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تواند باعث کاهش عملکرد سیستم، ناپایداري و حتی موجب حوادث و سوانح اسفباري شود. لذا، کنترل هاي عملگر در یک سیستم میخرابی
ترین موضوعات تحقیق در طراحی کنترل پرواز براي بالا بردن سطح ایمنی پروازهاست. آسیب باعث تطبیقی هواپیما در حضور آسیب یکی از مهم

هاي کنترلی جدید است. در این سازي جدید هواپیما و همچنین روششود که نیازمند یک مدلهاي پارامتري میقطعیتساختاري و عدمتغییرات 
شود که این کنترلر قادر به برخورد با خرابی گر بهینه طراحی شده و نشان داده میمقاله، ابتدا یک کنترل نامی مبتنی بر روش کنترلر تنظیم

شود. سپس، یک سیگنال فیدبک تطبیقی مبتنی بر روش کنترل تطبیقی مستقیم براي گرها نبوده و عملکرد مطلوب حاصل نمینامعین عمل
شود. طرح کنترل تطبیقی پیشنهادي براي یک مدل دینامیکی هواپیماي تجاري بزرگ، که حرکت ها) طراحی میها (آسیبقطعیتبرخورد با عدم

شود. طرح کنترلی و مدل دینامیکی در حضور خرابی سازي میاند، پیادهفاده از مدل اختلاف تراست کوپل شدهطولی و عرضی آن در نتیجه است
شوند. نوع آسیب درنظر گرفته شده براي این عملگرها از نوع قفل شدن در موقعیت درنظر گرفته شده عملگرهاي رادر، ایلرون و موتور اعمال می

ها اثربخشی سازيشوند. آنالیز تحلیلی پایداري و نتایج شبیهسیب سطوح کنترلی در یک مقدار نامعین ثابت میو بدین معناست که بعد از زمان آ
دهد.طرح پیشنهادي را نشان می
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	 Actuator	failures	can	cause	control	system	performance	deterioration	and	even	lead	to	instability	
and	catastrophic	accidents	and	incidents.	Therefore,	the	adaptive	control	of	damaged	aircraft	 in	
designing	 flight	 control	 systems	 to	 enhance	 safety	 level	 has	 recently	 become	 the	 subject	 of	
research.	 Damage	 causes	 structural	 changes	 and	 parametric	 uncertainties	 which	 need	 a	 new	
modeling	and	 control	approach.	 In	 this	paper,	 firstly,	 a	nominal	 control	design	based	on	 linear	
quadratic	 regulator	 design	 is	used	 and	 shown	 that	 the	 linear	quadratic	 regulator	design	 is	 not	
capable	of	coping	with	the	unknown	actuator	failure	and	cannot	achieve	satisfactory	performance.	
Then,	 a	 feedback	 adaptive	 signal	 is	 designed	 based	 on	 direct	 approach	 to	 handle	 uncertain	
actuator	 failures	 in	 linearized	 system.	The	adaptive	 control	 scheme	 is	applied	 to	 the	 linearized	
model	of	a	large	transport	aircraft	in	which	the	longitudinal	and	lateral	motions	are	coupled	as	the	
result	of	using	engine	differential	thrusts.	The	type	of	damage	which	is	considered	for	actuators	in	
this	 paper	 is	 lock-in-place	which	means	 control	 surfaces	 are	 fixed	 in	 an	 uncertain	 value	 after	
damage.	 Analytical	 stability	 analysis	 and	 simulation	 results	 are	 presented	 to	 demonstrate	 the	
effectiveness	of	the	proposed	approach.	
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مقدمه- 1
روند، یک روش در مواقع اضطراري که سطوح کنترل فرامین اولیه از دست می

داشتن سطح قابل قبولی از پایداري و عملکرد کنترلی جایگزین براي نگه
جهت جلوگیري از حوادث و سوانح احتمالی نیاز است. بنابراین، نیاز به 

هاي کنترل تحمل خطا امري ضروري است. سیستمعملگرهاي یدکی براي
هاي یدکی چندین راه براي اعمال نیروها و ممان توسط این سیستم

کنند. از طرفی وجود چندین عملگر یدکی در کنترلرهاي مختلف فراهم می
هاي ناخواسته نیز ها ممکن است نیروها و ممانزمان آسیب و جایگزینی آن

هاي احی مد نظر قرار گیرند. لذا، مدیریت سیستمایجاد کنند که باید در طر
یدکی و جایگزین براي تخصیص ورودي کنترل مناسب در زمان خرابی امري 

هاي تحمل خطاي پرواز حیاتی است که این امر تحت عنوان کنترل سیستم
شرکت هواپیمایی آمریکایی 232، پرواز 1989ژولاي 19شوند. در مطرح می

. در این پرواز، زمانی که ]1[دچار یک حادثه شد10 سیبا هواپیماي دي
پایی در حال پرواز بوده فن موتور نصب شده بر 37000هواپیما در ارتفاع 

رساند. همچنین، خطوط روي دم از جا در رفته و به رادر هواپیما آسیب می
هاي کنترل پرواز هواپیما نیز هیدرولیک نیز آسیب دیده و لذا سیستم
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ود را ازدست دادند. در این پرواز، خلبانان پرواز توانستند با پذیري خکنترل
اختلاف تراست موتورها هواپیما را به فرودگاه رسانده، اما بر اثر سرعت زیاد در 

(شکل  ) و نیمی از مسافران جان 1زمان نشستن هواپیما دچار سانحه شده 
ي توسعه . بعد از این پرواز، تحقیقات ناسا برا]2[خود را از دست دادند

هاي کنترل پرواز مبتنی بر اختلاف تراست موتورها، زمانی که سایر سیستم
نیز یک 2003. در سال ]3[اند، شروع شدسطوح کنترلی ازدست رفته

مورد پس از برخاستن از فرودگاه بغداد توسط موشک4هواپیماي ایرباس ب
(شکل  نجر به ازدست رفتن سیستم هیدرولیک ) که م2اصابت قرار گرفت 

. با وجود ]4[پذیري خود را ازدست دادندشده و تمامی سطوح کنترلی فرمان
این، تیم فنی پرواز موفق شدند با استفاده از اختلاف تراست موتورها هواپیما 

، 1نام کنترل پیشران هواپیمارا سالم بنشانند. یک سیستم جایگزین کنترلی به
تلاف تراست هواپیما براي کنترل حرکت طولی و عرضی هواپیما که تنها از اخ
مورد طراحی و تست پروازي قرار 11  دیامکرد، براي هواپیماياستفاده می

بعد از آن، چندین روش کنترلی مختلف، تحت عنوان 	.]5،6[گرفت
هاي کنترل تحمل خطاي فعال و غیرفعال، براي کنترل هواپیما در سیستم

هاي اي استفاده شده است. سیستمعملگرها و آسیب سازهحضور خرابی 
هاي کنترل مقاوم هستند، کنترل تحمل خطاي غیرفعال، که مبتنی بر تکنیک

. از ]7[هاي تعریف شده از قبل براي سیستم مناسب هستندتنها براي آسیب
افزار و ها براي حل بهینه و بهنگام مسئله نیازمند نرمطرفی این روش

هاي کنترل پرواز خواهند بود. تري در کنترل سیستمپیچیدهافزارسخت
شود، که با استفاده رویکردي دیگر روش کنترل تحمل خطاي فعال نامیده می

هاي کنترلی هاي شناسایی و تشخیص خطا و همچنین روشاز تکنیک
. ]8[دیده هستندمختلف قادر به کنترل و بازیابی پایداري هواپیماي آسیب

ها بوده که حتی بدون نیاز به زیرسیستم قی یکی از این روشکنترل تطبی
طور آنلاین و تطبیقی، با آپدیت کردن کنترلر با شناسایی و تشخیص خطا به

دیده را استفاده از قوانین تطبیق، کنترل و بازیابی، پایداري هواپیماي آسیب
یی . یقینا، عدم نیاز به زیرسیستم تشخیص و شناسا]9،10[کندتضمین می

تر خواهد خطا هزینه طراحی را کاهش داده و همچنین پاسخ سیستم سریع
هاي کنترل تطبیقی داراي معایبی چون کند بودن پاسخ بود، اگرچه سیستم

به طور کلی، گذراي سیستم و همچنین مسئله مهم پایداري نیز هستند. 
هاي کنترل تطبیقی مبتنی بر لیاپانوف با یک سري فرضیات براي سیستم

شود که اثبات همراه هستند که در این مقاله نیز در فرض این امر مشاهده می
شود که این در صورت نقض این فرضیات پایداري سیستم با مشکل مواجه می

کنترل "نام هاي کنترل تطبیقی بهامر موجب پیدایش نسل دیگري از سیستم
ر است با هدف طراحی یک کنترلر تطبیقی است که قادشد. "مقاوم تطبیقی

مانده در زمان آسیب به یک عملگر مانند استفاده از سایر سطوح کنترلی باقی
رادر، ایلرون و موتور وارد عمل شده و پایداري و عملکرد هواپیما را حفظ کند. 

]2[بعد از نشست ناموفق10 سیهواپیماي دي1شکل 
																																																																																																																																											
1-	Propulsion-Controlled	Aircraft

]4[ال -اچ-شرکت هواپیمایی دي4هواپیماي ایرباس ب2شکل 

در این مقاله، یک طرح جبرانگر تطبیقی با استفاده از مدل اختلاف تراست 
شود. مسئله مهم، براي هواپیما در حضور خرابی عملگرها درنظر گرفته می

طراحی یک طرح جبرانگر کنترل تطبیقی است که قادر است عملکرد مطلوب 
حضور خرابی نامعین عملگر حفظ کند. ویژگی مهم این طرح سیستم را در 

این است که کنترلر نیاز به دانستن زمان و میزان آسیب ندارد و کنترلر 
طراحی شده قادر است، بعد از آسیب، پایداري هواپیما را حفظ کند.

	استخراج مدل دینامیکی مبتنی بر اختلاف تراست- 2
طور جداگانه در یت تنظیم تراتل موتورها بههاي دینامیکی هواپیما با قابلمدل

ها درنظر گرفتن مقالات متعدد درنظر گرفته شده، اگر چه در این مدل
طور جداگانه نبوده است، که این امر باعث هاي قابل تنظیم بهایلرون

ها مانند آسیب ایلرون یک سمت ناکارآمدي مدل براي برخی از آسیب
هواپیما براساس انحراف ایلرون و تراتل موتور شود. لذا، در این بخش مدل می

طور هاي موتورها به. براي این کار تراست]11[شوندنامتقارن نشان داده می

LT وRTشوند. اختلاف تراست موتورها براي موتور چپ و راست معرفی می
دهند. طور همزمان تحت تاثیر قرار میا بههاي طولی و عرضی هواپیما رحرکت

هايبراي آنالیز تاثیرات اختلاف تراست موتورها بر روي حرکت هواپیما تراست
هاي انتقالی و تجزیه کرده تا حرکتzو x ،yهاي موتورها را در صفحه

چرخشی در هر صفحه مورد بررسی قرار گیرد. بنابراین، مدل غیرخطی براي 
هواپیما در دستگاه بدنی، با درنظر گرفتن اختلاف تراست براي معادلات نیرو 

شود.) استخراج می2) و (1صورت رابطه (و معادلات ممان، به

)1(

( ) sin ( )cos
( ) cos sin
( ) cos cos ( )sin
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)2(	
xبا فرض متقارن بودن جرم در صفحه  y- ،xyI وyzI از معادلات

سازي معادلات حول نقطه تعادل، معادلات در فضاي حذف شده و با خطی
شوند:) بیان می3حالت به شکل رابطه (

)3(
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-) تعریف می4صورت رابطه (بهB(3)وA(3)هاي بوده و ماتریس]12[مرجع 
شوند.
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دهنده اثر کوپلینگ اختلاف تراست موتورهاست. شایان ذکر است که که نشان
متفاوت بوده که ]14،12،13[هاي استفاده شده در مراجع این مدل از مدل

عمودي و یا هر موتور و هر ایلرون جهت برخورد با خرابی عملگرها مانند دم
هواپیماي متداول قابل اند که با مدلطور جداگانه درنظر گرفته شدهموتور به

حصول نخواهد بود.

فرمولاسیون مسئله- 3
شود.) در نظر گرفته می5یک سیستم خطی نامتغیر با زمان به شکل رابطه (

)5(( ) ( ) ( ), 		 ( ) , 	 ( )n mx t Ax t Bu t x t R u t R= + Î Î& 	

Tکه در آن عملگرهاي 
1 2( ) [ ( ), ( ),...., ( )]mu t u t u t u t= در طول پرواز ممکن

شود.) تعریف می6صورت رابطه (است دچار آسیب شوند. مدل آسیب به
)6(( ) , 				 , {1,2,..., }i i iu t u t t i m= ³ Î 	

ثابت خرابی نامعین عملگر است. خرابی iuزمان نامعین خرابی وitکه 
عمودي یا ایلرون در یک عملگر مانند اینکه سطوح کنترلی هواپیما مانند دم

موقعیت نامعین و در زمانی نامعین ثابت باقی بمانند و دیگر قابلیت حرکت 
نال . هدف کنترلی طراحی سیگ]15[براي اعمال کنترل را نداشته باشند

کنترلی فیدبک تطبیقی است براي اعمال به عملگرها در حضور 
ها) جهت اطمینان از ردیابی مجانبی و هاي پارامتري (آسیبقطعیتعدم

طوري که حد متغیرهاي حالت در کراندار بودن سیگنال حلقه بسته، به
limنهایت به صفر میل کند؛ یعنی بی ( ) 0t x t®¥ =.

	سیستم با طرح کنترلر بهینه نامیعملکرد - 4
گر بهینه نشان در این بخش، یک طرح کنترل نامی مبتنی بر کنترل تنظیم

شود.) نمایش داده می7صورت رابطه (شود. قانون کنترل فیدبک بهداده می
)7(( )du Kx t= 	

6که  9K R ´Îراي مینیمم کردن تابع ماتریس بهره فیدبک انتخاب شده ب
) است.8هزینه (

)8(T T

0
( ) ,J x Qx u Ru dt

¥
= +ò

Tکه  0Q Q= Tو < 0R R= Tهاي وزنی هستند و براي ماتریس< 0P P= >

شود.) ارضا می9تابع (
)9(T 1 T 0,A P PA PBR B P Q-+ - + =

شود:) تعریف می10صورت رابطه (بهKبهره فیدبک 
)10(1 TK R B P-= - 	

گر بهینه پایداري مجانبی سیستم حلقه بسته را تضمین طرح کنترل تنظیم
کند، اگرچه در حضور خرابی نامعین موتور عملکرد نامی دیگر می

) و 4)، (2هاي (سازي نمونهشبیهبخش نیست. پاسخ نمونه کنترلر در رضایت
شود بعضی از متغیرهاي سیستم به حالت نشان داده شده که مشاهده می)6(

	شود.پایدار برگردانده نمی

طرح جبرانگر فیدبک تطبیقی در حضور آسیب- 5
)هاي عملگر، در حضور خرابی )u tشود.) تعریف می11صورت رابطه (به

)11(( ) ( ) ( ( ))u t v t u v ts= + - 	

)که  ) mv t RÎ ،بردار ورودي کنترل اعمال شده استT
1 2[ , ,..., ]mu u u u=

دهد. الگوي آسیب به صورت الگوي آسیب را نشان میsبردار خرابی است و 
شود.) معین می12رابطه (

)12(1 2diag{ , ,..., }ms s s s= 	

	که isشود.) تعرف می13صورت رابطه (به

)13(
1, 			
0, 			

i
i

i

u u
u u

s
ì =ï= í

¹ïî
	

1is) بدین معناست که در زمان آسیب 13رابطه ( و در غیر این صورت برابر =
طور آنی اتفاق افتاده و تابع ها بهشود آسیبشود. فرض میصفر درنظر گرفته می

}صورت ها بهاي هستند. الگوي مجموعه آسیبثابت پله }, 1,2,...,2i miså= =

شود.) بازنویسی می14) به صورت رابطه (5شود. سیستم (تعریف می
)14(( ) ( ) ( ) ( )x t Ax t B I v t B us s= + - +& 	

) 15(صورت رابطه صورت قانون کنترل فیدبک حالت بهطرح تطبیقی به
شود.نوشته می

)15(ˆˆ( ) ( ) ,v t Kx t q= + 	

Tکه 
1 2

ˆ ˆ ˆ ˆ[ , ,..., ] m n
mK K K K R ´= Î وT 1

1 2
ˆ ˆ ˆ ˆ[ , ,..., ] m

m Rq q q q ´= Î و قوانین تطبیق
شوند.) تعریف می17) و (16به شکل رابطه (

)16(Tˆ , 			 1,2, ...,i i iK xx Pb i m= -G =& 	

)17(Tˆ , 			 1,2,...,i i ix Pb i mq l= - =& 	

Tکه  0, 0i i ilG =G > > ،ibi امین ستون, 1,2,...,B i m= بوده و
T 0P P= 	کند.) را ارضا می18معادله ریکاتی (<

)18(T 1 T 0A P PA PBR B P Q-+ - + =
براي طرح کنترل تطبیقی ارائه شده فرض زیر مفروض است.

): 1فرضیه  , )A B پایدارپذیر بوده، اگر رتبه ماتریس( )B I s-ازاي تمامی به
باشد.Bهاي ممکن آسیب برابر با رتبه ماتریس حالت

) 5) آپدیت شده و به سیستم (17) و (16)، از (15: قانون کنترلی (1قضیه 
(6هاي عملگر (شود که دچار خرابیمیاعمال  اند، ) شده1) تحت فرضیه 
sازاي هر هاي سیستم حلقه بسته کراندار بوده و بهسیگنال Îå

lim ( ) 0, 	t x t®¥ برقرار است.=
): از آنجا که اثبات , )A Bهاي پایدارپذیر است، ثابتm nK R ´Î وn nP R ´Î

) برقرار است.19وجود دارند، به طوري که رابطه (
)19(T T T( ) ( ) 0, 0, 0P A BK A BK P Q P P Q Q+ + + = - < = > = >

:1از شرایط فرضیه 
)یعنی (رتبه ماتریس  )B I s-هاي ممکن آسیب برابر با ازاي تمامی حالتبه

صورت توانند بهمیBهاي خطی از ستون باشد)، ترکیبBرتبه ماتریس 
)ترکیب خطی از  )B I s- بیان شوند؛ یعنی، براي هرs Îå یک ،

m nK Rs
´Îاست:) برقرار 20طوري که رابطه (به
)20(( )B I K BKss- = 	

وجود دارد که معادله:s،Ksبنابراین، براي هر 
T T T[ ( ) ] [ ( ) ] 0,P A B I K A I K B P Qs ss s+ - + + - = - <T 0P P= >

).19کند، مشابه در (را ارضا می
هاي عملگر که براي تعدادي آسیبtشود در زمان نامعینفرض می

شود به طوري کهسیستم از قبل تعریف نشده به سیستم اعمال می
{ } { }1 2 1 2( ) , 	 , , ..., , 	 , ,..., 1,2,...,i i p pu t u i i i i i i i m= = Ì و خرابی عملگر در زمان

kt زمانی که الگوي خرابی)s1کند)، با تغییر می , 1,2,...,k kt t k N+< =

(14اتفاق بیفتد. براي سیستم ( (16)، (15) با کنترلر  )، یک تابع 17) و 
.]15[تواند انتخاب شود) می21صورت رابطه (کاندیداي لیاپانوف به

)21(

1 2

1 2

T T 1

, ,...,

1 2

, ,...,

1 1 ˆ ˆ( ) ( )
2 2

1 ˆ( )
2

p

p

i i i i i
i i i i

i i i
i i i i

V x Px K K K K

l q q

-

¹

-

¹

= + - G - +

-

å

å
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)1براي هر بازه زمانی  , ), 0,1,...,k kt t k N+ 0، با = 0t 1Ntو = + = iKi، که ¥

ازاي ) است، و به22(راه حل معادلهiqو Ksامین ردیف 

1 20, 		 , ,...,i pi i i iq = )1در هر بازه V. مشتق زمانی = , )k kt t صورت رابطه به+
شود.) محاسبه می23(

)22(2 2, ,..., , ,...,
,

i p i p
i i j j

i i i i j i i i
b b uq

¹ =

= -å å 	

)23(

2

2

T T T T T

T T T 1

, ,...,

1

, ,...,

T T T T

T T

,

1 1ˆ ˆ( ( ) ) ( ( ) )
2 2

ˆ ˆ ˆ( ) ( )

ˆ ˆ( )

1			 = [ ( ( ) ) ( ( ) ) ]
2

ˆ( )( ) 	

i p

i p

i

i i i i
i i i i

i i i i
i i i i

j j
i j j

V x P A B I K x x A K I B Px

x P Bu x PB I K K K

x P A B I K A K I B P x

x PB I K K x x Pb u

s s

s

s s

s s q

l q q q

s s

s

-

¹

-

¹

¹

= + - + + -

+ + - + - G

+ -

+ - + + -

+ - - +

å

å

&

&

2

2

2 2

,...,

T T

, ,...,

T 1 1

, ,..., , ,...,

T

ˆ		 	 ( )( )

ˆ ˆˆ ˆ						+ ( ) ( )

1				 = 0
2

p

i p

i p i p

j

i i
i i i i

i i i i i i i i
i i i i i i i i

x Pb x PB I

K K K

x Qx

q s q q

l q q q

¹

- -

¹ ¹

+ + - -

- G + -

- £

å

å

å å &&

	

2xو در ادامه اینکه  L L¥Î Ç وˆ
iK L¥Î وî Lq ¥Î1براي 2, ,..., pi i i i¹ از

) را خواهیم داشت:24) رابطه (16رابطه (

)24(1 1 1 T
1 1 2 2

ˆ ˆ ˆ[ , , ..., ] .m mK K K xx PB- - -G G G = -& & &

1صورت ترکیب خطی ازتواند بهمیBاز آنجا که  2, , , ..., ,i pb i i i i¹

{ }1
1 2

ˆ , , ,...,i i pK i i i i-G Î& 1و همچنین
1 2

ˆ , , ,...,i i pK i i i i-G نشان داده شود، این &¹
ˆبدین معناست که 

iK L¥Î 1براي 2, , ..., pi i i i=طور مشابه و بهî Lq ¥Î براي

1 2, , ..., pi i i i=.هستند
,در Vتابع  0,1,...,kt k N= پیوسته نیست و تنها مقادیر محدودي در
2آید دست میها دارد. لذا، بهآن زمان ˆ,x L L K L¥ ¥Î Ç Î وˆ , 0L tq ¥Î " ³ ،

)زیرا  )v t L¥Î وx L¥Î& 2داده شده که( )x t LÎ :و همچنین خواهیم داشت ،
lim ( ) 0t x t®¥ =.

این طرح جبرانگر تطبیقی قابل اعمال به یک مدل دینامیکی خطی شده 
0هواپیما حول نقطه تعادل  0( , )x Uدهنده شرایط پایدار با بال بوده که نشان

)تراز است. معنی فیزیکی بردار حالت غیرصفر  )x t) بدین معناست که 5در (
متغیرهاي سیستم از حالت تعادل خود خارج شده و دیگر پایدار نخواهد بود. 
اما طرح کنترل تطبیقی پیشنهادي قادر است هواپیما را بعد از آسیب در 
(صفر) که همان هدف  مدت زمانی کوتاه به شرایط پایدار و تعادل اولیه 

) 1) بدین معناست که تحت فرض (1کنترلی است باز گرداند. نتیجه قضیه (
)طرح کنترل تطبیقی قادر به ردیابی مجانبی  )x t به صفر است؛ یعنی، تحت

(که در عمل در مورد خرابی رادر صدق می1فرض ( طور کند)، هواپیما به) 
گردد اتوماتیکی تحت شرایط نرمال یا آسیب به شرایط پرواز پایدار برمی

این شرایط براي کنترلر فیدبک نامعین است).(تمامی 

اعمال روش به کنترل پرواز هواپیما- 6
سازي براي نشان دادن اثربخش بودن طرح تطبیقی در این بخش، نتایج شبیه

هاي رادر، ایلرون و موتور شود که به هواپیما با آسیبپیشنهادي آورده می
شود. ابتدا یک ا استفاده میاعمال شده و از مدل اختلاف تراست موتور هواپیم

مدل هواپیما مبتنی بر اختلاف تراست معرفی شده، سپس، طبق طراحی مدل 
سازي این مدل بدون آسیب براي ارزیابی شبیه،کنترلر نامی معرفی شده

شود. سپس مدل آسیب را به کنترلر اعمال کرده و از کنترلر نامی انجام می
هاي رادر، ایلرون و ر حضور خرابیطرح جبرانگر کنترلر تطبیقی فیدبک د

شود.موتور استفاده می
(مشابه بوئینگ براي شبیه سازي، از یک مدل هواپیماي تجاري بزرگ 

	40فیت بر ثانیه و در ارتفاع 774شود. هواپیما با سرعت ) استفاده می747
صورت رابطه هزار فیتی در حال پرواز است. مدل دینامیکی خطی شده به

شود.ف می) تعری25(

)25(

(1) (2) (1) (2)
4 4 4 3 4 34 5

(3) (4) (3) (4)
5 4 5 5 5 3 5 3

A A B Bx x U
A A B B

´ ´ ´´

´ ´ ´ ´

é ù é ù
ê ú ê ú
ê ú ê úë û ë û

= +&

هاي صفر وماتریسB(2)و A(2)که 
T

T

[ 	 	 	 	 	 	 	 	 ]
[ 	 	 	 	 	 ]r rl le t t a a r

x u w q v r p
U

q f y
d d d d d d

=
=

	

(1)

0.003 0.039 0 0.322
0.065 0.319 7.74 0

0.020 0.101 0.429 0
0 0 1 0

A

- -é ù
ê ú- -ê ú=
ê ú- -
ê ú
ë û

(3)

0 0 0 0
0.08 0.02 0 0
0.02 0.005 0 0

0 0 0 0
0 0 0 0

A

é ù
ê ú
ê ú
ê ú=
ê ú
ê ú
ê úë û

(4)

0.0558 7.74 0 0.322 0
0.0773 0.115 0.0318 0 0

0.394 0.388 0.465 0 0
0 0 1 0 0
0 1 0 0 0

A

- -é ù
ê ú- -ê ú
ê ú= - -
ê ú
ê ú
ê úë û

(1)

0.01 1 1
0.18 0.04 0.04
1.16 0.598 0.598
0 0 0

B

é ù
ê ú- - -ê ú=
ê ú-
ê ú
ë û

	

(3)

0 0 0
0 0.4 0.4
0 0.02 0.02
0 0 0
0 0 0

B

é ù
ê ú-ê ú
ê ú= -
ê ú
ê ú
ê úë û

(4)

0.03 0.03 0.0564
0.0036 0.0036 0.4750
0.0715 0.0715 0.02

0 0 0
0 0 0

B

-é ù
ê ú- -ê ú
ê ú=
ê ú
ê ú
ê úë û

نشان دهنده تاثیر اختلاف تراست B(3)و A(3)هاي غیرصفر در عبارت
باشند.می

شود: خرابی عملگر در این مقاله، سه نوع خرابی عملگر درنظر گرفته می
) درنظر 26صورت رابطه (ر. خرابی دم عمودي بهدم عمودي، ایلرون و موتو

شود:گرفته می
)26(6( ) 2crad,	 ,fU t t t= ³ 	
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عمودي در این زمان دهنده زمان آسیب بوده، به این معنا که دمنشانftکه 
- کند. خرابی ایلرون نیز بهدر موقعیت خود فیکس شده و دیگر حرکت نمی

شود:) نشان داده می27رابطه (صورت 
)27(5( ) 4crad						 fU t t t= ³

4در ftدهنده آن است که زاویه ایلرون سمت راست در زمان که نشان
ماند. آسیب وارده به رادیان فیکس شده و در همان وضعیت باقی میسانتی

شود:) تعریف می28موتور به شکل رابطه (
)28(2 2( ) 0.2 ( )		f fU t U t t t= ³

ftدهنده آن است که موتور سمت چپ در مقدار نامعینی در زمان که نشان

یا همان زمان آسیب قفل شده و دیگر قابل تنظیم نسیت.

	سازينتایج شبیه- 7
)29صورت رابطه (سازي، مقادیر اولیه بردار متغیرهاي حالت بهدر این شبیه

شود.انتخاب می
)29(0 [2	 8	 0.3	4	0.7	 0.3	1	 3	3]x = - - - -

دهنده یک حالت غیرپایدار پرواز (اغتشاشی) است این بردار حالت اولیه نشان
8و xفیت بر ثانیه در محور 2هاي گیري با سرعتکه هواپیما در حالت اوج

است. نرخ yفیت بر ثانیه در راستاي محور 7/0و zفیت بر ثانیه در محور 
4درجه برثانیه) است. زاویه پیچ -17/0رادیان بر ثانیه (سانتی-3/0یاو و پیچ 

درجه) -72/1رادیان (سانتی-3درجه) و زاویه رول 29/2رادیان (سانتی
3درجه بر ثانیه) و زاویه یاو 57/0رادیان بر ثانیه (سانتی1هستند. نرخ رول 

درجه) است.72/1رادیان (سانتی
}صورت ماتریس قطري بهQراي طراحی کنترلر، ب و 1,1,1,1,7,1,1,6,5{

R65صورت ماتریسبهIدست آوردن همگرایی مطلوب بردار براي به
هفت نمونه اند. در این مقاله،سازي انتخاب شدهمتغیرهاي حالت در شبیه

گر بهینه و تطبیقی به اي کنترلر تنظیمسازي براي بررسی مقایسهشبیه
شود:صورت زیر تعریف می

هاي سیستم با کنترلر بهینه نامی براي هواپیما بدون آسیبپاسخ)1نمونه (
)26هاي سیستم با کنترلر بهینه نامی در حضور خرابی رادر (پاسخ)2نمونه (
سیستم با کنترلر جبرانگر تطبیقی در حضور خرابی راهايپاسخ) 3نمونه (

)26در (
هاي سیستم با کنترلر بهینه نامی در حضور خرابی ایلرون پاسخ)4نمونه (

)27(
هاي سیستم با کنترلر جبرانگر تطبیقی در حضور خرابی پاسخ) 5نمونه (
)27ایلرون (
هاي سیستم با کنترلر بهینه نامی در حضور خرابی موتور پاسخ)6نمونه (

)28(
)1نمونه (

در این بخش، عملکرد سیستم با طراحی کنترلر بهینه نامی بدون حضور 
شود؛ یعنی از معادلات مبتنی بر اختلاف تراست براساس خرابی بررسی می

ی گر بهینه براي حرکت کوپل شده طولی و عرضطراحی کنترلر تنظیم
7، 6، 5، 4، 3هاي ها در شکلسازيشود. نتایج این شبیههواپیما استفاده می

خوبی قادر است شود که این کنترلر بهاند. مشاهده مینشان داده شده8و 
مدل دینامیکی تعریف شده مبتنی بر اختلاف تراست را براي حرکت کوپلینگ 

زمان برحسب ثانیه در نمودارها محور افقی معرف سمتی کنترل کند.-عرضی
است.

1هاي رو به جلو و پایین در نمونه سرعت3شکل

1اي در پیچش و زاویه پیچ در نمونه سرعت زاویه4شکل 

1اي در گردش در نمونه سرعت به سمت راست و سرعت زاویه5شکل 

1اي در چرخش، زاویه چرخش و زاویه گردش در نمونه سرعت زاویه6شکل 
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1هاي چپ و راست در نمونه هاي کنترلی اختلاف تراست و ایلرونورودي7شکل 

	
1هاي کنترلی رادر در نمونه ورودي8شکل 

2هاي رو به جلو و پایین در نمونه سرعت9شکل 

)2نمونه (
در این بخش عملکرد سیستم با طراحی کنترلر بهینه نامی در حضور خرابی 

30ftیرد. خرابی در گ) مورد بررسی قرار می26رادر ( ثانیه اتفاق افتاده و =
) ) توصیف شده است. نتایج در 29مقادیر اولیه براي متغیرهاي حالت در 

اند.نشان داده شده14و 13، 12، 11، 10، 9هاي شکل
شود که بعضی از متغیرهاي حالت مانند سرعت در ها مشاهده میاز شکل

)و زاویه یاو vو uیعنی yو xراستاي محور  )y توسط کنترلر نامی در
گردند.حضور خرابی رادر به شرایط پایدار بر نمی

2پیچ در نمونه اي در پیچش و زاویه سرعت زاویه10شکل 

2اي در گردش در نمونه سرعت به سمت راست و سرعت زاویه11شکل 

	
2اي در چرخش، زاویه چرخش و زاویه گردش در نمونه سرعت زاویه12شکل 

	
2هاي چپ و راست در نمونه هاي کنترلی اختلاف تراست و ایلرونورودي13شکل 
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)3نمونه (
) گر تطبیقی درنظر گرفته ) با کنترلر تنظیم26در این نمونه، خرابی رادر 

30ftشود. زمان آنی خرابی می ثانیه بوده و مقادیر اولیه متغیرهاي حالت =
)هاي) تعریف شده است. المان29در ( 1,2,...,6)i iG زیر:صورتبه=

زیر:صورت بهil، و [4	4	0.02	0.02	0.08	0.01	0.01	0.01	0.01]
[0.02	0.4 اند. انتخاب شده[0.03	0.4	0.4	0.4	

، 17، 16، 15هاي هاي کنترلی در شکلپاسخ عملکرد سیستم و ورودي
شود که متغیرهاي حالت با اند. مشاهده مینشان داده شده20و 19، 18

وبی بعد از آسیب به حالت خطرح جبرانگر تطبیقی در حضور خرابی رادر به
گردند.پایدار برمی

	
2هاي کنترلی رادر در نمونه ورودي14شکل 

3هاي رو به جلو و پایین در نمونه سرعت15شکل 

3اي در پیچش و زاویه پیچ در نمونه سرعت زاویه16شکل 

3اي در گردش در نمونه سرعت به سمت راست و سرعت زاویه17شکل 

	
3اي در چرخش، زاویه چرخش و زاویه گردش در نمونه سرعت زاویه18شکل 

3هاي چپ و راست در نمونه هاي کنترلی اختلاف تراست و ایلرونورودي19شکل 

	
3هاي کنترلی رادر در نمونه ورودي20شکل 
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)4نمونه (
در این بخش، عملکرد سیستم با طراحی کنترلر بهینه نامی در حضور خرابی 

10ftگیرد. خرابی در ) مورد بررسی قرار می27ایلرون ( ثانیه اتفاق افتاده =
) ) توصیف شده است. نتایج در 29و مقادیر اولیه براي متغیرهاي حالت در 

ها مشاهده اند. از شکلنشان داده شده26و 25، 24، 23، 22، 21هاي شکل
یعنی yشود که بعضی از متغیرهاي حالت مانند سرعت در راستاي محور می

v و زاویه یاو( )y توسط کنترلر نامی در حضور خرابی ایلرون به شرایط
گردند.پایدار بر نمی

4هاي رو به جلو و پایین در نمونه سرعت21شکل 

4اي در پیچش و زاویه پیچ در نمونه سرعت زاویه22شکل 

4اي در گردش در نمونه زاویهسرعت به سمت راست و سرعت23شکل 

	
4اي در چرخش، زاویه چرخش و زاویه گردش در نمونه سرعت زاویه24شکل 

	
4هاي چپ و راست در نمونه هاي کنترلی اختلاف تراست و ایلرونورودي25شکل 

	
4هاي کنترلی رادر در نمونه ورودي26شکل 

)5نمونه (
) شود. زمان آنی خرابی ) درنظر گرفته می27در این حالت، خرابی ایلرون 

30ft iGتعریف شده و المان 29شود. مقادیر اولیه در ثانیه انتخاب می=

زیر:صورتبه
زیر:صورت بهilو [4	4	0.02	0.02	0.08	0.01	0.01	0.01	0.01]

[0.02	0.4	0.4	0.4	0.4 شوند. با استفاده از کنترلر فیدبک انتخاب می[0.03	
نشان 32و 31، 30، 29، 28، 27هاي سازي در شکلتطبیقی نتایج شبیه

اند.داده شده
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5هاي رو به جلو و پایین در نمونه سرعت27شکل 

5اي در پیچش و زاویه پیچ در نمونه سرعت زاویه28شکل 

5اي در گردش در نمونه سرعت به سمت راست و سرعت زاویه29شکل 

	
5اي در چرخش، زاویه چرخش و زاویه گردش در نمونه سرعت زاویه30شکل 

	
5هاي چپ و راست در نمونه هاي کنترلی اختلاف تراست و ایلرونورودي31شکل 

	
5هاي کنترلی رادر در نمونه ورودي32شکل 

6اي در پیچش و زاویه پیچ در نمونه زاویهسرعت 33شکل 

)6نمونه (
در این بخش، عملکرد سیستم با طراحی کنترلر نامی در حضور خرابی موتور 

10ftگیرد. خرابی در ) مورد بررسی قرار می28( ثانیه اتفاق افتاده و =
) . نتایج در ) توصیف شده است29مقادیر اولیه براي متغیرهاي حالت در 

ها مشاهده اند. از شکلنشان داده شده38و 37، 36، 35، 34، 33هاي شکل
yو xشود که بعضی از متغیرهاي حالت مانند سرعت در راستاي محور می

)و زاویه یاو vو uیعنی  )y توسط کنترلر نامی در حضور خرابی موتور به
گردند.شرایط پایدار بر نمی
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6اي در پیچش و زاویه پیچ در نمونه سرعت زاویه34شکل 

6اي در گردش در نمونه سرعت به سمت راست و سرعت زاویه35شکل 

	
6زاویه چرخش و زاویه گردش در نمونه اي در چرخش، سرعت زاویه36شکل 

	
6هاي چپ و راست در نمونه هاي کنترلی اختلاف تراست و ایلرونورودي37شکل 

)7نمونه (
) شود. زمان آنی خرابی ) درنظر گرفته می28در این حالت، خرابی موتور 

30ft ف شده و المان ) تعری29شود. مقادیر اولیه در (ثانیه انتخاب می=

iG0.01]صورتبه	0.01	0.01	0.01	0.08	0.02	0.02	4	و [4ilصورتبه
هاي سازي در شکلشوند. نتایج شبیهانتخاب می[0.03	0.4	0.4	0.4	0.4	0.02]

شود که کنترلر جبرانگر اند. مشاهده مینشان داده شده42و 41، 40، 39
خوبی قادر است پایداري هواپیما را بعد از آسیب موتور به حالت بهتطبیقی

پایدار بازگرداند.

	
6هاي کنترلی رادر در نمونه ورودي38شکل 

7اي در پیچش و زاویه پیچ در نمونه سرعت زاویه39شکل 

	
7اي در پیچش و زاویه پیچ در نمونه سرعت زاویه40شکل 
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7اي در گردش در نمونه راست و سرعت زاویهسرعت به سمت 41شکل 

	
7اي در چرخش، زاویه چرخش و زاویه گردش در نمونه سرعت زاویه42شکل 

گیرينتیجه- 8
عملگرهاي رادر، در این مقاله، کنترل تطبیقی پرواز هواپیما در حضور خرابی

ایلرون و موتور با استفاده از مدل دینامیکی مبتنی بر اختلاف تراست 
هاي مهم این طرح دینامیکی کوپلینگ حرکت سازي شد. از ویژگیپیاده

علت استفاده از اختلاف تراست موتورهاست. طرح جبرانگر طولی و عرضی به
خوبی ردیابی مجانبی متغیرهاي حالت هواپیما و کراندار بودن تطبیقی به

ند. کنها) تضمین میها (خرابیقطعیتسیستم حلقه بسته را در حضور عدم
کننده بهینه در زمان دهد که کنترلر تنظیمها نشان میسازينتایج شبیه
تواند پایداري سیستم را نتیجه دهد، اما طرح جبرانگر تطبیقی آسیب نمی

ها نیز با سازيبر آنالیز پایداري بر مبناي تئوري لیاپانوف در شبیهعلاوه
خاص اختلاف تراست طور مانده و بهاستفاده از سایر سطوح کنترلی باقی

کند که نشان دهنده اثربخشی خوبی پایداري هواپیما را بازیابی میموتورها به

این روش براي یک هواپیماي مسافربري است. از سوي دیگر، طرح کنترل 
علت عدم نیاز به زیرسیستم شناسایی خطا و تطبیقی معرفی شده، به

سرعت عمل بیشتري همچنین عدم نیاز به دانستن زمان و شدت آسیب، از
در بازیابی پایداري هواپیما و نیز هزینه کمتر در طراحی برخوردار است. 

توان تحقیقات بیشتر در چندین زمینه این مقاله نیاز است که از آن جمله می
دار و بدون سازي غیرخطی، تست پروازي براي هواپیماي سرنشینبه شبیه

اي گرهاي کنترلی و آسیب سازههاي نامعین عملسرنشین، سایر انواع آسیب
اشاره کرد.
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