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 چکیده
 کمک پرواز پایداری و ایمنی تأمین به که است اساسی های چالش زا یکی اغتشاش و عیب به مقاوم های سیستم ایجاد پرواز، کنترل حوزه در

.  شود می ارائه خارجی اغتشاشات و حسگر خطاهای حضور شرایط در پرواز کنترل عملکرد بهبود برای نوین استراتژی یک مقاله، این در. کند می

 که شود می استفاده بالا مرتبه لغزشی مود گر مشاهده یک از اغتشاشات، تخمین و حذف مرحله در ابتدا،: است کلیدی مرحله سه شامل رویکرد

 و شناسایی برای دوم، مرحله در. کند می جدا ای زاویه سرعت حسگرهای خروجی از را اغتشاشات و نویز پیچشی فوق کننده کنترل کمک با

 داده در غیرمنتظره تغییرات و عیب تشخیص به قادر پویا صورت به که است شده طراحی تطبیقی عصبی گر مشاهده یک خطا، جداسازی

 فعلی وضعیت به  باتوجه که شود می استفاده کنترلی سیستم طراحی برای عقب به گام ساختار یک سوم، مرحله در نهایت، در. باشد می حسگرها

 مدل روی بر گسترده غیرخطی یکیدینام های سازی شبیه. نماید می کنترلی نرم فرمان با خطا سازی جبران به اقدام آمده، دست به های تخمین و

. کند می تأیید معناداری طور به مرسوم های روش با مقایسه در را عیب برابر در مقاوم کنترل پیشنهادی چارچوب برتر کارایی ،F-18A جنگنده

 مبتنی ساختار با ایسهمق در تخمین دقت در درصد 8/58 بهبود و ردیابی دقت در درصدی 37/13 بهبود به منجر HOSMO ناظر از گیری بهره

 دهد؛ می نشان خود از پیچیده دینامیکی شرایط با مواجهه در را بالایی پذیری تطبیق از نظر مورد سامانه آن، بر افزون. است شده STA بر

 به واقعی کاربردهای برای را آن و نمایند می ایفا پرواز کنترل های سامانه عملی کارایی و اطمینان قابلیت ارتقاء در بسزایی نقش که هایی ویژگی

 .کنند می تبدیل  مطلوب ای گزینه

 .عقب  به  گام کنترل ،لغزشی مرتبه بالاگر تیرؤ ،یقیتطب یعصب گر تیرؤحذف اغتشاش،  ،کنترل پرواز متحمل عیب های کلیدی: واژه
 

Improvement of a Fault- and Disturbance-Tolerant Flight Control 

System Using Adaptive Neural Networks and a Higher-Order Sliding 

Mode Observer 
Javad Naderifar, Mostafa Khazaee, Seyed H. Sadati 

Abstract 
In the field of flight control, developing systems that are resilient to faults and external disturbances is a 

fundamental challenge that directly contributes to the safety and stability of flight operations. This paper 

presents a novel strategy to enhance flight control performance in the presence of sensor faults and 

external disturbances. The proposed approach consists of three key stages:First, for disturbance rejection 

and estimation, a high-order sliding mode observer (HOSMO) is employed. This observer, in conjunction 

with a super-twisting controller, effectively isolates sensor noise and external disturbances from the 

angular velocity measurements.Second, to detect and isolate sensor faults, an adaptive neural observer is 

designed. This observer dynamically identifies unexpected variations and faults in the sensor data.Finally, 

in the third stage, a backstepping-based control framework is implemented, which utilizes the estimated 

fault information to apply smooth control commands for fault compensation in real time.Extensive 

nonlinear dynamic simulations conducted on the F-18A fighter aircraft model clearly demonstrate the 

superior fault-tolerant performance of the proposed control framework compared to conventional 

methods. The use of the HOSMO results in a 13.37% improvement in tracking accuracy and a 58.8% 

enhancement in estimation precision compared to the STA-based structure. Moreover, the system exhibits 

a high degree of adaptability under complex dynamic conditions key features that significantly improve 

the reliability and operational effectiveness of flight control systems, making this approach a promising 

candidate for real-world applications. 

Key words: Fault-Tolerant Flight Control, Disturbance Elimination, Adaptive Neural Observer, High-

Order Sliding Mode Observer, Backstepping Control. 
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 مقدمه

 پرندهوسایل های کنترل پرواز  در دنیای امروز، سیستم

دارند. با بهینه اهمیت زیادی در تضمین ایمنی و عملکرد 

های پیشرفته و  ها، نیاز به روش افزایش پیچیدگی این سیستم

مقاوم در برابر عیب برای افزایش اطمینان و ایمنی بیشتر 

توانند در  یب میهای کنترل مقاوم در برابر ع شود. سیستم می

صورت بروز خرابی یا نقص احتمالی، عملکرد صحیح خود را 

در  [.1] حفظ کنند و از وقوع حوادث جلوگیری نمایند

های کنترل غیرخطی پیچیده، مقابله با اغتشاشات و  سیستم

شود. بسیاری از محققان  های زیادی منجر می ها به چالش نقص

تمرکز خود را بر روی  های غیرخطی، به ویژه در زمینه سیستم

اند. این  این اختلالات قرار دادهثیرات أتتحلیل و مدیریت 

ها صورت  ها به منظور بهبود دقت و پایداری سیستم تلاش

توان این  های نوین و پیشرفته، می گیرد. با استفاده از روش می

مدیریت کرد و از کاهش عملکرد ثری ؤمها را به طور  چالش

یکی از  1لغزشی مودکنترل  .[2]سیستم جلوگیری نمود

ها است که  در کنترل سیستمثر ؤمهای مقاوم بسیار  تکنیک

 حال، این با .کامل اغتشاشات محدود را دارد جبرانتوانایی 

 است 2چترینگ یا لرزش پدیده روش، این عمده معایب از یکی

  .[4و 3] دهد قرار تاثیر تحت را سیستم عملکرد است ممکن که

اغلب با دو  (SMC) های مد لغزشی کننده کنترل

محدودیت اصلی مواجه هستند: نوسانات با فرکانس بالا 

برای جلوگیری از اثر . [5]سراسری )چترینگ( و همگرایی نیمه

لغزشی پیشنهاد  مودلرزش، چندین روش در ادبیات کنترل 

  3د لغزشی فوق پیچشیومها کنترل  شده است که یکی از آن

های  به دلیل ویژگی ی فوق پیچشید لغزشومکنترل  .است

های لغزشی ایفا  کننده کنترلخاص خود، نقش مهمی در میان 

لغزشی مرتبه  مودهای  کننده کنترلکند. برخلاف سایر  می

4دوم
برای سیستمی که  د لغزشی فوق پیچشیومکنترل  ،

شود )صرف  لغزش ظاهر می سطح کنترل در مشتق اول متغیر

ل اعمال است. این روش دارای نظر از مرتبه سیستم(، قاب

ها و اغتشاشات  چندین مزیت مهم است: جبران عدم قطعیت

، نیاز داشتن تنها به اطلاعات خروجی )متغیر لغزشی(، 5هموار

فراهم کردن همگرایی به مبدأ در زمان محدود برای متغیر 

لغزشی و مشتق آن، تولید سیگنال کنترلی پیوسته که به 

برای اعمال کنترل  .[6] کند می کمک لرزشتنظیم و کاهش 

روی یک سیستم مکانیکی مرتبه دوم لازم  فوق پیچشی لغزشی

است متغیر لغزشی با درجه نسبی یک طراحی شود. با انتخاب 

تواند  می پیچشیفوق  یک سطح لغزش خطی، کنترل لغزشی

ها و اغتشاشات را تضمین کرده و همگرایی  جبران عدم قطعیت

این در آن را در زمان محدود فراهم کند. متغیر لغزشی و مشتق 

های سیستم به صورت مجانبی به مبدأ همگرا  ، حالتشرایط

 .شوند می

های بازخورد  کننده کنترللغزشی در طراحی  مودرویکرد 

، وجود نیا باآمیز بوده است.  ای موفقیت العاده فوق به طور حالت

خروجی چند های فیزیکی، تنها  در بسیاری از سیستم

توان با استفاده از  وجود دارد. در این مواقع، می یریگ اندازه ابلق

های سیستم را شناسایی کرد.  ، سایر حالتگر رؤیت یک

همگرایی در زمان محدود،  لیبه دللغزشی  مود گرهای رؤیت

 به طورها،  ها و قابلیت تخمین آن عدم حساسیت به عدم قطعیت

 گیرند برداری قرار می گسترده در کاربردهای کنترلی مورد بهره

متوالی بر اساس اتصال  که هاگر رؤیتنسل جدیدی از  .[7]

فوق الگوریتم اند در قالب  تلفیق شده گر رؤیتو  کننده کنترل

6پیچشی
 الگوریتم کنترل فوق پیچشی [9و 8اند ] توسعه یافته 

 و [10] قرار گرفته است لغزشی مرتبه دوم موددر دسته کنترل 

مقاوم با  گر و رویت یکاربرد های کنترل ای در طور گسترده  به

 توسطاست. همچنین  زمان همگرایی محدود استفاده شده

اثبات شده  7مبتنی بر لیاپانوف رویکردهایهندسی و  های روش

 .[12و11]است 

[، پایداری زمان محدود برای یک 13-15در مقالات ]

قرار  مورد بررسی گر رؤیتبا استفاده از  8سیستم دو انتگرالی

های مورد استفاده  کننده کنترلگرفته است. در این مطالعات، 

موفق به پایداری زمان محدود  اغتشاشتنها در شرایط بدون 

 توانند  نمی ها به طور نظری کننده کنترلشوند. این  می

را به طور کامل حذف کنند، بنابراین در حضور  اغتشاشات

در اطراف مبدأ  های سیستم به صورت محدود ، حالتاغتشاشات

بستگی  اغتشاشاتو این محدودیت به شدت  ندمان باقی می

[ 16با استفاده از فیدبک خروجی و کنترل پیچشی ] .دارد

توان پایداری زمانی  شده، می همراه با قوانین کنترلی تعیین

را  غتشاشمحدود برای هر دو حالت سیستم دو انتگرالی تحت ا

ها به صورت  ترل در این روشمحقق کرد. با این حال، ورودی کن

شود که  ناخواسته می اغتشاشاتناپیوسته است و باعث ایجاد 
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کارگیری کنترل پیچشی  مطلوب نیست. از سوی دیگر، با به

توان هر دو حالت سیستم دو انتگرالی تحت  می ،9پیوسته

 را به صورت پیوسته و با پایداری نامحدود پایدار نمود.  غتشاشا

تواند  ، میفوق پیچشی کننده کنترل درکنترل پیوسته 

و از لحاظ عملی بسیار مفید  حذف کند تضعیف ورا  اغتشاشات

[ به بررسی یک سیستم 19مرجع ] .[18و17و کارآمد باشد ]

دو انتگرالی پرداخته است که تحت تأثیر اغتشاشات قرار دارد و 

تنها خروجی آن در دسترس است، بنابراین نیاز به طراحی یک 

فوق  گر رؤیتدارد. با استفاده از  پیچشیفوق  کننده کنترل

توان در حضور اغتشاشات، حالت دیگر سیستم را  ، می10پیچشی

 سازی در زمان محدودی تخمین زد. با این حال، پیاده

 گر فوق پیچشی رؤیت مبتنی برفوق پیچشی  کننده کنترل

با کنترل 11مرتبه دوم یلغزش مودتواند به طور کامل به  نمی

ته روی سطح لغزش انتخابی دست یابد. برای حل این پیوس

مشکل، دو رویکرد پیشنهاد شده است: یکی استفاده از ورودی 

های عملیاتی  کنترل ناپیوسته که ممکن است در سیستم

پیوسته  فوق پیچشی کننده کنترلکاربردی نباشد و دیگری یک 

غزش ل مودتواند به  که می 12مبتنی بر ناظر پیچشی مرتبه بالاتر

بر روی سطح لغزش انتخابی دست یابد. همچنین، مرتبه دوم 

های تجربی برای نشان دادن  های عددی و آزمایش سازی شبیه

نشان داده  [20]در مرجع  .اند ها ارائه شده کارایی این روش

الگوریتم فوق پیچشی  و 13 یشده است که الگوریتم فوق پیچش

در مقابل الگوریتم  یفوق پیچش گر رؤیتبا استفاده از  14تطبیقی

حت ت ،د لغزشی مرتبه بالاوم گر رؤیتفوق پیچشی با استفاده از 

کمتری  لرزششرایط مشابه، عملکرد مشابهی داشتند؛ هر دو 

 د لغزشی مرتبه بالاوم کنترلی داشتند و نسبت به روش

د وم کنترلی ، روشوجودهمگرایی سریعتری داشتند. با این 

نرژی را مصرف کرده و کوچکترین کمترین ا لغزشی مرتبه بالا

  .خطاها را در مقایسه با دو روش دیگر داشت

های گر رؤیتبا توجه به اینکه بزرگترین نگرانی استفاده از 

توان از توابع اشباع  می ،باشد می لرزشپدیده د لغزشی وبر پایه م

با این  .[20-22]کرد استفاده  علامتبه جای تابع ناپیوسته 

شود، اما سیستم  ای حاصل می لی پیوستهروش، ورودی کنتر

شود و به  لغزشی به یک مرز اطراف سطح لغزش محدود می

شود. به  همین دلیل، از مقاومت در برابر اغتشاشات کاسته می

، پیوستگی ورودی لرزشسازی  های ساده عبارت دیگر، روش

کنند اما ممکن است در برابر اغتشاشات  کنترلی را فراهم می

را با استفاده  لرزشتوان  از سوی دیگر، می .م نباشندچندان مقاو

 .[24و23]نیز کاهش داد  لغزشی مرتبه بالامود های  از تکنیک

 افتی گونه هیچ پیوسته، کنترلی ورودی حفظ ضمن ها، روش این

استفاده از   تکنیک. ندارند اغتشاشات برابر در مقاومت در

 لغزشی مرتبه بالاد وم گر رؤیتالگوریتم کنترلی فوق پیچشی با 

متغیر لغزش و مشتقات آن را در حضور اغتشاشات و است  قادر

[ و در نتیجه ترکیبی از 25ها به صفر برساند ] عدم قطعیت

  .فراهم نمایدپیوستگی و مقاومت را 

 دسته سه به وقوع محل لحاظ به ها بیع در مبحث عیب،

 رنظ از و شوند یم میتقس یپارامتر و یحسگر ،یعملگر یکل

 شوند یم یبند طبقه یموقت و نرم ،یناگهان ورود انواع به یزمان

 و یجداساز ص،یتشخ یاصل فهیوظ سه شامل یابی بی[. ع26]

 در کارآمد یکردیرو عنوان به یلیتحل یافزونگ .است ییشناسا

 کاهش نظر از و شود یم مطرح یافزار سخت یافزونگ با سهیمقا

 و یطیمح یزهاینو رینظ ییها چالش با اما دارد، تیمز نهیهز

 قات،یتحق ی[. در برخ27] است رو روبه یساز مدل یخطاها

اند که  خطا ارائه شده یابی خودکار و مکان صیتشخ یها تمیالگور

بهره  یقیآموزش تطب یها تمیهمزمان و الگور گرهای تخمین از 

است که  یاز شبکه عصب یهمزمان، مدل تخمینگرهای. برند یم

را  و خرابی از شکست یناش ،ستمیس کینامید راتییتغبر 

باز به عنوان   حلقه یعصب شبکه کی .[29و28] کند ینظارت م

کننده  شده است که شامل دو کنترل یمعرف یمدل آموزش

 یبرا ها کننده کنترل نیاست. ا یمشتق -یانتگرال -یتناسب

 یطراح کند، یم تیتبع آن از که یعصب شبکه و یاصل ندیفرآ

 (ym) و مدل مرجع (yp) شده مدل ندیفرآ نیب تفاوت. اند شده

 کی آن کمک به که شود یم رصفریغ مانده یباق کی دیباعث تول

 شود یم انتخاب جبران ریمس و خطادار یعصب شبکه مدل

 یریپذ تحمل شیافزا یبرا زین یعصب یها کننده کنترل .[30]

 نی[. ا31] شوند یم گرفته کار به حساس طیشرا در خطا

 استفاده خور پس یخطا آموزش روش از ها دهکنن کنترل

 نیدر ا .شود یم انجام همزمان صورت به آموزش و کنند یم

به عنوان 15 مرجع مدل یقیتطب کننده کنترل راستا،

 که شده یمعرف میقابل تنظ یبا پارامترها یا کننده کنترل

 عمل ستمیس یساختار یها شکست یبرا مؤثر طور به تواند یم

 یخروج در مرجع مدل کی بیتعق روش نیا[. هدف 32] کند

 یبرا زیکنترل مقاوم ن یبر تئور یمبتن یها روش .است ندیفرآ

 نی[. در ا33] اند شده یطراح ستمیس عملکرد یساز نهیبه
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 یساز حداقل قیطر از که شده یطراح یا کننده کنترل کرد،یرو

 عمل ستمیس ییکارا حالت نیبدتر یساز نهیبه یبرا نرم

 کنترل هیپا بر ،فعال نقص پذیرتحمل یها ستمیس .[34]کند یم

 کالمن لتریاند که با استفاده از ف شده یطراح16نیب شیپ مدل

 اجازه و دهند یم کاهش را ناخواسته اثرات افزوده، حالت

  [.35] ابدی قیتطب دیجد طیشرا با کننده کنترل تا دهند یم

 ب،یع متحمل یقیتطب کنترل نهیزم در ریاخ قاتیتحقدر 

 .اند داشته یا ژهیو توجه خودکار یها ستمیس عملکرد بهبود به

 اغتشاش گر رؤیت و یعصب شبکه بیاز ترکهمکاران و وان 

 و برده بهره بالگرد خودکار یقیتطب کنترل یبرا بالا مرتبه

 نیا. است کرده یمعرف را 17 خطا لیتبد نام به نینو یروش

 یها تیقطع عدم تیریمد و یابیرد عملکرد بهبود باعث ابتکار

 وآلسعاده  [.36]است شده یخارج اغتشاشات و ستمیس

 یعصب بیتقر بر یمبتن یقیتطب کنترل کی یبه طراح همکاران

 پرداخته ماهایفضاپ تیموقع و تیوضع کنترل یبرا میرمستقیغ

 طور به را یمحاسبات بار ،یقیتطب پارامتر دو تنها از استفاده با و

 یداریپا نیتضم روش، نیا. است داده کاهش یتوجه قابل

 [.37]سازد یم ممکن مدل اطلاعات به ازین بدون را ستمیس

 یابیرد یبرا را بیع متحمل یقیکنترل تطب همکاران و ائویش

 یریگ اندازه یخطاها وجود طیشرا در ماهایفضاپ تیوضع

 شبکه از استفاده با او. است کرده شنهادیپ یا هیزاو سرعت

 ب،یترت نیبد و پرداخته ها تیقطع عدم بیتقر به یعصب

 نیتضم یخارج اغتشاشات با مواجهه در را ستمیس عملکرد

 یزیر برنامه یها از روشهمکاران  و انی[. ت38]است کرده

 کنترل یساز نهیبه یبرا یعصب شبکه و یقیتطب یکینامید

 مانع، توابع یریکارگ به با و کرده استفاده بیع متحمل

. است کرده نیتأم را تیموقع و یا هیزاو سرعت یها تیمحدود

 به بلکه کند یم نیتضم را ستمیس یداریپا تنها نه کردیرو نیا

  [.39]دینما یم کمک زین نیتخم یخطاها کاهش

پنرواز مقناوم    کنتنرل  سنتم یس کیبه توسعه  حاضر پژوهش

و  اغتشاشنات حسنگرها،   خرابنی مقابله بنا   ییکه توانا پردازد یم

 کننردیور دارا باشنند.ا رعیننب  واغتشنناش  تننداخلات همزمننان 

 ننه یبه میمقناوم بنا تنظن    گرهای  رؤیتشامل انتخاب  یشنهادیپ

 ییهمگرا نیتضم یبراهای قابل تنظیم  بهرهبا حداقل پارامترها 

 یطور فعنال بنه خطاهنا    به گرها رؤیت نی. الرزش استو کنترل 

 ی. دسنتاوردها ابند ی یمن  قین تطب و اغتشاشات وارد شنده  حسگر

 ،است ریشرح زبه  قیتحق نیا یدیکل

 یبالا حد دانستن به ازیبدون ن: اغتشاشات حذف و فیتضع -1

د وم گر رؤیت یبرا نهیبه بیضرا انتخاب قیطر از اغتشاش،

تلفیق با  و قابل تنظیمهای  بهره حداقللغزشی مرتبه بالا با 

 . همچنینشود یم محقق هدف نیافوق پیچشی  کننده کنترل

 یریجلوگنویز ناخواسته  اش واغتش ،بالا فرکانس لرزش بروز از

 .کند یم

تنوان   می ،دسترسو در های حسگرهای سالم  دادهبا داشتن  -2

هنای  گر رؤینت های حسگرهای معیوب را با اسنتفاده از   خروجی

د لغزشی مرتبه وم گر رؤیت پیشرفته تخمین زد. در این شرایط،

سنایر   ،بنا تلفینق همگنام   پیچشنی   های فنوق  کننده بالا و کنترل

 زنند.   میو تخمین نموده های سیستم را شناسایی  حالت

 شنبکه  کین  بخنش،  نین در ا: خطاهنا  ییشناسنا  و صیتشنخ -3

 گرفتنه  کار به افتهی توسعه کالمن لتریف با همراه یقیتطب یعصب

 جبنران  و کناهش  را خطاهنا  اثنرات  فعنال  طور به که است شده

 .کند یم

 نتنرل ک یاسنتراتژ  از ز،یننو  و اغتشناش  خطنا،  با مواجهه در -4

 اسنتفاده  ننرم  کنتنرل  سنوئیچ  بنا  مقناوم گام به عقب  یبازگشت

 و صنرف اننرژی   حند  از شیبن  یکنترلن  یها تلاش از تا شود یم

 دهند  یمن  امکان مایهواپ به کردیرو نیا. شود یریجلوگکنترلی 

 پرواز به کپارچهی پرواز کنترل ستمیس با نامطلوب طیشرا تحت

بنه عینب و    مقاوم ازپروکنترل   ستمیسطراحی  .دهد ادامه خود

 ننان یاطمقابلینت   و یمنن یا ،یشنهادیپ کننده اغتشاش تضعیف

 .بخشد یم بهبود یتوجه قابل طور به را ماهایهواپ

 

 هواپیما غیرخطی دینامیک معادلات

طراحی یک سیستم کنترلی برای تشخیص خطا، ضروری  برای

نظنر   است که یک مدل دقیق و کامل از دینامیک سیستم مورد

تنوان   . مدل دینامیک غیرخطی هواپیما را میدباششته داوجود 

فنر    بنا با استفاده از معادلات دیفرانسیل غیرخطی مرتبه اول 

و  [40-42] مطنابق بنا مننابع   زمین مسطح و تغییرات تراست، 

 .نوشت(1رابطه) طبق 
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معادله اول، معادلات حاکم بر دینامیک چرخش هواپیما 

در مختصات   rنرخ چرخش وp ، نرخ غلتش  qفراز نرخ شامل

باشند. سه معادله دوم، معادلات حاکم بر حرکت  می بدنی

زاویه حمله،  هواپیما نسبت به بردار سرعت هستند. در اینجا 
  زاویه سرش جانبی و  زاویه چرخش حول بردار سرعت

است. سه معادله آخر چرخش بردار سرعت نسبت به فضای 

زاویه بردار  زاویه مسیر پرواز، کند. اینرسی را بیان می

های  [. در معادله43سرعت هواپیما است ]Vبا شمال وسرعت 

y، پسا و تراست،برآهای  نیروی Tو  D, Lبالا  xI , I وzI 

شتاب   gجرم، Mهای اینرسی،  ممان

aeroaeroجاذبه، lm ای آیرودینامیکی غلتش، ه ممانaeronو,

های آیرودینامیکی که از  فراز و گردش هستند. ممان

های خطی و غیرخطی کنترل و پایداری جسم پرنده  مشخصه

 [ بیان می گردد.43و مرجع ]( 2هستند به صورت رابطه )
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 (2  )  

همچنین 
xTوyTو

zT ( 1در رابطه )باشنند   بردارهای تراست می

بیننان  [46و مرجننع] (3کنه ایننن پارامترهننا بننه صنورت رابطننه )  

 گردند. می
)cos()cos( nmx ddTT   

)sin()cos( nmy ddTT     (3)                                                 

)sin( mz dTT   
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 رامترهایپا
md و 

nd تنا   15بین  ،تغییرات انحراف بردار تراست

 درجه محدود شده اند. 9

 

 توصیف کلی دینامیک سیستم

ی سیسنتم کنتنرل متحمنل عینب، فنرم کلنی سیسنتم        برا

 گردد. تعریف می (4)معادله  صورت به

(4     ) 
s

x(t) f (x(t)) g(x(t))u(t) (t, x) E (x)

y(t) h(x(t)) f (x,u)

    


   
 

که  mu R  ،بردار ورودی ry R  ،خروجی nx R  بردار

:حالت،  n rf R R ،تابع حالت mnn RRg :  تابع

rnورودی، RRh : ،تابع خروجی rn
s RRuxf :),(بردار 

) ،ماتریس ثابتE . ها هستندحسگر یخطا , )t x  ترم

)، غیرخطی )t و اغتشاش سیستمv باشد. در مرحله  نویز می

د لغزشی وماول برای حذف و تضعیف اغتشاش از الگوریتم 

شود. در  فاده میاستبر پایه کنترل فوق پیچشی  بالا مرتبه

و  تطبیقی مرحله بعد با استفاده از الگوریتم شبکه عصبی

18یافته بروزرسانی ضرایب توسط فیلتر کالمن توسعه
اثرات  ،

 گردد. عیب بر طرف می

بر پایه کنترل د لغزشی مرتبه بالا وم گر رؤیتدینامیک 

 فوق پیچشی 

جهت تخمین  د لغزشی مرتبه بالاوم گر دینامیک رؤیت

با لحاظ اغتشاش برای سیستم انتگرالی دوگانه  اه حالت

 بیان می گردد.[8] و طبق مرجع(5معادله ) صورت به
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3پننارامتر (5در معادلننه ) 2 1, ,Z Z Z هننای اصننلاحی هسننتند تننرم. 

1متغیننر خطننا بننه صننورت   1 1̂e x x  2و 2 2
ˆe x x   تعریننف

 و طبق مرجنع  (6طبق رابطه )نیز های اصلاحی  ترمگردد و  می

   بیان می گردد.[8]
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3 پنارامتر  2 1, ,K K K    و خطنای دینامیننک   اعنداد مببنت هسنتند

 گردد. می( بیان 7رابطه ) صورت بهسیستم 
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3 با تعریف متغیر جدید 3 1
ˆe x    1 شود فر  می  ینک

1و هموار تابع  1    کنند ننرخ تغیینر     منی که تضنمین  است

( به صنورت  7پس معادله )س نخواهد بود. 1از اغتشاش بیشتر 

 .شود میبازنویسی  ،( دینامیک خطا8معادله )
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[ اثبنات شنده اسنت،    44[ و ]12معادله بالا کنه در مننابع ]  

دهند کنه سیسنتم در زمنان محندودی پایندار اسنت.         نشان می

هنای مناسنب    توان نتیجه گرفت که با انتخاب بهنره  بنابراین، می

1 2 3, ,k k k نتننای  و پننس از همگرایننی خطننا  [8] عطبننق مرجنن 

1
ˆx x ،2 2

ˆx x 3 و 1x̂   2در زمانt T  .برقرار خواهد شند 

بر اساس اطلاعات حالنت   فوق پیچشیکننده  اکنون، یک کنترل

. شنود  منی طراحنی   (5) معادلنه تخمین زده شده برای سیسنتم  

( و مشنتق زمنانی   9به صورت رابطه )ین منظور، سطح لغزش دب

 د.وش ر گرفته میظدر ن( 10آن به صورت رابطه )

(9) 
1 1 2ˆ ˆs c x x   

(10) 1

31 2 1 2 2 1 1

3 1
0

ˆ ˆ ( )

( )
t

s c x c e u k e sign e

k sign e d

   



 

و با استفاده از  ŝو 1x( به فرم5با نمایش سیستم در معادله )

به صورت ( 10در معادله ) ŝدینامیک سطح لغزش و پارامتر

 .گردد حاصل می (11)رابطه

 

(11) 
1 1 1 2

1

31 2 1 2 2 1 1

3 1
0

ˆ

ˆ ˆ ( )

( )
t

x s c x e

s c x c e u k e sign e

k sign e d


  


   





 

هدف اصلی در مرحله طراحی، ایجاد یک سیگنال کنترلی 

در زمان محدود بر  مای که حالت لغزش مرتبه دو گونه پیوسته به

روی سطح لغزش به وقوع بپیوندد. برای دستیابی به این هدف، 

ورودی انتخاب  .شود کنترل بر اساس پیشنهاد زیر انتخاب می

 ŝبر روی  کنترلی زیر منجر به ایجاد حالت لغزش مرتبه دوم

ˆهنگامی که  .شود در زمان محدود می 0s   ،در نتیجه گردد
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1های حالت 2,x x طبق رابطهشده و  صورت مجانبی پایدار به 

 گردد. می(  بیان 13( یا رابطه )12)

(12) 1

31 2 2 1 1 3 1
0

1

21

ˆ ( ) ( )

ˆ ˆ( )

t

u c x k e sign e k sign e d

s sign s d



 

   



 

(13) 1

21 2 3 1 1
0

2
0

ˆ ˆ ˆ( ) ( )

ˆ( )

t

t

u c x k sign e d s sign s

sign s d

 

 

  



 

1 پننارامتر 0 2و 0    خواهننند بننود. بننا جننایگزینی ورودی

سیستم حلقه بسنته بنه   ، (11( در معادله )13( یا )12کنترلی )

 گردد. میاستخراج  [8]وطبق مرجع(14صورت معادله )

 

 

 

 

(14) 

1 1 1 2

1

21 2 1

2

ˆ

ˆ ˆ ˆ: ( )

ˆ( )

x s c x e

s c e s sign s

sign s

 

 

  



   


 



 

2

31 1 1 1 2

1

32 2 1 1 3

3 3 1 1

( )

: ( )

( )

e k e sign e e

e k e sign e e

e k sign e 


  




   


  



 

( طبننق مرجننع دینامیننک قسننمت اول ) ،(14معادلننه )در 

خطننای تخمننین در زمننان محنندود همگننرا  ،در مقدمننهمننذکور 

( دینامینک  14مسیرهای سیسنتم طبنق معادلنه )   اما  .گردد می

 [25]در یک بازه زمانی معنین طبنق مرجنع    ، (قسمت دوم )

1با انتخاب . توانند به سمت بینهایت برود نمی 2 0e e    زمنانی

 رابطنه   بسنته بنه صنورت    حلقه  که خطا به صفر برسد، سیستم

 .شود نمایش داده می( 15)

 

(15) 

 

1 1 1

1

21

2

ˆ

ˆ ˆ ˆ( )

ˆ( )

x s c x

s s sign s

sign s

 

 

 

  

 

 

فننوق کنترلننی  بننرای الگننوریتم  (15) معادلننه پننایین رابطننه دو

 هنننای بهنننرهباشننند و بنننا انتخننناب   منننی( STCپیچشنننی )

1 0 2و 0 در نتیجننه ˆ ˆ 0s s   در زمننان محنندود برقننرار

سیستم حلقه بسته به صورت که این بدان معناست . خواهد شد

 .شود نمایش داده می (16) رابطه 

(16) 1 1 1

2 1 1

x c x

x c x

 

 
 

1 با انتخاب 0C   1هر دو حالتx2 وx به صورت مجانبی پایدار

 د لغزشنی مرتبنه  وگر م گردند و فلوچارت کلی طراحی رؤیت می

. است 1 شکلبه صورت  فوق پیچشی کننده کنترلبالا بر حسب 

شنکل  گرسوپرتویستینگ در  رؤیتهمچنین فلوچارت طراحی  و

 قابل مشاهده می باشند. 2

  
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

1 2

2 1 2( , , ) ( , ) ( , )

x x

x f x x u t x t x 



  
 

+- 

1 1

3 2
1 2 3 2 1 1 1

2

ˆ ˆ ˆ ˆ( ) ( )

ˆ( )

u c x x k e sign e s sign s

sign s

 

 

     

 

 

1 1 2
ˆ ˆs c x x   

1y x  

1e  

1̂y x  

2x̂  

 

2

31 2 1 1 1

1

32 3 2 1 1

3 3 1

ˆ ˆ ( )

ˆ ˆ ( )

ˆ ( )

x x k e sign e

x x u k e sign e

x k sign e

 

  



 

3 3 1
0

ˆ ( )
t

x k sign e d   

 
 [.8]فوق پیچشی کننده کنترلمد لغزشی مرتبه بالا بر اساس  گر رؤیتفلوچارت طراحی  -1شکل 
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�

𝑥 1 = 𝑥2

⋮
𝑥 𝑛 = 𝑥𝑛
𝑥 𝑛 = 𝑓(𝑥𝑛−1 , 𝑥𝑛 , 𝑢) + 𝜓(𝑡, 𝑥) + 𝜁(𝑡, 𝑥)

 
+- 

𝑢STC = −𝐶1𝑥 2 − 𝜆1 𝑠  
0.5𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠 ) + 𝜐 

𝑣 = −𝜆2𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠 ) 

1 1 2
ˆ ˆs c x x   

𝑦 = 𝑥1 

𝑒1  

𝑦 = 𝑥 1 

𝑥 2  

 

𝑥  1 = 𝑥 2 + 𝑘1 𝑒 
0.5𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑒)

𝑥  2 = 𝑓∗(𝑡, 𝑥1 , 𝑥2 , 𝑢) + 𝜓(𝑡, 𝑥) + ↵

𝜁(𝑡, 𝑥) + 𝑘2𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑒)

 

 

 

 
[.17]کننده فوق پیچشی گر سوپر تویستینگ بر اساس کنترل فلوچارت طراحی رؤیت -2شکل 

 

 

 مرتبه بالا یلغزش گر بر رؤیتمبتنی  پیچشیفوق کنترل 

بر  فوق پیچشی کننده کنترلکند. وقتی  می کار وستهیصورت پ به

، تنها باید شودطراحی  د لغزشی مرتبه بالاوگر م رؤیت اساس

و این تنظیم بر اساس مشتق  گردندتنظیم  گر رؤیتهای  بهره

شود تا خطاها به همگرایی برسند. اما در  انجام می اغتشاش اول

2 کننده، نیازی به تنظیم بهره طراحی کنترل اساس بر  

ی مهم این روش، تلفیق ها تیمزکه از  ستین اغتشاشات

فوق پیچشی  کننده کنترلبرحسب  مرتبه بالا یلغزش  گر رؤیت

توان نتیجه گرفت که شرایط دو بهره مربوط به  می .است

به یک بهره  ،ی فوق پیچشیها روشاغتشاشات نسبت به سایر 

 .است دادن کاهشقابل 

لغزشی مرتبه بالا برر روی  د وگر م تعمیم دینامیک رؤیت 

   فوق پیچشی کننده کنترلدینامیک هواپیما بر اساس 

ی سیسنتم بنرای هنر کاننال     هنا  حالنت فر  اگر در این قسمت 

 ( خواهیم داشت.17رابطه ) صورت به

 

(17) 1 1 1

2 2 2

, ,
x x x

x p x q x r

      
  

    
 

 

 

 

اول زاوینه چنرخش حنول بنردار     هنای   حالنت با توجه به اینکنه  

ه و زاویه سنرش جنانبی در دسنترس و قابنل     زاویه حمل سرعت،

اسناس آن حالنت دوم تخمنین زده     بنر  ،باشنند  منی گیری  اندازه

ای  چرخش، برحسنب   زاویهسرعت ، (18شود و طبق رابطه ) می

، فنراز ای  زاوینه ( و سنرعت  ) زاویه گردش حول بردار سنرعت 

( و سرعت زاویه گردش بر حسب زاویه برحسب زاویه حمله )

 گردد. میاستخراج  [17و8]طبق مرجع () سرش جانبی

 1 2

2 1 2

2

31 1

1

33 2

3 3

1 1

3 21 3 2 1

1

( , , ) ( , ) ( , )

ˆ ˆ ˆ( )

ˆ ˆ ˆ ˆ( ) ( , ) ( , )

ˆ ˆ( )

ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ( ) ( )

ˆ ˆ

x x

x p f x x u t x t x

p k e sign

p x u k sign t x t x

x k sign

u c p x k sign s sign s

s c p

 

  

     

 

     



 


   

   


       

  



       

  

 

(18) 1 2

2 1 2

2

31 1

1

33 2

3 3

1 1

3 21 3 2 1

1

( , , ) ( , ) ( , )

ˆ ˆ ˆ( )

ˆ ˆ ˆ ˆ( ) ( , ) ( , )

ˆ ˆ( )

ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ( ) ( )

ˆ ˆ

x x

x p f x x u t x t x

p k e sign

p x u k sign t x t x

x k sign

u c p x k sign s sign s

s c p

 

  

     

 

     



 


   

   


       

  



       

  
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 1 2

2 1 2

2

3
1

1

3
3 2

3 3

1 1
3 21 3 2 1

1

ˆ ( , , ) ( , ) ( , )

ˆ ˆ ˆˆ ( )

ˆ ˆˆ ˆ ( ) ( , ) ( , )

ˆˆ ( )

ˆ ˆˆ ˆ ˆ ˆ( ) ( )

ˆ ˆ

x x

x r f x x u t x t x

r k sign

r x u k sign t x t x

x k sign

u c r x k sign s sign s

s c r

 

    

     

 

     



 


   

    


       

  



       


 

 

 

 و 1د لغزشی مرتبه بالا، طبق فلوچارت شکل وگر م رؤیت

زند.  تخمین میرا ای پرنده  (، سرعت زاویه18بر اساس معادله )

تر از باند اغتشاش و عدم نیاز  های بزرگ به انتخاب بهره  توجه با

به شناخت حد بالای مقدار آن، در صورت ورود اغتشاش به 

، گرید عبارت شود. به سیستم، این اغتشاش تضعیف و حذف می

تخمین سرعت زاویه  3 خطای تخمین ناچیز بوده و طبق شکل

مد لغزشی مرتبه بالا برای سه کانال  گر رؤیتایی بر اساس 

 گر رؤیتخطای  4در شکل  سرعت زاویه ایی انجام شده است و

مد لغزشی مرتبه بالا برای سه کانال بررسی شده است ودر 

  2طبق فلوچارت شکل  گر رؤیتجهت بررسی  عملکرد  5شکل 

در بررسی شده  گر رؤیتراساس دو سرعت زاویه ایی کانال پیچ ب

گر  گر پیشرفته شامل مشاهده این بخش، عملکرد دو مشاهده

در تخمین  گر مرتبه بالای لغزشی و مشاهده سوپرتویستینگ

 ای مورد ارزیابی و مقایسه قرار گرفته است.  های زاویه سرعت

های کلیدی همچون ریشه  برای این منظور، شاخص

حراف معیار و میانگین مقدار ، ان میانگین مربعات خطا

دهند  نتای  نشان می.اند شده مورد بررسی قرار گرفته تخمین

میانگین  با دستیابی به مقدارد لغزشی مرتبه بالا، وگر م رؤیت

  تری نسبت به ، عملکرد دقیق0027/0معادل مربعات خطا

 میانگین مربعات خطا باسوپر تویستینگ گر  رؤیت

درصد در خطای  82/58هش معادلدارد. این کا0067/0برابر

در د لغزشی مرتبه بالا وگر م رؤیت تخمین، بیانگر توان بالای

پیگیری دینامیک سیستم با دقت بیشتر است. از نظر انحراف 

 07208/0با مقدارد لغزشی مرتبه بالا وگر م رؤیت معیار نیز

با  سوپر تویستینگ گر رؤیت نسبت به

پایداری نشان داده  درصد بهبود26/1حدود073006/0مقدار

د وگر م رؤیت شده در است. همچنین، میانگین مقدار تخمین

تر به مقدار  بسیار نزدیک0422078/0لغزشی مرتبه بالا

که مقدار  گر رؤیت بوده و در مقایسه با 042285/0واقعی

درصد دقت 55/1گزارش شده، حدود04274/0میانگین آن

نمایش  6شکل در  گر رؤیتتخمین دو و خطای .بالاتری دارد

داده شده است .و در نهایت برای اینکه خطای تخمین به 

 ی مرتبه بالاد لغزشوم گر ی تنظیمی رؤیتها بهرهحداقل برسد، 

 گردد. یمتنظیم  1فوق پیچشی طبق جدول  کننده و کنترل

 
 فوق پیچشی کننده کنترلگر  مد لغزشی مرتبه بالا بر اساس  ای بر اساس رؤیت تخمین سرعت زاویه -3شکل 
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برای سه کانال کننده فوق پیچشی ای بر اساس کنترل سرعت زاویه مدلغزشی مرتبه بالا در تخمین گر تخمین رؤیت خطای -4شکل 

 سرعت زاویه ایی

 

 
 گر سوپرتویستینگ گر مد لغزشی مرتبه بالا و رؤیت تخمین سرعت زاویه پیچ برنده براساس رؤیت -5شکل 
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 گر سوپرتویستینگ گر مد لغزشی مرتبه بالا و رؤیت پیچ برنده براساس رؤیت ای سرعت زاویهخطای تخمین   -6شکل 

 
 

کننده برای سه  گر وکنترل بهره های تنظیمی برای رؤیت -1جدول 

 ای حسگر سرعت زاویه
 کننده کنترلبهره  حسگر

(STC) 

 (HOSMO) گر رؤیتبهره 

p  

2 2 2.  
 

1 2.1  
1k 2k 3k 

0.336n 0.0.511n 6n 
n = 55 n = 55 n = 55 

q  

2 2  
 

1 2  
1k 2k 3k 

0.336n 0.0.511n 6n 
n = 50 n = 50 n = 50 

r  

2 2.5  
 

1 2.3  
1k 2k 3k 

0.336n 0.0.511n 6n 
n = 50 n = 51 n = 53 

 کننده بهره کنترل حسگر

(STC) 
 (STO) گر رؤیتبهره 

 
 

 1 2 1k 2k ضرایب

p 0.5 1.5 10 1.35  

q 0.5 1.6 9 1.60  

r 0.5 1.2 8.5 1.60  

 

بننرخط توسننط  صننورت بننهبعنند از مرحلننه حننذف اغتشنناش 

فنوق   کنننده  کنتنرل بنر پاینه    بنه بنالا  مرتد لغزشنی  وگر م رؤیت

تطبیقنی و بنا    -، در گام بعدی با انتخاب شنبکه عصنبی  پیچشی

توسننط فیلتننر کننالمن   19بروزرسننانی ضننرایب شننبکه عصننبی 

آغناز  شناسنایی و حنذف اثنر عینب      ی و مرحلهد ،20یافته توسعه

   .گردد می

 

  حسگرشکارسازی خطا در آ

 بنا  اخطن  سازیارآشک سیستم،حذف اغتشاش  مرحله از پس

 الگنوریتم  و یقنی تطب-عصنبی  شبکه روش دو ترکیب از استفاده

 و خطا وقوع محل شناسایی بعدی گام یافته، توسعه فیلتر کالمن

 آشکارسازی، واحد در. است ها بخش سایر از محل آن جداسازی

شنود   منی  سازی خطی بررسی تحت سیستم غیرخطی دینامیک

 ینین بنا تع  یجنه در نت اقدام کنرد و  یماندهباق یدتول یتا بتوان برا

 یبررس یبرا یراخ یها . در سالنمود یابیتابع آستانه خطا را ارز

 یعصنب  یهنا  شبکهو  یرخطیغ یها مدل یرخطی،غ های یستمس

را تحنت   یرخطنی توابع غتقریب زدن  ییتواناکه  ارائه شده است

بخنش   ینن در اورد استفاده م روش[. 45د ]دارن مشخص یطشرا

جهنت   یعصنب  گنر  رؤینت  یطراحن  یبنرا  یقنی تطب یکنرد رو یک

در نظنر  به فنرم زینر    یرخطیغ یستم. سباشد یخطا م یصتشخ
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سنازی تجزینه و تحلینل     جهنت سناده  شود. همچنین  گرفته می

 .شود های زیر لحاظ می فر م، یستپایداری س

)های  حالت :1فرض  )x t باشند. گیری می ی قابل اندازههمگ 

 

)تننابع حالننت   :2فرررض  ( ))f x t  و( ( ))h x t   نسننبت بننهx̂ 

 پذیر است،  مشتق

xxx

f
tA

ˆ

)(



 ,  

xxx

h
tC

ˆ

)(



  

)که  )A t  ماتریسn n  و( )c t  ماتریسn r  ،است. بنابراین

)توان از طریق بسط معادله زیر را می ( ))f x tو))(( txh  نسبت

 بدست آورد.x̂به

(19) ˆ ˆ( ) ( ) ( ) ( ) ( , )  f x f x A t x t x x  

(20) ˆ ˆ( ) ( ) ( ) ( ) ( , )  h x h x A t x t x x  

)ˆ,()~)((کنننه  txOxx  و ))(~(),ˆ( txOxx   شنننامل

~)()(ˆ)(های مرتبه بالاتر خطای تخمین حالنت   ترم txtxtx  

 شود. می

),(خطای  :3فرض  uxfs  محدود شده توسطmf باشد. می 

نانچنه  وجنود دارد، چ  0lو  0lعدد حقیقی  :4فرض 

  و  توجه شود محدود است (21.1)توسط رابطه: 

(21.1) )(~,ˆ( txlxx    ,  )(~,ˆ( txlxx    

 باشد: دارای ویژگی زیر میt)(ماتریس متقارن  :5فرض 

nn ItI 21 )(    

پاسنخ معادلنه    t)(مقنادیر حقیقنی مببنت و     2و  1که 

 لیاپانوف زیر است:

(21) ( ) ( ) ( )    TA t t A t Q  

شنبکه  باشند.   ماتریس متقارن مببنت معنین منی    Qدر آن،که 

گنر، کنه بنا     ، به طور مستمر توسط ورودی رؤینت عصبی تطبیقی

)(tM ای که قادر بنه   شود، به گونه شود به روز می نشان داده می

 .تشخیص انحراف ناشی از خطا است

 

 تطبیقی-گر عصبی رؤیت

تطبیقی جهت شناسایی خطنای   -گر عصبی در این بخش، رؤیت

( منورد بحنث و بررسنی    4موجود در سیستم غیرخطی معادله )

عصبی با استفاده از ورودی  -گر تطبیقی رؤیتگیرد. یک  قرار می

سناخته   [46] طبنق مرجنع   و خروجی سیسنتم بنه شنرح زینر    

 .شود می

(22) 
ˆ ˆ ˆ( ( )) ( ( )) ( )

ˆ ˆ( ) ( ( )) ( )

( ) ( ) ( ( ) ( ) )

 

 

i i i i

x f x t g x t u t

y t h x t M t

M t W t V t I t

 

ˆ)(که  tx گر در زمان  بردار حالت رؤیتt .ام است)(tM i  برای

1, ,i n  مؤلفهiگر  ام بردار ورودی رؤیت)(tM  .است 

 ( ) ( ), , ( ), ( ), , ( )
T

i i i i iI t M t M t p y t y t q         

)(tWi  و )(,),()( ,1, tVtVtV qpiii    ورودی پارامترهننننننای

i امینNAO  در زمانt .هستند  دهنده فاصله زمنانی   نشان

~)(باشند.   برداری یا طنول گنام منی    نمونه tyi   بنهi   امنین مؤلفنه

ˆ)())(()ˆ)((خطننای تخمننین خروجننی   txhtxhtyi   گفتننه

سننناز سنننیگموئید بنننه فنننرم  تنننابع فعنننال (.)شنننود.  منننی

)1/()1()( xx eex      .انتخنناب شننده اسننتp وq 

هنای عملنی و نیازمنندی     مناسب بر اساس تأخیر زمانی سیستم

بنزرگ، گرچنه   q و  p. وجنود  انتخاب شده است ،زمان واقعی

باشد، اما ممکن است موجب  آموزش می فرآیندی همگرای ضامن

زمانی غیرضنروری  خیر أمحاسبه بیشتر زمان و در نتیجه ایجاد ت

هنای   گر به صنورت بازگشنتی توسنط ورودی    شود. ورودی رؤیت

)(مرحلننه قبننل از  pگننر  رؤیننت kM  بننه)( pkM   و

~)(مرحلننه قبننل از   qخطننای خروجننی سیسننتم  ty  بننه

)(~ qty  شود. روز رسانی میبه 

 

 بروز رسانی قانون و همگرایی آن

بنرای   یافتنه  توسنعه در این مطالعه، الگوریتم فیلتنر کنالمن   

د تنا تضنمین   شنو  بکار گرفته می NAOروزرسانی پارامترهای  به

 طبنق مرجنع   صورت زیرپارامترها بهنرخ همگرایی سریع باشد. 

 تعریف شده است: [1]

(23)  
,1 ,( ) ( ), ( ) , ( )

   
T

i i i i p qk W k V k V k    

برداری اسنت. رابطنه بنین     دهنده زمان نمونه نشان kکه در آن 

k وt ه صننورت بنن/ k t .پارامترهننا در هننر زمننان   اسننت

 شوند: برداری بر اساس قوانین زیر به روز می  نمونه

(24)  

 
1

ˆ( ) ( 1) ( ) ( ) , ( )

( ) ( ) ( )[ ( ) ( ) ( ) ( ) ]

( 1) ( ) ( ) ( ) ( )



  

 

  

i i i i i i

T

i i i i i i i

T

i i i i i

k k K k y k y k

K k P k H k H k P k H k R k

P k P k K k H k P k

  

 

 kPi)(کننالمن،  بهننره kKi)(ثابننت آمننوزش اسننت.  iکننه 

مناتریس   kRi)(انس خطای تخمنین حالنت و   ماتریس کوواری
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 kRi)(باشنند. در اینجنا،    کوواریانس تخمین زده شده نویز می

 شود: بصورت بازگشتی محاسبه می

(25) 2( ) ( 1) [ ( ) ( 1)] /    i i i iR k R k y k R k k  

ˆ)(عبارتسنت از مشنتق    kHi)(که  kyi   بنه  نسنبتi  بنر .

(، بنندین صننورت بیننان 17گننر در رابطننه ) اسنناس ورودی رؤیننت

 شود: می

(26) 
( 1)

,

,

ˆ ( )
( )

( ( ) )

( ) ( ) ( ( ) )

( ) ( ) ( ( ) )

 








  

   


  

i i

i

i

i k

i i i

i i i i i j

i i i i i p j

y k
H k

h Z k W

h W k M k j Z k V

h W k y k j Z k V

 


 

 

 

 

 .شود  ( تعریف می27صورت ) به kZi)((، 26که در رابطه )

(27) 
, ,

1 1

( ) ( ) ( ) ( ) ( )
 

     
p q

i i j i i p j i
j j

Z k V k M k j V k y k j  

ضرایب شبکه عصنبی   نمای کلی مراحل بروز رسانی 7در شکل 

طبنق  تطبیقی با استفاده از الگوریتم فیلتر کالمن توسعه یافتنه  

 نشان داده شده است.  [46]مرجع 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

y 0, p0, θ0, R0 , K0  

 

Pi k + 1 = Pi k − Ki k Hi
T k Pi k  

Ri(k) = Ri(k − 1) + [y i
2(k) − Ri(k − 1)]/k 

Ki(k) = Pi(k)Hi(k)[Hi
T(k)Pi(k)Hi(k) + Ri(k)]−1 

θi(k) =  Wi(k), Vi,1(k)⋯ , Vi,p+q(k) 
T
= 

θi k − 1 + ηiKi k  yi k ⋯ , y i k   
 

Mi(t) = Wi(t)σ(Vi(t)Ii(t)) 

Hi(k) =
∂y i(k)

∂θi

 
θ i =θ i (k−1)

 

 

h′σ(Zi(k))                             θi = Wi

h′Wi(k)Mi(k − j)σ′(Zi(k))θi = Vi,j

h′Wi(k)y i(k − j)σ′(Zi(k))θi = Vi,p+j

 

𝑦𝑖(𝑘), 𝑦 𝑖(𝑘) 

Mi(t)  

Update values 
update Pi k , ri k  

Online updating of the Kalman filter 

Neural network Updating law  

Soft 

control 

switch 

 
 
 

 
 𝐼𝑓𝑀𝑡 = 0  

𝑝 = 𝑝𝑟𝑒𝑎𝑙
𝑞 = 𝑞𝑟𝑒𝑎𝑙
𝑟 = 𝑟𝑟𝑒𝑎𝑙

𝐼𝑓𝑀𝑡 ≠ 0  

𝑝 = 𝑝 HOSMO

𝑞 = 𝑞 HOSMO

𝑟 = 𝑟 HOSMO

 

 

Configuring the observer settings 

by the system architect 

 

 
  .فیلتر کالمت توسعه یافته تمیالگوربا استفاده از  یشبکه عصب بیضرا یبروز رسان اگرامیدبلوک  - 7 شکل

 
 

 گرعصبی تطبیقی   اثبات همگرایی رؤیت

شبکه عصبی  های روزرسانی وزن بهو مگرایی برای تضمین ه

، باید فر  زیر  یافته توسعه کالمنبا استفاده از فیلتر  تطبیقی

 :برقرار باشد

) واریانس نویز تخمینی  :6فرضیه  )iR k( 25که در رابطه )

باید شرط زیر را برای همگرایی صحیح طبق .تعریف شده است

 ارضا کند . [46و1]و مرجع (28رابطه )

(28) 0 ( ) ( ) ( ) ( )T

i i i i

R k H k P k H k   

 شبکه عصبی تطبیقی های روزرسانی وزن فرآیند به :1قضیه 

 .همگرا خواهد شد، اگر پارامتر یادگیری شرط زیر را ارضا کند

(29) 
max

2 ( )
0 2

( ) ( ( ))

i
i

i i

R k

H k p k



    
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 :توان نتیجه گرفت که می( 29و )( 28از روابط )

(30) 2
0 2 2

T
i i i i i

i T T
i i i i i i

R H p H R

H PH H PH



     

 بنابراین:

(31) 1
0 2T T

i i i i i i i iH PH H PH R


   
 

 

 :که گرفت نتیجه توان می( 31) و( 30) روابط از

(32) 1
( ) T

i i i i i i ik t PH H PH R


  
 

 

 سپس:

(33) 0 ( ) ( ) 2T
i i iH k K k   

شبکه  خطای اساس بر توان می را لیاپانوف کاندید تابع یک

)  ،عصبی تطبیقی  )ie Kوطبق  (34)صورت رابطه  هرا ب

 انتخاب کرد. [1]مرجع

(34) 21
( ) ( )

2
iV K e k 

 :کرد محاسبه زیر صورت به توان می را ΔV تفاوت

 

(35) 

( ) ( 1) ( )

1
( ) ( ) ( )

2
i i i

V K V K V K

e K e K e k

    

 
  

 

 

)، NAO تغییر در خطای )ie K به صورت زیر تخمین زده

 :شود می

 

(36) 
( )

( ) ( )
( )

( ) ( ) ( )

i

i i

i

T

i i i i

e K
e K K

K

H k K k e K






 
    

 

 

 

 به صورت زیر بیان می گردد. ΔVبنابراین 

(37) 

2

1
( ) ( ) ( ) ( )

2

1
( ) 1 ( ) ( )

2

i i i

T T
i i i i i i i

V K e K e K e k

H k K H k K e k 

 
      

 

 
  

 

 

برقرار اسنت و  ( 30با توجه به اینکه نامساوی موجود در رابطه )

 :شننود کننه  ، نتیجننه مننی (37و )( 33بننا ارجنناع بننه روابننط )  

ΔV<0  کننالمنهننا در فیلتننر  در نتیجننه، فرآیننند تنظننیم وزن 

 .همگرا خواهد بود (EKF) یافته توسعه

 

 طراحی کنترل گام به عقب یندفرا

ی  در این روش به دو مرحلنه  کننده کنترلی طراحی  پروسه

نشنان داده   8اصلی با دو حلقه کنترلی، همانطور کنه در شنکل   

ی بیرونی متغیرهای حالنت   شود. در حلقه شده است، تقسیم می

)های حمله آهسته یعنی زاویه )سرش جانبی ،( )   و گنردش

)حول بردار سنرعت   )   ی داخلنی   شنود. در حلقنه   کنتنرل منی

,ای  هنای زاوینه   متغیرهای حالنت سنریع یعننی سنرعت     ,p q r 

 .]46[ شود کنترل می

3های  در این مقاله حالت
21, Rxx   و ورودی کنترل

3Ru شود: می شرح ذیل تعریفه ب 

 TT rqpxx ],,[,],,[ 21  T
raeu ],,[,   

uxxبا انتخاب  ,,
21

گام به  برای بکار بردن روش( 1معادلات ) 

فرم زیر بازنویسی  اساس حالات آهسته و سریع به  عقب بر

 .]46[شود می
(38) 1 1 1 2

1 2 1

( , ) ( , , , )

( , ) ( , )a

x f g x

g x h u

     

   

  


 

(39) 
2 2 2( , , , , ) ( , )x f p q r g u      

1212در معادلات فوق پارامترهای  ,,, ffgg  رابطنه  صنورت  بنه 

 شوند: تعریف می(40)

 

 

 

 
 

 

 

 (40) 

 

1

1 1
Y cosβ+ [Mgsinγsinμ-Tsinβ cosα]

M V M Vf (x)
β

-L 1
f = f (x) = + [M gcosγcosμ-Tsinα ]

α M V cosβ MVcosβ
f (x)
μ g L+Tsinα Y

- tanβ cosμ cosγ+ tanγsinμ+tanβ + tanγcosμ cosβ
V M V M V

 
 

   
   
   
   
    

 
 
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 به  روش گامفرضیات ذیل در طراحی و فرایند تجزیه و تحلیل 

 شوند. برده می عقب بکار 

1],,[مسیرهای دلخواه  -7فرض 
ccccx   محدود

 هستند.

1 1 1[ , ,c c c

dx x x c  

Rcکه 
d
  یک ثابت مببت معلوم  و  بنردار   2علامت نرم

cx1و  ماتریس یا
  و

1

cx  مشتق مرتبه اول و دوم سیگنال فرمان

 باشد. میورودی 

پروازی  عسرعت و فشار دینامیکی با توجه به ارتفا -8فرض 

 .کنند میتغییر 

0, 0 V q  

کی اثری بر نیروی آیرودیننامی  ،کنترلانحراف سطوح  -9فرض 

 ندارد:

1( , ) 0h    
زیننر  صنورت  بنه  uو ورودی کنترلننی خطنای متغیرهنای حالنت    

 :]46[طبق مرجعشود تعریف می

(41) 
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ای تعریف شده در شنکل   بلوک دیاگرام سیستم کنترل دو حلقه

 ]46[نشان داده شده است. اثبات پایداری نیز همانند مرجنع   8

  .است
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𝒙𝟐
𝒄 Z2 

u 

𝒌(𝜶,𝜷,𝝁) 𝒌(𝒑,𝒒,𝒓) 

Back stepping term 

 
 کننده بر اساس روش گام به عقب : شمای کلی کنترل8شکل 

 

 پذیر خطا کننده تحمل طراحی کنترل

شناسایی و آشکارسازی خطا، نوبت به طراحی  مرحلةپس از 

ای است که توانایی غلبه بر اثرات خطاهنای ایجناد    کننده کنترل

 ازشننده در سیسننتم، از جملننه کنناهش عملکننرد، ناپایننداری و   

کارایی سیستم را داشته باشند. اینن موضنوع زمنانی      دادن دست

بندون  ) اهمیت دارد که سیستم تحنت کنتنرل از شنرایط ننامی    

، کنتنرل  LQRهنایی از قبینل    خطا( منحرف شنده باشند. روش  
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 ]49[و کنترل مود لغزشنی  ] 48[، کنترل تطبیقی ]47[مقاوم 

در اینن مقالنه از روش    .برای اینن منوارد پیشننهاد شنده اسنت     

خطنا اسنتفاده   وجنود  برای تطبیق سیستم بنا شنرایط   تطبیقی 

شود. شایان ذکر اسنت کنه در اینن تحقینق تنهنا خطاهنای        می

 شود. ها در نظر گرفته میحسگرموجود در 

 

 توصیف خطا  

شنونده   ها اغلب به شکل جمعحسگرخطاهای ایجاد شده در 

سیسنتم غیرخطنی    حالنت شوند، لذا معادلات  در نظر گرفته می

 به صورت زیر است: حسگردر همراه با خطا 

(42) 
( , )

( )




  s s

x f x u

y C x t F f
 

 مقنادیر باشند.   منی  حسنگر بیانگر ورودی نامعلوم )خطا(  sfکه 

rqpمشتق حالات   کند: تبعیت می (43)از رابطه  ,,

(43) 

( )

( )

( )

    
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ل پنرواز و حنذف اثنرات    سازی سیستم کنتنر  ساده منظور به

( از 43ناشننی از نننویز در ایننن روش، لازم اسننت در معادلننه )   

cccمشتقات مرتبنه اول فرمنان ورودی حنالات سنریع      rqp  ,, 

ها در زمنان گنرفتن   حسگراعمال شده به  خطایصرفنظر شود. 

شنود و خطنای    خور از نرخ غلتش، فراز و گردش انجنام منی   پس

( نمنایش داده  44معادلنه ) شنونده در   مذکور بنه صنورت جمنع   

 شود. می

(44) 
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3

ˆˆ
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FFFکه  pqr ها همنراه  حسگرگیری شده توسط  مقادیر اندازه ,,

,با خطا بوده و  ,r q p    مقادیر صحیح بندون خطنا وsf  ورودی

ها و حسگرنامعلوم خطای 
3 2 1

( , , )s s sF F Fباشند.  اندازه خطا می

rqpلازم به ذکر است که مقادیر  گنر عصنبی    توسنط رؤینت   ˆ,ˆ,ˆ

گنر عصنبی تطبیقنی     تطبیقی شرح داده شنده در بخنش رؤینت   

( 41( تنا ) 38کنافی اسنت در معنادلات )   شنود.   تخمین زده می

pqسنریع  بجای معادلات حالت  FFFمقنادیر   ،rو , pqr ,, 

ورودی کنترل جدیند بنرای   )مقادیر دارای خطا( قرار داده شود. 

سیستم شامل ورودی کنتنرل ننامی و ورودی کنتنرل تطبیقنی     

)که باید اثر خطا را کاهش دهد( به صورت معادلنه زینر تعرینف    

 شود. می

(45) new adu u u   

( تعریف شده اسنت. اگنر در رابطنه    41در رابطه سوم ) uبردار 

 uبه جای پارامتر  newuحلقه داخلی( پارامتر  دینامیک( )39)

جبنری و معنادل   سنازی   نجام سناده قرار داده شود، در نهایت با ا

 رابطه صورت ورودی کنترل تطبیقی به(، 39) ( با43قرار دادن )

 آید: بدست می] 46[ومرجع( 46)
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 کننده کنترلو گر  رؤیتسوئیچ کنترلی نرم 

و گنر   رؤیتنرم که اولی مربوط به  سوئیچدو  ،در این قسمت

ابتندا   گنردد.  منی  تعریف، باشد یم کننده کنترلمربوط به دومی 

پنارامتر مقندار واقعنی کنه از     اگر خطای تخمین  ،گر رؤیتبرای 

مد لغزشی  گر رؤیتخروجی حسگر و پارامتر تخمینی که توسط 

سیگنال واقعنی را بنه    ،ناچیز باشد ،استمرتبه بالا در حال اجرا 

 خطنای تخمنین و   کنه  یدرصورت .کند یمسوئیچ کنترلی ارسال 

  بیانگر وجنود اغتشناش   ،میزان خطا از یک حد آستانه بالاتر رود

حنذف   در آنهنا  کنه  تخمیننی  یپارامترهنا از  و استدر سیستم 

بنا   .گردد یمبرای سوئیچ کنترلی استفاده  گرفته صورتاغتشاش 

خروجی شبکه عصبی  ،M(t)ماتریس  تعریف سوئیچ کنترل، اگر

طنایی در سیسنتم وجنود    صنفر باشند و هنیچ خ    7طبق شنکل  

ای  ای بر اسناس سنرعت زاوینه    نداشته باشد، مقدار سرعت زاویه

سنرعت   حسنگر واقعی است. اما اگر خطایی رخ دهد و خروجنی  

ای مشکل داشته باشد یا در دسنترس نباشند، در عنو  از     زاویه

 مد لغزشی مرتبنه بنالا  ای تخمینی توسط الگوریتم  سرعت زاویه

و انرژی کمتری برای کنتنرل مصنرف   شود که زمان  استفاده می

 باشد. می 9فلوچارت طراحی به صورت شکل  .کند می
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 شماتیک کلی سیستم  سازی  پیاده

سازی مسئله شامل حنذف اغتشناش و    روند نمای کلی پیاده

( شننامل معننادلات 3از بخننش ) حسننگرآشکارسننازی خطننا  در 

( شننامل طراحننی 4گننر و بخننش ) دینننامیکی و طراحننی رؤیننت

 باشد.   می 9به صورت شکل  ندهکن کنترل
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 حسگرروند نمای کلی شامل حذف اغتشاش و آشکارسازی خطا  در  -9شکل 

 

 آشکارسازی و جداسازی خطا سازی شبیه

کنننده طراحنی شنده در     در این بخش با استفاده از کنتنرل 

سازی خطای بوجنود   ، قابلیت سیستم کنترلی در جبران4بخش 

شود. از مندل ریاضنی    شان داده مین r)،q،(pحسگرآمده در سه 

اسنتفاده   سنازی  بنرای شنبیه    F-18درجه آزادی هواپیمای شش

های خطای  ترم r)،q،(p یعنیبه سه خروجی سیستم شود و  می

سننجی   شود. بنرای صنحت   شونده اضافه می بصورت جمع حسگر

 ها در نظنر گرفتنه  حسنگر طراحی انجام شده، سه نوع خطنا در  

ناگهانی و موقتی است. بنرای بخنش   که شامل خطای نرم،  هشد

تطبیقی اسنتفاده  -گر عصبی شناسایی و جداسازی خطا از رؤیت

بصنورت   r)،q،(pگنر   ی سه رؤیت شود. همچنین مقادیر اولیه می

 شود.   در نظر گرفته می 2 جدول

 (p,q,r)  عصبی تطبیقیگر سه رؤیت اولیهمقادیر  -2جدول 

  مقادیر اولیه 
0p 0 0R 

خطای تخمین 
 (p)حسگر 

0.4 3 340 I 

 
 0 2;0.3;1 

 

0.00002 

خطای تخمین 
 (q)حسگر 

0.4 
3 31 I 

 

 0 1.9;0.5;0.5 
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خطای تخمین 
 (r)حسگر 

0.4 
3 31 I 

 

 0 1.5;1.5;1 

 

0.00002 

 

برای مقادیر های مطلوب به صورت زینر در   ورودی و,

 نظر گرفته شده است.
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ها حسنگر منوقتی بنر روی یکنی از     در اینجا فقط اعمال خطای

، تغییرات نرخ گردش بر حسب زمان 10شود. در شکل  لحاظ می

گر در تشخیص و تخمین خطای ناشنی از اعمنال    و قدرت رؤیت

ی سنوم، نشنان داده شنده     از ثانیه گردشنرخ خطای موقتی به 

 است. 
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نمودار تغییرات نرخ گردش بر حسب زمان -10شکل    
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 r حسگرجانبی با خطای موقتی در تغییرات زاویه سرش 

، با خطای FTCدر سه وضعیت بدون خطا و بدون اعمال 

و همچنین با خطای موقتی در  FTCموقتی و بدون اعمال 

 آمده است.  11در شکل  FTCو با اعمال  r حسگر
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 نبی بر حسب زماننمودار تغییرات زاویه سرش جا -11شکل 

 

تغییرات زاویه غلت حول بردار سرعت در سه وضعیت بدون 

و بدون  r حسگر، با خطای موقتی در FTCخطا و بدون اعمال 

در  FTCو با اعمال  r حسگر، با خطای موقتی در FTCاعمال 

 نشان داده شده است. 12شکل 
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Detail at X=2.98

 
 نمودار زاویه غلت حول بردارسرعت بر حسب زمان -12شکل 

 

تغییرات سطح کنترلی شهپر در سه وضعیت بدون خطا و  

و بدون اعمال  r حسگر، با خطای موقتی در FTCبدون اعمال 

FTC با خطای موقتی و با اعمال ،FTC  نشان داده  11در شکل

کان عمودی بر حسب زمان تغییرات سطح کنترلی س شده است.

، با خطای FTCدر سه وضعیت بدون خطا و بدون اعمال 

، با خطای موقتی و با FTCو بدون اعمال  r حسگرموقتی در 

 نشان داده شده است. 11در شکل  FTCاعمال 
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 نمودار تغییرات سطح کنترل شهپر بر حسب زمان -11شکل 
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تغییرات سطح کنترل سکان عمودی بر نمودار  -12شکل 

 (r) حسگردر حسب زمان با اعمال خطای موقتی 

 

 ،گردد میمشاهده  12تا شکل  10که از شکل  طور همان

بر روی زاویه سرش  r حسگرخطای موقتی اعمال شده به 

گذاشته که با تغییر ثیر أتجانبی و زاویه غلت حول بردار سرعت 

پذیر خطا، اثر عیب  تحمل کننده سطوح کنترلی توسط کنترل

 جبران شده است.

 

پذیر خطا بر روی هواپیما  کننده تحمل سازی کنترل شبیه

 در پرواز مانوری

کنننده طراحنی شنده در     در این بخش با استفاده از کنتنرل 

سازی خطای بوجود  سیستم کنترلی در جبران توانایی، 4بخش 

ده است که شود. فر  ش آمده در طی پرواز مانور نشان داده می

مندل   در ثانیه سوم بوجنود آمنده اسنت.    حسگرخطا در هر سه 

و مقنادیر   F-18/A شنده در اینن مقالنه    سنازی   هواپیمای شبیه

,فرمان  ,   صورت زیر است: به 
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0 2 sec , 0 & 0 & 0

2 5 sec , 10 & 0 & 0

5 8 sec , 10 & 0 & 2

8 18 sec , 0 & 0 & 0

18 25 sec , 0 & 0 & 0

d d d

d d d

d d d

d d d

d d d

for t

for t

for t

for t

for t

  

  

  

  

  

    

    

    

    

    

 

سازی برای تعقیب سیگنال مرجع  نتای  شبیه 13شکل 
1

cx 

این مانور با سکان افقی یک  ،13دهد. در شکل  را نشان می

 10به  αحمله   فرمان فراز به طرف بالا جهت افزایش زاویه

داده شد. فرمان برای نرخ غلت  2درجه در حالت تریم در ثانیه 

شروع و شامل سه مرحله  5در ثانیه  در محور پایداری

شامل افزایش نرخ غلتش، ناحیه نگهداری  صعود باشد: ناحیه می

درجه بر ثانیه و ناحیه  عدم غلتش. غلت حول  2نرخ غلتش 

ای  محور پایداری هواپیما را حول محور پایداری بگونه

کاهش  α چرخاند که جهت مسیر پرواز را بچرخاند. سپس می

برسد. کنترل دقیق  18اولیه در ثانیه  αکند تا دماغه به  پیدا می

باشد. زاویه  گونه مانورها بسیار مهم می جانبی در این زاویه لغزش

، زیاد از مقدار اولیه تنظیم شده صفر درجه دجانبی نبای لغزش

اعمال اغتشاش به سه کانال سرعت  14شکل شود. منحرف 

اعمال اغتشاش و عیب بر مدل و اعمال  15ای و  شکل  زاویه

 دهد. نمایش میهمزمان الگوریتم حذف اغتشاش و عیب را 

شهپر، نمودار تغییرات سطوح کنترل آیرودینامیکی  16شکل 

شکل  دهد. بر حسب زمان را نشان می الویتور و سکان عمودی

نمودار تغییرات زوایای بردار تراست را در طی مانور نشان  17

ها مشخص است، سیستم  طور که در این شکل هماندهد.  می

به  "ناگهانی"خطای بروز کننده طراحی شده، به رغم  کنترل

، فرمان مرجع مانور را تعقیب همراه اغتشاش در حسگرها

توان نتیجه گرفت که عملکرد سیستم با وجود  کند. لذا می می

 کننده، بهبود قابل توجهی یافته است. کنترل

، مقدار ریشه میانگین 18شده در شکل  بر اساس نتای  ارائه

لغزشی مرتبه بالا  گر مد برای رویت (RMSE) مربعات خطا

 9707/3پیچشی برابر با گر فوق درجه و برای رویت 4389/3برابر

دست آمده است. این تفاوت کمی، در عین حال  درجه به

گر مد لغزشی  توجه عملکرد رویت معنادار، بیانگر برتری قابل

 .استفوق پیچشی مرتبه بالا نسبت به ساختار 

 
پذیر خطا  کنترل تحمل نمودار مدل مرجع و خروجی با -13شکل 

 بدون اعمال الگوریتم حذف اغتشاش 

 

 
 ای اعمال اغتشاش به سه کانال سرعت زاویه -14شکل 

 

 
پذیر  تحمل کننده کنترلمرجع و خروجی با   نمودار مدل -15شکل 

 ای الگوریتم حذف اغتشاش برای سه کانال سرعت زاویه خطا با
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 ل آیرودینامیکینمودار تغییرات سطوح کنتر -16شکل 

 

 
نمودار تغییرات زوایای بردار تراست بر حسب زمان  -16  

 

 
ردیابی سیگنال مرجع توسط دو الگوریتم طراحی شده  -17  

 رویت گر مد لغزشی مرتبه بالا والگوریتم سوپر تویستینگ

 

مقندار ریشنه مینانگین مربعنات      درصدی خطنای  37/13کاهش

، حاکی از آن است که این مد لغزشی مرتبه بالادر ساختار  خطا

 گیری از طراحی نوآورانه و سازوکار دینامیکی دو گر با بهره رویت

طنور   بخشی، قادر است اغتشاشنات و نویزهنای سنسنوری را بنه    

زمنان، دقنت تخمنین و پاینداری      مؤثرتری تضعیف نموده و هنم 

اسنتفاده از قنوانین    .صورت چشمگیری ارتقناء دهند   سامانه را به

و همنوار در ایننن سناختار، عنلاوه بنر کنناهش      کنترلنی پیوسنته  

ها و افزایش  چشمگیر چترینگ، موجب تسریع همگرایی تخمین

در مجموع، نتای  اینن بخنش    .کیفیت دینامیک گذرا شده است

پیچشی، با توجه به دقت ردینابی   گر فوق مؤید آن است که رویت

بالا، پایداری در شرایط غیرخطنی، و مقاومنت نسنبت بنه ننویز،      

های حسناس   ای توانمند و شایسته برای کاربرد در سامانه هگزین

 .رود شمار می ی کنترل پرواز به و پیچیده

  
نرخ تغییر میزان خطا بر اساس دو  خطای ردیابی ونمودار   -18

رویت گر مد لغزشی مرتبه بالا والگوریتم  الگوریتم طراحی شده

 سوپر تویستینگ

 گیری نتیجه

تلفیقی و هوشمند برای حذف در این پژوهش، رویکردی 

ای ارائه  اغتشاش، نویز و جبران خطای حسگرهای سرعت زاویه

کننده  گر مود لغزشی مرتبه بالا با کنترل گردید. ترکیب رؤیت

پیچشی، موجب تضعیف مؤثر اغتشاش و تخمین دقیق  فوق

زمان، شبکه عصبی تطبیقی  رفته حسگر شد. هم مقادیر ازدست

یافته، فرایند  بر فیلتر کالمن توسعه روزرسانی مبتنی با به

شناسایی و تشخیص خطا را با دقت بالا به انجام رساند. با 

گیری از یک سازوکار سوئیچ نرم کنترل و تخصیص  بهره

صورت پیوسته و بدون افت عملکرد،  تطبیقی عملگرها، سامانه به

سازی این ساختار بر  پیاده.اثرات ناشی از خطا را جبران نمود

در سناریوهای مانوری نشان داد که  F-18 مدل غیرخطیروی 

 خطای در %37/13روش پیشنهادی ضمن دستیابی به کاهش
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 و پذیری تطبیق از تخمین، دقت در %8/58بهبود و ردیابی

. است برخوردار پیچیده های دینامیک برابر در بالایی پایداری

ی کاربرد آل برا ای ایده ا به گزینهر کنترل سامانه ها، ویژگی این

کند.  های هوانوردی پرریسک و واقعی تبدیل می در محیط

های دارای تأخیر،  مسیرهای آینده، شامل توسعه برای سامانه

های  واقعی، و تلفیق روش سازی در بستر پردازشی زمان پیاده

های عصبی،  دهی شبکه سازی و منطق فازی در وزن بهینه

های کنترل مقاوم  ههای نوینی برای ارتقاء عملکرد سامان افق

 .سازد فراهم می

 

 اختصارات و علائم فهرست
 V بردار سرعت

 h ارتفاع

 m جرم

 g شتاب گرانش  

 Sw مساحت بال  

 c وتر آیرودینامیکی بال  

, سرش جانبی، چرخش حول بردار سرعت حمله، اییازو ,   

, تراست در راستای سه محور  تغییرات بردار  ,x y zT T T 

,   (چرخش ، پیچش ، گردش)زاویه  ,   

, )چرخش ، پیچش ، گردش(سرعت زاویه ایی ,p q r 

xممان اینرسی در راستای محور ) y z ) , ,xx yy zzI I I 

xگشتاورهای وارده در راستای محور ) y z ) Mx, My, Mz 

xنیروهای  وارده در راستای محور ) y z ) Fx, Fy, Fz 

 u, v, w سرعت خطی در دستگاه بدنی پرنده  

 D, L, Y نیروی سرش جانبی   نیروی بالا برنده، نیروی پسا،

 CL لیفتضریب نیروی 

 CD ضریب نیروی پسا 

 CY ضریب نیروی جانبی  

 Cl ضریب آیرودینامیکی چرخش  

 Cm ضریب آیرودینامیکی پیچش 

 Cn ضریب آیرودینامیکی گردش   

 k1, k2   د لغزشی مرتبه بالاوم گر یتؤرضریب بهره 

 e بردار خطا  

 s سطح لغزش

 

 یونانی علائم

, هپر(زاویه بازشوندگی )بالابر ،دم ، ش ,E R A   

1 فوق پیچشی   کننده کنترلبهره  2,  

  ترم غیر خطی 

  آستانه اغتشاش 

  میزان اغتشاش حسگر  

 ها نوشت پی
                                                      

1
 Sliding Mode Control 

2
 chattering 

3
 Super twisting control 

4
 Second order sliding mode control 

55
 Lipchitz 

6
 Super twisting algorithm 

7
 Lyapunov function 

8
 Double Integrator System 

9
 Continuous Twisting Control 

10
 Super twisting observer 

11
 Second-Order Sliding Mode Control 

12
 High order Sliding Mode observer  

13
 super twisting algorithm 

14
 Adaptive super twisting algorithm 

15
 Model Reference Adaptive Control 

16
 Model Predictive Control 

17
 Error Transformation 

18
 Extend Kalman filter 

19
 Neuaral adaptive observer 

20
 Extended Kalman filter 

 

   مراجع 6

[1] A. Abbaspour, S. Mokhtari, A. Sargolzaei, 

and K. K. Yen, “A survey on active fault-

tolerant control systems,” Electronics, vol. 9, 

no. 9, p. 1513, 2020. 

 

[2] H. K. Khalil, Nonlinear Systems, 3rd ed. 

Upper Saddle River, NJ: Prentice Hall, 2002. 

 

[3] V. Utkin, J. Guldner, and J. Shi, Sliding 

Mode Control in Electro-Mechanical Systems, 

2nd ed. Boca Raton, FL: CRC Press, 2009. 

 

[4] Y. Shtessel, C. Edwards, L. Fridman, and 

A. Levant, Sliding Mode Control and 

Observation. New York, NY: Birkhäuser, 

2014. 

 

[5] J. Karimi, S. Mohammadnejad, and A. 

Babai, “A new two-step robust strategy for 

estimating the line-of-sight rate of optical 

seekers having time delay,” J. Braz. Soc. 

Mech. Sci. Eng., vol. 47, p. 145, 2025. 

 



 یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر                                                  اغتشاش  در برابر عیب وکنترل پرواز مقاوم  سیستم

 1404و زمستان  ییز، شماره دوم، پاهفتم بیست و سال                                                                                         

 

  /175 

                                                                                    
[6] A. Levant, “Sliding order and sliding 

accuracy in sliding mode control,” Int. J. 

Control, vol. 58, no. 6, pp. 1247–1263, 1993. 

 

[7] C. Edwards and S. Spurgeon, “On the 

development of discontinuous observers,” Int. 

J. Control, vol. 59, no. 5, pp. 1211–1229, 

1994. 

 

[8] A. Levant, “Higher-order sliding modes, 

differentiation and output-feedback control,” 

Int. J. Control, vol. 76, no. 9/10, pp. 924–941, 

2003. 

 

[9] J. Davila, L. Fridman, and A. Levant, 

“Second-order sliding-mode observer for 

mechanical systems,” IEEE Trans. Autom. 

Control, vol. 50, no. 11, pp. 1785–1789, 2005. 

 

[10] A. Levant, “Robust exact differentiation 

via sliding mode technique,” Automatica, vol. 

34, no. 3, pp. 379–384, 1998. 

 

[11] A. Polyakov and A. Poznyak, “Reaching 

time estimation for supertwisting second order 

sliding mode controller via Lyapunov function 

designing,” IEEE Trans. Autom. Control, vol. 

54, no. 8, pp. 1951–1955, 2009. 

 

[12] X. Qi, C. Li, Y. Jing, et al., “Super 

twisting observer-based arbitrary convergence 

time sliding mode control for uncertain 

systems,” Int. J. Control Autom. Syst., vol. 22, 

no. 3, pp. 883–891, 2024. 

 

[13] Y. Hong, J. Huang, and Y. Xu, “On an 

output feedback finite-time stabilization 

problem,” IEEE Trans. Autom. Control, vol. 

46, no. 2, pp. 305–309, 2001. 

 

[14] Y. Orlov, Y. Aime, and C. Chevallereau, 

“Finite time stabilization of a perturbed double 

integrator Part I: Continuous sliding mode-

based output feedback synthesis,” IEEE Trans. 

Autom. Control, vol. 56, no. 3, pp. 614–618, 

2011. 

 

                                                                                    
[15] E. Bernuau, W. Perruquetti, D. Efimov, 

and E. Moulay, “Robust finite-time output 

feedback stabilisation of the double 

integrator,” Int. J. Control, vol. 88, no. 3, pp. 

451–460, 2015. 

 

[16] J. A. Moreno, “A Lyapunov approach to 

output feedback control using second-order 

sliding modes,” IMA J. Math. Control Inf., vol. 

29, no. 3, pp. 291–308, 2012. 

 

[17] S. Balajiwale, H. Arya, and A. Joshi, 

“Longitudinal controller for hand launched 

MAV based on supertwisting algorithm,” in 

Proc. AIAA Guidance, Navigation, and 

Control Conf., 2017, pp. 1–6. 

 

[18] C. Vazquez, J. Collado, and L. Fridman, 

“Super twisting control of a parametrically 

excited overhead crane,” J. Franklin Inst., vol. 

351, no. 4, pp. 2283–2298, 2014. 

 

[19] A. Chalanga, S. Kamal, L. M. Fridman, 

B. Bandyopadhyay, and J. A. Moreno, 

“Implementation of super-twisting control: 

Super-twisting and higher order sliding-mode 

observer-based approaches,” IEEE Trans. Ind. 

Electron., vol. 63, no. 6, pp. 3677–3685, 2016. 

 

[20] J. A. Burton and A. S. I. Zinober, 

“Continuous approximation of variable 

structure control,” Int. J. Syst. Sci., vol. 17, no. 

6, pp. 875–885, 1986. 

 

[21] J.-J. Slotine and W. Li, Applied Nonlinear 

Control, 1st ed. Englewood Cliffs, NJ: 

Prentice-Hall, 1991. 

 

[22] G. Bartolini, A. Levant, A. Pisano, and E. 

Usai, “Higher-order sliding modes for output-

feedback control of nonlinear uncertain 

systems,” in Variable Structure Systems: 

Towards the 21st Century, X. Yu and J.-X. 

Xu, Eds. Berlin: Springer, 2002, pp. 83–108. 

 



      نادری فر، خزائی، ساداتی                                                                              یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر             

 1404و زمستان  ییز، شماره دوم، پاهفتمبیست و سال              
176  / 

                                                                                    
[23] A. Levant, “Homogeneity approach to 

high-order sliding mode design,” Automatica, 

vol. 41, no. 5, pp. 823–830, 2005. 

 

[24] Y. B. Shtessel, I. A. Shkolnikov, and A. 

Levant, “Smooth second-order sliding modes: 

Missile guidance application,” Automatica, 

vol. 43, no. 8, pp. 1470–1476, 2007. 

 

[25] J. Chen, H. Zhang, Q. Tang, and H. 

Zhang, “Adaptive fuzzy sliding mode control 

of the manipulator based on an improved 

super-twisting algorithm,” Proc. Inst. Mech. 

Eng., Part C: J. Mech. Eng. Sci., vol. 238, no. 

10, pp. 4294–4306, 2024. 

 

[26] Z. Gao, C. Cecati, and S. X. Ding, “A 

survey of fault diagnosis and fault-tolerant 

techniques Part I: Fault diagnosis with model-

based and signal-based approaches,” IEEE 

Trans. Ind. Electron., vol. 62, no. 6, pp. 3757–

3767, 2015. 

 

[27] I. Sadeghzadeh and Y. Zhang, “A review 

on fault-tolerant control for unmanned aerial 

vehicles (UAVs),” in Proc. AIAA 

Infotech@Aerospace Conf. and Exhibit, 2011. 

 

[28] M. M. Polycarpou and A. T. Vemuri, 

“Learning methodology for failure detection 

and accommodation,” IEEE Control Syst. 

Mag., vol. 15, no. 3, pp. 16–24, 1995. 

 

[29] X. Zhang, T. Parisini, and M. M. 

Polycarpou, “Integrated design of fault 

diagnosis and accommodation schemes for a 

class of nonlinear systems,” in Proc. 40th 

IEEE Conf. Decision and Control, Orlando, 

FL, 2001, pp. 1448–1453. 

 

[30] M. Gomaa, “Fault tolerant control scheme 

based on multi-ann faulty models,” in Proc. 

ICEEC Int. Conf. Electrical, Electronic and 

Computer Engineering, vol. 1, pp. 329–332, 

2004. 

 

                                                                                    
[31] A. A. Pashilkar, N. Sundararajan, and P. 

Saratchandran, “A fault-tolerant neural aided 

controller for aircraft auto-landing,” Aerosp. 

Sci. Technol., vol. 10, no. 1, pp. 49–61, Jan. 

2006. 

 

[32] M. G. Perhinschi, “Integration of sensor 

and actuator failure detection, identification, 

and accommodation schemes within fault 

tolerant control laws,” Control Intell. Syst., 

vol. 35, no. 4, pp. 309–318, 2007. 

 

[33] M. Bodson and J. E. Groszkiewicz, 

“Multivariable adaptive algorithms for 

reconfigurable flight control,” IEEE Trans. 

Control Syst. Technol., vol. 5, no. 2, pp. 217–

229, Mar. 1997. 

 

[34] D. Ye, Q.-Y. Fan, G.-H. Yang, and H. 

Wang, “Robust H∞ fault-tolerant control for 

linear systems with fast adaptive fault 

estimation,” IFAC Proc. Vol., vol. 47, no. 3, 

pp. 6753–6757, 2014. 

 

[35] B. Yu, Y. Zhang, and Y. Qu, “MPC-based 

FTC with FDD against actuator faults of 

UAVs,” in Proc. 15th Int. Conf. Control, 

Autom. Syst. (ICCAS), Busan, South Korea, 

2015, pp. 1807–1811. 

 

[36] X. Wan, “Adaptive neural network fault-

tolerant control for autonomous helicopters,” 

J. Aerosp. Eng., vol. 32, no. 4, pp. 123–135, 

2024. 

 

[37] Y. Zhou, “L1 adaptive control for UAV 

attitude systems using neural networks,” Int. J. 

Control, vol. 45, no. 2, pp. 234–245, 2024. 

 

[38] L. Yu, “Fuzzy adaptive fault-tolerant 

control for tailless aircraft,” Aerosp. Sci. 

Technol., vol. 56, no. 3, pp. 345–356, 2024. 

 

[39] J. Wu, “Neural adaptive control for large-

scale nonlinear systems with sensor and 

actuator faults,” Control Eng. Pract., vol. 78, 

no. 5, pp. 456–467, 2024. 



 یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر                                                  اغتشاش  در برابر عیب وکنترل پرواز مقاوم  سیستم

 1404و زمستان  ییز، شماره دوم، پاهفتم بیست و سال                                                                                         

 

  /177 

                                                                                    
 

[40] R. C. Nelson, Flight Stability and 

Automatic Control, 2nd ed. New York: 

McGraw-Hill, 1998. 

 

[41] S. A. Snell, D. F. Enns, and W. L. Garrard 

Jr., “Nonlinear inversion flight control for a 

supermaneuverable aircraft,” J. Guid. Control 

Dyn., vol. 15, no. 4, pp. 976–984, 1992. 

 

[42] B. L. Stevens and F. L. Lewis, Aircraft 

Control and Simulation. New York: John 

Wiley & Sons, 1992. 

 

[43] A. R. Babaei, M. Malekzadeh, and D. 

Madhkhan, “Adaptive super-twisting sliding 

mode control of 6-DOF nonlinear and 

uncertain air vehicle,” Aerosp. Sci. Technol., 

vol. 84, pp. 361–374, 2019. 

 

[44] M. T. Angulo, J. A. Moreno, and L. 

Fridman, “Robust exact uniformly convergent 

arbitrary order differentiator,” Automatica, 

vol. 49, no. 8, pp. 2489–2495, 2013. 

 

[45] K. Funahashi and Y. Nakamura, 

“Approximation of dynamic systems by 

continuous time recurrent neural networks,” 

Neural Netw., vol. 6, no. 6, pp. 801–806, 1993. 

 

[46] S. H. Sadati, M. Sabzehparvar, M. B. 

Menhaj, and M. Bahrami, “Backstepping 

controller design using neural networks for a 

fighter aircraft,” Eur. J. Control, vol. 13, no. 5, 

pp. 516–526, 2007. 

 

[47] J. Chen and R. J. Patton, Robust Model-

Based Fault Diagnosis for Dynamic Systems. 

Boston, MA: Kluwer Academic, 1999. 

 

[48] X. Y. Gou, J. K. Liu, and Q. Z. Zhang, 

“Adaptive backstepping fault-tolerant control 

for hypersonic aircraft with unknown control 

direction under actuator and sensor faults,” 

Aeronaut. J., vol. 128, no. 1324, pp. 1183–

1203, 2024. 

 

                                                                                    
[49] N. S. Abdul-Jaleel and M. S. Shaker, 

“Robust integration of fault estimation and 

sliding mode fault-tolerant control for 

interconnected systems against sensor fault,” 

Asian J. Control, vol. 26, no. 2, pp. 679–692, 

2024. 

 
 


