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 چکیده 

ستم دوگان از جنبه ، پهپادهای عمودبرخاست هیبریدی سیدر این تحقیق

مورد  وکنترل زاویه فراز حالت پرواز افقی دینامیک پروازی آیرودینامیکی،

ی دو نوع موتور بنزینی بررسی قرار گرفته است که این دسته از پهپادها دارا

توسط نرم  Mugin-3 3600رسی آیرودینامیکی پهپاد بر الکتریکی هستند.و 

؛ پیش از آن به مدلسازی آن پرداخته شدکه  انجام می شود AVLافزار 

تی، سپس به بخش دینامیک پروازی در حالت های مختلف عمودبرخاس

ی شماتیک کلی پیشران پهپادها. در ادامه به انتقال، بال ثابتی می پردازد

که به کمک آگاهی به موتورهای  ه شده استسیستم دوگان هیبریدی اشار

 LQRدر نهایت کنترل  .محاسبه می شودگشتاور و تراست این پهپاد، ضریب 

 ،LQI  وPID حالت پرواز افقی اعمال گردید. برای کنترل زاویه فراز در 

مشخصات  – پهپاد عمودبرخاست هیبریدی :واژه های کلیدی
  AVL– دینامیک پرواز – آیرودینامیکی

 

 مقدمه  -1

:پهپاد بال ثابت، پهپاد پهپادها از ابتدای پیدایش در دو نوع توسعه پیدا کردند

روتورکرافت. برای پر کردن شکاف عملکردی بین روتورکرافت و بال ثابت راه 

 .[1]حل این است که یک پهپاد هیبریدی عمودبرخاست داشته باشیم

لیل برد بیشتر، برخاستن و فرود آمدن پهپادهای هیبریدی، امروزه به د

توانایی برخاست و فرود در هر نقطه موردنظر و قابلیت کروز مورد بررسی و 

سیستم دوگان هیبریدی از دو مجموعه  . پهپاد[2]توجه قرار می گیرد

سیستم پیشرانه بهره می برد که شامل روتورها برای عملکردهای عمودی و 

موتور پیستونی)که در ابتدا یا انتهای بدنه قرار می گیرد( برای عملکردهای 

  افقی می شود.

دارای طول  Mugin-3 3600پهپاد بال ثابت عمودبرخاست هیبریدی        

میلی متر است. این پهپاد توانایی  2420میلی متر و طول  3530 دهانه بال

 40کیلوگرم بار را دارد که در مجموع بیشترین وزن برخاست  8تا  5حمل 

ابتدا به مدلسازی پهپاد در نرم افزار سالیدورک  در این مقاله کیلوگرم است.

 توجه شده است. بخش بعدی AVLمیکی در نرم افزار و سپس مدل آیرودینا

مورد توجه دینامیک پهپادهای هیبریدی سیستم دوگان و پیشران پهپاد 

در حالت کلی، این دسته از پهپادها سه حالت پروازی  اشاره شده، می باشد.

را دارند که شامل حالت پرواز عمودبرخاستی، حالت انتقال و حالت بال ثابتی 

یستم نیرو های لیفت و تراست پهپادهای سیستم دوگان از س. [3]است

پیشرانه های مختلف تولید می شود. به سادگی می توان گفت این دسته، 

ترکیبی از سیستم کوادروتوری و پهپاد بال ثابت است. از آنجا که سیستم 

پیشرانه برای پرواز هاور و تراز مستقل از هم هستند؛ در نتیجه می توان 

هم اکنون می . [3]برای هر حالت پرواز به طور جداگانه، بهینه سازی کنیم

توان اشاره داشت که یکی از مزایای این دسته پهپاد ها در هزینه های تعمیر 

و نگهداری آنها می باشد. دیگری نیز به دلیل عدم وجود مکانیزم چرخش، 

به طور کلی پهپادها براساس ماموریت برعهده  کنترل آسان تر آنها می باشد.

پاد مورد بررسی برای گرفته شده دارای پروفیل مشخصی هستند که په

عمودی، موتور انتقال دارو مورد استفاده قرار گرفته است. در زمان برخاست 

رانش افقی خاموش است و تنها از روتورهای کوادروتوری استفاده می شود 

اما در زمان انتقال روتورهای حالت عمودبرخاستی خاموش و همزمان موتور 

هپاد به سرعت افقی هنگامی که پرانش افقی راه اندازی می شود. در اصل 

مورد نیاز برای پرواز رو به جلو دست یافت و بال نیروی برآ را تولید کرد؛ 

ارتفاع داشت، سرعت روتورها را کاهش  ترلر کوادروتور که سعی بر حفظکن

نیز حالت انتقال زمان اغاز می شود که سرعت پهپاد می دهد. در زمان فرود 

ده و روتورهای حالت عمودبرخاستی شروع به به سرعت واماندگی نزدیک ش

تولید نیروی تراست کنند. در این شرایط است که با فراهم شدن تراست 

این  عمودی کافی، موتور پیستونی متصل به انتهای بدنه خاموش می شود. 

مقاله به این صورت سازماندهی شده است: ابتدا مدلسازی پهپاد در نرم افزار 

رد؛ سپس به کمک نتایج حاصله، به مدلسازی مدل صورت می گی سالیدورک

برای به دست  AVLدر نرم افزار  Mugin-3 3600آیرودینامیکی پهپاد 

آوردن ضرایب آیرودینامیکی و مشتقات پایداری پرداخته شده است. در ادامه 

در سه حالت مختلف مورد معادلات حرکت و مجموع نیروها و گشتاورها 

حالت توجه قرار می گیرد. در نهایت به محاسبه ضرایب گشتاور و تراست 

 پرداخته شده است.عمودبرخاستی 
 

 مدل آیرودینامیکی -2

چندین روش برای استخراج مدل دینامیکی هواپیما قابل استفاده است. این 

ن، روش ها شامل روش های نیمه تجربی، روش های تحلیلی مرتبه پایی

. نرم افزار [4]روش های محاسباتی مرتبه بالاتر و روش های تجربی است

Digital Datcom  یکی از نرم افزارهایی است که از روش نیمه تجربی

استفاده می کند. این نرم افزار از داده های پیشینه براساس هندسه 

از روش  AVLهواپیماهای مشابه استفاده می کند. نرم افزارهایی مانند 

لیلی مرتبه پایین برای استخراج آیرودینامیک های هواپیما استفاده می تح

کند که از روش شبکه بندی گردابه برای تولید مدل آیرودینامیکی خطی 

تونل باد و تست پروازی روش های تجربی هستند  هواپیما استفاده می کند.
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ت که معمولا در مدلسازی آیرودینامیکی استفاده می شود. دینامیک سیالا

-( از روش محاسباتی مرتبه بالا براساس معادله ناویرCFDمحاسباتی )

استوکس برای به دست آوردن ویژگی های آیرودینامیکی نیرو و گشتاور 

 روش از هر روشی مزایا و معایب خود را دارد. هواپیما استفاده می کند.

را تحلیلی مرتبه پایین می توان مدل آیرودینامیکی تجربی و روش  تحلیلی

سریع تر از روش های دیگر استخراج کرد. با این حال با دقت کمتری نسبت 

دلیل دارا . [4]مواجه خواهد بود به روش محاسباتی مرتبه بالا و روش تجربی

بودن دقت بالا روش محاسباتی مرتبه بالا، تولید مدل دقیق تری است زیرا 

 AVL ،XFLR5در میان نرم افزارهای  می تواند مدل غیرخطی تولید کند.

 AVLبرای کار مدلسازی آیرودینامیکی، دقت نرم افزار  Digital Datcomو 

بیشتر بوده است؛ در نتیجه با دسترسی به هندسه تقریبی هواپیما، می توان 

ضرایب آیرودینامیکی و مشتقات پایداری را به دست آورد. پیش از بررسی 

در نرم افزار مدلسازی سه بعدی ، ابتدا Mugin-3 3600آیرودینامیکی پهپاد 

( 1سبه مرکز جرم و ممان اینرسی ها)جدولبرای محا (1)شکلسالیدورک

 صورت می گیرد.

 

 در سالیدورک Mugin-3 3600مدلسازی سه بعدی -1شکل

 

 Mugin-3 3600جرم و ممان اینرسی پهپاد  -1جدول
0.910 XCG(m) 

0 YCG(m) 

0.02 ZCG(m) 

1.85 IXX(𝑘𝑔 𝑚2) 

5.69 IYY(𝑘𝑔 𝑚2) 

6.97 IZZ(𝑘𝑔 𝑚2) 

29.5 m(𝑘𝑔) 

که  AVLبا وارد کردن ابعاد پهپاد مدنظر به هندسه ورودی نرم افزار  اکنون

 ( نشان داده شده است،دست می یابیم.2در )شکل

 AVLهندسه ورودی نرم افزار -2شکل

( 2حاصل از هندسه پهپاد در )جدول ادامه مشخصه های آیرودینامیکیدر 

 قابل مشاهده است.

 Mugin-3 3600مشخصه های آیرودینامیکی پهپاد -2جدول

0.04 𝐶𝐷0
  

𝐶𝐷 0.004 𝐶𝐷𝛼
(/°) 

0.0000 𝐶𝐷𝛿𝑒
(/°) 

0.000 𝐶𝑌0
  

 
𝐶𝑌 

-0.00210 𝐶𝑌𝛽
(/°) 

0.0008 𝐶𝑌𝑝
(/°) 

0.00176 𝐶𝑌𝑟
(/°) 

0.0018 𝐶𝑌𝛿𝑟
(/°) 

0.00028 𝐶𝑌𝛿𝑎
(/°) 

0.3436 𝐶𝐿0
  

𝐶𝐿 0.0949 𝐶𝐿𝛼
(/°) 

0.1796 𝐶𝐿𝑞
(/°) 

0.0085 𝐶𝐿𝛿𝑒
(/°) 

0.000 𝐶𝑙0  

 

𝐶𝑙 

-0.00005 𝐶𝑙𝛽
(/°) 

-0.0097 𝐶𝑙𝑝
(/°) 

0.001517 𝐶𝑙𝑟
(/°) 

0.000094 𝐶𝑙𝛿𝑟
(/°) 

-0.0072 𝐶𝑙𝛿𝑎
(/°) 

-0.04261 𝐶𝑚0
  

𝐶𝑚 -0.0292 𝐶𝑚𝛼
(/°) 

-0.3159 𝐶𝑚𝑞
(/°) 

-0.02789 𝐶𝑚𝛿𝑒
(/°) 

0.000 𝐶𝑛0
  

 

𝐶𝑛 

0.00074 𝐶𝑛𝛽
(/°) 

-0.00067 𝐶𝑛𝑟
(/°) 

-0.00054 𝐶𝑛𝑝
(/°) 

-0.000738 𝐶𝑛𝛿𝑟
(/°) 

-0.0000 𝐶𝑛𝛿𝑎
(/°) 

 

𝐶𝑙𝛽برای داشتن پایداری استاتیکی در پهپاد باید 
< )ضریب گشتاور  0

𝐶𝑚𝛼، غلت(
< 𝐶𝑛𝛽و  )ضریب گشتاور پیچشی( 0

> )ضریب گشتاور  0

 باشد که نتایج فوق نشان دهنده پایداری استاتیکی پهپاد می باشد.  سمتی(
 

 مدلسازی دینامیک پرواز -3

برای توصیف پهپاد در حال حرکت، دو چیز لازم است. نیروها و گشتاورهایی 

یک دستگاه که بر روی بدنه تاثیر می گذارند و باعث حرکت می شوند و 

مرجع مشخص شده که حرکت از آن مشاهده می شود. نیروهای مختلف 

غالبا با سهولت بیشتری در دستگاه های مختصات مختلف تعریف می شوند؛ 

بنابراین لازم است که درک کاملی از دستگاه های مختصات مختلف و نحوه 

ویلر یکی . زوایای ا[5]تبدیل بین آنها برای نمایش حرکات وجود داشته باشد

ی از روش های مختلف برای توصیف جهت گیری یک دستگاه نسبت به دیگر

را با توجه به دیگری همیشه می  است. جهت گیری یک مختصات دکارتی

توان با سه چرخش متوالی حول محورهای مختصات متعامد توصیف کرد و 

 زاوایا را اویلر می نامند.این 

ز سیستم های مختصات هپاد ابه طور کلی در تجزیه و تحلیل حرکات پ

 X ،Yدر این مقاله محور  اینرسی، قائم همراه، بدنی و باد استفاده می شود.

تعریف شده اند و همچنین با دستگاه  NEDدستگاه مختصات اینرسی با  Zو 

در راستای  Zدر راستای بال و  Yدر راستای بدنه و  Xمختصات بدنی که 

پایین است، هم راستا هستند. دستگاه بدنی در مرکز جرم پهپاد و با جهت 

شود و  و و بیشتر نیروها و حرکتها در آن تعریف میحرکت پهپاد همس

( 2با ماتریس زیر )فرمول چرخش از دستگاه بدنی به دستگاه قائم همراه
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رخش از دستگاه چ نیز با بردار باد همسو است و. دستگاه باد صورت می گیرد

 ( امکان پذیر است.3باد به دستگاه بدنی نیز با ماتریس زیر )فرمول

(1) Rb
v

= [

cθ cψ sϕ s θ cψ − cϕsψ cϕ s θ cψ + sϕsψ
c θ sψ sϕ s θ sψ + cϕcψ cϕ s θ sψ − sϕ cψ
−sθ sϕ c θ cϕ c θ

] 

(2) 
Rw

b (α, β) = [

c β c α −s β c α − sα
s β c β 0

cβ s α − s β sα cα
] 

 

𝛼  وβ .پهپاد هیبریدی  به ترتیب زاویه حمله و زاویه سرش جانبی هستند

متغیر حالت در نظر  12به عنوان یک جسم صلب با شش درجه آزادی و 

گرفته شد. مدلسازی دینامیکی دقیق حائز اهمیت است؛ منظور از مدل 

  اورها باشد. دینامیکی دقیق این است که شامل مهم ترین نیروها و گشت

 
 معادلات حرکت و متغیرهای حالت -3-1

، پهپاد عمودبرخاست هیبریدی به عنوان یک جسم همان طور که اشاره شد

متغیر  12صلب با شش درجه آزادی در نظر گرفته شده است و همچنین 

 ( است:3حالت آن به صورت زیر)فرمول

(3) X̅ = [u, v,w, p, q, r, ϕ, θ,ψ, pn, pe, pd]
T 

 

𝑢, 𝑣, 𝑤, 𝑝, 𝑞, 𝑟  .سرعت انتقالی و چرخشی در دستگاه بدنی است𝜙, 𝜃, 𝜓 

زاویه غلتش، چرخش و سمت هستند که موقعیت زاویه ای صفحه نسبت به 

,𝑝𝑛نشان می دهند. دستگاه قائم همراه  𝑝𝑒  و𝑝𝑑  موقعیت شمال، شرق و

هستند. معادلات حرکت پهپاد هیبریدی به کمک پایین در دستگاه اینرسی 

 قانون دوم نیوتن برای هر دو معادلات حرکت انتقالی و چرخشی بسط می

 یابد که به صورت زیر می باشد: 

(4) 
[
u̇
v̇
ẇ

] =
Fb

m
− ([

p
q
r
] × [

u
v
w

]) 

(5) 
[
ṗ
q̇
ṙ

] = [

Ixx 0 −Ixz

0 Iyy 0

−Ixz 0 Izz

]

−1

(Mb − [
p
q
r
]

× [

Ixx 0 −Ixz

0 Iyy 0

−Ixz 0 Izz

] [
p
q
r
]) 

[
ṗ
q̇
ṙ

] =

[
 
 
 
 
 
 
Iyy − Izz

Ixx
qr +

Lb

Ixx

Izz − Ixx

Iyy
pr +

Mb

Iyy

Ixx − Iyy

Izz
pq +

Nb

Izz]
 
 
 
 
 
 

 

(6) 
[

ϕ̇

θ̇
ψ̇

] = [

p + (r cosϕ + q sinϕ)tanθ
q cosϕ − r sinϕ

(q sin ϕ + r cosϕ) sec θ
] 

(7) 
[

ṗn

ṗe

ṗd

] = Rb
v [

u
v
w

] 

 

به ترتیب گشتاور کل، نیروی کل وارده  Iو  𝐹𝑏،𝑀𝑏  ،m( 5(و)4در فرمول )

دلیل ساده سازی در دستگاه بدنی، جرم و ممان اینرسی می باشد. همچنین 

( 7در فرمول)شد.  𝐼𝑥𝑧( تقارن هواپیما می باشد که باعث صفر شدن 5فرمول)

𝑅𝑏
𝑣 ی باشد که به صورت ماتریس انتقال از دستگاه بدنی به قائم همراه م

 اساس زوایای اویلر می توان نوشت.( بر1)فرمول
 

 نیروها و گشتاورها اعمالی روی پرنده هیبریدی -3-2

مولفه های نیرو و گشتاوری که در مرکز ثقل هواپیما رخ می دهد شامل 

گرانش، اثرات آیرودینامیکی، تراست موتور پیستونی، تراست موتور می 

ای آیرودینامیکی نیز به نیروهای آیرودینامیکی عرضی . تجزیه نیروه[3]باشد

 و طولی و گشتاورها متداول است.

 
 مجموع نیروها -1-2-3

𝐹𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙)تمامی نیروهای وارد شده بر روی پهپاد هیبریدی در قاب بدنی
𝑏 از )

𝐹𝑔)گرانشنیروی 
𝑏)نیروی آیرودینامیکی ،(𝐹𝑎

𝑏) تراست موتور ،

𝐹𝑒𝑛𝑔)پیستونی
𝑏) و تراست موتور(𝐹𝑚𝑡𝑟

𝑏) ( 8مطابق فرمول ) تشکیل می

 .[3]شود

(8) Ftotal
b = Fg

b + Fa
b + Feng

b + Fmtr
b  

( را به 8تاهای وارد شده، می توان فرمول )در صورت تجزیه نیروها در راس

 ( بازنویسی کرد:9صورت زیر )فرمول

 

(9) [

Fx
b

Fy
b

Fz
b

] = −mg [
sin θ

cos θ sinϕ
cos θ cosϕ

] +
1

2
ρVa

2S [

CX

CY

CZ

]

+ [
Fengx

0
0

]

+ [
0
0

−b(Ω1
2 + Ω2

2 + Ω3
2 + Ω4

2)
] 

 

مساحت بال و  Sسرعت هوا،  𝑉𝑎چگالی هوا،  ρگرانش،  g( 9در فرمول)

𝐶𝑋،𝐶𝑌،𝐶𝑍  ضرایب نیرو بی بعد در محورx، yوz  در دستگاه بدنی را نشان

در انتهای بدنه و تراست  mugin-3 3600موتور پیستونی پهپاد  می دهند.

دستگاه بدنی کار می کند، بنابراین گشتاوری در مرکز  xآن در امتداد محور 

 zموتور حالت کوادروتوری نیز در امتداد محور جرم پهپاد تولید نمی شود. 

است را  مجموع تمام سرعت های زاویه ای ملخدستگاه بدنی، تراستی که 

می کند. که باید توجه داشت تراست موتور رو به بالا در نظر گرفته  تولید

می باشد که به همین دلیل علامت منفی  zو خلاف جهت محور  شده است

 سرعت زاویه ای ملخ نام دارد.  Ωضریب تراست و  bقرار داده شده است. 

 
 مجموع گشتاورها -2-2-3

نیروی گرانش و نیروی موتور پیستونی در مرکز جرم عمل می کنند به 

نی به دلیل گشتاور موتور پیستو طوری که هیچ گشتاوری تولید نمی شود.

چرخش ملخ ایجاد شده و می توان از آن با فرض کوچک بودن آن صرف 

𝑀𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙)در نتیجه کل گشتاور اعمال شده نظر کرد. 
𝑏)  بر روی پهپاد هیبریدی

𝑀𝑎)سیستم دوگان ناشی از نیروهای آیرودینامیکی
𝑏)  و تراست

𝑀𝑚𝑡𝑟)موتور
𝑏( مطابق فرمول )است. 10 ) 

(10) Mtotal
b = Ma

b + Mmtr
b  



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 4صفحه: 

 
( 11به صورت زیر )فرمولمی توان گشتاور آیرودینامیکی و گشتاور موتور را 

 :[3]بازنویسی کرد

(11) 
[
Lb

Mb

Nb

] =
1

2
ρVa

2S [

wCl

cCm

wCn

]

+ [

bl1(Ω1
2 + Ω4

2 − Ω2
2 − Ω3

2)

bl2(Ω1
2 + Ω2

2 − Ω3
2 − Ω4

2)

d(Ω1
2 + Ω3

2 − Ω2
2 − Ω4

2)

] 

 

w  ،دهانه بالc وتر میانگین ،𝐶𝑙،𝐶𝑚،𝐶𝑛  ،ضرایب آیرودینامیکی بی بعدd 

فاصله  𝑙2دستگاه بدنی و  xفاصله مرکز موتور تا محور  𝑙1درگ و ضریب 

دستگاه بدنی است. باید توجه داشت که دستگاه بدنی  yمرکز موتور تا محور 

 روی مرکز ثقل فرض شده است. 

 
 حالت عمودبرخاستی -3-2-3

در حالت عمودبرخاستی،مجموع نیروهای وارده نیرو گرانش و تراست موتور 

( می توان 12که به صورت فرمول )است  در حالت پرواز عمودی درگو 

 نوشت:

 

(12) F̅VTOL = Fg
b + Fmtr

b + [

0
0

1

2
ρVVTOL

2 SCDV

] 

𝐶𝐷𝑉  ضریب درگ صفحه مسطح و𝑉𝑉𝑇𝑂𝐿 نرخ صعود عمودی است. 

 
 حالت انتقال -4-2-3

و  گشتاور ها  معادلات حرکت در حالت انتقال، ترکیبی از تمامی نیروها

 ( است. 11تا  4فرمول های )

 
 حالت بال ثابت -5-2-3

در این حالت پروازی، نیروها و گشتاورها همانند هواپیماهای معمولی در 

  .[3]( وارد می شوند14و  13ول )فرمپرواز کروز 

(13) Ftotal
b = Fg

b + Fa
b + Feng

b  

(14) Mtotal
b = Ma

b + Mmtr
b  

 
 ضرایب گشتاور و تراست -6-2-3

پهپادی هیبریدی در مقایسه با پهپادهای فقط باتری و یا مجهز به سوخت 

پهپاد عمودبرخاست  با اندازه مشابه، زمان پرواز بیشتری را ارائه می دهند.

هیبریدی سیستم دوگان، از دو پیشران مستقل برای پرواز تشکیل شده است 

به سزایی دارد. که یکی از آنها در پرواز عمودی و دیگری در پرواز افقی نقش 

پهپاد به صورت عمودی با استفاده از نیروی تراست تولید شد توسط چهار 

روتور بالابر برخاست می کند. در طول این مرحله موتور پیستونی خاموش 

خواهد شد و کل هواپیما مانند کوادروتور رفتار می کند؛ در واقع موقعیت و 

کنترل می شود. پس از وضعیت آن توسط تراست دیفرانسیلی چهار روتور 

رسیدن به ارتفاع مطلوب، پهپاد با روشن کردن موتور پیستونی برای 

دستیابی به سرعت رو به جلو شروع به انتقال به پرواز کروز می کند. پس از 

رسیدن به سرعت کروز، چهار روتور بالابر خاموش می شوند و کل هواپیما 

کنترل موقعیت و وضعیت توسط مانند یک هواپیمای بال ثابت رفتار می کند. 

موتور پیستونی و سطوح کنترلی حاصل می شود که پهپاد موردبررسی دارای 

اکنون مطابق توضیحات صورت  دو رادر و دو ایلرون و دو الویتور می باشد.

گرفته می توان پروفیل کلی ماموریتی پهپادهای عموبرخاست هیبریدی را 

 ( :3)شکل[6]این گونه نشان داد

 [6]پروفیل کلی ماموریتی پهپادهای عمودبرخاست هیبریدی-3شکل

 

چهار ساختار سیستم پیشران الکتریکی پهپادهای عمودبرخاست در شکل 

 :[7]( نشان داده شده است4)

 سیستم پیشران تمام الکتریک

 سیستم پیشران توربو الکتریک

 الکتریک سری-سیستم پیشران هیبرید



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 5صفحه: 

 

 الکتریک موازی-هیبریدسیستم پیشران 

 [7]پیشران الکتریکپیکربندی 4دیاگرام شماتیک -4شکل

        

دارای دو نوع موتور می باشد که در موتور حالت  mugin-3 3600پهپاد 

همراه با  T-motor MN805-S KV120عمودبرخاستی از نوع الکتریکی 

T-motor G30*10.5CF و برای پیشران افقی از  [8]استفاده شده است

با توجه به نوع موتورهای مورد  استفاده شده است. DLE 120CCموتور 

-می توان نتیجه گرفت این پهپاد از سیستم پیشران نوع هیبریداستفاده 

الکتریک موازی است چرا که نشان می دهد قدرت موتورهای عمودبرخاستی 

اق داخلی فراهم می شود. توسط باتری و قدرت موتور افقی توسط موتور احتر

الکتریک موازی، فرآیند پرواز عمودی و افقی مستقل از -در سیستم هیبرید

هم هستند. یکی از دلایل انتخاب این نوع سیستم پیشران برای پهپاد 

Mugin-3 3600  دارا بودن مکانیزم ساده تر نسبت به مکانیزم سیستم

نتهای بدنه قرار دارد که پیشران سری است. محل قرار گیری موتور نیز در ا

مقدار سوخت قابل حمل این پهپاد  دسترسی به سوخت را آسان تر می کند.

کیلوگرم است که با این مقدار سوخت، توانایی پرواز به  5.840لیتر و یا  8

مجموع سروموتورهای مورد استفاده در این پهپاد  ساعت را داراست. 3مدت 

و دو عدد دیگری  savox SC-1256TGعدد آن  5عدد می باشد که  7نیز 

savox SC-1251MG  هستند. موتور مورد استفاده برای پرواز افقی دارای

و چون پهپاد  [9]متر است100نیوتن در ارتفاع  26.5تراست استاتیک 

mugin-3 3600  متری در حالت تریم قرار می گیرد؛ در  300در ارتفاع

خود را استفاده کند،  23.6درصد از تراست 85نتیجه اگر فرض شود پهپاد 

نیوتن تراست نیاز است. اطلاعات موجود از پیشران  20.06برای حالت تریم 

 :[10]( می باشد3الکتریکی مطابق )جدول
 [10]اطلاعات پیشران الکتریکی-3جدول

 سرعت زاویه ای توان ورودی)وات( تراتل

 ه(ین)رادیان بر ثا

 تراست)نیوتن(

40% 301.29 191.428 32.567 

42% 354.57 203.366 36.5493 

44% 396.41 212.581 39.589 

46% 445.76 222.320 43.139 

48% 491.91 230.384 46.189 

50% 539.57 238.656 49.298 

52% 586.69 245.673 52.181 

54% 645.98 253.736 55.829 

56% 707.82 261.8 59.536 

58% 755.62 267.978 62.183 

60% 813.60 274.156 65.557 

62% 878.30 281.487 68.891 

64% 960.18 291.016 73.275 

66% 1044.30 300.755 77.345 

68% 1125.29 307.981 81.346 

70% 1209.49 315.940 85.710 

75% 1467.90 336.151 95.055 

80% 1740.24 356.571 102.822 

90% 2346.58 392.071 118.944 

100% 3097.86 426.210 140.235 

تراست، گشتاور ( می توان نمودار درصد تراتل نسبت به 3با توجه به جدول) 

 : (6و  5)شکل و سرعت زاویه ای موتور را نشان داد

 نمودار درصد تراتل نسبت به تراست و سرعت زاویه ای موتور-5شکل

 نمودار درصد تراتل نسبت به گشتاور و سرعت زاویه ای موتور-6شکل

 

نشان می دهد که موتور در ماکزیمم تراتل خود با سرعت ( 6)(و 5)شکل 

نیوتن  5نیوتن و گشتاور  140.235رادیان بر ثانیه و با تراست 426زاویه ای 

 متر کار می کند. 

برای حالت  (b)تراستضریب و  (d)برای محاسبه ضریب گشتاور        

 استفاده کرد.( 3و جدول )( 16می توان از فرمول ) عمودبرخاستی

(16) 𝑇ℎ𝑟𝑢𝑠𝑡 = 𝑏Ω2 

 𝑇𝑜𝑟𝑞𝑢𝑒 = 𝑑Ω2 

Thrust  نیروی تراست وtorque  .گشتاور است 
 ضریب تراست و گشتاور حالت عمودبرخاستی-4جدول

 (dضریب گشتاور) (bضریب تراست)

7.7 ∗ 10−4 2.87 ∗ 10−5 

 

 کنترل زاویه فراز در حالت پرواز افقی -4

 LQIو  PID ،LQRکنترلر  ،فراز پرواز افقیدر انتها برای کنترل زاویه 

( 17طراحی شده است. ماتریس فضای حالت این پرنده به صورت )فرمول



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 6صفحه: 

 
می باشد که می توان با فرض ثابت بودن سرعت کروز در پرواز افقی از 

  ورودی تراتل صرف نظر کرد.

 

 

 

(17) [

u̇
ẇ
q̇

θ̇

]

= [

−0.0072 0.2088 −0.0930 −9.81
−0.5741 −4.6460 29.1166 0
0.0066 −2.5873 −5.6036 0

0 0 1 0

] [

u
w
q
θ

]

+ [

0.00091
−0.2287
−1.350

0

] [δe] 

 

 

پیش از طراحی کنترلر  نیز می بایست به بررسی مشاهده پذیری و کنترل 

پذیری ماتریس های فضای حالت توجه داشت که سیستم فوق رنک کامل 

با در نظر داشتن اشباع عملگر پیاده سازی می  PIDابتدا کنترلر می باشد. 

( 5نترلی و مقدار فراجهش و زمان نشست به صورت جدول)شود که ضرایب ک

 می باشد:
 PIDضرایب کنترلر -5جدول

 -53.22400 ضریب کنترلی تناسبی

 -140.90598 ضریب کنترلی انتگرالی

 1.80647 ضریب کنترلی مشتقی

 ثانیه 3.32 زمان نشست

 درصد 17.4 فراجهش

 

شکل )در راز زاویه فکنترل برای  PIDحاصل از پیاده سازی کنترلر  نتیجه

 می باشد:قابل مشاهده  (7

 برای کنترل زاویه فراز PIDکنترلر -7شکل

 

یا همان کنترلر رگولاتور درجه دوم خطی کنترلی بهینه ای  LQRکنترلر 

 هزینه ) معیار بهینگی( دارد. است که سعی بر به حداقل رساندن تابع

کنترل بهینه، زیر فضایی از روش ها وجود دارد که مربوط به یافتن قانون در  

𝑢کنترل فیدبک بهینه حالت از فرم  = −𝑘𝑥  برای یک سیستم خطی با

راه حل مسئله کنترلر رگولاتور درجه  توجه به یک تابع هزینه درجه دو است.

دو خطی توسط قانون کنترل فیدبک حالت خطی ارائه شده است. اکنون 

که نتیجه کنترلر  بر روی سیستم پیاده سازی می شود این کنترل بهینه

LQR  حاصل گردید: (8)شکلکنترل زاویه فراز در برای 

 برای کنترل زاویه فراز LQRکنترلر -8شکل

 

K )کنترلی حاصل از ماتریس های وزنی )بهرهQ  وR  تعیین شده

که برای فیدبک به دست آمد مطابق  و حل معادله ریکاتی (18)فرمول

 ( است:19زیر)فرمول

 

(18) Q = 1 ∗ 103 [

0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0.0003 0
0 0 0 9

] 

R = 0.09 

 

(19) k = [−0.0117 1.60417 −16.30 −316.231] 

 

می باشد که انتگرال گیر موجود در  LQRبا این تفاوت از  LQIکنترلر 

بلوک دیاگرام آن باعث مقاوم سازی سیستم می شود بدین معنا که خطا را 

مشاهده و درصدد کاهش آن عمل  می کند. که در ادامه به تحلیل نتایج 

 LQIکنترلر های پیاده سازی شده پرداخته می شود. اما ابتدا نتیجه کنترل 

(. ناحیه اشباع 9فراز قابل مشاهده است)شکل اویهطراحی شده برای کنترل ز

 .در نظر گرفته شده استدرجه  25تا  -25بین زاویه نیز عملگر 

 برای کنترل زاویه فراز LQIکنترلر -9شکل

 

بهره کنترلی حاصل از و  LQIماتریس های وزنی تعیین شده برای کنترلر 

 ( می باشد.20محاسبات نیز مطابق )فرمول 

 

(20) 

Q = 1 ∗ 108

[
 
 
 
 
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0
0 0 0.0003 0 0
0 0 0 9 0
0 0 0 0 1]

 
 
 
 

 

R = 0.09 

 k = [−0.0 0 −690 −100230 33330] 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 7صفحه: 

 
( 10تغییرات الویتور نسبت به زمان در حضور هر سه کنترلر  مطابق )شکل

 می باشد.

 تغییرات الویتور نسبت به زمان در حضور کنترلرها-10شکل

 

اکنون برای مقایسه هر سه کنترلر اعمالی روی سیستم برای کنترل زاویه 

نتیجه مطلوب تری را به همراه دارد. با  LQIگفت که کنترلر می توان فراز 

، خطای حالت ماندگار کاهش یافته  LQRنسبت به  LQIاعمال کنترلر 

 است.

 
 

 گیرینتیجه -5

به کمک محاسبه ضرایب آیرودینامیکی استاتیکی سیستم  ابتدا پایداریدر 

سپس پایداری دینامیکی را نیز می توان با محسابه مقادیر ویژه  اثبات گردید

در بخش مدلسازی دینامیک پرواز  .فضای حالت نیز اثبات کرد Aماتریس 

به مجموعه نیروها و گشتاورها وارده بر پهپاد هیبریدی سیستم دوگان در 

 قال و پرواز افقی اشاره شد. سه حالت عمودبرخاستی، انت

ساخته شده که برای حمل تجهیزات پزشکی  mugin-3 3600پهپاد        

است و می بایست در مناطق دور از دسترس برخاست فرود انجام دهد؛ شامل 

دو پیشران الکتریکی و پیستونی می باشد که هر دو آنها به طور مجزا برای 

می گیرند. در بررسی پیشران افقی می هر حالت پروازی مورد استفاده قرار 

نیوتن تراست برای حالت تریم پرواز افقی و همچنین  20.06توان دریافت که 

نیوتن تراست مورد نیاز است که در  140.235با بررسی پیشران الکتریکی 

ادامه به محاسبه ضرایب تراست و گشتاور پرواز عمودبرخاستی توسط 

 کوادروتورها پرداخته شده است.

با تحقیق صورت گرفته، رنک کامل بودن سیستم مشخص گردید؛ در        

تنها برای کنترل زاویه فراز  نتیجه سه نوع کنترل از نوع کلاسیک و مدرن

حالت پرواز افقی طراحی گردید. با توجه به نتایج می توان اشاره داشت که 

 است.بهتر بوده  PIDو  LQRدر مقایسه با کنترلر  LQIعملکرد کنترلر 
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