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ها کنترل  زن يک ديناميک چند پيكره متناوب است که تحت تاثير آيروديناميک ناپايا قرار دارد. اين ويژگيميكرو پرنده بال :  چکیده 

از ديناميک بدنه و استفاده از مدل آيروديناميک ساده، فرضيات   گيريکند. صرفنظر کردن از لختي بال، ميانگيندشوار ميوسيله پرنده را  

گيرد، اگرچه کنترل دقيق وسيله پرنده با اين ملاحظات دشوار  هاي کنترل بر مبناي مدل مورد استفاده قرار مياي است که در روششونده ساده 

است.  ين مشكلات يک رويكرد کنترل چند جسمي بر اساس روش کنترل تطبيقي مدل آزاد با ساختار متغير ارائه شده است. جهت غلبه بر ا

براي کنترل پرنده بال   اين روش اولين چارچوب زن است که ماهيت چندجسمي، غيرخطي و متغير با زمان بودن آن را در کنار  ارائه شده 

دهد. اين روش يک روش داده محور از  كپارچه در نظر ميگيرد و فرايند کنترل را انجام ميمشخصات آيروديناميكي اصلي آن به شكل ي

خروجي است در حاليكه شامل هيچ اطلاعات صريحي از مدل پرنده نيست. در اين رويكرد ابتدا به کمک مفهوم جديدي به  -جنس ورودي

شود، و بعد از تخمين آن قانون کنترل تطبيقي  خطي معادل تبديل ميزن به يک ديناميک  نام مشتق شبه جزئي، ديناميک غيرخطي پرنده بال 

مي طراحي  بهينه  معيار  اساس  بر  آزاد  کنترل مدل  تقويت  شود. سپس  لغزشي  مود  نوع  از  متغير  ساختار  کنترلي  افزودن يک جمله  با  کننده 

سازي کارايي روش ارائه شده را جهت کنترل  ج شبيهاست تا پايداري و همچنين افزايش سرعت همگرايي را تضمين کند. در نهايت نتايشده 

 کند. زن با ديناميک متغير بازمان متناوب تاييد ميچند جسمي مسير پرنده بال 

 .متغير ساختار کنترل  پيكره، چند ديناميک آزاد، مدل  تطبيقي کنترل زن،بال   پرنده کلمات کلیدی: 

A Multi-body Control Approach for Flapping Wing Micro Aerial 

Vehicles 

Mahdi Khosravi Samani, Alireza Basohbat Novinzadeh 

 

Abstract: Flapping wing micro aerial vehicle (FWMAV) has a multi-body and periodic 

dynamics, which is influenced by unsteady aerodynamics. These features make it more difficult to 

control. Ignoring of the wing inertia, dynamics averaging, and using a simple aerodynamic model are 

the simplifying assumptions for conventional model-based control, although they may result in 

inaccurate control. To overcome these difficulties, a multi-body control is proposed based on a model-

free adaptive variable structure control (MFAVSC) approach. This is one of the first frameworks for 

multi-body control of FWMAV. This is the first proposed method for the FWMAV control, which 

considers multi-body, nonlinear and time-varying dynamics as well as main aerodynamic 

characteristics in an integrated framework. MFAVSC takes advantage of input/output data, while not 

including any explicit model information. At first, the nonlinear FWMAV dynamics is transformed 

into an equivalent dynamic linearization description with a concept called pseudo-partial derivative 

(PPD). After estimating the PPD matrix, model-free adaptive control law is designed based on the 

 [
 D

O
I:

 1
0.

52
54

7/
jo

c.
16

.1
.7

3 
] 

 [
 D

O
R

: 2
0.

10
01

.1
.2

00
88

34
5.

14
01

.1
6.

1.
7.

9 
] 

 [
 D

ow
nl

oa
de

d 
fr

om
 jo

c-
is

ic
e.

ir
 o

n 
20

26
-0

1-
29

 ]
 

                             1 / 15

http://dx.doi.org/10.52547/joc.16.1.73
https://dor.isc.ac/dor/20.1001.1.20088345.1401.16.1.7.9
https://joc-isice.ir/article-1-763-en.html


74 

 

 زنبال  يهاپرنده كروي م يکنترل چند جسم

 زادهني باصحبت نو رضايعل  ،يسامان يخسرو مهدي

 

Journal of Control, Vol. 16, No. 1, Spring 2022  1401بهار،  1، شماره 16مجله کنترل، جلد 

 

 

optimal criteria. Then, it is augmented by a variable structure control term to guarantee the stability, 

as well as speeding up its convergence. Finally, simulation results demonstrate the effectiveness of 

the proposed scheme to trajectory control of the FWMAV. 

 

Keywords: Flapping wing, Model-free adaptive control, Multi-body dynamics, Variable structure 

control. 

 

 مقدمه -1

  دوار   و  ثابت  بال   پرنده   هايمزيت  از(  FWMAV)  زنبال   پرنده   ميكرو

  کاهش  همچنين  و  برآ  نيروي   ارتقاي  جهت   به.  بردمي  بهره   همزمان  بطور 

  آنها .  کندمي  استفاده  ناپايا  آيروديناميک  از  پرنده  وسايل   اين  انرژي،  مصرف

  را   چابک  مانورهاي  اجراي  و  ايستا  پرواز  عمودي،  فرود  و  برخاست  قابليت

  مختلف  انواع   انجام  به  قادر  رو اين  از  دارند،   کم   هايسرعت  در

.  هستند  محدود   فضاهاي  در  بخصوص  مراقبت   و   شناسايي   هايماموريت

  خود   سمت  به  را   بسياري  توجهات  اخير  دهه  در  زنبال   هايپرنده   بنابراين

  اين  با.  استگرفته  انجام  آنها  روي  بر  فراواني  تحقيقات  و  اندکرده   جلب

 سازه،   آيروديناميک،  در  مختلف  هايپيچيدگي  وجود  علت  به  وجود

  در  بسياري   سوالات   و   هاچالش  هنوز   ها پرنده   اين   کنترل   و   پرواز  ديناميک

  ديناميک   جسمي،  چند   ساختار  کنترل،  ديدگاه  از.  دارد  وجود   ها حوزه   اين

  جزو  ناپايا  آيروديناميک  هايمشخصه  و  زمان  با   متغير  متناوب   غيرخطي

 . کندمي سخت را پرنده  وسائل اين کنترل  که است اساسي هايچالش

  جهت   به   زن، بال   پرنده   کنترل   و   پرواز  ديناميک   مراجع  و  ادبيات   در

 اين.  رودمي  کار  به  فراگير  صورتبه  برانگيز  سوال   فرض  دو  سازي،ساده 

  و   بال  لختي  اثرات   از  کردن  صرفنظر:  از  عبارتند  شوندهساده   فرضيات 

  اين اند داده  نشان همكارش و اورلوسفكي. بدنه ديناميک از گيريميانگين

 در   اساسي  مشكلات  بروز  باعث  پرنده   رفتار  تغيير  با  تواندمي  سازيساده 

  براي   کند مي  ادعا   بولندر[.  1]  شود  FWMAV  کنترل  و  ديناميک  تحليل 

  در بايستمي زن بال   پرنده  بال  لختي اثرات  کنترلي مطالعات مناسب توسعه 

  به  را  سازيمدل   پيچيدگي  اين  همكارانش   و  گراور[.  2]  شود  گرفته  نظر

  انجام  در  که  کردند  توجيه  جرمي  خصوصيات  در  سريع  و  زياد  تغييرات  دليل

  وجود   اين  با[.  3] دهد  مي  رخ  بزرگ  پروازي  هايپوش  و  چابک  مانورهاي

  صورت  به   را  زن بال   پرنده   پايداري  و   ديناميكي   مطالعات  از   اندکي  تعداد

  جهت   به   ديگر  طرفي  از [.  4]   اندده رک  مدلسازي  جسمي   چند  سيستم  يک

  در  بدنه  ديناميک  از   گيريميانگين  با  خودگردان،  مدل   يک  آوردن  بدست

  صرفنظر  پرنده   ديناميک  تناوبي   رفتار  اثرات   از  زدن،بال   سيكل   يک  طي

[.  6]  و[  5]  است  زدنبال   فرکانس به  وابسته  شديداً  تقريب  اين  دقت.  شودمي

  به  منجر  تواندمي  FWMAV  براي  گيريميانگين  نظري  کاربرد  اين  بر  علاوه 

 [. 9] تا[ 7] شود کنترلي و ديناميكي  نادرست نتايج

-Model)  مدل   مبناي  بر  کنترلي  هايالگوريتم  از  زيادي  تعداد  کنون   تا

Based Control  )کنترل   جهت  FWMAV   از   که  اند کرده   پيدا   توسعه  

،  [11]و    PID [10 ]کنترل  :  کرد  اشاره   روبرو  مراجع  به   توانمي  آنها  مهمترين

[  13]   حالت  خور پس  تكنيک  ،[12]  مدولاسيونرکانس  ، ف LQG  [5]روش  

  کنترل  ،[  22]   تا[  20]  مقاوم  کنترل   ،[19]   تا[  15]  غيرخطي   کنترل   ،[14]  و

  کنترلي   مراجع  تمامي   در  اگرچه[.  26]   هوشمند  کنترل   و [  25]  تا [  23]  تطبيقي 

  به.  است  گرفته  قرار  استفاده   مورد  شده   ذکر  شونده ساده   فرض  دو   فوق،

  اثرات   از   ثابت،  بال  متعارف   هواپيماهاي  سازيمدل   مشابه   ديگر  عبارتي

  شده  گرفته  نظر  در  زمان  با  نامتغير  آن  ديناميک  و  شده   پوشيچشم  بال   لختي

 .است

  تواند مي  مختلفي  هايحوزه   در  مدل   مبناي  بر  کنترل   راهبردهاي

  و   سيستم  ديناميک  از  قوي   شناسايي  يک  زمانيكه   خصوص  به   شود   استفاده 

  از   ناکافي  شناخت  دليل  به   عموماً  اما.  باشد  آمده   بدست   فرآيندها  دانش

  مشخصات   با  پيچيده   هاي ديناميک  براي  هاتكنيک  اين   فيزيكي،  هاي مدل 

  ثمر   قبولي  قابل  قوام  و  عملكرد  زمان،  با  متغير  پارامترهاي  و  غيرخطي

  هاي دهه  در  ناپذير،  اجتناب  مشكل  اين   حل  براي [.  29]  تا[  27]   دهدنمي

  براي   تطبيقي  هاي روش  فازي،  قوانين  و   عصبي  شبكه   اساس  بر  اخير،

  از   معايبي  اگرچه[.  34]   تا[  30]  است  شده   داده   توسعه  غيرخطي  هايسيستم

  محاسباتي   بار  و  کافي  آموزش  فرآيند   بالا،  همگرايي  سرعت  تضمين  قبيل

  انتخاب   دشواري   آن  دليل   که.  دارد  وجود  هاروش  اين   در  همچنان   سنگين 

  انتخاب   براي   گيري تصميم  يا  فازي  منطق  در   فازي  کنترل  براساس  قوانين 

  تخمين  در   طرفي  از [.  35]  است  عصبي   شبكه  کنترل   در  پنهان   واحدهاي 

[.  36]  است لازم  نيز آن مرتبه مانند سيستم از اطلاعاتي عصبي شبكه توسط

  خروجي  چند-ورودي  چند  هايسيستم  از  بسياري   در  اين  از  گذشته

(MIMO  )تا   باشد   محاسبه  قابل   بايستمي  سازيدکوپله  ماتريس  

  دکوپله   کنترل   تحقق  هاسيستم  از  بعضي  در.  شود  دکوپله   کنترل   هايورودي

  مشكل  دليلبه  لذا.  باشدنمي  قبول   قابل  آن  عملكرد  و  است  سخت  بسيار

  مخصوص  کنترلي   هايروش  از  بسياري   ها، ورودي  تداخل   ناپذير  اجتناب

 [. 37] نمود اعمال MIMO هايسيستم به  تواننمي را SISO  هايسيستم

  جسمي   چند  ديناميک  دقيق  کنترل   شده،  ذکر  هايچالش  وجود  با

  سخت  مدل   مبناي  بر  کنترلي  هايروش  از  استفاده  با  FWMAV  يک  پيچيده 

 يک(  DDC)  محور-داده   کنترل   روش  معضلات،  اين  بر  غلبه  جهت.  است

  اين  به  DDC  روش.  است  FWMAV  کنترل   سيستم  براي  آل ايده   رويكرد

  گيرياندازه   هايداده   به  وابسته  تنها  کننده کنترل   طراحي  که  است  معني

  مدل  از  صريح  استفاده   به  نيازي  و  است  شده کنترل   سيستم  خروجي-ورودي

  سيستم   ساختار  يا  ديناميک  ضمني   اطلاعات  از   تواندمي  اگرچه  ندارد   سيستم

  از   استفاده   با   فقط  محور -داده   کنندهکنترل   که   آنجا  از[.  38]   بگيرد  بهره

 [
 D

O
I:

 1
0.

52
54

7/
jo

c.
16

.1
.7

3 
] 

 [
 D

O
R

: 2
0.

10
01

.1
.2

00
88

34
5.

14
01

.1
6.

1.
7.

9 
] 

 [
 D

ow
nl

oa
de

d 
fr

om
 jo

c-
is

ic
e.

ir
 o

n 
20

26
-0

1-
29

 ]
 

                             2 / 15

http://dx.doi.org/10.52547/joc.16.1.73
https://dor.isc.ac/dor/20.1001.1.20088345.1401.16.1.7.9
https://joc-isice.ir/article-1-763-en.html


 زنبال  يهاپرنده كروي م يکنترل چند جسم

 زادهني باصحبت نو رضايعل  ،يسامان يخسرو مهدي

75 
 

 

Journal of Control, Vol. 16, No. 1, Spring 2022  1401بهار،  1، شماره 16مجله کنترل، جلد 

 

 

  نشده، مدل   هاي ديناميک  شود،مي  طراحي  خروجي-ورودي  گيري اندازه 

  سيستم   عملكرد  در  را  اثر  کمترين  سازي مدل   دقت  و   شونده ساده   فرضيات 

  خود   به  اخير  ساليان  در  را  زيادي  توجهات  روش  اين  نتيجه  در.  دارد  کنترل 

  کنترل  ،[39]  خطا  تشخيص  مانند  متعددي  هايزمينه  در  و  استکرده   جلب

.  استشده   استفاده [  41]   هوانوردي  و  هوافضايي  هايحوزه   و  ،[40]  ربات

  ، [42]   برگشتي  خورپس  تنظيم  جمله   از  DDC  محتلف  هاي راهبرد  امروزه 

  کنترل   و [  44]  ليزي   آموزش   روش  ،[43]  مجازي   مرجع  خور پس  تنظيم 

 . استشده  داده توسعه [45]( MFACآزاد ) مدل تطبيقي

  شكل   در  که   است   DDC  پرکاربرد  هاي روش  از   يكي  MFAC  روش

  و   ترساده   ،DDC  هايالگوريتم  ساير  با  مقايسه  در  و  شودمي  اعمال   برگشتي

  سه در  هوو  آقاي توسط روش  اين[. 46] است  ترآسان سازي پياده  لحاظ  از

 ، (CFDL)  فشرده   فرم  ديناميک  سازي خطي:  استشده   ارائه  دسته

کامل    فرم  ديناميک  سازيخطي  و(  PFDL)  جزيي  فرم  ديناميک  سازيخطي

(FFDL  )[47]بجا   مفهوم  يک  ايشان  سامانه،  غيرخطي  مدل   شناسايي  ي. 

  مشتق  نام   به  زمان  با   متغير  پارامتري  تعريف  با   ديناميكي   سازي خطي  جديد

  معادل  توالي   يک  به   را  بسته   حلقه  سيستم   تا   کرد  معرفي (  PPD)  جزيي  شبه 

  کنندهکنترل   سپس [.  48]   کند  تبديل  محلي   شده خطي  ديناميكي  هاي مدل   از

  يا  صريح  نياز   بدون   خروجي  -ورودي  شده   گيرياندازه   هاي داده   براساس

  که  آنجا از[. 50] و[ 49] شودمي طراحي  سامانه ساختار اطلاعات به ضمني

  هيچ  نيست،  نيازي  سامانه  مدل   به  MFAC  محور  داده   روش  فرآيند  در

 در   و  ندارد  وجود  زمان  با  متغير  پارامترهاي  و  سازيمدل   فرايند  بابت  نگراني

  قرار  نشدهمدل   هاي ديناميک  تاثير   تحت  کنندهکنترل   عملكرد   نتيجه 

  ديناميكي  سازيخطي  چارچوب  يک  MFAC  روش[.  51]  گيردنمي

 پايداري  که است MIMO و SISO غيرخطي هايسيستم براي سيستماتيک

  کند مي  تضمين  را  ردگيري  خطاي  همگرايي  و  محدود  خروجي  -ورودي

  يک  باشد،  کند  ردگيري  خطاي  همگرايي  نرخ  اگر  روش  اين  در[.  46]

  به   نسبت  پارامتر  تخمين  الگوريتم  تا  است  موردنياز  بازنشاني  الگوريتم

 . باشد موثرتر  زمان با متغير پارامتر ردگيري

 . کرد بيان زير صورتبه را  MFAC مزاياي توان مي مجموع در     

  خروجي  - ورودي  هاي داده   اطلاعات   به  وابسته   فقط   طراحي  فرايند  •

  و   شودمي  استفاده   سيستم  مدل   از  صريح  صورت  به  نه  آن  در  که  است

 . شودمي تعريف نشدهمدل  هاي ديناميک نه

  کنندهکنترل   يک  MFAC  روش  تطبيقي،  عصبي  شبكه  کنترل   خلاف  بر •

  آموزش  فرآيند  و  آزمون  سيگنال   به  نيازي  هيچ  زيرا  است  هزينه  کم

 .ندارد

  قابليت   خوبيبه  عملي   کاربردهاي  در  زياد  قوام   و   ساده   الگوريتم  دليل  به •

 .دارد استفاده 

  دقيق   کنترل   و  شده   ذکر  مشكلات   تمامي  بر  غلبه  جهت  رواين  از

FWMAV،  آزاد  مدل   تطبيقي  کنترل   ايده  از   نويسندگان   مطالعه  اين  در  

(MFAC  )زنبال   پرنده  وضعيت  و   موقعيت   کنترل  اساس  اين   بر.  اندبرده   بهره  

  مشخصات  و  زمان  با   متغير  ديناميک  جسمي،  چند  ساختار  کردن  لحاظ   با

  منتشر  هاي فعاليت  در   کنون  تا  که  است  گرفته  انجام  آيروديناميكي  اصلي

  متغير  ساختار نظريه  کمک  با روش اين اين، بر علاوه . استنشده  ارائه  شده 

 سرعت   افزايش  و  الگوريتم  پايداري  تا  است  يافته  ارتقا  لغزشي  مود

  تطبيقي   کنترل "  روش  شده   ارائه  رويكرد  لذا.  شود  تضمين  آن  همگرايي

  چهار  شامل   که  است  شده   ناميده(  MFAVSC)  "متغير  ساختار  آزاد  مدل 

  افزايش  و  بازنشاني   قانون   کنترل،  قانون  پارامتر،  تخمين :  است  الگوريتم

 استفاده   زير  فرضيات  از  FWMAV  وکنترل   سازيمدل   فرآيند  در.  همگرايي

 : است شده 

 . است( بال  دو و مرکزي بدنه) صلب جسمي سه  صورتبه پرنده  •

 . است ثابت  پرنده  جرم •

 . استشده  تعريف ايصفحه حرکت براي و متقارن ها بال  سينماتيک •

  و   است  شده   مدلسازي  آزادي  درجه  شش  صورت  به  پرنده   ديناميک •

 . استشده  پوشيچشم عرضي حرکت از کنترل  فرآيند در

 . است آل ايده  عملگر و حسگر ديناميک •

  چند   سازيمدل :  استشده   سازماندهي  صورت  اين  به  مقاله  اين  ادامه

  قسمت  در  FWMAV  حرکت  معادلات  استخراج  و  پرواز  ديناميک  پيكره 

  تشريح  را  بال   سينماتيک  و  آيروديناميک  مدل   سه  قسمت.  استشده   ارائه  دو

  معادل  خطي  فرم  به  زنبال   پرنده   ميكرو  ديناميک  چهار  قسمت  در.  کندمي

  نتايج.  استشده   طراحي  MFAVSC  کنترل   قانون  و  استشده   تبديل

  شش قسمت  در نهايت در و استشده  داده  نشان پنج قسمت  در سازيشبيه

 . استشده  انجام گيرينتيجه

 

 زنبال  پرنده دینامیک -2

صورت سه جسمي در  زن بهدر اين مقاله مدل چند جسمي پرنده بال 

باشد. در اين مدل  است که شامل بدنه مرکزي و دو بال ميشده نظر گرفته  

هر بال از طريق يک مفصل به بدنه مرکزي متصل است و نسبت به آن سه  

ل آيروديناميكي  شود که هيچ تداخدرجه آزادي دارد. از طرفي فرض مي

ها و همچنين بين بال و بدنه وجود ندارد. اگر بخواهيم توصيف  مابين بال 

باشيم به چهار چارچوب مرجع نياز  زن داشته  دقيقي براي پرواز پرنده بال 

 .استنشان داده شده   1شكل است که در 
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 ضربه صفحه و پيچش زواياي و مرجع هايچهارچوب: 1 شكل
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آن در   I(X(شود که محور  ميابتدا يک چارچوب مرجع لخت تعريف  

داخل    به سمت  I(Z(در راستاي شرق و محور    Y)I(راستاي شمال، محور  

مي مرکزي زمين  بدنه  به  که  است  بدني  دوم، چارچوب  باشد. چارچوب 

چسبيده است و مبدا آن در مرکز جرم پرنده قرار دارد. چارچوب بدني به  

بيانگر محور طولي پرنده در جهت    bXصورتي در نظر گرفته شده که محور  

       و به   Y-Xعمود بر صفحه    bZبه طرف راست بدنه و محور    bYمثبت، محور  

مي پايين  محورهاي  سمت  با  چارچوب صفحه ضربه  مشابه  طور  به  باشد. 

)s, Zs, Ys(X  شود در حاليكه  در جهت موازي با چارچوب بدني تعريف مي

ميزان   به  پرواز  طول  مي  yمحور    حول   زاويه در  چرخيده  شود.  بدني 

صفحه ضربه معرف حرکت ميانگين بال است. زاويه صفحه ضربه جهت  

صفحه ضربه را نسبت به محور طولي بدنه مرکزي تعريف ميكند. آخرين 

است که به بال چسبيده    w, Zw, Yw(X(چارچوب موردنياز، چارچوب بال  

محور   چارچوب  اين  در  ميكند.  حرکت  بال  با  ده  wYو  راستاي  انه  در 

(Span  به سمت نوک بال قرار دارد. جهت اوليه چارچوب بال نيز موازي )

باشد. مبدا هر دو چارچوب صفحه ضربه و بال  با چارچوب صفحه ضربه مي

 بر مفصل بال منطبق است. 

) (، زاويه پيچشهر بال سه درجه آزادي دارد: زاويه انحراف )

 است. ( که در شكل زير نشان داده شده ( و زاويه فلپينگ ) 

zb

yb

yw

zw


xb

yb
yw

xw



 

 زدن و انحراف : زواياي بال 2شكل 

 

 مقاله  اين  در  رياضي،  روابط  يكساني  دليل  به  است  ذکر  به  لازم

 .شودمي انجام  راست بال  براي فقط  روابط استخراج

  لخت  مرجع  چارچوب  به  نسبت  زن بال   پرنده   چرخشي  و  طولي  حرکت

  لختي نيروهاي نتيجه حرکت اين. شودمي بيان ديناميكي معادلات طريق از

  مقاله  اين  در.  است  جاذبه  و  آيروديناميک  جمله  از  خارجي  نيروهاي  و  بال 

  هاي سيستم  براي   دالامبر   مجازي  کار  قانون   از  استفاده  با   ديناميكي   مدلسازي

  نيروهاي   از   که  اينست   روش  اين  هايمزيت  از .  استشده   انجام   جسمي   چند

  کار  قيدي   نيروي  زيرا  شودمي  نظر  صرف   مرکزي  بدنه   و   بال   بين   قيدي

  نقطه   به   نسبت  جسم  هر   براي  دوراني  لختي  همچنين. دهدنمي انجام  مجازي

  متغير جرم مرکز به  نسبت آن محاسبه به  نيازي و شودمي محاسبه آن مرجع

-آمده [  54]  تا[  52]  مراجع  در  تفصيل  به  آن  جزييات.  نيست  سيستم  زمان  با

 .ستا
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(2) 

jQ  يافته مرتبط با شبه سرعت  نيروي تعميمju    است که مطابق زير محاسبه

 شود.مي

 
3

1
j i ij i ij

i

Q  
  

=

=  +  F M 
 

(3) 

بر روي هر جسم نيروها و گشتاور  iMو    iFکه   اعمال شده  هاي خارجي 

بردارهاي ضرايب سرعت خطي و    ijβو    ijγنسبت به نقطه مرجعش است.  

 شود. صورت زير تعريف مياي است که بهزاويه
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(4) 

شامل سه درجه انتقالي و سه  زن شش درجه آزادي دارد که يک پرنده بال 

درجه دوراني است. هر بال نيز نسبت به بدنه مرکزي سه درجه آزادي دارد.  

مجموع   مي  12در  آزادي  به  درجه  بنابراين  گرفت.  نظر  در    12توان 

تعميم سرعتمختصات  شبه  و  بتوان  يافته  تا  است  نياز  زير  متناظر  هاي 

 معادلات حرکت جسم صلب را توصيف نمود. 

 

R R R L L LX Y Z          
  

=q
 

(5) 

rw rw rw lw lw lwu v w p q r p q r p q r 
  

=u
 

(6) 

در چارچوب    wو    u    ،vمتغيرهاي   مرکزي  بدنه  انتقالي  سرعت 

اي بدنه  سرعت زاويه بيانگر    rو    p    ،qدهد و متغيرهاي  بدني را نشان مي

بدني است مولفه  .مرکزي در چارچوب  نيز  پاياني  هاي  شش شبه سرعت 

 در صفحه ضربه است. هاي چپ و راست اي بال سرعت زاويه

بردار مرجع    1cρبردار مرجع   تا  بدنه مرکزي  فاصله مرکز جرم  مبين 

به مرکزي  بدنه  جرم  مرکز  آنجاکه  از  انتخاب  است.  مرجع  نقطه  عنوان 

لذا  مي به  .  cρ 01 =شود  نسبت  مرکزي  بدنه  اي  زاويه  و  انتقالي  سرعت 

مي بيان  بدني  چارچوب  در  که  لخت  مرجع  به  چارچوب  ترتيب  به  شود 

 شود. صورت زير تعريف مي
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1 b b bu v w= + +v i j k
 (7) 

1 b b bp q r= + +ω i j k
 (8) 

نيروهاي برآيند اعمال شده بر بدنه مرکزي هست    3Q  و  1Q،  2Qنيروهاي  

مي فرض  اينجا  در  است.  جاذبه  و  آيروديناميک  شامل  و  که  نيروها  شود 

صورت کلي  بهجسم  تماماً بر روي هر سه    هاي توليد شده توسط بال گشتاور

هاي آيروديناميكي اعمال  شود. به عبارت ديگر نيروها و گشتاوروارد مي

هاي توليد شده توسط هر کدام  ي برآيند نيروها و گشتاورشده بر بدنه مرکز

 بنابراين خواهيم داشت . [1]  ها استاز بال 
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(9) 

 هاي اثرگذار بر چرخش بدنه مرکزي هستند گشتاور 6Q و 4Q، 5Qمتعاقباً 
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(10) 

سازي مفاصل بال به عنوان نقاط مرجع انتخاب شده است، لذا  در اين مدل 

بر فاصله مرکز جرم بال تا نقطه مرجع آن دلالت دارد که   ci,wρبردار مرجع  

مي بيان  بال  چارچوب  در در  مرجع  بردارهاي  کردن  بيان  جهت  شود. 

 شود. ارچوب بال منتقل ميچارچوب بدني، بردارها به صورت زير از چ

2 2,R

T T
Rc c w=R R 

 (11) 

بردارهاي سرعت مرجع    ( 11)گيري از رابطه  با توجه به تعاريف بالا با مشتق

  [ 54]و شتاب مرجع قابل محاسبه است که جزييات استخراج آن در مرجع  

 است. آورده شده 

با سرعت مفصل متناظر با آن که به   بردار سرعت هر بال برابر است 

 توان در دستگاه بدني بيان نمود. صورت زير مي

2 1 1 R= + v v ω r
 (12) 

بردار مرکز جرم جسم تا مفصل بال است. با توجه به زواياي اويلر    Rr  که

اي بال نسبت به صفحه ضربه که در دستگاه بال  انتخاب شده، سرعت زاويه

 شود.است مطابق زير تعريف ميمحاسبه شده 
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(13) 

زاويه سرعت  در  بنابراين  که  لخت  مرجع  چارچوب  به  نسبت  بال  اي 

 شود. صورت زير محاسبه ميبهشود چارچوب بدني بيان مي

 2 1 2,sp
R

T T
R= +ω ω ωR R

 (14) 

اين به رابطه  رو  از  انتقالي    ( 4)با توجه  بردارهاي ضرايب سرعت خطي و 

 [ 54]. براي بدنه مرکزي و بال قابل محاسبه است

هاي کنترلي موردنياز جهت  گشتاور  12Q  تا  Q 7يافته آخرنيروي تعميمشش  

اي هر بال است که در واقع همان گشتاور موتور موردنياز  تامين شتاب زاويه

 باشد. براي غلبه بر بارهاي ايروديناميكي بال مي

، و بعد از انجام محاسبات  (2)و    (1)با جاگذاري معادلات فوق در معادله  

يد. اين  آزن به فرم زير بدست ميجبري، معادلات نهايي حرکت پرنده بال 

ترتيب حرکات انتقالي و دوراني بدنه مرکزي و حرکات انتقالي  معادلات به

 کند. بال چپ و راست را بيان مي
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 بال سینماتیک و آیرودینامیکی مدل -3

 هاي آيروديناميكي نيروها و گشتاور  3-1

هاي مرسوم  پرنده زن، برخلاف ساير  هاي بال با توجه به اينكه در پرنده 

هوافضايي، وظيفه توليد برآ و نيروي پيشران به عهده آيروديناميک است،  

سازي و بكارگيري آن از اهميت بسيار زيادي برخوردار است.  نحوه مدل 

از ديدگاهي ديگر بررسي جريان هوا بر روي هواپيماهاي مرسوم بر اساس  

پرنده   آيروديناميک  درحاليكه  است  تحليل  قابل  پايا  آيروديناميک  مدل 

هاي آن  شود که مشخصهزن توسط جريان بسيار پيچيده ناپايا تعريف ميبال 

قدري پيچيده  ه زمان است و اثرات آن بر ديناميک وسيله پرنده بهوابسته ب

به آن  توصيف  که  استاست  ناممكن  تحليلي  بنابراين [55]صورت   .

فرضي مبناي  بر  آيروديناميک  مدل مهندسان  پايا  شبه  ساده ات  اي  شده هاي 
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هايي تقريبي را ارائه کنند.  حلصورت تحليلي راه توسعه دادند تا بتوانند به

مهم از  قسم  چهار  فصل  اين  پرواز  در  آيروديناميكي  سازوکارهاي  ترين 

 شود. زن بطور مختصر تشريح ميپرنده بال 

به گردابه لبه  (: اين پديده که  Delayed Stallواماندگي تاخيريافته )

( نيز معروف است يكي از سازوکارهاي افزايش برآست که  LEVحمله )

شود.  مي  هاي داراي زاويه سوئيپ زياد يک عامل بحراني محسوب براي بال 

افتد اما  اين پديده مانند پديده استال است که در زواياي حمله بالا اتفاق مي

يان سيال در هنگام عبور  هاي پايدار. با افزايش زاويه حمله، جربا مشخصه

لبه   به  از لبه حمله جدا شده اما براساس شرط کوتا جريان قبل از رسيدن 

اي به سمت پايين بر روي  نشيند. در نتيجه تكانهفرار دوباره بر روي بال مي

. به عبارت  [56]شودبال ايجاد شده که منجر به افزايش شديد نيروي برآ مي

ديگر اگر ايرفويل در زواياي حمله بيش از زاويه استال شروع به حرکت  

 کند در اين 

اي بزرگ و گذرا در بالاي لبه حمله تشكيل خواهد  صورت گردابه

شود. همانطور که  شد که به صورت چشمگيري باعث افزايش نيرو برا مي

  45است، بيشينه نيروي برآ در زاويه حمله  نشان داده شده   [ 57]در مرجع  

هاي زاويه حمله  افتد. سازوکار افزايش برا ناشي از گردابهدرجه اتفاق مي

دهد. ولي اضافه بر آن  مهمترين ويژگي است که در حرکت انتقالي رخ مي

دهد که خود باعث افزايش  ش سريع بال در انتهاي مسير رخ مييک چرخ

 شود صورت زير محاسبه ميبهاين نيرو  نيروي برآ است.

2
,

2
,

(

(

1
)

2
1

)
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w cptr N N
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F A C U

F A C U

 

 
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=

 
(19) 

سرعت بال در مرکز فشار است و ضرايب    cpUمساحت بال،    wAکه  

 شود.آيروديناميک به شكل زير تعريف مي

2

3.4sin

0.4cos (2 ) 0 45

0 otherwise

N

T

C

C



 



=

 
=

 
(20) 

هايشان زدن حشرات بال (: در پرواز با بال Rotational Liftبرآي چرخشي ) 

نحوي ميچرخانند که زاويه حمله را در ضربه بعدي نيز  را در انتهاي ضربه به

نيروي چرخشي  به جهت چرخش، يک  بنابراين وابسته  دارند.  مثبت نگه 

شود. در واقع در شروع هر نصف دوره، حرکت معكوس قبلي به  توليد مي

خورد که اين باعث کاهش  رسد و بال به سمت پايين پيچ ميپايان خود مي

ترتيب افزايش زاويه حمله در پايان نصف دوره وقتي   شود. به همينبرآ مي

شود، به افزايش برا منجر خواهد شد. به اين  که حرکت معكوس شروع مي

نيروي برآي چرخشي است  . [59]و [ 58] شود اتفاق، اثر کرامر نيز گفته مي

 شود صورت زير حساب ميبه

m,
1

ˆ
2 w rot cprot NF A C cc U = (21) 

0که  
ˆ2 (0.75 )rotC x= بعد شده  فاصله بي  0x̂ضريب نيروي چرخشي،    −

ماکزيمم پهناي   mcوتر نرمالايز شده و    ĉمحور چرخش طولي از لبه حمله،  

 وتر بال است. 

(: هنگاميكه يک جسم در سيال  Added Mass Effectاثر جرم افزوده ) 

مي  لزج حرکت  اطراف جسم  غير  از  و  آن جدا شده  در جلو  سيال  کند، 

به هم ميحرکت مي نهايت در پشت آن  فرايند،  کند و در  اين  رسد. در 

شود به طوري که چيزي از آن به انرژي جنبشي از دست رفته بازيابي مي

ته باشد، تمام انرژي از  شود. ولي اگر جسم شتاب داشپساي لزج تبديل نمي

دادن  شتاب  براي  که  اضافي  نيروي  اين  شد.  نخواهد  بازيابي  رفته  دست 

شود. به عبارتي  جريان اطراف جسم است، اثر جرم ظاهري نيز ناميده مي

جرم افزوده يک اثر غير چرخشي است که ناشي از شتاب بال است و بدليل  

بال ش .  [60]شوددار ميتاباين شتاب، جرم سيال مستقيماً توسط حرکت 

 آيدصورت زير بدست ميرابطه اثر جرم افزوده به

1
2 2 2

0

1
3 2

0
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(22) 

ها  زند، گردابه(: حشره موقعي که بال ميWake Captureويک کپچر )

ها شكل ميگيرند. اگر بال در انتهاي هر ضربه حول دهانه )محور  پشت بال 

طولي خود( بچرخد با گردابه خودش، که در دوره قبل از تغيير مسير توليد  

انرژي آن را دريافت ميشده، برخورد مي افزايش  کند و  به  منجر  کند و 

شود، اين تداخل بال و دنباله افزايش  ان اطراف ايرفويل ميسرعت موثر جري

را برآ  دارد نيروي  دنبال  توسط  [61]  به  برآ  توليد  ناپاياي  سازوکار  اين   .

اثر   مدلسازي  شد.  ارائه  بهديكنسون  کپچر  بسيار  ويک  تحليلي  صورت 

 سخت است. 

به بال  آيروديناميک  نيروهاي  مقاله  اين  نيروهاي  در  مجموع  صورت 

ب افزوده  جرم  و  چرخشي  براي  تاخيريافته،  رابطه  واماندگي  فرض  ا  زير 

 شود.مي

aero atr rotF F F F= + + (23) 

توان در دو راستاي مماس و عمود بر سطح  آيروديناميكي را مينيروهاي  

 بال تصوير نمود که به صورت زير قابل انتقال به چارچوب بدني است. 
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(24) 

شود،  از آنجا که نيروهاي آيروديناميک بر مرکز آيروديناميكي بال وارد مي

صورت  توان در دستگاه بدني بههاي متناظر براي بال راست را ميگشتاور

 زير بيان کرد.

 

, , ,( )aero R R ac R aero R= + M r F
 (25) 

لازم به ذکر است که موقعيت لولا اثري بر توليد نيرو در نقطه تعادل ايستا  

دارد پيچشي  گشتاور  بر  اما  مرجع  [64]   .ندارد  کارايي   [ 65]   در 

موقعيت اساس  بر  راستاي  آيروديناميكي  در  پيچش  محور  مختلف  هاي 

است. در اين مقاله مفصل بال در موقعيت يک چهارم  محور بال تحليل شده 

 است. وتر قرار داده شده 

 

 سينماتيک بال  3-2

بال نسبت به صفحه ضربه سه درجه آزادي    همانطور که اشاره شد هر

انحراف   زاويه  )يا  بيانگر   دارد.  طولي  محور  بال حول  ميزان چرخش 

چرخش بال حول خط   همان حرکت بالا و پايين( است. زاويه پيچش  

بيانگر زاويه بين محور شعاعي بال   زدن دهد. زاويه بال دهانه را نشان مي

)يا همان  xو محور   بال است. زاويه    صفحه ضربه  حرکت جلو و عقب( 

نيروهاي   توليد  در  را  اثر  کمترين  ديگر  زاويه  دو  با  مقايسه  در  انحراف 

وي عمودي  زدن خالص، اکثر نير. در شرايط بال [66]  آيروديناميكي دارد

شود و تراست مثبت طي  رو به بالا طي حرکت رو به جلوي بال توليد مي

حرکت عقب بال. اين پديده لزوم تغييرات مناسب زاويه پيچش بال براي  

رو، در اين  . از اين[67]  کندتوليد نيروهاي موردنياز پرواز را مشخص مي

بال  بال توسط دو زاويه  پيچش توصيف ميمقاله حرکت  شود که  زدن و 

به ترتيب  به  زير  روابط  فرض  مطابق  پالسي  و  سينوسي  توابعي  صورت 

 شود.مي

 

0sin(2 )m ft   = +
 (26) 

sign( )m  = (27) 

که  
m  و  f    زدن هست و مستقيماً بر شرايط ايستا  دامنه و فرکانس بال بيانگر

طبق روابط فوق، زاويه پيچش با يک تغيير ناگهاني    [68].  گذاردتاثير مي

داشته   نگه  ثابت  پايين(  يا  )بالا  ضربه  يک  طول  در  ضربه،  هر  انتهاي  در 

زدن  شود. در پرواز ايستا و شبه ايستا سرعت بال تماماً ناشي از حرکت بال مي

 شود برابر فرض مي زاويه حمله با زاويه پيچش  لذا است 

 MFAVSC کنترل سیستم -4

(  non-affineبا توابعي غير افاين )  (18)تا    (15)از آنجا که معادلات  

زن را بيان ميكند، امكان محاسبه  پيچيده حرکت يک پرنده چند جسمي بال 

رفتار ورودي مرجع    -تحليلي  در  ندارد.  سيستم وجود  اين    [69]خروجي 

  هاي کنترلي جهت اصلاح سينماتيک بال در طي حرکتمهمترين سازوکار

بهبال  اثرات صورت خلاصه آورده شده زدن بدون دم  مقاله  اين  است. در 

سازي شرايط  زن از طريق شبيهزدن بر روي رفتار پرنده بال سينماتيک بال 

مطالعه شده  مختلف  اساس مشخصپروازي  اين  بر  سه    است.  تغيير  با  شد 

سينماتيكي   ،  پارامتر 
m   و

0    گشتاور و  نيرو  توليد  امكان 

زن در صفحه طولي وجود دارد.  آيروديناميكي کافي جهت کنترل پرنده بال 

دقيق بيان  پارامتر  به  دو  تغيير  با  و   تر 
m  نيروهاي  مي فقط  توان 

داد   تغيير  را  فراز نخواهد  آيروديناميكي  مقدار گشتاور  در  تاثيري  اگرچه 

زدن متقارن داشت. از آنجا که لولاي بال بر مرکز جرم بدنه منطبق است، بال 

مي ايجاد  دو ضربه  هر  بين  يكساني  باعث  آيروديناميک  امر  اين  که  کند 

امكانتوليد هيچ جمله گشتاوري نخواهد شد و   فراز  پذير نخواهد  کنترل 

زدن نامتقارن بين  بود. لذا جهت کنترل زاويه فراز لازم است تا حرکت بال 

زدن  . با استفاده از شيفت فاز بال ضربه پايين و بالا توليد شود
0( ) زدن  ، بال

مي حاصل  نتي نامتقارن  در  کرد.  خواهد  تغيير  پرنده  فراز  زاويه  و  جه  شود 

توان به عنوان  زدن را ميزدن و شيفت فاز بال زاويه صفحه ضربه، دامنه بال 

بال  پرنده  کنترلي  ورودي  ) سه  کرد  انتخاب  زن 
0[ ]Tm  =u .)

کنترل  هدف  اينكه  به  توجه  با  وضعيت  همچنين  و  موقعيت  کنترل  کننده 

و انتخاب  پرنده در صفحه طولي است، بردار خروجي نيز به صورت روبر

شود مي 
T

x z =y. 

بر سيستم    MFACکننده براساس روش  در اين قسمت طراحي کنترل 

پيكره   شده   FWMAVچند  شد  انجام  ذکر  مقدمه  در  که  همانطور  است. 

شود. با توجه به شدت پيچيدگي،  بندي ميبر سه نوع تقسيم  MFACروش  

غير خطي بودن و تداخل بين ورودي و خروجي در مدل مورد بررسي در  

کننده نسبت به  است. اين نوع از کنترل استفاده شده   FFDLاين مقاله از نوع  

تري دارد اما تحليل پايداري آن به عنوان يک  دو نوع ديگر عملكرد قوي 

. جهت حل اين چالش در اين مقاله از ايده کنترل  [47]   مسئله باز مطرح است

کننده اثبات پايداري  مود لغزشي استفاده شد و با اضافه کردن آن به کنترل 

پايدا افزايش سرعت  اين،  بر  ميسر شد. علاوه  مزاياي سيستم  از ديگر  ري 

 است. کننده ترکيبي طراحي شده کنترل 
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 کننده مدل آزاد کنترل 4-1

و   انتقالي  معادلات  تعريف شده،  نوع ورودي و خروجي  به  توجه  با 

مي را  قبل  قسمت  در  شده  استخراج  يک  دوراني  عمومي  شكل  به  توان 

 معادله ديفرانسيل مرتبه دوم به صورت زير بيان کرد.

( , , )=y f y y u (28) 

زن  رو با استفاده از روش اويلر مرتبه اول، معادلات حرکت پرنده بال از اين

 توان نمايش داد. را به فرم گسسته زير مي

2
d( 1) ( ( ), ( 1), ( )) 2 ( ) ( 1)k T k k k k k+ = − + − −y f y y u y y (29) 

نمونه  Tکه   زمان  بهبيانگر  مدل  اين  است.  از  برداري  کلاس  يک  عنوان 

شود که تحت فرضيات معقول زير  هاي غير افاين گسسته شناخته ميسيستم

 . [50]  سازي ديناميكي معادل تبديل نمودتوان به فرم کامل خطيمي

محدود، يک ورودي 1فرض   مطلوب  سيگنال خروجي  براي يک   :

معادل   مطلوب  خروجي  با  را  سيستم  خروجي  که  دارد  وجود  محدود 

 کند.مي

پيوسته    u(k)نسبت به ورودي کنترل    y(k+1): مشتق ضمني    2فرض  

 است.

سيستم    3فرض   )ليپشيت  (29):  توسعهLipschitzز  اين  (  به  است  يافته 

)رابطه  معنا که  1) ( )k b k +  y u کند. را ارضا مي 

فرض   انرژي،  ديدگاه  تغييرات    3از  نرخ  روي  بر  محدوديت  يک 

کنترل  ميسيستم  تحميل  خروجي  شده  انرژي  تغيير  نرخ  نحويكه  به  کند 

 [ 70]. نهايت ميل کندتواند به بيدرون يک سيستم نمي

کند،  که فرضيات فوق را ارضا مي  (29) براي سيستم غيرخطي  :    1نظریه  

زمان  u(k)||≠0||زمانيكه   با  متغير  پارامتر  يک   ،Φ    ،دارد به  وجود 

 [ 50].زير تبديل نمود FFDLتوان به مدل  که سيستم را ميايگونه

( 1) ( )( ( ), ( ))

( ) ( )

Tk k k k

k k

 + =  

= 

y Φ y u

Φ H 
(30) 

ضمني  مشتق    Φکه     و شود  مي  ناميده   (PDD)شبه 

1 2( ) ( ), ( )k k k  =Φ Φ Φ    و( )k bΦ  .  مقادير  k(uΔ(و    kاگر 

نباشند،   بزرگ  متغير  PDDبسيار  پارامتر  بود  يک  آهسته خواهد  زمان    .با 

توان  را مي  (29)براي تضمين اين نكته که سيستم غيرخطي عمومي    [ 47]

با خطي ديناميكي  در عمل  ثابت   (30)سازي  پارامتر  جايگزين کرد، يک 

در يک بازه کوچک باقي بماند    Δu(k)شود تا مقدار  اضافه مي  λدهي  وزن

بهينه   پارامترهاي  آوردن  بدست  جهت  يابد.  کاهش  ردگيري  خطاي  و 

 شود. کننده، تابع هزينه ورودي کنترل به شكل زير تعريف ميکنترل 

2 2
( ( )) ( 1) ( 1) ( ) ( 1)dJ k k k k k= + − + + − −u y y u u

 
(31) 

در    (30)خروجي مطلوب سيستم است. با جاگذاري معادله    k(dy(1+که  

و مساوي صفر قرار  u(k)نسبت به  (31)گيري از معادله ، مشتق(31)معادله 

 آيد.زير بدست مي  به صورت MFACآن، قانون کنترل دادن 

1 1

2 1

2

2

( ) ( 1)

( )( ( 1) ( ) ( ) ( ))

( )

d

k k

k k k k k

k





= −

+ − − 
+

+

u u

Φ y y Φ y

Φ
 

(32) 

را به فرم    (32) شود تا معادله  يک فاکتور است که اضافه مي  [ρ ∈ (0, 1که  

معادله   از  بسازد.  تبديل  مي  (32)عمومي  سادگي  در  به  که  دريافت  توان 

-گيري وروديمحور فقط از داده اندازه -کننده داده فرايند طراحي کنترل 

استفاده   تخمين  شده خروجي  جهت  الگوريتم  PPDاست.  از  هاي  عموماً 

توان استفاده کرد. ت و گراديان مي تخمين پارامتر سنتي مانند کمترين مربعا

پارامترهاي تخمين مقادير  اين وجود  تغيير  با  بسيار سريع  معمولاً  زده شده 

کند  ها حساس ميميكند و سيستم کنترل را نسبت به تغييرات بعضي داده 

جهت   اتفاق،  اين  از  پرهيز  براي  شد.  خواهد  سيستم  ناپايداري  سبب  که 

مجهول   ماتريس  الگو PPDتخمين  اصلاح،  تصويرسازي    شدهريتم 

 شود صورت زير تعريف ميبه

2
2 ˆ( ( )) ( ) ( ) ( 1) ( ) ( 1)J k k k k k k=  −  − + − −Φ y Φ H Φ Φ

 
(33) 

يک عامل جريمه است. با استفاده از روندي مشابه معادلات قانون    μکه  

و مساوي صفر   Φ(k)نسبت به    (33)گيري از معادله  کنترل، با ديفرانسيل

 قرار دادن آن خواهيم داشت 

2

( ) ( 1)

( ( ) ( 1)( ( 1), ( 1)) )( ( 1), ( 1))

( ( 1), ( 1))

ˆ ˆ

ˆ T

T

k k

k k k k k k

k k





= −

 − −  −  −  −  −
+

+  −  −

y y u y u

y u

Φ Φ

Φ

 

(34) 

تر کردن توانايي  يک فاکتور است. علاوه بر اين براي قوي  [η ∈ (0, 1که  

ردگيري پارامتر متغير با زمان، يک قانون بازنشاني نيز مورد نياز است که به  

 شود. شكل زير اعمال مي

که   شرايطي  در 
2, 2Φ̂ ( )ii k b  يا  ،

2, 2Φ̂ ( )ii k ab  يا  ،

2, 2,
ˆ ˆsign(Φ ( )) sign(Φ (1)), 1...ii iik i m ، الگوريتم بازنشاني به  =

 کند صورت زير عمل مي

2, 2,
ˆ ˆΦ ( ) Φ (1)ii iik =

 (35) 
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اگر   و 
2, 1Φ̂ ( )ij k b   يا

2, 2,
ˆ ˆsign(Φ ( )) sign(Φ (1)), , 1...ij ijk i j m i j =     خواهيم

 داشت

2, 2,
ˆ ˆΦ ( ) Φ (1)ij ijk = 

 خواهد بود.  k(2Φ(مقدار اوليه  2Φ(1)که 

4-2 MFAVSC 

از خطي معادله  بعد  از طريق  فرم کامل  ديناميكي  ، سطح  (30)سازي 

 صورت زير تعريف کرد.توان بهمود لغزشي گسسته را مي

*( ) ( ) ( ) ( )k k k k= = −s e y y (36) 

( نمايي گسسته نيز به شكل زير بيان  Reaching Lawقانون دستيابي )

 [ 71] .شودمي

( )
2

0
0

( )
( 1) 1 exp( ) ( ) sgn ( )

m
k

s
k k s k

  
 −        

+ = − −
s

s s s

 

(37) 

مقدار متغير   . به محض اينكه N ∈mيک عدد حقيقي مثبت است و  0sکه 

کاهش    (37)لغزشي به سمت صفر ميل کند، جمله اول سمت راست معادله  

ميمي کاهش  سوييچينگ  جمله  نتيجه  در  ريز  يابد،  نوسان  اثر  و  يابد 

است که با انتخاب  اثبات شده   [71]کند. در مرجع  ناخواسته را محدود مي

پايداري مجانبي سامانه نامي را    ( 37)مناسب صفحه لغزش، قانون دستيابي  

کند که براي  تضمين مي  ( 37)کند. گذشته از اين، قانون دستيابي  تضمين مي

شود. در  مدل نامي فاصله بين نقطه و صفحه با افزايش نمونه کوچكتر مي

رسيدن   قانون  شده گونهبه  (37)نتيجه  تنظيم  سيستماي  به  تا  هاي  است 

از  ا بسياري  خلاف  بر  اين،  بر  علاوه  باشد.  اعمال  قابل  نيز  غتشاشي 

يک حد بالا را روي نرخ همگرايي   (37)هاي قبلي، قانون رسيدن  فعاليت

از سيستممتغير سوييچينگ گارانتي مي بسياري  براي  با  کند.  اتفاق  اين  ها 

 محدود شدن تلاش کنترلي در ارتباط است.

 با تعريف خطاي ردگيري خروجي، داريم

*( 1) ( 1) ( ) ( ) ( )k k k k k+ = + − − s y y Φ H 
(38) 

معادله   جاگذاري  معادله    (37)با  را  (38)در  لغزشي  مود  کنترل  قانون   ،

 توان به صورت زير نوشت. مي

( )

2

1
2

1

2

0

*
0

( )
( ) ( ) (exp

( ) sgn ( ) ( 1) ( ) ( ) ( ) 1)

m
k

k k
s

k s k k k k k

−

 
  
 

  
   

 
 

= −

− + + − −  −

Φ

Φ

e
u

e e y y y
 

(39) 

سازي ديناميكي  همانطور که قانون کنترل مود لغزشي بر اساس فرم خطي

 آيد.مي به شكل زير در MFAVSCاست، قانون نهايي 

 1 1 2 3 2( ) ( ) ( ) ( )f k k diag k  = +u u u
 

(40) 

0iکه       فاکتور است.  وزنيک  همگرايي  نرخ  تنظيم  جهت  دهي 

 است. شده  نشان داده    3شكل در MFAVSCنمودار جعبه اي  

 

Plant

Differentiator
Estimator

Delay

VSC

yd

Differentiator

Φ(k)
Δy(k) 

Δu(k-1) 

MFAC
+

-

u(k-1) 

Delay

u(k)
+

+
y(k) 

 

 MFAVSC: نمودار جعبه اي 3شكل 

چهار پارامتر طراحي   λو    η  ،μ  ،ρ،  (34) تا    (32)با توجه به معادلات  

گذارد،  مستقيماً بر قانون کنترل اثر مي λو  ρکننده است. از آنجا که کنترل 

از   مهمتر  پارامتر  دو  ارائه  μو    ηاين  روش  مزيت  بزرگترين  شده،  است. 

خروجي بدون  -کننده بر اساس داده وروديهمگرايي بالا و طراحي کنترل 

زن است. ذکر اين نكته ارزشمند  صريح از اطلاعات مدل پرنده بال استفاده 

نه فقط ساده و از نظر ساختار عملي است،   MFACضروري است که روش 

( خطاي Monotonic) يكنواو همگرايي    BIBOبلكه اين روش پايداري  

 کند. ردگيري خروجي را تضمين مي

 پايداري 4-3

زن يک سيستم تناوبي با فرکانس  با توجه به اينكه ديناميک پرنده بال 

نمونهنمياست، ما    T/1زدن  ال ب از  فرم گسسته  توانيم  قبلي در  هاي زماني 

پذير، ، با يک ساختار برگشتMFAVSCمعادلات استفاده کنيم. زيرا روش  

کنترل نمي نتيجه  در  و  دهد  تشخيص  را  سيستم  بودن  تناوبي  کننده  تواند 

برداري برابر با دوره  نمونهناپايدار خواهد شد. در اين مقاله با انتخاب زمان  

سينماتيكي   است. در نتيجه پارامترهايزدن، اين مشكل حل شده تناوب بال 

ميبال  داشته  نگه  ثابت  سيكل  هر  طول  در  در  زدن  کنترل  قوانين  و  شود 

بال  دوره  هر  ميانتهاي  اعمال  بجاي  زدن  نمايي،  همگرايي  متعاقباً  شود. 

تناوب شماره  از  تابعي  زماني  شماره  لحظات  افزايش  با  و  بود  خواهد  ها 

نهايت، خطاي ردگيري نيز به سمت صفر ميل خواهد  ها به سمت بيتناوب

 کرد. 
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را ارضا    3تا    1که فرضيات    (29)غيرخطي متغير با زمان  براي سيستم  

توسط روش  مي (  (40)و    ( 39)،  (34) ،  (32))معادلات    MFAVSCکند و 

)*خروجي   1) constk + =y  مي کنترل  يک  را  0کند،      وجود

 کند. خواهد داشت که شرايط زير را گارانتي مي

1. *lim ( 1) 0k k→ =+ −y y  به صورت يكنوا 

 هاي محدود هستند. توالي u(k)و خروجي  y(k)ورودي  .2

مقدار   بودن  محدود  اول  مرحله  است.  مرحله  دو  شامل  اثبات    PPDاين 

پايداري از ديدگاه    زده تخمين شده را اثبات ميكند. در ادامه همگرايي و 

 .شود( ثابت ميBIBOخروجي محدود )-ورودي محدود

 مرحله اول: 

کردن کسر  معادله     Φ(k)با  طرف  دو  هر  دادن  و    (34)از  قرار 

ˆ( ) ( ) ( )k k k= −Φ Φ Φ  داشت.خواهيم 

2

( ) ( 1) ( 1) ( )

ˆ( ( ) ( 1) ( 1))( ( 1))

( 1)

T

k k k k

k k k k

k





= − + − −

 − −  −  −
+

+  −

Φ Φ Φ Φ

y Φ H H

H 

(41) 

)از آنجا که   )k bΦ    (، داريم  1)نظريه( 1) ( ) 2k k b− − Φ Φ  .

با در نظر گرفتن   1 2( ) ( ), ( ) Tk k k=Φ Φ Φ و نرم گرفتن از دو سمت ،

 آيد.، بدست مي(41)معادله 

 

2

1
1 1 2

2 2

2
2 2 2

1 2

2

ˆ ( 1) ( 1)
( ) ( 1)

( 1)

( 1) ( 1)
( 1) 2

( 1)

ˆ ( 1) ( 1)
( ) ( 1)

( 1)

( 1) ( 1)
( 1) 2

( 1)

T

T

k k
k k

k

k k
k b

k

k k
k k

k

k k
k b

k

















−  −
 − −

+  −

 −  −
+ − +

+  −

−  −
 − −

+  −

 −  −
+ − +

+  −

Φ y
Φ Φ

H

u y
Φ

H

Φ u
Φ Φ

H

y u
Φ

H 

(42) 

مي سادگي  که  به  داد  نشان  0,2)توان      0و     به دارد  وجود 

)دليل  محدود است و به  k(Φ(طوريكه   )k bΦ  محدود بودن مقدار ،

PPD شودمي تخمين زده شده حاصل. 

 مرحله دوم: 

 صورت زيربا تعريف خطاي ردگيري به

*( ) ( ) ( )k k k= −e y y (43) 

 داريم (43)در معادله  (32) تا  (30)و جاگذاري معادلات 

2 2
1 2

2

( 1) ( ) ( 1)

ˆ ˆ( ) ( )ˆ( ) ( ) ( )
ˆ ( )

T

k k k

k k
k k k

k





 
  

   
  

+ = − +

= −  −
+

e e y

Φ Φ
e Φ y I

Φ
 

(44) 

دارد  مي وجود  داد  نشان  0,1)توان  
    0و   طوريكه  به

( )
2

2 2 2
ˆ ˆ ˆ( ) ( ) ( ( ) ) 0,1Tk k k − + I Φ Φ Φ  طبق قانون دستيابي .

افزايش  (37) با   ،k  مي افزايش  مرحله  هر  در  خطا  )مقدار  يابد 

lim ( ) 0k k→ =y  محدود بودن    در مرحله اول (، و از آنجا که)k(Φ  

است   معني  اين  به  شد،  limکه  اثبات  ( ) 0k k→ =e.    شرط  1بنابراين 

محدود    Δy(k)  و  Φ(k)  ،e(k)که  است. از آنجا    (44)نتيجه مستقيم معادله  

محدود خواهد بود و   u(k)مقدار  (40)و  (32)هستند، با توجه به معادلات 

هم    2مشخص است. بنابراين شرط    y(k)نيز محدود بودن    (43)از معادله  

 شود. تامين مي

 سازینتایج شبیه -5

روش مدلسازي ارائه شده و اثبات کارايي روش کنترل  به جهت تاييد  

شبيه شده،  شده ارائه  انجام  آزادي  درجه  شش  مشخصات  سازي  است. 

ر ادامه عملكرد  است. د  [ 72]اي بيد  مشابه حشره پروانه  FWMAVفيزيكي  

زمان  کنترل  است.  گرفته  قرار  بررسي  مورد  شده  ارائه  چندجسمي  کننده 

سازي براي  است و شبيهشده   در نظر گرفته  T = 0.05sبرداري گسسته  نمونه

بال   100 پرواز  شده سيكل  اجرا  مطلوب  زدن  وضعيت  و  موقعيت  و  است 

 است.زن به صورت زير تعيين شده پرنده بال 

(40cm, 30cm, 45) =
d d d(X , H , ) 

معادله    MFAVSCکنترل  قوانين   اساس  عملكرد  مي  (40)بر  باشد. 

 است. شده  نشان داده  5شكل  و 4شكل  ردگيري در

 

 Hو  Xتاريخچه زماني موقعيت : 4شكل 
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 : تاريخچه زماني زاويه پيچ 5شكل 

واضح است که با توجه به خطاي ردگيري و نرخ همگرايي عملكرد  

MFAVSC  از است.  قبول  وروديمي  6شكل  قابل  که  دريافت  هاي  توان 

 .کندملاحظات منطقي دامنه و نرخ را تامين مي   MFAVSCکنترلي در روش  

 

 هاي کنترلي: تاريخچه زماني ورودي6شكل 

اين   کنترل ذکر  که  است  ارزش  حائز  از  نكته  استفاده  بدون  کننده 

شده  طراحي  مدل  از  اطلاعاتي  روش  هيچگونه  محاسباتي  بار  و  است 

MFAVSC هاي تطبيقي است. از آنجا که در  ارائه شده کمتر از ساير روش

بايست تخمين  قطعيت ميهاي عدمهاي کنترل تطبيقي مقاوم ديناميکروش

هاي سنگين  تطبيقي عصبي آموزش  وش کنترل زده شود و همچنين در ر

مدل  روشبراي  اين  است،  نياز  پيچيده  هزينه  هاي  نيازمند  تطبيقي  هاي 

 . محاسبات قابل توجهي هستند

 گیری  نتیجه -6

نويسندگان جهت کنترل موقعيت و وضعيت ميكرو پرنده  در اين مقاله  

ر اين مقاله  رو درا ارائه کردند. از اين MFAVSCزن روش چند جسمي بال 

زن )بدنه مرکزي و دو بال( با استفاده از قانون  مدلسازي سه جسمي پرنده بال 

شد.   استخراج  حرکت  معادلات  و  گرفت  انجام  دالامبر  مجازي  کار 

زدن و  زدن پرنده با دو درجه آزادي براي هر بال )زاويه بال سينماتيک بال 

همچنين از يک  صورت توابعي سينوسي و پالسي توصيف شد.  پيچش( و به

شامل   مدل  اين  شد.  استفاده  پرکاربرد  پاياي  شبه  آيروديناميكي  مدل 

 نيروهاي انتقالي، چرخشي و اثر جرم افزوده است.  

آيروديناميک  کنار  در  متناوب  زمان  با  متغير  جسمي  چند  ديناميک 

ويژگي مهمترين  از  پرنده  پيچيده  شده  استخراج  حرکت  معادلات  هاي 

کننده بر مبناي مدل قادر به مواجهه با اين مشكلات  زن است که کنترل بال 

پوشي از اثرات جرم  ها با فرض چشمکننده نيست. زيرا عموماً اين نوع کنترل 

ميانگين اساس  بر  همچنين  و  بال  لختي  طراحي  و  بدنه  ديناميک  از  گيري 

تواند با تغيير رفتار باعث بروز مشكلات اساسي در ديناميک  شود که ميمي

ها، روش داده محور کنترل  زن شود. براي حل اين چالشل پرنده بال و کنتر

( متغير  ساختار  آزاد  مدل  روش  MFAVSCتطبيقي  اين  در  شد.  ارائه   )

بال  پرنده  جزئي  ديناميک  شبه  مشتق  نام  به  جديد  مفهومي  کمک  به  زن 

(PPD تبديل شده معادل  ديناميک خطي مجازي  به يک  اين يک  (  است. 

رويكرد طراحي کنترلي خطي متغير با زمان بر مبناي داده است که اساساً با  

  PPDسازي متفاوت است. سپس ماتريس مجهول  هاي مرسوم خطيروش

شود. بعد از آن  شده تصويرسازي تخمين زده ميبه وسيله الگوريتم اصلاح

است.  تطبيقي مدل آزاد بر اساس تابع معيار بهينه طراحي شده   قانون کنترل

پارامتر   ردگيري  توانايي  تقويت  براي  بازنشاني  قانون  يک  اين،  بر  علاوه 

است. در مرحله بعد جمله کنترلي ساختار متغير  متغير با زمان تعريف شده 

است تا  مود لغزشي بر اساس يک قانون دستيابي نمايي گسسته اضافه شده 

سريع پا را  همگرايي  و  تضمين  را  کنترل  سيستم  روش  تر  يداري  در  کند. 

MFAVSC  گيري شده وروديهاي اندازه کننده فقط بر اساس داده کنترل-

روجي بدون هيچگونه استفاده صريح يا ضمني از اطلاعات سامانه طراحي  خ

فرايند  شده  بابت  نگراني  نيست،  نيازي  سامانه  مدل  به  که  آنجا  از  است. 

سازي، پارامترهاي متغير با زمان و ديناميک مدل نشده وجود ندارد. در  مدل 

شبيه نتايج  دقيق  نهايت  ردگيري  براي  شده  ارائه  روش  کارايي  سازي 

بال  پرنده  وضعيت  و  ميموقعيت  تاييد  را  اولين  زن  رويكرد  اين  کند. 

کنترل  بال چارچوب  پرنده  براي  چندجسمي،  گرا  ماهيت  که  است  زن 

متغ و  آيروديناميكي غيرخطي  مشخصات  کنار  در  را  آن  بودن  زمان  با  ير 

دهد.  اصلي آن به شكل يكپارچه در نظر ميگيرد و فرايند کنترل را انجام مي

هاي نتايج تجربي نياز ضروري  البته اعتبارسنجي اين روش با استفاده از داده 

فعاليتاست که در مراحل بعد مي هاي آينده بر روي  بايست انجام شود. 

کنترل   PPDمين  تخ توسعه  و  نويز سنسور  ديگر در حضور  ابعاد  به  کننده 

 حرکت تمرکز خواهد داشت. 
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 فهرست علایم 

c وتر : 

( )ke خطاي ردگيري خروجي در لحظه : k 

aeroF  نيروي آيروديناميكي در چارچوب بدني : (N) 

gF نيروي جاذبه در چارچوب بدني : (N ) 

NF   نيروي آيروديناميكي عمود بر سطح بال :(N) 

TF  نيروي آيروديناميكي مماس بر سطح بال :(N) 

iH نرخ تكانه دوراني بدنه صلب : i ام (N.m ) 

H  بردارهاي خروجي و وردي هاي کنترلي  : بردار تفاضلي شامل تمام

 ي يه پنجره زماني در بازه 

iI  لختي دوراني براي جسم صلب :i ام (2kg.m ) 

aeroM گشتاور آيروديناميكي در چارچوب بدني : (N.m ) 

gM  گشتاور جاذبه در چارچوب بدني :(N.m ) 

11 22,m m ضرايب جرم افزوده : 

im  جرم جسم صلب :i ام (kg) 

m  عددي طبيعي در قانون دستيابي : 

jQ يافته مختصات تعميميافته براي : نيرو/گشتاور تعميمj  ام 

 
R  ماتريس دوران از چارچوب بدني به چارچوب صفحه ضربه : 

Rr  بردار موقعيت از مرکز جرم بدنه تا مفصل بال : (mm ) 

( )ks  سطح مود لغزشي در لحظه :k  ام 

0s :  عدد حقيقي مثبت در قانون دستيابي 

T  )زمان نمونه برداري )ثانيه : 

ju يافته : شبه سرعت مختصات تعميمj  ام 

iv بردار سرعت جسم صلب : i ام در چارچوب بدني (m/sec ) 

*( )ky  خروجي مطلوب : 

 )زاويه پيچش بال )راديان : 

m )دامنه زاويه پيچش )راديان : 

ij  بردار ضريب سرعت دوراني جسم :i  ام نسبت به شبه سرعتj  ام 

 )زاويه صفحه ضربه )راديان : 

ij  بردار ضريب سرعت خطي جسم :i  ام نسبت به شبه سرعتj  ام 

 )زاويه انحراف بال )راديان : 

  زدن بال )راديان(: زاويه بال 

m  زدن )راديان(: دامنه زاويه بال 

0  زدن )راديان( : انتقال زاويه بال 

η گر : عامل طولي پله در تخمينPPD 

λ دهي در قانون کنترل: ثابت وزن 

μ گر: عامل جريمه در تخمين PPD 

ci    بدني تا مرکز جرم آن در چارچوب  بال  از مفصل  بردار موقعيت   :

(mm ) 

2,c w    بردار موقعيت از مفصل بال تا مرکز جرم آن در چارچوب بال :

(mm ) 

ρ عامل طولي پله در قانون کنترل : 

i دهي در قانون کنترل: عامل وزن 

Φ  مشتق شبه جزيي : 

Φ̂  تخمين :PPD 

iω  زاويه سرعت  بردار  صلب  :  جسم  بدني   iاي  چارچوب  در    ام 

(rad/sec ) 
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