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طراحی کنترل کننده تحمل پذیر خطا در سیستم کنترل پرواز

امید صدقی، سید حسین ساداتی*، جلال کریمی

مجتمع دانشگاهی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهران، ایران. 

خلاصه:  بروز هرگونه اشکالي در سیستم کنترل پرواز ممکن است باعث رخداد مشکلی جبران ناپذیر شود. بصورت معمول یک سیستم 
با قابلیت اطمینان بالا به همراه نیروی تصمیم گیری انساني براي جلوگیري از بروز چنین خطاهایي و یا اصلاح آنها در یک جسم 
پرنده مورد استفاده قرار مي گیرد. طراحی سیستم کنترل کننده ی تحمل پذیر خطا به منظور مقابله با انواع مختلفی از خطاهایی که در 
سیستم امکان وقوع دارند، صورت می پذیرد. سیستم های کنترلی تحمل پذیر خطا به دو بخش اصلی تقسیم می شوند. بخش اول مرحله 
تشخیص و جداسازی خطا و بخش دوم مرحله طراحی سیستم کنترل برای غلبه بر آثار خطای به وجود آمده در سیستم. بسته به نوع 
خطا و مکان خطا اعم از سنسور، عملگر یا اجزا، سیستم کنترلی بایستی توانایی از بین بردن اثرات آن خطا را داشته باشد. در این مقاله 
در مرحله تشخیص و شناسایی خطا از یک مشاهده گر عصبی-تطبیقی و در مرحله طراحی کنترل کننده از روش گام به عقب استفاده 
شده است. نتایج شبیه سازي با معادلات شش درجه آزادي غیر خطي براي مدل هواپیماي اف-18 نشان دهنده کارایی مناسب الگوریتم 

پیشنهادی در تشخیص و جبران سازی اثرات خطا است.
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مقدمه-  
با توجه به کاربرد گسترده سیستم های کنترلی، این مساله امری ضروری 
است که اگر در روند کاری این سیستم ها اختلالی ایجاد شود چه اتفاقی رخ 
می دهد. انحراف غیرمجاز حداقل یک پارامتر یا مشخصه سیستم از شرایط 
مطلوب را خطا می گویند ]1[. ایجاد خطاهای اندازه گیری باعث تغییر مستقیم 
در مشخصه های دینامیکی سیستم می شود. این موارد منجر به تنزل عملکرد 
سیستم و حتی از کار افتادگی کل آن می شود. عیب از لحاظ محل وقوع اغلب 
در سه دسته عیب های عملگری، حسگری و پارامتری و از دیدگاه زمانی در 
 .]2[ می شود  تقسیم بندی  موقتی  و  نرم  ناگهانی،  ورود  مدل سازی  نوع  سه 
عیب یابی سه وظیفه مهم تشخیص، جداسازی و شناسایی )تخمین( آن را بر 
عهده دارند. در مرجع ]3[ عیب یابی مبتنی بر افزونگی تحلیلی مورد بحث و 
بررسی قرار گرفت. افزونگی تحلیلی در مقایسه با افزونگی سخت افزاری، از 
نظر کاهش هزینه بسیار مفیدتر است؛ اما با مشکلاتی مانند نویز های محیطی، 

خطاهای مدل سازی اجتناب ناپذیر و پیچیدگی دینامیک سیستم و ساختار کلی 
اتوماتیک و مکان یابی  الگوریتم تشخیص  [4 و 5]  رو به رو است. در مرجع 
خطا ارائه شد. در این روش از تقریب زن های همزمان و الگوریتم های آموزش 
تطبیقی استفاده شد. تقریب زن همزمان یک مدل از شبکه عصبی است که بر 
تغییرات دینامیک سیستم )ناشی از شکست( نظارت دارد. در مرجع ]6[ یک 
دو  از  آن  در  که  شد  داده  آموزش  مدل  عنوان  به  حلقه باز  شبکه عصبی 
فرآیند  برای  یکی  شد.  استفاده  تناسبی-انتگرالی-مشتقی  کنترل کننده ی 
اصلی و دیگری برای شبکه  عصبی که از فرآیند اصلی تبعیت می کند. اگر بین 
(  تفاوت وجود داشته باشد، یک  my ( و مدل مرجع) py فرآیند مدل شده )

مدل  یک  باقی مانده  مقدار  به  توجه  با  می شود.  تولید  غیرصفر  باقی مانده 
شرایط  و  مربوطه  خطای  بهبود  برای  جبران  مسیر  و  خطادار  شبکه عصبی 
انتخاب می شود. در مرجع ]7[ کنترل کننده عصبی پیشنهاد شده که  کاری 
میزان تحمل پذیر بودن خطای یک هواپیمای جنگنده در حین فرود را افزایش 
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می داد. این کنترل کننده شبکه  عصبی یک روش آموزش خطای پس خور با 
این  در  کار می گیرد.  به  دینامیکی  تابع شعاعی  بر  مبتنی  یک شبکه  عصبی 
روش آموزش به صورت همزمان انجام می شود. با این روش خطاهای بزرگ 
بهتر کنترل می شوند و سرعت عمل بالاتری دارد. پرهینسکی و همکاران ]8[ 
در بخش شناسایی و تشخیص خطا از تخمین گرهای عصبی استفاده کردند. 
پس خور  از  عملگرها  خطای  مکان دهی  جهت  کنترل  قوانین  طراحی  برای 
دینامیکی غیرخطی با تقویت شبکه های عصبی استفاده شد. برای مکان دهی 
برای تخمین های  تغییر خروجی سنسور خراب شده  از  خطاها در سنسورها 
عصبی محاسبه شده در پروسه ی تشخیص و شناسایی خطا بهره برداری شد. 
به عنوان  بودسون و گروسکویچ ]9[ یک کنترل کننده تطبیقی مدل مرجع 
کنترل کننده با پارامترهایی که قابل تنظیم است و مکانیزمی که برای تنظیم 
از  بسیاری  برای  روش  این  کرد.  ارائه  را  می شود  تعریف  پارامترها  این 
شکست های ساختاری سیستم مؤثر است و بیشتر به عنوان مرحله نهایی در 
این  در  تطبیقی  مدل  اجرای  از  هدف  می شود.  استفاده  دیگر  الگوریتم های 
روش این است که خروجی فرآیند مجبور به تعقیب یک مدل مرجع شود. 
کنترل کننده ای  مقاوم،  کنترل  تئوری  از  استفاده  با   ]10[ همکاران  و  دانیه 
بهینه سازی  برای   ،  ∞H نرم حداقل سازی  طریق  از  که  کرده اند  طراحی 
در کنترل تحمل پذیر  ∞H بدترین حالت کارایی سیستم عمل می کند. رویکرد
خطا می تواند به عنوان یک شاخص برای نشان دادن وجود اختلال در سیستم 
حلقه بسته استفاده شود. در مرجع ]11[ سیستم تحمل نقص فعالی بر پایه 
روش  از  مقاله  این  در  شد.  طراحی  کوادروتور  برای  پیش بین  مدل  کنترل 
برای  و  است  شده  استفاده  بازه ای  محدودیت های  با  پیش بین  مدل  کنترل 
تحمل کاهش اثرگذاری عملگر از کالمن فیلتر حالت افزوده بهره گرفته شده 
محدودیت  تغییر  نوع  از  مقاله  این  در  کنترل کننده  مجدد  پیکربندی  است. 

سطوح کنترلی است.
در این مقاله، وجود خطا در سنسور و راهکاری برای از بین بردن اثر این 
خطا بر عملکرد سیستم مورد بررسی قرار می گیرد. برای مقابله با سیستم های 
نیاز  مورد  مستقیم  غیرخطی  مدل های  هستند،  غیرخطی  ذاتی  طور  به  که 
است. الهام بخش اصلی استفاده از شبکه های عصبی در تشخیص و جداسازی 
خطا است. رویکرد مقاله تشخیص و شناسایی خطا مبتنی بر رؤیتگر تطبیقی 
عصبی خواهد بود که برای یک هواپیمای جنگنده در مانور اعمال می شود. 
برای این منظور، سیستم کنترلی تحمل پذیر خطا در دو مرحله اصلی طراحی 
می شود. در مرحله ی اول با استفاده از ترکیب دو روش شبکه عصبی-تطبیقی 
و الگوریتم فیلترکالمن توسعه یافته وجود خطا شناسایی می شود و سپس در 

مرحله ی دوم با استفاده از روش کنترل تطبیقی و روش کنترل گام به عقب 
اثر خطای شناسایی شده در سیستم از بین می رود. در ادامه ، در بخش دوم 
طراحی  خطا  تحمل پذیر  کنترل کننده  سوم  بخش  در  و  خطا  آشکارسازی 
می شود. در بخش چهارم به بررسی شبیه سازی نتایج پرداخته شده است و 
کارآمدی طراحی کنترل کننده پیشنهادی بر روی خطاهای به وجود آمده در 

سنسورها بررسی و در بخش انتهایی نیز نتیجه گیری آمده است.

آشکارسازی خطا- 2
سیستم  طراحی  برای  آن  از  و  پرداخته  آن  به  مقاله  این  در  که  روشی 
است.  اصلی  مرحله  دو  شامل  می شود  بهره برداری  تحمل پذیر خطا  کنترلی 
از ترکیب دو  با استفاده  در مرحله ی اول یعنی در بخش آشکارسازی خطا، 
روش شبکه عصبی-تطبیقی و الگوریتم فیلترکالمن توسعه یافته، به منظور 
به روز رسانی پارامترهای شبکه عصبی، جهت وجود خطا شناسایی می شود. 
سپس در مرحله ی دوم کنترل کننده ای طراحی می شود که با استفاده از روش 
کنترل تطبیقی و با استفاده از روش کنترل گام به عقب اثر خطای شناسایی 
شده در سیستم را از بین می برد. طرح واره ای کلی از آنچه که در این مقاله 

انجام می شود در شکل 1 آمده است.
از تشخیص خطا، شناسایی محل وقوع خطا و جداسازی  بعد  مرحله ی 
دارد  اهمیت  آشکارسازی  واحد  در  آنچه  است.  بخش ها  باقی  از  محل  آن 
این است که دینامیک غیرخطی سیستم تحت بررسی را خطی سازی کنیم، 
تابع آستانه  با تعیین  نتیجه  اقدام کرده و در  باقیمانده  بتوانیم برای تولید  تا 
خطا را ارزیابی کنیم. در سال های اخیر برای بررسی سیستم های غیرخطی، 
این مدل ها شبکه های عصبی  از  ارائه شده است. یکی  مدل های غیرخطی 
را  توابع غیرخطی  دارند که  را  توانایی  این  می باشد. چون شبکه های عصبی 
بخش  این  در  مشروح  روش   .]12[ بزنند  تقریب  مشخصی  شرایط  تحت 
یک رویکرد تطبیقی برای طراحی مشاهده گر عصبی جهت تشخیص خطا 

می باشد. سیستم غیرخطی زیر را در نظر می گیریم:
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بردار   nRx∈ خروجی،   rRy∈ ورودی،  بردار   mRu∈ که 
ورودی،  تابع   mnn RRg ×→: حالت،  تابع   nn RRf →: حالت، 
که  خطا  بردار  rn

s RRuxf →:(,) خروجی،  تابع  rn RRh →:
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و  تجزیه  ساده سازی  جهت  دارند.  سنسور  خطای  بر  دلالت  مؤلفه هایش 
تحلیل پایداری سیستم مشاهده گر تطبیقی-عصبی فرض های زیر را در نظر 

می گیریم.
tx() همگی قابل اندازه گیری می باشند. فرض 1: حالت های 

x̂ مشتق پذیر  (()) نسبت به  txh (()) و  txf فرض 2: تابع حالت 
است، 

xxx
ftA

ˆ
()

=∂
∂

=

xxx
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ˆ
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=∂
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=

×rn است. بنابراین،  tC() ماتریس  ×nn و  tA() ماتریس  که 
x̂ به نسبت  (()) txh و (()) txf بسط طریق  از  می توان  را  زیر  معادله 

بدست آورد.
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که  است،   (()~)(,ˆ) txOxx =ψ و   (()~)(,ˆ) txOxx =φ که 
 ()ˆ()()~ txtxtx −= حالت  تخمین  خطای  بالاتر  مرتبه  ترم های  شامل 

می شود.
mf می باشد. (,) محدود شده توسط  uxfs فرض 3: خطای 

 ψ φ و  lψ وجود دارد، چنانچه  lϕ و 0< فرض 4: عدد حقیقی 0<
توسط رابطه زیر محدود است:

()~,ˆ) txlxx φφ ≤

()~,ˆ) txlxx ψψ ≤

tΓ() دارای ویژگی زیر می باشد: فرض 5: ماتریس متقارن 

nn ItI 21 () ββ ≤Γ≤

tΓ() پاسخ معادله لیاپانوف زیر  β2 مقادیر حقیقی مثبت و  β1 و  که 
است:
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عصبی- مشاهده گر  می باشد.  معین  مثبت  متقارن  ماتریس   Q که 

tM() نشان داده  تطبیقی، مکرراً توسط ورودی مشاهده گر، که به صورت 
می شود به روز شده، به گونه ای که قادر به تشخیص انحراف ناشی از خطا 

است.

 
 آشکارسازی خطا سیستم کنترل و طرح کلی  :1شکل 

Fig. 1. Block diagram of control system and error detection 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 1. طرح کلی سیستم کنترل و آشکارسازی خطا 

Fig. 1. Block diagram of control system and error detection
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مشاهده گر عصبی-تطبیقی- 1- 2
در این بخش، مشاهده گر عصبی-تطبیقی جهت شناسایی خطای موجود 
یک  می گیرد.  قرار  بررسی  و  بحث  مورد   )1( معادله  غیرخطی  سیستم  در 
مشاهده گر تطبیقی-عصبی با استفاده از ورودی و خروجی سیستم به شرح 

زیر ساخته می شود.
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برای   ()tMi است.  ام  t زمان  در  مشاهده گر  حالت  بردار   ()ˆ tx که 
 ()tWi tM() است.  ام بردار ورودی مشاهده گر  i , مؤلفه  ,i n=1
مشاهده گر  امین  i ورودی  پارامترهای   [ ](),(,)() ,1, tVtVtV qpiii +=  و 

هستند. t تطبیقی-عصبی در زمان 
 [ ]Tiiiii ptytyptMtMtI ()~,(,)~,(),(,)() ττττ −−−−= 

یا طول گام می باشد.  و  نمونه برداری  زمانی  فاصله  نشان دهنده   τ بوده که 
 (()ˆ)(())()ˆ txhtxhtyi −= امین مؤلفه خطای تخمین خروجی  i ~() به  tyi

σ).( تابع فعال ساز سیگموئید و در این مطالعه به صورت  گفته می شود. 
مناسب  q p و   ( انتخاب شده است.  ( ) ( / ) (x xx e eσ − −= − +1 1
بر اساس تأخیر زمانی سیستم های عملی و احتیاجات زمان واقعی انتخاب شده 
q بزرگ، اگرچه که ضامن همگرایی پروسه ی آموزش  p و  است. وجود 
ایجاد  نتیجه  در  و  زمان  بیشتر  محاسبه  موجب  است  ممکن  اما  می باشد، 
تأخیر زمانی غیرضروری شود. ورودی مشاهده گر به صورت بازگشتی توسط 
 () τpkM − () به  τ−kM از  p مرحله قبل  ورودی های مشاهده گر 
~() به روز  τqty − ~() به  τ−ty q مرحله قبل از  و خطای خروجی سیستم

رسانی می شود.

به روز رسانی قانون و همگرایی آن- 1- 1- 2
به روزرسانی  برای  یافته  توسعه  کالمن  فیلتر  الگوریتم  مطالعه،  این  در 
نرخ  تضمین  تا  گرفته می شود  بکار  تطبیقی-عصبی  مشاهده گر  پارامترهای 

همگرایی سریع باشد. پارامترها به صورت زیر تعریف شده است:

(6)

(1) ) ( ) ) ( ( ) ) ( ( ) (
) ( ) ) ( ( ) , (s

x t f x t g x t u t
y t h x t f x u

 
 

 

 

(2) ˆ ˆ) ( ) ( ) ( ) ( ) , (f x f x A t x t x x    

(3) ˆ ˆ) ( ) ( ) ( ) ( ) , (h x h x A t x t x x    

 

(4) ) ( ) ( ) (TA t t A t Q      

 

(5) 
ˆ ˆ ˆ) ) (( ) ) (( ) (
ˆ ˆ) ( ) ) (( ) (

) ( ) ( ) ) ( ) ( (i i i i

x f x t g x t u t
y t h x t M t
M t W t V t I t

 
 


 

 

(6) ,1 ,) ( ) (, ) ( , ) (
T

i i i i p qk W k V k V k      

 

(7) 
 

1

ˆ) ( ) 1( ) ( ) ( , ) (

) ( ) ( ) (] ) ( ) ( ) ( ) ( [
) 1( ) ( ) ( ) ( ) (

i i i i i i

T
i i i i i i i

T
i i i i i

k k K k y k y k

K k P k H k H k P k H k R k
P k P k K k H k P k

  


  

 

  

 

 

(8) 2

) ( ) 1(
] ) ( ) 1([ /

i i

i i

R k R k
y k R k k
  

 
 

 

(9) 
) 1(

,

,

ˆ ) () (

) ) ( (
) ( ) ( ) ) ( (
) ( ) ( ) ) ( (

i i

i
i

i k

i i i

i i i i i j

i i i i i p j

y kH k

h Z k W
h W k M k j Z k V
h W k y k j Z k V

 


 
 
 

 








  

   

   

 

 

(11) , ,
1 1

) ( ) ( ) ( ) ( ) (
p q

i i j i i p j i
j j

Z k V k M k j V k y k j
 

       

 

 

 

 

 

 

t به  k و  k نشان دهنده زمان نمونه برداری است. رابطه بین  که در آن 
τ/tk است. پارامترها در هر زمان نمونه  برداری براساس قوانین  = صورت 

زیر به روز می شوند:
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ماتریس   ()kPi کالمن،  بهره   ()kKi است.  آموزش  ثابت   iη که 
kRi() ماتریس کوواریانس تخمین زده  کوواریانس خطای تخمین حالت و 

kRi() بصورت بازگشتی محاسبه می شود: شده نویز می باشند. در اینجا، 
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iθ می باشد. براساس  ˆ() نسبت به  kyi kHi() عبارتست از مشتق  که 
ورودی مشاهده گر در رابطه )4(، بدین صورت بیان می شود:
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kZi() به صورت )10( تعریف می شود  که در رابطه )9(، 
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در شکل 2 نمای کلی مراحل به روز رسانی ضرایب شبکه عصبی تطبیقی 
با استفاده از الگوریتم فیلتر کالمن توسعه یافته نشان داده شده است.

معادلات حرکت جسم پرنده- 2- 2
برای دستیابی به یک سیستم کنترلی تشخیص خطا، نیاز به وجود یک 
دینامیکی غیرخطی  بررسی می باشد. مدل  از سیستم تحت  دینامیکی  مدل 
هواپیما را مي توان توسط معادلات دیفرانسیل غیرخطي مرتبه اول )با فرض 

زمین مسطح ( به شکل )11( نوشت ]13-15[:
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نرخ  p دینامیک چرخش هواپیما شامل بر  معادلات حاکم  اول،  معادله 
نرخ یاو در مختصات بدني می باشند. سه معادله دوم،  r q نرخ رول و پیچ،
 α معادلات حاکم بر حرکت هواپیما نسبت به بردار سرعت هستند. در اینجا 
µ زاویه چرخش حول بردار سرعت  β زاویه سرش جانبي و  زاویه حمله، 
است. سه معادله آخر چرخش بردار سرعت نسبت به فضاي اینرسي را بیان 
V سرعت  χ زاویه سرعت با شمال و γ زاویه مسیر پرواز ، می کند. در اینجا
T نیروی های برا، پسا و  LD و  , هواپیما است ]14[. در معادله هاي بالا 
g شتاب جاذبه و  M جرم و  zI ممان های اینرسی،  xy و  II , تراست، 

aeron ممان های آیرودینامیکی رول ،پیچ و یاو هستند. aeroaero و  lm ,

ممان های آیرودینامیکی که از مشخصه های خطی و غیرخطی کنترل و 
پایداری جسم پرنده هستند به صورت زیر تعریف می شوند:

 
 یافتهفیلتر کالمن توسعه بلوک دیاگرام بروز رسانی ضرایب شبکه عصبی با استفاده از الگوریتم :2شکل 

Fig. 2. Block diagram of neural networks coefficients updating process using extended Kalman filter 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 2. بلوک دیاگرام بروز رسانی ضرایب شبکه عصبی با استفاده از الگوریتم فیلتر کالمن توسعه یافته

Fig. 2. Block diagram of neural networks coefficients updating process using extended Kalman filter
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فرآیند طراحی کنترل گام به عقب- 3- 2
پروسه ی طراحی کنترلر در این روش به دو مرحله ی اصلی با دو حلقه 
کنترلی، همانطور که در شکل 3 نشان داده شده است، تقسیم می شود. در 
α( ، سرش  حلقه ی بیرونی متغیرهای حالت آهسته یعنی زاویه های حمله )
( کنترل می شود. در حلقه ی  µ ( بردار سرعت  ( و گردش حول  β جانبی)
کنترل   rqp ,, زاویه ای  یعنی سرعت های  سریع  حالت  متغیرهای  داخلی 

می شود ]16[.
 u R∈ 3 x, و ورودي کنترل  x R∈ 3

1 2 در این مقاله حالت هاي 
] , , [ , ] , , [T Tx x p q rα β µ= =1 2 مي شود: تعریف  ذیل  بشرح 

برای   )11( معادلات   , ,x x u1 2 انتخاب  با   T
raeu [,,], δδδ=

بکار بردن روش گام به عقب براساس حالات آهسته و سریع به فرم زیر باز 
نویسي مي شود.
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, بصورت زیر تعریف می شوند: , ,g g f f2 1 2 در معادلات فوق پارامترهای 1
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 گام به عقب روشبر اساس  کنندهشمای کلی کنترل :3شکل 

Fig. 3. Controller general scheme based on back steeping method  
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

شکل 3. شمای کلی کنترل کننده بر اساس روش گام به عقب

Fig. 3. Controller general scheme based on back steeping method 
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فرضیات ذیل در طراحي و فرایند تجزیه و تحلیل روش گام به عقب بکار برده 
مي شوند.

[ محدود هستند , , [c c c cx α β µ=1 فرض6- مسیرهاي دلخواه 

1 1 1] , ,c c c
dx x x c≤ 

. علامت نرم 2 بردار یا ماتریس  ∋Rcd یک ثابت مثبت معلوم و  که 
cx مشتق مرتبه اول و دوم سیگنال فرمان ورودی می باشد. 1 cx و  1 و 

تغییر  پروازی  ارتفاع  به  توجه  با  دینامیکي  فشار  و  فرض 7- سرعت 
می کنند.

0, 0V q≠ ≠



فرض 8-انحراف سطوح کنترل اثري بر نیروي آیرودینامیکي ندارد:

1) , ( 0h α β =

خطای متغیرهای حالت و ورودی کنترلی u بصورت زیر تعریف می شود:
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بلوک دیاگرام سیستم دو حلقه ای تعریف شده در ابتدای این بخش در 
شکل 3 نشان داده شده است. اثبات پایداری نیز همانند مرجع ]16[ است.

طراحی کنترل کننده تحمل پذیر خطا- 3
طراحی  به  نوبت  خطا،  آشکارسازی  و  شناسایی  مرحله ی  از  پس 
در  شده  ایجاد  خطاهای  اثرات  بر  غلبه  توانایی  که  است  کنترل کننده ای 
سیستم، از جمله کاهش عملکرد، ناپایداری و از دست دادن کارایی سیستم 
از  دارد که سیستم تحت کنترل  اهمیت  این موضوع زمانی  باشد.  را داشته 
شرایط نامی )بدون خطا( منحرف شده باشد. روش هایی از قبیل تنظیم کننده 

و   [22-25 و   9] تطبیقی  کنترل   ،[17-21] مقاوم  کنترل  خطی1،  مربعی 
کنترل مود لغزشی ]26[ برای این موارد پیشنهاد شده است. در این مقاله از 
روش تطبیقی برای تطبیق سیستم با شرایط همراه با خطا استفاده می شود. 
بار دیگر شایان ذکر است که در این تحقیق تنها خطاهای موجود در سنسورها 

در نظر گرفته می شود.

توصیف خطا - 1- 3
از آن جا که خطاهای ایجاد شده در سنسورها غالباً به شکل جمع شونده 
با خطا در سنسور بصورت  هستند، معادلات حالت سیستم غیرخطی همراه 

زیر است:
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مشتق  مقادیر  می باشد.  سنسور  )خطا(  نامعلوم  ورودی  بیانگر   sf که 
rqp از رابطه زیر تبعیت می کند: ,, حالات 
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به منظور ساده سازی سیستم کنترل پرواز و حذف اثرات ناشی از نویز در 
این روش، لازم است در معادله )18( از مشتقات مرتبه اول فرمان ورودی 
ccc صرف نظر شود. خطای اعمال شده به سنسورها  rqp  ,, حالات سریع 
در زمان گرفتن پس خور از نرخ رول، پیچ و یاو انجام می شود و خطای مذکور 
سنسورهای  در  جمع شونده  خطای  است.  شده  بیان  جمع شونده  صورت  به 

تحت بررسی بصورت معادله )19( نمایش داده می شود:
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با  همراه  سنسورها  توسط  شده  اندازه گیری  مقادیر   FFF pqr ,, که 
sf ورودی نامعلوم  r مقادیر صحیح بدون خطا و  pq و  , خطا بوده و 
1  Linear Quadratic Regulator (LQR)
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به ذکر  اندازه خطا می باشند. لازم   ) , , (s s sF F F3 2 1 خطای سنسورها و 
rqp توسط مشاهده گر عصبی تطبیقی شرح داده شده در  ˆ,ˆ,ˆ است که مقادیر 
بخش 2-1 تخمین زده می شود. کافی است در معادلات )13( تا )16( بجای 
دارای  )مقادیر   FFF pqr ,, مقادیر   r و   pq , حالت سریع  معادلات 
خطا( قرار داده شود. ورودی کنترل جدید برای سیستم شامل ورودی کنترل 
نامی و ورودی کنترل تطبیقی )که باید اثر خطا را کاهش دهد( به صورت 

معادله زیر تعریف می شود.
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 )14( رابطه  در  اگر  است.  شده  تعریف   )16( سوم  رابطه  در   u بردار 
شود،  داده  قرار   u پارامتر  جای  به   newu پارامتر  داخلی(  حلقه  )دینامیک 
با   )18( دادن  قرار  معادل  و  ساده  جبری  روابط  سری  یک  اعمال  با  نهایتاً 

)14(،ورودی کنترل تطبیقی به صورت )21( بدست می آید:
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شبیه4سازی4سیستم4پیشنهادی-4 
شبیه سازی بخش آشکارسازی و جداسازی خطا- 1- 4

در این بخش با استفاده از کنترل کننده طراحی شده در بخش 3 ، قدرت 
 pq , سیستم کنترلی در جبران سازی خطای به وجود آمده در سه سنسور 
ریاضي شش درجه  مدل  از  پیشنهادی،  سیستم  با  می شود.  داده  نشان   r و 
آزادي هواپیمای اف-18 برای شبیه سازي استفاده می شود. در شبیه سازی، به 
pq وr، ترم های خطای سنسور بصورت جمع  , سه خروجی سیستم یعنی 
شونده اضافه می شود. برای صحت سنجی طراحی انجام شده، سه نوع خطا 
در سنسورها در نظر گرفته شد که شامل خطای نرم، ناگهانی و موقتی است. 
برای بخش شناسایی و جداسازی خطا از مشاهده گر عصبی-تطبیقی که در 
بخش 2-1 بیان شد، استفاده می شود. همچنین مقادیر اولیه ی سه مشاهده گر 

pq و r بصورت جدول 1 در نظر گرفته می شود.  ,

µ ورودی های مطلوب به صورت زیر در نظر گرفته شد:  αβ و  , برای مقادیر 

 
5.0;10

5.0;5

0;0

≥=

≥=

≥=

t

t

t







µ

α

β

ارائه  سنسورها  از  یکی  روی  بر  موقتی  خطای  اعمال  فقط  اینجا  در 
می شود. در شکل 4 تغییرات نرخ یاو برحسب زمان و قدرت مشاهده گر در 
تشخیص و تخمین خطای ناشی از اعمال خطای موقتی به نرخ یاو از ثانیه ی 
 r سوم آمده است. تغییرات زاویه سرش جانبی با خطای موقتی در سنسور 
در سه وضعیت بدون خطا و بدون اعمال کنترل تحمل پذیر خطا، با خطای 
موقتی و بدون اعمال کنترل تحمل پذیر خطا و همچنین با خطای موقتی در 

سنسور r و با اعمال کنترل تحمل پذیر خطا در شکل 5 آمده است. 

 r و p، q جدول 1. مقادیر اولیه سه مشاهده گر

Table 1. Initial values of three observers p, q, r

pqسه مشاهده گر  اولیهمقادیر  :1جدول   rو  ,

Table 1. Initial values of three observers p, q, r 

 
 مقادیر اولیه                 

 گرنام مشاهده

 P0 0های قطر اصلی ماتریس المان   R0   

4/0 (p)تخمین خطای1گرمشاهده  40 [1    3/0   2]  00002/0  
4/0 (q)تخمین خطای1گرمشاهده  1 [5/0   5/0   9/1]  00002/0  

4/0 (r)تخمین خطای1گرمشاهده  1 [1   5/1   5/1]  00002/0  
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 نمودار تغییرات نرخ یاو بر حسب زمان :4 شکل

Fig. 4. Yaw rate variations with time 
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شکل  . نمودار تغییرات نرخ یاو بر حسب زمان

Fig. 4. Yaw rate variations with time

 
 جانبی بر حسب زمانسرشنمودار تغییرات زاویه :5 شکل

Fig. 5. Side slip angle variations with time 
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Fig. 5. Side slip angle variations with time
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تغییرات زاویه رول حول بردار سرعت در سه وضعیت بدون خطا و بدون 
اعمال کنترل تحمل پذیر خطا، با خطای موقتی در سنسور r و بدون اعمال 
کنترل  اعمال  با  و   r سنسور  در  موقتی  خطای  با  خطا،  تحمل پذیر  کنترل 
کنترلی  تغییرات سطح  است.  شده  داده  نشان   6 در شکل  خطا  تحمل پذیر 

ایلران در سه وضعیت بدون خطا و بدون اعمال کنترل تحمل پذیر خطا، با 
خطای موقتی در سنسورr و بدون اعمال کنترل تحمل پذیر خطا، با خطای 

موقتی و با اعمال کنترل تحمل پذیر خطا در شکل 7 نشان داده شده است.
تغییرات سطح کنترلی رادر برحسب زمان در سه وضعیت بدون خطا و 

 
 رول حول بردار سرعت بر حسب زمان نمودار زاویه :6 شکل

Fig. 6. Time history of the roll angle around the velocity vector  
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شکل 6. نمودار زاویه  رول حول بردار سرعت بر حسب زمان

Fig. 6. Time history of the roll angle around the velocity vector 

 
 نمودار تغییرات سطح کنترل ایلران بر حسب زمان :7شکل 

Fig. 7. Time history of the aileron angle  
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Fig. 7. Time history of the aileron angle 
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بدون اعمال کنترل تحمل پذیر خطا، با خطای موقتی در سنسور r و بدون 
اعمال کنترل تحمل پذیر خطا، با خطای موقتی و با اعمال کنترل تحمل پذیر 

خطا در شکل 8 نشان داده شده است.
همانطور که از شکل های 4 تا 8 مشاهده می شود، خطای موقتی اعمال 
شده به سنسور r بر روی زاویه سرش جانبی و زاویه رول حول بردار سرعت 
تأثیر گذاشته است که با تغییر سطوح کنترلی توسط کنترل کننده تحمل پذیر 

خطا تا حدودی جبران شده است. 

پرواز - 2- 4 در  هواپیما  روی  بر  خطا  تحمل پذیر  کنترل کننده  شبیه سازی 
مانوری

در این بخش با استفاده از کنترل کننده طراحی شده در بخش 3، قدرت 
سیستم کنترلی در جبران سازی خطای به وجود آمده در طی پرواز مانور نشان 
داده می شود. فرض شده است که خطا در هر سه سنسور در ثانیه سوم به 
هواپیمای  مقاله  این  در  شبیه سازي  شده  هواپیماي  مدل  است.  آمده  وجود 

, به صورت زیر است: ,µ α β
اف-18 و مقادیر فرمان 

0 2 sec , 0 & 0 & 0
2 5 sec , 10 & 0 & 0
5 8 sec , 10 & 0 & 2
8 18 sec , 0 & 0 & 0
18 25 sec , 0 & 0 & 0

d d d

d d d

d d d
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کیفیت  الزامات  و  دیفرانسیلي  فرمان هاي  ارضاي  به  دستیابي  به منظور 
پروازي، فیلتر فرمان خطي درجه دوم براساس استاندارد میلیتاری 1798-ای 
استفاده شد. شکل هاي 9 تا 12 نتایج شبیه سازي براي تعقیب سیگنال مرجع 
cx را نشان مي دهد. در شکل 9 این مانور با الویتور یک فرمان پیچ به طرف  1

α به 10 درجه در حالت تریم در ثانیه 2 داده  بالا جهت افزایش زاویه حمله
µ در ثانیه 5 شروع و شامل  شد. فرمان براي نرخ رول در محور پایداري 
ناحیه  ثانیه و  بر  ناحیه نگهداري 2 درجه  ناحیه صعود،  سه مرحله مي باشد: 
جلوگیري. غلت حول محور پایداري هواپیما را حول محور پایداري بگونه اي 
α کاهش پیدا مي کند  مي چرخاند که جهت مسیر پرواز را بچرخاند. سپس 
α اولیه در ثانیه 18 برسد. کنترل دقیق زاویه لغزش جانبي  تا دماغه براي 

 
 rنمودار تغییرات سطح کنترل رادر بر حسب زمان با اعمال خطای موقتی و تخمین خطا در سنسور  :8شکل 

Fig. 8. Time history of rudder control surface with the application of temporary error and error estimation in sensor r  
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Fig. 8. Time history of rudder control surface with the application of temporary error 
and error estimation in sensor r  
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 پذیر خطامرجع و خروجی با کنترلر تحملنمودار مدل: 9 شکل

Fig. 9. Time history of angle of attack, roll angle and side slip angle in presence of fault in comparison with commanded 
signals 
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شکل 9. نمودار مدل مرجع و خروجي با کنترلر تحمل پذیر خطا

Fig. 9. Time history of angle of attack, roll angle and side slip angle in presence of 
fault in comparison with commanded signals

 
 ای رول، پیچ و یاونمودار نرخ زاویه: 11 شکل

Fig. 10. Time history of the roll, pitch and yaw rate 
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Fig. 10. Time history of the roll, pitch and yaw rate
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از  نبایستي  لغزش جانبي  زاویه  مي باشد.  مهم  بسیار  مانور  این گونه  در 
نرخ   10 شکل  شود.  بیشتر  خیلي  درجه  صفر  شده  تنظیم  اولیه  مقدار 
اثر  بر  فوق  مانور  در  هواپیما  زمان  برحسب  را  رول  و  یاو  پیچ،  زاویه اي 
خطای اعمالی ناگهانی به سنسورهای را نشان می دهد. شکل 11 نمودار 
کنترل  تغییرات سطوح  نمودار   12 و شکل  تراست  بردار  زوایاي  تغییرات 

می دهد.  نشان  را  زمان  حسب  بر  رادر  و  الویتور  ایلران،  آیرودینامیکی 
طراحی  کنترل کننده  سیستم  پیداست،  شکل ها  این  از  که  همان طور 
تعقیب  باشد،  داشته  به سنسورهای  ناگهانی  اعمالی  چنانچه خطای  شده، 
وجود  با  سیستم  عملکرد  که  کرد  بیان  این طور  مي توان  پس  مي کند. 

نکرده است. پیدا  تنزل  کنترلر 

 
 نمودار تغییرات زوایای بردار تراست بر حسب زمان :11 شکل

Fig. 11. Time history of the thrust vectoring control 
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شکل 11. نمودار تغییرات زوایاي بردار تراست بر حسب زمان

Fig. 11. Time history of the thrust vectoring control

 
 نمودار تغییرات سطوح کنترل آیرودینامیکی :12 شکل

Fig. 12. Aerodynamic control surface deflection vs. time 
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Fig. 12. Aerodynamic control surface deflection vs. time
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نتیجه4گیری-54
معرفی شده  در سنسور  برای شناسایی خطا  نوین  روشی   مقاله  این  در 
از یک شبکه  این روش، برای مرحله شناسایی و تشخیص خطا،  است. در 
توسط  شبکه  این  پارامترهای  دهی  وزن  که  برده  شد  بهره  عصبی تطبیقی 
این  یافته صورت  پذیرفت. روش کاربردی در  فیلتر کالمن توسعه  الگوریتم 
پیاده سازی  مانوری  پرواز  در  اف-18  جنگنده ی  هواپیمای  روی  بر  مقاله 
به شکل  پیشنهادی  روش  که  می دهد  نشان  عددی  شبیه سازی  نتایج  شد. 
دارا می باشد.  را  از خطاها  انواع مختلفی  و شناسایی  قابلیت تشخیص  مؤثر 
کنترل کننده تحمل پذیر خطا طراحی شده نیز با استفاده از جبران ساز خطا و 
تغییر زوایای عملگرها به خوبی بر اثرات سوء ناشی از بروز خطا در سنسور ها 
غلبه کرده است. مقایسه ی نتایج شبیه سازی این مقاله با سایر فعالیت های 
و  مرحله ی شناسایی خطا  دو  در هر  است که  امر  این  گواه  گرفته،  صورت 
کارهای  بوده اند.  برخوردار  چشم گیری  بهبود  از  نتایج  کنترل کننده،  طراحی 
دارای  سیستم های  روی  بر  خطا  جداسازی  و  تشخیص  به  می تواند  آینده 
تأخیر زمانی، پیاده سازی بر روی یک مدل آزمایشگاهی و همچنین استفاده 
وزن های  تعیین  و  مشاهده گرها  طراحی  برای  بهینه سازی  روش های  از 

شبکه های عصبی متمرکز شود.
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در معادله هاي )پ-1( تا )پ-8( تمام زوایا و انحراف سطوح کنترل بر حسب 
درجه و نرخ هاي زاوبه اي بر حسب رادیان مي باشند. حداکثر تراست در امتداد 

محور طولي که تابعي از عدد ماخ مي باشد بفرم ذیل است ]28 و29[:
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و  پ-1،  جدول  در  اف-18  هواپیمای  به  مربوط  اطلاعات  و  ثابت  مقادیر 
محدوده حرکت و نرخ  چرخش سطوح کنترل در جدول پ-2 آمده است.

جدول پ-1. طلاعات هواپیماي اف-8 

Table A1. F-18 aircraft information

 11-اف طلاعات هواپیماي: 1-پ جدول

Table A1. F-18 aircraft information 

 

1031 m ) (slug  400 2S ) (ft  
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yI ) (slug ft  52/11  c )ft(  
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 11-هواپیماي اف محدوده و نرخ چرخش سطوح كنترل و بردار تراست :2-پ جدول

Table A2. Range and rotation rate of control surfaces and thrust vector F-18 

 

درجه بر ثانیه 40تا  -40  e درجه 5/10تا  -24   e  
درجه بر ثانیه 51تا  -51  r درجه 30تا  -30   r  
درجه در ثانیه 100تا  -100  a درجه 25تا  -25   a  

درجه در ثانیه 55/0تا  -55/0   1تا  0     
درجه در ثانیه 80تا  -80  nd درجه 9تا  -9   nd  
درجه در ثانیه 80تا  -80  

md  
درجه 15تا  -15  md  

 

 

 

 

 

 

 

جدول پ-2. محدوده و نرخ چرخش سطوح کنترل و بردار تراست هواپیمای اف-8 

Table A2. Range and rotation rate of control surfaces and thrust vector F-18

 11-اف طلاعات هواپیماي: 1-پ جدول

Table A1. F-18 aircraft information 
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 11-هواپیماي اف محدوده و نرخ چرخش سطوح كنترل و بردار تراست :2-پ جدول

Table A2. Range and rotation rate of control surfaces and thrust vector F-18 

 

درجه بر ثانیه 40تا  -40  e درجه 5/10تا  -24   e  
درجه بر ثانیه 51تا  -51  r درجه 30تا  -30   r  
درجه در ثانیه 100تا  -100  a درجه 25تا  -25   a  

درجه در ثانیه 55/0تا  -55/0   1تا  0     
درجه در ثانیه 80تا  -80  nd درجه 9تا  -9   nd  
درجه در ثانیه 80تا  -80  

md  
درجه 15تا  -15  md  
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