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 تقدیر و تشکر                     

ستا  ای که آمدن و رفتن ماست در دایره یت نه نهایت پیدا  و را نه بدا

کجاست  کس می نزند دمی در این معنی راست کجا و رفتن به   کاین آمدن از 

ا نه تو خوانی و نه من   اسرار ازل را نه تو دانی نه من  وین حرف معمّ

 چون پرده بر افتاد  نه تو مانی ونه من  هست از پس پرده گفتگوی من و تو

 در جمع کمال شمع اصحاب شدند  ب شدندآنان که محیط فضل و آدا 

 گفتند فسانه ای و در خواب شدند  ره زین شب تاریک نبردند برون

 خیام                                                                                                                                                                                                                                                                                       

ی نشینم امید به رحمت و  منتهایش است و هر آنچه در فرداها به انتظارش می باسپاس و شکر پروردگار مهربانم که هر آنچه در امروز دارم از لطف بی کرم والا

ری می ست او کاری و از خود ذذتگیی آنها هتمم عزکنم از پدر و مادر  و سپاسگذا  .یزم که حظهه حظهه زندیمم را مدوون ددا

کتر  ی د کبرزاده کلات و  حیدر طوسیان شاندیزاز اساتید بزرگوارم جناب آقا کتر علی ا ی د  ایاناین پ و مشاوره  که قبول زحمت فرمودند و راهنمایی جناب آقا

 نامه را متقبل شدند، کمال تشکر و سپاس را دارم. 

کتر  ی د ی علمی ارزنده  ایشان   کمال بهره را بردماز راهنمائیکه   سید حسین ساداتی از  جناب آقا  نمایم. تشکر و قدردانی میصمممانه ،ها

ی مهندس امیر حسن نیا و در نهایت ی در به ث  دوستانی از تمامی از آقا  .اند، کمال تشکر و قدردانی را دارم مر رسیدن این پایان نامه نقشی داتتهکه به هر نحو



 ه 

 

 چکیده

نامه برای کنترل  باشد که در این پایان های هوشمند می یكی از روش حداقل ميانگين مربعات کرنلیالگوریتم 

قل ميانگين حداالگوریتم سيستم هدایت هواپيما مورد توجه قرار گرفته است. استفاده از تئوری کرنل در 

تواند تحولی در  . این الگوریتم میبخشد یدگاه آموزش ماشين بهبود میرا با د ، فهم این الگوریتممربعات

، مراکز تابع پایه شعاعی شبكه عصبی با برای آموزش تاکنون ایجاد کند. پایه شعاعی عصبی شبكهآموزش 

حداقل با الگوریتم که در صورتی گردید؛ب میيچيده و غيرمستدل انتخاها با یك الگوریتم پکرنل و اعداد آن

 به یها را به صورت خودکار تعيين کرد و نياز توان مراکز شبكه و تعداد آن می کرنلی ميانگين مربعات

این الگوریتم مانند یك شبكه عصبی توسعه یافته  در واقع ندارد. وجود مجموعه از قبل آموزش داده شده

برای  تطبيقیالگوریتم از یك تكنيك  عملكرد بهبوددر ضمن برای  .کند میساده با تابع پایه شعاعی عمل 

یك  سازی الگوریتم پيشنهادی با شبيهدر نهایت کارایی  استفاده شده است.روز کردن اندازه تابع کرنل  به

 ارزیابی شده است. جهت ردیابی یك مانور نمونه F-18 هواپيمای جنگنده

 

، ردیابی، الگوریتم حداقل ميانگين مربعات کرنلی، F-18 اپيمای جنگندههو: کنترل هوشمند، کلمات کليدی

 شبكه عصبی پایه شعاعی، مانور غيرخطی.
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 مقدمه -1-1

و مستقل از کاربر در بسياری از  0های هوشمند آوری در دنيای امروز، نياز به سيستم با پيشرفت فن

با دقت، سرعت و قابليت  های کنترل و نقل، رباتيك و نياز به سيستم ی، صنعتی، حمل کاربردهای امنيت

 جهت ردیابی مانور مطلوب سيستم پرندهو کنترل  2هدایت مسئله خورد. بيشتر، بيش از پيش به چشم می

پرواز  اگر هواپيمایی که در حالت های دفاعی است. از جمله در سيستمیكی از مسائل مهم در دنيای امروز، 

قرار دارد بخواهد مانور از انواع مختلف انجام دهد، به دلایلی مانند ناپایداری، عدم  4و مستقيم الخط 9دائم

کننده( و فقط با تنظيم مستقيم  )جبران کننده انجام مانور بدون کمك یك کنترل قطعيت مدل و اختلالات،

ای در یك  کننده ت. بنابراین لازم است تا کنترلهایی مانند زوایای شهپر و سكان و بالابر ممكن نيس ورودی

های واقعی(  )خروجی های سيستم های مطلوب( و خروجی )خروجی های مبنا حلقه بسته، خطای بين ورودی

مناسبی برای سيستم توليد و به آن  5های کنترلی را که همان هواپيماست، مورد پردازش قرار دهد و ورودی

توان مسير  می. مبنا همان مانوری است که قرار است توسط هواپيما انجام شوداعمال نماید. در واقع ورودی 

مناسب   مطلوب به یك سيستم پرنده اعمال کرد و سپس با یك روش 6را به عنوان یك ورودی مرجعحرکت 

ساختار سيستم کنترلی کل، همان حلقه کننده برای رسيدن به مسير مطلوب پرداخت. کنترل به طراحی

نمایش داده شده است و هواپيما در آن نقش سيستم تحت کنترل  (0-0)ندارد است که در شكل بسته استا

 دهد. اولين بلوك بخش هدایت و کنترل را نشان می دارد.را 

 

                                         
1-Intelligent  
2-Guidance  
3-Steady state flight  
4-Rectilinear  
5-Control Inputs  
6-Reference Input  
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 ساختار سيستم کنترل حلقه بسته یك هواپيما (0-0شكل)

 

ميانگين مربعات کرنلی  با روش هوشمند بر اساس حداقل کننده کنترلهدف این تحقيق بررسی طراحی یك 

لازم به ذکر است  مسير مرجع )مانور( است. پارامترهای برای ردیابی مسير مطلوب با فرض در اختيار داشتن

 گيرد.در بحث هدایت قرار می محاسبه این پارامترهاکه 

 

 مروری بر تحقیقات پیشین -1-2

 و حالت لغزشی  0طبيقی، کين و همكاران یك روش ترکيبی کنترلی گام به عقب ت2101در سال

ارائه نمودند. این روش ترکيبی به خوبی  F-16در یك  2جهت ردیابی چند نمونه از ابرمانورها

 .[0] برد و دقت ردیابی را بالا می نمودهرا حذف  جیخروهای  لرزش

  بر اساس تابع لياپانوف برای ردیابی مانور مطلوب و  تطبيقی، یك روش گام به عقب 2113در سال

 .[2] شد رائها توسط یوره هواپيماهای جنگنده مدرنپایداری در  تضمين

  هواپيمای رزمی خطی برای اجرای مانورهای سریع در یك، یك سيستم کنترل غير2112در سال 

 4()پایه ترمانورهای ساده، ارائه شد. در این تحقيق مانورهای پيچيده به (UCAV)3 بدون سرنشين

-لقه داخلی، خارجی به همراه کنترلانور از رهيافت کنترل حتجزیه شد. سپس برای کنترل هر م

                                         
1-Adaptive Back Stepping  
2-Super Maneuver 

3-Unmanned Combat Air Vehicle  
4-Basis  
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استفاده شد. این دیدگاه یك سيستم کنترلی مقاوم را جهت ردیابی  0کننده حالت لغزشی مرتبه بالا

 .[9] آورد مانورهای مطلوب فراهم می

  وسط ها ت سازی و کنترل مانورهای پروازی جنگنده یك نمونه دیگر در زمينه شبيه 2115در سال

 ترین شكل ممكن مانورها به سادهابرانجام شد. در این تحقيق ابتدا  و پورتاکدوست کریمی انآقای

های ایرودیناميكی، مانور انجام  سازی شد و سپس با در نظر گرفتن محدودیتمدل )مانورهای پایه(

 .[4] شده و رفتار هواپيما در طول مانور بررسی شد

  در این مقاله ابتدا ارائه شد.  2ت ردیابی یك مانور ایروباتيكیك سيستم کنترل جه 2114در سال

کنترل  نظریه، با استفاده از 9ای برای یك مدل از هواپيما با در نظر گرفتن آن به شكل جرم نقطه

برای یك مانور خاص های کنترلی و کمترین شعاع مسير حرکت و ورودیبهينه کمترین زمان 

 .[5] محاسبه شد

  نمونه دیگر قابل توجه کنترل یك سيستم پرنده برای ردیابی مانور هربست ارائه یك  2110در سال

توسعه یافته برای کنترل که در آن علاوه  4عصبی با تابع پایه شعاعیشد. در این نمونه از یك شبكه 

ن شود استفاده شد. ای روز میمله مراکز و پهنای تابع گوسين بهها، سایر پارامترها از ج بر بردار وزن

 .[6] شود کم شدن خطای ردیابی و تضمين پایداری میرهيافت باعث 

 

 ساختار پایان نامه -1-3

در فصل دوم به توضيح مفاهيم و  :گردد ارائه میالب فصول زیر قدر  پس از فصل مقدمه نامه مطالب این پایان

 سپس .گرددمیبی بررسی در این فصل ابتدا مفهوم هدایت و ردیا شود. کليات مرتبط با ردیابی پرداخته می

شود. در نهایت اجزای مختلف یك سيستم پرداخته می چند مانور معمول در هواپيماهای جنگنده به توصيف

                                         
1-High Order Sliding Mode  
2-Aerobatic  
3-Mass point  
4-Radial Basis Function  
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نظریه سيستم  با تابع پایه شعاعی و سپس مفاهيم شبكه عصبی فصل سوم. گرددارائه می کنترلی در هواپيما

دارد. نتایج  يان میجهت ردیابی مانور مطلوب را بکنترل پيشنهادی بر اساس حداقل ميانگين مربعات کرنلی 

گيری و پيشنهادات اختصاص  گردد. فصل پنجم به نتيجه ها در فصل چهارم ارائه می سازیحاصل از شبيه

از مراجع مختلف اقتباس مدل هواپيما و معادلات ایرودیناميك حاکم بر حرکت در نهایت  داده شده است.

 شده و در پيوست آمده است.
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 فصل دوم

حداقل میانگین های ردیابی با تکیه بر روش

 مربعات کرنلی
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 مقدمه -2-1

ها که به طور  هوشمند است. این سيستم 0های ناوبری سازی یكی از مسائل مهم، سيستمدر صنعت هواپيما

"خلبان خودکار"کلی با عنوان 
د که به طور خودکار کنترل و هدایت شود این توانایی را دارن از آنها یاد می 2

یك هواپيما را بر عهده بگيرند. کنترل هوشمند سيستم هدایت هواپيما با توجه به مسير حرکت مطلوب 

، کنترل 5، کنترل ارتفاع4، کنترل زاویه پرواز9های مختلف کنترلی از قبيل کنترل زاویه حمله شامل بخش

اجزای سيستم هدایت و کنترل،   مانند ایاوليهزم است مفاهيم . در این فصل لاباشد و غيره می 6زاویه پيچ

 جهت ارائه روش کنترل یك هواپيما فراهم آید. دانش مورد نيازبيان نمود تا کنترلی هواپيما را 

 

 ردیابی -2-2

منظور از ردیابی، تعقيب مناسب یك مسير حرکت مطلوب توسط سيستم رهگير )سيستم تحت کنترل( 

تواند یك هواپيما یا یك ربات باشد. لازم است برای رسيدن به مسير حرکت مطلوب  ير میاست. سيستم رهگ

از قوانين کنترل و هدایت استفاده کرد. در واقع در یك سيستم هدایت فرامين لازم جهت اصلاح مسير به 

 کند. شود و سيستم مسير هواپيما را در راستای مسير مورد نظر اصلاح می سيستم داده می

 

 

 ( سيستم هدایت یك هواپيما0-2كل )ش

 

                                         
1
-Navigation  

2
-Autopilot  

3
-Angle of Attack  

4
-Flight angle  

5
-Altitude  

6
-Pitch angle  

 سيستم هدایت
 مسير اصلاح شده فرمان هدایت
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تواند یك مسير خطی و مستقيم و یا یك مسير غيرخطی باشد. ميزان غيرخطی بودن  مسير موردنظر می

کند. منظور از مانور مسير حرکتی است که سيستم را در وضعيت  مسير مطلوب را نوع مانور تعيين می

ناشی از تغيير ناگهانی در آهنگ سرعت، جهت حرکت  تواند دهد. این وضعيت نامعمول می نامعمول قرار می

 و... باشد.

کنترل سيستم ردیاب پرنده )مانند یك جنگ افزار نظامی( جهت ردیابی مسير مطلوب   قبل از ارائه روش

 ای بيان شود. لازم است مفاهيم اوليه

 [.7] ورانی استحرکت د 9حرکت خطی و  9دارد که  0درجه آزادی 6 مانند هواپيما هر متحرك در فضا

شود که عبارتند از:  محور عمود بر هم استفاده می 9از برای مشخص نمودن حرکت دورانی متحرك در فضا 

توان این محورها را در که می 4لیوور غلتش یا طو مح عرضی )سمتی(یا محور  9اوج، محور 2عمودیمحور 

 .( مشاهده نمود2-2شكل )

  عمودیمحور 

 ن محور قائم را دوران یاو گویند.و پيچ است و دوران متحرك حول ای لرومحور عمود بر دو محور 

  اوجمحور 

دوران متحرك حول محور عرضی خودش است که  ،و حرکت پيچ عرضی یا جنبی را محور پيچ گویند محور

 باشد. افقی است و عمود بر محور طولی میمحوری 

  غلتشمحور 

محور طولی  و حرکت رول یعنی دوران متحرك حولنامند  عقب را محور رول می – محور طولی یا محور جلو

 خودش.

                                         
1
-Degree of Freedom 

2
-Yaw axis  

3
-Pitch axis  

4
-Roll axis  
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 محورهای حرکت هواپيما (2-2شكل )

 

 حرکت با مانور -2-3

های بال[. به عنوان مثال 7کند که چقدر مانورپذیر است ] اغلب ساختمان فيزیكی یك هواپيما تعيين می

که در ميزان  ی بال هواپيما هستندهای خاص آیرودیناميكی براشكل یا دلتاشكل یكی از طرحمثلثی

های به عقب برگشته معمولی با بالمقایسه سطح زیاد بال در  در واقعموثر است. مانورپذیری یك هواپيما 

و انجام حرکات گردد. این عامل در افزایش مانورپذیری  می باعث کاهش بارگذاری روی واحد مساحت بال

 هواپيما هم در مانورپذیری دخيل است. 2و دم 0دماغه ارساخت هواپيما نقش اساسی دارد.ایروباتيك 

زاویه بدنه هواپيما  ،حمله زاویه. ميزان مانور یك هواپيما رابطه مستقيمی با مقدار زاویه حمله دارددر مواردی 

کند. در حين انجام مانورهای هوایی، خلبانان با زاویه  توصيف می ی آن را با مسير حرکت کنونی آنها و بال

دماغه هواپيما رو به بالا قرار دارد و هواپيما در همان جهت قبلی در حال پرواز  .کنند بزرگی پرواز می هحمل

البته  هر قدر هواپيما بتواند با زاویه حمله بيشتری به پرواز در آید قابليت مانورپذیری آن بيشتر است. است.

نزدیك  9ما را به واماندگیحمله بالا هواپيزاویه  مانورپذیری به نوع هواپيما و ساختار آن بستگی دارد.

های  ه حمله بالا یكی از مولفهیپرواز در زاو .سازد پيچيده می همچنين محاسبات را و سازد و آیرودیناميك می

 .های نوین است های الزامی برای جنگنده از ویژگی در نبرد هوایی و در نتيجه یكی برتری اساسی

                                         
1
-Nose  

2
-Tail  

3
-Post stall  
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برادران رایت یك بار به دليل  0312سال  درز در زاویه حمله بالا نبودند. هواپيماهای قدیمی قادر به پروا

از دست دادند و هواپيمایشان دچار سانحه گشت. از آن زمان  پرواز با زاویه حمله بيش از حد مجاز کنترل را

وع هواپيما و یا اسپين به وقزیادی به خاطر واماندگی، از دست دادن کنترل  تا جنگ جهانی دوم سوانح

 ت.پيوس

 

 مانورهای ایروباتیک -2-3-1

تواند  دهد. این وضعيت می مانور مسير پروازی است که هواپيما را در یك وضعيت غيرمعمول قرار می

تواند بوسيله یك هواپيما یا  باشد. حرکات ایروباتيك می 2های هوایی یا نمایشی 0درحرکات ایروباتيك رقابتی

شود. تقریبا همه هواپيماها قادر به انجام هر نوع مانور ایروباتيك هستند. چندین هواپيما در آن واحد انجام 

 [.2ولی ممكن است انجام یك مانور توسط یك نوع خاص از هواپيما منطقی یا مطمئن نباشد ]

 

 یک هواپیما سیستم کنترل -2-4

دهد  به هواپيما می ای از تجهيزات الكترونيكی و مكانيكی است که این امكان را یك سسيتم کنترل مجموعه

یك سيستم در واقع  .با دقت و قابليت اطمينان بيشتری به پرواز در آید و در موقعيت مناسب قرار بگيرد

)هيدروليكی، مكانيكی یا الكترونيكی( و 5عنصر نهائی، 4رهاحسگ، 9کنترل شامل کنترل کابين خلبان

 .[3] 6گرهاست محاسبه

آن دستوراتی برای حرکت هواپيما تا رسيدن به هدف وجود داشته ای که در  یت هواپيما یعنی برنامههدا

باشد. این دستورات گاهی توسط کامپيوتر فرمانده هواپيما به صورت داخلی توليد و گاهی توسط منابع 

                                         
1
-Competition  

2
-Air show  

3
- Cockpit 

4
-Sensor  

5
-Actuator 

6
-Computer 
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گردد. خلبان خودکار شود. سپس این اطلاعات به خلبان خودکار ارسال می خارجی به هواپيما انتقال داده می

ری و اجرای دستورات سيستم هدایت را به عهده دارد. سنسور یا جستجوگر، عنصری واسطه در وظيفه پایدا

، فاصله هدف، 0ها )خط دیدکند. این داده هواپيما است که اطلاعات را برای کامپيوتر هدایت هواپيما توليد می

رود.  ستم هدایت بكار میمكان جغرافيایی هواپيما و...( توسط کامپيوتر، پردازش و برای توليد دستورات سي

خلبان خودکار دستورات هدایت را دریافت و سپس بر اساس دستورالعمل تعادل به سرور کنترل هواپيما 

 [.00و01دهد ] فرمان می

 

 اصلی یک هواپیما سطوح کنترل -2-4-1

يستم شود. در واقع برای هدایت هواپيما، از یك س ایجاد می 2حرکت هواپيما بوسيله حرکت سطوح کنترل

 [.2شود ] موسوم به سطوح کنترل استفاده می 9بال و سكان

 کنند شامل: سطوح کنترل اصلی که ایجاد حرکت می

 4یا شهپر قسمت متحرك بال هواپيما -0

 

 

 نمای سطوح کنترل شهپرها (9-2) شكل

 

 

                                         
1
-Line of Side  

2
-Control Surfaces  

3
-Flap  

4
-Aileron 
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 مكان افقی متحرك -بالابرنده هواپيما -2

 

 

 نمای سطح کنترل بالابر (4-2) شكل

 

 مكان عمودی متحرك -عقب هواپيماسكان  -9

 

 نمای سطح کنترل رادر (5-2) شكل

 

شود. سطوح کنترل،  انجام می 2و پدال 0حرکت ناشی از سطوح کنترل بوسيله یك سيستم کنترل دستی

شود. در نتيجه هواپيما  کند و باعث چرخش یا گردش هواپيما می جریان هوا را در اطراف هواپيما منحرف می

 چرخد. می9لحول مرکز ثق

  بالابرنده  انحراف -زاویه پیچ 

                                         
1
-Control Stick  

2
-Pedal  

3
-Center of Gravity 
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کند. در واقع این سطح کنترل، هواپيما را به سمت بالا و پایين  سكان بالابرنده زاویه پيچ را کنترل می

حرکتی که هواپيما به هنگام جابجایی شود.  هواپيما می 2و یا شيرجه زدن 0راند و باعث اوج گرفتن می

 دارد. نام پيچدهد بالابر انجام می

شود سكان بالابرنده به  کشد و باعث می برای اوج گرفتن، خلبان سيستم کنترل دستی را به سمت عقب می

)قسمت عقب( هواپيما  9سمت بالا منحرف شود. در واقع این حرکت باعث اعمال نيرو از جریان هوا به دم

رود و زاویه پيچ افزایش  ت بالا میراند. در نتيجه دماغه هواپيما به سم شود و آن را به سمت پایين می می

 یابد. می

به سمت پایين  بالابرندهکشد. در نتيجه  برای شيرجه زدن، خلبان سيستم کنترل دستی را به سمت جلو می

رود و باعث  راند و دماغه هواپيما به سمت پایين می منحرف شود. جریان هوا دم هواپيما را به سمت بالا می

 .شود کاهش زاویه پيچ می

  قسمت متحرک بال هواپیما(انحراف شهپرها  -زاویه رول( 

یا چرخش هواپيما از این سطح کنترل استفاده  4. در واقع جهت غلتيدنکنند زاویه رول را کنترل می شهپرها

که خلبان زمانی .دهد غلتش نام دارد ها انجام میشهپرعملی که هواپيما به هنگام حرکت دادن  شود. می

سمت بالا و شهپر چپ به سمت پایين  راند، شهپر راست به سمت راست می به را سيستم کنترل دستی

 د هواپيما به سمت راست رول بزند.شو های هواپيما باعث می کند و اختلاف نيرو روی بال حرکت می

 انحراف رادر )سکان عقب هواپیما( -زاویه یاو 

به سمت راست و چپ از این سطح کنترل  کند. در واقع جهت حرکت هواپيما رادر زاویه یاو را کنترل می

 شود. می یاوحرکت رادر باعث عملی به نام شود.  استفاده می

کند، نوسان رادر روی دم هواپيما در جهت گردش، باعث  های رادر نيرو وارد می که خلبان به پدالزمانی

به پهلو حرکت  شود. )همزمان، خلبان سيستم کنترل دستی را حرکت هواپيما به سمت چپ و راست می

                                         
1
-Climb 

2
-Dive 

3
-Tail  

4
-Rolling  



04 

 

ها به سمت بالا و پایين ببرد تا یك چرخش هماهنگ ایجاد شود(. جریان هوا  دهد تا شهپرها را روی بال می

 چرخد. کند و بدین وسيله هواپيما در جهت نيرو می به رادر نيرو وارد می

 

 کنترل پرواز -2-4-2

ار گرفته است، کنترل وسایل پرنده با های پرنده به شدت مورد توجه قر هایی که در سيستم یكی از زمينه

 :[02] است 2و بدون سرنشين 0سرنشين

 ها توان به هواپيماها و هليكوپترها اشاره کرد. در این نوع پرنده می : در این زمينههای با سرنشین پرنده -1

به ساخت وظيفه اصلی کنترل به عهده خلبان است. اما با این حال به خاطر کاهش بار کاری خلبان، گرایش 

توان به ساخت اتوپایلت برای بعضی از  باشد. در زمينه هواپيماها می های اتوماتيك نيز می کنندهکنترل

های  مورد هليكوپتر نيز به خاطر پيچيدگیدر. اشاره کرد 4و یا فاز نشست 9فازهای پروازی از قبيل کروز

پایدارساز مسير "اتوماتيك از قبيل کننده   کنترل آن توسط خلبان کارهای فراوانی برای طراحی کنترل

FPS یا" پرواز
 انجام شده است. 5

ترین موضوع  علت عدم وجود خلبان، مسئله کنترل اصلی به  در این زمينههای بدون سرنشین:  پرنده -2

 اشاره کرد.  7ها و موشك 6، هليكوپترهای خودگردانهاUAV توان به های بدون سرنشين می است. از پرنده

 

 نترل و هدایت پرنده بامانورک -2-4-3

قرار دارد بخواهد مانور از انواع مختلف انجام دهد، به  0الخطو مستقيم 2اگر هواپيمایی که در حالت پرواز دائم

کننده  دلایلی مانند ناپایداری، عدم قطعيت مدل و اختلالات، انجام مانور بدون کمك یك کنترل

                                         
1
-Manned 

2
-Unmanned  

3
-Cruise  

4
-Descent Phase 

5
-Flight Path Stabilization  
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-Autonomous 
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هایی مانند زوایای شهپر و سكان و بالابر ممكن نيست.  دیکننده( و فقط با تنظيم مستقيم ورو )جبران

های مطلوب(  های مبنا )خروجی ای در یك حلقه بسته، خطای بين ورودی کننده بنابراین لازم است تا کنترل

های  های واقعی( را که همان هواپيماست، مورد پردازش قرار دهد و ورودی های سيستم )خروجی و خروجی

نامه کنترل زوایای حرکت و زوایای ای سيستم توليد و به آن اعمال نماید. هدف این پایانمناسبی بر 2کنترلی

مسير پرواز هواپيماست که نياز است از دو حلقه داخلی و خارجی استفاده شود. در حلقه داخلی که حلقه 

طلوب را حداقل شود که اختلاف بين زوایای خروجی و زوایای م ای طراحی می کنندهکنترل نام دارد، کنترل

نامند، با استفاده از فيدبك موقعيت هواپيما و مانور مرجع،  کند. در حلقه خارجی که آن را حلقه هدایت می

شود. فرض بر این است که حلقه هدایت )معادلات مسير حرکت یا همان  زوایای حرکت مطلوب توليد می

 قه کنترل( است.مانور مطلوب( در اختيار است و تمرکز بر روی حلقه داخلی )حل

در واقع ورودی مبنا همان مانوری است که قرار است توسط هواپيما انجام شود. یك سيستم کنترل و  

 ( نشان داده شده است.6-2هدایت در شكل )

 

 

 

 

 

 

 

 [5] هواپيما و هدایت کنترل های( حلقه6-2) شكل

 

که در   نده و در عين حال پيچيدگیزمان با نياز جدی به کنترل یك پرنده جنگلازم به ذکر است که هم

سازی یا تخمين دیناميك غيرخطی سيستم با دقت بالا کنترل پرنده با عملكرد مطلوب وجود دارد، مدل

                                                                                                                               
1
-Rectilinear  

2
-Control Inputs  
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خطی نتيجه [، مشخصه غير09] (0331-)هربست به عنوان مثال در عملكرد مانور هربستمشكل است. 

ای رول بالا  شی از زاویه حمله بالا و نرخ زاویهنا 9غيرخطی، تزویج حرکتی 2خطی، لختیغير 0ایرودیناميك

 4بندی بهره کننده جدولنده قدیمی با بهره ثابت یا کنترلکن شد. در اینجا ممكن است یك کنترلبا می

خطی، عملكرد ردگيری هدف ضعيف نور تضمين کند ولی تحت شرایط غيرپایداری سيستم را برای این ما

ها نياز است. در واقع به دنبال روشی  گونه سيستم دید برای کنترل ایناست. بنابراین ابزارهای طراحی ج

هستيم که بتواند خود را با تغييرات غيرخطی در دیناميك پرنده وفق دهد و یك عملكرد مناسب را با وجود 

 مانورهای غيرخطی در سيستم پرنده فراهم آورد.

 

 های ردیابیروش -2-5

گين با استفاده از الگوریتم حداقل ميان و شناسایی خمين و تقریب توابعتحقيقات متعددی در زمينه تتاکنون 

مانند یك  غيرخطی سيستم یك کنترلدر  روش نامه از اینپایاندر این  مربعات کرنلی ارائه شده است.

گردد. چنانچه تابع کرنل استفاده شده در الگوریتم حداقل ميانگين  استفاده می F-18هواپيمای جنگنده 

کرنلی گوسين باشد، این الگوریتم مانند یك شبكه عصبی توسعه یافته با تابع پایه شعاعی عمل  مربعات

  شبرای بهبود عملكرد،  افزایش دقت ردیابی و تضمين پایداری، یك رو نامهپایانکند. همچنين در این  می

برای بررسی کارآیی  روز رسانی اندازه تابع کرنل پيشنهاد شده است.تطبيقی مبنی بر لياپانوف جهت به

. در این فصل ابتدا انجام شده است غيرخطی دارای مانور F-18سازی روی هواپيمای جنگنده شبيهالگوریتم، 

سپس به چند کاربرد این نوع شبكه در کنترل هواپيما  ؛مروری بر شبكه عصبی پایه شعاعی خواهيم داشت

 شود.نگين مربعات کرنلی بررسی میشود. در نهایت ساختار الگوریتم حداقل مياپرداخته می

 

 

                                         
1
-Aerodynamic 

2
-Inertial  

3
-Kinematic Coupling  

4
-Gain Scheduling  
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 های عصبی شبکه -2-5-1

های عصبی  سال گذشته پيشرفت قابل توجهی داشته است. ظهور شبكه 21طی  0های عصبی مصنوعی شبكه

  های پيچيده، باعث شده به عنوان یك ابزار قدرتمند برای تقریب تابع نگاشت ميان ورودی و خروجی سيستم

هایی با دیناميك غيرخطی استفاده کرد  سازی، شناسایی و کنترل سيستمار برای مدلاست بتوان از این ابز

[04]. 

 

  (RBF)شبکه عصبی با توابع پایه شعاعی -2-5-1-1

، 0331 و تابع گوسين از سال پایه شعاعیهای عصبی با ساختار  عصبی، شبكه  های شبكه  در ميان همه نمونه

به خاطر توانایی  پایه شعاعیهای عصبی  است. عموميت شبكه خطی داشتهنقش چشمگيری در کنترل غير

کاهد. زمان  ای حجم محاسبات را می گونه. در واقع به[6] تعميم کلی مناسب و سادگی ساختار آن است

 کمتر است. 2آموزش این شبكه نسبت به پرسپترون چند لایه

 کندپایه شعاعی استفاده می 4سازیلاست که از تابع فعا 9یك شبكه پایه شعاعی یك شبكه عصبی پيشخورد

یك تابع پایه شعاعی دارای فرم کلی  .[05]
0( ) ( )f x m f r   است. این تابع نسبت به نقطه مرکزی

0x توان برای تقریب یك تابع داده شده استفاده کرد. بدین صورت که متقارن است. از توابع پایه شعاعی می

 شود:دار شده از یك خانواده از توابع پایه شعاعی نوشته میبع تحت تقریب، بر حسب ترکيب خطی وزنتا

(2-0) 
1

ˆ ( ) ( / )
C

i i i

i

F x w x m 


  

)هدف این نوع شبكه محاسبه یك تابع نامعلوم  )F x  درK ( نقطه داده ورودی است

 ( ) ( ( )); 1d k F x k k K  ای که یك مجموعه داده ورودی به فرم گونه(، به ( ); 1x k k K  

)در اختيار است.  )d k توان به فرم خروجی مطلوب به ازاء هر نمونه داده ورودی است. تقریب این تابع را می

 ((.7-2یك شبكه پایه شعاعی نشان داد )شكل )

                                         
1
-Artificial Neural Network  

2
-Multilayer Perceptron  

3
-Feed-forward  

4
-Activation  
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و لایه  ، لایه پنهانشوند: لایه ورودی از سه لایه تشكيل می پایه شعاعی های عصبی ل شبكهبه طور معمو

 .هستند پایه شعاعیدارای تابع  های لایه پنهانخروجی که نرون

 

 

 پایه شعاعی شبكهیك  ( نمای7-2شكل )

 در حالت کلی دو نوع شبكه پایه شعاعی بر اساس مكان و شكل آنها وجود دارد.

 نوع اول 

[. 06کند ]این نوع شبكه پایه شعاعی، هر نمونه داده آموزش را به عنوان مكان تابع پایه شعاعی انتخاب می

Kبه عبارت دیگر  C(( ); 1,...im x i i K ) شود. در این صورت یك مقدار ثابت برای انتخاب می 

i) شودفرض می( )معمولا مقدار یك ). ( بازنویسی 2-2( به صورت رابطه )0-2در این حالت رابطه )

 شود:می

(2-2) 

1 2 1

1 2 2

1 2

( (1) ) ( (1) ) ... ( (1) ) (1)

( (2) ) ( (2) ) ... ( (2) ) (2)

( )( ( ) ) ( ( ) ) ... ( ( ) ) CC

W d

x m x m x mc w d

x m x m x mc w d

d kwx K m x K m x K m

  

  

  



       
            
     
     
       

 

  یك ماتریس مربعیK C ( استK Cرای توابع پایه شعاعی استفاده شده ( که در حالت کلی ب

 شود:( محاسبه می9-2به صورت رابطه ) Wمثبت است. بنابراین بردار وزن 

(2-9) 1W d 
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 اپایدار برای شود که این امر منجر به یك جواب ن 0تكين در کاربردهای عملی ممكن است ماتریس 

W شود. دو رهيافت برای حل این مشكل وجود دارد:می 

 2روش تنظيم  .0

، یك ماتریس قطری کوچك به ماتریس ضرائب پایه در این رهيافت برای یك مقدار مثبت کوچك  

 شود:شعاعی به صورت زیر اضافه می

(2-4) 1( )W I d   

 

 4با استفاده از ماتریس شبه معكوس 9روش حداقل مربعات .2

2 گونه ای کهاست به LSwهدف یافتن یك جواب برای حداقل مربعات در این روش 
W d   کمينه

 شود:شود. در این صورت جواب به فرم زیر بيان می

(2-5) W d 

 آید.بدست می 5است که با استفاده از تجزیه مقدار تكين ماتریس شبه معكوس  در اینجا 

 نوع دوم 

 [:07تابع گوسين است ] یك انتخابی شعاعی گيرد. تابع پایهنشأت میاین نوع شبكه از تئوری تنظيم 

(2-6) 
2

2
( ) exp

2

x m
x m



 
   

  
 

های ورودی نمونه 6بندیمكان این توابع بوسيله خوشه ( ); 1x k k K  توان از آید. میبدست می

استفاده کرد. در این حالت هدف کمينه کردن  K-Meansبندی مثل های معمول خوشهالگوریتم

2
Gw d 0با قيد )مقدارثابت

Tw G w a باشد که ( میG  یك ماتریسK C  است و به صورت زیر

 شود:محاسبه می

                                         
1
-Singular  

2
-Regularization  

3
-Least Square  

4
-Pseudo-Inverse  

5
-Singular value decomposition  

6
-Clustering  
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(2-7) 

2 2 2

1 2

2 2 2

1 2

2 2 2

1 2

2 2 2

1 2

2 2 2

1 2

2 2 2

1 2

( (1) ) ( (1) ) ( (1) )
exp[ ] exp[ ] exp[ ]

2 2 2

( (2) ) ( (2) ) ( (2) )
exp[ ] exp[ ] exp[ ]

2 2 2

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

2 2 2

C

C

C

C

C

C

x m x m x m

x m x m x m

G

x K m x K m x K m

  

  

  

   
  


   

  
 


   

  












 

 

0G  هم یك ماتریس مربعی متقارنC C :به فرم زیر است 

(2-2) 

2 2 2

1 1 1 2 1

2 2 2

1 2

2 2 2

2 1 2 2 2

2 2 2
0 1 2

2 2 2

1 2

2 2 2

1 2

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

2 2 2

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

2 2 2

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

2 2 2

C

C

C

C

C C C C

C

m m m m m m

m m m m m m

G

m m m m m m

  

  

  

   
   

 
   

   
  
 
 
   

   
 

 

 آید:سازی محدود شده به صورت زیر بدست میدر نهایت جواب این مسئله بهينه

(2-3) 1

0( )T Tw G G G G d   

شود و معمولا یك عدد نامنفی خيلی کوچك انتخاب یك پارامتر تنظيم محسوب می که در این جواب 

 شود.می

 

 های عصبی کاربرد شبکه -2-5-2

های عصبی تقریب زد. در واقع تابع  توان با شبكه گونه که بيان شد هر تابع غيرخطی نامعلوم را میهمان

غيرخطی نامعلوم که قرار است تقریب زده شود ممكن است همان سيستمی باشد که قرار است آن را کنترل 

ساگر سيستم است. اگر تابع نامعلوم، معكوس دیناميك کرد. در این صورت شبكه عصبی در نقش یك شنا

 .[03و  02]کننده است سيستم تحت کنترل باشد شبكه عصبی در نقش کنترل
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 شبكه عصبی در نقش شناساگر (2-2) شكل

 

 

 کننده( شبكه عصبی در نقش کنترل3-2) شكل

 

 شبکه عصبی در کنترل هواپیما -2-5-3

های آموزش متفاوت جهت کنترل یك سيستم پرنده با مانور  تارها و روشهای عصبی با ساخ تاکنون شبكه

 ارائه شده است. در این بخش مروری بر تحقيقات گذشته خواهيم داشت.

 ها(( ردیابی با استفاده از شبکه عصبی پایه شعاعی معمولی )تنظیم فقط وزن1

  دیناميك پيچ یك  0339در سالF-16 ا ساختار پایه شعاعی با استفاده از یك شبكه عصبی ب

 [.04)گوسين( شناسایی و کنترل شد ]

در ابتدا به بررسی شناسایی دیناميك پيچ این F-18 در این بخش با در اختيار داشتن دیناميك یك جنگنده 

 شود.هواپيما پرداخته می
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 است: (01-2رابطه )که قرار است شناسایی شود به صورت  F-18دیناميك پيچ هواپيمای 

(2-01) 1

2

( , , )

( , , )

c

c

f q

q f q

  

 



 

 باشد.می آهنگ پيچ q و زاویه حمله زاویه حمله فرمان،  cکه در آن 

 

 

 RBFبا استفاده از  شناسایی و کنترل پيچ ( نمای کلی سيستم01-2) شكل

 ( است:02-2( و )00-2) خروجی شبكه به صورت روابط

(2-00) 1 1
ˆ ( , , ) T

cf q    

(2-02) 2 2
ˆ ( , , ) T

cf q    

(2-09) 
2

i

i

z c

e 
 

 

)که در آن  , , )cz q   ،ورودی به شبكهi ها، بردار وزنic سين و مراکز تابع گوi  پهنای تابع

 باشد.گوسين می

ای که خطای ميان خروجی شبكه  گونهها و سپس تخمين دیناميك سيستم است، بههدف، تعيين بردار وزن

با استفاده از تابع لياپانوف بدست آمده  هاوزن روز کردنو خروجی واقعی کمينه شود. در این تحقيق قانون به

 است.

 :[04]توان حالات سيستم و تخمين حالات سيستم را به صورت زیر در نظر گرفت  یم

(2-04) ˆˆ ˆx ax ax f    
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(2-05) x ax ax f    

(2-06) 1
ˆ    

(2-07) 2 q̂ q   

a شود و گرفته میدر نظر  مقدار ثابت یكx̂  وˆf  به ترتيب بردارهای دوتایی به صورتˆ ˆ[ , ]Tq  و

1 2
ˆ ˆ[ , ]Tf f باشند.می 

-2طه )با توجه به معادلات مذکور دیناميك خطای بين مقدار واقعی و مقدار تخمينی خروجی به صورت راب

 شود:( بيان می02

(2-02) ˆ( ), 1,2i i i ia f f i      

 : آید ها بدست میروز کردن وزندر نهایت با استفاده از قضيه لياپانوف، قانون به

(2-03) 0 , 1,2i i i      

 ( است:21-2فرم گسسته این معادله به صورت رابطه )

(2-21) 1( ) ( 1) ( 1) ( 1), 1,2i i ik k k k i          

1ن که در آ 0,  توان سيستم را شناسایی کرد. ثوابت تنظيم هستند. با این قانون می 

برای شود. پس از شناسایی سيستم و حصول اطمينان نسبت به دیناميك سيستم، به کنترل آن پرداخته می

 .است c دف بدست آوردن ورودی کنترلیکنترل، ه

استفاده شود،  cvنامگذاری شود و از یك متغير کمكی به نام  yو خروجی واقعی  dجی مطلوب اگر خرو

 خواهيم داشت:

(2-20) y  

(2-22) c cv  

 شود:( حاصل می29-2ابع خروجی نتيجه )با اعمال مشتق روی ت
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(2-29) 

1

1 1 1

1 1 1
1 2

c

c

c

c

y f

f f f
y q

q

f f f
y f f v

q

 
 

 



  
  
  

  
  
  

 

 ( در نظر گرفته شود:24-2اگر فرض ) 

(2-24) 1 1
1 2

1

1
[ ]c c

c

f f
v f f

f q





 
   
  


 

 ( است:25-2حاصل دو رابطه قبل به فرم رابطه )

(2-25) cy  

 گيریم: ( را در نظر می26-2حال فرض )

(2-26) 
, 1 , 2 ,( ) ( )c d f d f d fp p          

(2-27) 
,d fe    

1p  2وp شوند.مقادیر ثابت انتخاب می 

شود. در نهایت جایگذاری می در معادلات مشخص نيستند، تخمين آنها که خروجی شبكه است2f و1f چون

 شود:اجرای حلقه کنترل خارجی روی دیناميك پيچ سيستم، با توجه به معادلات زیر انجام می

(2-22) 1 1
1 2

1

ˆ ˆ1 ˆ ˆ[ ]
ˆc c

c

f f
v f f

qf





 
   

 


 

(2-23) 
, 1 1 , 2 ,

ˆ( ) ( )c d f d f d fp f p         

 

به این است.  cشود که نتيجه آن بدست آمدن ورودی کنترلی  يين میهم تع c ،cvتعيين  در واقع با

 کند. را ردگيری می dورودی مطلوب  خروجی سيستم، شود و ، کنترل میترتيب سيستم با این ورودی
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 شعاعی کاملا تنظیم شدهکننده براساس شبکه عصبی پایه ( ردیابی با استفاده از کنترل2

 در این تحقيق از ه استارائه شد 2110در سال  ،یك نمونه دیگر قابل توجه کنترل یك سيستم پرنده .

ها، سایر  که در آن علاوه بر بردار وزن استفاده شد توسعه یافته برای کنترل پایه شعاعییك شبكه 

خلاصه به توصيف این ایده  طوربه [. 6] دش روز میو پهنای تابع گوسين به پارامترها از جمله مراکز

 پردازیم. می

 شود: ( بيان می91-2دیناميك هواپيما در حوزه پيوسته به صورت رابطه )

(2-91) ( , )x f x u 

 ( است:90-2معادله دیناميك خطای کل سيستم به شكل رابطه )

(2-90) ( , ) ( , )d d de x x f x u f x u    

 خواهيم رسيد: (92-2رابطه )های بالاتر بسط، به  ی تيلور و صرف نظر از ترمبا استفاده از بسط سر

(2-92) ( ) ( )( )de A t e B t u u   

)در این معادله  )A t  و( )B t آیند: بدست می (94-2( و )99-2روابط ) به صورت 

(2-99) ,

( , )
( ) |

d dx uT

f x u
A t

x




 

(2-94) ,

( , )
( ) |

d dx uT

f x u
B t

u




 

 شوند. در نقاط تعادل در نظر گرفته می duو dxدر این روابط 

دهد. روش کنترلی به کار برده شده مشابه روش  ( یك روش کنترلی روی خط را نشان می00-2شكل )

کننده تناسبی برای اطمينان از پایداری است که از یك کنترل معروف آموزش پسخورد خطاست. لازم به ذکر

 شود. سيستم حلقه بسته در راستای مسير مطلوب استفاده می
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 کاملا تنظيم شده RBFعصبی یك هواپيما با استفاده از  نمای کنترل (00-2) شكل

 

 ( بيان کرد:95-2توان به صورت رابطه ) ورودی کنترلی مطلوب را می

(2-95) ( ) ( )d t du t f x 

در اینجا نقش شبكه کنترل سيستم است. پس هدف تقریب معكوس دیناميك هواپيما یا همان ورودی 

 مطلوب کنترلی است.

 کننده تناسبی است:مقدار کل ورودی اعمالی به سيستم مجموع خروجی شبكه و کنترل

(2-96) nn p nn pu u u u K e    

(2-97) 2

2
1

1 ˆ ˆˆ ˆexp( )
ˆ

h
T

k k p p

k k

u w K e W K e 


       

dxکننده تناسبی است.خروجی کنترل puخروجی شبكه و  nnuکه در آن    ،ورودی مطلوبŴ  یك

hماتریس وزنی با بعد  p ،h های پنهان و  تعداد نرونp ها است. تعداد ورودی 

روز کرد. برای این کار از قضيه برای بدست آوردن ورودی کنترلی مطلوب لازم است پارامترهای شبكه را به

 لياپانوف استفاده شده است.

 تابع لياپانوف پيشنهادی 

(2-92) 
1 1 1

( ) 0
2 2 2

T T TV e P e tr W W       

(2-93) * ˆ-W W W 
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(2-41) * ˆ-  
 

P  یك ماتریس متقارن مثبت  مؤکدn n شود که پایداری ای تعيين میگونهاست که توسط کاربر به

لاتی است کل حا تعداد nدر ضمن بی تضمين کند. کننده تناسسيستم حلقه بسته را با وجود فقط کنترل

 که قرار است ردیابی شود و برابر تعداد ورودی کنترلی است.

,  مؤکد غير منفی های ماتریسh h شوند و اغلب ماتریسکه به طور دلخواه توسط کاربر تعيين می 

) .شوندمییكه در نظر گرفته  )Ttr W W مجموع مقادیر روی قطر اصلی TW W کند و را محاسبه می

*W .ماتریس وزنی بهينه است 

 آید:( بدست می40-2مشتق تابع لياپانوف به صورت رابطه )

(2-40) ˆ ˆ( ) ( ) ( ) ( )T T T T T T TV e Q t e WB t P e WB t P e tr W W        

)که در آن  )Q t شود:به صورت زیر تعریف می 

(2-42) 
1

( ) ( ( ) ); ( ) ( ) ( )
2

T

pQ t J t P J t A t B t K    

 توان نوشت:در رابطه مشتق تابع لياپانوف می

(2-49) 
1

( )
p

T T

i i

i

tr W W w w


   

(2-44) 
1

ˆ ˆ( )
p

T T T T T

i i

i

WB t P e w B P e


   

 شود:می ( به صورت زیر بازنویسی40-2در نتيجه معادله )

(2-45) 
1

ˆ ˆ( ) ( ( ) ) ( )
p

T T T T T T

i i i i

i

V e Q t e WB t P e w B P e w w


          

)ماتریس  امiستون  iBو  Wماتریس ام iستون  iwدر این رابطه  )B t .است 

 ( انتخاب شوند:47-2( و )46-2به صورت روابط ) و  iw اگر

(2-46) 1 ˆ ; 1,... ,T

i iw B P e i p    

(2-47) 1 ˆ ( )TWB t P e   
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 شود:( بيان می42-2مشتق تابع لياپانوف به صورت رابطه )

(2-42) ( ) 0TV e Q t e   

-روز رسانی برای هر ورودی به فرم زیر حاصل می( معادلات به41-2( و )93-2ر نهایت با توجه به روابط )د

 شود:

(2-43) 1 ˆˆ ; 1,... ,T

i iw B P e i p    

(2-51) 1ˆ ˆ ( )TWB t P e   

 

 توان به فرم کلی زیر تبدیل کرد:( را می43-2رابطه )

(2-50) ˆ ˆ( )T T TW B t P e   

 ها برای هر نرون به صورت زیر است:روز رسانی وزنتوان نتيجه گرفت معادله بهاین رابطه میاز 

(2-52) ˆˆ ( ) ; 1,... ,T

j jw B t P e j h I     

ˆتوان دید که خروجی شبكه به فرم  به وضوح می ˆˆ Tg W  روز رسانی است. بنابراین فرم گسسته معادله به

 ورت زیر است:ها برای هر نرون به صوزن

(2-59)        1

ˆ
ˆ ˆ1 , 1,...,

ˆ

T

i i

i

g
w k w k B k P e k i h

w



   

 

 ،̂روز رسانی تابع است، با توجه به معادله به ̂و  ̂تابعی بر حسب  ̂که تابع گوسين از آنجائی 

روز کرد و به ورودی کنترلی مطلوب جهت ردیابی مسير دست ای تابع را به صورت زیر بهتوان مراکز و پهن می

 یافت:

(2-54)        2 3

ˆ
ˆ ˆ1

ˆ

T

Ti i

i

g
k k B k P e k   




  

 

(2-55)        2 4

ˆ
ˆ ˆ1

ˆ

T

i i T

i

g
k k B k P e k   




  

 
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(KLMS) حداقل میانگین مربعات کرنلی -2-6
1 

 خواهيم داشت. 2داقل ميانگين مربعاتقبل از ارائه روش حداقل ميانگين مربعات کرنلی نگاهی بر الگوریتم ح

 

 (LMS)  حداقل میانگین مربعات -2-6-1

ای از  گونهکند. بهبر اساس گرادیان نزولی عمل مییك الگوریتم تطبيقی است که  حداقل ميانگين مربعات

آن یك  گيرد و بر اساس زند؛ یك روند تكرار را به کار می سترس، بردار گرادیان را تخمين میهای در د داده

ميانگين شدن  کمينهمنجر به  خلاف جهت بردار گرادیان که نهایتاسری اطلاعات معتبر را به بردار وزنی در 

 .[21] کند شود، اعمال می می9(MSEمربعات خطا )

 

 حداقل میانگین مربعاتبندی الگوریتم  فرمول 

 است: (56-2بطه )راروز کردن وزن به صورت کاهش گرادیان، معادله برداری بهبر اساس روش 

(2-56) 2( 1) ( ) 1/ 2 [ ( { ( )})]w n w n E e n    

 2 کند. است و همگرایی الگوریتم را کنترل می یادگيری پارامتر( )e n  مربع ميانگين خطای بين خروجی

)واقعی  )y n  و سيگنال مرجع( )d n  شود: تعریف می (57-2رابطه )است که به صورت 

(2-57) 2 2( ) [ ( ) ( )]he n d n w x n  

 شود: روز کردن وزن به صورت زیر محاسبه میبردار گرادیان در معادله به

(2-52) 2( { ( )}) 2 2 ( )w E e n r Rw n    

ان حقيقی است. در زم Rو  rهای ترین مشكل، محاسبه مقادیر ماتریسترین نزول بزرگدر روش سریع

 Rو  rهای کوواریانس  ای ماتریس این مسئله را با استفاده از مقادیر لحظه حداقل ميانگين مربعاتالگوریتم 

 کند: ها، ساده می به جای مقادیر واقعی آن

                                         
1
-Kernel Least Mean Square  

2
-Least Mean Square 

3
-Mean Square Error  
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(2-53) ( ) ( ) ( )hR n x n x n 

(2-61) ( ) ( ) ( )r n d n x n 

 فرم زیر خواهد شد:روز کردن وزن به بنابراین معادله به

(2-60) 
( 1) ( ) ( )[ ( ) ( ) ( )]

( ) ( ) ( )

hw n w n x n d n x n w n

w n x n e n





   

  

این الگوریتم یك عملكرد مقاوم و پایدار در مقابل شرایط مختلف سيگنال ورودی دارد. سرعت همگرایی این 

 چندان زیاد نيست. 0(RLS) حداقل مربعات بازگشتی های دیگری همچون الگوریتم در مقایسه با الگوریتم

وجود دارد که به رفع نقایص پایه این الگوریتم  حداقل ميانگين مربعات از الگوریتمتعداد زیادی دیگر 

یك نرخ تطبيق متغير را معرفی  [20] 2نرماليزه شده حداقل ميانگين مربعات پردازد. به عنوان مثال می

 بخشد. استاتيك بهبود میغير کند. این الگوریتم سرعت همگرایی را در یك محيط می

 فرآیندوجود دارد که جهت افزایش سرعت همگرایی زمانی که  Block LMS [22]گری به نام الگوریتم دی

 شود. تطبيق طولانی است، استفاده می

ها  روز کردن وزن[ است که علامت خطا را جهت به29] LMS ،Sign LMSیك نوع ساده از الگوریتم 

 کند. استفاده می

 

 رنلیبندی حداقل میانگین مربعات ک فرمول -2-6-2

را با دیدگاه آموزش ماشين  حداقل ميانگين مربعاتفهم الگوریتم کرنلی  حداقل ميانگين مربعاتالگوریتم  

در  حداقل ميانگين مربعاتبخشد. در واقع این الگوریتم یك نتيجه مستقيم استفاده از الگوریتم  بهبود می

 [.24] یك فضا با بعد بالا توسط تابع کرنل است

روز ط است. تنظيم ساده معادله بههای برخ ترین الگوریتم ترین و معمول یكی از ساده ربعاتحداقل ميانگين م

های  توان این الگوریتم را منحصرا بر اساس ترم دهد که می نشان می حداقل ميانگين مربعاتکردن وزن در 

                                         
1
-Recursive Least Square  

2
-Normalized Least Mean Square  
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خطی آن ك نوع غيری دهد که ضرب داخلی بيان کرد که با استفاده از شيوه کرنل به سادگی این امكان را می

 است. کرنلی حداقل ميانگين مربعاترا هم ایجاد نمود. الگوریتم ایجاد شده 

 حداقل ميانگين مربعاتگر خطی است، اساس  یك ترکيب حداقل ميانگين مربعاتگونه که اساس روش  همان

، کرنلی ن مربعاتحداقل ميانگيبا   پایه شعاعی است. آموزش شبكه با تابع پایه شعاعی هم یك شبكه کرنلی

قدیمی، مراکز کرنل و اعداد  شبكه پایه شعاعیقدیمی متفاوت است. برای آموزش  پایه شعاعیهای  با شبكه

توان مراکز شبكه  که در این روش میشود. در صورتی مستدل انتخاب میها با یك الگوریتم پيچيده و غيرآن

گونه مجموعه از قبل آموزش داده شده ندارد. در  ه هيچها را به صورت خودکار تعيين کرد و نياز ب و تعداد آن

 خط است.توسعه یافته بر پایه شعاعی واقع حداقل ميانگين مربعات کرنلی یك شبكه

بندی و  های کرنل برای مسائل طبقه های اخير، انجمن آموزش ماشين توجه زیادی نسبت به روش در سال

 های کرنل از جمله آناليز اجزای اصلی کرنل  اکثر روش ی متفاوت نشان داده است. رگرسيون در کاربردها

1(K-PCA)[25] ماشين (های بردار پشتيبانSVM)2 [26 ]برای کاربردهای برخط  [27] های تنظيم و شبكه

ها باید لحظه به لحظه دریافت شود، مناسب نيست. تحقيقات متعددی در زمينه یافتن بهترین  که داده جائی

 حداقل ميانگين مربعات دهد که الگوریتم نتيجه تحقيقات نشان می .[22] ستروش برخط انجام شده ا

 .[23] گونه ترم تنظيم نداردرین روش برخط است که نياز به هيچت سادهکرنلی 

بالا از فضای ورودی به فضای برداری با بعد  ixهای  انتقال داده کرنلی حداقل ميانگين مربعاتایده اساسی 

( )ix [24] شود است. تابع کرنل به صورت زیر تعریف می: 

(2-62) ( , ) ( ), ( )i j i jx x x x     

 ای و گوسين باشد. تواند به صورت چند جمله تابع کرنل می

 ایرنل چند جملهک 

 

(2-69) ( , ) (1 )nx y xy  
 

                                         
1
-Kernel principal component analysis  

2
-Support vector machines  
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n ه تابع کرنل است.نماینده مرتب 

 کرنل گوسی 

(2-64) ( , ) ( ), ( )x y x y    
 

(2-65) 
2

2
( , ) exp ( )

2

x y
x y




  

 دهد. یك پارامتر آزاد است و کل عملكرد الگوریتم را تحت تاثير قرار می وسایز کرنل  2که در آن 

ر کاربردهای کنترلی نياز به ایجاد تغييراتی در ساختار آن لازم به ذکر است برای استفاده از این الگوریتم د

 .باشد می

ˆ،nاگر در لحظه  ( )y n ،خروجی واقعی( )dy n  خروجی مطلوب, و( )e n  خطای ردیابی باشد، بردار وزن

( )n به صورت زیر خواهد بود: 0ای طبق قاعده زنجيره 

(2-66) 

ˆ
( 1) ( ) 2 ( )

ˆ
( ) 2 ( ) .

y
n n e n

y u
n e n

u






    



 
  

 

 

 ها  کوواریانس داده کند و بر اساس حد بالایی بزرگترین مقدار ویژه )همگرایی( را تعيين می آهنگ آموزش

که ورودی کنترلی یا به سایز کرنل دارد. از آنجائی شود. در واقع تخمين آن سخت است و بستگی تعيين می

و ورودی مطلوب در فضا با  هاضرب داخلی بردار وزنبه صورت  کرنلی حداقل ميانگين مربعاتهمان خروجی 

)) بعد بالاتر ) ( ), ( ( ))du n n y n  )  شود: ( به صورت زیر بازنویسی می66-2شود، رابطه ) میبيان 

(2-67) ˆ
( 1) ( ) 2 ( ) ( ( )).d

y
n n e n y n

u
 


    

 

را با ارتباط به مقدار  توان می. پذیر نيستبا استفاده از فرمول مستقيم فوق امكان در عمل محاسبه 

 اوليه آن بدست آورد:

 (2-62) 
1

0

ˆ ( )
( ) (0) 2 ( ) ( ( ))

( )

n

d

i

y i
n e i y i

u i
 






   


 

 شود: ر فرض میصف (0)برای راحتی 

                                         
1

- Chain rule 
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(2-63) 
1

0

ˆ ( )
( ) 2 ( ) ( ( ))

( )

n

d

i

y i
n e i y i

u i
 






 


 

 به صورت زیر خواهد بود: در نقش ورودی کنترلی سيستم در نهایت خروجی شبكه

(2-71) 
1

0

1

0

( ) ( ), ( ( ))

ˆ
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 شود: چنانچه تابع کرنل استفاده شده گوسين باشد، ورودی کنترلی زیر حاصل می

(2-70) 
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 شود. یك مقدار ثابت در نظر گرفته می ذکر است که اغلب پارامتر   لازم به

 

 روز رسانی اندازه تابع کرنلقانون تطبیقی برای به -2-6-3

ثابت در نظر  ك مقدار( را یتوان به جای اینكه اندازه تابع کرنل ) کننده میبهتر شدن عملكرد کنترل  برای

استفاده  روز رسانی تطبيقی بر اساس آموزش خطای پسخورد جهت تنظيم برخط گرفت، از قوانين به

توان آهنگ  ای باشد، برای نتيجه بهتر می . از طرفی چنانچه تابع کرنل استفاده شده چند جمله[6] نمود

 .[91]همگرایی آن را نرماليزه نمود 

د. در نظر بگيری (72-2رابطه )در حوزه پيوسته زمان به فرم  را دیناميك سيستم غيرخطی تحت کنترل

 را دنبال نماید. dx(، حالات مطلوب xای است که حالات سيستم )گونهبه uطراحی کنندههدف کنترل

(2-72) ( , )x f x u 

 :شود گرفته میدر نظر  ، فرضيات زیربدون از دست دادن کليت مسئله
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که قرار است کنترل شود، با تعداد  xهای لتباشد، تعداد حا kاگر تعداد کل حالات سيستم  -0فرض

kهای سيستم )است. سایر حالت rو برابرهای کنترلی مساوی  ورودی rمسير به زمان در پایان ( نيز هم

 کنند. نقطه تعادل ميل می

)دیناميك  -2فرض , )f x u  دارای مشتقات جزئی کراندار محدود در یك همسایگی معين از همه نقاط

)است و مشتق ماتریس  dxمسير مطلوب  , )f x u نسبت به ورودی کنترلTu  نامنفرد است و

(0,0) 0f  .است 

 توان به صورت زیر در نظر گرفت: ها، ورودی کنترلی مطلوب را می تحت این فرض

(2-79) 
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)مقدار بهينه اندازه تابع کرنل،  که  ) ( ) ( )de i x i x i   خطای ردیابی و .تابع کرنل بهينه است 

 نمود: توان به صورت زیر بيان دیناميك خطای ردیابی کل سيستم را می

(2-74) ( , ) - ( , )d de f x u f x u 

 های بالاتر بسط، به نتيجه زیر خواهيم رسيد: نظر از ترمصرفبا استفاده از بسط سری تيلور و 

(2-75) ( ) ( )( )de A t e B t u u   

)در این معادله  )A t  و( )B t آیند: به صورت زیر بدست می 

(2-76) ,

( , )
( ) |

d dx uT

f x u
A t

x




 

(2-77) ,

( , )
( ) |

d dx uT

f x u
B t

u




 

 شوند. در نقاط تعادل در نظر گرفته می duو dxدر این روابط 
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Hیا  PID ،LQRهای مرسوم مانند  کننده توان از کنترل برای تضمين پایداری سيستم حلقه بسته می   به

کننده تناسبی   [. در اینجا با فرض زیر از یك کنترل6کننده اصلی استفاده نمود ]موازی با کنترل صورت

 شود. میبرای پایداری سيستم استفاده 

خورد آن بر اساس مدل نامی هواپيما طراحی کننده پسيستم دیناميك حلقه بسته که کنترلس -9فرض 

 شده است، در راستای مسير مطلوب پایدار است.

puکننده تناسبی  ا داشتن تنها کنترلب K e شود: بازنویسی می، دیناميك خطا به صورت زیر 

(2-72) ( ( ) ( ) ) ( )p de A t B t K e B t u   

)شود که  می  ای طراحی به گونه pK، 9بر اساس فرض  ) ( ) ( ) pC t A t B t K   در دیناميك خطا پایدار

 شد.با

 کننده تناسبی است: و کنترل کرنلی حداقل ميانگين مربعاتکننده سيگنال کنترلی نهایی مجموع کنترل

(2-73) 
klms pKu u e 

ˆˆبه فرم  کرنلی حداقل ميانگين مربعاتکننده شود که خروجی کنترلفرض می T

K
u w  باشد، که  می̂ 

 شود: به صورت زیر تعریف می صورت خطای تخمينتابع کرنل تخمينی است. دراین

(2-21) ˆ   

 را به صورت زیر فرض نمود: کرنلی حداقل ميانگين مربعاتتوان بردار وزنی  می

(2-20) [ (1) (2)... ( 1)]TW e e e n  

 

 شود: (، دیناميك خطا به صورت زیر نوشته می20-2( تا )72-2تفاده از روابط )در نهایت با اس

(2-22) ˆ( ) ( ) Te C t e B t w   

 :[6] شود داده میتابع لياپانوف زیر پيشنهاد  روز کردن اندازه تابع کرنل برای بدست آوردن قانون تطبيقی به



96 

 

(2-29) 1/ 2 1/ 2T TV e M e    

M  یك ماتریس مثبت مؤکد متقارن و  مؤکد ثابت است.یك ماتریس مثبت 

 مشتق تابع لياپانوف به قرار زیر است: ،(29-2( و )22-2معادلات ) در نظر گرفتنبا 

(2-24) ( ) ( )T T T TV e t e wB t M e      

)که در آن  )t  شود: تعریف میبه صورت زیر 

(2-25) ( ) 1/ 2( ( ) ( ))            TH t C t M MC t   

 در نهایت خواهيم داشت:

(2-26) ( ) ( ( ) )T T TV e t e wB t M e      

 را به صورت زیر در نظر گرفته شود: که اگر 

(2-27) 1 ( )Tw B t M e   

 مشتق تابع لياپانوف به فرم منفی زیر خواهد بود:

(2-22) ( )TV e t e   

*ه کاز آنجائی 0  شود: زیر حاصل می صورتبه  روز رسانی معادله به 

(2-23) 1ˆ ( )Tw B t M e   

 روز رسانی را به فرم گسسته زیر تبدیل نمود: توان معادله به می

(2-31) 
1

1

ˆ ˆ ˆ( ) ( 1) ( )

( ) ( ).T

n n n

w B n M e n 

    

   

ˆاست ) ̂تابعی از  ̂كه با توجه به این ˆ( )  با  کرنلی حداقل ميانگين مربعات(، در نهایت الگوریتم

 شود: روز رسانی زیر برای اندازه تابع کرنل حاصل میقانون به
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(2-30) 
2
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ˆ ( ) ( ) ( )

ˆ

T

Tk
T

n n n
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ها و مراکز را به از الگوریتم حداقل ميانگين مربعات کرنلی به عنوان یك روش ساده که وزن توانبنابراین می

شود، در کنترل روز می( به30-2کند و اندازه تابع گوسين آن با استفاده از رابطه )راحتی خود انتخاب می

ای جنگنده ارزیابی استفاده کرد که در فصل آتی عملكرد آن در ردیابی یك مانور نمونه در یك هواپيم

 خواهد شد.
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 فصل سوم

 سازینتایج شبیه
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 مقدمه -3-1

کننده در ردیابی یك مانور در این فصل برای بررسی عملكرد حداقل ميانگين مربعات کرنلی به عنوان کنترل

با مشخصات و  زادیخطی شش درجه آغير با دیناميك کاملاً F-18سازی روی یك هواپيمای مطلوب، شبيه

لازم به ذکر است که نتایج بر اساس حداقل ميانگين  انجام شده است. معادلات حرکت بيان شده در پيوست،

 باشد.روز شده میمربعات کرنلی با اندازه تابع کرنل به

 نتایج حاصل از ردیابی با استفاده از حداقل میانگین مربعات کرنلی -3-2

 حالت اول 

( و نگه داشتن زاویه مقدار مطلوب زاویه حمله ) تعقيب د، به عنوان نمونهشبا ها میهدف، کنترل متغير

آهنگ رول در . (در محور پایداری )درجه و کنترل آهنگ رول  0( در زاویه کمتر از لغزش جانبی )

شود هواپيما حول محور پایداری خود بچرخد تا بتواند در مسير مطلوب جهت پرواز  اعث میمحور پایداری ب

 دارد.کننده این سه متغير را بيان می( معادلات توصيف9-9( تا )0-9روابط ) .درجه تغيير دهد021را 

(3-0) 1tan ( / )w u  

(3-2) cos( ) sin( )p r    

(3-9) 1sin ( / )tw v  

,که در آن  ,w v u در سه جهت  سرعت, ,z y x  نسبت به مختصات زمينی وtv  .سرعت کل است

,r p باشند. جزئيات ای در راستای محور طولی )رول( و محور سمت )یاو( میهم به ترتيب سرعت زاویه

 این پارامترها در پيوست ذکر شده است.

و انحراف زاویه لغزش  کنند را تعقيب مسير مطلوب  و ای انجام شود که  گونهتغيرها باید به ردیابی م

 .درجه تجاوز نماید 0جانبی نباید از 
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2.37degدر پرواز مستقيم هموار با  ر زاویه حمله مانور رول حول بردار سرعت د ،500 /V ft s 

 05به  به طرف بالا جهت افزایش درجه  -5.1از مقدار اوليه  الویتور یك فرمان پيچ شود. به شروع می

 5در ثانيه ( ) . فرمان برای نرخ رول در محور پایداریشود میداده  9.9ر ثانيه د نشستحالت  ازدرجه 

 . رول9درجه بر ثانيه و ناحيه جلوگيری 05 2، ناحيه نگهداری0باشد: ناحيه صعود شروع و شامل سه مرحله می

. تغيير دهدچرخاند که جهت مسير پرواز را  ای می گونهههواپيما را حول محور پایداری ب ،حول محور پایداری

 .برسد 05اوليه در ثانيه   بهکند تا دماغه  کاهش پيدا می سپس 

( تا 0-9های )با استفاده از الگوریتم حداقل ميانگين مربعات کرنلی در شكل نتایج حاصل از کنترل این نمونه

 باشد:آمده است. مقادیر پارامترها به صورت زیر می (9-9)

1 2[1 0 0;0 1.1 0;0 0 1] , [.5 .5 .2] , .1P      

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

                                         
1
- rising region  

2
- holding region  

3
- arresting region 
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 KLMS با استفاده از کنترل زاویه حمله (0-9) شكل

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 KLMSبا استفاده از آهنگ رول در محور پایداریکنترل  (2-9) كلش
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 KLMSبا استفاده از یلغزش جانبکنترل زاویه  (9-9) شكل

-مقدار مطلوب را با خطای اندکی تعقيب می و  با توجه به نمودارهای مربوط به کنترل متغيرها، زاویه 

نسبت به  ( وابستگی 2-9ابطه )هم در محدوده کمتر از یك درجه قرار دارد. با توجه به ر کنند. زاویه 

زمان با رول زدن )تحریك شهپرها( در هواپيما سرش جانبی ایجاد شود شود همباعث می rای سرعت زاویه

کمتر باشد پایداری هواپيما و ردیابی  افزایش یابد که هرچقدر ميزان تاثيرپذیری و افزایش  زاویه  و

 تر است. مطلوب

( تحریك 6-9تا ) (4-9)های کنترلی سيستم( هم به صورت نمودارهای  سطوح کنترل اصلی هواپيما )ورودی

 شوند. می
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 KLMSدر  )درجه(انحراف سطح کنترل بالابر  (4-9) شكل

 

شود و لزومی ندارد این تحریك میه، بالابر )ورودی کنترل( در جهت منفی تحریك برای افزایش زاویه حمل

کند. با توجه به رخ دهد. برای کاهش زاویه حمله بالابر در جهت مثبت حرکت می زیادیدر مدت زمان 

باشد که درجه در جهت مثبت و منفی می 2نمودار سطح کنترل بالابر، بيشترین مقدار تحریك آن تقریبا 

 متر از مقدار مجاز است.ک
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 KLMSدر  )درجه( شهپرهاانحراف سطح کنترل  (5-9) شكل

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 KLMSدر  )درجه(انحراف سطح کنترل رادر  (6-9) شكل
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شوند و برای رول زدن هواپيما در جهت افزایش زاویه رول، سطوح کنترل شهپرها در جهت منفی تحریك می

شود که این گونه که قبلا اشاره شد، با رول زدن هواپيما سرش جانبی ایجاد میان((. هم5-9برعكس )شكل)

 ((.6-9توان مشاهده کرد )شكل )سرش را در نمودار تحریك سطح کنترل رادر می

 سطوح کنترل مجاز تحریك با توجه به محدودهدهد،  گونه که نتایج حاصل از ردیابی نشان میهمان

از مقدار مجاز کمتر  حاصل، ، بيشترین مقدار تحریك سطوح کنترل اصلی(4-9طبق رابطه ) F-18هواپيمای 

 .است

(9-4) [-25deg, 25deg], [-21.5deg,21.5deg], [-30deg,30deg]
ae r      

 

 کاملا تنظیم شده پایه شعاعی عصبی اساس شبکه بر کنندهمقایسه با کنترل -3-3

ده بر اساس شبكه عصبی پایه کننعملكرد الگوریتم حداقل ميانگين مربعات کرنلی با کنترل در این بخش

 کننده به صورت زیر است:شود. پارامترها در این کنترلشعاعی کاملا تنظيم شده مقایسه می

1

2 3 2 4

[1 0 0;0 1.2 0;0 0 1.1] , [.5 .5 .3] ,

[.1 .2 .1] , [.1 .1 .1] , 13

P

h



   

 

  

 

(، با استفاده از این ساختار کنترلی در 2-9نتایج حاصل از ردیابی نمونه مانور ذکر شده در قسمت )

 است. ( آمده3-9( تا )7-9نمودارهای )
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 کاملا تنظيم شده RBF( کنترل زاویه حمله با استفاده از 7-9شكل )

 

 

 

 

 

 

 

 

 کاملا تنظيم شده RBFبا استفاده از آهنگ رول در محور پایداریکنترل  (2-9) كلش
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 کاملا تنظيم شده RBFبا استفاده از لغزش جانبیکنترل زاویه  (3-9) شكل

 

 دهد، این روشکاملا تنظيم شده نشان می RBFنتایج حاصل از ردیابی این مانور با استفاده از گونه که همان

باشد. مزیتی که روش عملكرد مناسبی دارد و عملكرد آن مشابه الگوریتم حداقل ميانگين مربعات کرنلی می

دن وسادگی و کم ب، حداقل ميانگين مربعات کرنلی در مقایسه با این روش با وجود عملكرد یكسان دارد

کاملا تنظيم شده همه پارامترهای شبكه با  RBFچون در روش کنترل با استفاده از  حجم محاسبات است.

-شوند که خود باعث گستردگی حجم محاسبات و کاهش سرعت مییك قانون تطبيق پيچيده تنظيم می

 شود.
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 کاملا تنظيم شده RBFر د )درجه(انحراف سطح کنترل بالابر  (01-9) شكل

درجه در جهت مثبت و منفی  02با توجه به نمودار سطح کنترل بالابر، بيشترین مقدار تحریك آن تقریبا 

باشد که کمتر از مقدار مجاز و بيشتر از مقدار تحریك این ورودی در الگوریتم حداقل ميانگين مربعات می

 شود. ين مربعات کرنلی محسوب میکرنلی است و این خود مزیت الگوریتم حداقل ميانگ
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 کاملا تنظيم شده RBFبا استفاده ازانحراف سطح کنترل شهپرها )درجه(  (00-9) شكل

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 کاملا تنظيم شده RBFبا استفاده ازانحراف سطح کنترل رادر )درجه(  (02-9) شكل
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م شده، مقدار تحریك سطوح کنترل در محدوده مجاز و کاملا تنظي RBFبا توجه به سطوح کنترل حاصل از 

 بيشتر از سطح کنترل حاصل از حداقل ميانگين مربعات کرنلی است.

 حالت دوم 

کنترلی یك جرم  هایدر حالت کلی ورودی .استهدف ردیابی موقعيت مطلوب )مانور( به صورت مستقيم 

های کنترلی یك جسم صلب از طرف دیگر ورودی زاویه بنك )رول( و زاویه رانش است. ای زاویه حمله،نقطه

های تعيين ورودی کنترلی یك زاویه بالابر، زاویه شهپر، زاویه رادر و وضعيت دسته گاز است. یكی از روش

ای و در نهایت تعقيب مانور مطلوب، روش معكوس است. جسم صلب از روی ورودی کنترلی یك جرم نقطه

های عملی حل این مسئله بدون حل مسئله معكوس، كی از روشاین روش در عمل روش مشكلی است. ی

استفاده از سيستم کنترل ردیابی مسير است که تاکنون تحقيقات ارزشمندی در این زمينه انجام شده است 

سایر مطلوب و متغيرهای زاویه حمله، زاویه لغزش جانبی و  مانوررابطه ميان  [. بدین صورت که باید5]

بدست آوردن معادلات مورد نياز در این بخش در مبحث هدایت بدست آورد، که  را مانورمتغيرهای موثر در 

استفاده  [5نامه از معادلات هدایت ذکر شده در مرجع ]. در این پایانگيرد (( قرار می6-2)شكل) هواپيما

انور را بيان ( اطلاعات موردنياز این م0-9جدول ) ای است.مورد بررسی مانور غلتش لولهمانور  .شده است

 دارد. می

 ایلازم برای مانور غلتش لوله ( اصطلاحات0-9جدول )

 لاحطاص پارامتر اصطلاح پارامتر

( )C ضرائب ایرودیناميكی S هاسطح مقطع بال 

D نيروی پسا T نيروی رانش 

L نيروی برا g شتاب گرانش 

( )F اجزای نيروی هدایت V سرعت 

( )K بهره هدایت Y نيروی سمت 

m جرم هواپيما , ,x y z  اجزای مسير هواپيما در

 مختصات زمينی

tq فشار دیناميك  زاویه مخروطی برای مانور 

 اصطلاح پارامتر اصطلاح پارامتر
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 زاویه حمله   زاویه ساعتی برای مانور 

 زاویه سرش جانبی  زاویه افقی مسير پرواز 

 )زاویه بنك )رول  زاویه عمودی مسير پرواز 

 چگالی هوا ( )c ورودی فرمان 

 

 .ددارلازم جهت ایجاد مانور مذکور را بيان می معادلات ر خلاصهبه طو( 00-9( تا )5-9روابط )

 معادلات مسير مطلوب 

(3-5) 

cos

sin cos

sin sin

cos

sin

t

t

t

x v

y v

z v



 

 

  

  











 

به ترتيب زاویه افقی  و   سرعت هواپيما، tvای )هواپيما(، موقعيت جرم نقطه zو  yو  xکه در آن 

( مربوط به سيستم مختصات و 09-9هم در شكل ) و  باشد. مسير پرواز و زاویه عمودی مسير پرواز می

 اند.ای نشان داده شدهمسير مانور غلتش لوله

 

 

 

 

 

 

 [5ای ]سيستم مختصات و مسير مانور غلتش لوله (09-9شكل )

 

 باشد.می و  اختلاف بين  و   و اختلاف بين  لازم به ذکر است که 
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 معادلات نيروی هدایت 

نيروی هدایت شامل دو قسمت است. یكی نيروی لازم جهت ایجاد حرکت و دیگری نيروی لازم برای حذف 

ست. خطاهای هدایت شامل خطای موقعيت، خطای سرعت، خطای زوایای افقی و عمودی خطاهای هدایت ا

,باشد. نيروهای هدایت در سه جهت مسير پرواز می ,x y z ( بيان شده است.6-9در رابطه ) 

(3-6) 

[ ( ) sin {( )cos cos

( )sin cos ( )sin }]

[ cos ( )cos {( )sin

( )cos }]

[ ( ) cos {( )cos sin

( )sin sin ( )cos }]

x d v d x d

d d

y d d d d y d

d

z d d d d z d

d d

F m V k V V g k x x

y y z z

F m V k V k x x

y y

F m V k V g k x x

y y z z





  

  

     



     

  

     

   

    

 

      

   

 

بهره هدایت برای هر یك از  k()معرف ورودی با مقدار مطلوب است. مقادیر  dکه در آن مقادیر با اندیس 

 در اینجا با سعی و خطا بدست آمده است.شود که میپارامترها محسوب 

 

 های مطلوبمعادلات ورودی 

که با استفاده از های فرمان شامل زاویه بنك، زاویه حمله، زاویه لغزش جانبی و نيروی رانش است ورودی

 آیند:( بدست می01-9( تا )7-9های هدایت بر اساس روابط )معادلات نيروی

(3-7) 1

2 2
sin

y
c

y z

F

F F
 

 
 
 
 

 

(3-2) 
0

1 c
c L

L t

L
C

C q S



 

  
  

(3-3) c
c

t y

Y

q SC


  
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(3-01) c xT F D  

-( قابل محاسبه می00-9مقادیر فرمان نيروهای برا و سمت هستند که طبق رابطه ) cYو cLکه در آن 

 باشند.

(3-00) 

sin cos

cos sin

c y c z c

c y c z c

L F F

Y F F

 

 

 

 
 

 ایر پارامترها در پيوست ذکر شده است.ستوضيح 

مونه مانور در فضای سه در نهایت نتایج حاصل از الگوریتم حداقل ميانگين مربعات کرنلی در ردیابی این ن

 ( آمده است.04-9ثانيه در شكل ) 09بعدی در مدت زمان 

 

 

 KLMSبا استفاده از ردیابی مسير مطلوب (04-9شكل)

چين نمایانگر مانور ردیابی شده با استفاده از الگوریتم حداقل ميانگين مربعات کرنلی است و خطوط خط

 خطوط توپر نمایانگر مانور مطلوب است.
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شود. مقدار اختلاف نهایی دهد مانور مطلوب با خطای اندکی ردیابی می گونه که نتيجه نشان میهمان

باشد. اختلاف می  xمتر در جهت محور 21مسير ردیابی شده توسط الگوریتم با مسير مطلوب حدود 

 .باشدناچيز می z و y مسير در جهت
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 فصل چهارم

 گیرینتیجه
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 ندی و نتیجه گیریجمع ب -4-1

مورد ارزیابی قرار گرفت.  F-18نامه الگوریتم جدیدی برای کنترل مانور یك هواپيمای جنگنده  در این پایان

سازی شد. سپس الگوریتم حداقل ميانگين مربعات کرنلی به  با معادلات حالت شبيه F-18ابتدا جنگنده 

ونه استفاده شد. این الگوریتم مانند یك شبكه عنوان یك روش هوشمند و برخط برای ردیابی یك مانور نم

 الگوریتمدر کند. ها و مراکز تابع را به سادگی انتخاب میکند که وزنعصبی توسعه یافته عمل می

بر مبنای تئوری برای بهبود عملكرد، افزایش دقت ردیابی و تضمين پایداری یك روش تطبيقی  پيشنهادی،

با يشنهادی کننده پنهایتاً کارآیی کنترلشد. ارائه  )اندازه تابع کرنل( مترهاروز رسانی پارالياپانوف برای به

شد و عملكرد آن با ارزیابی  ای بعنوان یك مانور غيرخطی غلتش لوله مانوربررسی کنترل پارامترهای پرواز و 

 یك روش کنترل بر اساس شبكه عصبی پایه شعاعی کاملا تنظيم شده مقایسه شد.

شعاعی کاملا تنظيم شده در ردیابی   کننده شبكه عصبی پایه ی، توانایی قابل قبول کنترلساز نتایج شبيه

کننده فوق، حجم محاسبات نسبتا بالا  دهد. با وجود نتایج قابل قبول کنترل پارامترهای پرواز را نشان می

ربعات کرنلی سازی الگوریتم حداقل ميانگين م های موجود تشخيص داده شد. شبيه بعنوان یكی از چالش

دهد. همچنين  برای کنترل پارامترهای پرواز، نتایج تقریبا مشابه اما با حجم محاسبات کمتر را نشان می

کند. در این  ای را نيز ارائه می سازی این الگوریتم، نتایج قابل قبولی در ردیابی مانور غلتش لوله شبيه

باشد که  متر می 21در حدود  xدر بعد  خطا اما بسيار کم بوده zو  yسازی خطای حالت دائم در بعد  شبيه

 گردد. در سيستم مورد نظر یك نتيجه قابل قبول ارزیابی می
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 پیشنهادات -4-2

 شود:جدید برای محققين بعدی ارائه می در این بخش پيشنهاداتی به منظور ارائه راهی

های کنترلی ضرائب در روش سازتوان از الگوریتم حداقل ميانگين مربعات کرنلی به عنوان بهينهمی -

 مانند روش کنترل مود لغزشی، روش کنترل گام به عقب و غيره استفاده نمود.

های کنترل معكوس به عنوان شناساگر توان از الگوریتم حداقل ميانگين مربعات کرنلی در روشمی  -

 استفاده کرد و سيستم را کنترل نمود.
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 پیوست الف

 و معادلات حرکتدل هواپیما م
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 مقدمه -1-الف

کنترلی حداقل ميانگين  نظریهعنوان یك پلنت برای اعمال  به  F-18نامه از مدل هواپيمای در این پایان

های واقعی دارای مدل غيرخطی و پيچيده  شود. این هواپيما نيز مانند اکثر سيستممربعات کرنلی استفاده می

و تحليل و طراحی بهتر است از یك مدل ساده شروع شود. در این فصل ابتدا با باشد و برای تجزیه می

، مدل غيرخطی این F-18پرواز آشنا شده و پس از شناخت هواپيمای مفاهيم اساسی و مرتبط با کنترل 

حالت   سازی و مدل فضای شود. در انتها هواپيما در دو جهت حرکت طولی و عرضی خطیهواپيما مطرح می

 شود. یك  نقطه کار مشخص بدست آورده میبرای 

 هواپیمامدل  -2-الف

ن يسرنش ك جنگنده مهاجم دو موتوره تكاین هواپيما یاست.  F-18 HARV0هواپيمای انتخاب شده،

دو  یو دارا ساخته شد 9نورثرپ و 2مك دونل داگلاس یكا، توسط شرکتهایی امریایروی دريبرای ن که است

سوز  این موتور که دارای توان پس است.ك بنام ی، ساخت شرکت جنرال الكترموتور توربوفن اصلاح شده

ما با اضافه کردن يباشد. هواپ ا مییپوند در سطح در 06111ك ياستات 4نيروی رانشاست، دارای حداکثر 

، اصلاح شده پيچو  یاوجاد گشتاور یموتور و ا یان خروجیجهت دادن به جر یتراست موتور، برا یها چهیدر

( نشان داده 0-الفدر شكل )نمایی آن  سهتصویر و ( 0-الفدر جدول )ما ين هواپیاز مشخصات ا ی. برخاست

 [.92و  90] شده است

 

 

 

 

                                         
1
- High Angle Of Attack Research Vehicle 

2
- McDonnell Douglas  

3
- Northrop  

4
- Thrust  
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 F-18اطلاعات هواپيمای  (0-الف) جدول

 مقدار پارامتر

m 1036slug 

S 2400ft 

b 37.42ft 

c 11.52 

xI 223000slug ft 

yI 2151293slug ft 

zI 2169945slug ft 

xzI 
22131.8slug ft 

xcgr 0.25 
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 F-18 HARV [99]مای يی از هواپیسه نما (0-الف) شكل

 مدل آیرودینامیکی -1-2-الف

ست که نيروهای آیرودیناميكی وارد بر هواپيما را به صورت تابعی از مدل آیرودیناميكی هواپيما، مدلی ا

در این دهد. مدل زیر برای ضرایب نيروها و ممان آیرودیناميكی  شرایط پروازی و مشخصات هواپيما می

 .]94[ نامه مورد استفاده قرار گرفته شده استپایان

  ( ضریب پسا0

 (0-الف)
2

2

0.0013 0.00438 0.0297 5 20

0.0000348 0.0473 0.45846 20 40
DC

  

  

     
 

    
 

 یب نيروی جانبی( ضر2

0.0186 (2-الف) ( 0.00227 0.039) ( 0.00265 0.141)
25 30

a r
YC

 
          

 ( ضریب نيروی برا9

 (9-الف)
2

0.0751 0.0144 0.0309 5 10

0.00148 0.106 0.0144 0.569 10 40

e

L

e

C
  

   

    
 

     
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 ( ضریب ممان رول4

 (4-الف)
( , ) 0.0315 0.0126 (0.00121 0.0628)

25

(0.000351 0.0124)
30

a
l l

r

C C p r


  




    

 

 

 که در آن: 

 (5-الف)
( 0.00012 0.00092) 5 15

( , )
(0.00022 0.006) 15 25

lC
  

 
  

    
 

  
. 

 ( ضریب ممان پيچ5

0.00437 (6-الف) 0.0196 0.123 0.0166m eC q      

 

 ( ضریب ممان یاو6

) (7-الف) , ) 0.0142 (0.000213 0.00128) (0.000804 0.0474)
25 30

a r
n nC C r

 
         

 که در آن: 

 (2-الف)
0.00125 5 10

( , ) ( 0.00022 0.00342) 10 25

0.00201 25 35

nC

 

    

 

  


    
  

 

ای  های زاویه تمام زوایا و انحراف سطوح کنترل برحسب درجه و نرخ (2-الف)تا  (0-الف)های  در معادله

 باشند.  برحسب رادیان می
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 هاارایی آنهای آیرودینامیکی و محدوده ککنترل -3-الف

 به ها،ها، رادر و فلپ، ایلوران 0های افقی کننده پایدارعبارتند از:  F-18ناميكی هواپيماییهای آیرودکنترل

چرخش سطوح کنترل   محدوده حرکت و نرخ باشد. نيز می 2هواپيما دارای مكانيزم کاهنده سرعت علاوه این

 .[92و  90] آمده است (2-الف)در جدول 

 F-18( محدوده و نرخ چرخش سطوح کنترل 2-الف) جدول

deg/s40te )(  deg5.10,deg24 (t)e  

deg/str 56)(   deg30,deg30 (t)r  

deg/sta 100)(   deg25,deg25 (t)a  

deg/st 55.0)(   0.1,0 (t) 

 

 ر نرخ چرخش سطوح به فرم ذیل استفاده گردید:مدل عملگر با در نظر گرفتن مقادی

100 (3-الف)

100
a

s
 


 

40 (01-الف)

40
e

s
 


 

56 (00-الف)

56
r

s
 


 

 مدل ریاضی سیستم پیشران هواپیما -4-الف

اد محور طولی که تابعی از در امتد نيروی رانشحداکثر  .باشد این هواپيما دارای دو موتور توربوفن می

 .]96و  95[ باشد به فرم ذیل است عدد ماخ می

 (02-الف) max( ) 24000 55000sin 2.1( 0.7)xT M M   

                                         
1
- Horizontal Stabilator 

2
- Speed brake 
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30 (09-الف)
( , ) max( )

100

h
x h x

t
T M t T M

 
  

 
 

 معادلات حرکت -1-4-الف

ای، نيروهای  های خطی، زاویهتحليل پرواز پرنده وابسته به معادلات حرکت آن است. محاسبه سرعت

العمل پرنده در مقابل  پرواز و عكس  گشتاورهای بوجود آمده، مسير پرواز، طراحی سيستم کنترلوارده، 

گيرد. همچنين  نيروها و اغتشاشات وارده، مستلزم تحليل معادلاتی پایه است که مبنای محاسبات قرار می

دلات حرکت با استفاده از برای بدست آوردن تابع تبدیل هواپيما، ابتدا باید معادلات حرکت تعيين شوند. معا

ای  های خطی و زاویهآیند و مجموع نيروها و گشتاورهای خارجی را با شتاب قوانين حرکت نيوتن بدست می

سازند.در این قسمت ابتدا فرضياتی را در نظر گرفته و دستگاه مختصات مشخصی  سيستم یا بدنه مرتبط می

 .شود تعریف می

بر گرانيگاه هواپيما و محورهای مختصات آن چسبيده به هواپيما  دستگاه بدنی را که مرکز آن منطبق

در جهت  OYبه سمت دماغه، OXکنيم. در این دستگاه، محور چرخد، تعریف می است و همراه با آن می

. اکثر ((2-الف) د )شكلدهن که تشكيل یك دستگاه راستگرد می بطرف پایين بوده بطوری  OZ بال راست و

 OX باشند. از آنجا که محورهای گذرد، متقارن می هواپيماها نسبت به صفحه قائمی که از محور طولی آن می

در این صفحه قرار دارند، لذا گشتاورهای اینرسی  OZو 
xyI وyzI ن باشند. این نتيجه ما را به اولي صفر می

 سازد. فرض رهنمون می
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 ]99[ یك جزء جرمی هواپيما (2-الف) شكل

در صفحه تقارن واقع شده و لذا گشتاورهای اینرسی  OZ و OX محورهای -0
xyI باشند. صفر می و 

ا جرم هواپيما در طول تحليل دیناميكی خاص ثابت است. هر چند اختلاف زیادی بين جرم هواپيمای ب -2

سوخت و بدون سوخت وجود دارد ولی مقدار سوخت مصرف شده در حين تحليل دیناميكی قابل 

 پوشی است. چشم

 باشد. هواپيما یك جسم صلب است. لذا هر دو نقطه درون یا روی هواپيما نسبت به سایر نقاط ثابت می -9

شود. اگرچه این فرض  میزمين همراه با اتمسفری که نسبت به آن ثابت است، یك مرجع اینرسی فرض  -4

های کنترل خودکار هواپيماها و های هدایت اعتباری ندارد، ولی برای بررسی سيستمبرای تحليل سيستم

ها و  باشد. اعتبار این فرض بر این واقعيت استوار است که معمولا ژیروسكوپ ها معتبر می موشك

های  ای زمين یا شتاب گيری سرعت زاویه اندازه روند، قادر به کار می هایی که در سيستم کنترل به سنج شتاب

 باشند.  آن مانند کوریوليس نمی ناشی از

 OX ای از سرعت نسبت به فضای اینرسی بوده که در امتداد محور همان مولفه OX سرعت در امتداد محور

باشد. این  . در هر لحظه هواپيما دارای یك بردار سرعت برآیند نسبت به فضای اینرسی میگردد تعيين می

یابی را  این روش مولفه آیند. بدست می Wو U،Vهای سرعت بردار به محورهای هواپيما تصویر شده و مولفه

در جهت  ای نسبت به فضای اینرسی ای نيز اعمال کرد. با تصویر بردار سرعت زاویه توان به سرعت زاویه می

yzI
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 Rو P،Q. باید توجه داشت که((9-الف))جدول آیند بدست می Rو P،Qگانه بترتيب مقادیر محورهای سه

های باشند و توسط ژیروسكوپ هواپيما( نسبت به فضای اینرسی میای کلی بدنه ) های سرعت زاویه مولفه

 شوند. گيری می نرخی متصل به بدنه اندازه

 [97] خلاصه علائم (9-الف) جدول

 ایسرعت زاویه ایجابجائی زاویه سرعت خطی نام جهت محور

OX غلت، رول، بنک بسمت جلو U  P 

OY فراز، پیچ بسمت بال راست V  Q 

OZ سمت، هدینگ بسمت پایین W  R 

 

 معادلات حرکت جسم صلب -5-الف

شود که در برای سهولت تحليل حرکت هواپيما، ابتدا هواپيما به عنوان یك جسم صلب در نظر گرفته می

توان از قانون دوم نيوتن استفاده نمود.  ردن معادلات حرکت میمرکز ثقل خود متمرکز است. برای بدست آو

بطوری که مجموع تمام نيروهای خارجی اعمال شده به هواپيما برابر با نرخ زمانی تغيير اندازه حرکت بوده و 

. باشد ای می مجموع تمام گشتاورهای اعمال شده به هواپيما نيز برابر با نرخ زمانی تغيير اندازه حرکت زاویه

 :]97[ توان به صورت برداری چنين بيان نمود این تغييرات نسبت به دستگاه اینرسی بوده و می

) (04-الف) )
d

F mV
dt

 

d (05-الف)
M H

dt
 

باشند. معادلات  ای می زاویه اندازه حرکت  Hگشتاور و M،سرعت خطیVجرم، mنيرو، Fبطوری که

XYZگانه  توانند به صورت اسكالر در راستا و حول هریك از محورهای سه برداری فوق می نوشته شوند.  ,,

 شوند: معادلات نيرو بفرم زیر نوشته می

 (06-الف)     x y z

d d d
F mu F mv F mw

dt dt dt
   
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در این معادلات 
xy FF ,،zF وuv,،w های نيرو و سرعت در راستای محورهای بترتيب مولفهxy, وz 

 شوند: ر نوشته میفرم زیهستند. معادلات ممان نيز به

 (07-الف)
x y z

d d d
L H M H N H

dt dt dt
   

LMدر این معادلات نيز،  ,،N و
xy HH ,،zH ای حول  های گشتاور و اندازه حرکت زاویه بترتيب مولفه

  هستند. و محورهای

سرعت حرکت آن جزء جرم نسبت به  Vیك جزء جرم هواپيما، m، اگر(2-الف)با توجه به شكل 

نيروی منتجه وارد بر آن جزء جرم باشد، قانون دوم نيوتن به صورت زیر در  Fمحورهای مختصات و

 آید: می

dV (02-الف)
F m

dt
  

 های جرمی هواپیما است: کل نیروی خارجی وارد بر هواپیما مجموع جزء

F (03-الف) F 

   برابر است با: mسرعت جزء جرمی

 (21-الف)
c

dr
V V

dt
  

dr/و سرعت حرکت مرکز ثقل هواپيما  cVکه dt باشد. با جایگذاری  سرعت جزء نسبت به مرکز تقل می

 عبارت سرعت در قانون دوم نيوتن خواهيم داشت: 

) (20-الف) )c

d dr
F F V m

dt dt
     

 :نوشتبه فرم زیر  توان را می (20-الف)، معادله شود که جرم هواپيما ثابت استاگر فرض 

cdV (22-الف) d dr
F m m

dt dt dt
   

 یا

xy,z
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 (29-الف)
2

2

cdV d
F m r m

dt dt
   

rشود، مجموع گيری می از مرکز ثقل اندازه rچون m  برابر صفر خواهد بود. از این رو معادله نيرو به

 صورت زیر در خواهد آمد:

cdV (24-الف)
F m

dt
 

دهد. به  ین معادله رابطه بين نيروهای خارجی وارد بر هواپيما و حرکت مرکز ثقل پرنده را نشان میا

توان به  را می mتوان معادلات گشتاورها را توسعه داد. معادله گشتاور برای جزء جرمی همين ترتيب می

 صورت زیر نوشت:

) (25-الف) )
d d

M H r V m
dt dt

    

هایی از سرعت مرکز ثقل و سرعت نسبی جزء جرمی نسبت به مرکز  توان در ترم سرعت جزء جرمی را می

 ثقل بيان کرد:

 (26-الف)
c c

dr
V V V r

dt
     

ای برابر  ع اندازه حرکت زاویهفاصله جزء جرمی از مرکز ثقل است. مجمو rای پرنده و سرعت زاویه که 

 است با:

 (27-الف) ( ) ( )cH H r V m r r m           

  توان نوشت: مقداری ثابت است و بنابراین می mکه 

 (22-الف) ( )cH r m V r r m        

0rبرابر صفر است، چون (22-الف)همانطور که قبلا توضيح داده شد، اولين ترم معادله  m  اگر .

 شان به فرم زیر بنویسيم: های ای و بردار مكانی را برحسب مولفه سرعت زاویه

ˆ (23-الف) ˆ ˆpi qj rk    

ˆ (91-الف) ˆ ˆr xi yj zk   
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 (، خواهيم داشت:22-الف)با جایگذاری در معادله 

2 (90-الف) 2 2ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ( ) ( ) ( )( )H pi qj rk x y z m xi yj zk px qy rz m            

 ( است:92-، به صورت رابطه )الفHای های اسكالر اندازه حرکت زاویه که مولفه

 (92-الف)

2 2

2 2

2 2

( )

( )

( )

x

y

z

H p y z m q xy m r xz m

H p xy m q x z m r yz m

H p xz m q yz m r x y m

  

  

  

    


    


    

  

  

  

 

 

) ها یابی مجموع ) شوند: هواپيما هستند که به صورت زیر تعریف می  های اینرسیدر معادله فوق ممان 

 (99-الف)

2 2

2 2

2 2

( )

( )

( )

x xy

v v

y xz

v v

z zy

v v

I y z m I xy m

I x z m I xz m

I x y m I yz m

 

 

 


  




  



  



 

 

 

 

xyکه II y,به ترتيب ممان اینرسی جرمی هواپيما حول محورهای  zIو , x وz .جملات با اندیس  هستند

بندی هواپيما و  اینرسی به پيكر و همچنين حاصلضربترکيبی به حاصلضرب اینرسی معروف هستند. ممان 

های اینرسی بزرگتر باشد، مقاومت هواپيما در مقابل دوران بيشتر  نحوه توزیع جرم بستگی دارد. هرچه ممان

 شوند: صورت زیر نوشته می ای به های اسكالر اندازه حرکت زاویه خواهد بود. معادله

 (94-الف)
x x xy xz

y xy y yz

z xz yz z

H pI qI rI

H pI qI rI

H pI qI rI

  

   

   

 

واپيما در حال دوران است، محورهای مختصات نچرخند، مقدار ممان اینرسی نيز با اگر هنگامی که ه

شوند. برای حل این مشكل سيستم  زمان تغيير کرده و مشتقات ممان اینرسی نيز در معادلات ظاهر می

خواهيم  گيریم )سيستم مختصات بدنه(. حال می محورهای مختصات را روی هواپيما ثابت در نظر می

شود را بدست آوریم. مشتق هر بردار دلخواه  که به چرخش محور بدنه مربوط می Hو Vردارهایمشتقات ب
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صورت زیر بيان  است، بهای  با توجه به چرخش محورهای مختصات بدنه که دارای سرعت زاویه Aمانند

 شود:  می

 (95-الف)
I B

dA dA
A

dt dt
   

معرف محورهای مختصات بدنه  Bمعرف محورهای مختصات اینرسی و اندیس Iدر این رابطه، اندیس

 توان به صورت زیر نوشت: ها را می است. با بكار بردن این تعریف، معادله

) (96-الف) )c
c

B

dV
F m m V

dt
   

 (97-الف)
B

dH
M H

dt
   

 ها به صورت زیر خواهند بود: های اسكالر این معادله مولفه

 (92-الف)
     x y z

x z y y x z z y x

F m u qw rv F m v ru pw F m w pv qu

L H qH rH M H rH pH N H pH qH

        

        
 

جاذبه و  های نيرو و گشتاور روی هواپيما از ترکيب نيروهای آیرودیناميكی، نيروی ها مولفه در این معادله

توان حاصلضرب اینرسی  اب صحيح محل محورهای مختصات، میشوند. با انتخ نيروی جلوبرنده ناشی می

,yz xyI I را صفر کرد. برای این منظور لازم است که صفحهxz  را صفحه تقارن هواپيما قرار دهيم. با این

 شوند: می صورت زیر نوشته به  z و y و x )گشتاور( در سه جهت های ممان فرض، معادله

2 (93-الف) 2

( )

( ) ( )

( )

x xz z y xz

y x z xz

xz z y x xz

L I p I r qr I I I pq

M I q rp I I I p r

N I p I r pq I I I qr

    

    

     

 

 موقعیت و جهت هواپیما -1-5-الف

توان موقعيت و جهت  باشد. متاسفانه، نمی آمده برای مختصات ثابت هواپيما می  های حرکت بدست معادله

هایی از  متوان در تر هواپيما را نسبت به محورهای مختصات ثابت توصيف کرد. موقعيت و جهت هواپيما را می


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0tنشان داده شده است توصيف کرد. در لحظه (9-الف)حور مختصات ثابت زمينی که در شكل م  دو ،

 محور مختصات بر روی یكدیگر منطبق هستند.

 

 [99] ارتباط بين محور مختصات بدنی و زمينی( 9-الف) شكل

ها  که ترتيب آنها مهم است، توصيف کرد. زاویه دورانتوان توسط سه دوران متوالی  جهت هواپيما را می

نمای کلی یك هواپيما همراه با مختصات بدنی و مختصات زمينی در شكل  به زوایای اویلر معروف است.

 ( نشان داده شده است.4-الف)

 

 

 [92هواپيما و مختصات زمينی و بدنی ] (4-الف) شكل
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توان به روش زیر بدست آورد. تصور کنيد که  ا میمختصات بدنی نسبت به مختصات زمينی ر  جهت 

رد و سپس هواپيما طوری قرار داشته باشد که سيستم مختصات بدنی موازی با مختصات زمينی قرار گي

 :[92و  97های زیر صورت گيرد ] دوران

,دوران محورهای -0  ,f f fz y x 0حول fz ه سمتبه اندازه زاوی1، که در این صورت محورها به 1 1, ,z y x 

 شوند. منتقل می

2، که در این صورت محورها به به اندازه زاویه پيچ  10yحول  دوران محورهای -2  2 2, ,z y x 

 شوند. یمنتقل م

2دوران محورهای -9 2 2, ,z y x  20حولx به اندازه زاویه رول 3، که در این صورت محورها به 3 3, ,z y x 

 شوند. منتقل می

ت به مختصات زمينی بدست آورد. اگر در های پروازی را نسب سرعت  توان مولفه با تعریف زوایای اویلر، می

,جهت محورهای  ,f f fz y x سرعت های  مولفه / , / , /dz dt dy dt dx dt را بترتيب  2و  0های  و اندیس

111های سرعت در جهت  مولفه ,, xyz  222و ,, xyz (می9-9در نظر بگيریم، با استفاده از شكل )  توانيم

 بنویسيم:

 (41-الف)
1 1 1 1 1cos sin sin cos

dx dy dz
u v u v w

dt dt dt
        

sinتر  قبل از پرداختن به ادامه کار، از نماد کوتاه , cos , sinS C S       کنيم.  و ... استفاده می

1(، 41-الفمشابه معادله ) 1 1, ,w v u 3توان برحسب  را می 2 2, ,w v u  :بيان کرد 

1 (40-لفا) 2 2 1 2 1 2 2u u C w S v v w u S w C         

 و 

2 (42-الف) 2 2u u v vC wS w vS wC        

,که ,w v u توانیم سرعت مطلق  هستند. با رجوع به معادله های بالا، می های سرعت در محور بدنی مولفه

  های سرعت بدنی بنویسیم: هایی از زوایای اویلر و مولفه را در ترم

1 1 1, ,z y x

, ,b b bz y x
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 (49-الف)

dx

dt C C S S C C S C S C S S u
dy

C S S S S C C C S S S C v
dt

S S C C C w
dz

dt

           

           

    

 
 

     
           
       

 
  

 

آید. ارتباط بين  بدست می گيری از معادله فوق، مكان هواپيما نسبت به محور ثابت زمينی  با انتگرال

) ای در محور بدنی سرعت زاویه , , )r q p های اویلر و نرخ ( , , )   ( به صورت 9-الف) با استفاده از شكل

 آید: بدست می زیر

 (44-الف)
1 0

0

0

p S

q C C S

r S C C



  

  







    
    

     
        

 

 آورد: های اویلر به صورت زیر بدست  توان برای نرخ ( را می94-الفمعادله )

 (45-الف)
1 tan tan

0

0 sec sec

S C p

C S q

S C r

 

 

 

  



  

    
    

     
        

 

)گيری از معادله فوق، زوایای اویلر با انتگرال , , )   حرکت به صورت معادلات توان بدست آورد.  را می

  شوند. بيان می در قسمت بعد خلاصه

 

 طی سازی معادلات حرکتخ -6-الف

 صورت زیر نوشت: توان به شكل مدل فضای حالت و غيرخطی به معادلات حرکت را می

) (46-الف) , )x f x u 

لات تحت چه مقاصدی و باشد. بسته به اینكه این معاد ورودی سيستم می uمتغيرهای حالت و  xکه در آن 

گيرد. اگر چه  مورد استفاده قرار می x , uای حل شوند، ترکيبی از متغيرهای حالت  برای چه مسئله

دیناميك حاکم بر اکثر فرایندهای صنعتی و سيستمهای واقعی غيرخطی است، ليكن تحليل و طراحی 
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 کننده غيرخطی در بسياری ازترلهای کنترل برای حالت غيرخطی، بسيار دشوار و پياده سازی کنسيستم

های  های دقيق خطی از سيستمرو، بدست آوردن مدلضروری است. از اینموارد عملی و کاربردی، امری غير

ناپذیر است. عمومأ، معادلات دیفرانسيلی حرکت پرنده  غيرخطی، از نظر مهندسی بسيار مهم و اجتناب

 غيرخطی هستند.

توان حول یك نقطه تعادل معين )شرایط حالت دائم( با شرایط  را میاین معادلات دیفرانسيل غيرخطی 

و  (e)، زاویه الویتور ()(، زاویه وضعيت α) پروازی مثل سرعت، ارتفاع و مرکز ثقل ثابت و نيز زاویه حمله

در را بدست آورد.  (LTI)ناپذیر با زمان  ... خطی کرد و دستگاهی از معادلات دیفرانسيل معمولی خطی تغيير

توانند رفتار یك سيستم  کم باشد این معادلات می 0صورتی که انحراف مقادیر مربوطه از مقادیر تعادل

شوند که  سازی معادلات دیفرانسيل غيرخطی بررسی می دیناميكی را توصيف کنند. در ادامه دو روش خطی

2کوچك ختلالاتعبارتند از: روش ا
 [.97و روش ژاکوبين ]  

 لالات کوچکنظریه اخت -1-6-الف

شوند. برای  سازی می های بدست آمده در بخش قبل با استفاده از نظریه اختلالات کوچك خطی معادله

کنيم که حرکت هواپيما شامل انحرافات کوچكی در اطراف  استفاده از نظریه اختلالات کوچك فرض می

بزرگ وجود داشته باشد )مانند  ه این در شرایطی که حرکاتی با دامنیط یك پرواز یكنواخت باشد. بنابرشرا

حال، این نظریه در بسياری از  هر  اسپين یا واماندگی(، این نظریه دقت کافی ندارد و قابل کاربرد نيست. به

 دهد. هایی با دقت کافی برای کاربردهای مهندسی ارائه می حالات پاسخ

-ی جزئی اختلال قرار داده میاضافه مقدار  به جای تمام متغيرهای معادلات حرکت، یك مقدار مرجع به

 شود:

                                         
1
- Trim 

2
- Small perturbation 
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 (47-الف)

0 0 0

0 0 0

0 0 0

0 0 0

0

u u u v v v w w w

p p p q q q r r r

X X X Y Y Y Z Z Z

M M M N N N L L L

  

        

        

        

        

  

 

کنيم شرایط پروازی مرجع، متقارن بوده و نيروهای جلوبرنده ثابت و بدون  برای سادگی مسئله فرض می

 تغيير بمانند. این فرض یعنی:

0 (42-الف) 0 0 0 0 0 0v p q r        

صفر خواهد   0wها را منطبق بر جهت بردار سرعت هواپيما بگيریم، xرعلاوه بر این، اگر ما از ابتدا محو

توان معادلات حرکت را ساده  شد. حال اگر نظریه اختلالات کوچك را در معادلات حرکت بكار بگيریم، می

 گيریم: را در نظر می xکرد. به عنوان نمونه، معادله نيروی

 (43-الف) sinX mg m u qw rv    

 توان نوشت: کوچك در معادله بالا می ختلالاتبا جایگذاری متغيرهای ا

 (51-الف)
0 0

0 0 0 0 0

sin( )

( ) ( )( ) ( )( )

X X mg

d
m u u q q w w r r v v

dt

     

 
        

 

 

0کنيم  های اختلالات صرفنظر کرده و فرض اگر از حاصلضرب 0 0 0 0 0 0 0w v p q r         

 آید:به صورت زیر در می Xعادلهدر این صورت م

0 (50-الف) 0sin( )X X mg m u      

 تر نيز شود: تواند ساده این معادله با بكار بردن اصول مثلثاتی می

0 (52-الف) 0 0 0 0sin( ) sin cos cos sin sin cos               

  و در این صورت: 

0 (59-الف) 0 0(sin cos )X X mg m u       
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 آید: اختلال در معادله فوق را برابر صفر قرار دهيم، شرایط مرجع پرواز بدست میاگر تمام مقادیر 

0 (54-الف) 0sin 0X mg   

 شود: به صورت زیر ساده می Xکه در این صورت معادله نيرویی

0cosX (55-الف) mg m u      

تواند با استفاده  ها است که میگی و آیرودیناميكی در جهت محور نيروهای جلوبرند تغيير Xنيروی

,را فقط تابعی از Xهای تيلور برحسب متغيرهای اختلال بيان شود. اگر از سری ,e w u وT در نظر

 بگيریم: 

e (56-الف) T

e T

X X X X
X u w

u w
 

 

   
        

   
 

uXwXXبه e  /,/,/  وTX  شود و در شرایط پروازی مرجع ارزیابی  مشتقات پایداری گفته می /

شند. اگر برای کنترل با می 0)تراتل( دسته گازالویتور و  ترتيب تغيير در زاویه  ه ب Tو eشوند. متغيرهای می

H طولی از کانارد یا دم تمام چرخان استفاده شود، مقادیر

H

X








cو  

c

X








 جایگزین خواهند شد. 

 با جایگذاری عبارت بسط داده شده در معادله نيرو خواهيم داشت:

0cose (57-الف) T

e T

X X X X
u w mg m u

u w
   

 

   
          

   
 

 آن: و با مرتب کردن

)0 (52-الف) ) ( ) ( cos ) e T

e T

d X X X X
m u w mg

dt u w
   

 

   
         
   

 

 معادله به فرم مناسب زیر در خواهد آمد: mبا تقسيم بر جرم

)0 (53-الف) ) ( cos )
eu w e T

T

d X
X u X w g X

dt
   




         


 

                                         
1
-Throttle  

X
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muXXmwXXکه uw //,//  مشتقات آیرودیناميكی هستند که بر جرم هواپيما تقسيم غيره و ،

 شدند. 

w,وها و گشتاورهای آیرودیناميكی تابع متغيرهای حرکتی مثل تغيير نير u   و غيره هستند. مشتقات

  :[92و  92] طور خلاصه به شرح زیراند شوند به آیرودیناميكی که برای تحليل حرکت پرنده استفاده می

 (61-الف)

e T

e T

r

r

e T

e T

X X X X
X u w

u w

Y Y Y y
Y v p r

v p r

Z Z Z Z Z Z
Z u w w q

u w w q

 
 




 
 

   
         

    
   

         
    

     
             

      

 

 (60-الف)

r a

r a

e T

e T

r a

r a

L L L L L
L v p r

v p r

M M M M M X
M u w w q

u w w q

N N N N N
N v p r

v p r

 
 

 
 

 
 

    
           

     
     

             
      

    
           

     

 

توانند به عنوان تابعی از تمام متغيرهای حرکت بيان شوند، هر  نيروها و گشتاورهای آیرودیناميكی می

چند در معادلات فوق فقط عبارتی که معمولا مهم هستند حفظ گردیده است. لازم به ذکر است که در 

رای هواپيمایی که دارای دم معادلات فوق فرض شده است که هواپيما دارای سطح کنترلی بالابر است. ب

جلو)کانارد( یا ترکيبی از هر دو سطح کنترلی طولی هستند، جملاتی که معرف اثر بالابر هستند، باید در 

متعاقبا ذکر تر تعویض شوند. نتيجه معادلات حرکت خطی شده هستند که معادلات فوق با جملات مناسب

 .خواهد شد.

 سازی به روش ژاکوبین خطی -2-6-الف

( باشد. برای 46-الف)شود معادله دیفرانسيل حاکم بر یك سيستم دیناميكی به صورت معادله   رض میف

 شود.  به ترتيب زیر عمل می 0uو  0xسازی حول یك نقطه کاری  خطی

 تغيير کنترل ورودی به صورت:
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0u (62-الف) u u  

 وجی سيستم به صورت:و خر

0x (69-الف) x x  

x,خواهد بود.  u  0ی کوچك حول هاختلالا 0,x u  گرفته شوند: در نظر 

0x (64-الف) x x  

 که در آن

d (65-الف)
x x

dt
  

 توان نوشت: می (66-الف)در معادله  (65-الف)و  (64-الف) (،69-الف)دلات با جایگذاری معا

0 (66-الف) 0 0( , )x x f x x u u      

0( حول 67-الفبا بسط تيلور سمت راست معادله ) 0,x u آید: معادله زیر بدست می 

 (67-الف)
0 0 0( , ) . .

f f
x x f x u x u H O T

x u
  

 
    

 
 

 آید: ه بالا در بسط تيلور رابطه خطی زیر بدست میبا صرفنظر از جملات مرتب

x (62-الف) A x B u    

 که در آن 

 (63-الف)
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 (71-الف)
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   
 
 
 
   
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00کاری  معلومی هستند که از جایگذاری مقادیر نقطه ماتریسهای Bو  A ماتریسهاس ,ux  بدست

آیند.حسن این روش در مقایسه با روش اول، این است که یك قالب ماتریسی در فضای حالت در اختيار  می

راحتی و مستقيماً در حوزه زمان ه توان محاسبات معادله مشخصه و بررسی پایداری را ب دهد که می قرار می

 نيست. با توجه به موارد ذکر شده،پلاس )فضای حالت( انجام داد و برای این منظور دیگر نيازی به فضای لا

سازی ژاکوبين انجام شده  سازی معادلات حرکت غيرخطی پرنده براساس روش خطی نامه خطیدر این پایان

 است. 

 

 معادلات حرکت جسم صلب اختلالات کوچک خطی شده طولی و عرضی  -7-الف

 معادلات حرکت طولی 
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 معادلات حرکت عرضی 
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dt
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 خلاصه معادلات دینامیکی و سینماتیکی -8-الف

 معادلات نیرو 

 rvqwumWX  sin  

)(sincos pwruvmWY    

 qupvwmWZ   coscos   

  گشتاورمعادلات 

pqIIIqrrIpIL xzyzxzx  )(     

)()( 22 rpIIIrqqIM xzzxy    

qrIIIpqpIrIN xzxyxzz  )(   

 ای اولر ای بدنی بر حسب زوایا و سرعت زاویه های زاویه سرعت 

sinp       

cos cos sinq        

cos cos sinr        

 ای بدنه تهای زاویهای اولر بر حسب زوایا و سرع سرعت زاویه 

sin tan cos tanp q r         

cos sinq r     

( sin cos )secq r      
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 های سرعت بدنه سرعت هواپیما در محورهای ثابت بر حسب زوایای اولر و مولفه 
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 F-18مربوط به مدل کاملا غیرخطی شش درجه آزادی هواپیمای   S-function -1-ب

 
%%%                                                                    %% 
%%% ---- State Variables --------                                      %% 
%%% x = [ vt    ( ft/sec )    - velocity                               %%   
%%%       alpha ( rad )       - angle of attack                        %% 
%%%       beta  ( rad )       - sideslip angle                         %% 
%%%       phi   ( rad )       - Euler angle                            %% 
%%%       theta ( rad )       - Euler angle                            %% 
%%%       psi   ( rad )       - Euler angle                            %% 
%%%       P     ( rad/sec )   - roll rate                              %% 
%%%       Q     ( rad/sec )   - pitch rate                             %% 
%%%       R     ( rad/sec )   - yaw rate                               %% 
%%%       integral of north speed    ( ft )  - north displacement      %% 
%%%       integral of east speed     ( ft )  - east displacement       %%     
%%%       integral of vertical speed ( ft )  - altitude                %% 
%%%       pow  ( percent, 0 <= pow <= 100 )   - power ];               %% 
%%%                                                                    %%   
%%% ---- control Variables --------                                    %%    
%%% u = [ thtl ( 0 <= thtl <= 1.0 ) - throttle                         %% 
%%%       el   ( deg )              - elevator                         %% 
%%%       ail  ( deg )              - aileron                          %%  
%%%       rdr  ( deg )              - rudder ];                        %% 
%%%                                                                    %% 
%%% ---- parameters ---------                                          %%  
%%% xcg - center of gravity position as                                %% 
%%%       fraction of mean aerodynamic chord                           %%  
%%%                                                                    %% 
%%% ---- Output Variables --------                                     %%  
%%% output = [ x_dot                - 1st order derivative of state x  %% 
%%%            an    ( m/sec^2 )    - normal acceleration              %%  
%%%            alat  ( m/sec^2 )    - lateral acceleration in y-axis   %% 
%%%            qbar  ( psf )        - dynamic pressure                 %% 
%%%            amach                - mach number                      %%  
%%%            q     ( rad/sec )    - pitch rate                       %% 
%%%            alpha ( rad )        - angle of attack ];               %%   
%%%                                                                    %% 
%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% 

  
function  [ x_dot, an, alat, qbar, amach, q, alpha,Mudot ] = F18_dynam ( 

time, x, control, xcg ) 

  
%% --------- constant variable ------------------- 
rtod = 180 / pi; %% radians to degrees 
%===================Inertia constants ============== 

  

  
  cbar       = 11.52;%-------ft----- 
  b          = 37.42; 
  mass       = 1036;   %--- mass ---    
  rm         = 1/mass;  
  xcgr       = 0.25; 
  g          = 32.2; 
  Ix         = 23000*1; 
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  Iy         = 151293*1; 
  Iz         = 169945*1; 
  Ixz        =-2131.8*1; 
  s = 400; 

    
 lxt = 18.17; 
 lyt = 2.23; 

   
 he = 0.0;   % engine angular momentum 

    
c1=( Iz*(Iy-Iz)-Ixz^2 )/(Ix*Iz-Ixz^2);    
c2=( Ixz*(Ix-Iy+Iz))/(Ix*Iz-Ixz^2);  
c3=Iz/(Ix*Iz-Ixz^2); 
c4=Ixz/(Ix*Iz-Ixz^2); 
c5=(Iz-Ix)/Iy; 
c6=Ixz/Iy; 
c7=1/Iy; 
c8=(Ix*(Ix-Iy)-Ixz^2)/(Ix*Iz-Ixz^2); 
c9=Ix/(Ix*Iz-Ixz^2); 

  
%================================================== 

  
%% ---- Assign state variables --------------- 
vt = x(1); 
alpha = x(2) * rtod; %% x(2) in radians, alpha in degrees. 
beta = x(3) * rtod;  %% x(3) in radians, beta in degrees. 
phi = x(4); 
theta = x(5); 
psi = x(6); 
p = x(7); 
q = x(8); 
r = x(9); 
alt = x(12); 
pow = x(13);% power 
% ---- Assign state & control variables --------------- 
thtl = control(1); 
el   = control(2); 
ail  = control(3); 
rdr  = control(4); 

  
% ---- Air Data computer and engine model ------------ 
[tfac, t, rho, amach, qbar, ps ] = adc ( vt, alt );  
%cpow = tgear (thtl); 
%x_dot (13) = pdot ( pow, cpow );  %% x_dot(13) = power derivative 
x_dot (13) = 0;  %% x_dot(13) = power derivative 

  
%================================= 

  
T1=11200.*.7;   
T1=16000.*1.3; 

  
th=130; 

     
thrust=( 24000+5500*sin( 2.1*(amach-0.7) ) )*( (th-30)/100 ); 

      
%================================= 
t=thrust*thtl; 
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%---------aerodynamic coefficients for state equation----------------------

----------    
  if  alpha < 10      
    CL=( 0.0751*alpha+.2292 ); 
%       CL=( 0.0751*alpha-0.0309 ); 
else  
    CL=( -0.00148*(alpha)^2+0.106*alpha+0.1312 ); 
end  
CLde=0.0144;             %------F-18(per deg) 

  

  
if  alpha < 20      
    CD=( 0.0013*(alpha)^2-0.00438*alpha+.03322 )*1; 
    CD=( 0.0013*(alpha)^2-0.00438*alpha+.0297 )*1; 
else  
    CD=( -0.0000348*(alpha)^2+0.0473*alpha+0.45846 )*1; 
end  
    CY= -0.0186*beta+ail/25*(-

0.00227*alpha+0.039)+rdr/30*(0.00265*alpha+0.141)*1; 
%---------------------Pitch-moment coefficient:--------------- 

  
    CM=( .0019885-.0043700*alpha ); 
    Cmde=-.0196*1;             %------F-18(per deg) 
    Cmq=-.0615*1;     
%==================================== 

  

  
%--- -5<=alpha<=15 ----Roll-moment coefficient:---- 
if  alpha < 15      
    Cl0=( (-.00012*alpha-.00092)*beta ); 
else  
    Cl0=( (.00022*alpha-.006)*beta ); 
end  

       
%   Clp=-.01575; 
    Clp=-0.0315*1; 
    Clr=0.0126*1; 
    Clda=( 1./25*(.00121*alpha-.0628) )*1; 
    Cldr=(-1./30*(.000351*alpha-.0124) )*1; 

  
%----------------------Yaw-moment coefficient:---- 
      if  beta< 10     
    Cn0=( .00125*beta ); 
elseif  alpha >= 10 & alpha < 25.d0       
    Cn0=( -.00022*alpha+.00342 )*beta; 
else 
    Cn0=( -.00201*beta ); 
end  

       
    Cnr=-.0142*1; 
    Cndr=( 1./30*(.000804*alpha-.0474) )*1; 
    Cnda=( 1./25*(.000213*alpha+.00128) )*1; 

     

    
     CL=CL+CLde*el; 
     Cm=CM+cbar/(2*vt)*Cmq*q+Cmde*el; 
     CD=CD; 

      
%       
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     czt=-CL*cos(alpha/rtod)-CD*sin(alpha/rtod); 
     cxt=CL*sin(alpha/rtod)-CD*cos(alpha/rtod); 
     cmt=Cm+(xcgr-xcg)*czt;      

      

 
     cyt=CY; 
     clt=Cl0+Clda*ail+Clp*p;  
     cnt= Cn0+Cndr*rdr+Cnr*r    ; 

      
     cnt = cnt-cyt*( xcgr - xcg )*cbar /(2*vt); 
%=============================================== 

  
%% ---- Get ready for state equations ------------ 
cbta = cos( x(3) ); 
u = vt * cos( x(2) ) * cbta; 
v = vt * sin( x(3) ); 
w = vt * sin( x(2) ) * cbta; 
sth = sin( theta ); 
cth = cos( theta ); 
sph = sin( phi ); 
cph = cos( phi ); 
spsi = sin( psi ); 
cpsi = cos( psi ); 
qs = qbar * s; 
qsb = qs * b; 
rmqs = rm *qs; 
gcth = g * cth; 
qsph = q * sph; 
ay = rmqs * cyt; 
az = rmqs * czt; 

  
%% ---- Force equations ------------ 
udot = r * v - q * w - g * sth + rm * ( qs * cxt + t ); 
vdot = p * w - r * u + gcth * sph + ay; 
wdot = q * u - p * v + gcth * cph + az; 
dum = ( u * u + w * w ); 
x_dot(1) = ( u * udot + v * vdot + w * wdot ) / vt; %vt    ( m/sec )    - 

velocity  
x_dot(2) = (u * wdot - w * udot ) / dum; 
x_dot(3) = (vt * vdot - v * x_dot(1) ) * cbta / dum; 

  
%% ---- Kinematics ------------ 
x_dot(4) = p + ( sth / cth ) * (qsph + r * cph ); 
x_dot(5) = q * cph - r * sph; 
x_dot(6) = ( qsph + r * cph ) / cth; 

  
%% ---- Moments ------------ 
x_dot(7) = ( c2 * p + c1 * r + c4 * he ) * q + qsb * ( c3 * clt + c4 * cnt 

); 
x_dot(8) = ( c5 * p -c7 * he )* r + c6 * ( r^2 - p^2 ) + qs * cbar * c7 * 

cmt; 
x_dot(9) = ( c8 * p - c2 * r + c9 * he ) * q + qsb * ( c4 * clt + c9 * cnt 

); 

  
%% ---- Navigation ------------ 
t1 = sph * cpsi; 
t2 = cph * sth; 
t3 = sph * spsi; 
s1 = cth * cpsi; 
s2 = cth * spsi; 
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s3 = t1 * sth - cph * spsi; 
s4 = t3 * sth + cph * cpsi; 
s5 = sph * cth; 
s6 = t2 * cpsi + t3; 
s7 = t2 * spsi - t1; 
s8 = cph * cth; 

  
x_dot(10) = u * s1 + v * s3 + w * s6;  %% north speed 
x_dot(11) = u * s2 + v * s4 + w * s7;  %% east speed 
x_dot(12) = u * sth - v * s5 - w * s8; %% vertical speed 
Mudot=p*cos(x(2))+r*sin(x(2)); 

  
x_dot = x_dot'; % transfer the vector to a column vector 

  
%% ---- Outputs ------------ 
%an = (-1) * az*cos(phi)*cos(theta) / g; 
an = (-1) * az / g; 
alat = ay / g; 

 

 
function [tfac, t, rho, amach, qbar, ps ] = adc ( vt, alt ) 

 

 
% %===================================================== 
% %% standard atmosphere model used in F-18     %% 
% %% model  ( air data computer )               %% 
r0 = 2.37764e-3;  % const, sea-level density, slugs/ft^3 
 alt=alt;                           % In ft 
 tfac = 1.0 - 0.703e-5 * alt; 
 t = 519.0 * tfac;  % temperature, Rankine scale 
 if ( alt >= 35000.0 ) 
     t = 390.0; 
end 
 rho = r0 * ( tfac ^ 4.14 );  % density 
 amach = vt / sqrt ( 1.4 * 1716.3 * t ); % Mach number 
 qbar = 0.5 * rho * vt * vt;  % dynamic pressure, psf 
 ps = 1715.0 * rho * t;  % static pressure 

 

 
function [ sys, x0, str, ts ] = sfunction_nlplant( t, x , u, flag, 

state_trim, xcg ) 

  
switch flag 
case 0 
   [ sys, x0, str, ts ] = mdlInitializeSizes( state_trim ); % 

Initialization 

    
case 1 
   sys = mdlDerivatives( t, x, u, xcg ); % Calculation of derivatives      

  
case 3 
   sys = mdlOutputs( t, x, u, xcg ); % Calculate outputs      

   
case {2,4,9} 
   sys = []; % Unused flags 

    
otherwise 
   error(['Unhandled flag = ', num2str(flag)]); % error handling 
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end 

  
% end of function sfunct_nlplant    

  
%==========================================================================

=== 
% mdlInitializeSizes 
% Return the sizes, initial conditions, and sample times for the S-

function. 
%==========================================================================

=== 
% 
function [ sys, x0, str, ts ] = mdlInitializeSizes( state_trim ) 

  
sizes = simsizes; 

  
sizes.NumContStates  = 13; 
sizes.NumDiscStates  = 0; 
sizes.NumOutputs     = 18;  % an, qbar, amach,alat   
sizes.NumInputs      = 4;   % 4 controls 
sizes.DirFeedthrough = 1; 
sizes.NumSampleTimes = 1;   % at least one sample time is needed 

  
sys = simsizes(sizes); 

  
% initialize the initial conditions 
x0  = state_trim; 

  
% str is always an empty matrix for s-function as m-files 
str = []; 

  
% initialize the array of sample times to be continuous sample time 
ts  = [0 0];  

  
% end mdlInitializeSizes 

  
%==========================================================================

=== 
% mdlDerivatives 
% Return the derivatives for the continuous states. 
%==========================================================================

=== 
% 
function sys = mdlDerivatives( t, x, u, xcg ) 

  
% to calculate the state derivatives 
[ x_dot, an, alat, qbar, amach, q, alpha ] = F18_dynam ( t, x, u, xcg ); 
sys = x_dot; 

  
% end mdlDerivatives 

  
%==========================================================================

=== 
% mdlOutputs 
% Return the block outputs. 
%==========================================================================

=== 
% 
function sys = mdlOutputs( t, x, u, xcg ) 
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% to calculate the state derivatives 
[ x_dot, an, alat, qbar, amach, q, alpha, Mudot ] = F18_dynam ( t, x, u, 

xcg ); 
sys = [ x; an; qbar; amach; alat; Mudot;]; 

  
% end mdlOutputs 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



31 

 

 

یما و الگوریتم کنترل در سیمولینککل مدل هواپ -2-ب  
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بلوک کنترل -3-ب  
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Abstract 

 

The proper control for tracking the desired path is one of the most important military 

superiority and maneuverability of a fighter aircraft. The fighter aircraft control system is 

usually automatic. Automatic control systems for aircraft guidance realize via the various 

control parameters such as angle of attack, pitch angle, flight angle and altitude. 

Therefore, it is important to use an intelligent and online method for an efficient track of 

complex and nonlinear maneuver. In this thesis, kernel least mean square (KLMS) based 

method is proposed for the intelligent control and online tracking of a desirable nonlinear 

maneuver. The kernel least mean square algorithm enhances the present understanding of the 

LMS algorithm with a machine learning perspective. Moreover, training the RBF networks 

with the KLMS is different from conventional RBF networks. For conventional RBF training, 

the kernel centers and their number have to be chosen heuristically or through a complex 

algorithm. While in the KLMS method, the centers and its number are automatically chosen 

during the learning, and there do not need to be determined beforehand. Therefore, this 

method performs as a generalized simple neural network with radial type basis functions. 

Furthermore, for updating the kernel function, an adaptive learning algorithm is also 

presented. Finally, the efficiency of the proposed approach is successfully investigated 

through the nonlinear maneuver tracking of a fighter aircraft. 

 

Keywords: Intelligent control, fighter aircraft, tracking, Kernel least mean square algorithm, 

radial basis neural networks, nonlinear maneuver. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 


