
Tabriz Journal of Electrical Engineering (TJEE), vol. 51, no. 4, Winter 2021                                                                                                  Serial no. 98 

 

Integrated Design of Flight Control System and Auxiliary Signal of Active Fault 

Detection Using a Multi-Model Approach 
  

Mehdi Forouzanfar*1, Mohammad Javad Khosrowjerdi2, Mina Salim3 

  

1- Electrical Engineering Department, Ahvaz Branch, Islamic Azad University, Ahvaz, Iran.  

2- Faculty of Electrical Engineering, Sahand University of Technology, Sahand, Tabriz, Iran.  
3- Faculty of Electrical and Computer Engineering, University of Tabriz, Tabriz, Iran. 

E-mails: m.forouzanfar@iauahvaz.ac.ir; khosrowjerdi@sut.ac.ir; m.salim@tabrizu.ac.ir  
* corresponding author 

 

Short Abstract 

A flight control system (FCS) as an example of nonlinear systems should be stabilizing the airplane in healthy and faulty modes with the desired 

performance. In this paper, first, the nonlinear model of the flight system (FS) is linearized in predefined operating points, and the airplane’s healthy 

and faulty modes convert to a multi-model system. To eliminate the undesired effect of multi-modeling and the controller robustness that usually causes 
to mask the faults in FSs, the problem of integrated design of FCS based on active fault detection (AFD) is formulated. The proposed problem concluded 

to design the optimal auxiliary signal of AFD and a static, fixed, and full-order controller with the capability in reduced-order design. The FCS 

guarantees to stabilize all of the healthy and faulty models and to satisfy the performance constraints. In the following, to solve the formulated problem, 
a numerical solution based on the genetic algorithm is proposed. To evaluate the proposed method, two full-order and reduced-ordered controllers are 

designed for an aircraft in the case of actuator degradation conditions. The simulation results show the ability of the proposed method to meet the control 

objectives and design the auxiliary signal for AFD. 
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1- Short Introduction 

Flight system (FS) as Nonlinear system can be modelled as a multi-model system. Using a static controller that can stabilize all models and satisfy 
performance constraints can address the safety during flight as the main concern in the FCS. However, the robustness of the controller can mask faults 

of FS. One of the best idea is to use Active Faut Detection (AFD). Therefore, controller design based on AFD will be concluded to increase safety in 

the FCS. 
 

2- Proposed Work and Methodology (including comprision, simulation/experimental results and discusion) 

The problem of designing an integrated static controller and fault detection unit in an aircraft, as a multi-model system, must be formulated in such a 

way that all models should be stabilized, performance constrained are satisfied, and fault detection to be guaranteed. These goals are formulated in the 

form of multi-objective constrained optimization. The cost function is indirectly dependent on the auxiliary signal, uncertainty statements, and 

controlling parameters. Given the multiplicity of variables and their interdependencies, it is not possible to provide a fully analytical solution to the 
problem of nonlinear constrained optimization. Therefore, a sub-optimal algorithm based on evolutionary methods is proposed to solve it. 

The proposed method is tested on the example of an aircraft longitudinal motion model in which four three-dimensional systems must be stabilized. In 

this system, if an actuator fault occurs that results in reduced performance, the number of possible models of the aircraft longitudinal system will reach 
five. Using the proposed method algorithm, an optimal static controller with a fixed order is designed to stabilize all five models by satisfying the 

performance index and designing the appropriate auxiliary signal. In addition, the use of the proposed design algorithm will lead to the design of a full-

order controller and a possible reduced-order. 
The simulation results show that the auxiliary signal energy is more than the reduced-order mode when the full-order controller is in full condition, but 

it is easier to ensure stability and satisfy the performance index in the full-order controller mode than the reduced-order condition. 

 

3- Conclusion 

In this paper, the formulation of the problem has led to the integrated design of an optimal auxiliary signal which is appropriate for active fault 

detection and an optimal static controller with constant order and with the ability to reduce order.  
To achieve the design goals, a proposed solution algorithm based on the constrained optimization problem is presented. In order to evaluate the 

proposed method, an integrated auxiliary signal detection design of the active and controlling plane of a real aircraft is considered as a defective 

condition in case of loss of actuator performance. In future research, the proposed method for a drone will be used, as well as artificial intelligence 

algorithms and neural networks to provide a better solution to the proposed problem. 
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 چکیده

ند. های عملکردی پایدار نمایهای غیرخطی، میبایست هواپیما را در شرایط سالم و معیوب با رعایت محدودیتای از سیستمعنوان نمونه های کنترل پرواز بهسیستم

های سالم و معیوب هواپیما، به فرم یک سیستم در این مقاله، نخست، مدل غیرخطی سیستم پرواز هواپیما بر اساس نقاط کار از پیش تعیین شده و همچنین مدل

کننده به سیستم غیرخطی، سازی و اعمال کنترلمدله -پرواز ناشی از چند عیوب سیستم سازیمخفینامطلوب مدله تبدیل شده است. به منظور حذف اثر  -چند

ننده استاتیکی کصورت مسئله پیشنهادی با رویکرد طراحی یک کنترلمسئله طراحی یکپارچه سیستم کنترل پرواز مبتنی بر تشخیص عیب فعال تدوین شده است. 

رآورده های سیستم سالم و معیوب و بکامل با قابلیت کاهش مرتبه، به نحوی تدوین شده است که علاوه بر تضمین پایداری کلیه مدل-ثابت، با فرض مرتبه-و مرتبه

پیشنهادی، یک راه حل عددی با استفاده  فعال را به صورت بهینه طراحی نماید. برای حل مسئله های عملکردی، بتواند سیگنال کمکی تشخیص عیبنمودن شاخص

با در نظرگرفتن  یافته برای یک هواپیمامرتبه -کامل و کاهش-ی مرتبهکنندهاز الگوریتم ژنتیک ارائه شده است. سپس با استفاده از روش پیشنهادی، دو کنترل

 سازی اهداف کنترلی و طراحی سیگنال کمکی تشخیصسازی گویای توانایی روش پیشنهادی در برآوردهطراحی شده است. نتایج شبیهشرایط کاهش عملکرد عملگر، 

 .باشندعیب فعال می
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 مقدمه -5

پژوهشگران  های مورد توجه، یکی از زمینه1طراحی سیستم کنترل پرواز

های در حوزه کنترل است. بر این اساس مطالعات متعددی با تکیه بر روش

رواز، های پسازی عملکرد سیستممتنوع کنترلی و با هدف پایدارسازی و بهینه

انجام گرفته است. از جمله رویکردهای کنترلی استفاده شده در حوزه کنترل 

، کنترل [6-5]کنترل هوشمند، [4-2]، کنترل مقاوم[1]پرواز کنترل تطبیقی 

-11]پذیر عیب ، کنترل تحمل[10-8]، کنترل مدل چندگانه [7]سوئیچینگ 

 . باشندمی [13

هایی که مهندسان در طراحی سیستم کنترل پرواز با ترین چالشاساسی

ای هآن مواجه هستند عبارتند از؛ رفتار غیرخطی سیستم پرواز، وجود نامعینی

ها، شرایط محیطی و سازی، عیوب سنسورها و محرکمختلف، خطاهای مدل

   اند.های گرافیکی طراحی شدههای عملکردی که به صورت منحنیمحدودیت
در این راستا، با توجه به نقاط کار محدود و تعریف شده در یک سیستم 

 -توان سیستم تک سازی حول نقطه کار، میپرواز، با استفاده از روش خطی

حول نقاط کار تعریف شده خطی نموده و آن را به یک سیستم مدله غیرخطی را 

کننده مناسب تبدیل نمود. برای طراحی کنترلشده سازی مدله خطی - چند

-مدله، سه انتخاب اصلی وجود دارد که عبارتند از کنترل - یک سیستم چند

 کننده سوئیچینگ، تطبیقی و استاتیک.

-هر مدل را جداگانه پایدار می های سوییچینگ کهکنندهاستفاده از کنترل

کند، به علت مشکلات مربوط به مباحث پایداری در هنگام فرآیند سوییچینگ 

های بیان شده و دغدغه و وجود خطا در تشخیص مدل فعلی و با توجه به چالش

پایداری سیستم در حین شرایط متفاوت پروازی، انتخاب مناسبی نخواهد بود. 

کننده تطبیقی، با توجه به تاخیر در اصلاح مود همچنین انتخاب یک کنترل

-نترلگیری از یک کتواند ایمنی پرواز را به خطر بیاندازد. بنابراین بهرهکاری می

دغه تواند تا حد زیادی دغها پایدار کند، میکننده استاتیک که بتواند تمامی مدل

جود، با این و اصلی طراحان سیستم کنترل پرواز را از نظر ایمنی بر طرف نماید.

له مد -ای برای یک سیستم چند کنندهطراحی چنین کنترلمشهود است که 

نویسندگان در این مقاله،  هایانگیزه یکی از بنابراین کارانه خواهد بود.محافظه
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 -ی استاتیک بهینه برای یک سیستم چند کنندهارائه روش طراحی یک کنترل

ی شدهسازیهای خطیتمامی مدلمدله بوده که ضمن پایدارسازی همزمان 

کننده، در فرآیند کنترل کاری، به منظور کاهش محافظه[16-14]سیستم 

[، یک 18-17] در مراجع  ید.های عملکرد مطلوب را بهینه نماطراحی شاخص

روش برای پایدارسازی همزمان چند سیستم غیرخطی گسسته زمان با وجود 

های سیستم ارائه شده است که منجر به طراحی تأخیر متعیر با زمان در حالت

گردد. با این وجود، روش ارائه واحد برای پایدارسازی مییک سیگنال کنترلی 

 پردازد.شده فقط برای پایدارسازی است و به تشخیص عیوب نمی
های کنترل پروازی در روند سازی عیوب در سیستمحل مشکل پنهان همچنین

های پرواز، عمدتاً مدله در سیستم-روش چندطراحی مد نظر قرار گرفته است. 

برای اهداف کنترلی به کار برده شده است. در حالی که رویکرد مقاله حاضر، 

به عبارت دیگر،  باشد.مدله جهت تشخیص عیب فعال می-کاربرد روش چند

ازی، سبایست نسبت به خطاهای مدلاعتماد میی پروازی قابل کنندهیک کنترل

ط بسته را در شراینویزها و عیوب مقاوم باشد تا بتواند عملکرد سیستم حلقه

شخیص تواند تکننده میکاری مختلف تضمین نماید. لیکن، مقاوم بودن کنترل

ها را بپوشاند که در های بوجودآمده در سیستم پرواز را دشوار و یا حتی آنعیب

جه آن ممکن است اپراتور از وقوع عیب جهت تعمیر سیستم آگاه نشود و در نتی

  های آتی منجر به بروز حوادث ناگواری شود.پرواز

ری گیشده، بهرههای پیشنهادی برای تشخیص عیوب پنهانحلیکی از راه

، در تشخیص عیب فعال، یک 1باشد. مطابق شکل می 2از تشخیص عیب فعال

شود که مناسب به نحوی طراحی می 3یا سیگنال کمکی سیگنال تشخیص عیب

های ورودی و خروجی را های سیستم بر اساس دادهجداسازی و تشخیص مدل

 نماید. به عبارت دیگر با تعریفدر زمان تزریق یک سیگنال کمکی تضمین می

توان، مدل فعلی سیستم را تعیین مختلف سیستم سالم و معیوب می 4مدهای

 [.  19نمود ]
 

 

 
مدله -سیستم چندفعال در  بیع صیتشخ یبلوک اگرامید -1شکل 

 حلقه بسته نمونه
 

های اخیرا تحقیقات در زمینه تشخخخخیص عیب فعال، با رویکرد توسخخخعه روش

های پنهان طراحی و اعمال سخخیگنال کمکی به منظور تشخخخیص سخخریع عیب

ستم سی شد میشده و تدریجی در  شد های مختلف رو به ر . با این [22-19]با

کننده و واحد تشخخخیص وجود، مطالعات اندکی بر روی طراحی همزمان کنترل

شخیص عیب بر روی عملکرد کنترل سیگنال ت سی اثر  کننده عیب فعال و برر

[، یک روش 26در مرجع ] .[25-23]اند های واقعی تمرکز نمودهدر سخخیسخختم

 یبراعیب پذیر عیب بر اسخخاس شخخناسخخایی کننده تحملنوین طراحی کنترل

سی تأثیر شدن برر سمتی یک هواپیما  عرضی -حرکت در شهپر آیلران یا قفل 

 رؤیتگرها از بانکی از طراحی شده است که در آن واحد جداسازی عیب متشکل

علاوه  مقاله، این در پیشنهادی روش .است شده فعال معیوب عملگر تعیین برای

 اسخخت قادر کندمی مشخخخص را عیب ماهیت و وقوع محل وقوع، براینکه، زمان

کنندهای با ، کنترل سسپ .نماید جبران ایافزونه عملگر هیچ بدون نیز را اثرآن

سقابلیت تحمل عیب شده اس ، بر ا شنهاد  سایی عیب، پی شنا خروجی واحد 

ستم حلقه سی سیگنالهای  شنهادی، کرانداری  ست. روش پی ضمینا سته را ت  ب

امخخا این روش فقط برای  سخخخخازدنیز برآورده میهخخدف ردیخخابی را نموده و 

های خطی و بدون در نظر گرفتن اثر اغتشخخاش طراحی شخخده اسخخت. سخخیسخختم

شده بنابراین شخیص عیب فعال علاوه بر نکات بیان  ، تلفیق مبحث کنترل و ت

برای  یاصل هایانگیزهیکی از به منظور افزایش ایمنی در سیستم کنترل پرواز، 

یین تعبه منظور دستیابی به اهداف ، ساس این ابر است. انجام این مطالعه بوده

شده است که وجه تمایز مقاله حاضر در  پیشنهاد و راهکارهایی هارویکرد، شده

شی سایر پژوه سه با  ستمقای شده ا . تدوین یک 1عبارتند از؛ که  های انجام 

صخخخورت مسخخخئله جدید و ارائه الگوریتم حل سخخخاختاریافته با رویکرد طراحی 

سیگنال کمکی تشخیص عیب فعال و سیستم کنترل برای یک کلاس یکپارچه 

های سخخازی محدودیت. در نظر گرفتن و کمی2های پرواز؛ خاص از سخخیسخختم

محافظه کاری و کاهش  دبا رویکرواقعی کنترلی و عملکردی سخخخیسخخختم پرواز 

 -های مرسخخوم مبتنی بر و سخخعی روش حل سخخاختار یافته در مقایسخخه با روش

کننده . طراحی یک کنترل3؛  کارانه کنترل مقاومهای  محافظهشخطا و یا رو

یک  فاده از  با اسخخخت بت  ثا به  با مرت نه سخخخاده  یک بهی تات حل  الگوریتماسخخخ

یک مات کان طراحی کنترل. 4؛ سخخخیسخخخت ندهام با کن ته  یاف به  کاهش مرت ی 

تشخخخیص عیب فعال کمکی طراحی سخخیگنال . 5؛ ی مرتبه کاملکنندهکنترل

در . 6؛ نامساوی مساوی و هایسیستم واقعی دارای محدودیت بهینه برای یک

ستم و خروجینظر گرفتن جمله سی اعمال روش  .7 .های نامعینی در معادلات 

بر روی یک مثال کاربردی که حرکت طولی یک هواپیما در چهار پیشخخخنهادی 

شرایط از دست دادن ها و سرعتشرایط پرواز در وزن های بیشنه و کمینه در 

 .کارایی محرک است
ی حاضر به صورت زیر سازماندهی شده است. در بخش دوم، در ادامه، مقاله

به طور مختصر بحث  های هواپیما در نقاط کارسازی شده حرکتهای خطیمدل

-شده است. بخش سوم، به تدوین ریاضی صورت مسأله طراحی یکپارچه کنترل

و راه حل عددی آن بر  کننده و تشخیص عیب فعال اختصاص داده شده است

اساس الگوریتم ژنتیک در بخش چهارم ارائه شده است. در بخش پنجم، یک 

مثال کاربردی در شرایط وقوع عیب، برای نشان دادن کارایی الگوریتم 

بندی مقاله در بخش سازی شده است و پس از آن به جمعپیشنهادی شبیه

 ششم پرداخته شده است.
 

 های حرکت پروازمدل -6
کننده و تشخیص عیب در سیستم پرواز، مدل منظور طراحی کنترلبه 

بایست به صورت یکپارچه در نظر گرفته هواپیما با معادلات دینامیکی پرواز می

شوند. مدل یکپارچه سیستم پرواز، یک مدل غیرخطی پیچیده با شرایط پرواز 

. [27] دشومیمتفاوت است که بر اساس ارتفاع، سرعت و جهت هواپیما تعریف 

ی مناسب بر اساس این مدل غیرخطی بسیار کنندهبنابراین طراحی یک کنترل

سازی مدل غیرخطی حرکات کارهای عملی، خطیمشکل است. یکی از راه

های حرکت باشد. با این روش، مدلهواپیما برای هر کدام از شرایط پرواز می

وند که منجر به توانند به عنوان یک سیستم چند مدله تلقی شهواپیما می

 شود.سازی تجزیه و تحلیل هواپیما میساده

ایجاد ثابت  یانحرافات کوچک پروازها یبرا مایهواپ سازی حرکتیخط

حرکت  شود. یشناخته م 6یو حرکت جانب 5یبه عنوان حرکت طولکند و می

و حرکت جانبی به وسیله تغییر  Yحول محور  7طولی به وسیله تغییر زاویه پیچ

 (.2شوند )شکل ایجاد می X/Zحول محور  9/چرخش8زاویه یاو

برای هواپیما مرسوم است که مدل طولی از مدل جانبی مجزا در نظر گرفته 

 [.   28شود ]

. متغیرهای کندیرا کنترل م مایجلو و ارتفاع هواپرو به سرعت  ی،طول کینامید

 روی محور uشوند؛ های صفحه توصیف میحالت حرکت طولی بوسیله سرعت

X ،t روی محورZ و چرخش حول محورY بوسیله سرعت پیچ با نام q   زاویه پیچ

 شوند.توصیف می با نام
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 مایحرکت هواپ یمحورها  -2شکل 

 

) فرمان سکان افقی کنترل برای حرکت طولیمتغیرهای 
E،) فرمان فلپ (

F) پارامترهای مربوط به سرعت باد و
gv ،

gt  وgqباشند. مدل می

امین شرایط پرواز به -𝑖شده متداول برای حرکت طولی در دینامیکی خطی

 شود.صورت زیر در نظر گرفته می

      1i i i ix t A x t B v t   

  
𝑥𝑇 = [𝑢 𝑡 𝑞 𝜃],  𝑣𝑇 = [𝛿𝐸 𝛿𝐹 𝑡𝑔 𝑣𝑔 𝑞𝑔] 

سیستم، ماتریس ورودی،  به ترتیب ماتریس 𝑣و  𝐴𝑖 ،𝐵𝑖  ،𝑥𝑖 که در آن 

به منظور امین مدل سیستم می باشند. -𝑖  کنترل بردار حالت و بردار ورودی

 توان اثر سرعت باد را با حذف پارامترهایسازی مدل طولی، میساده

(𝑡𝑔 𝑣𝑔 𝑞𝑔) نادیده گرفت . 

حرکت جانبی به وسیله بردار حالت متشکل از چهار متغیر حالت زاویه یاو 

)( زاویه چرخش ،)p( سرعت یاو ،)r( ( و سرعت چرخش توصیف )

)  فرمان شهپر بردار متغیر ورودی شامل شود.می
A،) ( زاویه رادار𝛿𝑅 و سرعت )

هستند. مدل دینامیکی خطی شده متداول برای  (gpgr ،gجهت بال )سه 

  شود.امین شرایط پرواز به صورت زیر در نظر گرفته می-𝑖حرکت جانبی در 

      1i i i ix t A x t B v t   

    ,  T T

A R g g gx p r x v P r        

سیستم، ماتریس ورودی،  به ترتیب ماتریس 𝑣و  𝐴𝑖 ،𝐵𝑖  ،𝑥𝑖 که در آن        

توجه کنید امین مدل سیستم می باشند. -𝑖  کنترل بردار حالت و بردار ورودی

توان اثر سازی مدل جانبی، میکه در اینجا هم مشابه با مدل طولی، برای ساده

در ادامه به نادیده گرفت.  (gp ،g  ،gr)سرعت باد را با حذف پارامترهای 

نظر  یافته با درمنظور افزایش قابلیت اطمینان رویکرد پیشنهادی، مدل تعمیم

گرفتن هر دو مدل حرکت طولی و حرکت جانبی و اثر نامعینی و نویز در مدل 

 . معرفی شده استریاضی 

ی حرکت هواپیما، عدم شدهسازیتر نمودن مدل دینامیک خطیبه منظور واقعی

ی عدم قطعیت مدل/ سیستم و نویز ورودی/ خروجی به صورت یک جمله

 شود.قطعیت در مدل/ سیستم زیر در نظر گرفته می

(1)        

       
   1, 2, ,

1
:  ,

i i i i i i

s

i i i i i

i k
x t A x t B v t M t

y t C x t D v t N t




 

    
 

  
 

) آنکه در   , , , )i i i iA B C Dهای ماتریس𝑖-،امین مدل سیستمk شماره شرایط ،

nپرواز، 

ix R  ،بردار حالتmv R  ،ورودی کنترل سیستمl

i R   بردار

qyنویز و عدم قطعیت سیستم و Rهایسیستم است. ماتریس بردار خروجی

iM وiN های سیستم به صورت به تعریف نویز ورودی، خروجی و نامعینی

 کند. مجزا کمک می

)های با انتخاب ماتریس .1یادآوری  , , , )i i i iA B C D توان مودهای سالم و می

سیستم پرواز را فارغ از نوع عیب سنسوری، معیوب در نقاط کار مختلف 

 تعریف نمود. های متمایزدر قالب مدل  سیستمی و یا عملگری

)هایبا انتخاب ماتریس .2یادآوری  , , )i i iN M توان انواع نامعینی را به می

 صورت دلخواه در مودهای مختلف سیستم تعریف نمود.

و بدون از دسخخت دادن  پیشخخنهادی سخخازی توضخخیش روشبه منظور سخخاده

کلیت، ماتریس
iDتواند با ماتریسمیDها یکسان در نظر گرفته در همه مدل

)شخخود. همچنین برقرار بودن شخخرط آشخخکارپذیری زو  , )i iA C و پایدارپذیری

)زو   , )i iA B کننده و سیگنال کمکی تشخیص عیب به منظور طراحی کنترل

 است.در نظر گرفته شده

 ( نشان داده شده است؛2ی بالای انرژی نامعینی با رابطه )آستانه

(2)        
0

0 0 ) 1
T T

i i i i

t

x x t t


 


  

زمان تزریق سخخخیگنال مدت مقدار اولیه بردار حالت وix(0)که در آن

صورت تجربی بدست می ست که به  بر  کننده مبتنیآید. طراحی کنترلعیب ا

 تشخیص عیب فعال برای یک هواپیما در بخش بعد توضیش داده خواهد شد.
 

کننده و تشخیص عیب فعال برای حرکت طراحی یکپارچه کنترل -7

 هواپیما

های محرک، حرکت ایسنسور  یاحتمال یهاعیب، ارتفاع و با توجه به سرعت

از مختلف پرو طیشرا یبرا هچند مدل ستمیس کیبه عنوان  مایهواپی شده خط

کننده و واحد کنترلیکپارچه بنابراین برای طراحی  شود.یدر نظر گرفته م

در یک هواپیما، صورت مسئله طراحی باید به نحوی تدوین شود  تشخیص عیب

 که اهداف زیر برآورده شوند؛

i)  معیوب(   های سالم وهمزمان سیستم چند مدله )مدلپایدارسازی

 کننده استاتیکبا استفاده از یک کنترل

ii)  برآوردن قیود عملکرد کنترلی، با در نظرگرفتن پاسخ پله در هنگام

 پرواز در شرایط مختلف پرواز

iii)  طراحی یک سیگنال کمکی مناسب برای تشخیص عیب فعال با

 حداقل انرژی

iv) درصورت امکانکننده کاهش مرتبه کنترل 

ر مدله مبتنی ب-ی استاتیکی پایدارساز چندکنندهدر ادامه، طراحی کنترل

 کننده فیدبکتشخیص عیب فعال به اختصار بیان شده است. یک کنترل

 شود؛می ( در نظر گرفته3خروجی دینامیکی مرتبه ثابت به صورت )

(3)      

     
 

1
: 0 0c

t P t Ky t

v t G t w t

 




   
 

 
 

gRکه در آن،  یه صخخخفر و سخخخیگنال کمکی  wبردار حالت با مقدار اول

 باشد. می

در این مقاله، به منظور سخخخهولت در بیان روش پیشخخخنهادی طراحی  .1نکته 

)کننده پایدارسخاز مرتبه کاملکنترل )g n  بررسخی شخده اسخت،اما الگوریتم

gتواند برای حالتی کهپیشنهادی می n.است، هم مورد استفاده قرار گیرد  
( بیان 4(، معادلات سیستم حلقه بسته به صورت )3( تا )1با ترکیب معادلات )

 شود؛می

(4) 
       

       

     

.

1  

 

i i i i i i

s cl i i i i i

i

x t A x t B w t M t

y t C x t D w t N t

v t Gx t w t











   

   

  

 

 که در آن n g
Rix


  

 

 
)(

i

i

x t
x t

t

 
  
 

بسخخته بردار حالت سخخیسخختم حلقه 

 است و 
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i i

i

i i

A B G
A

KC P KD G

 
  

 
, i

i

i

B
B

KD

 
  
 

, i

i

i

M
M

KN

 
  
 

, 

 i i iC C D G ,  0 .G G  
کننده مبتنی بر تشخیص عیب فعال برای برای دستیابی به طراحی کنترل

( تدوین شده است. لازم به ذکر 1سازی مقید )مسئله دو مدل، مسئله بهینه

ها است که برای سیستم با بیش از دو مدل، مسئله باید برای هر کدام از مدل

 .به صورت مجزا تدوین و حل شود

 ( داده شده است،4بسته )فرض کنید که سیستم حلقه. 1مسئله  , ,P G K 

)،  در )w t ر د بدترین حالت  10و    1 1, 0 )( t x در به نحوی را 

 ( بهینه شود.5پیدا کنید که مسئله )

(5) 
     

        
     

1 1

. . .

1 1
w ,   0 ,   ,  

0

min max   min T

                        

D C sim dyn

T T

t t x P G K
t

lb ub

J

v t Sv t x t x t

subject to U t y t U t















 

 

های وزنی ثابت هسخخختند. ، ماتریسTوSهایکه درآن ماتریس lbU t و 

 ubU t ستند که  حد پایین و بالای عملکردی ه y tباید در آن قرار گیرد .

 , ,P G K  ، w t   و    1 1, 0  t x   های پارامتر یب،   به ترت
، سخخخیگنال کمکی مناسخخخب و بدترین حالت نامعینی 11کننده مناسخخخبکنترل

 باشند. می

کننده که شخخخرایط پایداری هواپیما در تمام مجموعه پارامترهای کنترل

 شود،( تعریف می6کند به صورت )عیب را برآورده میمدهای سالم و دارای 

(6)   , ,   0,    0T

i i i i iP G K A A    fP P P 

ه در آنک
iP ماتریس متقارن مثبت است. با تعیین محدودیت عدم قطعیت

(، سیگنال کمکی مناسب برای بدترین حالت عدم قطعیت 7انرژی در رابطه )

 .طراحی خواهد شد

(7)              1 1 1 1 1 1

0

  , 0 0 0 1
T T

t

t x x x t t



   


  
 
 
 

 

 ( آورده شده است.8در ادامه، تعریف مجموعه سیگنال کمکی در )

(8)         1 2w w wt t t   A A 

 که در آن،  i w tA مجموعه خروجی سخخیسخختم برای سخخیگنال کمکی

( )w t  برای مدلi- (، منجر به تضخخخمین 8( و )7اسخخخت. برآورده کردن )ام

1i) های سالمجداسازی مدل ) 2) و معیوبi گردد.( می 
 -، یک مسخخئله کمینه 1(، مشخخهود اسخخت که مسخخئله8) -( 5بر اسخخاس )

شینه ستقیم بهکمینه - بی صورت غیر م ست و تابع هزینه به  ال سیگن سازی ا

کننده وابسخخخته اسخخخت.  به های عدم قطعیت و پارمترهای کنترلکمکی، جمله

حل سازی مقید چندهدفه است که راه، یک مسئله بهینه1عبارت دیگر، مسئله 

 شده بیان نمود کهتوان به صورت سه معادله ماتریسی غیرخطی کوپلآن را می

این، به منظور حل آن، به صخخورت کامل از روش تحلیلی قابل حل نیسخخت. بنابر

 پیشنهاد شده 4در بخش  سازیساختاریافته و قابل پیاده یعدد تمیالگور کی

 است.
 

 الگوریتم حل مسئله -8

 حل کاملاها، ارائه یک راهبا توجه به تعدد متغیرها و وابستگی متقابل آن

پذیر نیست. ( امکان5سازی مقید غیرخطی )تحلیلی برای حل مسئله بهینه

های تکاملی بر مبنای روش 12بنابراین، در این بخش، یک الگوریتم حل زیربهینه

، دو مرحله اصلی که 3پیشنهاد شده است. در الگوریتم پیشنهادی، مطابق شکل 

ننده کباید به صورت تکراری انجام شوند، عبارتند از طراحی پارامترهای کنترل

 و طراحی سیگنال کمکی.

 
 رچهکپای یطراح تمیالگور یدو مرحله اصل -3شکل 

 

برای هر مرحله، یک زیر الگوریتم جدید با استفاده از یک الگوریتم تکاملی 

شخخخود. الگوریتم ژنتیک یک روش قدرتمند برای حل مسخخخئله ژنتیکی ارائه می

شد حل بهینه قابل قبول میسازی مقید غیرخطی و ارائه راهبهینه ، اما  [28]با

 ارتشخخخود، به عببهینه می حل اسخخختاتیکییافتن راهالگوریتم ژنتیک منجر به 
حل متغیر با زمان ارائه دهد. بنابراین تواند یک راهدیگر الگوریتم ژنتیکی نمی

رسد که یک ابزار مناسب برای طراحی سیگنال کمکی بهینه نیست. نظر میبه

ا به سازی دینامیکی ربرای حل این مشکل، یک ترفند ریاضی که مسئله بهینه

کند، اسخختفاده شخخده اسخخت. با این روش، سخخیسخختم رم اسخختاتیکی تبدیل میف

,0] که در بازه زمانی 𝑤(𝑡) ( و سخخیگنال کمکی4بسخخته )حلقه 𝜏]  تزریق شخخده

 شوند.( تبدیل می11)-(9است، به فرم استاتیک )

(9) ˆ ˆˆ ˆ ˆ
i i i ix B w M   

(10) ˆ ˆˆ ˆ ˆ
i i iy D w N   

(11) ˆ ˆˆ ˆ ˆ
i i iv G w H   

 که در آن

 
 

 

 

0

ˆ
1

i

i

i

i

x

x
x

x 

 
 
 
 
 
 
 

M
, 

 

 

 

ˆ

0

1

y

y
y

y 

 
 
 
 
 
 
 

M
, 

 

 

 

ˆ

0

1

v

v
v

v 

 
 
 
 
 
 
 

M
, 

 

 

 

w
ˆ

w 0

1

w

w



 
 
 
 
 
 
 

M
, 

 

 

 

 

ˆ

0

0

1

i

i

i i

i

x



 

 

 
 
 
 
 
 
 
 

M

, 
ˇ

  ,
0

I
I

 
  
 

0 0

0

0

0 0

ˆ

S

S
S

S

 
 
 
 
  
 

K

O M

M O O

K

, 

0 0

0

0

0 0

ˆ

T

T
T

T

 
 
 
 
  
 

K

O M

M O O

K

, 

 

 

 

1
ˆ

0lb

lb

lb

lb

U

U
U

U 

 
 
 
 
 
 
 

M
, 

 

 

 

1
ˆ

0ub

ub

ub

ub

U

U
U

U 

 
 
 
 
 
 
 

M
, 

i

τ 1 τ 2

ˆ

0 0 0

0 0
B

0

i

i i i i

B

A B A B 

 
 
 
 
  
 

K

K

M M O M

K

, 

i

i

τ τ 1 τ 2

i i i

ˆ

0 0 0

M 0 0
M

M M M

i

i i i

I

A

A I A A

I

 

 
 
 
 
 
 
 

(

(

K
(

K

M M M O M

K

, 

i

i i

i

τ 1 τ 2

i i i

ˆ

D 0 0

C D 0
D

C C D

i

i i i i

B

A B A B 

 
 
 
 
  
 

K

K

M M O M

K

, 
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i i

i i i i

i

τ τ 1 τ 2

i i i i i i

C N 0 0

C C M N 0
N

C C M C

ˆ

M N

i

i i i

A

A A A

I

I

I  

 
 
 
 
 
 
 

(

(

(

K

K

M M M O M

K

, 

τ 1 τ 2

0 0

G 0
G

G G

ˆ i

i

i i i i

I

B I

A B A B I 

 
 
 
 
  
 

K

K

M M O M

K

, 

i

τ τ 1 τ 2

i i i

I

Iˆ

G

G 0 0 0

G GM 0 0
H

0

G M G M GI M

i

i

i i i

A

A A A 

 
 
 
 
 
 
 

(
K

M O

K
(

K

M

(

M
. 

( 12تواند به فرم استاتیکی )می1(، مسئله 11)( تا 9با استفاده از معادلات )

 تبدیل شود.

 
 

 
1ˆ

. . .  1 1
  ˆ , ,

min max   m n ˆ ˆˆ ˆ ˆ ˆi
p p p

T T

D C sim St
w P G K

J v Sv x Tx


  

(12)        :     ,    0,1,ˆ ˆˆ ,lb ubsubject to U j y j U j j     

 که در آن .
p

باشد، به طوری به معنای مناسب بودن مقدار پارامتر می 

 سازند. ( را برآورده8تا )( 6که عناصر این بردارها، شرایط )

اکنون، به منظور معرفی الگوریتم حل پیشنهادی، مقادیر اولیه برای پارامترهای 

( بیشخخینه ارتفاع قانونی
mw( ،زمان تزریق سخخیگنال کمکی  ،گام ارتفاع (

)
as و زمان تزریق )

ts(  و
1̂ .باید در نظر گرفته شوند 

 1الگوریتم حل پیشنهادی  -8-1

،   گام صفر: انتخاب مناسب مقادیر
mw ،as وts. 

 مقدار اولیه بردارگام اول: 
1̂  را به نحوی انتخاب کنید که قید محدودیت

 انرژی نامعینی را برآورده نماید.

 2

1μ̂ 1 

 توان آن را به صورت زیر فرض کرد؛برای مثال می

        1 1 1 1 1
ˆ 0 0 0 0.99 0      0

TT

p tx s           L 

 را به صورت زیر در نظر بگیرید. 𝑤̂گام دوم: مقدار اولیه ژنوم 

      ˆ 0 0 0 0
TT

p tw w w s w       L 

 سازی زیرکننده با حل مسئله بهینهگام سوم: محاسبه پارامترهای کنترل

(13) 
 

 
 

1. 1 1
,  ,  

ˆ ˆˆmin ˆ ˆ ˆ
p

T T

sim
P G K

J v Sv x Tx  

 

 به شرطی که

 i) T

i i i i i0,   0,  for i 1,2ˆ ˆA A   fP P P  

 ii)      ,ˆ  ˆˆ      0,1, ,lb ubU j y j U j for j      

 سازی زیر و محاسبه بدترین حالتگام چهارم: حل مسئله بهینه    
1μ̂ 

 

(14) 
1

2

2.sim 1 1
μ̂

J ˆmax ˆ ˆˆ ˆ ˆ
p

T Tv Sv x Tx  

 به شرطی که                                                      

 i) 
2

1
ˆ 1

p
   

ˆ( و محاسبه مقدار بهینه 15سازی )گام پنجم: حل مسئله بهینه
pw  با استفاده

( و 14(، )13از الگوریتم ژنتیک با استفاده از نتایج محاسبه شده در معادلات )

 گام صفر.

(15) 
ˆ

2

3. 1 1
ˆ ˆˆ ˆ  ˆ ˆ

p

T T

sim
w

J min v Sv x Tx  

مقایسه نتایج قبلی و جدید 
3.sim J ،اگر مقدار جدید بزرگتر از مقدار قبلی باشد ،

 بروید. 3الگوریتم باید متوقف شود، در غیر اینصورت به مرحله 

ر گام ای دارد که دالگوریتم استاتیکی حساسیت زیادی به مقادیر اولیه .2نکته 

م اند. بنابراین، به منظور دستیابی به نتیجه بهتر، الگوریتصفر در نظر گرفته شده

 .تواند با مقادیر اولیه متفاوت تکرار گرددمی

 سازیشبیه -9

در هنگام بروز عیب در سیستم، در شرایطی که تحریک کمی در سیستم 

وجود دارد و یا زمانی که انحراف عیب محرک بسیار کم و نزدیک به حالت بدون 

شود. علاوه بر تن در برخی عیب است، تشخیص خرابی محرک بسیار مشکل می

، تشخیص عیب کاهش عملکرد بسیار سخت و بعضا  13روازی نظیر تریمپشرایط 

سازی، برای نشان دادن کارایی غیرممکن می باشد. بنابراین در مثال شبیه

سیگنال  وکننده استاتیک بهینه کنترل پارچهالگوریتم پیشنهادی، طراحی یک

ردی کتشخیص عیب فعال برای یک هواپیما، با در نظر گرفتن شرایط عمل کمکی

 مد نظر قرار گرفته است. تریم واقعی نزدیک 

در این مثال، مدل حرکت طولی یک هواپیما که در آن چهار سیستم سه 

. ورودی، موقعیت باله دم [27]بعدی باید پایدار شوند، انتخاب شده است 

ود. شهواپیما و خروجی بر مبنای سرعت پیچ و شتاب نرمالیزه شده تعریف می

فرم زمان پیوسته بیان شده است ولی در اینجا در حوزه زمان مسئله اصلی در 

T 0.01 برداریشود و با زمان نمونهگسسته بررسی می s .گسسته شده است

 مدل فضای حالت هواپیما به صورت زیر است؛

 

 
 

 

 

 

 

 

1 11 12 13 1

2 21 22 23 2

3 3

1

1

1 0 0 0.8694
i i

x t a a a x t

x t a a a x t

x t x t

    
    

     
         

 

  
1

2

1

1 . 

0.1306 1

i i

b

b u t

   
   

    
   
   

 

  

 

 

 

   
1

2

3

1 12.43 0 1 .  i

i

x t

y x t t

x t



 
 

  
 
 

 

دم  زاویه باله q(،3,ix( سرعت پیچ a،2,ix شتاب نرمال ix,1 که در آن

 پروازی چهار مدل نقاط کار برای مقادیر پارامترهایباشند. می )r( هواپیما

 درها استخرا  شده و معادل آن [25.1]در حوزه زمان پیوسته از  غیرخطی

. شایان ذکر است که داده شده است 1جدولحوزه زمان گسسته محاسبه و در 

ها از تفاوت شود، تفاوت بین مدلهمانطور که مشاهده میمقادیر ارائه شده  این 

شود. محدودیت عملکردی هواپیما  دینامیک هواپیما در دامنه و سرعت ناشی می

 ، به این صورت تعریف)عملکرد مقاوم( کننده ملزم به رعایت آن استکه کنترل

ها در یک محدوده گرافیکی قابل شده است که می بایست پاسخ پله همه مدل

سئله عملکرد مقاوم م نشان داده شده است، قرار بگیرند. 4قبول که در شکل 

 ، دو روشبه منظور حل این مسئلهبنابراین می باشد.  بسیار پیچیده عموماً

، مسئله عملکرد مقاوم را کاری بیشترمحافظه . با پذیرش1مرسوم وجود دارد: 
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. بدون استفاده از یک روش 2کنند؛ به کنترل مقاوم تبدیل کرده و آن را حل می

خطا و تنظیم پارمترهای وزنی شرط عملکردی  -ساختاریافته و با روش سعی

ری کابنابراین در این مقاله به منظور کاهش محافظه کنند.مقاوم را برآورده می

عریف ت ریاضی به صورت یک مدلو ارائه یک روش ساختاریافته، شرط عملکردی 

ننده کطراحی یکپارچه کنترل مقید، سازیدر مسئله بهینه شده است و سپس

 کمکی وارد شده است.و سیگنال 

 پرواز اتیعمل طیشرا -1جدول 

 4 3 2 1 نقطه عملیاتی

 35,000 35,000 5,000 5,000 دامنه )فوت(

 1.5 0.9 0.85 0.5 عدد ماخ

𝒂𝟏𝟏 0.9904 0.9837 0.9935 0.9939 

𝒂𝟏𝟐 0.1725 0.4994 0.1799 0.2672 

𝒂𝟏𝟑 0.8834 2.3610 0.7751 1.6260 

𝒂𝟐𝟏 0.0026 0.0021 0.0008 -0.0068 
𝒂𝟐𝟐 0.9918 0.9865 0.9935 0.9869 
𝒂𝟐𝟑 -0.1046 -0.2937 -0.1002 -0.2875 
𝒃𝟏 -0.9094 -0.6723 -2.6570 -1.6330 
𝒃𝟐 -0.0088 -0.0221 -0.0083 -0.0145 

 

ند. کفرض کنید که هواپیما در شرایط کاری سالم مطابق مدل یک کار می

شود، اتفاق بیفتد، محرک که منجر به کاهش عملکرد میحال اگر یک عیب 

های ممکن سیستم طولی هواپیما به عدد پنج خواهد رسید که یکی تعداد مدل

مربوط به وضعیت سالم در نقطه عملیاتی یک و چهار مورد مربوط به وضعیت 

شایان  .آورده شده است 2معیوب نقاط عملیاتی یک تا چهار است که در جدول 

در  %80به  %100ت که نوع عیب مدل معیوب کاهش کارایی محرک از ذکر اس

 نظر گرفته شده است.

محرک بیپرواز در حالت ع یهامدل -2جدول  

 )سالم( 1 مدل
2

ب  و ی ع م () 

3

ب  و ی ع م () 
 )معیوب( 5 )معیوب( 4

 35,000 35,000 5,000 5,000 5,000 فوت((دامنه 

 1.5 0.9 0.85 0.5 0.5 عدد ماخ

𝒂𝟏𝟏 0.9904 0.9904 0.9837 0.9935 0.9939 
𝒂𝟏𝟐 0.1725 0.1725 0.4994 0.1799 0.2672 
𝒂𝟏𝟑 0.8834 0.8834 2.3610 0.7751 1.6260 
𝒂𝟐𝟏 0.0026 0.0026 0.0021 0.0008 -0.0068 
𝒂𝟐𝟐 0.9918 0.9918 0.9865 0.9935 0.9869 
𝒂𝟐𝟑 -0.1046 -0.1046 -0.2937 -0.1002 -0.2875 
𝒃𝟏 -0.9094 -0.7275 -0.6723 -2.6570 -1.6330 
𝒃𝟐 -0.0088 -0.0070 -0.0221 -0.0083 -0.0145 

 

ا کننده استاتیک بهینه ب، میبایست منجر به طراحی یک کنترل1الگوریتم حل

مرتبه ثابت شود که با برآورده نمودن شاخص عملکرد و طراحی بهینه سیگنال 

 از الگوریتم پایدار نماید. بعلاوه استفادهکمکی مناسب، هر پنج مدل را 
کننده مرتبه کامل و کاهش مرتبه پیشنهادی برای طراحی، به طراحی کنترل

 یافته ممکن منجر خواهد شد.
برای حل مسئله طراحی با استفاده از الگوریتم ژنتیکی و پس از باز تعریف مسئله 

τ. (، شرایط اولیه به صورت12بر اساس ) 1 sec ،mw 0.01 ،0.0005as  

و 
ts 0 . 0 5اند. با استفاده از روش طراحی پیشنهادی، ، انتخاب شده

 شود.به صورت زیر محاسبه می CFOکننده مرتبه کامل کنترل

  FO

0.5 z ^ 3   0.731 z ^ 2   0.02321 z   0.2598
C z

z ^ 3  1  .597 z ^ 2   0.4256 z   0.3018

  


  
 

نشان داده شده  5کننده مرتبه کامل، همانطور که در شکل کنترلبرای 

اند و علاوه بر آن اهداف و شاخص بسته پایدار شدههای حلقهاست، تمام مدل

 عملکردی نیز برآورده شده است.

کند، در ها را تضمین میسیگنال کمکی مناسب که جداسازی همه مدل

شود که احی به نحوی انجام میشود؛ در مرحله اول طرپنج مرحله طراحی می

را تضمین نماید. در مراحل دو تا  2و مدل معیوب  1جداسازی مدل سالم 

، 3و مدل معیوب  1شود که جداسازی مدل سالم چهار، طوری طراحی می

را تضمین نماید.  6و مدل معیوب  1، مدل سالم 4و مدل معیوب  1مدل سالم 

به  هاده از اتصال همه این سیگنالدر پایان، سیگنال کمکی نهایی با استفا

 آید.  بدست می 6ترتیب مطابق شکل 

 CRO کننده کاهش مرتبه یافتهبکارگیری دوباره الگوریتم پیشنهادی کنترلبا 

 شود.به صورت زیر محاسبه می

  RO

  0.5 z ^ 2   0.9928 z   0.4964
C z

z ^ 2  1  .899 z   0.9992

 


 
 

های ، همه مدل7کننده کاهش مرتبه یافته، مطابق شخخخکل برای کنترل

اند و شاخص عملکرد برآورده شده است. مطابق با حالت بسته پایدار شدهحلقه

ها را برای سناریوی اول مرتبه کامل، سیگنال تست مناسب که جداسازی مدل

ضمین می شابه طراحی میت شبیهکند، در پنج مرحله م سازی در شود و نتایج 

 نشان داده شده است.  8 شکل

 

 
 املکننده مرتبه کبا کنترلشده  یبنداسیمق یکمک گنالیس -6شکل 

 
کننده کاهش بندی شده با کنترلسیگنال کمکی مقیاس -8شکل 

 مرتبه یافته
 

انرژی سیگنال کمکی عیب و حداقل تابع هزینه به ازای مقادیر بهینه  3جدول 

 دهد.را نشان می یافتهکننده مرتبه کامل و کاهشکنترلمحاسبه شده برای 

، می توان به این مهم دست یافت که 3براساس نتایج نشان داده شده در جدول 

ن را با تر و آکننده را سادهالگوریتم پیشنهادی علاوه بر آن که قادر است کنترل

هینه ی بتواند منجر به طراحی سیگنال کمکمی و ی کمتری طراحی کندمرتبه

-کارتر شدن کنترلتر شدن و محافظهبا انرژی کمتری بشود. با اینحال، ساده

ینه تابع هز .شودکننده منجر به کاهش عملکرد کلی سیستم حلقه بسته می

 یکند. این نتیجه تایید دیگری برا ایدهبزرگتری را به سیستم تحمیل می
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 اهداف طراحی سیگنال مصالحه بین اهداف عملکردی و کنترلی کنترل کننده و

 کمکی تشخیص عیب فعال می باشد.

 

انرژی سیگنال کمکی عیب و حداقل تابع هزینه به ازای  -3جدول 

-کننده مرتبه کامل و کاهشمقادیر بهینه محاسبه شده برای کنترل

 یافته

 مرتبه

 کنندهکنترل

 انرژی 

 سیگنال کمکی

 تابع هزینه اندازه
 𝑱𝑫𝑪.𝑺𝒊𝒎.𝑺𝒕 

 6103/25 4381/0 کامل

 2179/28 4226/0 کاهش یافته

ندی بدهند که انرژی سیگنال کمکی مقیاسسازی نشان مینتایج شبیه

کننده مرتبه کامل است، بیشتر از حالت مرتبه کاهش که کنترلشده در حالتی

باشد ولی تضمین پایداری و برآورده نمودن شاخص عملکرد در حالت یافته می

 باشد. تر از حالت مرتبه کاهش یافته میمرتبه کامل سادهکننده کنترل

 

 گیری و کارهای آینده نتیجه -10

ی بر کننده بهینه استاتیک مبتندر این مقاله، به مسئله طراحی یکپارچه کنترل

 حلتشخیص عیب فعال برای سیستم کنترل پرواز پرداخته شده است. راه

طراحی یکپارچه یک سیگنال پیشنهادی صورت مسئله تدوین شده، منجر به 

یک کننده استاتکمکی بهینه مناسب برای تشخیص عیب فعال و یک کنترل

بهینه با مرتبه ثابت و با قابلیت کاهش مرتبه شده است. سرانجام، برای رسیدن 

به اهداف طراحی، یک الگوریتم حل پیشنهادی که پارامترهای آن  با استفاده 

 وند، معرفی شده است.شاز الگوریتم ژنتیک محاسبه می

توان به کاهش مرتبه های الگوریتم حل پیشنهادی میاز دیگر قابلیت

 سازی، نشان داده شده استکننده مرتبه ثابت اشاره نمود. در مثال شبیهکنترل

د. به بیشتر خواهد ش کننده، مقدار تابع هزینه مربعیکه با کاهش مرتبه کنترل

تم با یافته در مقایسه با سیسمرتبهه کاهشکنندبیان دیگر، سیستم با کنترل

 کننده مرتبه کامل عملکرد بهتری دارد.کنترل
برانگیز، طراحی به منظور ارزیابی روش پیشنهادی، یک مثال چالش

 کننده یک هواپیماییکپارچه سیگنال کمکی تشخیص عیب فعال و کنترل

معیوب در نظر  دادن کارایی محرک به عنوان حالتواقعی، در شرایط از دست

کننده طراحی شده چهار گرفته شده است. در این مسئله با استفاده از کنترل

های عملکردی ها  و شاخصاند و علاوه بر آن، محدودیتمدل ناپایدار، پایدار شده

 کیمقاله، ارائه  سندگانینو  کردیدر واقع رو ،یمنظر کل ازاند. نیز ارضا شده

سه هدفه بوده است  دیمق یسازنهیمسئله به کی در قالب کپارچهی یروش طراح

توسط  یسازادهیو قابل پ افتهیساختار  تمیالگور کیاز  یریگکه بتواند با بهره

 گنالیس ینگبهی  کننده وکنترل یو عملکرد یکنترل یهاشاخص وتر،یکامپ

 یرخطیغ ،یطراح ندیفرا یسازکپارچهیتوجه به هدف  با را برآورده سازد. یکمک

کوپل شده، حجم محاسبات نسبت به  یو نامساو یمساو ودیو ق ستمیبودن س

 بطور مجزا بیع صیتشخ گنالیکننده و سکنترل یطراح ستیبایکه م یطیشرا

 یایمزا نیمصالحه ب نیا ستیبایخواهد بود. به هر حال طراح م شتریانجام شود ب

ش اگر از منظر بخ کنیل .ردیحجم محاسبات بالا را بپذ رادیبا ا یشنهادیپروش 

ه مسئل نیبه صورت مجزا به ا بیع صیتشخ گنالیکننده و سکنترل یطراح

با روش  سهیاذعان داشت که به عنوان مثال، در مقا دیبا م،ینگاه کن

بر مدل در حوزه  یفعال مبتن بیع صیتشخ یکمک گنالیس طراحی  مرسوم

 یطراح یشنهادیپ تمیبکار رفته در الگور یاهکیها و تکن دهی[، ا16زمان ]

 همراه بوده، در جهت یکینامیکردن معادلات د کیکه با استات یکمک گنالیس

در  نیصورت مسئله و کاهش حجم محاسبات بوده است. همچن یسازساده

ا حجم ب دهیچیپ یلیکه با استفاده از روش تحل یسازنهیبخش حل مسئله به

به منظور کاهش بار  سندگانی[ آورده شده است، نو20محاسبات بالا در ]

را  کیژنت تمیالگور لیاز قب یساز نهیبه یها تمیاستفاده از الگور یمحاسبات

روش حل  کی یایاز دست دادن مزا یبه معنا نیاند که البته اداده شنهادیپ

 . باشدیم یروش حل عدد کیآن با  ینیگزیبا جا یلیتحل

 ینمبت یطراح یهاروش نیکتریاز نزد یکیکننده، کنترل یمنظر طراح از

کنترل کننده عملکرد مقاوم  یطراح ،یکیو گراف یرخطیغ ودیبر عملکرد با ق

 یروش سع دوی مسئله طراح نیحل ا یهم اشاره شد، برا شتریاست. چنانچه پ

مسئله عملکرد مقاوم به کنترل مقاوم و سپس حل مسئله  لیتبد ایو خطا و 

 نیدارد و همچن ییبالا یو خطا بار محاسبات ی. روش سعشودیم شنهادیپ دیجد

. کندیم لیبه طراح تحم ینیسنگ یروش حل مسئله کنترل مقاوم محافظه کار

 ودیاستخرا  شده از ق یاضیبا استفاده از مدل ر نویسندگان مقاله ن،یبنابرا

 یطقنظر مناز نقطه یسیماتر ینامساو دیق کی هب دیآن ق لیو تبد ،یعملکرد

 یامر جزو اهداف اصل نیاند که البته اشده یموفق به کاهش بار محاسبات

ظر وجود از ن نینشده است. با ا انیخصوص ب نیدر ا یینبوده و ادعا سندگانینو

 یقابل بحث در کارها دهیا کیبه عنوان  تواندیدستاوردها، م نیا ،یمنطق

 .ردیگقرار  یمورد بررس یشنهادیروش پ یبر رو ندهیآ یاتوسعه
رای یک هواپیمای بدون سرنشین های آتی، روش پیشنهادی بدر پژوهش

های های هوش مصنوعی و شبکهبکار برده خواهد شد و همچنین از الگوریتم

اده ی پیشنهادی استفشدهحل بهتر برای مسئله تدوینعصبی به منظور ارائه راه

)البته با اطمینان از های کنترلی توان، سایر روشهمچنین می خواهد گردید.

وجود قابلیت تلفیق با روش طراحی سیگنال کمکی تشخیص عیب فعال( را با 

رویکر طراحی ارائه شده در مقاله حاضر مورد بررسی قرار داد و با در نظر گرفتن 

ا را ههای کنترلی و عملکردی فرآیند کنترل و سیگنال کمکی، نتایج آنشاخص

بایست روش طراحی این منظور، نخست، می مقایسه نمود. بدیهی است برای

یکپارچه جدید براساس روش کنترلی متفاوت تدوین و اثبات شود و سپس 

 مقایسه انجام شود.

 

: نحوه ساخت سیگنال کمکی برای طراحی واحد تشخیص 1 پیوست

 عیب

-به سیستم، محدودیت "𝑣"بدیهی است که برای اعمال سیگنال کمکی 

ها، در نظر گرفتن عدم تاثیر گذاری این این محدودیت هایی وجود دارد. یکی از

-سیگنال بر کارکرد عادی سیستم که به معنی کاهش توان سیگنال ورودی می

د ای قدرت داشته باشباشد. ولی در عین حال سیگنال طراحی شده باید به اندازه

های مختلف سیستم را از هم جدا کند. به عبارت دیگر، از یک که بتواند مدل

سو برای حداقل سازی اثر این سیگنال بر عملکرد سیستم باید انرژی و مدت 

زمان تزریق آن به سیستم را حداقل نمود و از سویی دیگر به منظور جداسازی 

ها، انرژی آن را افزایش داد. بنابراین برای طراحی این سیگنال، باید یک مدل

تدوین شود. در ادامه، ها مسئله بهینه سازی با در نظر گرفتن این محدودیت

جهت ارائه توضیحات بیشتر درمورد الگوریتم تولید سیگنال تشخیص عیب، از 

های زمان پیوسته آورده های اشاره شده، روابط مربوط به سیستمبین سیستم

 است.شده

، مدل سیستم 2به عنوان مثال، برای سیستم نشان داده شده در شکل 

 زیر در نظر بگیرید:باز را به فرم زمان پیوسته حلقه

(16)   ,  1,2i i i i i i i

i i i i i i i

x A x B v B u M
i

E y C x D v D u N





    


    

& 

1,2iدر روابط فوق،   به ترتیب مدل سیستم در حالت نرمال و معیوب ،

های معادلات سیستم چنان است می باشند. تنها شرط لازم بر روی ماتریس

 که ماتریس
iN باید دارای رتبه کامل سطری و ماتریس

iE باید مرتبه کامل ،
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ستونی باشند. علاوه بر آن، این سیستم باید محدودیت زیر را بر روی نویز 

 اندازه گیری، شرایط اولیه و نا معینی را بر اساس رابطه ی زیر ارضا کند.

(17)        1

0 2
0

, 0 0   1,   0,
s

T T

i i i i i i iS v s x P x J dt s       

 

( بدین معناست که با توجه به مرتبه 17روابط و شرط محدودیت )

سطری کامل ماتریس 
iN برای هر ،, ,v u yیک تابع 

i در فضای
2L وجود

ند. بنابراین عدم دارد که در معادلات سیستم و شرط محدودیت صدق می ک

( معادل است 17وجود یک جواب همزمان برای معادلات و شرط محدودیت )

 با 

  , 1   v s for some s  

       
0 1

0 1

0 1, , ,

, ,

, inf , , ,
u y

x x

v s max S v s S v s
 

  

 که در آن

  
 

 
0,1

, max , ,v s v s


 


 

         
0 1

0 1

0 1, , ,

, ,

      ,     inf      , 1 ,
u y

x x

v s S v s S v s  
     

 

 به فرم زیر خواهد بود: با حذف ورودی و خروجی از روابط، مساله بهینه سازی

(18) 

     1

0 0,
, inf ( 0 0  

:

0  

T s T

x
v s x P x J dt

subject to

x Ax Bv M

Cx Dv N

 


  





 

   

   



&

 

 که در آن:

 
   

0 0 0 0

0 0 1 1

1 1 1 1

0

0 0 1 1 0 0 1 1

1

0
, ,  , ,  , 

0

0
, ,  N ,

0

 

x A B
x A B D F D F D

x A B

M
C F C FC M F N F N

M






       
       

                   
       

 
 

    
 

 

 
 

 

 

1

0 0,01

0 1 1

1 1,0

0

1

0
  , ,

0 1

0
  .

0 1

E P
F F F P

E P

J
J

J













 





                 
 
 

    

 

تا کنون، بحث پیرامون، یک تابع هزینه بود که به وسیله آن یک سیگنال 

به نحوی طراحی شود که انرژی آن کمینه باشد. اما با توجه  𝑣تشخیص عیب 

به اهداف مختلف طراحی و شرایط متفاوت سیستم همانند شرایط ابتدایی، 

شرایط انتهایی و شرایط پایداری و عملکردی، واضش است که تابع هزینه مفروض 

دنبال باشد، بنابراین به های طراح نمیگوی خواستهسازی جوابدر مسئله بهینه

، پیشنهادی به [16]تر هستیم، تا این مشکل را برطرف شود. در ای کلیرابطه

 برای سیستم حلقه باز ارائه شده است؛ (19)شرح 

 

(19) 

   

   
 

 

2

2

0

  0,1 ,  0,

                    

min ( )

:

     1  .         ,     1 

2.       ,       0 0

T T T

v

s

T W T v U dt

subject to

max v s

F Gv


 

   



  

 

 

 



   



&

 

می باشد. در این تابع هزینه  𝑥0(𝑡)معرف یک تخمین اولیه از  𝜉(0)در این اینجا 

های سیستم در نظر گرفته شده است و ثانیا اولا وزن دهی بر روی بردار حالت 

با این روش دست طراح شرایط انتهایی سیستم در معادلات وارد شده است که 

 برای در نظر گرفتن اهداف کنترلی بازتر خواهد بود.

 
 بستهحلقهپرواز  مستیمحدوده مجاز پاسخ پله س -4شکل

 

 

 
 کننده مرتبه کاملبا کنترلبسته حلقه ستمیپاسخ پله س -5شکل 
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