
 

 698-688ص ص ،8شماره  ،17، دوره 1693 آبان ،مهندسی مکانیک مدرس مجله
        

 
 

 ماهنامه علمی پژوهشی 

 مدرس مکانیکمهندسی 

  mme.modares.ac.ir 

 

  

  

  

  
        

 

 

 :Please cite this article using :برای ارجاع به این مقاله از عبارت ذیل استفاده نمایید

M. H. Khalesi, H. Salarieh, M. Saadat Foumani, Modeling of an Unmanned Rotorcraft in Multi-level Simulator Environment and Robust Controller Design for Trajectory Tracking, 

Modares Mechanical Engineering, Vol. 17, No. 8, pp. 388-398, 2017 (in Persian) 

ساز چندسطحی و طراحی کنترلر سازی پرواز بالگرد بدون سرنشین در محیط شبیهمدل

 مقاوم برای تعقیب مسیر

 3، محمود سعادت فومنی*2، حسن سالاریه1محمدحسین خالصی

 دانشگاه صنعتی شریف، تهران، مهندسی مکانیک، دانشجوی دکترا -1

 دانشیار، مهندسی مکانیک، دانشگاه صنعتی شریف ، تهران -2
 استاد، مهندسی مکانیک، دانشگاه صنعتی شریف ، تهران -3

 salarieh@sharif.ir، 9567-11155* تهران، صندوق پستی 

 چکیده  اطلاعات مقاله
 مقاله پژوهشی کامل

 1396 اردیبهشت 31دریافت: 
 1396 تیر 13پذیرش: 

 1396 مرداد 27ارائه در سایت: 

و کاربردهای روزافزون تجاری و نظامی هلیکوپترهای رادیو کنترل، مطالعات فراوانی بر روی این وسایل پرنده بدون  متعددهای با توجه به قابلیت 
های موجود در کنترل و شده و همچنین محدودیتسرنشین در حال انجام است. با توجه به سیستم دینامیکی غیرخطی، پیچیده، ناپایدار و کوپل

های مختلف مدلسازی خودکار این وسایل از اهمیت بالایی برخوردار است. در این مقاله ضمن بررسی روشهدایت دستی، توانایی کنترل 
ساز چندسطحی برای تحلیل عملکرد پرواز و بررسی اثرات پارامترهای مختلف، طراحی و دینامیکی هلیکوپترهای بدون سرنشین، یک محیط شبیه

های مختلف سازی دینامیکی پرواز هلیکوپتر با استفاده از تئوریساز ایجاد شده، امکان شبیهبیهسازی شده است. اهمیت و نوآوری اصلی شپیاده
های مختلف در تئوری سازی واقعی پرواز است. تفاوت اصلی مدلسازیبرای کاربردهایی نظیر طراحی سیستم کنترلی، بررسی عملکرد آن و شبیه

باشد. برای هر سطح، طراحی فیلتر کالمن و سیستم کنترلی انجام می و دینامیک فلپینگ آن ورکار رفته در مدلسازی مجموعه روتو فرضیات به
ساز و پیچیدگی بیشتر رفتار واقعی گر و کنترلر است. با توجه به چندسطحی بودن شبیهقبول تخمیندهنده عملکرد قابلگرفته و نتایج اولیه نشان

مرحله مقدماتی قبل از انجام راه حل بهتر برای  ساز به عنوانتوان از این شبیهانجام شده، می هایهلیکوپتر بدون سرنشین نسبت به مدلسازی
های راهنمای ورودی و کانال برگشتی استفاده کرد و زاویه مطلوب برای دستیابی به بیشترین مقدار هندسه پرههای پرواز واقعی بهره برد تست

 بازده و نسبت فشار را بدست آورد.
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 According to numerous capabilities and increasingly military and commercial applications of radio 

controlled helicopters, many investigations are being performed on these unmanned aircraft vehicles. 

Due to nonlinear, complex, unstable and coupled dynamic system and also existing limitations on 

manual control, the ability of automatic control of these vehicles has gained great importance. In this 

paper, in addition to investigating different methods of unmanned helicopters dynamic modeling, a 

multi-level simulator environment has been designed and implemented for flight performance analysis 
and effects of different parameters have been investigated. The main importance and innovation of 

present simulator is in the realm of possibility of dynamic flight simulation of helicopter using different 

theories for applications like control system design, performance analysis and real flight simulation. The 
main difference of the utilized methods is in theories and assumptions applied in main rotor and its 

flapping dynamics modeling. For each level, Kalman filter and control system design have been 

performed and preliminary results show the acceptable performance of estimator and controller systems. 
Considering the complexity of real unmanned helicopter behavior compared to previously performed 

models, the proposed multi-level simulator can be used as an appropriate tool for the first step before 

real flight tests. 

Keywords: 

Flight Simulator 

Dynamic Modeling 

Unmanned Rotorcraft 

Flapping Dynamics  

 

 

 مقدمه 1-

با وجود گذشت زمان نسبتا کوتاه از عمومیت یافتن وسایل پرنده بدون 

زنی، تصویربرداری گشتسرنشین، کاربردهای فراوانی )از جمله امداد و نجات، 

و مسیریابی( برای این وسایل در نظر گرفته شده است. با توجه به 

ات های مختلف تکنولوژی و تولید تجهیزهای انجام شده در زمینهپیشرفت

الکترونیکی و الکترومکانیکی با ابعاد کوچکتر، مطالعه درباره عملکرد وسایل 
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سرنشین در چند سال گذشته مورد توجه بیشتری نیز قرار گرفته  پرنده بدون

است. از میان وسایل پرنده بدون سرنشین مختلف، هلیکوپترها به خاطر مزایا 

ها د. از جمله این قابلیتهای فراوان از اهمیت بیشتری برخوردارنو قابلیت

توان به امکان پرواز و فرود عمودی، امکان حفظ موقعیت در هوا، چابکی می

بالا، امکان انجام مانورهای پیچیده و پرواز در جهات مختلف و همچنین 

ها توانایی عبور از موانع و مسیرهای محدود و باریک اشاره کرد. این قابلیت

سرنشین موارد استفاده فراوانی در  بدونشود تا هلیکوپترهای باعث می

 داشته باشند. های نظامی، تجاری و تفریحیزمینه

های فراوان هلیکوپترهای بدون سرنشین، معایب و قابلیت البته با وجود

شود. عملکرد دینامیکی ها دیده میمشکلات مختلفی نیز در عملکرد آن

ی ثابت دارای پیچیدگی هاهلیکوپترها نسبت به سایر وسایل پرنده با بال

بیشتری است. عواملی نظیر مدل غیرخطی پیچیده، متغیرهای حالت متعدد و 

شده، تعدّد پارامترهای های محدود، ناپایداری ذاتی و دینامیک کوپلورودی

جر به اثرگذار، تاثیر زیاد اغتشاشات محیطی و وجود دینامیک مدل نشده من

 دشواری کنترل آن خواهد شد.

هلیکوپتر رادیو کنترل نیاز به مهارت و تجربه بالایی دارد و  هدایت یک

عموما دشوارتر از هلیکوپترهای واقعی است. در حالت هدایت دستی به خاطر 

گیری هلیکوپتر نسبت فاصله داشتن از هلیکوپتر، تغییر مداوم موقعیت و جهت

ها و همچنین به خلبان، وجود خطای احتمالی در تعیین فواصل و سرعت

وجود اغتشاشات جریان هوا در اطراف هلیکوپتر، خلبان با دشواری فراوانی 

رو است. همین امر در کنار محدودیت میدان دید و زمان پروازی در روبه

سازی سیستم کنترلی حالت کنترل دستی، موجب افزایش اهمیت پیاده

 خودکار برای هلیکوپترهای بدون سرنشین شده است.

انایی کنترل هلیکوپترهای بدون سرنشین، در برای به دست آوردن تو

اختیار داشتن یک مدل دینامیکی مناسب از رفتار هلیکوپتر الزامی است. 

مراجع کلاسیک متعددی در زمینه مدلسازی دینامیکی هلیکوپترها وجود 

اشاره کرد. با توجه به افزایش  [1-3]توان به دارد که از آن جمله می

های اخیر، مراجعی در زمینه سرنشین در سالدون کارگیری هلیکوپترهای ببه

( و به صورت گسترده [4-6]مدلسازی این وسایل نیز منتشر شده )از جمله 

گیرند. به صورت کلی برای مدلسازی دینامیکی مورد استفاده قرار می

های تحلیلی، شناسایی سیستم و یا هلیکوپترهای بدون سرنشین از روش

شود. مدلسازی تحلیلی در سطوح مختلفی انجام ه میها استفادترکیبی از آن

ها در فرضیات مدلسازی مجموعه روتور اصلی شود که تفاوت اصلی بین آنمی

 و دینامیک فلپینگ آن است.

ترین بخش در مدلسازی دینامیکی هلیکوپتر، دینامیک فلپینگ مهم

های پرههای اعمال شده بر روی روتور اصلی آن است. با توجه به بارگذاری

های هلیکوپتر و عوامل های کنترلی، حرکتروتور اصلی )ناشی از ورودی

( نسبت به حالت افقی اولیه دچار 1TPPها )محیطی( صفحه چرخش پره

ها پره "فلپینگ"یا  "بال زدن"شود. این انحراف در عمل پدیده انحراف می

کوپلینگ آن با ( و دینامیک حاکم بر آن و اثرات 1شود )شکل نامیده می

سزایی در رفتار دینامیکی سیستم دارد. از ای هلیکوپتر، نقش بهزاویهسرعت

نیروهای حاصل از روتور به صورت تقریبی عمود بر صفحه چرخش  که آنجایی

گیری، عامل اصلی در هدایت و باشند، استفاده از این تغییر جهتها میپره

 رود.شمار میانجام مانورهای مختلف توسط هلیکوپتر به 

چندسطحی پرواز هلیکوپتر بدون سرنشین در سازِ در این پژوهش شبیه

 سازی شده است. برای اینسیمولینک طراحی و پیاده –افزار متلب محیط نرم
 

                                                                                                                                  
1 Tip Path Plane 

 
Fig. 1 Tip path plane and main rotor flapping angles definition 

 روتور اصلیها و زوایای فلپینگ تعریف صفحه چرخش پره 1شكل 

منظور پس از بررسی مراجع مختلف، سه روش پرکاربرد برای مدلسازی 

ساز مورد استفاده تئوریِ دینامیک پرواز هلیکوپتر شناسایی شده و در شبیه

ها در نحوه مدلسازی مجموعه روتور و اند. تفاوت اصلی روشقرار گرفته

فلپینگ، مدل  دینامیک فلپینگ آن است. این سه روش شامل حذف دینامیک

ازی تحلیلی کامل مجموعه روتور تقریبی مرتبه اول برای فلپینگ و مدلس

تر و های انجام شده به دلیل ابعاد کوچکباشند. با توجه به بررسیمی

ترین روش برای تر در هلیکوپترهای بدون سرنشین، متداولدینامیک سریع

مدلسازی دینامیک فلپینگ استفاده از مدل تقریبی مرتبه اول است. )مراجع 

های بدون سرنشین از جمله مقالات مرتبط با مدلسازی و کنترل پرنده ([9-7]

 اشاره کرد. [10]توان به می

های دیگری در این لی، ویژگیهای اصعلاوه بر مدلسازی با روش

توان به نمایش وضعیت شده که از آن جمله میساز در نظر گرفته شبیه

های دستی با استفاده از هلیکوپتر در فضای سه بعدی، امکان اعمال ورودی

های موجود، در نظر گرفتن عدم ، اضافه کردن نویز به سیگنال2دسته فرمان

گیری و کنترلی های اندازهقطعیت برای پارامترها و ایجاد تاخیر در سیستم

 اشاره کرد.

کارگیری آن به عنوان سازِ چندسطحی، بهلیل اصلی طراحی شبیهد

های کنترلی طراحی شده قبل از انجام بستری برای تحلیل و ارزیابی سیستم

های پروازی هلیکوپتر است. با توجه به خطرات ناشی از عدم عملکرد تست

های پروازی، باید عملکرد مجموعه قبل مناسب سیستم کنترلی در زمان تست

 افزاری مورد بررسی قرار گیرد.های نرمسازیز انجام هرگونه تست در شبیها

های متعددی برای بررسی عملکرد سیستم کنترلی قبل از انجام حلراه

( از [12,11]های عملی وجود دارد. در برخی از مراجع )به عنوان نمونه تست

زین مدل واقعی ( به عنوان جایگX-planeساز تجاری )نظیر افزار شبیهیک نرم

افزار، اطلاع دقیقی علاوه بر در دسترس نبودن نرم. شودهلیکوپتر استفاده می

افزارها وجود ندارد و گونه نرماز معادلات دینامیکی و جزئیات مدلسازی در این

پذیر نیست. در سایر ها امکانو تغییر و یا تنظیم پارامترهای مختلف در آن

سازی پرواز و بررسی برای طراحی کنترلر، شبیه ( نیز[13]مطالعات )از جمله 

شود که با توجه عملکرد سیستم کنترلی، از مدل تقریبی یکسان استفاده می

بخش ها با رفتار واقعی هلیکوپتر، اطمینانها، و تفاوت آنبه تطابق مدل

تر سیستم کنترلی گیرانهتوان با بررسی سختنخواهد بود. به همین خاطر می

طراحی بر اساس مدل تقریبی متداول و بررسی عملکرد بر اساس از طریق 

ساز با مدل تحلیلی پیچیده، اطمینان بیشتری از عملکرد آن حاصل شبیه

نمود. ضمن اینکه افزودن نویز، تاخیر و عدم قطعیت در پارامترهای مختلف در 

 بخشد.سازی ارزیابی عملکرد سیستم کنترلی را بهبود میزمان شبیه

سازی امیکی، طراحی و پیادهعلاوه بر مدلسازی دیندر این مقاله 

ساز چندسطحی انجام گرفته است. با های کنترلی نیز در محیط شبیهسیستم

توجه به ناپایداری ذاتی دینامیک پرواز هلیکوپتر، در صورت عدم اعمال 
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هم خورده و های کنترلی مناسب تعادل هلیکوپتر به سرعت بر ورودی

شوند. به همین دلیل وجود یک های حالت آن در زمان کوتاهی واگرا میمتغیر

سازی پرواز هلیکوپتر الزامی است. برای سیستم کنترلی مناسب برای شبیه

های کنترل مقاوم سازی هر مدل، با استفاده از روشاین منظور پس از خطی

ر خطی، کنترلر مناسب طراحی شده است. با توجه به وارد کردن نویز د

ها و همچنین در دسترس نبودن برخی متغیرهای حالت )از جمله سیگنال

زوایای فلپینگ روتور اصلی( از فیلتر کالمن برای تخمین و بهبود مشخصات 

در مراجع متغیرهای حالت مورد نیاز سیستم کنترلی استفاده شده است. 

به بحث مدلسازی برخی از سیستم های پرنده بدون سرنشین و  16]-[14

 نترل آنها پرداخته شده است.ک

 مدلسازی دینامیکی2- 

شده اغلب هلیکوپترهای رادیو کنترل از نظر ظاهری به صورت مدلی کوچک 

ها دارند. در واقع اند و شباهت زیادی به آناز هلیکوپترهای واقعی ساخته شده

ها نیز به صورت کلی مشابه شود تا دینامیک پرواز آنهمین امر منجر می

هلیکوپترهای واقعی باشد. در زمان پرواز هلیکوپتر، نیروی تراست روتور اصلی 

آورد. نیروی تراست به با غلبه بر وزن وسیله، امکان معلق ماندن را فراهم می

باشد و بنابراین با های روتور میصورت تقریبی عمود بر صفحه چرخش پره

های نیرو و ولفهمتمایل کردن این صفحه در راستاهای طولی و عرضی، م

 های مختلف نسبت به صفحه افق ایجادگشتاور مورد نیاز برای حرکت

شود. در نهایت روتور دم و گشتاور حاصل از نیروی تراست آن برای خنثی می

رود. البته به دلیل اندازه کوچکتر، کردن گشتاور مقاوم روتور اصلی به کار می

ی کنترل و هدایت هلیکوپترهای چابکی بیشتر و تاثیر بیشتر اغتشاشات محیط

 اقعی است.کوچک رادیوکنترل در عمل دشوارتر از هلیکوپترهای و

کنترل، چهار ورودی کنترلی وجود دارد که سه در هلیکوپترهای رادیو 

ورودی مربوط به روتور اصلی و یک ورودی مربوط به روتور دم است. )شکل 

ها عمال زاویه گام ثابت پرههای کنترلی روتور اصلی شامل ورودی ا( ورودی2

(𝜃colبرای تنظیم مقدار تراست و ورودی )ای های اعمال زوایای گام دوره

باشد. با توجه به گیری نیروی تراست می( برای تنظیم جهت𝜃1𝑠و  𝜃1𝑐ها )پره

کوچک بودن نیروی تراست روتور دم و عدم نیاز به تغییر جهت آن، فقط یک 

( برای روتور دم وجود دارد که میزان نیروی تراست آن 𝜃𝑇𝑅ورودی کنترلی )

کند. معمولا در هلیکوپترهای مدل با ها( تعیین میرا )با تغییر زاویه گام پره

ای فیدبک کردن اطلاعات از یک سنسور ژیروسکوپی مربوط به سرعت زاویه

حرکت یاو، میزان نیروی تراست روتور دم به صورت خودکار با میزان مورد 

کننده تنها در شود و هدایتاز برای حفظ تعادل دورانی هلیکوپتر تنظیم مینی

 نماید.گیری افقی هلیکوپتر، از آن استفاده میصورت نیاز به تغییر جهت

ای با نام ها در حین چرخش با کمک مجموعهاعمال تغییر زوایای گام پره

 زاویه گام یکسان شود. این مکانیزم امکان اعمال همزمانپلیت انجام میسواش
 

 
Fig. 2 Control inputs and operating principle [5] 

 [5] های کنترلی و نحوه اعمال فرامین ورودی 2شكل 

های روتور را داراست. بخش ای( برای پرهو متناوب )بر حسب موقعیت زاویه

اصلی مکانیزم سواش پلیت شامل دو صفحه مدور موازی است. صفحه پایین 

گیری آن نسبت به صفحه افقی فرضی به بدنه دوران ندارد و جهت نسبت

شود. صفحه بالایی به همراه شفت روتور های کنترلی تنظیم میتوسط ورودی

گیری آن نماید، ولی با توجه به اتصالات در نظر گرفته شده جهتدوران می

رفتن همواره موازی با صفحه پایین باقی خواهد ماند. از طرفی با در نظر گ

گیری صفحه بالایی سواش پلیت بر روی زاویه گام ای، جهتمکانیزم چند میله

، اعمال 3ها در حین چرخش اثرگذار است. به این ترتیب مطابق با شکل پره

بندی های کنترلی مختلف از طریق سرو موتورهای کنترلی و اهرمورودی

-ات سواشگیری صفحطراحی شده، منجر به تغییر موقعیت عمودی و جهت

ای های زاویهها در موقعیتپلیت شده و در نتیجه موجب تغییر زاویه گام پره

 گردد.مختلف می

های اصلی مجموعه روتور میله پایدارکننده است. با یکی از سایر بخش

ای های زاویهتوجه به کوپلینگ موجود بین دینامیک فلپینگ روتور و سرعت

ر بسیار سریع و پیچیده شده و کنترل آن هلیکوپتر، رفتار دینامیکی هلیکوپت

کند. برای کاهش اثر منفی این وابستگی دینامیکی و رو میرا با مشکل روبه

ترین شود که مرسومهای مختلفی استفاده میافزایش پایداری نسبی، از روش

 میله پایدارکننده به روتور است. ها اضافه کردن مجموعهآن

ای با دو بالک در دو انتها، در زیر )و ه، میلهدر مکانیزم میله پایدار کنند

شود. رفتار دینامیکی و فلپینگ یا بالای( روتور اصلی به محور اصلی لولا می

مربوط به این میله )با توجه به نقش بیشتر نیروهای اینرسی و ژیروسکوپی در 

-ای هلیکوپتر و ورودیهای زاویهدینامیک آن( تا حد زیادی مرتبط با سرعت

ای طراحی ی کنترلی اولیه اعمال شده است. با کمک مکانیزم چندمیلهها

های روتور اصلی به صورت ای پرههیلر( زاویه گام دوره -شده، )مکانیزم بل 

پلیت و زوایای فلپینگ میله پایدارکننده ترکیبی از زوایای صفحه سواش

یرات شود. این امر موجب کاهش اثرات کوپلینگ دینامیکی، تغیتنظیم می

 گردد.ها و افزایش پایداری نسبی هلیکوپتر میتدریجی زوایای گام پره

کار رفته برای مدلسازی دینامیکی روشی ماژولار است. به این روش به

های کنترلی، نیروها و صورت که ابتدا با توجه به وضعیت هلیکوپتر و ورودی

محاسبه  های مختلف به صورت جداگانهگشتاورهای ایجاد شده توسط بخش

شوند. سپس نیروها و گشتاورها به مرکز جرم انتقال داده شده و با استفاده می

های خطی و اویلر( شتاب -از معادلات دینامیک حرکتی )معادلات نیوتن 

ها، گیری از این شتابشود. سپس با انتگرالای هلیکوپتر تعیین میزاویه

یلر هلیکوپتر به دست آمده ای و موقعیت و زوایای اوهای خطی و زاویهسرعت

 گردد.ازی در لحظات بعد تکرار میسو این چرخه مجددا برای شبیه

توان فرضیات مختلفی را به کار برای محاسبه نیروهای هر بخش، می

گرفت که منجر به تمایـز مدل نهایی، از یک مدل کاملا پیچیده با دقت بالا 

سازی دینامیک سیستم به پیاده گردد.تا مدلی ساده برای کاربردهای اولیه می

  صورت مدلی پیچیده منجر به طولانی شدن حل معادلات، دشوار شدن درک
 

 
Fig. 3 Swashplate schematic operation diagram 

 پلیتطرح شماتیک عملکرد مجموعه سواش  3شكل 
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سازی عملکرد مجموعه و امکان بروز ایجاد خطا در مدلسازی و پیاده

افزایش تعداد پارامترهای مورد نیاز برای توصیف سیستم و ایجاد خطا سیستم،

به دلیل عدم تعیین دقیق پارامترها خواهد شد، تا جایی که افزایش بیش از 

رسد. ارزش به نظر میحد جزئیات و دقت مدل در مقابل این نکات منفی کم

توان ، میهای انجام شدهبا توجه به موارد و مشکلات مطرح شده و با بررسی

 کننده اصلی زیر را در روند مدلسازی در نظر گرفت:به طور کلی فرضیات ساده

 در نظر گرفتن هلیکوپتر به عنوان جسم صلب 

 )ثابت ماندن دور موتور اصلی هلیکوپتر )به وسیله گاورنر 

 ( [9,5,4]صرف نظر کردن از دینامیک عملگرها) 

 تریم قرار داشتن در محدوده پروازی نزدیک به شرایط 

 ها )غیر از روتورها( بر روی صرف نظر کردن از اثر سایر المان

 توزیع جریان اطراف هلیکوپتر

 6بعدی، دارای هلیکوپتر نیز مانند هر جسم صلب دیگر در فضای سه

درجه آزادی است. بنابر تعاریف موجود در دینامیک پرواز، حرکت هلیکوپتر 

شود. حرکت در راستای بیان می در این درجات آزادی با نامگذاری متداولی

و دوران حول محورهای طولی، عرضی و عمودی به ترتیب  1عمودی، هیو

شوند. نیروهـا و گشتاورهای حول این محورها نامگذاری می 4و یاو 3، پیچ2رول

با  (4گردند. )شکل بیان می Nو  L  ،Mو  Zو  X  ،Yنیز معمولا )به ترتیب( با 

گاه و نقطه ثابتی ندارد، مجموع در زمان پرواز تکیهتوجه به اینکه هلیکوپتر 

های خطی نیرو و گشتاورهای اعمالی حول مرکز جرم آن موجب ایجاد شتاب

ها نسبت به ای مختلف خواهد شد. با توجه به تعداد کمتر ورودیو زاویه

درجات آزادی مدنظر برای کنترل، تعیین نقطه عملکردی پایدار سیستم 

و در عمل برای ثابت ماندن هلیکوپتر در یک موقعیت  بسیار دشوار است

های کنترلی مختلف به صورت مداوم تغییر کرده و در هر خاص، باید ورودی

لحظه برای رسیدن به حالت مطلوب اصلاح شوند. در ادامه این بخش، روند 

 کلی مدلسازی دینامیک هلیکوپتر به صورت خلاصه مطرح خواهد شد.

ر رفته برای مدلسازی شامل موقعیت قرارگیری کامتغیرهای حالت به

ای هلیکوپتر در دستگاه های خطی و زاویهفضایی مرکز جرم هلیکوپتر، سرعت

گیری بدنه هلیکوپتر، زوایای فلپینگ روتور اصلی و بدنه، زوایای اویلر جهت

متغیر حالت مرتبط با سنسور ژیروسکوپی موجود برای پایدارسازی حرکت یاو 

ورودی نرمال شده  4های کنترلی نیز به صورت باشند. ورودییهلیکوپتر م

اند. ( برای اعمال به سروو موتورهای فرمان در نظر گرفته شده1-و  1)بین 

ارائه شده است. ضمن اینکه  1ها در جدول تعریف متغیرهای حالت و ورودی

 5دیاگرام کلی مدل دینامیکی در نظر گرفته شده هلیکوپتر نیز در شکل 

 نشان داده شده است.

 مدلسازی دینامیکی هلیکوپتر نیازمند تعریف دو دستگاه مختصات
 

 
Fig. 4 Definition of degrees of freedom, forces and moments 

 تعریف درجات آزادی، نیروها و گشتاورهای سیستم 4شكل 

                                                                                                                                  
1 Heave 
2 Roll 
3 Pitch 
4 Yaw 

مختلف است. دستگاه اول یک دستگاه مختصات ثابت با نقطه مبداء دلخواه بر 

پایین( برای محورهای  -شرق  –)شمال  NEDروی زمین و راستاهای 

مختصات است. دستگاه دوم نیز یک دستگاه غیرنیوتنی متصل به مرکز جرم و 

است که روابط دینامیک حرکتی هلیکوپتر در آن نوشته  NEDبا راستاهای 

شود. ارتباط بین محورهای این دو دستگاه توسط زوایای اویلر مشخص می

 شود.می

های سرعت خطی هلیکوپتر در دستگاه بدنی، با در اختیار داشتن مولفه

 است: (1)سینماتیک مربوط به نرخ تغییرات موقعیت هلیکوپتر مطابق رابطه 

(1) 𝑃ṅ = 𝑉n = 𝑅n/b𝑉𝑏 
ماتریس دوران دستگاه بدنی به دستگاه اینرسی طبق  𝑅𝑛/𝑏که در آن 

 باشد:می (2)رابطه 

𝑅n/b = [

c𝜃 c𝜓 s𝜙 s𝜃 c𝜓 − c𝜙 s𝜓 c𝜙 s𝜃 c𝜓 + s𝜙 s𝜓
c𝜃 s𝜓 s𝜙 s𝜃 s𝜓 + c𝜙 c𝜓 c𝜙 s𝜃 s𝜓 − s𝜙 c𝜓
−s𝜃 s𝜙 c𝜃 c𝜙 c𝜃

] 

(2)  

هستند. رابطه  sinو  cosدهنده به ترتیب نشان sو  c،(2)در رابطه 

ای هلیکوپتر در دستگاه موجود بین نرخ تغییرات زوایای اویلر و سرعت زاویه

 قابل بیان است: (3)بدنی نیز به شکل ماتریسی طبق رابطه 

(3) 

[

�̇�

�̇�
�̇�

] = [

1 𝑡𝑎𝑛𝜃 𝑠𝑖𝑛𝜙 𝑡𝑎𝑛𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜙
0 𝑐𝑜𝑠𝜙 −𝑠𝑖𝑛𝜙

0
𝑠𝑖𝑛𝜙

𝑐𝑜𝑠𝜃

𝑐𝑜𝑠𝜙

𝑐𝑜𝑠𝜃

]𝜔𝑏/𝑛
𝑏  

توان با پس از محاسبه نیروها و گشتاورهای وارد شده به هلیکوپتر می

اویلر، معادلات دینامیکی حاکم بر حرکت  –استفاده از معادلات نیوتن 

 به دست آورد: (5)و  (4)هلیکوپتر را مطابق روابط 

(4) 𝑉�̇� = −𝜔𝑏/𝑛
𝑏 × 𝑉𝑏 +

𝐹𝑏

𝑚
+

𝐹𝑏,𝑔

𝑚
 

 

 

Fig. 5 Unmanned rotorcraft dynamic model diagram 
 دیاگرام مدل دینامیکی هلیکوپتر بدون سرنشین 5شكل 

 ها در مدلسازیمتغیرهای حالت و ورودی 1جدول 
Table 1 Modeling space states and inputs 

 توضیحات واحد متغیر

𝑃𝑛 = [𝑥𝑛   𝑦𝑛   𝑧𝑛]T m  دستگاه ثابتبردار موقعیت هلیکوپتر در 

𝑉𝑏 = [𝑢   𝑣   𝑤]T m
s⁄  سرعت خطی هلیکوپتر در دستگاه بدنی 

𝜔𝑏/𝑛
𝑏 = [𝑝   𝑞   𝑟]T rad

s⁄  ای هلیکوپتر در دستگاه بدنیسرعت زاویه 

𝜙, 𝜃, 𝜓 rad زوایای اویلر 

Flapping Angles rad زوایای فلپینگ روتور اصلی 

𝛿ped,int - 
فیدبک متغیر حالت کمکی تعریف شده برای 

 کنترلی سنسور ژیروسکوپی یاو

𝛿lat -  (1-و1ورودی  نرمال شده سروو ایلرون )بین 

𝛿lon -  (1-و1ورودی نرمال شده سروو الویتور )بین 

𝛿col -  (1-و1ورودی نرمال شده سروو کالکتیو )بین 

𝛿ped -   (1-و1ورودی نرمال شده سروو رادر )بین 
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(5) �̇�b/n
b = 𝐽−1 (𝑀b − 𝜔b/n

b × (𝐽𝜔b/n
b )) 

 شوند:محاسبه می (8)تا  (6)که بردارهای نیرو و گشتاور، طبق روابط 

(6) 
𝐹b,g = [

−𝑚𝑔 sin𝜃
𝑚𝑔 sin𝜙 cos𝜃
𝑚𝑔 cos𝜙 cos𝜃

] 

(7) 
𝐹𝑏 = [

𝑋mr + 𝑋tr + 𝑋fus + 𝑋vf + 𝑋hf

𝑌mr + 𝑌tr + 𝑌fus + 𝑌vf + 𝑌hf

𝑍mr + 𝑍tr + 𝑍fus + 𝑍vf + 𝑍hf

] 

(8) 
𝑀𝑏 = [

𝐿mr + 𝐿tr + 𝐿fus + 𝐿vf + 𝐿hf

𝑀mr + 𝑀tr + 𝑀fus + 𝑀vf + 𝑀hf

𝑁mr + 𝑁tr + 𝑁fus + 𝑁vf + 𝑁hf

] 

گشتاورهای خارجی اعمال  𝑁و  𝐿  ،𝑀نیروها و  𝑍و  𝑋  ،𝑌در این روابط 

های مختلف )روتور اصلی، روتور باشند که باید برای المانشده به سیستم می

دم، بدنه، بالک افقی و عمودی( محاسبه شده و به دستگاه مرکز جرم انتقال 

 :است )9(ماتریس اینرسی هلیکوپتر و مطابق رابطه  3x3Jیابند. همچنین 

(9) 

𝐽 = [

𝐽𝑥𝑥 0 0
0 𝐽𝑦𝑦 0

0 0 𝐽𝑧𝑧

] 

برای اعمال کردن اثرات ناشی از سرعت باد در اطراف هلیکوپتر و 

اغتشاشات محیطی ناشی از آن، با در نظر گرفتن سرعت باد در مدل، سرعت 

فرض شده و مورد استفاده  (10)نسبی هوای اطراف هلیکوپتر مطابق رابطه 

 گیرد:قرار می

(10) 
𝑉wind = [

𝑢wind

𝑣wind

𝑤wind

]    →     𝑉a = [

𝑢a

𝑣a

𝑤a

] = [

𝑢 − 𝑢wind

𝑣 − 𝑣wind

𝑤 − 𝑤wind

] 

سرنشین،  های ایجاد کننده نیرو و گشتاور در هلیکوپترهای بدونبخش

شود. های افقی و عمودی میشامل روتور اصلی، روتور دم، بدنه و بالک

ترین بخش مدلسازی ترین و پیچیدهمدلسازی مجموعه روتور اصلی، مهم

ساز رود. در شبیهکار میهای مختلفی برای آن بهدینامیکی است و روش

ست که طراحی شده، از سه روش مختلف برای مدلسازی آن استفاده شده ا

توان به صورت ها را میاند. این روشمورد مقایسه قرار گرفته 2در جدول 

 خلاصه به شکل زیر بیان کرد:

ترین روش از دینامیک حاکم بر رفتار روتور کاملا صرف نظر در ساده -1

شود که زوایای فلپینگ و نیروهای روتور به صورت مستقیم شده و فرض می

سازی بیش از ل تنظیم هستند. با توجه به سادههای کنترلی قابتوسط ورودی

سازی واقعی پرواز کاربردی ندارد، ولی معمولا برای حد این مدل برای شبیه

های کنترلی پیچیده، شرایط پروازی خاص، سازی سریع، طراحی روششبیه

های گروهی )به های مختلف و بررسی اولیه انجام ماموریتمقایسه اولیه روش

 گیرد.( مورد استفاده قرار می[17]در مرجع عنوان نمونه 

ترین روش، دینامیک فلپینگ )به همراه میله پایدارکننده( در متداول -2

شود )مانند مراجع در نظر گرفته می 1به صورت سیستم دینامیکی رسته 

متغیر حالت برای تعریف زوایای  2( و بنابراین سیستم دارای [19,18,5]

میله پایدار کننده ته گاهی از ادغام دینامیک فلپینگ فلپینگ خواهد بود. الب

شوند. در متغیر حالت جداگانه برای آن در نظر گرفته می 2 صرف نظر شده و

این روش برای محاسبه نیروی تراست و سرعت القایی جریان عبوری از روتور، 

های تئوری مومنتوم و فرض عمود بودن نیروی تراست بر صفحه از روش

بینی قابل قبول رفتار شود. این روش به دلیل پیشها استفاده میچرخش پره

واقعی هلیکوپتر در شرایط پروازی عادی و عدم پیچیدگی بیش از حد، به 

ز مطالعات در نظر عنوان مبنای اصلی در طراحی سیستم کنترلی در بسیاری ا

 گرفته شده است.

 روتور، روش برای مدلسازی مجموعه کار رفتهترین روش بهپیچیده -3
 

تحلیلی بر مبنای تئوری المان پره است. در این روش دینامیک مجموعه 

روتور با در نظر گرفتن یک المان دیفرانسیلی در پره، نوشتن معادلات 

گیری در طول پره مدلسازی دینامیکی و ایرودینامیکی مربوط به آن و انتگرال

و  2ستم نوسانی رسته شود. در این حالت رفتار فلپینگ به صورت یک سیمی

ها، نیروها و گشتاورهای روتور به صورت توابع غیرخطیِ پیچیده از ورودی

ای هلیکوپتر قابل بیان است. در های خطی و زاویهزوایای فلپینگ و سرعت

متغیر حالت  2متغیر حالت جدید برای فلپینگ روتور اصلی و  6این مدل 

شود. توضیحات کامل اضافه می برای فلپینگ میله پایدار کننده به سیستم

مطرح شده و  [1-3]مربوط به این روش مدلسازی در مراجع مختلف از جمله 

 مورد بررسی قرار گرفته است. [4]سازی آن در نحوه پیاده

باشد، با این تفاوت که به مدلسازی روتور دم نیز مشابه روتور اصلی می

های نیرویی گ و مولفهدلیل سرعت چرخش بسیار بیشتر، از دینامیک فلپین

شود. در روش مدلسازی اول، مقدار نیروی تراست ناشی از آن صرف نظر می

گردد. در روش دوم، میزان آن به صورت مستقیم از ورودی کنترلی تعیین می

گردد. در روش سوم نیز با حذف تراست توسط تئوری مومنتوم تعیین می

ده توسط روتور دم محاسبه دینامیک فلپینگ نیروها و گشتاورهای تولید ش

گردند. در صورت در نظر گرفتن کنترلر ژیروسکوپی، ورودی کنترلی اعمال می

( متفاوت خواهد بود. در هلیکوپترهای 𝛿pedشده با ورودی کنترلی اولیه )

شود طراحی می PIساز رادیو کنترل، معمولا این فیدبک به صورت یک جبران

 سازی کرد:شبیه (11)توان با رابطه و نحوه عملکرد آن را می ([5])

(11) 𝛿p̅ed = (𝐾P +
𝐾I

𝑠
) (𝐾a𝛿ped − 𝑟) 

( برای ایجاد اثر 𝛿ped,intبا در نظر گرفتن یک متغیر حالت کمکی )

را برای دینامیک این متغیر و ورودی  (13)و  (12)توان روابط گیر، میانتگرال

 دست آورد:کنترلی نهایی برای روتور دم به
(12) �̇�ped,int = 𝐾a𝛿ped − 𝑟 
(13) 𝛿p̅ed = 𝐾P(𝐾a𝛿ped − 𝑟) + 𝐾I𝛿ped,int 

 
 های مختلف مدلسازی مجموعه روتور مقایسه روش 2جدول 

Table 2 Comparison of different methods for main rotor modeling 
 موارد مدل تحلیلی مدل تقریبی مدل ساده

 تئوری المان پره 1سیستم رسته  -
مدلسازی 

 فلپینگ

- 𝑎𝑠 , 𝑏𝑠 
𝛽0𝐻 , 𝛽1𝑐𝐻 , 𝛽1𝑠𝐻   

�̇�0𝐻 , �̇�1𝑐𝐻 , �̇�1𝑠𝐻 

متغیرهای 

حالت 

 فلپینگ

 1سیستم رسته  1سیستم رسته  -
مدل میله 

 پایدارکننده

- 𝑐𝑠 , 𝑑𝑠 �̅�1𝑠𝐻 , �̅�1𝑐𝐻 

متغیرهای 

حالت میله 

 پایدارکننده

راستای عمود بر 
TPP 

راستای عمود بر 
TPP 

 روابط تحلیلی
محاسبه نیرو 

 و گشتاور

بررسی اولیه  -

سیستم های 

 مسیریابی

بررسی انجام  -

های ماموریت

 گروهی

طراحی سیستم  -

 کنترل

شبیه سازی سریع  -

و تقریبی رفتار 

 سیستم

بررسی اولیه  -

 کنترلر عملکرد

واقعی  شبیه سازی -

 پرواز

عملکرد بررسی  -

 سیستم کنترلی

 بررسی انجام -

 مانورهای پیچیده

کاربردهای 

 اصلی
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 و همکاران محمدحسین خالصی ساز چندسطحی و طراحی کنترلر مقاوم برای تعقیب مسیرسازی پرواز بالگرد بدون سرنشین در محیط شبیهمدل

 

 939 8شماره  17، دوره 1396 نابآمهندسی مکانیک مدرس، 
 

برای مدلسازی بدنه هلیکوپتر سطوح معادلی در راستاهای مختلف در نظر 

گرفته شده و با استفاده از روابط پسا، مقادیری برای نیروهای مختلف آن 

بدنه،  شود. در تعیین نیروهای عرضی و طولی حاصل از پسایتخمین زده می

های خطی عرضی و طولی هلیکوپتر دو حالت مختلف در با توجه به سرعت

ها از سرعت جریان شود. در صورت کمتر بودن این سرعتنظر گرفته می

پایین باید در نظر گرفته شود، در غیر القایی روتور، تاثیرات این جریان روبه

شده و  این صورت بدنه به صورت یک صفحه تخت معادل در نظر گرفته

( [5]شوند. )نیروهای وارد شده بر آن مانند نیروی پسای صفحه محاسبه می

در جهت عمودی نیز باید حاصل جمع سرعت حرکت هلیکوپتر و جریان 

 (16)تا  (14)توان از روابط القایی روتور را در نظر گرفت. با این شرایط می

 برای محاسبه نیروهای بدنه استفاده کرد:

(14) 

𝑋fus = {
 −

𝜌

2
𝑆f𝑥𝑢a𝑣i,mr               if |𝑢a| ≤ 𝑣i,mr

  −
𝜌

2
𝑆f𝑥𝑢a|𝑢a|                if |𝑢a| > 𝑣i,mr

 

(15) 

𝑌fus = {
 −

𝜌

2
𝑆f𝑦𝑣a𝑣i,mr               if |𝑣a| ≤ 𝑣i,mr

  −
𝜌

2
𝑆f𝑦𝑣a|𝑣a|                if |𝑣a| > 𝑣i,mr

 

(16) 𝑍fus = −
𝜌

2
𝑆f𝑧(𝑤a − 𝑣i,mr) |𝑤a − 𝑣i,mr| 

با توجه به نزدیک بودن محل اعمال نیروهای وارد بر بدنه و مرکز جرم، از 

های افقی و شود. برای مدلسازی بالکنظر میها صرفگشتاورهای ناشی از آن

ها، زوایای حمله تعیین عمودی، بعد از محاسبه سرعت جریان در محل بالک

بالک در ناحیه واماندگی و یا ایجاد برآ، نیروی شده و با توجه به قرار داشتن 

گردد. برای تعیین سرعت جانبی در محل بالک عمودی ایجاد شده تعیین می

 استفاده کرد: (17)توان از رابطه می

(17) 𝑣vf = 𝑣a − 𝑟 𝐷vf − 𝜆vf𝑣i,tr 
بیان کننده قرار داشتن بالک در مسیر جریان القایی روتور دم  𝜆𝑣𝑓که 

 خواهد بود: (18)است. در این صورت نیروی بالک عمودی معادل با رابطه 

(18) 

𝑌vf = {

 −
𝜌

2
𝐶lα,vf𝑆vf𝑣vf|𝑢a|        if |

𝑣vf

𝑢a
| ≤ tan (𝛼st)

  −
𝜌

2
𝑆vf𝑣vf|𝑣vf|                 if |

𝑣vf

𝑢a
| > tan (𝛼st)

 

های زاویه واماندگی ایرفویل بالک است و معمولا برای ایرفویل 𝛼stکه 

شود. در نتیجه با توجه به فاصله درجه در نظر گرفته می 12مختلف حدود 

و  (19)بالک تا مرکز جرم هلیکوپتر، باید گشتاورهایی برابر با مقادیر روابط 

 نیز در نظر گرفته شوند: (20)

(19) 𝐿vf = 𝑌vf𝐻vf 
(20) 𝑁vf = −𝑌vf𝐷vf 

توان به صورت مشابه سرعت جانبی، نیرو و برای بالک افقی نیز می

 محاسبه کرد: (23)تا  (21)گشتاورهای ایجاد شده را با روابط 

(21) 𝑤hf = 𝑤a + 𝑞 𝐷hf − 𝑣i,mr 

(22) 

𝑍hf = {

 −
𝜌

2
𝐶lα,hf𝑆hf𝑤hf|𝑢a|     if |

𝑤hf

𝑢a
| ≤ tan (𝛼st)

  −
𝜌

2
𝑆hf𝑤hf|𝑤hf|               if |

𝑤hf

𝑢a
| > tan (𝛼st)

 

(23) 𝑀hf = 𝑍hf𝐷hf 
های مختلف، ا و گشتاورهای بخشدر نهایت پس از محاسبه نیروه

مرکز جرم و نوشتن معادلات حرکتی، مدلسازی  ها بهتوان با انتقال آنمی

شود که دینامیکی را تکمیل نمود. با توجه به مدل ایجاد شده، مشاهده می

پارامترهای مختلفی در سیستم هلیکوپتر و در نتیجه رفتار دینامیکی آن 

تاثیرگذار هستند. البته مشخصات، تعداد و دقت تعیین پارامترهای مورد نیاز 

مدلسازی و فرضیات آن وابسته است. بعضی پارامترها مانند  به روند انجام

گیرند، ها مورد استفاده قرار میهای اینرسی در تمام مدلوزن، ابعاد و ممان

های مختلف، برخی ها و روابط به کار رفته در مدلولی با توجه به روش

شوند. دقت تعیین های زمانی در مدل ظاهر میکننده و ثابتضرایب ساده

های انجام شده در مدل سازیپارامترها نیز بستگی به کاربرد مدنظر و ساده

 دارد.

های مختلفی وجود دارد. از جمله برای تعیین پارامترهای مورد نیاز روش

های مستقیم )برای پارامترهایی نظیر وزن، گیریتوان به اندازهها میاین روش

)برای تعیین مرکز جرم و های مشخص ابعاد و دور موتور(، انجام تست

های مربوط به تونل باد )برای ضرایب های اینرسی(، انجام آزمایشممان

های شناسایی سیستم )برای تنظیمات ایرودینامیکی( و استفاده از روش

نهایی( اشاره کرد. فهرست پارامترهای مورد نیاز به همراه تعریف و مقادیر 

( در 6)به عنوان نمونه، شکل  TRex 600eها برای هلیکوپتر رادیو کنترل آن

ارائه شده است. این مقادیر با بررسی مراجع مختلف به صورت  3جدول 

های ها نیازمند انجام تستاند و تعیین دقیق آنتقریبی تخمین زده شده

باشد. با توجه به هدف اصلی مقاله که ایجاد محیط شبیه سازی مختلف می

 شکل ساز نخواهد بود.است استفاده از اعداد غیردقیق م

 
 TRex600تعریف و مقدار پارامترهای مدل دینامیکی هلیکوپتر رادیو کنترل 3جدول 

Table 3 TRex600 RC helicopter Parameters definitions and values 
 توضیحات واحد مقدار متغیر

𝑚 3 kg جرم هلیکوپتر 

𝑏mr 2 - های روتور اصلیتعداد پره 

𝑏tr 2 -  های روتور دمپرهتعداد 

𝑛tr 4 - نسبت تبدیل روتور دم به روتور اصلی 

𝛺mr 172.7 rad / s سرعت چرخش روتور اصلی 

𝛺tr 690.8 rad / s سرعت چرخش روتور دم 

𝑅mr 0.65 m شعاع روتور اصلی 

𝑅sb,out 0.30 m شعاع خارجی میله پایدارکننده 

𝑅sb,in 0.21 m  پایدارکنندهشعاع داخلی میله 

𝑅tr 0.12 m شعاع روتور دم 

𝑐mr 0.055 m عرض پره روتور اصلی 

𝑐sb 0.05 m عرض پره میله پایدارکننده 

𝑐tr 0.025 m عرض پره روتور دم 

𝑒mr 0.07 m فاصله مفصل روتور اصلی تا هاب 

𝑆f𝑥 0. 09 m2 سطح معادل بدنه در راستای طولی 

𝑆f𝑦 0.75 m2  بدنه در راستای عرضیسطح معادل 

𝑆f𝑧 0.08 m2 سطح معادل بدنه در راستای عمودی 

𝑆vf 0.006 m2 سطح بالک عمودی 

𝑆hf 0.002 m2 سطح بالک افقی 

𝐻mr 0.11 m ارتفاع روتور اصلی نسبت به مرکز جرم 

𝐷tr 0.835 m فاصله طولی روتور دم نسبت به مرکز جرم 

𝐻tr 0.02 m  نسبت به مرکز جرمارتفاع روتور دم 

𝐷vf 0.765 m فاصله طولی بالک عمودی نسبت به مرکز جرم 

𝐻vf -0.04 m ارتفاع بالک عمودی نسبت به مرکز جرم 

𝐷hf 0.595 m فاصله طولی بالک افقی نسبت به مرکز جرم 

𝐼𝛽,mr 0.050 kg.m2 ممان اینرسی روتور اصلی نسبت به هاب 

𝐼𝛽,sb 0.0035 kg.m2  اینرسی میله پایدارکننده نسبت به هابممان 

𝐽𝑥𝑥 0.085 kg.m2 ممان اینرسی هلیکوپتر حول محور طولی 

𝐽𝑦𝑦 0.185 kg.m2 ممان اینرسی هلیکوپتر حول محور عرضی 

𝐽𝑧𝑧 0.265 kg.m2 ممان اینرسی هلیکوپتر حول محور عمودی 
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Fig. 6 TRex 600e Radio Controlled Helicopter 
  TRex 600eهلیکوپتر رادیو کنترل  6شكل 

 پیاده سازی شبیه ساز3- 

افزار ساز پرواز دینامیکی هلیکوپتر بدون سرنشین از نرمسازی شبیهبرای پیاده

سیمولینک استفاده شده است. با توجه به روابط ذکر شده، معادلات  –متلب 

های دینامیکی سیستم در یک بلوک تابع ایجاد شده و با استفاده از بلوک

های سازی برای مدت زمانگیر برای متغیرهای حالت مختلف، شبیهانتگرال

ل از مد 3ساز برای هر کارگیری این شبیهگیرد. امکان بهدلخواه صورت می

روتور معرفی شده به صورت جداگانه یا همزمان وجود دارد. ضمن اینکه برای 

 امکان کنترل و هدایت هلیکوپتر، بخشی به عنوان سیستم کنترلی در

 ساز در نظر گرفته شده است.شبیه

برای نشان دادن و درک بهتر رفتار هلیکوپتر، با استفاده از ابزار واقعیت 

افزار سیمولینک سازی سه بعدی در نرم، محیط شبیهافزار متلبمجازی در نرم

بعدی ساز علاوه بر نمایش وضعیت سهایجاد شده است. در محیط شبیه

هلیکوپتر، امکان نمایش تمامی اطلاعات و متغیرها به صورت نمودار و گراف، 

ها در محیط بازخوانی و استفاده برای سیستم کنترلی و ذخیره کردن آن

ارد. علاوه بر اعمال کنترل خودکار، قابلیت استفاده از دسته متلب نیز وجود د

های دلخواه به سیستم نیز در نظر گرفته شده است. فرمان برای دادن ورودی

توان به امکان اعمال تاخیر و یا دینامیک ساز میهای این شبیهاز سایر ویژگی

یجاد عدم ها و اعملگرها به سیستم، وارد کردن نویز به متغیرها و ورودی

 قطعیت در پارامترهای مختلف مدل اشاره کرد.

 طراحی سیستم کنترلی4- 

های کنترلی ه کرد که تنوع روشتوان مشاهدبا بررسی مراجع مختلف می

کار رفته برای کنترل و هدایت هلیکوپترهای بدون سرنشین بسیار گسترده به

های موجود، یتباشد. هرچند با توجه به ماهیت دینامیک سیستم و محدودمی

شود )از ای و مقاوم بیشتر مشاهده میهای کنترل خطی، لایهاستفاده از روش

های غیرخطی های دیگر نظیر کنترلی انواع روش(، ول[20-23]جمله مراجع 

مختلف، کنترل بهینه، کنترل تطبیقی و کنترل فازی نیز در مطالعات مختلف 

رد با توجه به در نظر گرفتن تاثیر اند. البته در اغلب موابه کار گرفته شده

ها، عدم قطعیت و اغتشاشات محیطی، عملکرد کنترلر طراحی شده سازیساده

شود. برای انتخاب های مرتبط با کنترل مقاوم، تقویت میبا استفاده از بحث

روش کنترلی مناسب باید موارد متعددی از جمله پیچیدگی و دقت مدلسازی 

های موجود در هزینه محاسباتی آن، محدودیت مورد نیاز برای کنترلر،

سازی ها، محدوده پروازی و مانورهای مدنظر، امکان پیادهمتغیرها و ورودی

م بودن ریسک خطا را عملی کنترلر و البته اطمینان از عملکرد صحیح آن و ک

 در نظر گرفت.

سازی سیستم کنترلی وسیله پرنده، نیازمند در اختیار داشتن پیاده

عات وضعیت و در واقع متغیرهای حالت سیستم است. متغیرهای حالت اطلا

ای و های خطی و زاویهگیری، سرعتسیستم عموما شامل موقعیت، جهت

شوند. معمولا وضعیت قرارگیری و حرکت گیری صفحه روتور میزوایای جهت

هلیکوپتر به وسیله تجهیزات و سنسورهای در نظر گرفته شده، با دقت 

گیری است، ولی زوایای صفحه روتور در زمان پرواز در بل اندازهمناسبی قا

کند. زیرا در دسترس نخواهند بود. البته در عمل این امر اشکالی ایجاد نمی

کننده اطلاعات دقیقی از این زوایا ندارد و حالت کنترل دستی نیز فرد هدایت

دارد. در واقع توانایی کنترل و هدایت مناسب وسیله در این شرایط نیز وجود 

اطلاعات مورد نیاز از وضعیت هلیکوپتر، بستگی به روش و منطق کنترلی در 

نظر گرفته شده خواهد داشت. در اکثر کنترلرهای ساده، تنها اطلاع از 

موقعیت قرارگیری و سرعت هلیکوپتر برای محاسبه فرمان کنترلی کافی 

ورهای دشوار و یا بهینه، تر و برای انجام مانهای پیچیدهاست، ولی در کنترلر

در اختیار داشتن اطلاعات کامل سیستم کمک فراوانی خواهد کرد. علاوه بر 

های موجود تواند برای فیلتر کردن دادهگر مناسب، میسازی تخمینآن پیاده

 کار گرفته شود.نیز به

با توجه به تعدد متغیرهای حالت و بالا بودن رسته سیستم، طراحی 

پذیر نیست. به یکپارچه و مناسب برای سیستم اولیه امکان سیستم کنترلیِ

همین منظور سیستم به دو بخش دارای دینامیک سریع )دینامیک دورانی 

( و 7شود )شکل هلیکوپتر( و کند )دینامیک خطی هلیکوپتر( تقسیم می

گیرد. لایه خارجی دربردارنده ای انجام میطراحی کنترلر به صورت لایه

بوده و مقادیر مطلوب زوایای  و موقعیت هلیکوپتر های خطیحرکت

نماید. در لایه گیری هلیکوپتر را برای دنبال کردن مسیر مرجع تولید میجهت

داخلی، دینامیک دورانی هلیکوپتر کنترل شده و مقادیر مرجع را دنبال 

 خواهد نمود.

های کنترلی توان از روشهای کنترلی داخلی و خارجی میبرای لایه

مختلف استفاده کرد. با توجه به اهمیت لایه داخلی در حفظ پایداری و کنترل 

توجه آن در هلیکوپتر و همچنین وجود اغتشاشات محیطی و تاثیر قابل

های کنترل مقاوم برای این لایه استفاده شده است. دینامیک دورانی، از روش

و  تلایه خارجی نقش بیشتری در حرکات خطی هلیکوپتر خواهد داش

های کنترلی توان با توجه به مانور مدنظر و کیفیت انجام آن، از روشمی

به عنوان مبنا برای  1RPTمختلف استفاده کرد. در حال حاضر روش کنترلی 

 طراحی کنترلر این لایه در نظر گرفته شده است.

 طراحی کنترلر لایه داخلی -1-4

اسب متغیرهای حالت برای طراحی کنترلر لایه داخلی، ابتدا با تعریف من

سازی های موثر، سیستم حول نقطه تریم پرواز ایستا خطیمدنظر و ورودی

(، با تعریف Bو  Aهای حالت و ورودی )شود. با مشخص شدن ماتریسمی

( و حل ∞Hسایر پارمترهای مورد نیاز برای روش طراحی کنترل مقاوم )

 آید.داخلی به دست میمعادله ریکاتی مربوطه، قانون فیدبک کنترلی لایه 

 سپس مجموعه سیستم و کنترلر لایه داخلی به عنوان یک سیستم جدید در
 

 
Fig. 7 System’s dynamic separation to fast and slow parts 

 تقسیم دینامیک سیستم به دو بخش سریع و کند 7شكل 

                                                                                                                                  
1 Robust and Perfect Tracking 
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 گیری هلیکوپتر ونظر گرفته شده و تابع تبدیل خطی بین زوایای جهت

آید. از این ماتریس برای تبدیل های خطی متناظر آن به دست میشتاب

ها های خطی مورد نیاز به زوایای اویلر مناسب برای ایجاد این شتابشتاب

استفاده خواهد شد. در نهایت با طراحی کنترلر مناسب برای سیستم 

مدل  3شود. این روش برای هر دینامیک خارجی، سیستم کنترلی تکمیل می

 سازی شده است.معرفی شده با موفقیت پیاده

سازی سیستم، استفاده از تئوری اغتشاش کار رفته برای خطیبه روش

های عددی مربوط به آن است. با توجه به تفاوت مدل و کوچک و روش

های مختلف، متغیرهای حالت در نظر گرفته شده برای روتور اصلی در مدل

اوت خواهد بود. متغیرهای حالت مربوط مدل متف 3رسته سیستم خطی برای 

های به مدل تحلیلی، مدل تقریبی و مدل بدون دینامیک فلپینگ و ورودی

 باشند:می (27)-(24)کنترلی مربوط به لایه داخلی مطابق روابط 

(24) 

𝑥T = [ 𝜙, 𝜃 , 𝑝 , 𝑞 , 𝛽0𝐻  ,  𝛽1𝑐𝐻  , 𝛽1𝑠𝐻  ,  �̇�0𝐻  ,  
              �̇�1𝑐𝐻  , �̇�1𝑠𝐻  , �̅�1𝑐𝐻  , �̅�1𝑠𝐻  , 𝑟 , 𝛿ped,int , 𝜓] 

(25) 𝑥T = [  𝜙, 𝜃 , 𝑝 , 𝑞 , 𝑎𝑠 , 𝑏𝑠 , 𝑐𝑠 , 𝑑𝑠 , 𝑟 , 𝛿ped,int , 𝜓] 

(26) 𝑥T = [  𝜙, 𝜃 , 𝑝 , 𝑞  , 𝑟 , 𝛿ped,int , 𝜓] 

(27) 𝑢T = [  𝛿lat , 𝛿lon  , 𝛿ped  ] 
برای مدل  15x3Bو  15x15Aهای حالت سیستم )سازی، ماتریسبا خطی

برای مدل بدون  7x3Bو  7x7Aبرای مدل تقریبی و  11x3Bو  11x11Aتحلیلی، 

آیند. سیستم دینامیکی بخش دورانی به شکل دینامیک فلپینگ( به دست می

 قابل بیان است: (28)رابطه 

(28) �̇� = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢 + 𝐵col(𝛿col − 𝛿col,0) 
سازی کنترلر مقاوم، نحوه تعریف سیستم دینامیکی مورد نیاز برای پیاده

 باشد:می (29)به شکل رابطه 

(29) 

𝛴:  {  

�̇� = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢    

𝑦 = 𝐶1𝑥              

ℎ = 𝐶2𝑥 + 𝐷2𝑢 

 

های متغیرها و ورودی hگیری سیستم و اندزهخروجی قابل  yکه در آن 

های شامل تفاوت سرعت yباشند. خروجی مدنظر برای طراحی کنترلر می

باشد و به شکل ماتریسی ای و زوایای اویلر هلیکوپتر با مقادیر تریم میزاویه

 قابل بیان است: (30)مطابق رابطه 

(30) 𝑦 = [ 𝜙, 𝜃 , 𝑝 , 𝑞 , 𝑟, 𝜓 ] − 𝑦trim = 𝐶1𝑥 
های مدنظر به عنوان هدف پایدارسازی در طراحی سیستم خروجی

شوند. با توجه به ساختار در نظر در نظر گرفته می ℎoutکنترلی، در عبارت 

باشند. طبق رابطه گرفته شده، این متغیرها شامل زوایای اویلر هلیکوپتر می

(31) ℎout باشد:معادل اختلاف این متغیرهای حالت با مقادیر تریم می 

(31) ℎout = [ 𝜙, 𝜃, 𝜓 ] − ℎout,trim = 𝐶out𝑥 
 ℎoutدر واقع هدف اصلی سیستم کنترلی حلقه داخلی، به صفر رساندن 

 ℎinخواهد بود. برای اعمال قیدهای مد نظر در حین طراحی کنترلر، پارامتر 

شامل  𝐷2و  𝐶2های شود که در آن ماتریستعریف می (32)به صورت رابطه 

های پارامترهای وزنی ثابت برای تنظیم اهمیت و تاثیر متغیرها و ورودی

 ند:مختلف هست

(32) ℎ𝑖𝑛 = 𝐶2𝑥 + 𝐷2𝑢 
وزنی پس از چندین مرحله سعی و خطا تعیین  هایهای ماتریسالمان

توان با اند. پس از چک کردن شرایط امکان استفاده از این روش، میگردیده

)رابطه  ∞𝐻از حل معادله ریکاتی جبری مربوط به کنترلر  Pتعیین ماتریس 

و  (34)و سپس محاسبه ضرایب مربوط به ورودی کنترلی )روابط  ((33)

 ([5]به دست آورد: ) (36)(، قانون کنترلی را با استفاده از رابطه (35)

(33) 

𝐴𝑇𝑃 + 𝑃𝐴 + 𝐶2
𝑇𝐶2 − 

      (𝑃𝐵 + 𝐶2
𝑇𝐷2)(𝐷2

𝑇𝐷2)
−1(𝐷2

𝑇𝐶2 + 𝐵𝑇𝑃) = 0 

(34) 𝐹 = −(𝐷2
𝑇𝐷2)

−1(𝐷2
𝑇𝐶2 + 𝐵𝑇𝑃) 

(35) 𝐺 =  −[𝐶out(𝐴 + 𝐵𝐹)−1𝐵]−1 
(36) 𝑢 = 𝐹𝑥 + 𝐺(𝑟 − ℎout,trim) 

گیری هلیکوپتر بردار سیگنال مرجع مربوط به زوایای جهت rکه در آن 

 :شودتعیین می (37)است که توسط لایه کنترل خارجی به صورت رابطه 

(37) 𝑟 = [ 𝜙𝑟  , 𝜃𝑟  , 𝜓𝑟  ] 
شود، اعمال این ورودی کنترلی نیازمند طور که مشاهده میالبته همان

در اختیار داشتن مقادیر تمام متغیرهای حالت سیستم است. به همین منظور 

ای حالت نامشخص تخمین زده با طراحی فیلتر کالمن مناسب، متغیره

توان با استفاده حالت سیستم، میهای شوند. با در اختیار داشتن ماتریسمی

 فیلتر کالمن مورد نیاز را طراحی نمود: (40)-(38)از روابط 

(38) �̇�KF = 𝑃KF𝐴
𝑇 + 𝐴𝑃KF + 𝑅1 − 𝑃KF𝐶

𝑇𝑅2
−1𝐶𝑃KF 

(39) 𝐾 = 𝑃KF𝐶
𝑇𝑅2

−1 
(40) �̇̂� = 𝐴�̂� + 𝐾(𝑌 − 𝐶�̂�) + 𝐵𝑈 

با سعی و خطا بر  𝑃KFو مقدار اولیه برای ماتریس  𝑅1 ،𝑅2در این روابط 

توان های مختلف، میسازیاند. با انجام شبیهروی مقادیر مناسب تنظیم شده

دید که ضریب فیلتر کالمن پس از گذشت زمان کوتاه به ماتریس ثابتی 

توان با حذف دینامیک موجود در فیلتر کالمن، از شود. در نتیجه میهمگرا می

ی حالت استفاده نمود. نتایج به دست این ماتریس ثابت برای تخمین متغیرها

گر عملکرد مناسب فیلتر کالمن طراحی شده در هر دو حالت آمده بیان

 باشند.دینامیکی و ثابت می

 طراحی کنترلر لایه خارجی -2-4

ها و توان با تنظیم مناسب ورودیپس از طراحی کنترلر لایه داخلی، می

خطی سازی مجدد سیستم، ها برای سیستم داخلی مدار بسته و خروجی

اطلاعات مورد نیاز برای طراحی کنترل لایه بیرونی را به دست آورد. با انجام 

های خطی گیری هلیکوپتر و شتاباین کار رابطه ماتریسی بین زوایای جهت

 به دست خواهد آمد: (41)ایجاد شده طبق رابطه 

(41) 

[

𝛿𝑟

𝜙𝑟

𝜃𝑟

 ] = (𝐺in,cl,0)
−1

[ 

𝑎𝑥b,r

𝑎𝑦b,r

𝑎𝑧b,r

 ] 

های خطی مورد در واقع وظیفه اصلی کنترل لایه خارجی، تعیین شتاب

سرعت و شتاب مسیر مرجع( و های موقعیت، نیاز )با توجه به سیگنال

محاسبه سیگنال مرجع برای لایه داخلی سیستم کنترلی است. با بررسی 

رفتار دینامیکی لایه بیرونی سیستم و نمودارهای پاسخ فرکانسی مربوط به 

توان مشاهده کرد که در محدوده مانورهای مدنظر مودهای مختلف آن، می

باشند. ملا قابل تفکیک میمربوط به محورهای طولی، عرضی و عمودی کا

( بنابراین روند طراحی کنترلر برای هر کدام از این مودها به [5])مرجع 

گیرد. به عنوان نمونه سیستم دینامیکی مربوط به صورت جداگانه انجام می

 است: (42)مود حرکت طولی هلیکوپتر مطابق رابطه 

(42) 
[
�̇�𝑛

�̇�𝑛

] = [
0 1

0 0
] [

𝑥𝑛

𝑢𝑛

] + [
0

1
]𝑎𝑥𝑛 

شتاب طولی  𝑎𝑥𝑛سرعت طولی و  𝑢𝑛موقعیت طولی،  𝑥𝑛 که در آن 

های مرجع مطلوب مربوط به حرکت باشند. با وارد کردن سیگنالهلیکوپتر می

𝑎𝑥𝑛,𝑟و  𝑥𝑛,𝑟 ،𝑢𝑛,𝑟 طولی )
توان معادلات ها، می( و دینامیک مربوط به آن

 تعریف نمود: (45)-(43)بسط داده شده سیستم را به شکل روابط 
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(43) 

�̇�𝑥 =

[
 
 
 
 
�̇�𝑛,𝑟

�̇�𝑛,𝑟

�̇�𝑥,𝑛,𝑟

�̇�𝑛

�̇�𝑛 ]
 
 
 
 

=

[
 
 
 
 

  

0
0
0
0
0

1
0
0
0
0

0
1
0
0
0

0
0
0
0
0

0
0
0
1
0

  

]
 
 
 
 

[
 
 
 
 
𝑥𝑛,𝑟

𝑢𝑛,𝑟
𝑎𝑥𝑛,𝑟

𝑥𝑛

𝑢𝑛 ]
 
 
 
 

 

+

[
 
 
 
 

 

0
0
0
0
1

 

]
 
 
 
 

𝑎𝑥𝑛 +

[
 
 
 
 

 

0
0
1
0
0

 

]
 
 
 
 

�̇�𝑥𝑛 

(44) 𝑦𝑥 = 𝑥𝑥 
(45) 𝑒𝑥 = [ −1 0 0 1 0 ] 𝑥𝑥 

برابر با اختلاف موقعیت طولی هلیکوپتر با مقدار مرجع  𝑒𝑥در این حالت 

باشد و هدف سیستم کنترلی به صفر رساندن در نظر گرفته شده برای آن می

توان ( می[24,5])مرجع  RPTآن خواهد بود. با استفاده از روش کنترل 

 را برای شتاب طولی مورد نیاز سیستم به دست آورد: (46)رابطه 

(46) 𝑎𝑥,𝑛 = [ −
𝜔𝑛,𝑥

2

휀𝑥
2 −

2휁𝑥𝜔𝑛,𝑥

휀𝑥

𝜔𝑛,𝑥
2

휀𝑥
2

2휁𝑥𝜔𝑛,𝑥

휀𝑥
1 ]  𝑥𝑥 

فرکانس طبیعی و  휁𝑥و  𝜔𝑛,𝑥پارامتر تنظیم کننده و  휀𝑥که در آن 

توان به صورت مشابه می میرائی نسبی نامی سیستم مدار بسته نهایی هستند.

روابط مربوط به مود عرضی و عمودی را نیز تعیین نمود. در نهایت با مشخص 

های مورد نیاز و انتقال آن به دستگاه بدنی، سیگنال مرجع مربوط شدن شتاب

شود. با توجه به روند محاسبه می (41)به کنترلر لایه داخلی طبق رابطه 

مطرح شده، سیستم کنترلی برای مدل تحلیلی، مدل تقریبی و مدل بدون 

 سازی شده است.دینامیک فلپینگ طراحی و پیاده

 بررسی عملکرد سیستم کنترلی5- 

داخلی و خارجی و ترکیب آن با فیلتر کالمن،  پس از طراحی کنترلرهای لایه

-های مختلفی برای بررسی عملکرد صورت گرفته است. این شبیهسازیشبیه

ها در چند بخش شامل رسیدن به حالت پرواز ایستا، بررسی عملکرد سازی

فیلتر کالمن، انجام مانورهای ساده و دنبال کردن مسیر مشخص انجام شده 

دینامیک فلپینگ در مدل ساده و عدم دربرداشتن است. با توجه به حذف 

 شود.نظر میهای مربوط به آن صرفسازینکته خاص، از ارائه نتایج شبیه

برای بررسی توانایی سیستم کنترلی برای رسیدن و حفظ حالت پرواز 

ایستا، چند حالت مختلف در نظر گرفته شده است. در ابتدا عملکرد سیستم 

دهنده آمده نشانطعیت بررسی شده که نتایج به دستدر حضور نویز و عدم ق

قابلیت سیستم در حفظ پرواز ایستا است. علاوه بر آن قرار گرفتن در حالت 

پرواز ایستا از شرایط اولیه مختلف )به عوان مثال با سرعت خطی یا زاویه 

قرارگیری غیر صفر( نیز بررسی گردیده که عملکرد سیستم کنترلی در این 

 باشد.ز مناسب میشرایط نی

های خطی و های کنترلر، سرعتتغییرات ورودی 9و  8های در شکل

های تحلیلی و تقریبی ارائه زوایای اویلر با شرط اولیه سرعت طولی برای مدل

شده است. با توجه اینکه در این شرایط هلیکوپتر تنها نیازمند حرکت طولی 

را با مرتبه  𝛿lonباشد، سیستم کنترلی ورودی برای رسیدن به پروار ایستا می

ها برای مقابله با تغییرات ایجاد شده در کند و سایر ورودیبزرگتری ایجاد می

سایر مودها )ناشی از کوپلینگ دینامیکی سیستم( از مرتبه کوچکتری اعمال 

 𝜃گردند و در واقع صفر نیستند. ضمن اینکه تغییرات ایجاد شده در زاویه می

 ز مطابق با رفتار مورد انتظار از هلیکوپتر برای انجام این حرکت است.نی

برای بررسی عملکرد همزمان کنترلرهای طراحی شده و فیلتر کالمن، 

 های ای از توابع پله( به ورودیهای اغتشاشی )به شکل مجموعهورودی
 

 

 

 
Fig. 8 Changes in controller inputs, linear velocities and Euler angles 

with longitudinal velocity initial condition for approximate model 
های خطی و زوایای اویلر با شرط اولیه های کنترلر، سرعتتغییرات ورودی 8شكل 

 سرعت طولی برای مدل تقریبی

 ل گردیده است. درمحاسبه شده توسط کنترلر اضافه شده و به سیستم اعما

تغییرات مقادیر زوایای اویلر واقعی و تخمین زده شده توسط فیلتر  10شکل 

کالمن نشان داده شده است. طبق نتایج به دست آمده عملکرد فیلتر کالمن 

های باشد. ضمن اینکه با وجود اعمال ورودیطراحی شده بسیار مناسب می

، )انحراف اغتشاشی نسبتا بزرگ و ایجاد فاصله قابل توجه از شرایط پرواز ایستا

 سیستم کنترلی همچنان قابلیت حفظ درجه( 15زوایای اویلر تا حدود 
 

 

 
Fig. 9 Changes in controller inputs, linear velocities and Euler angles 
with longitudinal velocity initial condition for analytical model 

های خطی و زوایای اویلر با شرط اولیه های کنترلر، سرعتتغییرات ورودی 9شكل 

 سرعت طولی برای مدل تحلیلی
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Fig. 10 Changes in actual and estimated Euler angles by Kalman filter 

 تغییرات مقادیر زوایای اویلر واقعی و تخمین زده شده توسط فیلتر کالمن  10شكل 

 پایداری سیستم را داراست.

نشان  11جایی طولی مشخص در شکل آمده برای جابهنتایج به دست 

داده شده است. هلیکوپتر با یک تاخیر زمانی کوتاه )به دلیل ذات رفتار 

های مشابه سازیسیستم( قابلیت رسیدن به مقدار مرجع را داراست. شبیه

دهد توانایی سیستم کنترلی در انجام شده برای سایر مانورهای ساده نشان می

گونه حرکات با در نظر گرفتن ذات رفتار دینامیکی هلیکوپتر بدون انجام این

سرنشین، بسیار مناسب است. البته در نتایج مقداری تاخیر و عبور از مقادیر 

تر کنترلرها و تعریف سازگارتر توان با تنظیم دقیقمرجع وجود دارد که می

 نمود. های مرجع، این قبیل مشکلات را نیز تا حد زیادی برطرفسیگنال

های سازیبرای بررسی توانایی سیستم در دنبال کردن مسیر، شبیه

عملکرد سیستم  12مختلفی صورت گرفته است. به عنوان نمونه در شکل 

های تحلیلی و تقریبی نمایش داده برای یک مسیر مرجع ترکیبی برای مدل

 دهد در صورت سازگار بودنیشده است. نتایج به دست آمده نشان م

 های موقعیت، سرعت و شتاب مرجع وهای انجام شده برای سیگنالتعریف
    

 

 
Fig. 11 Longitudinal displacement between two reference points for 
approximate (top) and analytical (bottom) models 

تحلیلی جایی طولی بین دو نقطه مشخص برای مدل تقریبی )بالا( و جابه 11شكل 

 )پایین(

 
Fig. 12 Reference rectangular trajectory (CCW from origin) tracking 
for approximate (top) and analytical (bottom) model 

گرد از مبداء( برای مدل دنبال کردن مسیر مرجع مربع شکل )پادساعت 12شكل 

 تقریبی )بالا( و تحلیلی )پایین(

های مانوری واقعی هلیکوپتر، عملکرد سیستم کنترلی قابل تواناییتطابق آن با 

 قبول است.

 نتیجه گیری6- 

با توجه به اهمیت دستیابی به توانایی کنترل خودکار هلیکوپترهای بدون 

ساز پروازِ چندسطحی برای این وسایل پرنده سرنشین، در این مقاله شبیه

ساز، مدلسازی دینامیکی سازی شده است. در این شبیهطراحی و پیاده

کار کننده بهسطح مختلف )از نظر پیچیدگی و فرضیات ساده 3هلیکوپتر در 

های کنترلی مختلف رفته( انجام شده که این امر برای بررسی عملکرد سیستم

سطح مدلسازی شامل مدل  3قبل از انجام پروازهای آزمایشی ضروری است. 

، مدلسازی با دینامیک فلپینگ بدون دینامیک فلپینگ برای روتور اصلی

باشند. اصول و روابط تقریبی و مدلسازی با دینامیک فلپینگ تحلیلی می

 کار رفته در روند مدلسازی به صورت خلاصه مورد بررسی قرار گرفت.به

 فرضیات و هلیکوپتر پرواز واقعی دینامیک پیچیدگی به توجه با

 عملکرد بررسی همزمان و طراحی مدلسازی، روند در متعدد کنندهساده

. رسدنمی نظربه منظقی و مناسب یکسان مدل یک توسط کنترلی سیستم

 به منجر کنترلر، طراحی زمان در پیچیده مدل از استفاده اینکه ضمن

 خواهد کنترلی سیستم اولیه ارزیابی و طراحی روند نیاز حد از بیش پیچیدگی

 بررسی و تقریبی مدل اساس بر کنترلر طراحی با توانمی دلیل همین به. شد

 از بیشتری اطمینان تحلیلی، مدل با سازیشبیه از استفاده با آن عملکرد

 .کرد حاصل هلیکوپتر واقعی پرواز شرایط در آن مناسب عملکرد

 وضعیت نمایش جمله از دیگری هایقابلیت شده طراحی سازشبیه در

 مختلف، متغیرهای تغییرات نمایش و ثبت بعدی،سه فضای در هلیکوپتر

 گرفته نظر در نیز اغتشاشی عوامل و قطعیت عدم و نویز کردن اضافه امکان
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 داخلی لایه کنترلرهای شامل کنترلی سیستم بخش آن بر علاوه. است شده

 دینامیک کنترل برای) خارجی لایه کنترلر ،(دورانی دینامیک کنترل برای)

 متغیرهای از موجود اطلاعات بهبود و تخمین برای) کالمن فیلتر و( خطی

 انجام هایسازیشبیه نتایج. است شده گرفته نظر در سیستم در نیز( حالت

 کنترلی سیستم مناسب عملکرد و سازشبیه مناسب کارایی گربیان شده

 .باشدمی مختلف مانورهای انجام برای شده طراحی

 مدل کنترل و سیستم شناسایی فرآیند آینده در مطالعات، این ادامه در

 منظور این برای. شد خواهد انجام تقریبی مدل وسیله به هلیکوپتر تحلیلی

 برای نیاز مورد اطلاعات مناسب، تحریک هایسیگنال طراحی با ابتدا باید

 مدل سازیشبیه با( حالت متغیرهای و هاورودی شامل) سیستم شناسایی

 مدل در کنترلر طراحی با مدل، دو تطابق از پس. گردد ثبت و ایجاد تحلیلی

 از استفاده با تحلیلی مدل کنترل امکان تحلیلی، مدل به آن اعمال و تقریبی

 عملکرد از اطمینان حصول از پس. گردد بررسی تقریبی مدل اطلاعات

 هایتست انجام مرحله وارد توانمی سازی،شبیه حالت در کنترلر مناسب

 برای مناسب کنترلی سیستم طراحی و سیستم شناسایی فرآیند و شد پروازی
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