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 چكيده
. ه استگردیدپذیری بالا بیان عصبی برای هواپیما با مانور دینامیک و شبکهكننده كنترل بر پایه ساختار واروندر این مقاله سیستم تقویت

 كند. شبکهناسایی سیستم فراهم میبندی بهره یا شسیستم كنترل پرواز عصبی استفاده شده، كنترل پرواز تطبیقی را بدون نیاز به جدول

سازی ناقص، تخمین معکوس یا تغییرات ناگهانی در دینامیک هواپیما استفاده سازی ناشی از مدلعصبی همزمان جهت جبران خطای معکوس

. در انتها، نتایج آیندت میدسهای پایدار برای شبکه عصبی همزمان از طریق تئوری پایداری لیاپانوف بهشود. قانون سازگاری وزنمی

پیشنهاد شده اثبات  CASثیر عملکرد أنشان داده شده است تا ت F-18سازی با معادلات شش درجه آزادی غیرخطی برای مدل هواپیمای شبیه

 شود.

 ، تئوری پایداری لیاپانوفدینامیکعصبی، كنترل پرواز،كنترل تطبیقی، آیرودینامیک، وارون  شبکه های كليدی:واژه
 
 

Aircraft control augmentation system Design Using Dynamic Inversion 

and Neural Network 
 

S. H. Sadati 

 

Abstract 
This paper presents a control augmentation system (CAS) based on the dynamic inversion (DI) and neural 

networks for a highly maneuverable aircraft. A neural flight control system is used to provide adaptive 

flight control, without requiring gain-scheduling or system identification. Neural networks on-line is used 

to compensate for inversion error which arise from imperfect modeling, approximate inversion, or sudden 

change in aircraft dynamics. A stable weights adjustment rule for the on-line neural network is derived by 

the Lyapunov stability theorem. Finally, nonlinear six-degree-of-freedom simulation results for an F-18 

aircraft model are presented to demonstrate the effectiveness of the proposed CAS. 

Key Words: Neural Networks, flight control, Adaptive Controller, aerodynamic, dynamic inversion, 

Lyapunov Stability Theory. 
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 مقدمه

طراحی سیستم كنترل پرواز برای هواپیمای جنگنده 

ترین مسائل در دنیای برانگیزهمچنان بعنوان یکی از چالش

باشد. اهمیت مسئله در طبیعت كنترل خودكار مطرح می

های غیرخطی و نامعین بودن دینامیک هواپیما است. مدل

ها فقط برای نواحی كوچکی از شرایط تریم خطی از این سیستم

های كنترل پرواز مرسوم برای این بر هستند. طراحیمعت

ای برای یک مجموعه زیادی از مسئله، انجام طراحی نقطه

یابی ها با میانبندی بهرهشرایط تریم و سپس ایجاد جدول

گیر و با ها نسبت به شرایط پروازی است. این فرایند وقتبهره

برای بیشتر  هزینه زیاد همراست، اما بخوبی قابل قبول و نتیجه

ها رضایتبخش بوده است. پاسخ ریاضی زیادی برای حل هواپیما

بندی بهره برای غلبه بر این ضعف پیدا شده است. مسئله جدول

بندی بهره روش اصولی برای محاسبات جدول ]1[ در مرجع

بندی بهره استفاده از بیان شده است. یک جایگزین جدول

یما طبیعت غیرخطی های طراحی كنترلی است كه مستقروش

روش  شوند. یک چنین جایگزینیمسئله را شامل 

است. وارون دینامیک در تعداد زیادی از مسائل  دینامیکوارون

 .]4-7[ آمیزی بکار رفته استكنترل پرواز بطور موفقیت

یک سیستم كنترل پرواز مستقل مبتنی بر  ]9[در مرجع 

سرنشین كوچک دینامیک برای هلیکوپتر بدون روش وارون

كننده پرواز شامل حلقه داخلی كنترل طراحی شد. كنترل

وضعیت، حلقه میانی كنترل سرعت و حلقه خارجی كنترل 

 PIموقعیت است. در این مقاله، همچنین یک كنترل كننده 

های دو روش كنترلی با هم طراحی و سپس عملکرد و ویژگی

هر دو روش  دهد كهسازی نشان میمقایسه گردید. نتایج شبیه

 .كنترلی دارای عملکرد مطلوب هستند

پهپاد یک خطی بر روی استفاده از كنترل غیر ]9[در 

كوچک تاكید گردید. مدل كامل غیرخطی برای این پهپاد به 

عنوان یک سیستم غیرخطی برای استفاده در حلقه دینامیک 

خور حالت برای طراحی كنترلر سریع بنا شد. روش پس

برای جبران اغتشاشات خارجی و  وانتخاب دینامیک وارون

كه كننده تطبیقی سازی، یک الگوریتم جبرانخطای مدل

همزمان تخمینی از ضریب خطا و اغتشاشات خارجی را كه 

ارائه گردید. نتیجه  ، دربر داردكننده پایداری استتضمین

كننده دارای زمان كه كنترل دهنده این استسازی نشانشبیه

جبران  به سرعت باو  فراجهش كوچکی است پاسخ كوتاه و

پارامترهای خطا و غیره همگرا  ،خارجی اغتشاشاتخودكار 

 .شودمی

با كنترل تطبیقی مدل مرجع از  یدو كنترلر كه تركیب ]2[در 

ردیابی خروجی یک هواپیما در  برایدینامیک است، روش وارون

و اختلالات غیرخطی ناشناخته  قطعیت پارامتریحضور عدم

 از ترم ورودی نامعلومهمچنین با توجه به . گردیدطراحی 

 .استفاده شده است سیستمپایدارسازی برای مقاوم كنترل 

برای  كننده وارون دینامیک با شناسایی مدلاز كنترل ]0[ در

هواپیما دچار نقص شده است  تعقیب مسیر در حالی كه عملگر

كنترل نیز بر اساس چهار حلقه طراحی قوانین . گردیداستفاده 

شکل گرفته ای های زاویهموقعیت، مسیرپرواز، وضعیت و نرخ

 است.

های حلقه داخلی در معکوس دینامیکوارون كاربرد روش

و خارجی جداگانه بر اساس تخمین دو مقیاس زمانی كه عموما 

-5[ ودرباشد بکار میناپذیر میهای هواپیما تفکیکدر دینامیک

تواند توجیه شود كه مقیاس این روش در صورتی می[. 18

زمانی كافی بین دینامیک حلقه درونی و بیرونی وجود داشته 

باشد. در اكثر تحقیقات كنترل پرواز غیرخطی، بهره 

كننده مجموعه حلقه درونی، بسیار بزرگتر از كنترل

میک رود كه دیناشود و تصور میكننده حلقه بیرونی میكنترل

هواپیما این ویژگی را ارضاء كند. بنابراین، این روش پایداری 

 كند.حلقه بسته را تضمین نمی

 دینامیک دراولین مشکل مربوط به بکارگیری وارون

باشد كه وجود یک مدل كامل و سیستم كنترل پرواز این می

دقیق دینامیک هواپیما از جمله ضرائب آیرودینامیکی الزامی 

ایی ضرایب آیرودینامیک به طور دقیق مشکل باشد. شناسمی

فیزیکی هستند.  هایخطی از متغیرباشد، زیرا آنها توابع غیرمی

یک روش سنتی برای  Hبهره با طراحی خطی بندیجدول

غلبه بر این مشکل است. با این وجود، این روش فقط هنگامی 

قادر به تضمین عملکرد مطلوب است كه شرایط اغتشاش 

 كوچک حاكم باشد.

در مشکل بعدی این است كه، معکوس دقیق غیرخطی 

پاكت پروازی به محاسبات زیادی نیاز دارد. نیروها و تمام 

ه بایستی در زمان حقیقی های غیرخطی بدست آمدممان

است كه شوند. از دیدگاه طراحی، مزیت اصلی اینمعکوس 

دینامیک غیرخطی هواپیما تبدیل به سیستم خطی شود كه 

 فرم استاندارد است. 
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های عصبی به عنوان یک كنترلر در چند سال اخیر، شبکه

خور( برای )كنترلرهای دینامیک معکوس پیش تطبیقی

اند. كنترلر تطبیقی بر پیشنهاد شدههای غیرخطی سیستم

اساس شبکه عصبی با بکارگیری قابلیت تشابه عمومی آنها 

تواند بدون دانش خاص قبلی در مورد سیستم دینامیکی می

 .]17-11[ طراحی شود

یک هواپیما تحت كنترل دستی در اكثر موارد زمانی كه 

های تقویت (، سیستماست )برخلاف خلبان كنترل اتوماتیک

های كنترل پرواز خودكار مورد پایداری تنها به صورت سیستم

نیاز است. اما در مورد هواپیماهای نظامی با كارایی بالا، كه 

های ممکن است خلبان ناگزیر به مانور هواپیما در محدوده

عملکردی باشد و وظایفی از جمله ردیابی دقیق از اهداف را 

مورد  (CAS)های تقویت كنترل ویژه تمدهد، سیسانجام می

 ،توسعه یافته استزیادی آوری كنترل پرواز تا حد . فنباشدنیاز 

قوانین "تواند خلبان را با كه در آن سیستم كنترل پرواز می

شده همراهی كند. به عنوان مثال، اگر انتخاب "كنترل مناسب

كرده های دوربرد تغییر چه نقش یک جنگنده با شلیک موشک

با اهمیت است.  ،كلاسیک است، اما هنوز نبرد هوایی نزدیک

نبرد هوایی نزدیک از قابلیت مانورپذیری و چابکی بالای هواپیما 

)توانایی برای تغییر سریع مانورها( و سیستم كنترل كه به 

مند دهد، بهرهخلبان امکان استفاده از این قابلیت مانور را می

شده مناسب برای متغیر كنترلشود. در این وضعیت یک می

لفه شتاب در ؤشتاب نرمال هواپیما است. این م ،1پیچمحور 

است. به طور مستقیم این حالت مربوط  zجهت منفی از محور 

های به انجام حداكثر نرخ گردش است كه باید در محدوده

های فیزیکی خلبان قابل كنترل ای بدنه، و یا محدودیتسازه

مد مناسب  " g-فرمان"رای یک نبردهوایی، باشد. بنابراین، ب

 برداری از سیستم كنترل پرواز است. برای بهره

معمول برای سیستم تقویت كنترل  هاییکی دیگر از روش

باشد. هنگامی كه یک محور پیچ، سیستم فرمان نرخ پیچ می

یاز روی مورد نوضعیت تعقیب دقیق هدف توسط دستگاه نشانه

نظر بهپیچ برای این منظور مناسب  نرخ باشد، پاسخ فرمان

سیستم  ،. همچنین كنترل نرخ پیچ برای تقرب و فرودرسدمی

ترین سیستم سمتی، متداول-باشد. در كنترل عرضیارجحی می

این سیستم در است.  7رولتقویت كنترل، سیستم فرمان نرخ 

ممکن است رول حول بردار سرعت هواپیما به جای محور بدنه 

 .]11[ طراحی شود

در این مقاله، سیستم بهبود كنترل بر اساس 

عصبی برای هواپیمای با عملکرد بالا دینامیک و شبکهوارون

شده به خلبان این امکان را شود. كنترلر طراحیطراحی می

دهد كه فرمان شتاب نرمال )یا زاویه حمله( و نرخ رول را در می

اعمال تقیم حالی كه از پایداری هواپیما مطمئن است، بطور مس

در این مقاله بر روی سیستم تقویت كنترل . ] 19-14[ كند

مدل  شود.ارائه میبا ساختار ذیل كید و روش طراحی آن أت

شود. در بخش سوم پرواز غیرخطی در بخش دوم توصیف می

طرح اجمالی كاربرد الگوریتم وارون دینامیک برای طراحی 

CAS كنترلر تطبیقی شود. در بخش چهارم پیشنهادی بیان می

سازی آیرودینامیکی و های عصبی زمانیکه خطای مدلشبکه

شوند. در این داشته باشد طراحی میدینامیک عملگر وجود 

بخش همچنین تجزیه و تحلیل پایداری سیستم كنترل 

گیرد. در بخش پیشنهاد شده توسط نظریه لیاپانوف صورت می

 F-18پیمایدرجه آزادی هواسازی عددی مدل ششپنجم شبیه
شود تا تاثیر الگوریتم پیشنهاد شده را به اثبات رساند اجرا می 

 گیری آمده است.و در انتها نیز نتیجه

 

 معادلات حركت 

های فیزیکی، یکی از مهمترین ابزار بررسی رفتار سیستم

سازی آنهاست. هواپیما و بیان تاثیر محیط بر آن دارای مدل

است. مدل مورد نظر شامل ای سیستم دینامیکی پیچیده

آزادی است كه توسط معادله  درجه معادلات حركت شش

 شودبیان می (5( تا )1روابط ) بادیفرانسیل غیرخطی مرتبه اول 

]19-12 [. 
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، xaFسه معادله اول، معادلات نیروی هواپیما در محور بدنه كه 

yaF وzaF  ،و  پیشرانشبردار نیروهای آیرودینامیکیxgF ،

ygF وzgF در این معادلات،باشند. بردار نیروهای جاذبه می

UV XYمحورهای راستایسرعت در  W و , محور  Z و ,

سه معادله دوم، معادلات حاكم بر  .دنباشبدنه هواپیما می

pqrدینامیک چرخش هواپیماست كه در آن به ترتیب نرخ  ,,

xyz در مختصات بدنی هستند. 1یاورول، پیچ و  III ,, 

ضربی و جملات  ممان اینرسی xzIاصلی و اینرسی  هایممان

aeroaeroaero mnl یرودینامیکی در معادلات آهای سهم ممان ,,

سه معادله آخر معادلات  هستند. چرخشی حركت هواپیما

در اینجادهد. وضعیت پرنده در محور اینرسی را شرح می

 ضرایب نیروها  .هستند یاو، پیچ و رولهای اویلر زاویه ,,

های آیرودینامیکی روی هواپیما در حالت كلی، بخاطر ممان و

و همچنین عدد ماخ، ارتفاع و  و وابستگی به زوایای

های سطوح كنترل و تغییر وزن هواپیما در حین پرواز، انحراف

باشند كه در اینجا از ذكر آن خوداری ای میدارای توابع پیچیده

از شتاب بجای نیرو  (1)تا ( 1)شده است. اگر در معادلات 

 استفاده كنیم، خواهیم داشت:
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(11)   cossingaWpUrV y  

(17)   coscosgaUqVpW n  
 X،naشتاب در راستای xa( 17( تا )18)های در معادله

 Yراستای شتاب جانبی در yaو Zشتاب نرمال در راستای

كنیم كه ضرایب باشد. فرض میمحور بدنه هواپیما می

آیرودینامیکی بصورت تابعی غیرخطی از زاویه حمله و زاویه 

لغزش جانبی و بصورت تابعی خطی از سطوح كنترل و نرخ 

های آیرودینامیک هواپیمای با عملکرد باشند. مدلای میزاویه

های درجه بالای پارامتری شده غیرخطی رمبالا معمولا شامل ت

های های كنترل هستند، و همچنین شامل ترمبا ورودی

پارامتری شده مستوی كه ناشی از معادلات دینامیک 

های درجه بالاتر متغیرات باشد. در این جا از ترمغیرمستوی می

های درجه اول نظر كرده و فقط ترمسطوح كنترل صرف

دینامیک ی هنگام بکارگیری تکنیک وارونمتغیرات كنترل ورود

كننده دهیم. بهرحال، بکارگیری كنترلرا مورد بررسی قرار می

پیشنهادی برای هواپیمای با عملکرد بالا با این فرض محدود 

سازی ناشی از این فرض با شود چونکه خطای مدلنمی

 شود. عصبی همراه با تطبیق قوانین جبران می بکارگیری شبکه
 

 CAS برای طراحي ديناميكنون كنترل وارونقا

های كنترل عمومی وجود ندارد و در حال حاضر، سیستم

برای هر هواپیما باید طراحی خاصی انجام بگیرد. یکی از 

های مورد استفاده برای طراحی سیستم كنترل، روش روش

وارون دینامیک است. برای استفاده از این روش لازم است كه 

خطی انجام گیرد و طراحی سیستم كنترل بر اساس مدل غیر

تایج طراحی برای یک هواپیما با تغییرات جزئی قابل اعمال به ن

 باشد. هواپیماهای دیگر نیز می

كننده كنترل را بر ساختار طراحی سیستم تقویت 1شکل

 دهد.دینامیک برای هواپیمای با عملکرد بالا نشان میپایه وارون

كننده كنترل بایستی هواپیما را در حالیکه سیستم تقویت

)(اب نرمالفرمان شت na و نرخ رول)( p  شده از طرف صادر

همچنین  CASوظیفه  كند، پایدار سازد.دنبال میرا خلبان 

)یا شتاب جانبی( در حین  جانبی در صفرزاویه سرش نگهداری

در حدود صفر جانبی سرشفرایند تنظیم زاویه مانور است. 

كه شوند، چوننامیده می "گردش هماهنگ"اغلب به عنوان 

به طور جانبی سرشباشد، زاویه متقارن می X-Zبدنه در صفحه 

 دهد.معمول در هنگام گردش پرواز رخ می
 

 
  عصبي ساختار قانون كنترل پرواز تطبيقي -1شكل 

 

 كنندهسیستم تقویتمنطق طراحی [ 19] و [14] مراجع

های اویلر و مدل های بدنه به زاویهتبدیل فرمان از نرخ ،فرمان

به منطق طراحی  [10] معکوس را بیان كردند. در مرجع

ل طولی پرداخته ا)زاویه حمله( در كان كننده فرمان تقویت

پیشنهادی شامل سه حلقه  CAS شد. در این مقاله، ساختار

باشد. حلقه پایدارساز داخلی وظیفه میداخلی، واسط و خارجی 

های بدنه را دارد. در پایدار كردن هواپیما و تعقیب فرمان نرخ

 های خلبان است.این ساختار، حلقه خارجی برای تعقیب فرمان

خور وضعیت توان با استفاده از پسپایدارسازی بدنه را می

منظور مطابقت دادن پاسخ هواپیمای  بهو نرخ به دست آورد. 

های خلبان، سیستم پایداركننده هواپیما نشده به ورودیتقویت
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شوند. به منظور ها طراحی مینرخ تعقیببا كارایی بالا برای 

انجام مانورهای سریع در نبرد هوایی، فرمان ورودی شتاب 

نرمال به جای نرخ پیچ برای كانال طولی سیستم انتخاب 

در هواپیماهای ترابری برای پایدارسازی بدنه و برای  شود.می

های كنترل وضعیت داشتن ارتفاع و سمت از سیستمنگه

 شود.استفاده می

ردیابی شتاب نرمال و نرخ رول در سیستم بهبود فرمان 

جانبی شود. با این حال، تنظیم سرش اجراراحتی تواند به می

جزا انجام شود. منطق تواند با استفاده از حداقل سه روش ممی

جانبی است. مشکل خور سرشاصلی استفاده مستقیم از پس

جانبی اغلب همراه با گیری زاویه سرشروش این است كه اندازه

جانبی در صفر بر خطاست. روش دوم برای حفظ زاویه سرش

اساس گردش هماهنگ، شتاب جانبی صفر است. بنابراین، اگر 

تاب جانبی جهت تولید خروجی گیری شسنج برای اندازهشتاب

توان به دست نرخ یاو استفاده شود، گردش هماهنگی را می

آورد. برنامه دیگر برای گردش هماهنگ به نوبه خود شامل 

 4بنکهای پیچ و رول برای محاسبه زاویه استفاده از وضعیت

است، كه سپس از آن برای محاسبه میزان نرخ یاو لازم برای 

ی در نزدیکی صفر مورد استفاده قرار جانبنگهداشتن لغزش

های دوم و سوم در ها، تركیبی از روشگیرد. از این روشمی

 شود.عمل بیشتر استفاده می

 هایفرمانهای خلبان به منطق تقویت فرمان، ورودی

هستند.  cpو نرخ رول ya، شتاب جانبیncaشتاب نرمال

ههای بدنگیری شده نرخمنطق تقویت فرمان از مقدار اندازه
pqr nyهای شتابمؤلفه، ,, aa های سرعت در مؤلفه، ,

UVWدستگاه بدنه برای تولید  و رول ، وضعیت پیچ,,

ccc های بدنهمقدارهای فرمان نرخ pqr كند. استفاده می ,,

های رول، پیچ و یاو را نرخ سیستم تعیین موقعیت پرنده فرمان

كند. اگر مطلوب بود، سیستم برای مدهای عملیاتی دنبال می

های پیچ، كه خلبان به طور مستقیم فرمان نرخاضافی در جائی

 شد.كند اصلاح میرا اعمال می رول و یاو

پیشنهادی مشکل  CASبایستی توجه داشت كه معماری 

فیدبک ورودی  سازیرا با استفاده از خطی "دینامیک صفر"

خروجی معمولی از طریق پایدارسازی دینامیک وضعیت رفع 

 .]15[ كندمی

 

pqr هایبرای حالت داخليهای كنترل حلقه ,, 

 خور استبسط قانون كنترل پس ،وارون دینامیک هدف از

به طوركلی دینامیک  .را خطی كند كه پاسخ سیستم به دستور

 :[ 1-4] نوشت (11ا رابطه )توان بمیرا غیرخطی هواپیما 

 

(11)  Cxyuxfx  ),,( 
در آن ظاهر  uرمتگیریم كه مشتق می تا آنجاحال از خروجی 

 :شودتعریف می (14رابطه )معادلات خروجی به شکل  شود.

 

(14)  uxGxhy d ).()()(  
خواهد  (19رابطه )صورت هب كنندهمعادلة كنترل ،عبارت دیگرهب

 :بود

 

(19)  )]([)( 1 xhxGu    
با  دینامیک مطلوب سیستم حلقه بسته است. vدر آن كه

 خواهیم داشت:( 19) كنندهاستفاده از كنترل

 

(19)    vxhxGxGxhy d   )]([)()()( 1)(  

به دلخواه خودمان با  dy)(بدین ترتیب نرخ تغییرات خروجی

انتخاب  (12رابطه )صورت هب vكه  ،شودتعیین می vانتخاب 

 باشد:یک بهرة ثابت تواند نیز می 0kو  دهش

 

(12)  )(0 xxkx c   
( بیان كرد كه در آن 10معادله ) باسریع را  توان دینامیکمی

های ترم
ccc pqr های نرخ رول، پیچ و یاو با قانون فرمان ,,

 :باشندكنترل می

 

(10)  
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pqr كه  منظور هحال بهای كنترل هستند. بهره ,,

معادلات  (،14) دینامیک بر اساس معادلةوارون گیریکارب

های تركیبی از ترم بارا  ((9)تا  (4))معادلات  چرخشی حركت

 :كردمرتب  (15بصورت رابطه ) توانمیخطی و غیرخطی 

 

(15)  
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 های سیستم است:شامل هشت بردار از حالت xكه 
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(78)  ],,,,,,,[  rqpVx  
برای  (77( و )71)عبارات  ،(9( تا )1با تغییراتی در معادله )

 آید:دست میبه xg)(و  xf)(عناصر
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های خطی طور كلاسیک از مشخصههیرودینامیکی بآهای ممان

، كه تابع هموار از زاویه حمله كنترل و پایداری هواپیما

 :دنشومحاسبه می (79( تا )71روابط )به شرح باشند، می

 

(71)  
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، فرض شده است كه سیستم كنترلی استفاده شده جادر این

pqrهایاش گرفتن فرمانوظیفه   rو e ،aو تعیین ,,

 :خواهیم داشت (19). طبق معادله است

 

(79)  
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برای ایجاد  uكنترل (79) در معادلة( 15) با جایگذاری معادله

وار . ثابت كردن ریاضیآیددست میهسیستم خطی ب

كه هر راباشد چها مشکل میxg)(پذیر بودنمعکوس

توان یک مختلفی دارد. بهرحال، می xg)(هواپیمایی مقدار

),,( تناظر یک به یک بین سطوح كنترل rea   و مقدار

),,(واقعی lmn وجود آورد. به 

 

ynهای های خارجي برای حالتنترل حلقهك aap ,, 

هایكننده به منظور كنترل حالتدر این حلقه، كنترل

yn aap های سریع )به عنوان ورودی( با استفاده از حالت ,,

ynهایشود. فرمانطراحی می aap های ترتیب ورودیبه ,,

حال با دهند. خلبان برای پدال رادر و استیک را نشان می

های نرمال و جانبی (، شتاب17( و )11) استفاده از معادلات

 شوند:بازسازی می (70و ) (72روابط )بصورت 

 

(72)   cossingWpVUray   

(70)  WVpgUqan
  coscos 

),( لازم ای بدنههای زاویهنرخ cc qr  با استفاده از قوانین كنترل

( برای تعقیب فرمان 70( و )72) هایمعادلهانتگرالی و -تناسبی

بدست  (18و ) (75روابط )شده بصورت های تعیینشتاب

 آیند.می

 

(75)    coscos
1

)()(
0

gVp
U

daa
U

K
aa

U

K
q

t
nnc

ia
nnc

pa
c

nn  
 

(18)    cossin
1

)()(
0

gWp
U

daa
U

K
aa

U

K
r

t
yyc

ia

yyc

pa

c
yy

 
 

paiaهایبهره KK ها و خطای بر اساس سرعت پاسخ شتاب ,

های حلقه داخلی شوند. معمولا دینامیکتعقیب انتخاب می

شوند كه سریعتر از حلقه سیستم وضعیت طوری طراحی می

 ةكنیم كه فرمان صادر شدخارجی باشد. بنابراین فرض می

شوند. این فرضیات در دقیقا تعقیب می های بدنهای زاویهنرخ

حلقه داخلی بسیار سریع و پایدار )یعنی با  های یکمحدوده

فرض بر حلقه داخلی كامل( امکان تحلیل حلقه خارجی را 

 دهد.می

 

 كنترل سيستم وضعيت دوراني 

سیستم وضعیت دورانی دو وظیفه مهم را در هواپیما انجام 

دهد. وظیفه اول ایجاد پایداری در بدنه در حالی است كه از می

های دینامیکی مورد نظر بهرمند باشد. در مرحله دوم ویژگی

 های رول، پیچ و یاو را تعقیب نماید. باید فرمان نرخ

خور، ابتدا پسسازی به منظور امکان استفاده از نظریه خطی

ای با استفاده از های وضعیت به زاویه اویلر لحظهفرمان نرخ

های وضعیت )نرخ شوند. فرمان نرخ( تبدیل می11) رابطه

دینامیک محور پرنده با بکار بردن وارون های اویلر( در سهزاویه

 آیند:بدست می

 
   tan)cossin( cccc rqp  
(11)   sincos ccc rq  
   sec)cossin( ccc rq  
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ccc pqr آمده از خلبان و سیستم وضعیت های بدستورودی ,,

( است. در اینجا، هدف طراحی سیستم 18) و (75های )معادله

وضعیت با حداقل خطای ممکن برای تعقیب است. با 

خواهیم پیچ، رول و یاو  هایزاویه نرخ گیری از معادلهمشتق

 :داشت

 

 2sec)cossin(tansin)(tancos)( rqrqqrP ccc   

(17)   sin)(cos)( cc rqrq   

   sectan)cossin(seccos)(sin)( rqrqrq cc   

دیفرانسیل درجه معادلات  ،دینامیکوارون گیریکاربمنظور هب

 بارا ( 17های اویلر( معادله )های وضعیت )زاویهدوم برای زاویه

 كنیم:بازنویسی میهای خطی و غیرخطی تركیبی از ترم

 

(11)  
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 :عبارتند از: (11ها در معادله )Fكه 

 

(14) 
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معادلات توسط  توانند با طراحی سمت راستاین معادلات می

pqrهای مجازیمتغیر كنترل vvv خطی، متغیر با زمان بفرم ,,

تواند برای شوند. قوانین كنترل تناسبی و مشتقی میتبدیل 

 طراحی شوند: (19با رابطه )ها هریک از این سیستم

 

  ccdcpp KKv  
  )()( 

(19)  ccdcpq KKv  
  )()( 

  ccdcpr KKv     )()( 

دینامیک را برای مراحل وارونتوان می(، 19( به )17با تبدیل )

. در این مقاله هر سه محور را شرح دادیم رداجرا كحلقه داخلی 

( این مجموعه از سه معادله دینامیک سریع را 19و معادله )

 دهد.دینامیک غیرخطی نشان میبمنظور اجرای فرایند وارون

 

(19)  
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كنترلررر تطبيقرري بررا اسررتفاده از وارون ديناميررك و    

  عصبيشبكه

كننده تطبیقی عصبی بر اساس كنترل شبکهدر این بخش 

سازی پسخور تحت فرضیاتی كه تمام با بکارگیری تکنیک خطی

سازی است پیشنهاد زیر سیستم دارای نامعینی و خطای مدل

عصبی بطور تطبیقی با استفاده از  های شبکهگردد. وزنمی

الگوریتم آموزش پایدار همزمان كه از تئوری لیاپانوف بدست 

كه تمام شود یشوند. همچنین ثابت مآید سازگار میمی

ها در سیستم حلقه بسته با استفاده از تابع لیاپانوفی كه سیگنال

های تركیبی از خطای حالت و خطای پارامترهای وزن شبکه

 شوند.عصبی است نهایتا بطور یکنواخت كراندار می

اینکه ضرایب آیرودینامیکی غیرخطی هستند و به  دلیلب

ی وابستگی دارند، شناسایی آنها بسیاری از متغیرهای فیزیک

ریاضی و سیستم  طور دقیق مشکل است. تفاوت بین مدلب

شود. به منظور غلبه بر این واقعی موجب كاهش عملکرد می

شود. سیستم عصبی چندلایه بکار برده می نقطه ضعف، شبکه

رل پرواز پیشنهادی، بر اساس كنترل تطبیقی مدل مرجع كنت

 بنا شده است.

های های متعارف برای كنترل سیستمیکی از روش

خور است. كنترل در هر پس سازیدینامیکی بر اساس خطی

شده بستگی دارد. به مفهوم كانال، به درجه نسبی متغیر كنترل

، باشدكامل سیستم، دارای درجه نسبی  شودتر، فرض میساده

شده دارای درجه نسبی دو است. سیستم یعنی هر متغیر كنترل

را بررسی  (12رابطه )آزادی درجه n دینامیکی غیرخطی

 كنیم: می

 

(12)  ),,( xxfx   
nكه

x RDtxtx )(),(  ،متغیرهای حالتm
u RDtu )( 

 متغیر كنترل و f  غیرخطی از متغیرهای هواپیما تابع

,3باشد. درمورد هواپیما،می Rx كه عناصرx های به زاویه

),,(اند. یک كنترل مجازی وابسته یاو، پیچ و رول pqr vvv 

كه ارتباط دینامیکی بین آن و حالت سیستم خطی را بیان 

 شود:تعریف می( 15و ) (10ابطه )وبا ركند، می

 

(10)  vx  
(15)  ),,( xxfv  
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 اگر f پذیر باشد ومعکوس)(),( txtx  گیری باشد، قابل اندازه

سازی را برای متغیر كنترل فراهم تواند خطی( می15معادله )

با معکوس كردن  های واقعیطور مطلوب، كنترلكند. به

),,( آید. از آنجا كه تابعدست می ( به15) معادله xxf   دقیقا

 شود:تعریف می (48رابطه ) باشناخته شده نیست، تخمینی 
 

(48)  ),,(ˆ xxfv  
 : عبارتست از كه نتیجه آن

 

(41)  ),,(  xxx   
 شود:بیان می (47)سازی با معادله خطای مدلو 

 

(47)  ),,(ˆ),,(),,(  xxfxxfxx   
 كه معکوس مربوط به شود، طوری انتخاب میf̂تخمین

 (41با رابطه )قابل محاسبه باشد. در نتیجه، فرمان عملگر 

 شود:ساخته می

(41)  ),,(ˆ 1 vxxfcmd  
تخمین معکوس دینامیک، خطای معکوس مدل را ایجاد 

تطبیقی  طورعصبی همزمان به كارگیری شبکهكند كه با بهمی

 (44مطابق با رابطه )جبران خواهد شد. كل سیگنال مجازی را 

 كنیم:انتخاب می

 

(44)  adpdrmv   

خروجی  pdوسیله مدل مرجع،عنصر كنترل مجازی ب rmكه

)معادله  خطی برای استفاده در شکل پاسخ سیستم سازجبران

المان تطبیقی برای جبران مدل خطای معکوس  adو، ((19)

 شود.تولید می

خطی برای هر درجه آزادی با فرض معکوس  كنندهجبران

)ˆ(كامل ff  شده شود. چنانچه متغیر كنترلطراحی می

های خطای تعقیب حالت دارای درجه نسبی دو باشد، دینامیک

شده دارای دو قطب در مبدا است. خطی دستگاهمربوط به 

های خطا شود كه دینامیکخطی طوری طراحی می سازجبران

تواند با بکارگیری خطی می سازكلی، جبرانطورپایدار شوند. به

بسته خطی هر روشی طراحی شود تا هنگامی كه سیستم حلقه

ا ساز ب. برای سیستم درجه دو، جبران]77-71[ پایدار باشد

 شود:بیان می (49)معادله 

 

(49)  
 eKK DPpd 

 
 شود:تعریف می (49)خطای تعقیب با معادله كه 

 

(49) 
 














xx

xx
e

rm

rm


 

rmrm در آنها كه xx , ها و موقعیت و سرعت فرمان
33, RKK DP ساز هستند. بهره كنترل ماتریس بهره جبران

شوند كه سیستم معادله تناسبی و مشتقی طوری طراحی می

های عملکردی )زمان نشست، فراجهش و غیره( ( با ویژگی41)

پایدار باشد. با توجه به ساختار كنترل و با بکار  0برای

 (42رابطه )فرم  ه( دینامیک خطا ب41( در )44بردن معادله )

 شود:تبدیل می

 

(42)   adPD vXKXKX
~~~  

XXXكه rm 
دینامیک باید ساز . واضح است كه جبران~

 adv( طراحی شود و نقش42برای پایدارسازی معادله )

 است. در فرم فضای حالت داریم: منظور حذفبه

 

(40)    advBeAe 

 كه




 XXeT ~~:و ، 

 

(45)  




















I
B

KK

I
A

DP

0
,

0
 

 :عبارتند ازمشتقی -های كنترل تناسبیبهره كه

 

,2 nDK   ,2
npK      

 فركانس طبیعی است. nنسبت میرائی و  كه

در این تحقیق، یک شبکه عصبی چندلایه مخفی 

گی تخمین خاطر ویژغیرخطی برای جبران خطای معکوس به

ز عمومی آن انتخاب شده است. خروجی شبکه عصبی چندلایه ا

 آید:دست میبه (98)طریق رابطه 

 

(98)  )( xVW TT
ad   

VWكه تابع  های وزن ورودی و خروجی وترتیب ماتریسبه ,

های شبکه فعال ساز سیگموئیدی است. و قوانین تنظیم وزن

 است: (97( و )91روابط )صورت عصبی به
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(91)   WekxVW w
T

w
ˆ)ˆˆˆ(ˆ  

 

(97)   VekWxV v
T

v
ˆˆˆˆ  

 

VWكه  های نرخ یادگیری و مثبت معین هستند،ماتریس ,

  مشتق جزیی سیگموئید های شبکهمربوط به ورودی 

 انیز ب باشد وپارامتر اصلاح شده خطا می و  xعصبی

 شود:تعریف می (91رابطه )

 

(91)  PBeT 
مثبت معین بوده و از معادله لیاپانوف برای هر  0Pدر اینجا، 

 آید.میدست به 0Qمثبت معین 

 

(94)  0 QPAPAT 
های دینامیک Bو Aهای، ماتریس(94( و )91)در معادلات 

اند. ( تعریف شده45خطای تعقیب هستند كه در معادله )

ها در سیستم نهایتا كراندار بودن تمام سیگنال 1قضیه

 نماید.را تضمین می بستهحلقه

( و 49( تا )41) ( با معادلات12برای سیستم ) :1قضيه

نهایتا  4تا  1همراه با فرضیات  x عصبی های شبکهورودی

 شوند.های در سیستم حلقه بسته كراندار میتمام سیگنال

)(دینامیک معکوس از دینامیک دستگاه  :1فرض f  برای
3R .وجود دارد 

 ال كراندار هستند.عصبی ایده های شبکهرم وزننُ :9فرض
ZZ   

 عصبی با معادلات قوانین تطبیقی برای شبکه :9فرض

 وجود دارد.  0k( با 97) ( و91)

VWهای نرخ یادگیری ماتریس :4فرض  قطری و  ,

 مثبت هستند.

 

  1اثبات قضيه
در فضای  (99)را بتوان با رابطه  كنیم تابعفرض می

فشرده RxxD   بیان كرد: |

 

(99)   )( ** xWW
T

 
**هایكه در آن، وزن ,WV های نامعلوم، اما محدود ماتریس

 كه داریم:نحویهستند. به

 

(99)   


)(sup xVW TT

Dx

 

كران بالای خطای بازسازی  مجموعه فشرده ویک  Dكه

شود. دینامیک خطای تعقیب فرض می Dشده در فضای

 نویسیم:می (92رابطه ) با( را 40معادله )

 

(92)  







  )()ˆ(ˆˆ ** xVWxVWBeAe

TT 

مانده تخمین خطای شبکه است. با استفاده از بسط باقی كه 

 با، خطای تعقیب V̂سری تیلور برای سیگموئید نسبت به 

( تعریف 95در رابطه ) wكه پارامتر  آیدبدست می (90رابطه )

 :شده است

 

(90)   wxVxVWxVxVxVWBeAe TTTTTTT  
~

)(ˆˆˆ)(ˆ)ˆ(ˆ
~

 

(95)  2** )
~

()(ˆ
~

xVWxVxVWw TTTTT   
** كه ~

&
~

VVVWWW   خطای پارامترها، و ترم
2)

~
( xV T های بالاتر بسط سری تیلور را برای ترم 

فرم توان به را می wرم كند. یک كران بالا برای نُنمایندگی می

 نوشت: (98رابطه )

 

(98)  Zccw
~

10  

رم عصبی و نُ مثبت و وابسته به اندازه شبکه cc,01كه در آن 

توان با اعمال الگوریتم تطبیقی، است. می Zماتریس وزن 

و با  های شبکه را برای هر تابع خطای تعقیب و خطای وزن

های وزنی هر اندازه خطای اولیه در بردار حالت و ماتریس

عصبی به داخل یک فضا فشرده كرد. تابع پیشنهادی شبکه

 گیریم:عنوان تابع لیاپانوف در نظر میرا به (91)

 

(91)   )~~
()

~~
(

2

1 11 VVtrWWtrpeeL V
T

W
TT   

كردن ( نسبت به زمان و با مرتب91گیری از معادله )با مشتق

 داشت:آن، خواهیم 

 

(97) 
)ˆ~

()(
2

1

)ˆ~()ˆ~()(
2

1

ZZtrekwpbeeQe

vvtrekwwtrekwpbeeQeL

TTT

TTTT








 

 عبارت با بکار بردن

  22222 ~ˆ~ˆ~
2

FFFFF

T ZZZZZZZtr  [71و11] داریم: 
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(91) 
 

  














 

FFF

FFF

ZpbcpbcZ
k

Z
k

eQe

Ze
k

Ze
k

ZccepbeQL

~

2

~

22

1

2

~

2

~

2

1

10
22

min

22

10
2

min



 

2و با تعریف

2 F
Z

k
Z  ( داریم:91و با جایگزینی در معادله ) 

 

(94)    







 ZpbcZpbcZ

k
eQeL

FF
01

2

min
~~

22

1
 

منفی است.  Lتا زمانی كه ترم داخل پرانتز مثبت باشد، 

 Lبرقرار باشد،  (99( یا )99)بنابراین هرگاه هر یک از شرایط 

 منفی خواهد شد.

 

(99)  
  eb
Q

pbcZ
e 




min

022


 

(99)  Z
F

b
k

ZpBc

k

pbc
Z 




222~ 01 

Zو eبنابراین
 نهایتا كراندار هستند. ~

 

 سازی عددیشبيه

كننده كنترل هواپیما در این بخش عملکرد سیستم تقویت

عصبی با استفاده از  دینامیک و شبکهبا استفاده از وارون

سازی شود. مدل هواپیمای شبیهسازی بحث و بررسی میشبیه

AFشده در این مقاله /18 كه مشخصات آن در  باشدمی

چرخش سطوح  محدوده حركت و نرخو همچنین  1جدول

 آمده است. 7كنترل در جدول

 
 F-18هواپيمای  مشخصات- 1جدول

223000 ftslugI x   200 ft4S   
2151293 ftslugI y   ft3b 42.7  

2169945 ftslugI z   52.11c  

28.2131 ftslugI xz   slugm 1036  

 
 F-18 محدوده و نرخ چرخش سطوح كنترل- 9جدول

deg/s40te )(   deg5.10,deg24 (t)e  

deg/str 56)(    deg30,deg30 (t)r  

deg/sta 100)(    deg25,deg25 (t)a  

deg/st 55.0)(    0.1,0 (t)  

 

Paaمقادیر فرمان  ny  :عبارتند از ,,

0&1&deg0,sec4051

0&2&deg0,sec1501

0&5&deg10,sec105

0&1&deg10,sec50









ycncc

ycncc

ycncc

ycncc

aaptfor

aaptfor

aaptfor

aaptfor

 

 های دیفرانسیلی ومنظور دستیابی به ارضای فرمانبه

ه دوم ــرمان خطی درجــالزامات كیفیت پروازی، فیلتر ف

پارامترهای طراحی استفاده شد.  MIL-STD-1797Aبراساس 

شوند كه جواب های تطبیق طوری انتخاب میكنترلر و بهره

سازی سیستم نتایج شبیه 1و  7هایمطلوب حاصل شوند. شکل

 عصبی دینامیک و شبکهتقویت فرمان با استفاده از وارون

و  رولسیگنال فرمان نرخ  7دهد. در شکلرا نشان می تطبیقی

طور كه دهد. همانرا نشان می كنندهپاسخ هواپیما با كنترل

شده مقدار فرمان اعمال كننده طراحیرفت، كنترلانتظارمی

 17و  رولدرجه  49كه منجر به  cpشده از طرف خلبان 

 1كند. شکلرا تعقیب میشود می یاودرجه تغییر در زاویه 

 سازیهای شتاب نرمال، جانبی و نتایج شبیهسیگنال فرمان

 دهد.كننده را نشان میمربوط به كنترل

 

 
 نرخ رول مرجع و خروجينمودار  -9شكل

 

 

 نمودار شتاب نرمال و جانبي -9شكل
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DI normal acceleration

DI lateral acceleration

Refrence Model

DI+NN normal acceleration

DI+NN lateral acceleration
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، پیچ و رول هایزاویهو ای زاویه هاینرخ 9و  4هایشکل

 9دهد. شکلسیستم تقویت فرمان و هواپیما را نشان می یاو

، 9لرانیاآیرودینامیکی زاویه انحراف سطوح كنترل تغییرات 

نشان ثانیه را  48تا برای مانور مورد نظر  2و رادر 9الویتور

تغییرات  0شکل و ارتفاعتغییرات ر نمودا 2دهد. شکلمی

كه به زاویه حمله را طی مانورجانبی های حمله و سرشزاویه

كه را سرعت تغییرات  5شکل .دهدنشان می رسددرجه می 71

بواسطه افزایش شتاب نرمال و افزایش ارتفاع و با وجود 

 18شکل دهد.نشان میگاز كامل كاهش پیدا كرده است، دسته

كننده طراحی سیگنال خروجی از شبکه عصبی برای كنترل

ها پیداست، سیستم از شکل كه طوردهد. همانشده را نشان می

طرف خلبان تطبیقی فرمان اعمال شده از  عصبیكننده كنترل

سازی و دینامیک عملگر وجود داشته را، چنانچه نامعینی مدل

 .كندباشد، بدرستی تعقیب می

 

 
 ياو، پيچ و رولای نمودار نرخ زاويه -4شكل

 

 

 ياو، پيچ و رولتغييرات زاويه  -9شكل

با روش  ،طراحی شده عملکرد سیستم كنترل

 1هایدینامیک تنها مورد مقایسه قرار گرفته و در شکلوارون

، شودمشاهده میطور كه همان. یده استارائه گرد 5و  0، 2،

كننده از كنترل روش ارائه شده كمترفراجهش و زمان نشست 

كه عملکرد سیستم  گفتتوان س میپ ست.دینامیک اوارون

 باشد.مطلوبی می دارای عملکردطراحی شده تقویت فرمان 

 

 
 تغييرات زاويه سطوح كنترل آيروديناميكي -8شكل

 

 
 نمودار تغييرات ارتفاع بر حسب مسافت -8شكل

 

 
 جانبيهای حمله و سرشتغييرات زاويه -6شكل

 

0 5 10 15 20 25 30 35 40
-25

-20

-15

-10

-5

0

5

10

15

20

Time

ro
ll

, 
p

it
ch

, 
y

a
w

 r
a

te
 (

d
eg

/s
ec

) p

q

r

0 5 10 15 20 25 30 35 40
-20

-10

0

10

20

30

40

50

60

Time

p
h

i,
 t

h
et

a
, 

p
si

 (
d

eg
)

phi

theta

psi

0 5 10 15 20 25 30 35 40
-5

0

5

10

a
il

er
o

n
, 

el
ev

a
to

r,
 r

u
d

d
er

 d
ef

le
ct

io
n

 (
d

eg
)

Time

aileron

elevator

rudder

0 0.5 1 1.5 2 2.5

x 10
4

0.95

1

1.05

1.1

1.15

1.2
x 10

4

A
lt

it
u

d
e 

(f
t)

North (ft)

 

 

DI

DI
 
NN

0 5 10 15 20 25 30 35 40
-20

-15

-10

-5

0

5

10

15

20

25

a
n

g
le

 o
f 

a
tt

a
ck

, 
si

d
es

li
p

(d
eg

))

Time

angle of attack

sideslip

 

 

DI angle of attack

DI sideslip

DI+NN angle of attack

DI+NN sideslip

D
ow

nl
oa

de
d 

fr
om

 jo
ae

.ir
 a

t 1
2:

17
 +

03
30

 o
n 

T
ue

sd
ay

 D
ec

em
be

r 
29

th
 2

02
0

http://joae.ir/article-1-30-fa.html


 سید حسین ساداتی                                                                                                       یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر 

 59 ییز، شماره دوم، پاهجدهمسال               

 

88  / 

 
 نمودار تغييرات سرعت-8شكل

 

 
 advنمودار تغييرات سيگنال كنترل از شبكه عصبي -19شكل 

 

 گيریبحث و نتيجه

یک ساختار عمومی برای سیستم تقویت فرمان با فرض 

طور دقیق مشخص نیست پیشنهاد اینکه دینامیک سیستم به

كننده گردید. طرح كنترل پیشنهادی تركیبی از كنترل

پایداری سیستم حلقه بسته را  ،عصبی شبکه دینامیک باوارون

كننده نترلكند. در این روش لازم نیست كه كتضمین می

براساس مدل خطی طراحی شود. اشکال اصلی مدل 

دینامیک این است كه نیاز به مدل خیلی دقیق غیرخطی وارون

ها و نیروها دارد كه بایستی در زمان واقعی معکوس از ممان

 eها با شود. پایداری سیستم تحلیل و الگوریتم آموزش وزن

آمد.  از تئوری پایداری لیاپانوف بدست شده با استفادهاصلاح

سازی منظور جبران خطاهای مدلعصبی به یک شبکه

بکار برده شد.  CAS آیرودینامیکی همزمان برای طراحی

عصبی كه  دینامیک و شبکهبا استفاده از وارون CAS عملکرد

سازی تجزیه و های قبلی شرح داده شد از طریق شبیهدر بخش

دینامیک مقایسه ج حاصل با روش وارونشد و نتایتحلیل 

 از مدل ریاضی شش درجه آزادی سازیگردید. در این شبیه

سازی این شبیه در است. استفاده شده F-18 هواپیمای

Paaهایفرمان ny معلوم برای سیستم تقویت فرمان  ,,

و ارتفاع  99/8مطابق با پرواز تراز در شرایط تریم عدد ماخ 

 پا انجام شد.  18888

 

 نوشتپي
Pitch 1 
Roll 7 
Yaw 1 
Bank 4 
Aileron 9 
Elevator 9 
Rudder 2 
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