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مد لغزشي مرتبه دوم  طراحي اتوپايلوت شتاب با استفاده از روش

 تطبيقي پسگام برای کانال فراز جسم پرنده 

 

3وحيد بهنام گل            2احمدرضا ولي             1ارشيا بادی
 

 ایران -، واحد دماوند، دانشگاه آزاد اسلامی ، دماوندگروه کنترل -دانشجوی دکتری -1
.ac.irvandiaudama@arshiabadi 

 ایران –تهران  -دانشگاه صنعتی مالک اشتر  -مهندسی برق و کامپیوتردانشکده  -دانشیار -2
vali@mut.ac.ir 

 ایران -تهران -دانشگاه صنعتی مالک اشتر  -و کامپیوتردانشکده مهندسی برق  -دکتری -3
ac.ir.mut@vahi_behnamgol 

 

 

شده است. اتوپايلوت  د با استفاده از روش مد لغزشي مرتبه دوم تطبيقي پسگام طراحيدر اين مقاله يک اتوپايلوت جدي : چکيده

ها عملکرد مناسبي دارد، همچنين تضمين همگرايي زمان محدود، کاهش اثر نوسانات  ها و عدم قطعيت شده در برابر نامعيني طراحي

های اين  های ديگر اين روش کنترلي است. يکي از ويژگي يناخواسته، افزايش دقت کنترل و عدم نياز به مشتق متغير لغزش از ويژگ

سازی است. اتوپايلوت  ها قابل پياده ها و عدم قطعيت های تطبيقي آن بوده که بدون داشتن اطلاعات از نامعيني روش، بهره

ها نشان  سازی يهشده است. نتايج شب شده شامل دو بخش داخلي و خارجي بوده که برای هر بخش با روشي يکسان طراحي طراحي

شده با روش مد لغزشي مرتبه دوم تطبيقي پسگام نسبت به روش پسگام استاندارد، مد  دهد سيگنال مرجع در اتوپايلوت طراحي مي

       شود. تر رديابي مي تر و مقاوم لغزشي مرتبه اول و مد لغزشي مرتبه اول تطبيقي پسگام سريع

 

 ز، تئوری مد لغزشي مرتبه دوم، پسگام، تطبيقياتوپايلوت، کانال فرا: کليدی های واژه

 

 

 

 10/02/1396:   مقاله ارسالتاريخ 

 01/02/1397تاريخ پذيرش مشروط مقاله: 

 01/11/1397: تاريخ پذيرش مقاله

 احمدرضا ولیدکتر  ی مسئول:نام نويسنده

 دانشگاه صنعتی مالک اشتر –تهران  ی مسئول:نشاني نويسنده
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 هاانهفهرست علائم و نش

 هامجموعه

mC... فراز کانال پایداری آئرودینامیکی ضرایب  

t زمان اندیس  

 k بهره تطبیقی

 پارامترها

eX محور طولی در مختصات زمینی
  

eY  محور عرضی در مختصات زمینی   

eZ  محور کانال گردش در مختصات زمینی
  

bX محور طولی در مختصات بدنی
  

bY محور عرضی در مختصات بدنی  

i bZهزینه روشن و خاموش شدن واحد   

 زاویه اویلر محور فراز  

 زاویه اویلر محور چرخش  

 زاویه اویلر محور گردش   

های سرعت وارد بر موشک در محور چرخش  مؤلفه

 .دستگاه بدنی
u 

دستگاه  فرازهای سرعت وارد بر موشک در محور  مؤلفه

 .بدنی
v 

 گردشرعت وارد بر موشک در محور های س مؤلفه

 .دستگاه بدنی
w 

  q سرعت زاویه ای در محور فراز

 جهت طولی در پرنده جسم بر واردشده  نیرو بردار

 بدنی مختصات
xbF

  

 جهت عمودی در پرنده جسم بر واردشده  نیرو بردار

 بدنی مختصات
zbF

 

 m پرنده وزن جسم

 s مساحت مرجع

 چگالی هوا از سطح دریا
0

 مقدار دما از سطح دریا 
0T

l قطر 
 

L نرخ لیپس
 

R نرخ گرمایی ویژه
 

xC نیروی ضزیب درگ
 

p فراز کانال در بالک زاویه  
 g شتاب گرانش

inner_ داخلی ضریب بهره اتوپایلوت autopilot  
outer_ ضریب بهره اتوپایلوت خارجی autopilot  

z بسامد زاویه ای  
 A دامنه ورودی

 

 

 متغیرها

t   در زمان نیروی پیشرانش xT t  

t در زمان   ممان اینرسی حول محور ارتفاع yyI t   

Q در سرعت خطی و ارتفاع  دینامیک فشار   

سرعت جسم پرنده به صورت تابعی از سرعت های 

 خطی
mV   

) چگالی هوا از سطح دریا تابعی از ارتفاع )h  

 سرعت صوت در ارتفاع sV h  

 M عدد ماخ

za  شتاب در کانل فراز   

zba در کانال فراز کنترل شده شتاب
  

d  ورودی کنترلی مجازی  

t xدر زمان  متغیر حالت
  

S متغیر لغزش
 

b نا معینی
  

  t  gتابع نامعینی در زمان 

 مقدمه -1

بسیار حیاتی  سریع پاسخ با کنترل سیستم در زمینه طراحی اتوپایلوت،

برخی از روشهای سنتی طراحی اتوپایلوت به اندازه کافی سریع  است.

 موردتوجه ازپیش بیش اتوپایلوت طراحی دلیل همین به. ]1[نیستند 

 های حوزه از پرنده جسم برای  اتوپایلوت طراحی. گرفته است قرار

 تنوع و غیرخطی دینامیک آن علت که است کنترل علم جذاب

استفاده از روش های پیشرفته و ایجاد  .]2[آید می شمار به پارامترها

هم زمانی بین قطعات الکترونیک در اجرای فرامین اتوپایلوت نیز از 

  ]3[مباحث مهم در این حوزه است.

 لوتاتوپای طراحی های روش اخیر تدریج به و گذشته سالیان در

 از گیری بهره با اند توانسته محققان و است داشته هایی پیشرفت

. سازند برطرف را قبلی های روش معایب برخی کنترلی نوین های روش

 در دینامیکی مدل سازی خطی اتوپایلوت طراحی های روش ازجمله

( 1بهره بندی جدول) تکنیک این به که بود؛ ثابت تعادل نقاط اطراف

 طراحی برای گسترده طور به بهره بندی جدول. ]4[شود می گفته

 مختلف شرایط برای پیچیده معادلات سازی خطی با موشک اتوپایلوت

 برای خطی طراحی تکنیک بردن بکار نوعی به که است شده استفاده

 را غیرخطی کنترل ]8[ و ]7[ مرجع در ،]6[ و ]5[است ثابت های مدل

 طراحی گیرد، می قرار دهمورداستفا فراز کانال کنترل منظور به که

 بسیار طراحی برای غیرخطی تطبیقی کنترل دلیل همین اندبه کرده

 برای دینامیکی معادلات ]10[و ]9[ مرجع در. شود می واقع مؤثر

 روش این اما است؛ قرارگرفته مورداستفاده ساز خطی فیدبک

 در بر را عملکرد کاهش یابد، افزایش سیستم های غیرخطی که هنگامی

 روش دومین. است ساز خطی فیدبک خطای از ناشی که داشت هدخوا
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 تابع یک انتخاب با که است بازگشتی روش یک روش این. است پسگام

 مد کنترل آخر در .دهد می صورت را کننده کنترل طراحی لیپانوف

 و پایداری تضمین برای که است شده گرفته نظر در طراحی در لغزشی

 مناسب بسیار محدود مرزهای با عیتقط عدم باوجود زمانی عملکرد

 نوسانات مشکل ازجمله معایبی دارای نیز روش این ، اما ]13[است

 شامل را سیستم نشده مدل بالای فرکانس های دینامیک و 2ناخواسته

 لغزشی مد کنترل ترکیب مشکل این حل برای ها روش از یکی. شود می

 نوسانات اثر ئلهمس روش این در که اگرچه. ]9[است تطبیقی بهره با

 مد کنترل طراحی نیز مقاله این از هدف. شود نمی برطرف ناخواسته

 فراپیچش الگوریتم از استفاده با پسگام تطبیقی دوم مرتبه لغزشی

روشی بر مبنای کنترل پیش بین ارائه گردیده  ]11[در مرجع . است

 های کننده است که عملکرد بهینه ای را از خود به جا می گذارد. کنترل

 به تواند می فراپیچش، الگوریتم ازجمله تطبیقی، دوم مرتبه لغزشی مد

 محدود زمان در لغزش متغیر رساندن حداقل به مشکل قدرتمند شکلی

 به کند حل را شونده جمع و شونده ضرب های محدودکننده حضور در

 به ما مقاله این در. ]13[باشد مشخص آشفتگی محدوده که شرطی

 حل به قادر که هستیم فراپیچش الگوریتم برای قیتطبی بهره دنبال

 نوسانات تضعیف) کنترل تابع مستمر تولید وسیله به مشکل این

 از استفاده که داشت توجه نکته این به بایستی. است( ناخواسته

 کاهش نیز را ناخواسته نوسانات اثر بالا مرتبه لغزشی مد های روش

 .]12[دهد می

 با پرنده جسم سازی مدل به نسبت مقاله این دوم بخش در ادامه در

 به نسبت دوم بخش در سپس پرداخت، خواهیم 3کانارد کنترلی بالک

 عقب به گام روش از استفاده با و پردازیم می شتاب اتوپایلوت طراحی

 با تطبیقی پسگام دوم مرتبه لغزشی مد روش ادامه در و لغزشی مد

 سیستم برای را مناسب کننده کنترل فراپیچش، الگوریتم از استفاده

 بررسی را آمده دست به نتایج چهارم بخش در سپس کنیم، می طراحی

 گردیده تشریح آمده دست به نتایج پنجم بخش در درنهایت و کرده

  .است

 سازی رياضي مدل -2

 :است زیر صورت به پرنده جسم برای شده گرفته نظر در های فرض

 وابسته 6اویلر زوایای نینهمچ و 5گردش ، 4چرخش کانال زاویه مقدار

). اند شده گرفته نظر در صفر مقاله این در ها آن به 0, 0)P r جسم ، 

 جسم برای همچنین .دارد شکل 7صلیبی و متقارن محور یک پرنده

 گرفته نظر در چرخش بدون و صاف صورت به زمین برد، کوتاه پرنده

. ستا کانارد های بالک با 8آئرودینامیکی کنترلی و دارای سطوح شود می

موضوع بسیار جالبی که در پیکربندی کانارد مطرح است سادگی ذاتی 

است، بعلاوه تغییر در مکان مرکز ثقل در اثر تغییر طراحی ممکن  آن

سادگی قابل تطبیق با مکان جدید بال باشد، همچنین به  است که به

ی کلی و وزن موشک نیز 10، پسا9دلیل کوچکی ابعاد سطوح تولید برآ

 کم است.

 صورت به زمینی مختصات در امترهاپار , ,e e eX Y Zاین در. بود خواهد 

e گرد، راست مختصات سیستم eX Z و دارند قرار افقی صفحه در 

. دارد قرار جاذبه مسیر در عمودی شکل به و پایین سمت به eZ محور

 پارامترهای با که است بدنه محوری سیستم مختصات، سیستم دومین

 , ,b b bX Y Z پرنده جسم با که است ارتباط در پرنده جسم بدنه با 

. گویند می بدنی مختصات سیستم این به. کند می حرکت

 است پرنده جسم مرکز محور با زمان هم مثبت صورت بهbXمحور

 راست سمت در bY محور. است جلو روبه مسیر یا و( طولی محور)

. است شده طراحی 11فراز محور برای و است افقی صفحه در bX محور

 سمت به مثبت شکل به و است گردش کانال محور نیز bZ محور

اویلر زوایای. است پایین ,   ,       استفاده متداول صورت به که 

 محورهای با ارتباط در پرنده جسم وضعیت تعریف برای شوند می

 .]14،15[هستند زمینی

 
 

 
 )الف(

 
 )ب(

 پرنده جسم مختصات محور )الف(جهت(: 1) شکل

 )ب(پيکر بندی کانارد، نيرو های وارده بر موشک

 
 

 است ذیل صورت به فرضیات هب توجه با پرنده جسم دینامیکی معادلات

 فراز کانال در پرنده جسم اجزا خطی سرعت معادلات ،]17[ و ]16[

 :بود خواهد( 2 و 1) معادلات صورت به

(1) 
 
xbF

u qw
m t

   

 

(2) 
 
zbF

w qu
m t

  

 جهت سه در پرنده جسم بر واردشده نیروهای بردار( 4) ،(3) معادله در

 :کنید می مشاهده سازی مدل فرضیات به توجه با را بدنی مختصات در
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(3) ( ) ( , ) ( ) sinxb x m xF T t sQ h V C m t g    
 

(4) 
 

 

,
pzb m pF sQ h V C a C

m t gcos cos

  

 

    
   

 واهدخ( 5) رابطه صورت به فراز کانال در نیز دورانی معادله همچنین

 .بود

(5)  
 

,

2p

mqm
m m p

yy m

C qlsQ h V l
q C a C

I t V
  

 
   

 
 

 :داشت ( خواهیم6به شکل ) را است پرنده جسم حمله زاویه همچنین

(6) 
 
1

zb xb
m

q F cos F sin
m t V

       

 به توجه با فراز کانال در نیز آن ارتفاع و پرنده جسم اویلر زاویه

 :دبو خواهد( 8) و( 7) رابطه صورت به مفروضات

(7) q   
 

 

(8)  mh V sin     
 طول مشخصه 2m  ،l در آئرودینامیکی مرجع سطح S بالا معادلات در

گرانشی شتاب gاست،  متر برحسب پرنده جسم
2

m
s

  ، xT t تابع 

 نیرویxCپرنده جسم جرم mنیوتن،  در bX محور در12 پیشرانش

 ,، درگ ضریب ,
pmq m mC C C  کانال پایداری آئرودینامیکی ضرایب 

 نیز t .هستند رادیان سببرح فراز کانال در بالک زاویهp. هستند فراز

 ]28[.است پرواز زمان

 از تابعی ترتیب به که آن فشار دینامیک و پرنده جسم سرعت مقدار

 شکل به که است پرنده جسم زوایای و ارتفاع و خطی سرعت معادلات

 .است( 10) و( 9) معادله

(9) 2 2 2
mV u v w    

 

(10)     2, 0.5m mQ h V h V  
3 در دریا سطح از هوا چگالی 0ادلات بالا در مع

kg

m
سرعت  mVو  

 گیری شده جسم پرنده است. اندازه

 تعریف( 11) رابطه صورت به فراز کانال در شتاب شده کنترل خروجی

 .]26[گردد می

(11) 
 
zb

zb

F
a

m t


 
 از تابعی که صوت سرعت و هوا چگالی های دینامیک ریاضی مدل

 .است شده تعیین زیر صورت به هست (h) ارتفاع

(12)  
1

0
0

1

g

LRL
h h

T
 


 

   
   

 

(13)   0(sV h R T Lh   

 

(14) 
 
m

s

V
M

V h


 
 از شده گرفته نظر در اولیه دمای0T  لیپس، مقدار L بالا معادلات در

همچنین . است دریا سطح sV h ارتفاع در صوت سرعت h و است R 

 نیز .باشد می 13ماخ عدد M همچنین. است ویژه گرمایی نرخ

 .]28[است گاز ثابت مشخصه

 محیطی شرایط و پرنده جسم برای شده گرفته نظر در عددی مقادیر

 .]14،28[است موجود( 1) جدول در پرتاب

 

 ی عددی مربوط به شرايط اوليه جسم پرندهپارامترها (:1جدول )
 واحد مقدار تعریف پارامترها

l متر 0.071 قطر 

S مترمربع 0.0039 مساحت مرجع 

0 
چگالی هوا از سطح 

 دریا

کیلوگرم بر  1.2255

 مترمکعب

0T
 

مقدار دما از سطح 

 ادری

 کلوین 288.15

L کیلوگرم بر متر 0.0065 نرخ لیپس 

R 1.4 نرخ گرمایی ویژه - 

 ژول بر کیلوگرم  287.05 مشخصه ثابت گاز

 بر کلوین

m کیلوگرم 10 وزن جسم پرنده 

 

 طراحي اتوپايلوت شتاب -3

 به نسبت مقاله این در شتاب اساس بر اتوپایلوت طراحی منظور به

 شامل بخش دو این. پردازیم می اتوپایلوت کنترلی بخش دو طراحی

 ساختار( 2) شکل در. ]28[است داخلی اتوپایلوت و خارجی اتوپایلوت

 مشاهده را مقاله این برای گرفته نظر در شتاب اتوپایلوت بلوک

 :کنید می

 
 پرنده جسم شتاب اتوپايلوت دياگرام بلوک(: 2) شکل

 

 فراز دستوری زاویه نرخ مقادیر تولید شتاب خارجی اتوپایلوت از هدف

( )dq دستوری  شتاب با که ( )zda 29[است شود، می معرفی[ .

)بالک  زاویه مقدار تولید داخلی اتوپایلوت از هدف همچنین )p برای 

)زاویه )dq ،(.3) شکل است 
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 (: مجموعه اتوپايلوت داخلي و خارجي3) شکل

 
 رابطه از ابتدا خارجی اتوپایلوت برای کنترلی رابطه به دستیابی برای

 :]28[راداریم( 15) رابطه و گرفته مشتق( 11)

(15) 
   2
zb

z zb

F m
a F

m t m t
 

 
 و اعمال مشتق گیری (15) معادله ( در4رابطه ) جایگذاری با حال

 :داشت یمخواه را( 16) معادله

(16) 

   

     

     

2

˙

2

p

p

zb
z zb

p

p zb

F m
a F

m t m t

sCsC sC
Q Q Q

m t m t m t

sC m m
Q g sin F

m t m t m t

 



  

  

 

   

   

 
 :راداریم( 17) رابطه سازی مرتب با سپس

(17) 

   

     

   2

p p

z zb xb
m

p p

zb

sC sC Q
a Qq F cos F sin

m t m t V cos

sC sCsC
Q Q Q

m t m t m t

m m
gqsin gcos F

m t m t

 

 

 


  

 

     

  

  

 

 :راداریم( 18) مرکب روابط صورت به روابط سازی ساده با حال

(18)  

   

˙

2p p

z

zb xb
m

p p zb

a N gsin q

N
F cos F sin D

m t V

m m
D N gcos F

m t m t






 



  

  

    

    

  

 
،Nضرایب  بالا رابطه به توجه با

p
N، D،

p
D روابط صورت به 

 :شود می تعریف( 22) تا( 19)

(19) 
 

sC
N Q

m t


  

 
 

(20) 
 

p

p

sC
N Q

m t



  

 
 

(21) 
 

sC
D Q

m t


  

 
 

(22) 
 

p

p

sC
D Q

m t



  

 
 پسگام روش -3-1

 تابع این به دستیابی در را ما تواند یم که است برگشتی روشی 14پسگام

 حذف از روش جلوگیری این عمده مزایای از یکی کند. کمک

 روش گسترش پسگام درواقع .است سیستم غیرخطی یها کینامید

 راستا این در که است غیرخطی به خطی یها ستمیساز  حالت فیدبک

 ].16[شود یم استفاده 15نوفلیاپا یها یتئور از

 یها ستمیس که غیرخطی یها ستمیس از خاصی مدل برای روش این

 رابطه با ها ستمیس این .رود کارمی به ،شوند یم نامیده صریح فیدبک

 .شوند یم داده نمایش (23)

(23) 

   

   

   

   

1 1 1 1 1 2

2

1

2 1 2 2 1 2 3

1

11

1 11 1

,

, , , ,

,

,

, , ,

nn n n n n

n n n n n

f g z

f z g z z

f z g z z

f z g z u

z z z

z z z

z z z

z z z

  

 

 

   



  











  

 و لیاپانوف بعتا تعیین برای بالا رابطه مدل از استفاده با] 19[مرجع  در

 این در است. شده ارائه برگشتی الگوریتم یک u کنترلی سیگنال

)1لیاپانوف تابع بودن معلوم فرض با اول مرحله در الگوریتم )V z  و

 سیگنال مقدار و لیاپانوف برای جمله اول، تابع 2zسیگنال کنترلی

 3zبعدی مرحله . درآیند یبه دست م 1z،2zحالت دو برای کنترلی

 برحسب آن مقدار و شود یم گرفته نظر در کنترلی سیگنال عنوان به

 سلسله این گردد. یم لیاپانوف محاسبه تابع و آمده دست به قبل حالات

 کل لیاپانوف تابع آخر مرحله در سرانجام تا یابند یم ادامه عملیات

 تعیین شوند. u کنترلی سیگنال و همچنین سیستم

 :]18[است زیر معایب دارای پسگام روش

 خاصی دسته برای فقط و دارد محدودی کاربرد روش این 

 (1با رابطه ) را ها آن بتوان که غیرخطی های یستمس از

 .است استفاده قابل داد، نمایش

 با سیستم یک رایب روش این n  حالت، دارایn-1  مرحله

برگشتی است که حجم محاسباتی بسیار زیادی را به 

 دنبال دارد.

 پسگام روش به طراحي -3-1-1

 بالا مرتبه با هایی سیستم برای را لیاپانوف طراحی اصول ،پسگام ایده

 شروع (24) دوم مرتبه سیستم با این روش تشریح . برایبرد یم کار به

 یم:کن یم

(24) 
 

( )

,

x f x

f x u



 

 


   
 و کرده شروع بالا رابطه اول معادله با ابتدا پسگام روش به طراحی برای

 سپس شود. یم گرفته نظر در مجازی ورودی صورت بهرابطه این در

 کند. کنترل را x که شود یم طراحی طوری مجازی ورودی این
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F
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 2
0
2
0
 

 

 خواهد دوم متغیر مطلوب مقدار (25)رابطه  جازیم ورودی بنابراین

 :شود یم xکنترل  به منجر که بود

(25) d vu   
 شود یم طراحی طوری اصلی کنترل ورودی دوم گام در حال

 های امگ تعداد بالاتر رود سیستم مرتبه هرچه برسد، dبهکه

 .یافت خواهد افزایش نیز طراحی

 

کنترل مد لغزشي مرتبه دوم تطبيقي با  -3-2

 استفاده الگوريتم فراپيچش
 

سیستم  ]13[بر اساس مرجع  منظور تشریح الگوریتم مورداستفاده به

 ( را خواهیم داشت:26غیرخطی و نامعین )

(26) ( , ) ( , )x f x t h x t u   
nx( بردار حالت 26که در سیستم ) IR،  ورودی

uکنترلی IR،( , ) nf x t IR شود که: جزء دیفرانسیلی. فرض می 

)متغیر لغزش  -1 , )S S x t IR  ( طراحی26برای سیستم )  شده

های سیستم در مد لغزش  منظور جبران دینامیک به است و

( , ) 0S S x t . 

 ها یک است ( درجه نسبی ورودی خروجی دینامیک26) در سیستم -2

 و همچنین دینامیک داخلی پایدار است.

تواند نشان  ( می27صورت ) های ورودی خروجی به بنابراین، دینامیک

 داده شود:

(27) 
( , ) ( , )

( , ) ( )

( , ) ( , )

x t b x t

S S S
S f x t h x u

t x x

x t b x t u





  
  
  

   
)تابع شود که همچنین فرض می , )b x t IR صورت نامعینی فرض  به

 ( است.28به شکل رابطه ) شود که می

(28) 0( , ) ( , ) ( , )b x t b x t b x t   
)0( 28در معادله ) , ) 0b x t   0تابع معلوم و( , ) 0b x t   مرز آشفتگی

 است، همچنین:

(29) 
0

( , )
( , ) 1

( , )

b x t
x t

b x t
 


  

 
nx IR  0]و, )t پارامتر ، .نامشخص است 

)تابع  , )x t IR  شده است: ( در نظر گرفته30) صورت رابطه به 

(30) 1 2( , ) ( , ) ( , )x t x t x t     
( در نظر گرفته 31صورت رابطه ) ( به30ترم های اول و دوم معادله ) که

 شود: می

(31) 1
2

1 1 2 2( , ) , ( , )x t x t       
1که در معادله بالا  ،2 0   است، اما این پارامترها نامشخص

 ( خواهیم رسید:32هستند. درنهایت به معادله )

(32) 0

( , )

( , )
( , ) 1

( , )

g x t

b x t
S x t

b x t
 

 
   

 

 
)0و (28( ، )27( و معادله)2بر اساس قسمت) , )b x t u صورت  به

 ( است:33معادله )

(33) 1 ( , ) 1g x t      
به صفر در زمان محدود در Sو مشتق آنSهدایت متغیر لغزش مسئله

که در معادله   های ضرب شونده و جمع شونده محدودکننده حضور

 شاهده می نمایید، آشفتگی با مرزهای نامشخص( م31( و )28های )

وسیله کنترل مستمر،  که به طوری های پیش رو است، به ازجمله چالش

کننده برای  های کنترل بهره و ازحد تخمین زده نشود بهره کنترل بیش

دار نامشخص، بدون  های ضرب شونده و جمع شونده کران آشفتگی

 .]13[ه شود تطبیق یابدازحد تخمین زد بهره کنترلی بیش که این

 :]21[و]20[گردد ( تعریف می34الگوریتم فراپیچش به شکل معادله )

(34) 

1
2

1

2

( ) ,

( )
2

k S sign S v

k
v sign S

   

 
 

 ( خواهد بود.35های تطبیقی به شکل معادلات ) و بهره

(35) 1 1 2 2( , , ), ( , , )k k S S t k k S S t   
فرض  فهم است. قابل ]22[16( در مفهوم فلیپوف35حل سیستم )

)که تابع نامعین  شود می , )g x t سیستم  ای است، ثابت نامعین تکه

 ( بازنویسی می شود:39( به شکل رابطه)34( و رابطه )32کنترلی )

(39) 

1
2

1 1

2
2

( , ) ( ) ( , )

( , )
( ) ( , )

2

( , ) , (0) 0

S k g x t S sign S x t

k g x t
sign S x t

g x t v

 

 



   

 

   
2جاییکه ( , )g x t v   برای اختصار  است. در مرحله بعدg  2و 

)برای اصطلاحات  , )g x t 2و( , )x t شود. استفاده می 

3) با مرز نامشخص محدود شده است gvطوری که عبارت  0 .) 

(40) 
2 3

0
0

2

tg
gv k d     

شده است که بهره تطبیقی  ( نشان داده41در عبارت )

2 2( , , )k k t   با مرز نامعینی محدود شده *
2 0k  ،*

2 2k k 

 . بنابراین خواهیم داشت:است

(41) *
2 3

1
0

2
gv g k t   

 
( در هر بازه زمانی محدود معتبر است. 41شایان ذکر است که معادله )

( در یک بازه 39همانطور که نشان داده شده است، دینامیک رابطه)

گیری از نامعینی،  مشتقزمانی محدود در نظر گرفته شده است. 

( محدودشده است و تابع ضرب شونده بایستی 36وسیله معادله ) به

 نسبتاً محدود باشد.

(42) 3

2

2
g

k t




 
)2صورت  درنهایت مرز تابع نامعین به , ) ( , ) ( , )x t x t g x t v    وجود

 .]15[دارد، اما نامشخص است
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(43) 2 3 4( , )x t       
شده با  کننده طراحی مشکل اصلی طراحی کنترل این است که کنترل

( که متغیر 38( و )37) در رابطه استفاده از الگوریتم فراپیچش تطبیقی

0Sو Sصورت، لغزش به  ( در زمان محدود 39) شده در رابطه داده

آشفتگی با  ( و ضربی و43(، )34های اضافی ) در حضور محدوده

1) یابد مرزهای نامشخص کاهش می 4, , 0    ایده طراحی .)

لغزشی مرتبه دوم تطبیقی با الگوریتم فراپیچش  کننده مد کنترل

)1کنترل های افزایش دینامیکی بهره )k t  2و( )k t  تا زمانی که مد

کنند.  ها شروع به کاهش می لغزشی مرتبه دوم برقرار شود. سپس بهره

که متغیر لغزش و یا محض این یافته بایستی به های کاهش این بهره

کند معکوس شود و در  مشتق آن شروع به انحراف از نقطه تعادل می

0Sحقیقت S  بنابراین نقش  لغزشی مرتبه دوم برقرار شود؛ در مد

آغاز وقوع تخریب مد لغزشی بایستی ثبت  )یک آشکارساز( این است که

دهد  اجازه می که شودشود در قانون کنترل فراپیچش تطبیقی ثبت 

)1های کنترلی  ازحد برای بهره تخمین بیش )k t  2و( )k t  .زده نشود

وسیله معرفی یک دامنه در  شده برای طراحی به این )آشکارساز( ارائه

S حدود  د که که به این صورت مورد استفاده قرار می گیر

)1های به بهره محض اینکه دامنه به )k t2و( )k t رسد، دینامیک  می

شود تا زمانی که سیستم هدف از دامنه خارج شود.  کاهشی شروع می

منظور وادار کردن سیستم به  سپس شروع به افزایش دینامیکی به

 .]13[کند دامنه موردنظر در زمان محدود می

 .است شده فرموله زیر قضیه در اصلی نتیجه

( را در نظر بگیرید. فرض کنید که 39سیستم )]21[و  ]20[(:1) قضیه

)آشفتگی  , )x t  و( , )g x t  را برای برخی  4و  3فرضیات شماره

1 های ناشناخته برآورده کند. بهره 4, , 0    برای شرایط اولیه .

(0)x  (0)وS 0زمان محدود وجود دارد یک F rt t محض اینکه  . به

 شرط زیر برقرار شود:

 

(44) 

   2
1 * * 4

1

2
24

* 1 *

*

4 1

(1 )

2 4
2

4 (1 )

k
    

 


   

  

  
 



 
   

 



 

 

S(0)اگر   مرتبه دوم حقیقی ( بنابراین برای کنترل مد لغزشی

1S   2وS   برایFt t   به همراه کنترل فراپیچش

 ( است:45صورت ) های تطبیقی آن به تطبیقی برقرار است و بهره
 

(45) 
  1

1

1

2 * 1

, 0
2

0 , 0

2

sign S if k
k

if k

k k


 




 

 
 



 

 

و  های مثبت دلخواه هستند ثابت و  ، ،1،1* (45در رابطه )

1 ،2 0  ( مشاهده می 45( تا )26همانطور که در روابط ).است

ارائه گردیده  ]21[پایداری لیاپانوف با استفاده از مرجع شود، تحلیل 

 است.

طراحي به روش مد لغزشي مرتبه دوم تطبيقي  -3-2-1

 با استفاده از الگوريتم فراپيچش پسگام

منظور ترکیب کنترل پسگام به کنترل مد لغزشی  باید توجه داشت به

 که سطح لغزش را بر مبنای کنیم مرتبه دوم بدین شکل عمل می

کنترل پس گام تعریف نموده و سپس با اعمال کنترل مد لغزشی مرتبه 

 دوم بر روی هر گام قانون کنترلی را به دست خواهیم آورد. طبق

 سیستم( 21) رابطه در آمده دست به شتاب معادله از استفاده با تعاریف

 :داشت خواهیم( 50) تا( 46) روابط شکل به را

 

(46)     111 , , , , ,zb rate T re aterata f x u t g x t u    

 

(47) ,   ,  , mx q V      

 
 

(48) 

 

   

1

˙

2

(.)

p p

rate zb xb
m

p p

zb

N
f F cos F sin

m t V

D D N

m m
gcos F

m t m t



  

 

  



  





  



 
 

(49)  1 .rateg N gsin    
 

 

(50) 1rate du q  
 

منظور ترکیب کنترل پسگام به کنترل مد لغزشی  باید توجه داشت به

ای که سطح لغزش را بر مبن کنیم مرتبه دوم بدین شکل عمل می

کنترل پس گام تعریف نموده و سپس با اعمال کنترل مد لغزشی مرتبه 

 دوم بر روی هر گام قانون کنترلی را به دست خواهیم آورد. طبق

 سیستم( 21) رابطه در آمده دست به شتاب معادله از استفاده با تعاریف

 :داشت خواهیم( 50) تا( 46) روابط شکل به را

(46)     111 , , , , ,zb rate T re aterata f x u t g x t u    
 

(47) ,   ,  , mx q V      
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(48) 

 

   

1

˙

2

(.)

p p

rate zb xb
m

p p

zb

N
f F cos F sin

m t V

D D N

m m
gcos F

m t m t



  

 

  



  





  



 

 

(49)  1 .rateg N gsin    

 

(50) 1rate du q  

 

 سیستم پارامترهای از غیرخطی تابع شامل 1ratef بالا معادله در

 در تعاریف به توجه با ت،اس سیستم حالت متغیرهای بردار x.است

 موردنظر سیستم برای لغزشی و نیز کنترل پسگام مد تئوری قسمت

که سطح لغزش  کنیم می تعریف( 51) رابطه صورت به را لغزش سطح

 بر اساس کنترل پسگام است:

(51) _ ( )inner autopilot z zdS a a   
( در هر گام خطا را بر اساس سطح سوئیچینگ 51بر اساس رابطه )

لغزشی مرتبه دوم تطبیقی  کنترلی پسگام مد قانون فاده کرده ایم واست

 شکل به را با استفاده از الگوریتم فراپیچش برای اتوپایلوت خارجی

مشتق ورودی کنترلی است zda که در آن داشت؛ خواهیم( 52) معادله

 گیریم: عنوان نامعینی در نظر می که به

(52) 1

1

1

2
1 1[ ( ) ]

1
ou

rate d

er zdtk S sign

u

g
v

q

Sf a 

 

 
 ( است.53شامل رابطه ) v( 52که در معادله )

 

(53) 2 ( )
2

outerk
v sign S   

 

را  ستمیس زین یداخل لوتیاتوپا یطراح یطور مشابه برا به نیهمچن

 :میدار لی( به شکل ذ57( تا )54صورت روابط ) به

   

(54)    2 2 2, ,rate rate rateq f x t g x t u   

 

(55)  
 2 .

2

mq
rate m

yy m

C qlsQl
f C

I t V


 
   

 
 

 

(56)  
 2 .
m p

rate
yy

sQlC
g

I t


  

 

(57)  2 .rate pu   

 

در  سیستم پارامترهای از غیرخطی تابع شامل2ratef (،55) معادله در

 .اتوپایلوت درونی است

 اتوپایلوت برای کنترلی ( قانون38( و )37) (،28با توجه به روابط )

 :شود می طراحی( 58) رابطه شکل هب داخلی

(58) 
2

2

1

2

2
1

1
u

( )

[

]

rate
rate

inner

p rate

dk S sig v

f

qn

g

S



 

  

  
 ( است.59شامل رابطه ) v( 58که در معادله )

(59) 2 ( )
2

innerk
v sign S 

 
 .است فراز کانال در بالک زاویه p ،(59) رابطه در

 زیر شکل به( S) لغزش متغیر( 59) رابطه برای که داشت توجه باید

 :است شده تعریف

(60) _ ( )inner autopilot dS q q   
است،  اول اتوپایلوت خروجی از شده حاصل مقدار ،(52) رابطه در که

همچنین در هر گام خطا بر اساس سطح سوئیچینگ استفاده شده 

 است.

 سازی شبيه  -4

فاده با است 17متلب افزار نرم در سیستم نتایج، معادلات استخراج منظور به

 . مقادیر است شده سازی فاده از ابزار سیمولینک پیادهاست

 ]25[ و ]24[مرجع از مسئله حل در شده استفاده آئرودینامیکی

 باد تونل در تست طریق از حاصل ضرایب که گردیده استخراج

 .است مشاهده قابل( 2) جدول در مقادیر این. است آمده دست به

 

 يکيناميآئرودضرايب  (:2جدول )
عدد ماخ/ضرايب  1.5 2 2.5

 آئروديناميکي

6 7 8 pC 
12- 14- 16- mC  

1300- 1600- 1900- mqC
 

41- 45- 49- m pC  

 

 ها بالکداشتن شرایط نزدیک به واقعی پرتاب بایستی زوایای  منظور به

15 صورت به 15p
    .در نظر گرفته شود 

سم پرنده همچنین شرایط اولیه معادلات دیفرانسیل برای پرتاب ج

و ضرایب اتوپایلوت داخلی و خارجی  ]28[( است61رابطه ) صورت به

 ( موجود می باشد: 3طراحی شده در جدول)

(61) 
             0 ,   0 ,   0 , 0 , 0 , 0 , 0

27.4,0,0,0,0.5,0,2

T

T

u v w q h  
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 ضرايب اتوپايلوت طراحي شده (:3جدول )
 مقدار ضرایب ثابت اتوپایلوت داخلی و خارجی

1 _outer autopilotk
 

10 

2 _outer autopilotk
 

200 

1 _inner autopilotk
 

6 

2 _inner autopilotk
 

400 

_outer autopilot
 

1000 

_inner autopilot
 

1000 

_inner autopilot
 

200 

_outer autopilot
 

24 

 4 
 1 

 

نیروی پیشرانش جسم پرنده شامل دو حالت فاز آغازین و نهایی ، بر 

 :]14[آید دست می ( به62اساس رابطه )

(6)  

2001.7       , 1.76  

557             , 7.76 

0                             

b b

x s s

s

if t T T

T t if t T T

if t T

 


  
   

کند، گشتاور  یمبازمان تغییر  با توجه به نتایج و اینکه جرم جسم پرنده

به خاطر تقارن جسم پرنده  هرحال به کند. یمتغییر  ازمانباینرسی نیز 

 صورت آن بهبرابرند و رابطه  باهمyyI وzzIحول محور ارتفاع گشتاور

 ( است.63)

(7) 
  

0.0443 0.4123              , 1.77  

0.0165 0.3625             , 7.77 

0.2371                             

b b

yy s s

s

t if t T T

I t t if t T T

if t T

  


    
 

 

 دستور فرازکانال عملکرد اتوپایلوت شتاب و دریافت نتیجه در  منظور به

( وارد 64معادله ) صورت بهسیستم  برای شده گرفته( در نظر  ورودی)

 گردیده است:

(8)  zd za Asin t  
رادیان بر ثانیه  2را برابر با  فرکانسو  25برابر با  که در آن دامنه

حمل بودن  . همچنین جرم جسم پرنده با توجه به قابلمیکن یمانتخاب 

 شود. کیلوگرم در نظر گرفته می 10برابر 

 

 سازی نتايج شبيه -4-1

 بر شده طراحی اتوپایلوت سیستم به (66) رابطه ورودی دستور اعمال با

استفاده از  روش کنترل مد لغزشی مرتبه دوم تطبیقی پسگام با اساس

 در را توسط این روش کنترلی مرجع شتاب ابیردی الگوریتم فراپیچش،

 ردیابی شده، طراحی اتوپایلوت به توجه با. کنید می مشاهده( 4) شکل

منظور  به .است گرفته صورت ثانیه 0.13در حدود  مرجع سیگنال

 ] 26،27[شده از نتایج مرجع  بررسی عملکرد اتوپایلوت طراحی

پسگام، مد لغزشی مرتبه شده و با طراحی اتوپایلوت به روش،  استفاده

 اول و پسگام مد لغزشی تطبیقی مقایسه گردیده است.
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با استفاده از اتوپايلوت دو  (: رديابي شتاب مرجع کانال فراز4) شکل

استفاده از  ای به روش مد لغزشي مرتبه دوم تطبيقي پسگام با حلقه

 الگوريتم فراپيچش
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az-ASWT

az-ASMC

az-SMC

az-BackStepping

azd(ref)

 
با استفاده از  نال فراز(: مقايسه رديابي شتاب مرجع کا5) شکل

استفاده از  اتوپايلوت به روش مد لغزشي مرتبه دوم تطبيقي پسگام با

 های کنترلي ديگر الگوريتم فراپيچش با روش

 

 
 

 به اتوپایلوت از استفاده با مرجع سیگنال ردیابی خطای( 6) شکل در

استفاده از الگوریتم  با مد لغزشی مرتبه دوم تطبیقی پسگام روش

 .است شده ارائه شفراپیچ
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0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
-1

0

1
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3

4

5
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8

Flight Time(s)

T
ra
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g
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rr
o
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error(az-ASWT)

error(az-ASMC)

error(az-SMC)

error(az-BackStepping)

 
(: خطای شتاب مرجع کانال فراز و دستور شتاب ورودی با 6) شکل

 تطبيقي پسگام با استفاده از اتوپايلوت به روش مد لغزشي مرتبه دوم

 استفاده از الگوريتم فراپيچش

 

نشان از عملکرد و  (6( و )5( و )4آمده از در شکل ) دست از نتایج به

، طراحی به روش مد لغزشی مرتبه دوم سرعت کنترلی بسیار مناسب

با استفاده از الگوریتم فراپیچش دارد و توانسته علاوه بر  تطبیقی پسگام

مقاوم بودن در حضور نامعینی و حذف اثر نوسانات ناخواسته ردیابی 

 سرعت انجام دهد. سیگنال مرجع را به

 

 

ا ر ( نرخ زاویه بالک درروش طراحی در کانال فراز7ی )ها شکلدر 

که نشان از مقدار در محدوده مطلوب و کوچکتر از  دیکن یممشاهده 

 .دهد یمدرجه را  15

 

 
(: زاويه بالک در کانال فراز با استفاده از روش کنترلي مد 7) شکل

 لغزشي مرتبه دوم تطبيقي پسگام با استفاده از الگوريتم فراپيچش

 

ک بدست آمده همان تلاش کنترلی محسوب می ( زاویه بال7در شکل )

گردد. همچنین زاویه حمله جسم پرنده در کانال فراز با استفاده از 

با استفاده از الگوریتم  مد لغزشی مرتبه دوم تطبیقی پسگامروش 

که دارای مقدار مطلوب است.  شده داده( نشان 8شکل )در  فراپیچش

برای طراحی  شده گرفتهر از روش نظ شده حاصلای  مقدار سرعت زاویه

 است. شده داده( نشان 9اتوپایلوت شتاب در شکل )
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حمل در کانال فراز با استفاده  (: زاويه حمله جسم پرنده قابل8) شکل

استفاده از الگوريتم  از روش مد لغزشي مرتبه دوم تطبيقي پسگام با

 فراپيچش

 
و نتیجه ( با توجه به کم بودن تغییرات سیستم غیر خطی 8در شکل)

حاصل شده از کنترل کننده غیر خطی استفاده شده باعث شده تا زاویه 

درجه باقی بماند و از ناپایداری جلوگیری کرده است. این  10حمله زیر 

موضوع همچنین نشان از برتری کنترل کننده غیر خطی نسبت به 

 کنترل کننده خطی در سیستم مورد نظر است.
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pitch

 
کانال فراز با استفاده از روش کنترلي مد ی ا هيزاو(: سرعت 9شکل )

 استفاده از الگوريتم فراپيچش لغزشي مرتبه دوم تطبيقي پسگام با

 

 

زمان ردیابی شتاب مرجع، زاویه حمله و زاویه بالک  مدت (4) در جدول

 در طراحی اتوپایلوت به چهار روش کنترلی مقایسه شده است.
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شتاب مرجع در طراحي زمان رديابي  (: مقايسه مدت4جدول)

 اتوپايلوت
 نوع

 کننده کنترل

کنترل مد 

لغزشی مرتبه 

دوم تطبیقی 

 پسگام

کنترل مد 

لغزشی 

تطبیقی 

 پسگام

کنترل مد 

لغزشی مرتبه 

 اول استاندارد

 کنترل

 پسگام

 تأخیر نرخ

 ردیابی در

 1.9 ثانیه 0.835 ثانیه 0.49 ثانیه 0.13

 ثانیه

 درجه15 درجه 14 درجه14.5 درجه 9.5 زاویه حمله

 

همچنین تلاش کنترلی صورت گرفته همان زاویه بالک بدست آمده در 

( را شامل می گردد و با توجه به پیچیدگی و امکان پیاده 7شکل)

سازی کامل دیگر مقالات تنها به مقدار به دست آمده از روش مورد 

نظر اکتفا شده است. اما بایستی در نظر داشت شرایط و محدودیت 

نظر گرفته شده رعایت گردیده است و  در واقعیت قابلیت های در 

 پیاده سازی را دارا است.

 گيری نتيجه -5

 فراز کانال در پرنده جسم یک برای اتوپایلوت طراحی به مقاله این در

 شتاب اتوپایلوت طراحی برای لازم روابط منظور این برای. شد پرداخته

مد لغزشی مرتبه  غیرخطی کنترل روش از استفاده با و گردید استخراج

 کننده کنترل دوم تطبیقی پسگام با استفاده از الگوریتم فراپیچش،

 با آن عملکرد و شد طراحی درونی و بیرونی حلقه دو هر برای مناسب

لغزشی مرتبه  مد مد لغزشی مرتبه اول و پسگام کننده پسگام، کنترل

 سازی شبیه در آمده دست به نتایج. گردید اول تطبیقی مقایسه

مد لغزشی مرتبه دوم  کننده کنترل عملکرد داد نشان کامپیوتری

 مرجع شتاب کوتاهی زمان مدت در و بوده تطبیقی پسگام مناسب

 نیز شده حاصل خطای و شده ردیابی شده طراحی اتوپایلوت توسط

دارد و  شده طراحی کننده کنترل خوب عملکرد از نشان که یافته کاهش

اصلی در مقابل اختلالات تطبیق یافته و  دهد که سیستم نشان می

های  های تطبیقی مزیت کند، بهره تطبیق نیافته قدرتمند عمل می

کند. همچنین با توجه به  خوبی را در جهت مدیریت کنترل ایفا می

وجود پدیده نوسانات ناخواسته درروش مد لغزشی مرتبه اول، با 

اثر نوسانات  شده در این مقاله استفاده از روش کنترلی طراحی

 یابد. ناخواسته کاهش می

 مراجع
[1] Chang Yafei* Yuan Ruyi* Fan Guoliang* Yi Jianqiang,A 

Blended Autopilot for Dual Control Missile Using 

Generalized Predictive and Adaptive Terminal Sliding 

Mode Control,19th World Congress The International 

Federation of Automatic Control Cape Town, South 

Africa. August 24-29, 2014, 
[2] Mattei, G and Monaco, S. (2005), “Nonlinear autopilot 

design for an asymmetric missile using robust back 

stepping control,” Journal of Guidance, Control, and 

Dynamics, vol. 35, no. 5, pp. 1462–1476. 
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