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طراحی کنترلر مقاوم مبتنی بر تخمین تأخیر زمانی بالگرد سه درجه آزادی به همراه بهره‌های 
تطبیقی

Time delay estimation based robust control of 3-DOF helicopter with 
adaptive gains  
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Abstract
In this paper, a free model robust control is designed to track the position 

of three degrees of freedom (3-DOF) helicopter in the presence of a variety of 
external uncertainties and disturbances. In this work, the adaptive time-delay 
control eliminates non-linear dynamics of helicopter, uncertainties, and external 
disturbances by generating a time-delay signal. The purpose of applying the 
adaptive law in the time-delay control is to online, automated and appropriate 
adjustment the gains in order to increase the speed of convergence and efficiency 
in the tracking operation in the presence of fluctuation tolerance. On the other 
hand, a sliding mode controller is used in the control structure to achieve robust 
performance against the time-delay estimation (TDE) error due to use of the                                                               
time-delay signal. The uniformly ultimately bounded (UUB) stability of the 
closed-loop system has also been proved using Lyapunov stability theory. Finally, the 
effectiveness of the designed control approach is demonstrated using simulations 
on a 3-DOF helicopter in the presence of perturbations and uncertainties.
Keywords:Time-delay control, 3 degrees of freedom helicopter system, Adaptive gains, Non-linear robust control 
scheme, Bounded estimation error, Lyapunov theory..

چكيده
در این مقاله یک رویکرد کنترل مقاوم غیر وابسته به مدل به منظور تعقیب موقعیت در بالگرد سه 
کنترل  این کار، طرح  در  است.  طراحی شده  اغتشاشات،  و  قطعیت  عدم  انواع  در حضور  آزادی  درجه 
بالگرد، عدم  با ایجاد یک سیگنال تأخیر زمانی سبب حذف دینامیک غیرخطی  تأخیر زمانی تطبیقی 
قطعیت  ها و اغتشاشات خارجی می شود. هدف از به کارگیری قانون تطبیق در کنترل تأخیر زمانی، تنظیم 
آنلاین، خودکار و مناسب بهره به منظور افزایش سرعت همگرایی و بهبود عملکرد تعقیب در حضور عدم 
قطعیت و اغتشاشات است. همچنین به منظور مقاوم بودن در برابر خطاهای تخمین تأخیر زمانی ناشی از 
به کارگیری سیگنال تأخیر زمانی، از یک کنترل کنندة مد لغزشی در ساختار کنترل استفاده شده است. 
پایداری UUB1 سیستم حلقه بسته نیز با استفاده از تئوری لیاپانوف اثبات شده است. در انتها اثربخشی 

رویکرد کنترلی با استفاده از شبیه سازی در حضور اغتشاشات و عدم قطعیت نشان داده شده است. 
واژه‌هاي كليدي: کنترل تأخیر زمانی، سیستم بالگرد سه درجه آزادی، بهره‌های تطبیقی، طرح کنترل مقاوم غیرخطی، تئوری لیاپانوف.
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1.مقدمه  
دلیل  به  نقلیه کوچک عمودپرواز  امروزه، وسایل 
قابلیت حمل آسان، کم هزینه بودن، پرواز و فرود عمودی 
و توانایی معلق ماندن در هوا بسیار مورداستفاده قرار 
می گیرند[1]. بالگرد سه درجه آزادی کوانسر2 به عنوان 
یکی از سیستم های آزمایشگاهی به دلیل شباهت های 
موجود بین ویژگی های دینامیکی آن و خصوصیات 
بالگرد واقعی از قبیل رفتار غیرخطی بالا، اتصال3 قوی 
و زیر تحریک بودن آن، به طور گسترده ای برای طراحی 
و آنالیز کنترل کننده، موردتوجه قرار گرفته است[2]. 
به عنوان نمونه بالگرد ساخته شده توسط شرکت کوانسر 

در شکل1 نمایش داده شده است.  

 

شکل 1- بالگرد سه درجه آزادی ساخته‌شده توسط 
شرکت کوانسر ]3[.  

در سال های اخیر پژوهش های مختلفی به منظور 
تعقیب موقعیت بر روی این سیستم انجام شده  است. 
در [4]  با خطی سازی مدل غیرخطی بالگرد سه درجه 
 LQR بر  مبتنی   PID کنترل کننده  عملکرد  آزادی، 
موردبررسی قرار گرفته است.  همچنین با خطی سازی 
متوالی یک مدل غیرخطی یک کنترل کننده پیش بین 
در [5] طراحی شده است. در [6.7] برای کنترل بالگرد 
سه درجه آزادی از روشی مبتنی بر کنترل عملکرد از 
پیش تعریف شده4 استفاده شده است. در سال های اخیر 

استراتژی های مختلفی در طراحی سطح لغزش مانند 
استفاده از روش های معادله ریکاتی وابسته به حالت 
(SDRE5 ) و رویکرد تقریب متوالی6 [8.10] بررسی شده 
است. در پژوهشی دیگر در [11]، یک کنترل کننده 
اساس خطی سازی مدل در  بر  بهینه  فیدبک حالت 
مسیرهای موردنظر بالگرد سه درجه آزادی طراحی 
و ارائه شده است [11]. در [12]  پیاده سازی عملی 
یک رویکرد کنترل فیدبک تطبیقی بر اساس شبکه 
عصبی برای یک بالگرد آزمایشگاهی بررسی شده است. 
  LQR در پژوهشی دیگر، از روش های فازی در حضور
برای کنترل سیستم بالگرد سه درجه آزادی استفاده 
شده است. علاوه  بر استراتژی های مرور شده، می توان 
به رویکرد پیش بینی مدل صریح7 در [13] یا سیستم 
کنترل تطبیقی غیرخطی طراحی شده در [14] اشاره 
کرد. در [15. 16]  نیز الگوریتمی برای تعقیب محورهای 
ارتفاع8  و گردش9  ارائه شده است. الگوریتم مذکور 
مبتنی بر روش MRAC است و کنترل مد لغزشی مبتنی 

بر SDRE را با طراحی MRAC ترکیب کرده است. 
در میان همه روش های کنترلی ارائه شده، کنترل 
مد لغزشی به دلیل عدم حساسیت و مقاوم بودن نسبت 
به اغتشاشات بسیار مورد توجه قرار گرفته است. در 
فوق العاده  الگوریتم  فعلی،  لغزشی  مد  الگوریتم های 
پیچش10  به کار گرفته شده است که به دلیل ویژگی های 
اطلاعات  به  احتیاج  صرفاً  محدود،  زمان  همگرایی 
متغیرهای مد لغزشی داشته  و مقاوم بودن آن ها منتج 
به کاربردهای عملی گشته است [17]. در [18]، یک 
الگوریتم فوق العاده پیچش سریع برای حل این مسئله 
پیشنهاد شده است که وقتی حالت های سیستم از نقاط 
تعادل خود در [17] فاصله دارند، سرعت همگرایی 
اولیه  دانش  به داشتن  نیاز  بااین حال،  کند می شود. 
الگوریتم های  کاربردهای  اغتشاشات  کران  مورد  در 



21
------

سال دهم- شماره1
------

بهار و تابستان 1400
------

نشریه علمی
دانش و فناوری هوافضا

د 
گر

 بال
ی

انـ
زم

ر 
خی

 تأ
ن

میـ
تخ

ر 
 بـ

ی
بتن

م م
او

مقـ
ر 

رلـ
کنت

ی 
حـ

را
ط

ی
بیق

تط
ی 

هـا
ره‌

 به
راه

مـ
ه ه

 بـ
دی

آزا
ه 

جـ
در

ه 
سـ

فوق العاده پیچش را محدود می سازد. در [19]، یک 
کنترل مد لغزشی مرتبه دوم هموار برای کاهش بیشتر 
اثر چترینگ11موجود در [17] پیشنهاد شده است. 
در [20]، یک روش مد لغزشی مرتبه دوم سریع بر 
اساس روش [19] ارائه شده است. بااین حال، این روش 
نامعلوم تطبیق داده  اغتشاشات محدود  با  نمی تواند 

. شود
در سال های اخیر برای مقابله با عدم قطعیت عملی 
در مدل سازی دینامیکی و اجتناب از مدل سازی های 
مورد  بسیار  زمانی  تأخیر  کنترل  روش های  دشوار، 
حذف  برای  رویکردها،  این  است.  گرفته  قرار  توجه 
از  اغتشاشات،  و  پیچیده  غیرخطی  دینامیک های 
سیگنال های تأخیر زمانی بهره می برند. عنوان کنترل 
تأخیر زمانی برای اولین بار در [21] معرفی شده  است. 
علاوه بر این، رویکرد مشابهی نیز در همان زمان بدون 
استفاده از عنوان کنترل تأخیر زمانی ارائه شده است 
[22]. در [23] نیز رویکرد کنترلی همسانی توسعه داده 
شده است [23]. کنترل تأخیر زمانی به دلیل اجرای 
آسان در عمل و تنها احتیاج آن به سیگنال های تأخیر 
زمانی موجب شده است که با موفقیت  در کاربردهای 
متعددی از قبیل وسایل نقلیه هوایی بدون سرنشین 
[24]، گیرنده های تلسکوپی [25]، بالگرد سه درجه 
آزادی [26] و مبدل های dc-dc بوست [27]  به کار 

شود.  گرفته 
علی رغم مزایای متعدد مطرح شده در مورد رویکرد 
تأخیر زمانی، به دلیل ایجاد خطای ناشی از تخمین هنگام 
استفاده ازاین روش، به کارگیری یک کنترل کنندة مقاوم 
در کنار آن اجتناب ناپذیر است. ازاین رو در [28]، از یک 
طرح کنترل سوئیچینگ12 نظارتی، به عنوان کنترل 
کمکی جهت تنظیم تطبیقی بهره ها، استفاده شده است. 
در پژوهشی دیگر در [29]،  از یک کنترل مد لغزشی 

به همراه الگوریتم فازی با عنوان کنترل کمکی استفاده 
شده است. در این رویکرد، از قوانین فازی به منظور 
کاهش پدیدة چترینگ در کنترل مد لغزشی استفاده 
شده است. در [30]، یک طرح کنترل مد لغزشی به 
همراه روش های تطبیقی برای دستیابی به تطبیق سریع 
بهره های سوئیچینگ، ترکیب شده است. رویکردهای 
مبتنی بر کنترل کمکی فوق در مقابله با خطاهای تأخیر 
زمانی مؤثر بوده، چراکه عملکرد تعقیب را در مقایسه با 
کنترل تأخیر زمانی معمولی بهبود می بخشند. در [26] 
نیز استراتژی تخمین تأخیر زمانی در کنار کنترل کننده 
مدلغزشی زمان محدود برای کاربرد در سیستم بالگرد 
سه درجه آزادی توسعه داده شده است. باوجوداین، 
استفاده از بهره های ثابت در رویکردهای کنترلی کارایی 
سیستم حلقه بسته را محدود می کنند. بنابراین، بهره ها 
باید به گونه ای طراحی شوند که عملکرد کنترلی مقاوم 

را تضمین کنند. 
این مقاله، یک رویکرد کنترل تخمین تأخیر  در 
زمانی به همراه کنترل مدلغزشی ارائه شده است. در 
مانند  متفاوتی  بهره های  لغزشی  مد  کنترل  ساختار 
بهره های جایابی قطب و بهره ترم فرکانس بالا و وزن 
خطاهای تعقیب در سطح لغزش وجود دارد. انتخاب 
مناسب این بهره ها براثربخشی عملکرد کنترلی تأثیر 
بسزایی دارد. در رویکرد تخمین تأخیر زمانی نیز از 
بهره های کنترلی دیگری استفاده می شود. درنتیجه 
انتخاب مناسب چنین بهره های کنترلی می تواند در 
عمل کارایی سیستم را به شدت تحت تأثیر قرار داده و 
حتی ممکن است در برخی موارد به ناپایداری منجر شود. 
علاوه بر این، تنوع زیاد در پارامترها و تأثیر متقابل آن ها 
بر یکدیگر می تواند انتخاب آن ها را برای طراح دشوارتر 
از قبل نماید. ازاین رو انتخاب مناسب بهره های کنترلی 
رویکرد تخمین تأخیر زمانی اهمیت بسزایی در حصول 
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کارایی مناسب سیستم خواهد داشت. در این مقاله 
برخلاف پژوهش انجام شده در [26]، بهره های کنترل 
رویکرد تأخیر زمانی به منظور رسیدن به عملکرد تعقیب 
خوب به طور مناسبی به وسیله قانون تطبیق تنظیم 
می شوند. این امر در تنظیم بهره های کنترل مدلغزشی 
نقش بسیار زیادی دارد. این موضوع از انتخاب بهره های 
بزرگ در کنترل مد لغزشی که به پدیده چترینگ و 
تولید سیگنال کنترلی با دامنه بزرگ منجر می شود، 
جلوگیری می کند. در ادامه پایداری حلقه بسته سیستم 
با استفاده از تئوری لیاپانوف بررسی شده و پایداری 
یکنواخت محدود (UUB) اثبات شده است. اثربخشی 
مناسب و تغییر تطبیقی بهره های کنترل در رویکرد 
و  شبیه سازی  به وسیلۀ  پیشنهادی  تطبیقی  کنترلی 
مقایسه با رویکرد ارائه شده در پژوهش [26]، بر روی 

بالگرد سه درجه آزادی نشان داده شده است.

ــه  ــرد س ــی بالگ ــازی دینامکی 2. مدل‌س
ــه آزادی درج

دینامیک بالگرد سه درجه آزادی به وسیله دو موتور 
جلو و عقب تحریک شده و دارای سه حرکت ارتفاع13، 
گام14 و انتقال15 است. ازاین رو دینامیک این سیستم 
درجات  به  نسبت  کمتر  عملگرهای  تعداد  دلیل  به 
آزادی، زیر تحریک خوانده می شود. همچنین، در بدنه 
بالگرد، یک سیستم اغتشاش فعال (ADS16) به عنوان 
عامل ایجادکننده اغتشاش نصب شده است. شکل1، 
یک بالگرد سه درجه آزادی که شرکت کوانسر ساخته 
است را نشان می‌دهد. با توجه به مکانیزم زیر تحریک 
سیستم بالگرد سه درجه آزادی، فقط دو درجه از سه 
درجه آزادی را به منظور تعقیب مسیرهای دلخواه در 
عمل می‌توان کنترل کرد. در این مقاله، حرکت‌های 
ارتفاع و گام بررسی شده است، ازاین رو، حرکت انتقالی 

آزادانه حرکت می کند.
را  گام  و  ارتفاع  حرکت‌های  دینامیکی  مدل‌های 

می‌توان به شرح زیر بیان کرد [3]: 
 (1)

( )( ) ( )
¨

0 cos  sin  f a f b aJ K L V V mgLα α β α α= + − +

( )
¨
   f h f bJ K L V Vβ β = −

که α و β به ترتیب زوایای ارتفاع و گام را نشان 
می‌دهند. تعریف ها و مقادیر پارامترهای مربوط به این 

دینامیک در جدول1 نشان داده شده است. 

جدول 1. پارامترهای سیستم بالگرد سه درجه آزادی 
]31[

مقدارتعریفنماد
Jα0.91 ممان اینرسی حول محور ارتفاع kg.m2

Jβ0.0364ممان اینرسی حول محور گام kg.m2

La
فاصله از محور ارتفاع تا مرکز 

جسم بالگرد
0.66 m

Lh
فاصله از محور گام تا هر کدام 

از موتورها
0.177 m

m1.01جرم مؤثر بالگرد kg

g9.81ثابت شتاب گرانش m/s2 

Kf0.5ثابت نیروی رانش پروانه N/V

Vfورودی موتور جلو*

Vbورودی موتورعقب*

2x در نظر گرفته می‌شوند.  β= 1x و  α= در ادامه 
با توجه به اغتشاش خارجی و عدم قطعیت دینامیکی، 
مدل سیستم بالگرد را می‌توان به شکل زیر بازنویسی 

کرد. 

( )( )
¨

1 2 1 2 cosa
f

Lx K x u u
Jα

= +                        (2)

( ) ( )1 0 1           sin  a
g mL x d t
Jα

α− + +

( ) ( )
¨

2 1 2 2  h
f

Lx K u u d t
J β

= − +

) نشان دهنده اغتشاشات موجود  )2d t ) و  )1d t
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1 fu V= در کانال‌های کنترل مربوطه است. همچنین
دینامیکی  سیستم  کنترلی  ورودی‌های   2 bu V=

. هستند
هدف کنترلی، طراحی قانون کنترل به گونه ای است 
بتوانند مسیرهای مرجع  ارتفاع و گام  که زاویه‌های 
داده شده را بدون  داشتن دانش اولیه راجع به مدل 
دینامیکی و با خطاهای کوچک تعقیب کنند. برای 
است.  زیر لازم  کنترل کننده ها، فرض‌های  طراحی 

فرض 1: مقدار اغتشاشات و مشتق اول آن ها محدود 
بوده و حد بالای آن ها نامعلوم است، به این معنی که 

2d وجود دارند به طوری که  1d و  ثابت‌های نامعلوم 

)  و   )2 2d t d≤  ،  ( )1 1d t δ≤

 ، ( )1 1d t d≤

    2 0δ ≥  . 1 0δ ≥  . 2 0d ≥  .  1 0d ≥ )   که    )2 2d t δ≤

شکل  به  شده  داده  مرجع  مسیرهای   :2 فرض 
، محدود بوده و مشتق اول و دوم  ( )2dx t ) و )1dx t

باشد.  دسترس  در  آن ها 

تأخیر  تخمین  بر  مبتنی  مقاوم  کنترل   .3
بهره‌‌های  با  آزادی  درجه  سه  بالگرد  زمانی 

تطبیقی
در این بخش، یک طرح کنترل تأخیر زمانی تطبیقی 
ترکیب شده با کنترل مد لغزشی متداول برای کنترل 
بالگرد سه درجه آزادی توسعه داده شده است. به کارگیری 
تخمین تأخیر زمانی از ترم‌های غیرخطی سیستم بالگرد 
باعث مستقل و بی‌نیاز شدن کنترل کننده پیشنهادی 
نسبت به دینامیک‌های غیرخطی سیستم شده است. 
علاوه بر این، کنترل کننده پیشنهادی به دلیل استفاده 
به عدم قطعیت‌های  نسبت  زمانی  تأخیر  تکنیک  از 
ساختاریافته و ساختارنیافته دینامیکی و اغتشاشات 

خارجی مقاوم است. لازم به ذکر است که کنترل کننده 
پیشنهادی به دلیل استفاده از کنترل کننده مد لغزشی 
در ساختار کنترلی، نسبت به خطاهای تخمین تأخیر 
زمانی مقاوم خواهد بود. این مسئله باعث می‌شود که 
سیستم  غیرخطی  پیچیده  دینامیک‌های  علی رغم 
بالگرد و همچنین وجود اغتشاشات و عدم قطعیت های 
مختلف روی آن ها، تعقیب مسیر مرجع به شکل کاملاً 

مناسبی اجرا شود.  
  برای استفاده از رویکرد کنترلی مذکور، دینامیک 
معرفی شده در (2) به صورت زیر بازنویسی می شود: 

  ( ) ( ) ( )
¨
q sf q g q u d t= + +                 (3)

و  شده  تعریف    ( )1 2, Tq x x= آن  در  که 

]  ورودی کنترلی سیستم بالگرد در  ]1 2   T
su u u=

حضور اشباع در عملگر است. همچنین، توابع غیرخطی   
)  مانند زیر  )d t )  و اغتشاش خارجی  )g q و   ( )f q

 
در نظر گرفته شده‌اند.

( )
( )1 0sin  

0

a
g mL q
Jf q α

α − + =   
 

            (4)

( )
( ) ( )2 2cos cosa a

f f

h h
f f

L LK q K q
J J

g x
L LK K
J J

α α

β β

 
 
 =
 

− 
 

( ) ( )
( )

1

2

 
d t

d t
d t
 

=  
 

در این تحقیق اثر اشباع در عملگر نیز موردتوجه قرار 
می‌‌گیرد. در این پژوهش این اثر به شکل زیر در ورودی 

کنترلی مدل می‌شود: 

  tanhs m
m

vu u
u
 

=  
 

                                          (5)
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v سیگنال کنترلی اشباع نشده ایده‌آل  که در آن 

]  نیز حد بالای اشباع در  ],   T
m fmax bmaxu V V= و 

ورودی خواهد بود. دقت شود که تابع تانژانت هایپربولیک 
یک تقریب هموار از تابع اشباع بوده و در بخش کنترل 
به منظور اجتناب از نقاط گوشه دار تابع اشباع استفاده 
می‌شود. در ادامه می‌توان رابطه ورودی اشباع شده و 

ورودی ایده‌آل را به شکل زیر نمایش داد:

su v u= +                                                                             (6)
u  اثر نامطلوب غیرخطی اشباع است.  که در آن

و   ( )f q قطعیت‌های  عدم  گرفتن  نظر  در  با 
)  و نیز  )g q )  و  )f q )  روی ماتریس‌های  )g q

اغتشاشات خارجی، دینامیک کلی سیستم ارائه شده 
در (3) پس از جایگذاری رابطه(6) در آن، به صورت زیر 

می‌شود.  بازنویسی 
 (7)

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

¨
q

s

f q g q v d t f q

g q u g q u

= + + + +

+



 

      
  

در ادامه با معرفی ماتریس ثابت Γ  ، رابطه (7) مانند 
زیر قابل بازنویسی است. 

( )
¨

1 q ,v q tξ−= Γ +                                                       (8)
) یک ماتریس  )1 2,diagΓ = Γ Γ در رابطه (8)،  
ثابت قطری است و بردار غیرخطی نماینده مدل سیستم   

مانند زیر تعریف می‌شود. 

 ( ) ( )( )
¨

1 1, qq t g qξ − −= −Γ −Γ                       (9)

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

1 1 
s

f q f q
g q

g q u g q u d t
− −

 +
+Γ   + + + 



 

مسیر  تعقیب  کنترلی  هدف  مقاله،  این  در 

  ( ) ( ) ( )1 1,
T

d d dq t x t x t =   طراحی شده مرجع 
q است. به این منظور  به وسیله زوایای ارتفاع و گام 

) باید تا حد ممکن  ) ( )de q t q t= − خطای تعقیب 
به صفر نزدیک شود. به منظور طراحی کنترل مدلغزشی، 

ابتدا متغیر لغزش به شکل زیر تعریف می‌شود: 

t t s ts e K e= +                                                                 (10)

و   ,1 ,2,
T

t t ts s s =   آن  در  که 
 (10) در   sK هستند.    ( )1 2,s s sK diag K K=

یک ماتریس پارامتر قطری مثبت معین است. با در نظر 
گرفتن متغیر لغزش ارائه شده در (10)، قانون کنترل 
مدلغزشی مبتنی بر تخمین تأخیر زمانی با بهره‌های 

تطبیقی به شکل زیر پیشنهاد می‌شود:
   (11)

 ( )



¨

,

¨

tt s t t td t

t t Lt L

v q K e s Ksgn s

q v

β

−−

 = Γ + + + 
 

−Γ +



 ( ) ( ) ( )1, 2,,
T

t t tsgn s sign s sign s =   که 
β  بهره عددی مثبت  تابع علامت است. علاوه بر این، 

)  ماتریس  )1, nK diag k k= بخش جایابی قطب، 
بهره ثابت مثبت بخش فرکانس بالا، که نحوه انتخاب 
آن برای تضمین پایداری در بخش 4 بحث شده است.   

بهره تطبیقی مربوط به بخش    ( )1 2,t t tdiagΓ = Γ Γ
 

تخمین تأخیر زمانی بوده و به وسیله قانون تطبیق در 
  در (11) با استفاده از  ,i tΓ هرلحظه محاسبه می‌شود. 

معادله زیر در هرلحظه به دست می آید: 
 (12)



( ), ,
,

,

1                    0

                                        0
i i i t i t

i t

i i t

a if

if

ζ δ

δ

 Γ + ≥Γ = 
Γ <

i,  پارامتر  tζ ia  یک ثابت مثبت بوده،  که در آن 
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) است.  )

¨ ¨

,, ,
, ,

, ,

si i ti t L di t
i t i t

i t i i t

q q K e
s

s k sgn s
δ

β
−

 − + + =
 + + 



به روزرسانی و  
i,   به شکل  tζ قانون تطبیق برای پارامتر به روزرسانی 

زیر ارائه می‌شود: 
(13)

( )
*

, ,

*
, , , ,

, ,

                          

    0  

                           0

i i t i t i

i t i i t i t i i t i

i i t i t

s if

s sgn s if

s if

γ ζ ζ

ζ γ ε ζ ζ

γ ζ

 − =
= − < <


=



iε  پارامترهای طراحی مثبت  iγ  و  که در آن 
هستند. در رابطه (12) به دلیل رابطه مستقیم با سطح 
لغزش، سرعت تطبیق بالا  انتظار کشیده می‌شود. قانون 
   ,i tΓ تطبیق بالا به گونه ای طراحی شده که همیشه 
i, مقادیری مثبت داشته و علاوه بر این از قانون  tζ و 
تطبیق (13) واضح است که   از بالا به وسیله    محدود 
است. در قانون تطبیق (13)، با توجه به تابع علامت 

استفاده شده، دو حالت ممکن است اتفاق بیفتد: 
   (14),

,

i t i

i t i

s

s

or

ε

ε

 ≥


 <

 ,i tζ i, ، پارامتر به روزرسانی    t is ε≥ در حالتی که 
افزایش می یابد تا جایی که سطح لغزش وارد همسایگی 
کوچکی به اندازه   حول مبدأ شود. با توجه به رابطه (13) 
 نیز  ,i tΓ   ، ,i tζ  و  ,i tΓ و دقت در نسبت مستقیم بین 
افزایش می یابد؛ ازاین رو سرعت همگرایی بالا به منظور 
داشتن عملکرد تعقیب مناسب به دست می آید. از طرف 
i,  اتفاق افتاده باشد و  t is ε< دیگر، وقتی که حالت 
سطح لغزش در همسایگی کوچکی حول مبدأ باشد، 
i,  با توجه به مقدار منفی تابع  tζ پارامتر به روزرسانی 
i,  در این محدوده  ts علامت کاهش می یابد تا جایی که 
  ,i tΓ حول صفر بماند. با توجه به نسبت مستقیم بین 

  به همراه   نیز کاهش می یابد. همچنین  ,i tΓ   ،  ,i tζ و 
با توجه به سرعت تطبیق بالا از پاسخ گذرای نامطلوب 
به خاطر افزایش خیلی زیاد بهره جلوگیری شده و 
تأثیر نویز نیز کاهش می یابد. به همین دلیل، می توان 
با استفاده از بهره های کنترل بزرگ و کوچک، عملکرد 

تعقیب را بهبود بخشید. 
در بخش بعد پایداری سیستم حلقه بسته متشکل از 
دینامیک بالگرد (8) و کنترل کننده مدلغزشی مبتنی 
بر تخمین تأخیر زمانی ارائه شده در (11) به همراه 
بهره‌های تطبیقی (12) و (13)، بررسی و تجزیه وتحلیل 

می‌شود. 

۴. تحلیل پایداری
به منظور بررسی پایداری سیستم حلقه بسته قضیه 

زیر ارائه شده است. 
قضیه: سیستم بالگرد سه درجه آزادی توصیف شده 
قطعیت  عدم  اغتشاشات،  حضور  در   (8) رابطه  در 
دینامیکی و در حضور پدیده اشباع در عملگر ارائه شده 
در (5) و (6) را در نظر بگیرید. سیستم حلقه بسته با 
پلنت گفته شده و قانون کنترل پیشنهادی در (11) 
  UUB به همراه بهره های تطبیقی (12) و (13) پایدار

خواهد بود. 
حلقه  سیستم  پایداری  مطالعه  به منظور  اثبات: 

بسته در ابتدا تابع نامزد لیاپانوف زیر را در نظر بگیرید.
   (15)

2
,

1

1 1 1V
2 2

n
T
t t i t

i i

s s ζ
γ=

= + ∑
با مشتق گیری از (15) نسبت به زمان و استفاده از 

(10) و تعریف خطای تعقیب، داریم:

   (16)¨ ¨

,V T
t s td t ts q q K e V ζ
 = − + +  

 


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که در آن 

  
2

, ,
1

1
i t i t

i i

V ζ ζ ζ
γ=

=∑                                         (17)

با جایگذاری (8) در (16)، داریم: 
   (18)

¨
1

, ÃT
t t t s td tV s q v K e V ζξ − = − − + +  

tv  از رابطه (11) در رابطه (18)،  با قرار دادن مقدار 
داریم: 
 (19)

 
( )

( )

1

V
Ùt tT

t

t s t

I
s

H e s
V

Ksgn
ζ

β

− −Γ Γ
 = +
 − − − 

که در آن

( )

1, 2,

¨ ¨

,

,

 

t t t

s t t tt L d tq q K e s Ksgn sβ−

 Ω = Ω Ω = 

− + + + +

در ادامه داریم:  

   (20)

 V ≤  

( )
2 2

2 *
, ,

1 1
i t i t i i

i i

s s H kβ
= =

− + −∑ ∑

( )
2

1
,, ,

1
i ti t i t i

i

s I V ζ
−

=

+ − ΓΩ Γ +∑
  

ik  به شکل زیر انتخاب شود،  اگر بهره سوییچینگ  

*
i ik H≥                                                                               (21)

درنتیجه با استفاده از نامعادله (21) و قانون تطبیق 
(13) در (20)، داریم: 

2 2
2
, , ,

1 1

1V i t i t i t
i i i

sβ ζ ζ
γ= =

≤ − +∑ ∑                      (22)

( )
2 2

2
, , , ,

1 1
i t i t i t i t i

i i

s s sgn sβ ζ ε
= =

= − + −∑ ∑

{ }
2 2

2
, , ,

1 1

maxi t i t i tii i

s sβ ζ
= =

≤ − +∑ ∑
{ }2

,max 2t i t ti
s sβ ζ≤ − +

 ، { }2
,max 2t i t ti

s sβ ζ− + به منظور بررسی علامت عبارت 

}  باشد آنگاه  }, 2i i t
t

max
s

ζ
β

≥ +ò òمثبت اگر  برای هر 
V  با سرعتی غیر صفر کاهشی خواهد بود و این روند تا 
ts  وارد مجموعه  جایی ادامه می یابد که متغیر لغزشی 

} شود. اگر  }, 2
| i i t

t t

max
S s s

ζ
β

  = ≤ + 
  

ò

Vمانند  ts  در مجموعه S بماند، آنگاه تابع لیاپانوف    

زیر محدود خواهد بود:  
(23){ }

2

,* 21 1
2 2

i i t
M

max
V V

ζ
ζ

β

 
 ≤ = + +
 
 

ò

  در رابطه (15) 
2

2
,

1

1
i t

i i

ζ
γ=

∑  Mζ حد بالای  که  
است. لازم به ذکر است که در توضیحات بالا حتی اگر   
S خارج شود، نامعادله (22) همچنان  از مجموعه  ts  
ts  است، در  ρ> +ò برقرار بوده و به این دلیل که 

V یابد.  ts  دوباره باید کاهش  ρ ε> + نتیجه 

  V با دقت در رابطه های (15) و (23)، تابع لیاپانوف
به شکل زیر محدود است: 

    (24)

{ }
2

,2 21 1 1
2 2 2

i i t
t M

max
s V

ζ
ζ

β

 
 ≤ ≤ + +
 
 

ò

درنهایت، می توان نتیجه گرفت  که   مانند زیر محدود 
است: 
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{ }
2

, 2i i t
t M

max
s

ζ
ζ

β

 
 ≤ + +
 
 

ò  (25)

ts  پایدار  که به این معنی است که سطح لغزش 
  ,i tζ UUB است. علاوه بر این، پارامترهای به روزرسانی 

1,2i نیز محدود  =  برای  ,i tΓ و بهره های کنترلی  
است،   UUB پایدار   ts ازآنجاکه همچنین،  هستند. 
te از (10) نیز پایدار UBB خواهد بود.   خطای تعقیب 

5. مطالعه شبیه سازی
توسعه  کنترلی  تئوری  اثربخشی  تأیید  به منظور 
روی  موردنظر  کنترل کننده  عملکرد  داده شده، 
سیستم دینامیکی بالگرد موردمطالعه قرار می گیرد. 
کنترلی  الگوریتم  بودن  مقاوم  تأیید  به منظور 
پیشنهادشده نسبت به اغتشاش خارجی، اغتشاش های 
 ( ) ( )2 0.2sin 5d t t= )   و   ) ( )1 0.2sin 5d t t=

روی سیستم اعمال شده است. پارامترهای سیستم 
طبق  شبیه سازی،  در  بالگرد  پیاده سازی  به منظور 

جدول1 انتخاب شده اند. 
نتایج شبیه سازی سیستم حلقه بسته در دو سناریوی 
شبیه سازی در نظر گرفته شده اند. در سناریوی اول 
شرایط اولیه سیستم به گونه ای در نظر گرفته شده  است 
که سیستم در مبدأ باشد. در این سناریو برای بررسی 
اثربخشی رویکرد کنترلی، نتایج شبیه سازی با رویکرد 
ارائه شده در مقاله [26] مقایسه شده است. در سناریو 
دوم سیستم شرایط اولیه را دارد و به دلیل وجود تلاش 
اولیه زیاد برای همگرایی سریع تر، اثر اشباع نیز بررسی 

می شود.  
سناریوی1. مسیر مرجع در نظر گرفته شده برای 
حرکت های ارتفاع و گام سیگنال سینوسی مانند زیر 

ست.  ا

( ) ( ) ( )( )cos sin 2 ,sin
T

dq t t t= +

به منظور رسیدن به هدف کنترلی مناسب، بهره های 
کنترلی برای رویکرد کنترلی پیشنهادی مانند جدول 2 
β  در صورت  در نظر گرفته شده اند. بهره جایابی قطب 
انتخاب مقادیر بزرگ، قطب های سیستم را نسبت به 
محور موهومی در نقطه دورتر قرار خواهد داد، ازسویی 
انتخاب مقادیر بسیار بزرگ در صورت وجود شرایط اولیه 
باعث ایجاد پاسخ گذاری نامطلوب و پیک زدن در لحظه 
رسیدن به مسیر مطلوب می شود. بهره ترم فرکانس 
یکی از مهم ترین پارامترها در طرح کنترلی  K بالا 
مدلغزشی بوده و انتخاب مقادیر بزرگ باعث افزایش 
دقت کنترلی و همچنین افزایش مقاومت رویکرد در 
مقابل اغتشاشات می شود ولی انتخاب مقادیر بزرگ 
همچنین باعث پدیدار شدن پدیده چترینگ می شود. 
درنتیجه باید با توجه به رابطه (21) این بهره به گونه ای 
انتخاب شود که از حد بالای ترم نامطلوب بزرگ تر باشد 
ولی این مسئله در نظر گرفته شود که برای جلوگیری از 
پدیده چترینگ، بزرگ انتخاب شدن بهره به شکل خیلی 
محافظه کارانه بزرگ نباشد. علاوه بر این پارامترهای 
مثبت دلخواهی برای دستیابی به عملکرد مناسب از 
1ε و  بهره های تطبیقی وجود دارند که به عنوان مثال 
2ε   حدود کوچک همسایگی مطلوب سطح لغزش حول 

صفر می باشد و انتخاب مقادیر کوچک آن اختیاری و در 
دست طراح می باشد. 

پیشنهادی،  رویکرد  اثربخشی  بررسی  به منظور 
مقایسه در شبیه سازی با رویکرد ارائه شده در مرجع 
[26] انجام شده است که سطح لغزش و کنترل کننده 

آن در زیر آورده شده است:
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/q p
ss K ee= +

( )
¨ 1

¨

Ã    

Ã

q
p

t sd

t t Lt L

qu q s K e e K tanh s
p

q u

β
−

−−

 
= + + +  

 

− +

 

  جدول 2- پارامترهای کنترل‌کننده پیشنهادی

مقدارنماد

K( )5,5diag

β( )20,20diag

sK( )1,1diag

Γ( )0.3, 0.2diag −

1a1.3

2a1.3
*

1ζ3
*
2ζ3

1γ1000

2γ20

1ε0.01

2ε0.01

برای مقایسه دقیق بین دو رویکرد، همان بهره های 
موجود در جدول 2 در این کنترل کننده نیز استفاده 
3p در نظر گرفته  = 5q  و   = شده است. همچنین 

شده اند. 
هدف کنترل تعقیب مسیر مرجع به وسیله حالت های 
ارتفاع و گام با خطای تعقیب ناچیز است. در شکل2 
حالت های سیستم بالگرد به همراه سیگنال های مسیر 
مرجع رسم شده اند. همان طور که در شکل2 مشخص 
است حرکت های ارتفاع و گام به طرز مناسبی مسیر 

مرجع را دنبال می کنند.

شکل2. مسیر مرجع به همراه مسیر حرکت‌های 
ارتفاع و گام

کنترل،  هدف  به  رسیدن  دقت  بررسی  به منظور 
خطای تعقیب در شکل 3 نشان داده شده است. برای 
بررسی دقت و کارایی رویکرد کنترلی ارائه شده نسبت 
به [26] مقادیر RMS خطاهای تعقیب در جدول 3 

است.  آورده شده 
     

شکل3. خطای تعقیب حالت‌ها

جدول۳. مقادیر RMS خطای تعقیب
رویکرد مرجع[26]رویکرد یشنهادینماد

( )1RMS e45.4 10−×48.8 10−×

( )2RMS e46.2 10−×31.4 10−×
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گام  و  ارتفاع  تعقیب  خطاهای  برای  بالا  جدول 
می دهد. نشان  را  پیشنهادی  رویکرد  اثربخشی، 
همچنین، ورودی کنترلی در شکل 4 رسم شده است. 

شکل4. سیگنال ورودی کنترلی 

سیگنال  است،  مشخص  شکل  در  که  همان طور 
ورودی های کنترلی عاری از هرگونه پدیده چترینگ 
می باشد. علاوه بر این به منظور بررسی تغییرات پارامتر 

Γ در شکل 5 رسم شده است. تطبیقی، 

شکل 5. نمودار سیگنال قانون تطبیق

همان طور که در بخش 3 توضیح داده شده، از تکنیک 
تخمین تأخیر زمانی در ساختار کنترل استفاده شده 
است. با بهره گیری از این تکنیک طرح کنترل نسبت به 
مدل مستقل خواهد شد. درواقع با این تکنیک، ترمی 
دینامیک های  و  اغتشاشات  قطعیت ها،  عدم  شامل 
پیچیده غیرخطی بالگرد تخمین زده شده و در ساختار 

ξ  و  کنترلی جبران می شود. در شکل 6، مقدار واقعی 
تخمین تأخیر زمانی آن رسم شده است. 

ξ و تخمین آن با رویکرد  شکل 6. مقدار واقعی  
تخمین تأخیر زمانی

کنترل  عملکرد  به  رسیدن  برای  که  شود  توجه 
مناسب، خطای تخمین تأخیر زمانی باید تا حد ممکن 
کوچک به دست آمده و ترم تخمین زده شده، ترم واقعی 
را با دقت مناسبی تعقیب نماید. تعقیب مناسب ترم 
واقعی و ترم تخمینی به شکل قابل قبول در شکل 6  

می شود.   مشاهده 
     سناریوی2. در این سناریو بالگرد شرایط اولیه را 
دارد و در لحظه اولیه موقعیت بالگرد در مبدأ نخواهد 
بود. با این کار اثر پاسخ گذرای سیستم بررسی شده 
و علاوه بر آن به دلیل فاصله داشتن موقعیت از مسیر 
مرجع در لحظه اول امکان ایجاد پیک های نامطلوب در 
تلاش کنترلی وجود دارد. در این پژوهش مقاوم بودن 
رویکرد در مقابل اثر اشباع نیز بررسی می شود. برای 
بررسی اثربخشی رویکرد کنترلی در برابر اثر اشباع، در 
15fmaxV  حدود بالا و  ≤ 15bmaxV  و  ≤ این مطالعه  
پایین اشباع در عملگرهای ربات در نظر گرفته شده اند. 
اول  سناریوی  در  آنچه  مانند  کنترلی  پارامترهای 
انتخاب شده اند، در نظر گرفته می شوند. مسیر مرجع 
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)  انتخاب شده است. علاوه  ) ( )( )sin ,sin
T

dq t t=

بر این، در حرکت ارتفاع شرایط اولیه برابر0.1 و برای 
حرکت گام شرایط اولیه  0.1- در نظر گرفته شده اند. 
     در شکل 7 خطای تعقیب برای این سناریو رسم 
شده است. در این شکل مقادیر خطا از 0.1 و0.1-  شروع 
موقعیت  در  اولیه  شرایط  نشان دهنده  که  می شوند 
ماندگار  حالت  در  بااین حال،  است.  بالگرد  زاویه ای 

خطای تعقیب در اندازه  4-10 خواهد شد. 

شکل7. خطای تعقیب برای سناریوی دوم

ورودی  شکل  دوم،  سناریوی  برای  این  بر  علاوه 
کنترلی اشباع شده در شکل 8 نمایش داده شده است. 
همان طور که قابل انتظار بود در لحظات اول تلاش 
کنترلی زیاد به وسیله اشباع در ورودی حذف شده و 

عملکرد مناسب تعقیب حفظ شده است. 

شکل8. ورودی کنترلی اشباع‌شده برای سناریوی دوم

6. نتیجه گیری
مسئله کنترل بالگردهای کوچک بدون سرنشین 
به دلیل کاربردهای عملی فراوان و همچنین داشتن 
ویژگی های از قبیل رفتار غیرخطی دینامیکی، کوپلینگ 
بالا و ...، در سال های اخیر توجه های زیادی را به خود 
جلب کرده است. در این مقاله یک کنترل کننده مقاوم به 
همراه به کارگیری تکنیک تخمین تأخیر زمانی تطبیقی 
برای بالگرد سه درجه آزادی پیشنهاد شده است. ازجمله 
مهم ترین مزیت های به کارگیری تکنیک تخمین تأخیر 
زمانی در طرح کنترل، مستقل شدن کنترل کننده از 
داشتن دانش اولیه نسبت به پارامترهای مدل می باشد. 
علاوه بر این، طرح کنترلی ارائه شده نسبت به اغتشاشات 
می باشد.  مقاوم  مدل  قطعیت های  عدم  و  خارجی 
تأخیر  تخمین  خطای  سرکوب  به منظور  همچنین 
زمانی از کنترل مد لغزشی در ساختار کنترلی استفاده 
شده است. مطالعه شبیه سازی و مقایسه با رویکردهای 
قانون  مناسب  اثربخشی  تأییدکننده  اخیر،  کنترلی 

کنترل پیشنهادی روی دینامیک بالگرد است.

7.پی‌نوشت‌ها
 1.Uniformly ultimately bounded

  2.Quanser

  3.Coupling

  4.Prescribed performance control

  5.State Dependent Riccati Equation

  6.Successive approximation

  7.Explicit model predictive approach

  8.Elevation

  9.Travel

  10.Super twisting

  11.Chattering

  12.Switching

  13.Elevation

  14.Pitching

  15.Travel

  16.Active Disturbance System
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