
 

 

 
 

 

 

کنترل تخمین عیب، ، LMI ، ASMC،گر تطبیقیمشاهده ،هلیکوپتر سه درجه آزادی : های راهنماواژه

  پذیر عیب تحمل

 

 مقدمه -1
کاربردهای  ها درهای کنترل پرواز امری بسیار مهم و حیاتی است، زیرا این سیستمقابلیت اطمینان برای سیستم

حسگر و عیب در اجزای  در محرک، عیب در های سیستمی خاصی چون: عیبعملی ممکن است از عیب

پرواز به  های کنترلذکر شده، مانع دستیابی سیستم هایبهر یک از عیمختلف سیستم آسیب ببینند. رخداد 

 گردد. ها میتحت کنترل آن ی پروازیوسیلهشود و سبب کاهش عملکرد قبلی می یمحول شدهکارهای 
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 2کاظم ایمانی
 استادیار

پذیر گر تطبیقی و کنترل کننده تحملطراحی مشاهده

برای هلیکوپتر   ∞𝐻عیب تطبیقی مد لغزشی بهینه 

 و اشباع عملگر  سه درجه آزادی در حضور عیب
( به LMI) 4مبتنی بر نامساوی ماتریسی خطی بهینه ∞𝐻 9گر تطبیقیدر این مقاله یک مشاهده

 6( تطبیقی مد لغزشیFTCپذیر عیب )کننده تحملل( به همراه یک کنترFE) 0منظور تخمین عیب
(ASM ،)𝐻∞  بهینه( مبتنی برLMIبرای جبران عیب پیشنهاد شده است. در این رویکرد، حالت ) های

شونده، کاهش کارایی و قفل شدن عملگر( اتفاق افتاده در های )عیب جمعسیستم و اثر انواع عیب
گر عملگرها در حضور اغتشاش خارجی و نویز، توسط مشاهدهعملگر، نایقینی در دینامیک سیستم و  

ی اشباع توجه شده تطبیقی تخمین زده شده است. علاوه بر موارد ذکر شده،  در این کار به پدیده
شوند، های کنترلی بزرگ، عملگرها دچار  اشباع میجایی که در عمل، به ازای سیگنالاست. از آن

گر تخمین زده شده سازی شده و اثر اشباع توسط مشاهدهکار مدل ی اشباع عملگرها در اینپدیده
سازی بر روی دینامیک هلیکوپتر سه درجه آزادی کوانسر به منظور نشان انتها، نتایج شبیه است. در

 دادن اثر بخشی رویکرد پیشنهادی، نمایش شده است.

  نشریه مهندسی مکانیک

 انجمن مهندسان مکانیک ایران

 مقاله علمی پژوهشی
DOI: 10.30506/IJMEP.2022.119803.1668 



  7                                                      پذیر عیب تطبیقی ...                        گر تطبیقی و کنترل کننده تحملطراحی مشاهده

توجه بسیاری از محققین را به خود جلب کرده  ،های پروازیحفظ عملکرد مقاوم سیستمهای اخیر در سال

( شده FTC( و کنترل تحمل پذیر عیب )FE) 8هایی چون: تخمین عیبها به حوزهاست و موجب ورود آن

تخمین عیب با هدف FE های ها اشاره کرد. رویکردو منابع موجود در آن [2 ،8]توان به است. برای نمونه می

عمل جبران عیب  ،FEتوسط  نیز با به کارگیری تخمین عیب انجام گرفته FTCهای شوند. سیستمطراحی می

به دلیل  (،UAVs) 2وسایل نقلیه هوایی بدون سرنشین .[9]دهند و بازسازی سیستم تحت کنترل را انجام می

پذیر، کاربردهای فراوانی در حوزه نظامی و ، قابلیت فرود و برخاست عمودی و پرواز انعطافخوداندازه کوچک 

نمونه  ، برایبه کار گرفته شده است این قبیل پهپادها. رویکردهای کنترلی متنوعی برای [4]غیر نظامی دارند 

نان ی ایمنی و قابلیت اطمیبا توجه به حساسیت بیشتر در مسئله ،دیگر جانبیاشاره کرد. از  [3-0]توان به می

 یبسیارتوجه  ،های کنترلی پهپادهای بدون سرنشین مافوق صوتبرای سیستم FTCو  FEپهپادها، طراحی 

 [89-81]توان در ها را میای از این کاربه خود جلب کرده است. نمونه های اخیراز پژوهشگران را در سال

های بدون سرنشین به دلیل تعداد کم پذیر عیب، در اکثر سیستمتحملسازی کنترل پیاده کرد. مشاهده

های ها یا حسگرها بسیار چالش برانگیز است. البته در این مورد نیز، استثنائاتی در مورد سیستممحرک

 د. نبرهای مذکور از عملگرهای افزونه بهره میوجود دارد. سیستم 4و اکتورتور 9هگزروتور

تم های سیسبه منظور بررسی قابلیت هوشمندانهافزاری افزونه به صورت های سختدر این مطالعه تمام حالت

پذیر عیب کنار گذاشته شده است. همچنین در این پژوهش،  مدل هلیکوپتر سه تحملتخمین عیب و کنترل

سازی شده است، مورد استفاده قرار گرفته است. مدل [84]با موتورهای جفت که در  0ادی کوانسردرجه آز

آزمایشگاهی استاندارد استفاده -ی تحقیقاتیمدل اشاره شده، توسط بسیاری از محققان به عنوان یک نمونه

همچنین محققان بسیاری،  .ی مذکور دارای دینامیک صلب با جفت موتور در دو طرف آن استشده است. نمونه

از  اند،، معطوف ساختهمدلاز این بر استفاده را  شانهای کنترلی پیشنهادی خود، تمرکزبه منظور تأیید طرح

ی تواند نمایندهمذکور همچنین می مدلکرد. علاوه بر این، اشاره  [21-80 و 1]توان به ی این موارد میجمله

افزاری وجود سخت گونه افزونگیی صلب باشد. در این سیستم هیچیک سیستم پروازی بدون سرنشین با بدنه

پذیر عیب برای این نمونه باید بر مبنای عدم استفاده های تخمین عیب و کنترل تحملندارد. از این رو، سیستم

پذیر عیب برای مدل رویکردهای متفاوت تخمین عیب و کنترل تحمل از افزونگی، طراحی و تحلیل گردند.

 [26-28]توان به میبه عنوان نمونه که  است رائه شدههای اخیر ادر سال هلیکوپتر کوانسر سه درجه آزادی

طبیقی به منظور تخمین عیب گر مد لغزشی تیک مشاهده [28]در ن اشاره کرد. در این زمینه، چن و همکارا

فتن عدم قطعیت و اغتشاشات خارجی بدون در نظر گر ،6شیتزبرای یک مدل هلیکوپتر غیرخطی لیپعملگر 

( تخمین زده شده و کنترل UUB) 7ها با خطاهای در نهایت محدودها، عیبآن اند. در کارپیشنهاد داده

                                                                                                                                    
1 Fault estimation 
2 Unmanned aerial vehicles 
3 hexrotor 
4 octorotor 
5 Quanser 
6 Lipschitz 
7 Uniformly ultimately bounded 
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نیز با در نظر گرفتن  سیستم  2و گالوو 8این محدوده انجام شده است. آلفونسو  ها در خارج ازپذیر عیب آنتحمل

با فرض وجود عدم قطعیت، اغتشاش خارجی و عیب محرک در  و هلیکوپتر سه درجه آزادی به صورت خطی

 ست که اند. اماّ شایان ذکر ابین مدل را بهبود دادهپذیر عیب پیشسیستم هلیکوپتر، یک رویکرد کنترل تحمل

ها تخمین عیب را شامل کار آننلاین است، علاوه بر این، به صورت آ سازیکنترل پیش بین مدل بهینهدر 

های سیستم درپذیر عیب تطبیقی های تحملکنندهکنترلاز  [20-29]در  اثر قبلی شود. نویسندگاننمی

ر است شایان ذکاند. هلیکوپتر غیر خطی سه درجه آزادی دارای نایقینی به استثنای تخمین عیب به کار برده

توانند اطلاعات صریح عیب )موقعیت، اندازه و زمان رخداد( را که ، نمیهاتوسط آن که رویکردهای به کار رفته

ی کنندهپذیر عیب تعقیبدهند. یک رویکرد کنترل تحمل را ارائه ،برای تعمیر و نگهداری سیستم مفید هستند

 برای یک هلیکوپتر سه درجه آزادی خطی در حضور اغتشاش و [26]خروجی مبتنی بر تخمین عیب نیز در 

های محرک نوسانی و دریفت توسعه داده شده است. در کار این نویسندگان، تخمین عیب توسط یک عیب

ننده مد کپذیر عیب بر اساس یک کنترلتحمل آید و کنترلد لغزشی با مرتبه بالاتر بدست میگر ممشاهده

متنوعی نیز برای   های تخمین عیبآید. رویکردبر اساس تجزیه سیستم بدست میو  9لغزشی پسگام

 به کار رفته است. [27 ،87]های سه درجه آزادی چند عامله در هلیکوپتر

پذیر عیب به ی تحملکننده( خطی و کنترلUIOگر با ورودی نامعلوم )طی یک کار پژوهشی، یک مشاهده

به منظور تخمین عیب در حضور نایقینی و اغتشاشات خارجی بر اساس خروجی  [21]صورت یکپارچه در 

 [21] در ، نیزسیستم برای مدل هلیکوپتر سه درجه آزادی خطی توسعه داده شده است. نویسندگان اثر قبل

پذیر عیب یکپارچه برای مدل دینامیکی هلیکوپتر سه ی تحملکنندهو کنترل غیرخطی UIOگر یک مشاهده

که، در کار این اند. با توجه به ایندرجه آزادی غیر خطی در حضور نایقینی و عیب عملگر پیشنهاد کرده

پذیر شود از این رو لزوما عیب باید مشتقک حالت در نظر گرفته مینویسندگان اثر عیب در سیستم به عنوان ی

ر . انجام تقریب داست شده پذیر تقریب زدهیک تابع مشتق با ،ناپذیرعیب مشتق هاآن در کار باشد، بنابراین

از جانبی دیگر مشتق عیب به صورت آنی در شود. این صورت موجب ایجاد خطای بیشتر در تخمین عیب می

 .اندکردهبه ناچار از مشتق عیب با تأخیر استفاده ها آندسترس نیست از این رو 

اشباع در محرک است.  رخدادی برد مسئلههای موجود از آن رنج میکه سیستم دیگر یک موضوع بسیار مهم

ها به منظور افزایش ی آنمقادیر بیشتر از حد آستانه ها در واقعیت دارای یک حد آستانه هستند و اعمالمحرک

ر ی اشباع محرک دشود. پدیدهسیستم، سبب به اشباع رفتن عملگر و عدم کارکرد درست سیستم می دقت

هواپیماهای واقعی است. رخداد این موضوع در هواپیماهای ثراً تابعی از طراحی سیستم در های پروازی اکسیستم

ای درباره تأثیر اشباع محرک بر است. از این رو، لازم است مطالعه غیر قابل اغماض موضوعیی ی واقعبا اندازه

ی های اخیر مسئلهدر سال پذیر عیب برای یک هواپیمای بدون سرنشین انجام گیرد.عملکرد کنترل تحمل

با استفاده از یک روش کنترل مبتنی بر وارونگی و  [23]اشباع محرک برای هلیکوپترهای سه درجه آزادی در 

با این حال، آنها به  است.مورد توجه قرار گرفتهکننده ضد باد با یک جبران [91]توسط ژانگ و همکاران در 

                                                                                                                                    
1 Alfonso 
2 Galvão 
3 backstepping 
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ده است. اما به موضوع اشباع به همراه عیب در عملگر توجه ش [21]اند. در رخداد عیب محرک توجه نکرده

 پذیر باشد. از این رو در این مقاله موارد مهم زیر پوشش داده شده است:فرض شده است که عیب باید مشتق

در حضور اغتشاش خارجی و عدم اطلاع از حد  LMIبهینه مبتنی بر  ∞𝐻گر تطبیقی طراحی مشاهده .8

 .   LMIبهینه تطبیقی مد لغزشی مبتنی بر  ∞𝐻پذیر عیب ی تحملکنندهبالای آن و طراحی کنترل

 ی نوسانی و دریفت، کاهش کارایی و قفل شدن عملگر. های سیستم و انواع عیب جمع شوندهتخمین حالت .2

 گر.سازی اشباع در عملگر و تخمین آن توسط مشاهدهمدل .9

های سیستم که در آن لازم است مشتق عیب در حالت [21]پذیری عیب. بر خلاف عدم لزوم فرض مشتق .4

 شود. سازی عملی میپیادهیرد و این موضوع سبب محدودیت در قرار گ

 تخمین نایقینی  دینامیک سیستم و عملگر. .0

 کننده.گر و کنترلهای مشاهدهبهرهی بهینه محاسبه .6

 . گری الگوریتم به منظور به کارگیری آسان رویکرد پیشنهادی و افزایش دقت تخمین مشاهدهارائه .7

پذیر عیب و ی تحملکنندهگر در کنترلهای صورت گرفته شده توسط مشاهدهبه کارگیری تخمین .1

 بازسازی سیستم.
 ور نویز بر روی سیستم حساس هلیکوپتر سه درجه آزادی کوانسر.به کارگیری رویکردهای ذکر شده در حض .3

 ،2بخش  در بیان شده است. ، مقدمه8بخش  در :است رو طبقه بندی شدهروند پیش ساختار مقاله به صورت

دینامیک سیستم هلیکوپتر سه درجه آزادی کوانسر  ،9بخش در رد استفاده ارائه شده است. های مونکات و لم

گر ، الگوریتم طراحی مشاهده0بخش  در گر تطبیقی طراحی شده است.مشاهده ،4بخش در بیان گردیده است. 

پذیر عیب تطبیقی مد لغزشی طراحی شده است. بخش ی تحملکننده، کنترل6بخش در ارائه گردیده است. 

 ه شده است.داد سازی به منظور نشان دادن اثر بخشی رویکردهای پیشنهادی نمایش، نتایج شبیه7
 

 های مورد استفاده در اثباتنکات و لم -2

𝑄  نیتک ریمتقارن غ سیماتر ک( ی8یلیر مساوینا. )[98] 8لم  ∈ 𝑅𝑛×𝑛 که دیو فرض کن دیریرا در نظر بگ 

𝜆𝑚𝑖𝑛  و𝜆𝑚𝑎𝑥  ژهیو ریحداقل و حداکثر مقاد بیبه ترت 𝑄 هر  ی، برا طیشرا نیباشند. تحت ا𝑥 ∈ 𝑅𝑛 میدار: 
 

𝜆𝑚𝑖𝑛(𝑄)‖𝑥‖
2 ≤ 𝑥𝑇𝑄𝑥 ≤ 𝜆𝑚𝑎𝑥(𝑄)‖𝑥‖

2 

شرط نیز  𝐹و ماتریس  هستندبا ابعاد  مناسب  های حقیقی و ماتریس 𝐹 و𝐷،  𝑆 . فرض کنید که[92] 2لم 

𝐹𝑇𝐹 ≤ 𝐼   پارامتر عددیسازد. برای هر  را برآورده 휀 > ,𝑥بردارهای و  0 𝑦 ∈ R𝑛:داریم ، 
 

2𝑥𝑇𝐷𝐹𝑆𝑦 ≤∈−1 𝑥𝑇𝐷𝐷𝑇𝑥 + 𝜖𝑦𝑇𝑠𝑇𝑠𝑦 
 

,𝑚  ( فرض کنید که2پنروز معکوس مجازی-. )مور9لم  𝑛 ∈ ℕ و𝐶 ∈  𝑅𝑚𝑥𝑛  باشد. اگر𝐶  مرتبه کامل

𝑟𝑎𝑛𝑘(𝐶)یعنی  باشد =  𝑚 ≤ 𝑛  ،وجود دارد یک است𝐶𝐶𝑇 که تکین نیست، سپس 𝐶†   پنروز  موریک

†𝐶 𝐶بدین معنی که  . است 𝐶برای  معکوس مجازی  = 𝐼𝑚 داشت:  خواهیمی زیر را است و فرم بسته 

                                                                                                                                    
1 Rayleigh inequality 
2 Moore-Penrose pseudo inverse 



 8411 زمستان، چهارمسال بیست و سوم، شماره      ران                           مهندسی مکانیک اینشریة                                    81 

  

 

𝐶†  =  𝐶𝑇(C𝐶𝑇)−1 
 

,𝑓(𝑥خلیل( فرض کنید که  ) .[98] 4لم  𝑡) ∶  [𝑎, 𝑏]  ×  𝐷 → 𝑅𝑚 و وستهیپ هامحدودهاز  یبرخ یبرا 

𝐷 باشد ⊂  𝑅𝑛  فرض کنید که[𝜕𝑓/𝜕𝑥] و بر روی  باشد وجود داشته[𝑎, 𝑏]  ×  𝐷 پیوسته باشد. سپس𝑓  به

,𝑎]بر روی  𝑥شیتز خواهد بود در صورت محلی لیپ 𝑏]  ×  𝐷  و برای یک مجموعه محدب𝑊 ⊂ 𝐷,  یک ثابت

𝐿 ≥ ,𝜑(𝑥‖وجود دارد که  0  t)‖ ≦ 𝐿  روی[𝑎, 𝑏]  ×𝑊 سپس برای هر .𝑡 ∈  [𝑎, 𝑏],   و𝑥, 𝑦 ∈  𝑊: 
 

‖𝜑(𝑥, 𝑡)  − 𝜑(𝑦, 𝑡)‖  ≤ 𝐿𝜑‖𝑥 −  𝑦‖, 

 

 دینامیک هلیکوپتر سه درجه آزادیفرمولاسیون   -3

 (8)مطابق شکل  سییسیتم غیر خطی هلیکوپتر سه درجه آزادی کوانسر   2ارتفاعو  8گامحرکت  مقالهدر این  

 نامیک این سیستم به صورت زیر است:. دیخراج شده است به کار گرفته شده استاست [84] که در

 

 ولتاژبه ترتیب 𝐹𝑏 و  𝐹𝑓، گام هیزاو 𝑝، ارتفاع هیزاو 휀اند از: به کار رفته در آن عبارتکه پارامترهای فیزیکی 

، پروانه یروین 𝐾𝑓 ،گامو  ارتفاع یمحورها  ینرسیممان ابه ترتیب  𝐽𝑝و  𝐽𝜀 ،جلو و عقب یموتورها یکنترل

𝑚ℎ  ،جرم هلیکوپتر𝐿𝑎 کوپتریمحور حرکت و بدنه هل یفاصله در راستا ،𝐿ℎ و هر موتور گاممحور  نیفاصله ب ،

𝑔 ثابت گرانش زمین، 𝑤𝜀  و𝑤𝑝 بردارهای حالت سیستم به  های خارجی نامعلوم و محدود هستند.اغتشاش

,𝑥1)صورت، 𝑥2, 𝑥3, 𝑥4)
𝑇 = (휀, 𝑝, 휀̇, �̇�)𝑇 بردارهای ورودی به صورت ،𝑢 = (𝑢1, 𝑢2)

𝑇 = (𝐹𝑓 ,  𝐹𝑏)
𝑇  و بردار

𝑦خروجی نیز به صورت  = (휀, 𝑝, 휀̇, �̇�)𝑇  .موتورهای جلو و عقب به ترتیب  که  فرض کنیدتعریف شده است

ممکن که هایی عیب برند.رنج می 𝑓𝑎2و 𝑓𝑎1  اند از:ها که به ترتیب عبارتنامعلوم محرک از اشباع و عیب های

یا عیب دریفت  [99]ی های نوسانعیب دهند، از نوع رخهلیکوپتر  پرواز یا سیستم کنترلهای محرک است در

در این  قابل نمایش است. (2شود مطابق شکل )ورودی کنترلی و عیب که به عملگر  اعمال می هستند. [94]

 ود:شبندی میی اشباع، به صورت زیر فرمولصورت، ورودی کنترلی و عیب پس از عبور از عملگر دارای محدوده
 

(2)                          𝑢𝑖 = 𝑠𝑎𝑡(𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙𝑖 + 𝑓𝑎𝑖)      𝑖 = 1,2 

ی تابع اشباع است که به دهندهنشان (∙)𝑠𝑎𝑡آل طراحی شده است و ورودی کنترلی ایده 𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙که در آن 

 شود:صورت زیر تعریف می
 

(9)                           𝑠𝑎𝑡(𝑟) = {
𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑟)𝑢𝑚𝑎𝑥,            |𝑟| ≥ 𝑢𝑚𝑎𝑥
𝑟                                    |𝑟| < 𝑢𝑚𝑎𝑥

      

 

                                                                                                                                    
1 Pitch 
2 Elevation 

 

  (8) 
         𝐽𝜀휀̈ = 𝐾𝑓𝐿𝑎 cos(𝑝) (𝐹𝑓 + 𝐹𝑏) − 𝑚ℎ𝑔𝐿𝑎 sin(휀) + 𝑤𝜀 

                               𝐽𝑝�̈� = 𝐾𝑓𝐿ℎ(𝐹𝑓 − 𝐹𝑏) + 𝑤𝑝 

 𝑢ورودی کنترلی  حداکثر ولتاژ اعمالی به عملگر است. 𝑢𝑚𝑎𝑥به عنوان ورودی به عملگر و  𝑟که در آن 

 :باز نویسی شود زیر به صورت تواند(  می8سیستم )

(4) 𝑢 = 𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙 + 𝑓𝑢 
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 [84]  ی آزاد هلیکوپتر سه درجه آزادی کوانسردیاگرام بدنه –1شکل 

 

 
 و اشباع بیع در حضور رخداد  عملگرمدل  –2شکل 

 

𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙که در آن  = (𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙1,  𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙2)
𝑇   بردار ورودی کنترلی طراحی شده است و𝑓𝑢 = (𝑓𝑢1,  𝑓𝑢2)

𝑇  بردار

𝑓𝑢𝑖 است که به صورت  عیب ترکیبی عملگر = 𝑢𝑖 − 𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙𝑖  در آن  وشود تعریف می 𝑖 =  است. .1,2

رنج  خود از کارایی بخشیکاهش  از قفل شیدن و یا   ،های هلیکوپتر ممکن اسیت ، محرکتدر واقعی :1نکته 

 د:نشومی بیانهلیکوپتر به صورت زیر   بههای کنترلی اعمال شده ، ورودیدر این حالت .[90, 94] ببرند
 

(0) 𝑢𝑖 = 𝑠𝑎𝑡(𝜌𝑖𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙𝑖 + 𝑢𝑠𝑖),        𝑖 = 1,2. 
 

 𝑢𝑠𝑖است.  [0,1]ی بازه درمقدار یک است و دارای  عملگر بیانگر از دست رفتن بخشی از کارایی 𝜌𝑖که در آن 

به صورت زیر بازنویسی  مجددبه طور تواند ( می0) ام است. مدل عملگر𝑖ی قفل شدن عملگر دهندهنیز نشان

 شود:

(6) 𝑢 = 𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙 + 𝑓𝑢 

𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙که در آن  = (𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙1,  𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙2)
𝑇  بردار ورودی کنترلی طراحی شده است و𝑓𝑢 = (𝑓𝑢1, 𝑓𝑢2)

𝑇  بردار

𝑓𝑢𝑖 است که به صورت عیب ترکیبی عملگر = 𝑢𝑖 − 𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙𝑖 شود که در آن تعریف می𝑖 = از  است. .1,2

یشنهاد پ عیب پذیرکنترل تحملو  تخمین عیب رویکرد ،شدند منتهی فرمولاسیون( به یک 6( و )4که ) ییآنجا

 ده،شونعیب جمع برای تخمین و جبران اثر دون هیچ تغییری به طور مستقیمتواند بشده در این مقاله می

 استفاده شود. عملگرها کارآییاز  بخشیقفل شدن و از بین رفتن ، اشباع
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  شود:( به صورت زیر بازنویسی می8)ی معادلهمطابق با مطالب بیان شده در فوق، مدل فضای حالت 
 

 

(7) �̇� = (𝐴 + ∆𝐴)𝑥 + (𝐵 + ∆𝐵)(𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙 + 𝑓𝑢) + 𝜑(𝑥) + ∆𝜑(𝑥) + 𝐷𝑑 
𝑦 = 𝐶𝑥 

𝑑که در آن  = (𝑑1, 𝑑2)
𝑇  و 

 

𝐴 = (

0 0 1 0
0 0 0 1
0 0 0 0
0 0 0 0

) ,     𝐵 = (

0 0
0 0
𝑏1 𝑏1
𝑏2 𝑏2

) ,   𝐷 = (

0 0
0 0
1 0
0 1

), 

 

𝜑(𝑥) = (

0
0

𝜑1(𝑥)
0

)  ,      C = I , ∆𝐴 = (

0 0 0,1sin (𝑡) 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0

), 

 

∆𝐵 = (

0 0
0 0

0,1cos (𝑡) 0
0 0,1cos (𝑡)

) , ∆𝜑(𝑥) = (

0
0

−0,2cos (𝑡)
0

).  

  
𝑑1کییه در آن  = 𝑤𝜀/𝐽𝜀 + 𝑏1(𝑐𝑜𝑠(𝑥2)  −  1) 𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙1  +  𝑓𝑢1   + 𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙2  +  𝑓𝑢2  ،𝑑2 = 𝑤𝑝/𝐽𝑝،  

𝑔1(𝑥)  =  − 𝑚ℎ𝑔𝐿𝑎𝑠𝑖𝑛(𝑥1)/𝐽𝜀،  𝑏1 = 𝐾𝑓𝐿𝑎/𝐽𝜀  و𝑏2 = 𝐾𝑓𝐿ℎ/𝐽𝑝   .(7ی )در رابطهاسییت، 𝑑  یک

 .شودناشی میخارجی ات اغتشاش ازدرسیستم است که  محدود عدم قطعیت
 

 .است پذیرو کنترل پذیرمشاهده (7) سیستم: 2نکته 
 

𝐿𝜑  یرابطه شرط لیپ شیتز را با  𝜑(𝑥)تابع غیر خطی  ،های ذکر شدهمطابق لم  :3 نکته = (𝑚ℎ𝑔𝐿𝑎)/𝐽𝜀 

 کند. برآورده می

 

 گر تطبیقیطراحی مشاهده -4

ه شد طراحیهای سیستم و عیب به منظور تخمین حالت LMIگر تطبیقی مبتنی بر در این بخش یک مشاهده

 شود:بازنویسی می( مطابق زیر 7ی )در معادله از سیستم برای این منظور فضای حالت ارائه شده است،
 

 

(1) �̇� = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙 + 𝜑(𝑥) + 𝐷𝑑 + 𝐸𝑓𝐴 
                          𝑦 = 𝐶𝑥 

 

𝑓𝐴که در آن   = ∆𝐴𝑥 + 𝐵𝑓𝑢 + ∆𝐵(𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙 + 𝑓𝑢) + ∆𝜑(𝑥) شود که است. در این مقاله فرض می

�̇�𝐴 ≠ ‖𝑓�̇�‖و  0 ≤ 𝑓1 . 
 

 شود:نوشته  تواندمی به صورت زیرنیز گر تطبیقی مشاهدهدینامیک 
 

(9) �̇̂� = 𝐴�̂� + 𝐵𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙 + 𝜑(�̂�) + 𝐸𝑓𝐴 − 𝐿(�̂� − 𝑦) 
                             �̂� = 𝐶�̂� 
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باید به  و باشدگر تطبیقی میی مشاهدهبهره  𝐿𝜖𝑅𝑛×𝑝 است. های سیستمتخمین حالت 𝑥𝜖𝑅𝑛که در آن 

𝐴)ای انتخاب شود که گونه − 𝐿𝐶) دنشونیز به صورت زیر تعریف میی تخمین هاماتریسی پایدار باشد. خطا: 
 

(81)           𝑒𝑥 = �̂�(𝑡) −  𝑥(𝑡), 𝑒𝑦 = �̂�(𝑡) −  𝑦(𝑡),     𝑒𝑓 = 𝑓𝐴(𝑡) − 𝑓𝐴 (𝑡) 

 د:نآیبدست میخطاهای تخمین نسبت به زمان به صورت زیر  مشتق  ،(81)( و 3(، )1بر اساس روابط )
 

(88) 
�̇�𝑥 = (𝐴 − 𝐿𝐶)𝑒𝑥 + 𝐸 𝑒𝑓 + (𝜑(�̂�(𝑡)) −   𝜑(𝑥(𝑡))) − 𝐷𝑑 

                   �̇�𝑓 = �̇�𝐴 −  𝑓�̇� 
 

یک رویکرد جدید در ادامه ما آماده ارائه نتایج مهم این مقاله هستیم.  اکنونبندی فوق، با توجه به فرمول

فاده ا استب نیز های خطادینامیکپایداری  و است گردیدهوار جهت بهبود کارایی تخمین عیب پیشنهاد  الگوریتم

 :شده استی زیر تضمین از قضیه

∞‖𝐻∞ ،‖𝐺𝑑  با کارایی ( پایدار88ی )خطا در معادله هایدینامیک، 𝜇و  𝛿 ،α پارامتر مثبت هر برای: 8قضیه  <

𝛼  است، اگر ماتریس مثبت معین𝑃  و پارامترهای مثبت𝐺 ،ε و γ :وجود داشته باشند به طوری که 
 

(82) 𝐸𝑇𝑃 = 𝐹𝐶 
 

 

(89) 

(

 
 

𝜋1 𝜋2 𝜋3 𝜋4 𝜋4
∗ 𝜋5 𝜋6 0 0
∗ ∗ 𝜋7 0 0
∗ ∗ ∗ 𝜋8 0
∗ ∗ ∗ ∗ 𝜋9)

 
 
< 0 

 

𝜋1 که در آن = 𝑃𝐴 + 𝐴
𝑇𝑃 − 𝑌𝐶 − 𝐶𝑇𝑌𝑇 + 휀𝐿𝑓

2𝐼 ،𝜋2 = 𝛿
−1𝐴𝑇𝑃𝐸 − 𝐶𝑇𝑌𝑇𝐸 + 2𝑃𝐸  ،𝜋3 =

−𝑃𝐷 ،𝜋4 = 𝑃 ،𝜋5 = −2 𝛿
−1  𝐸𝑇𝑃𝐸 + 𝛾 𝐸𝑇𝐸 + 𝛿−1𝜇−1 𝐺 ،𝜋6 = 𝛿

−1𝐸𝑇𝑃𝐷 ،𝜋7 = −𝛼
2𝐼 ،

𝜋8 = −휀 𝐼  و𝜋9 = −𝛾(𝐿𝑓
2𝐼)

ی با استفاده از حل کننده پذیر فوقاست. پس از حل ماتریس تحقق 1−

Yalmip گری مشاهدهمتلب، ماتریس بهره 𝐿 شده در این مقاله جهت تطبیق به کار گرفته قانون آید.بدست می

 به صورت زیر در نظر گرفته شده است: نیز تخمین عیب

(84) �̇�𝐴 = −Γ 𝐹(�̇�𝑦 − 𝛿 𝑒𝑦) 
(80) 𝐿 = 𝑃−1 𝑌 

∋ 𝛤که در آن   𝑅𝑛×𝑛 و  است و نرخ یادگیری ماتریس مثبت معین𝛿 به منظور ایجاد یک  یک پارامتر مثبت

 است. (8)در قضیه  گردرجه آزادی برای طراحی مشاهده

 ع لیاپانوف زیر را در نظر بگیرید:تاباثبات: 
(86) 𝑉(𝑡) =  𝑒𝑥

𝑇 𝑃 𝑒𝑥  + 𝛿
−1 𝑒𝑓

𝑇 Γ−1 𝑒𝑓 

 :آیدبدست میمشتق تابع لیاپانوف نسبت به زمان به صورت زیر در این صورت، 
 

 

(87) �̇�(𝑡) = �̇�𝑥
𝑇 𝑃 𝑒𝑥  + 𝑒𝑥

𝑇 𝑃 �̇�𝑥 +  2 𝛿
−1 𝑒𝑓

𝑇 Γ−1 �̇�𝑓 
 

 :شودحاصل می (87)در  (84)( و 82، )(88)با جایگذاری 
 

 

 

(81) 
�̇�(𝑡) = 𝑒𝑥

𝑇(𝑃 ( 𝐴 − 𝐿𝐶 )+ (𝐴− 𝐿𝐶)𝑇𝑃)𝑒𝑥 +  2𝑒𝑥
𝑇𝑃 𝐸 𝑒𝑓 + 2𝑒𝑥

𝑇𝑃 (𝜑(�̂�(𝑡)−   𝜑(𝑥(𝑡)))

− 2𝑒𝑥
𝑇𝑃 𝐷 𝑑 − 2 𝛿−1 𝑒𝑓

𝑇 𝐸𝑇𝑃 (�̇�𝑥 − 𝛿 𝑒𝑥)− 2 𝛿
−1𝑒𝑓

𝑇 Γ−1�̇�𝐴 
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  :توان نشان داد( می88)مطابق با 
 

 
 

(83) 

�̇�(𝑡) = 𝑒𝑥
𝑇(𝑃 ( 𝐴 − 𝐿𝐶 )+ (𝐴− 𝐿𝐶)𝑇𝑃)𝑒𝑥 +  2𝑒𝑥

𝑇𝑃 𝐸 𝑒𝑓 + 2𝑒𝑥
𝑇𝑃 (𝜑(�̂�(𝑡)−   𝜑(𝑥(𝑡)))

− 2𝑒𝑥
𝑇𝑃 𝐷 𝑑

− 2 𝛿−1 𝑒𝑓
𝑇 𝐸𝑇𝑃 ((𝐴 − 𝐿𝐶)𝑒𝑥 +𝐸 𝑒𝑓 + (𝜑(�̂�(𝑡))−   𝜑(𝑥(𝑡)))−𝐷𝑑

− 𝛿 𝑒𝑥)− 2 𝛿
−1𝑒𝑓

𝑇 Γ−1�̇�𝐴 
 

�̃�(𝑥)فرض کنید که  = 𝜑(𝑥(𝑡)) −   𝜑(𝑥(𝑡)) توان نوشتمی باشد سپس: 
 

 

(21) 
�̇�(𝑡) = 𝑒𝑥

𝑇(𝑃 ( 𝐴 − 𝐿𝐶 )+ (𝐴 − 𝐿𝐶)𝑇𝑃)𝑒𝑥 +  2𝑒𝑥
𝑇𝑃 𝐸 𝑒𝑓 + 2𝑒𝑥

𝑇𝑃 �̃�(𝑥)− 2𝑒𝑥
𝑇𝑃 𝐷 𝑑

− 2 𝛿−1 𝑒𝑓
𝑇 𝐸𝑇𝑃(𝐴 − 𝐿𝐶)𝑒𝑥  − 2 𝛿

−1 𝑒𝑓
𝑇 𝐸𝑇𝑃𝐸 𝑒𝑓 − 2 𝛿

−1 𝑒𝑓
𝑇 𝐸𝑇𝑃�̃�(𝑥)

+ 2 𝛿−1 𝑒𝑓
𝑇 𝐸𝑇𝑃𝐷𝑑 + 2  𝑒𝑓

𝑇 𝐸𝑇𝑃𝑒𝑥 − 2 𝛿
−1𝑒𝑓

𝑇 Γ−1�̇�𝐴 
 

 :آیدبدست می 4و  2ی هابا استفاده از لم
 

 
 

(28) 

                      2𝑒𝑥
𝑇𝑃 �̃�(𝑥)  ≤  𝑒𝑥

𝑇 (휀−1 𝑃𝑃 + 휀𝐿𝑓
2𝐼)𝑒𝑥 

 −2 𝑒𝑓
𝑇 𝐸𝑇𝑃�̃�(𝑥) ≤  𝑒𝑓

𝑇 (𝜃−1 𝐸𝑇𝐸)𝑒𝑓 + 𝑒𝑥
𝑇(𝜃𝐿𝑓

2𝑃𝐵𝐵𝑇𝑃)𝑒𝑥 
−2 𝛿−1 𝑒𝑓

𝑇 Γ−1𝑓𝑎
′  ≤  𝑒𝑓

𝑇 (𝛿−1𝜇−1 𝐺)𝑒𝑓 + 𝛿
−1𝜇  𝑓𝑎

′ 𝑇Γ−1 𝐺−1Γ−1 𝑓𝑎
′  
  ≤ 𝑒𝑓

𝑇 (𝛿−1𝜇−1 𝐺)𝑒𝑓 + 𝛿
−1𝜇  𝑓1

2 𝜆𝑚𝑎𝑥(Γ
−1 𝐺−1Γ−1)                                          

 

∞‖𝐻∞ ‖𝐺𝑑،کارایی  < 𝛼 حاصل شود: زیر تواند به صورتمی 
 

(22) 𝐽 = ∫ (−𝛼2𝑑𝑇𝑑)𝑑𝑡
∞

0

< 0 

 :توان نوشتی صفر، میتحت شرایط اولیه

 
𝐽 = ∫ (−𝛼2𝑑𝑇𝑑 + �̇�(𝑡))𝑑𝑡

∞

0

−∫ (�̇�(𝑡))𝑑𝑡
∞

0

< 0 

= ∫ (−𝛼2𝑑𝑇𝑑 + �̇�(𝑡))𝑑𝑡
∞

0

− V(∞) + V(0) 

≤ ∫ (−𝛼2𝑑𝑇𝑑 + �̇�(𝑡))𝑑𝑡
∞

0

 

 :( باید شرط زیر برآورده شود22)برای برآورده کردن شرط 
 

(29) 𝐽1 = −𝛼
2𝑑𝑇𝑑 + �̇�(𝑡) < 0 

𝜉با تعریف  = (

𝑒𝑥
𝑒𝑓
𝑑

  :توان نوشتمی( 29و )( 28) ،(21و با استفاده از ) (

 

(24) 𝐽1 = 𝜉
𝑇 (
𝑇1 𝑇2 𝑇3
∗ 𝑇4 𝑇5
∗ ∗ 𝑇6

) 𝜉 + 𝛿−1𝜇  𝑓1
2 𝜆𝑚𝑎𝑥(Γ

−1 𝐺−1Γ−1) < 0 

 که در آن
𝑇1 = 𝑃𝐴 + 𝐴

𝑇𝑃 − 𝑌𝐶 − 𝐶𝑇𝑌𝑇 + 휀𝐿𝑓
2𝐼 + (휀−1 + 𝜃𝐿𝑓

2) 𝑃𝐵𝐵𝑇𝑃 ،𝑇2 = 𝛿
−1𝐴𝑇𝑃𝐸 − 𝐶𝑇𝑌𝑇𝐸 +

2𝑃𝐸 ،𝑇3 = 𝑃 ،𝑇4 = −2 𝛿
−1  𝐸𝑇𝑃𝐸 + 𝜃−1 𝐸𝑇𝐸 + 𝛿−1𝜇−1 𝐺،𝑇5 = 𝛿

−1𝐸𝑇𝑃𝐷  و𝑇6 = −𝛼
2𝐼 

𝛾سیپس با تعریف   = 𝜃−1  با فرض همچنین ،و با اسییتفاده از لم مکمل شیور 𝑇  به عنوان یک ماتریس مثبت

 د:شومعین حاصل می
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(20)  

−𝑇 =

(

 
 

𝜋1 𝜋2 𝜋3 𝜋4 𝜋4
∗ 𝜋5 𝜋6 0 0
∗ ∗ 𝜋7 0 0
∗ ∗ ∗ 𝜋8 0
∗ ∗ ∗ ∗ 𝜋9)

 
 
< 0 

 

∆= 𝛿−1𝜇  𝑓1
2 𝜆𝑚𝑎𝑥(Γ

−1 𝐺−1Γ−1) 
 

Σ =  𝜆𝑚𝑖𝑛 (𝑇) 
 شود:اثبات می (20)و  (24) با استفاده از

 

𝐽1 < −  Σ ‖𝜉‖
2 +  Δ < 0         𝑖𝑓             Δ <   Σ  ‖𝜉‖2 

 
 

 .است پایدار (88دینامیک غیر خطی )، خطای تخمین ی فوقباتوجه به رابطه

 

 گر تطبیقیالگوریتم طراحی مشاهده -5
 شده است:خلاصه  LMIبر  یمبتن یقیگر تطبمشاهده طراحیروند  ،ریز تمیالگوردر 

 .𝜑(𝑥)، برای سیستم غیر خطی 𝐿𝑓 لیپ شیتز ثابتی محاسبه. 1گام 

متلب و  Yalmip( با استفاده از 20)تحقق پذیر  LMI و حل 𝛿 ،𝜇 ،αهای مثبت عددانتخاب . 2گام 

 .𝐿 و 𝑃های بدست آوردن ماتریس

 (.84گر تطبیقی )مشاهده تطبیق و محاسبه قانون 𝛤انتخاب ماتریس مثبت معین . 3گام 

و گام دابل قبول نباشد، به ق سازیشبیه خطای تخمین دردر صورتی که سازی. انجام شبیه .4گام

 .تکرار شود طور مجددبرگشته و روند به 

 

 پذیر عیب تطبیقی مد لغزشی  طراحی کنترل تحمل -6
 :شده استبه صورت زیر در نظر گرفته   [96] ( مطابق1برای سیستم ) سطح لغزش

(26) 𝑆 = 𝑁�̂� 

𝑆 که در آن ∈ 𝑅𝑚 ،�̂� ∈ 𝑅𝑛 تخمین حالت سیستم ،𝑥  و𝑁 = 𝐵+ − 𝑌(𝐼𝑛 − 𝐵𝐵
+𝐵با  (+ =

(𝐵𝑇𝐵)−1𝐵𝑇  و یک ماتریس دلخواه  𝑌 ∈ 𝑅𝑚×𝑛.است 

 :دیآیبدست م رینسبت به زمان به صورت ز نیز 𝑆مشتق 
 

(27) �̇� = 𝑁𝐴𝑥(𝑡) + 𝑢(𝑡) + 𝑁𝜑(𝑥) + 𝑁𝐸𝑓𝐴(𝑡) + 𝑁𝑒�̇� 

 :شودیم یطراح ریبه صورت ز زین یکنترل یورود

(21) 𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙 = 𝑢𝑙 + 𝑢𝑛 
 

𝑢𝑙به صورت  است و فیدبک خطی 𝑢𝑙 که در آن = −𝐾𝑥�̂� − 𝐵
+𝐸�̂�

𝐴
𝐾𝑥. شودتعریف می . ∈ 𝑅

𝑚×𝑛  و قابل

 شود:نیز به صورت زیر طراحی می 𝑢𝑛. بخش غیر خطی تعیین است

𝑢𝑛 = {
−𝜌𝑠

𝑆

‖𝑆‖
     𝑆 ≠ 0

0                  𝑆 = 0
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𝜌𝑠(𝑡)   که در آن = �̂�𝑠 + 𝜑𝑠 + 휀𝑠 ،휀𝑠 > �̂�𝑠های طراحی هستند. ثابت 0 > که  ηsی تخمین بیان کننده 0

𝜂𝑠  به صورت = ‖𝑁‖𝑓0 + ‖𝑁𝐷‖𝑑0 + ‖𝐵
+𝐸‖(𝑓�̅� + ‖𝑓�̂�‖) + ‖𝐾𝑥‖𝑒𝑥0 + 𝑁�̅�𝑥0 شود، که تعریف می

,𝜑(𝑥فرض شده برای حد بالای  نامعلوم مقادیربه ترتیب  e̅x0و  f0 ،ex0 در آن 𝑡) ،‖𝑒𝑥‖   و‖𝑒�̇�‖  .هستند

 :نیز به صورت زیر است �̂��̇�قانون تطبیق 
 
 

�̂��̇� = 𝜎‖𝑆‖          �̂�𝑠(0) ≥ 0    

 

  نرخ یادگیری است و در دست طراح است. 𝜎که در آن 

�̃�𝑠  به صیورت  𝜂𝑠خطای تخمین  = 𝜂𝑠 − �̂�𝑠 در ادامه پایداری سیستم غیر خطی اثبات شیود.  تعریف می

 شده است.

 :ع لیاپانوف زیر را در نظر بگیریدتاب

𝑉𝑠(𝑡) =
1

2
(𝑆𝑇𝑆 +

1

𝜎
�̃�𝑠
2�̃�𝑠) 

 
 

 :توان نوشت( می21( و )27ی )با استفاده از رابطهگرفتن از تابع لیاپانوف فوق نست به زمان و با مشتق
 

 

𝑉�̇�(𝑡) = 𝑆
𝑇�̇� +

1

𝜎
�̃�𝑠
2�̂��̇� 

 
 

≤ (𝜔𝑠‖𝑥‖ + 𝜂𝑠 − 𝜌𝑠(𝑡))‖𝑆‖ − �̃�𝑠‖𝑆‖ 
 

 

≤ (𝜔𝑠‖𝑥‖ − 𝜑𝑠 − 휀𝑠)‖𝑆‖ 
 

 

𝜔𝑠که در آن  = ‖𝑁𝐴 − 𝐾𝑥‖  است. با انتخاب𝜑𝑠 > 𝜔𝑠𝜑𝑠  که در آن𝜑𝑠 > لغزش  شرطدر ادامه، است،  0

𝑆𝑇�̇�. شیییرط لغزش نیز بییه صیییورت دشیییوبییه آن برآورده میو رسییییییدن  ≤ −휀𝑠‖𝑆‖  ی در مجموعییه

Ω𝑠 = {𝑥: ‖𝑥‖ ≤ 𝜑𝑠}. اگر بنابراین، شیود.  تعریف می𝑥(0)𝜖Ω𝑠  ،کند ( تضمین می21ی )کنندهکنترلباشد

𝑡ی برای همه > ‖𝑆(0)‖/휀𝑠، که 𝑆 = �̇� =  است. 0

از قبل  تمسیس دیفرض کناکنون، . دیریاست، را در نظر بگ یمربوط به مد لغزشکه  سیتم یسی  یداریپا لیتحل

معادل به صورت زیر بدست  قانون کنترل صورت،  ایندر  ،بماند ی( باق26) یکنترل شده است تا در مد لغزش

 :آیدمی
 

(23) 𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙 = −(𝑁𝐴𝑥 + 𝑁 𝜑(𝑥) + 𝑁𝐷𝑑) + 𝑢𝑙 
 

 

 𝑢𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙 = −(𝑁𝐴𝑥 + 𝑁 𝜑(𝑥) + 𝑁𝐷𝑑) + 𝑢𝑙 

 شود:( به صورت زیر حاصل می1سته )ب فرم حلقه ،(1( در )23) معادل اکنون با جایگذاری قانون کنترل
 

(91) 
 

�̇� = (𝐼𝑛 − 𝐵𝑁)𝐴𝑥 + (𝐼𝑛 − 𝐵𝑁)𝜑(𝑥) + (𝐼𝑛 − 𝐵𝑁)𝐷𝑑 − 𝐵𝐾𝑥�̂� − 𝐵𝐵
+𝐸𝑓𝐴 + 𝐸𝑓𝐴 

 

𝜃1با تعریف  = 𝐼𝑛 − 𝐵𝑁 های ترم و اضافه کردن ±𝐵𝐾𝑥𝑒𝑥 و±𝐸𝑒𝑓 توان نشان داد:(، می91ی)به رابطه 
 

 

(98) �̇� = (𝜃𝐴 −𝐵𝐾𝑥)𝑥 + 𝜃1𝑓𝜑(𝑥) + 𝜃1𝐷𝑑 −𝐵𝐾𝑥𝑒𝑥 − 𝐸𝑒𝑓 
 
 

 :آیدمی( نیز به صورت زیر بدست 3بسته ) فرم حلقه ،(3( در )23اکنون با جایگذاری قانون کنترلی )
 

(92) �̇̂� = 𝐴�̂� − 𝐵𝑁𝐴𝑥 − 𝐵𝑁𝜑(𝑥) − 𝐵𝑁𝐷𝑑 − 𝐵𝐾𝑥�̂� − 𝐵𝐵
+𝐸𝑓𝐴 + 𝑓(�̂�, 𝑡) + 𝐸𝑓�̂�(𝑡) − 𝐿𝐶𝑒𝑥 
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 :توان به فرم نهایی زیر رسیدمی (92)به  𝐵𝑁�̃�(𝑥)±و 𝐵𝑁𝐴𝑒𝑥± های سپس با اضافه کردن ترم
 

(99) �̇̂� = (𝜃1𝐴 − 𝐵𝐾𝑥)�̂� + 𝜃1𝜑(�̂�) + 𝐵𝑁�̃�(𝑥) − 𝐵𝑁𝐷𝑑 + (𝐵𝑁𝐴 − 𝐿𝐶)𝑒𝑥 
 

 آید.( دینامیک خطا به صورت زیر بدست می99( و )91بر اساس معادلات )
 

(94) �̇�𝑥 = (𝐴 − 𝐿𝐶)𝑒𝑥 + �̃�(𝑥) − 𝐷𝑑 + 𝐸𝑒𝑓 

∞‖𝐻∞ ،‖𝐺𝑑با کارایی پایدار  ،(98ی )سیستم حلقه بستهخطای ، 𝛾2با انتخاب : 2قضییه   < 𝛾2  دشخواهد، 

 به طوری که:د، نوجود داشته باش  𝛾1، عددهای مثبت 𝑃1اگر ماتریس مثبت معین و متقارن 
 

 

(90) (

𝑄1,1 𝑃1𝜃1𝐷 𝑃1𝜃1
∗ −𝛾2

2𝐼 0
∗ ∗ −𝛾1𝐼

) < 0 

 

(96) 𝑀 = 𝑃1𝐵𝐾𝑥 
 

 

𝑄1,1 که در آن = 𝑃1𝜃1𝐴 + 𝐴
𝑇𝜃1

𝑇𝑃1 −𝑀 −𝑀
𝑇 + 𝛾1

−1
𝑃1𝜃1𝜃1

𝑇𝑃1 + 𝛾1𝐿𝜑
2 𝐼 .است 

ی به اسییتفاده لذا در ادامه نیازی ،( پایدار اسییت88با توجه به اینکه اثبات شیید که خطای تخمین دینامیک )

 برای اثبات پایداری وجود ندارد.  𝑒𝑓و   𝑒𝑥 از مجدد

 لیاپانوف زیر را در نظر بگیرید: عتاب اثبات:
 

(97) 𝑉1(𝑡) = 𝑥
𝑇𝑃1𝑥 

 

 شود:ان به صورت زیر حاصل میمشتق تابع لیاپانوف نسبت به زم
 

(91) �̇�1(𝑡) = �̇�
𝑇𝑃1𝑥 + 𝑥

𝑇𝑃1�̇� 
 

 :آید( بدست می91در ) (98)با جایگذاری 
 

(93) �̇�1(𝑡) = 𝑥
𝑇(𝑃1(𝜃1𝐴 − 𝐵𝐾𝑥)+(𝜃1𝐴 − 𝐵𝐾𝑥)

𝑇𝑃1)𝑥+1𝑃1 𝜃1𝜑(𝑥) + 2𝑥
𝑇𝑃1𝜃1𝐷𝑑 − 

 

2𝑥𝑇𝑃1𝐵𝐾𝑥𝑒𝑥 − 2𝑥
𝑇𝑃1𝐸𝑒𝑓 

 

 توان نشان داد:می 4 با استفاده از لم
 

(41) 2𝑥𝑇𝑃1 𝜃1𝜑(𝑥) ≤ 𝑥
𝑇(𝛾1

−1𝑃1𝜃1𝜃1
𝑇𝑃1 + 𝛾1𝐿𝜑

2 𝐼)𝑥 

 

∞‖𝐻∞ ‖𝐺𝑑،کارایی  < 𝛾2 زیر بدست آید: تواند به صورتمی 
 

(48)                                                𝑊 = ∫ (−𝛾2
2𝑑𝑇𝑑)𝑑𝑡

∞

0
< 0 

 

 :توان نوشتی صفر، حاصل میتحت شرایط اولیه
 

 𝑊 = ∫ (−𝛾2
2𝑑𝑇𝑑 + �̇�1(𝑡)) 𝑑𝑡

∞

0

−∫ (�̇�1(𝑡)) 𝑑𝑡
∞

0

< 0 
 

= ∫ (−𝛾2
2𝑑𝑇𝑑 + �̇�1(𝑡)) 𝑑𝑡

∞

0

− V1(∞) + V1(0) 
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≤ ∫ (−𝛾2
2𝑑𝑇𝑑 + �̇�(𝑡)) 𝑑𝑡

∞

0

 
 

 :( باید شرط زیر برآورده شود41)برای برآورده کردن شرط 
 

(42) 𝑊1 = −𝛾2
2𝑑𝑇𝑑 + �̇�(𝑡) < 0 

 

𝜉1با تعریف  = (
𝑥
𝑑
 توان نوشت:می( 42و ) (41، )(93با استفاده از )و  (

 

(43) 
𝑊1 = (

𝑃1𝜃1𝐴 + 𝐴
𝑇𝜃1

𝑇𝑃1 −𝑀 −𝑀
𝑇 + 𝛾1

−1
𝑃1𝜃1𝜃1

𝑇𝑃1 + 𝛾1𝐿𝜑
2 𝐼 𝑃1𝜃1𝐷

∗ −𝛾2
2𝐼
) < 0 

 

 باز نویسی کرد: ( را به صورت زیر49ی )توان رابطهمی با استفاده از لم مکمل شور
 

 

(44) 
(

𝑄1,1 𝑃1𝜃1𝐷 𝑃1𝜃1
∗ −𝛾2

2𝐼 0
∗ ∗ −𝛾1𝐼

) < 0 

 

 پایدار است.  سیستم حلقه بستهاثبات شد که خطای  (44)مطابق با 
 

 سازیشبیه -7
چند  ایک ی در بیعوجود با  سه درجه آزادی کوانسر کوپتریهل ستمیمربوط به س یهایسازهیبخش شب نیادر 

ده شی طراحی شده انجام کنندهگر تطبیقی توسعه داده شده و کنترلمشاهده به منظور تأیید کارایی، محرک

 یهاتیشده است. با توجه به محدود داده (8)در جدول  سه درجه آزادی کوپتریهل ستمیس یپارامترها .است

. شودمحدود می °32± یمحدوده در گام هیمحدود شده و زاو °31.75± یبازهارتفاع در  هی، زاویکیمکان

شود که به سیستم هلیکوپتر اعمال می یاغتشاش خارج است. 12𝑉±جلو و عقب  یولتاژ موتورها یهمحدود

𝑊𝜀: به صورت = 0.01sin (10𝑡) و 𝑊𝑝 = 0.01sin (5𝑡) کی، ستمیعملکرد س ارزیابی یبرا.  شودفرض می 

 .شده استاضافه  یخروج یریگبه اندازه 0.0012 انسیصفر و وار نیانگیبا م یگوس زینو
𝛿با انتخاب پارامترهای   = 0.4 ،𝜇 = 8.8969 × 10−4  ،𝛼 = 0.2 ،𝛾2 = ( 44)و LMI (20 )و با حل  0.2

휀کننده به صورت گر و کنترلپارامترهای مشاهده = 0.0213 ،𝛾 = 8.8969 × 10−4 ،𝐺 = 2.2002 ×

10−4، 𝛾1 = 0.02 ، 

 

 [82] هلیکوپتر سه درجه آزادیپارامترهای  -1جدول   

 مقدار پارامتر

𝐽𝜀 0.91 kg.𝑚2 

𝐽𝑝 0.0364 kg.𝑚2 

𝐾𝑓 0.5 𝑁/𝑉 

𝑚ℎ 1.01 𝑘𝑔 

𝐿𝑎 0.66 𝑚 

𝐿ℎ 0.177 𝑚 

𝑔 9.81 𝑚/𝑠2 
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𝑃 = (

0.259954377 −0.00000000078  0.050045 0
−0.00000000078 0.202646233 0  0.0203

 0.050045 0  0.0299 0
0 0.0203 0 0.0022768

), 

 

 

𝐿 = 103 ×(

0.004768 0 −0.001046 0
0 0.305533 0  −0.020611

−0.0037422 0 0.0079671 0
0 −2.70424 0 0.2079839

), 

 

 

𝑃1 =    (

0.001499 0  0.000001231 0
0 0.00068835785 0   0.00000025

 0.000001231 0  0.000000001 0
0 0.00000025 0 0.0000000001

) 

 

𝑁 = (
−0.1 −0.1 1.3788 0.2056
−0.1 −0.1 1.3788 −0.2056

) , 𝐾𝑥 = (
7.071 7.071 8.3366 7.27381
7.071 −7.071 8.3366 −7.27381

) 
 

 

 به صورت زیر انتخاب شده است: نیز پارامترهای دیگر
 

 

𝜑𝑠 = 0.001, 휀𝑠 = 0.01, 𝜎 = 𝛤 و 0.1 = 400 × 𝑑𝑖𝑎𝑔(1,1,1,1) 
 

ε(0)، در هر سه مرحله،شده استسازی در سه مرحله انجام شبیه = 𝑝(0) و1° = ی پارامترها، و بقیه   1°

 گذر مرتبه اول با تابع تبدیلدر تمامی این مراحل، یک فیلتر پایین .هستند، صفر یدارای مقادیر اولیه

1/(2𝜋𝑓0𝑠 + 𝑓0با فرکانس  و (1 = 7𝐻𝑧   فیلتر نویز استفاده شده است.جهت 

ی طراحی شده در حالت بدون عیب مورد ارزیابی واقع شده است. مطابق شکل کننده: کنترلی اولمرحله

ی صفر را دنبال کرده کننده به خوبی عمل تنظیم را انجام داده است و نقطهشود که کنترلمشاهده می (9)

نمایش داده شده  (4)کنترلی نیز در شکل تلاش  پایدار کند.را سیستم  توانسته است که کننده نیزکنترل است.

 است.

 عملگرکه  یسالم است، در حال کوپتریمحرک عقب هل مرحله فرض شده است که نیدر اسناریوی دوم: 

 زیر است: محرک به صورت بیع کی یجلو دارا
 

 

𝑓𝑎1(𝑡) = {
0.1𝑡 + 0.08𝑡2                                                0𝑠 < 𝑡 ≤ 10𝑠 

2 cos(0.5𝜋(𝑡 − 10)) + 7                           10𝑠 < 𝑡 ≤ 20𝑠
 

 

ورد ی اشباع مکننده در حضور عیب مذکور در فوق، نایقینی و پدیدهگر و کنترلدر این مرحله، کارایی مشاهده

ی اشباع و نایقینی وجود دارد، تخمین زده شده که در آن پدیدهارزیابی قرار گرفته است. عیب و خطای عیب 

شود که اثر عیب به خوبی تخمین زده شده ( نتیجه شده است. مشاهده می6( و )0به ترتیب مطابق شکل )

داده شده است. با توجه به نشان ( 1و ) (7)در شکل  ی نیز به ترتیبو تلاش کنترل یاهیزاو یهاپاسخاست.  

، عدم قطعیت و اشباع توانسته است محرکعیب در حضور ی شنهادیپرویکرد  توان پی برد کهمی(، 7شکل )

  .کند پایداررا  گامارتفاع و  یهیهر دو زاو
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 ی اولها مرحلهپاسخ زاویه –3شکل
  

 
 ی اولتلاش کنترلی مرحله –4شکل

 

 
 ی دومتخمین عیب در مرحله –5شکل
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 ی دومخطای تخمین عیب در مرحله – 6شکل

 

 
 ی دومای در مرحلهپاسخ زاویه –7شکل

 

 

 ی دومتلاش کنترلی در مرحله –8شکل
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، 𝑓𝑎1های نوسانی های جلو و عقب به ترتیب از عیبمحرک در این مرحله فرض شده است که،ی سوم: مرحله

𝑓𝑎2 های برند. عیبی اشباع رنج میو پدیده𝑓𝑎1  و𝑓𝑎2  اندتعریف شدهبه صورت زیر: 
 

𝑓𝑎1(𝑡) = {
0.1𝑡 + 0.08𝑡2                                                0𝑠 < 𝑡 ≤ 10𝑠 

2 cos(0.5𝜋(𝑡 − 10)) + 7                           10𝑠 < 𝑡 ≤ 20𝑠
 

            𝑓𝑎2(𝑡) = sin(0.5𝑡) + 0.5 sin(𝑡)                              0𝑠 < 𝑡 ≤ 20𝑠         
 

ی های نایقینی، اشباع در عملگر و عیبدر این مرحله، عیب و خطای عیب تخمین زده شده که در برگیرنده

( نتیجه شده 81( و )3های جلو و عقب است و مقدار ناچیزی دارد،  به ترتیب مطابق شکل )نوسانی در عملگر

در این مرحله  داده شده است. مایشن( 82و ) (88)در شکل  ی به ترتیبو تلاش کنترل یاهیزاو یهاپاسخاست. 

ی پیشنهادی علیرغم حضور عدم قطعیت، اشباع و عیوب مختلف در هر دو کنندهگر و کنترلنیز، مشاهده

 محرک توانسته است که سیستم را پایدار کند.
 

 
 ی سومتخمین عیب در مرحله –9شکل

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 ی سومتخمین عیب در مرحله خطای –11شکل
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 ی سومای در مرحلهپاسخ زاویه -11شکل

 
 ی سومتلاش کنترلی در مرحله –21شکل

 

 گیرینتیجه -8
های در این مقاله، مدل دینامیکی هلیکوپتر سه درجه آزادی مورد مطالعه قرار گرفت. رفتار رخداد عیب

نایقینی در دینامیک سیستم و عدم قطعیت کاهش کارایی و قفل شدن عملگر(،  شونده،)عیب جمعمختلف 

سازی دینامیک عملگر در حضور اغتشاشات خارجی در حضور اشباع در عملگر و نویز در این پژوهش مدل

مطابق  توسعه داده شد. LMI بهینه مبتنی بر ∞𝐻ی تطبیقی کنندهگر و کنترلگردید. در انتها مشاهده

ی کوچکی دارد و رویکرد شود که خطای تخمین عیب مرتبهشده مشاهده می سازی ارائهنتایج شبیه

های عملی: عیب، نایقینی و اشباع نقش ایفا کند و پیشنهادی به خوبی توانسته است که در حضور پدیده

هت جارائه شده، قادر به تنظیم مجدد، کارایی سیستم را حفظ کند. این رویکرد نیز، با توجه به الگوریتم 

به عنوان یک گام رو به جلو و کار تحقیقاتی جدید در آینده، باشد. ب دقت بالا میعیب با مراتتخمین 
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ر های تمرکز کرد و تأثیی تأخیر زمانی در سیستمتوان بر روی بررسی رخداد عیب در حسگرها و مسئلهمی

 ها را نیز مورد مطالعه قرار داد.    این رویداد
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Abstract 

 
In this paper, an optimized 𝐻∞ adaptive observer-based on linear matrix inequality (LMI) for 

fault estimation (FE) with an 𝐻∞ adaptive sliding mode (ASM) fault-tolerant controller (FTC) 

based on (LMI) to fault compensation It is proposed. In this approach, the states of the system 

and the effects of various faults (additive fault, loss of efficiency and stuck faults) occurring in 

the actuator, uncertainty in the dynamic of the system, and actuator dynamics in the presence 

of external disturbance and noise are estimated by the adaptive observer. Moreover, the 

phenomenon of saturation has been addressed in this work. The simulation results are shown 

on the 3-DOF Quanser helicopter dynamics in order to indicate the effectiveness of the 

proposed approach. 

 

 


