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  چکیده

پرنده سازی مسیر یک جسمباشد. بهینهکنترل پرواز میهایطراحان سیستمدستیابی به بهترین عملکرد و رفتار اجسام پرنده کنترل پذیر، هدف اصلی مهندسان و 

فرآیندهای  های دستیابی بهاست که در آن راهسازی مسیر دانشی بهینهتواند سبب بهبود عملکرد، کاهش هزینه، افزایش قابلیت و نتایج مطلوب دیگر گردد. می

از آنجائیکه پروازهای با بُرد و مداومت  کنترل بهینه است. استفاده از بهینه متغیرهای حالت، فتن تغییراتهای یاگردد. یکی از روشدینامیکی بهینه ارائه می

باشد. در این مقاله سازی مصرف سوخت در حال انجام میی کمینهای در حوزهباشند، تحقیقات گستردههای مدیریت سوخت میطولانی نیازمند برخی شکل

زنی با مانور دایروی در یک منطقه از پیش تعیین شده ارائه گردید. معادلات حرکت هواپیمای بدون سرنشین در مرحله گشت حداقل مصرف سوخت برای یک

با استفاده از تابع همیلتونین به دست آمده است. مصرف  پانتریاگنیابی ای توسعه یافته است. شرایط بهینگی از اصل حداقلپهپاد بر اساس مدل جرم نقطه

یر رود که انرژی باد بر مسبه طور طبیعی انتظار می .بوده استروش عددی مورد استفاده تکنیک پرتاب چند نقطه ای و عنوان معیار بهینه انتخاب هبسوخت، 

حقیق نتایج این ت انجام شده است. مانور گردش بهینههای عددی با در نظر گرفتن اثر سرعت و جهت باد بر سازیپرواز تأثیرگذار باشد، به همین دلیل شبیه

 زنی در مسیر دایروی، لازم است که پهپاد پرواز متناوب نزولی و صعودی داشته باشد. دهد که برای داشتن حداقل مصرف سوخت در پرواز گشتنشان می

 ایپرتاب چند نقطه روش زنی،سوخت، گشتف یابی پانتریاگن، مصرکنترل بهینه، اصل حداقل های کلیدی:واژه

 

Optimal Control of UAV Fuel Consumption during Circular Loitering Flight  

Abolfazl moosavi,seyed hosein sadati and jalal karimi 

Abstract 
The main objective of the engineers and flight control system designers is to achieve the best performance and 

behavior of a controllable aeronautical vehicle. Trajectory optimization of a flying vehicle may improve performance, 

reduce costs, enhance the vehicle capabilities and lead to other favorable results. Trajectory Optimization is a 

knowledge that presents the ways of achieving optimum dynamic processes. Using the optimal control is one way to 

find the optimal trend of state variables. Since long range and endurance missions require some forms of fuel 

management, there is ongoing research in the area of minimizing the fuel consumption. In the current article, the 

problem of minimum fuel consumption for an unmanned aerial vehicle, during a circular maneuver in a predetermined 

area, is presented. UAV equations of motion are developed based on a point mass model. Optimality conditions of 

Pontryagen Minimum Principle (PMP) are found using the Hamiltonian function. Fuel consumption is the optimum 

performance index and multiple shooting method is chosen as numerical method for solving the problem at hand. 

Naturally, wind energy is expected to affect the flight path, so numerical simulations have been performed considering 

the effect of wind speed and direction on the optimal turn maneuver problem. Current research results show that in 

order to acquire a minimum fuel consumption loitering flight, in a circular trajectory, periodic climbing and 

descending maneuvers are needed. 

Key words: Optimal control, Pontryagen minimum principle, Fuel consumption, Loitering, Multiple shooting 

method 
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 غالبا ییهای هوافضاسازی اهداف ماموریتی برای سامانهمتعادل

باشد، به ویژه در زمانی که تلاش اصلی حفظ یک وظیفه خطیر می

باشد. یک طراح اغلب باید با تجزیه و تحلیل عملکرد مطلوب می

ا ها رفضای موجود به بهترین نحوی مسائل را درک کرده و اولویت

تشخیص دهد. برای رسیدن به این توانایی، حوزه مشخصی از توسعه 

 میشه مورد توجه بوده است.مدیریت مصرف سوخت ه

های پیشرانش های کارآمدتر و سیستمکه سوختتا وقتی

جایگزین برای هواپیماها در دسترس نباشند، نیاز به بهبود مدیریت 

سوخت یا مدیریت انرژی برای کاربردهای نظامی و غیرنظامی وجود 

که پروازهای با بُرد و مداومت طولانی خواهد داشت. از آنجائی

باشند، تحقیقات های مدیریت سوخت میند برخی شکلنیازم

سازی مصرف سوخت در حال انجام ی کمینهمداومی در حوزه

ر دهنگام در سرتاسر فضای نبرد باشد. برای مثال، آگاهی بهمی

جاسوسی، نظارت، شناسایی و کشف هدف به منظور  هایماموریت

تقاء این گیری به موقع مورد نیاز است. برای ارتسهیل تصمیم

مدیریت سوخت است. کاهش مصرف  ،هاقابلیت، یکی از حوزه

 به دستیک پرواز بهینه در حالت پایدار انجام همیشه با سوخت، 

تمرکز بر بهبود مصرف سوخت،  یک رویکرد اساسی در. آیدنمی

که بین حداکثر و حداقل نیروی  استپروازهای متناوب روی 

 . ]0[خورد رقم میپیشرانه 

وجود دارد، های فراوانی از فرآیندهای متناوب مثال ،طبیعتدر 

های اجسام آسمانی، ریتم قلب، حرکت بال مانند حرکت اوربیتال

تواند با ها. در پرواز متناوب، هواپیما میدم ماهیحرکت پرندگان و 

کند، در مقابل، در حالت پرواز  پروازی آیرودینامیکی بهترین بازده

ناسب می آیرودینامیکی تواند با بازدهنمی معمولاًپایا، یک هواپیما 

پتانسیل -. یک تبدیل انرژی جنبشیماموریت خود را انجام دهد

 . ]0[ تواند عملکرد متناوب را تسهیل کندکارآمد می

مسیرهای با برد  رایپروازهای با مصرف سوخت بهینه ب معمولاً

شامل انواع های پهپادها غالبا شود. ماموریتسازی میمدل بلند

ی از پیش تعیین شده، مانند پرواز آرام ای در منطقهپروازهای دایره

برفراز هدف است. با فرض در حال رشد بودن مأموریت پهپادهای 

ا ب مانور گردشبر تحقیق حاضر با مداومت پروازی طولانی، تمرکز 

 است. عملیاتیشعاع ثابت روی یک منطقه 
                                                           

0 Minimum Fuel 

هاوک برای هپاد گلوبالپ 0حداقل مصرف سوخت ]0[در مرجع 

( و یک تراست)حداکثر  اوجگیریبه صورت  گردشی برای مسیر

از  2( با استفاده از تئوری کنترل بهینهتراست)حداقل  مسیر نزول

د. در حل گردی نی مبتنی برتکنیک ژاکوبیطریق روش اصلاح شده

 فرممسئله کمترین مصرف سوخت برای مسیرهای به  ]2[مرجع 

لاتین، برای یک هواپیمای بدون سرنشین در ارتفاع بالا بررسی  8

متغیرهای کنترل در این مقاله نیروی پیشرانه، ضریب  .شده است

اند. همچنین چگالی اتمسفر به انتخاب شدهنیروی برآ و زاویه بنک 

نتایج عددی مقایسه بین  صورت مقداری ثابت تعریف شده است.

ل مصرف سوخت با پیشرانه و مسائ شپیشراننیروی کمترین 

محدوده حداقل و حداکثر  ،در این مقاله است. ارائه شدهمشخص 

در نظز پیشرانه حداکثر درصد  20صفر تا نیروی پیشرانش بین 

 که آیدپیش میدر حل بهینه یک حالت بنگ بنگ گرفته شده و 

دن خاموش ش کند.چ مییاز حداکثر به حداقل سوی شپیشراننیروی 

عملی ی جدیدی است که کاربرد موتور در این مقاله یک مسئله

با تابع هزینه  ،بهینهدیک یوپرواز پرمسئله  ]3[در مرجع ندارد. 

ای یک هواپیمای زیر کمترین مصرف سوخت برای مسیر دایره

این در  .ه استصوت در حالت پرواز پایا مورد بررسی قرار گرفت

 شنیروی پیشران و حداقل بر اساس حداکثر مسئله پرواز متناوب که

واز پر یمورد بررسی قرار گرفته، فرکانس متناوبی برای سناریو

مسئله  ]0[در مرجع  ای تعریف شده است.مشخص پرواز دایره

مصرف سوخت و زمان  زمان معیارهایهم حداقل هزینه با انتخاب

 حلیلسازی عددی مورد تجزیه و تپرواز یک پهپاد از طریق شبیه

دهد که پرواز متناوب در قرارگرفته است. نتایج این مقاله نشان می

 ود.شمقایسه با پرواز با حالت ثابت موجب بهبود مصرف سوخت می

بعدی یک گیری سهاوجمانور مسئله حداقل مصرف سوخت در 

ای حداقل مصرف و کنترل دوره ]0[هواپیما مسافربری در مرجع 

 توجهمورد  ]1[بعدی یک هواپیما در مرجع سوخت در مسیر سه

روز سازی پرواز ک. فرانکو و همکارانش، مسئله بهینهه استقرارگرفت

. در این مرجع،  ]7[را در ارتفاع و زاویه سمت ثابت حل کردند 

 و هعنوان تابع هزینه در نظر گرفته شدحداقل مصرف سوخت به

. متغیر کنترلی تراست بوده که شده استمسئله در زمان ثابت حل 

صورت خطی در معادلات حرکت ظاهر شده است. در در مسئله به

2 Optimal Control Theory 
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از آنجا که کنترلر به صورت خطی در تابع هامیلتونین  ،این مرجع

ظاهر شده است، مسئله کنترل بهینه تکینگی مورد بررسی قرار 

و تعقیب مسیر سه بعدی طراحی  ]0[. در مرجع ه استگرفت

جهت کاربردهای کنترل  ،ی مقید برای یک ربات چهار پرهبهینه

مسئله کنترل بهینه حداقل زمان با ه و ترافیک شهری انجام شد

 .شده استرویکرد ترتیب مستقیم حل 

سازی فرآیندهای دینامیکی اغلب نیاز به راه حل مساله بهینه

سازی فرایند برحسب معادلات مدلکنترل بهینه دارند. پس هدف، 

دیفرانسیل برای متغیرهای حالت، پیدا کردن توابع بردار کنترل با 

حداقل کردن تابع معیاری با شرایط مرزی و احتمالا محدودیت 

روی حالت و کنترل است. استفاده از شرط لازم برای کنترل بهینه 

جر نهای تعریف شده توسط معادلات دیفرانسیل معمولی مسیستم

ای از خواهد شد. مجموعه 0ایبه یک مسئله مقدار مرزی دو نقطه

معادلات دیفرانسیل و جبری تعریف شده با توجه به غیرخطی بودن 

رسند. یک روش مناسب برای حل معادلات به نظر پیچیده می

.  ]9[ای است ای روش پرتاب چندنقطهچنین مسئله شناخته شده

ای از معادلات برای حل مجموعهاین روش مسئله مقدار مرزی را 

جبری و مسائل مقدار اولیه با شرایط اولیه تا حدی ناشناخته که 

  دهد.شود کاهش میتوسط تکرار نیوتن حل می

سرنشین شناسایی های بدونپرندهکه هدف از آنجایی

ای از یک هدف ثابت زنی در مدت زمان طولانی بر فراز منطقهگشت

سیدن به مصرف سوخت کم در طراحی مسیر های راست، باید راه

 زنی پهپادهایهای گشتیکی از ماموریت در نظر گرفته شود. غالباً

ای، مانند پرواز آرام برفراز پرواز دایره ،با مداومت پروازی طولانی

هدف است. بدین منظور در این مقاله، تحلیل چگونگی تاثیر مانور 

دایروی بر مصرف سوخت در یک منطقه از پیش تعیین شده مورد 

رفته گتحقیقات اثرات باد را در نظر  در خیلی از گیرد.قرار می توجه

أثیر باد ثابت در طی تبررسی همچنین در این مقاله،  .نشده است

تواند یم گردشدر نظر گرفتن تأثیر باد بر پرواز پرواز مد نظر است. 

بنابراین، یک مسئله  به طور بالقوه مصرف سوخت را بهبود دهد.

شده و با استفاده از اصل حداقل  بندیکنترل بهینه فرمول

شده ای، حل و با روش پرتاب چند نقطه  ]00و01[ 2پانتریاگین

                                                           
0 Two-point-boundary-value-problem 

2 Pontryagen Minimum Principle 

ها تعریف شده با کنترل وها بین حالت ر نهایت، ارتباطد. است

یابی اصل حداقل ،استفاده از روش غیرمستقیم کنترل بهینه

در ادامه،  .شودصورت دقیق حاصل میتابع همیلتونین بهو پانتریاگن

شود. در بخش سوم شرایط می بیانمعادلات حرکت پهپاد  ابتدا

گردد. در بخش چهارم نتایج مرزی و تابع هزینه مسئله ارائه می

ز تشریح و در انتها نیجزئیات اکسترمالها طراحی کنترلر بهینه و 

 گیری آمده است.نتیجه

 معادلات حرکت 

 های فیزیکی،رفتار سیستم بررسییکی از مهمترین ابزار 

بیان تاثیر محیط بر آن دارای سیستم سازی آنهاست. هواپیما و مدل

ای است. ضرایب نیروها و ممانهای آیرودینامیکی پیچیده دینامیکی

خاطر وابستگی به زوایای حمله، ه روی جسم پرنده در حالت کلی، ب

های سطوح کنترل، دارای جانبی، عدد ماخ، ارتفاع و انحرافسرش

ی لاعات آیرودینامیکرحال، آنالیز اطه باشند. بهای میتوابع پیچیده

توان برای مسئله ها را میدهد که خیلی از این وابستگینشان می

برای  3ایموجود صرفنظر کرد. در این مطالعه از مدل جرم نقطه

ای حرکت تحلیل عددی استفاده شده است. معادلات جرم نقطه

 : ]03و02[اند ( نوشته شده0( تا )0برای پهپاد به صورت معادلات)

(0)  2

0 sini

g
V T D n D g

W
    

 

(2)  cos cos
g

n
V

   
 

(3)  sin
cos

g
n

V
 


  

(0) sinh V   

(0) cos cosx V    

(1)    y Vcos sin   

(7) cosl V   

(0)  FW Q   

Q که TC  

3 Point Mass 
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 مسیر پرواز، زاویه  ،پروازی سرعت V ، 0تا  0در معادلات 

 سمت، زاویه ,y x ،مسافت طی شده طولی و عرضیh ،ارتفاع 

l و مسافت طی شده
FW در  وزن سوخت مصرفی است. همچنین

)شتاب جاذبه زمین و ثابت است و gمعادلات ذکر شده،  )h 

)aچگالی هوا و  )h  زیر محاسبه  هایرابطهسرعت صوت است که از

)لازم بذکر است روابط بر اساس سیستم انگلیسی نوشته  شوندمی

 :]00[ شده است(

(9)    
4.26

6

0 1 6.87 10h h      

(01)   49.02a h Temp  

518.67جا در این 003565 Temp h   است وh  ارتفاع بر

باشد. نیروهای آیرودینامیکی و پیشرانه به صورت حسب فوت می

 :]9و0[ شوندزیر تعریف می

(00) maxT T  

(02) 2

0   iD D n D   

که 
0D  ،نیروی پسا در نیروی برآی صفر

iD پسای القایی وn  بار

 بال است.

  
2

0 0

 
,       ,   d i

kW L
D qSC M D n

qS W
    

عدد ماخ از رابطه 
( )

V
M

a h
 شود، ومحاسبه میW  وزن

و  در ارتفاع نیروی پیشرانه Tنیروی پسا،  Dنیروی برآ،  Lپهپاد، 

 گاز است. در نهایت تراست و مصرف ویژه سوخت )نشانگر دسته

Cاند( به صورت زیر قابل محاسبه (
maxT  حداکثر نیروی پیشرانه

 :(در سطح دریا است

(03) 
0

maxT T





 

(00)  60.8896 9 10 0.3048 / 3600C h     

 شرایط مرزی و تابع هزینه مسئله 

وضعیت اولیه به یک از  پهپاد هدایتدر این مقاله هدف 

 شود. بهینه 0معیاری تابع است که در حالیمشخص وضعیت نهایی 

                                                           
0 Costate Variables 

صورت دایروی مد نظر است، شرایط مرزی مسئله پرواز بهنجا که آاز 

به شرح زیر خواهد بود و مسیر بهینه مصرف سوخت باید مجموعه 

 .]01و9[ مایدرا ارضا ن (00معادلات )

(00) 

   

   

   

   

   
 

   
0

5 4

(0) ( ) 450  / (137 / )

0

0 0 ,  2

0 40000  (12192 )

0 0

0 0

0

0 0 ,  1.9685 10   (6 10 )

f

f

f

f

f

f

F F

f

V V t ft sec m s

t

t

h h t ft m

x x t

y y t

W W

l l t t mf

 

  

 



 

 

 

 



   

 

 صورت انتخاب گردید:زنی بهتابع معیار در فاز گشت

(01)    , , F fI n W t     

، تعیین قانون کنترل بهینه با استفاده از اصل بیان شدهروش 

به وان تمییابی پونتریاگن است و هامیلتوتین سیستم را حداقل

 :]00و01[رد صورت زیر تعریف ک

(07) 

 
 

 

2

0 sin  

( ( cos cos )) ( ( sin ))
cos

( sin )   ( cos cos )

( cos sin )     ( cos )

V i

h x

y W F l

g
H T D n D g

W

g g
n n

V V

V V

V Q V

 

  

    


    

      

 
     

 

 

  

  

 

گیری از با مشتق(   )ضرائب لاگرانژ 2الحاقی که متغیرهای

لات یک مجموعه معاد بوسیله ،نسبت به پارامترها هامیلتوتینتابع 

باشندشامل معادلات زیر می وآیند دیفرانسیلی بدست می

γ χ( ,λ ,λ , , , , , )V h x y W F l       : 

(00)  ,  , , , , , , ,v
F

d H
v V h x y W l

dt v


 


  



 

2 Costate Variables 
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(09) 

 

 

˙

2

0

2 2

   

sin
( cos cos )

cos

cos cos cos sin  

co

s

s

in

V V V iV

h

x y W

V

F V V

l

g
T D n D

W

g gn
n

V V

C T CT

 

 


    



       

 





 
     

 

  

  





 

(21) 

˙

2

sin sin sin
 g cos

cos

cos V sin cos V sin sin

sin

V

h x y

l

g gn

V V

V

V

  

  
    



       

 

  

  



 

(20) cos sin   cos cosx yV V         

(22) 
 

 

2

0

     

V h h ih

W h

h

F h

g
T D n D

W

T C CT

  

 

 
   

 







 

(23) 0x   

(20) 0y   

(20) 0l   

(21) 0
FW   

h, در معادلات فوق، VC C سوخت نسبت به  تغییر مصرف ویژه

h, سرعت و ارتفاع، VT T  تغییر نیروی پیشرانه نسبت به سرعت و

 ارتفاع،
0 ,h ihD D  تغییر نیروی پسای القایی و نیروی پسا در نیروی

 برآی صفر نسبت به ارتفاع است.

مشخص و ضرایب  متغیر حالت هشت، تمام پرواز در ابتدای مسیر

لازم دارد که  0. در زمان نهایی، شرایط تقاطعیباشندگرانژ آزاد میلا

1W F   .همچنین با توجه به مسئله حاضر که در آن زمان  شود

 نهایی
ft توان بصورت یک زمان نهایی را می، باشدآزاد می

 : ]00و9[ نظر گرفت متغیراضافی درمسئله باتبدیلی بفرم زیر در

(27) 
f

˙

t t  

/   /fd d t d dt









 

معادلات به دستگاهی با متغیر با متغیر اضافی تعریف شده، 

0 با دامنه  مستقل 1  علاوه بر معادلات  شوند.تبدیل می

                                                           
0 Transversality Condition 

تم سیسوضعیت و کمک وضعیت، معادله دیفرانسیل زیر نیز به 

 :گردداضافه می

(20) 
˙

0f

d
t

d


 

 از آنجایی که
ft تابع هامیلتونین  مان نهایی، آزاد است وز

پس بایستی این تابع در طول  باشدبطور صریح وابسته به زمان نمی

 مسیر بهینه مقدار زیر را داشته باشد )شرایط ترانسورسالیتی(

 :]00و01[

(29)   0fH H t   

وان از تبا استفاده از اصل حداقل پانتریاگن بردار کنترل را می

 رابطه زیر بدست آورد:

(31)  arg[ ]min

uU H U  

 معادله زیر است: PMPشرط لازم برای ارضاء 

(30) 0
H

u






 

بفرم زیر  هاکننده کنترل( 01) در( 29) با جایگذاری معادله

 دنآیبدست می

(32) 
2 cos sin

0
cos

i
V

H gnD g g

n W V V
 

 
  




    



 

(33) 
    cos

0
cos

H gn sin gn

V V
 

 
 

 


   



 

(30) 0V W F

H gT
CT

W
 




  



 

ه ب و  nهای کننده کنترل( 33( و )32از حل معادلات )

 :دنآیزیر بدست می شکل

(30) 
sin

cos
2 cosV i

W
n

DV





 
 

 

 
  

 

 

(31) 1

cos
tan








 


 

   
 

 

( به صورت 07درتابع هامیلتونین )  از آنجا که کنترل کننده

توان این کنترل کننده را بدست آورد. خطی ظاهر نشده است، نمی

 کنیم:صورت زیر تعریف میرا به Sسویچینگ تابع  برای محاسبه 

(37) 
 

V W F

gT
S CT

W
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 سازید که حداقلشوای انتخاب باید به گونه کنترل کننده 

 از آنجا که  ،حالتابع هامیلتونین را به همراه داشته باشد. با این 

گاز که نشآت پارامتری محدود و کراندار است، قانون کنترل دریچه

یر توان به فرم زیابی پانتریاگین است را میگرفته از اصل حداقل

 :]00و7[بیان کرد 

(30)   0 , minIf S then    

(39)   0 , 1If S then   

(01)    0 ,  If S singular control  

سازی و حل این مجموعه شرایط لازم گفته شده برای بهینه

معادلات با شرایط مرزی مناسب ما را بسوی یک مسئله عددی با 

 کند.ای مجزا هدایت میمقدار مرزی دو نقطه

 هاتشریح اکسترمال و نتایج عددی 

ها بتوان آندهند تا از آنجایی که پیچیدگی معادلات اجازه نمی

طریق تحلیلی حل کرد، ناگزیریم از حل عددی استفاده کنیم. ه را ب

. در شوداستفاده میای برای این منظور ازروش پرتاپ چند نقطه

 در زمان ،این روش
0t شود و شرط مرزی مجهول حدس زده می

 گردد و درمیمعادلات با استفاده از روش اختلاف پیشرونده حل 

مقدار شرط مرزی انتهایی با مقدار بدست آمده مقایسه  ،آخر

ایده کلی روش، کاهش مسئله مقدار مرزی به یک رشته  شود.می

 . در این روش، مقادیر]07و01[ از مسائل با مقدار اولیه است

(00)  ,   1, ,j jZ y x j m    

)از حل دقیق )y x مسئله با مقدار مرزیدر یک 

(02)         , ,  , 0y x f x y r y a y b   

 در چند نقطه که لازم است )بسته به کاربر آن( ثابت باشد:

(03) 1 2 ma x x x b      

اطلاعات اولیه برای  شوند.توسط تکرار در هر لحظه حساب می

بایست حدس زده شود.می jxهایدر دامنه yمتغیرهای
jZ  برای

)بردارهای )jy x فرض  .شودعنوان فرض اولیه انتخاب میه ب

 که شودمی   ; ,
T

j jy x x z دهنده جواب مسئله مقدار اولیه نشان

 معادله در دامنه
1, jx x 

  
)سپس یک مسیر  باشد.  )y x  جوابی از

 بردار ای است اگر و فقط اگرمسئله مقدار مرزی چندنقطه

 1 1, ,
T

mz z z  ای از تابعریشه (z) 0F  .در اینجا  باشد

 شامل پیوستگی یا شرایط تطابق Fهای مؤلفه

(00) 
   1 1 1 1 , , ; ,  ,

 1  2

j m j j j jF z z y x x z z

j m

   

  

 

ای از دستگاه معادلات غیرخطی فوق توسط ریشه. باشدمی

شود. روش اصلاح شده نیوتن برای روش اصلاح شده نیوتن حل می

 شود: تخمین ماتریسصورت زیر توصیف میهاستفاده در این روش ب

عددی یا تقریب برویدن بدست گیری ژاکوبین توسط دیفرانسیل

آید. در اینجا اساس روش نیوتن بر روی استراتژی تخفیف استوار می

است. در هر تکرار نیوتن، حل سیستم معادلات خطی توسط 

 .]00و07[ شودهای جداشده هوزهولدر حل میماتریس

(00) Δnew oldz z z   

 توسط Δzمحاسبه تصحیح نیوتن 

(01)  ΔM z F z   

 ماتریس ژاکوبین و M،  (01در معادله ) 0,1  علامت

چون  باشد.پارامتر تخفیف بمنظور همگرایی در تمام حالات می

پرتاب چند  باشند،مسائل کنترل بهینه به حدس اولیه حساس می

زیر دامنه(  30) برای این کار بیشتر تواند با زیر دامنه ای مینقطه

در  ایپرتاب چند نقطهساختار روش  این حساسیت را کاهش دهد.

 Gausدر این برنامه، در زیر برنامه نشان داده شده است.  0شکل 

گیری از کل مسیر برای انتگرال Trajectoryو حدس اولیه،  مقادیر

برای بدست آوردن ماتریس  F ،Jacobianبدست آوردن تابع خطای 

 Householderجهت اصلاح ماتریس ژاکوبین،  Braydenژاکوبین، 

 جهت تعیین پارامتر تخفیف Lnsrchو  M=QRجداسازی ماتریس 

 مسئله  گیری برای حل عددیدر اینجا روش انتگرال .]09[ است

-رشبالی-ته شده برونیابی گرگمقدار مرزی، استفاده از روش شناخ

این روش برگرفته از برونیابی ریچاردسون  .]07[ استور است

برای حداقل مصرف سوخت های ویژه جزئیات اکسترمال باشد.می

شده ارائه  0 بر اساس مشخصات پهپاد جدول 00تا  2های در شکل

. به منظور کمک به تجزیه و تحلیل بیشتر مسئله، در است

ی سر در منطقهتاثیر سرعت باد ثابت روبرو و پشتسازی شبیه

 سازی گردید.عملیاتی پیاده
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 ایپرتاب چند نقطهساختار روش  1شکل 

 مشخصات پهپاد -0جدول 
 0911 )کیلوگرم( وزن پهپاد

 27 )متر مربع( سطح بال

 20 )متر( دهنه بال

107/1 ضریب پسا  

 03111 حداکثر نیروی پیشرانه)نیوتن(

رحسب زمان پرواز را نشان تغییرات سرعت بهینه ب 2 شکل 

شود در آغاز پرواز، پرنده دیده می 2طور که در شکل دهد. همانمی

)بدون باد( دارد که این  برثانیه افزایش سرعت متر 29به میزان 

افزایش سرعت نتیجه کاهش ناگهانی ارتفاع پرنده است. در ادامه و 

اهش یافته اما پرنده در انتهای در طول مسیر پرواز سرعت کمی ک

به دلیل افزایش ناگهانی ارتفاع و رسیدن به نقطه  ،پروازی مسیر

مورد نظر همراه مقید شده با افت سرعت تا سرعت  ،شروع حرکت

پیداست، با اضافه  2رفت و از شکلطور که انتظار میاست. همان

سر( افزایش سرعت جهت کمینه کردن مصرف شدن باد )باد پشت

 سوخت کمتر از باد روبرو است.

 
 تغییرات سرعت برحسب زمان 2شکل 

 دهد.زاویه مسیر پرواز در حین مانور مورد نظر را نشان می 3شکل 

 
 تغییرات زاویه مسیرپروازی  برحسب زمان 3شکل 

طور که از این شکل پیداست، زاویه مسیر پرواز در ابتدا کاهش همان

نظر مسیر به زاویه مورد یثابت مانده و در انتها یافته و سپس تقریباً

سر اعمال با توجه به باد روبرو یا پشت ،رسیده است. در این شکل نیز

روازی پتغییرات زاویه مسیر پرواز متناسب با سرعت و ارتفاع  ،شده

 حداکثر مقدار زاویه مسیر .کندتغییر میدر ابتدا و یا انتهای مسیر 

 0شکل  باشد.درجه )بدون باد( می 0/7 و منفی 1/7پرواز مثبت 

تغییرات ارتفاع بهینه پهپاد برحسب زمان در هماهنگی با سرعت و 

 دهد.سر را نشان میزاویه مسیر و متناسب با باد روبرو یا پشت
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 تغییرات ارتفاع پروازی برحسب زمان 4شکل 

پیداست، پهپاد با باد روبرو کاهش ارتفاع  0طور که از شکل همان

سر در هماهنگی با سرعت پیدا کرده یشتری نسبت به باد پشتب

مسیر پرواز اعمال نشده است، است. باوجودی که قیدی بر روی زاویه

درجه نزول و صعود را انجام  01پهپاد در حداکثر سرعت باد با زاویه 

ها پیداست، با تغییر میزان باد طور که از این شکلدهد. همانمی

 2تا  0)بین  ان رسیدن پهپاد به نقطه شروعتغییر زیادی در زم

ر حال غیرهای حالت دتسازی با تغییر مافتد و بهینهثانیه( اتفاق نمی

متر برای  011حداکثر تغییرات ارتفاع پروازی حدود انجام است. 

تغییرات زاویه سمت  0شکل حالت بدون باد بدست آمده است. 

رسد را با باد روبرو و میدرجه  311برحسب زمان را که در انتها به 

  دهد.سر بدون تغییر نشان میباد پشت

 
 تغییرات زاویه سمت برحسب زمان 5شکل 

مسیرپرواز دایروی که چگونگی حرکت پهپاد در صفحه  1در شکل 

 هد.دنشان میسر طولی است را با باد روبرو و باد پشت-عرضی

 
 مسیرپرواز دایروی 6شکل 

ر باضریب گردش،های زاویهمتغیرهای کنترلی  9تا  7های شکلدر 

طور که از این شکل اند. همانبر حسب زمان رسم شده گازدستهو 

پیداست، جهت حداقل مصرف سوخت، دسته گاز پهپاد در کمترین 

نیز  بارضریبسر قرار گرفته است. مقدار خود با باد روبرو و باد پشت

 سر افزایش و یا کاهش یافته است.یا باد پشتبا توجه به باد روبرو 

 
 زاویه گردش کنترلیمتغیر  7شکل 
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 بارمتغیر کنترلی ضریب 8شکل 

 
 گازمتغیر کنترلی دسته 9شکل 

بعدی پهپاد و مصرف سوخت پرنده با باد روبرو و باد حرکت سه

نشان داده شده  00و  01های سر در پرواز بهینه در شکلپشت

کیلوگرم بدست آمده  22مصرف سوخت در پرواز بدون باد  است.

 است. 

 
 نمای سه بعدی مسیرپرواز پرنده 11شکل 

, الحاقی هایمتغیر 00تا  02شکل  ,V     برای  یکه پاسخ

 ،تاس( هاتعیین کانتورهای اکسترمال )برای بدست آوردن کنترل

 متغیر الحاقی 02شکل دهد. را نشان می
FW

برای  یپاسخکه  

 د.دهمصرف سوخت است را نشان می تعیین کانتورهای اکسترمال

 
 مصرف سوخت پرنده در حین پرواز 11شکل 

ای بدون تاثیر باد زنی دایرهمدت کل زمان پرواز برای یک گشت

ثانیه بدست آمده است. در کارهای قبلی به منظور بهبود  370

سوخت، یک پرواز متناوب بین حداکثر و حداقل نیروی مصرف 

ه برای دهد کشود. نتایج این تحقیق نشان میپیشرانش تعویض می

زنی در مسیر دایروی داشتن حداقل مصرف سوخت در پرواز گشت

پیشرانش ثابت بدست آمده، لازم است که پهپاد با حداقل نیروی

ن علاوه، یک تبادل بیهپرواز متناوب نزولی و صعودی داشته باشد. ب
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 تواند عملکرد متناوب را تسهیل کند.انرژی جنبشی و پتانسیل می

تغییرات زمانبی نیروی پیشرانش را نشان  01در نهایت، شکل 

 دهد.می

 
 ضریب لاگرانژ متغیر مصرف سوخت 12شکل 

 
 ضریب لاگرانژ متغیر سرعت 13شکل 

 
 پروازضریب لاگرانژ متغیر زاویه مسیر  14شکل 

 
 ضریب لاگرانژ متغیر زاویه سمت 15شکل 

 
 تغییرات نیروی پیرانش بر حسب زمان 16شکل 
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 گیرینتیجه 

در این تحقیق، قانون کنترل بهینه توسط اصل حداقل پانتریاگن با 

پهپادی با برای  گازهای زاویه چرخش، ضریب بار و دستهکنترل

اثیر تبه عنوان  و با باد ثابتا با محدویتهارتفاع و مداومت پرواز بالا و 

طور که بحث همان اختلالات خارجی بر مسیر بهینه حل گردید.

حداقل مصرف سوخت دست آوردن ههدف از این بررسی، ب ،شد

هینه مسئله کنترل ب با استفاده از این قانون بود.زنی پهپاد در گشت

وضعیت و کمک وضعیت با معادلات با استفاده از همیلتونین و با 

ای حل گردید. از آنجا که تنظیم چند نقطه روش پرتاباستفاده از 

دریچه گاز به عنوان یک کنترل خطی مدل شد، ساختار سوئیچینگ 

بهینه یافت نشد. در این مورد، به طور کلی کنترل بهینه تنظیمات 

 370ای پهپادمدت زمان مسیر پرواز دایره پیشرانش حداقل است.

متر بر ثانیه در حالت بدون  017نیه و حداکثر سرعت بدست آمده ثا

کیلوگرم  22باد است. میزان مصرف سوخت در این مدت زمان نیز 

تواند بهنگام طراحی ابزار و روش تدوین شده می بدست آمده است.

برای کاربردهایی که نیازمند  پهپاداتوماتیک زنی گشتسیستم 

 کار برده شود.ب پروازهای طولانی مدت هستند

 فهرست علایم  
  علائم انگلیسی

V ( سرعت پرندهm/sec) 
x مسافت طی شده طولی 
y مسافت طی شده عرضی 
h )ارتفاع )متر 
l مسیر پروازی طول کل 

FW وزن سوخت مصرفی 
n ضریب بار 

W )وزن پرنده )کیلوگرم 
( )a h سرعت صوت 

g شتاب جاذبه زمین 

 علائم یونانی
 )زاویه مسیر پرواز )درجه 
 )زاویه سمت )درجه 

( )h  چگالی هوا 
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