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• Design of flight control system to 

compensate the effects of damage in 
vertical tail. 

• Online modification of the control 
structure to adapt to the fault conditions. 

• Providing accurate modeling of 
structural damage by introducing a new 
uncertainty parameter. 

 

 
A R T I C L E    I N F O  A B S T R A C T 
Article history: 
Article Type: Research paper 

Received: 21 April 2025 

Received in revised form: 24 May 2025 

Accepted: 13 June 2025 

Available online: 08 July 2025 

Keywords: 

Fault Tolerant Control 

Damaged Vertical Tail 

Extended Kalman Filter 

Nonlinear Dynamic Inversion 

 

 

Structural damage creates an important challenge for the safety and flight 
quality of the aircraft. This type of damage causes extensive changes in the 
main parameters of the aircraft such as aerodynamic coefficients and mass 
characteristics. In this article, the design of the fault tolerant control system 
based on the nonlinear dynamic inverse is presented. The proposed approach 
has investigated the failure in the vertical tail. In order to modeling of damage, 
two new parameters have been introduced: damage degree coefficient 
anddamage uncertainty. The uncertainty parameter represents the changes in 
the mass characteristics and the coupling between the longitudinal and lateral-
directional equations of the damaged aircraft; and the damage degree 
coefficient shows the physical extent of the damage. To solve the damage 
problem, a fault diagnosis unit based on the extended Kalman filter has been 
augmented to the control system. By using the estimated values of the filter, 
stability derivatives and uncertainty parameters are updated in the control 
structure and the controller is adapted to the damage conditions. The method 
proposed in this paper, namely the type of damage modeling and online 
reconfiguration of the control structure based on the identified damage 
parameters, can be considered a new approach in the field of structural 
damage. Finally, different flight scenarios are simulated for the nonlinear 
model of the Boeing 747 aircraft. The results show the ability of the fault 
tolerant control system to improve the performance of the damaged aircraft. 
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 گرافیکی چکیده  ها برجسته

طراحی سیستم کنترل پرواز براي  •
دردم  اثرات آسیب سازي جبران

 .عمودي
اصلاح برخط ساختار کنترلی جهت  •

 .تطبیق با شرایط عیب
آسیب  سازي دقیق از ارائه مدل •

 عدمساختاري با معرفی پارامتر جدید 
  .قطعیت
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کند. این ساختاري، چالش مهمی را براي ایمنی و کیفیت پرواز هواپیما ایجاد می آسیب
یرودینامیکی آنوع آسیب باعث تغییر گسترده در پارامترهاي اصلی پرنده همچون ضرایب 

پذیر ، رویکرد طراحی سیستم کنترل تحملمقالهدر این  .ودشرمی میجهاي و مشخصه
است. رویکرد پیشنهادي،  شده ارائه غیرخطی مبتنی بر قانون کنترل وارون دینامیک عیب

با جدید سازي آسیب، دو پارامتر هت مدلج خرابی در دم عمودي را بررسی کرده است.
 است. پارامتر عدم شده معرفیناشی از آسیب  قطعیت عدمعناوین ضریب درجه آسیب و 

کوپلینگ بین معادلات طولی و هاي جرمی و  تغییرات در مشخصهکننده قطعیت بیان
را  فیزیکی آسیب، میزان ضریب درجه آسیب دیده است وهواپیماي آسیب سمتی-عرضی

مبتنی بر فیلتر  . در فرآیند حل مشکل آسیب، یک واحد تشخیص عیبدهدنشان می
با استفاده از مقادیر تخمینی است.  شده افزودهبه سیستم کنترل  یافتهکالمن تعمیم

شده و  روزرسانی به یدر ساختار کنترل قطعیت عدممشتقات پایداري و پارامتر  فیلتر،
 یعنی مقاله. روش پیشنهادي در این است شده دادهکننده با شرایط آسیب تطبیق کنترل

پارامترهاي آسیب کننده بر مبناي کنترل اصلاح برخط ساختار سازي آسیب و نوع مدل
هاي ساختاري به شمار برود. در تواند یک رویکرد جدید در حوزه آسیب، میشده ن بیا

 747انتها، سناریوهاي مختلف پروازي براي مدل غیرخطی هواپیماي بوئینگ 
در بهبود نسبی عیب  پذیر توانایی سیستم کنترل تحمل ،است. نتایج شده سازي شبیه

 دهند.نشان می خوبی را به ملکرد هواپیماع
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 مقدمه -1

ترین سطوح آیرودینامیکی پایدارکننده عمودي یکی از مهم
 نیتضمکنترلی،  ءدر هواپیما است. کارکرد اصلی این جز

گیري در جهت یحرکت نوساناز جلوگیري و  پرنده يداریپا
رو، هرگونه آسیب ساختاري در دم ازاین ؛استهواپیما  سمت

 يها گزارش .]1[ عمودي عواقب جدي را به دنبال دارد
 یمنیا يخطر برا نیتر نشان داده است که مهم ییسوانح هوا

. به بدنه و سطح کنترل است يساختار بیآس ما،یهواپ
 123پرواز شماره  747هواپیماي بوئینگ ، مثال عنوان به

 یدچار کاهش فشار ناگهاندر حین پرواز ژاپن  ییخطوط هوا
 عمودي دم یشکستگ لیدلاي کوهستانی به  شد و در منطقه
در نمونه مشابه دیگر،  نفر کشته شدند. 520سقوط کرد و 

متعلق به خطوط هوایی  300یک فروند ایرباس مدل 
دهد. در اثر ، پایدارکننده عمودي خود را از دست میآمریکا

نفر جان خود را از  265حادثه، هواپیما سقوط کرد و  این
توان یافت چنینی متعددي را می . موارد این]2[ دست دادند

که خرابی در دم، بال یا موتور هواپیما سبب بروز حوادث 
  .مرگباري شده است

هاي کارآمد براي از بین بردن یا کاهش اثرات شیکی از رو
پذیر عیب ناشی از عیب، طراحی سیستم کنترل تحمل

)FTCS(1 کننده با شناسایی عیب، است که در آن کنترل
 .]3[ کندپایداري و عملکرد مناسب سیستم را تضمین می

اساس میزان  بر توانا میپذیر عیب ر تحملسیستم کنترل 
اصلی  دودستهبه  وابستگی سیستم به اطلاعات عیب 

سیستم کنترل  .]4, 3[ بندي کردغیرفعال و فعال تقسیم
در  شود کهمی یطراح اي گونه بهپذیر عیب غیرفعال تحمل

-فیتعر شیاز پ عیب کیبرابر  کننده ثابت درکنترل یک آن
پذیر هاي کنترل تحملسیستم ،در مقابل مقاوم باشد. ،شده

 نیدر چن. کنندیداده عمل مرخ عیباساس  برعیب فعال 
 افتنی يبرا FD(2( تشخیص عیب واحد ،یکنترل يهاستمیس

 واحد کی و شودیاندازه آن استفاده م تعیینو عیب محل 
 ستمیدر س عیبجبران  يکنترل را برا يناظر پارامترها

 .]4[ کندمیاصلاح 
 پذیر عیب سیستم کنترل تحمل مطالعات بسیاري در زمینه

هاي است. عمده این مطالعات، معطوف به عیب شده انجام

                                                            
1 Fault Tolerant Control System 
2 Fault Diagnosis 

در عملگر و حسگر بوده است و بررسی آسیب  ایجادشده
ساختاري درصد (بسیار) کمتري را شامل شده است. 

هاي ساختاري را آسیب ◌ٴ درزمینه گرفته صورتتحقیقات 
کلی تقسیم کرد. در دسته اول تأثیر  دودستهتوان به می

-مشخصه آسیب بر معادلات حرکت، ضرایب آیرودینامیکی،
سایر پارامترهاي تأثیرپذیر از آسیب و  هاي جرمی
و دسته دوم که بیشتر  ]9-5[است  قرارگرفته موردبررسی

شود به حل مسئله هاي اخیر را شامل میتحقیقات سال
-روش. ]14-10, 1[ آسیب با رویکرد کنترلی پرداخته است

 دودستهها در در این پژوهش مورداستفادههاي کنترلی 
 شوند:بندي میتقسیم

 رویکرد کنترل مقاوم •
 رویکرد کنترل تطبیقی  •

رویکرد طراحی کنترل تطبیقی در مقایسه با روش کنترل 
ناشی از آسیب  هاي قطعیت عدمطور مؤثرتري مقاوم به

سازي کند و به اطلاعات مدلساختاري را برطرف می
سبب اقبال بیشتر محققان این ویژگی کمتري نیاز دارد که 

هاي غیرخطی در بین روش .]15[ به این روش گردیده است
روش کنترلی  ساختاري،در حل مسئله آسیب  شده استفاده

بیشترین کاربرد را داشته  NDI(3غیرخطی ( وارون دینامیک
  .]20-16[ است

نوع آسیب در دم عمودي،  اساس بردر مقاله حاضر 
 موردتوجهشده با رویکرد کنترلی تطبیقی انجام تحقیقات
معادلات عمومی حرکت  ]9[ ،مثال عنوان به است. قرارگرفته

کرده استخراج  را دیده نامتقارنبراي یک هواپیماي آسیب
 پذیر عیب سیستم کنترل تحمل یک ]7[ مرجع در .است
براي هواپیما با مبتنی بر کنترل تطبیقی مدل مرجع  فعال

-مقاله بر مدل است. این پیشنهادشدهدم عمودي  درآسیب 
دیده با استفاده از ضریب درجه سازي هواپیماي آسیب

، ]7[رویکردي مشابه با  ]1[ مرجع ، تمرکز دارد. در4آسیب
پارامتر آسیب به کمک قانون کنترلی تطبیقی از طریق 

-مدل و است شده زدهسازي یک تابع معیار، تخمین کمینه
اساس آسیب ناشی از شکستگی و تأثیرات  هواپیمابرسازي 

 آئرودینامیکی(نرخ تغییر ضرایب  5آن بر مشتقات پایداري
 مرجع در است. شده انجامنسبت به متغیرهاي حرکتی) 

                                                            
3 Nonlinear Dynamic Inversion 
4 Damage Degree Coefficient 
5 Stability Derivatives 
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کننده وارون دینامیک غیرخطی ساختار کنترل ]19[
تنظیم مجدد براي کنترل وضعیت هواپیماي  باقابلیت

گر مشاهدهاست که درواقع یک  پیشنهادشدهدیده آسیب
با قانون کنترلی وارون دینامیک  غیرخطی ورودي نامشخص

عنوان عبارت اغتشاشی و پارامتر عیب به است شده ترکیب
 شود. تخمین زده می

ترین ، مهمدرگذشتهشده هاي انجامبا بررسی دقیق پژوهش
سازي دقیق دینامیک توان عدم وجود مدلچالش را می

اثرات قیقات، پرنده در شرایط آسیب دانست. در اغلب تح
    با استفاده از  و آسیب ساختاري در یک سناریوي کلیمنفی 
هاي کنترل مقاوم، تطبیقی یا ترکیبی از هر دو روش

رو، اطلاع دقیقی از نحوه پرداختن به است. ازاین بهبودیافته
تر از هاي جرمی و مهممیزان آسیب، تغییرات در مشخصه

سمتی -بین معادلات طولی و عرضی ایجادشدهکوپلینگ  آن
 در دسترس نیست. 

است.  ]7, 1[شده در مقالات توسعه کار انجام حاضر پژوهش
سازي از حالت ساده خطی به مدل مدل ،راستا این در

 کردن سیستم بر و پارامتري است شده دادهغیرخطی تغییر 
شود. انجام می ضریب درجه آسیبمدل غیرخطی اساس 

گرفتن  رنظ ترین تمایز و جنبه روش پیشنهادي درمهم
سمتی پرنده با -کوپلینگ بین معادلات طولی و عرضی

 قطعیت عدماست. پارامتر  قطعیت عدمتعریف پارامتر جدید 
سازي آسیب کننده مدلدر کنار ضریب درجه آسیب تکمیل
-هاي جرمی و فیزیکی بهاست. درواقع، تغییرات در مشخصه

به معادلات سیستم  قطعیت عدمعنوان یک عبارت 
که  توجه به این نکته ضروري است است. شده اضافه

گر در مدل  هاي اخلال عنوان تنها عبارت پارامترهاي آسیب به
است اغتشاشات خارجی و سایر  شده فروو  هواپیما هستند 

وجود در دینامیک سیستم سازي  مدل هاي قطعیت دمع
  .ندارند

اساس  بر یطراح نیر اپذیر عیب د سیستم کنترل تحمل
غیرخطی و با رویکرد تطبیقی  دینامیک وارونهاي تمیالگور

 صیاز روش تشخ بیع نیو تخم يمنظور آشکارسازاست. به
 شده استفاده EKF(1( یافته فیلتر کالمن تعمیم بر یمبتن
سازي آسیب، دو پارامتر جدید با عناوین جهت مدل. است

ناشی از آسیب  قطعیت عدمضریب درجه آسیب و 

                                                            
1 Extended Kalman Filter  

صورت فعال و از به نیز عیب سازي جبراناست.  شده معرفی
 .پذیردکننده انجام میطریق اصلاح ساختار کنترل

سازي رویکرد پیشنهادي،  در راستاي پیاده، جهت بدین
 شده است: دهی سازمان شرحدین ساختار مقاله ب

پذیر عیب در بخش دوم و  سیستم کنترل تحملنماي کلی 
ي سازي هواپیما مدل ترتیب بهو چهارم  سوم هاي در بخش

بیان  حاکم بر آنو معادلات حرکت غیرخطی  دیده آسیب
 تشخیص عیب مبتنی برروش در بخش پنجم  د.نگرد می

آسیب در دم در هنگام بروز  یافته فیلتر کالمن تعمیم
 کننده کنترل ششمدر بخش  و شود عمودي تشریح می

طراحی  جهت تطبیق با شرایط آسیب دینامیک نووار
مدل غیرخطی سازي عددي  شبیه هفتمشود. در بخش  می

ثیر الگوریتم أتا ت شود میاجرا  747هواپیماي بوئینگ 
گیري آمده  نتیجه نیز را به اثبات رساند و در انتها يپیشنهاد

 است.

 پذیر عیبسیستم کنترل تحمل -2

پذیر عیب فعال را نماي کلی سیستم کنترل تحمل 1شکل 
دهد. ساختار پیشنهادي بر اساس آسیب ساختاري نشان می

) مدل هواپیما (شامل 1شود: جزء کلی تشکیل می سهاز 
کننده ) کنترل2دینامیک هواپیما، عملگرها و حسگرها) 

) واحد تشخیص عیب مبتنی بر 3پیکربندي مجدد  باقابلیت
 یافتهفیلتر کالمن تعمیم

 

 آسیب ساختاري باوجود FTCSنماي کلی  :1شکل 
 

بـا توجـه    FTCS جزء اصلی سههاي بعد هرکدام از در بخش
 گیرند.قرار می موردبررسیبه آسیب در دم عمودي 

 دیدهسازي هواپیماي آسیبمدل -3

، متعارفدر یک هواپیماي متقارن فیزیکی با پیکربندي 
معادلات دیفرانسیل غیرخطی حرکت، حول مرکز جرم 

   و  شوندتعریف می هواپیما در دستگاه مختصات بدنی
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در نظر  𝐼𝑦𝑧 و 𝐼𝑥𝑦هاي اینرسی ضربی هاي ممانعبارت
شوند. در اثر آسیب در سازه هواپیما، تقارن اولیه گرفته نمی

و وزن هواپیما، محل مرکز جرم، ماتریس  رود می بیناز 
ممان اینرسی و ضرایب آیرودینامیکی و مشتقات پایداري 

 درجه ششکنند و لازم است معادلات حرکت تغییر می
قبل از بیان معادلات،  .دنهواپیما بازنویسی گرد آزادي

 شود. در تعریف می 2شکل  صورت بهمختصات بدنی  دستگاه
در جهت بال  OYبه سمت دماغه،  OXمحور  دستگاه، این

 پایین است. طرف به OZراست و 

 

 دستگاه مختصات بدنی :2شکل 
   

: شاخه شودمی از دو بخش تشکیل آزادي درجه ششمدل 
که تمام نیروها و گشتاورهاي وارد بر هواپیما را  1سینتیک
که متغیرهاي حرکت  2دهد و شاخه سینماتیکشرح می

در اثر آسیب، شاخه سینتیک یا  کند.نسبی را توصیف می
گیرند و همان معادلات نیرو و گشتاور تحت تأثیر قرار می

 : ]9[ شوندصورت زیر بیان می هب
 معادلات نیرو

                                                            
1 Kinetics  
2 Kinematic 

𝜔𝜔 = [𝑝 𝑞 𝑟]𝑇 اي حول محورهاي عنوان سرعت زاویهبه
𝜌̅مختصات بدنی،  = [∆𝑥 ∆𝑦 ∆𝑧]𝑇  جـایی محـل   جابـه

𝑉𝐴مرکز جرم و  = [𝑢 𝑣 𝑤]𝑇   عنـوان سـرعت نقطـه    بـه
 𝑓𝑧∑و  𝑓𝑥 ،∑𝑓𝑦∑همچنــین شــوند. تعریــف مــی Aدلخــواه 

مجموع نیروهاي آیرودینامیکی، پیشرانش و جاذبه در طـول  
 کـه  چنـان  آن شـوند. محورهاي مختصات بدنی را شـامل مـی  

هـاي جدیـد   جـایی مرکـز جـرم، عبـارت    مشخص است جابه
 کنـد.  اي را در معادلات نیرو ایجاد مـی سرعت و شتاب زاویه

 معادلات گشتاور

)4( 

𝐼𝑥𝑥𝑝̇ = ∑𝑀𝑜𝑜𝑚𝑒𝑛𝑡𝑥 + 𝐼𝑥𝑦𝑞̇ + 𝐼𝑥𝑧𝑟̇ −
𝐼𝑥𝑦𝑝𝑟 + 𝐼𝑥𝑧𝑝𝑞 − �𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑦𝑦�𝑞𝑟 −
(𝑟2 − 𝑞2)𝐼𝑦𝑧 − 𝑚(𝑝𝑣 − 𝑞𝑢 + 𝑤̇ −
𝑔 cos 𝜃𝜃 cos𝜑𝜑)∆𝑦 − (𝑝𝑤 − 𝑟𝑢 − 𝑣̇ +
𝑔 cos 𝜃𝜃 sin𝜑𝜑)∆𝑧  

)5( 

𝐼𝑦𝑦𝑞̇ = ∑𝑀𝑜𝑜𝑚𝑒𝑛𝑡𝑦 + 𝐼𝑥𝑦𝑝̇ + 𝐼𝑦𝑧𝑟̇ −
𝐼𝑦𝑧𝑝𝑞 + 𝐼𝑥𝑦𝑞𝑟 − (𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑧𝑧)𝑝𝑟 −
(𝑝2 − 𝑟2)𝐼𝑥𝑧 − 𝑚(𝑞𝑢 − 𝑝𝑣 − 𝑤̇ +
𝑔 cos 𝜃𝜃 cos𝜑𝜑)∆𝑥 − (𝑞𝑤 − 𝑟𝑣 − 𝑢̇ +
𝑔 sin 𝜃𝜃)∆𝑧  

)6( 

𝐼𝑧𝑧𝑟̇ = ∑𝑀𝑜𝑜𝑚𝑒𝑛𝑡𝑧 + 𝐼𝑥𝑧𝑝̇ + 𝐼𝑦𝑧𝑞̇ −
𝐼𝑥𝑧𝑞𝑟 + 𝐼𝑦𝑧𝑝𝑟 − �𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑥𝑥�𝑝𝑞 −
(𝑞2 − 𝑝2)𝐼𝑥𝑦 − 𝑚(𝑞𝑢 − 𝑝𝑣 − 𝑣̇ +
𝑔 cos 𝜃𝜃 sin𝜑𝜑)∆𝑥 − (𝑟𝑣 − 𝑞𝑤 − 𝑢̇ −
𝑔 sin 𝜃𝜃)∆𝑦  

مجمــوع  𝑀𝑜𝑚𝑒𝑛𝑡𝑧∑و  𝑀𝑜𝑚𝑒𝑛𝑡𝑥 ،∑𝑀𝑜𝑚𝑒𝑛𝑡𝑦∑کــه 
، پیشــرانش و جاذبــه حــول   یکینــامیآئرودگشــتاورهاي 

 شوند.  محورهاي مختصات بدنی را شامل می
-، نشان)6) تا (1در معادلات ( شده برجستههاي عبارت

دیده و حرکتی یک هواپیماي آسیبمعادلات دهنده تفاوت 
𝜌̅اگر  سالم هستند. = 𝐼𝑥𝑦و  0 = 𝐼𝑦𝑧 = در نظر گرفته  0

واپیما در هشوند، معادلات حرکت همان معادلات اولیه 
و  پیچیدگی دینامیکیدر این معادلات،  .استحالت سالم 

خوبی نشان دیده بههواپیماي آسیب کوپلینگ حرکتی
شک حل چنین معادلاتی که شامل  یاست. ب شده داده

هاي پیچیده غیرخطی است، کاري بسیار مشکل عبارت
 بود.خواهد 

 دم عمودي سازي آسیبمدل -1-3

معادلات نیرو و گشتاور  برقبل، اثرات کلی آسیب  قسمتدر 
گیري از نتایج مقالات با بهره ،ادامهدر گردید.  بررسی

و تغییرات مشتقات  ها قطعیت عدم، زمان همطور گذشته، به

)1( 𝑢̇ = 𝑞𝑤 − 𝑟𝑣 − (𝑞2 + 𝑟2)∆𝑥 + (𝑞𝑝 −
𝑟̇)∆𝑦 + (𝑟𝑝 + 𝑞̇)∆𝑧 + 𝑔 sin𝜃𝜃 − ∑𝑓𝑥

𝑀
  

)2( 𝑣̇ = 𝑟𝑢 − 𝑝𝑤 − (𝑝𝑞 + 𝑟̇)∆𝑥 − (𝑝2 +
𝑟2)∆𝑦 + (𝑞𝑟 − 𝑝̇)∆𝑧 − 𝑔 cos𝜃𝜃 sin𝜑𝜑 − ∑𝑓𝑦

𝑀
  

)3( 𝑤̇ = 𝑝𝑣 − 𝑞𝑢 + (𝑝𝑞 + 𝑞̇)∆𝑥 + (𝑞𝑟 +
𝑝̇)∆𝑦 − (𝑝2 + 𝑞2)∆𝑧 − 𝑔 cos𝜃𝜃 cos𝜑𝜑−∑𝑓𝑧

𝑀
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در با  رو،ازاین .شوندمیلحاظ  پایداري در معادلات دینامیکی
 ، معادلات نیرو و گشتاوردر دم عمودي آسیب گرفتننظر 
 ؛شود، کارسازي میقطعیت عدمو عبارت جدید  يسازساده

با تعریف یک پارامتر آسیب بازنویسی  نیز مشتقات پایداري
  .گردندمی

 ناشی از آسیب هاي قطعیت عدم -1-1-3

 هاي قطعیت عدم باوجودپذیري سیستم کنترل پرواز تطبیق
غیرممکن  ساختاري و کوپلینگ حرکتی ناشی از آن، تقریباً

هاي مختلفی براي حل این مسئله است. در تحقیقات، ایده
-ها، سادهاست. فصل مشترك تمامی این ایده شده مطرح

اثرات تعدادي  گرفتن نادیدهسازي مسئله با رویکرد ناچیز یا 
س مثل تغییرات محل مرکز جرم و ماتری ها قطعیت عدماز 

فرضیات حل مسئله  این تحقیق،در  ممان اینرسی است.
سازي معادلات دینامیکی نیرو و گشتاور جهت ساده

 شوند:گرفته می نظر درصورت زیر  به
سبب تغییرات در مقدار خرابی جزئی در دم عمودي،  -1

و مختصات مرکز جرم در  𝑚∆جرم هواپیما به میزان 
 :درنتیجهشود؛ میبدنی  zو  xراستاي محورهاي 

)7( 𝑀 = 𝑀1 + ∆𝑚 

)8( ∆𝑦 = 0 

عمودي، پیکربندي هواپیما  شکستگی در دم باوجود -2
 توان در نظر گرفت:متقارن است و می xzنسبت به صفحه 

)9( 𝐼𝑥𝑦 = 𝐼𝑦𝑧 = 0 

، )6) تا (4(اساس معادلات  بالا و بررضیات با توجه به ف
 :شوندصورت زیر تعریف می هاي عدم قطعیت بهعبارت

)10( 𝛿𝛿1 = −(𝑀1 + ∆𝑚)(𝑝𝑤 − 𝑟𝑢 − 𝑣̇ +
𝑔 cos 𝜃𝜃 sin𝜑𝜑)∆𝑧  

)11( 
𝛿𝛿2 = −(𝑀1 + ∆𝑚)�(𝑞𝑢 − 𝑝𝑣 − 𝑤̇ +
𝑔 cos 𝜃𝜃 cos𝜑𝜑)∆𝑥 − (𝑞𝑤 − 𝑟𝑣 − 𝑢̇ +
𝑔 sin 𝜃𝜃)∆𝑧�  

)12( 𝛿𝛿3 = −(𝑀1 + ∆𝑚)(𝑞𝑢 − 𝑝𝑣 − 𝑣̇ +
𝑔 cos 𝜃𝜃 sin𝜑𝜑)∆𝑥  

ناشی از بروز  يها تیقطع عدم 𝛿𝛿3و  𝛿𝛿1 ،𝛿𝛿2هاي عبارت
، این درواقع شوند.می يگذار نامآسیب در دم عمودي 

گشتاورهاي چرخشی ایجادشده در اثر  تغییرات  پارامترها،

عنوان یک عبارت  و به در موقعیت مرکز جرم هواپیما هستند
 شوند. سازي می در معادلات گشتاور مدل وند جمع

 ،)3) تا (1(در معادلات  فرضیات کردن لحاظبا  همچنین
∑هاي عبارت 𝑓𝑥+∆𝑓𝑥

𝑀1+∆𝑚
= 𝑎𝑥 ،∑ 𝑓𝑦+∆𝑓𝑦

𝑀1+∆𝑚
= 𝑎𝑦  و

∑ 𝑓𝑧+∆𝑓𝑧
𝑀1+∆𝑚

= 𝑎𝑧 اًخطی پرنده هستند که مستقیم يها شباب 
 .شوندگیري میاندازه ها سنج شتاببا استفاده از 

بیشترین تغییر در هنگام آسیب در دم با آنچه بیان گردید، 
عمودي مربوط به معادلات گشتاور است. اساس تغییر در 

 .معادلات خواهد بود سیستم کنترلی نیز همین

 مشتقات پایداري آسیب -2-1-3

 منظور تحلیل اثر آسیب بر مشتقات پایداري، نیاز به کمیبه
سازي آسیب بر اساس مدل یعبارت بهکردن آسیب و یا 

نماي هندسی آسیب  3 شکلمیزان شکستگی است. 
 دهد.عمودي معمول را نشان می دم کیساختاري براي 

عنوان نسبت مؤثر ): به𝜇𝜇ضریب آسیب دم ( .1تعریف 
 .]7[ شودبه مساحت مؤثر اولیه دم تعریف می رفته ازدست
تعریف، ضریب آسیب با توجه به سطح این طبق 
𝜇𝜇، مقادیر رفته ازدست ∈ 𝜇𝜇شود؛ را شامل می [0,1] = 0 

بیانگر این است که مدل پرواز در شرایط عادي بدون آسیب 
است و این مقدار با از دست دادن دم به عدد یک همگرا 

 شود.می
ضریب  و با استفاده از هندسه آسیب، 1با رجوع به تعریف 

 :]7[ شودصورت زیر بیان می آسیب دم به

)13( 𝜇𝜇 =
(𝑐𝑡(𝜇𝜇) + 𝑐𝑟(𝜇𝜇)) 𝑏(𝜇𝜇)

2
(𝑐𝑡 + 𝑐𝑟) 𝑏2

 

طول وتر نوك دم، طول  ترتیب به  𝑏و  𝑐𝑡 ،𝑐𝑟پارامترهاي 
طول وتر نوك دم  𝑐𝑡(𝜇𝜇)وتر ریشه دم و ارتفاع دم هستند. 

نیز ارتفاع دم در حالت آسیب است.  𝑏(𝜇𝜇)دیده و آسیب
 شوندزیر محاسبه می شکل به 𝑏(𝜇𝜇)و  𝑐𝑡(𝜇𝜇)پارامترهاي 

]7[: 

)14( 𝑐𝑡(𝜇𝜇) = �2(1 − 𝜇𝜇)𝑐𝑡 + 2𝜇𝜇𝑐𝑟
𝑏

𝑆𝑣𝑜𝑢𝑡 − 𝑐𝑡𝑐𝑟  

)15( 𝑏(𝜇𝜇) =
(𝑐𝑡 + 𝑐𝑟)𝜇𝜇

(𝑐𝑡 + 𝑐𝑡(𝜇𝜇)) 𝑏 
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𝑆𝑣𝑜𝑢𝑡که  = 1
2

(𝑐𝑡 + 𝑐𝑟)𝑏  ذوزنقـه  دم یکمساحت خارجی-
 اي شکل است. 

توان مشتق پایداري ) می15) تا (13با استفاده از روابط (
𝐶𝑦𝛽𝑣  7[شده در ضریب آسیب و روابط اثبات برحسبرا[ 
 سازي کرد و سایر مشتقات پایداري را اصلاح نمود.مدل
-می بیانزیر  صورت به 𝜇𝜇و  𝐶𝑦𝛽𝑣رابطه بین مشتق ، روازاین
 :]7[ شود

)16( 𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇) = −𝐾𝐶𝑙𝛼𝑣(𝜇𝜇)(1 + 𝑑𝜎
𝑑𝛽

)𝜂𝜐
𝑆𝑣𝑟𝑒𝑓(𝜇)

𝑆𝑤𝑖𝑛𝑔
  

)17( 

𝐶𝑙𝛼𝑣(𝜇𝜇) =

2𝜋� (𝑏−𝑏(𝜇))2
𝑆𝑣𝑟𝑒𝑓−𝑆𝑣𝑜𝑢𝑡+(1−𝜇)𝑆𝑣𝑜𝑢𝑡

�

2+
�
�

�𝑏−𝑏(𝜇)�2

𝑆𝑣𝑟𝑒𝑓−𝑆𝑣𝑜𝑢𝑡+(1−𝜇)𝑆𝑣𝑜𝑢𝑡
�

2

𝛽2

𝑘2
�1+

tan2 Λ𝑐
2

𝛽2
�+4

  

𝛽𝛽کــه  = √1 −𝑀2  ،𝑀  ،عــدد مــاخ𝑆𝑤𝑖𝑛𝑔  ،مســاحت بــال
𝑆𝑣𝑟𝑒𝑓     ،مســاحت مرجــع دم عمــودي𝐴 = 𝑏2

𝑆𝑣𝑟𝑒𝑓
نســبت  

 𝐾(𝑘)زاویـه سـویپ نیمـه وتـر و      Λ𝑐/2منظري دم عمودي، 

-مشتقات پایداري عرضیسایر طراحی هستند. حال،  فاکتور
 :]21, 7[ هستند فیتعر قابل 𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇) برحسب نیز سمتی

)18( 𝐶𝑙𝛽𝑣(𝜇𝜇) = �𝑧𝑣 cos 𝛼−𝑙𝑣 sin 𝛼
𝑏𝑤

�𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇)  

)19( 𝐶𝑛𝛽𝑣(𝜇𝜇) = −�𝑙𝑣 cos𝛼+𝑧𝑣 sin𝛼
𝑏𝑤

�𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇)  

)20( 𝐶𝑦𝑝𝑣(𝜇𝜇) = 2 �−𝑙𝑣 sin 𝛼+𝑧𝑣 cos 𝛼
𝑏𝑤

�𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇)  

)21( 𝐶𝑙𝑝𝑣(𝜇𝜇) = 2 �𝑧𝑣
𝑏𝑤
�
2
𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇)  

)22( 
𝐶𝑛𝑝𝑣(𝜇𝜇) =
− 2

𝑏𝑤
(𝑙𝑣 cos𝛼𝛼 +

𝑧𝑣 sin𝛼𝛼) �−𝑙𝑣 sin 𝛼+𝑧𝑣 cos 𝛼
𝑏𝑤

�𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇)  

)23( 𝐶𝑦𝑟𝑣(𝜇𝜇) = −2
𝑏𝑤

(𝑙𝑣 cos𝛼𝛼 + 𝑧𝑣 sin𝛼𝛼)𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇)  

)24( 
𝐶𝑙𝑟𝑣(𝜇𝜇) =
−2
𝑏𝑤2

(𝑙𝑣 cos𝛼𝛼 + 𝑧𝑣 sin𝛼𝛼)(−𝑙𝑣 sin𝛼𝛼 +
𝑧𝑣 cos𝛼𝛼)𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇)  

)25( 𝐶𝑛𝑟𝑣(𝜇𝜇) = 2
𝑏𝑤2 (𝑙𝑣 cos𝛼𝛼 + 𝑧𝑣 sin𝛼𝛼)2𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇)  

 
  نماي هندسی ضریب آسیب دم عمودي :3شکل 

نیز با ضریب درجه  𝐶𝑛𝛿𝑟و  𝐶𝑙𝛿𝑟مشتقات ورودي کنترلی 
ام آسیب در هنگمشتقات این مقادیر . کنندآسیب تغییر می

 :]7, 1[ دناصورت زیر فرض شده به

)26( 𝐶𝑛𝛿𝑟(𝜇𝜇) =
𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇)

𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇 = 0)𝐶𝑛𝛿𝑟  

)27( 𝐶𝑙𝛿𝑟(𝜇𝜇) =
𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇)

𝐶𝑦𝛽𝑣(𝜇𝜇 = 0)𝐶𝑙𝛿𝑟  

 هواپیماطی خخلاصه معادلات غیر -4

 شششامل معادلات حرکت  موردنظرمدل  در این مقاله،
است که توسط معادلات دیفرانسیل غیرخطی  يآزاد درجه

شود. مدل بر اساس پارامترهاي عیب بیان می ،مرتبه اول
-اي از آسیب ساختاري را شامل میانتخابی، طیف گسترده

 .است استفاده قابلشود و براي انواع سیستم کنترلی 
با فرض  معادلات غیرخطی در محورهاي مختصات بدنی

𝛼𝛼گرفتن  زمین مسطح و در نظر ≅ 𝑤
𝑉

𝛽𝛽و    ≅ 𝑣
𝑉

 شکل به 
 :]22[ دنشوزیر نوشته می

)28( 𝑝̇

= �
𝐼𝑧𝑙𝑎𝑒𝑟𝑜 + 𝐼𝑥𝑧𝑛𝑎𝑒𝑟𝑜

𝐼𝑥𝐼𝑧 − 𝐼𝑥𝑧2

+
𝐼𝑥𝑧(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦 + 𝐼𝑧)𝑝𝑞 + �𝐼𝑧(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧) − 𝐼𝑥𝑧2�𝑞𝑟

𝐼𝑥𝐼𝑧 − 𝐼𝑥𝑧2
�

+ 𝛿𝛿1′  

)29( 𝑞̇ = �
1
𝐼𝑦

[𝑚𝑎𝑒𝑟𝑜 + 𝑝𝑟(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥) + 𝐼𝑥𝑧(𝑟2

− 𝑝2)]� + 𝛿𝛿2′  
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معادلات حاکم بر دینامیک چرخش  ،معادله اولسه 

 ش، پیچغلت نرخ بیترت به rو  p ،q که در آن ستهواپیما
 يها انمم 𝐼𝑧و  𝐼𝑥 ،𝐼𝑦 هستند. یدر مختصات بدنسمت و 

، 𝑙𝑎𝑒𝑟𝑜ضربی و جملات  ممان اینرسی 𝐼𝑥𝑧اصلی و اینرسی 

𝑚𝑎𝑒𝑟𝑜 و 𝑛𝑎𝑒𝑟𝑜 در معادلات یرودینامیکی آهاي  سهم ممان
معادلات  ،دومسه معادله هستند.  چرخشی حرکت هواپیما

نسبت به بردار سرعت هستند. در هواپیما حاکم بر حرکت 
زاویه  𝜇𝜇 زاویه سرش جانبی و 𝛽𝛽 ،زاویه حمله 𝛼𝛼 اینجا

چرخش  سوم،سه معادله  چرخش حول بردار سرعت است.
در . دنده بردار سرعت نسبت به فضاي اینرسی را شرح می

 وسرعت با شمال زاویه  𝜒𝜒، زاویه مسیر پرواز 𝛾𝛾این معادلات، 
V سه معادله آخر معادلات وضعیت  هواپیماست. سرعت

 به 𝜓𝜓و  𝜑𝜑 ،𝜃𝜃دهند و  پرنده در محور اینرسی را شرح می
و  L ،Dو سمت هستند.  شهاي اویلر غلت، پیچ ، زاویهبیترت
Y و جانبی وارد بر هواپیما  پسا، برا هاينیرو بیترت به

 .استزمین  هشتاب جاذب gو  m هواپیما جرم .هستند
ناشی از آسیب در  يها تیقطع عدم 𝛿𝛿3′و  𝛿𝛿1′ ،𝛿𝛿2′همچنین، 
) و 6(تا  )4(و با استفاده از معادلات  يگذار نام دم عمودي

 شوند:صورت زیر تعریف می به) 12تا ( )10(
)40( 𝛿𝛿1′ = 𝐼𝑧

𝐼𝑥𝐼𝑧−𝐼𝑥𝑧2
𝛿𝛿1 + 𝐼𝑥𝑧

𝐼𝑥𝐼𝑧−𝐼𝑥𝑧2
𝛿𝛿3  

)41( 𝛿𝛿2′ = 1
𝐼𝑦
𝛿𝛿2  

)42( 𝛿𝛿1′ = 𝐼𝑥𝑧
𝐼𝑥𝐼𝑧−𝐼𝑥𝑧2

𝛿𝛿1 + 𝐼𝑥
𝐼𝑥𝐼𝑧−𝐼𝑥𝑧2

𝛿𝛿3  

 فیلتر کالمن تشخیص عیب مبتنی بر -5
  یافته تعمیم
اساسی در  ايدرنگ پارامترهاي عیب نکتهبی کردن مشخص

تطبیقی پذیر عیب با رویکرد یک سیستم کنترل پرواز تحمل
 نیتخمیک در یک نگاه کلی از  باست. بخش تشخیص عی

 شده لیتشک، گر یا فیلتر استدرواقع همان مشاهده که گر
 𝛿𝛿3′و  𝜇𝜇، 𝛿𝛿1′ ،𝛿𝛿2′پارامترهاي عیب  تشخیص عیب، است. واحد

کند و واحد نظارت نیز طی یک فرآیند را محاسبه می
 کند.ریاضی، خروجی تخمین را اعتبارسنجی می

 آن یافته عمیماستفاده از فیلتر کالمن و مشتقات آن (از نوع ت
ها  تخمین برخط حالت منظور بههاي غیرخطی)  براي سامانه

 یخطکالمن بر مبناي  گر نیتخمو پارامترها، رایج است. 
وسیله بسط تیلور  گیري به و اندازه معادلات دینامیک يساز

هاي غیرخطی  کند. اگر سیستم داراي عبارت عمل می
 یتوجه قابلتواند منجر به خطاهاي  پیچیده و بالا باشد، می

شود؛ زیرا تقریب خطی ممکن است دینامیک واقعی سیستم 
نوع  يگرها نیتخمنشان ندهد. همچنین،  یدرست بهرا 

نند جواب قابل قبولی ارائه توا کالمن فقط تحت شرایطی می
دهند که در آن مدل دینامیک و ورودي، حالت خاص و از 

افزایش بار . ]23[داشته باشند  يا شده نییتعپیش 
 .است گر نیتخممحاسباتی سیستم نیز از دیگر معایب این 

سازي سیستم  در این مقاله سعی شده است، در مدل
هاي  )) از عبارت30) تا (28معادلات چرخشی ( خصوص به(

 یخطشود تا از خطاهاي  نظر صرفغیرخطی مرتبه بالا 
هاي ژاکوبین کاسته شود و حجم  در ماتریس يساز

محاسبات کاهش یابد. همچنین فرض شده است مدل معلوم 
، 1هاي سیستم در قالب استاندارد افاین از دینامیک و ورودي

 .   استدر دسترس 

                                                            
1 Affine 

)30( 
𝑟̇ =
�𝐼𝑥𝑧𝑙𝑎𝑒𝑟𝑜+𝐼𝑥𝑛𝑎𝑒𝑟𝑜

𝐼𝑥𝐼𝑧−𝐼𝑥𝑧2
+

�𝐼𝑥�𝐼𝑥−𝐼𝑦�+𝐼𝑥𝑧2�𝑝𝑞−𝐼𝑥𝑧(𝐼𝑥−𝐼𝑦+𝐼𝑧)𝑞𝑟
𝐼𝑥𝐼𝑧−𝐼𝑥𝑧2

� + 𝛿𝛿3′   

)31( 
𝛽̇𝛽 =
𝑝 sin𝛼𝛼 − 𝑟 cos𝛼𝛼 + 1

𝑚𝑉
[𝑚𝑔 sin 𝛾𝛾 sin 𝜇𝜇] +

1
𝑚𝑉

[𝑌 cos𝛽𝛽 − 𝑇 sin𝛽𝛽 cos𝛼𝛼]  

)32( 
𝛼̇𝛼 = 𝑞 − (𝑝 cos𝛼𝛼 + 𝑟 sin𝛼𝛼) tan𝛽𝛽 +

1
𝑚𝑉 cos𝛽

[−𝐿 + 𝑚𝑔 cos 𝛾𝛾 cos𝜇𝜇] +
1

𝑚𝑉 cos𝛽
[−𝑇 sin𝛼𝛼]  

)33( 

𝜇̇𝜇 =
1

cos𝛽
(𝑝 cos𝛼𝛼 +

𝑟 sin𝛼𝛼)−𝑔
𝑉

tan𝛽𝛽 cos 𝛾𝛾 cos 𝜇𝜇 +
𝐿+𝑇 sin 𝛼

𝑚𝑉
[tan 𝛾𝛾 sin 𝜇𝜇 + tan𝛽𝛽] +

𝑌
𝑚𝑉

tan 𝛾𝛾 cos 𝜇𝜇 cos𝛽𝛽  

)34( 
𝛾̇𝛾 = 1

𝑚𝑉
[𝐿 cos 𝜇𝜇 − 𝑚𝑔 cos 𝛾𝛾 −

𝑌 sin 𝜇𝜇 cos𝛽𝛽] + 𝑇
𝑚𝑉

[sin 𝜇𝜇 sin𝛽𝛽 cos𝛼𝛼 +
cos 𝜇𝜇 sin𝛼𝛼]  

)35( 𝜒̇𝜒 = 1
𝑚𝑉 cos𝛾

[𝐿 𝑠𝑖𝑛 𝜇𝜇 + 𝑌 cos𝜇𝜇 cos𝛽𝛽] +
𝑇[sin 𝜇𝜇 sin𝛼𝛼 − cos 𝜇𝜇 sin𝛽𝛽 cos𝛼𝛼]  

)36( 𝑉̇ = 1
𝑚

[−𝐷 + 𝑌 sin𝛽𝛽 −𝑚𝑔 sin 𝛾𝛾 +
𝑇 cos𝛽𝛽 cos𝛼𝛼]  

)37( 𝜑̇𝜑 = 𝑝 + (𝑞 sin𝛼𝛼 + 𝑟 cos𝛼𝛼) tan𝜃𝜃 

)38( 𝜃̇𝜃 = 𝑞 cos𝜑𝜑 − 𝑟 sin𝜑𝜑 

)39( 𝜓̇𝜓 = (𝑞 sin𝜑𝜑 + 𝑟 sin𝜑𝜑) sec 𝜃𝜃 
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روشی کاربردي جهت شناسایی  ،یافته فیلتر کالمن تعمیم
بر  فیلتر کالمن غیرخطی پارامترهاي عیب است. الگوریتم
هاي ، پارامترها و حالتاساس شکل معادلات مشخص

زند. در فرآیند تخمین، می تخمین زمان همطور سیستم را به
در  وجود نیبااطور دقیق بهینه نیست؛ اگرچه تخمین به

هاي غیرخطی با موفقیت موارد متعددي در سیستم
ترین مفهوم در این فیلتر، اساسی ،است. درواقع شده اعمال

است. در این  نیتخمنزدیک بودن حالت واقعی به مقدار 
فیلتر کالمن  اي از ساختارخلاصه ]24[تحقیق، بر اساس 

 آورده شده است. 1در جدول  یافته تعمیم

  ]24[یافته  فیلتر کالمن تعمیم :1جدول

 
هاي یک سیستم معادلات بالا فرآیند تخمین حالت

بردار  �𝑥حالت، حقیقی بردار  𝑥کنند. غیرخطی را بیان می
مقدار اولیه  𝑥�0 حالت،گیري  اندازهبردار  𝑥̅ تخمین حالت،
ماتریس  P ،گیري بردار خروجی اندازه �𝑦 تخمین حالت،

و  𝑤(𝑡)ماتریس بهره فیلتر است. همچنین  Kو  انسیکووار
𝑣(𝑡) هاي نویزهاي گوسی با میانگین صفر و کواریانسQ  و

R زیر  روابط صورت بههاي کواریانس  که ماتریس هستند
 :]23[ شوند انتخاب می

)48( 𝑄 = 𝑑𝑖𝑎𝑔(𝑣𝑎𝑟𝑖𝑎𝑛𝑐𝑒) 

)49( 𝑅 = 𝑑𝑖𝑎𝑔(𝑣𝑎𝑟𝑖𝑎𝑛𝑐𝑒) 

سازي و دقت  خطاي مدل اساس بر بیترت بهمقادیر واریانس 
در کاربردهاي عملی، شوند.  حسگرهاي هواپیما تعیین می

هاي  با پردازش داده توان را می Rماتریس کوواریانس 
شده  داشته نگهخروجی سیستم ثابت  که یدرحالگیري  اندازه

در این حالت پس از حذف میانگین، است، محاسبه کرد. 
 زماند و ماتریس کوواریانس نوی هل باقی می تنها نویز در داده

ها  از بخش باقیمانده داده یراحت بهتوان  گیري را می اندازه
در این  Qمحاسبه نمود. این در حالی است که کوواریانس 

 مدلهاي  آید و تابعی از دینامیک نمی دست بهحد واضح 
توان با  می یطورکل بهدر پارامترها است.  تیقطع عدمو  نشده
شروع کرده  Rو  Qهاي  هاي منطقی براي ماتریس فرض پیش

 . ]25[ طور تجربی تنظیم نمود بهب را سو سپس مقادیر منا
از مزایاي مهم فیلتر کالمن، تخمین پارامترهاي سیستم 

ویژگی، صورت برخط است. با این  متغیرها) به فقط نه(
شوند. در این راحتی تخمین زده میپارامترهاي عیب به

رویکرد، پارامتر نامعلوم در مدل غیرخطی سیستم که فرض 
هاي جدید در عنوان حالتشود مقداري ثابت دارد بهمی

اساس  و بر است شده گرفته نظر درمعادلات سیستم 
شود. در مدل ، تخمین زده میEKFمعادلات حاکم بر 

 𝛿𝛿3′و  𝜇𝜇، 𝛿𝛿1′ ،𝛿𝛿2′هواپیماي انتخابی پارامترهاي عیب غیرخطی 
هاي جدید با مشتق زمانی صفر به معادلات عنوان حالتبه

 شوند.حالت سیستم افزوده می

)50( 𝑥�𝑎𝑢𝑔 = �… , 𝜇𝜇,� 𝛿𝛿1′� , 𝛿𝛿2′�, 𝛿𝛿3′��
𝑇

 

)51( 𝑑
𝑑𝑡
⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
𝜇̂𝜇
𝛿𝛿1′�

𝛿𝛿2′�

𝛿𝛿3′�⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

= 0 

هاي جدید عنوان حالتگرفتن پارامترهاي عیب به با در نظر
     سیستم، با استفاده معادلات حاکم بر فیلتر کالمن در 

هاي دینامیک هواپیما پارامترها در کنار سایر حالت 1جدول 
شوند. با تخمین این اي تخمین زده میطور لحظهبه

 که یدرصورت اعتبارسنجی آزمودنپارامترها، طی یک 

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
𝜇̂𝜇
𝛿𝛿1′�

𝛿𝛿2′�

𝛿𝛿3′�⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

>  عنوان خروجی مطلوبباشد، پارامترهاي عیب به 0

شود و به سیستم کنترل ارسال می واحد تشخیص عیب
 پذیرد.کننده انجام میپیکربندي مجدد کنترل

)43( 
𝑦(𝑡) = ℎ(𝑥(𝑡), 𝑡) + 𝑣(𝑡),  
𝑣(𝑡):𝑁(0,𝑅(𝑡)) 

𝑥̇(𝑡) = 𝑓(𝑥(𝑡),𝑢(𝑡), 𝑡) + 𝐺(𝑡)𝑤(𝑡),
𝑤(𝑡):𝑁(0,𝑄(𝑡))  

)44( 
𝑃0 = 𝐸{𝑥̅(𝑡0)𝑥̅𝑇(𝑡0)} 
𝑥�(𝑡0) = 𝑥�0  

)45( 𝐾(𝑡) = 𝑝(𝑡)𝐻𝑇(𝑡)𝑅−1(𝑡)  

)46( 

𝑝̇(𝑡) = 𝐹(𝑡)𝑃(𝑡) + 𝑃(𝑡)𝐹𝑇(𝑡) −
𝑝(𝑡)𝐻𝑇(𝑡)𝑅−1(𝑡)𝐻(𝑡)𝑃(𝑡) +
𝐺(𝑡)𝑄(𝑡)𝐺𝑇(𝑡)  

𝐹(𝑡) = 𝜕𝑓
𝜕𝑥
�
𝑥�(𝑡0),𝑢(𝑡)

,   𝐻(𝑡) = 𝜕ℎ
𝜕𝑥
�
𝑥�(𝑡0)

  

)47( 𝑥̇�(𝑡) = 𝑓(𝑥�(𝑡),𝑢(𝑡), 𝑡) + 𝐾(𝑡)(𝑦�(𝑡) −
ℎ(𝑥�(𝑡), 𝑡))  
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 کننده وارون دینامیک غیرخطیکنترل -6
 براي طراحی سیستم کنترل مورداستفادههاي یکی از روش

 وارون دینامیک، .، روش وارون دینامیک استغیرخطی
سیستم را مستقیماً  يها یخط ریغروشی قدرتمند است که 

از مدل داخلی سیستم  کننده این کنترل گیرد. دردر نظر می
سیستم  يها یخط ریغهاي ورودي براي لغو و دینامیک
کننده توان از یک کنترلمی ازآن پسشود و استفاده می

، این جهیدرنتخطی یکتا براي کنترل سیستم استفاده کرد. 
در کل پاکت پرواز را  بندي بهرهرویکرد نیاز به جدول

 ریغوارون دینامیک، است که  توجه قابل .سازدبرطرف می
کند؛ بلکه  ذاتی حذف نمی طور بهسیستم را  يها یخط
عوامل  يمعکوس سازکند که از طریق  اي عمل می گونه به

به شکل خطی  حلقه بستهغیرخطی در سیستم، دینامیک 
اجازه  وارون دینامیک ساختار ساده . ]26[ .شود تبدیل می

هاي پرواز پذیر براي همه حالتدهد تا طراحی انعطافمی
روش محبوب براي کنترل پرواز انجام شود و بنابراین یک 

 . ]27[ هواپیما در حضور آسیب است
در کنار مزایایی که دارد در  وارون دینامیک غیرخطی روش

یاس زمانی کافی بین پذیر است که مقصورتی توجیه
هاي حلقه درونی و بیرونی وجود داشته باشد و دینامیک

نیازمند شناسایی دقیق مدل است. در مقالات براي حل این 
هاي مختلفی  حل ها و با تمرکز بر مسئله آسیب، راه چالش

 است: شده ارائه
)  در رویکرد مقیاس زمانی چندگانه، دینامیک چرخشی با 1

تر از دینامیک انتقالی است جدا  سریع این فرض که بسیار
شود. این امر مستلزم آن است که سطوح کنترل، عمده  می

ابزارهاي مولد گشتاور در نظر گرفته شوند که براي سطوح 
کنترل آیرودینامیکی یک هواپیماي متعارف، فرضی منطقی 

 . ]20[است 
هاي شناسایی سیستم، وابستگی  ) استفاده از الگوریتم2

د. در این ده کننده به مدل سیستم را کاهش می کنترل
شوند و  رویکرد، پارامترهاي نامعلوم (آسیب) تخمین زده می

صورت دینامیکی، تغییرات و عدم دقت  کننده به کنترل
هاي شناسایی سیستم  کند. از روش پارامترها را تنظیم می

، علاوه بر پذیر عیب هاي کنترل تحمل در مقالات سیستم
یادگیري ماشین  رویکرد توان به می یافته فیلتر کالمن تعمیم

فرآیندهاي رگرسیون  و بر اساس شبکه عصبی تطبیقی
 .]29, 28[گوسی اشاره کرد 

در هنگام آسیب ساختاري، معادلات گشتاور (چرخشی) و 
       کنند، تغییر نیرو (انتقالی) که دینامیک هواپیما را بیان می

کنند؛ این در حالی است که معادلات موقعیت و وضعیت می
سینماتیک مطرح هستند، تغییري  عنوان معادلاتکه به

بیشترین تغییر در هنگام آسیب دم . ]19[ نخواهند داشت
، طراحی روزایناعمودي مربوط به معادلات گشتاور است. 

هاي چرخشی (حلقه داخلی سیستم حلقه کنترل نرخ
 .کنترل) اهمیت دارد

 rو  p ،qهاي داخلی حالت کنترل حلقه -1-6

است  خور پسهدف از وارون دینامیک، بسط قانون کنترل 
 یطورکل بهکه پاسخ سیستم به دستور را خطی کند. 

 نوشته شودتواند به فرم زیر دینامیک غیرخطی هواپیما می
]30[: 

)52( 𝑥̇ = 𝑓(𝑥,𝑢),        𝑦 = 𝐶𝑥 

هاي کنترلی هستند. ورودي uهاي سیستم و حالت xکه 
 uشود که عبارت تا آنجا مشتق گرفته می y حال از خروجی

-زیر نوشته می شکل بهخروجی  در آن ظاهر شود. معادلات
 : ]30[شود 

)53( 𝑦(𝑑) = ℎ(𝑥) + 𝐺(𝑥)𝑢 

تابع حالت و تابع ورودي  بیترت به 𝐺(𝑥)و  ℎ(𝑥)که 
کننده ، معادله کنترلگرید عبارت به شوند. کنترلی نامیده می

 :]30[صورت زیر است  به

)54( 𝑢 = 𝐺−1(𝑥)[𝜐𝜐 − ℎ(𝑥)] 

است. با  بسته حلقهدینامیک مطلوب سیستم  𝜐𝜐که در آن 
 )53و جایگذاري آن در رابطه ( )54(کننده استفاده کنترل

 :]30[ آیدمی دست به

)55( 𝑦(𝑑) = ℎ(𝑥) + 𝐺(𝑥){𝐺−1(𝑥)[𝜐𝜐 − ℎ(𝑥)]} = 𝜐𝜐 

و با  دلخواه به 𝑦(𝑑) بدین ترتیب نرخ تغییرات خروجی
صورت بهیک کنترلی خطی و  𝜐𝜐شود که تعیین می 𝜐𝜐انتخاب 

 :]30[شود طراحی می kسیستم مرتبه اول با بهره 

)56( 𝜐𝜐 = 𝑥̇ = 𝑘(𝑥 − 𝑥𝑐) 
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آمده است  )57(هاي سریع یک هواپیما در معادله دینامیک
هاي نرخ غلتش، فرمانیا همان  𝑟𝑐و  𝑝𝑐 ،𝑞𝑐هاي و متغیر

 :]30[آیند می دست بهپیچش و گردش با قانون کنترل 

)57( �
𝑝̇𝑑
𝑞̇𝑑
𝑟̇𝑑
� = �

𝑘𝑝 0 0
0 𝑘𝑞 0
0 0 𝑘𝑟

� �
𝑝𝑐 − 𝑝
𝑞𝑐 − 𝑞
𝑟𝑐 − 𝑟

� 

وارون دینامیک بر قانون کنترل کارگیري  منظور بهحال به
-مطرح می )58(به شکل ) 52(، معادله )53(اساس معادله 

 :]30[شود 

)58( 𝑥̇ = 𝑓(𝑥) + 𝑔(𝑥)𝑢 

) تا 28، معادلات چرخشی حرکت (معادلات (مثال عنوان به
توان هاي خطی و غیرخطی می)) را با ترکیبی از عبارت30(

 :]30[ مرتب کرد )59صورت رابطه ( به

)59( �
𝑝̇
𝑞̇
𝑟̇
� = ��

𝑓𝑝(𝑥)
𝑓𝑞(𝑥)
𝑓𝑟(𝑥)

� + 𝑔(𝑥) �
𝛿𝛿𝑎
𝛿𝛿𝑒
𝛿𝛿𝑟
�� + �

𝛿𝛿1′
𝛿𝛿2′
𝛿𝛿3′
� 

𝑥که  = [𝑉,𝛽𝛽,𝛼𝛼, 𝑝, 𝑞, 𝑟, 𝜇𝜇, 𝛾𝛾] بردار حالت سیستم و       
𝑢 = [𝛿𝛿𝑎 𝛿𝛿𝑒 𝛿𝛿𝑟]𝑇 هاي کنترل هواپیما هستندروديو. 

هاي زیر براي عبارت )30) تا (28( با تغییراتی در معادلات
 :آینددست میبه 𝑔(𝑥)  و 𝑓(𝑥)عناصر 

)60( 𝑔(𝑥) = �
𝐿𝛿𝑎 0 0
0 𝑀𝛿𝑒 0
0 0 𝑁𝛿𝑟

� 

)61( 

𝑓𝑝𝑞𝑟(𝑥) = �
𝑓𝑝(𝑥)
𝑓𝑞(𝑥)
𝑓𝑟(𝑥)

� =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐼𝑧𝑙𝑎𝑒𝑟𝑜+𝐼𝑥𝑧𝑛�𝑎𝑒𝑟𝑜

𝐼𝑥𝐼𝑧−𝐼𝑥𝑧2
+ 𝐼𝑥𝑧(𝐼𝑥−𝐼𝑦+𝐼𝑧)𝑝𝑞+�𝐼𝑧(𝐼𝑦−𝐼𝑧)−𝐼𝑥𝑧2�𝑞𝑟

𝐼𝑥𝐼𝑧−𝐼𝑥𝑧2

1
𝐼𝑦

[𝑚�𝑎𝑒𝑟𝑜 + 𝑝𝑟(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥) + 𝐼𝑥𝑧(𝑟2 − 𝑝2)]

𝐼𝑥𝑧𝑙𝑎𝑒𝑟𝑜+𝐼𝑥𝑛�𝑎𝑒𝑟𝑜
𝐼𝑥𝐼𝑧−𝐼𝑥𝑧2

+ −𝐼𝑥𝑧(𝐼𝑥−𝐼𝑦+𝐼𝑧)𝑞𝑟+�𝐼𝑥�𝐼𝑥−𝐼𝑦�+𝐼𝑥𝑧2�𝑝𝑞
𝐼𝑥𝐼𝑧−𝐼𝑥𝑧2 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

  

طور به 𝑛�𝑎𝑒𝑟𝑜 و 𝑙𝑎𝑒𝑟𝑜 ،𝑚�𝑎𝑒𝑟𝑜 آیرودینامیکیگشتاورهاي 
و  هاي خطی کنترل و پایداري هواپیماکلاسیک از مشخصه

 تا) 62(روابط  شرح به )،27) تا (18با استفاده از معادلات (
 :]31[ شوندحاسبه می) م64(

)62( 𝑙𝑎𝑒𝑟𝑜 = 𝑞�𝑠𝑏 �𝐶𝑙0+𝐶𝑙𝛽𝛽𝛽 + 𝐶𝑙𝑝
𝑏
2𝑉
𝑝 +

𝐶𝑙𝑟
𝑏
2𝑉
𝑟 + 𝐶𝑙𝛿𝑎𝛿𝛿𝑎 + 𝐶𝑙𝛿𝑟𝛿𝛿𝑟�  

)63( 𝑚�𝑎𝑒𝑟𝑜 = 𝑞�𝑠𝑐 �𝐶𝑚0+𝐶𝑚𝛼𝛼𝛼 + 𝐶𝑚𝑞
𝑐
2𝑉
𝑞 +

𝐶𝑚𝛿𝑒
𝛿𝛿𝑒�  

)64( 𝑛�𝑎𝑒𝑟𝑜 = 𝑞�𝑠𝑏 �𝐶𝑛0+𝐶𝑛𝛽𝛽𝛽 + 𝐶𝑛𝑝
𝑏
2𝑉
𝑝 +

𝐶𝑛𝑟
𝑏
2𝑉
𝑟 + 𝐶𝑛𝛿𝑎𝛿𝛿𝑎 + 𝐶𝑛𝛿𝑟𝛿𝛿𝑟�  

، وظیفه گرفتن یدر اینجا فرض شده است سیستم کنترل
 تعیینو  𝑟̇𝑐 و 𝑝̇𝑐 ،𝑞̇𝑐 اي تغییرات نرخ زاویه هايفرمان

را بر عهده دارد. طبق  𝛿𝛿𝑟و  𝛿𝛿𝑎 ،𝛿𝛿𝑒 هاي کنترلی ورودي
 آید:دست میبه) 54(رابطه 

)65( 𝑢 = 𝑔−1(𝑥)��
𝑝̇𝑑
𝑞̇𝑑
𝑟̇𝑑
� − �

𝑓𝑝(𝑥)
𝑓𝑞(𝑥)
𝑓𝑟(𝑥)

� − �
𝛿𝛿1′
𝛿𝛿2′
𝛿𝛿3′
�� 

) 65در معادله () 61( ) و60، ()57( هاي معادلهبا جایگذاري 
 آید.می دست بهبراي ایجاد سیستم خطی  uکنترل 

 𝝍𝝍و  𝝋𝝋 ،𝜽𝜽هاي خارجی حالت کنترل حلقه -2-6

 𝜑𝜑 ،𝜃𝜃هاي منظور کنترل حالتکننده بهدر این حلقه، کنترل
عنوان ورودي کنترلی) هاي سریع (بهبا استفاده از حالت 𝜓𝜓و 

 حلقه خارجی، کنندهشود. براي طراحی کنترلطراحی می
 )39) تا (37(حلقه داخلی، معادلات کنترل وضعیت  مانند به
 :]31[ شوندزیر در نظر گرفته میماتریسی  شکل به

)66( �
𝜑̇𝜑
𝜃̇𝜃
𝜓̇𝜓
� = �

1 sin𝜑𝜑 tan𝜃𝜃 cos𝜑𝜑 tan 𝜃𝜃
0 cos𝜑𝜑 sin𝜑𝜑
0 sin𝜑𝜑 sec 𝜃𝜃 cos𝜑𝜑 sec 𝜃𝜃

� �
𝜑𝜑
𝜃𝜃
𝜓𝜓
� 

𝑥که  = [𝜑𝜑, 𝜃𝜃,𝜓𝜓] و  وضعیت هواپیما عنوان بردار حالتبه
 شوند:صورت زیر تعریف می به 𝑓𝜑𝜃𝜓 و 𝑔𝜑𝜃𝜓توابع 

)67( 𝑔𝜑𝜃𝜓 = �
1 sin𝜑𝜑 tan 𝜃𝜃 cos𝜑𝜑 tan𝜃𝜃
0 cos𝜑𝜑 sin𝜑𝜑
0 sin𝜑𝜑 sec 𝜃𝜃 cos𝜑𝜑 sec 𝜃𝜃

� 

)68( 𝑓𝜑𝜃𝜓 = 0 

توسط سیستم ناوبري   𝜓𝜓 و 𝜑𝜑 ،𝜃𝜃 زوایاي وضعیت که مقادیر
حلقه داخلی، دینامیک آهسته  همچون .شوندگیري میاندازه

 .]30[ آورده شده است) 69(هواپیما در معادله 

)69( �
𝜑̇𝜑𝑑
𝜃̇𝜃𝑑
𝜓̇𝜓𝑑

� = �
𝑘𝜑 0 0
0 𝑘𝜃 0
0 0 𝑘𝜓

� �
𝜑𝜑𝑐 − 𝜑𝜑
𝜃𝜃𝑐 − 𝜃𝜃
𝜓𝜓𝑐 − 𝜓𝜓

� 
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𝜑𝜑𝑐 ،𝜃𝜃𝑐  و𝜓𝜓𝑐 و زوایاي وضعیت دستورات ورودي 𝜑̇𝜑𝑑 ،𝜃̇𝜃𝑑  و
𝜓̇𝜓𝑑 نامیده  (حلقه خارجی) حلقه وضعیت دینامیک مطلوب
شوند. در اینجا فرض شده است سیستم کنترلی وظیفه می

را  )rو  p ،qاي ( هاي زاویه نرخ تعیینو  𝜓̇𝜓 و 𝜑̇𝜑 ،𝜃̇𝜃 گرفتن
) 54(جهت ارسال به حلقه داخلی بر عهده دارد. طبق رابطه 

 آید:دست میبه

)70( �
𝑝𝑐
𝑞𝑐
𝑟𝑐
� = 𝑔𝜑𝜃𝜓−1 (𝑥)��

𝜑̇𝜑𝑑
𝜃̇𝜃𝑑
𝜓̇𝜓𝑑

�� 

 شود. می) تعریف 67مطابق رابطه ( 𝑔𝜑𝜃𝜓که 

 کنندهاصلاح ساختار کنترل -3-6

 با استفاده از اطلاعات عیب که توسط واحد تشخیص عیب
کننده تأثیر توان با تنظیم برخط کنترلاست می شده فراهم

را بهبود بخشید.  بسته حلقهعیب بر عملکرد سیستم کنترل 
کننده وارون دینامیک، هدف؛ اصلاح قانون کنترل در کنترل

) است. درواقع با اصلاح 65دینامیک مطابق رابطه (وارون 
مطابق  در حلقه کنترل داخلی 𝑔(𝑥)و  𝑓𝑝𝑞𝑟(𝑥)هاي ماتریس
و  𝛿𝛿1′ ،𝛿𝛿2′ يها تیقطع عدم یمقدارده) و 61) و (60روابط (

𝛿𝛿3′  شود.می یروزرسان بهقانون کنترلی 

 مشتقات پایداري روزرسانی به -1-3-6
قانون کنترل با شرایط آسیب،  یده قیتطبگام اول در 

 بر اساس روابطمقادیر مشتقات پایداري است.  یروزرسان به
  𝑛�𝑎𝑒𝑟𝑜 و 𝑙𝑎𝑒𝑟𝑜 گشتاورهاي آیرودینامیکی)، 61) و (60(

) 64) و (62شوند. لذا، مطابق روابط (دستخوش تغییر می
و  𝐶𝑛𝑟 و  𝐶𝑙𝛽 ،𝐶𝑙𝑝 ،𝐶𝑙𝑟 ،𝐶𝑛𝛽 ،𝐶𝑛𝑝 اصلاح مشتقات پایداري

با است.  ازیموردن 𝐶𝑛𝛿𝑟و  𝐶𝑙𝛿𝑟مشتقات ورودي کنترلی 
) مشتقات پایداري آسیب بر 27) تا (18روابط ( رجوع به

یافته  فیلتر کالمن تعمیم ) که توسط𝜇̂𝜇اساس ضریب آسیب (
  .گردند، اصلاح میاست شده زدهتخمین 

 ها قطعیت عدممقداردهی  -2-3-6

ناشی از آسیب در کنار اصلاح  هايطعیتق  مقداردهی عدم
مشتقات پایداري که در بخش قبل آورده شد یک قانون 

کامل که شامل اثرات ناشی از آسیب است را  کنترلی نسبتاً
و  𝛿𝛿1′ ،𝛿𝛿2′ يها تیقطع عدمدهد. با تخمین در اختیار قرار می

𝛿𝛿3′ مقادیر  و جایگزینی یافته ز فیلتر کالمن تعمیما استفاده اب
، حلقه داخلی قانون کنترل )65ابطه (در ر نیتخم

با شرایط آسیب تطبیق کنترلی  قانونشده و  یروزرسان به
 شود. داده می

 سازي عدديشبیه -7
سیستم کنترل سازي آسیب و  نوع مدل مبتنی بر این بخش
شود. در قسمت  می تشکیلدو قسمت مجزا  از پیشنهادي

خروجی  قطعیت بر اول، اثرگذاري پارامتر جدید عدم
سازي آسیب نسبت به  بهبود مدل ینوع بهو  سیستم کنترل

روش پیشنهادي ، در قسمت دوم گردد. بررسی می ]7[
 با )NDI+EKF( پذیر عیب سیستم کنترل تحملطراحی 

 غیرخطی کنترلی معمول وارون دینامیک هايرویکرد
)NDI( مدل مرجع 1تطبیقیغیرخطی  و وارون دینامیک)2(  
بندي،  هدف از این نوع بخش شوند.مقایسه می ]33, 32[

 دوشاخهدر  ]7, 1[اثبات بهبود عملکرد سیستم نسبت به 
 و کنترل است. آسیب سازي مدل
اساس  سازي و سنجش میزان کارایی سیستم کنترل برشبیه

. مدل ]31[ شودانجام می 747مدل غیرخطی بوئینگ 
و ثابت در سرعت انتخابی، شرایط پرنده را در یک پرواز پایا 

کند. بیان می متر 6096متر بر ثانیه و ارتفاع پروازي  205
نمایش  2 در جدول تعادل اولیه هاي حالتمقادیر 

و  3در جدول  هواپیمامشخصات فیزیکی . اند شده داده
آورده  4هاي حرکتی سطوح کنترلی در جدول محدودیت
 شده است.

                                                            
1 Adaptive Nonlinear Dynamic Inversion (ANDI)  
2 Model Reference 

 

 هاي تعادل حالت :2 جدول

 متغیر اندازه واحد
deg 2,5 α 
deg 0 β 
deg 0 µ 

deg
s

 0 p 
deg

s
 0 q 

deg
s

 0 r 
m
s

 205 V 
deg 0 γ 
deg 0 χ 
deg 0 φ 
deg 2,5 θ 
deg 0 ψ 
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هاي منظور بررسی عملکرد واحد تشخیص عیب و روشبه

کنترلی، پارامترهاي عیب ناشی از آسیب در دم عمودي با 
در سناریوهاي  شود.مقادیر مشخص به مدل تزریق می

هواپیما در هنگام دلیل کاهش انرژي  به انتخابیپروازي 
هاي در حالت بیاز آس یناش يهاتیقطعم ، عدآسیب

 :دنشوتنظیم میزیر صورت مقدار منفی  به  𝜇𝜇مختلف 

)71( 𝛿𝛿𝑝𝑞𝑟′ = �
𝛿𝛿1′
𝛿𝛿2′
𝛿𝛿3′
� = �

−3
−3
−3

�   
𝑑𝑒𝑔
𝑠

 

سناریوهاي پروازي، نویز  يساز یواقعهمچنین در جهت 
افزار  سازي در نرم هاي مدل به بلوك )1(ژایروها حسگرها

شده به سیستم را  نویز افزوده 4شکل  .اند شده اضافه 2متلب
این نویز از نوع نرمال گوسی با میانگین  دهد. نمایش می

مقدار  که است شده گرفتهدر نظر  0,0005 واریانسصفر و 
در  گیري ژایروهاي هواپیما واریانس، مطابق با دقت اندازه

  انتخاب گردیده است. 0,0001محدوده 

                                                            
1 Gyro  
13 Matlab 

 

 شده به سیستم نویز اضافه :4شکل 

 هاي ورودي وها، جهت ارضاي فرمانسازيدر تمامی شبیه
 دوم درجهالزامات کیفیت پروازي، فیلتر فرمان خطی  رعایت

 .]30[ به کار برده شده است MIL-STD-1797Aاساس  بر
کنترلی هاي  حلقه طراحی کننده براي هاي کنترل بهره

 شوند: صورت زیر تعریف می به

)72( k1 = 2ζωn  

)73( k2 = ωn
2  

k1  ،بهره حلقه خارجیk2  ،بهره حلقه داخلیζ ضریب میرایی و 
ωn  اساس الزامات  برفرکانس نوسان طبیعی هستند که

در مقادیر این پارامترها  حرکات طولی و عرضی هواپیما
 است. شده ذکر 5جدول 

 
 

در را  پذیر عیب تحمل د سیستم کنترلها عملکرسازيشبیه
بودن دم عمودي و معیوب بودن آن، مقایسه م دو حالت سال

 کنند.می
را مبتنی بر  پایه کنترل عملکرد سیستم 6و شکل  5 شکل

-در شرایط بدون عیب نمایش می معمول وارون دینامیک
هنگامی که یک سیگنال  شود،مشاهده می آنچنان که دهد.

-ثانیه به 20الی  10درجه در بازه زمانی  5پله با بزرگی 

 747هاي فیزیکی بوئینگ مشخصه :3 جدول
 مشخصه اندازه واحد

kg 72/288781 M 
m2 96/510 S 

m 74/59 B 
m 32/8 c 

kg. m2 24675900 IxB 

kg. m2 44878600 IyB 

kg. m2 67384100 IzB 

kg. m2 1315100 IxzB 

 هاي حرکتی سطوح کنترلیمحدودیت :4جدول 

 سطح کنترل محدوده حرکت واحد

deg −35 ≤ 𝑑𝑎 ≤  ایلران 35

deg −24 ≤ 𝑑𝑒 ≤  الویتور 10

deg −35 ≤ 𝑑𝑟 ≤  رادر 35

 کننده پارامترهاي تنظیم کنترل :5جدول 

 پارامتر اندازه واحد

--- 0,707 ζ 
rad

s  3 ωn 
rad

s  4,242 k1 
rad

s  9 k2 
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هاي پاسخ، ورودي شود؛ منحنیداده می غلتعنوان فرمان 
و  غلتزوایاي  در نهایتکنند و خوبی دنبال میمرجع را به

 شوند. سمت به مقدار ماندگار صفر همگرا می
 

 

در  NDI کنندهکنترلحلقه خارجی عملکرد  :5شکل 
 عاديشرایط 

 

در شرایط  NDI کنندهکنترللقه داخلی حعملکرد  :6شکل 
 عادي

 تأثیر پارامترهاي آسیب بر خروجی سیستم -1-7

رویکرد اصلی در این  در مقدمه بیان گردیدطور که  همان
دیده با توجه به  سازي هواپیماي آسیب پژوهش، بهبود مدل

 FTCSورود به بررسی عملکرد از قبل باشد. لذا،  می ]7, 1[
و  قطعیت عدم يهاپارامترمجزا و همزمان پیشنهادي، تأثیر 

نشان داده  پایهکننده  کنترل خروجیبر  ضریب درجه آسیب
 شود. می
به ازاي مقادیر  خروجی سیستم کنترل 8 و 7 هاي شکلدر 

سازي  ، شبیه]7[سازي آسیب در  مبتنی بر مدل 𝜇𝜇مختلف 

        يسازهیشب چهاردهم هیدر ثان آسیب بروزبا  شده است.
با شود. میمشاهده  زاویه سمتاثرات نامطلوب در  تدریجبه

و  افزایش آسیب در دم عمودي، میزان انحراف زاویه سمت
با این از حالت تعادل صفر بیشتر شده است.  نرخ تغییر آن

𝜇𝜇غلت ناچیز است و تنها در  تأثیر پذیري زاویهحال،  = 0.9  
  شود. انحراف جزئی از مسیر مرجع مشاهده می

بر ) ′𝛿𝛿تأثیر پارامتر آسیب عدم قطعیت ( 10و  9در شکل 
طورکه  خروجی سیستم کنترل بررسی شده است. همان

داراي تأثیر مشخص بر تغییرات زاویه  ′𝛿𝛿نمایان است پارامتر 
میزان انحراف زاویه سمت  ′𝛿𝛿سمت است. با افزایش پارامتر 

از حالت تعادل صفر بیشتر شده است و مقدار تهایی آن 
 داراي خطاي ماندگار گردیده است.

 

 

 حلقه خارجی عملکردبر  𝜇𝜇 آسیب تأثیر پارامتر :7شکل 
′NDI  )𝛿𝛿  کنندهکنترل = 0( 

 

      حلقه داخلی بر عملکرد 𝜇𝜇تأثیر پارامتر  :8شکل 
′NDI )𝛿𝛿 کنندهکنترل = 0(
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حلقه  عملکردبر  ′𝛿𝛿تأثیر پارامتر عدم قطعیت  :9شکل 
NDI )𝜇𝜇 کنندهکنترل خارجی = 0( 

 

حلقه  بر عملکرد ′𝛿𝛿تأثیر پارامتر عدم قطعیت  :10شکل 
NDI )𝜇𝜇کننده کنترل داخلی = 0( 

و   𝜇𝜇تأثیر همزمان پارامترهاي آسیب  12 و شکل 11شکل 
𝛿𝛿′  غلت و سمت را مرجع هاي مسیر ردیابی وروديبر 

 هیدر ثان یخراب. در این سناریو پروازي، دندهنمایش می
 ریاست و مقاد در نظر گرفته شده يسازهیشب چهاردهم

در عین حال ثابت  و یشیاروند افز کیرا با  𝜇𝜇 مختلف
اثرات  تدریجبه ،بیع تزریقبا . شودیم    شامل  ′𝛿𝛿 گرفتن

شود. میمشاهده  و سمت غلتزوایاي  راتیینامطلوب در تغ
، 𝜇𝜇شکستگی و در واقع افزایش ضریب آسیب  شیبا افزا

یابد؛ در زاویه رول از مسیر مرجع افزایش می انحراف زانمی
این در حالی است که این مقدار در زاویه سمت ناچیز است. 

ترین تفاوت و درواقع بروز علایم اولیه ناپایداري در مهم
 مقدار نهایی زاویه سمتسیستم، وجود خطاي ماندگار در 

𝜇𝜇در  = است. با افزایش آسیب، میزان انحراف زاویه   0.3

 حدود سمت از تعادل اولیه بیشتر شده و خروجی در
𝜇𝜇 = این امر با توجه به  رود.به سمت ناپایداري می 0.55

 12مقدار نهایی غیرصفر نرخ زاویه سمت نیز براساس شکل 
تشخیص عیب  افزودن واحد ،لیدلنیهمبه قابل توجیه است.

 يضرور آسیب،موقع به سیستم کنترل جهت شناسایی به
  است.

در مقایسه با  12و  11نمودارهاي نکته قابل توجه در 
بر خروجی  ′𝛿𝛿 ، تأثیر ملموس پارامتر8 و 7 هاي شکل

این و انحراف زوایا از مسیر مرجع است. سیستم کنترل 
و   𝜇𝜇سازي آسیب فقط بر اساس ضریب مدل قصموضوع، ن
 .دهدرا نشان می ]7, 1[سازي در  مدل کامل نبودندر واقع 

 

بدون  NDIکننده  عملکرد حلقه خارجی کنترل: 11شکل 
واحد تشخیص عیب در شرایط آسیب

 

بدون  NDIکننده کنترلحلقه داخلی عملکرد  :12شکل 
 واحد تشخیص عیب در شرایط آسیب 
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 پذیر عیب عملکرد سیستم کنترل تحمل -2-7
پذیر  سیستم کنترل تحمل عملکرد، ها سازي شبیه در ادامه

در  و میزان توانایی آن در بهبود پایداري سیستمعیب 
و وارون  معمول وارون دینامیک هاي کننده مقایسه با کنترل
  .بررسی شده است دینامیک تطبیقی

ترکیبی از قابل توجه است ساختار کنترل روش تطبیقی، 
در  هاي وارون دینامیک و تطبیقی مدل مرجع کننده کنترل

 ]7[؛ با این تفاوت که در است ]7[مشابهت با روش کنترلی 
ترکیب توجه به خطی بودن مدل هواپیما از با 

و  LQR(1کننده مرتبه دوم خطی ( تنظیم هاي کننده کنترل
بدین سبب،  تطبیقی مدل مرجع استفاده شده است.

 به روش تطبیقی نسبت FTCSها عملکرد پایدار  سازي شبیه
  دهند. ) را نشان می]7[(در واقع رویکرد کنترلی در 

براي تخمین یافته  فیلتر کالمن تعمیم در این فرآیند از
𝜇𝜇به میزان  عیب هايپارامتر = ′𝛿𝛿و  0.4 = −3 𝑑𝑒𝑔

𝑠𝑒𝑐
 

، تشخیص عیب واحد نشود. با افزوده شداستفاده می
 ؛ در واقع،گرددکننده ارسال میاطلاعات عیب به کنترل

عیب واردشده را  13مطابق شکل توانسته است  فیلتر کالمن
   شناسایی و پارامترهاي آسیب را تخمین بزند.

 

 در تخمین پارامترهاي آسیب EKFعملکرد  :13شکل 
هاي در حالتمرجع  يورود یابیرد ریمس، 14در شکل 

با یکدیگر مقایسه  تشخیص عیبوجود و عدم وجود واحد 
کاهش بیشینه انحراف  آنچه مورد توجه است، اند.شده

 صفر شدنو همچنین  از مسیر مرجع سمتو  غلتزوایاي 
پذیر  ر سیستم کنترل تحملد سمتخطاي ماندگار زاویه 

شدن با افزودهاست؛ معمولی وارون دینامیک  نسبت به عیب
 ارسال پارامترهاي و کنترل ستمیبه س تشخیص عیب واحد

                                                            
14 Linear Quadratic Regulator 

𝜇𝜇  و𝛿𝛿
از  سمتو  غلتانحراف زوایاي  کننده، کنترلبه  ′

طور نسبی مسیر مرجع کاهش یافته و پایداري سیستم به
  .یابدبهبود می

کننده وارون  برتري عملکردي کنترل 16تا  14 هاي شکلدر 
کننده وارون  را نسبت به کنترل EKFدینامیک مبتنی بر 

ترین  مهم .ه شده استدینامیک تطبیقی به خوبی نشان داد
برداشت  16تفاوت از تغییرات سطوح کنترلی در شکل 

شود. بر این اساس عملگرهاي ایلران و رادر در روش  می
تلاش  ،شدید و به بیان ریاضیتطبیقی داراي نوسانات بسیار 

کنترلی نسبتاً زیاد تا رسیدن به وضعیت پایدار هستند. این 
) 15نوسانات نامطلوب در تغییرات نرخ زاویه سمت (شکل 

هاي  دلیل افزایش بهره این خروجی به شود. نیز مشاهده می
کننده وارون دینامیک تطبیقی نتیجه  تطبیق در کنترل

سبب ماهیت شدید  هاي تطبیق به تغییرات در بهرهشود.  می
 مناسب و ناگهانی آسیب ساختاري است و عدم سازگاري

کنترل تطبیقی مدل مرجع با این نوع آسیب را نشان 
عملگر رادر در روش  16همچنین براساس شکل دهد.  می

تطبیقی به بیشینه انحراف منفی خود نزدیک شده است و 
کننده را در مقابل  این حداکثر میزان پایداري این کنترل

 دهد. آسیب نتیجه می
دهنده بیشینه مقدار  نشان 18و شکل  17شکل 

پیشنهادي نسبت به آسیب هستند.  FTCSپذیري  تحمل
% سیستم را پایدار 50کننده تا شکستگی به میزان  کنترل

دلیل رسیدن سطح کنترلی  نگه داشته است و پس از آن به
)، رفتار سیستم ناپایدار 19رادر به حد اشباع خود (شکل 

کننده  % کنترل10خواهد بود. این عملکرد، افزایش حدوداً 
کننده تطبیقی را نشان  پیشنهادي در مقایسه با کنترل

 دهد.   می

 

بین  سمتهاي غلت و  مقایسه ردیابی فرمان :14شکل 
  تطبیقی NDIو  NDIهاي  کننده روش پیشنهادي با کنترل
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بین روش  غلت و سمت اي زاویه هاي نرخمقایسه  :15شکل 

 تطبیقی NDIو  NDI هاي کننده پیشنهادي با کنترل
  

 
بین روش  مقایسه تغییرات زاویه سطوح کنترلی :16شکل 

 تطبیقی  NDIو  NDIهاي  کننده با کنترلپیشنهادي 
 

 
روش  درهاي غلت و سمت  ردیابی فرمان :17شکل 

 (حالت پایدار) آسیببیشینه شرایط  براي پیشنهادي

 
روش  اي غلت و سمت در هاي زاویه تغییرات نرخ :18شکل 

 شرایط بیشینه آسیب (حالت پایدار) براي پیشنهادي

 
 بیشینه در شرایط تغییرات زاویه سطوح کنترلی :19شکل 

  (حالت پایدار) آسیب
 𝜃𝜃 بر حالت طولیآسیب ، تأثیر پارامترهاي 20در شکل 

در  بیع بروزبا  که نمایان استآنچنان  بررسی شده است.
𝜇𝜇به میزان  يسازهیشب چهاردهم هیثان = ′𝛿𝛿و  0.4 =

−3 𝑑𝑒𝑔
𝑠𝑒𝑐

 مشاهده پیچ زاویه راتییاثرات نامطلوب در تغ ،
و آسیب در دم سبب ایجاد خطاي ماندگار در پاسخ  گردد می
 ستمیبه ستشخیص عیب  واحد شدن افزودهبا شود. می

آسیب واردشده به دم عمودي را  فیلتر کالمن، ،کنترل
ارسال  با است. شده زدهتخمین  ′𝛿𝛿 پارامترشناسایی کرده و 

 کنترلی اصلاح قانون به واحد کنترل وهاي آسیب پارامتر
از مسیر  شزاویه پیچانحراف ، میزان )71( مطابق معادله

 و خطاي ماندگار نهایی صفر شده است. افتهی کاهشمرجع 
در تغییرات  وجه است وجود نوسانات نامطلوبتآنچه قابل 

کننده وارون دینامیک  در کنترل سطح کنترلی الویتور
  کننده پیشنهادي است. تطبیقی نسبت به کنترل
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  و سطح کنترلی تأثیر آسیب بر متغیر طولی :20شکل 

 گیرينتیجه -8

سازي و کنترل یک هواپیما تحت  ، مدلدر این پژوهش
سازي  مدل .قرار گرفت یموردبررس ساختاريشرایط آسیب 

با تعریف دو پارامتر با عناوین ضریب درجه آسیب و آسیب 
جهت حل . پذیرفتناشی از آسیب، انجام  تیقطع عدم

مبتنی بر عیب فعال  ریپذ تحملیک سیستم کنترل  ،آسیب
. در رویکرد قانون کنترلی وارون دینامیک ارائه گردید

فیلتر کالمن  با استفاده ازپیشنهادي، پارامترهاي عیب 
با محوریت  و قانون کنترلی شدندتخمین زده  یافته، تعمیم
در  .شدبا شرایط آسیب تطبیق داده هاي عیب پارامتر
کنترلی  هاي قانون ،پیشنهاديسیستم کنترل  ا،ه سازي شبیه

و وارون دینامیک تطبیقی مدل  معمول وارون دینامیک
 نسبی خروجیمقایسه شدند. نتایج، بهبود  مرجع با یکدیگر

سیستم کنترل  در استفاده از زوایاي وضعیت هواپیما
قطعیت بر  پارامتر عدم ملموستأثیر  ،پذیر عیب تحمل

 کاهش ،مشابهمتغیرهاي سیستم در مقایسه با مقالات 
تلاش کنترلی و تغییرات یکنواخت سطوح  نوسانات و

هاي  ، تمامی روشدرهرحال .نشان داده استرا  کنترلی
 .رادارندکنترلی در این مقاله، مزایا و معایب منحصر به خود 

 تیباقابلهاي کنترلی  منظور توسعه تحقیق، تمرکز بر روش به
با و ارتقاء واحد تشخیص عیب  هاي آینده بینی حالت پیش

عنوان  به شود. پیشنهاد می هاي داده محور روش استفاده از
تخمین رفتار  لیدل بهبین غیرخطی  کنترل پیش ،نمونه

یادگیري هاي  الگوریتمو  هاي زمانی آینده سیستم در گام
، تشخیص آسیب جهت ماشین بر اساس شبکه عصبی

 با سیستم کنترلپذیري مناسبی  د از تطبیقنتوان می
 برخوردار باشد.
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