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راهکار اصلی براي افزایش این قابلیت اطمینان . باشد ها می اطمینان آنها در مقابل انواع خرابیبرها، قابلیت  هاي اصلی پرتاب ماهواره یکی از چالش  
افزاري  هاي داده پایه نرم هاي شناسایی و تشخیص خرابی استفاده از روش یکی از روش. هاي شناسایی و تشخیص خرابی است استفاده از روش

افزاري، استخراج خروجی سنسور به طور مستقل و  شخیص خرابی توسط روش داده پایه نرمچالش اصلی براي شناسایی و ت. یا سنسور نرم است
شود که توانایی شناسایی و  برها سنسور نرمی طراحی می در این مقاله بر اساس اصل تقارن دینامیکی کانال سمت و فراز ماهواره. باشد موازي می

شود، سپس  نال سمت ژیرسکوپ با استفاده از الگوریتم مربعات خطاي بازگشتی شناسایی میبدین منظور ابتدا کا. ها را دارد تشخیص انواع خرابی
خروجی این . گردد با توجه به اصل تقارن دینامیکی ورودي کانال فراز که همان خیز کنترلی کانال فراز است به دینامیک شناسایی شده اعمال می

در این روش در صورت بروز . باشد گیري می وازي با ژیرسکوپ کانال فراز در حال اندازهسیستم، تخمینی از آهنگ زاویه فراز است که به طور م
با بررسی نتایج شناسایی خرابی توسط . نماید خرابی احتمالی، سنسور طراحی شده با استفاده از جهش خطاي تخمین، وقوع خرابی را اعلام می

  .شود خرابی تأیید می سنسور نرم، عملکرد مناسب سنسور طراحی شده براي شناسایی

  :کلید واژگان
  بر ماهواره

  سنسور نرم
  شناسایی و تشخیص خرابی

  شناسایی سیستم
  الگوریتم حداقل خطاي بازگشتی
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 Aerospace Launch Vehicles (ALVs), used for launching artificial satellites and space stations to 
Earth orbits, usually encounter with failure in navigation systems . In these cases, survival of an 
ALV during accurate payloads injection in orbits is one of the most critical issues for Guidance and 
Control systems. An important challenge for safety of ALV is their reliability against all types of 
faults. There is a requirement for on-board fault detection without deteriorating the performance 
of ALV. In this paper, a new software sensor is proposed for fault detection and compensation 
based on symmetrical behavior of the yaw and pitch channels of an ALV. For this purpose, using 
identification techniques on the yaw channel, a new software sensor is developed as an online 
rigid dynamic predictor for the pitch channel. The proposed software sensor is employed to 
generate the residual of estimation error as an indicator of predefined faults. The main novelty of 
this software sensor is online tuning of the virtual sensor against unforeseen variations in the 
parameters of the vehicle. Robustness of the new control system in the presence of asymmetric 
behavior is investigated. The efficiency of the proposed fault tolerant method is illustrated 
through simulations. 
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 مقدمه - 1

بر، افزایش قابلیت  هاي کنترل پرواز ماهواره یکی از نیازهاي اساسی سیستم
هاي زیر سیستم هدایت و کنترل  ینان و ایمنی آنها در مواجهه با خرابیاطم
از حوادثی که به خاطر عدم توجه به این موضوع رخ داده است، . باشد می
اشاره کرد که به دلیل خرابی در سیستم  5بر آریان  توان به انفجار ماهواره می

راي برطرف ساختن راهکار اصلی ب. کنترلی دچار سانحه و در نهایت انفجار شد
هاي شناسایی و ترمیم  خرابی در سیستم هدایت و کنترل، استفاده از سامانه

باشد که به طورکلی به دو زیر شاخه شناسایی خرابی و ترمیم خرابی  خرابی می
اولین گام براي برطرف ساختن خرابی، طراحی زیر سیستم ]. 1[شود  تقسیم می

هاي تشخیص خرابی به دو دسته  روش .شناسایی خرابی واحدهاي عملیاتی است
به طور معمول براي شناسایی  .]2[شوند  افزاري تقسیم می افزاري و نرم سخت

گردد که با مشکلات زیادي از قبیل  افزاري استفاده می خرابی از روش سخت
هاي هوا  هزینه بالا، استفاده از تجهیزات اضافی و همچنین افزایش وزن سامانه

افزاري با توجه به  هاي نرم بنابراین استفاده از روش]. 3[ت رو اس فضایی روبه
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هاي  سهولت نصب، هزینۀ پایین طراحی و توسعه پذیر بودن آنها نسبت به روش
افزاري شناسایی خرابی به دو  هاي نرم روش. شوند افزاري ترجیح داده می سخت

شناسایی هاي اخیر  در سال]. 4[شوند  دستۀ مدل پایه و داده پایه تقسیم می
خرابی مدل پایه به طور گسترده مورد توجه قرار گرفته است، که از آن جمله 

، شناسایی خرابی ]5[گر  هاي شناسایی خرابی توسط مشاهده توان به روش می
] 7[بندي  هاي طبقه و شناسایی خرابی توسط روش] 6[توسط فیلتر کالمن 

ستگی آن به دقت مشکل اساسی شناسایی خرابی توسط مدل واب. اشاره کرد
تعیین مدل مورد استفاده است در حالی که تعیین دقیق مدل در کاربردهاي 

علاوه بر این به طور ]. 8[بر است  مهندسی بسیار دشوار، پرهزینه و بسیار زمان
بر و در مواردي غیرممکن  هاي مدل پایه بسیار هزینه سازي روش معمول، پیاده

شوند  هاي نرم شناخته می عنوان سنسور هاي داده پایه که با روش. باشد می
این روش . پذیر نباشد شوند که استخراج مدل دقیق امکان زمانی استفاده می

تري نسبت به  ها، مدل دقیق ها و خروجی تواند با استفاده از شناسایی ورودي می
بر نیز با توجه  براي پرواز یک ماهواره]. 9[مدل اولیه سیستم را استخراج نماید 

بر، استخراج دقیق مدل دشوار،  غییرات زیاد پارامترهاي پروازي ماهوارهبه ت
ها معمولاً با تعداد  بر از طرفی ماهواره. پرهزینه و در مواردي غیرممکن است

توانند منبع  اند که هر کدام از آنها می زیادي از سنسورهاي مختلف تجهیز شده
چالش . ی داده پایه باشندسازي شناسایی خراب مناسبی از اطلاعات براي پیاده

هاي  هاي نرم، استخراج داده اصلی در شناسایی خرابی با استفاده از سنسور
صحیح خروجی و ورودي هر سنسور به نحوي که خرابی در آنها تأثیر نگذاشته 

در غیر این صورت مدل بدست آمده براي شناسایی خرابی فاقد . باشد، است
 ].10[باشد  ارزش می

بر،  با استفاده از تقارن دینامیکی کانال سمت و فراز ماهواره در این مقاله،
بدین منظور با توجه به . شود خروجی سنسور به طور موازي استخراج می

مشابه بودن دینامیک کانال فراز و کانال سمت، ابتدا دینامیک کانال سمت 
ده بر به صورت تابع تبدیل شناسایی و سپس از تابع تبدیل شناسایی ش ماهواره

چنانچه ورودي عملگر کنترلی . گردد به عنوان دینامیک کانال فراز استفاده می
کانال فراز به تابع تبدیل بدست آمده اعمال گردد یک خروجی مجازي از 
آهنگ تغییرات زاویه فراز بدست خواهد آمد که مطابق با خروجی ژیرسکوپ 

حال . تکانال فراز است که به صورت موازي در حال استخراج شدن اس
توان، به محض بروز خرابی، با مقایسه آهنگ تغییرات زاویه فراز سیستم  می

  .مجازي با خروجی واقعی ژیرسکوپ فراز خطاي رخ داده را تشخیص داد
بر و توضیح اصل  در این مقاله پس از توضیح مدل دینامیکی ماهواره

ضیح تقارن دینامیکی، تکنولوژي سنسورهاي نرم و روشهاي طراحی آن، تو
سپس در ادامه چهارچوب کلی زیر سیستم تشخیص و جبران . شود داده می

ها، براي  هاي خرابی در سنسور انواع مدل. شود خرابی مورد نظر شرح داده می
و در نهایت بر . گردد سنجی روش پیشنهادي معرفی می سازي و صحت شبیه

خیص اساس نتایج بدست آمده، عملکرد مناسب زیر سیستم شناسایی و تش
  .شود بر نشان داده می سازي پرواز ماهواره خرابی توسط شبیه

  بر مدل دینامیکی ماهواره - 2
  .دهد ، معادلات حرکت یک پرتابگر شش درجه آزادي را نشان می)1(معادله 

( )yF m V rU pW    ( )F m U qW rV ,x     
x xM I p   ( )F m W pV qU ,z     

( )z z y xM I r I I pq    ( )y y x yM I q I I pr ,    

)1(  ( )M I r I I pqz z y x    

، با توجه به شرایط عملکردي هر وسیله پرنده استخراج )1(طرف چپ معادله 
بر پس از  معادلات غیرخطی شش درجه آزادي پرواز یک ماهواره. شود می

퐹جایگذاري نیروهاي  , 퐹 , 퐹 ,푀 ,푀 ,푀  به . آید بدست می) 1(در معادله
بر ابتدا لازم است معادلات غیرخطی  منظور استخراج تابع تبدیل ماهواره

بدین منظور معادلات خطی شده . بدست آمده به صورت خطی تبدیل شود
  .]11[شود  استخراج می) 2(
  z vz z q θ δ ee

ν Z v Z q Z θ Z δ     
  y V y r θ δ rr

ν Z v Z r Z θ Z δ     
  VZ z q δ ee

q M v M q M δ    
  VY y y δ rr

r M v M r M δ    

)2(  p δ ee
p M p M δ   

ضرایب دینامیکی هستند که در طول زمان پرواز و با  Mو  Z) 2(در معادلات 
푈)، سرعت (휌)در نظر گرفتن تغییرات متغیرهایی چون چگالی هوا  و  (

اي  هاي لحظه ، ممان اینرسی(푚)اي  هاي سیستمی مانند جرم لحظه مشخصه
퐼 , 퐼 این متغیرهاي توسط ]. 12[نماید  و ضرایب آیرودینامیکی تغییر می

  .شوند تعریف می) 4(و ) 3(معادلات 
11

4 qq s 0 Z
s

jZ m ρU SDC U
m

    
0

1 ,
2Z αV s ZZ m ρU C  

1
0 0

1
4 rr s Y

s

jZ m ρU SDC U
m

    
0sin( ) ,θZ g θ   

)3(  
2

r eδ δ
s

cldelZ Z
m

    

( ) ( )( )( )Z z y y x 0 0θ
M m I R r I I P p Q q         

21 2
4q y 0 Mq

y

jM I ρU SD C
I

   

21 2
4r y 0 α N

y

jM I ρU SD x C
I

   

1
2V y 0 α Zz α

M I ρU Sx C  
1 2 ,
4p x 0 LPM I ρU SD C  

)4(  
2

δ δe r
y

cldelM M
I


   

  .باشد نیروي لیفت تقسیم بر ضریب لیفت سطح کنترلی می 푐푙푑푒푙که در آن 
دسته معادله که حرکت در  3توان به  معادلات استخراج شده خطی را می

توان در قالب  بر را می پرواز ماهواره. کند تقسیم کرد کانال را توصیف می 3
 شوند، هاي کانال فراز، سمت، رول شناخته می پرواز در این سه دسته که با نام

توان تابع تبدیل هر کانال را  بر اساس این سه دسته معادله، می. توصیف نمود
 :بدست آورد

  :معادلات کانال فراز

)5(  

 
z v z q θ δ ez e

v z q δ eZ e

v Z v Z q Z θ Z δ

q M v M q M δ

   


  




 

 :معادلات کانال سمت

)6(  

  
y V y r rr

VY y y rr

Z v Z r Z Z

r M v M r M
 



  



   


  




 

شود معادلات خطی بدست آمده براي این دو کانال  همانطور که مشاهده می
اصل تقارن دینامیکی به این ترتیب تعریف . باشند داراي ساختار یکسانی می

گردد که بر اساس وجود تقارن هندسی، تقارن در ممان اینرسی و تساوي  می
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شبیه یکدیگر ساختاري، توابع تبدیل بدست آمده براي دو کانال سمت و فراز، 
توان نتیجه گرفت که رفتار دینامیکی این دو کانال با  در نتیجه می. می باشند

به این معنی که در صورت اعمال ورودي یکسان به این . یکدیگر تطابق دارند
  .باشند هاي بدست آمده همانند یکدیگر می دو تابع تبدیل، خروجی

  شناسایی و تشخیص خرابی در سیستم ناوبري - 3
هاي هوافضایی با توجه به  ایی و ترمیم خرابی در سیستم ناوبري سامانهشناس
ناپذیر  برداري از آن امري اجتناب سازي و بهره هاي بالاي ساخت و آماده هزینه
روش معمول براي ترمیم خرابی استفاده از سیستم ناوبري یدکی در . است

ناسایی و ترمیم گام اول در فرایند ش. باشد کنار سیستم ناوبري عملیاتی می
براي شناسایی و تشخیص . باشد شناسایی خرابی می 1خرابی مطابق شکل 

هاي  هاي خروجی سامانه ناوبري مورد نظر باید با سیگنال خرابی، سیگنال
دیگري که از سوي سامانه ناوبري مجزایی که به طور موازي در حال 

بر اساس  مقایسه این دو سیگنال. گیري شدن است، مقایسه شود اندازه
تواند ابتدا خرابی را تشخیص دهد  هاي سیگنال پایه و مدل پایه می روش

  .هاي متنوع تشخیص دهد سپس نوع خرابی مورد نظر را با توجه به تکنیک
اضافه نمودن سیستم ناوبري کمکی براي هر سامانه هوافضایی علاوه بر 

عدم دسترسی هایی از قبیل  تواند با کاستی اعمال کردن هزینه اضافی، می
در مقابل . آسان، تأثیر در فرایند طراحی و وابستگی به مدل روبه رو باشند

استفاده از سنسور نرم براي شناسایی و تشخیص خرابی با توجه به ماهیت 
تواند انتخاب  افزاري و همچنین امکان بازسازي و در دسترس بودن می نرم

توان براي بهبود  ناوبري میافزاري  بدین منظور از سامانه نرم. مناسبی باشد
  .هاي سیستم ناوبري استفاده کرد دقت پاسخ

  تکنولوژي سنسورهاي نرم -3-1
هاي کامپیوتري هستند که به عنوان  سنسورهاي نرم در حقیقت برنامه

به طور کلی . شوند افزاري استفاده می جایگزینی ارزان براي سنسورهاي سخت
  :ددو روش براي ساخت سنسور نرم وجود دار

  سنسور نرم مدل پایه -الف
سازي ریاضی که از قوانین فیزیکی و  سازي این سنسور بر اساس مدل مدل

بینی رفتار سیستم  در نتیجه پیش. پذیرد شیمیایی بدست می آید، انجام می
رغم این که این روش،  علی. پذیرد توسط معادلات استخراج شده صورت می

باشد، اما با توجه به ورود انواع  م میبینی رفتار سیست روشی جامع براي پیش
ها و اغتشاشات، از دقت کمی در تعیین پارامترهاي بدست آمده  نامعینی

  .باشد برخوردار می
  سنسور نرم داده پایه -ب

توان مدلی ساده  هنگامی که از رفتار سیستم، اطلاعاتی در دسترس نباشد، می
هاي ورودي و خروجی  داده. ها ارایه داد و مناسب براي ورودي و خروجی

هاي  ها و با استفاده از تکنیک گیري شده و سپس بر اساس این داده اندازه
این روش به شرط . شود بینی می شناسایی سیستم، رفتار این سیستم پیش

داشتن ورودي و خروجی براي شناسایی رفتار انواع مختلف فرایندها و 
هاي  گیري داده ي اندازهبه طور کلی برا. سازي است ها قابل پیاده سیستم

  :کار وجود دارد ورودي و خروجی دو راه
  برداري آزمایش و نمونه -

. شوند برداري از فرایند استخراج می هاي ورودي و خروجی توسط نمونه داده
سازي شده باشد و چنانچه نمونه  برداري به صورت دقیق پیاده چنانچه نمونه

در خود داشته باشد و زمان ها را  مطالعاتی کمترین اغتشاشات و خطا

تواند تمامی مدهاي سیستم را در  برداري کوتاه باشد، نمونه مطالعاتی می نمونه
از طرفی با توجه به عدم دسترسی به سیستم ناوبري در . خود داشته باشد

ها در  آوري داده توان براي جمع هاي هوافضایی، از این روش نمی سامانه
هاي شناسایی استاتیکی براي این نوع  کنیکت. سیستم ناوبري استفاده کرد

 .نمونه برداري قابل پیاده سازي باشد
  داده برداري همزمان -

ها به صورت برخط براي  از تمامی اطلاعات بدست آمده ورودي و خروجی
ها شناسایی  با استفاده از تکنیک. شود سازي سنسور نرم استفاده می مدل

سازي انجام شده در  کیفیت مدل. دشو سازي می دینامیکی سنسور نرم مدل
روند  2شکل . این روش به روش شناسایی بکار گرفته شده مرتبط است

ها به صورت برخط را نمایش  آوري داده سازي سنسور نرم بر اساس جمع مدل
  ].10[دهد  می

هاي  سازي سیستم با توجه به پیچیده بودن و بروز نامعینی در مدل
نرم داده پایه در سالیان اخیر بیشتر مورد توجه  دینامیکی، استفاده از سنسور

هاي شناسایی سیستم، مدل  علاوه بر این، با پیشرفت تکنیک. قرار گرفته است
با توجه . بدست آمده از انطباق مناسبی با مدل واقعی سیستم برخوردار است

هاي هوافضایی در هنگام پرواز، طراحی سنسور نرم  به عدم دسترسی به سامانه
پذیر نیست، در نتیجه براي طراحی سنسور  برداري امکان ستفاده از نمونهبا ا

نرم داده پایه تنها روش برخط که بر اساس روش شناسایی سیستم برخط 
  .باشد گردد، قابل استفاده می تعریف می

  

  
  الگوریتم شناسایی و تشخیص خرابی با استفاده از سنسور نرم 1شکل 

  
 نرم داده پایه فلوچارت طراحی سنسور 2شکل 
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  سازي سنسور نرم با استفاده از روش شناسایی داده پایه برخط مدل - 2- 3
به منظور شناسایی کانال سمت از مدل الگوریتم حداقل مربعات خطاي 

در این روش فرض . شود بازگشتی به عنوان تخمین زننده برخط استفاده می
که داراي به ترتیب  G(s)شود که دینامیک سیستم به صورت تابع تبدیل  می

  :باشد است، می A(s),B(s)صورت و مخرج 

)7(  )(
)()()()()(

sB
sAsGsUsGsY   

پیشنهاد  mو nاي از درجه  صورت و مخرج به صورت یک عبارت چند جمله
  :شود می
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  .شود نوشته می) 9(به فرم گسسته به صورت رابطه ) 8(تابع تبدیل 
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  .استخراج کرد) 10(را با رابطه  y(t)توان  می) 9(با ساده کردن معادله 
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توان مشاهده نمود خروجی در هر لحظه را  می) 10(طور که از معادله  همان
بینی  پیشها در لحظات قبلی  ها و ورودي توان با استفاده از ترکیب خروجی می

  .نمود
  .شود تشکیل می) 11(گیري به صورت رابطه  بردار مشاهدات و اندازه

)11(  
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هاي تخمین حداقل مربعات  از الگوریتم 휃براي محاسبه پارامترهاي بردار 
این . شود خطاي بازگشتی با در نظر گرفتن فاکتور فراموشی استفاده می

  .شود توصیف می) 12(الگوریتم توسط معادلات 
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در هر لحظه تخمین زده  휃با استفاده از این الگوریتم مقادیر پارامترهاي بردار 
در هر لحظه  y(t)، مقدار )12(توان با جایگذاري آنها در معادله  یشوند و م می

  ].11[را محاسبه کرد 

طراحی زیر سیستم شناسایی و تشخیص خرابی با استفاده از  - 4
  سنسور نرم داده پایه

طور که در بخش قبل توضیح داده  شرط طراحی سنسور نرم داده پایه همان
به همین دلیل، . هاي قابل دسترسی، است ها و خروجی شد، وجود ورودي

هاي هوافضایی،  چالش اصلی در رابطه با طراحی این نوع سنسور در سامانه
ر پذی الزام استفاده از دیگر سنسورهاي سیستم ناوبري با توجه به دسترس

در صورت خرابی ژیرسکوپ . بودن اطلاعات خروجی آنها در حین پرواز است
بر، سنسور نرم مورد نظر براي شناسایی و تشخیص خرابی باید  یک ماهواره

طوري طراحی شود که بتوان خروجی آن را با خروجی ژیرسکوپ معیوب به 
بر  ارهبدین منظور از قاعده تقارن دینامیکی ماهو. صورت برخط مقایسه نمود

بر این اساس اگر فرض شود ژیرسکوپ . شود در کانال سمت و فراز استفاده می
کانال فراز معیوب است و در مقابل ژیرسکوپ کانال سمت سالم است، 
دینامیک کانال سمت با توجه به در دسترس بودن ورودي کنترلر کانال سمت 

(훿 باشد قابل  می (푟)و خروجی آن که همان نرخ تغییرات زاویه سمت  (
، )RLS(با استفاده از الگوریتم حداقل مربعات خطاي بازگشتی . شناسایی است

شناسایی پارامترهاي تابع تبدیل کانال سمت انجام پذیرفته و تابع تبدیل این 
حال چنانچه طبق قاعده تقارن . شود کانال به صورت برخط استخراج می

، ورودي کانال G(s)رحله قبل دینامیکی، به تابع تبدیل شناسایی شده در م
훿)فراز  اعمال شود، خروجی بدست آمده همان آهنگ تغییر زاویه فراز  (

گیري  نیز به طور موازي اندازه (푞)که توسط ژیرسکوپ کانال فراز  (푞)است 
در صورت رخ دادن خرابی اطلاعات خروجی سنسور نرم طراحی . گردد می

خطاي حاصل از مقایسه به شده، با خروجی ژیرسکوپ مقایسه شده و از 
بدین صورت که با استفاده از جهش . شود عنوان معیار بروز خرابی استفاده می

خطاي بدست آمده و خارج شدن آن از محدوده تعریف شده اعلام خرابی 
روند شناسایی و تشخیص خرابی با استفاده از روش . باشد پذیر می امکان

  .ردملاحظه ک 3توان در شکل  پیشنهادي را می

  هاي خرابی در سنسورها معرفی انواع مدل - 5
شوند  بندي می تقسیم 4مطابق شکل   انواع خرابی در سنسورها به پنج دسته

این . دهند که احتمالات ایجاد خطا و تأثیر آن بر عملکرد سنسور را نمایش می
  :ها عبارتند از خرابی

  

  
  بر نال فراز ماهوارهشناسایی و تشخیص خرابی پیشنهادي در ژیرسکوپ کا 3شکل 

  
 ]13[هاي خرابی تعریف شده  مدل 4شکل 
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  خرابی تمایل –الف
براي مثال اگر . شود این نوع خرابی به علت کاهش عملکرد سنسور ایجاد می

ژیروسکوپی در اثر ایجاد خرابی جزئی از عملکرد مؤثرش کاسته شود، در این 
  ].13[حالت خرابی ایجاد شده به دستۀ تمایل متعلق است 

 .سازي کرد توان با استفاده از یک تابع پله مدل این خرابی را می
ها دشوارتر  شناسایی در این نوع خرابی، در مقایسه با دیگر موارد خرابی

گونه توضیح داد که خرابی تمایل تنها باعث ایجاد  توان این این امر را می. است
ت گسستگی گردد و اثر آن بر روي خطاي تخمین به صور گسستگی می

گر نتواند در این لحظه این خرابی  چنانچه مشاهده. شود ناگهانی نشان داده می
  .را تشخیص بدهد دیگر امکان تشخیص آن وجود ندارد

  1خرابی رانش –ب
این خرابی به این صورت ایجاد . یکی دیگر از انواع خرابی، خرابی رانش است

کند، یعنی خرابی با  می شود که با شروع خرابی، مقدار آن افزایش پیدا می
  .یابد شیب ملایمی نسبت به زمان افزایش می

براي مثال در ژیروسکوپ، اگر یکی از قطعات دچار خرابی شد و با 
توان از مدل خرابی  گذشت زمان این خرابی شروع به گسترش گردید، می

  .رانش استفاده کرد
ین شود، در طی زمان، خطاي ب مشاهده می 4طور که از شکل  همان

این نوع خرابی را  .یابد حالت مطلوب و حالت همراه با خرابی افزایش می
  .]13[توان با استفاده از یک تابع شیب بازسازي کرد  می
  2خرابی کاهش دقت –ج

این خرابی به این  .ي سوم، ناشی از کم شدن دقت سنسور است خرابی دسته
مورد نظر نیست و به افتد که سنسور دیگر قادر به تأمین دقت  دلیل اتفاق می

شود و لذا  دلیل خرابی اتفاق افتاده در سنسور، دقت سیستم تأمین نمی
  .گیري مطلوب نیست سنسور قادر به اندازه

 01/0براي مثال در یک ژیروسکوپ یک درجه آزادي، دقت مورد نظر 
به دلیل ایجاد شدن خرابی، دقت سیستم نسبت به . درجه بر ساعت است

درجه بر ساعت  01/0توان با دقت  د و دیگر خروجی را نمیکن زمان تغییر می
  .مشاهده کرد

اي  سازي از یک تابع تصادفی با واریانس و مقدار متوسط، با اندازه براي شبیه
  .]13[شود تا شرایط مورد نظر را فراهم نماید  در مرتبۀ دقت استفاده می

  خرابی انجماد –د
براي مثال سنسوري را . انجماد استهاي سنسور، خرابی  نوع چهارم از خرابی

ماند و دیگر قادر  اي خاص در جاي خود باقی می در نظر بگیرید که در لحظه
در  ).کند به اصطلاح گیر می(گیري نیست  به حرکت کردن و یا قادر به اندازه

  .دهد این حالت سنسور یک مقدار ثابت را در خروجی خود نشان می
ت،خروجی سنسور به صورت ثابت مشخص اس 4طور که از شکل  همان

  .ماند باقی می
شود که در  سازي این نوع خرابی، از یک تابع ثابت استفاده می براي شبیه

  .شود زمان مشخص به جاي خروجی سنسور استخراج می
  خطاي کالیبراسیون به عنوان خرابی یک سیستم - هـ

  .پذیرد این نوع خرابی، بهدلیل خرابی در سیستم کالیبراسیون صورت می
مشخص است، خروجی مورد نظر به اندازة شیب  4طور که از شکل  همان

K شود استخراج می) 13(  منحرف شده و مقدار خروجی به صورت معادله:  
)13(  ( ) ( )Y t KX t  

                                                                                                                                           
1- Drift Fault 
2- Loose of Accuracy 

سازي این خرابی از یک ضریب ثابت در خروجی سنسور استفاده  براي شبیه
  .]13[شود  می

  سازي شبیهنتایج و  - 6
بر شش  زیر سیستم شناسایی و تشخیص خرابی پیشنهادي براي یک ماهواره

. سازي شده است سیمولینک پیاده -لب افزاري مت درجه آزادي در محیط نرم
سازي پیاده شده  باشد، شبیه ثانیه می 100بر برابر  زمان پرواز ماهواره

مسفر استاندارد سازي از ات براي این شبیه. باشد سازي غیرخطی می شبیه
زمان نمونه برداري در این . آمریکایی و مدل جاذبه بیضوي استفاده شده است

سازي در  نتایج شبیه.. ثانیه در نظر گرفته شده است 01/0سازي برابر  شبیه
، خطاي مقایسه خروجی سنسور 7شکل . آورده شده است 10تا  5هاي  شکل

حالت بدون خرابی نشان نرم پیشنهادي و خروجی واقعی ژیرسکوپ را در 
توان ملاحظه نمود، پارامترهاي شناسایی  می 5طور که از شکل  همان. دهد می

برخط با استفاده از الگوریتم حداقل مربعات خطاي بازگشتی بعد از گذشت 
 .ثانیه از پرواز به حالت همگرا رسیده است 10تقریبا 
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 پارامترهاي شناسایی شده تابع تبدیل کانال سمت 5شکل 
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  شناسایی خرابی رانش با استفاده از سنسور پیشنهادي 9شکل 

. در این حالت سیستم شناسایی توانسته ضرایب تابع تبدیل را شناسایی نماید
با وجود همگرایی ضرایب تابع تبدیل، دینامیک خطاي شناسایی مطابق شکل 

بندي بهره و پایدار نمودن  باشد، لذا با استفاده از کنترلر جدول ناپایدار می 6
 7ابق با شکل توان خروجی مورد نظر را با دقتی مط خطاي تخمین می

  .استخراج کرد
ها  در ادامه با اعمال خرابی تمایل که تشخیص آن نسبت به دیگر خرابی

بدین منظور . پذیرد دشوارتر است، شناسایی خرابی مورد نظر انجام می
مشخص است هنگام بروز خرابی در ثانیۀ صدم،  8طور که از شکل  همان

شود و در این  ارج میگر از محدوده تعریف شده خ خطاي تخمین مشاهده
این نکته نیز قابل ذکر است که نوع جهش . کند حالت سیستم اعلام خرابی می

ي نوع  تواند نمایش دهنده هاي تعریف شده می خطاي تخمین از محدوده
مشخص است خطاي تخمین  8طور که از شکل  براي مثال همان. خرابی باشد

دة تعریف شده در هنگام براي خرابی پله به صورت خروج ناگهانی از محدو
بروز خرابی و بازگشت مجدد به محدودة تعریف شده است، در حالی که براي 

شود، خطاي تخمین بعد از رخ  دیده می 9طور که از شکل  خرابی رانش همان
  تعریف شده خارج شده و به صورت واگرا از محدوده  دادن خرابی، از محدوده

  .گیرد تعریف شده فاصله می

  گیري نتیجه - 7
در این مقاله روشی جدید به منظور شناسایی و تشخیص خرابی، سنسور نرم 

ها و همچنین  بر داده پایه با استفاده از اصل تقارن دینامیکی در ماهواره
سنسور پیشنهادي علاوه بر قابلیت . شناسایی برخط سیستم طراحی گردید

از عملکرد تواند مستقل  شناسایی و تشخیص خرابی و سادگی طراحی، می
با توجه . هاي صحیح ژیرسکوپ معیوب را تخمین بزند وسیله پرنده، خروجی

به اهمیت سادگی سیستم تشخیص خرابی و همچنین سادگی روش 
. بر با صرف هزینه کم استفاده نمود توان از آن براي انواع ماهواره پیشنهادي می

از این سنسور  توان همچنین با توجه به عملکرد موازي سنسور پیشنهادي، می
  .براي ترمیم خرابی و همچنین به عنوان سیستم تلفیق استفاده کرد
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