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   چكيده

به دليل پرواز هواپيماهاي بدون سرنشين در ارتفاع . شود ارتفاع يك هواپيماي بدون سرنشين طراحي  كه خلبان خودكار هد ش تلاشدر اين مقاله

 عين ها و در له داراي پيچدگياين مسأ. آميز مانورها دارد وفقيتپايين و در نزديكي سطح زمين، خلبان خودكار ارتفاع نقش مهمي در اجراي م

  مقدارداراي فاز و غيرخطي است و  غيركمينه)به عنوان ورودي(ي الويتور ي بين ارتفاع و زاويه زيرا رابطه هاي فراواني است، حال جذابيت

ي پيچ و ارتفاع  ي پيچ، زاويه ي كنترلي، سه متغير نرخ زاويه ي سه حلقه كه به واسطه(هاي متداول   در اين مقاله، برخلاف روش.باشد نامعيني مي

. شود اي استفاده مي حلقه يري فقط ارتفاع از يك ساختار تكگ ، با اندازه)شود  به ساختار نسبتاً مقاومي ميكه منجر  به طوري،گرددميگيري  اندازه

نش شخص  تا با استفاده از دا تلاش شده. اما به طور ذاتي داراي مقاومت پاييني است،تر است هزينه  ساده و درنتيجه كمساختار پيشنهاد شده

اومت در مقابل  محدوديت مق، ارتفاعي وسيعي از فرمان  يابي به پاسخ زماني مناسب براي محدوه بر دست  ، علاوه كنترل منطق فازيخبره و

هاي موجود در صنعت هوافضا، هميشه به  ها و هزينه گي كه به دليل پيچيد(نشده  هاي مدل ي و مقاومت در مقابل ديناميكهاي پارامتر نامعيني

   .دهد  اين نتايج را نمايش ميآزادي غيرخطي سازي شش درجه  شبيه.زيادي رفع گرددبه مقدار ) ها هستند سازيهمراه مدل
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ABSTRACT 
In this paper, it is tried to design an altitude hold mode autopilot of unmanned aerial vehicles (UAV's). This autopilot 
has practical importance for UAV's due to flying in the vicinity of terrain to implement missions by terrain following 
maneuvers. This case presents an interesting challenge due to the non-minimal phase characteristics, non-linearities, 
and uncertainties of altitude to elevator relation. Unlike the conventional methods (in which the altitude autopilot is 
designed with three loops, so that altitude, pitch rate, and pitch angle variables are measured), a single loop scheme is 
proposed so that only altitude is measured. This single loop scheme is simple, but it is not robust with respect to the 
uncertainties. The fuzzy logic control is proposed to overcome parametric uncertainties and unmodeled dynamics 
(due to the complexity and expenses in aerospace industries, these uncertainties are usually available in modeling). 
Our 6DOF non-linear simulation shows that it is possible to achieve a simple and robust autopilot by fuzzy logic 
control. 
 
Keywords: Altitude Autopilot, UAV, Fuzzy Control, Non-minimum Phase, Non-linear Model 

                                                 
  arbabaei@aut.ac.ir): نويسنده پاسخگو( دانشجوي دكترا -1

 mortazavi@aut.ac.ir:  استاديار-2



                              1389، 3 شماره ،6، جلد )ديناميك، ارتعاشات و كنترل(ضا ف                مجله مكانيك هوا                                                                             2

      
  مقدمه -1 

خودكار، نتايج حاصل  يكي از مشكلات اصلي در طراحي خلبان

علم به ضرايب . از نامعيني در پارامترهاي آيروديناميكي است

ها به ساير پارامترها  چنين وابستگي آن آيروديناميكي و هم

همراه با دقت ...) جانبي و ي سرش  ي حمله، زاويه مانند زاويه(

، كنترلر طراحي شده نبايد نسبت به با اين شرايط.  استپايين

از طرفي، معادلات حركت . تغييرات اين ضرايب حساس باشد

حاكم بر رفتار هواپيماي بدون سرنشين، غيرخطي و متغير با 

توان به  هاي غيرخطي، مي از جمله عبارت. زمان است

.  اشاره كرد3، پيچ و رول2 اينرسي ميان ديناميك ياو1كوپلينگ

احي خلبان خودكار اجسام پرنده با فرض به طور كلي، طر

در . شود ها انجام مي حذف كوپلينك اينرسي ميان ديناميك

اي جز   اجسام پرنده نتيجه عمل، وجود كوپلينگ در ديناميك

براي طراحي . خراب شدن عملكرد اين خلبان خودكار ندارد

خودكار با عملكرد بالا، به كاربردن مدل كاملي كه  خلبان

در اين حالت، . كوپلينك را دارا باشد، لازم استهاي  عبارت

هاي  در اين مقاله، روش. شود تر مي طراحي كنترلر مشكل

طراحي كنترلر بر مد كنترل ارتفاع يك هواپيماي بدون 

، 4سطح آيروديناميكي الويتور. شوند سرنشين اعمال مي

خروجي بين  -ديناميك ورودي. باشد ي كنترل آن مي وسيله

 كنترل و ارتفاع هواپيماي بدون سرنشين كه از انحراف سطوح

ه نيز لاين مسأ. فاز استكمينهشود، غير طريق دم كنترل مي

يي بالا را با مشكل مواجه خودكار با كارآ طراحي خلبان

 نامعيني -1 در نظر گرفتن سه عامل ،به طور خلاصه. كند مي

    ، )هاي پارامتري نامعيني(نسبت به ضرايب آيروديناميكي 

 غيرخطي بودن ديناميك و حذف نكردن اثرات كوپلينگ -2

فاز بودن ديناميك كمينه غير-3و ) هاي مدل نشده ديناميك(

ارتفاع موجب پيچيدگي طراحي خلبان خودكار ارتفاع 

گردد روشي پيشنهاد گردد  در اين مقاله، تلاش مي. گردد مي

  .دگانه عملكرد مطلوبي به دست آي كه در حضور اين عوامل سه

هاي متعددي براي طراحي خلبان خودكار وجود  روش

توان به كنترل تطبيقي، كنترل غيرخطي و  دارد كه مي

هاي  هاي گذشته، روش در دهه. بندي بهره اشاره كرد جدول

                                                           
1  - Coupling 
2  - Yaw 
3- Pitch & Roll 
4- Elevator 

خودكار  هاي طراحي خلبان ترين روش كنترل كلاسيك غالب

هاي غيرخطي و نامعين  بوده است، كه معمولاً براي ديناميك

يك روش عمومي براي طراحي . د ضعيفي دارندعملكر

ت در چندين شرايط سازي معادلات حرك خودكار، خطي خلبان

هاي طراحي كنترل خطي بر هر كدام از   اعمال روشپروازي و

بندي  باشد و سرانجام جدول هاي خطي مي اين مدل

. شد با پارامترهاي كنترلر به صورت تابعي از شرايط پروازي مي

در اين روش، . شود بهره ناميده ميبندي ولوش، جداين ر

ضمانتي به پايداري در مدت زمان گذر بين نقاط كار وجود 

بندي به آهستگي  ندارد و لازم است كه متغيرهاي جدول

چنين، اين روش نيازمند صرف زمان زيادي  هم. تغيير كنند

باشد، زيرا تعداد زيادي كنترلر خطي بايستي به دست آيد  مي

هاي رايج،  در اكثر روش. دنبال داردكننده را بهخستهو روندي 

به منظور . لازم است كه مدل دقيقي از سيستم در دست باشد

 روش تطبيقي معرفي شده دوري جستن از اين قيد، چندين

ها، كه به صورت خطي پارامتري  ي نامعيني لهاست تا مسأ

 در ].1-2[، را حل كنند )هاي ساختاريافته نامعيني(اند  شده

شده است تا  ، از يك كنترلر تطبيقي ساده استفاده ]2[

) مقاومت نسبت به ضرايب آيروديناميكي(مقاومت پارامتري 

كنترلر كلاسيك ارتفاع يك هواپيماي بدون سرنشين بهبود 

هاي پارامتري براي يك مدل  در اين مرجع، فقط نامعيني. يابد

ده نش هاي مدل خطي حضور دارند و از وجود ديناميك

بنابراين، . نظر شده است صرف) هاي غيرساختاريافته نامعيني(

هاي مدل  اين كنترلر ممكن است مقاومتي نسبت به ديناميك

. نداشته باشد) كه در ديناميك ارتفاع قابل توجه است(نشده 

دار هاي پرطرف ، يكي ديگر از روش]3[خور سازي پس خطي

م كنترل پرواز هاي فراواني در طراحي سيست است كه كاربرد

مشكل اصلي اين روش، نياز داشتن به ]. 4-7[داشته است 

مدل دقيقي از سيستم است، كه مشكلي اساسي است، زيرا 

با . كم پارامترهاي آيروديناميكي داراي نامعيني هستند دست

ي ارتفاع و الويتور، استفاده  فاز بودن رابطه كمينهتوجه به غير

  .پذير نيست حتي امكانخور به راسازي پس از روش خطي

كاربردهاي متنوعي داشته است ] 8[كنترل منطق فازي 

را به عنوان يك روش  توانيم آن جا مي و ما در اين] 14-9[

 زيرا مستقل از ديناميك سيستم است و  كار بريم، مقاوم به

هاي كنترلي را  باشد براساس رفتار سيستم، فرمان قادر مي
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خودكار   مدل خطي، خلبان، براساس]11[در . صادر نمايد

در اين . است سرنشين طراحي شده ارتفاع يك هواپيماي بدون

مرجع، فقط نامعيني نسبت به ضرايب آيروديناميكي در نظر 

شود كه مقاومت پارامتري بهبود  شده است و تلاش مي گرفته 

فازي، در گيري كنترلر منطق كار رجع، با بهدر اين م. يابد

سيك، مقاومت پارامتري بهبود يافته مقايسه با كنترلر كلا

فاز   فازي براي يك سيستم غيركمينهPID، ]13[در . است

در اين مرجع، فقط تلاش شده . خطي طراحي شده است

آيد،  فاز به وجود ميكمينههاي غير ، كه در سيستم1فروجهش

، با استفاده از كنترل منطق فازي، شتاب ]14[در . حذف گردد

غير شتاب جانبي نيز، مانند ارتفاع، مت(جانبي يك موشك 

به طور غيرمستقيم كنترل شده است ) فاز استكمينهغير

  ).متغير سرعت جانبي كنترل گرديده(

هاي پاسخ   كه به مشخصهدر اين مقاله، تلاش شده است

هاي پارامتري،  زماني مناسب، مقاومت نسبت به نامعيني

بي مطلوب نشده و رديا هاي مدل مقاومت نسبت به ديناميك

ل و اعمال بدون اشباع كنتر(اي وسيع  ها در محدوده فرمان

هاي  جا، برخلاف روش در اين. دست يافته شود) بارهاي زياد

حلقه براي طراحي خلبان خودكار -متداول، از يك ساختار تك

 نيز ]11[ و ]2[اين ساختار، كه در . گردد ارتفاع استفاده مي

ري متغير ارتفاع نيازمند گي ديده شده است، فقط به اندازه

ي واحد يك  برهمين اساس، با توجه به پاسخ زماني پله. است

سيستم نوعي، قوانين زباني منطبق بر رفتار مطلوب سيستم 

فازي طراحي گاه كنترل منطق سته استخراج و آنحلقه ب

  .گردد مي

  

  مدل رياضي هواپيماي بدون سرنشين -2

 كه جرم و رض معقولاز اين فدر استخراج معادلات حركت، 

 يماي بدون سرنشين ثابت هستندهاي هواپ ممان اينرسي

ي بدون معادلات حركت غيرخطي هواپيما. شوداستفاده مي

ضرايب (آوريم  دست ميصورت زير بهسرنشين مورد نظر را به

 به دست آمده 2افزار دتكام آيروديناميكي با استفاده از نرم

  ):است

  

                                                           
1- Undershoot 
2  - DATCOM 
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 زاويه الويتور،Eδ،ها در آنكه
trimEδ زاويه الويتور در شرايط

  ، 4 زاويه رادرRδ زاويه الويتور نسبت به مقدار تريم، eδ، 3تريم

Aδ5 زاويه آيلرون ،h،ارتفاع φ،زاويه رول θ ،زاويه پيچ ψ 

 نرخ R نرخ زاويه پيچ،Q نرخ زاويه رول، Pزاويه سمت، 

  سرعتV سرعت عمودي،W سرعت طولي،Uزاويه ياو،

  زاويه سرشβ زاويه حمله وα سرعت كل، tVجانبي، 

بعضي از متغيرهاي هواپيماي بدون سرنشين . باشد جانبي مي

خودكار ارتفاع  هدف، طراحي خلبان. اند  تعريف شده1در شكل 

خودكار قادر  اين خلبان. باشد اين هواپيماي بدون سرنشين مي

است، با استفاده از سطح الويتور، ارتفاع هواپيما را كنترل 

ي هواپيماهاي بدون موريتمأهاي  با توجه به مشخصه. نمايد

                                                           
3- Trim 
4  - Rudder 
5  - Aileron 
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كنند، كنترل  سرنشين، كه در نزديكي سطح زمين پرواز مي

  .مطلوب ارتفاع امري مهم است

، رفتار غيرخطي هواپيماي بدون )1-15(معادلات      

با توجه به اين معادلات، اثر . دهند سرنشين را نشان مي

بر متغير ارتفاع آشكار ) Rمثل (سمتي  -متغيرهاي عرضي

سازي معادلات حذف  يت كوپلينگ، در روند خطاين اثرا. است

طوري كه ممكن است موجب عملكرد نامطلوب گردند، به مي

  .ها را ناديده گرفته است كنترلري شود كه وجود آن

سازي معادلات غيرخطي، حول شرايط تريم پرواز  با خطي     

، مدل خطي نامي براي ارتفاع به صورت تابع تبديل زير 1كروز

  :آيد به دست مي

)16(  
( )( )( )

( )2 2

-57.3 -24.6 21 .008( )
.

( ) ( 0.011 0.0022) 2.12 98.4e

s s sh s

s s s s s sδ
+ +

=
+ + + +

  

شود كه مدل خطي نامي، مدل رياضي موجود از  فرض مي

خودكار  كه خلبان طوري سرنشين است، به هواپيماي بدون

كه مشخص است،  طوري همان. گردد براساس آن طراحي مي

ي بين متغير خروجي ارتفاع و متغير ورودي الويتور  رابطه

هاي مدهاي  چنين مشخصه هم. ستداراي صفر ناپايدار ا

  .باشد كوتاه نامطلوب مي   و پريود2پروازي طولي فوگويد

 

  
 سرنشين در پارامترهاي پروازي هواپيماي بدون: )1(شكل 

  .امتداد سه محور مختصات

  

خودكار از مدل  براي بررسي مقاومت پارامتري خلبان     

امي در مدل خطي غيرن. شود  استفاده مي3خطي غيرنامي

,شود كه مشتقات پايداري مهم مثل  فرض مي ,
q um m DC C C

α
 

و 
uLC) درصد كمتر از مقدار 40، ) را مشاهده نماييد1 جدول 

كه منجر به ناپايداري بيشتر صفر  نامي هستند، به طوري

                                                           
1  - Cruise 
2  - Phugoid 
3- Degraded Linear Model 

تر شدن مدهاي پروازي طولي فوگويد و  ناپايدار و نامطلوب

با اعمال اين تغييرات مخرب، تابع تبديل . شود كوتاه مي دپريو

  :آيد رنامي به صورت زير به دست ميمدل خطي غي

)17(  
( )( )( )

( )2 2

-57.3 -25.5 21.6 .0017( )
.

( ) ( 0.0055 0.0021) 1.82 64e

s s sh s

s s s s s sδ
+ +

=
+ + + +

  

  

هاي  اثر مشتقات پايداري بر روي مشخصه ):1( جدول

  .]15[ديناميكي مدهاي پروازي 

  هانحوه و چگونگي تأثير بر كميت
مشتق 

  پايداري

افزايش 
qmC باعث افزايش ضريب ميرايي مد پريود 

  گردد كوتاه مي

qmC  

mCافزايش 
α

 باعث افزايش فركانس طبيعي مد پريود 

  گردد كوتاه مي

mC
α

  

افزايش
uDC باعث افزايش ضريب ميرايي مد فوگويد 

  گردد مي

uDC  

افزايش 
uLC باعث افزايش فركانس طبيعي مد فوگويد

  گردد مي

uLC  

  

  طراحي خلبان خودكار كلاسيك -3

تفاع براساس ساختاري با سه به طور متداول، خلبان خودكار ار

ي  در اين ساختار، نرخ زاويه. گردد حلقه كنترلي طراحي مي

شوند، به طوري كه  گيري مي ي پيچ و ارتفاع اندازه پيچ، زاويه

ي داخلي خلبان خودكار  ي پيچ، حلقه خلبان خودكار زاويه

خلي خلبان ي دا ي پيچ، حلقه ارتفاع و كنترلر نرخ زاويه

اين ساختار منجر به مقاومت . باشد پيچ ميي خودكار زاويه

هاي پارامتري اما كنترلي  نسبتاً مناسب در مقابل نامعيني

شود، چون بايستي سه كنترلر طراحي و  پيچيده و پرهزينه مي

هاي نرخ  در اين مقاله، حلقه.  گيري شوند سه متغير اندازه

ي شوند، به طور ي پيچ كنار گذاشته مي ي پيچ و زاويه زاويه

در اين ساختار . گردد كه يك ساختار تك حلقه استفاده مي

  .سنج كافي است گيري ارتفاع توسط ارتفاع ساده، اندازه

ي سمت و  در اين بخش، خلبان خودكار كلاسيك زاويه     

البته، چون . گردد ارتفاع براي مدل خطي نامي طراحي مي

باشد،  خودكار ارتفاع مي هدف اين مقاله طراحي خلبان

شود  گردد و فرض مي ي سمت ارائه نمي خودكار زاويه خلبان
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سمتي هواپيماي بدون سرنشين بدون -كه كانال عرضي

 2دياگرام بلوكي مد كنترل ارتفاع در شكل . نامعيني است

و با ) 16(براساس مدل خطي نامي . نشان داده شده است

ساز با تابع ها، جبران هندسي ريشه كارگيري روش مكان به

  :گردد ل زير طراحي ميتبدي

)18(  
2

2

0.012(s+0.05) (s +2.12s+98.4)
.

(s+20) (s +6s+15.25)bCG =  

ساز تلاش شده كه اثرات صفر ناپايدار به در طراحي اين جبران

مقدار زيادي كاهش يابد و مدهاي فوگويد و پريود كوتاه بهبود 

 نيز از اين روش براي طراحي ]11[ و ]2[  مراجعدر. يابند

اي غالب سيستم ه مشخصه. ساز استفاده شده استجبران

طوري كه   همانگردد و بسته به صورت زير محاسبه ميحلقه 

  .هستندزير مشخص است، داراي مقاديري مطلوب 

n0.6,  2.31.ξ ω= =  

 فركانس طبيعي سيستم nω ضريب ميرايي و ξبه طوري كه

  .باشند حلقه بسته مي

  

 

 دياگرام بلوكي مد كنترل ارتفاع براي طراحي ):2( شكل

  .سازجبران

  

براي ارزيابي اين خلبان خودكار، لازم است كه بر مدل      

 اعمال 1خطي نامي، مدل خطي غيرنامي و مدل غيرخطي

ي   متر و مقادير فرمان زاويه10مقدار فرمان ارتفاع . گردد

سازي  نتايج شبيه. دشون  درجه در نظر گرفته مي10 و 0سمت 

  . به تصوير كشيده شده است3در شكل 

طبق اين شكل، پاسخ زماني مطلوبي براي مدل خطي       

مشاهده ) كه كنترلر بر اساس آن طراحي شده است(نامي 

سرعت پاسخ : هاي يك پاسخ زماني مطلوب مشخصه. شود مي

   فروجهش   ، مقدار3 فراجهش ، مقدار)2مدت زمان صعود مثل(

                                                           
ي تريم الويتور  سازي مدل غيرخطي، مقدار زاويه د كه در روند شبيهشو توجه -1

گردد، زيرا ميبه خروجي كنترلرها اضافه ) باشد  درجه مي92/1راي اين مورد ب(

  .باشد طراحي بر اساس مدل خطي نامي مي

2- Rise Time 
3- Overshoot 

  
 پاسخ زماني مدل خطي نامي، مدل خطي ):3( شكل

  .سازغيرنامي و مدل غيرخطي با جبران

  

طوري كه مشخص  همان. باشد و خطاي حالت ماندگار مي

است، پاسخ مطلوبي براي مدل خطي غيرنامي مشاهده 

ساز ي عدم مقاومت مناسب جبران شود كه نشان دهنده نمي

در اين حالت، . ستم استدر مقابل نامعيني در پارامترهاي سي

 درصد است كه فراتر از مقدار 40مقدار فراجهش حدود 

چنين، اين  هم. باشد مي)  درصد20كمتر از (مطلوب 

نشده، كه در  هاي مدل خودكار در مواجه با ديناميك خلبان

باشد كه  مدل غيرخطي نهفته است، داراي ضعف مي

نشده  مدلهاي  ي عدم مقاومت نسبت به ديناميك دهنده نشان

يابد اثرات ي سمت فرمان افزايش  هرچه مقدار زاويه. است

. شود ميترساز آشكار و ضعف جبرانغيرخطي شديدتر

خودكار، كه بر اساس روش رايج در صنعت  بنابراين، اين خلبان

ها و  طراحي شده است، قابليت برآورده كردن خواسته

حال، لازم است كه . شده نيست هاي تحميل محدويت

خودكاري طراحي شود كه قابليت حذف و يا كاهش  بانخل

هاي غيرخطي را داشته باشد و در عين حال  اثرات عبارت

بالايي نداشته نسبت به تغيير پارامترهاي سيستم حساسيت 



                              1389، 3 شماره ،6، جلد )ديناميك، ارتعاشات و كنترل(ضا ف                مجله مكانيك هوا                                                                             6

      
وابستگي كنترل  شود كه از عدم تلاش ميبرهمين اساس. باشد

منطق فازي به مدل سيستم بهره جسته و خلبان خودكار 

  . طراحي گرددارتفاع

 
  طراحي خلبان خودكار فازي -4

هاي واقعي، اطلاعات از دو منبع اصلي  براي خيلي از سيستم

كسي كه دانش خود را (يكي شخص خبره : آيد به دست مي

و ديگري ) كند در مورد سيستم به زبان طبيعي بيان مي

گيري سنسورها و مدل رياضي است كه از قوانين  اندازه

تبديل زبان طبيعي به رياضيات . آيد يفيزيكي به دست م

هاي فازي  سيستم. گيرد هاي فازي صورت مي توسط سيستم

بار توسط  هاي مبتني بر قانون هستند كه اولين ، سيستم]8[

]. 16[ معرفي گرديد زادهلطفي نام دكتر دانشمند ايراني به 

باشد كه شامل  ، يك پايگاه دانش مي هاي فازي قلب سيستم

ي شروع ساخت  نقطه. آنگاه است-ز قوانين اگراي ا مجموعه

آنگاه -يك سيستم فازي به دست آوردن مجموعه قوانين اگر

قدم بعدي، تركيب اين . با استفاده از شخص خبره است

اصول متفاوت تركيب اين . قوانين به يك سيستم واحد است

. دهد هاي فازي متفاوتي را در اختيار قرار مي قوانين، سيستم

 به نمايش گذاشته 4هاي فازي در شكل  صلي سيستمساختار ا

طوري كه مشخص است، سيستم فازي از  همان. شده است

  :چهار بخش اصلي تشكيل شده است

 متغيرهاي داراي مقدار واقعي را به ،1كننده فازي .1

ي فازي با يك  هر مجموعه. كند هاي فازي تبديل مي مجموعه

):شود تابع عضويت تعريف مي ) /A

U

A x xμ= ، به طوري كه ∫

( )A xμي  تابع عضويت مجموعهAدر فضاي Uباشد  مي.  

هاي توصيف  ، كه شامل تمامي قانون2پايگاه دانش .2

  .ي سيستم است كننده

، كه مطابق اصول مختلف فازي، 3موتور استنتاج فازي .3

  .كند وانين موجود در پايگاه دانش را با هم تركيب ميق

هاي فازي را به اعداد واقعي  ، كه مجموعه4كننده نافازي .4

 .كند تبديل مي

                                                           
1- Fuzzification 
2- Rule Base 
3- Inference Engine 
4- Defuzzification 

  هاي فازي، تبديل مجموعه ي سيستم به طور كلي، وظيفه     

قوانين به تابعي است كه كار نگاشت ورودي را به خروجي 

  :ام را به صورت زير در نظر بگيريدlقانون. دهد انجام مي

)19( 
1x،1اگر: امlقانون

lA 2 وx،2
lA و ... وnx،l

nA است 

 .استu،lBآنگاه

]بردار در رابطه فوق ]1 2

T

nx x x x= K متغير ورودي ،

l.باشد ، متغير خروجي سيستم فازي ميuو
iAي  ، مجموعه

iU در فضايixفازي متغير R⊂و متعلق به قانون l ام

V در فضايuي فازي متغير ، مجموعهlB .است R⊂ و 

قانون  Nهر پايگاه دانش، شامل. ام استlمتعلق به قانون

، نرمال با مركز lBي فازي  فرض كنيد كه مجموعه. باشد مي
lu19(در اين صورت، سيستم فازي با پايگاه قوانين .  باشد( ،

، نافازي كننده 5تكينموتور استنتاج ضربي، فازي كننده 

  ]:8[آيد  ز به صورت زير به دست مين مراكميانگي

)20( 

*

1 1

*

1 1

( )
.

( )

i

i

nN
l

A i
l i

nN

A i
l i

u x
u

x

μ

μ

= =

= =

=
∑ ∏

∑ ∏
 

  

  
  . ساختار اصلي سيستم فازي):4( شكل

 
شود نتايج طراحي خلبان خودكار فازي   سعي مي،در ادامه     

دياگرام بلوكي . رددارتفاع هواپيماي بدون سرنشين ارائه گ

در    . است شده  نشان داده 5كنترل فازي ارتفاع در شكل 

و يك خروجي مورد استفاده جا، كنترل فازي با دو ورودي اين

و نرخ تغييرات خطا ) e(دو ورودي شامل خطا . گرددقرار مي

)e& (باشند  مي)e : ،اختلاف ميان ارتفاع و ارتفاع فرمان

ce h h= . خروجي نيز انحراف الويتور مي باشد). باشد ، مي−

ي فازي   مجموعه7از ) u(ها و خروجي  براي توصيف ورودي

، كوچك و NM=، متوسط و منفيNB=بزرگ و منفي{

، متوسط و PS=، كوچك و مثبتZE=فر، صNS=منفي

                                                           
5- Singleton 
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ي  مجموعه. شود استفاده مي } PB=، بزرگ و مثبتPM=مثبت

شكل (ي يك سيستم نوعي  قوانين، مطابق با تفسير پاسخ پله

 17، 2در جدول ]. 17[آيد  ، توسط فرد خبره به دست مي)6

قوانين . خودكار ارائه شده است قانون براي طراحي اين خلبان

 6  در شكلlو ... ، a ،b ،cجه به نقاط مرجع  با تو) 12-1(

بر كم  14 بر تثبيت حركت، قانون 13قانون . اند استخراج شده

 بر كاهش فراجهش و قوانين 15كردن زمان صعود، قانون 

هاي  بر كاهش فروجهش، كه در سيستم) 17-16(

تابع عضويت . كيد دارندآيد، تأ فاز به وجود مي كمينهغير

شود و  به صورت مثلثي در نظر گرفته ميهاي فازي  مجموعه

  . باشند داراي توزيع يكنواخت مي

  

  
 دياگرام بلوكي مد كنترل ارتفاع براي طراحي ):5( شكل

  .خودكار فازي خلبان

  

1 b d

c

i

h

a

f

g

e

j

k

l

  
  . پاسخ پله واحد سيستم نوعي):6( شكل

      

ها و  هاي فازي ورودي ، توابع عضويت مجموعه7شكل      

براساس مدل . دهد فازي را نشان ميخودكار  خروجي خلبان

 طبق u و &e،e حد بالا و پايين پارامترهاي خطي نامي،

اين مقادير براساس (گردد   انتخاب مي3مقادير جدول 

طراحي حال، ). اند ديناميك پرواز و سعي و خطا به دست آمده

هاي  ، داده2كنترل فازي براساس مجموعه قوانين جدول 

  .گيرد صورت مي) 20( و سيستم فازي 3جدول 

  .ي نمونه آنگاه، بر اساس پاسخ پله- قوانين اگر):2( جدول

   استu ،PBه   است آنگاe& ،ZE است و e ،PBاگر   1

   استu ،NB  است آنگاه e& ،NB است و e ،ZEاگر   2

   استu ،NB  است آنگاه e& ،ZE است و e ،NBاگر   3

   استu ،PB  است آنگاه e& ،PB است و e ،ZEاگر   4

   استu ،PM  است آنگاه e& ،ZE است و e ،PMاگر   5

  استu ،NM  است آنگاه e& ،NM است و e ،ZEاگر   6

  استu ،NM  است آنگاه e& ،ZE است و e ،NMاگر   7

   استu ،PM  است آنگاه e& ،PM است و e ،ZEاگر   8

   استu ،PS  است آنگاه e& ،ZE است و e ،PSاگر   9

   استu ،NS  است آنگاه e& ،NS است و e ،ZEاگر  10

   استu ،NS  است آنگاه e& ،ZE است و e ،NSاگر  11

   استu ،PS  است آنگاه e& ،PS است و e ،ZEاگر  12

   استu ،ZE  است آنگاه e& ،ZE است و e ،ZEاگر  13

   استu ،PM  است آنگاه e& ،NS است و e ،PBر اگ 14

   استu ،NM  است آنگاه e& ،NB است و e ،PSاگر  15

   استu ،NM  است آنگاه e& ،PS است و e ،NBاگر  16

   استu ،PM  است آنگاه e& ،PB است و e ،NSاگر  17

  

  
  .u و &e،eع عضويت متغيرهاي تواب):7( شكل

  

  .u و &e،e حد بالا و پايين پارامترهاي):3( جدول

Uu (deg)Lu Ue& ( / )Le m s& Ue ( )Le m 

12  12-  65  65-  65  65-  
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خودكار فازي بر مدل  سازي اعمال خلبان نتايج شبيه      

 8 غيرنامي و مدل غيرخطي در شكل خطي نامي، مدل خطي

  .گردد مشاهده مي

  

  
 پاسخ زماني مدل خطي نامي، مدل خطي ):8( شكل

  .خودكار فازي غيرنامي و مدل غيرخطي با خلبان

      

طوري كه مشخص است، با توجه به پاسخ مدل  همان     

هاي پاسخ زماني مناسبي دست  ، به مشخصهخطي نامي

هاي   مدل خطي غيرنامي داراي مشخصهپاسخ زماني. ايم يافته

. مطلوبي است و به عنوان يك پاسخ مناسب مورد قبول است

ساز بر همين اساس، خلبان خودكار فازي در مقايسه با جبران

نويسندگان مرجع . داراي مقاومت پارامتري مطلوبي است

اي دست  ي مشابه  ، براي مورد خودشان، نيز به نتيجه]11[

كيد است، بررسي چه كه در اين مقاله مورد تأ آنما ا. اند يافته

هاي طراحي كنترل خطي مثل  هاي احتمالي روش ضعف

هاي كنترل فازي در مواجه با  كنترل كلاسيك و توانمندي

طوري كه از اين شكل  همان. هاي مدل نشده است ديناميك

خودكار  شده، خلبان ساز طراحيمشخص است، برخلاف جبران

هاي غيرخطي را تا حد   كه اثر عبارتاست فازي توانسته

هاي  مطلوبي كاهش دهد و مقاومت در مقابل ديناميك

  .نشده را به نمايش بگذارد مدل

هواپيماهاي بدون سرنشين داراي تغييرات ارتفاع زيادي      

كنند و براي  هستند، چون در نزديكي سطح زمين پرواز مي

هاي   براي فرمان.دهند برخورد با موانع تغيير ارتفاع مي عدم

بزرگ، اعمال يك مدل ديناميكي لازم است تا فرمان، هموار 

بزرگي بر ) شتاب جانبي(گاه ورودي و بارهاي  گردد و آن

اجسام پرنده داراي قيدهاي ديناميكي (هواپيما اعمال نگردد 

هاي فازي  با انتخاب صحيح حد بالا و پايين مجموعه). هستند

توان به شتاب جانبي  ، ميورودي و خروجي خلبان خودكار

. قابل قبولي دست يافت، بدون اين كه ورودي اشباع گردد

و ) ورودي كنترلي(، پاسخ زماني ارتفاع، زاويه الويتور 9شكل 

 متر نمايش 100شتاب جانبي را به ازاي ارتفاع فرمان 

طوري كه مشخص است، خلبان خودكار  همان. دهد مي

 نيست، چون منجر به كلاسيك قادر به رديابي اين فرمان

حداكثر (گردد  هاي بزرگ و در نتيجه اشباع آن مي ورودي

). شود گرفته مي درجه در نظر 25مقدار زاويه الويتور 

. گردد چنين، شتاب جانبي زيادي بر هواپيما اعمال مي هم

هاي   برخلاف آن، خلبان خودكار فازي قادر است كه وروي

 بدون اين كه اشباع گردد كنترلي را با مقدار فرمان وفق دهد،

  .هاي جانبي بزرگي اعمال گردد و شتاب

     

  
  .هاي بزرگ پاسخ زماني مدل غيرخطي، در حضور فرمان ):9( شكل
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شد تا خلبان خودكار ارتفاع يك  در اين مقاله، تلاش 

طوري كه بيان  همان. شود هواپيماي بدون سرنشين طراحي 

ي  هاي فراواني است، زيرا رابطه پيچدگيشد، اين مسئله داراي 

، )ي الويتور زاويه(و متغير ورودي ) ارتفاع(بين متغير خروجي 

چنين داراي نامعيني  فاز و غيرخطي است و همكمينهغير

در اين مقاله، از دو روش براي طراحي اين . باشد مي

اول، با استفاده از روش . خودكار استفاده شده است خلبان

دوم، . است شده ساز طراحي  يك جبران ها،  ريشههندسي مكان

با استفاده از دانش شخص خبره، كنترلر منطق فازي طراحي 

اين دو خلبان خودكار، براساس چندين معيار . است گرديده 

هاي پاسخ  مشخصه: اند، از جمله مورد بررسي قرار گرفته

هاي پارامتري، مقاومت  زماني، مقاومت نسبت به نامعيني

ها در  نشده و رديابي فرمان هاي مدل  به ديناميكنسبت

مقاومت پارامتري با بررسي پاسخ زماني . اي وسيع محدوده

 40مدل خطي غيرنامي كه مشتقات آيروديناميكي مهم آن 

درصد كمتر از مقدار نامي است، مورد بررسي قرار گرفته 

هاي مدل نشده با  چنين، مقاومت نسبت به ديناميك هم. است

 پاسخ زماني مدل غيرخطي كه داراي عبارات كوپلينگ بررسي

باشد، مورد بررسي قرار گرفته  ي سمت مي ميان ارتفاع و زاويه

ي سمت افزايش  در اين مدل هرچه مقدار فرمان زاويه. است

در اين مقاله، از . يابد، اثرات غيرخطي افزايش خواهد يافت

ر منجر به اين ساختا. اي استفاده گرديد حلقه-يك ساختار تك

همين به. گردد  داراي مقاومت پايين ميكنترلري ساده اما

فازي به مدل وابستگي كنترل منطق از ويژگي عدمدليل، 

خودكار به  بر سادگي خلبان  سيستم استفاده شد تا علاوه

صه، نتايج به طور خلا. مقاومت مطلوب نيز دست يابيم

لاسيك و كخودكار  خلبان-1: د كهدهن سازي نشان مي شبيه

اي را  مي نتايج مشابهفازي براي مدل خطي ناخودكار انخلب

فازي خودكار كه طراحي خلبان جه به اين با تو-2دهند،  مي

بر مدل خطي نامي صورت گرفته، اما داراي عملكرد  مبتني

ين هاي پارامتري و هم چن مطلوبي در حضور نامعيني

ع رتفا به ازاي فرمان ا-3نشده است و  هاي مدل ديناميك

هاي كنترلي خود  نفازي قادر است فرماخودكار بزرگ، خلبان

كه (هاي بزرگي بر هواپيما  طوري كه وروديرا وفق دهد، به

 اعمال )گردند منجر به پروازي غيرممكن براي هواپيما مي

وجود  نهايي، در صورت عدم به عنوان نتيجه. گردد نمي

 بدون سرنشين، ها در مدل رياضي موجود از هواپيماي نامعيني

هاي مبتني بر مدل، مثل كنترل كلاسيك،  استفاده از روش

شود، زيرا امكان بررسي تحليلي پايداري به  پيشنهاد مي

فازي ها، كنترل منطق  در حضور نامعينياما. راحتي وجود دارد

خودكار ارتفاع و ساير  داراي پتانسيل بالايي در طراحي خلبان

  .باشد مدها مي
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