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Robust performance in flight control systems requires minimizing the 

impact of nonlinear dynamics, sensor faults, signal loss, and external 

disturbances. To address these challenges, conventional architectures 

rely on high-reliability systems supported by human intervention to 

detect and manage errors that can critically impair aircraft operation. 

Fault-tolerant control strategies integrate multiple layers of estimation 

and compensation to manage various fault types. This study proposes 

a three-stage methodology to mitigate sensor faults in the presence of 

disturbances. In the first stage, a fast-converging super-twisting 

sliding mode observer is employed to eliminate disturbances and 

noise from the outputs of angular velocity sensors. The second stage 

applies an adaptive neural observer for fault detection and isolation 

(FDI). In the third stage, a control system based on the backstepping 

method generates smooth control commands to compensate for the 

identified faults. The control strategy dynamically adapts based on the 

fault type and location-whether in sensors, actuators, or other 

components-ensuring consistent fault mitigation. Simulation results 

using a nonlinear six-degree-of-freedom F-18 aircraft model validate 

the effectiveness of the proposed algorithm in simultaneously 

detecting and compensating for disturbances and faults. 
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  یشبکه عصب قیبا استفاده از تلف  ب یکنترل پرواز متحمل ع ستمیبهبود س

 عیسر ییبا همگرا یچشیپ فوق   تمیو الگور یقیتطب

  3یسادات   نیحسدیسو  ، * 2یخزائ  ی مصطف، 1فر  یجواد نادر

 تهران، ایران دانشجوی دکتری، دانشکده مهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر،  -1
 تهران، ایران   استادیار، دانشکده مهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی مالک اشتر،  -2
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 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله: 

 1403 وریشهر  04 دریافت
 1403آبان   12 بازنگری
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 1403آبان  13 انتشاراولین 

 

 های كلیدی: واژه

 بیع ریپذکنترل تحمل  ستمیس
 حذف اغتشاش 

 ی قیتطب یعصب گرتیرؤ
کنترل   ع یسر  ییهمگرا  یچشیپفوق  گرتیرؤ

 عقببه گام  

 
  ک ی نامید  یرخطیغ  یهانامطلوب ترم  راتیو کاهش تأث  حیاز عملکرد صح  نانیکنترل پرواز، اطم  یهاستم یدر س

از دست رفتن اطلاعات    یحسگر و حت  بیحسگر و اغتشاشات و محدود ماندن خطا در حضور ع  ی پرنده، خطاها

انسانی    یریگمیمعمول، یک سیستم با قابلیت اطمینان بالا به همراه تصم  طوربه است.    یاتیح  اریحسگر بس

گیرد که در صورت  پرنده مورد استفاده قرار می   له یدر وس  هاآن و اصلاح    ییبرای جلوگیری از بروز چنین خطاها

از سطوح    یبیخطا با ترک  ریپذتحمل   ۀکنندکنترل  ستمیس  ی . طراحگرددیم  یمواجه جد  یبا مشکلات  بیبروز ع

  ن ی . در اردیپذی صورت م  ستم،یس  یاز خطاها  یبا انواع مختلف  قابلهم  منظوربه   یسازو جبران   نیمختلف تخم

. مرحله  شودی حسگرها در حضور اغتشاش، ارائه م  یغلبه بر خطا  یبرا  یدر سه مرحله اصل  دیجد  یبیمقاله ترک

نو و  اغتشاش  حذف  خروج  زیاول،  زاو   یحسگرها  یاز  تشخ  یاهیسرعت  شامل  دوم  مرحله  و    صیپرنده، 

بوجود آمده است. در    یجهت غلبه بر آثار خطا  یکنترل  ستمیس  یو مرحله سوم، طراح(  FDI) خطا    یجداساز

پا  عیسر  ییبا همگرا  یچشیپفوق  گرت یاغتشاش، توسط رؤ  ییمرحله اول، حذف و شناسا   ی مود لغزش  هیبر 

 ر صورت گرفته و د یقیتطب-یعصب گرتیرؤ کیخطا با  ییو شناسا  صی. در مرحله دوم، تشخردیپذی انجام م

طراح گامکنترل   یمرحله  روش  از  کنترلبهکننده،  فرمان  با  استفاده    یعقب  شبیهاستشده نرم  نتایج  سازی  . 

در    یشنهادیپ  تمیمناسب الگور  ییدهنده کارانشان  F-18معادلات شش درجه آزادی غیرخطی برای هواپیمای  

 است.  بیاثرات همزمان اغتشاش و ع یسازو جبران  صیتشخ
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  مقدمه  1 

ع  و  اغتشاش  س   ب ی بروز  غ   ی ها ستم ی در    ده،ی چ ی پ   ی رخط ی کنترل 
ا   ی اد ی ز   ی ها چالش  بس کنند ی م   جاد ی را  افراد  در    ویژه به   ی ار ی . 

شناسا   ی اد ی ز   قات ی تحق   ، ی رخط ی غ   ی ها ستم ی س  درباره  اثرات    یی را 
[. بر اساس مطالعات انجام شده  1اند ] انجام داده   ب ی اغتشاشات و ع 

م   ی ها پژوهش   ی رو  لغزش   گفت   توان ی محققان،  حالت  کنترل    ی که 
SMC   ا   ی برا   ی قو   ک ی تکن   ک ی حوزه   ن ی حل  در    یها مشکلات 

  هی نقل   ل ی وسا   ماها، ی مانند کنترل فضاپ   یی و فضا   یی مختلف علوم هوا 
]   ی ها ربات   ، یی هوا  است  لغزش 2هوشمند  مود  از  استفاده  مرتبه    ی [. 
  ستمی س   ی از پارامترها   ق ی به دانش دق   از ی به علت عدم ن   HOSMCبالا  

  ستمی س   رات یی و کاهش لرزش و مقابله با تغ   تر ع ی سر   ی ک ی نام ی د   پاسخ و  
قرار گرفته است    ی شتر ی مرتبه اول مورد توجه ب   ی نسبت به مود لغزش 

  ت ی از حساس   ی با برخوردار   STA  ی چش ی پ فوق   تم ی [. استفاده از الگور 3] 
در زمان محدود و    یی و اغتشاش، کاهش لرزش، همگرا  ز ی کمتر به نو 

حذف اغتشاشات    نه ی اغتشاش، در زم   ی حد بالا   اخت به شن   از ی عدم ن 
  ی حالت لغزش   ق ی کنترل تطب   ی ها ی [. استراتژ 4]   باشد ی مورد توجه م 

کارا   ASTA  شونده ی بند زمان  افزا   یی بهبود  با    دهند ی م   ش ی را  و 
م  مقابله  بهتر   کنند ی اغتشاش  م   ی و عملکرد  برا 5]   کنند ی ارائه    ی [. 

  یها روش   ها، ستم ی در س   ت ی و عدم قطع   ی مقابله با اغتشاشات خارج 
کنترل   ی مختلف  جمله  خط از  تطب   ی ساز ی کننده  مقاوم،    ،ی ق ی بازخور، 

مبتن   ی ق ی تطب  رؤ   ی مقاوم،  کنترل   گر ت ی بر  لغزش و  مود  مورد    ی کننده 
را    ی نسب   ی دار ی ها تنها پا روش   ن ی ا   شتر ی . اما ب رند ی گ ی استفاده قرار م 

صرف   لوب مط   ی رها ی مس  ب ی تعق   ی برا   ی اد ی و زمان ز  کنند ی م  ن ی تضم 
هم کنند ی م  به  رو   یی ها روش   ل، ی دل   ن ی .  محدود    کرد ی مانند  زمان 
  یو روش مود لغزش   ی نال ی ترم   ی مود لغزش   کرد ی رو   اپانوف، ی ل   ی دار ی پا 

  ستمی س   ی ها حالت   ی دار ی پا  ن ی که با تضم  اند افته ی توسعه   ی چش ی پ فوق 
  یمود لغزش  گر ت ی . رؤ انجامند ی م   ع ی سر   یی در زمان محدود، به همگرا 

پد   ی ات ی خصوص   ی دارا   ی چش ی پ فوق  کاهش  حفظ    ده ی مانند  و  لرزش 
استفاده    [. 7،6]   است   ت ی خواص مقاوم نسبت به اغتشاشات و عدم قطع 

رؤ  لغزش   گر ت ی از    FCSTO  ع ی سر   یی همگرا   ی چش ی پ فوق   ی مود 
قابل   ک ی نام ی د   ی دگ ی چ ی پ   منظور به  با    ،یی کنترل نرخ همگرا   ت ی مسئله 

بر حذف   متمرکز   ی نوآور  ن ی . همچن است شده پژوهش استفاده    ن ی در ا 
  ییهمگرا   ی چش ی پ فوق   گر ت ی پژوهش، استفاده از رؤ   ن ی اغتشاش در ا 

زاو   ن ی تخم   ی برا   ع ی سر  رؤ   ی ا ه ی سرعت  از  استفاده    گرت ی است. 
بازو   ع ی با پاسخ سر   یی ها ستم ی س   ی برا   ی چش ی پ فوق  ها  روبات   ی مانند 

خوب  ول   ی عملکرد  کند    ی ها ستم ی س   ی برا   ی دارند  پاسخ  زمان  بزرگ، 
زمان همگرا   هش فراج   گر، ت ی رؤ  و  داشت.    ی طولان   یی بزرگ  خواهد 
ا   ی برا  رؤ   ن ی حل  از  استفاده  زمان    ی چش ی پ فوق   گر ت ی مسئله  با 

مهار اغتشاشات موجود    ی مؤثر برا   ی ها از روش   ی ک ی   ع، ی سر   یی همگرا 
اغتشاشات    گر ت ی است که با استفاده از رؤ   ی ک ی نام ی د   ی ها ستم ی در س 

  نی مطلوب تخم   صورت به را    ی ا ه ی و سرعت زاو   کند ی را مهار م   ستم ی س 
رؤ زند ی م  همگرا   FCSTO  ی چش ی پ فوق   گر ت ی .  کنترل    یی زمان  را 
و عملکرد    دهد ی فراجهش را کاهش م   ی قابل توجه   طور به و    کند ی م 

 [. 7]   بخشد ی را بهبود م   گر ت ی رؤ 
ع   ب ی ع  دسته  سه  در  اغلب  وقوع،  محل  لحاظ    ی ها ب ی از 
پارامتر   ی حسگر   ، ی عملگر  از د   ی و  ورود    ی زمان   دگاه ی و  نوع  در سه 
  فه ی سه وظ  ی اب ی ب ی [. ع 8]  شود ی م   ی بند م ی تقس  ی نرم و موقت  ، ی ناگهان 

)تخمین( آن را بر عهده دارند.    یی و شناسا   ی جداساز   ص، ی مهم تشخ 
 [ مرجع  ع 9در  اف   ی مبتن   ی اب ی ب ی [  و    ی ل ی تحل   ی زونگ بر  بحث  مورد 

افزونگ   ی بررس  گرفت.  مقا   ی ل ی تحل   ی قرار  افزونگ   سه ی در    ی با 
هز   ، ی افزار سخت  کاهش  نظر  با    دتر ی مف   ار ی بس   نه ی از  اما  است؛ 

  ر ی ناپذ اجتناب   ی ساز مدل  ی خطاها   ، ی ط ی مح  ی ها ز ی مانند نو  ی مشکلات 
رو است. در مرجع  به رو   ی و ساختار کل   ستم ی س   ک ی نام ی د   ی دگ ی چ ی و پ 

خطا ارائه شد.    ی اب ی و مکان   ک ی اتومات   ص ی تشخ   تم ی الگور   [ 11]   و   [ 10] 
ا  تقر   ن ی در  از  الگور   ی ها زن ب ی روش  و  آموزش    ی ها تم ی همزمان 
از شبکه    ک ی همزمان،    زن ب ی استفاده شد. تقر   ی ق ی تطب    ی عصب مدل 

از شکست( نظارت دارد.    ی )ناش  ستم ی س  ک ی نام ی د  رات یی است که بر تغ 
مرجع   آموزش    عنوان به   باز قه حل   ی عصب شبکه   ک ی   [ 12] در  مدل 

وجود    ی مشتق - ی انتگرال - ی تناسب   ۀ کنند شده که در آن دو کنترل داده 
د   ی اصل   ند ی فرآ   ی برا   ی ک ی دارد.   از    ی عصب   شبکه   ی برا   ی گر ی و  که 

( و مدل  ypمدل شده )   ند ی فرآ   ن ی . اگر ب کند ی م   ت ی تبع   ی اصل   ند ی فرآ 
  د ی تول   رصفر ی غ   مانده ی باق   ک ی تفاوت وجود داشته باشد،    ( ymمرجع  ) 

خطادار و   ی عصب مدل شبکه   ک ی  مانده، ی مقدار باق باتوجه به  . شود ی م 
برا   ر ی مس  خطا   ی جبران  شرا   ی بهبود  و  انتخاب    ی کار   ط ی مربوطه 

  زان ی شده که م   شنهاد ی پ   ی کننده عصب کنترل   [ 13] . در مرجع  شود ی م 
خطا   ر ی پذ تحمل  ح   ی ما ی هواپ   ک ی   ی بودن  در  را    ن ی جنگنده  فرود 

ا دهد ی م   ش ی افزا  کنترل ی .  آموزش    ک ی   ی عصب   کننده شبکه ن  روش 
  یک ی نام ی د   ی بر تابع شعاع   ی مبتن   ی عصب   شبکه   ک ی خور با  پس   ی خطا 

.  شود ی صورت همزمان انجام م روش آموزش به   ن ی . در ا رد ی گ ی م   کار به 
ا  خطاها   ن ی با  م   ی روش  کنترل  بهتر  عمل    شوند ی بزرگ  سرعت  و 

خطا از    ص ی و تشخ   یی در بخش شناسا   [ 14]   ی نسک ی بالاتر است. پره 
کنترل جهت    ن ی قوان   ی طراح   ی استفاده کرد. برا   ی عصب   ی گرها ن ی تخم 

  تی با تقو   ی رخط ی غ   ی ک ی نام ی خور د عملگرها از پس   ی خطا   ی ده مکان 
برا است شده استفاده    ی عصب ی ها شبکه  در    ی ده مکان   ی .  خطاها 

تغ  از  برا   ی خروج   ر یی سنسورها  شده  خراب    یها ن ی تخم   ی سنسور 
  ی بردار خطا بهره   یی و شناسا   ص ی تشخ   ۀ محاسبه شده در پروس   ی عصب 

را    MRACمدل مرجع    ی ق ی کننده تطب کنترل   ک ی   [ 15] شد. بودسون  
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  ی زم ی است و مکان   م ی که قابل تنظ   یی کننده با پارامترها کنترل   عنوان به 
روش    ن ی را ارائه کرد. ا   شود ی م   ف ی پارامترها تعر   ن ی ا   م ی تنظ   ی که برا 

ب   ستم ی س   ی ساختار   ی ها از شکست   ی ار ی بس   ی برا  و  است    شتری مؤثر 
. هدف  شود ی استفاده م   گر ی د   ی ها تم ی در الگور   یی مرحله نها   عنوان به 

اجرا  تطب   ی از  ا   ی ق ی مدل  تعق   ن ی در  در    ک ی   ب ی روش،  مرجع  مدل 
با استفاده از    [ 16] و همکارانش در مرجع    ه ی است. دان   ند ی فرآ   ی خروج 
کنترل   ی تئور  مقاوم،  طر کرده   ی طراح   ی ا کننده کنترل  از  که    قی اند 

برا   ی ساز داقل ح  کارا   ن ی بدتر   ی ساز نه ی به   ی نرم،    ستم ی س   یی حالت 
م  رو کند ی عمل  تحمل   کرد ی .  کنترل  م   ر ی پذ در    عنوانبه   تواند ی خطا 

برا   ک ی  اختلال در س   ی شاخص  حلقه بسته    ستم ی نشان دادن وجود 
کنترل    ه ی بر پا   ی تحمل نقص فعال   ستم ی س   [ 17] استفاده شود. در مرجع  

پ  ا   ی طراح   وادروتور ک   ی برا   MPC  ن بی ش ی مدل  در  از    ن ی شد.  مقاله 
تحمل    ی و برا   است شده استفاده    ی ا بازه   ی ها ت ی با محدود   MPCروش  

اثرگذار  ف   ی کاهش  از  گرفته    لتر ی عملگر  بهره  افزوده  حالت  کالمن 
کنترل   ی بازطراح   ی جا به   و   . است شده  فقط  کامل  کننده، 

  شودی داده م   ر یی تغ   ی کنترل   ی ها گنال ی اعمال شده بر س   ی ها ت ی محدود 
 منطبق شود.   د ی جد   ط ی کننده با شرا تا کنترل 
استفاده    نه ی در زم   ی قابل توجه  ی ها شرفت ی پ   ر، ی اخ   ی ها سال   در 
شبکه  تشخ   یی شناسا   ی برا   ی ق ی تطب   ی عصب   ی ها از    وب ی ع   ص ی و 
  ت ی قابل   ل ی روش  به دل   ن ی صورت گرفته است. ا   ما ی هواپ   ی سنسورها 

  ده،ی چ ی پ   ی الگوها   یی و شناسا   ی ط ی مح   رات یی با تغ   ق ی خود در تطب   ی بالا 
روش   ی ک ی   عنوان به  سلامت    ش ی پا   ی ها ستم ی س   ر د   شرو ی پ   ی ها از 

] است شده شناخته    ماها ی هواپ  مرجع  در  تا 18.  همکاران    مور ی [،  و 
از شبکه   ع ی سر   ی ق ی تطب   ی عصب   ی گر ت ی رؤ  استفاده  با    یعصب   ی ها را 

پا  بازساز   ص ی تشخ   ی برا   ی شعاع   ه ی تابع  زمان    وب ی ع   ی و  در  حسگر 
  ستم ی س   ک ی نام ی د   ی روزرسان به   یی روش توانا   ن ی توسعه دادند. ا   ی واقع 

شرا   ر د  با  انطباق  و  قابل   ط ی پرواز  و  دقت  و  داراست  را    ت ی مختلف 
[، عباسپور  19. در مرجع ] بخشد ی کنترل پهپادها را بهبود م   نان ی اطم 

  ک ی   ی برا   وب ی کنترل فعال مقاوم در برابر ع   ی و همکاران به طراح 
ب  رو   ن ی سرنش ی پرنده  از  و  عصب   ی کردها ی پرداختند    ی ق ی تطب   ی شبکه 

خطاها استفاده کردند. وان و همکاران   ع ی ر و اصلاح س  یی شناسا   ی برا 
کنترل    ی اغتشاش مرتبه بالا برا   گر ت ی و رؤ   ی شبکه عصب   ب ی از ترک 

خطا را    ل ی به نام تبد   ن ی نو   ی خودکار بالگرد بهره برده و روش   ی ق ی تطب 
  تی ر ی و مد   ی اب ی ابتکار باعث بهبود عملکرد رد   ن ی کرده است. ا   ی معرف 

قطع  خارج   ستم ی س   ی ها ت ی عدم  اغتشاشات  [.  20]   است شده   ی و 
  ب ی بر تقر   ی مبتن   ی ق ی کنترل تطب   ک ی   ی آلسعاده و همکاران به طراح 

پرداخته    ماها ی فضاپ   ت ی و موقع   ت ی کنترل وضع   ی برا   م ی رمستق ی غ   ی عصب 
را کاهش دادند    ی بار محاسبات   ، ی ق ی و با استفاده از تنها دو پارامتر تطب 

  یاب ی رد   ی را برا   ب ی متحمل ع   ی ق ی [. چن و همکاران کنترل تطب 21] 

شرا   ماها ی فضاپ   ت ی وضع  خطاها   ط ی در  سرعت    ی ر ی گ اندازه   ی وجود 
  بی به تقر   ی با استفاده از شبکه عصب   شان ی کردند. ا   شنهاد ی پ   ی ا ه ی زاو 

را در مواجهه    ستم ی عملکرد س  ب، ی ترت  ن ی پرداخته و بد   ها ت ی عدم قطع 
خارج  اغتشاشات  ]   ن ی تضم   ی با  ج 22نمودند  از    انگ ی [.  همکاران  و 

عصب   ی ق ی تطب   ی ک ی نام ی د   ی ز ی ر برنامه   ی ها روش  شبکه    ی برا   ی و 
توابع    ی ر ی استفاده کرده و با به کارگ   ب ی کنترل متحمل ع  ی ساز نه ی به 

را اعمال کرده اند.    ت ی و موقع   ی ا ه ی سرعت زاو   ی ها ت ی مانع، محدود 
  نی تخم   ی و به کاهش خطاها   ن ی را تضم   ستم ی س  ی دار ی پا   کرد ی رو  ن ی ا 

 [.  23]   د ی نما ی کمک م 
ف ANNs)   ی ق ی تطب   ی عصب   ی ها شبکه   ب ی ترک  با  کالمن    لتر ی ( 

  یی شناسا   ی برا   ی د ی بر ی ه   کرد ی رو   ک ی   عنوان به (  EKF)   افته ی توسعه  
تشخ  سال   ما، ی هواپ   ی سنسورها   وب ی ع   ص ی و    ری اخ   ی ها در 

از قدرت    ی ب ی روش ترک   ن ی داشته است. ا   ی قابل توجه  ی ها شرفت ی پ 
  ین ی ب ش ی پ   ت ی ل و قاب   ی عصب   ی ها شبکه   ق ی عم   ی ر ی ادگ ی و    ی ر ی پذ ق ی تطب 
و همکاران به    ی . مختار برد ی کالمن بهره م   لتر ی ف   ی روزرسان و به   ق ی دق 

  یبرا   ی بر شبکه عصب   ی کنترل مقاوم فعال مبتن   ستم ی س   ک ی   ی طراح 
از    ن ی بدون سرنش   ی کوپترها ی هل  بر    ی ق ی تطب   گر ت ی رو   ک ی پرداخته و 

استفاده کردند.    افته ی کالمن توسعه   لتر ی و ف   ی عصب   ی ها اساس شبکه 
  ییشناسا   ی سنسورها را در زمان واقع   وب ی توانسته است ع   وش ر   ن ی ا 

 [. 24دهد ]   ش ی را افزا   ص ی کند و دقت تشخ 
  ب ی کنترل پرواز مقاوم در برابر ع   ستم ی س   ک ی   ی مقاله، طراح   ن ی ا 

م  ارائه  اغتشاش  خراب   دهد ی و  با  است  قادر  حسگر،    ی ها ی که 
نو   ی ها اغتشاش  و  نوآور   ز ی همزمان  کند.  مقاله    ن ی ا   ی اصل   ی مقابله 

اغتشاش  حذف  و  کاهش  ن شامل  بدون  بالا   از ی ها  حد  دانش    یبه 
ا  است.  ضرا   ن ی اغتشاش  انتخاب  با  به ی کار    گرت ی رؤ   ی برا   نه ی ب 

  ی ق ی و تطب   م ی مطالعه خودتنظ   ن ی که در ا   ع ی سر   یی با همگرا   ی چش ی پ فوق 
  ی ر ی و از مشکلات لرزش با فرکانس بالا جلوگ   شود ی است، انجام م 

تخم کند ی م  با    ما ی هواپ   وب ی مع   ی حسگرها   ی ها ی خروج   ق ی دق   ن ی . 
  یچش ی پ فوق   تم ی با استفاده از الگور   ما ی سالم هواپ   ی استفاده از حسگرها 

انجام    باشد، ی کنترل م   ی حالت در تئور   ن ی که بر اساس مسئله تخم 
  ی شبکه عصب   ک ی از    ب، ی ع   یی و شناسا   ص ی . در بخش تشخ شود ی م 

  نی . ا شود ی استفاده م   EKF  افته ی کالمن توسعه   لتر ی به همراه ف   ی ق ی تطب 
.  کند ی و جبران م   دهد ی را کاهش م   ب ی فعال اثرات ع   طور به   کرد ی رو 

نرم    ی کنترل   چ ی با عملکرد سوئ   ی رخط ی کنترل گام به عقب غ   ی استراتژ 
  کرد،ی رو  ن ی . ا شود ی استفاده م   ز ی ها و نو اختلال   ب، ی در هنگام وقوع ع 

م   ش ی ب   ی کنترل   ی ها تلاش  همزمان    طور به و    کند ی از حد را محدود 
  نی . بد دهد ی را کاهش م   ز ی و نو   ب ی اثرات ناخواسته از اغتشاشات، ع 

نامساعد با    ط ی خودکار در شرا   طور به قادر خواهد بود    ما ی هواپ   ب، ی ترت 
 . شده، پرواز را ادامه دهد   ی کنترل پرواز طراح   ستم ی استفاده از س 
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 پرنده   ی رخط ی غ   ی ک ی نام ی معادلات د    2 

به وجود   نیاز  به یک سیستم کنترلی تشخیص خطا،  برای دستیابی 
بررسی   تحت  سیستم  از  دقیق  دینامیکی  مدل  مدل    باشد. می یک 

توان  توسط معادلات دیفرانسیل  هواپیما را می دینامیکی غیر خطی  
  ) زمین مسطح  )با فرض  اول  به    وتغییرات تراست غیر خطی مرتبه 

 : ]72-25[( نوشت مطابق با مرجع  1شکل روابط ) 
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(1) 

 نرخ معادله اول، معادلات حاکم بر دینامیک چرخش هواپیما شامل

باشند. سه  در مختصات بدنی می   rنرخ چرخش وp نرخ غلتش  ،   qفراز

بردار سرعت   به  نسبت  هواپیما  حرکت  بر  حاکم  معادلات  دوم،  معادله 
اینجا   در  و    زاویه حمله،    هستند.  زاویه    زاویه سرش جانبی 

چرخش حول بردار سرعت است. سه معادله آخر چرخش بردار سرعت 
زاویه    زاویه مسیر پرواز،   کند. نسبت به فضای اینرسی را بیان می 

های بالا [. در معادله28سرعت هواپیما است ]  Vبردار سرعت با شمال و 
L, D    وT   پسا و تراست،  آهای برنیروی ،y xI , I   و

zI  های اینرسی،  ممان

M  و جاذبه،     gجرم  aeroaeroشتاب  lm های ممان  aeronو  ,
های آیرودینامیکی که ممانآیرودینامیکی غلتش، فراز و گردش هستند.  

های خطی و غیرخطی کنترل و پایداری جسم پرنده هستند از مشخصه
 شوند: ( تعریف می 2رابطه ) صورتبه 

(2 ) 
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همچنین  
xTوy

Tو
zT   ( که این 1باشند در رابطه )بردارهای تراست می

 گردند.( بیان می 3رابطه ) صورتبهپارامترها 

(3 ) 
)cos()cos( nmx ddTT =  

)sin()cos( nmy ddTT =  

)sin( mz dTT =  

 پارامترهای
md و

nd    درجه    9الی    15تغییرات انحراف بردار تراست بین
 اند. محدود شده

 فرم دینامیکی كلی مسئله    3 

معادله زیر   صورتبه برای سیستم کنترل متحمل عیب، فرم کلی سیستم  
 گردد.تعریف می

(4 ) 
s

x(t) f (x(t)) g(x(t))u(t) (t, x) E (x)

y(t) h(x(t)) f (x, u) v

= + +  + 


= + +
 

که  
m

u R  بردار ورودی ، ry R    ،خروجی
n

x R    ،بردار حالت

: →n rf R R  حالت mnn  ،تابع  RRg 
ورودی،    :→ تابع 

rn RRh خروجی  :→ rn،تابع 
s RRuxf خطای  ),(:→ بردار 

اغتشاش   ψ(t)ترم غیرخطی،    ζ(t,x) ،  ماتریس ثابت E .  سنسورها هستند

باشد. در مرحله اول برای حذف و تضعیف اغتشاش  نویز می   𝜈 و    سیستم
شود. در مرحله بعد  پیچشی همگرایی سریع استفاده می از الگوریتم فوق 
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و بروزرسانی ضرایب توسط    تطبیقی  با استفاده از الگوریتم شبکه عصبی 
 گردد.یافته، اثرات عیب بر طرف می فیلتر کالمن توسعه

 پیچشی همگرایی سریع  الگوریتم فوق  1 .3 
مرتبه دوم   همگرایی سریع از تکنیک مود لغزشی  پیچشیالگوریتم فوق 

می پیوستهبهره  کنترل  که  میبرد  فراهم  را  مود تری  به  نسبت  و  کند 
( و  5لغزشی مرتبه اول مسئله لرزش را برطرف نموده است. طبق رابطه )

 گردد. سازی می، معادلات الگوریتم پیاده]6، 7[طبق مرجع 

(5 ) 
1 2

2 1 2 c

1

x x

x f (t, x , x ) u (t, x) (t, x)

y x

=


= + + + 
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,t)خروجی،    yهای سیستم،  حالت  x2x,1که در معادلات بالا   x) مقدار
,t)ترم غیرخطی،  x)  باشد و اغتشاش خارجی محدود شده میcu    جزو

  باشد.ورودی کنترلی می
فوق رؤیت تخمین    ،پیچشیگر  در  دقیقی  و  سریع  همگرایی 

دهد. های دارای عدم قطعیت و اغتشاش ارائه می متغیرهای حالت سیستم
یا   اغتشاش  حدود  مورد  در  پیشین  دانش  به  نیاز  بدون  روش،  این 

مؤثری اثرات اغتشاش را کاهش    طوربه های با فرکانس بالا،  اغتشاش
رساند. همچنین، این  های اضافی را به حداقل می داده و نیاز به تخمین

کند و دقت عملکرد را بهبود جلوگیری می 1الگوریتم از بروز پدیده لرزش 
ویژگی می این  گزینهبخشد.  به  را  آن  سیستمها  برای  مناسب  های ای 

در مواردی که عدم قطعیت و    ویژهبه کند،  غیرخطی و ناپایدار تبدیل می 
 .دهندطور جدی عملکرد را تحت تأثیر قرار می اغتشاش به 

 .شود( توصیف می6توسط معادله ) پیچشیفوق گردینامیک رؤیت
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های امکان تخمین دقیق حالت برای مدل  پیچشیفوقالگوریتم  
فراهم می   دو   سیستم مرتبه ]  طورهمان  .کندرا  توسط  9که در مرجع   ]

پیچشی متداول  فرم کلی الگوریتم فوق  ،استشده( توضیح داده  7معادله )
 .باشدزیر می صورتبه 
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صورت به   2FCSTO پیچشی همگرایی سریع اما فرم کلی الگوریتم فوق 
  گردد.( اصلاح می 8رابطه )

 
1. Model Reference Adaptive Control 
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 ( خواهیم داشت. 9معادله ) صورتبه با تعریف خطا تخمین  

(9 ) 0.5

1 2 1 1 2 1 1 2

2 1 2 1 2 2

ˆ

( )

ˆ ˆ( , , , ) ( )



  

 

 = −


= − + +


= − +

i i i
e x x

e e e k e sign e k e

e F t x x u sign e k e





 

حد بالای   f+  ها و ورودی کنترلی،باتوجه به محدود بودن حالت 
می  Fتابع  گرفته  نظر  )در  معادله  طبق  ناشناخته  10شود.  ثابت  که   )
باشد، علاوه بر این  می

   باشد. با  شامل ترم اغتشاش و اختلالات می
رؤیت  بهره  مناسب  ضرایب  گر  انتخاب 

و ،شد اثبات  پیشتر  که 
گردددینامیک خطا به صفر همگرا می 

1 1̂=x x و
2 2

ˆ=x x   بعد از یک
زمان محدود 

0t T  گردد.همگرا می 

(10 ) 1 2 1 2 1 2

1 2

ˆ ˆ( , , , ) ( , , , ) ( , , , )

ˆ ˆ( , , ,

  



− +



F f t x x u f t x x u t x x u

F t x x u f

 

بهره این،  بر  رؤیتعلاوه  )های  رابطه  طبق   صورتبه (  11گر 
 آید. دستبه ] 7[تطبیقی و طبق مرجع 

(11 ) 
1 1 m

2 m

3

k sign( e ) if

k if

k

    

   

  

 −    



 =   

 = 

 

1گر بهه ترتیهبکهه ضهههرایهب بهه کهار رفتهه در رؤیهت 2 3, ,  K K K و
 وماتریس مثبت هسههتند  m ثابت مثبت کوچک دلخواه اسههت. یک  

پیچشهی همگرایی سهریع  گر فوقآمده برای رؤیت  دسهتبهضهرایب بهینه  
 .استشده( آورده 1در جدول )

 .پیچشیگر فوقضرایب بهینه رؤیت -1جدول 

Table 1. Optimal gains of the super-twisting observer. 

   Gain 

Value                 
Observer   

λ
*
 α*  

κ1
* 

 
κ2

*  κ3
*  

Angular Velocity 

Estimator for Roll 

(p) 

10 1.35 0.03 5 0.18 

Pitch Angular 

Velocity Estimator 

(q) 

10 1.6 0.03 5 0.17 

Yaw Angular 

Velocity Estimator 

(r) 

9 1.55 0.04 5 0.18 

2 . Fast Convergence Super-Twisting Algorithm 
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( و بر اساس  1پیچشی همگرایی سریع طبق شکل )گر فوق رؤیت
( سرعت زاویه فراز  13ای غلتش ، طبق رابطه )( سرعت زاویه 12معادله )

باتوجه به  زند.  ای گردش را تخمین می ( سرعت زاویه 14و طبق رابطه )
بهره بزرگانتخاب  شناخت حد  های  به  نیاز  عدم  و  اغتشاش  باند  از  تر 

بالای مقدار آن، در صورت ورود اغتشاش به سیستم، تضعیف و حذف  
( و معیار 2طبق شکل ) گردد. به عبارت دیگر، خطای تخمین ناچیزمی

)ای( برای تخمین سرعت زاویه 3سنجش خطا مطابق شکل ) , , )p q r 

)رنده در سه کانال را بر اساس پ , , )  کند. حاصل می 

(12 ) 
1 2 2

0.5

1 1

1 1 1

( , ) ( , ) ( , )

ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ( ( ( ))

ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ( , , , ) ( ( ))





 = = = + + 
 

= + − + − − + − 
 

= + − + − 

x x and x p f t x t x t x

p k p p sign k p p

p f t x x u sign k p p

 

     

  

 

(13 ) 
1 2 2

0.5

1 1

1 1 1

( , ) ( , ) ( , )

ˆ ˆ ˆˆ ˆ ˆ( ( ( ))

ˆˆ ˆ ˆ ˆ( , , , ) ( ( ))





 = = = + + 
 

= + − + − − + − 
 

= + − + − 

x x and x q f t x t x t x

q k q q sign k q q

q f t x x u sign k q q

 

     

  

 

(14 ) 

1 2 2

0.5

1 1

1 1 1

( , ) ( , ) ( , )

ˆ ˆˆ ˆ ˆ( ( ( ))

ˆˆ ˆ ˆ ˆ( , , , ) ( ( ))





 = = = + + 
  

= + − + − − + − 
 

= + − + − 

x x and x r f t x t x t x

r k q q sign k r r

r f t x x u sign k r r

 

     

  

 

می ماتریس  2kو     1kضرایب   قطری  وزنی  رؤیت های  گر باشند. 
پیچشی عادی، دو گر فوق پیچشی همگرایی سریع نسبت به رؤیت فوق

 تغییر را همراه داشته است. 
سطح لغزش از   -1

1e از   یبیبه ترک
1e  و

2e کندیم ییرتغ. 
پارامتر    هاییسماتر  -2

1k    و
2k   گر  رؤیت   عملکرد  یمتنظ  منظوربه

 . شوندیاضافه م
  ههای یس مهاتر 

1k    و
2k   یجهه در نت   کننهد. ی م   تر یچیهده سهههطح لغزش را پ  

اثبات پایداری   . باشههد می و توان پردازشههی بیشههتر نیاز    یچیدگی محاسههباتی پ 
 گیرد. صورت می  ]7[پیچشی همگرایی سریع طبق مرجع  گر فوق رؤیت 

 
 .FCSTOگر ای بر اساس رؤیتتخمین سرعت زاویه -1شکل 

Fig . 1 . Angular velocity estimation based on FCSTO observer . 

 
1. Neural Adaptive Observer 

 

   .ایرعت زاویهس تخمیندر  FCSTOگر تخمین رؤیت خطای -2شکل 

Fig. 2. Estimation error of FCSTO observer in angular velocity 

estimation. 

 

 .یا زاویهسرعت  یندر تخم FCSTO گررؤیت خطای معیار -3شکل 

Fig . 3 .  Error metric of FCSTO observer in angular velocity 

estimation. 

اغتشاش   حذف  مرحله  از  رؤیت   صورتبه بعد  توسط  گر برخط 
عصبیفوق شبکه  انتخاب  با  بعدی  گام  در  با    -پیچشی،  و  تطبیقی 

یافته، توسط فیلتر کالمن توسعه   1NAOبروزرسانی ضرایب شبکه عصبی  
  .گردددو مرحله شناسایی و حذف اثر عیب اغاز می

 شکارسازی خطا در سنسور  آ 2 .3 
اغتشاش    مرحله  از  پس   از   استفاده  با  خطا  سازیارآشک  سیستم،حذف 

 توسعه  فیلتر کالمن  الگوریتم  و  یقیتطب-عصبی  شبکه  روش  دو  ترکیب
  سایر   از  محل  آن  جداسازی  و  خطا  وقوع  محل  شناسایی  بعدی  گام  یافته،
  تحت   سیستم  غیرخطی  دینامیک  آشکارسازی،  واحد   در.  است  هابخش 
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اقدام کرد و در   یماندهباق یدتول یتا بتوان براشود می  سازیخطی  بررسی
 یبرا  یراخ  یها. در سالنمود  یابیتابع آستانه خطا را ارز  یینبا تع  یجهنت

 یعصب  یهاشبکه و    یرخطیغ  یهامدل  یرخطی،غ  هاییستمس  ی بررس
غتقریب زدن    یی تواناکه    استشده ارائه     یط را تحت شرا  یرخطی توابع 

]دارن  مشخص استفاده  م  روش[.  92د  اورد    یکردرو  یکبخش    یندر 
تشخ  یعصب  گررؤیت   یطراح  یبرا  یقیتطب م  یصجهت  .  باشد یخطا 
زیر    یرخطیغ  یستمس فرم  نظر  به  می در  همچنین  گرفته  جهت  شود. 

سساده پایداری  تحلیل  و  تجزیه  لحاظ فرضم،  یستسازی  زیر  های 
 . شودمی

)های  حالت :1فرض  )x t باشند. گیری میی قابل اندازههمگ 

)تابع حالت    :2فرض   ( ))f x t    و( ( ))h x t    نسبت بهx̂  پذیر  مشتق

 ( خواهیم داشت .15طبق رابطه )است،  

(15 ) xxx

f
tA

ˆ

)(
=


=  

xxx

h
tC

ˆ

)(
=


=  

)که   )A t    ماتریسn n    و( )c t    ماتریسn r    ،است. بنابراین

)توان از طریق بسطمعادله زیر را می ( ))f x tو))(( txh   نسبت به

x̂آورد. دستبه 

(16 ) ˆ ˆ( ) ( ) ( ) ( ) ( , )− = +f x f x A t x t x x  

(17 ) ˆ ˆ( ) ( ) ( ) ( ) ( , )− = +h x h x A t x t x x  

)ˆ,()~)((که   txOxx =    و))(~(),ˆ( txOxx =   شامل

حالت  ترم تخمین  خطای  بالاتر  مرتبه  ~)()(ˆ)(های  txtxtx −= 
 شود. می

),(خطای   :3فرض  uxfs   محدود شده توسطmf باشد. می 

و   وجود دارد، چنانچه    0lو    0lعدد حقیقی    :4فرض  

 زیر محدود است:  (81) توسط رابطه 

(18 ) 
)(~,ˆ( txlxx    

)(~,ˆ( txlxx    

  ( 91)  رابطه  طبق   دارای ویژگی زیرt)(ماتریس متقارن    :5فرض  

 باشد: می

(19 ) nn ItI 21 )(    

و    2و    1که   مثبت  حقیقی  معادله    t)(مقادیر  پاسخ 

 لیاپانوف زیر است:

(20 ) ( ) ( ) ( ) + + = −TA t t A t Q  

می  Qکه   معین  مثبت  متقارن   طوربه،  NAOباشد.  ماتریس 

شود به نشان داده می  tM)(که با ،  گرمستمر توسط ورودی رؤیت 

ای که قادر به تشخیص انحراف ناشی از خطا  شود، به گونهروز می

 .است

 تطبیقی -گر عصبیرؤیت 3 .3 
این بخش، طراحی یک رؤیت  برای تشخیص و  در  گر تطبیقی عصبی 

اند،  ( توصیف شده4های غیرخطی که با معادله )شناسایی خطا در سیستم
گیری بردار حالت اندازه   اغلبهای غیرخطی  شود. در سیستمبررسی می 

اندازهامکان  بردارهای ورودی و خروجی قابل  تنها  گیری  پذیر نیست و 
ها  ها و خروجیگر بر اساس این ورودیهستند. بنابراین، طراحی رؤیت 

می  شبکه انجام  توانایی  دلیل  به  توابع  شود.  تقریب  در  عصبی  های 
ها برای تشخیص خطا در ، از این شبکه هاعدم قطعیتحذف  غیرخطی و  

عصبی تطبیقی تنها    گررؤیت شود. این  های غیرخطی استفاده می سیستم
گر یک رؤیت   .استشده جی سیستم طراحی  با استفاده از ورودی و خرو

(  21تطبیقی با استفاده از ورودی و خروجی سیستم طبق معادله )-عصبی
 .گرددمی بیان 

(21 ) 
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

 

ˆ)(که   tx  رؤیت حالت  زمان  بردار  در  است.  tگر  tM)(ام  i    برای

1, ,=i n    مؤلفهiگر  ام بردار ورودی رؤیت)(tM    .است)(tWi   و

 )(,),()( ,1, tVtVtV qpiii +=     ورودی  پارامترهایi  امینNAO    در

عصبی هستند.    tزمان   شبکه  )  در  )iw tو( )iv t    پارامترهای نمایانگر 
است.    tدر زمان    (NAO)عصبی تطبیقی  گررؤیتاز   iورودی در عنصر

های مختلف  هایی برای پردازش در لایهورودی  عنوانبهاین پارامترها  
طور مستقیم بر روی نتایج خروجی و روند و به شبکه عصبی به کار می

گذارند. استفاده از این پارامترها در ترکیب با  دقت تخمین حالت تأثیر می 
گر ها و خطاهای تخمین، به یادگیری و بهبود عملکرد رؤیت سایر ورودی

 .کندکمک می
( )iI t  عصبی تطبیقی  گررویتدر(NAO)   بردار ورودی   عنوانبه یک 

های قبلی شود. این بردار شامل دادهتعریف می   tدر زمان    iبرای مؤلفه 
ورودی زمانی   گررؤیتهای  از  مراحل  در  خروجی  تخمین  خطاهای  و 

)طور خاص،  گذشته است. به  )iI t   گر رؤیتهای  تواند شامل ورودیمی 
مرحله   qمرحله قبل( و خطاهای خروجی )تا   pتا های مختلف )در زمان

های  کند تا با تحلیل دادهگر کمک میقبل( باشد. این اطلاعات به رؤیت 
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بیان    ( 22)رابطه    صورتبه و    ، خطاها را بهتر شناسایی و تخمین بزند قبلی
 گردد.می

(22 )  ( ) ( ), , ( ), ( ), , ( )
T

i i i i iI t M t M t p y t y t q   = − − − − 

  باشد.  برداری یا طول گام میدهنده فاصله زمانی نمونه نشان)(~ tyi 
ˆ)())(()ˆ)((امین مؤلفه خطای تخمین خروجی  به   txhtxhtyi −= 

می  فعال  (.)شود.  گفته  فرم  تابع  به  سیگموئید  ساز 

)1/()1()(
xx eex −−

+−=    استشدهانتخاب  .p    وq  مناسب
های عملی و نیازمندی زمان واقعی انتخاب  بر اساس تأخیر زمانی سیستم

همگرایی فرآیند آموزش  ضامنبزرگ، گرچه  qو  p. وجود  استشده
باشد، اما ممکن است موجب محاسبه بیشتر زمان و در نتیجه ایجاد می

بازگشتی توسط    صورتبه گر  تأخیر زمانی غیرضروری شود. ورودی رؤیت
)(مرحله قبل از    pگر  های رؤیتورودی −kM    به)( pkM − 

~)(مرحله قبل از  qو خطای خروجی سیستم  −ty   به)(~ qty −  
می به به   گررؤیت شود.  روزرسانی  و  تطبیقی  آن عصبی  بر  روزرسانی  ها 

ورودی  می اساس  خروجی  تخمین  خطای  و  قبلی  پردازند. های 
رؤیتورودی دادههای  ترکیب  از  خروجی  گر  خطاهای  و  قبلی  های 

شود.  آیند و این پروسه موجب افزایش دقت تخمین حالت می دست می به 
نمونه  تأخیر زمانی  همچنین، طول گام  حفظ کارایی    منظوربه برداری و 
شود. انتخاب پارامترهای بزرگ ممکن است به  سیستم در نظر گرفته می 

تواند زمان محاسبات و  تر کمک کند، اما در عوض می همگرایی سریع
 .تأخیر را افزایش دهد

 بروزرسانی قانون و همگرایی آن  1 .3 .3 

به  برای  یافته  توسعه  کالمن  فیلتر  الگوریتم  مطالعه،  این  روزرسانی  در 
شود تا تضمین نرخ همگرایی سریع  گرفته می   کاربه  NAOپارامترهای  

 : استشدهصورت زیر تعریف پارامترها بهباشد. 

(23 ) 
,1 ,

( ) ( ), ( ) , ( )
+

 =  
T

i i i i p q
k W k V k V k  

آن   نمونهنشانkکه در  زمان  بین  دهنده  رابطه  است.   tو  kبرداری 
=/  صورتبه  k t   .برداری بر اساس  پارامترها در هر زمان نمونه   است

 شوند: قوانین زیر به روز می 

(24 ) 
 

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

  

 

است.    iکه   آموزش  kK)(ثابت  i  کالمن،    بهره)(kPi   ماتریس
ماتریس کوواریانس تخمین    kRi)(کوواریانس خطای تخمین حالت و  

بازگشتی محاسبه    صورتبه   kRi)(باشند. در اینجا،  زده شده نویز می 
 شود: می

(25 ) 2( ) ( 1) [ ( ) ( 1) ] /= − + − −i i i iR k R k y k R k k  

kH)(که   i    مشتق از  ˆ)(عبارتست  kyi    به اساس  iنسبت  بر   .
 شود:(، بدین صورت بیان می 20گر در رابطه )ورودی رؤیت

(26 ) 
( 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 k
H k

h Z k W

h W k M k j Z k V

h W k y k j Z k V

 


 

 

 

 

 .شود ( تعریف می72صورت )به  kZi)((،  62که در رابطه )

(27 ) , ,
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  

 منظوربه، الگوریتم فیلتر کالمن  گربروزرسانی و همگرایی رؤیت در  
به کار گرفته   (NAO) گر عصبی تطبیقیروزرسانی پارامترهای رؤیتبه 

)می معادله  است.  نرخ همگرایی سریع  آن تضمین  که هدف  ( 19شود 
کند. در برداری را مشخص و رابطه بین پارامترها را بیان می زمان نمونه 

)نمونه   هر معادله  قوانین  اساس  بر  پارامترها  به20برداری،  روزرسانی  ( 
های کوواریانس خطای تخمین  شوند، جایی که بهره کالمن و ماتریسمی

صورت ( مشتق پارامترها را به 21نقش کلیدی دارند. همچنین، معادله )
 .کندبازگشتی محاسبه می 

( می23معادله  تعریف  را  خاصی  پارامتر  فرآیند  (  در  که  کند 
رؤیتبه  پارامترهای  تطبیقیروزرسانی  عصبی  استفاده   (NAO) گر 

از ماتریس کوواریانس یا عامل   ئیجز   عنوانبهاغلب  شود. این پارامتر  می
شود که برای محاسبه  دیگر در الگوریتم فیلتر کالمن در نظر گرفته می 

طور  گیرد. بهدقت تخمین وضعیت و خطا در سیستم مورد استفاده قرار می
فر دقیق  تنظیم  به  معادله  این  عملکرد  آخاص،  بهبود  و  یادگیری  یند 

 .کندگر کمک میرؤیت
( نمای کلی مراحل بروزرسانی ضرایب شبکه عصبی تطبیقی  4در شکل )

 . استشده با استفاده از الگوریتم فیلتر کالمن توسعه یافته نشان داده 

 

i
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 . EKF تمیالگوربا استفاده از  یشبکه عصب  بی ضرا  یبروز رسان اگرامیدبلوک  - 4 شکل

Fig. 4. Block diagram of neural network weight update using EKF algorithm

 فرآیند طراحی كنترل گام به عقب 4 .3 

اصلی با دو حلقه    ۀکننده در این روش به دو مرحلطراحی کنترل  ۀپروس
شود.  ، تقسیم میاستشده( نشان داده  4که در شکل )  طورهمانکنترلی،  
حلق زاویه  ۀدر  یعنی  آهسته  حالت  متغیرهای  حمله بیرونی  )های  )  ،

)سرش جانبی  )   و گردش حول بردار سرعت( )  شود. در کنترل می
,ای  های زاویهداخلی متغیرهای حالت سریع یعنی سرعت   ۀحلق ,p q r 

 . ]30[شودکنترل می

3های  در این مقاله حالت 
21, Rxx     3و ورودی کنترلRu  

ذیل TTشود: می   تعریف  بشرح  rqpxx ],,[,],,[ 21 == 

T
raeu ],,[, =    انتخاب uxxبا  ,,

21  ( برای  (  1معادلات 
فرم زیر  گام به عقب براساس حالات آهسته و سریع به  کار بردن روشه ب

 شود.می باز نویسی 

(28 ) 1 1 1 2

1 2 1

( , ) ( , , , )

( , ) ( , )

= + +

+a

x f g x

g x h u

     

   
 

(29 ) 
2 2 2( , , , , ) ( , )x f p q r g u   = + 

پارامترهای   فوق  معادلات  1212در  ,,, ffgg   ( 30)رابطه    صورتبه  
 شوند: تعریف می
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( ) 
1
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(30 ) 

  عقب بکار  به روش گامفرضیات ذیل در طراحی و فرایند تجزیه و تحلیل  
 شوند. برده می

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

y 0, p0, θ0, R0, K0  

 

Pi k + 1) = Pi k) − Ki k)Hi
T k)Pi k) 

Ri(k) = Ri(k − 1) + [y i
2(k) − Ri(k − 1)]/k 

Ki(k) = Pi(k)Hi(k)[Hi
T(k)Pi(k)Hi(k) + Ri(k)]−1 

θi(k) =  Wi(k), Vi,1(k)⋯ , Vi,p+q(k) 
T
= 

θi k − 1) + ηiKi k) yi k)⋯ , y i k)  
 

Mi(t) = Wi(t)σ(Vi(t)Ii(t)) 

Hi(k) =
∂y i(k)

∂θi

 
θ i =θ i (k−1)

 

 

h′σ(Zi(k))                             θi = Wi

h′Wi(k)Mi(k − j)σ′(Zi(k))θi = Vi,j

h′Wi(k)y i(k − j)σ′(Zi(k))θi = Vi,p+j

 

𝑦𝑖(𝑘),𝑦 𝑖(𝑘) 

Mi(t)  

Update values 
update Pi k , ri k) 

Online updating of the Kalman filter 

Neural network Updating law  

Soft 

control 

switch 

 
 
 

 
 𝐼𝑓𝑀𝑡 = 0  

𝑝 = 𝑝𝑟𝑒𝑎𝑙
𝑞 = 𝑞𝑟𝑒𝑎𝑙
𝑟 = 𝑟𝑟𝑒𝑎𝑙

𝐼𝑓𝑀𝑡 ≠ 0  

𝑝 = 𝑝 FCSTO

𝑞 = 𝑞 FCSTO

𝑟 = 𝑟 FCSTO

 

 

Configuring the observer settings 

by the system architect 
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1],,[مسیرهای دلخواه-6فرض
ccccx =(31) طبق رابطه 

 محدود هستند. 

(31 ) 1 1 1[ , ,c c c

dx x x c  

Rcکه  
d
    و معلوم   مثبت  ثابت  نرم    .یک  یا    2علامت  بردار 

cx1ماتریس و  
    1و

c
x   مشتق مرتبه اول و دوم سیگنال فرمان ورودی

 باشد. می

ارتفا  -7فرض   به  باتوجه  دینامیکی  فشار  و  تغییر   عسرعت  پروازی 

 . کنندمی

(32 ) 
0, 0 V q  

 اثری بر نیروی آیرودینامیکی ندارد:  کنترلانحراف سطوح  -8فرض 

(33 ) 1( , ) 0=h    

 شود: زیر تعریف می   صورتبه   uو ورودی کنترلی  خطای متغیرهای حالت  

(34 ) 

1 1 1

2 2 2

1

2 1 1 1 1 1

1

2 2 2 1 1 1 1

1

2 2 2 1 1 1 1

[ ]

[ ]

−
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c c
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a

c c

a

z x x

z x x

x g k z f x

u g k z g z g z A

A f f x g k x x

 

(  5ای تعریف شده در شکل ) بلوک دیاگرام سیستم کنترل دو حلقه 

 است.   ]30[. اثبات پایداری نیز همانند مرجع  است شده نشان داده  

 

 . کننده بر اساس روش گام به عقبشمای کلی کنترل -5شکل 

Fig. 5. General scheme of the controller based on the backstepping method. 

 پذیر خطاكننده تحمل طراحی كنترل  5 .3 

مرحل از  طراحی    ۀپس  به  نوبت  خطا،  آشکارسازی  و  شناسایی 
ای است که توانایی غلبه بر اثرات خطاهای ایجاد شده در  کنندهکنترل

کارایی   دادن  دست  از  و  ناپایداری  عملکرد،  کاهش  جمله  از  سیستم، 
سیستم را داشته باشد. این موضوع زمانی اهمیت دارد که سیستم تحت 

هایی از قبیل )بدون خطا( منحرف شده باشد. روش   کنترل از شرایط نامی
LQR  مقاوم کنترل  تطبیقی  ]35-31[،  کنترل  مود   ]36[،  کنترل  و 

در این مقاله از روش    .استشدهبرای این موارد پیشنهاد    ]37[لغزشی  
استفاده می  با خطا  با شرایط همراه  تطبیق سیستم  برای  شود. تطبیقی 

شایان ذکر است که در این تحقیق تنها خطاهای موجود در سنسورها در  
 شود. نظر گرفته می 

 توصیف خطا   6 .3 

شونده در نظر گرفته  خطاهای ایجاد شده در سنسورها اغلب به شکل جمع
سیستم غیرخطی همراه با خطا در سنسور    حالتشوند، لذا معادلات  می
 زیر است:  صورتبه 

(35 ) 
( , )

( )

=


= + s s

x f x u

y C x t F f
 

می  sfکه   سنسور  )خطا(  نامعلوم  ورودی  مشتق    مقادیرباشد.  بیانگر 
rqpحالات   کند:از رابطه زیر تبعیت می  ,,

(36 ) 
( )

( )

( )

+ −   
   

= + −
   
   + −   

c p c
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c r c
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سازی سیستم کنترل پرواز و حذف اثرات ناشی  ساده   منظور به 
( از مشتقات مرتبه  27از نویز در این روش، لازم است در معادله ) 

cccاول فرمان ورودی حالات سریع  rqp    خطای صرفنظر شود.    ,,
پس  گرفتن  زمان  در  سنسورها  به  شده  غلتش،  اعمال  نرخ  از  خور 

شونده  جمع   صورت به شود و خطای مذکور  فراز و گردش انجام می 
 شود. ( نمایش داده می 37معادله ) در  

 (37 ) 
1

2

3

ˆˆ

ˆ ˆ

ˆ ˆ

 == +


= + → = 
 = + = 

s sF

F s s

F s s

p F fp p p

q q q q F f

r r r r F f

 

FFFکه   pqr گیری شده توسط سنسورها همراه با  مقادیر اندازه   ,,
,خطا بوده و   ,r q p    مقادیر صحیح بدون خطا وsf    ورودی نامعلوم

و   سنسورها  خطای 
3 2 1

( , , )s s sF F F می خطا  به  اندازه  لازم  باشند. 

rqpذکر است که مقادیر   گر عصبی تطبیقی شرح  توسط رؤیت   ˆ,ˆ,ˆ
در بخش رؤیت  می داده شده  زده  تخمین  تطبیقی  شود.  گر عصبی 
 ( ( بجای معادلات حالت سریع  34تا ) (  28کافی است در معادلات 

pq FFFمقادیر    ، rو   , pqr داده    ,, قرار  دارای خطا(  )مقادیر 
ورودی کنترل جدید برای سیستم شامل ورودی کنترل نامی  شود.  

صورت  و ورودی کنترل تطبیقی )که باید اثر خطا را کاهش دهد( به 
 شود. معادله زیر تعریف می 

 (38 ) = +new adu u u  

(  25. اگر در رابطه )استشده( تعریف  27در رابطه سوم )  uبردار  

پارامتر    دینامیک) داخلی(  پارامتر    newuحلقه  قرار    uبه جای 

داده شود، در نهایت با اعمال یک سری روابط جبری ساده و معادل  

(  39)  صورتبه ورودی کنترل تطبیقی  (،  29( با )36قرار دادن )

Aهمچنین ضرایب  آید:می  دستبه
  وB

   ورودی کنترلی تطبیقی

 گردد. تعریف می( 41( و)40)معادله  صورتبه 
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 (41 ) 
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 سوئیچ كنترلی نرم   7 .3 
، خروجی شبکه عصبی طبق  M(t)ماتریس   با تعریف سوئیچ کنترل، اگر

صفر باشد و هیچ خطایی در سیستم وجود نداشته باشد، مقدار   (4)شکل 
ای واقعی است. اما اگر خطایی ای بر اساس سرعت زاویهسرعت زاویه 

زاویه سرعت  سنسور  خروجی  و  دهد  در  رخ  یا  باشد  داشته  مشکل  ای 
از سرعت زاویه نباشد، در عوض  الگوریتم دسترس  توسط  تخمینی  ای 

پیچشی می  فوق  کنترل  استفاده  برای  کمتری  انرژی  و  زمان  که  شود 
 باشد. ( می6شکل ) صورتبه فلوچارت طراحی  .کندمصرف می

 سازی شبیه 4 

بخش    یسازهیشب،  ستمیس  یکل  کی شمات  یسازادهیپسازی شامل  شبیه 
خطا    ریپذکننده تحملکنترل  یسازه یشب،  خطا  یو جداساز  یآشکارساز

رو مانور  مایهواپ  یبر  پرواز  آن  می  یدر  به  مطلب  ادامه  در  که  باشد 
 پردازیم. می

 شماتیک كلی سیستم  سازی پیاده  1 .4 
سازی مسئله شامل حذف اغتشاش و آشکارسازی  روند نمای کلی پیاده

گر  ( شامل معادلات دینامیکی و طراحی رؤیت3خطا  در سنسور از بخش )
 باشد.  ( می 5صورت شکل )کننده به ( شامل طراحی کنترل4و بخش )
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 . روند نمای کلی شامل حذف اغتشاش و آشکارسازی خطا در سنسور -6شکل 

Fig. 6. Control flowchart including disturbance elimination and sensor fault detection.

 سازی بخش آشکارسازی و جداسازی خطا شبیه  2 .4 
، قابلیت  4کننده طراحی شده در بخش  در این بخش با استفاده از کنترل

qسازی خطای بوجود آمده در سه سنسور  سیستم کنترلی در جبران , p

می  rو داده  شش نشان  ریاضی  مدل  از  هواپیمای شود.  آزادی   درجه 
به سه خروجی سیستم   .شودسازی استفاده میبرای شبیه      F-18جنگنده  

qیعنی , pوr ترم سنسور  ،  خطای  اضافه  جمع  صورتبههای  شونده 
صحتمی برای  در  شود.  خطا  نوع  سه  شده،  انجام  طراحی  سنجی 

که شامل خطای نرم، ناگهانی و موقتی    شدهسنسورها در نظر گرفته  
تطبیقی -گر عصبیاست. برای بخش شناسایی و جداسازی خطا از رؤیت

qگر  سه رؤیت   اولیۀ شود. همچنین مقادیر  استفاده می , pوrصورتبه  
 شود.  در نظر گرفته می  2جدول 

pqگر  مقادیر اولیه سه رؤیت -2جدول   .rو  ,

Table 2. Initial values of the three observers (p,q,r). 

Initial values 

of Observer 
η 0P 0θ 0R 

(estimation 

error 𝒑) 
0.4 40 × 𝐼3×3 

𝜃0

=  2; 0.3; 1  
0.00002 

(estimation 

error 𝒒) 
0.4 1 × 𝐼3×3 

𝜃0

=  1.9; 0.5; 0.5  
0.00002 

(estimation 

error 𝒓) 
0.4 1 × 𝐼3×3 

𝜃0

=  1.5; 1.5; 1  
0.00002 

برای مقادیر     ( 42)رابطه    صورتبههای مطلوب  ورودی  و    ,
 . استشدهدر نظر گرفته  

 (42 ) 

5.0;10

5.0;5

0;0

=

=

=

t

t

t













 

در اینجا فقط اعمال خطای موقتی بر روی یکی از سنسورها لحاظ  
شکل  می در  قدرت  7شود.  و  زمان  حسب  بر  گردش  نرخ  تغییرات   ،

گر در تشخیص و تخمین خطای ناشی از اعمال خطای موقتی به  رؤیت
 .  استشدهسوم، نشان داده   ۀ از ثانی نرخ گردش

 
 . نمودار تغییرات نرخ گردش بر حسب زمان -7شکل 

Fig. 7. Graph of rotation rate variations over time. 
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در    rتغییرات زاویه سرش جانبی با خطای موقتی در سنسور  
، با خطای موقتی و بدون  FTCسه وضعیت بدون خطا و بدون اعمال  

و با اعمال     rو همچنین با خطای موقتی در سنسور    FTCاعمال  
FTC    شکل است.   8در  آمده 

 . نمودار تغییرات زاویه سرش جانبی بر حسب زمان  -8شکل 

Fig. 8. Graph of side-slip angle variations over time. 

تغییرات زاویه غلت حول بردار سرعت در سه وضعیت بدون خطا 
و بدون اعمال    r، با خطای موقتی در سنسور  FTCو بدون اعمال  

FTC  با خطای موقتی در سنسور ،r    و با اعمالFTC    9در شکل 
 . استشدهنشان داده 

 
 .نمودار زاویه غلت حول بردار سرعت بر حسب زمان -9شکل 

Fig. 9. Graph of roll angle around the velocity vector over time. 

تغییرات سطح کنترلی شهپر در سه وضعیت بدون خطا و بدون  
، با  FTCو بدون اعمال    r، با خطای موقتی در سنسور  FTCاعمال  

 . استشدهنشان داده   10در شکل  FTCخطای موقتی و با اعمال 

 
 .نمودار تغییرات سطح کنترل شهپر بر حسب زمان  -10شکل 

Fig. 10. Graph of aileron control surface variations over time. 

سه   در  زمان  حسب  بر  عمودی  سکان  کنترلی  سطح  تغییرات 
، با خطای موقتی در سنسور FTCوضعیت بدون خطا و بدون اعمال  

r    و بدون اعمالFTC  با خطای موقتی و با اعمال ،FTC    در شکل
 . استشده نشان داده  11

 

نمودار تغییرات سطح کنترل سکان عمودی بر حسب زمان با اعمال خطای    - 11شکل  

 .rموقتی و تخمین خطا در سنسور  

Fig. 11. Graph of vertical rudder control surface variations 

over time with temporary error and fault estimation in sensor r. 

گردد خطای  می( مشاهده  11( تا شکل )7که از شکل )  طورهمان
بر روی زاویه سرش جانبی و زاویه غلت    rموقتی اعمال شده به سنسور  

توسط   کنترلی  سطوح  تغییر  با  که  گذاشته  تاثیر  سرعت  بردار  حول 
 . استشده پذیر خطا، اثر عیب جبران کننده تحملکنترل
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پذیر خطا بر روی هواپیما  تحمل كننده  سازی كنترل شبیه  3 .4 

 در پرواز مانوری 

، قدرت  4کننده طراحی شده در بخش  از کنترل   در این بخش با استفاده 
سازی خطای بوجود آمده در طی پرواز مانور نشان  سیستم کنترلی در جبران 

که خطا در هر سه سنسور در ثانیه سوم بوجود    است شده شود. فرض  داده می 
و مقادیر   F-18/A شده در این مقاله سازی  مدل هواپیمای شبیه   آمده است. 

,فرمان   ,     باشد می   (43)رابطه  صورت  به : 

 (43 ) 

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

d d d

d d d

for t

for t

for t

for t

for t

  

  

  

  

  

  = = =

  = = =

  = = =

  = = =

  = = =

 

سازی برای تعقیب سیگنال مرجع  نتایج شبیه   12شکل  
1

c
x    را نشان

این مانور با سکان افقی یک فرمان فراز به طرف بالا    12دهد. در شکل  می 
داده شد.    2درجه در حالت تریم در ثانیه    10به    αحمله    جهت افزایش زاویه 

شروع و شامل سه   5در ثانیه  فرمان برای نرخ غلت در محور پایداری 
باشد: ناحیه صعودشامل افزایش نرخ غلتش، ناحیه نگهداری نرخ  مرحله می 

پایداری    2غلتش   ناحیه  عدم غلتش. غلت حول محور  و  ثانیه  بر  درجه 
چرخاند که جهت مسیر پرواز را  ای می هواپیما را حول محور پایداری بگونه 

  18اولیه در ثانیه    αکند تا دماغه به  کاهش پیدا می    α  بچرخاند.  سپس 
لغزش  زاویه  دقیق  کنترل  این برسد.  در  مهم  جانبی  بسیار  مانورها  گونه 

جانبی نبایستی از مقدار اولیه تنظیم شده صفر درجه  باشد. زاویه لغزش می 
 خیلی بیشتر شود.  

 
بدون اعمال الگوریتم  پذیر خطا  نمودار مدل مرجع و خروجی با کنترل تحمل   - 12شکل 

 . حذف اغتشاش 

Fig . 12. Graph of reference model and output with fault-tolerant 

control without disturbance rejection algorithm. 

اعمال اغتشاش به سه کانال سرعت زاویه  و در شکل   13شکل 
اعمال  اغتشاش و عیب بر مدل مرجع و اعمال همزمان استفاده از    14

 دهد.می الگوریتم حذف اغتشاش و عیب نمایش بر مدل مرجع را نمایش  

 
 .ایاعمال اغتشاش به سه کانال سرعت زاویه -13شکل 

Fig. 13. Application of disturbance to the three angular velocity 

channels. 

 

با کنترل  نمودار مدل  -14  شکل با لحاظ    کننده تحملمرجع و خروجی  پذیر خطا 

 .ایالگوریتم حذف اغتشاش برای سه کانال سرعت زاویه

Fig. 14. Graph of reference model and output with fault-tolerant 

controller considering disturbance rejection algorithm for three 

angular velocity channels. 

شهپر،   15شکل   آیرودینامیکی  کنترل  سطوح  تغییرات  نمودار 
   دهد.الویتور و سکان عمودی بر حسب زمان را نشان می
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 . نمودار تغییرات سطوح کنترل آیرودینامیکی -15شکل 

Fig . 15. Graph of aerodynamic control surface variations . 

مانور    16شکل   در طی  را  تراست  بردار  زوایای  تغییرات  نمودار 
می این شکل   طورهماندهد.  نشان  در  سیستم که  است،  ها مشخص 

اعمالیکننده طراحی شده، چنانچه  کنترل به همراه   "ناگهانی"خطای 
کند. ، فرمان مرجع مانور را تعقیب می اغتشاش به سنسورها اعمال شود

طور بیان کرد که عملکرد سیستم با وجود کنترلر، تنزل  توان این پس می
 پیدا نکرده است. 

 
 .نمودار تغییرات زوایای بردار تراست بر حسب زمان  -16شکل

Fig . 16. Graph of thrust vector angles variations over time . 

 گیرینتیجه 5 

در این مقاله، روشی تلفیقی با رویکرد جدید برای شناسایی خطا و حذف  
. در  استشده اغتشاش و نویز از حسگر سرعت زاویه ایی هواپیما معرفی  

نویز توسط رؤیت  اغتشاش و  اثر  این روش، مقدار و  اول  گر فوق گام 
اغتشاش،   دامنه  بالای  حد  شناخت  بدون  سریع  همگرایی  با  پیچشی 

گردد. علاوه بر حذف اغتشاش و در صورت از دست  تضعیف و حذف می
رفتن اطلاعات حسگر معیوب، با استفاده از اطلاعات حسگرهای سالم،  

شود و در حلقه کنترلی جایگزین اطلاعات حسگر معیوب تخمین زده می

گردد. بطور همزمان برای مرحله شناسایی و تشخیص خطا، از یک  می
دهی پارامترهای این که وزن   استشده تطبیقی استفاده  -شبکه عصبی

توسعه   کالمن  فیلتر  الگوریتم  توسط  می شبکه  صورت  با  یافته  پذیرد. 
کننده غیرخطی گام به عقب سیستم حلقه بسته کنترل  استفاده از کنترل

های مطلوب کننده از پایداری تضمین شده و ویژگیشود. این کنترلمی
برخوردار است. با استفاده از روش سلسله مراتبی پایدار و به دلیل ساختار  

قطعیت می،  هویژ عدم  پایداری تواند  و  کند  تحمل  را  پارامتری  های 
کنترل گام به عقب در برابر  .سیستم را تحت شرایط مختلف حفظ کند

دارد، اما حد تحمل آن بستگی به طراحی  تا حدی مقاومت  اغتشاشات  
تواند  و می  حی دارد کننده و انتخاب مناسب پارامترهای طرادقیق کنترل

 در فاز نهایی اغتشاشات ناخواسته ایجاد شده را تضعیف نماید. 

 F-18  ۀروش پیشنهادی در این مقاله بر روی هواپیمای جنگند
پیاده مانوری  پروازهای  شبیه استشدهسازی  در  نتایج  عددی .  سازی 

دهد که روش پیشنهادی به شکل مؤثر قابلیت حذف اغتشاش  نشان می 
باشد. همچنین قابلیت تشخیص و شناسایی میو نویز از حسگر را دارا  

پذیر خطای کننده تحملباشد. کنترلانواع مختلفی از خطاها را دارا می
از جبران استفاده  با  نیز  نرم کنترلی  با سوئیچ  ساز خطا و طراحی شده 

تغییر زوایای عملگرها به خوبی بر اثرات سوء ناشی از بروز خطا غلبه  
های پیشین،  سازی این مقاله با پژوهشنتایج شبیه   ۀاست. مقایسکرده  

گواه این امر است که در هر سه مرحله حذف اغتشاش، شناسایی خطا  
 اند.  کننده، نتایج بهبود یافتهو طراحی کنترل

می آینده  روی  کارهای  بر  خطا  جداسازی  و  تشخیص  به  تواند 
سازی  های دارای تأخیر زمانی ناشی از سنسورها و عملگر، پیادهسیستم

بر روی پردازنده در حلقه با لحاظ نمودن تلفیق عیب حسگر و عملگر و  
گرها و  سازی برای طراحی مشاهدههای بهینههمچنین استفاده از روش

 های عصبی متمرکز شود.های شبکهتعیین وزن

 تعارض منافع 
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