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Controller Design for a Ducted Fan MAV Using Dynamic 
Inversion Method in Lateral Motion
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Today, Ducted Fan micro aerial vehicle has attracted much attention in the field of business 
and research due to the duct and, thus, the ability to be safe in enclosed environments. In order 
to real identify and practical help to control and implement the vehicle in various maneuvers, 
the experimental example of this VTOL MAV was built by Aerospace Engineering Department 
of Amirkabir University of Technology. In this research, in the first step, the modeling of 
the ducted fan is considered. In this way, after obtaining the dynamic model of the ducted 
fan, the parameters in this model are calculated, using empirical methods. In this regard, 
the aerodynamic coefficients of the control levels and the inertia of the ducted fan can be 
mentioned. In the second step, the controller design of the ducted fan is discussed. Ducted-Fan 
MAV control is one of the important issues in designing this fan due to inherent instability. The 
study of vehicle that reported shows that nonlinear dynamic inversion is an appropriate choice 
among control methods due to its successful empirical implementation on ducted fan. Thus, 
by choosing this method, the control system was designed to follow the desired command of 
the vehicle in the Simulink simulation environment. In this process, the position command 
is first applied to the ducted fan and converted by the controller to the command of state 
control actuators, after which these commands by changing the angles of the control levels of 
the ducted fan lead to the change in the angles of the ducted fan’s side, the pitch, and the roll, 
and, thus, achieved a desired position. The results indicated that the desired command was 
correctly followed; also, the stability of the closed loop system was successfully accomplished 
by using dynamic inversion method for the Ducted Fan MAV.
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  چکيده
حضور  ییتوانا جهیوجود داکت و در نت لیدل داکتدفن، به یها زپرندهیامروزه ر

به  یو پژوهش یتجار یها را در حوزه یاریسربسته، توجه بس یها طیدر مح منیا
مانورها،  یتر و انجام تجرب شناخت ملموس یرو برا نیاند. از ا خود جلب نموده

 ریرکبیام یدانشگاه صنعت یفضاهوا یپرنده در دانشکده مهندس نیاز ا یا نمونه
پرنده پرداخته  یساز پژوهش در گام اول به مدل نیشده است. در ا ساخته 

 یپرنده، پارامترها یکینامیآوردن مدل د دست نحو که پس از به نی. بدشود یم
اند که در  مورد محاسبه قرار گرفته یتجرب یها مدل به کمک روش نیموجود در ا

پرنده  ینرسیسطوح کنترل و ممان ا کینامیرودیآ بیرابه ض توان یم انیم نیا
  پرنده مذکور پرداخته یکننده برا کنترل یاشاره نمود و در گام دوم به طراح

آن از جمله  یذات یها یداریناپا لیدل داکتدفن به زپرندهی. کنترل رشود یم
 یها که مطالعه پرنده رود یپرنده به شمار م نیا یمهم در طراح یها مساله

 لیدل به کینامیوارون د یرخطیروش کنترل غ دهد یموجود نشان م داکتدفن
 یکنترل یها روش نیب یپرنده، انتخاب مناسب یموفق رو یتجرب یها یساز ادهیپ

و  یساز هیبه شب ک،ینامیوارون د یرو پس از انتخاب روش کنترل نیاست. از ا
روند، ابتدا  نیپرداخته شده است. در ا نکیمولیس طیپرنده در مح تیکنترل موقع
 یکنترل یکننده به فرمان عملگرها و توسط کنترل  به پرنده، اعمال  تیفرمان موقع
سطوح کنترل  یایزوا رییها توسط تغ فرمان نی. سپس اشود یم لیحالت تبد

به  یابیدست جهیسمت، فراز و غلت پرنده و در نت یایزوا رییپرنده منجر به تغ
مناسب فرمان  بیدهنده تعق نشان یساز هیشب جی. نتاشوند یمطلوب م تیموقع
  داکتدفن است. زپرندهیر یحلقه بسته برا ستمیس یداریپا نیو همچن یورود

  کینامیکنترل وارون د ،یساز هیو شب یساز داکتدفن، مدل زپرندهیر ها: کلیدواژه
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 مقدمه  - ۱
شده  تعریف ماموریتدر طراحی ریزپرنده،  رگذاریثاتیکی از عوامل 

روند طراحی و هم شکل ظاهری پرنده را   برای آن است که هم
های  های گوناگونی از ریزپرنده کند. از این رو امروزه طرح تعیین می

توان به انواع  اند که در این میان می عمودپرواز ارائه شده
های تجاری، شهری و نظامی آنها اشاره نمود.  روتورها و کاربرد مولتی
اند که  مثال انواع موفق کوادروتورهای الکتریکی تولید شده ن عنوا به

توان به کنترل ترافیک شهری، امداد  از جمله مصارف روزمره آنها می
یی زدا آفتکاشت و  رسانی در شرایط اورژانس و پرخطر، و کمک

های  و مکان ها جنگلبرداری از  محصولات کشاورزی، نقشه
در حوزه سرگرمی اشاره نمود. وخم و حتی ورود به دنیای  پرپیچ

دقیق و  ها در جنگ اطلاعات، حمله نظامی نیز توانایی این ریزپرنده
بنابراین نوع  شده در میدان نبرد است. تشخیص مواد منفجره تعبیه

ها موجب اولویت یکی بر  شده از ریزپرنده کاربرد و مانور خواسته
ن روتور در شود. از سویی آزادبود دیگری در شرایط مورد نظر می

رسانی به محیط مورد بررسی  تواند منجر به آسیب روتورها می مولتی
ریزپرنده ها مطرح شد.  از این رو اهمیت طراحی داکتدفنشود و 

داکتدفن، بسته به نوع طراحی، دارای یک یا دو عدد روتور است که 
گیرد و در آن برای کنترل  در داخل کانال یا همان داکت قرار می

شود. این سطوح کنترلی  ز از صفحات کنترلی بهره برده میجهت پروا
هایی هستند که در مسیر خروجی هوای داکت قرار  شامل پره

صفحات کنترلی با تغییر جهت جریان هوا، نیروهای گیرند.  می

کنند که منجر به کنترل جهت  کنترلی مناسبی را بر پرنده اعمال می
اول ریزپرنده داکتدفن   زیتهمان گونه که ذکر شد، م شود. پرنده می

بودن روتور در درون داکت و  روتورها، محفوظ نسبت به سایر مولتی
های کوچک است که استفاده از آنها را برای  پرواز ایمن در محیط

های  خصوص در مکان های بسته به ی نظارت در محیطها ماموریت
ن وخم و خطرناک انسانی، بهینه و ایمن نموده است. از آ  پرپیچ

توان به بازبینی خطوط انتقال نفت و برق، بررسی منظم  جمله می
منظور جلوگیری از  های ناوهای دریایی به ها و حفره سطح تانک

خوردگی اشاره نمود. دومین مزیت ریزپرنده داکتدفن نسبت به 
بیشتر با قدرت مشابه است.  موثرتولید تراست  روتورها، سایر مولتی

تراست یک روتور قرارگرفته درون داکت در مقایسه با نمونه بدون 
  .[1]% بیشتر است۲۱داکت آن، 

شده در مورد ریزپرنده داکتدفن مربوط به پانزده  عمده کارهای انجام
سال اخیر است. یکی از پژوهشگران در زمینه ریزپرنده داکتدفن، 

این است.  (DARPA)ی پیشرفته دفاعی های تحقیقات آژانس پروژه
ها و  گذاری روی ریزپرنده ، شروع به سرمایه٢٠٠١در سال  آژانس
های کوچک داکتدفن کرد که در نتیجه آن، چندین  طور ویژه، پرنده به

رغم  ول تولید شد. علی هاوک هانی پرنده داکتدفن شامل پرنده تی
گازوئیلی است، چندین هاوک، موتور  آن که نیروی محرکه پرنده تی

الکتریکی نیز تولید شده که   های داکتدفن نمونه موفق از ریزپرنده
ای موفق  اند. نمونه این موارد به بازار وسایل سرگرمی نیز ورود کرده

. همچنین در ایران، [2]آی است از این کار، ریزپرنده داکتدفن فِل
از  ٢٠١٥شرکت سیمرغ گوهر مهندسی امیرکبیر (سیگما) در سال 

  نام ساینا رونمایی کرد. طرح داکتدفن بنزینی خود به
گرفته روی ریزپرنده  های انجام توان مطالعه بندی می در یک دسته

داکتدفن را به دو بخش کلی تقسیم کرد. بخش اول، آن دسته از 
هایی هستند که روی ساخت پرنده و استخراج مدل  تحقیق

ازی آن تاکید دارند و س دینامیکی و شناسایی پارامترهای مدل
های  کننده بخش دوم شامل تحقیقاتی است که روی طراحی کنترل

سازی پرنده از یک مدل  متفاوت، تاکید و برای قسمت مدل
  اند.  شده توسط محققان دیگر استفاده نموده تعیین دینامیکی ازپیش
و  لیپراتوان به موارد پیش رو اشاره نمود.  در بخش اول می

آزمون و طراحی سیستم  نهیزم درپژوهشی  ۲۰۰۱ر سال د [3]همکاران
استار انجام دادند. این پرنده علاوه  -کنترل ریزپرنده داکتدفن آی

بالا را نیز  جلو با سرعت  بر پرواز در حالت ایستا، توانایی پرواز روبه
در دانشگاه دیویس  [4]و همکاران اسپولدینگدارد. از سویی دیگر، 

به طراحی کنترلر غیرخطی وارون دینامیک  ۲۰۰۵کالیفرنیا در سال 
اند و  جلوی پرنده داکتدفن پرداخته برای پرواز ایستا و روبه

های دینامیک داکتدفن و  بودن آن را در برابر عدم قطعیت مقاوم
و  نالدیاند.  مقاومت در برابر بادهای مزاحم مورد بررسی قرار داده

رسی و طراحی نیز در طی چند مقاله به بر [5]همکاران
شده در  های مختلف برای ریزپرنده داکتدفن ساخته کننده کنترل

طور  به ۲۰۰۸در سال  [5]اند. آنها دانشگاه بولونای ایتالیا پرداخته
کامل، مدل دینامیکی حاصل از پرنده را استخراج نمودند. سپس با 

های آیرودینامیک، تقریبی خطی از دینامیک پرنده و  سازی ساده
وردند. هدف کلی آنها از آ  دست بهمعادلات متعلق به آن را دستگاه 

جلو با زاویه حمله  این کار، طراحی کنترلر بهینه خطی در حرکت روبه
نحوی که بتوان جریان ورودی درون  بسیار پایین بوده است، به

داکت را عمود بر روتور فرض کرد که نتایج ناشی از عملکرد صحیح 
، روی ۲۰۱۵در سال  [6]ر است. در ادامه، آنهاکنترلر در شرایط مورد نظ

اند که پس از بیان  کنترل پرنده در شرایط هدایت تاریک تمرکز کرده
یک مدل دینامیکی ساده، ولی نزدیک به پرنده، طراحی کنترلر مقاوم 
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سو، ریزپرنده  گریاز دتفصیل بیان شده است.  در مسیر مطلوب به
و  [7]ژائورن استرالیا توسط داکتدفن دانشگاه صنعتی سلطنتی ملبو

و  ژائوساخته شد.  ۲۰۰۹در سال  [8]و همکاران ژائوهمچنین 
در ابتدا مدلی دینامیکی با جزئیات کافی از پرنده  [8]همکاران

عمودپرواز داکتدفن به دست آورده و صحت آن را مورد بررسی قرار 
و های تونل باد  اند. سپس این مدل را با استفاده از آزمون داده
مورد تحلیل  (CFD) سازی در دینامیک سیالات محاسباتی شبیه

سازی کنترلر پسخور حالت خطی و پس  قرار داده و با طراحی و شبیه
و  وانگاند.  از آن کنترلر منطق فازی، به کنترل موفق پرنده پرداخته

سازی  به مدل ۲۰۱۳نیز در دانشگاه پکن چین در سال  [9]همکاران
همراه دو ردیف سطوح کنترلی  روتوری به یک ریزپرنده داکتدفن تک

، نیروهای CFDهای  اند. آنها با استفاده از تحلیل متحرک پرداخته
گیری نموده و از  آیرودینامیک حاصل از سطوح کنترل را اندازه

گیری تراست و گشتاور  ای اندازهها و تجهیزات مکانیکی بر مکانیزم
  اند. حاصل از دوران روتور بهره برده

توان به کارهای پیش رو اشاره  بندی نیز می در بخش دوم دسته
با  ۲۰۱۱در دانشگاه اصفهان در سال  [10]و همکاران منوچهرینمود. 

استفاده از مدل دینامیکی پرنده دانشگاه بولونای ایتالیا و 
 - ، کنترلر خطی تناسبی[5]و همکاران نالدیکار  پارامترهای حاصل از

را برای حالت پرواز ایستا طراحی  (PID)گیر  مشتق - گیر انتگرال
با توجه به  ۲۰۱۲در سال  [11]و همکاران آرونشوارانکردند. همچنین 

گام و شبکه عصبی  کننده غیرخطی پس کارآمدی دو روش کنترل
خود استفاده نمودند که  ها در طرح کنترلی پذیر از این روش تطبیق

ترکیب این دو باعث حذف و کنترل کاراکترهای عدم قطعیت و 
به طراحی کنترلر  [12]حذف کوپل بین پارامترها شد. آنها در ادامه

صورت  اند تا پرنده بتواند به غیرخطی وارون دینامیک پرداخته
مستقل، قادر به برخاست از زمین و انجام حرکت انتقالی به طرفین 

شد. مطالعه و نتایج آنها بر توانایی این روش در کنترل پرنده با
با استفاده  ۲۰۱۴در سال  [13]امامیو  بنازادهسو  گریاز دتاکید دارد. 
بودن دو روش کنترلی متفاوت را روی مدل موثرسازی،  از شبیه

اند که این دو روش  بررسی نموده RMITریزپرنده داکتدفن دانشگاه 
 است. بین خور حالت خطی و کنترلر مدل پیش پسشامل کنترلر 
سازی آنها حاکی از این است که کنترلر خطی در  نتایج شبیه

عبارتی کنترلر خطی قادر به حذف  پایدارسازی پرنده ناموفق است، به
در  [14]بنازادهو  امامیناپایداری ذاتی پرنده در حالت ایستا نیست. 

پذیر را به کار خود اضافه  طبیق، کنترلر ت۲۰۱۵کار بعدی خود در سال 
تواند  پذیر می کردند. آنها نشان دادند که هر چند کنترل تطبیق

پایداری پرنده را فراهم نماید، اما این کنترلر قادر به حذف 
های بزرگ خارجی از سیستم نیست، در حالی که کنترلر  اختلال
حلقه ها دارد و عملکرد  بین، رفتاری مقاوم در برابر اختلال پیش

های خارجی  بسته قابل قبولی را در برابر حوزه وسیعی از اختلال
با  [15]زاده رضاییو  امامینیز  ۲۰۱۸نماید. در سال  فراهم می

درنظرگرفتن یک مدل نامی غیرخطی و غیرمینیمم فاز برای 
ریزپرنده داکتدفن، به طراحی دو کنترلر مدل پیشبین تطبیقی و 

 اند که های مدل پرداخته م قطعیتدر حضور عد شده مقاوم اصلاح
کننده  مناسب کنترل توانایی دهنده نشان سازی شبیه نتایج

 عدم تحت و موقعیت پرنده وضعیت ردیابی در پیشنهادی آنها
   .است تندباد و در حضور مدل های قطعیت

ساز انجام  تواند زمینه ساخت پرنده عمودپرواز داکتدفن می
تر، بررسی اثر وجود  سازی دقیق تحقیقات بسیاری در زمینه مدل

گروه داکت، شناورسازی پرنده و پرواز آهسته به طرفین شود. 
های دانشکده هوافضا در دانشگاه صنعتی امیرکبیر در سال  ریزپرنده

یزپرنده داکتدفن نمود که این شروع به طراحی یک نمونه ر ۲۰۱۱
به پروازی پایدار در حرکت عرضی و قائم دست  ۲۰۱۵پرنده در سال 

این  ، نمای کلی این پرنده نشان داده شده است.۱در شکل  یافت.
است که  پرنده شامل سه بخش سیستم قدرت، کنترل زاویه و بدنه

روتور، و   های موتور، خلبان خودکار، باتری سیستم قدرت از بخش
سیستم کنترل زاویه از یک ردیف سطوح ثابت در زیر روتور برای 

کردن جریان گذشته از روتور و یک ردیف سطوح کنترلی متحرک  آرام
های اویلر پرنده و  در قسمت انتهایی داکت برای کنترل زاویه

در این  است.  سیستم بدنه از داکت و ارابه فرود تشکیل شده
گیری  سازی تجربی و اندازه مدلپژوهش در ابتدا جزئیات 

با استفاده  آن از  پسسازی پرنده بیان شده است.  پارامترهای مدل
سازی و طراحی  از روش کنترلی وارون دینامیک به شبیه

است که در نتیجه استفاده از  شده کننده برای پرنده پرداخته کنترل
  آن، پرنده قادر به تعقیب موقعیت مطلوب خواهد بود.

  

  
  سازی ریزپرنده داکتدفن  مدل - ۲

دلیل طراحی خاص داکتدفن، همراه با  جریان عبوری از داکت به
دینامیکی است که منجر به پیچیدگی کنترل این پرنده   ناپایداری

حال، پیش از شروع به طراحی سیستم کنترلی  شود. با این می
ها و تجزیه و تحلیل  سازی دقیق پرنده، درک ناپایداری کمک مدل به

توان کنترل پرنده را در شرایط مختلف  سازی دینامیکی می مدل
سازی یک پرنده، ابتدا  پذیر نمود. برای تحلیل و مدل پروازی امکان

ظر گرفت. در اینجا دو های مرجع مناسبی را در ن بایستی چارچوب
و چارچوب منطبق بر بدنه  نام چارچوب اینرسی چارچوب مرجع به

عنوان   توان به اند که چارچوب زمین را می پرنده در نظر گرفته شده
 .[16]تقریب خوبی از چارچوب اینرسی در نظر گرفت

و دستگاه محور  ࢕ࢠ࢕࢟࢕࢞ࡻدستگاه محور مختصات زمین  - ١- ٢
 ࢈ࢠ࢈࢟࢈࢞ࡻمختصات بدنی 

شده در این مقاله دارای چارچوب  دستگاه مختصات زمین استفاده
است.  (NED: North-East-Down)شمال، شرق، پایین 

مشخص  ݋متغیرها، بردارها و محورها در دستگاه زمین با زیرنویس 
اند. موقعیت و حالت پرنده در مختصات بدنی نسبت به  شده

، زاویه ߮ ویلر یعنی زاویه غلتمختصات زمین توسط سه زاویه ا
گذاری دستگاه بدنی  جهتشود.  بیان می ߰و زاویه سمت  ߠ فراز

در دستگاه مختصات  نمایش داده شده است. ۲روی پرنده در شکل 
شود و  از سمت جلوی پرنده (شمال) خارج می ௕ݔܱبدنی، محور 

گیرد. محور  در صفحه تقارن قرار می ௕ݖܱهمراه محور رو به پایین  به شود، سیستم دستگاه  نیز که از سمت راست پرنده خارج می ௕ݕܱ
و  rو p، qای  های زاویه کند. سرعت گرد را تکمیل می راست

Control
Surface

Control
Surface

Duct

Equipment 
Cabin

(motor, Battery)

Supporting
Structure

Propeller

   
  اجزای ریزپرنده داکتدفن دانشکده مهندسی هوافضای دانشگاه امیرکبیر )١شكل 



 ـــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــزاده و ابوالقاسم نقاش  فاطمه شریف ۱۵۶۲
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و  ௕ݕ، ௕ݔترتیب در امتداد محورهای  به w و u ،vهای خطی  سرعت    اند. مشخص شده ௕ݖ
  

   
  ௕ݖو  ௕ݕ، ௕ݔشده برای پرنده داکتدفن با محورهای  دستگاه بدنی بیان )٢شكل 

  
  سازی حرکت انتقالی و دورانی پرنده مدل - ۲- ۲

شده در این پژوهش، براساس کارهای  کاربرده مدل آغازین به
های  و قوانین پایه نیوتن است. شتاب [17 ,9 ,2]پژوهشی مختلف

خطی حاصل از نیروهای وارد بر پرنده نیز توسط روابط زیر بیان 
  :[17]شوند می

)۱(  

۔ۖەۖ
௫ܨۓ = ݉ ൬݀ݐ݀ݑ + ݓݍ − ௬ܨ൰ݒݎ = ݉ ൬݀ݐ݀ݒ + ݑݎ − ௭ܨ൰ݓ݌ = ݉ ൬݀݀ݐݓ + ݒ݌ −  ൰ݑݍ

ܨکه در آن  = ሾܨ௫ ௬ܨ بردار نیروهای وارد بر پرنده در  ௭ሿ்ܨ
های پایین پروازی و  بدنی است. در سرعت zو  x ،yهای  جهت

توان نیروهای وارد بر داکتدفن را به  شرایط پروازی ایستا می
  نیروهای زیر تجزیه کرد:

ܨ  )۲( = ௚ܨ + ௥௢௧௢௥ܨ + ௖௦ܨ +  ௠ௗ௥௔௚ܨ
 ௖௦ܨنیروی حاصل از روتور،  ௥௢௧௢௥ܨنیروی گرانشی،  ௚ܨکه در آن 

نیروی  ௠ௗ௥௔௚ܨنیروی تولیدی توسط انحراف سطوح کنترل و 
ای مربوط به  های زاویه حاصل از باد جانبی است. از دیگر سو، شتاب

  :[17]شوند های وارد بر پرنده، توسط روابط زیر بیان می ممان

)۳(  

۔ۖەۖ
ܮۓ = ௫ܫ ݐ݀݌݀ + ൫ܫ௓ − ݎݍ௬൯ܫ − ௭௬ܫ ൬ݍ݌ + ܯ൰ݐ݀ݎ݀ = ௬ܫ ݐ݀ݍ݀ + ௫ܫ) − ݌ݎ(௭ܫ + ଶ݌)௭௫ܫ − ܰ(ଶݎ = ௭ܫ ݐ݀ݎ݀ + ൫ܫ௬ − ݍ݌௫൯ܫ + ௬௫ܫ ൬ݎݍ −  ൰ݐ݀݌݀

، ௭௫ܫهای  بودن پرنده داکتدفن، ممان که در آن با توجه به متقارن ها حول  ممان ترتیب نیز به Nو  L ،M. برابر با صفرند ௬௫ܫو  ௭௬ܫ
زیر توان به اجزای  ها را می بدنی هستند. این ممان zو  x، yمحور 

  تقسیم نمود:
)۴(  ߬ = ߬௥௢௧௢௥ + ߬௚௬௥௢ + ߬௖௦ 

߬که در آن  = ሾܮ ܯ ܰሿ் ߬ها،  بردار ممان௥௢௧௢௥  بردار ممان
بردار ممان ناشی از ژیروسکوپ و  ௚௬௥௢߬حاصل از چرخش روتور،  ߬௖௦  بردار ممان ناشی از انحراف سطوح کنترل است. در ادامه اجزا

  اند. ها بیان شده نیروها و ممان
  اثر گرانش - ۱- ۲- ۲

نیروی گرانشی به مرکز جرم پرنده اعمال شده است که با انتقال از 

  :شود دستگاه زمین به دستگاه بدنی، رابطه زیر حاصل می
௚ܨ  )۵( = ሾ−݉݃sinߠ ݉݃cosߠsin߮ ݉݃cosߠcos߮ሿ் 

همچنین چون مبدأ دستگاه بدنی روی مرکز جرم پرنده قرار دارد، لذا 
  .کند گونه ممانی تولید نمی این نیرو هیچ

  اثر حاصل از روتور - ۲- ۲- ۲
 ௕ݔܱشود، بنابراین بردار تراست در جهت محورهای  تولید می ௕ݖܱنیروی تراست در ریزپرنده داکتدفن توسط روتور در جهت محور 

ای نخواهد داشت. نیروی تراست در دستگاه بدنی  مولفه ௕ݕܱو 
  :[9]تواند طبق رابطه زیر محاسبه شود برای این پرنده می

௥௢௧௢௥ܨ  )۶( = ൣ0 0  ௥௢௧௢௥߱௣ଶ൧்ܥ
ضریب ثابت  ௥௢௧௢௥ܥای روتور و  سرعت زاویه ௣߱که در آن 

ای است که به عوامل مختلفی چون شعاع روتور، چگالی  شده ساده
های  و از طریق آزمون هوا و خواص آیرودینامیک روتور بستگی دارد

  شود. تجربی محاسبه می
 zحول محور  ௥௢௧௢௥߬از طرفی چرخش روتور، منجر به ایجاد گشتاور 
  شود: دل میشده است که از لحاظ تجربی توسط معادله زیر م

)۷(  ߬௥௢௧௢௥ = ൣ0 0  ௧௢௥௤௨௘߱௣ଶ൧்ܥ
ضریب ثابت  ௧௢௥௤௨௘ܥای روتور و  سرعت زاویه ௣߱که در آن 

ای است که به عوامل مختلفی چون شعاع روتور، چگالی  شده ساده
  .[9]هوا و خواص آیرودینامیک روتور بستگی دارد

  اثر حاصل از سطوح کنترل - ۳- ۲- ۲
توانایی آن که پرنده در جریان باد پایدار بماند به عملکرد سطوح 

ها که در معرض جریان هوای عبوری از  کنترلی بستگی دارد. این پره
های مستطیلی با ضریب منظری  گیرند، مشابه بال روتور قرار می
عمود  Fکنند. در نتیجه منجر به تولید نیروی برآی  کوچک رفتار می

در جهت جریان محور روتور  ܦنیروی پسای بر محور روتور و 
 اند. شوند که هر دو نیرو متناسب با میزان انحراف سطوح کنترل می

کند.  هر پره، نیروی برآ یا نیرویی عمود بر جهت جریان هوا تولید می
علت فاصله محل اثر نیرو تا مرکز گرانش پرنده  این نیرو همچنین به

ها از  بیان این نیروها و ممان شود. برای منجر به ایجاد ممان می
 ٣و  ١است. سطوح کنترل  دستگاه مختصات بدنی استفاده شده

اند.  نصب شده yروی محور  ٤و  ٢و سطوح کنترل  xروی محور 
دهد. همان  سطوح کنترل ریزپرنده داکتدفن را نشان می ٣شکل 

های  شود، اثرات ابتدایی نیروهای پره گونه که در شکل دیده می
ଵܣدر نقاط کنترل  = ሾ݈ 0 ଶܣ، ሿ்ܮ = ሾ0 ݈ ، ሿ்ܮ ଷܣ = ሾ−݈ 0 ସܣو  ሿ்ܮ = ሾ0 −݈ شوند.  اعمال می ሿ்ܮ

صورت تئوری  شود، به نیروی برآیی که در مرکز فشار هر پره وارد می
  برابر است با:

௜ܨ  )۸( = 12 ܾܿߩ௟ܥ ௘ܸଶ 
سرعت  ௘ܸارتفاع پره و  cعرض پره،  bضریب برآ،  ௟ܥکه در آن 

هوای گذرنده از روی سطوح کنترل است. همچنین نیروی پسای هر 
  صورت تئوری برابر است با: پره به

௜ܦ  )۹( = 12 ܾܿߩௗܥ ௘ܸଶ 
حاصل از حرکت سطوح  ممانضریب پسا خواهد بود.  ௗܥکه در آن 

ݑبه ورودی زوایای انحراف این سطوح بستگی دارد.  ௖௦߬کنترل  = ሾݑ௦ଵ ௦ଶݑ ௦ଷݑ  ௦ଷݑ، ௦ଶݑ، ௦ଵݑاست که در آن  ௦ସሿ்ݑ
و  ݔ−، ݕ+، ݔ+ترتیب زوایای این سطوح در محورهای  به ௦ସݑو  شکل معادلات تجربی  های سطوح کنترل به هستند. ممان ݕ−
  :[2]صورت زیر بیان شوند توانند به می



 ۱۵۶۳ طراحی کنترلر برای ریزپرنده داکتدفن به روش وارون دینامیک در حرکت عرضیـــــــــــــــــــــ ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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)۱۰(  

߬௖௦ = ൦ ߱௣ଶܥ௖௦ߜ)ܮ(ݑ௦ଵ) + (௦ଶݑ)ߜ)ܮ௖௦ܥ௣ଶ߱((௦ଷݑ−)ߜ + (௦ଵݑ)ߜ)௖௦టܥ௣ଶ߱((௦ସݑ−)ߜ + (௦ଶݑ)ߜ + (௦ଷݑ)ߜ +  ൪((௦ସݑ)ߜ

.)ߜضریبی ثابت و  ௖௦ܥکه در آن  تابعی است که رابطه انحراف  (
کند. ثابت  زاویه سطوح و نیرو/ممان تولیدی توسط آنها را بیان می است، با این تفاوت که اثر ممان حاصل از  ௖௦ܥمشابه ثابت  ௖௦టܥ

.)ߜکند. تابع  کردن گشتاور روتور بیان می منظور خنثی هسطوح را ب ) 
صورت  انحراف سطوح بهدرجه ±۳۰طور کلی در محدوده عملیاتی  به

  شود. خطی فرض می
  

  
های  سازی مدل دینامیکی و کنترل پرنده، بردار ورودی منظور ساده به

(ݑ)ߜکنترلی  = ሾߜ(ݑ௦ଵ) (௦ଶݑ)ߜ (௦ଷݑ)ߜ  ሿ்(௦ସݑ)ߜ
(ݑ)௨ߜبه بردار ورودی  = ሾߜ௔(ݑ) (ݑ)௘ߜ منتقل  ሿ்(ݑ)௥ߜ

صورت اثر  های کنترلی با این انتقال به شود. در واقع ورودی می
  شوند. متوسط چرخش در جهت غلت، فراز و سمت بیان می

(ݑ)௨ߜ  )۱۱( =  ௨ܶ(ݑ)ߜ 
)۱۲(   

቎ߜ௔(ݑ)ߜ௘(ݑ)ߜ௥(ݑ)቏ = ൥ 0.500.25 00.50.25 −0.500.25 0−0.50.25 ൩ ൦ߜ(ݑ௦ଵ)ߜ(ݑ௦ଶ)ߜ(ݑ௦ଷ)ߜ(ݑ௦ସ)൪ 

میانگین اثر چرخش سطوح  (ݑ)௔ߜماتریس انتقال،  ௨ܶکه در آن 
میانگین اثر چرخش سطوح کنترل در  (ݑ)௘ߜکنترل در جهت غلت، 

میانگین اثر چرخش سطوح کنترل در جهت  (ݑ)௥ߜجهت فراز، 
بردار حاصل از این اجزا است. با استفاده از این  (ݑ)௨ߜسمت و 
شکل زیر بازنویسی  را به ١٢توان معادله  یافته، می های انتقال ورودی
  نمود:

)۱۳(  ߬௖௦ = ൦2߱௣ଶܥ௖௦ߜܮ௔(ݑ)2߱௣ଶܥ௖௦ߜܮ௘(ݑ)4߱௣ଶܥ௖௦టߜ௥(ݑ)൪ 

  
  اثر باد جانبی - ۴- ۲- ۲

در حضور جریان باد، پرنده بایستی نیرویی به جریان ورودی وارد 
راستا نماید. این نیرو منجر به یک نیروی  سازد تا آن را با داکت هم

العمل به نام درگ تکانه خواهد شد که سعی در حرکت پرنده  عکس
در جهت باد دارد. مقدار این نیرو برابر با حاصلضرب سرعت باد در 

  :[18]سوی داکت است جریان جرمی به
  
௠ௗ௥௔௚ܨ  )۱۴( = − ሶ݉ ቈݑ௥௘௟ݒ௥௘௟0 ቉ = ௜ݒܵߩ− ቈݑ௥௘௟ݒ௥௘௟0 ቉ 

باد هستند. جریان باد   های سرعت مولفه ௥௘௟ݒو  ௥௘௟ݑکه در آن 
ای با سرعت بالاتر در نزدیکی دهانه  همچنین سبب ایجاد منطقه

علت مکش هوای اطراف توسط روتور به درون داکت  داکت، به
شود. این امر موجب افزایش نیروی برآ در یک سمت از دهانه  می

ده وارد شود و در نتیجه ممانی بر پرن داکت نسبت به سمت دیگر می
  سازد که تمایل به چرخش پرنده دارد. این ممان برابر است با: می

  
௟௜௣ܯ  )۱۵( = ௗ௨௖௧ρRܥ ൥−ݒ௥௘௟|ݒ௥௘௟|ݑ௥௘௟|ݑ௥௘௟|0 ൩ 

ثابت تناسب است. این تقریب از ممان اثر باد  ௗ௨௖௧ܥکه در آن 
بودن ممان با فشار دینامیکی  جانبی، تقریبی ساده با فرض متناسب

  .[19]ایجادشده توسط جریان باد است
  اثر ژیروسکوپی - ۵- ۲- ۲

روتور، توان مورد نیاز را برای ریزپرنده  سرعت بالای چرخش
دهد،  تغییر مانور میکند. اما زمانی که پرنده  داکتدفن ایجاد می

دهد،  عنوان مثال از صعود عمودی به حرکت افقی تغییر فاز می به
اثر ممان چرخشی منجر به پدیده کوپلینگ قوی بین کانال غلت و 

صورت زیر بیان  توان این ممان را به شود که می کانال فراز می
  :[16]کرد

)۱۶(  ߬௚௬௥௢ = ሾ−ܫ௣߱௣ݍ ݌௣߱௣ܫ 0ሿ் 
  .ممان اینرسی روتور است ௣ܫکه در آن 

سازی ریزپرنده داکتدفن دانشکده مهندسی  فرضیات و مدل - ۳- ۲
  هوافضا

های نیرو و  توان از برخی ترم متناسب با طراحی ریزپرنده موجود می
 شرح زیر خواهد بود: ها به نظر کرد که خلاصه این فرض ممان صرف

حین پرواز، بودن جریان هوای اطراف پرنده در  دلیل آرام به -۱
توان از حضور باد جانبی و در نتیجه نیرو و ممان حاصل از آن  می
  نظر کرد. صرف
دلیل  به zاز نیروی حاصل از سطوح کنترل در جهت محور  -۲

 نظر شده است. ناچیزبودن آن در برابر مقدار نیروی تراست صرف
دلیل سادگی در روند محاسبات، ضرایب موجود در  همچنین به -۳

  اند: صورت پارامترهای زیر تعریف شده معادلات در ادامه به
)۱۷( 
=௚ܭ   ൫ܫ௭ − ௫ܫ௬൯ܫ  

=௖௦ܭ ௖௦ܥ ൈ ௫ܫܮ  

=௖௦௙௢௥௖௘ܭ  ௖௦݉ܥ

=௥௢௧௢௥ܭ − ௥௢௧௢௥݉ܥ  

௣ܭ     = =ట଴ܭ ௫ܫ௣ܫ .టܭ௧௢௨௥௤௘ܥ ௭ܫ  
టܭ = ௭ܫ௖௦టܥ  

توان معادلات حرکت پرنده را  ها می که با درنظرگرفتن این فرض
  بازنویسی نمود. 

)۱۸(  
  ቐ ሶݑ = ݓݍ)− − (ݒݎ + ௘ߜ௖௦௙௢௥௖௘߱௣ଶܭ − ݃sinݒ   ߠሶ = ݑݎ)− − (ݓ݌ + ௔ߜ௖௦௙௢௥௖௘߱௣ଶܭ + ݃cosߠsin߮ݓሶ = ݒ݌)− − (ݑݍ + ݃cosߠcos߮ +    ௥௢௧௢௥߱௣ଶܭ

൞݌ሶ = ݍ௣߱௣ܭ− + ௔ߜ௖௦߱௣ଶܭ − ሶݍݎݍ௚ܭ = ݌௣߱௣ܭ + ௘ߜ௖௦߱௣ଶܭ + ሶݎ ݌ݎ௚ܭ = ௥ߜట߱௣ଶ൫ܭ +        ట଴൯ܭ

های سرعت بدنی و سرعت اینرسی و  مولفههمچنین رابطه بین 

   
  شماتیک نیروی برآی حاصل از حرکت سطوح کنترل )٣شكل 
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شکل  به ای بدنی های سرعت زاویه های اویلر و مولفه رابطه نرخ زاویه
  :[17]زیر خواهند بود

)۱۹(  
  ሼ█(ݔ ሶ = ߠcos߰cosݑ + −sin߮ߠcos߰sin)ݒ sin߰cos߮)+ +cos߮ߠcos߰sin)ݓ sin߮sin߰)  @ ݕ ሶ= +ߠsin߰cosݑ +sin߮ߠsin߰sin)ݒ  cos߰cos߮)+ −cos߮ߠcos߰sin)ݓ sin߮cos߰)@ݖ ሶ= ߠsinݑ− + +ߠsin߮cosݒ ቐ ሶ߮ ┤(                    ߠcos߮cosݓ = ݌ + sin߮tanθݍ + ሶߠcos߮tan߮ݎ = cos߮ݍ − sin߮       ሶ߰ݎ = ߠsin߮secݍ +    ߠcos߮secݎ

  
  سازی گیری تجربی پارامترهای مدل اندازه - ۳

صورت  سازی به در این بخش پارامترهای موجود در قسمت مدل
  گیرند. تجربی مورد محاسبه قرار می

 گیری ممان اینرسی  اندازه - ۱- ۳
گیری ممان اینرسی اجسام  های تجربی موثر برای اندازه یکی از روش

نامعمول، پاندول پیچشی عمود محور از نوع دو سیمی   هندسی
طور مستقیم توسط دو سیم از سقف آویزان  است که در آن، جسم به

سازی معادله  و خطی  سازی شود. در این سیستم پس از ساده می
حرکت پاندول، ممان اینرسی دورانی جسم حول محور دوران 

  :[9]تواند از رابطه زیر استخراج شود می
ܫ  )۲۰( = ቀ2ܶߨቁଶ ܴ݉݃ଵܴଶܮ  

 و سمت راست فاصله از نقطه تعلیق سمت چپ ଶܴو  ଵܴکه در آن 
دوره زمانی  ܶ طول سیم و Lتا محور مرکزی بین دو سیم، 

زمانی است که وسیله  خوردن بوده که طبق تعریف برابر با مدت تاب
 کند.  از نقطه مشخصی، یک دور کامل را طی می

هدف در ریزپرنده داکتدفن،  ௭௬ܫو  ௫௭ܫ، ௫௬ܫبا توجه به صفربودن 
,௭ܫتنها شامل تعیین ممان اینرسی  ,௬ܫ  منظور به است. ௫ܫ

ریزپرنده داکتدفن طبق ، zگیری ممان اینرسی در جهت محور  اندازه
شود و در حالت تراز  توسط دو سیم از سقف آویزان می ٤شکل 

نده حول محور عمودی گیرد. پس از آن پر سطحی و تعادل قرار می
طوری که حول این  شود، به درجه چرخانده و رها می٥مرکزی حدود 

محور حرکت دورانی انجام دهد. با استفاده از کرنومتر، زمان دوران 
است.  دور ثبت شده و سپس این آزمایش سه بار تکرار شده٤٠
، ݔگیری ممان اینرسی در جهت محور  منظور اندازه طور مشابه به به

شود و در  از سقف آویزان می ݔاین بار سیستم در راستای محور 
ای سیستم و  درجه٥گیرد. سپس با چرخش  حالت تعادل قرار می

شود.  گیری می دور اندازه٤٠رهاسازی آرام آن، زمان نوسانات در 
 Tثبت شده و با محاسبه مقدار  ١نتایج در هر دو راستا در جدول 

، مقدار ممان اینرسی در هر دو ٢٠ادله با استفاده از معمیانگین و 
  محاسبه شده است. ٢راستا در جدول 

 سرعت دوران روتور  برحسبمحاسبه نیروی تراست  - ۲- ۳
برای محاسبه نیروی تراست برحسب سرعت دوران روتور، طرحی 

ساخته شده است. در این  ٥تجربی در آزمایشگاه مطابق با شکل 
اند. وزن پرنده و سایر سطوح  های پیش رو لحاظ شده بخش، فرض

است.  مورد استفاده در این آزمون در ابتدا توسط ترازو صفر شده
,ݔهای کنترلی در جهت محور  همچنین زاویه پره صفر است،  ݕ

کردن  بود. با روشن بنابراین نیروی برآ و پسای سطوح صفر خواهد
جلوی پرنده، باعث  ر و دادن فرمان تراتل، نیروی تراست روبهموتو

شود. در نقطه  ایجاد گشتاور و در نتیجه ایجاد نیرو روی ترازو می
، مجموع گشتاورهای حاصل از سیستم صفر خواهد بود، oلولای 

  بنابراین:
)۲۱(  ℎ ൈ (نیروترازو) − ܪ ൈ (نیروتراست) = 0 

ܪ٦٠که در اینجا  ۵۸ℎو   = نیروی اعمالی بر متر بوده و  سانتی =
در این مجموعه،  ترازو در دورهای مختلف ملخ قابل مشاهده است.

گیری  اندازه TCRT5000دور روتور توسط ماژول فرستنده گیرنده 
قرمز در کنار  شود. در این قطعه یک فرستنده و یک گیرنده مادون می

رنده اند که حسگر فرستنده شفاف و حسگر گی یکدیگر قرار گرفته
شدن موتور و دوران روتور، فرستنده  رنگ است. با روشن تیره
قرمز موج را ارسال و در صورت تماس موج با سطح روتور و  مادون

کند. پس از  قرمز موج را دریافت می سپس برگشت آن، گیرنده مادون
آن، این امواج به اسیلوسکوپ، منتقل و شمارش دوران روتور 

 شود. صفحه اسیلوسکوپ مشاهده میصورت خروجی فرکانس در  به
شدن  دور روتور از لحظه روشنگیری تراست پرنده،  اندازه منظور به

تا زمانی که تراست مورد نیاز برای شرایط پرواز ایستا فراهم موتور 
صورت فرکانسی ثبت شده است که در نهایت، نمودار تراست  شود، به

سهمی منطبق  و منحنی (௣߱)پرنده برحسب سرعت دوران روتور 
  نشان داده شده است. ١روی آن در نمودار 

  

  
 گیری ممان اینرسی های تجربی حاصل از اندازه داده )۱جدول 

 xمحور  Zمحور  دفعه  دور (ثانیه)٤٠زمان دوران در 
١ ١٢٤.٧٨ ٩٣.٢٧ 
٢ ١٢٣.٤٦ ٩٣.٣٨ 
٣ ١٢٢.٥٦ ٩٣.٦٦ 
 مقدار میانگین ١٢٣.٦ ٩٣.٤٣
خوردن دوره زمانی تاب ٣.٠٨٥  ٢.٢٩٧ T 

  

   
 Zگیری ممان اینرسی در جهت محور  نمودن پرنده برای اندازه آویزان )٤شكل 
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 محاسبه ممان اینرسی ۲جدول 
 دفعه xمحور Zمحور 

 (کیلوگرم) mجرم پرنده  ١.٠٤٠
  (متر) ଵܴ فاصله از نقطه تعلیق سمت چپ تا محور مرکزی بین دو سیم ٠.١١٧٥ ۰۸۵.٠

فاصله از نقطه تعلیق سمت راست تا محور مرکزی بین دو  ٠.١١٧٥ ۰۸۵.٠
  (متر) ଶܴ سیم

  (متر) Lطول سیم  ١.٣١٥ ١.٢
  (ثانیه) Tدوره زمانی تاب خوردن  ٣.٠٨٥ ٢.٢٩٧
  ممان اینرسی (کیلوگرم در متر مربع) ٠.٠٣٤٣٥ ٠.٠٠٨٢٢

  

  
  محاسبه گشتاور ناشی از چرخش روتور - ۳- ٣
ای برای  ، مجموعه۶منظور محاسبه گشتاور روتور مطابق با شکل  به

های زیر  که بر این مجموعه فرض شده گیری این امر ساخته اندازه
  حاکم است:

است. فاصله نقطه   شدهوزن سازه و پرنده در ابتدا روی ترازو صفر 
متر است. همچنین زاویه سطوح  سانتی۲۲تا مرکز ترازو  oلولای 

شدن موتور، گشتاور حاصل  کنترل در حالت صفر قرار دارد. با روشن
شود که این  از چرخش روتور منجر به ایجاد نیرویی روی ترازو می

ن نیرو متناسب با میزان دوران روتور در حال تغییر است. مقدار ای
از رابطه زیر حاصل  oترازو تا نقطه لولای   گشتاور با توجه به فاصله

  شود: می

.ݎ݃)گشتاور  )۲۲( ݉) = 0.22(݉) ∗   (ݎ݃)نیروتراز
لحظه متناسب با خروجی اسیلوسکوپ، سرعت  در هربدین منظور 

 ٢٢دوران روتور و نیروی ترازو، ثبت و سپس مطابق با معادله 
نمودار گشتاور روتور گشتاور روتور محاسبه شده است. همچنین 

و منحنی سهمی منطبق روی  (௣߱)برحسب سرعت دورانی روتور 
  است. نشان داده شده  ٢آن در نمودار 

  

   
  گیری گشتاور ناشی از چرخش روتور شده برای اندازه مجموعه ساخته )٦شكل 

  

 سرعت دورانی روتور برحسبنمودار گشتاور روتور  )٢نمودار 
  
کنترل پرنده در  منظور بههای کنترل  محاسبه نیروی پره - ۴- ۳

  حالت فراز و غلت 
های کنترلی، وظیفه کنترل پرنده در حالت فراز و غلت را بر عهده  پره

پرنده  xهای قرارگرفته روی محور  دارند. بدین صورت که حرکت پره
شود و در نتیجه حالت  می yمنجر به ایجاد نیرو در راستای محور 

های قرارگرفته  نماید و به همین ترتیب، حرکت پره غلت را کنترل می
شوند و  می xمنجر به ایجاد نیرو در راستای محور  yروی محور 

برای  نمایند. در این قسمت پرنده را در حالت فراز کنترل می
منظور کنترل حالت  بهرودینامیک سطوح کنترل محاسبه نیروی آی

استفاده شده است.  ۵شده در شکل  از مجموعه ساخته فراز و غلت،
های کنترلی منجر به  شدن موتور پرنده، تغییر زاویه پره با روشن

سرعت  شود که این نیرو به  ایجاد نیرویی روی نمایشگر ترازو می
ی دارد. با توجه به ها بستگ دوران روتور و همچنین زاویه پره

و نیز  oشده از محل اثر نیروها تا نقطه لولای  گیری های اندازه فاصله
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y = 3.7e-07*x2 - 3.4e-05*x + 0.0073

   
 گیری نیروی تراست برای اندازه شده ساختهشماتیک مجموعه  )٥شكل 

  سرعت دورانی روتور برحسبنمودار تراست  )١نمودار 
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y = 5.2e-06*x2 + 0.0028*x - 0.2
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ها از  با توجه به صفربودن ممان برآیند حول لولا، مقدار نیروی پره
  شود: رابطه زیر حاصل می

(ݎ݃)نیروکنترلی  )۲۳( = 0.6(݉) ∗ (݉)0.06(ݎ݃)نیروترازو  

های  سوی زاویه پره در یک سرعت دورانی ثابت، با تغییر هم
، نیروی نمایشگر ترازو در آن لحظه ثبت شده xقرارگرفته روی محور 

قرار  yکه در راستای محور ها  و سپس مولفه نیروی آیرودینامیک پره
محاسبه شده و این روند در چهار سرعت  ٢٣براساس معادله  دارد،

ها برحسب زاویه  تغییر نیروی پره شده است. دورانی متفاوت تکرار
  است. نشان داده شده  ٣انحرافشان در نمودار 

  

  
  های کنترل برای حذف گشتاور روتور  محاسبه ممان پره - ۵- ۳

را بر عهده دارند. اثر گشتاور روتور هر چهار پره کنترلی، وظیفه حذف 
برای محاسبه ممان سطوح کنترل از مجموعه  در این قسمت

شدن موتور  استفاده شده است. با روشن ۶شده در شکل  ساخته
پرنده، گشتاور حاصل از سطوح کنترل منجر به ایجاد نیرویی روی 

شود که این نیرو متناسب با میزان دوران روتور و زاویه  ترازو می
تاور با توجه به ها در حال تغییر است. مقدار این گش انحراف پره

در یک دور شود.  تعیین می ۲۲از رابطه  oترازو تا نقطه لولای   فاصله
های  روتور ثابت، با تغییر زاویه برابر، اما در خلاف جهت هم پره

با تغییر زاویه برابر، اما زمان  طور هم و به xکنترلی مستقر بر محور 
روی نی y های کنترلی مستقر بر محور در خلاف جهت هم پره

که در راستای نمایشگر ترازو در آن لحظه ثبت و سپس ممان حاصل 
متر محاسبه شده و این روند در  برحسب نیوتنقرار دارد،  zمحور 

تغییر ممان سطوح  چهار دور متفاوت برای روتور تکرار شده است.
  است. نشان داده شده  ٤ها در نمودار  برحسب زاویه انحراف پره

  پارامترهامحاسبه نهایی  - ۶- ۳
های قبل، تلاش برای محاسبه پارامترهای  هدف از انجام زیربخش

شده در بخش دوم بوده است. بدین منظور، در  سازی معرفی مدل
داکتدفن دانشکده ای ریزپرنده  پارامترهای فیزیکی و سازهابتدا 

ثبت شده است. پس از  ۳گیری و در جدول  اندازه مهندسی هوافضا،
ها و رسم نمودارهای مربوطه که در  نتیجه آزمونآن با استفاده از 

توان منحنی گذرنده از این نمودارها  طول این بخش بیان شدند، می

رسم  MATLABافزار  ها را در نرم و در نتیجه شیب این منحنی
ها که تابعی از توان دوم سرعت  کمک این شیب نمود. سپس به

محاسبه  ۴دول در ج دورانی روتور هستند، پارامترهای بخش دوم
 اند. شده

  

 ها برحسب انحراف پره های کنترل برای حذف گشتاور روتور  ممان پره )٤نمودار 
  

ای ریزپرنده داکتدفن دانشکده مهندسی  پارامترهای فیزیکی و سازه )۳جدول 
 هوافضا
  پارامتر  اندازه
  قطر داخلی داکت (متر)  ۰.۲۷
  قطر خارجی داکت (متر)  ۰.۳۵
  داکت (متر) ارتفاع ۰.۱۸
  (متر) bهای کنترلی  عرض پره ۰.۰۸
  (متر) cهای کنترلی  ارتفاع پره ۰.۱۲
  (متر) zها تا مرکز جرم در محور  فاصله از مرکز فشار پره ۰.۲۰
  (متر) xها تا مرکز جرم در محور  فاصله از مرکز فشار پره ۰.۰۶

  
 پارامترهای تجربی ریزپرنده داکتدفن دانشکده مهندسی هوافضا )۴جدول 
  پارامتر    اندازه
۵.۱۴۲e-۶ ܥ ضریب تجربی نیروی تراست௥௢௧௢௥(݇݃  (ଶ݀ܽݎ݉

۳.۵۳۱e-۷ ܥ ضریب تجربی گشتاور موتور௧௢௨௥௤௘(݇݃ ݉ଶ݀ܽݎଶ) 

۲.۴۴۰e-۷ ها ضریب تجربی نیروی حاصل از پره ݃݇)஼ௌܥ   (ଷ݀ܽݎ݉

۶.۹۰۱e-۹  ها پرهضریب تجربی ممان حاصل از ݃݇)஼ௌటܥ  ݉ଶ݀ܽݎଷ) 

  
  کنترل ریزپرنده داکتدفن  - ۴

های  های کنترلی برای کنترل سیستم امروزه انواع مختلفی از روش
شوند. در   های داکتدفن به کار گرفته می دینامیکی از جمله ریزپرنده
دهد که  داکتدفن موجود نشان میهای  این میان مطالعه پرنده

های  سازی دلیل پیاده روش کنترل غیرخطی وارون دینامیک به
های کنترلی  تجربی موفق روی پرنده، انتخاب مناسبی در بین روش
 است.  شده است. در ادامه از این روش برای کنترل پرنده استفاده

  درجه آزادی ریزپرنده داکتدفن استخراج معادلات سه - ۱- ۴
درجه آزادی  معادلات حرکت ریزپرنده داکتدفن در سیستم شش

به دست آمد. در ادامه برای اجرای  ١٩و  ١٨مطابق با معادلات 
سناریوی انجام حرکت عمودی و سپس حرکت سمتی پرنده در 
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های کنترل برای هدایت حرکت فراز و غلت برحسب انحراف  نیروی پره )٣نمودار 
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با  درجه آزادی پرنده استخراج خواهند شد. صفحه، معادلات سه
عنوان محورهای حرکتی پرنده،  به zو  xدرنظرگرفتن دو محور 

,ݔمتغیرهای حالت  ,ݖ ,ݑ ,ݓ ,ߠ های کنترلی سیستم  و ورودی ݍ ߱௣, درجه آزادی پرنده  خواهند بود. در نتیجه معادلات سه ௘ߜ
  صورت زیر استخراج شده است: به
  
  
  
۔ۖۖەۖۖ  )۲۴(

ሶݑۓ = ݓݍ− + ௘ߜ௖௦௙௢௥௖௘߱௣ଶܭ − ሶݓߠ݊݅ݏ݃ = qu + ߠݏ݋ܿ݃ + ሶݍ௥௢௧௢௥߱௣    ଶܭ = ሶߠ          ௘ߜ௖௦߱௣ଶܭ  = ሶݔ              ݍ = ߠݏ݋ܿݑ + ሶݖ       ߠ݊݅ݏݓ = ߠ݊݅ݏݑ− +       ߠݏ݋ܿݓ
 

سازی دسته  سپس با استفاده از تئوری اغتشاشات کوچک به خطی
که در نتیجه آن معادلات  [2]پرداخته شده است ۲۴معادلات 

  بود: صورت زیر خواهد درجه آزادی به شده سیستم سه خطی
  
  
  
۔ۖۖەۖۖ  )۲۵(

ሶݑۓ = ௖௦௙௢௥௖௘߱௣଴ଶܭ ௘ߜ − ሶݓߠ݃ = ሶݍ   ௣߱ߜ௥௢௧௢௥߱௣଴ܭ2 = ௖௦߱௣଴ଶܭ  ሶߠ     ௘ߜ = ሶݔ         ݍ = ሶݖݑ =          ݓ
 

  کنترل ریزپرنده داکتدفن به روش وارون دینامیک  - ۲- ۴
مقاله شامل بلوک مدل دینامیکی   در این شده سیستم کنترلر طراحی

ینامیک، بلوک مدل فرمان زاویه، بلوک کنترلر وارون دپرنده، بلوک 
ترتیب قرارگیری این  ٧سرعت و بلوک کنترلر موقعیت است. شکل 

  دهد. ها را نشان می بلوک
شده  هروند استفاده از روش وارون دینامیک، مشابه با روش استفاد

است. در این  شده نشان داده ۸بوده که در شکل  [21 ,20]در دو مرجع
درجه آزادی  برای سیستم سه کینامیوارون دروش در بلوک 

غیرخطی ریزپرنده داکتدفن، از دسته معادلات زیر استفاده 
  :[4]شود می

)۲۶(  

۔ە
ሶ௖௢௠ݍۓ = ,௖௦ܥ)ܯ ߱௣, ௬ܫ(௘ߜ − ௫ܫ) − ሶݓ௬ܫ݌ݎ(௭ܫ ௖௢௠ = ,௥௢௧௢௥ܥ)௭ܨ ߱௣)݉ − ݒ݌) − (ݑݍ  

های حلقه خارجی سیستم هستند.  خروجی ሶݍو  ሶݓکه در آن مقادیر
قابل حل است.  ۲۶مشخص، دسته معادلات  ω୮با محاسبه یک 

از معادله دوم این مجموعه  ω୮بدین گونه که اگر در ابتدا مقدار 
گذاری آن در معادله دیگر،  توان با جای معادلات محاسبه شود، می

را محاسبه نمود. سپس این مقادیر کنترلی وارد بلوک  ௘ߜمقدار 
نمایند.  های سیستم را کنترل می شوند و ورودی دینامیک پرنده می

شامل  های مورد نیاز سازی، کمیت منظور انجام شبیه به ,ݍ ,ݑ ,ݓ ,ߠ ߱௣, , ݔ   هستند.  ݖ
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 به روش وارون دینامیک  طرح کلی سیستم کنترل )٧شكل 

  
 درجه آزادی غیرخطی توضیح شماتیک کنترلر وارون دینامیک سه )٨شكل 

  
های  است، در ابتدا ورودی  شده بیان ۷همان گونه که در شکل 

فرمان ورودی به  عنوان بهموقعیت مطلوب پرنده در دستگاه زمین 
 xشوند. فرض کنید فرمان موقعیت  حلقه خارجی کنترلر اعمال می

است. برای اعمال آرام و نرم، این  شده واردمطلوب به سیستم 
کند. پس از آن توسط یک بلوک  از فیلتر فرمانی عبور می  ورودی
سرعت در دستگاه زمین  ، ورودی موقعیت به فرمان PIکننده  ترلکن

  در دستگاه زمین بیان شده  شود. از آنجایی که این فرمان تبدیل می
است، لذا در این مرحله با عبور از ماتریس انتقال، سرعت از دستگاه 

شود. حال مقدار سرعت در دستگاه  زمین به دستگاه بدنی منتقل می
کند.  را تولید میߠ ، مقدار فرمانPIکننده  ز بلوک کنترلبدنی با عبور ا

شدن  نرم منظور بهاکنون مقدار فرمان زاویه فراز پس از عبور از فیلتر 
شود و  می ߠبرای کنترل زاویه  PIکننده  بلوک کنترلفرمان، وارد 

عنوان ورودی  عنوان خروجی کنترلر خارجی و به را به ሶݍمقدار فرمانی 
مشابه برای کنترل  طور بهنماید. همین روند  ی فراهم میکنترلر داخل
ها   شود. سپس این ورودی حاصل می ሶݓو مقدار انجام  ،zموقعیت 

شوند و مقدار ورودی کنترلی  سیستم می کینامیوارون دوارد بلوک  ω୮  وδୣ  فرمان ورودی  برای تعقیب  ۲۶لازم را مطابق رابطه
های کنترلی وارد بلوک  کنند. حال ورودی تولید می zو  xموقعیت 

از معادلات  با استفادهشوند و  دینامیک ریزپرنده داکتدفن می
  نمایند. های سیستم را تولید می حرکت، خروجی

  درجه آزادی خطی سازی سیستم حلقه بسته سه شبیه - ۳- ۴
درجه آزادی  سازی سیستم حلقه بسته سه در این بخش به شبیه

است. بدین منظور در ابتدا  شده ریزپرنده داکتدفن پرداختهخطی 
درجه آزادی خطی پرنده در قسمت بلوک  معادلات فضای حالت سه

گیرد و برای طراحی کنترلر وارون  مدل دینامیکی پرنده قرار می
شده رابطه  شود که ساده دینامیک خطی از معادلات زیر استفاده می 

  :[21]است ٢٦
)۲۷(  

۔ۖەۖ
௣߱ۓ = ௘ߜ௥௢௧௢௥߱௣଴ܭሶ2ݓ = ௖௦߱௣଴ଶܭሶݍ  

 ٥نظر گرفته شده، مطابق با نمودار  مانوری که برای این پرنده در
سازی خلبان و  منظور آماده ثانیه به٥است. در این مانور پس از 

شود و  ثانیه، پرنده از زمین بلند می٥برابر با  ݐمحیط پرواز، در زمان 
متری ٢ه مطلوب در ارتفاع پس از پرواز عمودی و رسیدن به نقط

کند. پس از آن  ثانیه پرواز ایستا را تجربه می٥، حدود zمحور منفی 
و رسیدن به  xثانیه، حرکت در صفحه عرضی ١٢برابر با  ݐدر زمان 
کند. سپس  را در ارتفاع ثابت تجربه می xمتری در محور ٢موقعیت 
دهد و  کاهش میارتفاع عمودی خود را  ثانیه،٢٠برابر با  ݐدر زمان 

در رسم نمودارهای ذکر است که  آید. لازم به روی زمین فرود می
ℎپاسخ سیستم از متغیر ارتفاع پرنده که برابر با  = است،  ݖ−

   شد. استفاده خواهد
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 hو  xشده به پرنده در راستای محورهای  فرمان موقعیت مطلوب اعمال )٥نمودار 
  
  درجه آزادی غیرخطی سهسازی سیستم حلقه بسته  شبیه - ۴- ۴
درجه آزادی غیرخطی  سازی سیستم حلقه بسته سه منظور شبیه به

درجه آزادی غیرخطی پرنده مطابق با  نیز، در ابتدا معادلات سه
گیرد. برای  در قسمت بلوک مدل دینامیکی پرنده قرار می ٢٤معادله 

دینامیک غیرخطی از معادلات زیر استفاده  طراحی کنترلر وارون
 به ٢٦گذاری دینامیک سیستم در معادله  شود که براساس جای می
  آید: می  دست

۔ۖەۖ  )۲۸(
௣߱ۓ = ඨݓሶ − − ݑݍ  ௘ߜ௥௢௧௢௥ܭߠݏ݋ܿ݃ = ሶݍ + ௖௦߱௣ଶܭݍௗܭ 

 

  نتایج - ۵
کنترلی سرعت   سازی در سیستم خطی، پاسخ ورودی با انجام شبیه

خواهد  ٦صورت نمودار  به ٤و  ٢های  دورانی روتور و انحراف بالک
، شده نمایش داده ٧خروجی موقعیت که در نمودار   بود و پاسخ

دهنده تعقیب مناسب فرمان ورودی و عملکرد صحیح کنترلر  نشان
، میزان ٦است. مطابق با نمودار  شده وارون دینامیک خطی طراحی

 درجه ، حدود سهyهای کنترلی قرارگرفته روی محور  انحراف زاویه پره
معنی آن است که برای قراردادن پرنده در مسیر  خواهد بود و به

به این میزان انحراف اولیه نیاز است.  xمطلوب در راستای محور 
و رابطه بین میزان انحراف  ۳این نتیجه با مقادیر حاصل از نمودار 

سطوح کنترل و نیروی کنترلی حاصل از آن همخوانی دارد. 
ℎሶراستای  همچنین پاسخ سرعت پرنده در  , u  برحسب زمان در

,ߠو پاسخ  ٨نمودار    است. شده رسم ۹برحسب زمان در نمودار  ݍ
های کنترلی  پاسخ ورودیسازی سیستم غیرخطی نیز  در بخش شبیه
ها به  آید که با اعمال این ورودی به دست می ١٠مطابق نمودار 

خروجی موقعیت پرنده مطابق با   سیستم غیرخطی پرنده، پاسخ
ℎሶخواهد بود. همچنین پاسخ سرعت پرنده در راستای  ١١نمودار   , u 

,ߠو پاسخ  ١٢برحسب زمان در سیستم غیرخطی در نمودار   ݍ
  است. شده رسم ۱۳برحسب زمان در نمودار 

های کنترلی به روش  های کنترلی موجود در حلقه  بهرههمچنین 
کننده  بلوک کنترلاند که به عنوان نمونه  آزمون و خطا محاسبه شده PI  ݍبه مقدار فرمانی  ߠبرای تبدیل زاویهሶ  داده  نمایش ٩در شکل 

 است. شده

درجه  برحسب زمان در سیستم سه ௣߱݀و   ௘ߜنمودار ورودی کنترلی  )٦نمودار 
  آزادی خطی

  

  

ℎሶپاسخ سرعت پرنده در راستای  )٨نمودار  ,u درجه  برحسب زمان در سیستم سه
  آزادی خطی

0 5 10 15 20 25 30 35 40
0

0.5

1

1.5

2

2.5

time(sec)

x
co

m
(m

)

 

 

0 5 10 15 20 25 30 35 40
-1

0

1

2

3

time(sec)

hc
om

(m
)

 

 

0 5 10 15 20 25 30 35 40
-20

-10

0

10

20

time(sec)

dw
p

lin
ea

r(
ra

d/
s)

0 5 10 15 20 25 30 35 40
-0.05

0

0.05

time(sec)

d
el

in
e

ar
(r

a
d)

0 5 10 15 20 25 30 35 40
-0.2

0

0.2

0.4

0.6

time(sec)

u
lin

ea
r(

m
/s

)

0 5 10 15 20 25 30 35 40
-0.5

0

0.5

time(sec)

h
do

t-
lin

ea
r(

m
/s

)

درجه آزادی  زمان در سیستم سه برحسب h,xپاسخ پرنده در راستای  )٧نمودار 
  خطی
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,ߠپاسخ  )٩نمودار   آزادی خطیدرجه  برحسب زمان در سیستم سه ݍ
  

درجه  برحسب زمان در سیستم سه ω୮و  δୣ نمودار ورودی کنترلی )١٠نمودار 
  آزادی غیرخطی

 

درجه آزادی  برحسب زمان در سیستم سه h,xپاسخ پرنده در راستای  )١١نمودار 
 غیرخطی

 

ℎሶپاسخ سرعت پرنده در راستای  )١٢نمودار  ,u درجه  برحسب زمان در سیستم سه
  غیرخطیآزادی 

  

 

,ߠپاسخ  )١٣نمودار   درجه آزادی غیرخطی برحسب زمان در سیستم سه ݍ
  

 ሶݍبه مقدار فرمانی  ߠبرای تبدیل زاویه  PIکننده  بلوک کنترل )٩شکل 
  
  گیری نتیجه - ٦

سازی ریزپرنده داکتدفن دانشکده  هدف اصلی از این مقاله، مدل
امیرکبیر و کنترل آن به روش مهندسی هوافضای دانشگاه صنعتی 

این منظور در ابتدا، مدل   وارون دینامیک غیرخطی بوده است. به
های حاکم بر  دینامیکی ریزپرنده داکتدفن موجود با توجه به فرض
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های فیزیکی  کمک ساخت مجموعه آن استخراج شد. پس از آن به
گیری ضرایب موجود در مدل  در آزمایشگاه به شناسایی و اندازه

دینامیکی همچون ممان اینرسی و ضرایب سطوح کنترل پرنده 
سازی کنترل وارون دینامیک  پرداخته شد. در مرحله بعد با شبیه
است که نتایج حاصل از  شده برای پرنده به بررسی نتایج پرداخته

سازی با اعمال فرمان موقعیت مطلوب به سیستم حلقه بسته  شبیه
رجه آزادی غیرخطی، د درجه آزادی خطی و سیستم سه سه
دهنده تعقیب صحیح فرمان ورودی و همچنین پایداری  نشان

سیستم حلقه بسته با استفاده از روش کنترلی وارون دینامیک برای 
  ریزپرنده داکتدفن است.

  
دانند تا از همکاری  نویسندگان بر خود لازم میتشکر و قدردانی: 

رکبیر در بخش های دانشکده مهندسی هوافضای امی گروه ریزپرنده
  تجربی کار تشکر نمایند.

این مقاله تاکنون در نشریه دیگری به چاپ تاییدیه اخلاقی: 
نرسیده و همچنین برای بررسی به نشریه دیگری ارسال نشده است. 
ضمناً محتویات علمی مقاله حاصل فعالیت علمی نویسندگان بوده 

  و صحت و اعتبارسنجی آن بر عهده نویسندگان است.
ها و  گونه تعارض منافعی با سازمان مقاله حاضر هیچتعارض منافع: 

  اشخاص دیگر ندارد.
(نویسنده اول)، نگارنده  زاده فاطمه شریفسهم نویسندگان: 

 ابوالقاسم نقاش %)؛٥٠شناس/پژوهشگر اصلی ( /روشمقدمه
(نویسنده دوم)، پژوهشگر اصلی/تحلیلگر آماری/نگارنده بحث 

)٥٠(%  
صورت شخصی  های انجام آزمایشات به لیه هزینهکمنابع مالی: 

  است. شده توسط پژوهشگران پرداخت
  
  نوشت پی - ٧

,௫ܫ  ممان اینرسی ܫ  نیروی برآی پره کنترل ܨ  نیروی پسا پره کنترل ܦ  های کنترلی ارتفاع پره c  های کنترلی عرض پره ܾ  علایم لاتین ,௬ܫ ,ܮ  zو  x ،yممان اینرسی در جهت محورهای  ௭ܫ ,ܯ ,݌  جرم پرنده ݉ های ممان در دستگاه بدنی مولفه ܰ ,ݍ ,ݑ  نیروی تراست ܶ  ای در دستگاه بدنی های سرعت زاویه مولفه ݎ ,ݒ ,ݔ  های سرعت خطی در دستگاه بدنی مولفه ݓ ,ݕ   های موقعیت در دستگاه اینرسی مولفه ݖ
  ای روتور تغیرات سرعت زاویه ௣߱݀  ای روتور سرعت زاویه ௣߱  زاویه سمت ߰  زاویه غلت ߮  های وارد بر پرنده بردار ممان ߬  چگالی جریان ߩ  زاویه فراز ߠ  ها زاویه پرهانحراف  ߜ  زاویه حمله ߙ  علایم یونانی
  ترانهاده ܶ ها بالانویس
  دستگاه زمین o  دستگاه بدنی ܾ ها زیرنویس
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