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بررسی قرار گرفته است. هدف این پژوهش ارائه مدل جامع از دینامیک حرکت این در این پژوهش پهپاد با سه موتور الکتریکی چرخان مورد  
جلو، گذار و کروز( و دستیابی به کنترل پرنده یازده درجه آزادی در شش فاز پروازی )فازهای پرواز ایستا، نشست، برخاست، روبهسازی پهپاد، شبیه

سازی چندجسمی )پرنده، سه موتور ترین شرایط پروازی است. در این راستا ابتدا معادلات حرکت پرنده بر مبنای مدلبرای رسیدن به بهینه
های سازی در دستگاهر نظر گرفتن اثرات ژیروسکوپی موتورها بر دینامیک پهپاد، در فرم تنسوری استخراج و برای شبیهالکتریکی( جهت د

صورت که پهپاد در کدام فاز حرکتی قرار دارد به مختصات موجود بسط داده شدند. نیروها و گشتاورهای آئرودینامیکی و رانشی پرنده، بسته به این
های مومنتم المانی . برای تعیین نیروها و گشتاورهای رانشی موتورها در فازهای ایستا، نشست، برخاست و روبه جلو از تئوریجداگانه تعیین شد

. به دنبال آن ابتدا شرایط تریم پرنده به کمک کنترلر برای هر کانال استخراج و سپس ماتریس دینامیک و کنترل شده استپره بالگرد استفاده 
عنوان مدل خطی در طراحی سازی به روش تحلیلی استخراج شد. این مدل استخراج شده دقت کافی برای استفاده به ای خطیپرنده در راست

بین خطی برای فاز برخاست با دور شدن از مدل خطی افت بین خطی و تطبیقی مدل مرجع را داشت. عملکرد کنترلر پیشکنترلرهای پیش
 .ع با وجود نامعینی عملکرد بهتری را از خود نشان دادکند، اما کنترل تطبیقی مدل مرجمی
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 This paper investigates the Tri-Tilt Rotor VTOL UAV. The aim of this study is to represent a 

comprehensive dynamic model, eleven degree of freedom at six flight phases (hover, descend, climb, 

forward, transient and cruise) and control the vehicle to reach best flight condition. For this purpose, the 

vehicle equations of motion are derived in tensor form and have been expanded in the coordinate 

systems, based on multi-body (vehicle and three electric motors) modeling approach in order to 

consider motors gyroscope effects on flight dynamic. Depending on vehicle flight phase, propulsion and 
aerodynamic forces and moments are determined separately. Blade Element Momentum Theory 

(BEMT) is used to obtain motors propulsion forces and moments at hover, descend, climb and forward 

phases. After that, by utilizing controller for each channel flight, the trim condition is calculated and 
then for the sake of linearization using analytical method, dynamic and control matrixes are derived. 

This calculated model is qualified as linear model in order to design the model predictive and adaptive 

controller. For climb phase, as the nonlinear model receeded from the linear model, the linear model 
predictive controller performance was diminished whereas the function of model reference adaptive 

control in spite of the uncertainties was better. 
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 مقدمه 1-

 پرنده هوایی است که وسایل از جدید نسل 1سرنشین بدون هایپرنده
 

                                                                                                                                  
1 Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) 

کاربردهای نظامی و غیرنظامی دارد. وسیله پرنده بدون سرنشین با قابلیت 

های هوایی ، دسته جدیدی از پرنده3سه روتور چرخان مجهز به 2پرواز عمودی
                                                                                                                                  
2 Vertical Take-off Landing (VTOL) 
3 Tri-Tilt Rotor (TTR) 
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تازگی مورد توجه محققان قرار گرفته است. این وسیله پرنده به سه  که به

نیز دارند مجهز است. دو موتور روی بال و موتور ملخی که قابلیت چرخش 

 یک موتور در انتهای بدنه قرار دارد.

به دلیل قابلیت پرواز در چهار فاز حرکتی  TTR VTOL UAVپرنده 

جلو بدون نیاز به باند فرود آن را برای هشامل برخاست، ایستا، نشست و روب

این پرنده هنگام مأموریت روی ناوهای دریایی بسیار کاربردی کرده است. 

کند و پرنده فاز برخاست سه موتورش، مانند روتور بالگرد تراست تولید می

از آن با کم کردن دور موتور وارد فاز ایستا دهد. پس برخاست را انجام می

جلو به شده روی لبه حمله بال، نیروی روبه رخش دو موتور نصبشود. با چمی

شود. در آخر موتورها برای جلو میکم وارد فاز روبه شود و کمپرنده وارد می

دهند تا دوباره بتوانند انجام فاز نشست این بار چرخش معکوسی انجام می

رو این های پیشنیروی عمودی تولید کنند و فاز نشست انجام شود. چالش

سازی حرکت تیلت موتورها، تعیین نیروها و سازی و شبیهپرنده شامل مدل

گشتاورهای آئرودینامیکی و رانشی وارد بر پرنده در فازهای مختلف پروازی و 

های بسیاری در این راستا کنترل پرنده، محققان را بر آن داشت تا پژوهش

 انجام شود.

شده  لاگرانژ استفاده -بندی اویلرسازی از فرمول[ برای مدل1در مرجع ]

همچنین است. پرنده مورد بررسی در این مقاله دارای دو موتور چرخان است، 

برای پایدارسازی  گیرمشتق -تناسبیبر پایه کنترل  1گاماز روش کنترل پس

در این مقاله اثر ژیروسکوپی شده است. فاز شناوری این پرنده استفاده 

سازی های وارد بر پرنده مدلنشده و نیروها و گشتاورموتورها در نظر گرفته 

سازی پرنده با دو موتور چرخان از برای مدل [2]در مرجع نشده است. 

صورت استاتیکی سازی کواترنینی استفاده کرده است. نیروی موتورها به مدل

برای ساختار کنترل سازی شده است. افزار متلب شبیهمدل و معادلات در نرم

 4و دینامیک معکوس 3، تخصیص کنترل2از ترکیب تولیدکننده مسیر پرنده

اثر ژیروسکوپی موتورها در معادلات  در نظر نگرفتن استفاده کرده است.

صورت دینامیکی ازجمله سازی نیروی موتورها به دینامیکی و عدم مدل

 ای نشده است.مواردی که در آن اشاره

سازی این پرنده با ده برای مدلش [ معادلات در نظر گرفته3در مرجع ]

 دو موتور چرخان تک جسمی بوده و از معادلات هواپیمای متداول استفاده

های عملی برای این پرنده کنترل وضعیت طراحی شده است. تست شده است.

نشان داد که اگرچه دینامیک غیرخطی زیادی دارد، ولی این کنترلر توانست 

سازی پرنده با دو [ برای مدل4در مرجع ]بازدهی خوبی از خود نشان دهد. 

لاگرانژ استفاده کرده است. نقطه تریم پرنده  -موتور چرخان از فرمول اویلر

پس از رسیدن به معادلات غیرخطی پرنده با الگوریتمی تعیین شده و 

کنترل بهینه خطی برای کنترل اند. سازی شدهمعادلات حول آن نقطه خطی

ارائه شده است. برای این منظور در این مرجع ابتدا موقعیت و وضعیت پرنده 

معادلات دینامیکی جسم صلب حرکت پرنده با در نظر گرفتن دینامیک 

سازی نشان داد که این کنترلر بازدهی عملگرها ارائه شده است. نتایج شبیه

در این مرجع برای مدل مناسبی در کنترل موقعیت و وضعیت پرنده دارد. 

 کاری ارائه نشده است.شتاورهای تولیدی توسط موتورها راهکردن نیروها و گ

بررسی شده است. در این مرجع  5پرنده با دو موتور چرخان[ 5در مرجع ]

ابتدا دینامیک پرنده استخراج شده و برای پایدارسازی و کنترل مسیر از روش 

در این معادلات اثرات ژیروسکوپ موتورها  استفاده شده است. گامپسترکیبی 

                                                                                                                                  
1 Back stepping 
2 global trajectory generator 
3 control allocation 
4 dynamic inversion 
5 Bi-tilt Rotor 

سازی پرنده با سه موتور سازی و شبیه[ مدل6-8لحاظ نشده است. در مراجع ]

چرخان بر مبنای تک جسمی بودن انجام شده است. در این مرجع نیز اثرات 

[ به 9ها انجام نشده است. مرجع ]سازی نیروها و گشتاورژیروسکوپی و مدل

اوم با به کارگیری روش غیرخطی برای پرنده تیلت روتور در طراحی کنترلر مق

تطبیقی برای  -[ به طراحی کنترلر مقاوم10فاز ایستا پرداخته است. مرجع ]

[ 11بهبود عملکرد پهپاد تیلت روتور در فاز رو به جلو پرداخته است. مرجع ]

موتور  به طراحی کنترلر و انجام تست پرواز برای یک پهپاد تیلت روتور با سه

پرداخته است و در آن سعی شده هدایت و کنترل جهت انجام ماموریت 

 مشخص بهینه شود.

سازی نیروها و گشتاورهای مطالعات انجام شده بالا تلاشی در جهت مدل

ناشی از نیروی آئرودینامیک و تراست انجام نداده و بهتر است دینامیک 

ها که معمولاً با اثر آن ایحرکت تیلت موتورها و همچنین اثر سرعت زاویه

شود برای بهبود بازدهی کنترلی این پرنده ابتدا بر مبنای ژیروسکوپی بیان می

جا که این پرنده فازهای مختلف حرکتی چندجسمی در نظر گرفته شود. از آن

کند برای تعیین نیروها و جلو( را تجربه می )برخاست، نشست، شناوری و روبه

در استفاده شده است.  6ی از تئوری مومنتم المانی پرهگشتاورهای آئرودینامیک

های کنترلی مناسب دیگر مورد این مقاله فاز برخاست به دنبال بررسی روش

بین بررسی قرار گرفته است. برای این فاز دو کنترلر تطبیقی و کنترل پیش

 سازی و نتایج آن ارائه شده است.پیاده

 سازی چندجسمیمدل -2

سه معادله دینامیک انتقالی، سه معادله دینامیک وضعی، سازی شامل مدل

[. 12سه معادله سینماتیک انتقالی و سه معادله سینماتیک وضعی است ]

 دهد.سازی در آن را نشان میمدل پرنده در فضا و پارامترهای مدل 1شکل 

 سینماتیک انتقالی -2-1

 مختصات محلی با( سرعت از دستگاه مختصات بدنی به دستگاه 1در رابطه )
 

 
Fig. 1 TTR VTOL UAV modeling parameters 

 TTR VTOLسازی پهپاد پارامترهای مدل 1شكل 

                                                                                                                                  
6 BEMT 
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استفاده از ماتریس انتقال دستگاه مختصات بدنی نسبت به دستگاه مختصات 

 شود.محلی انتقال داده می

(1) 
[

𝑥̇𝑒
𝑦̇𝑒
𝑧̇𝑒

] = [𝑇]𝐿𝐵 [
𝑢
𝑣
𝑤
]
 

𝑢 ،𝑣  و𝑤 های سرعت در دستگاه بدنیمؤلفه، 𝑥𝑒 ،𝑦𝑒  و𝑧𝑒 های مؤلفه

 برابر است با 𝐿𝐵[𝑇]است که ( 2)سرعت در دستگاه اینرسی در رابطه 

(s = sin, c = cos.) 

(2) 
[𝑇]𝐿𝐵 = [

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

]
 

 وضعی سینماتیک -2-2

گیری نیز منظور از سینماتیک وضعی تعیین زوایای اویلر است که به آن سمت

گیری وسیله نسبت های بدنی سمتگویند. در صورت مشخص بودن نرخمی

 آید.دست می( به3به قاب اینرسی توسط رابطه )

(3) 
[

𝜙̇

𝜃̇
𝜓̇

] = [

1 sin𝜙 tan 𝜃 cos𝜙 tan 𝜃
0 cos𝜙 −sin 𝜙

0
sin𝜙

cos 𝜃

cos𝜙

sin 𝜃

] [
𝑝
𝑞
𝑟
]
 

های سرعت مؤلفه 𝑟و  𝑝 ،𝑞 زوایای اویلر و  𝜓و 𝜙 ، 𝜃،(3,2روابط )در 

 ای پرنده در دستگاه بدنی است.زاویه

 دینامیک انتقالی -2-3

سازی دینامیک وسایل ترین ابزاری است که در مدلقانون دوم نیوتن مهم

کننده حرکات مرکز جرم وسیله تحت هوافضایی کاربرد دارد. این قانون تعیین

𝑃∑𝐵𝑘تأثیر نیروهای خارجی اعمال شده است. اندازه حرکت خطی پرنده 
𝐸  برابر

 .است (4)رابطه 

(4) 𝑃∑𝐵𝑘
𝐸 = (𝑚𝑃1+𝑚𝑃2 +𝑚𝑃3+𝑚𝐵)𝑣𝐶

𝐸 = 𝑚tot𝑣𝐶
𝐸

جرم سایر اجزا پرنده به  𝑚𝐵دهنده شماره موتور ونشان 𝑃𝑖در   𝑖شمارنده 

𝑣𝐶جرم کل پرنده و  𝑚totجز موتورهاست. 
𝐸 ( سرعت مرکز جرم پرنده𝐶 )

اینرسی است. مشتق زمانی دورانی اندازه حرکت نسبت به قاب قاب نسبت به 

وارد بر پرنده  𝑓( از قانون نیوتن برابر است با نیروهای خارجی 𝐷𝐸اینرسی)

 ((:5)رابطه )

(5) 𝐷𝐸(𝑚tot𝑣𝐶
𝐸) = 𝑚tot𝐷𝐸(𝑣𝐶

𝐸)
(، با انتقال اویلر مشتق زمانی دورانی، به قاب بدنی برده 6با رابطه ) 

 شود:می

(6) 𝑚tot(𝐷𝐵𝑣𝐶
𝐸 + 𝛺𝐵𝐸𝑣𝐶

𝐸) = 𝑓𝑎,𝑝 +𝑚
tot𝑔

 𝑓𝑎,𝑝  نیروهای آئرودینامیک و رانشی و𝑔 .شتاب گرانش است 𝛺𝐵𝐸  

( فرم تنسوری 6( است. رابطه )𝜔𝐵𝐸ای پرنده )پادمتقارن بردار سرعت زاویه

سازی رسیدن به متغیرهای حرکت در دستگاه است و از آنجا که هدف از مدل

 شود:( مختصات گذاری می7صورت رابطه )بدنی است، این رابطه به 

(7) [𝐷𝐵𝑣𝐶
𝐸]𝐵 + [𝛺𝐵𝐸]𝐵[𝑣𝐶

𝐸]𝐵 =
𝑓𝑎,𝑝

𝑚tot + [𝑇]
𝐵𝐿[𝑔]𝐿 

 شود.( بیان می8شده معادله با رابطه )( شکل خلاصه7با بسط رابطه )

(8) 
[
𝑢̇
𝑣̇
𝑤̇
] = [

𝑟𝑣 − 𝑞𝑤 − 𝑔 sin 𝜃 + (𝑋 𝑚tot⁄ )

𝑝𝑤 − 𝑟𝑢 + 𝑔 cos 𝜃 sin𝜙 + (𝑌 𝑚tot⁄ )

𝑞𝑢 − 𝑝𝑣 + 𝑔 cos 𝜃 cos𝜙 + (𝑍 𝑚tot⁄ )

]
 

 دینامیک وضعی -2-4

 شود. اندازه حرکتویلر نامیده میدینامیک وضعی قانون اقانون حاکم بر 
 

𝑙𝐶ای پرنده زاویه
∑𝐵𝑘𝐸  شود.( بیان می9صورت رابطه )به 

(9) 

𝑙𝐶
∑𝐵𝑘𝐸 = (𝐼𝑃1

𝑃1𝜔𝑃1𝐸 + 𝐼𝑃2
𝑃2𝜔𝑃2𝐸 + 𝐼𝑃3

𝑃3𝜔𝑃3𝐸 + 𝐼𝐵
𝐵𝜔𝐵𝐸

+ (𝑚𝑃1𝑆𝑃̅1𝐶𝑆𝑃1𝐶 +𝑚
𝑃2𝑆𝑃̅2𝐶𝑆𝑃2𝐶

+𝑚𝑃3𝑆𝑃̅3𝐶𝑆𝑃3𝐶
+𝑚𝐵𝑆𝐵̅𝐶𝑆𝐵𝐶)𝜔

𝐵𝐸)
شود ( مشاهده می9طور که در رابطه )سازی چندجسمی همانبا مدل 

اثرات سرعت زاویه موتورها و نیز تغییرات آن در دینامیک پهپاد در نظر گرفته 

𝐼𝑖شود. در این رابطهمی
𝑗  جسم  اینرسیممان𝑗-ام حول𝑖  و𝜔𝑖𝑗  سرعت زاویه

بردار موقعیت هر موتور نسبت به مرکز  𝑆𝑃𝑖𝐶 است. 𝑗سبت به قاب ن 𝑖قاب 

ای نسبت است. از قانون اویلر مشتق زمانی دورانی اندازه حرکت زاویه 𝐶جرم 

 ( برابر با گشتاور خارجی وارد بر پرنده است.10به قاب اینرسی طبق رابطه )

(10) 

𝐷𝐸(𝐼𝑃1
𝑃1𝜔𝑃1𝐸 + 𝐼𝑃2

𝑃2𝜔𝑃2𝐸 + 𝐼𝑃3
𝑃3𝜔𝑃3𝐸 + 𝐼𝐵

𝐵𝜔𝐵𝐸

+ (𝑚𝑃1𝑆𝑃̅1𝐶𝑆𝑃1𝐶 +𝑚
𝑃2𝑆𝑃̅2𝐶𝑆𝑃2𝐶

+𝑚𝑃3𝑆𝑃̅3𝐶𝑆𝑃3𝐶
+𝑚𝐵𝑆𝐵̅𝐶𝑆𝐵𝐶)𝜔

𝐵𝐸) = 𝑚𝐶
 𝑚𝐶 های خارجی وارد بر پرنده است. با انتقال اویلر مشتق تنسور گشتاور

( قانون 11شود. رابطه )زمانی دورانی از قاب اینرسی به قاب بدنی برده می

 کند.اویلر را در قاب بدنی بیان می

 𝐷𝐵(𝐼𝑃1
𝑃1𝜔𝑃1𝐸 + 𝐼𝑃2

𝑃2𝜔𝑃2𝐸 + 𝐼𝑃3
𝑃3𝜔𝑃3𝐸 + 𝐼𝐵

𝐵𝜔𝐵𝐸) 
      +𝐷𝐵 ((𝑚𝑃1𝑆𝑃̅1𝐶𝑆𝑃1𝐶 +𝑚

𝑃2𝑆𝑃̅2𝐶𝑆𝑃2𝐶)𝜔
𝐵𝐸) 

      +𝐷𝐵 ((𝑚𝑃3𝑆𝑃̅3𝐶𝑆𝑃3𝐶 +𝑚
𝐵𝑆𝐵̅𝐶𝑆𝐵𝐶)𝜔

𝐵𝐸) 

      +𝛺𝐵𝐸(𝐼𝑃1
𝑃1𝜔𝑃1𝐸 + 𝐼𝑃2

𝑃2𝜔𝑃2𝐸 + 𝐼𝑃3
𝑃3𝜔𝑃3𝐸 + 𝐼𝐵

𝐵𝜔𝐵𝐸) 
      +𝛺𝐵𝐸(𝑚𝑃1𝑆𝑃̅1𝐶𝑆𝑃1𝐶 +𝑚

𝑃2𝑆𝑃̅2𝐶𝑆𝑃2𝐶)𝜔
𝐵𝐸 

(11)      +𝛺𝐵𝐸(𝑚𝑃3𝑆𝑃̅3𝐶𝑆𝑃3𝐶 +𝑚
𝐵𝑆𝐵̅𝐶𝑆𝐵𝐶)𝜔

𝐵𝐸 = 𝑚𝐶 

( فرم تنسوری است و برای رسیدن به متغیرهای حرکت باید 11رابطه )

شود گذاری می( مختصات12در دستگاه بدنی بیان شود. این معادله با رابطه )

 تا تمام متغیرهای حرکت در دستگاه بدنی پرنده توصیف شوند.

 [𝐼𝑃1
𝑃1]

𝐵
[𝐷𝐵𝜔𝑃1𝐸]𝐵 + [𝐼𝑃2

𝑃2]
𝐵
[𝐷𝐵𝜔𝑃2𝐸]𝐵 

      +[𝐼𝑃3
𝑃3]

𝐵
[𝐷𝐵𝜔𝑃3𝐸]𝐵 + [𝐼𝐵

𝐵]𝐵[𝐷𝐵𝜔𝐵𝐸]𝐵 

     +(𝑚𝑃1[𝑆𝑃̅1𝐶]
𝐵
[𝑆𝑃1𝐶]

𝐵
+𝑚𝑃2[𝑆𝑃̅2𝐶]

𝐵
[𝑆𝑃2𝐶]

𝐵
) [𝐷𝐵𝜔𝐵𝐸]𝐵 

     +(𝑚𝑃3[𝑆𝑃̅3𝐶]
𝐵
[𝑆𝑃3𝐶]

𝐵
+𝑚𝐵[𝑆𝐵̅𝐶]

𝐵[𝑆𝐵𝐶]
𝐵) [𝐷𝐵𝜔𝐵𝐸]𝐵 

     [𝛺𝐵𝐸]𝐵[𝐼𝑃1
𝑃1]

𝐵
[𝜔𝑃1𝐸]𝐵 + [𝛺𝐵𝐸]𝐵[𝐼𝑃2

𝑃2]
𝐵
[𝜔𝑃2𝐸]𝐵 

     +[𝛺𝐵𝐸]𝐵[𝐼𝑃3
𝑃3]

𝐵
[𝜔𝑃3𝐸]𝐵 + [𝛺𝐵𝐸]𝐵[𝐼𝐵

𝐵]𝐵[𝜔𝐵𝐸]𝐵 
      +𝑚𝑃1[𝛺𝐵𝐸]𝐵[𝑆𝑃̅1𝐶]

𝐵
[𝑆𝑃1𝐶]

𝐵
[𝜔𝐵𝐸]𝐵 

      +𝑚𝑃2[𝛺𝐵𝐸]𝐵[𝑆𝑃̅2𝐶]
𝐵
[𝑆𝑃2𝐶]

𝐵
[𝜔𝐵𝐸]𝐵 

      +𝑚𝑃3[𝛺𝐵𝐸]𝐵[𝑆𝑃̅3𝐶]
𝐵
[𝑆𝑃3𝐶]

𝐵
[𝜔𝐵𝐸]𝐵 

(12)      +𝑚𝐵[𝛺𝐵𝐸]𝐵[𝑆𝐵̅𝐶]
𝐵[𝑆𝐵𝐶]

𝐵[𝜔𝐵𝐸]𝐵 = [𝑚𝐶]
𝐵 

 سازی نیروها و گشتاورهای آئرودینامیکی و رانشیمدل -3

(( نیاز است نیروها 12,8برای حل معادلات دینامیک انتقالی و وضعی )روابط )

( ماتریس نیروها 13رانشی به دست آید. رابطه )و گشتاورهای آئرودینامیکی و 

 دهد.را در دستگاه موتور به دست می

(13) 
[

𝑋𝑝
𝑌𝑝
𝑍𝑝

]

𝑃

= [−∫ 𝑑𝐹𝑥

1

0

−∫ 𝑑𝐹𝑦

1

0

−∫ 𝑑𝐹𝑧

1

0

]

T

 
𝑑𝐹𝑥 ،𝑑𝐹𝑦  و𝑑𝐹𝑧 های نیروهای وارد بر هر المان از پره هر موتور و مؤلفه

𝑋𝑝 ،𝑌𝑝  و𝑍𝑝 های نیروی هر موتور است که این نیروها با استفاده از مؤلفه
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[𝐹𝑝𝑖]ماتریس تبدیل بین دستگاه موتور و بدنی پرنده در دستگاه بدنی 
𝐵

به  

 شود.( تعیین می14صورت رابطه )

(14) 
 [𝐹𝑝𝑖]

𝐵
= [
1 0 0
0 −1 0
0 0 −1

] [

𝑋𝑝
𝑌𝑝
𝑍𝑝

]

𝑃

 
( تعیین 15-17( نیروهای وارد بر هر المان از پره با روابط )13در رابطه )

 [.13شود ]می

(15) 𝑑𝐹𝑥 = 𝑑𝐿 sin 𝜙𝑖 + 𝑑𝐷 cos𝜙𝑖
 (16) 𝑑𝐹𝑦 = 0 

(17) 𝑑𝐹𝑦 = 𝑑𝐿 cos𝜙𝑖 − 𝑑𝐷 sin𝜙𝑖 

𝑑𝐿 ،𝑑𝐷 و𝜙𝑖   به ترتیب نیروی برآ و پسا وارد بر هر المان و زاویه جریان

 شود.می( بیان 18-20ها با روابط )القایی عبوری از پره است که مقدار آن

(18) 𝑑𝐿 = 0.5𝜌𝑈𝑇
2𝑐𝐶𝑙𝑑𝑦

 (19) 𝑑𝐷 = 0.5𝜌𝑈𝑇
2𝑐𝐶𝑑𝑑𝑦 

(20) 𝜙𝑖 = tan
−1(𝑈𝑃 𝑈𝑇⁄ ) 

طول وتر   𝑐 به ترتیب ضریب برآ و پساست. 𝐶𝑑و  𝐶𝑙در این روابط 

به ترتیب  𝑈𝑃و  𝑈𝑇طول هر المان از پره است.  𝑑𝑦چگالی هوا و  𝜌 موضعی،

( 21-23سرعت مماسی و عمودی عبوری از پره موتور و به صورت روابط )

 است.

(21) 𝐶𝑙 = 𝐶𝑙𝛼(𝜃 − 𝜙𝑖 − 𝛼0)
 (22) 𝑈𝑇 = 𝜔𝑃𝑖𝑑𝑦 

(23) 𝑈𝑃 = 𝑤 + 𝑣𝑖 
𝜃 ،زاویه پیچش هر المان از پره𝛼0  ،زاویه حمله در برآ صفر ایرفویل المان

𝜔𝑃𝑖 ای هر موتور،سرعت زاویه𝑣𝑖   سرعت القایی عبوری از پره و𝑤  سرعت

)نسبت جریان ورودی به پره( برای  𝜆𝑖برخاست پرنده است. با داشتن مقدار 

 مربوطه دست یافت. 𝑣𝑖توان به مقدار ( می24هر فاز، با رابطه )

(24) 𝑣𝑖𝑐 = 𝜆𝑖𝑐(𝜔𝑃𝑅), 𝑣𝑖ℎ = 𝜆𝑖ℎ(𝜔𝑃𝑅), 𝑣𝑖𝑑 = 𝜆𝑖𝑑(𝜔𝑃𝑅)
 شود.( بیان می25برای فاز برخاست با رابطه ) 𝜆𝑖𝑐مقدار  

(25) 

𝜆𝑖𝑐(𝜉, 𝜆𝑐)

= −(
𝜎𝐶𝐿𝛼
16

−
𝜆𝑐
2
)

± √(
𝜎𝐶𝐿𝛼
16

−
𝜆𝑐
2
)

2

+
𝜎𝐶𝐿𝛼
8
(𝜃𝜉 − 𝛼0𝜉 − 𝜆𝑐)

 
𝜉 بعد شده پره برابر طول بی𝜉 = 𝑦 𝑅⁄  𝜆𝑖ℎاست. برای فاز ایستا مقدار   

 شود.( بیان می26با رابطه )

(26) 𝜆𝑖ℎ(𝜉) = −
𝜎𝐶𝐿𝛼
16

± √(
𝜎𝐶𝐿𝛼
16

)

2

+
𝜎𝐶𝐿𝛼
8
(𝜃𝜉 − 𝛼0𝜉)

 
ها، دارای مقادیر )با توجه به محدودیت 𝜆𝑖𝑑برای فاز نشست مقدار 

 شود:( بیان می27متفاوتی است( با رابطه )

 𝜆𝑖𝑑(1) = (𝑘 − (
3

4
)
𝑤

𝑣ℎ
) 𝑣ℎ 𝜔𝑃𝑅⁄  

 𝜆𝑖𝑑(2) = (𝑘 (7 + 3
𝑤

𝑣ℎ
)) 𝑣ℎ 𝜔𝑃𝑅⁄  

 

𝜆𝑖𝑑(3)

= −(
𝜎𝐶𝐿𝛼
16

−
𝜆𝑐
2
)

± √(
𝜎𝐶𝐿𝛼
16

−
𝜆𝑐
2
)

2

+
𝜎𝐶𝐿𝛼
8
(𝜃𝜉 − 𝛼0𝜉 − 𝜆𝑐) 

(27) {
 
 

 
 (1)        𝑣ℎ (

−8𝑘

4𝑘 + 1
) ≤ 𝑤 ≤ 0

(2)       − 2𝑣ℎ ≤ 𝑤 < 𝑣ℎ (
−8𝑘

4𝑘 + 1
)

(3)                              𝑤 ≤ −2𝑣ℎ

 

𝑅 شعاع پره و 𝑘  ( ماتریس 28فاکتور جریان القایی است. رابطه )

 کند.گشتاورهای هر موتور را دستگاه مختصات موتور بیان می

(28) 
[

𝐿𝑝𝑖𝑐
𝑀𝑝𝑖𝑐
𝑁𝑝𝑖𝑐

]

𝐵

= [𝑆𝑝𝑖𝑐]
𝐵
× [𝐹𝑝𝑖]

𝐵
+ [𝑄𝑝𝑖]

𝐵

 
𝐿𝑝𝑖𝑐 ،𝑀𝑝𝑖𝑐  و𝑁𝑝𝑖𝑐 های گشتاور تولیدی موتورها در دستگاه مؤلفه

𝑄𝑝𝑖بردار موقعیت هر موتور نسبت به مرکز جرم و 𝑆𝑝𝑖𝑐،بدنی بردار گشتاور   

 شود.( بیان می29ناشی از درگ هر موتور است که در دستگاه موتور با رابطه )

(29) [𝑄𝑝𝑖]
𝑃
= ∫ −sign

1

0

(𝜔𝑝)𝑑𝐹𝑥𝑅𝜉
 

سازی پرواز آزاد پرنده برای اعتباربخشی به معادلات با استخراج شبیه

 شود.معادلات حرکت و تعیین نیروها و گشتاورهای وارد بر پرنده انجام می

 TTR VTOL UASسازی پروازآزاد شبیه -4

افزار متلب استفاده شده است. سازی از محیط سیمولینک نرمبرای شبیه

برای پهپاد استفاده  1سازی از مشخصات ارائه شده در جدول جهت شبیه

شود. موتور اول در انتهای بدنه و نزدیک دم، موتور دوم و سوم نیز به می

ترتیب در بال راست و چپ پرنده نصب شده و جرم همه موتورها یکسان 

افزار سازی پرواز آزاد )بدون کنترل( پهپاد برای فاز برخاست در نرماست. شبیه

سازی نشان دادن رفتارهای سازی شد. هدف از ارائه این شبیهساز پیادهشبیه

دهد. مسیر حرکت پهپاد را نشان می 2طبیعی و ذاتی پرنده است. شکل 

ه است. در این نشان داده شد 3سرعت خطی پهپاد در فاز برخاست در شکل 

و دور  5050-، 5050فاز پرنده بازای دور موتور اول و دوم به ترتیب برابر با 

)دور بر دقیقه( توانست نرخ صعود حدود یک متر  1565-موتور سوم برابر با 

شدن گشتاور گردشی موتور سوم باید بر ثانیه را به دست آورد. برای خنثی

ستای عمودی نصب کرد. مقدار این زاویه ای نسبت به رااین موتور را با زاویه

های انجام شده سازیدرجه به دست آمد. در تمامی شبیه 4-برای تریم پرنده 

 ( در نظر گرفته شده است.30در این مقاله اشباع عملگرها به صورت رابطه )

(30) 

𝜔1 max = 𝜔2 max = 𝜔3 max = 5666 Rev min⁄

𝛾1max = 𝛾2max = 4 deg                                        
𝜔1 min = 𝜔2 min = 𝜔3 min = 0 Rev min⁄

𝛾1 min = 𝛾2 min = −4 𝑑𝑒𝑔                            
صورت نوسانی است، که نیروی موتورها در فاز برخاست به با توجه به این

رت صو ازای این سه دور موتور ثابت، دچار نرخ در زاویه پیچ بهپرنده به

 های تصویری(. این نوسانات زاویه پیچ در تست4شود )شکل نوسانی می
 

 TTR VTOL UASمشخصات پهپاد  1جدول 
Table 1 TTR VTOL UAS specifications 

 مشخصه مقدار

65 kg جرم کل پرنده 

7 m دهانه بال 

4 m طول پرنده 

2 kg جرم هر یک از موتورها 

[1        0         0] m موقعیت موتور اول از دماغه بردار 

[0.97   -0.68   0] m بردار موقعیت موتور دوم از دماغه 

[0.97   +0.68   0] m بردار موقعیت موتور سوم از دماغه 
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Fig. 2 Free flight trajectory in free flight 

 مسیر حرکت فاز برخاست در پرواز آزاد )بدون کنترل( 2شكل 

 
Fig. 3 Free flight linear velocities variation in climb phase 

 تغییرات سرعت خطی پرنده در فاز برخاست در حالت پرواز آزاد 3شكل 

رؤیت است. در صورت تمایل وضوح قابلموجود از پرواز پرنده مورد بررسی به

به حذف این نوسانات باید از کنترل دور موتور در این فاز استفاده کرد. 

 ارائه شده است. 5زوایای اویلر پرنده در شکل تغییرات 

 سازی معادلات غیرخطیخطی -5

سازی است. برای خطی [𝑢  𝑣  𝑤  𝑝  𝑞  𝑟  𝜙  𝜃]از متغیرهای حالت عبارت

شود رفتار [ یعنی فرض می14شود ]از تئوری اغتشاشات کوچک استفاده می

صورت اغتشاش حول نقطه  تواند بهوسیله پرنده در طول حرکت اغتشاشی می

 تریم )تعادل( تعریف شود.

(31) 𝑥̇ = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢
 

(32) 

𝐴 = 𝐴1 + 𝐴2 =
𝑑𝐹1(𝑥, 𝑢)

𝑑𝑥
|
𝑥𝑒,𝑢𝑒

+
𝑑𝐹2(𝑥, 𝑢)

𝑑𝑥
|
𝑥𝑒,𝑢𝑒

𝐵 = 𝐵1 + 𝐵2 =
𝑑𝐹1(𝑥, 𝑢)

𝑑𝑢
|
𝑥𝑒,𝑢𝑒

+
𝑑𝐹2(𝑥, 𝑢)

𝑑𝑢
|
𝑥𝑒,𝑢𝑒

 

صورت صریح پذیر تحلیلی است، چون به مشتق  𝐹1 (،32در روابط )

پذیر مشتق 𝐹2شده است، ولی  برحسب متغیرهای آئرودینامیکی تعریف

تحلیلی نیست چون شامل نیروها و گشتاورهای وارد بر وسیله پرنده است که 

گیری آید و به روش عددی مشتقبه دست می BEMTصورت عددی از به 

شود و درنهایت استخراج می 𝐵و  𝐴های سازی ماتریسشود. پس از خطیمی

آید. مشاهده دست می( به33صورت رابطه )مقادیر ویژه برای فاز برخاست به 

 کنندهجفت قطب ناپایدار مختلط که در واقع بیان 4شود که پرنده داری می
 

 
Fig. 4 Free flight angular velocities variation in climb phase 

 ای پرنده در فاز برخاست در حالت پروازآزادتغییرات سرعت زاویه 4شكل 

 
Fig. 5 Free flight Euler angles variation in climb phase 

 تغییرات زوایای اویلر پرنده در فاز برخاست در حالت پرواز آزاد 5شكل 

دینامیک زوایای رول و پیچ و نرخ پیچ و رول است. این ناپایداری در فاز 

بینی بود. در واقع پرنده در فاز عمودی رفتاری مشابه عمودی قابل پیش

. به دلیل [15]های ناپایدار است پاندول معکوس دارد که بیان فیزیکی قطب

برخاست، دو رفتار دینامیکی مشابه حول دو محور طولی و عرضی در فاز 

قطب ناپایدار از لحاظ اندازه مقدار حقیقی و موهومی مقداری نزدیک به هم 

 دارند.

(33) 𝜆 = [
−1.5  − 0.93   0.18 ± 0.5𝑖
−0.4   0.17 ± 0.3𝑖  − 0.003

]
 

 

 سازی غیرخطیاعتبارسنجی مدل خطی با شبیه -5-1

سازی در فاز پرواز عمودی از شده از خطیبرای اعتبارسنجی مدل استخراج

[. برای 15شده است ]ورودی استاندارد دابلت )بر دور موتور سوم( استفاده 

ها طوری انتخاب شود که ترین مدل به دابلت سعی شد دامنهایجاد نزدیک

است.  6صورت شکل پرنده به حالت تریم برگردد. بدین منظور ورودی به 

ی تطابق های در راستای محور اول و دوم بدندهد که سرعتنشان می 7شکل 

سازی خطی و غیر خوبی دارند، اما سرعت در راستای محور سوم در آخر شبیه

ای بدنی های زاویهشود که سرعتمشاهده می 8گیرند. در شکل فاصله می

های بدنی در مدل خطی مقداری کمتر حال نرخ تطابق خوبی دارند. با این

گیرد. این اصله میها با گذشت زمان از مدل غیرخطی فدارند. مدل خطی نرخ

هاست از شود زوایای اویلر که در مقادیر کوچک برابر انتگرال نرخامر سبب می
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اند. اما با توجه به تطابق کافی برخوردار نباشند که در این قسمت آورده نشده

که مدل استخراج شده قرار است تنها به عنوان مدل مرجع خطی استفاده این

ای مدل خطی و غیرخطی در سیستم حلقه یهثان 1.5شود و همچنین تطابق 

 دهد دقت مناسبی محسوبا انجام میبسته که با فرکانس بالا فرایند کنترل ر
 

 
Fig. 6 Doublet input on third motor angular velocity 

 ای موتور سومورودی دابلت روی سرعت زاویه 6شكل 

 
Fig. 7 Linear velocities of UAV in linear and nonlinear simulation 

 سازی خطی و غیرخطیهای خطی پهپاد در شبیهسرعت 7شكل 

 
Fig. 8 Angular velocities of UAV in linear and nonlinear simulation 

 سازی خطی و غیرخطیای پهپاد در شبیههای زاویهسرعت 8شكل 

عنوان مدل خطی در تواند به این مدل استخراج شده میشود؛ بنابراین می

 طراحی کنترلر استفاده شود.

 کنترل تطبیقی فضای حالت -6

آورده شده  9مدل مرجع در شکل  کنندهساختار یک سیستم مبتنی بر کنترل

است. این ساختار از یک مدل مرجع در کنار مدل واقعی سیستم استفاده 

نبال کردن پاسخ مدل مرجع توسط سیستم [. هدف کنترلر د16کند ]می

، ترکیب فیدبک خروجی و فیدفوروارد حلقه بسته است. خروجی کنترلر

صورت رابطه ورودی مرجع سیستم است. معادله دینامیکی سیستم خطی به 

 ( است.35صورت رابطه )( و همچنین مدل مرجع به 34)

(34) 𝑑𝑥

𝑑𝑡
= 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢

 
(35) 𝑑𝑥𝑚

𝑑𝑡
= 𝐴𝑚𝑥𝑚 + 𝐵𝑚𝑢𝑐  

( 𝑢𝑐هدف یافتن قانون کنترلی است که پاسخ سیستم به ورودی مرجع )

صورت ترکیب مانند پاسخ مدل مرجع شود. بدین منظور قانون کنترلی به 

فیدبک خروجی سیستم و فیدفوروارد ورودی مرجع سیستم به صورت رابطه 

 شود.( در نظر گرفته می36)

(36) 𝑢 = 𝑀𝑢𝑐 − 𝐿𝑥
 آید.( به دست می37(، رابطه )34( در رابطه )36گذاری رابطه )جایبا  

(37) 𝑑𝑥

𝑑𝑡
= (𝐴 − 𝐵𝐿)𝑥 + 𝐵𝑀𝑢𝑐 = 𝐴𝐶𝑥 + 𝐵𝐶𝑢𝑐

 
𝐴𝐶  و𝐵𝐶  ماتریس دینامیک و کنترل سیستم حلقه بسته است. مقادیر

 آید.دست می( به38از رابطه ) 𝑀و 𝐿های کنترل آل ماتریسایده

(38) 
𝐴 − 𝐴𝑚 = 𝐵𝐿

∗

𝐵𝑚 = 𝐵𝑀
∗       

𝑒صورت اگر تابع خطا بین خروجی سیستم و مدل مرجع به  = 𝑥 −

𝑥𝑚 ( 39گیری از تابع خطا به صورت رابطه )در نظر گرفته شود، با مشتق

 است.

(39) 𝑑𝑒

𝑑𝑡
=
𝑑𝑥

𝑑𝑡
−
𝑑𝑥𝑚
𝑑𝑡

= 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢 − 𝐴𝑚𝑥𝑚 − 𝐵𝑚𝑢𝐶
 

( 40رابطه )با انجام عملیات ریاضی درنهایت تابع خطا به صورت 

 است. 𝑀و  𝐿ماتریس شامل پارامترهای کنترلی 𝜃آید که درمی

(40) 
𝑑𝑒

𝑑𝑡
= 𝐴𝑚𝑒 + 𝐵 (−𝑥

T(𝐿 − 𝐿∗)T + 𝑢𝐶
T(𝑀 −𝑀∗)T⏟                    

Ψ(𝜃−𝜃∗)

)
 

 ( به شرح زیر داریم.41صورت رابطه )با در نظر گرفتن تابع لیاپانوف به 

(41) 𝑉(𝑒, 𝜃) =
1

2
(𝛾𝑒T𝑃𝑒 + (𝜃 − 𝜃0)T(𝜃 − 𝜃0))

 
شود به صورت رابطه باید از رابطه لیاپانوف گفته می 𝑃برای یافتن پارامتر 

 ( استفاده کرد.42)

(42) 𝐴𝑚
T 𝑃 + 𝑃𝐴𝑚 = −𝑄

جا یک ماتریس همانی مثبت معین است )در این 𝑄در آن یک ماتریس  

8 ∙  صورت رابطهشود که اگر قانون تنظیم پارامترها به است(. ثابت می 8
 

 
Fig. 9 Model reference adaptive control block diagram 

 بلوک دیاگرام کنترل تطبیقی مدل مرجع 9شكل 
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 رود.شده به سمت صفر می( انتخاب شود پارامتر خطای تعریف 43)

(43) 
𝑑𝜃

𝑑𝑡
= −𝛾𝜓T𝑃𝑒

 
تناسب دارد و با کمک  با سرعت همگرایی پروسه به مدل مرجع 𝛾 پارامتر

آید. درنهایت پارامترهای کنترلر در هرلحظه طوری دست میسازی بهشبیه

 کند که پارامترهای سیستم پارامترهای مدل مرجع را دنبال کند.تغییر می

 سازی غیرخطیسازی کنترل تطبیقی فضای حالت در شبیهپیاده-6-1

درجه مقدار اولیه در زاویه پیچ و همچنین با  60سازی به ازای برای پیاده

های قطری ممان ها )دو برابر کردن درایهایجاد نامعینی در ممان اینرسی

𝛾 ازای مقداراینرسی( به = )سرعت همگرایی پروسه به مدل مرجع(  0.1

طوری  𝐴𝑚شده است. ماتریس دینامیک مدل مرجع  عملکرد کنترلر بررسی

0.8−ی آن هاانتخاب شده که قطب < 𝑠1−8 < 𝐵𝑚و  1.5− = 𝐵  .است

در ابتدا ورودی کنترلی زاویه تیلت دو موتور جهت خنثی  10براساس شکل 

کردن گشتاور یاو، در ابتدا در حالت اشباع قرار دارد و سپس با کم شدن دور 

موتور سوم و همچنین ممان ژیروسکپی موتورها از حالت اشباع به سمت 

درجه زاویه نصب به منظور  4)در این فاز حداکثر رود مقدار حالت تریم می

 11طورکه در شکل خنثی کردن نرخ یاو در نظر گرفته شده است(. همان

شود برای رسیدن به مدل مرجع ورودی کنترلی دور موتورها مشاهده می

دارای نوسانات است و با توجه به قابلیت تطبیق خود توانایی بیشتری در 

درجه زاویه  4ها دارد. پرنده در ابتدا با کنترل پرنده حتی با وجود نامعینی

دور موتور تیلت قادر به کنترل یاو نیست و پس از گذشت زمان و کم شدن 

تواند کنترل را برعهده گیرد و درنتیجه پرنده یک دور حول مرکز سوم می

(. بیشترین دامنه تغییرات سرعت 13و  12های چرخد )شکلجرم خود می

 (.14است )شکل  1𝐵حول محور 

 بینکنترل پیش -7

راحتی  شود که قیود موجود ورودی را بهبین سبب میاستفاده از کنترل پیش

های آینده در تولید فرمان کنترلی دخیل کرد. در این روش خروجی بتوان

های سیستم با توجه به مدل دینامیکی موجود از سیستم برحسب ورودی

[. در این 17شود ]بینی میهای گذشته مدل و پروسه پیشگذشته، خروجی

( و یک افق 𝑝بین ها )افق پیشبینی برای خروجیبینی یک افق پیشپیش

 ( در نظر گرفته𝑚های سیستم حلقه باز )افق کنترل بینی برای ورودیپیش

 

 
Fig. 10 Tilt angle of two front motors in presence of adaptive control 

 زاویه تیلت دو موتور جلویی در حضور کنترل تطبیقی 10شكل 

 
Fig. 11 Motors angular velocities in presence of adaptive control 

 ای موتورها در حضور کنترل تطبیقیسرعت زاویه 11شكل 

 
Fig. 12 Euler angles of UAV in presence of adaptive control 

 زوایای اویلر پهپاد در حضور کنترل تطبیقی 12شكل 

 
Fig. 13 Angular velocities of UAV in presence of adaptive control 

 ای پهپاد در حضور کنترل تطبیقیهای زاویهسرعت 13شكل 

ترتیدب از ایدن تر از افق کنترل باشدد. بده بین باید بزرگشود که افق پیشمی

𝑚روی مدل دینامیکی سیستم یک مدل با  + دست خروجی به 𝑝ورودی و  1

 هدای آنهای حدال و آیندده مددل و خروجیهای آن ورودیآید که ورودیمی
 



  

 و همکاران زادهمسعود علی سازی چندجسمیکارگیری مدلبین برای پهپاد عمودپرواز با سه موتور چرخان با بهطراحی کنترل تطبیقی و پیش

 

 6شماره  07، دوره 0396 رویرهشمهندسی مکانیک مدرس،  086
 

 
Fig. 14 Linear velocities of UAV in presence of adaptive control 

 های خطی پهپاد در حضور کنترل تطبیقیسرعت 14شكل 

تدابع های آینده سیستم است. پس از محاسبات مربوطه )با توجده بده خروجی

آید کده دست میشده( ورودی سیستم برای زمان حال و آینده بههزینه تعریف

گیرد و آمده برای لحظه حال مورد استفاده قرار میدستمعمولاً تنها ورودی به

شددود. در طراحددی هددای بعدددی محاسددبات مربوطدده دوبدداره انجددام میدر زمان

بدین و افدق ، افق پیشبین پارامترهای فرکانس پردازش، قیودکنترلرهای پیش

 کنترل و تابع هزینه اثرگذار است.

 برداری(فرکانس پردازش )زمان نمونه -7-1

دسترسی است. در صورت  سازی قابلهرتز در شبیه 100فرکانس پردازش 

توان پارامترها را متناسب کمتر بودن فرکانس پردازشی سیستم رایانه پرواز می

 با فرکانس پردازشی آن استخراج کرد.

 قیود موجود -7-2

 ( آورده شده است:44ها در رابطه )قیود ورودی

(44) 

−𝜔max < 𝜔1 < (𝜔1max − 𝜔1 𝑡𝑟𝑖𝑚)                 

−(𝜔2max + 𝜔2 𝑡𝑟𝑖𝑚) < 𝜔2 < 𝜔2max               

−(𝜔3max +𝜔3 trim) < 𝜔3 < 𝜔3max               

−(𝛾1max + 𝛾1trim) < 𝛾1 < (𝛾1max − 𝛾1trim)

−(𝛾2max + 𝛾2trim) < 𝛾2 < (𝛾2max − 𝛾2trim)

 

 ( است.45صورت رابطه )ها به ورودی که مقدار بیشینه

(45) 
𝜔1 max = 𝜔2 max = 𝜔3 max = 5666 Rev min⁄

𝛾1max = 𝛾2max = 4 deg                                        

 بین و افق کنترلافق پیش -7-3

بین حداقل برابر با تعداد قیود در نظر افق کنترل از روی تئوری کنترل پیش

افق  TTR VTOL UASشود؛ بنابراین برای پرنده عمود پرواز گرفته می

تر [. اگر این مقدار بزرگ17در نظر گرفته شود ] 10کنترل حداقل برابر با 

رود و ممکن است زمان محاسبات رایانه پرواز شود حجم محاسبات بالا می

شود کنترلر کاربرد تر از حالت زمان حقیقی شود. این موضوع سبب میبزرگ

با توجه به حجم  12بینی خود را از دست دهد؛ بنابراین مقدار افق پیش

شود. افق لیت رایانه پروازهای موجود در نظر گرفته میمحاسباتی و قاب

( را به صورت زیر 46تر از افق کنترل باشد، پس رابطه )بین باید بزرگپیش

 داریم.

(46) 
𝑚mpc = 12

𝑃mpc = 13   

 تابع هزینه -7-4

سازی برای بین نیز مانند کنترل بهینه از یک بهینهدر کنترل پیش

شود. این تابع هزینه برای یک نظر استفاده میکردن تابع هزینه مورد کمینه

 شود:( تعریف می47صورت رابطه )مدل چند ورودی، چند خروجی به 

(47) 

𝐽 =∑∑𝑞𝑖 (𝑦𝑖,𝑝(𝑘 + 𝑗) − 𝑦𝑖,𝑑(𝑘 + 𝑗))
2

𝑛𝑦

𝑖=1

𝑝

𝑗=1

+ ∑ (∑𝑟𝑖 (𝑢𝑖,𝑝(𝑘 + 𝑗))
2

𝑛𝑢

𝑖=1

)

𝑚−1

𝑗=0  
𝑦𝑖,𝑝(𝑘در این رابطه  + 𝑗)بینی خروجی ، پیش𝑖- ام در زمان𝑘 + 𝑗  و

𝑦𝑖,𝑑(𝑘 + 𝑗)  خروجی مطلوب𝑖-ام در زمان 𝑘 + 𝑗  که برای مسئله رگلاتور(

𝑢𝑖,𝑝(𝑘مقدار خروجی مطلوب برابر صفر است( و  + 𝑗) و همچنین ، 𝑞𝑖 و𝑟𝑖 

بین در طول افق ضرایب وزنی تابع هزینه است. درنهایت مدل خروجی پیش

 شود.( می48صورت رابطه )بینی به پیش

(48) 

(
𝑦(𝑘 + 1)

⋮
𝑦(𝑘 + 𝑝)

)

⏞        
𝑌(𝑘𝑝)

= (
𝐶𝐴
⋮

𝐶𝐴𝑝
)

⏞    
𝐾𝐶𝐴

𝑥(𝑘)

+ (

𝐶𝐵     0 ⋯ 0
𝐶𝐴𝐵    
⋮

𝐶𝐵
⋮

⋯
⋱

0
⋮

𝐶𝐴𝑝−1𝐵 𝐶𝐴𝑝−2𝐵 ⋯ 𝐶𝐸

)

⏞                    
𝐾𝐴𝐶𝐵

(
𝑢(𝑘)
⋮

𝑢(𝑘 + 𝑚)
)

⏞        
𝑈(𝑘𝑝)

 

( باید از آن نسبت به 48شده در رابطه )برای کمینه تابع هزینه معرفی

ورودی سیستم مشتق گرفته و آن را برابر با صفر قرار داد. درنتیجه بردار 

 آید.( درمی49صورت رابطه )مطلوب به ورودی 

(49) 𝑈(𝑘𝑝) = (𝐾𝐶𝐴𝐵
T 𝑄𝐾𝐶𝐴𝐵 + 𝑅)

−1
𝐾𝐶𝐴𝐵
T 𝑄(𝑦𝑑 − 𝐾𝐶𝐴𝑥(𝑘))

 𝑦𝑑 = (𝑦𝑑(𝑘 + 1) ⋯ 𝑦𝑑(𝑘 + 𝑝))
T  بردار خروجی مطلوب

دارای  TTR VTOL UASهای کنترلی پرده عمودپرواز است. چون ورودی

ها قید است، تعدادی که از مقدار قید بیشتر باشند پس از محاسبه ورودی

سازی برای شوند و دوباره مسئله بهینهبرابر با مقدار بیشینه مجاز قرار داده می

 شود.ها حل میسایر ورودی

 سازی غیرخطیبین خطی در شبیهسازی کنترل پیشپیاده -7-5

های پیچ و رول از حالت خطی دور و همین دینامیک پرنده با زیادشدن زاویه

بین خطی در زوایای بالای پیچ و رول شود تا پاسخ کنترل پیشسبب می

شده در این گام به انتظار را نداشته باشد؛ بنابراین کنترل طراحیپاسخ قابل

سازی رخطی پیادهسازی غیدرجه مقدار اولیه در زاویه پیچ بر شبیه 20ازای 

که در واقع اهمیت هر کدام از متغیرهای  𝑟و  𝑞های وزنی شده است. ماتریس

شده  ( در نظر گرفته50صورت رابطه )دهد به ها را نشان میحالت و ورودی

 است.

(50) 
𝑞 = [

𝑢      𝑣      𝑤      𝑝      𝑞      𝑟      𝜙      𝜃
0.1   0.1   0.1   0.1   0.1   15    30   30

] 

𝑟 = [0  0  0  0  0]
برخلاف روش کنترلی پیشین ورودی زاویه تیلت دو موتور جلو از  

دهد که نشان می 16(. شکل 15نوسانات بیشتری برخوردار است )شکل 

 17تغییرات دور موتورها در ثانیه ابتدایی بسیار بالاست. با توجه به شکل 

درجه پرنده حول مرکز جرم )حرکت سمت( به دور خود  100ود پرنده حد

آورده  16چرخد. اثر اشباع عملگر دور موتورها در لحظات اولیه در شکل می



  

 و همکاران زادهمسعود علی چندجسمیسازی کارگیری مدلبین برای پهپاد عمودپرواز با سه موتور چرخان با بهطراحی کنترل تطبیقی و پیش

 

 087 6شماره  07، دوره 0396 ورهریشمهندسی مکانیک مدرس، 
 

نشان داده شده است.  15ها در شکل شده است. اشباع عملگر زاویه تیلت

به منظور  15های کنترلی ارائه شده در شکل طور که بیان شد ورودیهمان

ثانیه اول که هر  2در  18شود. براساس شکل استفاده می rکنترل نرخ بدنی 

با شیب ثابت در  rدو این عملگرها در حالت اشباع قرار دارند، مقدار خروجی 

دهد. در شکل سازی را نشان میحال رشد است که این موضوع صحت شبیه

سازی به صفر نرسانده شبیه ثانیه اول 10کنترلر پارامتر زاویه پیچ را در  18

های بدنی سرعت 19روند. شکل است و با نرخ بسیار کم به سمت صفر می

برابر نوسان حول  3دهد، که نوسان حول محور اول تقریباً پرنده را نشان می

 محور دوم است.

 تحلیل اثر ژیروسكوپی موتورها بر دینامیک پهپاد -7-6

روی دینامیک پرنده و مقایسه آن با  برای مشاهده اثر ژیروسکوپی موتورها

( اندازه حرکت 9حالتی که این اثر در نظر گرفته نشده است، ابتدا در رابطه )

های یک، دو، ای کل پهپاد اثر ژیروسکوپی موتورها را حذف کرد. اگر ترمزاویه

( حذف شود، این اثر در 9سه، پنج، شش و هفت از سمت راست رابطه )

سازی فاز سازی نیز حذف خواهد شد. حال برای مشاهده این اثر در شبیهمدل

( نمودار مسیر حرکت برای 2پرواز آزاد برخاست )نمودار ارائه شده در شکل 

سازی سازی با در نظر گرفتن اثر ژیروسکوپی موتورها و شبیهدوحالت شبیه

 شود.موتورها ارائه می بدون در نظر گرفتن اثر ژیروسکوپی
 

 
Fig. 15 Tilt angle of two front motors in presence of model predictive 
control 

 بینزاویه تیلت دو موتور جلویی در حضور کنترل پیش 15شكل 

 
Fig. 16 motors angular velocities in presence of model predictive 
control 

 بینای موتورها در حضور کنترل پیشسرعت زاویه 16شكل 

 
Fig. 17 Euler angles of UAV in presence of model predictive control 

 بینزوایای اوبلر پهپاد در حضور کنترل پیش 17شكل 

 
Fig. 18 Angular velocities of UAV in presence of model predictive 

control 
 بینای پهپاد در حضور کنترل پیشهای زاویهسرعت 18شكل 

 
Fig. 19 Linear velocities of UAV in presence of model predictive 

control 
 بینهای خطی پهپاد در حضور کنترل پیشسرعت 19شكل 

 

ثانیه مسیر پهپاد در حالتی که  12با گذشت زمان در طول  20براساس شکل 

اثر ژیروسکوپی در نظر گرفته نشده است از مسیر واقعی خود فاصله بیشتری 

سازی چند دهد در نظر گرفتن این اثر با مدلگیرد. این موضوع نشان میمی

ها نشان دهد. سازیجسمی به خوبی توانسته است این اثر فیزیکی را در شبیه
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تر( طراحی و پیاده سازی خواهد این اثر بهتر )بهینه کنترلر با در نظر گرفتن

جا که در بحث هدایت این پهپاد دانستن موقعیت اصلی آن که شد. از آن

شود بسیار حیاتی است، در نظر گرفتن اثر منجر به تولید دستور هدایت می

های تجربی ژیروسکوپی موتورها منجر به هدایت بهتر این پهپاد در تست

 خواهد شد.

 گیرینتیجه -8

سازی در این مقاله اثر ژیروسکوپی موتورها بر دینامیک پرنده با مدل

درجه آزادی در  11سازی و شبیه TTR VTOL UAVچندجسمی پرنده 

نظر گرفته شد. سپس نیروها و گشتاورهای ناشی از موتور در حالت دینامیکی 

م پرنده دست آمد. در فاز برخاست مشخصات تریبه BEMTبا استفاده از 

شامل دور هر سه موتور و زاویه نصب موتور سوم استخراج شد. در فاز 

سازی و نشان داده شد که در برخاست پرنده به ازای دور ثابت موتورها شبیه

این حالت پرنده دارای حرکت نوسانی در زاویه پیچ است. این پدیده در اثر 

رد است که با های بالگنوسان در نیروی تولیدی پرنده براساس تئوری

های عملیاتی نیز تطابق دارد. سپس به کمک کنترلر شرایط تریم شامل نمونه

سازی معادلات ورودی ثابت و متغیرهای حالت تریم استخراج شد. خطی

ها نیز در نظر گرفته شد، با حرکت در فضای حالت که در آن کوپلینگ

کوبین حول نقطه های ژااستفاده از تئوری اغتشاشات کوچک انجام و ماتریس

تریم استخراج شد، سپس مدل خطی و غیرخطی با یکدیگر مقایسه و مشاهده 

توان به عنوان مدل خطی در شد که از دقت کافی برخوردار است و می

ها استفاده کرد. در بخش طراحی کنترلر دو روش طراحی کنترلر از آن

شد. در فاز  بین خطی استفادهتطبیقی مدل مرجع فضای حالت و کنترلر پیش

پرواز عمودی مدل با زاویه گرفتن از حالت خطی خارج شده و درنتیجه 

بینی از روی مدل خطی دچار خطا خواهد شد؛ کنترل تطبیقی با توجه پیش

های جا دو برابر شدن درایهها )برای نمونه در اینکه در مقابل نامعینیبه این

بلیت تطبیق از خود نشان ماتریس ممان اینرسی مورد بررسی قرار گرفت( قا

خوبی پرنده را به حالت درجه به 60داد و حتی در زاویه انحراف اولیه پیچ 

تریم برگرداند؛ بنابراین در فاز پرواز عمودی عملکرد بهتری نسبت به کنترلر 

 بین از خود نشان داد.پیش

 پیشنهادات -9

 کنترلرهایشود ابتدا یک کنترلر غیرخطی در کنار در ادامه پیشنهاد می
 

 
Fig. 20 UAV trajectory in climb phase for two states: 1- Taking into 

accounts the gyroscopic effect 2- Regardless of gyroscopic effect 
با در نظر  -1نمودار مسیر حرکت پهپاد در فاز برخاست، برای دو حالت : 20شكل 

 گرفتن اثر ژیروسکوپیبدون در نظر  -2گرفتن اثر ژیروسکوپ 

منبع  [18]موجود استفاده و نتایج آن با نتایج موجود مقایسه شود؛ مرجع 

سازی به کمک نتایج تست مناسبی برای این کار است. نتایج حاصل از شبیه

پروازی پرنده بهبود داده شود، همچنین دینامیک پرنده به کمک تست پرواز و 

شده به ت به کمک مدل شناساییروش شناسایی سیستم استخراج و درنهای

ترین مباحث طراحی کنترلر مناسب برای پرنده پرداخته شود. یکی از مهم

برای ادامه تحقیقات روی این پهپاد بحث هدایت آن است. استفاده از 

برای آغاز فاز  [19]های هدایت نقطه مجازی و ردیابی مسیر مقاوم روش

توان برای هدایت این پهپاد دامه میهدایت این پهپاد بسیار مناسب است. در ا

های موجود برای هدایت پهپادها از تکنیک مد لغزشی جزئی در کنار روش

 نیز استفاده کرد. [21]و تئوری پایداری جزئی  [20]

 فهرست علائم -10

𝐴  ماتریس دینامیک سیستم𝑥̇ = 𝐴̅𝑥 + 𝐵̅𝑢 

𝐵  ماتریس کنترل سیستم𝑥̇ = 𝐴̅𝑥 + 𝐵̅𝑢 

𝐶𝑙 , 𝐶𝑑  و پساضرایب برآ 

𝑐 طول وتر موضعی پره 

𝑑(∗) 𝑑𝑡⁄  مشتق زمانی معمولی 

𝑑𝐿, 𝑑𝐷 نیروی برآ و پسا وارد بر هر المان 

𝑑𝑦 طول هر المان از پره 

𝑑𝐹𝑥 , 𝑑𝐹𝑦 , 𝑑𝐹𝑧 های نیروهای وارد بر هر المان از پره هر موتورمؤلفه 

𝑒 خطا بین خروجی سیستم و مدل مرجع 

𝑓 پرنده نیروی خارجی وارد بر 

𝑔 شتاب گرانش 

𝐼𝐶
𝐵 تنسور اینرسی قاب𝐵  نسبت به نقطه𝐶  

𝐽 تابع هزینه 

𝑘 فاکتور جریان القایی 

𝐿𝑝𝑖𝐶 , 𝑀𝑝𝑖𝐶 , 𝑁𝑝𝑖𝐶  های گشتاور تولیدی موتورها در دستگاه بدنیمؤلفه 

𝑙𝐶
𝐵𝐴 ای قابتکانه زاویه𝐵 نسبت به𝐴  حول𝐶 

𝑚 بر پرندههای خارجی وارد گشتاور 

𝑚mpc, 𝑃mpc بینافق کنترل و افق پیش 

𝑚𝐵 جرم قاب𝐵  

𝑃𝐵
𝐴  تکانه خطی ذره𝐵 نسبت به قاب𝐴   

𝑝, 𝑞, 𝑟 ای پرنده در دستگاه بدنیهای سرعت زاویهمؤلفه 

𝑄𝑃𝑖 بردار گشتاور ناشی از درگ هر موتور 

𝑅 شعاع پره 

𝑟𝑖 , 𝑞𝑖 ضرایب وزنی تابع هزینه 

𝑠𝐵𝐴 جایی نقطه بردار جابه𝐵 نسبت به نقطه𝐴   

𝑠̅𝐵𝐴  ترانهاده بردار𝑠𝐵𝐴 

𝑠  های سیستم(مقادیر ویژه )قطب 

𝑈(𝑘𝑝) بردار ورودی مطلوب 

𝑈𝑃 , 𝑈𝑇 سرعت عمودی و مماسی عبوری از پره 

𝑢, 𝑣, 𝑤 های بردار سرعت پرنده در دستگاه بدنیمؤلفه 

𝑣𝐵
𝐴  بردار سرعت نقطه𝐵 نسبت به قاب𝐴  

𝑣𝑖 سرعت القایی عبوری از پره 

𝑥𝑒 , 𝑦𝑒 , 𝑧𝑒 های بردار مکان پرنده در دستگاه محلیمؤلفه 

𝑋, 𝑌, 𝑍 های نیروی رانشی موتورمؤلفه 

𝑦𝑖,𝑝(𝑘 + 𝑗) بینی خروجی پیش𝑖- ام در زمان𝑘 + 𝑗 
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𝑦𝑖,𝑑(𝑘 + 𝑗)  خروجی مطلوب𝑖- ام در زمان𝑘 + 𝑗 

𝑦𝑑  مطلوببردار خروجی 

 علائم یونانی

𝛼0 زاویه حمله برآ صفر ایرفویل 

𝛾𝑖  زاویه تیلت موتور𝑖-ام 

𝛾𝑖max  بیشینه زاویه تیلت موتور𝑖-ام 

𝜃𝑖 زاویه پیچش هندسی هر المان 

λ𝑖 نسبت جریان ورودی به پره 

𝜉 بعد شده پره طول بی𝜉 = 𝑦 𝑅⁄. 

  چگالی هوا  

𝜎 نسبت صلبیت پره 

𝜙𝑖 زاویه جریان القایی عبوری از پره هر موتور 

𝜔𝐵𝐴 ای قاب بردار سرعت زاویه𝐵  نسبت به قاب𝐴 

𝜔𝑖max  بیشینه دور موتور𝑖-ام 

 هابالانویس

𝐵 قاب پرنده بدون در نظر گرفتن موتورها 

𝐸 قاب اینرسی 

𝑝1 قاب موتور اول 

𝑝2 قاب موتور دوم 

𝑝3 قاب موتور سوم 

𝑡𝑜𝑡 کل پرنده 

 هازیرنویس

𝑎 آئرودینامیکی 

𝐵 مرکز جرم پرنده بدون در نظر گرفتن موتورها 

𝐶 مرکز جرم پرنده بدون در نظر گرفتن موتورها 

𝑐 فاز برخاست 

𝑑 فاز نشست 

𝑖 شمارنده موتور 

𝑝 رانشی 

𝑝1 مرکز جرم موتور اول 

𝑝2 مرکز جرم موتور دوم 

𝑝3 مرکز جرم موتور سوم 
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