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 چکیده

 دشدهیتولباشد که توسط نیروی برآ چهار موتور میکوادکوپتر یک ربات با  

. در این مقاله تعقیب مسیرهای شودیمموتورهای آن کنترل  لهیوسبه

شتقی، متناسبی کنندهپیچیده توسط کوادکوپتر با استفاده از سه کنترل

مشتقی در بی، تناسبینکننده ترکیبی پیشبین و کنترلکننده پیشکنترل

تن با در نظر گرف نیبشیپ کنندهکنترلاست.   شده نجامحضور اغتشاش باد ا

ای هوضعیتکنترلی،  یهاگنالیسبر روی  توسط طراح شدهفیتعر قیود

. دینمایمتولید را بهینه کنترلی  یهاگنالیسهای آن، سیستم و خروجی

دل خطی سازی شده سیستم بین از مپیش کنندهکنترلبرای طراحی 

 ستفادهاها از مدل غیرخطی سیستم کوادکوپتر سازیو برای شبیه کوادکوپتر

تعقیب مسیرهای  دهدیمشده نشان انجام هایسازیشبیهاست. نتایج  شده

. در شودیمبا دقت بالایی انجام  نیبشیپ کنندهکنترلا استفاده از بپیچیده 

 پیچیده مرجع، تعقیب مسیر در این حوزه شدهانجامی هاپژوهشمقایسه با 

تری خطای کمدر این پژوهش با درصد  شدهیطراح نیبشیپ کنندهکنترلبا 

 شده در این مقاله، عملکرد بهتریبین طراحیپیش کنندهکنترلو انجام شده 

 های تناسبی مشتقی،کنندهداشته است. همچنین مقایسه عملکرد کنترل

دهنده شده نشانکننده ترکیبی طراحیبین و کنترلکننده پیشکنترل

 کننده ترکیبی در حضور اغتشاش باد است.ملکرد بهتر کنترلع

 -مشتقی  یتناسب کنندهکنترل - نیبشیپکننده کنترل :کلیدی یهاواژه
 کوادکوپتر

 

 مقدمه -1

سادگی طراحی، قیمت پایین ساخت در مقایسه با سایر  لیدل بهکوادکوپترها 

ی هاعرصهی برخوردارند. کوادکوپترها در اژهیوانواع پهپادها از محبوبیت 

مختلف نظامی و غیرنظامی مانند پایش و مراقبت، جستجو، ارتباطات، 

 .]2[مانیتورینگ و بخش تفریحی کاربرد دارند 
است که  شده یبررسی مختلف هاپژوهشمسئله کنترل کوادکوپترها در 

( کنترلرهای تناسبی، مشتقی، 1:  ]3[ ی استبنددستهزیر قابل  صورتبه

( 2 ]6[-]4[ی هاپژوهشی خطی مانند هاکنندهمیتنظانتگرالی و 
، روش ]7[غیرخطی مانند کنترلر مد لغزشی مانند پژوهش   کنترلرهای

مانند پژوهش مقاوم  کنندهکنترل و ]11[-]8[کنترلی پسگام مانند پژوهش 

( 4 ]12[های مبتنی بر دینامیک معکوس مانند پژوهش ( تکنیک3 ]11[

 .   ]13[ کنترلرهای بهینه زمان محدود مقید مانند پژوهش 

                                                 
1 1 Root Mean Square 

های آن ازجمله در نظر گرفتن بین به دلیل قابلیتامروزه کنترلر پیش

های سیستم، جبران اغتشاشات، رفتار های ورودی و خروجیمحدودیت

 طوربههای چند متغیره با سیستمبین و عملکرد عالی در مواجهه پیش

عملکرد  ]3[. در پژوهش ]14[ اندگرفته قرارو استفاده  موردتوجهی اگسترده

رل ارتفاع برای کنت نیبشیپ کنندهکنترلمشتقی و تناسبی کنندهکنترل

ته شده نتیجه گرف نیبشیپ کنندهکنترلکوادکوپتر بررسی شده و برتری 

مسیر توسط کوادکوپتر به کمک تعقیب  ]11[در پژوهش   است.

در دستگاه کواترنین انجام شده است. در پژوهش  نیبشیپ کنندهکنترل

برای تعقیب مسیر حلقوی در حضور اغتشاش  نیبشیپ کنندهکنترل ]16[

 (1RMS) خطاجذر میانگین مربع باد استفاده شده و عملکرد آن بر اساس 

طراحی شده  نیبشیپ کنندهکنترل ]17[ارزیابی شده است. در پژوهش 

 بوستروفدن برای تعقیب مسیرهایی با کاربردهای واقعی مانند مسیر

(bustrophedon)  ه بررسی شد کنندهکنترلبه کار گرفته شده و عملکرد

 است.

در پژوهش حاضر یک روش نوین برای  تعقیب مسیرهای پیچیده توسط 

شده با طراحی نندهککنترلکوادکوپتر معرفی شده است و عملکرد 

مقایسه شده است . برای  ]1[شده در مقاله مرجع کننده طراحیکنترل

 ، مدل اغتشاشدر حضور اغتشاشاتی مثل باد کنندهکنترلبررسی مقاومت 

و  هاتیمحدوددینامیکی سیستم وارد شده است. همچنین  سازی مدل در

مدنظر  نندهککنترلقیود فیزیکی و مکانیکی سیستم کوادکوپتر در طراحی 

 قرار داده شده اند.

معادلات دینامیکی کوادکوپتر  2ادامه مقاله به این صورت است که در بخش  

 هپرداختبین پیش کنندهکنترلبه معرفی  3استخراج خواهد شد. در بخش 

. اندگرفته قراری موردبررسشده است. تابع هزینه و قیود کنترلر در این بخش 

شده آورده شده است که بیانگر های انجامسازیشبیهنتایج  4در بخش 

شده است. در آخرین بخش نتایج عملکرد مناسب کنترلر نوین طراحی

 شده است. گیری انجامشده است و نتیجه سازی بررسیشبیه

 

 دینامیکیمعادلات  -2

است. کوادکوپتر از بدنه و  شده دادهشمای یک کوادکوپتر نشان  1در شکل 

شده است که تغییر سرعت چرخش هر یک از موتورها  تشکیل چهار موتور

دو ایجادکننده حرکات مختلف و درجات آزادی برای صورت جمعی یا دوبهبه

 ربات است.
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 ]11[نمای بالای کوادکوپتر شامل بدنه و موتورها  -1شکل

و  Xدو نوع پیکربندی کلی برای کوادکوپترها وجود دارد: پیکربندی 

 .موردنظر قرارگرفته است +. در پژوهش پیشرو پیکربندی  +پیکربندی 

 
 دینامیک کوادکوپتر ریاضیمدل  -2-1

های برای بررسی مدل ریاضی دینامیک کوادکوپتر ابتدا لازم است دستگاه

مختصات مورداستفاده تعریف شود. دستگاه اینرسی و دستگاه بدنی که 

د کوادکوپتر قرار دار متصل به بدنه کوادکوپتر بوده و مبدأ آن در مرکز جرم

دستگاه بدنی در جهت موتور شماره  xاست. محور  شدهدادهنشان  2در شکل 

در جهت   zشود. محور تعریف می 4در جهت موتور شماره  yو محور  1

شود. همچنین تعریف می yو  xمعکوس حاصل از ضرب خارجی محورهای 

,𝜙)زوایای اویلر  𝜃, 𝜑)  شده  نمایش داده 2برای یک کوادکوپتر در شکل

 است.
 

 
 ]1[دستگاه مختصات اینرسی و بدنی  -2شکل

 

پارامترهای کنترلی در مسئله کوادکوپتر سرعت چرخش موتورها 

هایی حول مرکز جرم هستند. با تغییر سرعت چرخش موتورها نیرو و ممان

وها شوند. این نیرشود که در معادلات دینامیکی ظاهر میکوادکوپتر ایجاد می

 (𝛺𝑖)چرخش هریک از موتورها  سرعتبه( 4( تا )1ها طبق معادلات )ممانو 

است. در این روابط  1ی موتورها مطابق شکل گذارشمارهشوند. مربوط می

𝑢1  نیرو در راستای محورz  ،دستگاه بدنی𝑢2  ممان حول محورx   ،بدنی

𝑢3  ممان حول محورy  بدنی و𝑢4  ممان حول محورz لیه بدنی است. ک

و مقادیر  شدهفیتعر( 1سازی در جدول )برای شبیه ازیموردنپارامترهای 

 آورده شده است.  هاآنعددی 

(1) 𝑢1 = 𝑘𝑓(𝛺1
2 + 𝛺2

2 + 𝛺3
2 + 𝛺4

2) 

(2) 𝑢2 = 𝑘𝑓(𝛺4
2 − 𝛺2

2)

 (3) 𝑢3 = 𝑘𝑓(−𝛺3
2 + 𝛺1

2) 

(4) 𝑢4 = 𝑘𝑀(𝛺1
2 − 𝛺2

2 + 𝛺3
2 − 𝛺1

2) 

 
 ]1[ ازیموردنتعاریف پارامترها و مقادیر  -1جدول 

 نماد تعریف مقدار واحد

𝑘𝑔. 𝑚2 
(

7.5𝑒−3 0 0
0 7.5𝑒−3 0
0 0 1.3𝑒−2

 𝐼 ممان اینرسی (

𝑚 0.23 طول بازو 𝑙 

𝑘𝑔. 𝑚2 6𝑒−5 اینرسی موتور 𝐼𝑟 

𝑁. 𝑠2 3.13𝑒−5 ضریب تراست 𝑘𝑓 

𝑁. 𝑚. 𝑠2 7.5𝑒−7 ضریب ممان 𝑘𝑀 

𝑘𝑔 0.65 جرم کوادکوپتر 𝓂 

𝑚
𝑠2⁄  𝑔 جاذبه 9.81 

𝑁. 𝑠 𝑚⁄  (
0.1 0 0
0 0.1 0
0 0 0.1

) 
ضریب درگ 

 آیرودینامیک
𝑘𝑡 

𝑁𝑚. 𝑠 (
0.1 0 0
0 0.1 0
0 0 0.1

) 

ضریب ممان 

ناشی از درگ 

 آیرودینامیک

𝑘𝑟 

 ( قابل11( تا )1مدل غیرخطی دینامیکی کوادکوپتر در معادلات )

 .]1[ مشاهده است

(1)  �̈� =  
−1

𝓂
[𝑘𝑡𝓍

�̇� + 𝑢1(𝑠𝑖𝑛 𝜙 𝑠𝑖𝑛 𝜑 + 𝑐𝑜𝑠 𝜙 𝑐𝑜𝑠 𝜓 𝑠𝑖𝑛 𝜃)] 

(6)  �̈� =  
−1

𝓂
[𝑘𝑡𝑦

�̇� + 𝑢1(𝑠𝑖𝑛 𝜙 𝑐𝑜𝑠 𝜑 − 𝑐𝑜𝑠 𝜙 𝑠𝑖𝑛 𝜑 𝑠𝑖𝑛 𝜃)]

 (7)  �̈� =  
−1

𝓂
[𝑘𝑡𝑧

�̇� − 𝓂𝑔 + 𝑢1 𝑐𝑜𝑠 𝜙 𝑐𝑜𝑠 𝜃] 

(8)  �̇� =
−1

𝐼𝑥

[𝑘𝑟𝑥
𝑝 − 𝑙𝑢2 − 𝐼𝑦𝑞𝑟 + 𝐼𝑧𝑞𝑟 + 𝐼𝑟𝑞𝜔𝑟] 

(9) �̇� =
−1

𝐼𝑦

[−𝑘𝑟𝑦
𝑞 − 𝑙𝑢3 − 𝐼𝑥𝑝𝑟 + 𝐼𝑧𝑝𝑟 + 𝐼𝑟𝑝𝜔𝑟] 

(11) �̇� =
−1

𝐼𝑧

[𝑢4 − 𝑘𝑟𝑧
𝑟 + 𝐼𝑥𝑝𝑞 − 𝐼𝑦𝑝𝑞] 

,𝑥)( 7( تا )1در معادلات ) 𝑦, 𝑧) ی موقعیت کوادکوپتر در هامؤلفه

,�̇�)(  11( تا )8دستگاه اینرسی، و در معادلات ) �̇�, �̇�)  ی هاسرعتبه ترتیب

,𝑥)ی حول محورهای اهیزاو 𝑦, 𝑧)  دستگاه بدنی هستند. باید توجه کرد که

ی و موقعیت کوادکوپتر در دستگاه اینرسی حائز اهمیت است. ریگجهت

( زوایای اویلر در دستگاه اینرسی هستند، 7( تا )1همچنین در معادلات )

مقدار این زوایا باید محاسبه شود تا در این معادلات  هرلحظهبنابراین در 

به  یی از دستگاه بدناهیزاوی هاسرعتمورداستفاده قرار بگیرند. برای تبدیل 

 .]19[ میکنیم( استفاده 11دستگاه اینرسی از ماتریس تبدیل معادله )

(11) 𝐸 = [

1 0 −𝑠𝑖𝑛 𝜃
0 𝑐𝑜𝑠 𝜙 𝑠𝑖𝑛 𝜙𝑐𝑜𝑠 𝜃
0 −𝑠𝑖𝑛 𝜙 𝑐𝑜𝑠 𝜙𝑐𝑜𝑠 𝜃

] 

( برای 14( تا )12( معادلات )11با انجام تبدیل بر اساس معادله )

 شوند.میای در دستگاه اینرسی حاصل ی زاویههاسرعت

(12) �̇� = 𝑝 + 𝑟 𝑐𝑜𝑠 𝜙 𝑡𝑎𝑛 𝜃 + 𝑞 𝑠𝑖𝑛 𝜙 𝑡𝑎𝑛 𝜃 

(13)  �̇� = 𝑞 𝑐𝑜𝑠 𝜙 − 𝑟 𝑠𝑖𝑛 𝜙 

(14)  �̇� = 𝑟
𝑐𝑜𝑠 𝜙

𝑡𝑎𝑛 𝜃
+ 𝑞

𝑠𝑖𝑛 𝜙

𝑐𝑜𝑠 𝜃
 

( و بردار 11صورت معادله )بنابراین با در نظر گرفتن بردار کنترل به

کوادکوپتر ( معادلات دینامیک 16صورت معادله )وضعیت سیستم به

 صورت کامل استخراج شد.به

(11)  𝑢 = [𝑢1 𝑢2 𝑢3 𝑢4]𝑇 

(16) 𝓍𝑠 = [𝓍 𝓎 𝓏 �̇� �̇� �̇� 𝜙 𝜃 𝜑 𝑝 𝑞 𝑟]𝑇 

 
 حالت یفضا معادلات -2-2

شده است که در  بین خطی استفادهدر این پژوهش از کنترل پیش

. در بخش شودسازی شده استفاده میآن از مدل فضای حالت سیستم خطی

پرداخته خواهد شد. لذا لازم است مدل فضای حالت سیستم  به این کوضوع 3

 کوادکوپتر استخراج شود.

برای استخراج معادلات فضای حالت کوادکوپتر ابتدا سیستم را حول 

( 17. معادله )میکنیمسازی وضعیت تعادل آن یعنی حالت شناوری خطی

 دهنده بردار وضعیت تعادل است.نشان
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(17)  𝓍𝑠 = [0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0]𝑇 

(18)  𝑢 = [𝑚𝑔 0 0 0]𝑇 

( 21( و )19صورت معادلات )معادلات فضای حالت سیستم خطی به

 خواهد بود.

(19)  �̇� = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢 

(21) 𝑦 = 𝐶𝑥 

صورت بین لازم است معادلات سیستم بهی کنترل پیشسازادهیپبرای 

گسسته بیان شوند. برای استخراج معادلات گسسته از روش گام به جلو اویلر 

( به دست 22( و )21کنیم. معادلات گسسته بر اساس معادلات )استفاده می

 آیند.می

(21) 𝐴𝑑 = 𝐼12×12 + 𝑇𝑠 × 𝐴 

(22)  𝐵𝑑 = 𝑇𝑠 × 𝐵 

سازی طول زمان گامی است که برای شبیه 𝑇𝑠( 22( و)21در روابط )

 شود.در نظر گرفته می
 

 بینپیش کنندهکنترل -3

ی کننده افق کاهنده یک روش کنترلبین یا کنترلپیش کننده کنترل

ینی ببینی رفتار سیستم در طول افق پیشبا پیش هرلحظهاست که در 

 شدهفیعرتکه به ازای آن، تابع هزینه  ابدییم، سیگنال کنترلی را شدهنییتع

برای کنترلر کمترین مقدار ممکن را داشته باشد. سیگنال کنترلی حاصل 

 شدهفیتعرصورت جداگانه برای کنترلر طول افق کنترل که بهبرای تمام 

شده که شود. اما تنها اولین سیگنال کنترلی محاسبهاست، محاسبه می

شود بینی است به سیستم اعمال میمتعلق به اولین گام در طول افق پیش

. رددگیمبرای تعقیب مسیر تکرار  هرلحظهمتوالی در  طوربهو همین حلقه 

ن بیو خروجی سیستم در طول افق پیش هاحالتن دلیل لازم است به همی

 تخمین زده شود.

 
 بینی حالت و خروجی سیستمپیش -3-1

 بین به یکهای سیستم در طول افق پیشبینی حالتبرای پیش

شده تخمینگر حالت نیاز است. در این پژوهش از یک تخمینگر خطی استفاده

ت ماندگار از مدل افزایشی است. برای دفع اغتشاش و حذف خطای حال

 کنیم.( استفاده می21سیستم یعنی معادله )

(23) ∆𝑢𝑘 = 𝑢𝑘 − 𝑢𝑘−1 

(24) ∆𝑥𝑘 = 𝑥𝑘 − 𝑥𝑘−1 

(21) 𝑋 = [
∆𝑥𝑘

𝑦𝑘
] 

 .میکناستخراجسیستم افزوده را  میتوانیماکنون 

(26)  [
𝛥𝑋(𝑘 + 1)
𝑌(𝑘 + 1)

] = [
𝐴 0𝑚

𝑇

𝐶𝐴 𝐼𝑞×𝑞
] [

𝛥𝑋(𝑘)
𝑌(𝑘)

] + [
𝐵

𝐶𝐵
] 𝛥𝑈(𝑘) 

(27) 𝑌(𝑘) = [0𝑚×𝑚 𝐼𝑞×𝑞] [
𝛥𝑋(𝑘)
𝑌(𝑘)

] 

بینی حالت سیستم برای یک گام به جلو طبق معادله معادلات پیش

بینی و برای پیش ( 29بینی دو گام به جلو طبق معادله)( و برای پیش28)

𝑁𝑝 ( خواهد بود.31گام به جلو طبق معادله ) 

(28) 𝑥(𝑘 + 1 ∣ 𝑘) = 𝐴𝑥(𝑘) + 𝐵𝛥𝑢(𝑘) 

(29) 𝑥(𝑘 + 2 ∣ 𝑘) = 𝐴2𝑥(𝑘) + 𝐴𝐵𝛥𝑢(𝑘) + 𝐵𝛥𝑢(𝑘 + 1) 

(31) 𝑥(𝑘 + 𝑁𝑝 ∣ 𝑘) = 𝐴𝑁𝑝𝑥(𝑘) + 𝐴𝑁𝑝−1𝐵𝛥𝑢(𝑘) + ⋯ 

+𝐴𝑁𝑝−𝑁𝑐𝐵𝛥𝑢(𝑘 + 𝑁𝑐 − 1) 

( است که 31صورت معادله )به شدهافزودهمعادلات سیستم  تیدرنها

( و 33به ترتیب طبق معادلات ) 𝜙و  F( و 32معادله ) صورتبه Yدر آن 

 .]21[ اندشدهفیتعر( 34)
(31) 𝑌 = 𝐹𝑥(𝑘) + 𝜙𝛥𝑢(𝑘) 

(32)  𝑌 = [𝑦(𝑘 + 1 ∣ 𝑘) ⋯ 𝑦(𝑘 + 𝑁𝑝 ∣ 𝑘)] 

(33) 𝐹 = [
𝐶𝐴

⋮
𝐶𝐴𝑁𝑝

] 

(34) 𝜙 = [

𝐶𝐵 0 ⋯ 0
𝐶𝐴𝐵 𝐶𝐵 ⋯ 0

⋮ ⋮ ⋮ ⋮
𝐶𝐴𝑁𝑝−1𝐵 𝐶𝐴𝑁𝑝−2𝐵 ⋯ 𝐶𝐴𝑁𝑝−𝑁𝑐𝐵

] 

 
 تابع هزینه و قیود سیستم -3-2

یگنال س هرلحظهبین یک کنترل بهینه مقید است که در کنترل پیش

کننده رلی برای این کنتاگونهبه. تابع هزینه کندیمبهینه کنترلی را محاسبه 

های مطلوب به سمت حالت شدهینیبشیپهای شود که حالتتعریف می

مصرف انرژی سیستم است  درواقعتلاش کنترلی که  کهیدرحالمیل کنند 

ی هابخشصورت مربعی و شامل کمینه باشند. در این پژوهش تابع هزینه به

که  تصورنیبدسیگنال کنترلی و میزان خطای تعقیب مسیر دلخواه است. 

 هایی کنترلی خطای حالت سیستم از حالتهاگنالیسبا کمینه کردن 

 است. شدهفیتعر( 31) صورت معادلهدلخواه، کمینه گردد. تابع هزینه به

(31)  𝐽 = ∑
𝑘=0

𝑁𝑝−1
 𝑦𝑘

𝑇𝑄𝑦𝑘 + 𝑢𝑘
𝑇𝑅𝑢𝑘 

ی وزنی برای تنظیم پارامترهای تابع هاسیماتر Rو  Qکه در آن 

های بین قابلیت اعمال محدودیتویژگی ممتاز کنترل پیش هزینه هستند.

های آن است. در ی سیستم و همچنین خروجیهاتیوضعورودی، 

 زیر اعمال گردیده است. شده محدودیتهای انجامسازیشبیه

(36) 0 < 𝑢1 < 10 (𝑁) 

(37) −22.5 < 𝑢2 < 22.5 

(38) −22. < 𝑢3 < 22.5 

 

 سازیشبیه -4

شده برای بررسی عملکرد های انجامسازیدر این بخش نتایج شبیه

بین بین مبتنی بر مدل و کنترلر ترکیبی متشکل از کنترل پیشکنترلر پیش

مشتقی برای تعقیب مسیرهای پیچیده توسط یک کننده تناسبیکنترلو 

ینان قابلیت اطم هایسازهیشبکوادکوپتر آورده شده است. برای آنکه نتایج 

تم مدل سیس عنوانبهبیشتری داشته باشند از مدل غیرخطی کوادکوپتر 

شده  استفاده RMSکننده از برای ارزیابی عملکرد کنترل شده است. استفاده

از زمان خطای مقدار اختلاف وضعیت  هرلحظهکه در  صورتنیبداست. 

 است. شده گرفتهبرای تعقیب در نظر  شدهنییتعسیستم با مقادیر مسیر 

 
 هبین برای تعقیب مسیرهای پیچیدکننده پیشبررسی عملکرد کنترل -4-1

ی، ارهیداشده سه مسیر بین طراحیبرای بررسی عملکرد کنترل پیش

( تا 39مسیر مرجع به ترتیب با معادلات ) عنوانبهو مارپیچ پیچیده مارپیچ 

 ( انتخاب شد.41)

(39) 𝑥 = 𝑠𝑖𝑛(0.1𝑡) , 𝑦 = 𝑐𝑜𝑠(0.1𝑡), 𝑧 = 4(𝑚) 

(41) 𝑥 = 𝑠𝑖𝑛(0.1𝑡) , 𝑦 = 𝑐𝑜𝑠(0.1𝑡), 𝑧 = −0.3𝑡(𝑚)  

(41) 𝑥 = 𝑐𝑜𝑠(0.05𝑡) − (𝑐𝑜𝑠(0.05𝑡))3,  
𝑦 = 𝑠𝑖𝑛(0.05𝑡) − (𝑠𝑖𝑛 0.05𝑡)3 , 𝑧 = −0.3𝑡(𝑚) 
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( 4سازی برای تعقیب مسیر دایره، شکل )( نمایشگر شبیه3شکل )

( نمایشگر 1سازی برای تعقیب مسیر مارپیچ و شکل )نمایشگر شبیه

 سازی برای تعقیب مسیر مارپیچ پیچیده است.شبیه

 

 
 مسیر دایره -3شکل 

 
 مسیر مارپیچ -4شکل

 
 مسیر مارپیچ پیچیده -5شکل

 

 یبرا شدهانجام یهایسازهیشب یبرا RMS یخطا شگرینما 2 جدول

 نیبشیپ کنندهکنترل توسط دهیچیپ چیمارپ و چیمارپ ره،یدا ریمس بیتعق

برای  RMSنمایشگر خطای  3جدول  .است طراحی شده در این پژوهش

 است. ]1[شبیه سازی های انجام شده در مقاله مرجع 

 
 برای تعقیب مسیرهای مختلف RMSمقادیر خطای  -2جدول 

RMSE_Z RMSE_Y RMSE_X  

 دایره مسیر 0.0190 0.0148 0.0025

 مسیر مارپیچ 0.0191 0.0150 0.0056

 پیچیده مسیرمارپیچ 0.0086 0.0095 0.0053

برای تعقیب مسیرهای مختلف در مقاله  RMSمقادیر خطای  -3جدول

 مرجع

RMSE_Z RMSE_Y RMSE_X  

 دایره مسیر 0.0233 0.0289 0.0120

 مسیر مارپیچ 0.0225 0.0123 0.0296

 پیچیده مسیرمارپیچ 0.0106 0.0253 0.0135

 

( بیانگر دقت بالای 2مقادیر خطای بسیار پایین در جدول )

برای تعقیب مسیرهای پیچیده توسط کوادکوپتر  نیبشیپ کنندهکنترل

( نشان 3که در جدول )  هستند. مقادیر خطای حاصله نسبت به مقاله مرجع

 کنندهکنترلداده شده، دارای مقادیر کمتری هستند بنابراین عملکرد 

 بهتر بوده است. ]1[ در این پژوهش نسبت به مقاله مرجع شدهیطراح

 
بین یشکننده پمشتقی، کنترلکننده تناسبیمقایسه عملکرد کنترل -4-2

 کننده نوین ترکیبیو کنترل

نوینی که در این پژوهش  طراحی شده است، کنترلر  کنندهکنترل

باشد. می  کننده تناسبی مشتقیبین و کنترلترکیبی متشکل از کنترل پیش

 کنندهنترلکترکیبی، سیگنال کنترلی تولیدشده توسط  کنندهکنترلدر این 

فرمولاسیون  که شودیممشتقی اصلاح تناسبی کنندهکنترل، توسط نیبشیپ

 ( نشان داده شده است.42آن در معادله )

(42) 𝑢 = 𝑢𝑝𝑟𝑒 + 𝑃 ∗ ∆𝑥 + 𝐷 ∗ ∆�̇� 

از سعی و خطا استفاده شده و  Dو  Pرای تنظیم ضرایب ب

  ی انجام شده با بهترین ضرایب ممکن انجام شده است. هایسازهیشب

شده در این پژوهش ه نوین طراحیکنندبرای مقایسه عملکرد کنترل

رجع با ، مسیر منیبشیپ کنندهکنترلمشتقی و تناسبی کنندهکنترلبا 

ی برای تعقیب این مسیر سازهیشباست و  شدهگرفته( در نظر 43معادله )

بین ننده پیشکمشتقی، کنترلکننده تناسبیتوسط کوادکوپتر با سه کنترل

 8کننده نوین ترکیبی در حضور اغتشاش باد که نیرویی معادل و کنترل

 شده است. کند، انجامبه کوادکوپتر وارد می 𝑥+نیوتون در جهت 

(43) 𝑥 = 𝑠𝑖𝑛(0.1𝑡) 

 

 
 مشتقی در حضور اغتشاشعملکرد کنترلر تناسبی -6شکل
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 بین در حضور اغتشاشعملکرد کنترلر پیش -7شکل

 
 شده در حضور اغتشاشعملکرد کنترلر ترکیبی طراحی -1شکل

 

 PD کنندهکنترل( نشان داده شده است، 6که در شکل ) طورهمان

در حضور اغتشاش باد برای تعقیب مسیر توسط کوادکوپتر عملکرد مناسبی 

 نندهککنترلنداشته و تعقیب مسیر مناسبی انجام نشده است. همچنین 

( نشان داده شده است پس از، از بین 7کل )که عملکرد آن در ش نیبشیپ

گرداند و شده بررفتن اغتشاش نتوانسته است کوادکوپتر را به مسیر تعیین

رکیبی نوین ت کنندهکنترلشده فاصله دارد. شده با مسیر تعیینمسیر طی

ی توانسته است پس از، از بین رفتن اغتشاش، کوادکوپتر خوببهشده طراحی

برگرداند و عملکرد مناسبی برای تعقیب مسیر در  شدهنییتعرا به مسیر 

( نشان داده شده 8حضور اغتشاش داشته است که این موضوع در شکل )

 است.

 

 گیرینتیجه -5

بین کننده پیشدر این مقاله، تعقیب مسیرهای پیچیده توسط کنترل

بین و یشکننده پمشتقی با کنترلکننده تناسبیو مقایسه عملکرد کنترل

 دهششده، در حضور اغتشاش باد انجام کننده نوین ترکیبی طراحیرلکنت

 است.

 کاهش خطای تعقیب مسیر نسبت به مقاله مرجع هایسازهیشبنتایج 
بین طراحی شده در این پژوهش را نشان کننده پیشتوسط کنترل ]1[

شده، برای تعقیب مسیرهای ی انجامهایسازهیشب. بر اساس دهندیم

مشتقی ناسبیکننده تبین نسبت به کنترلکننده پیشتری کنترلپیچیده، بر

بی کننده نوین ترکیمشهود است. بعلاوه در حضور اغتشاش باد کنترل کاملا  

ت. بین داشته اسکننده پیششده عملکرد بهتری نسبت به کنترلطراحی

ب هایی که از ترکیکنندهنتیجه گرفت عملکرد کنترل توانیمبنابراین 

های التبینی حبه آینده سیستم و پیش ذاتا  بین که های پیشکنندهکنترل

مشتقی که ماهیت های تناسبیکنندهو کنترل دهدیمآن در آینده اهمیت 

واکنشی و انفعالی دارند، برای تعقیب مسیر در حضور اغتشاش توسط 

 تر است.کوادکوپتر مناسب
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