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  چکیده

به منظور تشخیص و جداسازي عیب مربوط به عملگرهاي آن است. در این مقاله  ،دهد هایی که در هواپیما رخ می از عمده عیبیکی 

در این روش، ها مقاوم است.  که به اغتشاش و نامعینیشود 	یارائه مروشی مبتنی بر وارون دینامیک غیرخطی افزایشی عملگر هواپیما 

اي بر اساس منطق فازي به گونه ،مانده باقیهاي سیستم مقاوم بوده و آستانه تطبیقی براي ارزیابی این  تولیدي به نامعینی مانده باقی

رغم وجود اغتشاش یا تغییرات در فرمان ورودي، تشخیص عیب اشتباه رخ ندهد. از آنجا که این روش نیاز به شود که علیتطبیق داده می

 ،به منظور محاسبه این بیشینهیشینه عوامل نامطلوب (اغتشاش و نامعینی) و وقوع اغتشاش بر سیستم دارد، اطلاع برخط از مقدار ب

روي  پیشنهاديروش سپس به منظور ارزیابی، شود. براي تشخیص رخداد اغتشاش ارائه می کنترلیساختار و پیشنهاد  يمعادلات جدید

هاي طولی و عرضی،  دینامیکنظر گرفتن تزویج  که در آن ضمن در شودمیسازي شبیه 747- دینامیک غیرخطی هواپیماي بویینگ

نشان  ها زيسا شود. شبیهمی اعمالدر صورت قفل شدن به هواپیما  و عیب عملگر راوارد شده متفاوت  يها اغتشاش به سه محور در زمان

زمان معیوب شدن عملگر و مکان آن  شود وانجام می به خوبی هاي ورودي فرمانرغم وجود نامعینی و اغتشاش، ردیابی دهند که علیمی

  شود.می، با توجه به آستانه تطبیقی تشخیص داده استکه عملگر رادر 

  مقاوم؛ آستانه تطبیقی. مانده باقیتشخیص عیب عملگر؛ تولید  :کلمات کلیدي
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Abstract 
One of the major faults accrued in the aircraft is corresponding to its actuators. In order to fault diagnosis and 
isolation in the aircraft actuator, this paper presents a new robust method based on the incremental nonlinear 
dynamic inversion, which is robust to the disturbance and uncertainties. The produced residual is robust to 
the system uncertainties, and the adaptive threshold is designed to evaluate this residual with fuzzy logic, 
which is altered in the presence of disturbance or variation in the input command to prevent faulty detection. 
Since this method requires the online knowledge of the upper bound of undesirable factors (disturbance and 
uncertainty) and the disturbance occurrence on the system, new equations is developed to calculate this 
bound and an innovative structure is suggested to detect the disturbance event. In order to evaluate the 
proposed method, it is simulated on the nonlinear dynamics of the Boeing-747 considering the coupling 
between the longitudinal and lateral dynamics, whereas the disturbance is applied on the three axes at 
different times and the rudder actuator fault is locked to the aircraft. Simulations verify that despite the 
uncertainty and disturbance, the following of the input commands is well performed and the timing of the 
operator's fault and the location of the operator is determined according to the adaptive threshold. 

Keywords: Actuator Fault Diagnosis; Robust Residual Generation; Adaptive Threshold. 
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  مقدمه -1

هاي مهم در نظریه کنترل، تشخیص و  امروزه یکی از بحث

) FTC( 2پذیر عیب) و کنترل تحملFDI( 1جداسازي عیب

است. افزایش تقاضا براي قابلیت اطمینان، ایمنی و تحمل 

 FDIهاي  باعث استفاده از روش ،حیاطیهاي  خطا در سیستم

ترین موضوعات،  شده است. در صنعت هوانوردي یکی از مهم

FDI زیرا پس از رخداد یک عیب در صورت تشخیص  ؛است

 ،ندادن یا کنترل نکردن آن در شرایط معیوب ممکن است

  خسارات جانی و مالی زیادي سبب شود.

باشد.  تواند بر اساس مدل یا سیگنال تشخیص عیب می

اي از سیستم  تشخیص عیب مبتنی بر مدل، از مدلی رایانه در

شود، به طوري که اختلاف خروجی مدل و  استفاده می

 مانده باقیباعث تولید یک اختلاف به نام  ،سیستم واقعی

حتی بدون وجود عیب هم ممکن  مانده باقیشود. این  می

اي ه است صفر نباشد، که دلیل آن وجود اغتشاش، دینامیک

توان  می FDI. در این نوع از استمدل نشده یا عدم قطعیت 

  وجود عیب و حتی محل رخداد آن را تشخیص داد.

بر اساس افزونگی تحلیلی  FDIهاي زیادي براي  روش 

 ]2[هاي مبتنی بر روش فازي در  FDI .]1[بررسی شده است 

براي قسمت تشخیص عیب از  ]3[انجام شده است. در 

از  ،هاي ناشناخته گر لغزشی و براي تخمین ورودي مشاهده

همچنین روشی  ؛استاستفاده شده هاي عصبی شعاعی  شبکه

توان در  ها با پارامترهاي متغیر خطی را می بر اساس سیستم

هاي ناوردا و  یافت. در واقع از زیرمجموعه ]5, 4[

گرها با روش مود  به مشاهدهاند.  ناپذیر بهره برده مشاهده

پرداخته شده  ]8-6[گرهاي دینامیک در  لغزشی و مشاهده

گرهاي مود لغزشی براي تشخیص خطا  است. از جمله مشاهده

گر لغزشی با شبکه  یافت. این مشاهده ]9[توان در  را می

سازي در آن استفاده نشده است. و از خطی  عصبی بهینه شده

FDI هاي مختلفی بر اساس روابط افزونگی تحلیلی غیرخطی

گرهاي مقاوم با  مطالعه شده است. مشاهده ]12-10[در 

گزارش شده است. روش مورد ' ]13[در  �μ/Hطراحی 

بررسی شده استفاده در این مقاله روي یک سیستم مرتبه سه 

به عیب بیشترین حساسیت را  مانده باقیکه  به طوري ؛است

تخمین عیب عملگر بر اساس فیلتر کالمن  ،]14[دارد. در 

                                                        
1 Fault Diagnosis and Isolation 
2 Fault Tolerant Control 

بته فقط به مود یافته تطبیقی استفاده شده است. التوسعه

روشی مبتنی بر یادگیري  ،]15[. در طولی پرداخته است

عمیق و انتقال آن براي تشخیص عیب سنسور و عملگر 

براي  موجودهاي  هواپیما ارائه شده است. یکی از روش

تشخیص بهتر عیب، استفاده از آستانه تطبیقی است، به 

به علت بزرگ شدن  مانده باقیکه  مواردياي که در گونه

یابد؛ آستانه هم به  سیگنال کنترلی یا اغتشاش افزایش می

یابد تا موجب آلارم اشتباه نگردد.  طور تطبیقی افزایش 

و  ]16[ هاي ناشناخته در براي ورودي UIDFOگرهاي  مشاهده

انجام شده  ]17[در  �Lآستانه دینامیک با استفاده از پایداري 

است. نوع دیگري آستانه تطبیقی بر اساس فیلترهاي جزیی 

طراحی شده است که میزان آلارم اشتباه را در  ]18[در 

 ،کاهش داده است. براي هواپیماي مچان مانده باقیارزیابی 

سیستم تشخیص خطا بر اساس جایابی قطب انجام شده 

. استگر طراحی شده در این پژوهش مقاوم  است. مشاهده

به طور مراجعه کرد.  ]19[توان به  براي اطلاعات بیشتر می

براي هواپیماي بوینگ در  FDI/FTCهاي مختلف  خاص روش

و هواپیماهاي  ]29-27[هواپیماي ایرباس در  ،]20-26[

 شده است. مطالعه ]45-30و  16[ین در بدون سرنش

بر اساس  ،هاي مورد استفاده براي این هواپیماها روش

بین، فیلتر کالمن، تطبیق مدل، پسگام،  بندي بهره، پیش زمان

 نیز یک ]46[در هاي شناسایی بوده است.  روشمود لغزشی و 

طراحی شده است که عیب به  ايبه گونهتشخیص دهنده 

به سیستم با ارسال آن و شود داده میصورت برخط تشخیص 

سیستم  عملکرددر از ایجاد اختلال  پذیر عیبکنترل تحمل

 .آوردممانعت به عمل میکنترل پرواز 

ها و اغتشاش غیرحساس و به  باید به نامعینی مانده باقی

 ،. اگر آستانه کوچک باشد]48 و 47[ها حساس باشد  عیب

موجب آلارم از  ،موجب آلارم اشتباه و اگر آستانه بزرگ باشد

تولید  ،شامل FDI. یک سیستم ]49[شود  دست رفته می

با مقدار آستانه است.  مانده باقییاب  و ارزش مانده باقیکننده 

اي در نظر  سیگنال مانده معمولاً همراه با یک حد آستانه

ا اشتباه نشود. وقتی هشود تا با اغتشاشات و نامعینی گرفته می

عیبی  اصطلاحا ،که سیگنال مانده از حد آستانه تجاوز کند

رخ داده است. معمولا در تولید مانده، عیب و مکان آن 

شود و اطلاعات دیگري در مورد عیب وجود  تشخیص داده می

بر اساس مانده قابلیت فهم آسانی  FDIهاي  ندارد. سیستم
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ها به راحتی قابل استفاده  دارند و در بسیاري از روش

هاي سودمند براي این امر، تخمین  باشند. یکی از گام می

سه روش تخمین اغتشاش براي  ]50[اغتشاش است. در 

اما در تحقیقات ما به  ؛هاي خطی ارائه شده است سیستم

اي شده است که براي  تخمین اغتشاش توجه ویژه

براي  ]51[البته در  کاربرد دارد.هاي غیرخطی  سیستم

گرها براي  هاي غیرخطی روشی مبتنی بر مشاهده سیستم

بر اساس  ]52[تخمین اغتشاش انجام شده است و در 

نوعی   صله، تخمین اغتشاش انجام شده است.گر فا مشاهده

معرفی شده است. در  ]52[فیلتر کالمن مغشوش هم در 

طا، تخمین مقدار ها علاوه بر تشخیص خ برخی از پژوهش

که تخمین  ]53[اندازه خطا هم بررسی شده است. مانند 

اي با روش تداخل سنج لیزري انجام شده  اندازه عیوب صفحه

  است.

% 80حدود  ]54[طبق مطالعات انجام شده توسط 

هاي هوایی بر اساس عیب سنسور، سطوح کنترلی یا  انحهس

یا عملگرهاي آن به سه  یهاي سطوح کنترل . عیباستموتور 

شوند: الف) عملگر قفل شده. ب) بهره ثابت.  دسته تقسیم می

توان  می ]56 و 55[. در افستپ) انحراف ثابت به صورت 

هایی براي هواپیما با عملگر قفل شده پیدا کرد. که  روش

هاي محدب و  ها بر اساس مجموعه روش استفاده شده در آن

  .استشبکه عصبی 

ي بایست براي هواپیماها یک کنترل اولیه پیش از هرکار

روش وارون  ،هاي مرسوم و مناسب طراحی کرد. یکی از روش

است که یک روش غیرخطی  (NDI) 1دینامیک غیرخطی

هاي هوافضا است. به  بیشتر براي سیستم NDIاست. کاربرد 

اي در حلقه داخلی و  هاي زاویه طور معمول کنترل سرعت

هاي  پژوهش شود. ها در حلقه خارجی انجام می کنترل زاویه

 2کنترل تطبیقی غیرمستقیم روي قوامزیادي با استفاده از 

NDI .شده است  

هاي اخیر، روشی  وارون دینامیک در سال  با توسعه روش

 INDI(3( تحت عنوان وارون دینامیک غیرخطی افزایشی

براي عیب عملگر به همراه  INDI، ]57[معرفی شده است. در 

براي  INDIنامعینی مدل بکار گرفته شده است. قانون کنترل 

هاي هواپیما با دینامیک تزویج شده قوي و  ردگیري حالت

                                                        
1 Nonlinear Dynamic Inversion 
2 Robustness 
3 Incremental Nonlinear Dynamic Inversion 

است. انجام شده  ]58[متغیر با زمان و همراه با نامعینی در 

را بر اساس ساختار ویژه طراحی کرده  INDI ]59[مرجع 

هاي افزایشی در زمینه کنترل در حال پیشرفت  است. روش

روشی افزایشی براي کنترل پرواز با شناسایی  ]60[. در است

همچنین از  ؛برخط مبتنی بر شبکه عصبی مطرح شده است

INDI  پذیر عیب هواپیما استفاده  براي کنترل تحمل ]61[در

شده است که در آن اشباع عملگر و عدم قطعیت پارامتري در 

  نظر گرفته شده است.

الف) تدوین روابط محاسبه برخط  هاي برجسته: بخش

مقدار بیشینه اغتشاش و نامعینی براي اولین بار. طبق روابط 

 مانده باقیلید یک در مقاله، دانستن این مقدار به تو بیان شده

کند. ب) ارائه یک  مقاوم نسبت به نامعینی کمک شایانی می

وقوع اغتشاش به  تشخیصروش جدید مبتنی بر مدل براي 

را هر اغتشاش از نوع پالسی  ،سیستم. این روش قادر است

که به هریک از محورها داده شود. پ) ارزیابی  دهد یصتشخ

با استفاده از یک آستانه تطبیقی (متغیر) مبتنی بر  مانده باقی

منطق فازي. لازم به ذکر است که این بخش، مشابه با کار 

است با این تفاوت که  بر خلاف روش  ]62[گزارش شده در 

نسبت به تغییرات دستور  ]62[پیشنهادي در این مقاله، روش 

  ورودي و نامعینی مقاوم نیست.

  

  درجه آزادي مدلسازي معادلات شش -2

در این قسمت از روابط شش درجه آزادي جسم پرنده صلب 

شود. نحوه تدوین کامل این  ) استفاده می6(- )1مانند روابط (

مربوط به  ،یافت. سه معادله اول ]63[توان در  روابط را می

 ،حرکت خطی در امتداد سه محور بدنه و سه معادله دوم

   مربوط به گشتاور حاصله از دوران حول همان سه محور 

آمده  1. تعریف کلیه ضرایب و متغیرها در پیوست استبدنه 

  است.

u̇ =  − C�.q�.S− g.sinθ − q.w + r.v+ T )1( 

v̇ =  C�.q�.S+ g.sinφ.cosφ − r.u + p.w  )2( 

ẇ=  −C�.q�.S+ g.cosφ.cosθ− p.v+ q.u )3( 

ṗ = j�.L + j�.N + j�.p.q + j�.q.r )4( 

q̇ = j�.M + j�.p.r+ j��.(r
� − p�) )5( 

ṙ= j�.L + j�.N + j�.p.q + j�.q.r )6( 
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) بیان 7توان رابطه بین زوایاي اویلر را به صورت ( از طرفی می

  کرد.

�

φ̇

θ̇
ψ̇

� = �
1 sinφ.tanθ cosφ.tanθ
0 cosφ − sinφ
0 sinφ.secθ cosφ.secθ

��
p
q
r
� )7(  

  

  کنترل پایه -3

شود. در  هاي گوناگونی استفاده می براي کنترل پایه از روش

ارائه  نوع جدیدي از روش وارون دینامیک افزایشیاینجا 

هاي  به روش INDIشود. همانطور که در مقدمه ذکر شد،  می

مرسوم معرفی و  NDIشود. در ابتدا  متفاوتی طراحی می

  د.شو ارائه می INDIسپس طرح جدید 

مرسوم براي کنترل پرواز، عموما مودهاي تند و  NDIدر 

ا استفاده از قضیه جداسازي، کنند و ب کند را از هم جدا می

شود  کننده براي هر حلقه به طور جداگانه طراحی می کنترل

]64[ .p, q,r  ، به عنوان مودهاي تند در حلقه داخلی و

φ , θ, ψ  به عنوان مودهاي کند در حلقه خارجی در نظر

نشان  1مرسوم در شکل  NDIشوند. بلوك دیاگرام  گرفته می

هاي  معرف فرمان��X و   ��Xداده شده است. در این شکل،

مقادیر مطلوب هستند که از اصلاح  ��X و  ��X و ورودي

  آیند. فرمان ورودي بدست می

  

 طراحی حلقه خارجی -1- 3

) در 8شکل کلی معادلات در حلقه خارجی به صورت رابطه (

  شود: نظر گرفته می

)8(  Ẋ� = f�(X�).X� 

  که در آن

X� = (φ θ ψ)� )9( 

X� = (p q r)� )10(  

f�(X�)= �
1 sinφ.tanθ cosφ.tanθ
0 cosφ −sinφ
0 sinφ.secθ cosφ.secθ

� )11(  

  

  طراحی حلقه داخلی - 2- 3

شکل کلی معادلات در حلقه داخلی به شکل یک سیستم 

  :]65[ شود ) در نظر گرفته می12افاین همانند (

)12(  Ẋ� = f�(X�)+ g.u(t) 

) 12هاي مناسب براي ( ها و جایگذاري سازي پس از ساده

  داریم:

f� = �

j�.L� + j�.N� + j�.p.q + j�.q.r

j�.M� + (j� − j�).p.r+ j�.(r
� − p�)

j�.L� + j�.N� + j�.p.q + j�.q.r

� )13(  

g = �

L�� 0 L��
0 M ��

0

N��
0 N��

� )14(  

u ) است.15بردار ورودي کنترل به فرم رابطه (  

)15(  u = (δ� δ� δ�)
� 

را ��X و  ��X هاي کننده فرمان براي عملکرد بهتر کنترل

  ��PID ،Xکننده  کنیم. براي حلقه خارجی با کنترل اصلاح می

کننده مود لغزشی بهره  تولید و براي حلقه داخلی از کنترل

بریم. در بخش بعدي پایداري سیستم کنترلی اثبات  می

  شود. می

  

  اثبات پایداري -3- 3

  آورده شده است. 2بلوك دیاگرام کلی این روش در شکل 

  شوند:  ابتدا متغیرهاي جدید به صورت زیر تعریف می

X�� = X�� = (X�� − X�) )16(  

X�� = X�� = (X�� − X�) )17(  

e� = k�.X�� + k�.�X�� .dt+ k�.X��
̇ )18(  

e� = X�� + �X�� .dt= � )19(  

دهد. مطلوب آن است که سطح لغزش را نشان می �در اینجا 

e�̇دینامیک خطا در حلقه خارجی به صورت  = −k�.e� 

یک ماتریس مربعی مثبت معین  �kرفتار کند که در آن 

)PD با بعد سه است. تابع لیاپانوف به صورت (V = V� + V� 

  گیریم که در آن در نظر می

)20( V� =
1

2
(e�

�.e�) 

)21(  V� =
1

2
�� 

نسبت به زمان مشتق  �Vاست. از  V ،PDواضح است که 

  گیریم. داریم: می

)22( V�̇ =
1

2
(e�

�̇.e� + e�
�.e�̇) 

)23( V�̇ = − e�
�.k�.e� 
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 NDI روش اگرامید بلوك  - 1شکل 

  

 
 RINDI يشنهادیپ روش اگرامید بلوك -2شکل 

  

�kچون  > ) NSDمنفی معین (  V�̇گیریم،  ، نتیجه می0

  نسبت به زمان داریم: �Vگیري از است. با مشتق

)24( V�̇ = �.� ≤̇ − γ��
� 

γ چون 
1
> 0،V�̇  نیزPD ) را به 12است. در ادامه، سیستم (

  گیریم.) درنظر می25صورت (

)25(  Ẋ� = f��(X�)+ g.u(t)+ d(X)+ ∆(X) 

اغتشاش وارد بر سیستم است با کران معلوم  d(X)که 

|d(x)| < D  و∆(X)  تمامی ضرایب مربوط به نامعینی

 f��(X�). استآیرودینامیکی هواپیما در مود طولی و عرضی 

  ) داریم:2) و شکل (24است. از ( f�(X�)مقدار نامی از تابع 

)26( � ≤̇ − γ�� 

)27(  �X��
̇ + X�� + γ�.�� ≤ 0 

  �X��
̇ − f� − g.u(t)− ∆(x)− d(x) 

)28(                            +X�� − X� + γ�.�� ≤ 0 

  گیریم: ) در نظر می29را به صورت ( uسیگنال کنترل 

u = g��[X��
̇ − f� + X�� − X� + γ�.� + k.sgn(�)] 

)29(    

  ) داریم:28) در (29پس از جایگذاري (

)30(  (−k.sgn(�)− ∆(x)− d(x))≤ 0 

)31(  (k.sgn(�)+ ∆(x)+ d(x))≥ 0 

از ، به صورت جمعی هانامعینی با درنظر گرفتن

ζ = ∆(x) + d(x) شود. بر این اساس براي  استفاده می

  :داریم kمحاسبه 

)32(  k = sup {ζ} 

    هاي داخلی وبا توجه به پایداري همزمان حلقه

سیستم کنترل حلقه بسته  ،توان نتیجه گرفت خارجی، می

  پایدار است.

که شود  یم یحتشر sup {ζ}در ادامه نحوه بدست آوردن 

اغتشاش و نامعینی روي دهنده مقدار بیشینه تاثیر نشان

است. از آنجا که اغتشاش وارده موجب  ي سیستمها حالت

شود،  اي در محور مورد نظر می افزایش یا کاهش سرعت زاویه

  گیریم. ) در نظر می33را به صورت (  آن

p + ∆p , q + ∆q , r+ ∆r  or  Ω + ∆Ω )33(  

  اي سیستم اصلی داریم: هاي زاویه براي سرعت

ω̇� = ω̇� + ζ )34(  
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از طرفی براي سادگی محاسبات به جاي عملگر ضرب 

از ضرب  Ωبه ماتریس پادمتقارن  ωخارجی با تبدیل بردار 

  توان استفاده کرد، یعنی داخلی می

ω̇ = I��(m� − Ω.(I.ω)) )35(

Ω = �
0 −∆r ∆q
∆r 0 −∆p
−∆q ∆p 0

� )36(

) و جایگذاري 34) در (36) و (35)، (33پس از جایگذاري (

هر متغیر بر حسب مقدار مدل و تغییرات حاصل از نامعینی و 

  آید.) بدست می37، رابطه (∆اغتشاش با علامت 

ω̇� = I��[(m�� + ∆m)− (Ω� + ∆Ω) 

                       .�(I� + ∆I).(ω� + ∆ω)�] )37(  

  که در آن

∆ω = (∆p q∆ ∆r)� )38(  

∆m = �
∆L�
∆M �

∆N�

� = �
−∆C�.q�.S.b
∆C�.q�.S.c�
∆C�.q�.S.b

� )39(  

در هر لحظه فقط به یک محور اغتشاش وارد  این کهفرض با 

نظر ضرب اغتشاش دو محور صرف توان از حاصل می ،شود 

  کرد. به عبارتی دیگر،

∆p.∆q = ∆p.∆r= ∆q.∆r= 0 )40(  

از ضرب هر اغتشاش در خودش کردن نظر فرض دیگر صرف

زیرا توان دوم یک عدد کوچک از خود همان عدد  ؛است

  داریم بنابراین ؛تر است کوچک

∆p� = ∆q� = ∆r� = 0 )41(  

) و فرضیات درنظر گرفته شده به رابطه 37با بسط رابطه (

  رسیم: ) می42(

ω̇� = I��(m� − Ω�.I.ω) 

           − I��(Ω�.I.∆ω + ∆Ω.I.ω�) 

           +∆I��(∆m − ω × (∆I.ω)) )42(  

) از سه قسمت پاسخ مدل، پاسخ به اغتشاش و 42رابطه (

پاسخ به نامعینی تشکیل شده است. قسمت پاسخ به اغتشاش 

  دهیم. نشان می (x)∆و پاسخ به نامعینی را با  d(X)را با 

d(x)= − I��(Ω�.I.∆ω + ∆Ω.I.ω�) )43(  

∆(x)= ∆I��(∆m − ω× (∆I.ω)) )44(  

ولی  ،) ممکن نیست44) و (43گیري مقدار (هرچند اندازه

هاي عددي قابل محاسبه  مقدار بیشینه این دو رابطه با روش

است. روال محاسبه بر این اساس است که به ازاي بازه 

نامعینی مجاز و اغتشاش در فرضیات طراحی در هر لحظه 

را تعیین کرد. شایان ذکر است که  sup {ζ}توان مقدار  می

sup {ζ} ≤ D . آیرودینامیکی به جزییات نامعینی در ضرایب

 د.نشو ) درنظر گرفته می47( -)45( روابط صورت

∆C� = ∆C�� + ∆C��.β + ∆C��.�
p.b

2V�
� + ∆C��.�

r.b

2V�
� 

 )45(  

∆C� = ∆C��
+ ∆C��.α + ∆C���

.i� 

             +∆C��
.�
q.c

2V�
� + ∆C��

.�
V� − u�
V�

� )46(  

∆C� = ∆C�� + ∆C��.β + ∆C��.�
p.b

2V�
� 

             +∆C��.�
r.b

2V�
� )47(  

  .شود ) بازنویسی می48مانند (لذا قانون کنترل 

u = g���X��
̇ − f� + X�� − X� + γ�.� 

                                      +sup {ζ}.sgn(�)] )48( 

) براي 49به رابطه ( ،با جایگذاري مقادیر مربوطهدر ادامه 

  رسیم.  تلاش کنترلی می

u = g��[X��
̇ − f� + X�� − X� + γ�.(X�� + �X�� .dt) 

                + sup{ζ} .sgn(X�� + �X�� .dt)] )49(  

. به شودمیبراي حذف چترینگ از لایه مرزي متغیر استفاده 

جاي تابع علامت از تابع تانژانت سیگمویید متقارن با شیب  

  شود. )  استفاده می50(مانند رابطه همتغیر 

sts=  
2

1 + e��.�
− 1 )50(  

  

  مقاوم مدل مرجع مانده باقیتولید  -4

      مانده باقیبراي تولید  راهکاریک  ارائهدر این بخش به 

بایستی به  مانده باقیاین  ،شد بیانپردازیم. همانطور که می

عیب نسبت به  حساس وغیراغتشاش حساس و به نامعینی 

ارتقا  ،حساس باشد. راه حل پیشنهادي براي این منظور

براي که به طور جداگانه  است INDIبه  NDIپایه  گر کنترل
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. شوند مرجع غیرخطی طراحی میسیستم اصلی و براي مدل 

را  ��Xو  ��Xهاي  فرمان کنندهبراي عملکرد بهتر کنترل

 کنندهکنترلاستفاده از کنیم. براي حلقه خارجی با  اصلاح می

PID ،X�� کنیم و براي حلقه داخلی از کنترل را تولید می -

 ،بریم. در سیستم اصلی عیب مود لغزشی بهره می کننده

کدام  ولی در مدل مرجع هیچ ،اغتشاش و نامعینی وجود دارد

    در  مانده باقیها وجود ندارد. بلوك دیاگرام تولید  از این

  نشان داده شده است.  3شکل 

  

 FDIطراحی  -5

. از شودمیاز روش مبتنی بر مدل استفاده  FDIبراي طراحی 

ر یاغتشاش و عیب، براي مقاد به واسطه حضورطرفی 

توان عیب را از اغتشاش تمیز داد. براي  گیري شده نمی اندازه

کنیم.  ارائه می 4اي در شکل  ساختار نوآورانه ،حل این مشکل

است  2همان شکل  Model_0و  1سیستم اصلیدر این شکل، 

سه مدل  �m�,m�,mکند.  میرا تولید مقاوم  مانده باقیکه 

که در هر کدام به یکی از محورها  هستند سالم از هواپیما

اغتشاش با دامنه مشخص در زمان خاص توسط رایانه در 

شود. تعیین این زمان خاص در ادامه توضیح  معادلات داده می

آل بدون اغتشاش و بدون عیب،  مدل ایده �mشود. داده می

m�  مدل با اغتشاش به محورp ،m�  مدل با اغتشاش به

 سیستم اصلیاست.  rتشاش به محور مدل با اغ �mو  qمحور 

 �m�,m�,m. در هستند p,q,rو هر مدل داراي سه خروجی 

در چه زمانی اغتشاش در روابط ریاضی ، گرددمعین  یبایست

این کار توسط بلوك حدس وقوع که  توسط رایانه داده شود

شود. روال کار این بلوك به این صورت  اغتشاش انجام می

 �mبا سه خروجی  اصلیسیستم است که سه خروجی 

هاي  مانده باقید. در صورتی که حتی یکی از نشو مقایسه می

به این  ؛درصد مقدار متغیر مربوطه باشد 5بیشتر از  ،تولیدي

اما هنوز  ؛معنی است که اغتشاش یا عیب رخ داده است

درصد، حاصل از اغتشاش  5دانیم که این تغییرات بالاي  نمی

همان  ،شود تغییرات آشکار می است یا عیب. زمانی که این

 ،در رایانه �m�,m�,m هاي زمان خاصی است که به مدل

  کنیم. اعمال میرا اغتشاش دلخواه با دامنه معین 

فرض شده است، اغتشاش وارد بر هواپیما مانند یک باد 

ناگهانی است که به صورت تقریبی با یک تابع پله با دامنه 

                                                        
1 Plant 

با توجه به همین فرض در شود.  نامعین ولی کراندار مدل می

مدل رایانه هم اغتشاش به صورت پله، ولی با دامنه معین 

,�rبا  �R ،rگر  شود. در بلوك انتخاب دلخواه اعمال می r�, r� 

مشابه و حتی با دامنه  �rشود. در صورتی که  مقایسه می

,�rنامساوي با یکی از  r�, r� گیریم که  باشد، نتیجه می

درصد بوده است. در غیر این  5اغتشاش، عامل تغییرات بالاي 

توان کرد. تشخیص این تشابه در ادامه  صورت اظهار نظر نمی

شرح خواهد داده شد. بایستی توجه داشت، اغتشاش به محور 

r  ممکن است، مقدار حالات در دو یا حتی سه محور را تغییر

شابه یک به یک هر دو یا سه محور دهد که در صورت ت

مغشوش شده است. براي مثال، اغتشاش به  rتوان گفت،  می

 qدر پرواز تریم، باعث تغییرات در همان محور  qمحور 

φشود؛ ولی اگر هواپیما در زوایه  می ≠ باشد، اغتشاش در  0

ممکن است، باعث اغتشاش در هر سه محور گردد.  qمحور 

پیشنهادي تمامی این  FDIسیستم لازم به ذکر است که در 

حالات در نظر گرفته شده است؛ زیرا به صورت برخط و 

داده  �m�,m�,mهاي  ها به مدل بلادرنگ این اغتشاش

و تعیین زمان مغشوش کردن  Rگر  شود. الگوریتم انتخاب می

  نشان داده شده است. 5در شکل   �m�,m�,mهاي  مدل

,��r، 5در شکل  r��r��  و  تم اصلیسیسخطاي بینm� 

,��rبراي سه حالت مربوطه است.  r��r��  داراي سه بعد به

iازاي  = p, q, r  با  سیستم اصلیاست که به ترتیب خطاي

,��rهستند. شرح  �m�,m�,mهاي  مدل r��r��  به طور کامل

  آمده است. 1در جدول 

دانیم  را نمی سیستم اصلیچون دامنه اغتشاش وارده به 

بایستی تشابه بین خطاها را پیدا کرد. وقتی دو اغتشاش از 

هاي متفاوت به هواپیما و مدل آن  یک نوع مانند پله با دامنه

شود، رفتاري مشابه ولی متفاوت از نظر دامنه با  وارد می

یکدیگر دارند. تشابه رفتار به علت نوع یکسان اغتشاش است 

به خاطر عدم اطلاع از دامنه  ها و تفاوت در دامنه حالت

اغتشاش وارده به هواپیما به عنوان سیستم اصلی است. ایده 

تشخیص تشابه بر اساس مشتق مرتبه دوم از خطاها است. 

دهد که با اطمینان، شیب  مشتق مرتبه اول تنها شیب را می

حالت مغشوش هواپیما با حالت مغشوش مدل مربوطه 

هاي متفاوت آن  لت دامنهمتفاوت است که این تمایز به ع

ها را نشان  است؛ ولی مشتق مرتبه دوم جهت تقعر منحنی

دهد که براي حالت مغشوش هواپیما و حالت مغشوش  می
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رسیم. براي درك بهتر،  مدل مربوطه، به دو عدد یکسان می

مغشوش شده  qدو نمودار مربوط به حالت  6در شکل 

��q( �mمغشوش شده مدل  q) و حالت �qهواپیما (
) دیده 

  شود. می

  

 
  مانده مقاوم براي تولید باقی يشنهادیپ روش اگرامید لوكب - 3شکل 

  

 
  FDI الگوریتم پیشنهادي براي -4شکل 

  

  

 
  نهادي براي حدس وقوع اغتشاشالگوریتم پیش - 5شکل 
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توسط دو اغتشاش مشابه ولی با  qمتغیر مغشوش  - 6شکل 

  دامنه متفاوت

  

 شدههاي تولید  مانده باقیتعریف  - 1جدول 

 ��m�  rبا مدل  سیستم اصلی، بین  pخطاي حالت 

 ��m�  rبا مدل  سیستم اصلی، بین  qخطاي حالت 

 ��m�  rبا مدل  سیستم اصلی، بین  rخطاي حالت 

 ��m�  rبا مدل  سیستم اصلی، بین  pخطاي حالت 

 ��m�  rبا مدل  سیستم اصلی، بین  qخطاي حالت 

 ��m�  rبا مدل  سیستم اصلی، بین  rخطاي حالت 

 ��m�  rبا مدل  سیستم اصلی، بین  pخطاي حالت 

 ��m�  r با مدل سیستم اصلی، بین  qخطاي حالت 

 ��m�  rبا مدل  سیستم اصلی، بین  rخطاي حالت 

  

(شیب)  مشتق مرتبه اول ،طور که مشهود است همان

(جهت تقعر) یکسان دارند.  ولی مشتق مرتبه دوم ،غیریکسان

در توان  ها می هاي مرتبه دوم آن پس در صورت تساوي مشتق

، کدام محور هواپیما مغشوش شده استخصوص این که 

از این قسمت در بلوك حدس در حقیقت . نظر کرد اظهار

هاي  شود که این بلوك یکی از ورودي اغتشاش استفاده می

قی با منطق فازي مورد نیاز در قسمت تعیین آستانه تطبی

  است. 

  

  تعیین آستانه تطبیقی -1- 5

 مانده باقیهاي تولید شده و انتخاب  مانده باقیبا توجه به 

اي  آستانه یبایست 1مانده گر باقی انتخاب مناسب توسط بلوك

 ،از آن مانده باقیرا تعیین کرد که در صورت بیشتر شدن 

باعث  . آستانه با مقدار ثابتداده شودوقوع عیب تشخیص 

تشخیص عیب هنگام وقوع  هاي اشتباه یا عدم تشخیص عیب

طوري باشد که با وقوع باید شود. این آستانه  عیب می

اغتشاش مقدارش زیاد شود تا اغتشاش را به عنوان عیب 

  بدین منظور داریم: تشخیص ندهد.

�ℎ� = �ℎ�� + �ℎ�
��� )51(  

مقدار  ���ℎو  مربوط به حالت موردنظر iاندیس که در آن 

اندازه متغیر حالت مربوطه % 5است. این مقدار   ثابت اولیه

شود. این عدد به صورت سعی و خطا و بر اساس  انتخاب می

 مانده باقیک ت آمده است. در واقع نوسانات کوچتجربه بدس

واسطه به که  استوارد شده به سیستم  هایی بر اثر نامعینی

مود لغزشی این نوسانات  کنندهکنترل  کامل توسط عدم حذف

جاي ه زیرا در بردار کنترل ب ؛آید پدید می مانده باقیریز در 

مقدار دقیق هر متغیر بر اثر نامعینی، مقدار بیشینه تغییر 

تعریف  هر متغیر بر اساس محدوده نامعینی مجازبراي ممکن 

��ℎ شده است. قسمت
به  یست که بایستا اي آستانه ���

شده و فرمان ورودي تعیین  وارداغتشاش  صورت منطبق با

شود. با استفاده از روش فازي مقدار این آستانه تعیین 

. بلوك دیاگرام مربوط به تولید آستانه تطبیقی با شود می

  نمایش داده شده است. 7روش فازي در شکل 

  

 
  بلوك دیاگرام تولید آستانه تطبیقی (متغیر) فازي -7شکل 

  

                                                        
1 Residual Selector 
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 تطبیقی از دو ورودي تشکیل شدهبلوك تولید آستانه 

اول از فرمان زوایاي اویلر که توسط خلبان یا  ورودياست.  

ورودي دوم از بلوك حدس  و شود سیستم هدایت صادر می

 به عبارتی دیگر، شود.  اغتشاش به این قسمت وارد می

هنگامی که اغتشاش یا فرمان ورودي مرجع متغیر به سیستم 

شود.  می مانده باقیرفتن مقدار  شود، باعث بالا اعمال می

مقدار آستانه تطبیق داده شده نسبت  ،خروجی سیستم فازي

  .استبه این دو ورودي 

بخش فازي این روش از شش ورودي و سه خروجی 

تشکیل شده است. سه ورودي اول قدر مطلق میزان تغییرات 

هاي ورودي (زوایاي اویلر مرجع) هستند. نحوه  (مشتق) فرمان

 نشان داده شده 8در شکل  ،ورودي اول عضویتوابع تعریف ت

 روشهاي دیگر به همین  است. باقی توابع عضویت ورودي 

به ترتیب معرف صفر،  h و z ،mاندیس  د.نشو تعریف می

نحوه تعیین توابع و قوانین فازي بر  .دنباش متوسط و بزرگ می

  هاي سعی و خطا انجام شده است. اساس روش

سیستم فازي از وقوع اغتشاش ناشی سه ورودي دوم  

صادر شده است. سه خروجی سیستم  5شود که در شکل  می

هاي زوایاي اویلر  مانده فازي براي آستانه تطبیقی به باقی

است. تمامی توابع عضویت، مثلثی و از  اختصاص داده شده 

نحوه تعریف  2است. در جدول   استنتاج ممدانی استفاده شده

فقط ورودي اول (براي اختصار) و هر سه قوانین مربوط به 

  است. خروجی آورده شده 

  

  سازي شبیه -6

سازي روش ذکر شده پرداخته در این قسمت به شبیه

هاي اویلر  شود. عملکرد کنترل پایه طراحی شده به فرمان می

ها براي  سازي شبیه .آورده شده است 9داده شده در شکل 

که به صورت  است  انجام شدههاي مرجع متغیر  فرمان

اند. به تمامی ضرایب آیرودینامیکی  سیگموئیدي نرم شده

نامعینی اعمال  درصد ±30طولی و عرضی سیستم تا اندازه 

هر ستون معرف یک محور  10 و 9 هايشکلدر است.   شده

 18در ثانیه  ،شود مشاهده می 9طور که در شکل  . هماناست

قفل شده است  ،دارداي که در همان لحظه  در زاویه عملگر را

. نیست ψفرمان ورودي قادر به دنبال کردن و سیستم اصلی 

یک  مدت زماناز طرفی به هر سه محور اغتشاش جمعی به 

 zو  x ،yهاي  به ترتیب به محور 7و  14، 3هاي  ثانیه در زمان

است. بیشترین تاثیر اغتشاش در ستون اول دیده   داده شده

  ) xکمتر در این محور ( شود. علت آن ممان اینرسی می

       ست. کمترین اثر اغتشاش هم ا نسبت به دیگر محورها

   ) yکه ممان اینرسی در این محور ( استدر ستون دوم 

   مراحل روش بیان  10. شکل است محورها بقیهبالاتر از 

مشتق دوم  p1 دهد. شده براي تخمین اغتشاش را نشان می

ولی براي  ،مشتق دوم همان متغیر p2سیستم اصلی و  pمتغیر 

مشتق دوم  q1 ،مدل مغشوش مربوطه است. به همین ترتیب

مشتق همان متغیر براي مدل  q2سیستم اصلی و  qمتغیر 

هم همین تعریف را داریم. توجه  r2و  r1است. براي  qمغشوش 

هاي ذکر شده در  شود که مدل مغشوش مربوطه همان مدل

  هستند. 4شکل 

  

 
  توابع عضویت مشتق فرمان ورودي - 8شکل 

  

 اي از تعریف قوانین فازي نمونه - 2جدول 

  خروجی سوم،

  ψمانده  آستانه براي باقی

  خروجی دوم،

  θمانده  آستانه براي باقی

  خروجی اول،

  φمانده  آستانه براي باقی
  

z 
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z 

z 

z 

z  

m  

h  
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h 

  (رولینگ) ورودي اول، قدرمطلق فرمان چرخش
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  18ثانیه و عیب عملگر رادر در  3و  1شبیه سازي با اغتشاش پالس براي محور  -9شکل 

  

 
  اغتشاش نیتخم يبرا شده یمعرف روش يساز هیشب -10 شکل
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  معنی و واحد متغیرها و ضرایب استفاده شده در مقاله -3جدول 

 پارامتر واحد شرحپارامتر واحد شرح

�kg.m  اي زاویهتغییرات گشتاور  sec�⁄  Ḣ ضریب پسا - C� 

��deg C/1  تغییرات ضریب پسا با زاویه حمله kg.m� I  ممان اینرسی
 

���deg C/1 تغییرات ضریب پسا با زاویه پایدارساز �deg i  زاویه دم پایدارساز نسبت به خط افقی
 

��deg C/1 تغییرات ضریب پسا با سرعت بدون بعد kg L  برا(لیفت)
 

���deg C/1  تغییرات ضریب پسا با زاویه الویتور �x m.kg Lگشتاور آیرودینامیکی حول محور 
 

 �C -  ضریب گشتاور رول �x  m.kg Lگشتاور حاصل از پیشرانه در امتداد محور 

در دستگاه  xگشتاور آیرودینامیکی حول محور 

  مختصات پایداري
m.kg L�� 

و انحراف سطح  ضریب گشتاور رول براي زاویه سرش جانبی

 کنترلی صفر
- C�� 

 ��deg C/1 تغییرات ضریب گشتاور رول با زاویه سرش جانبی kg m  جرم هواپیما

 ��deg C/1  تغییرات ضریب گشتاور رول با نرخ رول �� m.kg  بردار گشتاورهاي همه محورها در مختصات بدنه

y m.kg Mگشتاور آیرودینامیکی حول محور   ��deg C/1 گشتاور رول با نرخ یاوتغییرات ضریب  �

y m.kg Mگشتاور حاصل از پیشرانه در امتداد محور   ���deg C/1  تغییرات ضریب گشتاور رول با انحراف ایلرون �

در دستگاه   yگشتاور آیرودینامیکی حول محور

 مختصات پایداري
m.kg M ��

 ���deg C/1 تغییرات ضریب گشتاور رول با انحراف رادر 

 �C -  ضریب لیفت �z  m.kg Nگشتاور آیرودینامیکی حول محور 

 ��C - ضریب لیفت در زاویه حمله صفر �z m.kg Nگشتاور حاصل از پیشرانه در امتداد محور 

در دستگاه  zگشتاور آیرودینامیکی حول محور 

  مختصات پایداري
m.kg N��

��deg C/1  تغییرات ضریب لیفت با زاویه حمله   

 ���deg C/1  تغییرات ضریب لیفت با زاویه پایدارساز x deg/sec pاي حول محور  سرعت زاویه

x  degاي حول محور  نرخ سرعت زاویه sec�⁄  ṗ 1 تغییرات ضریب لیفت با نرخ پیچ بدون بعد/rad C��  

 ��C -  تغییرات ضریب لیفت با سرعت بدون بعد y deg/sec qاي حول محور  سرعت زاویه

kg  دینامیکیفشار  sec�⁄  q� 1  تغییرات ضریب لیفت با تغییرات زاویه حمله بدون بعد/deg C��̇  



 

 

  

  115 | یو الف یتمسکن 

  

 3/ شماره 10/ دوره 1399ها/ سال ها و شارهمکانیک سازه

 

y degاي حول محور  نرخ سرعت زاویه sec�⁄  q̇ 1  تغییرات ضریب لیفت با انحراف الویتور/deg C���  

 �C -  ضریب گشتاور پیچ z deg/sec rاي حول محور  سرعت زاویه

z degسرعت زاویه اي حول محور نرخ  sec�⁄  ṙ ضریب گشتاور پیچ در زاویه حمله صفر  - C��
 

��deg C/1  تغییرات ضریب گشتاور پیچ با زاویه حمله m� S  مساحت بال
 

���deg C/1  تغییرات ضریب گشتاور پیچ با زاویه پایدارساز S -  سطح لغزش براي مود لغزشی
 

��deg C/1 تغییرات ضریب گشتاور پیچ با نرخ پیچ kg T  پیشرانه
 

��C - تغییرات ضریب گشتاور پیچ با سرعت بدون بعد x m/sec uسرعت در راستاي محور 
 

x  mشتاب در راستاي محور  sec�⁄  u̇  1 تغییرات ضریب گشتاور پیچ با انحراف الویتور/deg C���
 

 �C - ضریب گشتاور یاو x  m/sec vسرعت در راستاي محور 

x  mشتاب در راستاي محور  sec�⁄  v̇ 
یاو براي زاویه سرش جانبی و انحراف سطح  ضریب گشتاور

 کنترلی صفر
1/deg C�� 

 ��deg C/1 تغییرات ضریب گشتاور یاو با زاویه سرش جانبی m/sec V  بردار سرعت هواپیما در امتداد هر محور

 ��deg C/1 تغییرات ضریب گشتاور یاو با نرخ رول �m/sec V  برایند سرعت هواپیما

m  امتداد هر محور بردار شتاب هواپیما در sec�⁄  V̇ 1 تغییرات ضریب گشتاور یاو با نرخ یاو/deg C�� 

���deg C/1 تغییرات ضریب گشتاور یاو با انحراف ایلرون x  m/sec wسرعت در راستاي محور   

x  mشتاب در راستاي محور  sec�⁄  w ���deg C/1 تغییرات ضریب گشتاور یاو با انحراف رادر̇   

 deg or  کند و تند)متغیرهاي حالت(مودهاي 
deg/sec 

X ضریب نیروي جانبی - C� 

 �deg X  مودهاي کند
ضریب نیروي جانبی یاو براي زاویه سرش جانبی و انحراف 

  سطح کنترلی صفر
- C�� 

 ��deg C/1  تغییرات ضریب نیروي جانبی یاو با زاویه سرش جانبی �deg/sec X  مودهاي تند

 ��deg C/1  ضریب نیروي جانبی یاو با نرخ رولتغییرات  deg φ  زاویه چرخش (رول)

deg/sec φ̇  نرخ زاویه چرخش (رول)  ��deg C/1  تغییرات ضریب نیروي جانبی یاو با نرخ یاو 

 ���deg C/1  تغییرات ضریب نیروي جانبی یاو با انحراف ایلرون deg θ  زاویه پیچش
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 ���deg C/1  انحراف رادر تغییرات ضریب نیروي جانبی یاو با deg/sec θ̇  نرخ زاویه پیچش

 D -  عملگر مشتق deg ψ  زاویه گردش (یاو)

 �D -  عملگر مشتق در دستگاه بدنه deg/sec ψ̇  نرخ زاویه گردش (یاو)

 �D -  عملگر مشتق در دستگاه اینرسی deg α  زاویه حمله

 deg β  زاویه سرش جانبی
در دستگاه  xنیروي آیرودینامیکی در امتداد محور 

 مختصات بدنه
N F�� 

 �deg δ  زاویه انحراف ایلرون
در دستگاه  xنیروي آیرودینامیکی در امتداد محور 

  مختصات پایداري
N F���

 

 �deg δ  زاویه انحراف الویتور
در دستگاه  yنیروي آیرودینامیکی در امتداد محور 

 مختصات بدنه
N F�� 

 �deg δ  زاویه انحراف رادر
در دستگاه  y نیروي آیرودینامیکی در امتداد محور 

  مختصات پایداري
N F���

 

 ∆ -  عملگر نامعینی
در دستگاه مختصات  zنیروي آیرودینامیکی در امتداد محور 

 بدنه
N F�� 

 deg/sec ω  اي هاي زاویه بردار سرعت
در دستگاه مختصات  zنیروي آیرودینامیکی در امتداد محور 

  پایداري
N F���

 

اي از دستگاه اینرسی به دستگاه  هاي زاویه بردار سرعت

  بدنه
deg/sec ω��  نیروي پیشرانه در جهت محورx N F�� 

deg  اي هاي زاویه بردار نرخ سرعت sec�⁄  ω̇  نیروي پیشرانه در جهت محورy N F�� 

 ��z  N Fنیروي پیشرانه در جهت محور  deg/sec Ω  اي هاي زاویه ماتریس پادمتقارن سرعت

  

در قسمتی که متغیرهاي ذکر شده سیستم و مدل بزرگتر از 

باشد، عیب یا اغتشاش رخ داده است. در  01/0عدد تجربی 

که  شود منطقی ظاهر می "1"صورت این رخداد، به صورت 

نشان داده شده  10این امر در سطر سوم و چهارم شکل 

زمان این دو سطر، در صورت برابري،  است. پس از مقایسه 

سیستم، تشخیص وقوع اغتشاش براي محور مورد نظر را 

توان  دهد؛ همچنین مدت زمان اغتشاش وارده را می می

 به نوبت اغتشاش وقوع تشخیص از پس آورد. بدست
رسد. این آستانه با توجه به روش  آستانه تطبیقی می تولید

مده است. در این بدست آ 11شده به صورت شکل بیان 

به  ،هایی که اغتشاش رخ داده است آستانه در زمانشکل 

هایی که تغییرات در فرمان  صورت سیگموئیدي و در زمان

به صورت سهمی تغییر کرده است. با توجه به  ،ورودي داریم

، در اعمال شده استهایی که به سه محور اغتشاش  زمان

در ثانیه  همچنین ؛است تغییر کردهنیز ها آستانه  همان زمان

است   از آستانه خارج شده ψمربوط به زاویه  مانده باقی، 18

همچنین است؛ دهنده وقوع عیب در عملگر رادر نشان که

آستانه تولیدي به صورت معکوس براي قسمت منفی 

  شود. در نظر گرفته می مانده باقی

  

  گیري نتیجه - 7

افزایشی مقاوم در این مقاله روش وارون دینامیک غیرخطی 

مانده مقاوم براي هواپیماي  به منظور کنترل و تولید باقی

ارائه شد. حذف نامعینی و اغتشاش، تولید  747-بویینگ

  هاي مختلف، حدس اغتشاش، تولید آستانه تطبیقی مانده باقی
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  مانده باقی یابیارز يبرا یقیتطب آستانه - 11 شکل

 

و تشخیص زمان و محل وقوع عیب، از موارد مورد مطالعه در 

براي حلقه  PIDکننده این مقاله است که در آن از کنترل

خارجی و مود لغزشی در حلقه داخلی استفاده شده است. 

روابطی براي بدست آوردن بیشینه مقدار اغتشاش و نامعینی 

هاي  ا روش پیشنهادي، سیستم اصلی فرمانممکن ارائه شد. ب

مانده  بر تولید باقی کند. علاوهورودي را به خوبی دنبال می

ه کمک ببا توجه به تغییرات فرمان ورودي و اغتشاش مقاوم، 

تطبیق داده شد که اغتشاش  ايآستانه به گونه ،منطق فازي

  عنوان عیب تشخیص اشتباه و تغییرات فرمان ورودي به 

  ها نشان داد که سیستم تشخیص سازينشود. شبیه داده

عیب به خوبی زمان و مکان (کدام عملگر) عیب را تشخیص 

  دهد.می

  

 مراجع -8

[1] Simani S, Bonfe M (2004) Modelling and 
identification of residual generator functions for 
fault detection and isolation of a small aircraft. 
43rd IEEE Conference on Decision and Control 
(CDC) (IEEE Cat. No. 04CH37601). 



  

 

  

  تشخیص و جداسازي عیب عملگر هواپیما توسط وارون دینامیک غیرخطی افزایشی مقاوم  |118

  

 3/ شماره 10/ دوره 1399ها/ سال ها و شارهمکانیک سازه

 

[2] Chadli M, et al. (2013) H−/H∞ fault detection filter 
design for discrete-time Takagi–Sugeno fuzzy 
system. Automatica 49(7): 1996-2005. 

[3] Yan K, et al. (2019) Extended state observer-based 
sliding mode fault-tolerant control for unmanned 
autonomous helicopter with wind gusts. IET 
Control Theory A 13(10): 1500-1513. 

[4] Bokor J, Balas G (2004) Detection filter design for 
LPV systems, a geometric approach. Automatica 
40(3): 511-518. 

[5] Armeni S, Casavola A, Mosca E (2009) Robust 
fault detection and isolation for LPV systems 
under a sensitivity constraint. Int J Adapt Control 
23(1): 55-72. 

[6] De Persis C, Isidori A (2001) A geometric 
approach to nonlinear fault detection and isolation. 
IEEE T Automat Contr 46(6): 853-865. 

[7] Gauthier JP, Kupka IA (1994) Observability and 
observers for nonlinear systems. SIAM J Control 
Optim 32(4): 975-994. 

 وجود تاثیر) 1397( م زاده ملک ،و شهبازي ،ح رضوي] 8[

 وجود با کنترلی هاي سیستم روي اغتشاش گر مشاهده

 کاربردي هاي پژوهش المللی بین کنفرانس پنجمین. اغتشاش

 حرارتی انجمن. مکاترونیک و مکانیک برق، مهندسی در

 .ایران برودتی

 مود رویتگر طراحی) 1393( م فاتح ،م صدرنیا ،ج عزیزآبادي] 9[

 هاي سیستم در خطا جداسازي و تشخیص منظور به لغزشی

 دانشگاهپایان نامه کارشناسی ارشد، . غیرخطی دینامیکی

 .شاهرود صنعتی

[10] Staroswiecki M, Comtet-Varga G (2001) 
Analytical redundancy relations for fault detection 
and isolation in algebraic dynamic systems. 
Automatica 37(5): 687-699. 

[11] Guernez C, et al. (1997) Extension of parity space 
to non linear polynomial dynamic systems. IFAC 
Proceedings Volumes 30(18): 857-862. 

[12] Frisk E, Åslund J (2005) Lowering orders of 
derivatives in non-linear residual generation using 
realization theory. Automatica 41(10): 799-1807. 

[13] Sadrnia M, Chen J, Patton R (1997) Robust H∞/μ 
observer-based residual generation for fault 
diagnosis. IFAC Proceedings Volumes 30(18): 
155-161. 

[14] Alcalay G, et al. (2018) An adaptive Extended 
Kalman Filter for monitoring and estimating key 
aircraft flight parameters. IFAC-PapersOnLine 
51(24): 620-627. 

[15] Dong Y (2019) Implementing deep learning for 
comprehensive aircraft icing and actuator/sensor 
fault detection/identification. Eng Appl Artif Intel 
83: 28-44. 

[16] Bateman F, Noura H, Ouladsine M (2011) Fault 
diagnosis and fault-tolerant control strategy for the 
aerosonde UAV. IEEE T Aero Elec Sys 47(3): 
2119-2137. 

[17] Yang Y, Ding SX, Li L (2015) On observer-based 
fault detection for nonlinear systems. Syst Control 
Lett 82: 18-25. 

[18] Jiang D, et al. (2018) Particle filtering for fault 
diagnosis in nonlinear plants based on adaptive 
threshold method. in 2018 37th Chinese Control 
Conference (CCC). 

 سازي شبیه و طراحی) 1395( م صدرنیا ،رع مرغوبکار] 19[

 مچان، سرنشین بدون هواپیماي براي خطا تشخیص سیستم

 در پژوهش المللی بین کنفرانس دومین. قطب جایابی روش به

 .مهندسی و علوم

[20] Yu X, Fu Y, Peng X (2017) Fuzzy logic aided 
fault-tolerant control applied to transport aircraft 
subject to actuator stuck failures. IEEE T Fuzzy 
Syst PP(99): 1-1. 

[21] Liu Y, et al. (2017) A new fault tolerant strategy 
for commercial aircraft based on adaptive control. 
International Conference on Sensing, Diagnostics, 
Prognostics, and Control (SDPC). 

[22] Shin JY, Gregory I (2007) Robust gain-scheduled 
fault tolerant control for a transport aircraft. IEEE 
International Conference on Control Applications 
Singapore 1209-1214. 

[23] Yu B, Zhang Y (2016) Fault-tolerant control of a 
boeing 747-100/200 based on a laguerre function-
based MPC scheme. IFAC-PapersOnLine 49(17): 
58-63. 

[24] Richardson TS, et al. (2011) Analysis of the 
Boeing 747-100 using CEASIOM. Prog Aerosp 
Sci 47(8): 660-673. 

[25] Caliskan F, et al. (2009) Estimation of actuator 
fault parameters in a nonlinear Boeing 747 model 
using a linear two-stage Kalman filter. IFAC 
Proceedings Volumes 42(8): 1408-1413. 

[26] Ciubotaru B, et al. (2006) Christophe, fault 
tolerant control of the Boeing 747 short-period 
mode using the admissible model matching 
technique. Zhang, Hong-Yue, in Fault Detection, 
Supervision and Safety of Technical Processes, 
Elsevier Science Ltd: Oxford. p. 819-824. 

[27] Rosa P, et al. (2015) A mixed-μ approach to the 
integrated design of an FDI/FTC system applied to 
a high-fidelity industrial airbus nonlinear 
simulator. IFAC-PapersOnLine 48(21): 988-993. 

[28] Goupil P (2011) AIRBUS state of the art and 
practices on FDI and FTC in flight control system. 
Control Eng Pract 19(6): 524-539. 



 

 

  

  119 | یو الف یتمسکن 

  

 3/ شماره 10/ دوره 1399ها/ سال ها و شارهمکانیک سازه

 

[29] Goupil P (2009) AIRBUS state of the art and 
practices on FDI and FTC. IFAC Proceedings 
Volumes 42(8): 564-572. 

[30] Zheng F, et al. (2017) Observer-based 
backstepping longitudinal control for carrier-based 
UAV with actuator faults. J Syst Eng Electron 
28(2):322-377. 

[31] Nguyen DT, Saussie D, Saydy L (2017) 
Quaternion-based robust fault-tolerant control of a 
quadrotor UAV. International Conference on 
Unmanned Aircraft Systems (ICUAS).  

[32] Castaneda H, et al. (2017) Extended observer 
based on adaptive second order sliding mode 
control for a fixed wing UAV. ISA Trans 66: 226-
232. 

[33] Qi Z, et al. (2016) An active Fault-Tolerant 
Control method for a low-cost and fixed-wing 
UAV. IEEE Advanced Information Management, 
Communicates, Electronic and Automation 
Control Conference (IMCEC). 

[34] Yu B, et al. (2015) MPC-based FTC with FDD 
against actuator faults of UAVs.15th International 
Conference on Control, Automation and Systems 
(ICCAS). 

[35] Qian M, et al. (2015) Dynamic surface fault 
tolerant tracking control design for UAV with 
transient performance. IFAC-PapersOnLine 
48(21): 208-213. 

[36] Merheb AR, et al. (2015) Fault severity based 
Integrated Fault Tolerant Controller for quadrotor 
UAVs. International Conference on Unmanned 
Aircraft Systems (ICUAS). 

[37] Caliskan F Hajiyev C (2015) Reconfigurable 
control of an UAV against sensor/actuator failures. 
IFAC-PapersOnLine 48(9): 7-12. 

[38] Benrezki RR, et al. (2015) Passive fault tolerant 
control of quadrotor UAV using a nonlinear PID. 
IEEE International Conference on Robotics and 
Biomimetics (ROBIO). 

[39] Avram RC, et al. (2015) IMU sensor fault 
diagnosis and estimation for quadrotor UAVs. 
IFAC-PapersOnLine 48(21): 380-385. 

[40] Qu Q, et al. (2014) Fault tolerant control for UAV 
with finite-time convergence. 26th Chinese Control 
and Decision Conference (2014 CCDC). 

[41] Zhaohui C, Noura H (2013) A composite Fault 
Tolerant Control based on fault estimation for 
quadrotor UAVs. IEEE 8th Conference on 
Industrial Electronics and Applications (ICIEA). 

[42] Xu Q, et al. (2013) Adaptive fault-tolerant control 
design for UAVs formation flight under actuator 
faults.  International Conference on Unmanned 
Aircraft Systems (ICUAS). 

[43] Péni T, et al. (2013) Supervisory fault tolerant 
control of the GTM UAV using LPV methods. 

Conference on Control and Fault-Tolerant Systems 
(SysTol). 

[44] Ducard G (2013) The SMAC Fault Det. and 
Isolation Scheme: Discussions, improvements, and 
application to a UAV. Conference on Control and 
Fault-Tolerant Systems (SysTol). 

[45] Rago C, et al. (1998) Failure detection and 
identification and fault tolerant control using the 
IMM-KF with applications to the Eagle-Eye UAV. 
in Proceedings of the 37th IEEE Conference on 
Decision and Control (Cat. No.98CH36171). 

[46] White A, Karimoddini A (2020) Event-based 
diagnosis of flight maneuvers of a fixed-wing 
aircraft. Reliab Eng Syst Safe 193: 106609. 

[47] Ding S (2003) Model‐based fault diagnosis in 
dynamic systems using identification techniques. 
Silvio Simani, Cesare Fantuzzi and Ron J. Patton, 
Springer: London, 282pp. ISBN 1‐85233‐685‐4.  

[48] Chen J, Patton R (1999) Robust model-based fault 
diagnosis for dynamic systems kluwer academic 
publishers. Boston, Dordrecht, London. 

[49] Ding X, Frank P (1991) Frequency domain 
approach and threshold selector for robust model-
based fault detection and isolation. in Fault 
Detection, Supervision and Safety for Technical 
Processes. Elsevier 271-276. 

[50] Drew MC, et al. (2020) Multi-objective gust load 
alleviation control designs for an aeroelastic wind 
tunnel demonstration wing. AIAA Scitech 2020 
Forum, Orlando, FL. 

[51] Misra G, Bai X (2019) Robust disturbance 
observer-based control for relative attitude tracking 
using sum-of-squares programming. J Guid 
Control Dynam 1-8. 

[52] Yong K, Chen M, Wu Q (2020) Anti-disturbance 
control for nonlinear systems based on interval 
observer. IEEE T Ind Electron 67(2): 1261-1269. 

 روش کاربرد) 2019( د اکبري ،س فرشی صباغی] 53[

      و مخرب غیر بازرسی در برشی لیزري سنجی تداخل

 ها شاره و ها سازه مکانیکمجله . اي صفحه عیوب اندازه تخمین

14-1 ):4(9 . 

[54] Marzat J, et al. (2012) Model-based fault 
diagnosis for aerospace systems: a survey. P I 
Mech Eng G-J Aer 226(10): 1329-1360. 

[55] Napolitano MR, An Y, BA (2000) Seanor, A fault 
tolerant flight control system for sensor and 
actuator failures using neural networks. Aircraft 
Design 3(2): 103-128. 

[56] Hallouzi R, et al. (2006) Model weight estimation 
for FDI using convex fault models. IFAC 
Proceedings Volumes 39(13): 795-800. 



  

 

  

  تشخیص و جداسازي عیب عملگر هواپیما توسط وارون دینامیک غیرخطی افزایشی مقاوم  |120

  

 3/ شماره 10/ دوره 1399ها/ سال ها و شارهمکانیک سازه

 

[57] Lu P, et al. (2016) Aircraft fault-tolerant trajectory 
control using incremental nonlinear dynamic 
inversion. Control Eng Pract 57: 126-141. 

[58] Liu Z, et al. (2006) Flight control of unpowered 
flying vehicle based on robust dynamic inversion. 
2006 Chinese Control Conference, Harbin. 

[59] Wang YC, et al. (2015) A unified approach to 
nonlinear dynamic inversion control with 
parameter determination by eigenvalue 
assignment. Math Probl Eng 2015. 

[60] Sun B, Van Kampen EJ (2020) Incremental 
model-based global dual heuristic programming 
with explicit analytical calculations applied to 
flight control. Eng Appl Artif Intel 89: 103425. 

[61] Zhang S, Meng Q (2019) An anti-windup INDI 
fault-tolerant control scheme for flying wing 
aircraft with actuator faults. ISA T 93: 172-179. 

[62] Agrawal A, et al. (2008) An adaptive fuzzy 
thresholding algorithm for exon prediction. IEEE 
International Conference on Electro/Information 
Technology.  

[63] Nelson RC (1998) Flight Stability and Automatic 
Control. McGraw-Hill Education. 

 کنترل کننده تقویت سیستم طراحی) 1395( ح ساداتی] 64[

 نشریه. عصبی شبکه و دینامیک وارون از استفاده با هواپیما

 .18)2: (85-97 هوانوردي مهندسی پژوهشی علمی

[65] Autenrieb J, Shin HS, Bacic M (2019) 
Development of a neural network-based adaptive 
nonlinear dynamic inversion controller for a tilt-
wing VTOL aircraft. in 2019 Workshop on 
Research, Education and Development of 
Unmanned Aerial Systems (RED UAS). 

 


