تا دهیممی اختصاص

K_ Theta=1 ، است ممکن حل راه یک K A = -3 این با و 

 :ریمآو می بدست زیر صورت به را گام زاویه پاسخ یک پارامترها

 

 
  صاف آسمان پرواز شیب، زاویه پاسخ -13 شکل

 

 کنترل به نسبت K_ C شود، حل باید که ثابتی آخرین     

 همه قبلاً ما که آنجایی از .بود خواهد لغزش مسیر کننده

 مقدار طراحی استراتژی ایم،کرده تعریف را دیگر مجهولات

 یویژگ به رسیدن تا عدد چندین با تلاش اساس بر K _C برای

 .است مطلوب پاسخ های

 
 دست به منظور به نمودار در محدوده وضعیت -14شکل 

 مورد لغزش شیب بین فاصله براي خروجی سیگنال آوردن

 واقعی لغزش شیب و نظر
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 یبرا را زیر خروجی سیگنال کنیم، معرفی را  = K_ C 4اگر     

 ستبد واقعی لغزش شیب و نظر مورد لغزش شیب بین فاصله

 :آوریممی

 

 
 آسمان پرواز خوردن، سر مسیر پاسخ تا فاصله -15شکل

 درجه 5/2،صاف

 

 هشد خلاصه زیر جدول در کنترلر برای شده طراحی مقادیر     

 :است

 

 پیکربندي براي کننده کنترل دستاوردهاي -1 جدول

 .خودکار فرود سیستم معمولی
gain element 
-1 K_Q 
1 K_Theta 
-3 K_A 
4 K_C 

 

 تا دهیم تغییر ◦15 و 12 ،7 به را لغزش زاویه اگر حال     

 غییرت چگونه طراحی شرایط اصلاح هنگام پهپاد رفتار ببینیم

 :کندمی

 
 آسمان پرواز خوردن، سر مسیر پاسخ تا فاصله -16شکل

 درجه 7 صاف،

 
 آسمان پرواز دن،خور سر مسیر پاسخ تا فاصله -17شکل

 ◦12 صاف،
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 آسمان پرواز خوردن، سر مسیر پاسخ تا فاصله  -18شکل

 ◦15 صاف،

 

 بنديجمع -9
فرود  ستمی، سپژوهش نیبا توجه به موارد ذکر شده در ا

 یهاقسمت نیترو حساس نیاز مهمتر یکی شهیخودکار هم

خود  تیپس از اتمام مأمور دی. پهپاد بااستپهپاد  کیپرواز 

 یعدب یهاتیمأمور یواند به سلامت به مبدأ برگشته و برابت

فرود  هک شودیفصل مشاهده م نیآماده شود. با توجه به ا

روش، فرود  نی. اولاستروش قابل انجام  نیخودکار به چند

از  یکیروش  نی. ااست PIDکنترلر  لهیخودکار به وس

 یرو شتریب یول است،فرود خودکار  یهاروش نیپرکاربردتر

در  و استآن ناشناخته  کینامیکه دکاربرد دارد  ییهاستمیس

غالباً  ،استشناخته شده  کینامید یکه دارا ییهوا هینقل لیوسا

در این مقاله، روشى جهت . استبرخوردار  یاز دقت کمتر

ساختار دلخواه  در قالب H∞کننده جدید طراحى یک کنترل

 ن سرنشینبدو یهاجهت فاز فرود پرنده PIDکنترل کننده 

است که شده یطراح یاگونه کنترل کننده به نی. ادیگرد ارائه

و  دهیپرنده به حداقل رس یرو یخارج اغتشاشات ریتأث

مدل به  یهاینینامع پایدارى سیستم با ظهور نیهمچن

 از تأخیر یروش، اثر ناش نیدر ا نیهمچن ؛افتدیمخاطره ن

ه و شد در سیستم حلقه بسته لحاظ یخارج یناوبر ستمیس

 رلکنت یطراح تاًیاست. نها دهیگرد ضمانت پایدارى سیستم

 یقعوا نیبدون سرنش پرنده مدل یک یبرا یشنهادیکننده پ

 بادموانع،  عملکرد آن در حضور سازىهیشده و شب محاسبه

 است. دهیارائه گرد یو طول یجانب
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