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کنترل کوادروتور با الگوریتم بهینه غیرخطی وابسته به حالت و تحلیل عملکرد دینامیکی آن 
تحت اثر میدان باد 

علی پورمرادی، مهدی سبزه پرور٭، علی اشرفی

مهندسی هوافضا، صنعتی امیرکبیر، تهران، ایران

خلاصه: کوادروتورها در دهه های اخیر به دلیل ماموریت های ویژه و کاهش هزینه های عملیات پروازی مورد توجه قرار 
گرفتند. در این مقاله برای این پهباد سه سناریو پروازی برای فیلم برداری از یک منطقه تعریف شده است که در آن ها 
وضعیت کوادروتور بر پایه روش کنترل بهینه غیرخطی وابسته به حالت تحلیل شده است. در سناریو اول یک نمونه 
آزمایشگاهی به جهت یافتن زوایای اویلر مورد نیاز برای اجرای مانور، تست گرفته شده است؛ این نمونه، یک کوادروتور 
است که بر اساس روش تناسبی– مشتق گیر بنا شده است؛ بدین منظور در شبیه سازی نتایج بدست آمده از این روش آورده 
شده است تا با نتایج روش غیرخطی وابسته به حالت صحه سنجی شود. در سناریو دوم و سوم کوادروتور برای پوشش دادن 
سطح بیشتری از منطقه در مسیرهای پیچیده تر مربعی و دایره ای مانور می دهد. از پارامترهای مهم برای انجام ماموریت های 
ذکرشده، درنظرگرفتن عامل خارجی باد می باشد؛ بنابراین انجام این ماموریت ها مستلزم پایداری کوادروتور تحت اثر میدان 
باد برای تضمین امنیت آن است؛ برای این منظور اثر نیرویی و گشتاوری میدان باد نمونه بر معادلات حرکت پهباد اعمال 
می گردد. عملکرد دینامیکی کوادروتور برای روش های کنترلی تناسبی– مشتق گیر، خودتنظیم خطی مرتبه دوم و غیرخطی 

وابسته به حالت در تقابل با میدان باد مورد بررسی قرار می گیرد.
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1- مقدمه
و  غیرممکن  مأموریت های  خاطر  به  اخیر  دهه های  در  پهبادها1 
کاهش هزینه های عملیات پروازی مورد توجه قرارگرفته اند ]1[ و به 
دو کلاس کلی، هواپیماهای بدون سرنشین2 و عمود پروازهای3 بدون 
دارای  خود  سرنشین  بدون  هواپیماهای  می شوند.  تقسیم  سرنشین 
بخش های گوناگونی می باشند که در این مقاله هدف، پرداختن به آن ها 
بدون سرنشین  با هواپیمای  مقایسه  نمی باشد ]2[. عمودپروازها، در 
در  شناوربودن4  توانایی ها  این  مهم ترین  دارند  بیشتری  توانایی های 

1  UAV
2  CTOL
3  VTOL
4  Hover

و  برای حداقل سرعت  نداشتن محدودیت  به خاطر  ثابت  مکان  یک 
عدم نیاز به باند و فضای بزرگ، برای نشست وبرخاست است. این دو 
خاصیت باعث استفاده و کاربرد مخصوص این نوع اجسام پرنده برای 
استفاده  نقشه برداری،  نظارت،  نجات،  عملیات  هوایی،  اکتشاف های 
هواپیماهای  است.  شده   ... و  سیل  زمین لرزه،  آتش،  مانند  بلایا  در 
عمودپرواز شامل هلیکوپترهای مرسوم و مولتی روتورها اعم از محور 
موتور چرخان )تیلت روتور5( و محور ثابت با تراست مستقیم6 است 

.]3[
نیروی تراست هر یک از موتورها به طور مستقل از دیگر موتورها، 
قابل کنترل است و دور موتورها بر اساس برنامه هدایت و کنترل تعیین 

5  Tilt rotor
6  Fixed-wing aircraft
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می شود. نیروی تراست مورد نیاز از طریق انتقال نیروی موتور به ملخ ها 
تولید می شود ]4[. کوادورتور یک جایگزین مؤثر برای روتورکرفت های 
با پیچیدگی و هزینه های بالا، در نظر گرفته می شود. این  استاندارد 
بخش  است.  طراحی  شده  کامل  پروازی  بسته  یک  عنوان  به  پرنده 
کنترلی که در وسط پرنده قرار دارد، درواقع مغز و سیستم پردازش و 
کنترل کوادروتور است. سیستم کنترل از راه دور، سیستم پایدارسازی 
و سیستم نیرومحرکه در این صفحه قرار داده  شده اند، سه بخش مهم 

کوادروتور هستند ]4[.
منظور  به  غیرخطی مختلفی  و  کنترلی خطی  تاکنون روش های 
استفاده  ماموریت های خاص  انجام  و  پرنده  این وسیله  بهتر  کارایی 
شده اند. درنظرگرفتن باد خارجی، توربولانس ها، اختلالات و همچنین 
را  تحقیق  این  دامنه  دینامیکی،  مدل  دقیق بودن  از  مطمئن نبودن 
از یک  فیلم برداری  تحقیق  این  از  که هدف  آنجا  از  است.  گسترانده 
ضروری  بنابراین  است؛  فراوان  باد  احتمال حضور  و  می باشد  منطقه 
با  روشی  باد  میدان  در حضور  کوادروتور  کنترل  زمینه  در  که  است 

کارایی بالا ارایه گردد. 
فهمیزال و همکاران از کنترل تناسبی– مشتق گیر– انتگرال گیر 
خود تنظیم فازی برای کنترل ارتفاع کوادروتور استفاده کردند. آن ها 
اظهار داشتند که در روش کنترلی تناسبی– مشتق گیر– انتگرال گیر 
یک محدودیت در تنظیم کردن ضرایب موجود، وجود دارد و با استفاده 
از روش خود تنظیم فازی ادعا کردند که می توانند ضرایب مناسب را 
برای مساله کشف کنند. برای اثبات ادعای خود مقایسه ای مابین این 
دو روش برای کنترل ارتفاع کوادروتور ارائه دادند. در این مقایسه، در 
مسیر حرکت در راستای عمودی، کوادروتور از رفتار نوسانی در حالت 
گذرا و پایا خارج شد ]5[. سیدنی و همکاران از روش کنترل غیرخطی 
توربولانسی  باد  میدان  حضور  در  کوادروتور  عملکرد  بررسی  برای 
برای  خطی  پسخور  روش  از  آن ها  پژوهش  این  در  کردند.  استفاده 
هاورکردن کوادروتور تحت اثر باد که فقط به موتورها اعمال می گردد 
استفاده کردند ]6[. رودریگز و همکاران با استفاده از روش مشاهده گر 
فیدبک خروجی با ضریب بهره بالا به کنترل ارتفاع کوادروتور در حضور 
اختلالات و خطای مدل سازی پرداختند. مشاهده گر با ضریب بهره بالا1 
یک تخمین مناسب از موقعیت و تغییرات جهت کوادروتور و مولفه های 
اختلالات باد انجام داده است ]7[. لابادی و همکاران به بررسی مساله 

1  high gain observer-based output feedback high gain regulator

ردیابی یک کوادروتور نامعلوم در حضور اختلالات پیچیده پرداختند. 
و  خارجی  اختلالات  برابر  در  کنترل  مقاوم بودن  افزایش  برای  آن ها 
مدل نامعلوم از روش کسری عدد غیرصحیح مود لغزش2 برای کنترل 
هم  مدل  همکاران  و  بوزید   .]8[ کردند  استفاده  کوادروتور  وضعیت 
یک  که  کردند  ارایه  را  انتگرال گیر3  تناسبی  داخلی–  کنترل  ارزی 
تعادل بین یک مدل کنترلی داخلی و یک کنترل تناسبی انتگرال گیر 
فیلتر  یک  از  منظور  این  برای  است.  مدل  مرتبه  درنظرگرفتن  بدون 
اساس  کردند.  استفاده  دارد  برتری  فیلتر های کلاسیک  از  که  خاص 
با دنبال کردن دینامیک خطا  این روش تنظیم کردن ضرایب کنترلی 
از کنترل خودگردان کوادروتور  این مدل  ارزیابی کارایی  برای  است. 
تحت اثر باد استفاده کردند. سناریو پروازی فقط در حالت هاور بوده 
و نتایج شبیه سازی با نتایج تجربی که با استفاده از فن تولیدکننده 
باد در آزمایشگاه صورت گرفت صحه سنجی شد. در طی شبیه سازی 
کوادروتور در راستای محور x تحت تلورانس 0/1 متر و در راستای 
و همکاران  تانگ ون  دارد ]9[.  متر جابجایی  تلورانس 0/3  y تحت 
عملکرد کوادروتور را تحت اثر باد و بارش سنگین بررسی کردند. به 
منظور اعمال اثر آب و هوا، در مرحله اول یک معادله باد با پارامترهای 
پیاده سازی شده است؛ سپس عملکرد کوادروتور تحت شرایط  کمی 
بر  و  شد  مقایسه  و  شبیه سازی  عددی  به صورت  متفاوت  اتمسفری 
مبنای آن نشان داده شد که در شرایط گوناگون چقدر دور موتور باید 
افزایش یابد تا به عملکرد موتور در شرایط آرام جوی رسیده شود. این 
رفتار موتور محدود کرده است که کاری  بررسی  را در  باد  اثر  مقاله 
ارزشمند برای بهینه سازی در طراحی های آینده در این صنعت است 
بررسی  خاص  سناریو  تحت  را  کوادروتور  کلی  حرکت  دینامیک  اما 
لغزش  مود  کنترل  الگوریتم  یک  همکاران  و  لی   .]10[ است  نکرده 
اختلال  مشاهده گر  همراه  به  محدود4  زمان  با  متغیره  یکپارچه چند 
بررسی  ناسازگار  و  سازگار  اختلالات  حضور  در  کوادروتور  یک  برای 
کردند. آن ها از این روش برای کنترل مسیر و وضعیت استفاده کردند. 
نتایج شبیه سازی عددی آن ها نشان داد که دقت کار آن ها برابر سایر با 
روش های کنترلی است ]11[. جراردو فلورس و همکاران برای کنترل 
کوادروتور تحت باد نا آشنا که متغیر با زمان است از روش های کنترلی 

2  Fractional non-integer sliding mode
3  Internal Model Control- proportional integrator (IMC-PI) 
equivalence
4  Multivariable finite time composite integral sliding mode 
control
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یکدیگر  کنار  در  عقب2  به  بازگشت  و  خروجی1  فیدبک  غیرخطی 
استفاده کردند. در این پژوهش از یک مشاهده گر تطبیقی نیز برای 
تخمین اغتشاش کمک گرفته شد که در نهایت مسیر مطلوب مسأله 
به خوبی ردیابی شد ]12[. عبدالسلام مجد و همکاران مدل غیر خطی 
شش درجه آزادی کوادروتور را در نظر گرفتند. نحوه کار بدین صورت 
بود که چهار واحد کنترل ردکردن اختلال فعال بهبودیافته3 را برای 
پایداری وضعیت و موقعیت کوادروتور طراحی کردند. در این پژوهش 
سناریوهای مختلف ردیابی برای کوادروتور با درنظرگرفتن اغتشاش در 
آزمایشگاه تست گرفته شد. در نهایت عملکرد آن با کنترلر تناسبی– 
انتگرال گیر– مشتق گیر مقایسه گشت که نتایج بهتری را نسبت به آن 
ارایه داد ]13[. ویلیام گریک و همکاران با استفاده از روش فیدبک 
کوادروتور  سینماتیک  و  آیرودینامیکی  مدل های  پایه  بر  که  جریان4 
است موقعیت و وضعیت یک کوادروتور را در میدان باد خارجی کنترل 
کردند. لازم به ذکر است که این کنترلر با استفاده از الگوریتم بهره 
از  حاکی  بدست آمده  نتایج  می شود.  تراست  اشباع  از  مانع  متغیر5 
قادر  بهتر  از روش فیدبک جریان  استفاده  با  آن است که کوادروتور 
به کنترلر  باد نسبت  به حفظ موقعیت و وضعیت مطلوب در میدان 

تناسبی– انتگرال گیر– مشتق گیر است ]14[.
در  بتوان  که  روشی  از  به کارگیری  تحقیق  این  انجام  الزامات  از 
شرایط حضور باد، سناریوهای پروازی مختلف و پیچیده را اجرا کند 
اما همانطور که در تحقیقات انجام شده مشاهده شد عموم آن ها اثر باد 
را به عملکرد پره های موتور و یا حالت هاور در حضور عامل خارجی 
بررسی کرده اند. از آنجا که الگوریتم بهینه غیرخطی وابسته به حالت 
دنبال کردن  امکان  کنترل  و  حالت  ماتریس  درایه های  به روزکردن  با 
مسیر مطلوب را به خوبی فراهم می آورد؛ می تواند سناریوهای پیچیده 
پروازی را اجرا کند. در انجام این تحقیق خطای حالت ماندگار اشکال 
زیادی در فرایند فیلم برداری ایجاد نمی کند اما خطاهای نوسانی باید 
در حد امکان رفع گردد که الگوریتم بهینه غیرخطی وابسته به حالت 

بسیار کارامدتر از سایر روش ها است.
پرداخته  کوادروتور  مدل سازی  به  ابتدا  رو،  پیش  تحقیق  در 
می شود؛ سپس اثر باد به معادلات حرکت اضافه می گردد. یک مدل 

1  Output-feedback control
2  Back-stepping
3 Improved Active Disturbance Rejection Control (IADRC)
4  Flow-feedback
5 Variable-gain algorithm

اثر نیرویی و  انتخابی گاست گسسته معرفی می گردد و نحوه اعمال 
الگوریتم  بعد  بررسی می شود؛ در مرحله  به کوادروتور  گشتاوری آن 
بهینه غیرخطی وابسته به حالت به معادلات حرکت اعمال می گردد 
عملکرد  نحوه  و  می گردند  تعریف  کنترل  و  حالت  ماتریس های  که 
به  بعد  مرحله  در  می گردد.  بررسی  باد  حضور  در  پایداری  برای  آن 
شبیه سازی و اعتبارسنجی پرداخته می شود و در پایان نتیجه گیری از 

تحقیق آورده می شود.

2- مدل سازی دینامیکی و سینماتیکی کوادروتور
در این بخش یک مدل ریاضی از کوادروتور ارائه می گردد. ابتدا کلیه 
نیروها و گشتاورهای داخلی و خارجی وارد بر کوادروتور مدل سازی 
می گردد و در نهایت سه دسته از معادلات دینامیک دورانی، دینامیک 
انتقالی و سینماتیک دورانی استخراج می گردد. فرضیات ساده کننده ای 
که در این مدل سازی مورد استفاده قرار می گیرند به شرح زیر هستند 

:]7[
1- بدنه کوادروتور و ملخ ها صلب در نظر گرفته می شود.

2- ساختار کوادروتور متقارن است
3-  نقطه مرکز جرم و مبدا مختصات دستگاه بدنی در یک نقطه 

واقع شده است.

2-1- نیروها و گشتاورهای دستگاه متصل به روتور
همان طور که در فصل قبل گفته شد، هر روتور دارای یک نیروی 
تراست در راستای عمود بر صفحه چرخش روتورها و یک ممان القایی 
در خلاف جهت چرخش روتورها است. نیروی تراست هریک از روتورها 

طبق زیر تعریف می شود:

2. , 1, 2,3, 4i iT b i= Ω =  )1(

iΩ سرعت زاویه ای هر روتور  که در آن b ضریب ثابت تراست و
زیر  به صورت  نیز  روتورها  از  ناشی  آیرودینامیکی  ممان   .]7[ است 

تعریف می شود:

2. , 1, 2,3, 4i id iτ = Ω =  )2(

که در آن d ضریب ثابت درگ ملخ است ]7[.
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2-2- نیروها و گشتاورهای خارجی
مطابق  کوادروتور  به  اعمال شده  خارجی  گشتاورهای  و  نیروها 

روابط )3( می باشد.

( )
( )
( )

( )

2 2 2 2
1 2 3 4

2 2
4 2

2 2
3 1

2 2 2 2
2 4 1 3

0
0 ,

0
, 0

B

B E

F

b

lb

M lb w
mgd

 
 

=  
 
 Ω +Ω +Ω +Ω 
 Ω −Ω   

  = Ω −Ω =     −   Ω +Ω −Ω −Ω 

 )3(

2-3- دینامیک انتقالی
انتقالی مطابق روابط )4( استخراج می گردد   معادلات دینامیک 

.]15[

( )

( )

( )

1

1

1

1cos sin cos sin sin

1cos sin sin sin cos

1cos cos

x u
m

y u
m

z g u
m

ϕ θ ψ ϕ ψ

ϕ θ ψ ϕ ψ

ϕ θ

= +

= −

= −







 )4(

1u در روابط )4( نیروی تراست است که مطابق رابطه )1( بدست 

 ϕ می آید. y ،x و z موقعیت کوادروتور را نشان می دهد. زوایای اویلر 
ψ به ترتیب زوایای غلت1 ، پیچ و یاو می باشند. θ و   ،

2-4- دینامیک دورانی
معادلات دینامیک دورانی مطابق روابط )12( استخراج می گردند 

.]15[

2

3

4

y z r

x x x

z x r

y y y

x y

z z

I I J l u
I I I

I I J l u
I I I

I I l u
I I

ϕ θψ θ

θ ϕψ ϕ

ψ ϕθ

−
= − Ω+

−
= + Ω+

−
= +

 

 



  



 

 )5(

1  Roll

گشتاور  مقدار    rJ θΩ عبارت   )5( معادلات  به  توجه  با 
Ω از رابطه )6(  ژیروسکوپی ملخ پرنده را نشان می دهد که در آن 
4u به ترتیب مقدار گشتاور غلت ، پیچ و  3u  و   ، 2u بدست می آید. 
یاو را نشان می دهند و مطابق روابط )7( بدست می آیند ]16[. عبارت 
) نشان دهنده گشتاور ژیروسکوپی در دستگاه بدنی  )x yI Iϕθ −



است.

1 3 2 4Ω = Ω +Ω −Ω −Ω  )6(

( )
( )
( )

2 2
2 4 2

2 2
3 3 1

2 2 2 2
4 2 4 1 3

u b

u b

u d

= Ω −Ω

= Ω −Ω

= Ω +Ω −Ω −Ω

 )7(

3- بررسی رفتار دینامیکی کوادروتور با اعمال اثر باد
زمانی که کوادروتور با باد مواجه می شود ممکن است باعث شود 
باید  آن  عملکرد  و  آیرودینامیکی  اثر  بنابراین  کند؛  کامل  که سقوط 
تحت شرایط آب و هوایی بررسی گردد. در این شرایط جوی نیروی 
باعث مشکلات جدی  ایجاد می گردد که ممکن است  لیفت و درگ 
گردد؛ بنابراین باید عملکرد کوادروتور در میدان باد مطالعه گردد و 
با حالت بدون میدان باد مقایسه گردد تا نتایج کاربردی حاصل گردد 
]11[. در این قسمت اثر میدان باد در در همه جهات به کوادروتور 
اعمال می گردد و رفتار دینامیکی آن بررسی می گردد. برای اعمال باد 
به عنوان یک  باد  از  ناشی  نیرویی و گشتاوری  اثر  باید  به کوادروتور 
از  این پژوهش،  اعمال  شود. در  به کوادروتور  عامل تحریک خارجی 
مدل گاست گسسته به عنوان مدل باد استفاده شده است؛ سپس نحوه 
اعمال باد به کوادروتور و چگونگی واردشدن آن به معادلات حرکت 
روی  بر  باد  اثر  اعمال  از  حاصل  نتیجه  درنهایت  و  می گردد  بررسی 

کوادروتور تحلیل می گردد ]17[.

3-1- مدل گاست گسسته
1  می باشد که  cos ine− مدل گاست گسسته استاندارد به فرم 
خروجی آن سرعت باد است. معادله )8( یک رابطه ریاضی از این باد 
 x md طول گاست، mw دامنه باد، را پیاده سازی می کند که در آن
w بردار برایند سرعت باد اعمال شده به کوادروتور  فاصله طی شده و
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می باشد ]18[:

0 0

(1 cos( )) 0
2

m
m

m

m m

x
w xw x d

d
w x d

π
 <

= − < <

 >  

)8(

3-2- نحوه تجزیه شدن بردار سرعت باد در دستگاه بدنی کوادروتور
سرعت باد یک بردار است و برای معرفی یک بردار در فضا لازم 
است اندازه آن بردار و همچنین دو زاویه برای مشخص شدن جهت آن 
داده شود؛ بنابراین برای اعمال باد به کوادروتور باید علاوه بر داشتن 
شود.  مشخص  کوادروتور  به  آن  برخورد  جهت  سرعت،  بردار  مقدار 
همانطور که در شکل 1 مشاهده می شود جهت بردار سرعت باد با دو 
λ مشخص می گردد. شکل 2 جهت اعمال باد به کوادروتور  β و زاویه
را در دو تصویر مجزا در صفحات دوبعدی افقی و قائم نشان می دهد.

بنابراین معادلات باد در دستگاه بدنی کوادروتور مطابق روابط )9( 
تجزیه می گردد.

sin sin
sin cos
cos

x

y

z

w w
w w
w w

λ β
λ β

λ

=
=

=  
)9(

3-3- اعمال اثر نیرویی و گشتاوری باد به کوادروتور
از نظر فیزیکی همان فشار هوا است که برای اعمال  باد  ماهیت 
باید سرعت آن را  ابتدا  اثر آن به کوادروتور مطابق دیاگرام شکل 3 
به فشار دینامیکی و سپس به نیرو تبدیل کرد. فشار دینامیکی ناشی 
از باد و به دنبال آن نیروهای اعمالی به کوادروتور مطابق روابط زیر 

بدست می آیند:

21
2wp wρ=  )10(

1

2

2
1

2
2

2
3 3

1
2
1
2
1
2

X

Y

Z

w X L

w Y L

w Z L

F w c A

F w c A

F w c A

ρ

ρ

ρ

=

=

=

 )11(

w بردار سرعت  ρ چگالی هوا، wp فشار دینامیکی، که در آن
از باد در   به ترتیب نیروهای ناشی 

XwF  و
XwF ،  

XwF باد می باشند.
zw به ترتیب مولفه های  yw و  ، Xw راستای Y ،X و Z می باشند. 
به  لیفت های مربوط   ضریب 

iLc راستاهای مربوطه می باشند. باد در 
/Lc =

2
0 08 ، /Lc =

1
0 بدنه کوادروتور که مقادیر آن ها به صورت 08

 
angles and  nterduceing of the wind speed vector direction with . I1Figure  

 و  زاویه دو با باد سرعت بردار معرفی جهت: 1شکل 
  

λ β و شکل 1. معرفی جهت بردار سرعت باد با دو زاویه 
Fig. 1. Interduceing of the wind speed vector direction 

with λ  and β  angles
 
 

 
Figure 2. The applied wind direction to quadrotor in two horizontal and vertical seperat plates   

 قائم و افقی  دوبعدی مجزا تصویر دو در کوادروتور به باد اعمال جهت: 2شکل 
  

شکل 2. جهت اعمال باد به کوادروتور در دو تصویر مجزا دوبعدی افقی و 
قائم

Fig. 2. The applied wind direction to quadrotor in two 
horizontal and vertical seperat plates  

 
Figure 3. Diagram of the applied wind to the system  

 دیاگرام نحوه اعمال باد به سیستم :3شکل 
  

شکل 3. دیاگرام نحوه اعمال باد به سیستم
Fig. 3. Diagram of the applied wind to the system
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iA مساحت های سطوحی از کوادروتور که  Lc/ می باشد. =
3

0 15  ،
در تماس مستقیم با باد قرار می گیرند، می باشند.

برای محاسبه گشتاور اعمالی ناشی از باد به کوادروتور باید باد را 
به صورت نقطه ای به چهار موتور اعمال کرد و با حاصلضرب آن در 

بازوی کوادروتور میزان گشتاور اعمالی را بدست آورد.

3-4- معادلات دینامیکی کوادروتور در میدان باد
نیروهای خارجی اعمال شده به کوادروتور در حالت اعمال باد به 

آن مطابق رابطه )12( می باشد.

( )2 2 2 2
1 2 3 4

x

y

z

w

B w

w

F

F F

b F

 
 
 =
 
 Ω +Ω +Ω +Ω +   

)12(

انتقالی  دینامیک  معادلات  باد  اثر  درنظرگرفتن  با  درنهایت 
کوادروتور به صورت روابط )13( تغییر می کنند.

( )

( )

1

1

1

(cos cos ) ( sin cos cos sin sin )

1cos sin cos sin sin ( )

(sin cos ) ( cos cos sin sin sin )

1cos sin sin sin cos ( )

1sin cos sin ( ) cos

yx

y

yx

z

yx

z

ww

w

ww

w

ww
w

FF
x

m m

u F
m

FF
y

m m

u F
m

FF
z g u F

m m m

ψ θ ψ ϕ ψ θ ϕ

ϕ θ ψ ϕ ψ

ψ θ ψ ϕ ψ θ ϕ

ϕ θ ψ ϕ ψ

θ θ ϕ ϕ

= + − + +

+ +

= + − + +

− +

= − + + +





 cosθ

 )13(

گشتاورهای خارجی اعمال شده به کوادروتور در حالت اعمال باد 
به آن مطابق رابطه )14( می باشد.

( )

( )

( )

2 4

1 3

1 32 4

2 2
4 2

2 2
3 1

2 2 2 2
2 4 1 3

( )
.
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.
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M lb l
I

F FF F
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I I

− 
 Ω −Ω +
 
 − = Ω −Ω + 
 
 −−
 Ω +Ω −Ω −Ω + + 
 

 )14(

دورانی  دینامیک  معادلات  باد  اثر  درنظرگرفتن  با  درنهایت 
کوادروتور به صورت روابط )15( تغییر می کنند.

2 4

1 3

1 32 4

2

3

4

( )
.

( )
.

( )( )
. .

z z

z z

y yx x

w wy z r

x x x x
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w ww wx y
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−−
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)15(

wF مولفه باد می باشد که زیرنویس های y ،x و  در معادلات بالا
z راستای باد و اعداد 1، 2، 3 و 4 شماره موتورها در انتهای هر بازو 

می باشد که باد به آن اعمال می شود.

4-  کنترل وضعیت و موقعیت کوادروتور

ابتدا کنترل وضعیت1 کوادروتور و سپس کنترل  قسمت  این  در 
ارتفاع3 آن بررسی می گردد؛ روش مورد استفاده در این  موقعیت2 و 
نام  به  بهینه  کنترل  غیرخطی  الگوریتم  وضعیت  کنترل  برای  مقاله 
موقعیت  کنترل  برای  می باشد.  حالت4  به  وابسته  خطی  غیر  روش 
استفاده می شود و درنهایت  تناسبی- مشتق گیر5  از روش  کوادروتور 

برای کنترل ارتفاع از روش خطی پسخور6 استفاده می گردد.

4-1- الگوریتم غیرخطی وابسته به حالت
در این پژوهش لازم است یک سیستم کنترلی خودگردان7 برای 
یک  حالت  به  وابسته  ریکاتي  روش  گردد.  ارایه  باد  اثرات  به  غلبه 
استراتژي شناخته شده و بسیار کاربردي در دهه هاي اخیر در زمینة 
کنترلي به شمار مي آید.  بر اساس این تئوري، هر سیستم غیرخطي 
ساختار  با  مشابه  ساختاري  که  شود  پارامترسازي  شکلي  به  مي تواند 
یک سیستم خطي در فضاي حالت داشته باشد ]19[. در روش ریکاتي 
وابسته به حالت، لازم است که معادلة ریکاتي وابسته به حالت در هر 
بازه یا گام زماني حل شود، بنابراین، حجم محاسبات در مسائل پیچیده 
بسیار بالا بوده و غیرقابل چشم پوشي است. در این روش ابتدا معادلات 
درایه های  که  صورت  این  به  شوند  نوشته  حالت  فضای  فرم  به  باید 
ماتریس های A و B می توانند تابعی از حالت های مساله باشند. برای 

این منظور ابتدا معادلات مطابق رابطه )16( نوشته می شود.
1  Attitude control
2  Position control
3  Altitude control
4  SDRE (State Dependent Riccati Equation)
5  PD (proportional–derivative)
6  Feedback linearization
7  Autonomous
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سپس معادلات فضای حالت به فرم ماتریسی مطابق رابطه )17( 
نوشته می شود.
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در این روش باید تابع هزینه  Jبه حداقل برسد و معادلات ریکاتی حل 
شود تا درنهایت ماتریس بهره کنترلی k(x) مطابق زیر بدست آید ]20[.

( )
0

1

1

0

( )

T T

T T

T

J x Qx u Ru dt

PA A P Q PBR B P

k x R B P

∞

−

−

= +

+ + − =

=

∫

 

)18(

درایه های ماتریس بهره کنترلی در این روش متغیر است؛ یعنی 
این  با بدست آمدن  انجام مسئله مقادیر آن ها تغییر می کند.  در طی 
ماتریس باید ورودی کنترلی بدست آید؛ اما به دلیل اینکه معادلات 
از حلقه خارجی  که   dx ردیابی و همچنین  نیستند  معمول  فرم  به 
به دست می آید، رابطه ورودی کنترلی دچار تغییرات می شود ]21[. 
دینامیک  وارون  از  باید  در آیند،  معمول  فرم  به  معادلات  اینکه  برای 
استفاده کرد تا هنگامی که در داخل معادله قرار می گیرد باعث حذف 
یک  معادله،  این  در   B ماتریس  آنجایی که  از  شود.   F(x) عبارت 
ماتریس غیرمربعی هست، لذا برای محاسبه معکوس آن باید از تابع 

شبه معکوس1 غیرمربعی مطابق رابطه زیر استفاده کرد ]22[:

* 1( )T TB B B B−=  )19(

در نتیجه ]22[:

1
2 ( ) ( )T Tu B B B F x−= −  )20(

و  این ورودی، عبارت غیرخطی موجود حذف می شود  تعریف  با 
می توان مسئله را به صورت رگولاتور در نظر گرفت و باید پاسخ ها را 

به سمت صفر میل داد. معادلات حالت به صورت زیر نوشته می شود:

( ) ( )
( )

t d dx A x x BK x x
Ax BKx M x
= − − −

= − +



 
)21(

که عبارت M(x) برابر است با:

( ) ( )d d dM x Ax BKx BK A x= − + = −  )22(

پس برای تحقق یافتن امر ردیابی، باید علاوه بر عبارت های گفته شده 
از تابع شبه معکوس جهت محاسبه معکوس ماتریس B استفاده می شود:

1
3 ( ) ( )T T

du B BB BK A x−= −  )23(

1  Pseudo-inverse
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حال ورودی کنترلی نهایی که حاصل جمع ورودی های کنترلی 
گفته شده است به صورت زیر تعریف می شود:

2 3( )t tU K x x u u= − + +  )24(

مبحثی که تاکنون مورد بررسی قرار گرفت، کنترل وضعیت کوادروتور 
بود که حلقه داخلی ساختار کنترلی را تشکیل می دهد، این حلقه داخلی 
مقادیر مطلوب خود را از حلقه خارجی می گیرد و باید در حلقه خارجی 
)در بخش کنترل موقعیت توضیح داده شده است.( سازوکاری تعریف شود 
که خروجی آن ورودی های مطلوبی باشد که به حلقه داخلی وارد می شود 

و درمجموع باعث کنترل موقعیت و وضعیت کوادروتور می شود.

4-2- نحوه عملکرد روش غیرخطی وابسته به حالت برای پایداری در 
حضور باد

کنترلی  ورودی  یک  باید  باد  در حضور  کوادروتور  پایداری  برای 
4u را طوری تعریف کرد که با اعمال آن به سیستم دینامیکی موجب 

حذف عامل باد در معادلات حرکت دینامیک دورانی شود. ابتدا مطابق 
رابطه )25( اثر گشتاوری باد به معادلات وارد می گردد. همانطور که 
نیستند  استاندارد  به فرم  مشاهده می شود معادلات غیرخطی حالت 
اختلاف  حاصلضرب  اندیشید.  تدبیر  آن  استانداردسازی  برای  باید  و 
نیروی اعمالی وارد بر دو نقطه و طول بازو باعث اعمال گشتاور می شود 

که معادلات حرکت کوادروتور را از حالت استاندارد خارج می کند.
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وارون  کمک  به  در آیند،  معمول  فرم  به  معادلات  اینکه  برای 
دینامیکی، باید از یک ورودی کنترلی مطابق رابطه )26( استفاده کرد 
تا هنگامی که به معادلات اعمال می گردد باعث حذف عبارت )عامل 

باد( شود ]18[:
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4-3- کنترل ارتفاع
و  از روش خطی سازی پسخور  ارتفاع  کنترل  برای  مقاله  این  در 
شده  استفاده  مشتق گیر  تناسبی–  کنترلر  از  موقعیت  کنترل  برای 
است. خطی سازی پسخور یک روش کنترلر غیرخطی است که اساس 
این روش در تبدیل دینامیک سیستم غیرخطی به دینامیک خطی و 
استفاده از روش های قدرتمند کنترل خطی است که از تبدیل کامل 
می شود  استفاده  خطی سازی  برای  آن  فیدبک  و  سیستم  حالت های 

]23[. معادله دینامیکی غیرخطی ارتفاع به صورت زیر است ]24[:

( ) 1
1cos cosz g u
m

ϕ θ= −

 
)27(

که برای طراحی به روش خطی سازی پسخور، ورودی سیستم به 
شکل زیر در نظر گرفته می شود:

[ ]
cos cos

mu v g
ϕ θ

= −
 )28(

 v  ،  de z z= − تعریف  با   ،  dz z→ ردیابی  به منظور  که 
انتخاب انتگرال گیر  مشتق گیر-  تناسبی-  خطی  کنترل  صورت   به 

می شود:
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pz dz izv k e k e k edt= + + ∫

 )29(

ارتفاع به سادگی کنترل  انتخاب شود  درصورتی که ضرایب مناسب 
می شود.

4-4- کنترل ارتفاع کنترل موقعیت افقی
کنترلر  یک  از  استفاده  کوادروتور  موقعیت  کنترلر  طراحی  برای 
تناسبی– مشتق گیر پیشنهاد می شود که درواقع وظیفه تبدیل خطای 
مکان به مقادیر مطلوب زاویه ها را دارد. کنترلر بدین صورت تعریف می شود:
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5- شبیه سازی و اعتبارسنجی
که  می شود  تعریف  سناریو  سه  کوادروتور  برای  قسمت  این  در 
نحوه  برای  می گردد.  بررسی  حالت  به  وابسته  غیرخطی  روش  با 
نتیجه  که  شد  انجام  آزمایشگاهی  تست  یک  اول  سناریو  انجام شدن 
آن با نتیجه حاصل از شبیه سازی با روش غیرخطی وابسته به حالت 
مورد اعتبارسنجی قرار می گیرد؛ سپس سناریو دوم و سوم که مسیر 
حرکت به حالت مانور مربعی و دایروی است؛ ارائه می گردد. در پایان 
شبیه سازی در حضور عامل باد صورت می پذیرد و نتیجه حاصل از آن 

ارائه می گردد.

5-1- سناریو اول
مشخص  نقطه  یک  از  پهباد  که  است  گونه  این  به  اول  سناریو 
شروع به پرواز می کند و در راستای طولی و عرضی مسیر مشخصی 
برسد سپس  نقطه ای مشخص  به  تا  را مطابق شکل 4 طی می کند 
خود را به یک ارتفاع مورد نظر می رساند تا از منطقه موردنظر شروع 
روی  بر  کوادروتور  که  می شود  فرض  ابتدا  در  کند.  فیلم برداری  به 
برای  کوادروتور  پرواز  اولیه  شرایط  بنابراین  دارد  قرار  زمین  سطح 
به  کوادروتور  پرواز،  شروع  به محض  می باشد.  حالت ها صفر  تمامی 
در  حرکت  به  شروع  و  رفت  خواهد  زمین  سطح  متری   1/5 ارتفاع 
به  تصویربرداری  برای  نهایت  در  و  می کند  عرضی  و  طولی  راستای 

ارتفاع 6 متری خواهد رفت.

5-1-1-  نمونه آزمایشگاهی
طبق معادلات حرکت کوادروتور، معادلات دینامیک انتقالی تابعی 
اویلر  زوایای  اعمال  با  بنابراین  دورانی هستند،  دینامیک  معادلات  از 
فرستاد. موضوع  نظر  مورد  موقعیت  به  را  کوادروتور  مناسب می توان 
مطروحه در سناریو اول این است که چگونه می توان کوادروتور را بر 

 
Figure 4. Flight path in horizontal plate in longitudinal and transverse direction  

 در راستای طولی و عرضی در صفحه افقی  پرواز مسیر حرکت :4کل ش
  

شکل 4. مسیر حرکت پرواز در راستای طولی و عرضی در صفحه افقی
Fig. 4. Flight path in horizontal plate in longitudinal and 

transverse direction

 
Figure 5. Roll angle in PD controller method 
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شکل 5. زاویه غلت در روش تناسبی– مشتق گیر
Fig. 5. Roll angle in PD controller method 

 

 
Figure 6. Pitch angle in PD controller method 

 گیر مشتق –زاویه پیچ در روش تناسبی :6شکل 
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شکل 6. زاویه پیچ در روش تناسبی– مشتق گیر
Fig. 6. Pitch angle in PD controller method
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روی قطر یک مربع هدایت کرد. برای این منظور از یک کوادروتور که 
بر اساس روش تناسبی- مشتق گیر پیاده سازی شده بود به عنوان نمونه 
تجربی استفاده شد. هدف از این آزمایش یافتن زوایای اویلر مناسب 
بود. زوایای غلت و  برای کوادروتور جهت حرکت روی مسیر مذکور 
پیچ بدست آمده از آزمایش مطابق شکل های 5 و 6 می باشد. همانطور 
که مشاهده می شود این دو زاویه باید قرینه هم باشند تا در دستگاه 
دکارتی تعیین شده در راستای محورها حرکت کنند. نمودار خطوط 
ممتد برای مقادیر زوایای آزمایشگاهی و نمودار خطوط خط چین برای 

مقادیر زوایای مطلوب قابل استفاده در شبیه سازی می باشد.
5-1-2- شبیه سازی و اعتبارسنجی سناریو اول

غیرخطی  روش  از  استفاده  با  کوادروتور  مدل  بخش  این  در 
ذکرشده  آزمایشگاهی  مدل  می گردد.  شبیه سازی  حالت  به  وابسته 
تا  می گردد  شبیه سازی  مشتق گیر  تناسبی–  روش  مبنای  بر  نیز 
از  بعد  گردد.  مقایسه  حالت  به  وابسته  غیرخطی  روش  با  آن  نتایج 
کوادروتور  حرکت  مسیر  آزمایش،  از  بدست آمده  اویلر  زوایای  اعمال 
8 و   7 شکل های  خط چین  نمودار  مطابق   y و   x افقی  صفحات   در 

در  کوادروتور  مسیر حرکت  و 8   7 ممتد شکل های  نمودار  می شود. 
روش غیرخطی وابسته به حالت می باشد.

در روش غیرخطی وابسته به حالت اپراتور مقادیر x و y مورد نظر 
خود را به عنوان ورودی به کوادروتور می دهد و کوادروتور در حلقه 
بیرونی خود مقادیر مطلوب زوایای غلت1 و پیچ را محاسبه می کند. 
به دلیل اینکه محاسبه زوایای مطلوب بر عهده کنترلر است در نهایت 
کوادروتور به حالت خودگردان دقیقا روی نقطه مورد نظر قرار می گیرد 
مقدار  مساله،  ورودی  اینکه  بدلیل  تناسبی– مشتق گیر  روش  در  اما 
زوایای اویلر می باشد در رسیدن به نقطه خاص امکان خطا وجود دارد 
روش  به  نسبت  حالت  به  وابسته  غیرخطی  روش  برتری  این خود  و 
تناسبی– مشتق گیر را نشان می دهد. زوایای غلت و پیچ مطلوب که 
از حلقه بیرونی در روش غیرخطی وابسته به حالت محاسبه می شود 
مطابق شکل های 9 و 10 می باشد. همانطور که مشاهده می شود این 

مقادیر با نتایج آزمایشگاهی مطابقت دارد.
مسیر حرکت در صفحه قائم در روش غیرخطی وابسته به حالت 
مطابق شکل 11 می باشد و همچنین در شکل 12 مسیر حرکت سه 

بعدی کوادروتور را در این روش نشان می دهد.

1  Roll

5-2- سناریو دوم و سوم
نقطه ای  از  که  است  شده  خواسته  پهباد  از  سناریو  دو  این  در 
مشخص شروع به پرواز کند و در ارتفاع 6 متری از سطح زمین، مسیر 

 

 
Figure 7. Quadrotor flight path in x direction in SDRE algorithm and PD controller method 
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Figure 8. Quadrotor flight path in y direction in SDRE algorithm and PD controller method  
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شکل 7. مسیر حرکت پرواز کوادروتور در راستای x در دو روش غیرخطی 
وابسته به حالت و تناسبی– مشتق گیر

Fig. 7. Quadrotor flight path in x direction in SDRE 
algorithm and PD controller method

شکل 8. مسیر حرکت کوادروتور در راستای y در دو روش غیرخطی وابسته 
به حالت و تناسبی– مشتق گیر

Fig. 8. Quadrotor flight path in y direction in SDRE 
algorithm and PD controller method

 
Figure 9. Roll angle in SDRE algorithm 

 زاویه غلت در روش غیرخطی وابسته به حالت :9کل ش
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شکل 9. زاویه غلت در روش غیرخطی وابسته به حالت
Fig. 9. Roll angle in SDRE algorithm
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پوشش دادن  مسیر  این  انتخاب  دلیل  کند.  طی  را  دایروی  و  مربعی 
سطح بیشتری برای فیلم برداری است. در این ماموریت کوادروتور با 
الگوریتم غیرخطی وابسته به حالت کنترل می شود و مسیر مورد نظر 

را ردیابی می کند در حالی که روش های خودتنظیم خطی مرتبه دوم 
این مانور عاجز  انجام  و تناسبی– مشتق گیر به دلیل خطی بودن در 
هستند. شکل 13 و 14 به ترتیب مسیر حرکت سه بعدی آن را در دو 

سناریو دوم و سوم نشان می دهد. 
 y و x شکل 15 و 16 به ترتیب مقدار خطا ردیابی در دو راستای

را نشان می دهند:

5-3- سناریو شبیه سازی در حضور باد
در این قسمت رفتار دینامیکی کوادروتور تحت اثر بردار نیرویی 
و گشتاوری میدان باد بررسی می گردد. این باد خارجی تحت زوایای 
degλ جریان دارد که در سه مولفه به کوادروتور  = 30 degβ و  = 45

اساس  بر  که  کوادروتوری  همان  نظر  مورد  سیستم  می شود.  اعمال 
روش تناسبی- مشتق گیر بنا شده است انتخاب می گردد که معادلات 
و  است  شبیه سازی شده  متلب  نرم افزار  کتابخانه سیمولینک  در  آن 
زوایای اویلر مطابق شکل های 5 و 6 به کوادروتور اعمال می گردد. با 

 
 

 
Figure 10. Pitch angle in SDRE algorithm 
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Figure 11. Desired and actual quadrotor flight path in vertical direction in SDRE algorithm  
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Figure 12. Three-dimensional quadrotor flight path in SDRE algorithm 

 در روش غیرخطی وابسته به حالت  کوادروتورسه بعدی  پرواز مسیر حرکت :12شکل 
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شکل 10. زاویه پیچ در روش غیرخطی وابسته به حالت
Fig. 10. Pitch angle in SDRE algorithm

شکل 11. مسیر حرکت پرواز مطلوب و واقعی کوادروتور در راستای قائم در 
دو حالت در روش غیرخطی وابسته به حالت

Fig. 11. Desired and actual quadrotor flight path in 
vertical direction in SDRE algorithm

غیرخطی  روش  در  کوادروتور  بعدی  سه  پرواز  حرکت  مسیر   .12 شکل 
وابسته به حالت

Fig. 12. Three-dimensional quadrotor flight path in SDRE 
algorithm

 

 
Figure 13. Three-dimensional quadrotor flight path in SDRE algorithm 
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Figure 14. Three-dimensional quadrotor flight path in SDRE algorithm 

 غیرخطی وابسته به حالت در روش  کوادروتورسه بعدی  پرواز مسیر حرکت :14شکل 
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غیرخطی  روش  در  کوادروتور  بعدی  سه  پرواز  حرکت  مسیر   .13 شکل 
وابسته به حالت

Fig. 13. Three-dimensional quadrotor flight path in SDRE 
algorithm

غیرخطی  روش  در  کوادروتور  بعدی  سه  پرواز  حرکت  مسیر   .14 شکل 
وابسته به حالت

Fig. 14. Three-dimensional quadrotor flight path in SDRE 
algorithm
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اعمال اثر باد به کوادروتور زوایای اویلر پیچ و غلت مطابق شکل های 
17 و 18 تغییر می کند. همانطور که مشاهده می شود اثرات گشتاوری 
واقعی  مقادیر  بین  و  می شود  کوادروتور  تعادل  برهم زدن  باعث  باد 
زوایای اویلر و مقدار مطلوب آن فاصله ایجاد می کند؛ همچنین اثرات 
نیرویی آن همانند گراف سه بعدی نشان داده شده در شکل 19 باعث 
انحراف کوادروتور از مسیر تعیین شده آن می گردد. با اعمال اثر حذف 
باد  گشتاوری  اثرات  حالت،  به  وابسته  غیرخطی  روش  در  باد  عامل 
کاملا از بین می رود و همچنین با خاصیت دنبال کردن در این روش 
اثرات نیرویی باد حذف می گردد و باعث می شود که پهباد در مسیر 

تعیین شده قرار گیرد و منحرف نگردد.
شکل های 20 و 21 نمودارهای موقعیت افقی x و y را تحت اثر 
اعمال باد نشان می دهند. در هر گراف، کوادروتور به طور مجزا با سه 
روش تناسبی– مشتق گیر، خودتنظیم خطی مرتبه دوم و غیرخطی 

مذکور  شکل های  در  که  همانطور  می کند.  عمل  حالت   به  وابسته 
روش  بهترین  حالت  به  وابسته  غیرخطی  روش  می گردد؛  مشاهده 
به  باد  اعمال  با  چراکه  می باشد؛  مذکور  کنترلی  روش  سه  میان  از 
کوادروتور کاملا مقاوم بوده و با موفقیت به نقطه ای که برای آن تعیین 
شده، می رود. دو روش کنترلی تناسبی– مشتق گیر، خودتنظیم خطی 

 

 

Figure 15. Tracking error in x axis direction 

 x: خطای ردیابی در راستای محور 15شکل 
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Figure 16. Tracking error in y axis direction  

 yردیابی در راستای محور  : خطای16 شکل
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Fig. 15. Tracking error in x axis direction

y شکل 16. خطای ردیابی در راستای محور
Fig. 16. Tracking error in y axis direction 

 

 
Figure 17. Quadrotor pitch angle in the wind field 

 در حضور باد   کوادروتور زاویه پیچ :17 شکل
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Figure 18. Quadrotor roll angle in the wind field 

 در حضور باد  کوادروتور زاویه غلت :18شکل 
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شکل 17. زاویه پیچ کوادروتور در حضور باد
Fig. 17. Quadrotor pitch angle in the wind field

شکل 18. زاویه غلت کوادروتور در حضور باد
Fig. 18. Quadrotor roll angle in the wind field

 

 
Figure 19. Three-dimensional quadrotor flight path when encountered wind field 

 شود زمانی که با باد رو به رو میر  توسه بعدی کوادرو پرواز مسیر حرکت :19شکل 
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شکل 19. مسیر حرکت پرواز سه بعدی کوادروتور زمانی که با باد رو به رو 
می شود

Fig. 19. Three-dimensional quadrotor flight path when 
encountered wind field



نشریه مهندسی مکانیک، دوره ۵3، شماره ویژه 4، سال ۱4۰۰، صفحه 2423 تا 2438

2435

مرتبه دوم، هر دو در برابر باد از مسیر درخواستی منحرف می شوند و 
نمی توانند ماموریت خود را به درستی اجرا کنند. در مقایسه میان این 

دو روش، باز روش خودتنظیم خطی مرتبه دوم بهتر می باشد و انحراف 
آن نسبتا کمتر است اما روش تناسبی– مشتق گیر واقعا ضعیف عمل 
کرده و از همان ابتدا انحراف شدیدی دارد. نتیجه کلی بدین صورت 
است که از مزیت های روش غیرخطی وابسته به حالت امکان کنترل 

کوادروتور در حضور میدان باد می باشد.
شکل 22 نمودار مسیر حرکت عمودی کوادروتور را تحت اثر باد 
نشان می دهد. با توجه به این شکل، مشابه حالت قبل روش غیرخطی 
وابسته به حالت مناسب ترین روش است و دو روش دیگر با مقادیری 

فراجهش به ارتفاع مورد نظر می رسند.

6- نتیجه گیری
در این پروژه سه سناریو پروازی مطرح شده و کنترل با الگوریتم 
روش  این  مزیت  است.  پذیرفته  صورت  حالت  به  وابسته  غیرخطی 
کوادروتور  هدایت  امکان  که  است  این  خطی  روش های  به  نسبت 
زاویه ای  تغییر سرعت  در  اپراتور  دخالت  بدون  مشخص،  نقطه ای  به 
که  چرا  است؛  امکان پذیر  آن  کنترل  برای  اویلر(  )زوایای  موتورها 
سیستم کنترلی به صورت حلقه بسته صورت می پذیرد و به دنبال آن 
امکان کنترل در میدان باد نیز فراهم می گردد؛ زیرا اگرچه کوادروتور 
برخوردار  پایداری  از  موتور  به دلیل وجود چهار  راستای عمودی  در 
این روش  و  است  مواجه  با ضعف شدیدی  افق  راستای  در  اما  است 
باز  حلقه  اگر سیستم  اما  دارد.  را  آن  پایداری  قابلیت حفظ  کنترلی 
باشد و انسان در آن دخیل باشد؛ نمی تواند جهت نیرو و گشتاورهای 
را حفظ  تعادل کوادروتور  و  را پیشبینی کند  باد  از  لحظه ای حاصل 
نماید. از مزیت های دیگر روش غیرخطی وابسته به حالت امکان مانور 
مسیرهای پیچیده به دلیل غیرخطی بودن می باشد و می توان هرگونه 

بلوک هدایت با مسیر ازپیش تعیین شده برای آن در نظر گرفت.

فهرست علایم
علائم انگلیسی

 iAm2 ،سطح مقطع
Aماتریس حالت
Bماتریس کنترل
bضریب ثابت نیرو

 3bماتریس واحد در دستگاه بدنی

 

 
Figure 20. Quadrotor horizontal (x) flight path under wind effect for three control method 

 باد برای سه روش کنترلی اثر تحتکوادروتور  xافقی  حرکت پرواز مسیر :20شکل 
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Figure 21. Quadrotor horizontal (y) flight path under wind effect for three control methods 

 باد برای سه روش کنترلی اثر تحت کوادروتور yافقی  حرکت پرواز مسیر :21شکل 
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سه  برای  باد  اثر  تحت  کوادروتور  x افقی  پرواز  حرکت  مسیر   .20 شکل 
روش کنترلی

Fig. 20. Quadrotor horizontal (x) flight path under wind 
effect for three control method

سه  برای  باد  اثر  کوادروتور تحت   y افقی پرواز  حرکت  مسیر   .21 شکل 
روش کنترلی

Fig. 21. Quadrotor horizontal (y) flight path under wind 
effect for three control methods 

 
Figure 22. Quadrotor vertical flight path under wind effect for three control methods   

 باد برای سه روش کنترلی  اثر تحت کوادروتور عمودی  پرواز حرکت مسیر :22شکل 

 

0 5 10 15 20 25 30
0

5

10

15

t ( s )

h 
( m

 )

 

 
SDRE
LQR
PD
Desired  Trajectory

شکل 22. مسیر حرکت پرواز عمودی کوادروتور تحت اثر باد برای سه روش 
کنترلی

Fig. 22. Quadrotor vertical flight path under wind effect 
for three control methods 



نشریه مهندسی مکانیک، دوره ۵3، شماره ویژه 4، سال ۱4۰۰، صفحه 2423 تا 2438

2436

 
iLC 2N.s kg ضریب لیفت، 
dضریب ثابت گشتاور

 mdm ،طول گاست
eخطا

 BFN ،نیروی خارجی اعمالی به کوادروتور

 
xwFN ،x نیروی اعمالی باد به کوادروتور از جانب

ywFN ،y نیروی اعمالی باد به کوادروتور از جانب

zwFN ،z نیروی اعمالی باد به کوادروتور از جانب

g2m s نیروی گرانش، 

 xI 4m  ،x ممان اینرسی در راستای

xI4m  ،y ممان اینرسی در راستای

xI4m  ،z ممان اینرسی در راستای

 rJ4m ممان ژیروسکوپی،
kماتریس بهره کنترل
lm ،طول بازو

mkg ،جرم

 BMN.m ،گشتاور خارجی اعمالی به کوادروتور

GMN.m ،گشتاور ژیروسکوپی
TN ،نیروی ناشی از موتور

 1uN ،)تلاش کنترلی )نیروی تراست ورودی

1uN.m ،)تلاش کنترلی )گشتاور غلت

1uN.m ،)تلاش کنترلی )گشتاور پیچ

1uN.m ،)تلاش کنترلی )گشتاور یاو
w بردار برایند

 mw m s دامنه باد، 

 xwm s  ،x مولفه باد در راستای محور

ywm s  ،y مولفه باد در راستای محور

zwm s  ،z مولفه باد در راستای محور
xm ،موقعیت طولی

 dxm ،موقعیت طولی مطلوب
ym ،موقعیت عرضی

 dym ، موقعیت عرضی مطلوب

zm ،موقعیت ارتفاع

 dzm ، موقعیت ارتفاع مطلوب

علائم یونانی

 βrad ،y جهت بردار باد با محور
θrad ،زاویه اویلر غلت

 dθrad ،زاویه اویلر غلت مطلوب
 λrad ،z جهت بردار باد با محور
ρkg/m3 ،چگالي
τN.m ،گشتاور

 φrad ،زاویه اویلر پیچ

dφrad ،زاویه اویلر پیچ مطلوب
ψrad ،زاویه اویلر یاو

 dψrad ،زاویه اویلر یاو مطلوب

 Bω rad s سرعت دورانی،
Ωrpm ،دور
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