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 In unmanned aerial vehicle (UAV) classes, the control of quadrotor has attracted many researchers from 
around the world in recent years. In this type of rotary wing, it is attempted to achieve stability in hover 

and motion flight modes using the forces, produced by propellers. Quadrotor has nonlinear and time-

varying behavior and the aerodynamic forces almost always disturb it. In near the ground, the wake of 
quadrotor interacting with the ground surface causes perturbation to the flow near the blades and frame. 

These perturbations have significant effect on quality and stability of flight. Most of the related 

researches were only studied hover and landing operation and the ground effect was considered as 
constant coefficient in dynamic equations. In this paper, a comprehensive nonlinear model is developed 

for variety modes of quadrotor flight in near the ground in space state, and the ground effect is as 

function of state variables in equation. Then, according to the proposed model, the PID controller is 

designed and the effect of the ground effect on controller performance is investigated. The results of 

simulation indicate that, the flight stability and trajectory tracking have improved significantly by using 

of the model and designed controller. 
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 مقدمه -1

 ایگسترده توجه کنترل، و الکترونیک هوافضا، نظیر علومی پیشرفت با امروزه

 .است شده (UAVسرنشین ) بدون هوایی وسایل ساخت و طراحی به

ها، چه در زمینه نظامی و چه همچنین قابلیت استفاده گسترده از این پرنده

ها به طراحی و ساخت این پرنده ای قوی برایدر زمینه غیرنظامی انگیزه

مشکل اصلی در استفاده ایمن از این وسایل بحث هدایت و وجود آورده است. 

بالگردها نسبت به بال باشد. از مزایای های مختلف میکنترل آنها در محیط

های بسته، توان به نشست و برخاست عمودی، پرواز در محیطها میثابت

کنترل پذیری بالا و قابلیت پرواز با سرعت کم اشاره نمود. اگر چه این نوع 

ها مصرف انرژی بالا دارند اما با پیشرفت صنعت ساخت باتری، این پرنده

ها ثابت است و ها گام پرهرپرهچالش تا حدودی برطرف شده است. در چها

شود به عبارت ها ایجاد میایجاد نیروی تراست با تغییر در سرعت چرخش پره

-ها ممکن میدیگر هر نوع حرکت چهارپره با تغییر سرعت بعضی یا تمام پره

 شود.

ها رفتار کاملًا غیرخطی و متغیر با زمان دارند و دائماً تحت UAV نوعاین 

های های آیرودینامیکی هستند. علاوه بر این عدم قطعیتتأثیر اثرات آشوب
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کشاند. پارامترها و دینامیک مدل نشده، کنترل این وسیله را به چالش می

برای دستیابی به عملکرد مطلوب در پرواز خودگردان به همراه مانورپذیری و 

های خارجی، طراحی یک استراتژی کنترل مقاوم بودن در برابر آشوب

سازد. همچنین باید به این نکته توجه شود که چهارپره را آشکار میپیشرفته 

-است، فقط قوانین کنترلی زمان متغیر می 1مکانیکی فرو عملگر یک سیستم

در  ایگسترده قاتیمنظور تحق نیبدها را کنترل نماید. تواند این سیستم

 هایروش هیو کنترل آن انجام شده است و کل تیهدا ستمیبهبود س نهیزم

بر  [9,8ی]قیو تطب [7,6]مقاوم ،[5ی]فاز ،[4,3ی]خط ریغ ،[2,1ی]کنترل خط

 .شده است یچهارپره بررس یرو

های پایش، تجسس های تعقیب مسیر از قبیل ماموریتدر اکثر مأموریت

نظر شده است که و شناسایی به علت پرواز در ارتفاعات بالا از اثر زمین صرف

هنگامی که یک تک روتور )بالگرد( در  [.12-10باشد]فرض منطقی می

کند، نیروی تراست به علت نزدیکی سطح زمین )نصف قطر پروانه( پرواز می

اثر صفحه زمینی که بر روی جریان هوای پایین دست روتور دارد، باعث 

-می 2کاهش سرعت القایی، کاهش درگ القایی و افزایش فشار نازبالشی

نازبالشی نیروی تراست بیشتری را به چهارپره ارائه [. اگرچه این فشار 13شود]

شود. مطابق دهد اما ماندن در این حالت باعث ناپایداری حرکت پرنده میمی

در نزدیکی زمین به علت تداخل الگوی جریان پروانه با سطح زمین،  ،1شکل 

شود. بیشترین مقدار اثر زمین در پرواز در عملکرد پرنده اغتشاش ایجاد می

شود، در صورتی که تا، در برخورد جریان پروانه با سطوح صاف ایجاد میایس

های ناهموار و دارای پوشش گیاهی به صورت جدی کاهش اثر زمین در زمین

 یابد.می

های پروازی متعدد، به بررسی فاکتورهای دانشمندان زیادی با انجام تست

های تجربی، پردازش دادهاند و در نهایت با تأثیر گذار این پدیده پرداخته

-های تجربی برای پیش بینی اثر زمین در پرواز ایستا ارائه کردهمدل

دهدکه نسبت تراست ها در پرواز ایستا نشان می[. نتایج این پژوهش15,14اند]

در اثر زمین به تراست خارج از اثر زمین در توان ثابت تنها تابعی از نسبت 

𝑧̅انه )ارتفاع پرنده به شعاع دیسک پرو = 𝑧/𝑅 است. برای بالگردهای تک )

𝑧̅روتور، اثر زمین برای  > تقریباً ناچیز است. پاورز و همکارانش برای  2

یابی به کنترل پرواز خودکار میکرو چهارپره در شرایط مختلف ) ناشی از دست

-اثر زمین و سقف، پرواز در مجاورت یکدیگر و غیره ( یک مجموعه آزمایش

ها پی بردند، اثر زمین تا [. آنها با انجام آزمایش16اند]دههایی را انجام دا

-قابل مشاهده است. همچنین محققان با استفاده از سایر روش z/R=5 نسبت 

های میدانی جریان 3اند. کنگ و سانتری را پیشنهاد دادهها روابط جامع

استفاده از بالگردهای تک روتور و دو روتور در پرواز نزدیک سطح زمین را با 

 [.17اند]سازی عددی توسط معادلات ناویر استوک مطالعه کردهشبیه
 

 
Fig. 1 Formation of Ground Vortex in low speed forward of Quadrotor 

 های زمینی در سرعت رو به جلو پایین چهارپرهگیری گرادبهشکل 1شکل 

                                                                                                                                  
1 Under actuated system 
2 Pressure cushion  
3 Kang and Sun 

با استفاده از دو روش پردازش تصویر و تکین سطح، یک  4گریفتس و لیشمن

مدل برای پیش بینی اثر زمین ارائه و با انجام آزمایش صحت آن را ارزیابی 

-های پایینی و بالایی را در هلی[. لیم و همکارانش عملکرد پره18اند]کرده

[. شرف و همکاران مقدار نیروی 19اند]کوپترهای هم محور ارزیابی کرده

است ناشی از اثر زمین برای یک چهارپره با روتورهای هم محور را با انجام تر

گیری های اندازهتست در محیط آزمایشگاهی برآورد کردند و با توجه به داده

ایچ و همکارانش، با [. 20اند]رابطه تجربی برای حالت ایستا پیشنهاد داده

مین، یک مدل ریاضی های ناوبری رول و پیچ در حضور اثر زآوری دادهجمع

یابد و از با افزایش ارتفاع پایداری کوادکوپتر افزایش می[. 21اند]ارائه کرده

 ماند.ثابت باقی می Hz 20به بعد، تغییرات رول در فرکانس  m 0.75ارتفاع 

در کارهای تحقیقاتی که در زمینه کنترل پرواز بالگرد در هنگام فرود و 

های کنترلی در نظر ب ثابت در سیستمبرخاست، اثر زمین به صورت ضری

-نظر میشود و همچنین از اثر سرعت انتقالی در هنگام فرود صرفگرفته می

شود. در این مقاله، ماموریت چهارپره پرواز متحرک در نزدیکترین سطح به 

باشد. بنابراین در این زمین و حفظ پایداری در حضور اغتشاشات اثر زمین می

حفظ پایداری پرواز  -کنترل دو وظیفه اصلی دارد: الفماموریت، سیستم 

تقعیب مسیر مورد نظر. از آنجایی که  -چهارپره در نزدیکی سطح زمین. ب

شود، حفظ تعادل این پرواز در محیط آزاد و در نزدیکی سطح زمین انجام می

باشد، زیرا با کمترین عدم تعادل در وضعیت پرنده بسیار چالش برانگیز می

چهارپره باعث برخورد پرنده با زمین شده و مأموریت با شکست وضعیت 

مواجه خواهد شد. به همین منظور مقاوم پذیری کنترل وضعیت و موقعیت در 

 برابر اغتشاشات آیرودینامیکی از اهمیت فراوانی برخوردار است.

این مقاله از پنج بخش تشکیل شده است. در بخش اول، مروری بر 

در خصوص کنترل پرواز چهارپره، پدیده اثر زمین و  تحقیقات صورت گرفته

سپس بیان مسئله و اهداف پشیرو این تحقیق ارائه خواهد. در بخش دوم، 

شود. در بخش سوم، بر اساس مدل ارتقا مدل دینامیکی چهارپره ارتقا داده می

شود. در بخش چهارم، برای ارزیابی داده شده سیستم کنترلی طراحی می

کنترل کننده جدید، یک مانور همراه با نویز در اثر زمین اجرا  عملکرد سیستم

دهد که مقاومت پذیری سیستم کنترلی شود. نتایج بدست آمده نشان میمی

 شود.مطلوب بوده است. و در نهایت از کارهای انجام شده نتیجه گیری می

 سازی حرکت چهارپرهمدل -2

 جسم صلب یمعادلات عموم چهارپره که از یسازاطلاعات مدل بخش نیا در

به مدل  یابیدست یگام برا نی. اولشودیاستنتاج و ارائه م یشش درجه آزاد با

دستگاه مختصات متحرک راستگرد است که در  فیچهارپره تعر یکینامید

( که به زمین Eدستگاه مختصات ثابت )داده شده است.  شینما 2شکل 0

( که به بدنه چهارپره متصل Bشود و دستگاه مختصات متحرک )ثابت می

 یمتواتر حول هر محورها هایدوران لهیچهارپره به وس تیوضعباشد. می

 کینماتیمعادلات س (1) رابطه .شودیم یابیزار لریاو یایبر اساس زوا ینرسیا

  .[22کند ]یم حیرا تشر یجسم صلب با شش درجه آزاد
(1) 𝜍̇=𝐽𝜃𝑣 

𝜍̇ در دستگاه مختصات ثابت،  افتهی میبردار سرعت تعمv میبردار سرعت تعم 

 یبیترک ζاست.  افتهی میتعم سیماتر θJدر دستگاه مختصات متحرک و  افتهی

 طور مشابه، به .باشدیدر دستگاه مختصات ثابت م دورانی و یخط تیاز موقع

بر  علاوه در دستگاه متحرک است. یو دوران یاز سرعت انتقال یخط بیترک

 .باشدیم سیماتر ریاز چهار ز یبیترک θJ افتهی میتعم سیماتر ن،یا

                                                                                                                                  
4 Griffiths and Lishman 
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Fig. 2 Quadrotor model with corresponding frames 

 مختصات مرتبط با آنهای مدل چهارپره و دستگاه 2شکل 
 

(2) 𝐽𝜃 = [
𝑅𝜃 03×3

03×3 𝑇𝜃
] 

آن صفر  یهاهیدرا یکه تمام 3در  3با ابعاد  سیماتر کی 30×3 سیماتر ریز

که  باشدیدوران و انتقال م سیماتر بیبه ترت θTو  θRکه  ی. در حالباشدیم

 .اندشده فیتعر (4)و  (3)در روابط 

(3) 𝑅𝜃 = [

𝑐𝜓𝑐𝜃 −𝑠𝜓𝑐𝜑 + 𝑐𝜓𝑠𝜃𝑠𝜑 𝑠𝜓𝑠𝜑 + 𝑐𝜓𝑠𝜃𝑐𝜑
𝑠𝜓𝑐𝜃 𝑐𝜓𝑐𝜑 + 𝑠𝜓𝑠𝜃𝑠𝜑 −𝑐𝜓𝑠𝜑 + 𝑠𝜓𝑠𝜃𝑐𝜑
−𝑠𝜃 𝑐𝜃𝑠𝜑 𝑐𝜃𝑐𝜑

] 

(4) 𝑇𝜃 = [

1 𝑠𝜑𝑡𝜃 𝑐𝜑𝑡𝜃
0 𝑐𝜑 −𝑠𝜑
0 𝑐𝜑/𝑐𝜃 𝑐𝜑/𝑐𝜃

] 

𝑐𝑘، بالا دو معادله در = cos𝑘 , 𝑠𝑘 = sin𝑘, 𝑡𝑘 = tan𝑘 اندبه کار گرفته شده. 

و  m (kg)جرم  سیــبا ماتر یجسم صلب با شش درجه آزاد یکینامدی معادله

قانون دوم  ق. مطابگرفته شده استدر نظر  N.m.s I]2[ ینرسیا سیماتر

خواهد بود  یاعمال یرویبرابر با بردار ن یمشتق بردار اندازه حرکت خط ،وتنین

 یاعمال هایهم ارز با بردار ممان ایهیو به طور مشابه مشتق اندازه حرکت زاو

 .شودمی

(5) [
𝑚. 𝐼3×3 03×3

03×3 𝐼
] {�̇�

𝐵

�̇�𝐵
} + [

𝜔𝐵 × (𝑚𝑉𝐵)

𝜔𝐵 × (𝐼𝜔𝐵)
] = {𝐹

𝐵

𝜏𝐵 } 

𝐼3×3  باشدیم 3مرتبه  کهی سیماتر( .2m/s )�̇�𝐵  یانتقالحرکت بردار شتاب 

 ایهیبردار شتاب زاو �̇�𝐵(2rad/sچهارپره در دستگاه مختصات متحرک، )

و  روین یبردارها Bτ (N.mو ) BF (N)چهارپره در دستگاه مختصات متحرک، 

نیروها و گشتاورهای خارجی  .هستندگشتاور در دستگاه مختصات متحرک 

اعمالی به چهارپره از سه بخش اصلی تشکیل شده است که به ترتیب توضیح 

 نیاز شتاب گرانش زم یناش BG (ζ)مؤلفه بردار گرانش  نیاولشود. داده می

حرکت  یهامؤلفه یشتاب گرانش فقط بر رو نیاست. کاملًا واضح است که ا

 نی. بنابراباشدیتأثیر م یب ایهیزاو یهامؤلفه یو رو گذاردیاثر م یانتقال

 .باشدیم رویجنس آن فقط از نوع ن

 روسکوپیژ گشتاورهایدر نظر گرفته شود، اثرات  دیمؤلفه که با نیدوم

که دو پروانه به  ییآنجاشود. از یم دیپروانه تولپرنده و دوران  لهیکه به وس

که  یهنگام چرخند،یبه صورت پادساعتگرد م گرید یصورت ساعتگرد و دوتا

بوجود  یکل ینابالانس کی شود،روتور برابر با صفر ن یهاسرعت یجمع جبر

 یمتفاوت با صفر باشند، گشتاورهاپیچ و رول  یهااگر نرخ نی. همچندآییم

 .شوندیمحاسبه م (6)مطابق رابطه  روسکوپیژ

(6) 𝑂𝐵(𝑣) =
𝑑𝐿Rotor

𝑑𝑡
+ 𝑤𝐵 × 𝐿 = 𝐼. Ω̇ + 𝑤𝐵 × (𝐼Rotor. Ω) 

-یم جادای هاتوسط پروانه ماً یاست که مستق ییو گشتاورها روهایسوم، ن مؤلفه

و گشتاورها با توان  روهای. نشوندشود که به عنوان بردار ورودی شناخته می

 مطابق Ω(BU( ورودی. بردار باشندمی متناسب هاپروانه یدوم سرعت دوران

 .شوداعمال میچهارپره  کینامیبر د (7)رابطه 

(7) 𝑈𝐵(Ω) =

[
 
 
 
 
 
0
0
𝑈1

𝑈2

𝑈3

𝑈4]
 
 
 
 
 

=

[
 
 
 
 
 

0
0

𝑏(Ω1
2 + Ω2

2 + Ω3
2 + Ω4

2)

𝑏𝑙(Ω4
2 − Ω2

2)

𝑏𝑙(Ω3
2 − Ω1

2)

𝑑(Ω2
2 + Ω4

2 − Ω1
2 − Ω3

2)]
 
 
 
 
 

 

(m)l  1 مرکز چهارپره و مرکز پروانه است.  نیفاصله بU ، 2U ،3U  4وU 

اصطکاک نیروی درگ ناشی از  همچنین باشند.یم ورودیبردار  یهامؤلفه

 زد. بیتقر (8) یخط رابطهبا  توانیرا م نییپا هایدر سرعت کینامیآئرود

های غیرمتقارن بزرگی به های پرواز، نیروها و ممانبر اساس گزارش تست

کوپترها در پرواز شود. همچنین اختلافاتی نیز بین عملکرد هلیبدنه اعمال می

نزدیک به زمین با باد محیطی و پرواز با سرعت کم در نزدیک زمین ایستا 

مشاهده شده است. اندرکنش ویک بالگرد با زمین در سرعت پرواز کم نزدیک 

 [:23] به زمین دارای دو رژیم است

های پیشروی پایین بازگردش ویک در قسمت جلویی پروانه، که در نسبت

شود )رژیم قسمت جلویی پروانه می دهد و باعث ورود جریان اضافی ازرخ می

 (.1بازگردش

های پیشروی گیری گردابه نعل اسبی زمینی در ریز پروانه در نسبتشکل

 (.2ها )رژیم گردابه زمینیبالاتر به همراه اندرکنش

-هنگامی که پروانه در نزدیکی زمین و با نسبت پیشروی پایین پرواز می

های رو به جلو برخورد کرده جریان کند، ویک قسمت جلویی پروانه با زمین و

دهد. از یک مقدار نسبت پیشروی به بالا، گردابه نعل اسبی و تشکیل حلقه می

گیرد و با افزایش نسبت پیشروی کوچکتر شده تا در زیر پروانه شکل می

های پیشروی کم بین گردد. بر اساس نتایج آزمایشگاهی، در نسبتناپدید می

کند و در دیسک ای نوک پروانه به سمت جلو حرکت میهگردابه 0.04تا  0.03

جریان جدا شده تشکیل  μ=0.058دهد. در پروانه پدیده بازگردش رخ می

دهد و با افزایش نسبت پیشروی گردابه زمینی شروع به گردابه زمینی می

با استفاده از  3کند. به همین منظور، کرتیس و همکارانشکوچک شدن می

کوپتر را در ارتفاعات های هلی( پروانهPDMTتجهیزات آزمایشگاه پرینستون )

اند و های رو به جلو گوناگون تست کردهمختلف از سطح زمین و با سرعت

 اند.بهبود داده (9)رابطه جیزمن را به صورت 

 

(9) 

𝑇𝑔

𝑇∞

=
1

1 − (
𝑅

4𝑧
)

2

{
1

1+(
𝑉∞
𝑣𝑖

)
2}

 

زاد کلی است که شامل سرعت انتقالی و سرعت جریان آ ∞𝑉توجه شود که 

سرعت باد محیط است. در پرواز ساکن که سرعت جریان آزاد برابر با صفر 

 (10)باشد، با توجه به قانون بقای ممنتوم، سرعت جریان القایی از رابطه می

 شود.محاسبه می

(10) 𝑣ℎ = √
𝑇

2𝜌𝐴
= √

𝑚𝑔

2𝜌𝐴
 

به منظور استخراج اثر سرعت جریان آزاد بر روی توان القایی، از پایداری 

توان به صورت رابطه آل میهبرای یک وسیله اید 𝑣𝑖القایی  سرعتمومنتم، 

 بدست آورد. (11)

(11) 
𝑣𝑖 =

𝑇 2𝜌𝐴⁄

√(𝑉∞ cos𝛼)2 + (𝑉∞ sin 𝛼 + 𝑣𝑖)
2
 

     =
𝑣ℎ

2

√(𝑉∞ cos𝛼)2 + (𝑉∞ sin 𝛼 + 𝑣𝑖)
2
 

                                                                                                                                  
1 Recirculation Regime  
2 Ground Vortex Regime  
3 Curtiss et al 

(8) 𝐹𝑎 = −𝐾𝑣𝑡 
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برای زوایای حمله بزرگ دقت  (11)زاویه حمله است. معادله  αدر روابط فوق 

های رو به جلو با سرعت پایین برای محاسبه سرعت کمتری دارد. در پرواز

 نیز پیشنهاد شده است. (12)القایی رابطه تقریبی 

 

 

 

 
(12) 

𝑣𝑖 = √−
𝑉2

2
+ √(

𝑉2

2
)

2

+ (
𝑇

2𝜌𝐴
)

2

    

      = √−
𝑉2

2
+ √(

𝑉2

2
)

2

+ 𝑣ℎ𝑜𝑣
2  

نمودار سرعت القایی نسبت به سرعت انتقالی  (12)و  (11)با استفاده از روابط 

های شود در سرعتترسیم شده است. همان طور که مشاهده می 3در شکل 

از دقت قابل  (12)باشند و رابطه پایین این دو نمودار کاملًا بر هم منطبق می

 قبولی برخوردار است.

پایین و همچنین های با توجه به رابطه تقریبی سرعت القایی در سرعت

های سرعت انتقالی هر چهار پره، فرم فضای حالت با فرض یکسان بودن مؤلفه

حرکت دینامیکی کوادروتور به صورت روابطی که در پیوست نمایش داده شده 

های (، ورودی7شود. از طرف دیگر با توجه به رابطه )است، بازنویسی می

به عبارت دیگر به مجذور سرعت ها یا کنترلی به مجذور سرعت دورانی پروانه

تر شدن مدل چهارپره، دورانی موتورهای الکتریکی بستگی دارد. برای کابردی

باید معادله دینامیکی موتور الکتریکی در کنار مجموعه معادلات حرکت حل 

 شود.  

 یکیالکتر یعملگر است که انرژ کی DC موتوردر این سیستم کنترلی، 

 یکینامیو د یکیمدل الکتر DC موتور. کندیم لیتبد یکیمکان یرا به انرژ

 کیو  L(H)سلف  کی R (Ω)مقاومت  کیمدل شامل  نیکاملًا معلوم دارد. ا

 ندهیند. مقاومت نماابهم متصل شده یاست که به صورت سر e(V) مولد ولتاژ

است. با اعمال قانون  یان در داخل کنداکتور مسیاز عبور جر یافت توان ناش

 .دآییبدست م (13)معادله  رشف،یولتاژ ک

(13) 𝑣 = 𝑅𝑖 + 𝐿
𝜕𝑖

𝜕𝑡
+ 𝐾𝐸𝜔𝑀 

(A)i  1(موتور،  انیجر-(V s rad EK  ثابت موتور و(rad/s) Mω یا هیسرعت زاو 

 .شودیم فیوص( ت14) رابطه لهیموتور به وس کینامید. هستندموتور 
(14) 𝐽𝑇𝑀�̇�𝑀 = 𝑇𝑀 − 𝑇𝐿 

)2(N.m.s TMJ موتور، ینرسیممان ا )2-(rad.s �̇�𝑀 موتور،  یاهیشتاب زاو MT

(N.m)  گشتاور موتور و(N.m) LT موتور  گشتاور .باشدیگشتاور بار موتور مMT 

𝑇𝑀است:  یکیالکتر انیمتناسب با جر N m A MK)-1)ثابت  قیاز طر = 𝐾𝑚𝑚𝑖 .

 .شودیم یسیبازنو( 14) مطابق رابطه( 13) رابطه نیبنابرا

 
Fig. 3 Exact and approximate solutions of induced velocity versus to 

free stream velocity. 

 های دقیق و تقریبی سرعت القایی نسبت به سرعت جریان آزادحل 3شکل 

 لیو پروانه تشک ربکسیموتور، گ کیاز  ،4شکل ی مطابق واقع یهاستمیس

 . [11]به روابط اضافه شود دیبا زین یگریمعادلات د نیشده است. بنابرا

(16) (𝐽𝑃 + 𝜂𝑁2𝐽𝑀) =
−𝐾𝐸𝐾𝑀

𝑅
𝜂𝑁2𝜔𝑃 − 𝑑𝜔𝑃

2 +
𝐾𝑀

𝑅
𝜂𝑁𝑣 

)2(N m s MJ روتور حول محور موتور،  ینرسیممان ا)2(N m sJp   ممان

𝜔𝑃)روتور حول محور پروانه،  ینرسیا  (rad/s پروانه، ایهیسرعت زاو 

(N.m)𝑇𝑃𝑀   ،گشتاور پروانه در محور موتورTp (N.m) گشتاور پروانه و (N.m) 

𝑇𝑀𝑃 .ربکسیکاهش گ نسبت گشتاور موتور در محور پروانه است N  برابر است

از نسبت تعداد  N نی. همچن𝜔𝑃بر سرعت پروانه  میتقس 𝜔𝑀با سرعت موتور 

-یچرخدنده موتور محاسبه م یهاچرخدنده پروانه به تعداد دندانه یهادندانه

 یکیاست که از نسبت قدرت مکان η رییبازده تغ ،ربکسیگ گری. پارامتر دشود

 .دیآیبدست م Ppبه قدرت پروانه  MPموتور 

 

 طراحی سیستم کنترلی -3

نامطلوب تواند اثرات سازی میطور که قبلاً اشاره شد، عدم دقت در مدلهمان

های غیرخطی بگذارد. بنابراین هر طراحی عملی بایستی شدیدی بر سیستم

بلوک دیاگرام پیشنهادی سیستم  5آنها را صریحاً مورد نظر قرار دهد. شکل 

دهد. در گام نخست، معادلات دینامیکی چهارپره به دو کنترلی را نمایش می

ها کدام از زیرسیستمشود. برای هر زیرسیستم دورانی و انتقالی تقسیم می

کننده مناسب طراحی شود. از آنجایی که چهارپره یک باید یک کنترل

سیستم فرو عملگر است به عبارت دیگر با چهار ورودی، شش درجه آزادی 

 1چهارپره باید کنترل شود، در نتیجه سیستم کنترلی به صورت آبشاری

𝜓و  𝑋𝑑 ،𝑌𝑑 ،𝑍𝑑ر های مورد نظشود. در جعبه مسیر مرجع، مؤلفهطراحی می
𝑑 

شود. در ابتدا با کمک رابطه ارائه شده در پیوست، با توجه اختلاف تعریف می

𝑍𝑑ارتفاع پروازی موردنظر و واقعی ) − 𝑍 مقدار نیروی تراست )𝑈1  از طریق

های سیگنال شود. همچنین با توجه به مؤلفهکنترل کننده اول محاسبه می

𝜑مقادیر  𝑌و  𝑋خطا در راستای محور 
𝑑

که در کنترل کننده وضعیت به  𝜃𝑑و  

شوند. در کنترل کننده وضعیت با کنند، محاسبه میعنوان ورودی عمل می

بدست  𝑈4و  𝑈2 ،𝑈3های ورودی های خطا زوایای اویلر ممانتوجه سیگنال

های ورودی، ولتاژ ورودی به آیند. در گام آخر با توجه به نیرو و ممانمی

 اثر شود.تورهای الکتریکی محاسبه شده و وارد پلنت سیستم کنترلی میمو
 

 
Fig. 4 Power transmission system in motor 

 سیستم انتقال قدرت در موتور 4شکل 
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 (15) 𝐽𝑇𝑀�̇�𝑀 =
−𝐾𝐸𝐾𝑀

𝑅
− 𝑇𝐿 +

𝐾𝑀

𝑅
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Fig. 5 Block diagram of cascade control system 

 کنترلی آبشاریای سیستم دیاگرام جعبه 5شکل 

شوند. بنابراین در هر زمین به صورت نویز به پلنت سیستم کنترلی وارد می

شود، لحظه با توجه به فیدبک که از وضعیت و موقعیت پرنده گرفته می

آید و سپس با توجه به این سیگنال ورودی مورد نیاز سیگنال خطا بدست می

 شود.ت و موقعیت محاسبه میبرای حفظ وضعی

سازی آسان، به صورت به علت سادگی آنها و پیاده PIDهای کنترل کننده

شود. در بسیاری از کارهای انجام گسترده و در کاربردهای مختلف استفاده می

به صورت مستقل جهت کنترل وضعیت و موقعیت  PIDشده، کنترل کننده 

 PIDدر این قسمت کنترل کننده [. 2,1چهارپره به کار گرفته شده است]

های پایداری وضعیت و تعقیب مسیر غیرخطی جهت طراحی کنترل کننده

شود. قوانین کنترلی جهت محاسبه دستورات برای برای چهارپره استفاده می

 (17-22)شود به صورت روابط کنترل وضعیت و کنترل سرعت استفاده می

 باشد:می

(17) 𝑈2 = 𝑘𝑝,𝜑(𝜑𝑑 − 𝜑) + 𝑘𝑖,𝜑 ∫(𝜑𝑑 − 𝜑)𝑑𝜏 + 𝑘𝑑,𝜑(�̇�𝑑 − �̇�) 

(18) 𝑈3 = 𝑘𝑝,𝜃(𝜃𝑑 − 𝜃) + 𝑘𝑖,𝜃 ∫(𝜃𝑑 − 𝜃)𝑑𝜏 + 𝑘𝑑,𝜑(�̇�𝑑 − �̇�) 

(19) 𝑈4 = 𝑘𝑝,𝜓(𝜓𝑑 − 𝜓) + 𝑘𝑖,𝜓 ∫(𝜓𝑑 − 𝜓)𝑑𝜏 + 𝑘𝑑,𝜑(�̇�𝑑 − �̇�) 

(20) 𝑈1 = 𝑘𝑝,𝑧(𝑧𝑑 − 𝑧) + 𝑘𝑖,𝑧 ∫(𝑧𝑑 − 𝑧)𝑑𝜏 + 𝑘𝑑,𝑧(�̇�𝑑 − �̇�) 

(21) 𝜑𝑑 = 𝑘𝑝,𝑥(𝑥𝑑 − 𝑥) + 𝑘𝑖,𝑥 ∫(𝑥𝑑 − 𝑥)𝑑𝜏 + 𝑘𝑑,𝑥(�̇�𝑑 − �̇�) 

(22) 𝜃𝑑 = 𝑘𝑝,𝑦(𝑦𝑑 − 𝑦) + 𝑘𝑖,𝑦 ∫(𝑦𝑑 − 𝑦)𝑑𝜏 + 𝑘𝑑,𝑦(�̇�𝑑 − �̇�) 

pK ،ik  وdk در این بخش  باشند.های تناسبی ، انتگرالی و دیفرانسیلی میبهره

مرتبه صحیح جهت پایداری و تعقیب  PIDهای با توجه به نتایج کنترل کننده

مسیر در دو حالت بدون در نظر گرفتن اثر زمین و با در نظر گرفتن اثر زمین 

، سرعت (23)شود. بعد از محاسبه چهار ورودی کنترلی با کمک رابطه ارائه می

دورانی موتورها برای حالتی که اثر زمین در نظر گرفته نشده است، محاسبه 

 شود.می

(23) 

[
 
 
 
 
Ω1

2

Ω2
2

Ω3
2

Ω4
2]
 
 
 
 

= [

𝑏 𝑏 𝑏 𝑏
0 𝑏𝑙 0 −𝑏𝑙

−𝑏𝑙
−𝑑

0
𝑑

𝑏𝑙 0
−𝑑 𝑑

]

−1

[

𝑈1

𝑈2

𝑈3

𝑈4

] 

سپس با توجه به اختلاف پسخورد سرعت دورانی موتور و سرعت محاسبه 

محاسبه  DCولتاژ مورد نیاز برای موتور  PIشده، با استفاده از کنترل کننده 

 شود.می

در نزدیکی طور که در بخش دوم بیان شد، هنگامی که بالگرد همان

کند، سرعت القایی کاهش یافته و نیروی تراست افزایش سطح زمین پرواز می

افزایش تراست ناشی از اثر زمین را در نظر نگرفته است و  (23)یاید. رابطه می

برای بهبود عملکرد سیستم کنترلی باید معادلات مربوط به این پدیده به 

بدست آوردن نیروی لیفت مورد مجموعه کنترلی اضافه گردد. بنابراین برای 

نیاز ضروری است که سرعت دورانی کاهش داده شود تا با توجه به افزایش 

تراست ناشی از اثر زمین، برآیند حاصل، نیروی لیفت مورد نیاز حاصل گردد و 

بالگرد به درستی مسیر مرجع نزدیک به سطح زمین را تعقیب کند و پایداری 

ر نتیجه هنگامی که در سیستم کنترلی اثر و کیفیت پرواز آن حفظ شود. د

-بدست می (24)شود، سرعت دورانی موتورها از رابطه زمین در نظر گرفته می

 آید.

(24) 

[
 
 
 
 
Ω1

2

Ω2
2

Ω3
2

Ω4
2]
 
 
 
 

= 𝑘𝑔 ∙ [

𝑏 𝑏 𝑏 𝑏
0 𝑏𝑙 0 −𝑏𝑙

−𝑏𝑙
−𝑑

0
𝑑

𝑏𝑙 0
−𝑑 𝑑

]

−1

[

𝑈1

𝑈2

𝑈3

𝑈4

] 

gK  ضریب افزایش تراست ناشی از پدیده اثر زمین است که از رابطه پیوست

آید. در بخش بعدی، با توجه به سناریوی پروازی تعریف شده، بدست می

-عملکرد سیستم کنترلی معمولی و سیستم کنترلی بهبود یافته ارزیابی می

 شود.

بعد از طراحی کنترل کننده، ضروری است آنالیز پایداری سیستم کنترلی 

کمک قضیه های غیرخطی به حلقه بسته انجام شود. معمولاً پایداری سیستم

شود. بر اساس این معیار، یک نقطه تعادل را پایدار گویند، لیاپانوف تحلیل می

اگر همه مسیرهای حالتی که از همسایگی به اندازه کافی کوچک نقطه تعادل 

آغاز شود به مقدار دلخواه در نزدیکی آن باقی بماند، در غیر این صورت آن را 

ه در مانوری که در بخش بعدی توضیح ناپایدار گویند. از آنجایی که چهارپر

شود، بسیار آهسته حرکت رو به جلو دارد، نقاط تعادل زوایای اویلر داده می

𝜑𝑒برابر با  = 𝜃𝑒 ≈ 𝜓𝑒و  0 =
𝜋

6
𝑍𝑒باشند و ارتفاع تعادل برابر با می  =

0.15 m  است. حال با کمک بسط تیلور، معادلات دینامیکی حول نقاط تعادل

 شوند.خطی سازی می
 

 

 

 

 

 
(25) 

�̈� =
𝑈2

𝐼𝑥𝑥

 

�̈� =
𝑈3

𝐼𝑦𝑦

 

�̈� =
𝑈4

𝐼𝑧𝑧
 

�̈� = −𝑔 +
𝑈1

𝑚
 

�̇�بر اساس قضیه دوم لیاپانوف، سیستم خطی  = 𝐴𝑥  را در نظر بگیرید. اگر به

𝑄ازای هر ماتریس مثبت معین  > مثبت معین یافت که در معادله  Pبتوان  0

𝐴𝑇𝑃لیاپانوف:  + 𝑃𝐴 = −𝑄  صدق کند، آنگاه سیستم پایدار مجانبی خواهد
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شود. به صورت ماتریس همانی در نظر گرفته می 𝑄بود. در این مقاله، ماتریس 

شود و پایداری بقیه در ادامه پایداری زاویه رول و ارتفاع چهارپره تشریح می

معادله  PDشود. با توجه به کنترل کننده ها به صورت مشابه انجام میحالت

 باشد:می (26)حلقه بسته در فضای حالت به صورت 

(26) [
�̇�
�̈�

] = [

0 1
−𝐾𝑝

𝐼𝑥𝑥

−𝐾𝑑

𝐼𝑥𝑥

] [
𝜑
�̇�] 

برابر  Pهای خطی، ماتریس و رابطه لیاپانوف برای سیستم 1با توجه به جدول 

 شود با: می

(27) 𝑃 = [
0.5008 −0.5
−0.5 0.5008

] 

در نتیجه  مثبت معین است و Pشود، ماتریس طور که مشاهده میهمان

پایداری حلقه بسته برای زاویه رول اثبات شده است. برای دو زاویه اویلر به 

شود. حال پایداری حلقه بسته صورت روندی مشابه پایداری آنها اثبات می

 PDشود. با توجه به نقطه تعادل و کنترل کننده حالت ارتفاع بررسی می

باشد. در نهایت با ( می28معادله حلقه بسته در فضای حالت به صورت رابطه )

آید که ( بدست می29مطابق رابطه ) Pتوجه به رابطه لیاپانوف، ماتریس 

باشد و سیستم حلقه بسته حول نقطه تعادل پایدار ماتریس مثبت معین می

 باشد. می

(28) [�̇�
�̈�
] = [

0 1
−𝐾𝑝

𝑚

−𝐾𝑑

𝑚

] [
𝑍
�̇�
] + [

0

−𝑔 +
0.15𝐾𝑝

𝑚

] 

(29) 𝑃 = [
1.06 −0.5
−0.5 0.3

] 

لازم به ذکر است که اثبات پایداری این سیستم کنترلی برای تغییرات دورانی 

کوچک حول نقاط تعادل که فرض خطی سازی برآورده شده است، برقرار 

-باشد. در صورت طراحی مسیرهای پیچیده که باعث شود شرایط خطیمی

های غیرخطی و برای اثبات پایداری سازی برآورده نشود، باید از کنترل کننده

 باید از قضیه اول لیاپانوف استفاده شود.

 سازینتایج شبیه -4

 الگوریتم. شودمی ارزیابی پیشنهادی کننده کنترل عملکرد بخش این در

 علاوه که باشد ایگونه به باید زمین سطح نزدیکی در چهارپره پرواز کنترلی

 در. نماید تضمین را چهارپره حرکت پایداری باید زمین، اثر گرفتن نظر در بر

 کنترلی هایوردی و حرکت معادلات به توجه با شودمی تلاش بخش این

 را PID کننده کنترل عملکرد اند،شده استخراج قبلی بخش در که یافته بهبود

 -در متلب کنترلی سیستم ایجعبه دیاگرام. شود ارزیابی ساده مانور یک در

 مطابق کوادروتور مدل پارامترهای مقادیر. شودمی سازیپیاده 1سیمولینک

 کنترلی سیستم پذیری مقاومت ارزیابی منظور به. است شده لیست 1 جدول

این  در. شودمی اضافه نویز زمین اثر پدیده به واقعی، شرایط سازی شبیه و

 اثر جبران در شده داده توسعه کننده کنترل عملکرد اصلی هدف سازی،شبیه

 این شبیه سازی در اینکه به توجه با همچنین. باشدمی پرواز پایداری و زمین

 و وضعیت پایداری در کنترلی سیستم توانایی توانمی است، پیچیده مسیر

 های کنترلمقدار بهره. شودمی ارزیابی مسیر در هنگام تغییر مانور تعقیب

 .باشدمی 2 جدول مطابق PID کننده

متری از سطح زمین با سرعت کم  3در این مانور پرنده در ابتدا در ارتفاع 

سانتیمتری فرود  15متر بر ثانیه تا ارتفاع  0.14کند. سپس با سرعت پرواز می

دهد و با توجه به رژیم جریان گردابه زمینی، در آید. سپس تغییر مانور میمی

پرواز کروز انجام  xای محور متربرثانیه در راست 0.05ثانیه با سرعت  40مدت 

 yدهد. در گام بعدی راستای حرکت تغییر پیدا کرده و در راستای محور می
 

                                                                                                                                  
1 MATLAB/SIMULINK 

 پارامترهای مکانیکی مدل چهارپره 1جدول 
Table 1 Mechanical parameters of Quadrotor model 

 PIDهای کنترل کننده مقادیر بهره 2جدول 

Table 2 Gain values of PID controller 

 pK iK dK کنترل کننده

 5 0 5 وضعیت
 10 0 5 موقعیت

 0 10 1 سرعت دورانی موتور

کند. در مرحله پایانی، متر بر ثانیه پرواز می 0.05ثانیه و با سرعت  40در مدت 

مجددا چهارپره تغییر مسیر داده و با همان سرعت در جهت خلاف راستای 

دهد. در این شبیه سازی پایداری حرکت در اثر به پرواز خود ادامه می xمحور 

شود. و کنترل وضعیت چهارپره بررسی می yو  xتغییر مانور از محورهای 

شود، هنگامی که طراحی سیستم ملاحظه می 6همان طور که در شکل 

شود. کنترلی اثر زمین در نظر گرفته نشود، یک خطای بایاس مشاهده می

اختلاف مشاهده در پرواز پرنده به این دلیل است که سیستم کنترلی علت 

آید هیچ گونه فیدبکی ناشی از افزایش تراست ناشی از اثر زمین به وجود می

ندارد و سیستم کنترلی با توجه به مشخصه مکانیکی پرنده و ارتفاع مورد نظر 

جود آمدن این کند که باعث به وبه موتورهای الکتریکی خود ولتاژ اعمال می

 شود. اختلاف ثابت در پرواز چهارپره می

در  zو  x ،yاندازه خطا در راستاهای  7به منظور ارزیابی بهتر، در شکل 

شود سیستم دهد. همان طور که ملاحظه میدستگاه مختصات ثابت نشان می

کنترلی اغتشاشات ناشی از تغییر مانور را میرا کرده و پایدار پرواز را حفظ 

کرده است اما با توجه به در نظر نگرفتن اثر زمین در طراحی کنترل کننده 

به طور متوسط خطای ارتفاع پرواز در موقعیت مورد نظر تثبیت نشده است و 

سانتیمتر وجود دارد. همچنین پروفیل تغییرات سرعت  15بایاس در خود 

نمایش داده شده است. مقدار متوسط  8ها نسبت به زمان در شکل دورانی پره

 باشد. می rad/s 203ها در نزدیک سطح زمین برابر با سرعت پره

 

 
Fig. 6 Trajectory tracking performance of control strategy, not 

considering on Ground Effect 
 عملکرد تعقیب مسیر استراتژی کنترلی بدون در نظر گرفتن اثر زمین 6شکل 
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 شرح واحد مقدار نماد

b 6-10×54.2 2Ns ضریب تراست 

d 6-×101.1 2Nms ضریب درگ 

L 0.24 m ها و مرکز جرمفاصله بین مراکز یره 

m 1 kg جرم 

XXI 
3-10×8.1 2Nms  ممان اینرسی در راستای محورx 

YYI 
3-10×8.1 2Nms  ممان اینرسی در راستای محورy 
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3-10×14.2 2Nms  ممان اینرسی در راستای محورz 
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Fig. 7 Position error values in inertia frame while not considering 

Ground Effect 

 بدون در نظر گرفتن اثر زمین  مقادیر خطا موقعیت در دستگاه مختضات ثابت 7شکل 

 
Fig. 8 Rotor speed while not considering Ground Effect 

 سرعت روتور بدون در نظر گرفتن اثر زمین 8شکل 

در سیستم کنترلی تغییرات تراست ناشی از اثر زمین  (24)با توجه به رابطه 

ارپره به شود چهملاحظه می 9شود. همان طور که در شکل در نظر گرفته می

مشاهده  7خوبی مسیر مرجع را تعقیب کرده و خطای بایاسی که در شکل 

 10شود. در نتیجه مطابق شکل شده در این سیستم کنترلی مشاهده نمی

عملکرد مطلوبی داشته و اندازه خطا  zو  x ، yسیستم کنترلی در سه راستای 

 در هر سه مؤلفه برابر با صفر است.

های سرعت انتقالی چهارپره نسبت به زمان ترسیم مؤلفه 11در شکل 

شده است. همچنین برای نشان دادن توانایی سیستم کنترلی در کنترل 

 12های وضعیت چهارپره در تغییر مانورها نشان داده شود، به ترتیت در شکل

های زوایای اویلر و سرعت دورانی نسبت به زمان را نمودار تغییرات مؤلفه 13و 

شود ارتعاشات ناشی از تغییر دهند. همان طور که مشاهده میایش مینم

 مانور میرا شده و پرنده پایداری خود را حفظ کرده است.

ها از شود، سرعت دورانی پروانهملاحظه می 14همان طور که در شکل 

rad/s 203  به مقدارrad/s 160.7  کاهش یافته است، به عبارت دیگر در حدود

 ها نشان دهنده اینفته است. این کاهش سرعت دورانی پروانهکاهش یا 21%
  

 
Fig. 9 Trajectory tracking performance of control strategy, considering 

on Ground Effect 
 عملکرد تعقیب مسیر استراتژی کنترلی با در نظر گرفتن اثر زمین 9شکل 

 
Fig. 10 Position error values in inertia frame while considering Ground 

Effect 

 مقادیر خطا موقعیت در دستگاه مختضات ثابت با در نظر گرفتن اثر زمین 10شکل 

 
Fig. 11 Translational velocity components in inertia frame 

 های سرعت انتقالی در دستگاه مختصات ثابتمؤلفه 11شکل 

 
Fig. 12 Euler angle values (rad) in inertia frame 

 ( در دستگاه مختصات ثابت radمقادیر زوایای اویلر ) 12شکل 

 
Fig. 13 Rotation velocity values (rad/s) in inertia frame 

 ( در دستگاه مختصات ثابتrad/sمقادیر سرعت دورانی ) 13شکل 

افزایش تراست ناشی از اثر زمین را درک باشد که سیستم کنترلی نکته می

ها را کاهش داده کرده و در نتیجه برای کنترل ارتفاع، سرعت دورانی پروانه

 است.
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Fig. 14 Rotor speed while not considering Ground Effect 

 سرعت روتور بدون در نظر گرفتن اثر زمین 14شکل 

 جمع بندی و نتیجه گیری -5

طور که تأثیر اثر زمین بر روی کوادروتور بحث شده است. هماندر این مقاله، 

 نشان داده شد، هنگامی که کوادروتور یک پرواز پایدار با سرعت کم در

نزدیکی سطح زمین داشته باشد، اثر زمین یک پدیده نامطلوب است. به 

همین منظور یک مدل دینامیکی غیرخطی جامع در فضای حالت ارتقا داده 

 ا کمک مدل پیشنهادی سیستم کنترلی طراحی شد. اگوریتمشد. سپس ب
  

های کنترلی استفاده شده ، برای محاسبه ورودیPIDکنترلی بر اساس روش 

های کنترلی، ولتاژ مورد نیاز برای سرعت است. سپس با توجه به ورودی

شود. با استفاده از این محاسبه می PIدورانی روتورها با کمک کنترل کننده 

یتم کنترلی، پایداری پرواز برای کوادروتورها در مقابل اغتشاشات اثر الگور

آید. همچنین با کمک این مدل از انجام محاسبات پیچیده زمین بدست می

آید. در این کند جلوگیری به عمل میکه زمان و انرژی زیادی مصرف می

قیب مسیر مطالعه تأثیر پدیده از زمین علاوه بر ارتفاع، بر کنترل وضعیت و تع

سازی بررسی شده است. بنابراین مدل پیشنهادی بستر مناسبی برای پیاده

 کند.های کنترلی برای دستیابی به مانورهای پیچیده را فراهم میسایر روش

 پیوست -6

کند، معادله فضای حالت چهارپره هنگامی که در نزدیک سطح زمین پرواز می

 باشد.به صورت زیر می
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