
 

 
 

 

کنترل  ،بالگرد سه درجه آزادی ،کنترل تطبیقی ،کنترل مد لغزشی ،تخمین تاخیر زمانی :های راهنماواژه

   از مدل مستقل

 

 مقدمه -1
، مانند نظارت یرنظامیو غ ی)پهپادها( در هر دو کاربرد نظام نیبدون سرنش یماهایهواپ یتقاضا برا شیبا افزا

و کنترل بالگردها  لیو تحل هیبه تجز زیادیتوجه  از خطوط برق یها و بازرسجنگل یسوزآتش صیتشخبر مرز، 

در میان انواع مختلف پهپادها، بالگردهای چند موتوره به دلیل سادگی و قیمت مقرون به  جلب شده است.

ای از بالگردهای ن نمونهاند. به عنواصرفه توجه بیشتری را در جامعه صنعتی و دانشگاهی به خود جلب کرده

 ی، تعدادیمطالعات قبل انیم درچند موتوره، بالگرد کوادروتور، یک سیستم نسبتا ساده و آسان برای پرواز است. 

بر روش  یمدل مبتن ک. ی[4-1] تاستفاده شده اس بالگرد کیکنترل  افتنیتحقق  یکنترل برا یهاکیاز تکن

 تو در تواشباع  یرخطیکنترل غ تمیالگور و [6]، الگوریتم کنترل بر مبنای کنترل مدلغزشی [5] یکنترل فاز

 . [9-7] ه استشدپیشنهاد چهار روتور  ای روتورکرافت با سه ینیم یزمان واقع پایدارسازی حل مسئله یبرا
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تطبیقی مستقل از مدل جدید  مقاومطرح کنترل 

تخمین  با به کارگیری DOF-3 برای کنترل بالگرد

 تاخیر در زمان
هلیکوپتر  ننده مدلغزشی تطبیقی مبتنی بر تخمین تاخیر زمانی برایدر این مقاله یک کنترل ک

ین شده است. در ا آزادی در حضور اغتشاشات و انواع نایقینی و اشباع در عملگر ارائه سه درجه
سویچینگ مدلغزشی به منظور بهبود تعقیب مسیر مرجع و کاهش طرح کنترلی بهره ی 

شود. در قانون تطبیق از همسایگی کوچک و دلخواه متغیر چترینگ به صورت تطبیقی تعیین می
دارند، استفاده  نسبت معکوس با متغیرهای لغزشیی تطبیقی لغزش به صورتی که مشتقات بهره

تفاده شده است. در این رویکرد برای پرهیز از بکارگیری مدل از رویکرد تأخیر زمانی اس شده
شود. است. رویکرد تأخیر زمانی با ایجاد یک سیگنال مناسب، سبب حذف دینامیک سیستم می

سازی  هی سیستم نیز نشان داده شده است. اثربخشی رویکرد با شبی حلقه بسته UBBپایداری 
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توسعه  یکه به تازگ یرخطیو غ یکنترل خط یهاکیتکن یاجرا یبرا شیبستر آزما کیمنظور ساخت  به

 ساخته شده است. یشگاهیاستفاده آزما یبرا کوانسرتوسط شرکت  DOF-3 بالگرددستگاه  کیاند، افتهی

 زیات، نواغتشاشات، های مدل نشدهدینامیک، قطعیت بودن، عدم یرخطیدستگاه مانند غ نیخاص ا یهایژگیو

مدل  کی [14-10]در . آل استدهیا یشگاهیبستر آزما کی این دستگاه کند کهیم نیتضم ...،و  یریگاندازه

کنترل  کی، [14] درشده است. کنترل استفاده  یروش طراح دییتأ یبه طور گسترده برا DOF-3 بالگرد

 یطراح DOF-3 بالگردمورد نظر  یرهایمدل در امتداد مس یساز یبر اساس خط نهیحالت به فیدبککننده 

 عصبی شبکه اساس بر یقیتطب فیدبکروش کنترل  کی یتجرب یابیارز [15]ارائه شده در  مطالعه شده است.

 یهاکی، تکن1SDREبر  یمبتن نهی، کنترل کننده به[13] در دهد.یارائه م یشگاهیمدل آزمابالگرد  یرا برا
2MRAC  3وSMC بالگرد کی یرخطیغ یاضیبه مدل ر DOF-3 شده استاعمال  تعقیبکنترل  به منظور. 

SMC  16] است یکاربرد اریشده، ساده و بس تی، کاملا تثبیرخطیغ مقاومکنترل  یهااز طرح یکیبه عنوان ,

 هایبهره اگر .و اغتشاشات است ستمیس های ناشناختهدینامیکمقاومت در برابر  SMCبرجسته  یژگیو .[17

تر انتخاب شده باشند، های مدل نشده بزرگها یا ترمنسبت به حد بالای عدم قطعیت SMC نگیچیسوئ

، باشندمیناشناخته  های عدم قطعیت، حد بالاقتیحق درشود. آل محقق میپایداری مقاوم به صورت ایده

ها را پوشش تیاز عدم قطع یعیوس فیتا ط شدهبزرگ انتخاب  یبه اندازه کاف نگیچیسوئ هایبهره نیبنابرا

به  سیستم دینامیکید، که در آن نشو چترینگممکن است باعث  نگیچیبزرگ سوئ هایبهره نیچن دهند.

دهد، یرخ م یواقع یهاستمیکه اغلب در س یزمان یرهایو تاخ نگیچیسوئ یهادر دستگاه یکیزینقص ف لیدل

  .[19, 18] کندینوسان م سطح لغزشدر اطراف 

 یکیقطعات مکان ادیز شیو سا یبرق یدر مدارها ادیمانند اتلاف حرارت ز یمنجر به مشکلات جد چترینگ

های زیادی را در ، چالشداده شده یو برآورده کردن اهداف کنترل SMCدر کاهش چترینگ  شود.یمتحرک م

 جادی( اASMC) 4یقیتطب یلغزش مدکنترل  ایجاد کرده است. به منظور مواجهه با این چالش، مسئله کنترل

 هاآن یقیتطب نگیچیسوئ هایبهرهفراهم کند، که چترینگ مشکلات  یرا برای اساس راه حلشده است تا 

 ASMC یطراح یبرا کردهایاز رو یبرخ .شوند مینامشخص تنظ طشرای در بالا حد گرفتن نظر در بدون

استفاده  یها برا ASMC .بردرا از بین مینامشخص  طیبه دانش از حد بالا در شرا ازین استفاده شده است که

 به دلیلها  ASMC نیا .[21, 20] اندشده طراحیناشناخته و بدون ساختار باشند،  حدود بالاکه  یدر موارد

یک  منظور ارائه به .ارائه دهند یامحافظه کارانه جیممکن است نتابدون ساختار  حدود بالادر نظر گرفتن 

ناشناخته و ساختار  حدود بالایشده با در نظر گرفتن  یزهپارامتر بالایحدود ها با  ASMC، گرید کردیرو

 هایبهره افتنیکاهش ن لیها به دل ASMC نیادر  شدند. شنهادیپ انهمحافظه کار جیکاهش نتا یبرا ،افتهی

 . [23, 22] وجود دارد چترینگ، امکان نگیچیسوئ

                                                                                                                                    
1 State Dependent Riccati Equation  
2 Model Reference Adaptive Control 
3 Sliding Model Control 
4 Adaptive Sliding Mode Control 
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 سیستم بالگرد سه درجه آزادی -1شکل 

 

ی کوپتر سه درجه آزادی همراه با عدم قطعیت در مدل، اغتشاشات خارجی و پدیدهدر این مقاله، دینامیک هلی

کوپتر و غلبه بر موارد سیستم هلیعملی اشباع در عملگر مورد مطالعه قرار گرفته است. به منظور کنترل 

مستقل از مدل و ساده با تطبیق سریع و دارای توانایی قدرتمند   ASMC نامطلوب مذکور، یک طرح جدید

گیری از تخمین برای تعقیب و کاهش چترینگ پیشنهاد شده است. رویکرد پیشنهادی جدید به دلیل بهره

ی مبتنی بر مدل از به کارگیری مدل و احتیاج رور شدههای م، روش کنترلی را بر خلاف روش)1TDE(مدل 

ی غیر قابل اجتناب چترینگ در سازد. علاوه بر این، با توجه به پدیدهسازی دقیق مستقل میبه مدل

های سوئیچینگ تطبیقی برای جلوگیری از رخداد های مرسوم مد لغزشی، در این رویکرد از بهرهکنندهکنترل

پیشنهادی تضمین  ASMCود خطای تعقیب ناچیز استفاده شده است. قانون تطبیق این پدیده علیرغم وج

شوند و سپس در اطراف آن کند که متغیرهای لغزشی به یک همسایگی کوچک از سطح لغزش وارد میمی

های سوئیچینگ مانند. برای رسیدن به تطبیق سریع یا همگرایی سریع به سطح لغزش، مشتقات بهرهباقی می

بودن متغیرهای لغزشی از سطح لغزش متناسب خواهند بود. از سوی دیگر، هنگامی که متغیرهای لغزشی  با دور

های سوئیچینگ برای کاهش چترینگ به طور معکوس با گیرند، مشتقات بهرهنزدیک به سطح لغزشی قرار می

و قابلیت تعقیب خوب،  های سوئیچینگ برای رسیدن به عملکردآنها متناسب خواهند بود. با وجودی که بهره

گیرد، زیرا سرعت تطبیق بالا است. به آیند، چترینگ خیلی تحت تاثیر قرار نمیتا حدی بزرگ به دست می

پیشنهادی عملکرد خوب تعقیب را با اثر چترینگ کوچکی در اختیار دارد.  ASMCهمین علت، قانون تطبیق 

 ASMCسازی فیدبک، دن عدم قطعیت از طریق جبرانبرای به دست آوردن دینامیک خطای دلخواه و از بین بر

از این رو،  .کندکار می )TDE(و تخمین زمان تاخیر  )2PPC(پیشنهادی با یک روش کنترل جایابی قطب 

ها را طراحی کرد. با این توان آنشود که با طرح کنترلی میاین تکنیک باعث افزایش کارآیی روی مسائلی می

گیری به شود، زیرا تخمین یک مرحله نمونهمی TDEباعث ایجاد خطایی به نام خطای  TDEحال، تکنیک 

                                                                                                                                    
1 Time Delay Estimation 
2 Pole Placement Control 
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 مانند و در این مقاله نشان داده شده که توسطدانیم که این خطاها محدود میافتد. خوشبختانه، میتعویق می

ASMC های کمکیشوند. مشخص شده است که تکنیکپیشنهاد شده حذف می PPC و TDE  به بهبود

، ترکیب شده با ASMCکنند. خطای تعقیب طرح پیشنهادی پیشنهاد شده کمک می ASMCعملکرد 

با باند کوچک دلخواه با استفاده از رویکرد  1UUBشود که به طور ، تضمین میTDEو  PPCهای تکنیک

در  پیشنهاد شده ASMCمبتنی بر لیاپانوف، محدود خواهد ماند. اثربخشی مناسب تعقیب و تطبیق سریع 

    در حضور اغتشاشات و عدم قطعیت نشان داده شده است. DOF-3شبیه سازی بر روی سیستم بالگرد 

به  DOF-3د : در بخش دوم مدل دینامیکی بالگراست مرتب شده باقی مانده از این مقاله به شرح زیرمطالب 

ست. شده ا صیل ارائه  سخه جدید ازسومدر بخش  تف داده ه سعتو DOF-3بالگرد برای یک  ASMC ، یک ن

ده بر روی برای بررسی اثر بخشی الگوریتم کنترلی پیشنهاد شسازی شبیهمطالعه ، چهارمدر بخش . شودمی

 .شودانجام میگیری مقاله نتیجه ای ازبا خلاصه ش پنجمدر بخبالگرد انجام شده است. 

 

 مدلسازی دینامیکی بالگرد سه درجه آزادی -2

 شرکت کوانسر مورد مطالعه قرار گرفته استساخته شده توسط  DOF-3الگرد ب کی کنترل ،مقاله نیدر ا

همچنین و ، قرار دارد 2پروانه کیآن  یدر انتها کهکوچک  یبازو کیاز  DOF-3بالگرد  ستمیسبدنه  (.1)شکل 

تواند حرکت ینم ستمیس نیا، تشکیل شده است. کندیثابت متصل م هیپا کیکه بدنه را به  بالگرد یبازو

در با حرکات  بالگرد تیموقع سه محور بچرخد. حولتواند آزادانه یبگذارد، اما م شیاز خود به نما انتقالی

  شود.یمشخص م (yawو )یاو ( pitch) پیچ، (roll) رولراستای محورهای 

 بالگرد یمربوط به چرخش بازو یاو، حرکت باشدمی آن یبازوبرای  بالگردرول مربوط به چرخش بدنه  حرکت

 ی،کنترل یرهایمتغ است. یمحور افقبالگرد حول  یمربوط به چرخش بازو پیچو حرکت  یعمودحول محور 

با توجه به  کنند.یم تیرا هداحرکات بالگرد  بالگرد هستند که یهامتصل به پروانه دو موتور یولتاژ ورود

از آن به شکل  دو درجه بالگرد تنهای دینامیک ، از سه درجه آزادDOF-3 بالگرد ستمیس 3زیر تحریک زمیمکان

 یاوکه حرکت  ی، در حالشوندیم یبررس پیچو  رول یها، حرکتمقاله نیا در .استکنترل  همزمان قابل

 .[24] دهدارائه میرا  DOF-3 بالگردرول و پیچ  دینامیک، ریز معادلات .تغیر کند آزادانهتواند می
 

(1)  �̈� =
𝐾𝑓𝐿𝑎

𝐽𝛼
cos(𝛽)(𝑉𝑓 + 𝑉𝑏) −

𝑚𝑔𝐿𝑎
𝐽𝛼

 𝑠𝑖𝑛(𝛼 + 𝛼0) + 𝜀𝛼 

(2)  �̈� =
𝐾𝑓𝐿ℎ

𝐽𝛽
(𝑉𝑓 − 𝑉𝑏) + 𝜀𝛽 

 

چنین بقیه متغیرها به اند. هممشخص شده 𝜀𝛽و  𝜀𝛼ها به وسیله متغیرهای در این روابط اغتشاشات و نامعینی

 باشند.صورت زیر می

                                                                                                                                    
1 Uniformly Ultimately Bounded 
2 propeller 
3 Under Actuated 
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 DOF-3بالگرد  ستمیس یپارامترها  -1جدول                           

 مقدار                     تعریف بلمس

𝐽𝛼 0.91  ممان اینرسی حول محور ارتفاع 𝑘𝑔.𝑚2 

𝐽𝛽 0.0364 ممان 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 

𝑚  1.01 بالگردجرم موثر 𝑘𝑔 

𝑔 9.81 ثابت شتاب گرانش 𝑚/𝑠2 

𝐾𝑓 0.5 رانش پروانه یرویثابت ن 𝑁/𝑉 

𝑉𝑓 ورودی ولتاژ موتور جلو |𝑉𝑓| ≤ 15 

𝑉𝑏 ورودی ولتاژ موتور عقب |𝑉𝑏| ≤ 15 

 

𝑞1با در نظر گرفتن  = 𝛼  و𝑞2 = 𝛽 و برای سادگی مدل دینامیکی بالگرد مورد نظر ،𝑞 = [𝑞1, 𝑞2]
𝑇  در

 شوند. ( به صورت زیر بازنویسی می2( و )1نظر گرفته شده و معادلات )

 

 (3)  �̈� = 𝑓(𝑞) + 𝑔(𝑞)𝑢𝑠 + 𝑑(𝑡)   
 

𝑢𝑠که در آن ورودی کنترلی  = [𝑉𝑓 , 𝑉𝑏 ]
𝑇

|𝑉𝑓|با در نظر گرفتن اشباع در عملگر به شکل   ≤ 𝑉𝑏𝑚𝑎𝑥، 
|𝑉𝑓| ≤ 𝑉𝑓𝑚𝑎𝑥  که در آن𝑉𝑓𝑚𝑎𝑥  و𝑉𝑏𝑚𝑎𝑥  پارامترهای اسکالر حدود بالای اشباع در عملگر هستند. علاوه بر

𝑑(𝑡)اغتشاشات این،  = [𝜀𝛼 , 𝜀𝛽 ]
𝑇

های غیر خطی مدل هستند که به صورت زیر ماتریس 𝑔(𝑞)و  𝑓(𝑞)و  

 شوند. تعریف می

 

(4)  
𝑓(𝑞) = (

−
𝑔

𝐽𝛼
𝑚𝐿𝑎 sin(𝑞1 + 𝛼0)

0

) 

(5)  

𝑔(𝑞) =

(

 
 

𝐿𝑎
𝐽𝛼
𝐾𝑓 cos(𝑞2)

𝐿𝑎
𝐽𝛼
𝐾𝑓 cos(𝑞2)

𝐿ℎ
𝐽𝛽
𝐾𝑓 −

𝐿ℎ
𝐽𝛽
𝐾𝑓

)

 
 

 

 

با درنظر گرفتن ورودی کنترلی دارای اشباع به شکل مجموع دو ترم به صورت یک ترم ناشی از طراحی ورودی 

توان ورودی اشباع رو کنترلی بدون در نظر گرفتن اشباع و ترم دوم نیز تاثیرات نامطلوب غیرخطی اشباع می

𝑢𝑠به شکل  = 𝑢 + ∆𝑢 .باز نویسی کرد 
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 آید.، رابطه زیر به دست می𝑢𝑠و رابطه مربوط به  در نظر گرفتن عدم قطعیت پارامترهای مدل با

 

 (6)  �̈� = 𝑓(𝑞) + ∆𝑓(𝑞) + 𝑔(𝑞)𝑢 + ∆𝑔(𝑞)𝑢 + 𝑔(𝑞)∆𝑢 + 𝑑(𝑡)  
 

  شود.( در نظر گرفته می3فرض زیر برای دینامیک سیستم بالگرد )

d(t)بردار  .1فرض  = [𝜀𝜃 , 𝜀𝜑]
𝑇 دهد، که در این مقاله یکنواخت محدود اغتشاشات خارجی را نمایش می

+𝜀فرض شده است، به طوری که برای یک مقدار ثابت  > ‖𝑑(𝑡)‖وجود دارد:   0 <  𝜀+ . 

 

 TDEطراحی کنترل مد لغزشی تطبیقی بر مبنای  -3

با در نظر گرفتن اغتشاشات خارجی، عدم قطعیت مدلسازی و اثر اشباع در  DOF-3دینامیک کلی یک بالگرد 

 شود.( به منظور طراحی کنترل کننده پیشنهادی به شکل زیر بازنویسی می6عملگر ارائه شده در رابطه )
  

 (7)  �̈� = 𝑓(𝑞) + ∆𝑓(𝑞) + ∆𝑔(𝑞)𝑢 + 𝑔(𝑞)∆𝑢 + 𝑑(𝑡) + (𝑔(𝑞) − M̅−1)𝑢 + �̅�−1𝑢 
 

( به 7شود. برای نشان دادن رابطه )یک ماتریس ثابت است و مقدار آن برای تضمین پایداری تعیین می �̅�که 

 رسیم:یک فرم متراکم و ساده به فرم زیر می
 

(8)  q̈(t) = Γ(t) + M̅−1u  
 

 که در آن
 

(9)  Γ(t) = 𝑓(𝑞) + ∆𝑓(𝑞) + ∆𝑔(𝑞)𝑢 + 𝑔(𝑞)∆𝑢 + 𝑑(𝑡) + (𝑔(𝑞) − M̅−1)𝑢 
 

مرجع را دنبال کند، که به این معنی است که خطای  qdدقیقا  qهدف کنترلی در این مقاله این است که 

e(t)تعقیب  = qd(t) − q(t)  تا حد ممکن سرکوب شود. برای رسیدن به چنین هدف کنترلی باید ابتدا

 متغیر لغزشی زیر تعریف شود: 
 

(10)  𝑠(𝑡) = �̇�(𝑡) + 𝐾𝑠𝑒(𝑡)        
 

قانون کنترلی به شکل زیر  s(t)با لحاظ کردن متغیر لغزشی . یک ماتریس قطری مثبت معین است Ksکه 

 شود: پیشنهاد می
 

(11)  �̅� = −M̅Γ̂(t) + M̅(q̈d(t) + Ksė(t) + 𝛽s(t)) 
 

در  u ( از ورودی کنترل واقعی11در ) u̅لازم به ذکر است که باشد. یک پارامتر اسکالر مثبت طراحی می βکه 

 شود.تعیین می �̅�( متمایز است که با ارائه یک ورودی کنترل اضافی به 8)
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Γ̂ نیز تخمینی از Γ ( بوده و می8در رابطه )گیری یک نمونه تاخیر یافته تواند از اندازهΓ  به دست آید، که این

 شود. به عبارت دیگر داریم: نامیده می TDEکار تکنیک 
 

(12)  Γ̂(t) = Γ(t − L) = q̈(t − L) − M̅−1u(t − L) 

 

( 11( در )12اری )گذیباشد. با جا( می8زمان نمونه برداری است و دومین معادله برآمده از رابطه ) Lکه در آن 

 داریم:
 

(13)  �̅� = −M̅q̈(t − L) + �̅�(t − L) + M̅(q̈d(t) + Ksė(t) + 𝛽s(t))      
 

( و جایگذاری متغیر 8( در )13گذاری قانون کنترلی )یبا جاشود. ( نامیده میPPC) 1کنترل جایابی قطب �̅�که 

 و مرتب کردن رابطه خواهیم داشت: S(t)( به جای 10لغزشی )
 

(14) ë(t) + Kdė(t) + Kpe(t) + Γ(t) − Γ̂(t) = 0  
 

Γ(t)اگر بتوانیم  − Γ̂(t) = ( به 14در ) e(t) تعقیبرا تخمین بزنیم، خطای  Γ(t)بدست آوریم، یا دقیقا  0

برای به دست آوردن قطب  𝛽و  𝐾𝑠تواند با انتخاب مناسب میرسد و همچنین سرعت همگرایی آن صفر می

 ساده برای پایدارسازی یک سیستم خطی که از طریق تکنیک PPC دلخواه اصلاح شود. در این مقاله، فقط

TDE شود. اگر زمان نمونه گیریآید، انتخاب میبدست می L ( 12به اندازه کافی کوچک باشد، تخمین در )

توان را نمی Γ(t)نزدیک باشد. با این حال، در واقع،  Γ(t)تواند به اندازه کافی به می Γ̂(t) دهد کهنشان می

، به نام خطای Γ(t)و  Γ̂(t)دقیقا تخمین زد. به این دلیل که خطا بین  L حتی برای دوره نمونه برداری کوچک

TDEد نیز اجتناب برداری محدوگری برای یک دوره نمونهگیری ذاتی و غیرخطی، به علت نویزهای اندازه

سرکوب شود. در  TDE باشد. لازم است که با استفاده از یک الگوریتم کنترل ویژه، چنین خطاهایناپذیر می

( اضافه شده که به شرح زیر 13شود و به قانون کنترل در )پیشنهاد می ASMC این بخش یک نسخه جدید

 است: 
 

(15) 
u(t) = −M̅q̈(t − L) + u(t − L) + M̅(q̈d(t) + Ksė(t) + 𝛽s(t))

+ M̅ (K̂(t) ∗ sgn(s(t))) 
 

 باشد.اضافه شده می ASMCو در نهایت بخش آخر همان  PPC، بخش دوم TDE( بخش اول 15در رابطه )

 باشد:قانون تطبیق نیز به شکل زیر می
 

(16)  �̇̂�𝑖(𝑡) = {
𝜑𝑖 . (𝛼𝑖

−1. |𝑠𝑖(𝑡)|)
𝜃(𝑡). 𝜃(𝑡) 𝑖𝑓 �̂�𝑖(𝑡) > 0

𝜑𝑖 . 𝛼𝑖
−1. |𝑠𝑖(𝑡)|                    𝑖𝑓 �̂�𝑖(𝑡) = 0

   

                                                                                                                                    
1 Pole placement control 
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 𝜑𝑖  وα𝑖 باشند وپارامترهای قابل تنظیم برای رسیدن به سرعت تطبیق لازم می 𝜃(𝑡)  به شکل زیر در آن

 شود:تعریف می
 

𝜃(𝑡) = ‖𝑆(𝑡)‖∞ − 𝜀 
 

𝜀 شود و تاثیر بالایی بر سرعت تطبیق بهره سوئیچینگ دارد. باشد که در طراحی تعیین میثابت مثبتی می 

 �̂�𝑖های مدل نشده، نیاز نیست. برای به حد بالای نایقینی و ترمشود، ( دیده می16همانطور که در رابطه )

 خواهد داشت: S(t)قانون تطبیق دو فرم متفاوت بر مبنای خروجی تابع نرم بینهایت 
 

‖𝑆(𝑡)‖∞ ≥ 𝜀  ,    ‖𝑆(𝑡)‖∞ < 𝜀 
 

∞‖𝑆(𝑡)‖وقتی که  ≥ 𝜀 ،�̂�𝑖  تا زمان رسیدن به بازه‖𝑆(𝑡)‖∞ < 𝜀  افزایش خواهد یافت. وقتیK̂i  افزایش

یابد متغیر لغزش با سرعت بیشتری به سمت یک همسایگی از سطح لغزش خواهد رفت. وقتی متغیر لغزش 

∞‖𝑆(𝑡)‖وارد یک همسایگی سطح لغزش شود،  < 𝜀 تا زمانی که متغیر لغزش در محدوده همسایگی باقی ،

شود تر میسوئیچینگ سریعهای کاهش سرعت بهره علاوه بر این،یابد. کاهش می �̂�𝑖بماند بهره سوییچینگ 

( هنگامی که 9یابد، زیرا قانون تطبیقی پیشنهادی )و سپس سرعت تطبیق مربوطه نیز افزایش می
‖𝑆(𝑡)‖∞ < 𝜀های سوئیچینگ به ، با معکوس متغیر لغزش متناسب است. به همین دلیل، حتی اگر بهره

ن تطبیقی پیشنهادی چترینگ را کاهش بر روی مقدار بالا حفظ شوند، قانو 𝜀طور موقت برای مقدار کوچک 

توان گفت که قانون تطبیقی پیشنهادی، به دلیل داشتن بهره زیاد و سرعت تطبیق سریع عملکرد می .دهدمی

 کند.تعقیب بهتر و کاهش چترینگ را به طور همزمان فراهم می

 

 تحلیل پایداری سیستم حلقه بسته -4

بودن قانون تطبیق ارائه شده را به شکل یک قضیه و اثبات آن آورده شده است ولی قبل از آن  UUBاثبات 

 باشند.پردازیم که برای اثبات قضیه مورد نیاز میبه ارائه دو لم می

های مثبت شرط زیر را ای انتخاب شود که برای همه زمان( به گونه15در رابطه ) M̅اگر بهره کنترل  (1 لم

 :  [24]کندبرآورده 
 

(17)  ‖𝐼 − 𝑀−1(𝑞(𝑡))�̅�‖2 < 1 
 

𝑖برای  Γ∗𝑖به مقدار  TDEآنگاه خطای  = Γ𝑖(t)|محدود خواهد بود، یعنی  1,2 − Γ̂𝑖(t)| ≤ Γ
∗
𝑖 و   

𝐿همچنین به ازای  → 0: 
 

‖�̈�(𝑡 − 𝑙) − �̈�(𝑡)‖2 → 0 
 

(، بهره سوئیچینگ 16( و )15های )( کنترل شده با رابطه8برای یک ربات نشان داده شده با معادلات )( 2لم

�̂�𝑖دارای حد بالایی به اندازه 
∗

�̂�𝑖های مثبت خواهد بود، یعنی برای تمام زمان  < �̂�𝑖
∗

𝑡برای   ≥ در   .[25] 0

 شود.ادامه قضیه اصلی ارائه دهنده اثبات پایداری سیستم حلقه بسته ارائه می
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(، متغیر لغزش در یک 16( و )15های )( کنترل شده با رابطه8رابطه ) ئه شده بابرای یک بالگرد اراقضیه( 

∞‖S(t)‖زمان محدود وارد یک همسایگی از سطح لغزش خواهد شد،  < ε سپس تضمین خواهد شد که ،

  به شکل روبرو خواهد بود. UUBبرای آن لحظه به بعد پایدار 
 

(18 )  ‖𝑆(𝑡)‖2 < √∑𝜀2
𝑛

𝑖=1

+∑�̃�𝑀

𝑛

𝑖=1

 

 

∑بیشترین مقدار  𝐾𝑀که 
𝛼𝑖

𝜑𝑖
(Γ𝑖

∗ − �̂�𝑖(𝑡))
2𝑛

𝑖=1 باشد.می 

 شود: تابع کاندید لیاپانوف به شکل زیر در نظر گرفته می اثبات(
 

(19)  𝑉(𝑡) =
1

2
𝑆𝑇(𝑡)𝑆(𝑡) +

1

2
∑

𝛼𝑖
𝜑𝑖
(Γ𝑖

∗ − �̂�𝑖(𝑡))
2

𝑛

𝑖=1

 

 

 ( نسبت به زمان داریم:19با مشتق گرفتن از رابطه )
 

(20)  �̇�(𝑡) = 𝑆𝑇(𝑡)�̇�(𝑡) −∑
𝛼𝑖
𝜑𝑖
(Γ𝑖

∗ − �̂�𝑖(𝑡)) �̂�𝑖
̇ (𝑡)

2

𝑖=1

 

 

 (:20( در )10( و )8رابطه )سپس با جاگذاری 
 

(21)  �̇�(𝑡) = 𝑆𝑇(𝑡) (−𝑁(𝑡) − Γ̂(t) + δ(𝑡)) − Λ(𝑡) 
 

 که در آن 

Λ(𝑡) =∑(Γ𝑖
∗ − �̂�𝑖(𝑡))�̂�𝑖

̇ (𝑡)

𝑛

𝑖=1

 

δ(𝑡) = −M̅−1𝜏(𝑡) + q̈d(t) + Ksė(t) 

 

N(t)نیز  TDEو خطای  = Γ(t) − Γ̂(t) شود: ( نتیجه می21( در معادله )15( و )10باشد. از جایگذاری )می 
  

(22) 

�̇�(𝑡) =  ∑𝑆𝑖(𝑡) (−𝑁𝑖(𝑡) − 𝛽𝑆𝑖(𝑡) − �̂�𝑖(𝑡)𝑠𝑔𝑛(𝑆𝑖(𝑡))) − Λ

𝑛

𝑖=1

(𝑡)

≤∑|𝑆𝑖(𝑡)||𝑁𝑖(𝑡)| −∑|𝑆𝑖(𝑡)|�̂�𝑖(𝑡) − 𝛽

2

𝑖=1

∑𝑆𝑖
2

2

𝑖=1

− Λ

2

𝑖=1

(𝑡)

=∑(|𝑆𝑖(𝑡)| −
𝛼𝑖
𝜑𝑖
�̂�𝑖
̇ (𝑡)) − 𝛽

2

𝑖=1

(Γ𝑖
∗ − �̂�𝑖(𝑡)) − 𝛽∑𝑆𝑖

2

2

𝑖=1
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   شود:دو حالت به صورت زیر در نظر گرفته می
  

‖𝑆(𝑡)‖∞ ≥ 𝜀  ,    ‖𝑆(𝑡)‖∞ < 𝜀 
 

∞‖𝑆(𝑡)‖در حالت  ≥ 𝜀 ( می22از رابطه ) رابطه زیر رسید:توان به 
 

(23)  �̇�(𝑡) ≤ −𝛽∑𝑆𝑖
2

𝑛

𝑖=1

 

 

0.  کاهشی و محدود خواهد بود V(t)باشد که ( به این معنی می23نامساوی ) ≤ V(t)  ≤ V(0) < ∞  .

 شود: ( نتیجه می23همچنین از معادله )
 

 (24)  �̇�(𝑡) ≤ −𝛽∑𝑆𝑖
2

𝑛

𝑖=1

≤ −𝛽𝜀2 

 

وارد یک همسایگی کوچک از سطح لغزش که به این معنی است که در یک زمان محدود، متغیر لغزشی 

∞‖𝑆(𝑡)‖ شود. با این حال بعد از وارد شدن متغیر لغزشی به همسایگی کوچک می < 𝜀 ،در یک زمان محدود

ممکن است در ادامه به سمت داخل یا خارج همسایگی حرکت نماید، زیرا غیر مثبت بودن مشتق لیاپانوف در 

( دوباره به داخل همسایگی 24رت خروج از همسایگی طبق معادله )این همسایگی اثبات نشده است، اما در صو

شود از زمانی که برای دفعه اول وارد همسایگی کوچک حول سطح لغزش می 𝑆(𝑡)‖2‖گردد. حد بالای باز می

  ( مشخص است که:19مد نظر است. برای شروع از رابطه )
 

(25)  
1

2
‖𝑆(𝑡)‖2

2
≤ 𝑉(𝑡) ≤

1

2
‖𝑆(𝑡)‖2

2
+
1

2
(Γ𝑖

∗ − �̂�𝑖(𝑡))
2

 
 

 : 2در نتیجه با استفاده از لم 

 

 (: 26( و )25با استفاده از )
 

(27)  
1

2
‖𝑆(𝑡)‖2

2
<
1

2
∑𝜀2
𝑛

𝑖=1

+
1

2
∑𝐾𝑀

𝑛

𝑖=1

 

 و به این معنی است که:

(28)  ‖𝑆(𝑡)‖2 < √∑𝜀2
𝑛

𝑖=1

+∑𝐾𝑀

𝑛

𝑖=1

 

(26)        𝑉(𝑡) <
1

2
∑ 𝜀2𝑛
𝑖=1 +

1

2
∑ 𝐾𝑀
𝑛
𝑖=1 
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متغیر لغزش به بیرون و درون  دهد. علیرغم حرکتبودن متغیر لغزش را نتیجه می UUB( 28معادله )

شود. حد ( تضمین می28(، محدود بودن آن با معادله )23همسایگی کوچک به خاطر وجود جذب از معادله )

 اصلاح کرد. 𝜀و  𝛼𝑖و  𝜑𝑖های توان با تغییر پارامتر( را نیز می28بالای معادله )

 

 شبیه سازی -5

مطالعه شبیه سازی انجام شده  DOF-3شده برای بالگرد به منظور بررسی اثر بخشی طرح کنترلی پیشنهاد 

اند. به منظور بررسی در نظر گرفته شده( 1) است. پارامترهای به کار رفته در دینامیک بالگرد مطابق جدول

 اند. مقاوم بودن کنترل کننده پیشنهادی اغتشاشات زیر در شبیه سازی اعمال شده
 

𝜀𝛼 = 0.2 sin(5𝑡)    ,     𝜀𝛽 = 0.2sin (5𝑡) 
 

𝑘𝑠شوند. پارامترهای کنترل کننده به منظور کنترل مناسب بالگرد در ادامه آورده می = 𝑑𝑖𝑎𝑔(1,1)  و𝛽 =

𝑑𝑖𝑎𝑔(1,1) نیز حد بالای ورودی کنترلی به منظور بررسی پدیده اشباع در عملگر، شوند. انتخاب می

𝑉𝑓𝑚𝑎𝑥 = 𝑉𝑏𝑚𝑎𝑥 = علاوه بر این، به منظور محدود ماندن خطای تخمین در نظر گرفته شده است.  15

 ( برقرار باشد. 17ای انتخاب شده است که نامعادله )به گونه �̅�تاخیر زمانی، پارامتر 
 

�̅� = [
1.38    0.2
1.38 −0.2

] 

 

 انتخابی رسم شده است.  �̅�ازای ( به 17نامعادله )، سمت چپ (2) در شکل

های سیستم با دقت مناسب است. در این مطالعه توسط حالت هدف کنترلی در این مقاله تعقیب مسیر مرجع

شرایط اولیه در نظر  مسیر مرجع در نظر گرفته شده یک مسیر سینوسی برای هر دو حالت رول و پیچ است.

𝑥(0)گرفته شده برای بالگرد  = [−0.5, −1]𝑇 .های رول و مسیر مرجع به همراه حالت (3)در شکل  است

 پیچ رسم شده است. 
 

 
 (17) رابطه برآورده شدن شرط موجود در -2شکل 
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 با شرایط اولیه قابل مشاهده در نمودار های رول و پیچمسیر مرجع به همراه حالت -3شکل 

 

با توجه به این مسئله که  های حالت با مسیر مرجع قابل مشاهده است.انطباق مناسب سیگنال( 3) در شکل

در لحظه اولیه شرایط اولیه متفاوت با مسیر مرجع به بالگرد داده شده است، لیکن در ادامه با توجه به عملکرد 

2.2 خطاهای کنترلی به کمتر از مطلوب کنترل اعمال شده، × ها، به منظور لغو عدم قطعیت. رسندمی 10−4

. خطای تخمین بالگرد از تکنیک تاخیر زمانی استفاده شده استهای غیر خطی مدل اغتشاشات و دینامیک

ثانیه مقدار  1رسم شده است. همانطور که در شکل رسم شده است، پس از گذر  (5تاخیر زمانی در شکل )

 رسیده است.  02/0خطا به کمتر از 
 

 
 های بالگردخطای تعقیب حالت -4شکل 
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 TDEخطای تخمین  -5شکل 

 

در الگوریتم کنترلی از یک قانون کنترل مد لغزشی استفاده شده است. به  TDEبه منظور سرکوب خطای 

دلیل عدم داشتن هر گونه دانش در مورد حد بالا و همچنین عدم انتخاب مقادیر محافظه کارانه برای گین 

 رسم شده است. ( 6) سوییچینگ، از یک قانون تطبیق بهره گرفته شده است. این قانون تطبیق در شکل

 رسم شده است.  (7) به دست آمده از الگوریتم پیشنهادی نیز در شکل 𝑢𝑠در نهایت نیز ورودی کنترلی 

 

 
 بهره سوییچینگ تطبیقی  -6شکل 
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 𝑢𝑠ورودی کنترلی اعمال شده به بالگرد  -7شکل 

 
شکل  سیگنالی کاملا هموار عاری از  𝑢𝑠شود، ورودی کنترلی دیده می (7)همانگونه که در  چترینگ و دارای 

ست. شاهده می ا شباع در عملگر نیز در قانون کنترلی م  چنینبا اعمال  شود. با این حال،علاوه بر این اثرات ا

قابل مشاهده است، علیرغم شرایط  (4و  3) هایبه بالگرد، همانطور که در شکلای اشباع شدهورودی کنترلی 

 اند.جی و ...، اهداف کنترلی به شکل مناسبی به دست آمدهموجود مانند اغتشاشات خار

 

  گیرینتیجه -6
با توجه به اهمیت خاص بالگردها به دلیل کاربردهای فراوان نظامی و غیرنظامی یک کنترل کننده مد لغزشی 

های این توسعه داده شده است. یکی از مهمترین مزیت DOF-3برای بالگرد  TDEتطبیقی به همراه تکنیک 

کنترل کننده مستقل از مدل بودن است که این کنترل کننده را در عمل به شدت کاربردی کرده است. به 

های مدلسازی و در ساختار کنترل، کنترل کننده نسبت به عدم قطعیت TDEدلیل به کارگیری تکنیک 

مقاوم است. همچنین به منظور حذف خطای تخمین  در حضور پدیده عملی اشباع در عملگر اغتشاشات خارجی

تاخیر زمانی کنترل مد لغزشی به کار رفته است. طراحی تطبیقی بهره سوییچینگ این مزیت را به همراه داشته 

ها نیاز نبوده و مقدار گین سوییچینگ به است که به دانش اولیه نسبت به حد بالای اغتشاشات و عدم قطعیت

شود. نتایج به دست آمده از اعمال کنترل کننده پیشنهادی بر دینامیک نیز انتخاب نمیشکل محافظه کارانه 

بالگرد در بخش شبیه سازی موید آن است که کنترل کننده به خوبی بالگرد را در حضور شرایط ذکر شده در 

 بالا کنترل نموده است.
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Abstract 

 

In this paper, a model-independent adaptive sliding mode control method based on time-delay 

estimation (TDE) for a three degrees of freedom (3-DOF) helicopter in the presence of external 

disturbances and types of uncertainties is presented. In this approach, the switching gain of 

sliding mode is determined adaptively in order to increase the efficiency in tracking the 

reference path and reduce the chattering. In the adaptation law which causes rapid convergence 

to the sliding surface, a small and arbitrary neighborhood of sliding mode polynomials is used. 

In this neighborhood, it is considered that the derivatives of the adaptive gain are inversely 

proportional to the sliding variables. In this approach, to avoid using the dynamic model that is 

accompanied by modeling error, the time delay estimation approach has been used. In the time 

delay estimation, creating a time delay signal eliminates system dynamics and uncertainties. 

The uniformly ultimately bounded (UUB) stability of the closed-loop system is also shown. 

Finally, the efficiency of the proposed approach is investigated by studying the simulation on a 

3-DOF helicopter. 


