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 𝑑𝑦 𝑦 

 

𝑑𝐿 =
1

2
𝜌𝑐V2𝐶𝑙𝛼𝛼𝑑𝑦

𝑑𝐷 =
1

2
𝜌𝑐𝑉2𝐶𝐷𝑑𝑦

𝜌𝑐𝑉

𝐶𝑙𝛼𝐶𝐷

 
 

ي المان ديفرانسيلي پرهکيناميآئرود. نمايش سرعت و نيروهاي ۱شکل   

  

 
. نمايش المان ديفرانسيلي پره در صفحه روتور اصلي2شکل   

 

 

𝑉 = √𝑢𝑝
2 + 𝑢𝑇

2

𝑢𝑇 ≫ 𝑢𝑝
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𝑉 = 𝑢𝑇 = Ω𝑟

  

𝑑𝑇 = (𝑑𝐿𝑐𝑜𝑠𝜙 − 𝑑𝐷𝑠𝑖𝑛𝜙)

𝑑𝑄 = (𝑑𝐿𝑠𝑖𝑛𝜙 + 𝑑𝐷𝑐𝑜𝑠𝜙)𝑦

𝜙𝑑𝑄 𝑑𝑇

𝑅𝑝

𝑅𝑝

𝑇 =
1

3
𝜌𝑐Ω2𝑅𝑝

3𝐶𝑙𝛼𝛼

‎ 

𝑄𝐿 = 𝜌𝑐𝑅𝑝
4Ω2 (

𝐶𝐷0+𝐶𝐷𝑖𝜃
2

4
−

𝐶𝐿𝛼𝜃

3𝑅𝑝Ω
)

 

 

𝑣 = 𝑅𝑖 +
Ω

Kv

Kv

𝑟𝑎𝑑
𝑠⁄

𝑣𝑜𝑙
𝑅

Ω 

 

 
 مدار معادل يک موتور الکتريکي .3شکل 

 

 

𝑖 =
1

𝑅
(𝑣 −

𝜔

𝐾𝑣
)

 

𝐼Ω̇ = 𝑄𝑀 − 𝑄𝐿

Ω̇𝑄𝐿

𝑄𝑀 𝐼

𝑖𝑖0

𝑄𝑀 =
(𝑖 − 𝑖0)

𝐾𝑞

𝐼Ω̇ = [(𝑣 −
Ω

𝐾𝑣
)

1

𝑅
− 𝑖0]

1

𝐾𝑞
− 𝑄𝐿

𝐼Ω̇ = [(𝑣 −
Ω

𝑘𝑣

)
1

𝑅
− 𝑖0]

1

𝐾𝑞

−𝜌𝑐𝑅𝑝
4Ω2 (

𝐶𝐷0 + 𝐶𝐷𝑖𝜃
2

4
−

𝐶𝐿𝛼𝜃

3𝑅𝑝Ω
)

Ω0θ0

∆Ω̇ = −
1

𝐼
[

1

𝑅𝐾𝑣𝐾𝑞
+ 2𝜌𝑐𝑅𝑝

4
𝐶𝐷0

4
Ω0

+2𝜌𝑐𝑅𝑝
4
𝐶𝐷𝑖

4
 Ω0𝛼0

2 − 𝜌𝑐𝑅𝑝
3
𝐶𝐿𝛼

3
𝛼0∆Ω]

+
1

𝐼

[
 
 
 

1

𝑅𝐾𝑞
− 2𝜌𝑐𝑅𝑝

4
𝐶𝐷𝑖

4
Ω0

2𝛼0

+𝜌𝑐𝑅𝑝
3
𝐶𝐿𝛼

3
Ω0 ]

 
 
 
⌈∆𝑣⌉
⌊∆𝛼⌋

 

 

𝑣𝛼

𝑅𝑝
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1050.1

 

.

XFOIL

NACA 0009

𝜃Ω

گام متغيرکوادروتور: مشخصات ۱ جدول  

 (𝑊)kg ٫

 AXI − 2208 

𝐼𝑧  kg.m2 ٫

𝐼𝑥kg.m2 ٫

𝐼𝑦kg.m2 ٫

(𝐿)cm 

 NACA 0009

 cm ٫

cm  

 (𝐼)kg.m2 ٫

 
و  ۱/0 در ماخ 0009ناکا  ضرايب آئروديناميکي ايرفويل: 2جدول 

 ۱05رينولدز

𝐶𝐷1 = 𝐶𝐷2
𝐶𝐷0

𝐶𝐿0
𝐶𝐿𝛼

 

٫٫٫

 

  AXI-2208 : مشخصات موتور3جدول 

𝑖𝑜 𝑅 𝐾𝑞 𝐾𝑣 

٫٫

 

 
زاويه گام و سرعت دوران روتور اصلي  برحسبتغييرات تراست  .۴ شکل

 در کوادروتور گام متغير

∆𝑇(𝑠)

∆𝑣(𝑠)
=

0.2172

𝑠 +  0.536

∆𝐿(𝑠)

∆𝛼(𝑠)
=

6.742 𝑠 +  3.161

𝑠 +  0.536

𝜃 = 7𝑜 

  تراستفرمان پله واحد افزايش  پاسخ سامانه پيشران به. 5شکل 
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. سرعت دوراني روتور اصلي در زمان فرمان افزايش تراست۶شکل   

 

[
𝑝̇
𝑞̇
𝑟̇

] =

[
 
 
 
 
 
𝑏𝑢1

𝐼𝑥
+

(𝐼𝑧−𝐼𝑦)𝑞𝑟

𝐼𝑥
+

𝐼𝑧𝑟𝑜𝑡𝜔𝑧𝑟𝑜𝑡𝑞

𝐼𝑥
𝑏𝑢2

𝐼𝑦
+

(𝐼𝑥−𝐼𝑧)𝑝𝑟

𝐼𝑦
−

𝐼𝑧𝑟𝑜𝑡𝜔𝑧𝑟𝑜𝑡𝑝

𝐼𝑦

𝑢3

𝐼𝑧
+

(𝐼𝑦−𝐼𝑥)𝑝𝑞

𝐼𝑧
+

𝐼𝑧𝑟𝑜𝑡𝜔̇𝑧𝑟𝑜𝑡

𝐼𝑧 ]
 
 
 
 
 

𝑢̇ = (𝑣𝑟 − 𝑞𝑤 − 𝑔𝑠𝑖𝑛𝜃)

𝑣̇ = (𝑤𝑝 − 𝑟𝑢 − 𝑔𝑠𝑖𝑛 𝜙𝑐𝑜𝑠𝜃)

𝑤̇ = (𝑞𝑢 − 𝑝𝑣−𝑢4/𝑚 + 𝑔𝑐𝑜𝑠 𝜙 cos 𝜃)

(𝑝, 𝑞, 𝑟)(𝑢, 𝑣, 𝑤)

𝜔𝑧𝑟𝑜𝑡

(𝜙, 𝜃, 𝜓)

 

۲۰[

𝜙̇

𝜃̇
𝜓̇

] = [

1 𝑠𝑖𝑛𝜙𝑡𝑎𝑛𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜙𝑡𝑎𝑛𝜃
0 𝑐𝑜𝑠𝜙 −𝑠𝑖𝑛𝜙
0 𝑠𝑖𝑛𝜙/𝑐𝑜𝑠𝜃 𝑐𝑜𝑠𝜙/𝑐𝑜𝑠𝜃

]

 (𝑢1, 𝑢2, 𝑢3, 𝑢4) 

 

𝑢1 = 𝑇4 − 𝑇2  
𝑢2 = 𝑇1 − 𝑇3

𝑢3 = 𝑀2 + 𝑀4 − 𝑀1 − M3  ≅ C(−𝑇1 + 𝑇2 −

𝑇3 + 𝑇4)  

𝑢4 = ∑ 𝑇𝑖
4
𝑖=1

[
𝑥̇
𝑦̇
𝑧̇
] = 𝑅𝜑𝜃𝜓

−1 [
𝑢̇
𝑣̇
𝑤̇

]

𝑝̇, 𝑞̇, 𝑟̇

𝜓̈ = 𝑢3/𝐼𝑧
𝜑̈ = 𝑏𝑢1/𝐼𝑧
𝑧̈ = 𝑢4/𝑚

𝜃̈ = 𝑏𝑢2/𝐼𝑦

𝜃(𝑠)

𝛥𝑣

 

𝜃(𝑠)

Δ𝑣(𝑠)
=

𝜃(𝑠)

Δ𝑙(𝑠)

Δ𝑙(𝑠)

Δ𝑣(𝑠)
=

2𝑏

𝑠2𝐼𝑦
(

0.2172

𝑠 + 0.536
)

𝜃(𝑠)

Δ𝛼(𝑠)
=

𝜃(𝑠)

Δ𝑙(𝑠)

Δ𝑙(𝑠)

Δ𝛼(𝑠)
=

2𝑏

𝑠2𝐼𝑦
(
6.7𝑠 + 3.1

𝑠 + 0.536
)

𝜓(𝑠)

Δ𝑣(𝑠)
=

0.045

𝑠2𝐼𝑧
(

0.2172

s + 0.536
)

𝜓(𝑠)

Δ𝛼(𝑠)
=

0.045

𝑠2𝐼𝑧
(
6.742𝑠 + 3.161

s + 0.536
)
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Power Loading =
𝑇

𝑃

𝑇

 𝑃

 

 
نمودار بارتوان برحسب روتور اصلي. 7شکل   

 

𝑅𝑃𝑀 = 6000.

𝑇/𝑃

𝐹𝑀 =
𝑇

𝑃
√

𝑇

2𝜌𝐴

𝐶𝑇 

 

 
بر حسب ضريب تراست روتور اصليضريب شايستگي  تغييرات. 8 شکل  

 
 مختلفRPMي سيستم حلقه بسته براي ها شهير. مکان هندسي 9 شکل

 

 𝑅𝑃𝑀 = 6000
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ي سيستم حلقه بسته دو مکانيسم گام ثابت ها قطبمکان هندسي . ۱0 شکل

 و گام متغير

 

 
هر دو مکانيسم به ورودي پله واحد . پاسخ حلقه باز۱۱ شکل  

Lead − Lag

 

𝑘𝜃𝑉𝑃
= 0.3 (

s + 1

s + 10
)

𝑘𝜃𝐹𝑃
= 2.5 (

s + 0.02

s + 50
)

𝐼𝑧 = 𝐼𝑥

(𝜃) (𝜑) 

𝜓

𝑧

𝜓 

 

𝑘𝜓𝑉𝑃
=

2𝑠 + 0.1

0.4𝑠 + 1

𝑘𝜓𝐹𝑃
= −

3.3𝑠 + 1.32

𝑠 + 33

 0

0.5

1
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q
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با  کوادروتورسازي و مقايسه دنبال نمودن فرمان زاويه گام  شبيه .۱2 شکل

 دو مکانيسم گام متغير و گام ثابت با استفاده از واپايشگر خطي

 
سازي و مقايسه دنبال نمودن فرمان ارتفاع با دو مکانيسم  شبيه .۱3 شکل

 گام متغير و گام ثابت با استفاده از واپايشگر خطي

 

 
 توان مصرفي در مانور واپايش وضعيت .۱۴ شکل

 𝜑, 𝜃 

𝑋𝑌

𝑋

𝑥̈ =
(𝑐𝑜𝑠 𝜓 𝑠𝑖𝑛 𝜃 𝑐𝑜𝑠 𝜙 + 𝑠𝑖𝑛 𝜓 𝑠𝑖𝑛 𝜙)𝑢4

𝑚
𝑥̈ = (𝑠𝑖𝑛 𝜃)𝑢4/𝑚

𝑦̈ =
(𝑠𝑖𝑛 𝜓 𝑠𝑖𝑛 𝜃 𝑐𝑜𝑠 𝜙 − 𝑐𝑜𝑠 𝜓 𝑠𝑖𝑛 𝜙)𝑢4

𝑚
𝑦̈ = −(𝑠𝑖𝑛 𝜙)𝑢4/𝑚

𝑌

𝑌

𝑍

𝑋, 𝑌

 

𝑘𝑌,𝑋 = ∓(2 + 0.16s) (
0.4s + 0.2

s + 10
)

  4,3,5 

 
 ( برحسب متر4,3,5مکان ) ( به0،0،0تغيير موقعيت از مکان ) .۱5 شکل
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 پرنده )برحسب درجه( در مانور تغيير موقعيت زواياي وضعيت .۱۶ل شک

 

 

 

𝑋𝑇 = (𝑥̇, 𝑦̇, 𝑧̇, 𝜑̇, 𝜃̇, 𝜓̇, 𝜑, 𝜃, 𝜓) 

𝑋̇ =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
(cos𝜓 sin 𝜃 cos𝜙 + sin𝜓 sin𝜙)𝑢4 𝑚⁄

(sin𝜓sin 𝜃 cos𝜙 − cos𝜓 sin𝜙)𝑢4 𝑚⁄

((cos𝜙 cos 𝜃)𝑢4 − 𝑚𝑔) 𝑚⁄

𝑏𝑢1

𝐼𝑥
+

(𝐼𝑧 − 𝐼𝑦)𝑥5𝑥6

𝐼𝑥
+

𝐼𝑧𝑟𝑜𝑡
𝜔𝑧𝑟𝑜𝑡

𝑥5

𝐼𝑥
𝑏𝑢2

𝐼𝑦
+

(𝐼𝑥 − 𝐼𝑧)𝑥4𝑥6

𝐼𝑦
−

𝐼𝑧𝑟𝑜𝑡
𝜔𝑧𝑟𝑜𝑡

𝑥4

𝐼𝑦

𝑢3

𝐼𝑧
+

(𝐼𝑦 − 𝐼𝑥)𝑥5𝑥4

𝐼𝑧
+

𝐼𝑧𝑟𝑜𝑡
𝜔̇𝑧𝑟𝑜𝑡

𝐼𝑧
𝑥4

𝑥5

𝑥6 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

[

𝑥4̇

𝑥5̇

𝑥6̇

] =

[
 
 
 
 
 
 
𝑏𝑢1

𝐼𝑥
+ 𝐼1𝑥5𝑥6

𝑏𝑢2

𝐼𝑦
+ 𝐼2𝑥4𝑥6

𝑢3

𝐼𝑧
+ 𝐼3𝑥5𝑥4 ]

 
 
 
 
 
 

𝐼1 ،آن که در =
(𝐼𝑧−𝐼𝑦)

𝐼𝑥
𝐼2و   =

(𝐼𝑥−𝐼𝑧)

𝐼𝑦
𝐼3 و   =

(𝐼𝑦−𝐼𝑥)

𝐼𝑧
 

صورت  سازي بازخورد فرمان واپايشي بهي خطي برا است.

 شود: زير نوشته مي

𝑢1 = 𝑓1(𝑥4, 𝑥5, 𝑥6) + 𝑢1
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ه و نرخ آن فرمان لازم يبرخورد با استفاده از بازخورد زاو سازي خطي شگريواپا -برخورد سازي خطيشگر يسازي صورت گرفته براي واپا هيشبي از ينما .۱7 شکل

 د.ينما د مييل متني محاسبه و تولي( در قالب فا۴7ت پرنده را بر اساس فرمول )يش وضعيبراي واپا

 



 

 81 1399اول، بهار و تابستان  هسال نهم، شمار
 

ين
اس

ي
 

فرا
سرا

، ز
ريد

ف
 

ري
همي

شا
 ،

يد
س

 
ين

حس
 

تي
ادا

س
 

 
 

زمان زواياي وضعيت با استفاده از  فرمان پله هم سازي غيرخطي به شبيه .۱8 شکل

  شده به روش خطي سازي بازخورد واپايشگر طراحي

 
 

ورودي سينوسي براي موقعيت پرنده گام متغير با  فرمان پاسخ  .۱9 شکل

 استفاده از واپايشگر خطي سازي بازخورد

 

 
ن مربوط يچ نمودار نقطهپرنده براي کل زاويه گام  فرمان به پاسخ .20 شکل

ب مربوط به ين و ساده به ترتيچ خطي نمودارهااست و  گام ثابتبه پرنده 

 .است طي ساده و خطي سازي بازخوردپايشگرهاي خبا واگام متغير پرنده 
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