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محقق شدن این هدف شامل دو مرحله است. مرحله اول، کنترل وضعیت  .کنترل پرواز گروهی بالگردهای بدون سرنشین تدوین شده است باهدفاین مقاله 
. در مقاله حاضر، در مرحله اول، به دلیل معماری ساده و توانایی جداسازی دهی گروه بالگرد استعیت مستقل هر بالگرد و مرحله دوم، کنترل شکلو موق

ادهای بینی رخدبنا بر توانایی پیشی، برای کنترل موقعیت و وضعیت، کنترل وارون دینامیک اعمال شده است، همچنین رخطهای چند متغیره غیسیستم
سازی این برای کنترل موقعیت و وضعیت بالگرد بکار رفت و نتایج حاصل از شبیه یافته نیزبین توسعهآینده و اتخاذ اعمال کنترلی متناسب با آن، کنترل پیش

ک است و حذف اغتشاشات نیز حدوداً گر وارون دینامیکنترل کمتر ازثانیه  4بین گر پیشبا هم مقایسه شد که نشان داد زمان همگرایی کنترل گرکنترلدو 
بین انجام شد. در دهی، کنترل مستقل بالگردها به روش پیشطراحی کنترل شکل دربین، گر پیشرو بنا بر عملکرد بهتر کنترلدرصد بیشتر است، ازاین 20

که در آن هر بالگرد متناسب با اطلاعاتی که از بقیه بالگردها پیشرو استفاده شده است،  -مدل پیرو دهی،  از روش مبتنی برمنظور کنترل شکلبهمرحله دوم،  
نتایج حاصل از ی مد لغزشی انتگرالی بکار رفته است. کنندهدهی نیز کنترلبرای کنترل دینامیک خطای شکل. دهدالعمل نشان می، عکسدیآبه دست می

ها ی مناسب پرندهرگیموقعیت و جهترا نشان داد همچنین نتایج حاصله بیانگر  ارپیچبالگرد و در مسیر خطی و م 5و  3با تعداد  موفقیت ردیابی سازیشبیه
 .شده استدهی در روش کنترلی ارائهنسبت هم و دقت الگوریتم کنترل شکل

 دهیبین، کنترل وارون دینامیک، کنترل مد لغزشی، کنترل شکلسرنشین، کنترل پیشبالگرد بی های كلیدی:واژه
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This article aims to control the group flight of unmanned helicopters. The solution methodology includes helicopter dynamic 
modeling, controller design, and finally formation control design. After presenting the dynamic equations using the Newton-Euler 
method, the dynamic inversion control has been applied due to its simple architecture and the ability to separate nonlinear 
multivariable systems to control the position and attitude of helicopters. Also, due to the ability to predict future events and adopt 
appropriate control actions, generalized predictive control was also used to control the position and attitude of the helicopter. 
And the results of the simulation of these two controllers were compared, which showed the better performance of the predictive 
control. Therefore, in the design of the formation control, the independent control of the helicopters was done using the predictive 
control method. To control the formation, the method based on the leader-follower model has been used, in which each helicopter 
reacts according to the information obtained from the other helicopters. An integral sliding mode controller is also used to control 
the dynamics of the formation error. The results of the simulation showed the success of the tracking by increasing the number 
of helicopters and in the linear and spiral paths in the control commands. Also, the obtained results indicate the proper position 
and orientation of the plants in relation to each other and the accuracy of the formation control algorithm in the presented control 
method. 
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 ی، رضا قاسمیطلوع رضای، علیفاطمه قادر

  مقدمه 1 
 نیچند یرفتار یاز محققان هماهنگ یاریبس ریاخ یهادر سال

 یرا موردبررس رآبیز یو شناورها ماهایپرنده، فضاپ لیربات، وسا
متفاوت  هینقل لیوسا نیا یرفتار یاند. کاربرد هماهنگدادهقرار 

 نیمشابه هستند. در همه ا یاساس یکردهایرو حال،نیاست، باا
هدف  کیتحقق  ین عامل برایچند یها، هدف هماهنگبرنامه

هدف  نیبه ا یابیدست یمورداستفاده محققان برا یکردهایاست. رو
 ایبر رفتار  یمبتن رو،یپ -شرویپ یهادر روش باًیتقر توانیرا م

 نیا رویپ -شرویروش پ یاصل دهیکرد. ا یبندطبقه یساختار مجاز
 جه( با توروی)پ لهیوس کی یریگو جهت تیموقع یابیاست که رد

 نی. نکته مثبت اشودیم نی( تعشروی)پ گرید هینقل لهیوس تیبه موقع
 تیرفتار گروه را هدا شرو،یحرکت پ نییاست که تع نیا کردیرو
 یدهکنترل شکل رو،یهرگونه خطا درحرکت پ حالنیو درع کندیم

 رویپ -شرویمختلف پ یهاکی، تکن[1]. در دهدیقرار م ریرا تحت تأث
 یقانون کنترل نیچند کرد،یرو نیبحث شده است. بر اساس ا

را نسبت به  مایفضاپ کی یآمده که ساختار و جهت نسبدستبه
 رویپ -شروی، روش پ[2]. در کندیآن حفظ م هیهمسا نیترکینزد
شده است ازجمله  فیتوص نیماهواره در مدار زم لیتشک یبرا

 ونبد یبالگردها یروش برا نیبر ا یشده مبتنمطالعات انجام
ره کرد که در آن اشا [3]به وانگ و همکارانش  توانیم نیسرنش

پیرو  -شرویپ یمبنابالگرد بر  یکنترل گروه یبرا یروش کنترل کی
 یشبه معکوس و فضا یوزن سیروش ماتر هیگر بر پاشد کنترل یمعرف

استفاده شده  شیکنترل آرا یبرا PD گرو از کنترل شدهیطراح یته
هر عامل  یرفتار مطلوب برا نیرفتار، چند بر یاست. در روش مبتن

. شودیاز مانع در نظر گرفته م یریو جلوگ یریگمله حفظ شکلازج
هر رفتار  یاز کنترل برا یوزن نیانگیم کیعملکرد کنترل هر عامل 

 دیبا تقل ماهایهواپ یپرواز شیرا در آرا کردیرو نیا [4]است. مرجع 
، [5] . در مرجعکندیم اعمال هایپرندگان و ماه یاز رفتار گروه

کنترل  یبرا کیولوژیبر رفتار الهام گرفته از ب یروش مبتن کی
باهدف به  (UUV) نیبدون سرنش رآبیز هینقل لیوسا یدهشکل

روش کنترل  گری. دشودیاعمال م یخارج تیحداقل رساندن هدا
 لیاز وسا یاست که در آن گروه یساختار مجاز کردیرو ،یدهشکل

موردنظر  کینامی. دکنندیبدنه صلب عمل م کی عنوانهب هینقل
. سپس، حرکت هر شودیم فیجسم صلب تعر کیعنوان گروه به

 کیو  شودیه بدنه صلب تصور منقطه مربوط ب کی ریعامل در مس
 ریشده است تا مس یهر عامل طراح یبرا یابیکننده ردکنترل

 یکرد ساختار مجازی، کاربرد رو[6]کند. در مرجع  یابیمربوطه را رد
کنترل  [8, 7]ها شرح داده شده است. در اتروب یدهدر شکل

اغتشاشات  ریمقالات از تأث نیشده است. ا یبررس UAV یگروه

 یشده در مورد پرواز گروهاند. در مطالعات انجامکردهنظر صرف
، مد [9] نیبشیپ یهاکنترل به روش ن،یبدون سرنش یبالگردها

صورت گرفته  [12] یقیو کنترل تطب  ∞_H [11] ،[10]شی لغز
کروز بوده  یشده در فاز پروازانجام یعمده کارها نیاست همچن

به  نیبدون سرنش یبالگردها شیکنترل آرا [10]است. در رفرنس 
 رو،یهر پ یدر آن برا یپرداخته شده است ول رویپ -شرویروش پ

 نهامقاله ت نیدر ا نیدر نظر گرفته شده است. همچن شرویپ کی
شده در حوزه کنترل انجام یشده است. در کارها یپرواز کروز بررس

پرداخته شده  میمستق یرهایمس یبالگرد تنها به بررس شمندیآرا
کنترل بالگرد  یاغتشاشات بر رو ریتأث یاست و در مقالات اندک

 .لحاظ شده است
بالگرد  یکنترل گروه یبرا شرویپ -رویدر مقاله حاضر از روش پ 

 یرهایاست: مس ریمقاله شامل موارد ز نیا یاستفاده شده است. نوآور
ها، تنها همه عامل یهستند. برا یچیمارپ ریموردنظر هاور، کروز و مس

گروه  یروش موردنظر بر رو نیهمچنلحاظ شده است.  شرویپ کی
در کنترل  زیاعمال شده است. اثر اغتشاشات ن گردبال 5و  3متشکل از 

 .است در نظر گرفته شده
مقاله، شامل  نیدر ا شمندیحل مسئله کنترل آرا یمتدلوژ

بالگرد که در بخش اول ارائه شده است،  یکینامیاستخراج معادلات د
حاصل با  جینتا سهیو مقا کینامید گر به روش وارونکنترل یطراح

 یکه در بخش بعد دیمق نیبشیبه روش کنترل پ شدهیگر طراحکنترل
سه بالگرد است. در ادامه کنترل  یگروه ازپرو یآورده شده است و بررس

 تیو وضع تیبا کنترل موقع یبالگرد به روش مد لغزش یدهشکل
 چیو مارپ یخط ریمسدر  افتهیتوسعه نیبشیبالگردها به روش کنترل پ

 .با تعداد مختلف پرنده آورده شده است

 یسازمدل 2 
است که مستلزم  یاضیر یسازکار مدل نیکنترل بالگرد نخست منظوربه

 یکینامیاست که بتواند رفتار د یخط یکینامیمدل د کیاتخاذ ساختار 
حل کند. راه فیکوچک را توص اسیمق یاز بالگردها یخانواده بزرگ

. مدل [13]است  یخط یاستفاده از مدل پارامتر از،ین نیا یمناسب برا
 یدر کاربردها تیمرجع با موفق نیدر ا یشنهادیپ یطخ یکینامید

ها و مشخصات مختلف به کوچک با اندازه اسیبالگرد در مق یکنترل
که  دهدینشان م یتجرب یکاربردها نیا [16-14]است  دهیرس دیتائ
توسعه  یو بدون نقص برا یحل کلراه کیشده، ارائه یسازمدل کردیرو

. در ادامه روند دهدیکوچک ارائه م اسیمق یبالگردها یخط یهامدل
 .آورده شده است یاستخراج مدل خط

حرکت بالگرد که با توجه به مختصات  یرهای، متغ1شکل  در
 انیب F_B={O_B,i ⃗_B,j ⃗_B,k ⃗_B } اندشده فیثابت بدنه تعر
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 یر مرکز ثقل بالگرد قرار گرفته است. بردارهااند که در آن مرکز  دشده
 .اندنشان داده شده 1در شکل  زین{ i ⃗_B,j ⃗_B,k ⃗_B}  کهی

  

 

 یاهی/ زاو یسرعت خط یهاو مؤلفه TPP یایمختصات بدنه، زوا -1 شکل

 ، با توجه بهبالگرد یاهیو زاو یهای خطسرعتدر این شکل 
𝑣𝐵با  بیثابت بدنه، به ترت مختصات = [𝑢 𝑣 𝑤]𝑇  و𝜔𝐵 =

[𝑝 𝑞 𝑟]𝑇های کنترل ورودی .است نشان داده شده𝑢𝑐 =

[𝑢𝑙𝑜𝑛 𝑢𝑙𝑎𝑡 𝑢𝑐𝑜𝑙 𝑢𝑝𝑒𝑑]𝑇  هستند که در آن
 𝑢𝑐𝑜𝑙و 𝑢𝑝𝑒𝑑  ورودی کالکتیو روتور اصلی و روتور دم هستند که تراست

و 𝑢𝑙𝑜𝑛 ،گریدو دستور کنترل دکنند. تور دم را کنترل میروتور اصلی و رو
𝑢𝑙𝑎𝑡 ریمس-صفحه نوک بیکه ش هستند بالگرد سایکلیک یهایورود 

(TPPرا در جهت طول )ی رخطیغمعادلات  د.نکنکنترل می یو جانب ی
 :[17] زیرند صورتبهبالگرد 

(1) 

𝑢̇ = 𝑟𝑣 − 𝑞𝑤 − 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜃 + 𝑋 𝑚⁄  

𝑣̇ = 𝑝𝑤 − 𝑟𝑢 + 𝑚𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃𝑠𝑖𝑛Ф + 𝑌 𝑚⁄  

𝑤̇ = 𝑞𝑢 − 𝑝𝑣 + 𝑔𝑐𝑜𝑠𝜃𝑐𝑜𝑠Ф + 𝑍 𝑚⁄  

𝑝̇ =
𝑞𝑟(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧)

𝐼𝑥𝑥

+ 𝐿/𝐼𝑥𝑥 

𝑞̇ =
𝑝𝑟(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)

𝐼𝑦𝑦

+ 𝑀/𝐼𝑦𝑦  

𝑟̇ =
𝑞𝑝(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦)

𝐼𝑧𝑧

+ 𝑁/𝐼𝑧𝑧 

,𝑝)که در آن 𝑞, 𝑟) ای، های زاویهسرعت(𝑢, 𝑣, 𝑤)های سرعت
𝐼𝑥𝑥)خطی و  , 𝐼𝑦𝑦 , 𝐼𝑧𝑧) نیروها های اینرسی هستند. تقریب خطیممان 

 شرایط در اول مرتبه تیلور تقریب از استفاده با توانمی را
𝑥𝑖(𝑡0) اولیه = a آورد به دست: 

(2) 𝑓𝑥𝑖
≈ 𝑓(𝑎) + 𝑓(𝑎)́ (𝑥𝑖 − 𝑎) 

 گرفته نظر در اول مرتبه هایعبارت در غالب اوقات، فقط
 غیرخطی عبارات اثرات کوچک، هایحرکت برای. شوندمی

2𝐹�� مثالعنوان)به

𝜕𝑥2( مثالعنوان)به دینامیکی، پارامترهای مشتقات و 

(𝑢̇, 𝑞̇ آید.می به دستزیر  تق نیروها نیز از رابطهمش .هستند ناچیز 

(3) 
𝛥𝐹𝑥𝑖  =  𝑓 (𝑥 +  𝛥𝑥)  −  𝑓 (𝑥) 
𝜕𝑓

𝜕𝑥
=

𝛥𝐹𝑥𝑖

𝛥𝑥
 

,𝑋)  در روابط بالا 𝑌, 𝑍) نیروها و (𝐿,𝑀,𝑁) گشتاورها حول محور
(𝑥, 𝑦, 𝑧) مجموع گشتاورها و نیروها این از یک هر اندک یشهستند. افزا 

 :شودمیبا رابطه زیر محاسبه  و است، اغتشاشات و مشتقات

(4) 

𝛥𝑋 =  𝑋𝑢𝛥𝑢 +  𝑋𝑣𝛥𝑣 +··· + 𝑋𝛿𝑐𝑜𝑙
𝛥𝛿𝑐𝑜𝑙  +···  

𝛥𝑌 =  𝑌𝑢𝛥𝑢 +  𝑌𝑣𝛥𝑣 +··· + 𝑌𝛿𝑐𝑜𝑙
𝛥𝛿𝑐𝑜𝑙 +···  

𝛥𝑍 =  𝑍𝑢𝛥𝑢 +  𝑍𝑣𝛥𝑣 +··· + 𝑍𝛿𝑐𝑜𝑙
𝛥𝛿𝑐𝑜𝑙  +···  

𝛥𝐿 =  𝐿𝑢𝛥𝑢 +  𝐿𝑣𝛥𝑣 +··· +𝐿𝛿𝑐𝑜𝑙
𝛥𝛿𝑐𝑜𝑙   +···  

𝛥𝑀 =  𝑀𝑢𝛥𝑢 +  𝑀𝑣𝛥𝑣 +··· + 𝑀𝛿𝑐𝑜𝑙
𝛥𝛿𝑐𝑜𝑙 +··· 

𝛥𝑁 = 𝑁𝑢𝛥𝑢 + 𝑁𝑣𝛥𝑣 +··· +𝑁𝛿𝑐𝑜𝑙
𝛥𝛿𝑐𝑜𝑙  +···  

= δ کوچک اغتشاشات  δ + δ0 اعمال صلب بدنه به دینامیک 
 ،جلوروبه سرعت مؤلفه به اغتشاش متغیرهای با اعمال. شده است

 :تبدیل شده است معادله زیر به صلب بدنه دینامیک

 (5) 
𝑢̇0 + 𝛥𝑢̇ = (𝑟0 + 𝛥𝑟)(𝑣0 + 𝛥𝑣) − (𝑞0 + 𝛥𝑞)(𝑤0 + 𝛥𝑤)

− 𝑠𝑖𝑛(𝜃0 + 𝛥𝜃)g +
(X + 𝛥𝑋)

𝑚
 

 بسیار مقدار مشتق هر و تبوده است که اغتشاشا این بر فرض

 ناچیز و کوچک بسیار متعاقباً اغتشاشات حاصل ،جهی. درنتدارند کمی
𝛥𝑋𝛥𝑌( 1این مفروضات منجر به موارد زیر شده است.  .است = 0  

2 cos𝛥𝑋 = 1 (  3) 𝑠𝑖𝑛𝛥𝜃 = 𝛥𝜃  در نتیجه داریم: 

(6) 
𝑢̇0 + 𝛥𝑢̇ = 𝑟0𝑣0 + 𝑟0𝛥𝑣 + 𝑣0𝛥𝑟 − 𝑞0𝑤0 − 𝑞0𝛥𝑤 − 𝑤0𝛥𝑞

− 𝑠𝑖𝑛𝜃0𝑔 − 𝛥𝜃𝑐𝑜𝑠𝜃0𝑔 +
𝛥𝑋

𝑚
+

𝑋0

𝑚
 

p0با فرض = q0 = r0 = u0 = v0 = w0 = u̇0 = و  0
 :دست آمده استفرض زاویه کوچک رابطه زیر به

(7) 𝛥𝑢̇ = −𝜃0𝑔 − 𝛥𝜃𝑔 +
𝛥𝑋

𝑚
+

𝑋0

𝑚
 

گرد بسط تیلور فرم خطی معادلات بالبر اساس این معادلات و 
 .[19, 18]اند آمده دستبهزیر  صورتبه

(8) 𝑥̇ = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢𝑐  

 ت:زیر اس صورتبهکه در آن بردار حالت 

𝑥 = [𝑢 𝑣 𝜃 𝜙 𝑞 𝑝 𝑎 𝑏 𝑤 𝑟 𝜓]𝑇 
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 ی، رضا قاسمیطلوع رضای، علیفاطمه قادر

𝐵 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0

𝐴𝑙𝑜𝑛 𝐴𝑙𝑎𝑡 0 0
𝐵𝑙𝑜𝑛 𝐵𝑙𝑎𝑡 0 0
0 0 𝑍𝑐𝑜𝑙 0
0 0 𝑁𝑐𝑜𝑙 𝑁𝑝𝑒𝑑

0 0 0 0 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 𝐴 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
𝑋𝑢 0 −𝑔 0 0 0 𝑋𝑎 0 0 0 0
0 𝑌𝑣 0 𝑔 0 0 0 𝑌𝑏 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0

𝑀𝑢 𝑀𝑣 0 0 0 0 𝑀𝑎 0 0 0 0
𝐿𝑢 𝐿𝑣 0 0 0 0 0 𝐿𝑏 0 0 0
0 0 0 0 −1 0 −1/𝜏𝑓 𝐴𝑏 0 0 0

0 0 0 0 0 −1 𝐵𝑎 −1/𝜏𝑓 0 0 0

0 0 0 0 0 0 𝑍𝑎 𝑍𝑏 𝑍𝑤 𝑍𝑟 0
0 𝑁𝑣 0 0 0 𝑁𝑝 0 0 𝑁𝑤 𝑁𝑟 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

 
𝐴 های ماتریسپارامتر  ∈ ℝ11×11, 𝐵 ∈ ℝ11×11 در جدول

,𝑔 در آن ؛ کهآمده است 1 𝜏𝑓  به ترتیب ثابت گرانش و ثابت زمانی
 دهد.روتور اصلی را نشان می

در فضای حالت برای  𝐵 و  𝐴 هایماتریسر پارامترهای مقادی -1جدول 

 بالگرد بدون سرنشین

-0.05989 𝑌𝑣 −𝑔 𝑋𝑎 

-

0.039

96 
𝑋𝑢 

-0.06013 𝑀𝑣 0.2542 𝑀𝑢 𝑔 𝑌𝑏 

-0.1173 𝐿𝑣 -0.0244 𝐿𝑢 
307.5

71 
𝑀𝑎 

0.6168 𝐵𝑎 0.7713 𝐴𝑏 
112.4

817 
𝐿𝑏 

-0.7076 𝑁𝑤 2.982 𝑁𝑣 
-

2.055 
𝑍𝑤 

9.389 𝑔 30.71 1/𝜏𝑓 
-

10.71 
𝑁𝑟 

-0.01017 𝐵𝑙𝑜𝑛 -0.01610 𝐴𝑙𝑎𝑡 4.059 𝐴𝑙𝑜𝑛 

26.90 𝑁𝑐𝑜𝑙  3.749 𝑍𝑐𝑜𝑙  4.085 𝐵𝑙𝑎𝑡  

-13.11 𝑁𝑝𝑒𝑑 

تم خطی کوپل شده دینامیک کلی متشکل است از یک سیس
از متغیرهای حرکتی بالگرد و دینامیک فلیپینگ روتور اصلی. 

در فضای حالت بر طراحی  ستمیرسیزحضور این دو  ازآنجاکه
 .اندشده حذفاست، در مدل بالگرد  ریتأثیبکننده کنترل

 كنترل وارون دینامیک 3 
آن  است که در کنترل وارون دینامیک یک روش طراحی

اتی یک سیستم دینامیکی حذف و با دینامیک ذ یهاکینامید
 کنترل در دو .شده است جایگزین شده توسط طراحمطلوب انتخاب

 ،بدنه یاهیزاو یهانرخ ،. اول، در حلقه داخلیگیردصورت میمرحله 
منظور به ،عملگر یهافرمان این حلقه، یهایخروج وشده کنترل 

که  خارجی است . دوم، حلقههستندمقادیر مطلوب  دستیابی به
هر ساختار کند. میهدایت را برای حلقه داخلی فراهم  یهافرمان

 کنترل وارون دینامیک از چهار قسمت تشکیل شده است؛ که
جبرانساز، متغیر کنترل، دینامیک مطلوب و وارون اند از: پیشعبارت

گر مزیت استفاده از وارون دینامیک بر یک کنترل. [20] دینامیک
 بهره سنتی این است که وارون دینامیک تغییرات-خطی تنظیم

 که ردیگیکار مه مدل سیستم ب شرایط پروازی را داخل محاسبات
گر مقاوم یک کنترل بر بودن و فرآیندهای پیچیدهزمان مشکل

 .کندیتنظیم بهره را برطرف م

 :[21] استصورت زیر برای سیستم بهمعادله حالت 

(9) {
𝑥̇(𝑡) = 𝑓(𝑥) + 𝑔(𝑥)𝑢
𝑦(𝑡) = ℎ(𝑡)

 

)است که در آن افتهیمیاین معادله به فرم بردار تعم ) nx t R  بردار
𝑦(𝑡) حالت،  ∈ 𝑅𝑝وی ریگبردار اندازه 𝑢(𝑡) ∈ 𝑅𝑚 بردار ورودی

متغیرهای  صورت تابعی ازمتغیرهای کنترل به کهییاست. ازآنجا
 tنسبت به زمان y از خروجی یریگبا مشتق ،اندشده فیحالت تعر

 :اندآمدهدست روابط زیر به

(10) 𝑦̇ =
𝜕ℎ

𝜕𝑥

𝜕𝑥

𝜕𝑡
=

𝜕ℎ

𝜕𝑥
𝑓(𝑥) +

𝜕ℎ

𝜕𝑥
𝑔(𝑥)𝑢 = 𝐹(𝑥) +

𝐺(𝑥)𝑢  
 :داریم

(11) 𝑢𝑐(𝑡) = 𝐺(𝑥)−1[𝑦̇𝑑𝑒𝑠 − 𝐹(𝑥)] 

 𝑦̇𝑑𝑒𝑠(𝑡)خروجی مطلوب یهاکینامیترل مناسب برای دسیگنال کن
 زیر است: صورتبه

(12) 𝑦̇𝑑𝑒𝑠(𝑡) = 𝐾(𝑦𝑐(𝑡), 𝑦𝑚𝑒𝑎𝑛𝑠(𝑡)) 

 𝑦𝑚𝑒𝑎𝑛𝑠،خروجی ریگو بردار اندازه 𝑦𝑐،سیگنال فرمانکه در آن، 

 شده است:صورت زیر تعریف سیگنال خطا بهاست. 

(13) 𝑒(𝑡) = 𝑦̇𝑐(𝑡) − 𝑦̇𝑚𝑒𝑎𝑛𝑠(𝑡) 
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15
  

(14) 𝑒̇(𝑡) = 𝑦̇𝑐(𝑡) − 𝑦̇𝑚𝑒𝑎𝑛𝑠(𝑡) ⇔ 𝑦̇𝑚𝑒𝑎𝑛𝑠(𝑡) =
𝑦̇𝑐(𝑡) − 𝑒̇(𝑡)  

) یبرای حرکت خطا )e t  به سمت صفر و تضمین اینکه سیستم

شده طراحی  Kگر کنترل پایدار مجانبی است، یکفوق دینامیکی 
 است:

(15) 𝑒̇(𝑡) = −𝐾𝑒(𝑡)  

های حقیقی اکیداً بخش 𝐾𝑝×𝑝که در آن، همه مقادیر ویژه ماتریس
 مطلوب را تعقیب یهاکینامیخروجی سیستم، باید د .مثبت دارند

𝑦̇𝑚𝑒𝑎𝑛𝑠(𝑡)که کند. بدین معنی = 𝑦̇𝑑𝑒𝑠(𝑡) 5بطه بنابراین را 
 :شودصورت زیر نوشته میبه

(16) 𝑦̇𝑑𝑒𝑠(𝑡) = 𝑦̇𝑐(𝑡) − 𝑒̇(𝑡)  

تبدیل بالا با استفاده از روابط  𝑦̇𝑑𝑒𝑠(𝑡)عبارت کامل برای سیگنال
 :شود بهمی

(17) 𝑦̇𝑑𝑒𝑠(𝑡) = 𝑦̇𝑐(𝑡) − 𝐾𝑒(𝑡)  

بین ارائه شده گر پیشسازی کنترلدر ادامه نتایج حاصل از شبیه
 است.

 
 گر وارون دینامیکای بالگرد با اعمال کنترلهای زاویهسرعت -2شکل 

,𝑝)یاهیزاوهای ، کنترل سرعت2در شکل  𝑞, 𝑟)  .نشان داده است
ثانیه است که زمان مطلوبی  6در این شکل همگرایی در زمان حدوداً 

 است.

 
 دینامیکگر وارون وضعیت بالگرد با اعمال کنترل -3شکل 

دهد که مطابق با آن ، کنترل وضعیت بالگرد را نشان می3شکل 
ناسبی ثانیه رخ داده است که زمان م 7همگرایی در زمان حدوداً 

 برای همگرایی است.

 
  گر وارون دینامیک در سه بعدمرجع با اعمال کنترل چیمارپردیابی مسیر  -4شکل 

اده است که حاکی ، مسیر ردیابی مرجع را نشان د4در شکل  
بعدی است. در این شکل از ردیابی موفق بالگرد در فضای سه

همچنین اثرات اغتشاشات مشخص است که این اغتشاشات توسط 
اند. در ادامه دینامیک تا حدود زیادی حذف شدهگر وارون کنترل

حصول نتایج بهتر برای کنترل وضعیت و موقعیت،  منظوربه
 شده است. بین ارائهگر پیشکنترل

 بینكنترل پیش 1 .3 

های آینده در الگوریتم کنترل محاسبه سیگنال کنترلی زمان
ای که در افق یافته، با کمینه کردن تابع چندمرحلهبین تعمیمپیش
که بنا بر رفتار طوریشود. بهبینی تعیین شده است، حاصل میپیش

𝑢(𝑘)∆ توان در معادلات ازانتگرالی در فضای حالت می =

𝑢(𝑘) − 𝑢(𝑘 − استفاده کرد. در اینجا  𝑢(𝑘)جای به (1
 صورت زیرند:معادلات فضای حالت به

(18) 

[
∆𝑥𝑚(𝑘 + 1)

𝑦(𝑘 + 1)
]

= [
𝐴𝑚 0𝑞×𝑛

𝑇

𝐶𝑚𝐴𝑚 𝐼𝑞×𝑞
] [

∆𝑥𝑚(𝑘)

𝑦(𝑘)
]

+ [
𝐵𝑚

𝐶𝑚𝐵𝑚
] ∆𝑢𝑚(𝑘) + [

𝐵𝑑

𝐶𝑚𝐵𝑚
] 𝜀(𝑘) 

𝑦(𝑘) = [0𝑞×𝑛
𝑇 𝐼𝑞×𝑞] [

∆𝑥𝑚(𝑘)

𝑦(𝑘)
] 

شده برای خروجی را بینیبا استفاده از رفتار انتگرالی مقادیر پیش
 صورت ماتریسی زیر نوشت:توان بهمی
(19) 𝑌 = 𝐻′𝑥(𝑘) + 𝐻". ∆𝑈 

 که در آن:

 اثرات اغتشاش
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 یرضا قاسم ،یطلوع رضایعل ،یفاطمه قادر

(20) 

𝐻′ =

[
 
 
 
 

𝐶𝐴
𝐶𝐴2

𝐶𝐴3

⋮
𝐶𝐴𝑁𝑝]

 
 
 
 

 , 𝐻"

=

[
 
 
 
 

𝐶𝐵 0 0
𝐶𝐴𝐵 𝐶𝐴 0
𝐶𝐴2𝐵

⋮
𝐶𝐴𝑁𝑝−1𝐵

𝐶𝐴𝐵
⋮

𝐶𝐴𝑁𝑝−2𝐵

𝐶𝐵
⋮

𝐶𝐴𝑁𝑝−3𝐵

    

… 0
… 0
…
⋱
…

0
⋮

𝐶𝐴𝑁𝑝−𝑁𝑐𝐵]
 
 
 
 

 

 صورت زیر در نظر گرفته شده است:تابع هزینه نیز به

(21) 𝐽 = (𝑌 − 𝑤)𝑇𝑊𝑦(𝑌 − 𝑤) + ∆𝑈𝑇𝑊𝑢∆𝑈 

بردار  𝑤شده، بینیهای پیشبردار خروجی 𝑌در رابطه فوق 
 𝑊𝑢و  سیگنال کنترل 𝑈∆های آینده، مقادیر سیگنال مرجع در زمان

ها و های مثبت معینی هستند که وزن ورودیماتریس 𝑊𝑦و
رط لازم برای کمینه کنند. شها را در تابع هزینه تعیین میخروجی

 صورت زیر است:شدن تابع هزینه به

(22) 𝜕𝐽

𝜕∆𝑈
= 0 

 :رابطه زیر حاصل شده استدرنتیجه 

(23) 

∆𝑈
= (𝐻"𝑇𝑊𝑦𝐻"

+ 𝑊𝑢)−1𝐻"𝑇𝑊𝑦(𝑤

− 𝐻′𝑥(𝑘)) 

 یافته مقیدبین توسعهكنترل پیش 2 .3 
دو در این روش عموماً با حداقل کردن یک تابع هزینه درجه

 شود:ال کنترل حاصل میصورت زیر، سیگنبه
(24) (𝑢) =

1

2
𝑢𝑇𝐻𝑢 + 𝑏𝑢 + 𝑓0 

 صورت زیر است:حل بهینه این مسئله به

(25) 𝑢 = −𝐻−1𝑏 

ها تجاوز کند، که سیگنال کنترل از محدودیتهنگامی
آمده بهینه باشد، وجود ندارد و دستسیگنال بهکه تضمینی برای این

، درنتیجه [22] بین مغایرت دارداین مسئله باهدف اصلی کنترل پیش
ها بوده و بینی تجاوز از محدودیتسیستم کنترل باید قادر به پیش

های در نظر در نظر نگرفتن محدودیتبتواند آن را جبران کند. 
ی تابع هزینه، سازنهیکمبرای سیگنال کنترل در هنگام  شدهگرفته

ممکن است باعث شود که سیگنال کنترل بیشتر از حد مجاز 
 عنوانبهسیگنال بهینه نتیجه شود و سیگنال کنترلی که  عنوانبه

شود تابع هزینه را مینیمم نکرده و جایگزین به سیستم اعمال می
ی خوببهبرای سیستم  شدهگرفتهاهداف کنترلی در نظر  بیترتنیابه

صورت زیر در نظر قیود برای چهار ورودی کنترلی به حاصل نشود.
 :[23] اندشدهگرفته

 [

0
−0.18
−0.18

1

] ≤ [

𝜃0

𝜃1𝑠

𝜃1𝑐

𝜃0𝑇

] (𝑟𝑎𝑑) ≤ [

0.35
0.18
0.18
1

] 

 :اندشده صورت زیر انتخاببرای نرخ سیگنال کنترل نیز بهقیود 

 [

−0.6
−0.6
−0.6
−0.6

] ≤ ∆𝑢 ≤ [

0.6
0.6
0.6
0.6

] 

 [23] به ذکر است که قیود مربوط به ورودی کنترل از  لازم

وسط استخراج شده است ولی قیود مربوط به نرخ سیگنال کنترل ت
 .سازی انتخاب شده استطراح و با توجه به بهبود نتایج در شبیه

 
 بینگر پیشوضعیت بالگرد با اعمال کنترل -5شکل 

 
 بینگر پیشای بالگرد با اعمال کنترلزاویههای سرعت -6شکل 

دهد که نشان می 5سازی در شکل نتایج حاصل از شبیه
خوبی همگرا شده است. ثانیه به 3وضعیت پرنده در زمان حدود 

ثانیه  3نیز موفقیت کنترل وضعیت بالگرد را در زمان حدود  6شکل 
 ست.همگرایی مطلوب ا دهد که این زماننشان می
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 گر وارون دینامیکردیابی مرجع در مسیر مارپیچ در سه بعد با اعمال کنترل -7کل ش

دهد. بعدی نشان می، موقعیت بالگرد را در فضای سه7شکل 
ی مسیر مارپیچ خوببهدر این شکل نشان داده شده است که بالگرد 
 است. شدهاعمالگر را ردیابی کرده است که بیانگر موفقیت کنترل

گر برای کنترل وضعیت و سازی دو کنترلل از شبیهنتایج حاص
موقعیت بالگردها نشان داد که در روش وارون دینامیک، زمان 

گر در حذف اغتشاشات ثانیه است و این کنترل 7 حدوداً همگرایی 
 3بین زمان همگرایی به حدود نیز موفق بوده است. در روش پیش

غتشاشات را با دقت ثانیه کاهش یافته است و همچنین این روش، ا
درصد بیشتر از روش وارون دینامیک( حذف  20بالایی )حدوداً 

، با توجه به زمان همگرایی کمتر و حذف اغتشاشات رونیازاکند. می
بین، برای کنترل وضعیت و گر پیشبا درصد دقت بالاتر، کنترل

موقعیت مستقل بالگردها در پرواز گروهی اعمال شد. در ادامه کنترل 
 دهی گروه بالگرد ارائه شده است.لشک

 دهیكنترل شکل 4 
پیرو، ابتدا پیشرو  -دهی پیشروفرآیند کنترل شکلدر در این مقاله 

کند و موقعیت پیشرو در می دنبال شده رایک مسیر از پیش تعیین
دهی برای بالگردهای پیرو عنوان ورودی کنترل شکلبه هرلحظه

ای برای دینامیک کنندهمه کنترلگیرد. در ادامورداستفاده قرار می
دهی را به سمت شود و خطای شکلدهی طراحی میخطای شکل

دهی سرعت کننده شکلبا استفاده از کنترلسپس رساند، صفر می
آید و پیروها برای حفظ فاصله از مطلوب برای پیروها به دست می

دهی ابتدا برای کنترل شکل [7] کننداین سرعت را دنبال می پیشرو
دهی به دست آورده شده است و سپس دینامیک خطای شکل

 فاصلهاست. در این روش  شدهیطراحای برای آن کنندهکنترل
 داریم: ی ثابتی بین پیشرو و پیرو حفظ شده است.زاویه

(26) {
𝜆𝑥 = −(𝑥𝐿 − 𝑥𝐹) cos𝜓𝐿 − (𝑦𝐿 − 𝑦𝐹) sin 𝜓𝐿

𝜆𝑦 = −(𝑥𝐿 − 𝑥𝐹) sin𝜓𝐿 − (𝑦𝐿 − 𝑦𝐹) cos 𝜓𝐿
 

(27) {
𝜆𝑥

𝑑 = 𝜆 cos𝜑

𝜆𝑦
𝑑 = 𝜆 sin𝜑

 

، 𝜑و  استفاصله مرکز جرم پیشرو تا مرکز جرم پیرو ، 𝜆که در آن 

توان دهی را میخطای شکلاست.  𝜆پیشرو و  𝑥ی بین محور زاویه
 صورت زیر تعریف کرد:به

(28) {

𝑒̇𝑥 = 𝜆̇𝑥
𝑑 − 𝜆̇𝑥

𝑒̇𝑦 = 𝜆̇𝑦
𝑑 − 𝜆̇𝑦

𝑒̇𝜓 = 𝜓̇𝐹 − 𝜓̇𝐿

 

𝑥ی دینامیک انتقالی در صفحه − 𝑦  صورت زیر است:به 

(29) {

𝑥̇𝑖 = 𝑣𝑖𝑥 cos𝜓𝑖 − 𝑣𝑖𝑦 sin 𝜓𝑖

𝑦̇𝑖 = 𝑣𝑖𝑥 sin 𝜓𝑖 + 𝑣𝑖𝑦 cos𝜓𝑖

𝜓̇𝐿 = 𝜔𝐿

 

𝑥̇𝑖  و𝑦̇𝑖 ،گاه مختصات زمینی هستند. ی سرعت در دستهامؤلفه

𝜓𝑖 ی بین جهت محور زاویه𝑥  دستگاه بدنی و دستگاه مختصات
های سرعت در دستگاه مختصات مؤلفه 𝑣𝑖𝑦و  𝑣𝑖𝑥زمینی است و 

 آیند:دست می بدنی هستند که از روابط زیر به

(30) {
𝑣𝑖𝑥 = 𝑥̇𝑖 cos𝜓𝑖 + 𝑦̇𝑖 sin 𝜓𝑖

𝑣𝑖𝑦 = −𝑥̇𝑖 sin 𝜓𝑖 + 𝑦̇𝑖 cos𝜓𝑖
 

 دست آمده است:با استفاده از روابط ذکرشده روابط زیر به

 
(31) 

 
{

𝑒̇𝑥 = −(𝜆𝑦
𝑑 − 𝑒𝑦)𝜔𝐿 − 𝑣𝐹𝑥 cos 𝑒𝜓 + 𝑣𝐹𝑦 sin 𝑒𝜓 + 𝑣𝐿𝑥

𝑒̇𝑦 = (𝜆𝑥
𝑑 − 𝑒𝑥)𝜔𝐿 − 𝑣𝐹𝑥 sin 𝑒𝜓 − 𝑣𝐹𝑦 cos 𝑒𝜓 + 𝑣𝐿𝑦

𝑒̇𝜓 = 𝜔𝐹 − 𝜔𝐿

 

 و در فرم فضای حالت:

(32) 𝑥̇ = 𝐹(𝑥) + 𝐺(𝑥)𝑣 

 𝐹(𝑥)بردار فرمان کنترلی و  𝑣و  بردار فضای حالت 𝑥 که در آن

 زیر هستند: صورتبه 𝐺(𝑥)و 

(33) 𝑥 = [𝑒𝑥 𝑒𝑦 𝑒𝜓]𝑇 

(34) 𝑣 = [𝑣𝐹𝑥 𝑣𝐹𝑦 𝜔𝐹]𝑇 

 
(35) 

𝐹(𝑥) = [

𝑒𝑦𝜔𝐿 + 𝑣𝐿𝑥 − 𝜔𝐿𝜆𝑦
𝑑

−𝑒𝑥𝜔𝐿 + 𝑣𝐿𝑦 + 𝜔𝐿𝜆𝑥
𝑑

−𝜔𝐿

] 

(36) 𝐺(𝑥) = [

− cos 𝑒𝜓

−sin 𝑒𝜓

0

sin 𝑒𝜓

−cos 𝑒𝜓

0

0
0
1
] 

 اثرات اغتشاش
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دهی، یک قانون کنترلی طراحی با توجه به دینامیک خطای شکل
نترل در اینجا برای کشده است تا خطا به سمت صفر همگرا شود. 

ی مد لغزشی انتگرالی کنندهدهی از کنترلدینامیک خطای شکل
 صورت زیر تعریف شده است:استفاده شده است. سطح لغزش به

(37) 𝑠 = x + 𝑘𝑓 ∫𝑥 𝑑𝑡 

𝑘𝑓  یک ماتریس ثابت است. با انتخاب مناسب𝑘𝑓  که خطا را به
دهی است که کند، دینامیک خطای شکلسمت صفر همگرا می

𝑠رود روی سطحی که توسط انتظار می = ، حفظ شودمیتعریف  0
کنترل مد لغزشی انتگرالی از دو قسمت کنترل معادل و کنترل شود. 

 ه است:صورت زیر تشکیل شدناپیوسته به

(38) 𝑣 = 𝑣𝑒𝑞 + 𝑣𝑑𝑖𝑠𝑐  

 𝑣𝑒𝑞ی از سطح لغزش و برابر صفر قرار دادن آنریگمشتقکه با 
 آمده است:دستصورت زیر بهبه

(39) 𝑣𝑒𝑞 = 𝐺−1(𝑥)(−𝐹(𝑥) − 𝑘𝑓𝑥) 

برای اطمینان از اینکه سیستم با در نظر گرفتن اغتشاشات بر روی 
𝑠سطح  = صورت زیر به دست توان آن را بهشود، می داشتهنگه 0
 آورد.

(40) 𝑠 = 𝑥̇ + 𝑘𝑓𝑥 = 𝐹(𝑥) + 𝐺(𝑥)𝑣𝑒𝑞 + 𝑘𝑓𝑥

= −𝐿 𝑠𝑔𝑛(𝑠) 

𝐿 درنتیجه آن  ؛ کهثابت مثبت است𝑣𝑑𝑖𝑠𝑐 صورت زیر به
 آمده است:دستبه

(41) 𝑣𝑑𝑖𝑠𝑐 = −𝐿 𝑠𝑔𝑛(𝑠) 

صورت معادله دهی بهکنترل شکل با توجه به روابط ذکرشده فرمان
 زیر حاصل شده است:

(42) 𝑣 = 𝐺−1(𝑥) (−𝐹(𝑥) − 𝑘𝑓𝑥 − 𝐿 𝑠𝑔𝑛(𝑠)) 
دهی ابتدا تابع لیاپانوف دلخواه و برای اثبات پایداری کنترل شکل

 صورت زیر در نظر گرفته شده است:مشتق آن به

(43) 𝑉 =
1

2
𝑠𝑇𝑠 

(44) 
𝑉̇ = 𝑠𝑇(𝐹(𝑥) + 𝐺(𝑥)𝑣 + 𝑘𝑓𝑥)

= 𝑠𝑇(−𝐿 𝑠𝑔𝑛(𝑠))
< −𝐿 |𝑠| < 0 

𝐿بنابراین اگر  > منفی  𝑉̇شود که باشد، اطمینان حاصل می 0
𝑠به سطح  ، سیستم در یک زمان محدودبنابراین معین است؛ =

 رسد و روی آن باقی خواهد ماند.می 0

 جیو نتا یسازهیشب 5 
بالگرد بدون سرنشین دهی برای سه سازی کنترل شکلنتایج شبیه

های سرعت 9و  8های شده است. شکل آورده 11-8 هایشکلدر 
دهد که در و وضعیت سه بالگرد پیرو و پیشرو را نشان می ایزاویه

های اند. در شکلخوبی پیشرو را ردیابی کردهآن دو بالگرد پیرو به
بعدی در مسیر خطی نیز موقعیت سه بالگرد در فضای سه 11و  10
که دو بالگرد پیرو فوق در دو  دهندیممارپیچ آمده است که نشان و 

نمودار  12اند. در شکل ی از پیشرو پیروی کردهخوببهمسیر مختلف 
بالگرد در مسیر  پیرو توسط سه -دهی پیشروبعدی از کنترل شکلسه

دهی گر شکلمارپیچ با آرایش مثلثی نشان از موفقیت کنترل
 دارد. شدهاعمال

 
ای بالگردهای پیرو از پیشرو در کنترل های زاویهپیروی سرعت -8 شکل

 دهیشکل

 
 دهیشکل پیشرو در کنترل ازوضعیت بالگردهای پیرو پیروی  -9شکل 

 
پیرو  -دهی پیشروکنترل شکلسه بالگرد با  موقعیت بعدینمودار سه -10شکل 

 در مسیر خطی
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یرو پ -دهی پیشروکنترل شکلبا سه بالگرد  موقعیت بعدینمودار سه -11شکل 

 در مسیر مارپیچ با حفظ آرایش خطی

 
 یروپ -دهی پیشروکنترل شکل موقعیت سه بالگرد دربعدی نمودار سه -12شکل 

 در مسیر مارپیچ با آرایش مثلثی

دهی این بار سازی کنترل شکلشبیه نیز نتایج 16-13های شکل
به ترتیب  11و  10های لدهد. شکبالگرد را نشان می 5برای تعداد 

بالگرد پیرو و پیشرو را نشان  5ای و وضعیت های زاویهسرعت
و پیشرو  بالگرد پیرو 5نیز موقعیت  13و  12های دهد و در شکلمی

 در مسیر خطی و مارپیچ آمده است.

 
پیشرو در کنترل  از ای بالگردهای پیروهای زاویهپیروی سرعت -13شکل 

 دهیشکل

 
 دهیکلشپیشرو در کنترل از وضعیت بالگردهای پیرو پیروی  -14 شکل

 

یرو توسط پ -دهی پیشروکنترل شکل موقعیت در بعدینمودار سه -15شکل 

 بالگرد در مسیر خطی 5

 
یرو توسط پ -دهی پیشروکنترل شکل وضعیت دربعدی نمودار سه -16شکل 

  بالگرد در مسیر 5

نشان داد که با افزایش تعداد  ،16-13های سازی در شکلنتایج شبیه
خوبی پاسخ به شدهاعمالدهی گر شکلنیز کنترل 5بالگردها به 

ز ادهد و بالگردها با حفظ فاصله و زاویه معین، در مسیر مرجع می
 اند.پیرو، پیروی کرده

دهی گروه بالگرد است که کنترل شکل ،در این مقاله هدف
( کنترل وضعیت و 1محقق شدن این هدف شامل دو قسمت است: 
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دهی گروه بالگرد. ( کنترل شکل2موقعیت مستقل هر بالگرد. 
بین است که به بالگرد وارون دینامیک و پیش شدهاعمالگر کنترل

با توجه  ؛ کهکنندیمموقعیت و وضعیت مستقل هر بالگرد را کنترل 
به زمان پایداری و نوسان کمتر و همچنین حذف بهتر اثرات 

بین برای کنترل وضعیت و موقعیت روش پیش تیدرنهااغتشاش 
بالگردها اعمال شد. سپس کنترل گروهی بالگردها برای ردیابی 

نتایج به روش مد لغزشی انجام شد.  موردنظرمسیر و حفظ آرایش 
حاکی  15-8های سازی پرواز گروهی بالگرد در شکلحاصل از شبیه

کنترل موقعیت و از ردیابی موفق بالگردهای پیرو از پیشرو است. 
بین مقید صورت وضعیت هرکدام از بالگردها به روش کنترل پیش

دهی بالگردها به روش مد لغزشی انجام شده گرفته و کنترل شکل
خوبی عمل کرده است. این نتایج که در مسیر خطی و مارپیچ نیز به

بالگرد نیز نتایج قابل قبولی ارائه داده است.  5 و 3است برای تعداد 
 10رفرنس  جیمقاله با نتا نیا جینتا ،یمنظور اعتبار سنجبهنین همچ

حاضر با  قیپرواز کروز در تحق جینتا د کهششد. ملاحظه  سهیمقا
. مقایسه نتایج پرواز در مسیر مارپیچ رفرنس مطابقت دارداین  جینتا

 8حاکی از درستی نتایج حاصله بود. نتایج رفرنس  7نیز با رفرنس 
 را تائید کرد. مقالهآمده در این دستبه نیز درستی نتایج

 یریگجهینت 6 
 یچیمارپ ریو کروز و مس ستایدر فاز ا یدهمقاله کنترل شکل نیا در

در  یو مثلث یبا حفظ شکل خط نیتوسط سه بالگرد بدون سرنش
کننده با استفاده از کنترل یسازهیشب جیشده است. نتاارائه ریطول مس
بالگردها،  تیو وضع تیموقع کنترل یبرا کینامیوارون د

کنترلی در  یهاموردنظر در فرمان ریمس ابییرد تیدهنده موفقنشان
در  کینامیگر وارون دبود و نشان داد که کنترل هیثان 7زمان حدود 

با  جینتا نیموفق بوده است. ا یحذف اغتشاش تا حدود
کنترل  یبرا دیمق نیبشیگر پحاصل از کنترل یهایسازهیشب

 بهتر جیشد و بنا بر نتا سهیمستقل بالگردها مقا تیو موقع تیوضع
 20( و حذف اغتشاشات )حدود هیثان 3)حدود  ییازنظر زمان همگرا

و  تیکنترل موقع ی( براکینامیگر وارون داز کنترل شتریدرصد ب
گر فوق اعمال شد. کنترل ،یبالگردها در پرواز گروه تیوضع

و  شرویپ رویبه روش پ یدهکلکنترل ش یسازهیشب جینتا نیهمچن
 ریبا تعداد سه بالگرد و در مس یانتگرال یغزشبا استفاده از کنترل مد ل

است که  نیحاکی از ا زین یو مثلث یخط شیبا آرا چیو مارپ یخط
تعداد  یبرا یدهکنترل شکل جی. نتاکنندیم یرویپ شرویاز پ روهایپ
 ریدر مس شرویاز پ یوبخبه روهاینشان داد که باز هم پ زیبالگرد ن 5

. کنندیم یرویپ ،یو مثلث یخط شیو با حفظ آرا چیو مارپ یخط
 یدهصحت کنترل شکل انگریب یسازهیحاصل از شب جینتا

با اعمال  یبه روش مد لغزش شرویپ -رویپ یبا الگو شدهیطراح
بالگرد در  تیو وضع تیکنترل موقع یبرا دیمق نیبشیکنترل پ
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