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This study presents a fault-tolerant control framework for a six-degree-of-freedom aircraft aimed at preserving flight 

control system performance in the presence of software faults. As flight systems become increasingly dependent on 

software-based architectures, faults in the command generation path can lead to noticeable degradation in control 

quality. In the proposed structure, classical controllers are designed for the longitudinal and lateral channels, and a 

software fault is intentionally introduced in the lateral channel to evaluate the effectiveness of the method. To 

compensate for the failure effect on the aileron command, two data-driven models, namely a Gated Recurrent Unit 

(GRU) and a Temporal Convolutional Network (TCN), are trained using flight time-series data to generate auxiliary 

commands in parallel. The outputs of these two models, together with the output of the main controller, are fused 

through a robust voting mechanism. By relying on health indicators and reducing the influence of the faulty path, this 

mechanism provides a more stable final command to the system. To investigate the robustness of the proposed 

framework, the aircraft is subjected to severe atmospheric disturbances generated based on the standard Dryden 

turbulence model. Simulation results demonstrate that the proposed approach can mitigate the impact of the fault, 

preserve the continuity of lateral channel performance, and improve the stability of the system response under faulty 

and turbulent conditions without requiring an accurate fault model. Overall, the integration of classical control, data-

driven models, and robust voting offers an effective solution for enhancing fault tolerance in flight control systems. 
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 ،GRU  آزادی مبتنی بر درجه هواپیمای شش پذیر خطا برای  طراحی سامانه کنترل پرواز تحمل 
TCN    گیری مقاوم و رأی 

 *حجت طائی، مهدی مرتضویسید

 رانیدانشگاه اصفهان، اصفهان، ا  ،یو مهندس یهوافضا، دانشکده فن یگروه مهندس

 چکیده 

 

 اطلاعات مقاله 

آزادی با هدف حفظ عملکرد سامانه درجهشش پذیر خطا برای هواپیمای  در این پژوهش، یک چارچوب کنترل تحمل
نرم  خطاهای  برابر  در  پرواز  سامانهکنترل  روزافزون  وابستگی  به  توجه  با  است.  شده  ارائه  به  افزاری  پروازی  های 

نرم  فرمان میساختارهای  تولید  در مسیر  بروز خطا  در  افزارمحور،  محسوس کیفیت کنترل شود.  افت  موجب  تواند 
منظور ارزیابی عملکرد  اند و بههای طولی و عرضی طراحی شدههای کلاسیک برای کانال کنندهکنترل  ساختار پیشنهادی،

افزاری در کانال عرضی اعمال شده است. برای جبران اثر این خرابی در فرمان ایلرون، دو مدل روش، یک خطای نرم
های زمانی پرواز آموزش بر پایه داده   (TCN) مانیو شبکه کانولوشنی ز (GRU) دار محور شامل واحد بازگشتی دروازهداده 

کننده اصلی از  صورت موازی فرمان کمکی تولید کنند. خروجی این دو مدل همراه با خروجی کنترلاند تا بهداده شده
های سلامت و کاهش اثر مسیر  شود. این سازوکار با تکیه بر شاخصگیری مقاوم تلفیق میطریق یک سازوکار رأی 

برای بررسی پایداری و مقاومت ساختار پیشنهادی،    دهد.، فرمان نهایی پایدارتری در اختیار سامانه قرار می معیوب
دهد سازی نشان مینتایج شبیه  .سامانه تحت اغتشاشات شدید جوی مبتنی بر مدل استاندارد درایدن قرار گرفته است 

تگی عملکرد کانال عرضی را حفظ کند و بدون نیاز به  تواند اثر خرابی را تضعیف کرده، پیوسکه روش پیشنهادی می
های  مدل دقیق خرابی، پایداری پاسخ سامانه را در شرایط خطا بهبود دهد. در مجموع، ترکیب کنترل کلاسیک، مدل

  .کند های کنترل پرواز فراهم میپذیری خطا در سامانه گیری مقاوم، رویکردی مؤثر برای افزایش تحمل محور و رأی داده 
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 مقدمه   - 1
های پروازی و تشدید های اخیر، افزایش پیچیدگی سامانه در سال 

پذیر خطا را به یکی های کنترل تحمل الزامات ایمنی، توسعه روش 
از محورهای اصلی پژوهش در مهندسی هوافضا تبدیل کرده است. 

ینامیکی  های دقطعیت افزاری و عدمخرابی عملگرها، خطاهای نرم 
طور جدی تضعیف های متداول را بهکننده توانند عملکرد کنترلمی

رو، طراحی  کرده و حتی به از دست رفتن پایداری منجر شوند. ازاین
ساختارهایی که بتوانند در حضور خطا، سطح قابل قبولی از عملکرد  

 [.2-1ای یافته است ]و ایمنی را حفظ کنند، اهمیت ویژه
آزادی، کانال عرضی  درجه های پروازی مبتنی بر مدل ششدر سامانه 

ویژه عملگر ایلرون نقشی اساسی در کنترل رول و هماهنگی و به
عرضی – تواند پایداری جانبیکند. خرابی این عملگر میمانور ایفا می 

های از روشرا مختل کرده و کیفیت کنترل را کاهش دهد. بسیاری  
اند؛ در  پذیر خطا بر مدل دقیق سامانه متکیکلاسیک کنترل تحمل 

های پارامتری، تغییرات  قطعیت حالی که در کاربردهای واقعی، عدم
را   رویکردها  این  متغیر، کارایی  عملیاتی  شرایط  و  آیرودینامیکی 

 [.2کنند ] محدود می 
محور و مبتنی بر یادگیری عمیق  داده   های اخیر، رویکردهای در سال 

های  سازی دقیق سامانهپذیر برای مدلعنوان جایگزینی انعطاف به
های بازگشتی مانند واحد بازگشتی اند. شبکه غیرخطی مطرح شده

های زمانی،  دلیل توانایی در استخراج وابستگی( بهGRUدار )دروازه 
های غیرخطی نشان  سازی دینامیک سامانهعملکرد مناسبی در مدل 

های کانولوشنی زمانی مانند شبکه [. از سوی دیگر، شبکه3اند ] داده 
( زمانی  مدلTCNکانولوشنی  در  نیز  توالی(  زمانی،  سازی  های 

شبکه  به  نسبت  برتری  موارد  برخی  در  و  رقابتی  های  عملکرد 
ارائه کرده  ] بازگشتی  ویژگی4اند  این  آن [.  به گزینهها،  را  هایی  ها 

پیش  یا  بازسازی  برای  فرمان مناسب  در شرایط  بینی  های کنترلی 
 کند.خرابی تبدیل می

های یادگیری عمیق، اتکا به یک مدل منفرد با وجود مزایای مدل
  (Drift)بینی، نویز یا رانش  تواند سامانه را در برابر خطاهای پیشمی

حیاتی، استفاده از های ایمنیپذیر سازد. در سامانه تدریجی آسیب
گیری مقاوم برای افزایش قابلیت  سازوکارهای تلفیق تصمیم و رأی 

کننده اصلی  [. ترکیب خروجی کنترل5اطمینان توصیه شده است ] 
مدل دادهبا  رأی های  الگوریتم  یک  طریق  از  مقمحور  اوم  گیری 

تواند اثر خطاهای منفرد را کاهش داده و فرمان نهایی پایدارتری  می
 تولید کند.

برای   مقاوم  چارچوب کنترل  یک  پژوهش  این  در  اساس،  این  بر 
های کنندهشود که در آن کنترلآزادی ارائه میدرجههواپیمای شش

برای کانال شدهکلاسیک  طراحی  عرضی  و  طولی  در های  اما  اند، 
عر نرم کانال  خطای  یک  میضی  اعمال  عمدی  تا افزاری  شود 

آوری سامانه ارزیابی گردد. سپس، برای جایگزینی موقت فرمان تاب 
( و  GRUدار )محور شامل واحد بازگشتی دروازه ایلرون، دو مدل داده

شوند و خروجی ( آموزش داده میTCNشبکه کانولوشنی زمانی )
بهآن کنترلها،  خروجی  اصلهمراه  یک کننده  از  استفاده  با  ی، 

دلیل اتکا  شود. این ساختار بهگیری مقاوم تلفیق میالگوریتم رأی 
شده و وابستگی محدود به مدل دقیق  گیری های اندازهبه سیگنال

های واقعی کنترل  هواپیما، ظرفیت مناسبی برای توسعه در سامانه
 پرواز دارد. 

 مرور ادبیات و جایگاه پژوهش حاضر   - 2
 پذیر خطا دهای مبتنی بر مدل در کنترل تحمل رویکر   - 1-2

های پروازی، های اخیر، افزایش سطح خودکارسازی سامانه در سال 
معماری پیچیده شدن  از  تر  استفاده  گسترش  و  کنترلی  های 

های غیرنظامی و صنعتی، هواپیماهای بدون سرنشین در مأموریت 
طراحی سامانهتوجه گسترده به  را  تحمل ای  ذیر خطا  پهای کنترل 

هایی، خرابی عملگرها، نقص  معطوف کرده است. در چنین سامانه
و  خارجی  اغتشاشات  حسگر،  خطاهای  کنترلی،  سطوح 

توانند پایداری، کیفیت عملکرد  های آیرودینامیکی می قطعیت عدم
به را  پرواز  ایمنی  ازاینو  کنند.  تهدید  جدی  توسعه طور  رو، 

بازپیکرب و  هوشمند  مقاوم،  ضرورتی  ندی ساختارهای  به  پذیر 
در طراحی سامانه  است.  مهندسی  تبدیل شده  مدرن  پروازی  های 

هایی که قابلیت اطمینان و تداوم  ویژه در مأموریت این موضوع، به 
عملکرد اهمیت حیاتی دارد، بیش از پیش مورد توجه قرار گرفته  

 است.

های مبتنی بر مدل بخش مهمی از ادبیات موجود بر توسعه روش
ها برای جبران خطای عملگر متمرکز است؛ زیرا این دسته از روش 

بهره  برای  امکان  را  سامانه  دینامیکی  و  فیزیکی  دانش  از  گیری 
می فراهم  خطا  جبران  و  ] تشخیص  در  مقاوم  6کنند.  ساختاری   ]

سازی دینامیکی غیرخطی کننده اصلی مبتنی بر وارون شامل کنترل
یافته ارائه شده است ساز مبتنی بر ناظر حالت توسعهران و یک جب 

کند. این رویکرد با بسته را در حضور خطا حفظ میکه عملکرد حلقه
گیری از تخمین برخط حالات و اغتشاشات، حساسیت سامانه  بهره

سازی دهد. نتایج شبیهنشده را کاهش مینسبت به خطاهای مدل
موجب بهبود استحکام سامانه    دهد که ساختار پیشنهادی نشان می 

افزایش  خرابی  شرایط  در  را  حفظ کیفیت کنترل  توانایی  و  شده 
 دهد.می
 [ مدل7در  طرح  یک  برای  [  متغیر  ساختار  کنترل  بر  مبتنی  پیرو 

مقابله با آسیب سطوح کنترلی معرفی شده است. ویژگی برجسته 
ر برای بازپیکربندی کنترل و نیازی از تخمین پارامتاین روش، بی

توانایی آن در سرکوب اثر خطا از طریق عمل غیرخطی مقاوم است.  
می باعث  مزیت  برخی این  برابر  در  مذکور  روش  شود 

باشد. قطعیت عدم داشته  قبولی  قابل  عملکرد  نیز  ساختاری  های 
( مقاوم FTCپذیر خطا )[ یک ساختار کنترل تحمل 8همچنین در ] 

گر  برای هواپیما با تغییر بردار تراست ارائه شده است که از مشاهده
و تخمین خطای عملگر بهره می برای تشخیص  لغزشی  و مد  برد 
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با کنترل پس سپس جبران  را  انجام میگام سازی  این سازی  دهد. 
زمان افزایش صورت همترکیب، دقت تشخیص و توان جبران را به

های غیرخطی با رفتار پیچیده مناسب ارزیابی داده و برای سامانه 
 شده است. 

بررسی  روش  متعددی  مطالعات  در  نیز  فعال  بازپیکربندی  های 
از شاخه اند و بهشده پذیر خطا  های مهم کنترل تحمل عنوان یکی 

پذیر خطا  [ یک سامانه کنترل فعال تحمل 9شوند. در ] شناخته می 
پهپاد پیشنهاد شده است که با استفاده از فیلتر کالمن تطبیقی برای  

شناسایی  دومرحله  و  جداسازی  را  عملگر  و  حسگر  خطاهای  ای، 
نماید. این راهکار از  کند و سپس ضرایب کنترل را بازتنظیم میمی

آن جهت اهمیت دارد که تشخیص تفکیکی نوع خطا، امکان اتخاذ  
مناسب  فراهتصمیم کنترلی  را  میتر  ] م  در  یک  10کند. همچنین   ]

خروجی  تطبیقی  بازپیکربندی  هواپیمای  طرح  برای  مبنا 
تخمین انعطاف  مقادیر  که  است  شده  ارائه  را زدهپذیر  خطا  شده 

می لحاظ  کنترل  قانون  در  میمستقیماً  سبب  امر  این  شود  کند. 
اندازه  نیاز به  در برابر خطاهای  هاگیری کامل حالت سامانه بدون   ،

 داده واکنش مؤثری نشان دهد.رخ
 [ تطبیقی،  تحمل 11در حوزه کنترل  روش کنترل  پذیر خطای [ یک 

( می AFTCتطبیقی  ارائه  خودکار  فرود  سامانه  برای  با (  که  دهد 
به قانون  از  اصلاح  استفاده  بر  مبتنی  مقاوم  به   σروزرسانی  قادر 

ویژه  پارامتری و غیرپارامتری است. این ویژگی، بهجبران خطاهای 
با عدم  مدل سامانه  ارزشمند در شرایطی که  باشد،  قطعیت همراه 

[ یک ساختار تشخیص، جداسازی و جبران  12است. همچنین در ] 
خطا برای پهپاد چهارملخه توسعه داده شده است که از ناظر تطبیقی  

لغزش استفاده میو کنترل مد  برای جبران خطا  این ی  نتایج  کند. 
گری و کنترل  دهد که تلفیق سازوکارهای مشاهدهمطالعه نشان می

 ها داشته باشد.تواند بازده مناسبی در کاهش اثر خرابی مقاوم می
طراحی کنترل این،  بر  تغییرات کنندهعلاوه  به  نسبت  مقاوم  های 

تغییر شرایط پروازی نیز پارامتری، کاهش کارایی سطوح کنترلی و  
کننده پارامتر متغیر خطی  [ یک کنترل13مورد توجه بوده است. در ] 

(LPVبرای کانال جانبی )– عرضی یک هواپیما ارائه شده است که
آزمون   در  و  بوده  مقاوم  رادر  و  ایلرون  کارایی  کاهش  به  نسبت 

( حلقه  در  است. Aircraft-in-the-Loopهواپیما  شده  اعتبارسنجی   )
فراهم   را  امکان  این  خطی  متغیر  پارامتر  چارچوب  از  استفاده 

صورت سازد که تغییرات دینامیکی در نواحی مختلف پروازی بهمی
] ساخت  در  شوند.  لحاظ  کنترل  طراحی  در  یک 14یافته  نیز   ]
با سطوح کنترلی  توزیع  برای هواپیما  طراحی  کننده کنترل  متعدد 

دیدگی شدگی، شناوری و آسیب های قفلشده است که انواع خرابی
های دارای ویژه در سامانهکند. این نوع رویکردها، بهرا بازسازی می

ایفا   کنترل  عملکرد  تداوم  در  مهمی  نقش  عملگری،  افزونگی 
 کنند.می

دهند که رویکردهای مبتنی بر  در مجموع، این مطالعات نشان می 
و بازپیکربندی فعال توانایی مناسبی در جبران خرابی عملگر،  مدل  

رفته و حفظ پایداری سامانه دارند. بازیابی بخشی از عملکرد ازدست 
ها به مدل دقیق دینامیکی، کیفیت تخمین حال، وابستگی آن بااین

حالت و پارامترها و نیز فرضیات نسبتاً محدودکننده درباره ماهیت 
های شدید، تغییرات قطعیت در مواجهه با عدمخطا، عملکردشان را  

نرمبینیپیش  خطاهای  یا  محیطی  پیش نشده  نشده  بینیافزاری 
می  ازاینمحدود  چارچوب کند.  به  نیاز  حفظ  رو،  کنار  در  هایی که 

داشته   مدل  دقیق  بازشناسایی  به  کمتری  وابستگی  استحکام، 
 شود. باشند، همچنان احساس می

 گیری مقاوم های تشخیص خطا و رأی روش   - 2-2
خطا،  تشخیص  سازوکارهای  طراحی  به  ادبیات  از  دیگری  بخش 

گیری برای افزایش قابلیت اطمینان سامانه  اعتبارسنجی داده و رأی 
بر   تمرکز اصلی  از مطالعات،  دسته  در این  است.  یافته  اختصاص 

عیوب و های مها، جلوگیری از انتشار داده شناسایی سریع انحراف 
تصمیم  از  یا  پشتیبانی  ناسازگار  اطلاعات  حضور  در  ایمن  گیری 

 [ در  دارد.  قرار  روش15مخدوش  عملکرد  و [  مدل  بر  مبتنی  های 
محور در تشخیص خطای پهپاد مقایسه شده و نشان های داده روش 

تواند مکمل یکدیگر  داده شده است که ترکیب این دو رویکرد می 
بهبا روش شد.  خاص،  تبیین  طور  قابلیت  از  مدل  بر  مبتنی  های 

در حالی که روش برخوردارند،  داده فیزیکی بیشتری  محور در  های 
انعطاف غیرخطی،  و  پیچیده  الگوهای  با  بیشتری مواجهه  پذیری 

 دهند.نشان می 

رأی  ] در حوزه  رأی 16گیری مقاوم،  ر[ منطق  از سه  دو  برای گیری  ا 
بررسی کردهاندازه  فرود  در سناریوی  هواپیما  موقعیت  و گیری  اند 

، نسبت به Zاند که افزودن ارزیابی آماری، مانند آزمون  نشان داده 
تری در حضور نویزهای ناهمگن گذاری ساده عملکرد مقاوم آستانه

گیری صرفاً مبتنی دهد که تصمیمکند. این یافته نشان میایجاد می 
ای ممکن است در شرایط واقعی، که توزیع های آستانهسهبر مقای

خطاها و نویزها یکنواخت نیست، از استحکام کافی برخوردار نباشد. 
گیری آماری در  کارگیری سازوکارهای تصمیم این نتایج اهمیت به

ایمنیسامانه  برجسته میهای  را  و نشان میحیاتی  دهد که  سازد 
ساده اکثریت، به کیفیت و اعتبار هر  گیری باید فراتر از منطق  رأی 

 [ در  راستا،  همین  در  باشد.  داشته  توجه  نیز  داده  یک 17منبع   ]
گیری احتمالاتی پذیر خطا مبتنی بر الگوریتم رأی گر تحمل تخمین

بر  ارائه شده است که با تکیه  ایمن پهپاد چندملخه  برای هدایت 
تحلافزونگی سخت  و  انتخاب کانال افزاری  برای  لازم  اجماع  یلی، 

سازد. این  گر فراهم میسالم را بر اساس احتمال خطای هر تخمین
گیری صرفاً یک سازوکار منطقی ساده دهد که رأی مطالعه نشان می
می بلکه  برای  نیست،  احتمالاتی  چارچوب  یک  قالب  در  تواند 

پرواز نیز  انتخاب برخط مرجع معتبر و جبران خطا در رایانه کنترل  
گیری  [ پیوندی میان ادبیات رأی 17] کار گرفته شود. از این منظر،  به

های پروازی برقرار  پذیر خطا در سامانه های تحملمقاوم و معماری 
 کند.می
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شده انجام شده  های توزیع[ نیز، هرچند در حوزه سامانه18مطالعه ]
رأی است،   اعتبار  مطرح  مفهوم  را  بیزانسی  خطای  تحمل  و  گیری 

میمی که  طراحی کند  برای  مناسبی  نظری  مبنای  تواند 
های کنترل بحرانی فراهم گیری مقاوم در سامانههای رأی الگوریتم 

صورت  آورد. اهمیت این مفهوم در آن است که همه خطاها لزوماً به
پیش  قابل  یا  نمیتصادفی  ظاهر  آن   شوندبینی  از  برخی  ها و 

هممی یا  فریبنده  ناسازگار،  رفتارهای  کنند. توانند  ایجاد  بسته 
معماری  دادههمچنین،  سلسلههای  ناوبری  فیوژن  برای  مراتبی 

اند که ادغام چند منبع ناهمگن [ ارائه شده19مقاوم در برابر خطا در ] 
اوم و پیوستگی ممکن های صحت، تداطلاعاتی را با حفظ شاخص 

ویژه در کاربردهایی مفید هستند  ها بهسازند. این نوع معماریمی
تصمیم از  که  حاصل  اطلاعات  تجمیع  پایه  بر  باید  نهایی  گیری 

 ها و منابع مختلف انجام گیرد. حسگرها، مدل 
 شکاف پژوهشی و جایگاه مقاله حاضر   - 3-2

های موجود در یکی از  روش دهد که بیشتر  مرور ادبیات نشان می 
 گیرند: دو دسته زیر قرار می 

های کنترل مبتنی بر مدل و بازپیکربندی فعال که  روش  •
 .[6-13نیازمند مدل دقیق و تخمین پارامتر هستند ] 

رأی روش  • و  تشخیص  در  های  عمدتاً  که  مقاوم  گیری 
 [.15-16کنند ] ژن عمل میفیوسطح حسگر یا داده 

محور  های قابل توجه در این حوزه، جایگزینی دادهبا وجود پیشرفت 
ویژه در افزاری داخلی، بهفرمان سطح کنترلی در اثر بروز خطای نرم

بین مستقل  زمان چند مدل پیشکانال عرضی هواپیما، و تلفیق هم
صورت یکپارچه  گیری مقاوم، کمتر به الب یک سازوکار تصمیم در ق 

طور خاص، در ادبیات موجود تمرکز اصلی بر  بررسی شده است. به
های فیزیکی عملگر، کاهش کارایی سطح کنترلی یا مسائل  خرابی

افزونگی سخت  با  ] مرتبط  است  بوده  در حالی که  13-14افزاری   ،]
افزاری، اختلال داخلی در زنجیره تولید فرمان یا تزریق  خطاهای نرم 

عنوان یک سناریوی  خطای عمدی در مسیر فرمان کنترلی کمتر به
شده مطالعه  مستقل  در بحرانی  که  است  حالی  در  این  اند. 

افزارهای کنترلی  های پروازی نوین، با افزایش پیچیدگی نرم سامانه 
بی اتکای  میو  خطاهایی  چنین  دیجیتال،  پردازش  به  توانند شتر 
افزاری های سخت خرابیسنگ یا حتی شدیدتر از برخی  اثراتی هم

 بر عملکرد نهایی داشته باشند.

ترکیب  ظرفیت  جدید،  مطالعات  برخی  در  دیگر،  سوی  از 
های زمانی  سازی وابستگیهای یادگیری عمیق برای مدلمعماری 

مهندس در مسائل  بهپیچیده  برای  ی  است.  داده شده  نشان  خوبی 
و   TCN  ،GRU[ یک چارچوب عمیق مبتنی بر ترکیب  20مثال، در ] 

ارائه شده است سازوکار توجه برای پیش  بینی دقیق نویز هواپیما 
معماری  این  توانایی  ویژگیکه  استخراج  در  را  زمانی  ها  های 

مدل وابستگیچندمقیاسی،  بهبود  سازی  و  ترتیبی  های 
میتعمیم نشان  پروازی  پیچیده  سناریوهای  در  دهد. پذیری 

های با اتصال   GRUشبکه ترکیبی مبتنی بر    [ یک21همچنین در ] 

و   پیش   TCNعمیق  برای  باقیبهبودیافته  عمر  موتور بینی  مانده 
توسعه یافته است که در آن تعامل میان سری زمانی و روند تخریب  

ساخت به مدلصورت  مییافته  مطالعات سازی  این  هرچند  شود. 
اند، یف نشدهپذیر خطای پرواز تعرحوزه کنترل تحمل مستقیماً در  
می  نشان  ترکیب  اما  در استخراج  می   TCNو    GRUدهند که  تواند 

الگوهای زمانی غیرخطی، یادگیری روندهای دینامیکی و افزایش  
های پیچیده عملکرد مؤثری داشته باشد.  بینی در سامانه دقت پیش

بهبااین هنوز  ظرفیت  این  یا  حال،  بازتولید  برای  هدفمند  صورت 
افزاری داخلی در  کنترلی در شرایط بروز خطای نرم  جایگزینی فرمان

 کار گرفته نشده است.های پروازی به سامانه 
پژوهش حاضر با هدف پر کردن این خلأ، یک معماری هیبریدی 

کند که در آن، در صورت بروز خطا در  مقاوم پیشنهاد می –محورداده 
امل  کانال عرضی و فرمان ایلرون، دو مدل یادگیری عمیق مستقل ش

( TCN( و شبکه کانولوشنی زمانی )GRUدار )واحد بازگشتی دروازه 
شوند. کار گرفته میصورت موازی برای تولید فرمان جایگزین بهبه

آن تفاوت  مبنای  بر  مدل  دو  این  استخراج انتخاب  در  ها 
های زمانی و الگوهای دینامیکی انجام شده است تا تنوع وابستگی

پیش  میان  این   هابینساختاری  خروجی  سپس  یابد.  افزایش 
سازی گیری مقاوم مبتنی بر نرمال ها از طریق یک الگوریتم رأی مدل

می تلفیق  و  ارزیابی  رانش  تشخیص  و  انتشار  آماری  از  تا  شود 
جلوگیری شود و اتکا به خروجی یک مدل منفرد  بسته  خطاهای هم

را از  گیری  بدون ارزیابی کافی رخ ندهد. این رویکرد، لایه تصمیم
سطح صرفاً تشخیص به سطح انتخاب و تولید فرمان کنترلی ارتقا  

رأی می ایده  منظر،  این  از  انتخاب کانال  دهد.  و  احتمالاتی  گیری 
گیری مقاوم در  از لحاظ مفهومی با بخش تصمیم[ نیز  17سالم در ] 

هم  پژوهش  به این  حاضر  مسئله  هرچند  انتخاراستاست،  ب  جای 
افزونه سخت میان کانال  تلفیق خروجی  های  و  ارزیابی  بر  افزاری، 

 محور برای بازسازی فرمان کنترلی متمرکز است.های دادهبینپیش 
های پیشین در سه محور  تمایز اصلی این ساختار نسبت به روش

 قابل تعریف است:
نرم  • خطای  بر  خرابی  تمرکز  صرفاً  نه  داخلی،  افزاری 

 افزاری؛ سخت 
هماستفا  • با ده  عمیق  یادگیری  معماری  دو  از  زمان 

 های زمانی متفاوت برای افزایش تنوع مدل؛ ویژگی
تصمیم  • سازوکار  فرمان طراحی  سطح  در  مقاوم  گیری 

 کنترلی، نه فقط در سطح داده حسگر.
در   دینامیکی  مدل  بازشناسایی کامل  به  اتکا  بدون  چارچوب  این 

امکان حفظ پیوستگی عملکرد کان را فراهم  لحظه خطا،  ال عرضی 
ازاینمی افزایش تابسازد و  های آوری سامانهرو، گامی در جهت 

آید.  نشده به شمار میبینیافزاری پیشپروازی در برابر خطاهای نرم 
پیش  ترکیب  این،  بر  داده افزون  رأی بینی  و  مقاوم محور  گیری 

های کنترل ای برای توسعه نسل جدیدی از سامانهتواند زمینهمی
گیری کنترلی نه فقط  ها تصمیمپذیر خطا فراهم کند که در آن حمل ت
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ارزیابی  پایه  بر  بلکه  اطلاعاتی،  منبع  یک  یا  مدل  یک  اساس  بر 
 شود. ها انجام میبین و اعتبارسنجی آماری آن زمان چند پیش هم

 کننده سازی و طراحی کنترل مدل دینامیکی، شبیه  - 3
این  مدل در  هواپیما  دینامیکی  معادلات  سازی  پایه  بر  پژوهش 

شش  شامل  درجه حرکت کامل  مدل  این  است.  شده  انجام  آزادی 
سینماتیکی  روابط  بدنه،  دستگاه  در  دورانی  و  انتقالی  دینامیک 

های گرانش،  وضعیت، نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی، مؤلفه 
- 25]   اثرات پیشرانش و دینامیک عملگرهای سطوح کنترلی است 

سازد آزادی این امکان را فراهم می درجهاستفاده از مدل شش [.  22
که کوپلینگ میان حرکات طولی، عرضی و سمتی در تحلیل حضور  
مختلف   مانورهای  و  حالات گذر  در  هواپیما  رفتار  و  باشد  داشته 

 تری بازنمایی شود. بینانهصورت واقع به
بدنه   دستگاه  حرکت،  توصیف  𝑥𝑏)برای 

, 𝑦𝑏
, 𝑧𝑏) نظر  گونهبه در  ای 

می محور  گرفته  محور   𝑥𝑏شود که  هواپیما،  طولی  راستای  در  𝑦𝑏در 
و محور   بردار  𝑧𝑏راستای جانبی  قرار گیرد.  بدنه  در راستای عمودی 

به بدنه  دستگاه  در  خطی  V𝑏صورت  سرعت  = [𝑢  𝑣  𝑤]𝑇   بردار و 
زاویهنرخ بههای  بدنه  𝜔𝑏صورت  ای  = [𝑝  𝑞  𝑟]𝑇 می شود.  تعریف 

اویلر   زوایای  با  هواپیما  وضعیت  و 𝜃)رول(،  𝜙همچنین  )پیچ( 
𝜓 شود.)یاو( نمایش داده می 

 معادلات انتقالی   - 1-3
نیوتن  دوم  قانون  از  بدنه  دستگاه  در  انتقالی  حرکت  معادلات 

 شوند:نوشته می (3( تا )1روابط )صورت شوند و بهاستخراج می 

(1) 𝑚(𝑢̇ + 𝑞𝑤 − 𝑟𝑣) = 𝑋 − 𝑚𝑔sin⁡ 𝜃 
(2) 𝑚(𝑣̇ + 𝑟𝑢 − 𝑝𝑤) = 𝑌 + 𝑚𝑔cos⁡ 𝜃sin⁡𝜙 
(3)  𝑚(𝑤̇ + 𝑝𝑣 − 𝑞𝑢) = 𝑍 + 𝑚𝑔cos⁡ 𝜃cos⁡𝜙 

 برای مشتقات سرعت:صورت صریح یا به 

(4 ) 𝑢̇ =
𝑋

𝑚
− 𝑔sin⁡ 𝜃 − 𝑞𝑤 + 𝑟𝑣 

(5) 𝑣̇ =
𝑌

𝑚
+ 𝑔cos⁡ 𝜃sin⁡𝜙 − 𝑟𝑢 + 𝑝𝑤 

(6) 𝑤̇ =
𝑍

𝑚
+ 𝑔cos⁡ 𝜃cos⁡𝜙 − 𝑝𝑣 + 𝑞𝑢 

های شتاب گرانش است. کمیت  𝑔جرم هواپیما و   𝑚در این روابط،  
𝑋  ،𝑌   و𝑍 راستاهای  مؤلفه در  هواپیما  بر  وارد  نیروهای  کل  های 

اند و معمولًا از مجموع نیروهای آیرودینامیکی، پیشرانش و در  بدنه
 شوند:صورت نیاز سایر اغتشاشات تشکیل می

(7 ) 𝑋 = 𝑋𝑎 + 𝑋𝑇 + 𝑋𝑑 
(8) 𝑌 = 𝑌𝑎 + 𝑌𝑇 + 𝑌𝑑 
(9) 𝑍 = 𝑍𝑎 + 𝑍𝑇 + 𝑍𝑑 

بیانگر پیشرانش و  𝑇بیانگر سهم آیرودینامیکی،  𝑎که در آن زیروند  
𝑑 نشده است. حضور جملات قطعیت مدلبیانگر اغتشاش یا عدم

𝑞𝑤 − 𝑟𝑣  ،𝑟𝑢 − 𝑝𝑤   و𝑝𝑣 − 𝑞𝑢  میان  نشان کوپلینگ  دهنده 
های دورانی است. این کوپلینگ در تحلیل  های انتقالی و نرخ سرعت 

در رول می اختلال  زیرا  دارد،  اهمیت  از خرابی کانال عرضی  تواند 

اثر  بر مؤلفه𝑟و 𝑝طریق تغییرات   نیز  و عمودی  های سرعت جانبی 
 بگذارد.

برای تکمیل مدل، سرعت کلی، زاویه حمله و زاویه لغزش جانبی 
 آیند: دست میبه (12( تا )10)ترتیب از روابط به
(10) 𝑉 = √𝑢2 + 𝑣2 + 𝑤2 
(11) 𝛼 = tan⁡−1 (

𝑤

𝑢
) 

(12) 𝛽 = sin⁡−1 (
𝑣

𝑉
) 

و   آیرودینامیکی  ضرایب  محاسبه  در  متغیرها  و  این  نیروها 
 گشتاورهای متناظر نقش اساسی دارند.

 معادلات دورانی   - 2-3
تر دینامیک دورانی، از معادلات اویلر در دستگاه برای توصیف دقیق 
شود. با در نظر گرفتن تانسور اینرسی هواپیما و  بدنه استفاده می

ضربی   اینرسی  جمله  وجود  به𝐼𝑥𝑧امکان  دورانی  معادلات  صورت  ، 
 اند از: کلی عبارت 

(13) I𝜔̇ + 𝜔 × (I𝜔) = [
𝐿
𝑀
𝑁

] 

 که در آن: 

(14) I = [

𝐼𝑥 0 −𝐼𝑥𝑧

0 𝐼𝑦 0

−𝐼𝑥𝑧 0 𝐼𝑧

] 

ترتیب گشتاورهای رول، پیچ و یاو هستند. در فرم به 𝑁و  𝐿 ،𝑀و 
 شوند:یافته، معادلات دورانی چنین نوشته میبسط
(15) 𝐼𝑥𝑝̇ − 𝐼𝑥𝑧𝑟̇ + (𝐼𝑧 − 𝐼𝑦)𝑞𝑟 − 𝐼𝑥𝑧𝑝𝑞 = 𝐿 
(16) 𝐼𝑦𝑞̇ + (𝐼𝑥 − 𝐼𝑧)𝑝𝑟 + 𝐼𝑥𝑧(𝑝

2 − 𝑟2) = 𝑀 
(17) 𝐼𝑧𝑟̇ − 𝐼𝑥𝑧𝑝̇ + (𝐼𝑦 − 𝐼𝑥)𝑝𝑞 + 𝐼𝑥𝑧𝑞𝑟 = 𝑁 

توان فرم  ، می𝑟̇و  𝑝̇زمان دو معادله اول و سوم نسبت به  با حل هم
 دست آورد. اگر سمتی را نیز به– صریح دینامیک عرضی

(18) Γ = 𝐼𝑥𝐼𝑧 − 𝐼𝑥𝑧
2  

 آنگاه:
(19) 𝑝̇ =

𝐼𝑧𝐿 + 𝐼𝑥𝑧𝑁 + 𝐼𝑥𝑧(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦 + 𝐼𝑧)𝑝𝑞 − [𝐼𝑧(𝐼𝑧 − 𝐼𝑦) + 𝐼𝑥𝑧
2 ]𝑞𝑟

Γ
 

(20) 𝑞̇ =
𝑀 − (𝐼𝑥 − 𝐼𝑧)𝑝𝑟 − 𝐼𝑥𝑧(𝑝

2 − 𝑟2)

𝐼𝑦
 

(21) 𝑟̇ =
𝐼𝑥𝑧𝐿 + 𝐼𝑥𝑁 + [𝐼𝑥(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦) + 𝐼𝑥𝑧

2 ]𝑝𝑞 − 𝐼𝑥𝑧(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦 + 𝐼𝑧)𝑞𝑟

Γ
 

 

تری شده خطی، توصیف بسیار دقیق این فرم نسبت به روابط ساده
کردن اثرات اینرسی  دهد و امکان لحاظ از دینامیک دورانی ارائه می

سازد. با  های بدنه را فراهم میهای غیرخطی میان نرخ کوپلینگ و  
های کلاسیک پیرامون نقطه کنندهاین حال، در طراحی برخی کنترل
از مدل خطی  است  ممکن  این کار،  در  شود.  استفاده  شده کانالی 

شبیه  انجام  پژوهش،  کامل  مدل  همین  پایه  بر  هواپیما  سازی 
کنترلمی که  حالی  در  ناحیه کنندهشود،  پیرامون  کلاسیک  های 

 اند.عملکردی مشخص تنظیم شده

 معادلات سینماتیکی   - 3-3
ای بدنه و نرخ تغییر زوایای  های زاویهروابط سینماتیکی بین نرخ

 است: (24( تا )22روابط )صورت اویلر به 
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(22) 𝜙̇ = 𝑝 + tan⁡ 𝜃(𝑞sin⁡𝜙 + 𝑟cos⁡𝜙) 
(23) 𝜃̇ = 𝑞cos⁡𝜙 − 𝑟sin⁡𝜙 
(24 ) 𝜓̇ =

𝑞sin⁡𝜙 + 𝑟cos⁡𝜙

cos𝜃
 

روابط نشان می  زاویه این  نرخ  در یک  اگر خطا  ای دهند که حتی 
تواند در خاص رخ دهد، اثر آن از طریق کوپلینگ سینماتیکی می

این  از  نیز ظاهر شود.  زوایای وضعیت  در  سایر  تحلیل سامانه  رو، 
شش  یکپارچه  مدل  یک  واقعی درجهقالب  ارزیابی  برای  آزادی 

 پذیر خطا ضروری است.نترل تحمل عملکرد ک 

زمین، دستگاه  در  پرواز  مسیر  توصیف  برای  روابط   همچنین 
 نوشته شوند:  (25)صورت توانند بههای مکانی نیز میسرعت 

(25) [

𝑥̇𝐸

𝑦̇𝐸

𝑧̇𝐸

] = 𝑅𝑏
𝐸 [

𝑢
𝑣
𝑤

] 

R𝑏که در آن  
𝐸   .ماتریس تبدیل از دستگاه بدنه به دستگاه زمین است

این   تمرکز اصلی  فرمان عملگر  اگرچه  و  بر کنترل وضعیت  مقاله 
شش مدل  تکمیل  برای  روابط  این  حضور  لازم درجهاست،  آزادی 

 است.

 مدل نیروها و گشتاورهای آیرودینامیکی   - 4-3
و   دینامیکی  فشار  پایه  بر  آیرودینامیکی  گشتاورهای  و  نیروها 

شوند. فشار دینامیکی برابر  ضرایب بدون بعد آیرودینامیکی مدل می
 با:است 

(26) 𝑞̄ =
1

2
𝜌𝑉2 

𝑞̄در روابط بالا، فشار دینامیکی  =
1

2
𝜌𝑉2  دهنده  نقش عامل مقیاس

چگالی هوا   𝜌که  طوری های آیرودینامیکی را دارد؛ بهنیروها و ممان 
آیرودینامیکی   𝑉و   نیروهای  است.  پرواز    𝑍𝑎و   𝑋𝑎  ،𝑌𝑎سرعت کلی 
های نیرو در راستاهای طولی، جانبی و عمودی بوده ترتیب مؤلفه به

های رول، پیچ و یاو را ترتیب ممان به  نیز 𝑁𝑎و  𝐿𝑎 ،𝑀𝑎های و ممان 
می کمیت نشان  این  بدون دهند.  ضرایب  از  استفاده  با  بُعد  ها 

می 𝐶𝑛و   𝐶𝑋  ،𝐶𝑌  ،𝐶𝑍  ،𝐶𝑙  ،𝐶𝑚آیرودینامیکی   از    استفادهشوند.  بیان 
های آیرودینامیکی  شود نیروها و ممان بُعد باعث میضرایب بدون 

ها به مقیاس  شده بیان شوند و وابستگی آن سازیشکلی نرمال به
تر  مقایسهتر و قابل صورت منظم هندسی و شرایط پروازی مرجع به 

 .مدل شود
(27 ) 𝑋𝑎 = 𝑞̄𝑆𝐶𝑋 
(28) 𝑌𝑎 = 𝑞̄𝑆𝐶𝑌 
(29) 𝑍𝑎 = 𝑞̄𝑆𝐶𝑍 
(30) 𝐿𝑎 = 𝑞̄𝑆𝑏𝐶𝑙 
(31) 𝑀𝑎 = 𝑞̄𝑆𝑐𝐶𝑚 
(32) 𝑁𝑎 = 𝑞̄𝑆𝑏𝐶𝑛 

وتر میانگین آیرودینامیکی   𝑐دهانه بال و  𝑏سطح بال،   𝑆که در آن 
 هستند. 

شده حول یک نقطه  صورت خطیضرایب آیرودینامیکی در اینجا به
انحراف  های دورانی و  کار مرجع، تابعی از متغیرهای پروازی، نرخ 

زاویه حمله،   𝛼در این روابط،  .  اندسطوح کنترلی در نظر گرفته شده

𝛽  ،زاویه لغزش جانبی𝛿𝑎 ،𝛿𝑒  ،𝛿𝑟 الویتور  به ترتیب انحراف ایلرون، 
و   رادر،  می  𝛿𝑇و  نشان  را  گاز  دریچه  یا  تراست   که  دهندفرمان 

است به شده  منظور  طولی  راستای  در  معادل  جمله  یک  . صورت 
های دورانی حول محورهای بدنه هستند که  نرخ 𝑟و  𝑝 ،𝑞ن همچنی

 𝑝̂  ،𝑞̂بُعد  شکل بدون برای سازگاری با فرم ضرایب آیرودینامیکی، به
شده 𝑟̂و   مانند  تعریف  ضرایبی  𝐶𝑋𝛼اند. 

  ،𝐶𝑚𝑞
  ،𝐶𝑙𝛿𝑎

ضرایب    سایر  و 
و حساسیت  و کنترلی هواپیما هستند  پایداری  مشابه، مشتقات 

و   به تغییرات متغیرهای ممان نیروها  آیرودینامیکی نسبت  های 
 .کنندپروازی و انحراف سطوح کنترلی را بیان می

(33) 𝐶𝑋 = 𝐶𝑋0 + 𝐶𝑋𝛼𝛼 + 𝐶𝑋𝑞𝑞̂ + 𝐶𝑋𝛿𝑒
𝛿𝑒 + 𝐶𝑋𝑇𝛿𝑇 

(34) 𝐶𝑌 = 𝐶𝑌𝛽𝛽 + 𝐶𝑌𝑝𝑝̂ + 𝐶𝑌𝑟𝑟̂ + 𝐶𝑌𝛿𝑎
𝛿𝑎 + 𝐶𝑌𝛿𝑟

𝛿𝑟 
(35) 𝐶𝑍 = 𝐶𝑍0 + 𝐶𝑍𝛼𝛼 + 𝐶𝑍𝑞𝑞̂ + 𝐶𝑍𝛿𝑒

𝛿𝑒 
(36) 𝐶𝑙 = 𝐶𝑙𝛽𝛽 + 𝐶𝑙𝑝𝑝̂ + 𝐶𝑙𝑟𝑟̂ + 𝐶𝑙𝛿𝑎

𝛿𝑎 + 𝐶𝑙𝛿𝑟
𝛿𝑟 

(37) 𝐶𝑚 = 𝐶𝑚0 + 𝐶𝑚𝛼𝛼 + 𝐶𝑚𝑞𝑞̂ + 𝐶𝑚𝛿𝑒
𝛿𝑒 

(38) 𝐶𝑛 = 𝐶𝑛𝛽𝛽 + 𝐶𝑛𝑝𝑝̂ + 𝐶𝑛𝑟𝑟̂ + 𝐶𝑛𝛿𝑎
𝛿𝑎 + 𝐶𝑛𝛿𝑟

𝛿𝑟 
صورت های بدون بعد بهنرخ  روابط بالادر  طور که اشاره شد  همان که  

 شوند:زیر تعریف می 

(39) 𝑝̂ =
𝑏𝑝

2𝑉
 

(40 ) 𝑞̂ =
𝑐𝑞

2𝑉
 

(41) 𝑟̂ =
𝑏𝑟

2𝑉
 

های بدنه و انحراف سازی، اثر متغیرهای حالت، نرخاین فرم مدل
کند. صورت شفاف وارد نیروها و گشتاورها می سطوح کنترلی را به

در پژوهش حاضر، از آنجا که تمرکز بر کانال عرضی است، ضرایب  
𝐶𝑙  ،𝐶𝑌   و𝐶𝑛   به وابسته  مشتقات  همچنین  اهمیت  𝛿𝑟و   𝛿𝑎و  از 

 ند.ای برخوردارویژه

 مدل پیشرانش و گرانش   - 5-3
ترین حالت در راستای محور  نیروی پیشرانش در این مقاله در ساده

 شود: طولی بدنه اعمال می

(42 ) {

𝑋𝑇 = 𝑇
𝑌𝑇 = 0
𝑍𝑇 = 0

 

باشد. در صورت نیاز، مدل  𝛿𝑇تواند تابعی از فرمان تراست می 𝑇که 
تأخیر سامانه  تواند شامل دینامیک موتور و  تر پیشرانش می کامل 

های وزن در دستگاه بدنه نیز مطابق روابط  محرکه نیز باشد. مؤلفه 
 شوند:واردشده در معادلات انتقالی لحاظ می

(43) F𝑔 = [

−𝑚𝑔sin⁡ 𝜃
𝑚𝑔cos⁡ 𝜃sin⁡𝜙
𝑚𝑔cos⁡ 𝜃cos⁡𝜙

] 

 سازی عددی شبیه   - 6-3

کوتا  – آزادی با استفاده از روش رانگدرجهحل عددی معادلات شش
ثانیه انجام شده است. انتخاب این   01/0مرتبه چهارم و با گام زمان  

گام زمانی به این دلیل صورت گرفته است که هم دینامیک گذرای  
های مورد نیاز برای آموزش و ارزیابی کانال عرضی و هم سیگنال

های یادگیری با تفکیک زمانی کافی ثبت شوند. این تفکیک مدل



 ی حجت طائسید مهدی مرتضوی و  884
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الگوریتم رأی   زمانی برای کارکرد  گیری و پایش سلامت نیز برخط 
 ضروری است.

 مدل فرمان خلبان و عملگر   - 7-3
نظر  فرمان  در  با  پدال  و  دسته کنترل  ورودی  شامل  خلبان  های 

اند تا اثر تأخیرهای انسانی گرفتن یک تأخیر زمانی خالص مدل شده
  سازی لحاظ شود. اگرهای شبیههای کنترلی در تولید دادهو واسط 

𝑢𝑐(𝑡) ایده صورت  توان به آل خلبان باشد، فرمان مؤثر را می فرمان 
 نوشت: (44رابطه )

(44 ) 𝑢𝑐,𝑑(𝑡) = 𝑢𝑐(𝑡 − 𝜏𝑑) 
 تأخیر زمانی معادل است. 𝜏𝑑که 

به  کنترلی  سطوح  عملگرهای  دینامیک  یک  همچنین،  صورت 
 سیستم مرتبه اول مدل شده است: 

(45 ) 𝐺𝑎(𝑠) =
𝛿(𝑠)

𝛿𝑐(𝑠)
=

1

𝜏𝑎𝑠 + 1
 

انحراف واقعی سطح کنترلی است.  𝛿فرمان مطلوب و   𝛿𝑐که در آن 
 در حوزه زمان: 

(46 ) 𝛿̇ =
−𝛿 + 𝛿𝑐

𝜏𝑎

 

این مدل اگرچه ساده است، اما اثر لختی، تأخیر داخلی و محدودیت 
 کند. سازی میپاسخ عملگر را در سطح قابل قبولی وارد شبیه

های فیزیکی عملگر شامل اشباع دامنه و  محدودیت علاوه بر این،  
 اند:محدودیت نرخ تغییر در نظر گرفته شده

(47 ) ∣ 𝛿(𝑡) ∣≤ 𝛿max 
(48 ) ∣ 𝛿̇(𝑡) ∣≤ 𝛿̇max 

با استفاده   𝛿∗(𝑡)سازی عددی، ابتدا فرمان مطلوب کنترل  در پیاده
شود تا مقدار فرمان از  محدود می 𝛿max±از تابع اشباع در بازه مجاز  

محدوده فیزیکی عملگر فراتر نرود. سپس دینامیک عملگر با یک 
مرتبه  زمانی  مدل  ثابت  و  تغییر   𝜏𝑎اول  نرخ  و  شده  نظر گرفته  در 

از قید  این ترتیب، محدود می 𝛿̇maxفرمان نیز با استفاده  شود. به 
از نظر سرعت تغییر    تنها از نظر مقدار، بلکهنه 𝛿(𝑡)سیگنال نهایی 

 .ماندنیز با رفتار واقعی عملگر سازگار باقی می
(49 ) 𝛿(𝑡) = sat𝛿max

(𝛿∗(𝑡)) 
 و 

(50) 𝛿̇(𝑡) = sat𝛿̇max
(
−𝛿 + 𝛿𝑐

𝜏𝑎

) 

محدودیت  این  از  گنجاندن  حاصل  فرمان  زیرا  است،  ضروری  ها 
رأی کنترل یا  فیزیکی، کننده  قیود  با  ناسازگاری  صورت  در  گیری، 

 اجرا نخواهد بود.عملًا قابل 

 ها کننده ساختار کنترل   - 8-3
شده  تشکیل  اصلی  از سه کانال  کنترلی  ساختار  مطالعه،  این  در 

 است:

 کانال طولی •
– تناسبی کلاسیک کنندهبرای کنترل زاویه پیچ و نرخ پیچ از کنترل

استفاده شده است. قانون کنترل این کانال    (PID)  مشتقی– انتگرالی
 نوشت: (51رابطه )صورت توان به را می

(51) 𝛿𝑒(𝑡) = 𝐾𝑝𝜃𝑒𝜃(𝑡) + 𝐾𝑖𝜃 ∫ 𝑒𝜃

𝑡

0

(𝜏)𝑑𝜏 + 𝐾𝑑𝜃𝑒̇𝜃(𝑡) 

 که در آن: 
(52) 𝑒𝜃(𝑡) = 𝜃𝐶𝑜𝑚𝑚𝑎𝑛𝑑(𝑡) − 𝜃(𝑡) 

کننده پیرامون نقطه تعادل پروازی تنظیم شده است تا  این کنترل
 پاسخ گذرا و ماندگار مناسبی ایجاد کند.

 کانال عرضی  •
کنترل از  رول  زاویه   مشتقی – تناسبی  کلاسیک  کنندهبرای کنترل 

(PD)  به این کانال  قانون کنترل  است.  رابطه صورت  استفاده شده 
 شود: تعریف می (53)

(53) 𝛿𝑎,𝑐(𝑡) = 𝐾𝑝𝜙𝑒𝜙(𝑡) + 𝐾𝑑𝜙𝑒̇𝜙(𝑡) 
 که در آن: 

(54 ) 𝑒𝜙(𝑡) = 𝜙𝐶𝑜𝑚𝑚𝑎𝑛𝑑(𝑡) − 𝜙(𝑡) 
 توان از تقریب و در عمل می 

(55) 𝑒̇𝜙(𝑡) ≈ 𝜙̇𝐶𝑜𝑚𝑚𝑎𝑛𝑑(𝑡) − 𝑝(𝑡) 
 تغییر: یا در حالت فرمان مرجع آهسته

(56) 𝛿𝑎,𝑐(𝑡) = 𝐾𝑝𝜙(𝜙𝐶𝑜𝑚𝑚𝑎𝑛𝑑(𝑡) − 𝜙(𝑡)) − 𝐾𝑑𝜙𝑝(𝑡) 
کنترل این  خروجی  فرمان  کرد.  به  استفاده  اعمال  کننده  ایلرون 

شود و این همان مسیری است که در پژوهش حاضر در معرض  می
 گیرد. افزاری قرار می خطای نرم 

 کانال سمتی •
کننده خودکار مستقلی برای رادر در نظر گرفته در کانال سمتی، کنترل

نشده و فرمان پدال خلبان مستقیماً پس از عبور از دینامیک عملگر  
اعمال   رادر  جانبیمی به  کوپلینگ  اثرات  تا  بدون – شود  سمتی 

شود  مداخله کنترلی اضافی قابل بررسی باشد. این انتخاب باعث می
شفافیت  با  آن  سازوکار جبران  و  عرضی  اثر خطای کانال  ارزیابی 

 بیشتری انجام گیرد. 
 اغتشاشات جوی مدل    - 9-3
حلقهبه سامانه  عملکرد  ارزیابی  وسیعمنظور  بازه  در  از  تری  بسته 

( آن تحت اغتشاشات جوی، Robustnessخطاها و بررسی استحکام )
عنوان  ( به Dryden Gust Modelدر این پژوهش از مدل تندباد درایدن )

ورودی آشفتگی استفاده شده است. در تحلیل دینامیک پرواز، برای 
اعمال دقیق اغتشاشات بر مدل هواپیما، از رویکرد استاندارد مطرح  

در باد  اس  [22]  شده  بردار سرعت  اساس،  این  بر  است.  شده  تفاده 
𝑉⃗ 𝑤 = [𝑢𝑔, 𝑣𝑔, 𝑤𝑔]𝑇  ( ناوبری  مختصات  دستگاه  در  تولید NEDکه   )

دوران  می ماتریس  از  استفاده  با  ابتدا  دستگاه  𝑇𝑏/𝑛شود،  به 
ها یابد. سپس، این مؤلفه ( انتقال میBody Frameمختصات بدنی )

کسر   هواپیما  خطی  سرعت  نسبی می از  هوایی  سرعت  تا  گردند 
(Relative Airspeed استخراج شود؛ این مؤلفه نهایی، محرک اصلی )

در معادلات شش  آیرودینامیکی  و گشتاورهای  آزادی  درجه نیروها 
 است.

های تصادفی، مدل درایدن به دلیل توانایی برای تولید این مؤلفه 
واقع  طیفی  چگالی  مناسببازتولید  ساختار  و  برای   بینانه 
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مؤلفهشبیه مدل،  این  در  است.  شده  انتخاب  زمانی،  های سازی 
به قائم  و  جانبی  طولی،  راستاهای  در  انحراف  تندباد  با  ترتیب 

𝜎𝑢معیارهای  = 27 ،𝜎𝑣 = 𝜎𝑤و  24 = متر بر ثانیه در نظر گرفته  12
“شده شدت  ضریب  اعمال  از  پایه    Gust Scale”=3اند که  مقادیر  بر 

با شرایط آشفتگی شدید هستند. همچنین    حاصل شده و متناظر
اغتشاش برای سه راستا به 𝐿𝑢 برابر با  ترتیبمقیاس طولی  = 90 ،

𝐿𝑣 = 𝐿𝑤و   80 = پیشروی   25 مرجع  سرعت  و  𝑉𝑎متر  = بر   35 متر 
 اند. ثانیه فرض شده

(57 ) 𝑥̇𝑢 = −
𝑉𝑎

𝐿𝑢

𝑥𝑢 + 𝜎𝑢√
2𝑉𝑎

𝐿𝑢

 𝑛𝑢(𝑡), 

⁡𝑢𝑔 = 𝑥𝑢 
با  𝑤𝑔و  𝑣𝑔های جانبی و قائم یعنی شود. همچنین مؤلفه مدل می

 صورتفیلترهای مرتبه دوم درایدن به

(58) 

𝑥̇𝑣1 = 𝑥𝑣2, 

𝑥̇𝑣2 = −2
𝑉𝑎

𝐿𝑣

𝑥𝑣2 − (
𝑉𝑎

𝐿𝑣

)
2

𝑥𝑣1 +
𝑉𝑎

𝐿𝑣

𝜎𝑣√
3𝑉𝑎

𝐿𝑣

 𝑛𝑣(𝑡), 

𝑣𝑔 = 𝑥𝑣2 +
𝑉𝑎

𝐿𝑣

𝑥𝑣1 

 و 
 

(59) 

𝑥̇𝑤1 = 𝑥𝑤2, 

𝑥̇𝑤2 = −2
𝑉𝑎

𝐿𝑤

𝑥𝑤2 − (
𝑉𝑎

𝐿𝑤

)
2

𝑥𝑤1 +
𝑉𝑎

𝐿𝑤

𝜎𝑤√
3𝑉𝑎

𝐿𝑤

 𝑛𝑤(𝑡), 

𝑤𝑔 = 𝑥𝑤2 +
𝑉𝑎

𝐿𝑤

𝑥𝑤1 

نویز سفید گاوسی با  𝑛𝑤(𝑡)و  𝑛𝑢(𝑡) ،𝑛𝑣(𝑡)شوند که در آن  تولید می
صفر هستند بدین[26]   میانگین  شدت  .  با  اعمالی  تندباد  ترتیب، 

افزوده شده است تا  زیاد و محتوای فرکانسی واقع  بینانه به مدل 
حلقه جوی  عملکرد  شدید  اغتشاشات  برابر  در  سامانه  مورد بسته 

 .قرار گیرد  ارزیابی

 های یادگیری عمیق مدل   -4
منظور بازسازی فرمان ایلرون در کانال عرضی، از  در این پژوهش، به 

دار  دو معماری یادگیری عمیق شامل شبکه واحد بازگشتی دروازه 
(GRU)   ( و شبکه کانولوشنی زمانیTCN استفاده شده است. ایده )

داده  از  استفاده  با  که  است  آن  توسط اصلی  تولیدشده  های 
شرایط  کنترل در  کلاسیک  یک  کننده  محور  داده   زن  تقریب سالم، 

آموزش داده شود تا در شرایط مختلف پروازی بتواند فرمان کنترلی 
مناسب را بازتولید کند. این رویکرد امکان جایگزینی موقت فرمان  

را در زمان بروز خطا یا اختلال نرم  سازد، افزاری فراهم میکنترلی 
آن  بازطراحی کامل کنترلبدون  به  نیاز  خرابی   کنندهکه  لحظه  در 

 وجود داشته باشد. 
داده تولید  آموزشی، شبیهبرای  پایه  های  بر  پرواز  دینامیک  سازی 

شش شبیهدرجهمدل  این  در  است.  شده  انجام  سازی،  آزادی 
  (PD)  مشتقی– تناسبی  کلاسیک  کنندههمانطور که اشاره شد کنترل

می تولید  را  ایلرون  فرمان  عرضی  کانال  سیگنال در  این  و  کند 

شبکه به آموزش  برای  مرجع  خروجی  قرار  عنوان  استفاده  مورد  ها 
بنابراین، مدلمی در این مطالعه نقش  گیرد.  یادگیری عمیق  های 

ها با گام زن رفتاری مسیر کنترل سالم را بر عهده دارند. دادهتقریب 
تولید شده  01/0زمانی   داده ثانیه  زمان  آموزش  اند. مدت   600های 

داده  و  برای   120آزمون    های ثانیه  است.  گرفته شده  نظر  در  ثانیه 
شده در آموزش و آزمون ارزیابی توانایی تعمیم، مانورهای استفاده 

 اند.متفاوت انتخاب شده 
 شود: تعریف می  (60)صورت ها بهبردار ویژگی ورودی به شبکه

(60) 𝑥𝑡 =

[
 
 
 
 
𝜙𝐶𝑜𝑚𝑚𝑎𝑛𝑑(𝑡)

𝑒𝜙(𝑡)

𝑝(𝑡)
𝜙(𝑡)
𝑟(𝑡) ]

 
 
 
 

 

 که در آن: 
(61) 𝑒𝜙(𝑡) = 𝜙𝐶𝑜𝑚𝑚𝑎𝑛𝑑(𝑡) − 𝜙(𝑡) 

 ها فرمان ایلرون در گام بعدی است:خروجی هدف شبکه 

(62) 𝛿𝑎(𝑡 + 1) = 𝑓(𝑥𝑡, 𝑥𝑡−1, … , 𝑥𝑡−𝑛+1) 
تر، طول پنجره زمانی مؤثر برای مدل است. در بیان ساده  𝑛که در آن  
شبکه با  گامه در نظر گرفته شده است تا پاسخ  بینی یکافق پیش 

 نیازهای زمانی سامانه کنترل سازگار باشد.

ترتیب به 𝜎𝑗و  𝜇𝑗شوند. اگر  سازی میها نرمالپیش از آموزش، داده 
های آموزش باشند،  ام در داده-𝑗میانگین و انحراف معیار ویژگی 

 آید. دست می( به63) شده از رابطهداده نرمال 

(63) 𝑥̃𝑡,𝑗 =
𝑥𝑡,𝑗 − 𝜇𝑗

𝜎𝑗 + 𝜖𝑛

 

از نرمال همچنین می نیز استفاده کرد.  – سازی کمینهتوان  بیشینه 
نرمال از  همهدف  فرایند مقیاس سازی،  تسهیل  و  متغیرها  کردن 

 سازی است.بهینه

 دار شبکه واحد بازگشتی دروازه   - 1-4
های متداول یکی از معماری   (GRU)دار  شبکه واحد بازگشتی دروازه 

مدل توالیبرای  اسازی  زمانی  از سازوکار  های  استفاده  با  ست که 
بهدروازه  را  گذشته  اطلاعات  کنترلای،  یا  صورت  حفظ  شده 

می به بازگشتی روزرسانی  واحد  پژوهش،  این  در   کند. 
تاریخچه     (GRU)داردروازه  روی  از  ایلرون  فرمان  بازسازی  برای 
 مدت متغیرهای پروازی و خطای رول به کار گرفته شده است.کوتاه 

روابط  صورت  به  (GRU)دار  شبکه واحد بازگشتی دروازه روابط اصلی  
 است:  (67( تا )64)

(64 ) 𝑧𝑡 = 𝜎(𝑊𝑧𝑥𝑡 + 𝑈𝑧ℎ𝑡−1 + 𝑏𝑧) 
(65) 𝑟𝑡 = 𝜎(𝑊𝑟𝑥𝑡 + 𝑈𝑟ℎ𝑡−1 + 𝑏𝑟) 
(66) ℎ̃𝑡 = tanh⁡(𝑊ℎ𝑥𝑡 + 𝑈ℎ(𝑟𝑡 ⊙ ℎ𝑡−1) + 𝑏ℎ) 
(67 ) ℎ𝑡 = (1 − 𝑧𝑡) ⊙ ℎ𝑡−1 + 𝑧𝑡 ⊙ ℎ̃𝑡 

 شود: ( تعریف می68رابطه ) صورتو خروجی شبکه به
(68) 𝛿̂𝑎(𝑡 + 1) = 𝑊𝑜ℎ𝑡 + 𝑏𝑜 
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روابط،   این  به  𝑧𝑡در  بازنشانی،  𝑟𝑡روزرسانی،  دروازه  حالت  ℎ𝑡دروازه 
ضرب عضو به عضو را نشان    ⊙حالت کاندید است. عملگر   ℎ̃𝑡نهان و  

 دهد.می

به خطا  مربعات  میانگین  هزینه  تابع  شبکه،  آموزش  صورت  برای 
 استفاده شده است: (69رابطه )

(69) ℒ𝑀𝑆𝐸 =
1

𝑁
∑(𝛿̂𝑎,𝑖−𝛿𝑎,𝑖)

2
𝑁

𝑖=1

 

تواند به شکل  سازی، تابع هزینه کلی می در صورت استفاده از منظم
 توسعه یابد:  (70رابطه )

(70 ) ℒ = ℒ𝑀𝑆𝐸 + 𝜆𝑤 ∥ Θ ∥2
2 

آن   در  و   Θکه  شبکه  پارامترهای  منظم  𝜆𝑤مجموعه  سازی ضریب 
بیش کاهش  برای  از  است.  تصادفیبرازش،  در    (Dropout)  حذف 

 [.3شود ] های مناسب استفاده می لایه

در این پژوهش آن است که    (GRU)دار مزیت واحد بازگشتی دروازه 
تواند حافظه زمانی ضمنی از رفتار سامانه ایجاد کند و بنابراین، می

وابستگی فرمان مناسب به روند اخیر خطا، زاویه رول و نرخ رول را 
 سازی نماید. مدل
 شبکه کانولوشنی زمانی   - 2-4

یک معماری مبتنی بر کانولوشن   (TCN)شبکه کانولوشنی زمانی  
های ترتیبی است که از کانولوشن علّی و اتساعی  داده  برای تحلیل

کند. در کانولوشن  های زمانی استفاده میبرای استخراج وابستگی
های حال و گذشته وابسته علّی، خروجی هر لحظه فقط به نمونه
 شود.سازی برخط حفظ میاست و از این رو، شرط علیت برای پیاده

یک اتساعی  خدر یک کانولوشن  در زمان  بعدی،  صورت  به 𝑡روجی 
 :[27]  شودتعریف می (71رابطه )

(71) 𝑦(𝑡) = ∑ 𝑤𝑘

𝐾−1

𝑘=0

 𝑥(𝑡 − 𝑑𝑘) 

ضرایب فیلتر هستند.   𝑤𝑘ضریب اتساع و  𝑑اندازه فیلتر،   𝐾که در آن  
افزایش  افزایش شدید تعداد 𝑑با  زمانی شبکه بدون  دید  ، میدان 

 یابد. پارامترها گسترش می 

بلوک  از  استفاده  صورت  را  در  بلوک  یک  خروجی  باقیمانده،  های 
 نوشت: (72رابطه )صورت توان بهمی

(72 ) h(𝑙+1) = ℱ(h(𝑙); Θ𝑙) + h(𝑙) 
آن   در  تابع  ℱکه  اتساعی،  کانولوشن  شامل  غیرخطی  نگاشت 

. این ساختار به [28]   است   (Dropout)  حذف تصادفیسازی و  فعال
 کند.تر کمک می های عمیقپایداری آموزش در شبکه 

  صورت( نیز بهTCNخروجی نهایی مدل شبکه کانولوشنی زمانی )
(73) 𝛿̂𝑎(𝑡 + 1) = 𝑔(𝑥𝑡, 𝑥𝑡−1, … , 𝑥𝑡−𝑛+1) 

دار  و آموزش آن همانند واحد بازگشتی دروازه   [29]   شودتعریف می
(GRU)    از استفاده  آدامبهینه با  هزینه و  [  30] (Adam)   ساز  تابع 

گیرد. از مزایای اصلی شبکه  انجام می  (MSE)خطا    مربعات  میانگین
زمانی   آموزش،  می  (TCN)کانولوشنی  در  بیشتر  پایداری  به  توان 

مناسب  و  موازی  پردازش  برا قابلیت  پیاده بودن  بلادرنگ ی  سازی 
 [.4اشاره کرد ] 

و    (GRU)دار  زمان از واحد بازگشتی دروازه طور کلی، استفاده همبه
زمانی   انجام شده است که   (TCN)شبکه کانولوشنی  دلیل  این  به 

الزاماً یکسان نیست و تنوع خطاهای پیش  بینی این دو معماری 
ها به نفع سامانه  تواند در ترکیب مقاوم خروجیها میساختاری آن

 باشد.

 گیری گیری مقاوم و منطق تصمیم الگوریتم رأی   - 5
منبع   سه  تلفیق  از  ایلرون  نهایی  فرمان  پیشنهادی،  معماری  در 

می مس حاصل  کنترلتقل  خروجی  خروجی  شود:  کننده کلاسیک، 
دروازه  بازگشتی  واحد  شبکه    (GRU)دار  مدل  مدل  خروجی  و 

؛ از آنجا که هر یک از این مسیرها ممکن  (TCN)کانولوشنی زمانی  
دقت  است تحت تأثیر نویز، خطاهای ناگهانی، رانش تدریجی یا عدم

رأی  الگوریتم  یک  گیرند،  قرار  ممدل  یا  گیری  انتخاب  برای  قاوم 
 تر طراحی شده است. های سالمترکیب خروجی 

زمان   در  مسیر  سه  خروجی  با  به 𝑘اگر  ,𝑢1(𝑘)ترتیب  𝑢2(𝑘), 𝑢3(𝑘) 
از   مقاوم  مرکزی  برآورد  یک  نخست  گام  در  شوند،  داده  نشان 

 شود:ها با استفاده از میانه محاسبه می مجموعه خروجی 
(74 ) 𝑚(𝑘) = median{𝑢1(𝑘), 𝑢2(𝑘), 𝑢3(𝑘)} 

محور  سپس شاخص پراکندگی مقاوم از طریق انحراف مطلق میانه 
(MADبه ) آید: دست میبه (75رابطه )صورت 

(75 ) 𝑀𝐴𝐷(𝑘) = median(∣ 𝑢𝑖(𝑘) − 𝑚(𝑘) ∣), 𝑖 = 1,2,3 
𝜀برای جلوگیری از تقسیم بر صفر، یک مقدار کوچک   > در مخرج   0

  ( 76رابطه )صورت  شده مقاوم بههای نرمالشود و خروجی لحاظ می
 شوند:تعریف می

(76 ) 𝑧𝑖(𝑘) =
𝑢𝑖(𝑘) − 𝑚(𝑘)

𝑀𝐴𝐷(𝑘) + 𝜀
 

می نشان  رفتار  این کمیت  به  نسبت  اندازه  چه  تا  هر مسیر  دهد 
 مرکزی جمع فاصله دارد. 

تدریجی، برای هر برای پایش تغییرات زمانی و آشکارسازی رانش  
دار  مسیر یک شاخص سلامت بر پایه میانگین متحرک نمایی وزن

 شود: تعریف می
(77 ) 𝑠𝑖(𝑘) = 𝜆𝑠𝑖(𝑘 − 1) + (1 − 𝜆) ∣ 𝑧𝑖(𝑘) ∣ ,0 < 𝜆 < 1 

- 𝑖دهنده آن است که مسیر  تر باشد، نشانبزرگ  𝑠𝑖(𝑘)هرچه مقدار  
مسیرها داشته ام در بازه زمانی اخیر انحراف بیشتری نسبت به سایر  

 است.

خرابیبه با  نیز های هممنظور مقابله  بین مسیرها  بسته، شباهت 
می اگر  ارزیابی  Δ𝑢𝑖(𝑘)شود.  = 𝑢𝑖(𝑘) − 𝑢𝑖(𝑘 − محلی  (1 شیب 

را در یک پنجره  𝑗و   𝑖توان شباهت بین مسیرهای سیگنال باشد، می
 سنجید:  (78رابطه )کوتاه با معیار 

(78 ) 𝜌𝑖𝑗(𝑘) =
∑ Δ𝑘

ℓ=𝑘−𝑊+1 𝑢𝑖(ℓ)Δ𝑢𝑗(ℓ)

√∑ Δ𝑘
ℓ=𝑘−𝑊+1 𝑢𝑖

2(ℓ)√∑ Δ𝑘
ℓ=𝑘−𝑊+1 𝑢𝑗

2(ℓ) + 𝜀
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زمان از میانه طول پنجره ارزیابی است. اگر دو مسیر هم 𝑊که در آن  
فاصله بگیرند و در عین حال شباهت غیرعادی زیادی داشته باشند،  

هم خرابی  هماحتمال  انحراف  یا  آن بسته  در  افزایش جهت  ها 
ها اعمال  بستگی برای وزنحالت، یک جریمه همیابد. در این  می
 شود. می

 شود: تعریف می (79رابطه )صورت وزن اولیه هر مسیر به

(79 ) 𝑤𝑖(𝑘) =
1

𝛼+∣ 𝑧𝑖(𝑘) ∣ +𝛽𝑠𝑖(𝑘) + 𝛾𝑐𝑖(𝑘)
 

وزن  تابع  آماری،  دهی تضمین میاین  انحراف  افزایش  با  کند که 
𝛼که در آن ؛  صورت یکنواخت کاهش یابدوزن مسیر به > 0 ،𝛽 > 0 

𝛾و  ≥ شاخص جریمه ناشی از  𝑐𝑖(𝑘)ضرایب تنظیمی هستند و  0
بههم است.  غیرعادی  شباهت  یا  میبستگی  نمونه،  توان عنوان 

 نوشت:

(80) 𝑐𝑖(𝑘) = ∑𝕀(∣

𝑗≠𝑖

𝑧𝑖(𝑘) ∣> 𝜁,   ∣ 𝑧𝑗(𝑘) ∣> 𝜁,  𝜌𝑖𝑗(𝑘) > 𝜌𝑡ℎ) 

 
 های تنظیمی هستند. آستانه 𝜌𝑡ℎو  𝜁تابع شاخص و   (⋅)𝕀که در آن  

 شود: سازی انجام می های اولیه، نرمالپس از محاسبه وزن 

(81) 𝑤̄𝑖(𝑘) =
𝑤𝑖(𝑘)

∑ 𝑤𝑗
3

𝑗=1
(𝑘)

 

 آید: دست میو فرمان نهایی ایلرون از ترکیب وزنی سه مسیر به

(82) 𝑢𝑓(𝑘) = ∑𝑤̄𝑖

3

𝑖=1

(𝑘)𝑢𝑖(𝑘) 

ترند  رفتار جمعی نزدیکشود مسیرهایی که به  این ساختار باعث می
و سابقه انحراف کمتری دارند، وزن بیشتری دریافت کنند، در حالی 

 صورت تدریجی کاهش یابد.که اثر مسیرهای مشکوک به

هم مسیر  چند  یا  دو  شرایطی که  داده  در  تشخیص  ناسالم  زمان 
ایمن   حالت  وارد  سامانه  آنگاه  شود.  می   (Fail-safe)شوند، 

𝑢𝑓,valid(𝑘اگر  − آخرین فرمان معتبر باشد، فرمان خروجی در این  ⁡(1
 حالت از رابطه

(83) 𝑢𝑓(𝑘) = satΔ𝑢(𝑢𝑓,valid(𝑘 − 1)) 
در آن تعیین می نرخ تغییر   (⋅)satΔ𝑢شود، که  عملگر محدودکننده 

جهش یا  شدید  نوسانات  تولید  از  مانع  سازوکار  این  های  است. 
کارانه اما ایمن  ار محافظه شود و یک رفتناگهانی در فرمان عملگر می 
 [. 31دهد ] در اختیار سامانه قرار می

رأی  الگوریتم  این  مجموع،  انتخاب  در  مکانیزم  یک  صرفاً  گیری 
سازوکار تصمیم یک  بلکه  نیست،  بر  اکثریت  مبتنی  مقاوم  گیری 
هم ارزیابی  و  زمانی  حافظه  مقاوم،  نقش آمار  که  است  بستگی 

 کند.آوری معماری پیشنهادی ایفا میکلیدی در حفظ تاب 

 معماری سیستم  - 6
شکل   در  که  پیشنهادی  سه    1معماری  از  است  مشاهده  قابل 

است: کنترل شده  تشکیل  موازی  مدل زیرسامانه  کننده کلاسیک، 
دروازه  بازگشتی  زمانی   (GRU)دار  واحد  شبکه کانولوشنی  مدل  و 

(TCN) . 

ماند تا  کننده کلاسیک بدون تغییر باقی میلدر کانال طولی، کنتر
پایداری کلی هواپیما حفظ شود. در کانال عرضی، زاویه رول مرجع  

شود. کننده کلاسیک شده و فرمان اولیه ایلرون تولید می وارد کنترل
اندازههم متغیرهای  مدلگیری زمان،  به  پروازی  واحد های  شده 

اعمال   (TCN)نولوشنی زمانی  و شبکه کا  (GRU)دار  بازگشتی دروازه 
 شده خود را تولید کنند. بینیها نیز فرمان پیش شوند تا آنمی

شوند. این بلوک گیری مقاوم میسه خروجی حاصل وارد بلوک رأی 
فرمان  مسیرها،  سلامت  شاخص  و  آماری  معیارهای  به  توجه  با 

کند. در نتیجه، در صورت بروز اختلال در مسیر  نهایی را تعیین می
توانند نقش پشتیبان را ایفا کنند و  محور می های داده اصلی، مدل

 گیری مقاوم اثر مسیر معیوب را کاهش دهد. رأی 
افزاری عمدی در برای ارزیابی عملکرد این ساختار، یک خطای نرم 

ثانیه اعمال شده است؛ که فرمان معیوب    25کانال عرضی در زمان  
 ( مدل شده است:84صورت رابطه )به
(84 ) 𝛿𝑎

𝑓𝑎𝑢𝑙𝑡
(𝑡) = (1 − 𝜂𝑠)𝛿𝑎(𝑡) + 𝑏𝑠 + 𝑟𝑠𝑡 + 𝒩(0, 𝜎𝑠) 

 که در آن: 

𝜂𝑠 = 0.3, 𝑏𝑠 = 0.05, 𝑟𝑠 = 2 × 10−4, 𝜎𝑠 = 0.005 
ای تعریف شده است که  گونهشده به کانال عرضی بهخطای اعمال

خرابی نوع  فرمان  متداول  چند  زنجیره  بهنرم   در  را  صورت  افزاری 
کند.هم بازنمایی  1)جمله    زمان  − 𝜂𝑠)𝛿𝑎(𝑡) کاهش  نشان دهنده 

بهره فرمان است؛ به این معنا که اثر فرمان اصلی نسبت به حالت  
را مدل می 𝑏𝑠شود. مؤلفه  سالم تضعیف می بایاس ثابت  کند  یک 

جابه باعث  می که  خود  از مقدار صحیح  فرمان  دائمی  شود. جایی 
نشان  𝑟𝑠𝑡له  جم را  حالتی  و  است  زمان  با  تدریجی  رانش  بیانگر 
بهمی خطا  که  میدهد  افزایش  تجمعی  همچنین  صورت  یابد. 

𝑁(0, 𝜎𝑠)   نویز تصادفی با میانگین صفر و انحراف معیار𝜎𝑠  را نمایش
سازی نوسانات نامنظم و غیرقطعی در زنجیره  دهد که برای شبیهمی
ننرم  در  فرمان  است افزاری  شده  گرفته  انتظار    .ظر  حالت،  این  در 
رأی می الگوریتم  مسیرهای رود  بر  بیشتر  تکیه  با  مقاوم  گیری 

 تر، افت عملکرد کانال عرضی را کاهش دهد. سالم
می را  پیشنهادی  تحلیلیمعماری  افزونگی  نوعی  محور  داده– توان 

افزودن سخت  نیاز به  بدون  با  دانست که  از  افزار اضافی،  استفاده 
تاب  افزایش  به  الگوریتمی  می تنوع  سامانه کمک  این آوری  کند. 

پیچیدگی  یا  هزینه  وزن،  محدودیت  برای کاربردهایی که  ویژگی 
میسخت  محسوب  مهمی  مزیت  دارند،  مجموع،  افزاری  در  شود. 

کنترل کلاسیک،   مسیر  است:  لایه  سه  شامل  پیشنهادی  ساختار 
گیری مقاوم. این سه بلوک تصمیممحور و  مسیرهای جایگزین داده

شده در این مقاله را لایه در کنار یکدیگر، هسته اصلی چارچوب ارائه 
 دهند.تشکیل می 
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 گیری مقاوم برای کانال عرضی پذیر خطا با رأی معماری کنترل پرواز تحمل   1شکل 

Fig.1 Fault-tolerant flight-control architecture with robust voting for the lateral channel 

 نتایج و بحث   -7
بخش،   این  مدلدر  توانایی  داده ابتدا  بازگشتی های  واحد  محور 

در یادگیری رفتار   (TCN) و شبکه کانولوشنی زمانی (GRU) داردروازه 
قرار   اعتبارسنجی  و  ارزیابی  مورد  سالم  شرایط  در  سامانه  کنترلی 

مدلمی این  عملکرد  سپس،  شرایط  گیرد.  با  مواجهه  در  ها 
بررسی میبینیپیش  پایداری  میمشود تا میزان تعنشده  پذیری و 
های آموزشی مشخص گردد. در  ها در سناریوهای خارج از دادهآن

پذیر خطا در سناریوی تزریق خطای ادامه، کارایی چارچوب تحمل 
شود و توانایی آن در  افزاری در کانال عرضی هواپیما تحلیل می نرم 

تشخیص و پایش خطا، حفظ عملکرد پروازی، و تضمین پایداری  
سام می کلی  قرار  ارزیابی  مورد  آخر    گیرد.انه  مرحله  منظور  بهدر 

تری از  بسته در بازه وسیع حلقه کننده کنترلارزیابی عملکرد سامانه  
و   آنهمچنین  خطاها  پایداری  شدید   ،بررسی  اغتشاشات  تحت 

ارائه نتایج نیز بر همین اساس تنظیم    گیرد؛قرار می   جوی  ترتیب 
 : شده است 

 ها؛یادگیری مدلاعتبارسنجی  •

 ؛بینی نشدهها در شرایط پیش مدل عملکرد  •
 تشخیص و پایش خطا؛  •
تحلیل عملکرد پروازی و پایداری کلی سامانه در حضور   •

 ؛ خطا
 .ارزیابی پایداری در حضور اغتشاشات جوی  •

 
 ها در مرحله آموزش ارزیابی یادگیری مدل   - 1-7

می بررسی  نخست،  گام  مدلدر  آیا  بازگشتی  های  شود که  واحد 
در شرایط سالم،   (TCN)و شبکه کانولوشنی زمانی    (GRU)دار  دروازه 

اند یا خیر. برای این منظور، خوبی آموختهرفتار کنترلی مرجع را به
ثانیه شامل مانورهای متعدد و    600مدت با افق  های طولانی  از داده 

ای که زاویه رول و فرمان متناظر استفاده شد؛ داده تغییرات متنوع
می  پوشش  را  ماندگار  و  گذرا  رفتارهای  از  وسیعی  و طیف  دهد 

شود. تنوع  های یادگیری عمیق محسوب می آزمونی جدی برای مدل
ها  کند که مدلمانورها، اعم از مانورهای کند و سریع، تضمین می
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حالت  بین  دینامیکی  ن نگاشت  پروازی،  زاویهرخ های  و های  ای 
صورت متنوع و نمایا بیاموزند و صرفاً به حفظ فرمان ایلرون را به 

 الگوهای محلی محدود نشوند.

 
و   ϕ شامل زاویه رول TCN و GRU هایهای آموزش مدل داده   2شکل  

 فرمان متناظر
Fig.2 Training data for GRU and TCN models include the roll angle ϕ 

and the corresponding command 
در شکل  همان  رول مشاهده می  2گونه که  زاویه  و فرمان   𝜙شود، 

ای آموزش، طیف وسیعی از مانورها را ثانیه   600متناظر آن در بازه  
می مدلپوشش  یادگیری  برای  که  بازگشتی های  دهند  واحد 

مورد استفاده قرار    (TCN)و شبکه کانولوشنی زمانی    (GRU)دار  دروازه 
پیشگرفته کمی،  ارزیابی  یکاند.برای  فرمان بهگام  بینی  جلوی 

و شبکه کانولوشنی    (GRU)دار  واحد بازگشتی دروازه ایلرون توسط  
دهند با داده واقعی مقایسه شد. نمودارها نشان می   (TCN)زمانی  

های بزرگ،  ها تقریباً با داده واقعی حتی در پیک که خروجی مدل 
پوشانی دارد؛ این موضوع  تغییر علامت سریع و گذراهای میرا هم

زنند،  گین سیگنال را تقریب نمیها صرفاً میاندهد که مدلنشان می
 اند.بلکه به دینامیک گذرا نیز حساس 

پیش  آزمون  یکنتایج  بازگشتی بهگام  بینی  واحد  مدل  برای  جلو 
دهد که این مدل قادر است  نشان می  3در شکل    (GRU)دار  دروازه 
ایلرون و همچنین گذراهای میرا  پیک های مثبت و منفی فرمان 

 ها را با دقت بالا بازسازی کند.پس از آن 
  (TCN)عملکرد مدل شبکه کانولوشنی زمانی    4طور مشابه، شکلبه

پوشانی دهد که در آن، هم جلو نشان میبه  گامبینی یکرا در پیش 
پیش  داده  و  واقعی  داده  بین  توجهی  مشاهده  بینیقابل  شده 

ای جزئی  های بسیار تند، اختلاف دامنه شود و تنها در برخی قلهمی
 گردد. ظاهر می 

شکل  کیفی  می   4و    3های  مقایسه  مدل نشان  دو  هر  که  دهد 
اند. شبکه کانولوشنی زمانی  ساختار زمانی فرمان ایلرون را آموخته

(TCN)   های تیز مزیت نسبی دارد و واحد بازگشتی  کردن قله در دنبال
کند. خوبی ثبت میمدت را بههای میان وابستگی   (GRU)دار  دروازه 

عنوان مسیرهای  در مجموع، هر دو مدل از دقت لازم برای استفاده به
 پذیر خطا برخوردارند.کنترلی موازی و سالم در ساختار تحمل

 

 

 (GRU) دارواحد بازگشتی دروازه نی مدل  بیآزمون عملکرد پیش   3شکل  
Fig.3 Prediction performance test of the gated recurrent unit (GRU) 

model 

 

 (TCN)بینی مدل شبکه کانولوشنی زمانی پیش   عملکرد آزمون  4شکل 
Fig.4 Prediction performance test of the temporal convolutional 
network (TCN) model 

 بینی نشده ها در شرایط پیش عملکرد مدل   ارزیابی   - 2-7
مدل توانایی  از  اطمینان  از  دروازه پس  بازگشتی  واحد  دار  های 

(GRU( و شبکه کانولوشنی زمانی )TCN  در یادگیری رفتار کنترلی )
آن  عملکرد  ارزیابی  به  بعدی  آموزش، گام  مرحله  در  در  مرجع  ها 

صورت مستقیم  های آموزشی بهه در داده شرایطی اختصاص یافت ک 
پذیری  اند. هدف از این مرحله، بررسی قابلیت تعمیممشاهده نشده

آن مدل عملکرد  پایداری  میزان  سنجش  و  با ها  مواجهه  در  ها 
های پروازی جدید است؛ شرایطی که ها، مانورها و وضعیت ورودی 

 باشد.برداری تر بهره های واقعیتواند نمایانگر وضعیت می

های آزمون مستقل ای از داده ها با مجموعهبرای این منظور، مدل
تغییرات   از  جدیدی  الگوهای  شامل  گرفتند که  قرار  ارزیابی  مورد 

ها های کنترلی بودند. این دادهای و فرمان های زاویهزاویه رول، نرخ 
ای انتخاب شدند که بخشی از نواحی دینامیکی متفاوت با گونهبه

مدلداده  توان  نتیجه،  در  و  دهند  پوشش  را  آموزشی  در های  ها 
ساختار   یادگیری  پایه  بر  تنها  ایلرون  فرمان  صحیح  بازسازی 
تکرار   یا  حفظ  اساس  بر  نه  شود،  سنجیده  سامانه  دینامیکی 

 های آموزشی.نمونه
ارزیابی جامع  دروازه تر عملکرد مدلبرای  بازگشتی  واحد    دارهای 

(GRU) نولوشنی زمانیو شبکه کا(TCN)  ها با  بینی آن، نتایج پیش
 .ه است کلاسیک مقایسه شد کنندهکنترلخروجی 
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 بینی نشده ها در شرایط پیش مدل آزمون عملکرد   5شکل  

Fig.5 Performance evaluation of the models under unforeseen 

conditions 
می   5شکل    نتایج علینشان  مدل،  دو  با دهد که هر  مواجهه  رغم 

دنبال  به  قادر  همچنان  آموزش،  مجموعه  از  خارج  کردن شرایطی 
مورد   کنترلی  رفتار  بازسازی  و  مرجع  سیگنال  کلی  روند  مناسب 

شده و  بینیپوشانی مناسب میان خروجی پیش انتظار هستند. هم
بین متغیرهای  ها روابط اصلیداده واقعی بیانگر آن است که مدل

به را  فرمان کنترلی  و  آموخته حالت  معنادار  عملکرد  صورت  و  اند 
 .های آموزش محدود نمانده است ها به دادهآن

واحد بازگشتی  به ترتیب خطای    7و شکل    6در این راستا، شکل  
کننده کنترل را نسبت به    (TCN)و کانولوشنی زمانی    (GRU)دار  دروازه 

 .دهدنشان می  کلاسیک

 
بازگشتی مدل    خطای  6شکل   به     (GRU)دار دروازه   واحد  نسبت 
 بینی نشده در شرایط پیش  کلاسیک  کنندهکنترل 

Fig.6 Gated recurrent unit (GRU) Model Error Relative to Classical 

Controller in Unforeseen Conditions 
 

دهند که هر دو مدل یادگیری عمیق، در  این نمودارها نشان می 
نسبت    قابل قبولیبازسازی دینامیک فرمان ایلرون، عملکردی  

 .دهندبه روش کنترلی کلاسیک از خود ارائه می
نرم   - 3-7 خطای  تشخیص  و  سلامت  کانال  پایش  در  افزاری 
 عرضی 

لامت  پس از اثبات کفایت یادگیری، عملکرد الگوریتم پایش س
کننده افزاری کنترلگیری مقاوم در مواجهه با خطای نرم و رأی 

اعمال شد و سه    25کلاسیک عرضی ارزیابی شد. خطا در ثانیه  
و    (GRU)دار  کننده کلاسیک، واحد بازگشتی دروازه مسیر کنترل

زمان پایش شدند تا طور هم به  (TCN)شبکه کانولوشنی زمانی  
ود و از انتقال خطا به فرمان انحراف مسیر معیوب شناسایی ش

 عمل آید. نهایی جلوگیری به

 

 
زمانی  مدل  خطای    7شکل   به    (TCN)کانولوشنی    کننده کنترل نسبت 

  بینی نشده در شرایط پیش  کلاسیک

Fig.7  Temporal convolutional network (TCN) Model Error Relative 
to Classical Controller in Unforeseen Conditions 

 
به اجماعی، سه شاخص سلامت  از مقدار  نسبی  انحراف  رفت:  کار 

نرمال z  (z-score  )امتیاز   بهبرای  واریانس  و  آماری  عنوان سازی 
دهند که تا پیش  های حرارتی نشان میسنجه پایداری نسبی. نقشه 

ر  طوهمان رفتارند؛ اما پس از وقوع خطا،  ، مسیرها هم25از ثانیه  
شکل   در  می  8که  مسیر  باشد  مشخص  دو  از  کلاسیک  مسیر 

 یابند.ها افزایش معناداری می گیرد و شاخص محور فاصله میداده 

 

 در حضور خطا گیریسامانه رای تاریخچه عملکرد  8شکل  
Fig.8 Voting system performance history in the presence of fault 

به   نسبت  خطا  میزان  رای که  شدهخروجی  سه کانال    گیری  برای 
،  کنترل کلاسیک  دروازه کننده  بازگشتی  و    (GRU)  دارواحد 

نشان داده شده   11تا    9در شکل  به ترتیب  (TCN) کانولوشنی زمانی
 .است 

 

 
 شدهگیری نسبت به خروجی رأی   کلاسیک کننده خطای کنترل  9شکل  

Fig. 9. Classical controller error relative to the voted output 
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نسبت به خروجی    (GRU)دار دروازه  واحد بازگشتیخطای مدل   10شکل  
 شده گیری رأی 

Fig. 10. GRU model error relative to the voted output 

 

زمانی  مدل  خطای    11شکل   به    (TCN)کانولوشنی  خروجی  نسبت 
 شده گیری رأی 

Fig. 11. TCN model error relative to the voted output 

دقیق بمنظور    همچنین رای   ،تربررسی  خروجی  شده خطای  گیری 
نمایش داده    5که در شکل  )کننده کلاسیک سالم  نسبت به کنترل

 .باشدقابل مشاهده می 12در شکل  شده است(

 

کننده کلاسیک  کنترل نسبت به    گیری شدهخروجی رای خطای    12شکل  
 سالم 

Fig. 12. Voted output error relative to the healthy classical controller 

شود، نقشه حرارتی انحراف مشاهده می  13گونه که در شکل  همان 
نشان می کننده خروجی کنترل بردار اجماعی  به  نسبت  دهد که  ها 
زمان   از  به  25پس  کلاسیک  مسیر  افزایش  ثانیه،  دچار  تدریج 
می  بازگشتی انحراف  واحد  بر  مبتنی  مسیر  دو  حالی که  در  شود، 

با انحراف ای  در محدوده  (TCN)و کانولوشنی زمانی    (GRU)دار  دروازه 
 مانند.محدود باقی می

 

انحراف خروجی کنترل   13شکل   بردار  کننده نقشهٔ حرارتی  به  نسبت  ها 
 اجماعی 

Fig.13 Heatmap of controller output deviations from the consensus 

vector 

 

 هاکننده برای خروجی کنترل  z نقشه حرارتی امتیاز  14شکل 
Fig.14 Heatmap of z-scores for controller outputs 

که طوریشود؛ بهتأیید می  14این رفتار در سطح آماری نیز در شکل  
از    z   (z-score)امتیاز  مقادیر   پس  کلاسیک  مسیر  ثانیه   25برای 

ای افزایش یافته و خروج آن از محدوده نرمال طور قابل ملاحظه به
ای محور عمدتاً در ناحیه سیر دادهدهد، در حالی که دو مرا نشان می

 مانند. زدیک به صفر باقی می( نz-score)  zبا مقادیر امتیاز 

 

 هاکننده نمودار تغییرات واریانس نسبی خروجی کنترل  15شکل 
Fig.15 Plot of relative-variance changes in controller outputs 

تغییرات واریانس نسبی هر مسیر را نمایش    15علاوه بر این، شکل  
شود که واریانس مسیر کنترل کلاسیک پس دهد. مشاهده میمی

از زمان تزریق خطا روندی افزایشی دارد، در حالی که دو مسیر واحد  
دروازه  زمانی    (GRU)دار  بازگشتی  پایداری    (TCN)و کانولوشنی  از 

نسبی بیشتری برخوردارند. این امر از دید کاربردی حاکی از آن است 
تنها منحرف شده، بلکه از نظر نوسانات  که رفتار مسیر کلاسیک نه

 نیز غیرقابل اعتمادتر شده است.



 ی حجت طائسید مهدی مرتضوی و  892
 

 

 1405  مهر ،  11، شماره  26دوره    مهندسی مکانیک مدرس  ماهنامه علمی 
 

 

های  ها بر اساس شاخص کننده شاخص سلامت تجمیعی کنترل   16شکل  
 ی ر آما

Fig.16 Aggregated health index of the controllers based on statistical 

indicators 

ها در قالب یک شاخص سلامت تجمیعی سازی این شاخص خلاصه 
دهد که سامانه پایش سلامت، بلافاصله پس  نشان می   16در شکل  

عنوان مسیر معیوب  کننده کلاسیک را بهاز وقوع خطا، مسیر کنترل
که طوریدهد؛ بهگیری کاهش می ی شناسایی کرده و وزن آن را در رأ

پروا ادامه  بر عهده زدر  ایلرون  نهایی  در تولید فرمان  اصلی  ، سهم 
دروازه  بازگشتی  واحد  زمانی   (GRU)دار  مسیرهای  کانولوشنی  و 

(TCN)  گیرد.قرار می 
  zامتیاز  های انحراف،  دهند که ترکیب شاخص این نتایج نشان می 

(z-score )  و واریانس، چارچوبی مؤثر برای تفکیک مسیر معیوب از
رأی  ایجاد  و  سالم  عملگر  مسیرهای  فرمان  در سطح  مقاوم  گیری 

 کند.فراهم می
 بسته هواپیما در حضور خطا عملکرد حلقه   - 4-7

بسته هواپیما  ها، پاسخ حلقه پس از تشخیص خطا و تنظیم وزن
ای با ثانیه  120سازی  افزاری بررسی شد. شبیهدر حضور خطای نرم 
زمان   در  خطا  در    25اعمال  سامانه  توانایی  تا  انجام گرفت  ثانیه 

 کردن فرمان رول و حفظ پایداری کلی ارزیابی شود. دنبال 
 پیگیری فرمان رول و فرمان ایلرون   - 1-4-7

دهد که تا پیش از ثانیه رمان متناظر نشان میبررسی زاویه رول و ف
نیز به25 از وقوع خطا  و پس  دقیق است  واسطه ، تعقیب مرجع 
دروازه رأی  بازگشتی  واحد  مسیرهای  و  مقاوم  /    (GRU)دار  گیری 

زمانی   می(TCN)کانولوشنی  تولید  سازگار  ایلرون  فرمان  و ،  شود 
 ماند.انحراف رول در حد قابل قبول باقی می

در شکل  همان  رول مشاهده می  17طور که  زاویه  در طول   𝜙شود، 
شبیهثانیه  120افق   خطا،  ای  وقوع  لحظه  از  پس  و  پیش  سازی، 
ماند. پس از  باقی می 𝜙𝐶𝑜𝑚𝑚𝑎𝑛𝑑طور کلی در اطراف فرمان مرجع  به

کننده کلاسیک، رغم معیوب شدن مسیر کنترلثانیه، علی  25طی  
ای قابل قبول حفظ شده است مرجع در محدودهانحراف زاویه رول از  

دار  های واحد بازگشتی دروازه دهنده مؤثر بودن ترکیب مدلکه نشان 
(GRU)  کانولوشنی زمانی /(TCN)  گیری مقاوم است.و رأی 

 

رول  عملکرد   تاریخچه  17شکل   مرجع ϕ زاویه  فرمان  𝜙𝐶𝑜𝑚𝑚𝑎𝑛𝑑 و  در   
 حضور خطا

Fig.17 Time history of the roll angle 𝜙 and reference command 

𝜙Command in the presence of faults 
می نشان  نیز  ایلرون  فرمان  خطا،  نمودار  وقوع  از  پس  که  دهد 

نمی پایدار  رانش  یا  شدید  نوسانات  دچار  نهایی  و  سیگنال  شود 
 مانند. ها محدود و متناسب با تغییرات مرجع باقی میپیک

 

 تاریخچه عملکرد فرمان نهایی ایلرون در حضور خطا  18شکل 
Fig.18 Time history of the final aileron command in the presence of 

faults 
در شکل   ایلرون  نهایی  می   18فرمان  از  نشان  پس  حتی  دهد که 

کنترل شدن  زمان  معیوب  در  سیگنال    25کننده کلاسیک  ثانیه، 
این   پایدار است.  اشباع  یا  نوسانات شدید  به عملگر فاقد  اعمالی 

رأی  که  است  آن  بیانگر  از  موضوع  است  توانسته  مقاوم  گیری 
تأثیرگذاری مسیر معیوب بر فرمان نهایی جلوگیری کرده و فرمانی  

 ر با نیاز مانور فراهم آورد. سازگا
 ای های زاویه های وضعیت و نرخ زاویه   - 2-4-7

، 𝜙های ها، زاویهبرای اطمینان از عدم بروز ناپایداری در سایر کانال
𝜃 ،𝜓 های و نرخ𝑝 ،𝑞  ،𝑟  دهند که  بررسی شدند. نمودارها نشان می

مانند و اثرات کوپل های پیچ و یاو در محدوده مجاز باقی میکانال 
های  ای نیز پیکهای زاویهشوند. نرخدینامیکی پس از گذرا میرا می 



 893 گیری مقاوم و رأی   GRU ،TCNآزادی مبتنی بر  درجه پذیر خطا برای هواپیمای شش طراحی سامانه کنترل پرواز تحمل
 

 

Volume 26, Issue 11, November 2026  Modares Mechanical Engineering 
 

گردند، بدون  سرعت به حوالی صفر بازمیگذرای محدودی داشته و به 
 گ ماندگار مشاهده شود. های بزر آنکه نوسانات پایدار یا نرخ 

 
زوایای وضعیت و فرامین متناظر در حضور    عملکرد   تاریخچه  19شکل  
 خطا 

Fig.19 Time history of the attitude angles and corresponding 

commands in the presence of faults 
های رول، پیچ و یاو و فرامین متناظر را  روند تغییر زاویه  19شکل  

شود که پس از زمان دهد. مشاهده میثانیه نشان می  120در طول  
های پیچ  گونه ناپایداری واگرا در کانال وقوع خطا در کانال رول، هیچ

نمی رخ  یاو  در  و  محور  سه  در  هواپیما  وضعیت  پاسخ  و  دهد 
 ماند. بول باقی میهای عملیاتی قابل ق محدوده 
،  𝑝ای های زاویهقابل مشاهده است، نرخ  20طور که در شکل  همان 

𝑞  و𝑟  های گذرای محدودی شده، قلههای اعمالدر پاسخ به فرمان
سرعت به محدوده نزدیک صفر  دهند، اما پس از گذرا، بهنشان می 

طا  دهنده آن است که سازوکار جبران خگردند. این رفتار نشان بازمی
 ای نشده است. های زاویهموجب تحریک ناپایدار نرخ 

 

 ای در حضور خطاهای زاویهتاریخچه عملکرد نرخ  20شکل  
Fig.20 Time history of the angular rates in the presence of faults 

 اغتشاشات جوی خطا و  بسته هواپیما در حضور  عملکرد حلقه   - 5-7
ارزیابی  به استحکاممنظور  میزان  و  پرواز    پایداری  سامانه کنترل 

بسته هواپیما در حضور اغتشاشات شدید پیشنهادی، عملکرد حلقه 
 جوی مورد تحلیل قرار گرفته است. در این سناریو، یک مدل تندباد

کننده در حفظ  به سیستم اعمال شده است تا توانایی کنترل  شدید
به دینامیکی  شرایط  در  پرواز  غیرخطی   شدتپایداری  و  متغیر 

 سنجیده شود.
 باد درایدن تند مدل    - 1-5-7

اغتشاشات جوی  مدلبرای    دینامیکی سازی  و  استاندارد  از مدل 
سازی بادهای متلاطم استفاده شده است. تندباد درایدن برای شبیه
تنظیم    شدیدشده در این سناریو در سطح  شدت اغتشاشات اعمال 

کننده و توانایی آن در حفظ تعادل شده تا مرزهای پایداری کنترل
در شرایط بحرانی به رفتار  ؛  دقت سنجیده شودپرنده  مشخصات و 
 نشان داده شده است.  21شده در شکل زمانی این تندباد اعمال
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 تندباد درایدن  سرعت هایتاریخچه زمانی مؤلفه  21شکل  
Fig.21 Time history of the Dryden gust velocity components 

شکل  همان   در  که  می  21طور  اغتشاشات مشاهده  اعمال  شود، 
، نوسانات شدید و ناگهانی  با شدت زیادجوی مبتنی بر مدل درایدن  

طوری که سرعت تندباد کند؛ بهباد ایجاد میتندهای سرعت  در مؤلفه 
بازه از  در برخی  به بیش  زمانی  این   .رسدمتر بر ثانیه می  15های 

شدید،  تلاطم  پیچیده  شرایط  و  جدی  پایداریچالش  برای  را   ای 
 کند.می سیستم کنترل پرواز پیشنهادی ایجاد

رای   - 2-5-7 سامانه  حضور عملکرد  در  و   گیری  اغتشاشات    خطا 
 جوی 

مسیرهای گیری با مقایسه خروجی  سامانه رأی   22ا توجه به شکل  ب
دروازه  بازگشتی  زمانی    (GRU)دار  واحد  کانولوشنی  ، (TCN)و 

از کننده کلاسیک  در کنترلتوانسته است انحراف ناشی از خطا را  
تغییرات ناشی از اغتشاش تفکیک کند. این موضوع از آن جهت  

در اغتشاشات جوی موجب   شدیداهمیت دارد که اعمال تندبادهای  
می هواپیما  پاسخ  در  بزرگ  دامنه  با  و  ناگهانی  و  نوسانات  شود 

می شرایطی  چنین  در  تشخیص  خطای  و هرگونه  پایداری  تواند 
 .ر قرار دهدتأثیطور جدی تحت ایمنی پرواز را به

 

و اغتشاشات    در حضور خطا  گیریسامانه رای تاریخچه عملکرد    22شکل  
 جوی 

Fig.22 Voting system performance history in the presence of faults and 

atmospheric disturbances 
 

پیگیری فرمان رول و فرمان ایلرون در حضور اغتشاشات    - 3-5-7
 جوی 

دهد که تا پیش از ثانیه بررسی زاویه رول و فرمان متناظر نشان می
دقیق است و  جوی    شدیدشات  اهمراه با اغتش ، تعقیب مرجع  25

گیری مقاوم و مسیرهای واحد واسطه رأی پس از وقوع خطا نیز به
، فرمان ایلرون  (TCN)/ کانولوشنی زمانی    (GRU)دار  بازگشتی دروازه 
 ماند.و انحراف رول در حد قابل قبول باقی می شود  سازگار تولید می 

در طول   𝜙شود، زاویه رول مشاهده می  23طور که در شکل  همان 
پیش و   شات جوی،ابا حضور اغتش  سازی،ای شبیه ثانیه  120افق  

به خطا،  وقوع  لحظه  از  مرجع  پس  فرمان  اطراف  در  کلی  طور 
𝜙𝐶𝑜𝑚𝑚𝑎𝑛𝑑 ماند. پس از باقی می  بادبا نوسانات اندک ناشی از تند

کننده کلاسیک، رغم معیوب شدن مسیر کنترلثانیه، علی  25طی  
ای قابل قبول حفظ شده است انحراف زاویه رول از مرجع در محدوده

دار  های واحد بازگشتی دروازه دهنده مؤثر بودن ترکیب مدلکه نشان 
(GRU)    زمانی کانولوشنی   /(TCN)   رأی مقاومو  وجود    گیری  با 

 است.  جوی  شدیدشات اتشاغ
 

 

رول   عملکرد  تاریخچه  23شکل   مرجع ϕ زاویه  فرمان  𝜙𝐶𝑜𝑚𝑚𝑎𝑛𝑑 و  در   
 و اغتشاشات جوی  حضور خطا

Fig.23 Time history of the roll angle 𝜙 and reference command 

𝜙Command in the presence of faults and atmospheric disturbances 
در شکل   ایلرون  از وقوع  نشان می   24نمودار فرمان  دهد که پس 

شود،  خطا و در حضور تندباد، اگرچه سیگنال نهایی دچار نوسان می 
گردد؛ اما دامنه نوسانات شدید نیست و منجر به رانش پایدار نمی
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قبول شده قابلها با توجه به اغتشاشات جوی اعمالهمچنین پیک
 .مانندات مرجع باقی میبوده و متناسب با تغییر

 
خطا   24شکل   حضور  در  ایلرون  نهایی  فرمان  عملکرد  و    تاریخچه 

 اغتشاشات جوی 
Fig.24 Time history of the final aileron command in the presence of 

faults and atmospheric disturbances 
 ای های زاویه های وضعیت و نرخ زاویه   - 4-5-7
شات جوی در  ااطمینان از عدم بروز ناپایداری در حضور اغتش برای  

زاویهسایر کانال  نرخ 𝜙 ،𝜃 ،𝜓های  ها،  بررسی شدند.   𝑝  ،𝑞 ،𝑟های و 
باد های پیچ و یاو بعلت وجود تند دهند که کانال نشان می   25شکل  

نوسانات   پرنده دچار  ناپایداری  باعث  نوسانات  این  ولی  شدند؛ 
مانند و اثرات در محدوده مجاز باقی میوضعیت    شود و زوایای نمی

میرا شات جوی نیز  احتی با وجود اغتش کوپل دینامیکی پس از گذرا  
های گذرای  پیک  26ای نیزبا توجه به شکل  های زاویهنرخ  شوند.می

باد دارند؛ ولی نوسانات پایدار  محدودی و نوسانی بعلت حضور تند
سازی نشان  نتایج شبیه  شود.میهای بزرگ ماندگار مشاهده نیا نرخ 
سامانه  می که  پیشنهادی دهد  پرواز  حضور  کنترل  در  حتی   ،

اعتمادی در تشخیص متغیر، عملکرد قابل تندبادهای شدید و زمان
 .ترین خروجی کنترلی دارد خطا و انتخاب مناسب 

 گیری نتیجه   - 8
پذیر خطا برای کانال عرضی در این مقاله، یک چارچوب کنترل تحمل

شش هواپیمای  کنترلدرجهیک  آن  در  که  شد  ارائه  کننده آزادی 
داده  مدل  دو  با  دروازه کلاسیک  بازگشتی  واحد  و    (GRU)دار  محور 

ها صورت موازی ترکیب و خروجی آن به  (TCN)کانولوشنی زمانی  
گیری مقاوم ادغام شد. سازوکار رأی   در سطح فرمان ایلرون با یک

نرم خطای  بر  پژوهش  اصلی  کنترلتمرکز  مسیر  در  کننده افزاری 
در   عملی،  اهمیت  وجود  با  خطایی که  بود؛  رول  کلاسیک کانال 

 صورت مستقیم بررسی شده است. بسیاری از مطالعات کمتر به 

ع را اند رفتار مرج محور توانستهنتایج نشان داد که هر دو مدل داده
عنوان مسیرهای موازی سالم در  با دقت مناسبی بازتولید کنند و به

ساختار کنترل ایفای نقش کنند. همچنین در شرایط بروز خطا حتی  
شاخص جوی،  شدید  اغتشاشات  حضور  سلامت در  پایش  های 

خوبی آشکار کنند و با کاهش توانستند انحراف مسیر معیوب را به
بسته حفظ  پایداری و کیفیت پاسخ حلقه   گیری، اثر آن در فرآیند رأی 

شود. بررسی پاسخ سامانه نیز نشان داد که پس از وقوع خطا، زاویه 
می دنبال  قبولی  قابل  دقت  با  را  مرجع  فرمان  همچنان  کند، رول 

شود و عملکرد سایر متغیرهای  فرمان ایلرون دچار رفتار ناپایدار نمی
ماند. از منظر علمی،  میدینامیکی نیز در محدوده قابل قبول باقی  

دستاورد اصلی این پژوهش در تلفیق کنترل کلاسیک با دو مسیر  
از رأی داده  استفاده  و  فرمان  محور ناهمگن  در سطح  مقاوم  گیری 

عملگر است؛ رویکردی که هم تنوع ساختاری لازم برای تشخیص  
کند و هم بدون اتکا به مدل دقیق خرابی، مسیر معیوب را فراهم می

 آورد.وجود میافزاری را بهسازی خطای نرمن شناسایی و ایزولهامکا
 

 

زوایای وضعیت و فرامین متناظر در حضور    عملکرد  تاریخچه   25شکل  
 و اغتشاشات جوی   خطا

Fig.25 Time history of the attitude angles and corresponding 
commands in the presence of faults and atmospheric disturbances 
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و اغتشاشات    ای در حضور خطاهای زاویه تاریخچه عملکرد نرخ   26شکل  
 جوی 

Fig.26 Time history of the angular rates in the presence of faults and 

atmospheric disturbances 
نرم  خطای  بر  تمرکز  عرضی  همچنین  کانال  در  ارزیابی و  افزاری 

استحکام میزان  و  پیشنهادی   پایداری  پرواز  این  ،  سامانه کنترل 
بیشتر   پیشین که  مطالعات  از  توجهی  قابل  از بخش  را  پژوهش 

 سازد.اند، متمایز میافزاری بودههای سخت معطوف به خرابی
کننده دهد که ترکیب کنترلدر مجموع، نتایج این مطالعه نشان می

و    (GRU)دار  محور واحد بازگشتی دروازههای دادهکلاسیک با مدل
زمانی   خروجی  (TCN)کانولوشنی  ادغام  رأی و  طریق  از  گیری  ها 

می  توسعه مقاوم،  و  مؤثر  راهکاری  افزایش  تواند  برای  پذیر 
در  های کنترل پرواز باشد. در سامانه افزاریپذیری خطای نرم تحمل 

این چارچوب به خرابی زمان چندکاناله و  های همادامه، گسترش 
عنوان مسیر  تواند بههایی مانند ترنسفورمرها مینیز بررسی معماری 

تر  طبیعی توسعه این پژوهش دنبال شود. همچنین، ارزیابی کمی
آن در مواجهه میزان مقاومت ساختار پیشنهادی و بررسی عملکرد  

تواند در ادامه های هوایی، میهای کنترلی سامانه با برخی چالش 
 .مورد بررسی قرار گیرد 

پژوهش   نیا  یعلم  اتیمحتو  : اخلاقی   ه ی د یی تأ  حاصل  مقاله 
منتشر نشده    یرانی را یاست و در هیچ نشریه ایرانی و غ  سندگانینو

 است.
 اظهار وجود ندارد. گونه تعارض منافع برای هیچ تعارض منافع:

برای ویرایش ادبی، نگارشی و دستوری متن  :بیانیه هوش مصنوعی 
به لازم  است.  شده  استفاده  مصنوعی  هوش  از  مقاله  است،  این  ذکر 

 باشد.  مسئولیت کامل محتوای مقاله منتشرشده بر عهده نویسندگان می
 ندارد.  :حامی مالی 

، توسعه کدها،  ابتدایی مقالهنگارش  نویسنده اول   :نقش نویسندگان 
را انجام داده است. نویسنده دوم    ها ها و تحلیل داده سازیانجام شبیه 

شبیه ،  ایده  سازیمفهوم نیز   و  ها سازیبازبینی  نتایج  اعتبارسنجی   ،
 را بر عهده داشته است.  ویرایش نهایی متن

 

 فهرست علائم 
𝑏 دهانه بال (m) 
𝑏𝑠  بایاس ثابت خطا 
𝑐  میانگین آیرودینامیکیوتر (m) 

𝐶𝑙 ,  𝐶𝑚,  𝐶𝑛  بُعد گشتاورهای آیرودینامیکی ضرایب بدون 
𝐶𝑋 ,  𝐶𝑌,  𝐶𝑍  بُعد نیروهای آیرودینامیکیضرایب بدون 

𝑒  سیگنال خطا 
𝑔 شتاب گرانش (m/s²) 
ℎ𝑡  حالت نهان در شبکه عصبی 
𝐼 تانسور اینرسی (kg·m²) 

𝐼𝑥 ,  𝐼𝑦,  𝐼𝑧 
بدنهممان  محورهای  حول  اینرسی   های 

(kg·m²) 
𝐼𝑥𝑧  ضرب اینرسیحاصل (kg·m²) 

𝐾𝑝,  𝐾𝑖,  𝐾𝑑 
کنترل و  ضرایب  انتگرالی  تناسبی،  کننده 

 مشتقی 
𝐿,𝑀,𝑁  گشتاورهای رول، پیچ و یاو (N·m) 

𝑚 جرم هواپیما (kg) 
𝑚(𝑘) ها )برآورد مرکزی مقاوم(میانه خروجی 
𝑀𝐴𝐷 محور انحراف مطلق میانه 
𝑝,  𝑞,  𝑟 ای در دستگاه بدنههای زاویهنرخ (rad/s) 

𝑞̄ فشار دینامیکی (Pa) 
 𝑟𝑠  نرخ رانش خطی خطا 
𝑠𝑖 شاخص سلامت مسیر  i ام 
𝑆 سطح مرجع بال (m²) 

𝑢, 𝑣, 𝑤  های سرعت خطی در دستگاه بدنهمؤلفه (m/s) 
𝑢𝑓  شدهتلفیق فرمان نهایی 
𝑉 سرعت کلی هواپیما (m/s) 
𝑤𝑖  گیری یافته به هر مسیر در رأی وزن اختصاص 

𝑥, 𝑦, 𝑧 محورهای دستگاه مختصات بدنه 
𝑧𝑖 امتیاز استانداردشده (z-score) 
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𝛼 زاویه حمله (rad) 
𝛽  زاویه لغزش جانبی (rad) 
Γ  ثابت کمکی محاسبات اینرسی 

𝛿𝑎 ,  𝛿𝑒,  𝛿𝑟 
 نحراف سطوح کنترلی ایلرون، الویتور و رادرا

(rad) 
𝛥 عملگر تغییرات یا شیب سیگنال 

𝜖 
قدار بسیار کوچک برای جلوگیری از تقسیم م

 ر بر صف 
𝜁  گیریآستانه تشخیص انحراف در رأی 
𝜂𝑠  ضریب کاهش بهره در مدل خطا 
𝜃 زاویه پیچ (rad) 
𝜆  کنندهتنظیم ضریب فراموشی یا 
𝜌 چگالی هوا (kg/m³) 
𝜌𝑖𝑗 شاخص شباهت بین دو مسیر خروجی 
𝜎 ساز سیگموئید یا انحراف معیارتابع فعال 
𝜎𝑠  انحراف معیار نویز خطا 
𝜏𝑎 ثابت زمانی عملگر (s) 
𝜙 زاویه رول (rad) 
𝜓 زاویه یاو (rad) 
𝜔𝑏 ای بدنهبردار سرعت زاویه (rad/s) 
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