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 تولیدات علمی مربوطه ذکر شود.
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 چکیده

به دلیل پیشرفت و پیچیده تر شدن سیستم های امروزی کنترل آن ها نیز پیچیده تر شده است،در هر سیستمی 

بروز خطا اجتناب ناپذیر است،این خطاها می تواند خسارت های مالی و جانی را به همراه داشته باشد.به همین 

در این پایان نامه هدف تولید سیگنال منظور تشخیص خطا در این سیستم ها از اهمیت ویژه ای برخوردار است.

باقیمانده است ، از طرفی در هر سیستم واقعی وجود نویز و اغتشاش انکار ناپذیر است.این سیگنال های ناخواسته 

و همچنین عدم قطعیت های خود سیستم می توانند روند تشخیص خطا را دچار مشکل کنند بنابراین باید دنبال 

تشاش و نویز و عدم قطعیت ها را از روی سیگنال باقیمانده حذف نمود و دوما اثر خطا زیاد روشی بود که اولا اثر اغ

 _Hشود.از رویتگر ها به دلیل مزیت های زیاد آن ها در تولید باقیمانده استفاده می شود.در این پایان نامه رویتگر 

∞/H  سپس  مناسب می باشد این رویتگرکه برای هدف ذکر شده مورد بحث و تحلیل قرار می گیرد به دلیل آن

می باشد انجام می شود و سیگنال باقیمانده  F61طراحی برای  یک سیستم غیر خطی که مدل هواپیمای جنگنده 

با دیگر رویتگرهای  H_ /H∞در حضور خطا و اغتشاش تولید می شود و سر انجام باقیمانده ی تولید شده از رویتگر 

 شود.معروف در تشخیص خطا مقایسه می 

 2H  ،∞H ، ∞H_ /H  ،LMIتشخیص خطای مقاوم، کلیدی: کلمات 
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در سال های اخیر سیستم ها پیشرفت زیادی کردند و همچنین برای کنترل آن ها روش های متعدد و 

پیچیده ای بوجود امده است به همین دلیل و همچنین نقش مهم آن ها در زندگی انسان همیشه باید این 

 سیستم ها را کنترل و نظارت کرد چون که عدم کارایی این سیستم ها و بروز اخلال در روند معمولی آن ها

سیستم و حتی از کار  و باعث ناهماهنگی در اجزای می شودایمنی این سیستم ها  باعث به خطر افتادن

 افتادن آن سیستم می شود.

اما در برخی از سیستم ها که با جان انسان ها سر وکار دارد نظارت بر آن ها خیلی مهم و حیاتی است و 

یاتی و یا ح آنالیز گردد تا فاجعه ای انسانی، کوچکترین تغییر در رفتار طبیعی سیستم باید ثبت و سپس

 [6]زیستی رخ ندهد.

ل اهمیت بالای موضوعی که به آن اشاره شد شاخه ای از علم تحت عنوان تشخیص و شناسایی خطا به دلی

 ه است.به وجود آمد

ز ا است و همچنینتشخیص خطای بر پایه مدل  شده استه ترویکردی که در این پایان نامه در نظر گرف

است و از این مدل به عنوان به این ترتیب که ابتدا مدل ریاضی سیستم در دسترس ،نوع مقاوم می باشد

 رددگو خروجی سیستم واقعی را با خروجی سیستم ایده آل مقایسه می  شودسیستم ایده آل استفاده می 

که تفاضل این دو خروجی را سیگنال باقیمانده می نامند . اگر سیگنال باقیمانده صفر باشد یعنی در سیستم 

مکن است ناشی از عدم تطابق سیستم های مر باشد واقعی هیچ خطایی رخ نداده است ولی اگر غیر صف
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ه انواقعی و ایده آل باشد و یا حاصل از خطای وارده به سیستم باشد در هر دو صورت با طراحی یک آست

تجربه ای که از سیستم واقعی و ایده آل آن دارد می توان به درستی  باقیمانده توسط طراح با برای سیگنال

 خطا را تشخیص داد.

برای حصول این مهم و تولید سیگنال باقیمانده که به خوبی بتواند خطا را تشخیص دهد روش های متفاوتی 

وجود دارد که در بین این روش ها رویتگرهای حالت از آنجایی که به خوبی می توانند مدل های مختلف 

خطای اجزا نیز  خطا همچون خطای فیدبک , خطای ورودی و همچنین خطا در ساختار سیستم که به آن

 تشخیص دهد از جایگاه ویژه ای برخوردار است.را گفته می شود 

ام از یک رویکردی به نشود، در این پایان نامه ضمن اینکه از رویتگر حالت برای تشخیص خطا استفاده می 

6LMI  انده مکه ضمن تولید سیگنال باقیمانده بتواند اغتشاشات را از روی سیگنال باقیبرده می شود بهره

حذف کند یا به عبارتی در برابر اغتشاشات مقاوم باشد چون که وجود اغتشاش در سیستم های واقعی 

 اجتناب ناپذیر است و همچنین خطا را در سیگنال باقیمانده بیشتر کند .

 ]2[می باشد و بهینه است. _Hو  H∞رکیبی از رویتگرهای تدر واقع  LMIراه حل 

 

_______________________________ 

6-Linear Matrix Inequality 
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برای افزایش  _Hدر واقع رویتگری است که برای حذف اغتشاشات بسیار مناسب است و رویتگر  H∞رویتگر 

 خطا بکار می رود.

محدودیتی وجود دارد به این گونه که این فیلتر باید در برابر اغتشاش غیر حساس  H_/H∞در طراحی فیلتر 

آن را حذف کند و در برابر خطا حساس باشد و آن را افزایش دهد, این دو موضوع در تضاد با یکدیگرند  و

به همین دلیل باید مصالحه ای بین این دو هدف صورت بگیرد تا هدف اصلی یعنی حذف اغتشاش و برجسته 

 حاصل شود.بر روی سیگنال باقیمانده کردن خطا 

 ( مروری بر کارهای گذشته5-5

استفاده شده  F61از یک رویتگر ورودی نامعلوم برای تشخیص و شناسایی خطای محرک هواپیمای  ]3[در 

 .است و این رویتگر در برابر عدم قطعیت های مدل غیرخطی هواپیما مقاوم شده است

استفاده شده است که از مدل  F61از یک فیلتر مقاوم برای تشخیص خطای زاویه پیچ هواپیمای  ]4[در 

 ده حرکت طولی هواپیما برای تشخیص خطا به کار برده است.خطی ش

از یک رویتگر خطی به نام رویتگر لیونبرگر برای تشخیص و شناسایی خطا در بال هواپیما تحت  ]1[در 

شرایط مختلف از جمله هنگام بلند شدن هواپیما و حرکت هواپیما با سرعت ثابت تحت شرایط پایدار جوی 

 ی آشفته استفاده شده است.و همچنین در شرایط جو



5 
 

از جایابی قطب ها برای طراحی فیلتر بهینه برای تشخیص خطای محرک و سنسور هواپیما استفاده  ]1[در 

 شده است و نتایج شبیه سازی ها آورده شده است.

از یک رویتگر اغتشاش برای تشخیص و شناسایی خطای هواپیما در مدل طولی آن در حضور  ]4[در 

 تفاده شده است به گونه ای که در انتها خطا و مکان مانیتور می شود.اغتشاشات اس

از یک روش جدید به نام شکل دهی حلقه برای طراحی رویتگر مقاوم برای تشخیص خطای محرک  ]4[در 

 و سنسور هواپیما استفاده شده است که در نتیجه یک سیگنال باقیمانده مجزا از اغتشاش تولید می کند .

از یک پایگاه غنی داده ها که توسط دانشمندان علم مانیتورینگ بدست آمده است برای تشخیص و  ]9[در 

شناسایی خطا استفاده می شود که در این مقاله برای مانیتور کردن خطای موتور هواپیما به کار برده شده 

 است.

استفاده شده است که یک روش آنلاین  F61از روش تطبیقی برای تشخیص خطا محرک هواپیما  ]61[در 

 . اده شده استدر این روش از فیلتر کالمن برای تولید باقیمانده استف برای مانیتور کردن عیب است

از یک روش تطبیقی برای طراحی رویتگر ورودی نامعلوم برای تشخیص خطای محرک هواپیمای  ]66[در 

F61  استفاده شده است به گونه ای که از چند رویتگر موازی با یکدیگر برای تولید باقیمانده استفاده شده

 است.
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از یک الگوریتم هوشمند فازی برای تشخیص عیب در هواپیما استفاده می کند به گونه ای که از  ]62[در 

 مدل فازی برای تخمین حالت های سیستم استفاده می کند و سیگنال باقیمانده را مانیتور می کند.

 فصل بندی پایان نامه به شرح زیر است:

 ه قرار است انجام گیرد .در فصل اول مقدمه که شامل تعاریف و رویکردهایی ک

در فصل دوم به خطا پرداخته می شود و همچنین مدل های مختلف خطا و مدل های مختلف تشخیص 

 خطا بیان می گردد و همچنین به معرفی و تحلیل چند نمونه از مهم ترین رویتگرها پرداخته می شود .

که یک فیلتر  LMIبا رویکرد  H_/H∞گر در فصل سوم به رویتگر اصلی مورد بحث این پایان نامه یعنی رویت

 بهینه برای تولید سیگنال باقیمانده است پرداخته می شود .

در فصل چهارم تعریفی از سیستم بیان می شود که سیستم مورد بحث این پایان نامه مدل غیرخطی 

 است و به همراه معادلات حالت غیرخطی از آن ارائه می شود. F61هواپیمای جنگنده 

پنجم شبیه سازی ها در محیط سیمولینگ متلب برای سیستم غیرخطی و هم خطی انجام شده  در فصل

 است و نتایج شبیه سازی ها آورده شده است .

رویکردی که در این پایان نامه انجام در فصل ششم نتیجه گیری و همچنین پیشنهادات ارائه می شود. 

طا و تشخیص خطا گفته می شود و از مزایای استفاده گرفته است به این ترتیب است که در ابتدا مفاهیم خ
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از رویتگرهای حالت برای تشخیص عیب مطالبی گفته می شود و سپس به تحلیل مفصل یکی از این 

رویتگرها پرداخته می شود و سپس سیستم توصیف می شود و رویتگر مورد بحث بر روی سیستم پیاده 

ها سیگنال باقیمانده با استفاده از این رویتگر تولید و با سازی می شود و سرانجام در قسمت شبیه سازی 

 دیگر روش های مطرح شده مقایسه می گردد.
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 فصل دوم

 انواع خطا 

 و

 روش های تشخیص خطا
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 ( مقدمه2-5

ی توجهتاثیرات اتوماسیون بر روی عملکرد و طراحی تکنیکی سیستم ها به صورت قابل  6911از سال 

افزایش یافت. این توسعه سیستم ها تقاضا برای درست عمل کردن سیستم ها را افزایش داد. در ابتدا 

اپراتورهای انسانی نقش نظارت را بر عهده داشتند. اما بعد ها روش های کامپیوتری جایگزین اپراتورهای 

 [63]انسانی شدند.

و خروجی سیگنال  U. رابطه بین سیگنال ورودی خطا ممکن است به صورت انواع مختلفی وارد سیستم شود

Y شود.مدل سازی ممکن است به صورت پیوسته با زمان باشد یا با یک مدل ریاضی از سیستم بیان می

 گسسته با زمان مطرح شود.

شود.خود مدل های پیوسته از زمان ممکن نامه مدل پیوسته با زمان از سیستم در نظر گرفته میدر این پایان

متغیر با زمان باشد. در این است متغیر با زمان باشد و یا نا خطی باشد یا غیرخطی باشد. ویا ممکناست 

 شود.پایان نامه سیستم خطی و غیرخطی نامتغیر بازمان سیستم تحلیل می

شود و سپس به بررسی روش های مختلف تشخیص، در این فصل در ابتدا مدل های مختلف خطا گفته می

 شود.ایی خطا پرداخته میجداسازی و شناس

 (انواع خطا2-2



11 
 

خطا انواع مختلفی دارد و همچنین دسته بندی های مختلفی برای مدل کردن خطا وجود دارد از جمله 

 توان به خطا بر اساس محل وارد شدن به سیستم و یا نوع وارد شدن آن خطا به سیستمهای خطا میدسته

 طبقه بندی کرد.

 [64]شود.ها پرداخته میاین دسته بندی در ادامه به توضیح بیشتر

 بندی خطا بر اساس محل وارد شدن به سیستم( دسته2-2-5

 [61]های معمول کنونی خطا ممکن است به سه محل وارد شود:در سیستم

خطا در سنسور: خطا ممکن است در سنسور که یک المان اندازه گیری متغیرهای محیطی  .6

دهد باعث اطلاعات غلطی از محیط به سیستم می است وارد شود، خطا در سنسور چون

شود تا خروجی سیستم مقدار دلخواهی نباشد و یا سیستم ناپایدار گردد به همین دلیل می

 [61]تشخیص خطا در سنسور بسیار مهم است.

ها یکی از مهمترین اجزای خطا در محرک: خطا ممکن است در محرک وارد شود. محرک .2

کنند. خطا در محرک ممکن است باعث توان سیستم را تأمین میها سیستم هستند. محرک

آسیب رساندن به خود سیستم و یا محیطی که سیستم با آن در ارتباط است شود، بنابراین 
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تشخیص به موقع خطا در محرک از اهمیت بالایی برخوردار است. در این پایان نامه نیز خطا 

 [64]شود.در محرک سیستم هواپیما وارد می

طا در پارامترهای سیستم: خطا ممکن است در پارامترهای سیستم وارد شود. پارامترهای خ .3

باشند در واقع پارامترها اجزای تشکیل یک سیستم در واقع تعیین کننده مدل سیستم می

 [64]دهنده سیستم هستند.

 

 ( خطا بر روی اجزای مختلف سیستم6-2شکل 

 سیستم به صورت شماتیک آورده شده است.( خطا بر روی اجزای مختلف 6-2در شکل ) 

 ( دسته بندی خطا بر اساس نوع وارد شدن آن به سیستم2-2-2

 خطا ممکن است به صورت اشکال مختلفی وارد سیستم شود از جمله :

خطای جمعی: رفتار خطا ممکن است به صورت جمعی وارد سیستم شود به  .6

 [64]صورت شکل زیر:
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 ( خطای جمعی2-2شکل 

بی: رفتار خطا ممکن است به صورت ضربی باشد همانند شکل خطای ضر .2

 [64]زیر:

 

 

 ( خطای ضربی3-2شکل 

 

 [69]های مختلف تشخیص خطا( روش2-9

 توان به دو دسته کلی تقسیم نمود:ها را میهای مختلفی برای تشخیص خطا وجود دارد ولی این روشروش

ریاضی سیستم برای تشخیص و شناسایی تشخیص خطا بر پایه مدل: در این روش از یک مدل  .6

های توان به روش معادلات برابری و روشها میکنند. از جمله این روشخطا استفاده می

بر  های مبتنیمبتنی بر رویتگرهای حالت سیستم اشاره کرد. در این پایان نامه یکی از روش

 گیرد.رویتگر حالت مورد تحلیل و بررسی قرار می
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پایه غیرمدل: در این روش به جای استفاده از مدل ریاضی سیستم از یک تشخیص خطا بر  .2

ود. شدست آمده است استفاده میپایگاه داده که تحت آزمایش سیستم در شرایط مختلف به

شود که به دست آوردن مدل ریاضی سیستم پیچیده و یا از این روش زمانی استفاده می

 غیرممکن باشد.

 نی بر مدل( روش تشخیص خطای مبت2-4

 [21]شود.های مختلف تشخیص خطا بر پایه مدل پرداخته میدر این بخش به بررسی برخی از روش

  مدل سیگنالروش: 

ات که اطلاعشود به طوریدر این روش از هارمونیک سیگنال یک سیستم برای تشخیص خطا استفاده می

م در حالت بدون خطا از سیستم در مربوط به سیگنال یک سیستم از جمله دامنه و فاز و فرکانس سیست

دسترس است و سپس تغییر در یکی از این پارامترهای سیگنال سیستم نشان دهنده وجود خطا در سیستم 

 [26]است.
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 ( شماتیک تشخیص خطا به روش مدل سیگنال4-2شکل 

 شود.( شماتیکی از تشخیص خطا به روش مدل سیگنال مشاهده می4-2در شکل )

  روش معادلات برابریتشخیص خطا به 

 [22]شود در ابتدا در نظر بگیرید:های خطی استفاده میدر این روش از تشخیص خطا که برای سیستم

( ) ( )
( )

( ) ( )

p p

p

p

y s B s
G s

u s A s
          )6-2( 

 مدل سیستم واقعی باشد و همچنین فرض کنید:

( ) ( )
( )

( ) ( )

m m
m

m

y s B s
G s

u s A s
          )2-2( 

 صورت اشکال زیر مدل شوند:آل باشد و به مدل سیستم ایده
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 ( ساختار خطای خروجی1-2شکل 

 

 ( ساختار خطای چندجمله ای1-2شکل 

 ( روابط زیر برقرار است:1-2( و )1-2های )با توجه به شکل

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

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

         = ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

p m p m

p u y m

m p u y

r s y s y s y s G s u s

G s u s f s n s f s G s u s

G s u s G s f s n s f s

    

   

   

    )3-2( 

( ) ( ) ( ) ( ) ( )

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

m p m

m p u y m

r s A s y s B s u s

A s G s u s f s n s f s B s u s

 

   
   )4-2( 
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آل سیستم با مدل واقعی سیستم برابر شود که اگر مدل ایدهمی( مشاهده 4-2( و )3-2با توجه به روابط )

 آید:شود معادله زیر بدست می

( ) ( )[ ( ) ( )] ( ) ( )m y m ur s A s f s n s B s f s         )1-2( 

روش معادلات برابری یک روش سریع و دقیق برای تولید سیگنال باقیمانده است تنها سختی این روش آن 

باشیم تا بتوان سیگنال باقیمانده دقیقی تولید کرد و از  است که باید مدل دقیقی از سیستم واقعی داشته

ها پارامترهای سیستم دچار خطا معایب این روش آن است که برای تشخیص خطای سیستم هایی که در آن

 باشد.شوند مناسب نمیمی

 : تشخیص خطا به روش رویتگر حالت و تخمین حالت 

آل سیستم برای تولید سیگنال گیری شده و مقدار ایدهرویتگرهای حالت از اختلاف بین مقدار اندازه 

 [23].کنندباقیمانده استفاده می

 

 ( سیستم و رویتگر حالت4-2شکل                                                     

 [24]کنید.( شماتیک رویتگر حالت را مشاهده می4-2در شکل )

 شوند.رناپذیر با زمان استفاده میرویتگرهای حالت برای سیستم های خطی تغیی
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 در ابتدا سیستم را به صورت معادلات حالت شکل زیر در نظر بگیرید:

x Ax Bu

y Cx

 



         )1-2( 

 با فرض معلوم بودن پارامترهای سیستم رویتگر حالت به شکل زیر است:

( )

( )

x Ax Bu He t

e t y Cx

   


 
        )4-2( 

 شکل زیر است: خطای حالت به صورت

( ) ( ) ( )

( ) [ ] ( )

x t x t x t

x t A HC x t

  


 
        )4-2( 

 شود.در ادامه برخی از رویتگرهای معروف برای تشخیص خطا مطرح می

 [21]رویتگر لیونبرگر: -5

( )x Ax Bu L y Cx

y Cx

    




        )9-2( 

سمت چپ محور موهومی قرار گیرد  A-LCای طراحی شود که مقادیر ویژه ماتریس به گونه Lباید مقدار 

 آید.ها بدست میکه این امر با جایابی قطب

 H2 :[22]رویتگر  -2
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درواقع یک رویتگر مقاوم برای تولید باقیمانده و تخمین حالت های سیستم است که روابط  H2رویتگر 

 باشد:آن به صورت زیر می

T T

d dL XC B D           )61-2( 

 آید:از رابطه زیر بدست می Xبهره رویتگر است و مقدار  L( 61-2در معادله )

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

d d d d d d d d d dA B D C X X A B D C XC CX B B B D D B        )66-2( 

 H∞ :[22]رویتگر  -9

 آید :مقدار بهره رویتگر به صورت زیر به دست می

1( )T T

d dL XC B D R            )62-2( 

 به صورت زیر است: Rکه در این رابطه 

2 T

d dR I D D   

 آید:از رابطه زیر بدست می Xو مقدار 

1 1 1( ) ( ) 0T T T T T T T

d d d d d d d d d dA B D R C X X A B D R C XC R CX B B B D D B            

 (2-63)  
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 ∞H_ /Hرویتگر  -4

توانتد غیتر از اینکته این رویتگر نسبت به بقیه پیچیده تر استت بته ایتن دلیتل کته ایتن رویتگتر متی

 اغتشتتتتتاش را نادیتتتتتده بگیتتتتترد بتتتتتر روی ستتتتتیگنال خطتتتتتا نیتتتتتز اثتتتتتر بگتتتتتذارد.

 شود.در فصل بعد به طور مفصل در مورد طراحی این رویتگر بحث می
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 فصل سوم

 تشخیص خطا با استفاده از

 ∞H_ /Hرویتگر 
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 ( مقدمه9-5

شود در واقع این رویتگر به طور همزمان به پرداخته می ∞H_ /Hدر این فصل به طراحی رویتگر 

 پردازد.سیگنال باقیمانده میکاهش اثر اغتشاش و افزایش اثر خطا بر روی 

 [24]آید.با استفاده از مفاهیم طراحی رویتگر مقاوم به دست می Hو  Lدو پارامتر طراحی 

 ∞H_ /H( طراحی رویتگر 9-2

معادله حالت یک سیستم خطی تغییر ناپذیر با زمان در حالت کلی در حضور اغتشاش و نویز به 

 ]32[صورت زیر را در نظر بگیرید :

( ) ( ) ( ) ( ) ( ),

( ) ( ) ( ) ( )

d f

d f

x t Ax t B d t B f t Bu t

y t Cx t D d t D f t

   

  
    )6-3( 

)که در آن   )  ) yو )(,) u
n n ny t R u t R x t R    به ترتیب بردار متغیرهای حالت و ورودی و

)و خروجی سیستم می باشند.  ) dn
d t R  بردار اغتشاش و( ) fn

f t R  بردار خطا و همچنین

dn n

dB R


  وdn n

dD R


  ماتریس های توزیع اغتشاش وfn n

fB R


  وfn n

fD R


  ماتریس

 های توزیع خطا می باشند.
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 سیستم به صورت زیر نیز توصیف می شود :

|
( )

       |

f yn nA LC L
F s RH

HC H





 
  
 

    

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )d fy s G s u s G s d s G s f s         (2-3) 

 که در آن :

|     
[ ( )  ( )  ( )]

| 0    

d f
d f

d f

A B B B
G s G s G s

C D D

 
  
 

      (3-3) 

)G(s  ماتریس انتقال سیستم و(s)dG  و)(sfG  به ترتیب ماتریس های انتقال اغتشاش و خطا می

 باشند.

درکل سیگنال باقیمانده برای نشان دادن تناقض بین متغیرهای سیستم واقعی و مدل شده ی آن است که 

 شده به سیستم واقعی پاسخ دهد .باید  تنها به اغتشاشات و خطا های وارد 
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( بلوک دیاگرام یک سیستم تشخیص خطا مبتنی بر رویتگر6-3شکل   

 در واقع یک فیلتر است که با معادلات زیر نمایش داره می شود(3-6) شکل 

( ) ( )[ ( ) ( ) ( ) ( )]d fr s F s G s d s G s f s        (4-3) 

 که در آن  

|
( )

       |

A LC L
F s

HC H

 
  
 

                                                                                        (1-3) 

 شود:سیستم با رویتگر در حالت کلی به صورت زیر توصیف می

( ) ( ) ( ) ( ) ( )rf rdr s T s f s T s d s                (1-3) 
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 که در آن 

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

   |               

d d f f
rd rf d f

d f

A LC B LD B LD
T s T s F s G s G s

HC HD HD

   
   

 

 (4-3) 

 برای طراحی رویتگر( روابط ریاضی 3-3

) اگر( 5-4مساله ) ) , ( ) , ( )y f y d y un n n n n n

f dG s RH G s RH G s RH
  

     

 ]33[و همچنین 

0
_ 1

min
f

d
FG

FG


          )4-3( 

 که در آن 

|
( )

       |

f yn nA LC L
F s RH

HC H





 
  
 

       (9-3) 

  

 یک فیلتر بهینه است. 

 ]33[داریم:( 6-3با فرض برقرار بودن مساله )( 5-9لم )
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 

   

†

† 2

† †

( ) ( )

0 min

* * *

*

, ,

0

{ : ,y f f y f

f f f

T T
T

d f f

n n n n n n

d f d

f f f d

T n n

f d

P A B D C ZD C

B B D D P D D Z I

D C SD

Z R

C D D SD D

S R P P

I

R



 





  

 

 

   
 
    
 
  

    


  

  

0
_ 1

: min min :
f

d d
FG

FG FG 


        (61-3) 

 که در آن

| |
( ) , ( )

       |        |

f y f yn n n nA LC L A LC L
F s RH F s RH

HC H HC H

 

 

    
      

  
 

 ]33[( داریم :6-3با فرض برقرار بودن  تمام مفروضات مساله )( 2-9لم )

0
( ) ( )_ 1

: min min :
f nf f

d d
F s G s IFG

FG FG 
 

        (66-3) 

 که در آن 

| |
( ) , ( )

       |        |

f y f yn n n nA LC L A LC L
F s RH F s RH

HC H HC H

 

 

    
      

  
 

fاستفاده می کنیم به طوریکه داشته باشیم  Hو  Lاکنون مستقیما از پارامترهای  nfHD I و

0f fB LD   از آنجایی کهnf ny

fD R   دارای رتبه کامل ستونی است پس

† ( ),nf ny ny nf ny

f fD R D R      :به طوریکه 
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{
𝐷𝑓

†𝐷𝑓 = 𝐼

𝐷𝑓
⊥𝐷𝑓 = 1

          ( 3-12 ) 

 ( را براورده می کنند به صورت زیر است:62-3هایی که شرایط ) Hو  Lکه همه 

𝐿 = −𝐵𝑓𝐷𝑓
† + 𝑅𝐷𝑓

⊥

𝐻 = 𝐷𝑓
† + 𝑆𝐷𝑓

⊥
                                                                                        ( 3-63 ) 

 ]34[( داریم :2-3)با فرض درست بودن لم ( 5-9قضیه )

 

   

†

† 2

† †

( ) ( )

0 min

* * *

*

, ,

0

{ : ,y f f y f

f f f

T T
T

d f f

n n n n n n

d f d

f f f d

T n n

f d

P A B D C ZD C

B B D D P D D Z I

D C SD

R R

C D D SD D

S R P P

I

R



 





  

 

 

   
 
    
 
  

    


  

                         (64-3) 

 که در آن نماد * از تقارن به دست می آید.
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 چهارم فصل

 

 تعریف سیستم
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 ( مقدمه4-5

که با فرموله کردن سیستم به ما اجازه می  مدلسازی یکی از مهم ترین بخش ها در مهندسی کنترل است

ن ی کردشبیه سازبا دهد سیستم را تحلیل کرده و کنترل کننده مناسبی برای آن طراحی کنیم. و همچنین 

 [31]کرد. کننده های مختلف را روی سیستم آزمایشکنترل  سیستم میتوان

می باشد در نظر گرفته می شود که توسط  F61در این بخش یک سیستم غیرخطی که هواپیمای جنگده 

تحلیل دینامیک های پرواز در ابتدا توسط بلیک .ارتش نیروی هوایی آمریکا ساخته و توسعه داده شده است

 توسط مالدر با جزییات بیشتری مطرح شد. 2111مطرح شد و سپس در سال  6996لاک در سال 

 6درجه آزادی هواپیما 2( مدل غیرخطی 4-2

که عبارتند از جابه جایی خطی درجه آزادی  1ی را به صورت شکل زیر در نظر بگیرید که دارای هواپیمای

 می باشد . زاویه ای  و جابه جایی های

 1هدف تعیین مدل ریاضی برای توصیف حرکت این پرواز می باشد . در ابتدا معادلات حالت را برای این 

معادلات نیرو و سپس معادلات سینماتیک و معادلات  متغیر حالت مطرح می شود که برای تحقق این امر

 [34]ممان حاکم بر سیستم بیان می شود.

___________________ 

1-non_linear model 
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 ( بردارهای سرعت و نیرو وارد بر هواپیما6-4شکل 
 ( داریم:6-4در شکل )

x: چسبیده به بدنه هواپیما که از مرکز جرم میگذرد یمحور طول  

y: عرضی در امتداد بال ها که از مرکز جرم میگذردمحور   

z: محور ارتفاع عمود بر بدنه که از مرکز جرم می گذرد    

 ]34[:2( معادلات نیرو4-2-5

G A T

x x xF F F
U RV QV

m m m
            (6-4) 

G A T

y y yF F F
V RU PW

m m m
             (2-4) 

G A T

z z zF F F
W QU PV

m m m
            (3-4) 

______________________ 

2- Force Equation 
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 که در این روابط:

U: سرعت خطی درمحور طولی هواپیما (ft/s) 

V: سرعت خطی در محورعرضی هواپیما (ft/s) 

W:سرعت خطی در امتداد محور ارتفاع هواپیما(ft/s)       

P: حول محور طولی هواپیما  زاویه ایسرعت   (rad/s) 

Q: حول محور عرضی هواپیما سرعت زاویه ای (rad/s) 

R: حول محور ارتفاع هواپیما  سرعت زاویه ای  (rad/s) 

Fx
G :  x نیروی گرانشی در امتداد محور (lb) 

Fy
G :  y نیروی گرانشی در امتداد محور (lb) 

Fz
G :  z نیروی گرانشی در امتداد محور (lb) 

Fx
A :  x نیروی آیرودینامیکی در امتداد محور (lb) 

Fy
A :  y نیروی آیرودینامیکی در امتداد محور (lb) 

Fz
A :  z نیروی آیرودینامیکی در امتداد محور (lb) 

Fx
T :  x نیروی پیشران موتور در امتداد محور (lb) 

Fy
T :  y نیروی پیشران موتور در امتداد محور (lb) 

Fz
T :  z نیروی پیشران موتور در امتداد محور (lb) 
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 ]34[: 3سینماتیکی( معادلات 4-2-2

 

 

رول هواپیما –پیچ  –( شماتیک زوایای یاو 2-4شکل   

sin tan cos tanP Q R              (4-4) 

cos sinQ R             (1-4) 

sin sec cosQ R sec              (1-4) 

 که در این روابط:

(rad) زاویه رول  (roll):  هواپیما ∅ 

(rad)   زاویه پیچ  (pitch) :  هواپیماθ 

 (rad)  زاویه یاو  (yaw) :  هواپیماψ 

 ]34[:4( معادلات ممان4-2-9

    2

xz x y z z z y xz z x xz zP J J J J PQ J J J J QR J M J M         
 

  (4-4) 

   2 2

y z x xz yJ Q J J PR J P R M           (4-4) 
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_______________________ 

3- Kinematic Equations 

4- Moment Equations 

   2

x y x xz xz x y z xz x x zR J J J J PQ J J J J QR J M J M         
 

  (9-4) 

که در این            

 روابط 

2

x z xzJ J J    

(slug.ft) گشتاور کل حول محورهایx , y , z   هواپیما :z , M y, M xM 

 که به صورت زیر تعریف می شوند:

2 2

( )

( ) ( )

( )

x x xz z y xz

y y x z xz

z z xz y x xz

M pI rI qr I I pqI

M qI pq I I p r I

M rI pI pq I I qrI

    

    

    

 

) 2(slug.ft  اینرسی حول محورx  : xJ 

   )  2(slug.ft  اینرسی حول محورy :  yJ 

) 2(slug.ft   اینرسی حول محورz :  zJ 

) 2(slug.ft  ضرب خارجی ممان اینرسی حول محورx  و محورz :  xzJ 

 ]34[ : 1( معادلات ناوبری4-2-4

 معادلات حالت جابه جایی خطی به صورت زیر تعریف می شود:
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cos cos (sin sin cos cos sin )

        (sin sin cos sin cos )

Nx U V

W

      

    

  

 
                                          (61-

4) 

cos sin (cos cos sin sin sin )

        (cos sin sin sin cos )

Ey U V

W

      

    

  

 
                                             (66-4) 

sin sin cos cos cosEz U V W                                                                (62-4) 

 معادلات :که در این 

xE : مختصات جغرافیایی)مربوط به مختصات جغرافیایی سیستم می باشد(جابه جایی در راستای شمال 

(ft) 

yE : مختصات جغرافیایی)مربوط به مختصات جغرافیایی سیستم می باشد(تراز شرقی (ft)   

zE : ارتفاع هواپیما (ft) 

 بر هواپیما ( تحلیل نیروهای وارد4-2-1

 دسته کلی تقسیم می شوند 3نیروهایی که به هواپیما وارد می شوند به 

 : نیروهای گرانشی که جاذبه زمین به صورت عمودی وارد می شود الف( 

sin

cos sin

cos cos

G

x

G

y

G

z

F

F mg

F



 

 

   
   

    
  
  

        (63-4) 

g : شتاب جاذبه زمین (ft/s2) 

از طریق اتمسفر به بدنه هواپیما وارد  در هوا هواپیما حرکتنیروهای آیرودینامیکی که به علت ب(  

 . میشود
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,

,

,

A

x x t

A

y y t

A

z z t

F C

F qS C

F C

   
   

   
  
  

        (64-4) 

   

q  ( lb/ft 2) فشار دینامیکی هوا :

 .نیروهای پیشران موتور که از قسمت انتهایی هواپیما به صورت افقی وارد می شوند ج(

   

0

0

T

x

T

y

T

z

F T

F

F

   
   

   
  
  

         )61-4( 

        

T : نیروی پیشران موتور (lb) 

 بدست می آید: x,y,zدر نتیجه با برایند گیری از نیروها , نیروهای در امتداد محور 

G A T

x x x x

G A T

y y y y

G A T

z z z z

F F F F

F F F F

F F F F

   
  

    
       

        (61-4) 

 [31]( مدلسازی موتور 4-2-2

 .گفته شده است [34]یک موتور توربوفن می باشد که مدل دقیق وکامل آن در  F61موتور هواپیمای 

 .در این بخش مختصری به مدل موتور می پردازیم
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 ( شماتیک بردار نیروی پیشران موتور3-4شکل 

 

باشد که می  )thδ ≤ 1 ≥ 6(توسط خلبان به موتور داده می شود که مقدار آن بین   thδفرمان کنترل 

 .خود به دو بخش تقسیم می شود

)44/1 ≤ thδ ≤ 1( و)6 ≤ thδ ≤ 44/1(  بدین صورت که در بازه اول در حالت معمول پرواز هواپیما

اعمال میشود که حالت استراحت نامیده می شود و در بازه دوم زمانی که هواپیما در حالت جنگی خود قرار 

که این فرمان در واقع تعیین کننده قدرت خروجی موتور  گرفته توسط خلبان به موتور اعمال میشود

 هواپیماست.
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 ( نمودار قدرت خروجی موتور4-4شکل 

 تبعیت کرده و مقدار کل نیرویی که موتور به  δthهمان گونه که مشاهده می کنید قدرت موتور از فرمان 

 نمایش میدهیم. Tبدنه وارد می کند را با 

 به هواپیما وارد می شود δytvو  δptvدر حالت کلی با تنظیم انحراف زاویه ای  Tنیروی 

cos sin

sin

sin cos

T

x ytv ytv

T

y ytv

T

z ptv ytv

F

F T

F

 



 

   
   

   
     

       (64-4) 

 ( معادلات تکمیلی مدل سازی غیرخطی4-2-2

2 2 2

TV U V W           (64-4) 

1tan
W

U
   
  

 
         (69-4) 

1sin
T

V

V
   
  

 
         (21-4) 

 ( روابط زیر به دست می آیند21-4( و )69-4( و )64-4با مشتق گیری از روابط )
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)4-26(                                                                                                                         T

T

uu vv ww
V

V

 
 

2 2

vw wu

u w






                                                                                                  (22-4) 

2 cos

T T

T

vV vV

V





                                                                                               (23-4) 

 که در این روابط:

VT : سرعت کلی هواپیما (ft/s) 

α  : )زاویه حمله هواپیما)زاویه بین بردار سرعت و محور طولی هواپیما (rad)  

β : )زاویه سر خوردن)که یکی از متغیرهای دینامیکی درنظر گرفته می شود (rad) 

 ( روابط زیر حاصل می شود:23-4( و )22-4( و )26-4( در )3-4( و )2-4( و )6-4)با جایگذاری روابط 

1

1
( cos cos )T TV D F mg

m
                                                                           

(24-4)   

3

1
( cos sin ) tan ( sin )

cos
T

T

q p r L F mg
mV

    


                        (21-4) 

2

1
sin cos ( cos sin )T

T

p r Y F mg
mV

                                            (21-4) 

 که در این روابط داریم:
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, , , 

, , , 

, , 

cos cos sin sin cos

cos sin cos sin sin

sin cos

X T Y T Z T

X T Y T Z T

X T Z T

D C C C

Y C C C

L C C

    

    

 

   

   

 

 

 که در این روابط : 

 

 

 که در این روابط :

Cxq : x ضریب دمپ آیرودینامیکی در طول محور 

Cx : xضریب نیروی آیرودینامیکی در طول محور 

Czq : z ضریب دمپ آیرودینامیکی در طول محور 

Cz : zضریب نیروی آیرودینامیکی در طول محور 

Cmq : ضریب دمپ ممان 

Cm : ضریب ممان 

c  (ft) وتر آیرودینامیکی بال های هواپیما :

 و همچنین 

, 

, 

, 

( , ) ( )
2

( , ) ( )
2

( , ) ( )
2

X T X e xq

T

Z T Z e zq

T

m T m e mq

T

qc
C C C

V

qc
C C C

V

qc
C C C

V

  

  

  

 

 

 
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1

2

3

( cos cos sin sin sin cos sin cos cos cos )

(cos sin sin cos sin cos sin sin cos cos )

(sin sin cos cos cos )

g g

g g

g g

         

         

    

   

  

 

  

 [34] ( مدل طولی هواپیما4-9

 

 ( شماتیک حرکت طولی هواپیما1-4شکل 

 x,zاکنون حرکت هواپیما محدود به حرکت طولی فرض می شود یعنی هواپیما در راستای محورهای 

( در حرکت طولی فرض زیر برقرار 1-4چرخش و همچنین جابه جایی عرضی ندارد. با توجه به شکل )

 است :

(6-4فرض )  : { ψ=0  , δytv = 0   , β=0 , Ф =0} 

 [34]متغیر حالت احتیاج است : 1به داشتن برای توصیف حرکت طولی هواپیما ، تنها 
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TV سرعت کلی هواپیما : 

α  زاویه بین بردار :TV و محور طولی هواپیما 

θ زاویه محور طولی هواپیما با خط افق : 

q  نرخ تغییرات :θ نسبت به زمان 

h .ارتفاع هواپیما که فاصله آن با سطح آزاد دریا محاسبه می شود : 

 ( روابط زیر بدست می آیند:21-4( و )24-4( و )62-4( و )4-4( در معادلات )6-4)با قرار دادن فرض 

1

, , 

1
( cos )

     = ( cos sin ) cos sin( )

T T

T
X T Z T

V D F mg
m

FqS
C C g

m m



    

   

   

  (24-4) 

3

, , 

1
( sin )

    = ( sin cos ) sin cos( )

T

T

T
X T Z T

T T T

q L F mg
mV

FqS g
q C C

mV mV V

 

    

    

    

 (24-4) 

, 

1
m T

y

q qScC
I

         (29-4)  

q            (31-4) 

sin cos sin( )Th u w V             (36-4) 
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S: سطح بال ها (ft 2 ) 

 

 : [34]در نهایت معادلات حاکم بر حرکت طولی هواپیما به صورت زیر استخراج می شوند

         

        

cos sin sin
2

      + , cos , sin c )os(

T xq zq

T

x e z e ptv

qSc
V C C q g

mV

qS T
C C

m m

     

       

      

  

   (32-4) 

          

    

2
1 cos sin cos

2

      + , sin( )

zq xq

T T

z e ptv

T T

qSc g
C C q

mV V

qS T
C sin

mV mV

      

    

 
      
 

 

  (33-4) 

       , , sin(
2

)T
mq zq m e z e ptv

y T y y

l TqSc qSc
q cC C q C C

J V J c J
      

 
         

 
(34-4) 

q             (31-4) 

cos sin sin cosT Th V V            (31-4) 

بستگی دارد و این فرمان ثابت  δthثابت فرض شده چون مقدار آن فقط به فرمان  نیروی پیشران موتور  Tدر روابط بالا مقدار 

 شده است .فرض 

   ptvδو e δو ورودی های  αدر تونل باد تحت شرایط مختلف  mCو  mqCو  zCو  xCو  zqCو  xqCضرایب 

 وجود دارد. [39]بدست آمده است و صرفا اعدادی در جدول هستند که مرجع کامل این اعداد در 

 نمودارها و روابطی برای این ضرایب وجود دارد که در ادامه به آن ها می پردازیم .

 ]hmC ]73و  mqCو  zCو  xCو  zqCو  xqC( نمودار ضرایب آیرودینامیکی و ممانی 4-9-5
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 هواپیما xqCو  xC( ضرایب 1-4شکل 

 

 

 

 هواپیما zqCو  zC( ضرایب 4-4شکل 
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 هواپیما mqCو  mC( ضرایب 4-4شکل 
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پنجمفصل   

 

 نتایج شبیه سازی
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 ( مقدمه1-5

و  ارائه می شود. F61در این بخش نتایج شبیه سازی مدل غیرخطی و خطی شده هواپیمای جنگنده 

 .گردد در تولید باقیمانده بررسی می H_ / H∞همچنین عملکرد رویتگر 

 متلب تحت ورودی خطاهای مختلف انجام گرفته است. تمام شبیه سازی ها در محیط سیمولینگ

 ها( طراحی رویتگر1-2

 شتد،اکنون متدل خطتی سیستتم بته دستت متی آیتد.متدل غیتر خطتی سیستتم ارائته  چهتارمدر فصل 

ستتپس از طریتتق روش باکتتوبین پارامترهتتای  x=[200.2;0..1;6..2;0.26;8223]نقتتاط تعتتادل بتته صتتورت 

 مدل خطی سیستم هواپیما بدین صورت استخراج می شود :

 

0.415 31.0516 15.0733 30.1194 0.0226

0.0055 3.1763 0.91

0.29   9.6125 5.585  38.9081  0.

99 0.1231 0.0007

0 0 1 0 0

0 200 0 20 0

0 15

0

2

A

 
 
 

 
     

  

 
 
  

 

 

1.32 0.73

2.35 3.29

0.21 0.08

0 0

0 0

B

  
 
 
 
   
 
 
  
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0 1 0 0 0

0 0 1 0 0

0 0 0 1 0

C

 
 


 
  

 

 D = 0 

مربوط به توزیع خطا  fDو  fB خطا به صورت زیر می باشد که در آنو همچنین ماتریس توزیع اغتشاش و 

 مربوط به توزیع اغتشاش در سیستم واقعی می باشند. dD و  dB و 

   

1.32 0.73

2.35 3.29

0.21 0.08

0 0

0 0

fB

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

 

 

2 0

0 0

0 10

fD

 
 


 
  

 

Bd =[-0.06  0.02  0.02  -0.02  0.6]T 

 
Dd =[-6.8  2.6  0.3]T 

 

وارد سیستم شده  dو یک اغتشاش  2Fو  6Fهمان گونه که مشاهده می کنید فرض شده که دو خطای 

)سرعت  q )زاویه بدنه هواپیما با سطح افق( وθ)زاویه حمله( و  و خروجی های dn=6و  fn=2،یعنی است

 و اغتشاش بررسی می شود. زاویه ای پیچ هواپیما( تحت این خطاها
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قبل از طراحی رویتگر رویت پذیر بودن سیستم باید بررسی گردد،یعنی مرتبه ماتریس 

1

....
o

n

C

CA
C

CA 

 
 
 
 
 
 

برابر  

 شود. Aبا مرتبه ماتریس 

Rank(Co)=Rank(A)=2 
 در نتیجه سیستم رویت پذیر حالت می باشد.

 
 

 (تولید باقیمانده با رویتگر لیونبرگر2-2-5

برای طراحی رویتگر لیونبرگر از جایابی قطب ها استفاده می شود به گونه ای که بهره رویتگر به نحوی 

به این صورت مطرح  Lسمت چپ محور موهومی باشد.بهره  A-LCتعیین میشود که مقادیر ویژه ماتریس 

 می شود:

0.1 0.1 0.01

0.2 0.1 0.1

0.2 0.05 0.04

0.12 0.1 0.08

0.5 0.4 0.5

L

  
 

 
  
 

  
  

 

شود،در ابتدا بدون حضور اغتشاش و سپس در حضور اغتشاش خطا با اشکال مختلف به سیستم وارد می 

 باقیمانده برای تشخیص خطا تولید می شود.

 بازسازی می شود . F2تحت اثر خطای  r2و باقیمانده  F6تحت اثر خطای  r6باقیمانده 
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 در عدم حضور اغتشاش با رویتگر لیونبرگر f6تحت خطای  r6(باقیمانده 6-1شکل 

 

 
 حضور اغتشاش با رویتگر لیونبرگردر f6تحت خطای  r6(باقیمانده 2-1شکل 

 

 
 حضور اغتشاش با رویتگر لیونبرگردرعدم  f2تحت خطای  r2(باقیمانده 3-1شکل 
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 حضور اغتشاش با رویتگر لیونبرگردر  f2تحت خطای  r2(باقیمانده 4-1شکل 

رویتگر لیونبرگر توانسته اغتشاش را در حد ( نشان داده شد 4-1( تا )6-1همان گونه که در شکل های )

 قابل قبولی حذف کند ولی خطا را نمی تواند به خوبی بازسازی کند.

 H2 رویتگرولید باقیمانده با ت( 1-2-2

 ( مقدار بهره رویتگر به صورت زیر محاسبه می شود:32-2( و )36-2با توجه به روابط )

0.0137 0.0662 0.0053

0.0262 0.0425 0.0156

0.0255 0.0395 0.0171

0.0256 0.0409 0.017

0.1587 0.3141 0.0516

L

  
 

 
  
 

  
  

 

 باقیمانده توسط این رویتگر تحت خطا و اغتشاش تولید می شود.اکنون 
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 H2رویتگر در عدم حضور اغتشاش با  f6تحت خطای  r6(باقیمانده 1-1شکل 

 
 H2رویتگر در حضور اغتشاش با  f6تحت خطای  r6(باقیمانده 1-1شکل 

 

 
 H2رویتگر حضور اغتشاش با  عدم در f2تحت خطای  r2(باقیمانده 4-1شکل 
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 H2رویتگر حضور اغتشاش با  در f2تحت خطای  r2(باقیمانده 4-1شکل 

به خوبی می تواند اغتشاش را  H2( مشاهده می شود رویتگر 4-1( تا )1-1همان گونه که در شکل های )

 حذف کند ولی در حضور خطا نمی تواند به خوبی سیگنال باقیمانده را بازسازی کند.

 ∞H رویتگرولید باقیمانده با ت( 1-2-9

 ( مقدار بهره رویتگر به صورت زیر به دست می آید:34-2( و )31-2( و )31-2با توجه به روابط )

0.0029 0.0017 0.0001

0.0060 0.0037 0

0.06 0.0037 0.0001

0.006 0.0037 0.0001

0.0298 0.0178 0.0001

L

 
 


 
  
 
  

   

    ,    2.6491   
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 ∞Hرویتگر در عدم حضور اغتشاش با  f6تحت خطای  r6(باقیمانده 9-1شکل 

   

 
 ∞Hرویتگر حضور اغتشاش با در f6تحت خطای  r6(باقیمانده 61-1شکل 

 
 ∞Hرویتگر حضور اغتشاش با درعدم  f2تحت خطای  r2(باقیمانده 66-1شکل 
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 ∞Hرویتگر حضور اغتشاش با در  f2تحت خطای  r2(باقیمانده 62-1شکل 

به خوبی توانسته اغتشاش را  ∞H ( مشاهده می شود رویتگر62-1( تا )9-1همان گونه که از شکل های )

 حذف کند و همچنین خطا را نسبت به دو رویتگر قبلی بهتر بازسازی کند.

  _H∞/H رویتگرولید باقیمانده با ت (1-2-4

که در فصل چهارم در مورد آن ها به صورت مفصل بحث شد به صورت زیر بدست  Hو  Lماتریس های 

 می آیند به طوری که شرایط مطرح شده در فصل چهارم برای طراحی فیلتر مورد نظر ما را ارضا می کند.

 

0.675 0 0.073

1.175 5 0.329

0.105 1 0.008

0 0.7 0

0 0 0

L

 
 
 
 
   
 

 
  

 

0.5 0.3 0

0 0.04 0.1
H

  
  

 
 

غیر خطی و همچنین خطی در حضور و عدم حضور برای سیستم  Lو   Hحال شبیه سازی بر اساس 

 اغتشاش تحت اشکال مختلفی از خطا انجام می گیرد.

 به صورت زیر است: A-LCمقادیر ویژه ماتریس 
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27.8262

0.5978 2.1062

( ) 0.5978 2.1062

1.0638

0.0009

i

eig A LC i

 
 
 
 
    
 

 
  

 

همگی در سمت چپ محور موهومی قرار  A-LCهمان طور که مشاهده می شود مقادیر ویژه ماتریس 

  دارند در نتیجه سیستم به همراه رویتگر پایدار است.

پس برای سیستم غیرخطی تولید می شود و با دیگر رویتگرها در ابتدا باقیمانده برای سیستم خطی و س

 مقایسه می شود.

 

 ∞H_ /Hرویتگر با در سیستم خطی حضور اغتشاش در عدم  f6تحت خطای  r6(باقیمانده 63-1شکل 
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 ∞H_ /Hرویتگر با  در سیستم خطی حضور اغتشاشدر f6تحت خطای  r6(باقیمانده 64-1شکل 

 

 

 ∞H_ /Hرویتگر با  در سیستم خطی حضور اغتشاشدرعدم  f2تحت خطای  r2(باقیمانده 61-1شکل 

 

 

 ∞H_ /Hرویتگر با  در سیستم خطی حضور اغتشاشدر  f2تحت خطای  r2(باقیمانده 61-1شکل 
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به خوبی توانسته اغتشاش  ∞H_ /H( مشاهده می شود رویتگر 61-1(تا )63-1همانگونه که در شکل های )

را حذف کند و همچنین در مقایسه با دیگر رویتگرها به خوبی توانسته سیگنال باقیمانده را با دقت بسیار 

 خوبی بازسازی کند.

 غیرخطی نیز اعمال کرده و سیگنال باقیمانده تولید می شود.در ادامه این رویتگر را بر روی سیستم 

 

 ∞H_ /Hرویتگر با در سیستم غیرخطی حضور اغتشاش در عدم  f6تحت خطای  r6(باقیمانده 64-1شکل 

 

 

 ∞H_ /Hرویتگر با در سیستم غیرخطی حضور اغتشاش در  f6تحت خطای  r6(باقیمانده 64-1شکل 
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 ∞H_ /Hرویتگر با در سیستم غیرخطی حضور اغتشاش در عدم  f2تحت خطای  r2(باقیمانده 69-1شکل 

 

 

 ∞H_ /Hرویتگر با در سیستم غیرخطی حضور اغتشاش در f2تحت خطای  r2(باقیمانده 21-1شکل 

 

در سیستم غیرخطی نیز   ∞H_ /H( مشاهده می شود رویتگر 21-1( تا )64-1همانگونه که در شکل های )

 به  خوبی ایفای نقش کرده  بطوریکه اغتشاش را به خوبی حذف کرده خطا را به خوبی بازسازی کرده است.
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 ( نتیجه گیری2-5

برای یک مدل غیرخطی و سپس خطی شده ی هواپیمای  H_/H∞در این پایان نامه یک رویتگر به روش 

F11  طراحی کردیم و همچنین مختصری از مفاهیم و روش های تشخیص خطا و همچنین روش های

تولید باقیمانده را توضیح دادیم و سپس با شبیه سازی تاثیر این رویتگر را بر روی سیگنال باقیمانده مشاهده 

ب سخت تر از دیگر رویتگرهاست اما در عوض هم اغتشاش را به به مرات H_/H∞کردیم,طراحی رویتگر 

 خوبی و قابل قبولی برطرف می کند و هم خطا را به خوبی تشخیص می دهد .

شبیه سازی هم بر روی سیستم خطی و هم غیرخطی اعمال شد و در هر دوحالت توانست به خوبی سیگنال 

 باقیمانده را تولید کند.

 ( پیشنهادات2-2

 LMIه از یک الگوریتم هوشمند و مناسب به جای روش دیگر رویتگرها با استفادبا  H_/H∞ترکیب  -6

طراحی یک رویتگر غیرخطی برای تشخیص خطای سیستم های غیرخطی چون که برای یک سیستم -2

 غیرخطی , مدل خطی یکتا نیست.
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Abstract 

Today modern dynamic systems have become very complex. However occurring a fault in this systems is 

unavoidable. Fault can cause serious damage and make systems to become totally failure. For this reason 

the Fault detection system is a first step for fault tolerant system.The presence of  model uncertainty , 

disturbance and noises is a main problem in fault detection systems.Purpose in fault detection systems is 

provide a residual signal such that eliminate unwanted signals from that and influence fault in residual 

signal.For handed to this purpose we use Observers for many Advantage of them.In this thesis an optimal 

solution H_ /H∞ to the problem of Fault detection in non-linear time invariant system is presented . designed 

for F61 aircraft and simulated and design observer for F11 and at the end compare this observer with the 

other famous observers in fault detection .then the results are in chapter 2 . 

Key words: Fault Detection and Isolation, H2, H∞,  H_ /H∞ , LMI 
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