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 چکیده  اطلاعات مقاله

 16/11/1399: دريافت مقاله

 29/06/1400پذيرش مقاله: 

 
نده چهارموتوره های پردر اين پژوهش مدلسازی و تشخیص عیب دسته جديدی از عیب

است. عیب ساختاری مورد بررسی، انحراف محور تحت عنوان عیب ساختاری انجام شده

دوران يکی از موتورهای پرنده نسبت به راستای عمود بر پرنده است. اين موضوع باعث 

شود که نیروی پیشرانش موتور دارای عیب، در راستای عمودی نباشد و فرآيند کنترل می

ترلی های کنلال روبرو شود. تشخیص وقوع عیب مفروض در ترکیب با روشسیستم با اخت

های بعدی به سیستم جلوگیری کند. برای تشخیص عیب سیستم، تواند از آسیبمناسب می

نیوتن، معادلات سینماتیکی و - است. نخست با استفاده از روش اويلرسه گام طی شده

است. در مرحله بعد برای به دست آمدهدينامیکی حاکم بر پرنده چهارموتوره معیوب 

د و گیرآشکارسازی عیب، با طراحی رؤيتگر، تخمین متغیرهای حالت سیستم صورت می

تم ها، به کمک خروجی سیسدر نهايت با استفاده از تعريف تابع انرژی مناسب بر اساس مانده

ب تشخیص داده های تخمینی، زمان وقوع عیگیری شده سیستم( و حالتهای اندازه)حالت

 شود.می

 

 واژگان كلیدي:

 پرنده چهارموتوره،

 ،ساختاریعیب 

 انحراف پیشرانش،

 مدلسازی دينامیکی،

 آشکارسازی عیب،

 محاسبه مانده.

 

 مقدمه -1
ای است که قابلیت نشستن رنده چهارموتوره، وسیله پرندهپ

صلیبی دارد. چهار و برخاستن عمودی و ساختاری شبه

دو، در جهت رگوشه آن قرار دارند که دوبهموتور در چها

ساعت و خلاف عقربه ساعت در حال دوران هستند.  عقربه

چرخش زوج موتورها در خلاف جهت يکديگر برای متعادل 

کردن گشتاور است. از طريق کنترل سرعت هر يک از 

توان حرکات مختلفی با اين وسیله انجام داد ها، میچرخنده

 . [1]زان نیروی عمودی را تنظیم نمود و زوايای مختلف و می

های چهارموتوره به دلیل مزايايی مانند قدرت مانور پرنده

 تولید در ابعاد مختلف، بالا، قیمت کم، ساختار ساده و امکان

های گوناگونی مانند تصويربرداری هوايی، اطفای در زمینه

                                                 
  m.ayati@ut.ac.irپست الکترونیک نويسنده مسئول:*

 آموخته کارشناسی ارشد، مهندسی مکانیک، دانشگاه تهران، تهران. دانش1

 . دانشجوی کارشناسی ارشد، مهندسی مکانیک، دانشگاه تهران، تهران2

 دانشگاه تهران، تهران . دانشیار، مهندسی مکانیک،3

 . استاد تمام، مهندسی مکانیک، دانشگاه تهران، تهران4

 

اند. ونقل کاربرد پیدا کردههای جوی و حملحريق، بررسی

های متنوع،  های چهارموتوره در محیطکاربرد گسترده پرنده

و  ها را در معرض خطرات و حوادث مختلفی قرار دادهآن

ها و عیوب مواجه عدم قطعیت اين سیستم را با انواع

شده پرنده، در کنار دينامیک غیرخطی و کوپل است.کرده

ها در آن، کنترل با اطمینان وجود انواع عیوب و عدم قطعیت

 .[2]است بالا اين سیستم را به يک ضرورت تبديل کرده

های کنترلی مختلفی شده، از روشبا توجه به نکات مطرح

ت. برای اسبرای کنترل اين سیستم دينامیکی استفاده شده

های مورد توجه مثال، کنترل بهینه يکی از روش

با  [3]باشد. در پژوهشگران برای تنظیم حرکت پرنده می

حرکت پرنده کنترل شده؛ ضعف اصلی  LQRکننده کنترل
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سازی دينامیک سیستم حول نقطه کاری در خطی اين روش

است. اين امر منجر به اختلال در فرآيند کنترلی در حضور 

 شود. ها مینامعینی

های کنترل خطی، تنظیم حرکت پرنده بر روشعلاوه

نیز صورت  1کنترل مد لغزشی چهارموتوره با رويکرد

. اين روش يک روش کنترل غیرخطی است و [4]پذيرد می

های دينامیکی ندارد. در مقاله سازیبنابراين، نیازی به ساده

، روش کنترل مد لغزشی ترمینال برمبنای تئوری [5]

که با استفاده از آن، در خصوص  ارائه شده 2یاپانوفپايداری ل

موقعیت و زاويه انحراف، کنترل و رديابی مناسب در حضور 

صورت به است. تئوری لیاپانوف اغتشاش محقق گشته

کننده، برای مستقل نیز در طراحی و توسعه کنترل

 [6]رود. برای نمونه در های بدون سرنشین به کار میپرنده

بر مبنای تئوری لیاپانوف يک پرنده با شش موتور کنترل 

شده، استفاده از تعداد بیشتری  است. در مقاله اشارهشده

موتور برای پرنده، مزايايی ازجمله افزايش ضريب اطمینان 

است. همراه داشتهپرواز و افزايش قابلیت حمل بار را به 

کننده طراحی شده، تنظیم بدون خطای همچنین، کنترل

 نمايد. رويکرد کنترلارتفاع و موقعیت پرنده را تضمین می

هايی با بیش از چهار نیز، برای پرنده 3مد لغزشی ترمینال

-با شکل توسعه [7]است. برای نمونه در کار رفتهموتور به

بدون سرنشین با پنج موتور در حضور  يافته اين روش، پرنده

است. استفاده از اين روش در مقايسه اغتشاش کنترل شده

مايد نبا مد لغزشی ساده، همگرايی سريع خطا را تضمین می

و مشکلات کمتری در خصوص اشباع عملگر به وجود 

 آورد.می

از سانند پسخور خطیهای کنترل غیرخطی ديگر، مرويکرد

هايی که با عدم قطعیت و يا اغتشاشات برای کنترل سیستم

، اين [8]روند. برای مثال در کار میشديد روبرو هستند، به

همراه يک رويتگر غیرخطی اغتشاش، وضعیت روش به

 [9]است يا در سیستم شناور مغناطیسی را تنظیم کرده

ساز و گام به عقب، برای کنترل خور خطیکننده پسکنترل

عملکرد  [10]است و در کار رفتهموتوره بهپرواز پرنده پنج

ساز خور خطیساز ساده و پسخور خطیروش کنترلی پس

د. نتايج انموتوره مقايسه شدهسلسله مراتبی برای پرنده شش

اند که نسبت میانگین نرم دوم خطای نشان داده پژوهش

                                                 
1 Sliding Mode Control 
2 Lyapunov Stability Theorem 
3 Terminal Sliding Mode Control 
4 Fault Detection 

رديابی موقعیت در روش سلسله مراتبی به روش معمولی 

 وراتچهار است و روش سلسله مراتبی رديابی دست بهيک 

 است.کنترلی را تضمین کرده

ها از پرنده چهارموتوره هايی که در آنبا توجه به محیط

شود و اهمیت عملکرد با اطمینان بالای اين استفاده می

بر کنترل؛  ها، علاوهقطعیتسیستم در حضور عیوب و عدم

، از ديگر 5پذير عیبکننده تحملو طراحی کنترل 4يابیعیب

توجه پژوهشگران در اين حوزه هستند. به های مورد زمینه

يابی برمبنای مدل و محاسبه مانده يکی طور مشخص، عیب

های بدون از رويکردهای اصلی در تشخیص عیب پرنده

است. برای تشخیص وقوع عیب موجود براساس سرنشین 

مانده، که پارامتری حساس به میزان انحرافات موجود در 

گر مانده نیاز است. محاسبهباشد، طراحی واحد سیستم می

های محاسبه اين مقدار استفاده از معادلات يکی از روش

گر مانده برمبنای مقايسه است. در اين روش محاسبه 6توازن

که موازی با سیستم قرار خروجی سیستم و خروجی مدلی

. لازم به ذکر است که با توجه به [11]کند دارد، عمل می

دينامیکی  های تشخیص عیب به مدلوابستگی اين روش

های ها يکی از نیازسیستم، مبحث مدلسازی رياضی سیستم

. [12]شود و اساسی حوزه تشخیص عیب محسوب می اولیه

، نظارت بر عملکرد و سلامت حسگرهای [13]برای نمونه در 

گیری زوايای اويلر يک پرنده بدون سرنشین با اين اندازه

است. رويکرد مقاله برای تشخیص  روش صورت پذيرفته

ی عملکرد حسگرها براساس مقايسه اندازه خطا و سطح خطا

است که، اين خطا بايد  باشد. در مقاله اشاره شدهآستانه می

يک خطای متغیر با زمان باشد و باياس ثابت حسگرهای 

های مقاوم کنندهگیری اختلالی در عملکرد کنترلاندازه

 آورد.سیستم به وجود نمی

های بدون ب در پرندهبرای محاسبه مانده و تخشیص عی

ترده صورت گس، رويتگرهای حالات سیستم نیز بهسرنشین

کارگیری لات سیستم با به. تخمین حا[14]اند کار رفتهبه

شده سیستم و محاسبه مانده به گیری های اندازهخروجی

کمک اين مقادير،  ايده اصلی تشخیص عیب به وسیله 

های نوينی مانند با وجود توسعه روش. [15]رويتگر است 

های عصبی برای تخمین حالات و استفاده از اين شبکه

 7، دو نوع رويتگر تائو[16]ها برای تشخیص خطا تخمین

5 Fault-Tolerant Control 
6 Parity Equations 
7 Thau Observer 
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تری صورت گستردهبه  1يافتهو فیلتر کالمن توسعه [17]

های برای تشخیص عیب در عملگرها و حسگرهای پرنده

 [19]. برای نمونه در [18]اند بدون سرنشین استفاده شده

با رؤيتگر غیرخطی تائو، عیب و خرابی عملگر پرنده 

شوند. همین می سرنشین تشخیص و تمیز دادهبدون

عیب عملگر بالگرد بدون سرنشین را در  [20]رويتگر، در 

است. يکی از های فرضی متفاوت تشخیص دادهحالت

ايرادات روش استفاده شده در اين پژوهش تاخیر قابل توجه 

، تشخیص [21]براين در بخش تشخیص عیب است. علاوه

ای از رويتگرهای کاهش مرتبه يافته انجام عیب، با مجموعه

است. اين رويتگرها هم وظیفه تشخیص حسگرهای شده

دارند و هم امکان تخمین بدون باياس از سرعت  معیوب را

آورند. همانطور که پیشتر توضیح داده پرنده را فراهم می

يافته نیز برای تشخیص عیب در شد، فیلترکالمن توسعه

شود. برای نمونه در های بدون سرنشین استفاده میپرنده

ای اين رويتگر، زمان وقوع و اندازه عیب فرم دو مرحله [22]

است. در پژوهش، فرض شده که موتورهای را تشخیص داده

دهند و مقداری پرنده توانايی عملکردی خود را از دست می

کمتر از مقدار ورودی کنترلی مطلوب را به سیستم اعمال 

د. بنابراين، رويتگر مرحله اول که براساس مدل نماينمی

سیستم سالم توسعه يافته برای تشخیص وقوع عیب، و 

رويتگر مرحله دوم، برای تعیین اندازه ضريب کاهنده ورودی 

نیز با طی کردن روندی  [23]است. مقاله استفاده شده

ی، ای تطبیقمرحلهکارگیری فیلتر کالمن سهمشابه و به

را در حضور  اندازه آن فرآيند تشخیص وقوع عیب عملگر و

 است. اغتشاشات خارجی با دقت بالايی انجام داده

های بدون سرنشین به تشخیص ها در زمینه پرندهپژوهش

های است، بلکه روشعیب و شناسايی آن محدود نشده

ب پذير عیکننده تحملمختلف کنترلی در طراحی کنترل

ر د. برای مثال دانکار رفتههای چهارموتوره بهنیز برای پرنده

با روش کنترل  [25]با روش کنترل مد لغزشی و در  [24]

پذير عیب پرنده تطبیقی مدل مرجع، کنترل تحمل

برای حالتی که   [26]است. در چهارموتوره انجام شده

برای حالتی که  [27]ای موتور خطا دارد و در سرعت زاويه

های مقاوم کنندهاست، کنترليکی از موتورها از کار افتاده

 اند.در برابر عیب طراحی شده

يک از مقالاتی که تا نکته قابل توجه آن است که، در هیچ

                                                 
1 Extended Kalman Filter 

ها اشاره شد يا ساير مقالات اين حوزه، مدل ازاين به آنپیش

و  ششده در اين پژوهدينامیکی سیستم معیوب جديد ارائه

اند. اهمیت عیب معرفی يابی مفروض، بررسی نشدهيا عیب

شده در پژوهش از آن جهت است که با توجه به فعالیت 

های چهارموتوره در فضاهای مختلف، امکان وقوع انواع پرنده

حوادث از جمله برخورد با اشیاء و در نتیجه انحراف 

از  یپیشرانش موتور پرنده وجود دارد. بنابراين، انحراف يک

اتصالات پرنده و يا محور دوران يکی از موتورهای آن، يک 

دينامیکی رفتار پرنده  رخداد محتمل است و ارائه مدل

 چهارموتوره معیوب دچار انحراف پیشرانش، ضروری است.

تواند برای مدل دينامیکی پرنده چهارموتوره معیوب، می

تشخیص عیب و جداسازی عیب انحراف پیشرانش از ساير 

بیان ديگر، اين مدل جديد هم  یوب نیز استفاده گردد. بهع

مبنا قابل استفاده است و هم در برای تشخیص عیب مدل

تواند مبنای مناسب، میکنار رويکرد جداسازی عیب مدل

 ديگر استفاده شود.برای تمییز دادن عیوب مختلف از يک

بر همین اساس در اين پژوهش، يک روش تشخیص عیب 

است. روش مذکور، با استفاده از مقادير تخمینی ارائه شده

های سیستم، قابلیت تشخیص عیب رؤيتگر حالت و خروجی

کند. همچنین، به منظور انحراف پیشرانش را فراهم می

بررسی میزان عملکرد مستقل بخش تشخیص عیب از اندازه 

زوايای انحراف و اهمیت نحوه تعیین متغیرهای مرتبط با 

سازی در شرايط مختلف صورت شبیهطراحی، تعدادی 

احد ها، عملکرد مستقل وسازیاست. نتايج اين شبیهپذيرفته

 اند.تشخیص عیب از موقعیت و اندازه عیب را ثابت کرده

در ادامه اين نوشتار، در بخش شرح مسئله، مدل سیستم 

معیوب و معادلات حاکم بر آن در کنار فرآيند تشخیص 

ها در بخش بعدی بحث و سازیاست. شبیهعیب ارائه شده

های اند و در بخش آخر نتايج پژوهش و گامبررسی شده

 اند.بندی شدهلازم برای تکمیل و بهبود آن، جمع

 شرح مسئله -2
است که يکی از موتورهای پرنده ر اين پژوهش فرض شدهد

چهارموتوره در اثر يک سانحه در حین پرواز دچار عیب 

مود بر آن موتور، موازی با راستای شده، به نحوی که محور ع

(. اين موضوع 1عمود بر پرنده چهارموتوره نیست )شکل 

باعث خواهد شد که دينامیک حاکم بر سیستم معیوب با 

 دينامیک حاکم بر پرنده چهارموتوره تفاوت پیدا کند.
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دهد را نشان می 2، وقوع عیب در موتور شماره (1)شکل 

عیب سیستم به صورت انحراف  (1) شکلمطابق  .[28]

ای عمود بر از راست 𝛾زاويه محور عمود بر موتور به اندازه 

صفحه پرنده است. به تعبیر ديگر يکی از موتورهای پرنده، 

رانش شده و به صورت عمودی عمل شعیب انحراف پی چارد

کند. اين عیب به نحوی است که موتور توان خود را از نمی

دست نداده ولی محور دوران موتور در راستای عمودی 

 اهشود که دستگمی تعريف همچنین(. الف-1شکلنیست )

𝑋𝐵)مختصات مجازی
′ , 𝑌𝐵

′ , 𝑍𝐵
′ برروی موتور دارای عیب   (

مشخص  شکل اين (. همانطور که درب-1قرار گیرد )شکل 

، زاويه انحراف محور عمود بر موتور نسبت به 𝛾است زاويه 

𝑍𝐵جهت مثبت محور 
است و انحراف زاويه محور موتور  ′

𝑋𝐵  نسبت به جهت مثبت محور 
است که از  𝛼نیز برابر ′

( تغییرات 1ای به صورت )زوايا در بازه اين لحاظ تئوری

 :دارند

(1) {
−𝜋 ≤ 𝛼 ≤ 𝜋
0 ≤ 𝛾 ≤ 𝜋

 

 

 
 )الف(

 
 )ب(

رانش موتور ارای عیب انحراف پیشسازی پرنده دمدل -1شکل 

. الف( نحوه انحراف (2شماره  فضايی )با فرض انحراف موتور

دو. ب( دستگاه بدنی متصل به موتور پیشرانش موتور شماره 

 معیوب.

ای شود که بربدون کاسته شدن از کلیت مسئله، فرض می

هرکدام از موتورها که دارای عیب انحراف پیشرانش 

 شوند، اين انحراف درمی
1

8
مثبت از دستگاه مختصات  

𝑋𝐵نسبت به محور  𝛼بعدی با زاويه سه
نسبت به  γو زاويه  ′

𝑍𝐵 محور
برای قرارگیری در  قرار گیرد )بديهی است ′

1

8
 

ت با بايسبعدی سیستم میمثبت از دستگاه مختصات سه

𝜋زاويه 

2
− 𝛼 نسبت به محور  𝑌𝐵

قرار گیرد(. به عنوان يک ′

( فرض 2به صورت ) γفرض کلیدی، محدوده تغییرات زاويه 

𝜋به مقداری بیش از  γاست. رسیدن زاويه شده

2
از لحاظ  

تئوری میسر است ولی در عمل رسیدن به اين زوايا بسیار 

نادر است از اين رو در ادامه اين پژوهش قید زير برای زاويه 

γ شود.لحاظ می 

(2) 0 ≤ 𝛾 ≤
 𝜋

2
 

در ادامه، معادلات سینماتیکی و دينامیکی حاکم بر سیستم 

آيند؛ برای تحقق اين هدف، در گام معیوب به دست می

، دستگاه مختصات زمینی با علامت اختصاری نخست

𝐸(𝑋, 𝑌, 𝑍)  و دستگاه مختصات بدنی با علامت اختصاری

 𝐵(𝑋, 𝑌, 𝑍)اند. موقعیت دستگاه بدنی که تعريف شده

دستگاه متصل به مرکز جرم سیستم است، نسبت به دستگاه 

صورت ثابت در يک نقطه بر روی زمین فرض زمینی که به

شود. يعنی در هر مشخص می Γبردار  وسیلهاست، بهشده

 توان نوشت:لحظه برای موقعیت مرکز جرم می

(3) Γ𝐸 = [𝑋 𝑌 𝑍] 

موقعیت مکانی پرنده را نسبت  𝑍و  𝑌 و 𝑋( 3که در رابطه )

به دستگاه زمینی در راستاهای دستگاه مختصات نمايش 

گیری سیستم در هر لحظه براين، جهتعلاوهدهند. می

دنی را دستگاه ب و دستگاه زمینی قابل بیان استنسبت به 

توان با سه چرخش متوالی بر دستگاه زمینی منطبق می

نمود. زوايای دوران محورها برای انطباق دستگاه بدنی بر 

شوند که با علامت دستگاه زمینی، زوايای اويلر نامیده می

 شوند.نمايش داده می Θاختصاری

(4) Θ𝐸 = [𝜑 𝜃 𝜓] 

ای در دستگاه های زاويهموقعیت  𝜓و  𝜃و  𝜑ادله فوق در مع

بدنی هستند، با چرخش محورهای دستگاه بدنی مانند 

، دستگاه بدنی بر دستگاه زمینی منطبق خواهد 1جدول 

شد. ستون سمت چپ جدول، نحوه دوران دستگاه را نشان 

 دهد و ستون سمت راست ماتريس دوران برای تبديلمی

يافته را تعريف اولیه به دستگاه دورانمختصات دستگاه 

 کند.می
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 دوران دستگاه مختصات و ماتريس دوران متناظر -1جدول 

 

𝑅(𝜓, 𝑍𝐵)

= [ 

𝑐𝑜𝑠(𝜓) −𝑠𝑖𝑛(𝜓) 0
𝑠𝑖𝑛(𝜓)    𝑐𝑜𝑠(𝜓) 0

   0      0 1
 ] 

 

𝑅(𝜃, 𝑌𝐵) = [ 

  𝑐𝑜𝑠(𝜃) 0 𝑠𝑖𝑛(𝜃)

      0 1    0

−𝑠𝑖𝑛(𝜃) 0  𝑐𝑜𝑠(𝜃)

] 

 

𝑅(𝜑, 𝑋𝐵)

= [ 

1     0      0

0 𝑐𝑜𝑠(𝜑) −𝑠𝑖𝑛(𝜑)
0 𝑠𝑖𝑛(𝜑)    𝑐𝑜𝑠(𝜑)

 ] 

 

,𝑅(𝜓، 1در جدول  𝑍𝐵)  و𝑅(𝜃, 𝑌𝐵)  و𝑅(𝜑, 𝑋𝐵) 

های دورانی هستند که بردار دستگاه بدنی فرضی ماتريس

 بر اساس اين جدول،کنند. را به دستگاه زمینی نگاشت می

توان ماتريس دوران را توسعه داد و به کمک آن هر می

مختصاتی را در دستگاه بدنی به مختصات دستگاه زمینی 

شود و از نمايش داده می 𝑅𝜃تبديل کرد. اين ماتريس با 

های دوران هر يک از محورها در ضرب ماتريسحاصل

 حاسبه است.( قابل م5کارگیری معادله )ديگر با بهيک

(5) 𝑅𝜃 = 𝑅(𝜓, 𝑍) 𝑅(𝜃, 𝑌) 𝑅(𝜑, 𝑋) 

(، يک ماتريس متعامد يکه است، 𝑅𝜃ماتريس دوران )

بنابراين، معکوس آن با ترانهاده آن برابر است. با توجه به 

 توان نوشت:اين نکته می

(6) {
𝑣𝑒𝑐𝑡𝑜𝑟𝐸 = 𝑅𝜃 × 𝑣𝑒𝑐𝑡𝑜𝑟

𝐵

𝑣𝑒𝑐𝑡𝑜𝑟𝐵 = 𝑅𝜃
𝑇 × 𝑣𝑒𝑐𝑡𝑜𝑟𝐸

 

توانند هر بردار می 𝑣𝑒𝑐𝑡𝑜𝑟𝐸و  𝑣𝑒𝑐𝑡𝑜𝑟𝐵(، 6در رابطه )

از  بعدموقعیت فرضی در دستگاه بدنی و زمینی باشند. 

 در دستگاه موقعیت مشخص شدن نحوه ارتباط بین بردار

نکته حائز اهمیت ديگر نحوه محاسبه سرعت  ،بدنی و زمینی

به کمک زوايای اويلر در دستگاه بدنی است. در ادامه دورانی 

رابطه بین سرعت دورانی در دستگاه بدنی و زوايای اويلر 

 است:بیان شده

(7) 

{
  
 

  
 
𝜔𝐵 = [

𝑝
𝑞
𝑟
] = 𝑇𝜃

−1. [

𝜑̇

𝜃̇
𝜓̇

]                                    

𝑇𝜃
−1 = [

1 0 −𝑠𝑖𝑛 (𝜃)

0 𝑐𝑜𝑠 (𝜃) 𝑐𝑜𝑠(𝜃) 𝑠𝑖𝑛 (𝜑)

0 −𝑠𝑖𝑛 (𝜑) 𝑐𝑜𝑠(𝜃) 𝑐𝑜𝑠 (𝜑)

]

 

های به ترتیب سرعت 𝑟و  𝑞و  𝑝که در معادلات فوق 

در دستگاه بدنی،  𝑍و  𝑌و  𝑋چرخش حول محورهای 

بردار سرعت  𝜔𝐵زوايای اويلر و   𝜓 و 𝜃و  𝜑پارامترهای 

های ماتريس دورانی در دستگاه بدنی هستند. به کمک

 های نگاشت موقعیت و سرعت)ماتريس 𝑇𝜃و  𝑅𝜃تبديل 

هر بردار موقعیت و يا  ،دورانی بین دو دستگاه مختصات(

سرعت، قابلیت توصیف در دستگاه بدنی، زمینی و يا حتی 

ترکیبی از اين دو دستگاه را دارد. بنابراين تا کنون، معادلات 

ای ادامه اند. برتوسعه يافته طور کاملسینماتیک سیستم به

 ای تعريفيافتهسازی، دستگاه مختصات تعمیمروند مدل

خواهد شد که در آن، موقعیت مکانی سیستم نسبت به 

ای سیستم گیری و موقعیت زاويهدستگاه زمینی و جهت

شود. اين دستگاه نسبت به دستگاه بدنی سنجیده می

 های زير است:مختصات دارای مزيت

 س اينرسی نسبت به زمان متغیر نیست.*ماتري

سازی معادلات توان برای ساده*از مزيت تقارن جسم می

 استفاده کرد.

*اين مختصات برای کنترل موقعیت مکانی سیستم 

تر است، زيرا موقعیت مکانی نسبت به دستگاه مناسب

 شود.زمینی مشخص می

ی هايهای دستگاه ترکیبی، در ادامه فرضبا توجه به مزيت

که در توسعه معادلات دينامیکی سیستم در اين دستگاه 

 شوند:اند، بیان میفرض شده

است که پیش آمده 𝑓نقصی در موتور شماره -1

 باشند. 1،2،3،4ممکن است مقادير آن 

مرکز دستگاه مختصات بدنی بر روی مرکز جرم  -2

شده و بعد از  بروز نقص، مرکز جرم پرنده واقع

 جسم تغییر نکرده است.

حورهای دستگاه مختصات بدنی بر محورهای م -3

اند و بعد شده اصلی ممان دوم اينرسی جسم واقع

از  بروز نقص محورهای ممان اينرسی تغییر 

 اند.نکرده

با در نظر گرفتن فرضیات فوق، در ادامه سعی خواهد شد تا 

دست آيند. در اين معادلات، معادلات دينامیکی سیستم به 

𝐹𝐸 و𝜏𝐸 ه ترتیب نیرو و گشتاور محاسبه شده از ديد ناظر ب

نیرو و گشتاور محاسبه شده  𝜏𝐵و  𝐹𝐵ثابت بر روی زمین و 

 باشند.از ديد ناظر ثابت بر روی پرنده می

های خطی با استفاده از قانون دوم نیوتن برای کمیت

توان نوشت:سیستم، می
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(8) 

𝑚𝛤̈𝐸 = 𝐹𝐸   

(𝛤̇𝐸 = 𝑅𝜃𝑉
𝐵, 𝐹𝐸 = 𝑅𝜃𝐹

𝐵, 𝑅𝜃̇ = 𝑅𝜃𝜔
𝐵) 

𝑚(𝑉̇𝐵 +𝜔𝐵 × 𝑉𝐵) = 𝐹𝐵 

 𝑉𝐵و  𝛤̇𝐸جرم پرنده برحسب کیلوگرم، 𝑚 (،8رابطه )در 

های خطی در دستگاه زمینی و بدنی برحسب متر بر سرعت

𝑚ثانیه)

𝑠
،) 𝛤̈𝐸  و𝑉̇𝐵 های هخطی پرنده دستگا هایشتاب

𝑚)اينرسی و بدنی برحسب متر بر مجذور ثانیه

𝑠2
،) 𝑅̇𝜃 

دهنده تغییرات زمانی ماتريس دوران و علامت ضرب نشان

براين، براساس قانون اويلر برای ضرب خارجی  هستند. علاوه

 توان نوشت:های دورانی سیستم میکمیت

 𝐼𝛩̈𝐸 = 𝜏𝐸   

(𝛩̇𝐸 = 𝑇𝜃𝜔
𝐵 , 𝜏𝐸 = 𝑇𝜃𝜏

𝐵, 𝑇𝜃̇ = 𝑇𝜃𝜔
𝐵) 

(9) 
𝜔𝐵 × (𝐼𝜔𝐵) + 𝐼𝜔̇𝐵 = 𝜏𝐵 

ماتريس اينرسی پرنده برحسب نیوتن  𝐼در معادلات فوق، 

.𝑁.𝑚متر مجذور ثانیه) 𝑠2)و ، 𝛩̈𝐸 و𝜔̇𝐵 ای شتاب زاويه

ی اينرسی و بدنی برحسب راديان بر هاپرنده در دستگاه

𝑟𝑎𝑑)مجذور ثانیه

𝑠2
، (9( و )8روابط )هستند. با توجه به  (

توان برای سیستمی با شش دستگاه معادلات کلی را می

 د:بازنويسی کر (10رابطه )صورت درجه آزادی،  به

[
𝑚 × 𝐼3×3 03×3
03×3 𝐼

] [𝑉̇
𝐵

𝜔̇𝐵
] + [

𝜔𝐵 × (𝑚𝑉𝐵)

𝜔𝐵 × (𝐼𝜔𝐵)
] = [𝐹

𝐵

𝜏𝐵
] 

(10)  

 3×03 سه و درماتريس همانی سه 𝐼3×3(، 10در معادله )

های آن صفر هستند. لازم به ماتريسی است که همه درايه

( درباره همه اجسام صلب مشابه 10ذکر است که معادله )

حظه صرفاً براساس کند، زيرا معادلات تا اين لصدق می

( برای 10اند. معادله )شده قانون نیوتن و اويلر توسعه داده

ت زير صورسادگی بیشتر در دستگاه مختصات ترکیبی به

 قابل بازنويسی است:

(11) 
 

𝑀𝐻𝜁 ̇ +  𝐶𝐻𝜁 = 𝛬 

 :شوندصورت زير تعريف میکه پارامترها در عبارت فوق به

(12) 𝜁 = [(𝛤̇𝐸)𝑇 (𝜔𝐵)𝑇]
𝑇
= [𝑋̇ 𝑌̇ 𝑍̇ 𝑝 𝑞 𝑟]

𝑇
 

(13) 𝑀𝐻 = 𝑀𝐵 = [
𝑚 × 𝐼3×3 03×3
03×3 𝐼

] 

(14) 𝐶𝐻 =

[
 
 
 
 
 
0 0 0      0      0      0
0 0 0      0      0      0
0 0 0      0      0      0
0 0 0      0    𝐼zz𝑟 −𝐼yy𝑞

0 0 0 −𝐼zz𝑟      0    𝐼xx𝑝
0 0 0    𝐼yy𝑞 −𝐼xx𝑝      0 ]

 
 
 
 
 

 

𝑀𝐻 ر دهنده تأثیيک ماتريس ثابت و قطری است که نشان

جرم و اينرسی در معادلات دينامیکی سیستم است. ماتريس 

𝐶𝐻  مرتبط با اثر کريولیس)گريز از مرکز( بر روی سیستم و

𝜁 ی است. بردار سرعت در دستگاه ترکیبΛ  نیز اثرات

 کند.خارجی مؤثر بر سیستم را مدل می

در ادامه اين معادلات کلی برای توصیف دينامیک حاکم بر 

سیستم معیوب استفاده خواهند شد. برای تفسیر دقیق 

دينامیک پرنده، لازم است نیروها و گشتاورهای مؤثر بر 

رو سعی خواهد شد، تفسیری سازی شوند. ازاينسیستم مدل

( ارائه شود. مجموع نیروها 11در معادله ) Λامع از عبارت ج

سازی در نظر و گشتاورهای مؤثر بر سیستم که در مدل

 اند از:اند عبارتشدهگرفته

 ( اثر نیروی گرانش2( اثر نیرو و گشتاور موتورها           1

 ( نیروها و گشتاورهای آئرودينامیکی 4( اثر ژيروسکوپی   3

دست آوردن معادله حاکم بر نیرو و ای بهدر گام اول بر

 شود که مقدارفرض می ،گشتاور تولیدی سیستم معیوب

گشتاور و نیروی پیشرانش هر موتور در پرنده چهارموتوره 

 شوند:صورت زير محاسبه میبه

(15) 𝑇𝑖 = 𝑏𝛺𝑖
2 

(16) 𝜏𝑖 = 𝑑𝛺𝑖
2 

یشرانش با واحد ضريب پ 𝑏 (،16( و )15های )معادلهکه در 

.𝑁)نیوتن در مجذور ثانیه 𝑠2) ،𝑑  ضريب پسا با واحد نیوتن

.𝑁.𝑚)متر مجذور ثانیه 𝑠2) ،𝛺𝑖  سرعت هر موتور برحسب

𝑟𝑎𝑑)راديان بر ثانیه

𝑠
) ،𝑇𝑖 وسیله هر موتور نیروی تولیدشده به

ر وسیله هگشتاور تولیدشده به 𝜏𝑖و  (𝑁)برحسب نیوتن

 در نظر گرفتنهستند. با  (𝑁.𝑚)موتور برحسب نیوتون متر

 دينامیک حاکم بر سیستم معیوب و تصوير کردن مؤلفه

ای بر نتايج زيرنیروی موتور معیوب در راستاهای مختلف، 

مقدار گشتاور و نیروی وارد بر سیستم در جهات مختلف 

 :شودحاصل می

(17) 𝐹𝑥 = 𝑇𝑓𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑐𝑜𝑠(𝛼) 

(18) 𝐹𝑦 = 𝑇𝑓𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑠𝑖𝑛(𝛼) 
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(19) 𝐹𝑧 = 𝑐𝑓1𝑇1 + 𝑐𝑓2𝑇2 + 𝑐𝑓3𝑇3 + 𝑐𝑓4𝑇4 

(20) 𝑢𝜑 = 𝑙(−𝑐𝑓2𝑇2 + 𝑐𝑓4𝑇4) − 𝜏𝑓𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑐𝑜𝑠(𝛼) 

(21) 𝑢𝜃 = 𝑙(−𝑐𝑓1𝑇1 + 𝑐𝑓3𝑇3) − 𝜏𝑓𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑠𝑖𝑛(𝛼) 

(22) 𝑢𝜓 =∑(−1)𝑖𝑐𝑓𝑖𝜏𝑖

4

𝑖=1

+ 𝑐𝑓5𝑇𝑓𝑙𝑠𝑖𝑛(𝛾) 

برابر با فاصله مرکز جرم پرنده تا مرکز هر  𝑙در روابط فوق، 

مربوط به موتور دارای نقص است و  𝑓موتور و زيرنويس

نقص داشته باشد، ممکن است براساس اين که کدام موتور 

نیرو   𝐹𝑧و  𝐹𝑥  ،𝐹𝑦را اختیار کند.  1،2،3،4هرکدام از مقادير 

نیز به  𝛺𝑓و  𝑇𝑓  ،𝜏𝑓در راستاهای محور مختصات هستند. 

ند. باشترتیب نیرو، گشتاور و سرعت موتور دارای نقص می

𝑢𝜑  گشتاور حول محور𝑋  ،𝑢𝜃 تاور حول محور گش𝑌   و

𝑢𝜓  گشتاور حول محور𝑍  هستند. مقادير𝑐𝑓𝑖  نیز که

مشخص  2باشند، بر اساس جدول ضرايب مرتبط با عیب می

 شوند.می
 

ضرائب اصلاح مرتبط با عیب انحراف زاويه پیشرانش  -2جدول 

 موتوردوران
موتور 

 معیوب
𝒄𝒇𝟏  𝒄𝒇𝟐  𝒄𝒇𝟑  𝒄𝒇𝟒  𝒄𝒇𝟓  

1 𝑐𝑜𝑠(𝛾) 1 1 1 −𝑠𝑖𝑛(𝛼) 
2 1 𝑐𝑜𝑠(𝛾) 1 1    𝑐𝑜𝑠(𝛼) 
3 1 1 𝑐𝑜𝑠(𝛾) 1    𝑠𝑖𝑛(𝛼) 
4 1 1 1 𝑐𝑜𝑠(𝛾) −𝑐𝑜𝑠(𝛼) 

 

( آن 22( الی )17نکته قابل توجه در خصوص معادلات )

است که با فرض عدم بروز نقص و به تبع آن عدم انحراف 

حور دوران موتور نسبت به محور عمود بر سیستم، اين م

روابط همان معادلات حاکم بر پرنده سالم را نتیجه 

دهند. در ادامه، رابطه مستقیم بین سرعت دورانی می

موتورهای پرنده معیوب با نیرو و گشتاورهای تولید آن از 

( در مجموعه روابط 16( و )15طريق جايگذاری معادلات )

 است.( به صورت زير استخراج شده22)( الی 17)

(23) 𝐹𝑥 = 𝑏Ω𝑓
2𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑐𝑜𝑠(𝛼) 

(24) 𝐹𝑦 = 𝑏Ω𝑓
2𝑆𝑖𝑛(𝛾)𝑆𝑖𝑛(𝛼) 

(25) 𝐹𝑧 = 𝑏∑ 𝑐𝑓𝑖𝛺𝑖
2

4

𝑖=1

 

𝑢𝜑 =∑𝑏𝑙(−1)𝑖𝑐𝑓2𝑖𝛺2𝑖
2

2

𝑖=1

− 𝑑𝛺𝑓
2𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑐𝑜𝑠(𝛼) 

(26)  

𝑢𝜃 =∑𝑏𝑙(−1)𝑖𝑐𝑓2𝑖−1𝛺2𝑖−1
2

2

𝑖=1

− 𝑑Ω𝑓
2𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑠𝑖𝑛(𝛼) 

(27)  

(28) 𝑢𝜓 =∑𝑑(−1)𝑖𝑐𝑓𝑖𝛺𝑖
2

4

𝑖=1

+ 𝑐𝑓5𝑏𝑙Ω𝑓
2𝑆𝑖𝑛(𝛾) 

( نیز نسبت به دستگاه بدنی 28)-(23شکل بسته معادلات )

 شود:ير خلاصه میصورت زبه

(29) 𝑈𝐵(𝛺, 𝑓) = 𝐸𝐵𝑓𝑓 𝛺̅
2 

𝛺̅2 = [0 0 Ω1
2 Ω2

2 Ω3
2 Ω4

2]𝑇 

,𝑈𝐵(𝛺(، 29در معادله ) 𝑓)  اثر نیرو وگشتاورهای تولیدی

کند. برای محاسبه آن موتورها را در دستگاه بدنی مدل می

که  𝑓و  𝐸𝐵𝑓 هایر ماتريساقدنیاز به در اختیار بودن م

ير باشد. اين مقادمرتبط با موقعیت و اندازه عیب هستند، می

اين اثر در دستگاه همچنین  شوند.استخراج می 3جدول  از

 :شودمیبازنويسی ( 30به صورت رابطه ) ترکیبی

(30) 
𝐸𝐻 = 𝐸𝐻𝑓𝑓𝛺̅

2 = 𝑅𝐸𝐵𝑓𝑓 𝛺̅
2 

که برای نگاشت از دستگاه  𝑅(، ماتريس 30که در معادله )

 ت:اسبدنی به زمینی لازم است، به صورت زير تعريف شده

(31) 
 

𝑅 = [
𝑅𝜃 03×3
03×3 𝐼3×3

] 

بعد از گشتاور و نیروی تولیدی موتورها، نیروی مؤثر ديگر 

در  𝑍بر سیستم، نیروی گرانش است که در راستای محور 

شود. در خصوص نیروی گرانش ارد میمختصات ترکیبی و

 توان نوشت:نیز می

(32) 
 

𝐺𝐻 = [𝐹𝐺
𝐸 01×3]

𝑇 

𝐹𝐺
𝐸 = [0 0 −𝑚𝑔] 

متناظر با اثر گرانشی وارد بر سیستم  𝐺𝐻در معادله فوق 

𝐹𝐺معیوب در دستگاه ترکیبی و 
𝐸  بردار نیروی گرانش در

اثر ژيروسکوپی عامل مؤثر . نسبت به دستگاه زمینی است

ديگر بر دينامیک سیستم است. اين اثر در پرنده چهارموتوره 

شود و به دلیل ها ايجاد میبه علت سرعت دورانی پره

، در 𝑍بر محور چرخش حول محورهای مختصات علاوه

، بر نمايد. بنابراينسیستم معیوب اين اثر شديدتر بروز می

 است:مدل شده( 33بطه )اين عامل با رااساس تئوری 
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 معیوب پرنده چهارموتورهضرائب اصلاح معادلات  -3جدول 

𝒄𝒇 𝒇 𝑬𝒇𝟐 𝑬𝒇𝟏 موتور معیوب 

𝑐𝑓 = [𝑐𝑜𝑠(𝛾) 1 1 1] 𝑓 = [
𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑐𝑜𝑠(𝛼) 0 0 0
𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑠𝑖𝑛(𝛼) 0 0 0

] −𝑏𝑙 0 1 

𝑐𝑓 = [1 𝑐𝑜𝑠(𝛾) 1 1] 𝑓 = [
0 𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑐𝑜𝑠(𝛼) 0 0
0 𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑠𝑖𝑛(𝛼) 0 0

] 0 𝑏𝑙 2 

𝑐𝑓 = [1 1 𝑐𝑜𝑠(𝛾) 1] 𝑓 = [
0 0 𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑐𝑜𝑠(𝛼) 0
0 0 𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑠𝑖𝑛(𝛼) 0

] 𝑏𝑙 0 3 

𝑐𝑓 = [1 1 1 𝑐𝑜𝑠(𝛾)] 𝑓 = [
0 0 0 𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑐𝑜𝑠(𝛼)
0 0 0 𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑠𝑖𝑛(𝛼)

] 0 −𝑏𝑙 4 

𝐸𝐵𝑓 =

[
 
 
 
 
 
   𝑏    0     0     0     0  0
   0    𝑏     0     0     0  0
   0    0     𝑏     𝑏     𝑏  𝑏
−𝑑    0     0 −𝑏𝑙     0 𝑏𝑙
   0 −𝑑 −𝑏𝑙     0    𝑏𝑙  0
 𝐸𝑓1 𝐸𝑓2 −𝑑     𝑑 −𝑑  𝑑

 

]
 
 
 
 
 

                            𝑓 =

[
 
 
 
 
 
 
𝑓1 𝑓3 𝑓5 𝑓7
𝑓2 𝑓4 𝑓6 𝑓8
𝑐𝑓1 0 0 0

0 𝑐𝑓2 0 0

0 0 𝑐𝑓3 0

0 0 0 𝑐𝑓4]
 
 
 
 
 
 

 

𝑓 = [
𝑓1 𝑓2 𝑓3 𝑓4
𝑓5 𝑓6 𝑓7 𝑓8

]                                                                 𝑐𝑓 = [𝑐𝑓1 𝑐𝑓2 𝑐𝑓3 𝑐𝑓4] 

𝑂𝐵𝑓
′(𝑣) = 𝜔𝐵 × (𝐽𝑇𝑃 𝛺 ) 

𝜔𝐵 = 𝑝 𝑖̂ + 𝑞𝑗̂ + 𝑟𝑘̂ 

(33) 
𝛺 = 𝛺𝑓𝑠𝑖𝑛(𝛾)[𝑐𝑜𝑠(𝛼))𝑖̂ + 𝑠𝑖𝑛(𝛼))𝑗̂]

+∑(−1)𝑖+1𝑐𝑓𝑖𝛺𝑖

4

𝑖=1

𝑘̂ 

(34) 𝑂′𝐵𝑓(𝑣) = 𝐽𝑇𝑃. 𝑚𝑎𝑡.

[
 
 
 
 
 
 
Ω𝑓𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑐𝑜𝑠(𝛼)

Ω𝑓𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑠𝑖𝑛(𝛼)

     𝑐𝑓1Ω1
     𝑐𝑓2Ω2
     𝑐𝑓3Ω3
     𝑐𝑓4Ω4 ]

 
 
 
 
 
 

 

(35) 𝑚𝑎𝑡 =

[
 
 
 
 
 
    0    0    0     0    0    0
    0    0    0     0    0    0
    0    0    0     0    0    0
    0 −𝑟    𝑞 −𝑞    𝑞 −𝑞
    𝑟    0 −𝑝    𝑝 −𝑝    𝑝
−𝑞    𝑝    0    0    0    0]

 
 
 
 
 

 

همانطور که در روند فوق مشخص است، مقدار نیروی 

𝑂𝐵𝑓ژيرسکوپی موثر بر سیستم در دستگاه بدنی )
′ )

( 𝛺براساس سرعت دورانی بازنويسی شده به فرم برداری )

( قابل محاسبه 34با رابطه ) ( 𝐽𝑇𝑃)و ممان اينرسی جرمی 

است ولی در دستگاه بدنی توسعه داده شده اين رابطهاست. 

همین نتايج در دستگاه ترکیبی نیز صادق هستند، زيرا اين 

عامل وابسته به سرعت دورانی است که در هر دو دستگاه 

، شودبدنی و ترکیبی نسبت به يک مرجع سنجیده می

ط مختصات ترکیبی به کمک رواب بنابراين، اثر ژيرسکوپی در

 شود.توصیف می( 36)

(36) 𝑂𝐻𝑓
′ = 𝑂𝐵𝑓

′ 

آخرين نیروی مؤثر بر سیستم نیز نیروی ناشی از اثرات 

 آئرودينامیکی است. در اين پژوهش اثرات آئرودينامیکی در 

اند. بايد سازی شده( مدل37دستگاه بدنی به شکل رابطه )

یرو مقاومت هوا در برابر حرکت جسم توجه داشت که اين ن

 کند.سازی میرا مدل

(37) 𝐹𝐻
𝑎𝑒𝑟𝑜 = −[

𝐾𝑓𝐼3×3 03×3
03×3 𝐾𝑡𝑙 × 𝐼3×3

]

[
 
 
 
 
 
𝑋̇
𝑌̇
𝑍̇
𝑝
𝑞
𝑟 ]
 
 
 
 
 

 

ضرايب مقاومت هوا )ضرايب پسا(  𝐾𝑡و  𝐾𝑓(، 37در رابطه )

مؤثر جسم، سرعت  بوده و به عواملی مختلفی از جمله سطح

 پرواز و چگالی هوا بستگی دارند.

در نهايت براساس آنچه شرح داده شد، فرم بسط داده شده 

( براساس نیروها و گشتاورهای مؤثر بر سیستم 11معادله )

 ت.( قابل بازنويسی اس38صورت )به

(38) 𝑀𝐻𝜁̇ + 𝐶𝐻𝜁 = 𝐺𝐻 + 𝑂𝐻𝑓
′ + 𝐸𝐻 + 𝐹𝐻

𝑎𝑒𝑟𝑜 
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 سازی کرد:صورت زير سادهتوان بهمعادله فوق را نیز می

𝜁̇ = 𝑀𝐻
−1(−𝐶𝐻𝜁 + 𝐺𝐻 + 𝑂𝐻𝑓

′ + 𝐸𝐻𝑓𝑓Ω̅
2 + 𝐹𝐻

𝑎𝑒𝑟𝑜) 

(39)  

بندی، لازم به ذکر است که در اين بخش، ه عنوان جمعب

سازی شد. معادله دينامیک حاکم بر سیستم معیوب مدل

کند و با استفاده از آن ينامیک را توصیف میداين ( 39)

پرنده توان شکل فضای حالت معادلات دينامیکی می

س از پ عیب ساختاری .معیوب را بدست آورد چهارموتوره

سازی دينامیک حاکم، گام بعدی اين پژوهش مدل

رنده آشکارسازی عیب انحراف پیشرانش موتور برای پ

چهارموتوره است. تشخیص عیب انحراف پیشرانش به کمک 

دينامیک حاکم بر سیستم معیوب و با تعريف مانده و 

ئه پذيرد. دياگرام بلوکی ارااستفاده از رويتگر تائو صورت می

نحوه اجرای فرآيند تشخیص عیب در  (2)شده در شکل 

است. براساس اين روند، در هر اين سیستم را نمايش داده

س شوند، سپگیری میام زمانی ارتفاع و زوايای اويلر اندازهگ

اين مقادير برای تخمین حالات سیستم در رويتگر استفاده 

ری گیشوند، حالات تخمینی رويتگر و پارامترهای اندازهمی

شوند و گر مانده میشده سیستم، وارد بخش محاسبه

براساس مقدار مانده محاسبه شده، واحد منطق سیستم، 

 نمايد.وقوع يا عدم وقوع عیب را مشخص می

 
روند نمای تشخیص عیب، متشکل از واحدهای  -2شکل 

 گیر و رويتگراندازه
 

عیب  ،کهتوان دريافت می( 39با کمی دقت در معادله )

های مربوط لفهؤمفروض در معادلات دينامیکی سیستم، م

 ابه اثر ژيرسکوپی و نیروها و گشتاورهای تولیدی موتور ر

براين، نوع تغییر ايجاد شده در است. علاوهتغییر داده

پارامترها به شماره موتور معیوب بستگی دارد. به طور 

، تبطپارامترهای مر 3و جدول  2مشخص، در جدول 

براساس اينکه عیب در کدام يک از موتورها رخ داده است، 

اند. در ادامه، ابتدا معادلات دينامیکی سیستم ذکر شده

شوند، سپس به کمک معادلات بازنويسی شده يسی میبازنو

ا ب نهايتاً  .شوندو رويتگر، حالات سیستم تخمین زده می

 گیری شدههای اندازهحالت مقايسه تعريف مانده و به کمک

شود. بنابر آنچه و تخمینی، وقوع عیب تشخیص داده می

توان اثر ناشی از نقص در نیروها پیشتر توضیح داده شد، می

( 40صورت معادله )گشتاورهای تولیدی موتور را بهو 

 بازنويسی کرد:

 

 𝑓Ω̅2

=

[
 
 
 
 
 
 
              Ω𝑓

2𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑐𝑜𝑠(𝛼)

             Ω𝑓
2𝑠𝑖𝑛(𝛾)𝑐𝑜𝑠(𝛼)

(1 + (𝑐𝑜𝑠(𝛾) − 1)𝛿(𝑓 − 1))Ω1
2

(1 + (𝑐𝑜𝑠(𝛾) − 1)𝛿(𝑓 − 2))Ω2
2

(1 + (𝑐𝑜𝑠(𝛾) − 1)𝛿(𝑓 − 3))Ω3
2

(1 + (𝑐𝑜𝑠(𝛾) − 1)𝛿(𝑓 − 4))Ω4
2]
 
 
 
 
 
 

 

 
 𝑤ℎ𝑒𝑟𝑒: {

𝛿(𝑥) = 1     𝑖𝑓: 𝑥 = 0

𝛿(𝑥) = 0         𝑂.𝑊
 

 

(40)  
𝑓Ω̅2 ≜ 𝑈1

2 + Ω𝑓
2𝐴𝐹𝐹 

با طی روندی مشابه مراحل فوق، تأثیر عیب در اثر 

 ( قابل بیان است:41صورت رابطه  )ژيرسکوپی نیز به

(41) →  𝑓Ω̂ ≜ 𝑈1 + Ω2𝐴𝐹𝐹 

، F( بردارهای 41( و )40لازم به ذکر است که در معادلات )

𝑈1 ،𝑈1
 شوند:به شکل زير تعريف می 𝐴𝐹و ماتريس  2

(42) 

𝐹 ≜ [

𝐹1
𝐹2
𝐹3

] ≜ [

𝑆𝑖𝑛(𝛾)𝐶𝑜𝑠(𝛼)
𝑆𝑖𝑛(𝛾)𝑆𝑖𝑛(𝛼)

𝐶𝑜𝑠(𝛾) − 1
] 

𝑈1 ≜ [0 0 Ω1 Ω2 Ω3 Ω4]
𝑇 

𝑈1
2 ≜ [0 0 Ω1

2 Ω2
2 Ω3

2 Ω4
2]𝑇 

 

(43) 𝐴𝐹 ≜

[
 
 
 
 
 
1 0          0
0 1          0
0 0 𝛿(𝑓 − 1)

0 0 𝛿(𝑓 − 2)

0 0 𝛿(𝑓 − 3)
0 0 𝛿(𝑓 − 4)]

 
 
 
 
 

 

توان معادله دينامیکی حاکم بر سیستم دارای  بنابراين، می

 صورت زير بازنويسی کرد:تصات ترکیبی بهنقص را در مخ

(44) 𝜁̇ ≜ 𝐼(𝜁, 𝑈1) + 𝐽(𝜁, Ω𝑓 , 𝐹) 

توان (، سیستم را در حالت کلی می44با توجه به معادله )

بر اساس جمع دو عبارت، شامل دينامیک پرنده بدون عیب 

𝐼(𝜁 , 𝑈1)  که تابعی از متغیرهای حالت و سرعت موتورها ،
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,𝐽(𝜁است و تابع دوم  𝛺𝑓 , 𝐹)  که مرتبط با متغیرهای ،

گر که نمايان 𝐹حالت، سرعت موتور دارای عیب و بردار 

 عیب انحراف پیشرانش است، نوشت.

 ایاکنون با فرض کوچک بودن زوايای اويلر، سرعت زاويه

 شود وپرنده با نرخ زوايای اويلر برابر در نظر گرفته می

 :شوندزير انتخاب می متغیرهای حالت سیستم به صورت

(45) 

{
 
 

 
 
𝜂1 = 𝑥
𝜂2 = 𝑦
𝜂3 = 𝑧
𝜂4 = 𝜑
𝜂5 = 𝜃
𝜂6 = 𝜓

  ,   

{
  
 

  
 
𝜂7 = 𝑥̇
𝜂8 = 𝑦̇
𝜂9 = 𝑧̇
𝜂10 = 𝜑̇

𝜂11 = 𝜃̇

𝜂12 = 𝜓̇

 

𝜂 ≜ [𝜂1 𝜂2 𝜂3 𝜂4 𝜂5 𝜂6 𝜂7 𝜂8 𝜂9 𝜂10 𝜂11 𝜂12]
𝑇 

( را  به صورت معادله 44توان معادله )با اين انتخاب، می

 ( بازنويسی کرد:46)

(46) {
𝜂̇ ≜ 𝐼(𝜂, 𝑈1) + 𝐽(𝜂, 𝛺𝑓 , 𝐹)

𝜒 = 𝐶𝜂 = [𝜂3 𝜂4 𝜂5 𝜂6]
𝑇  

 

 خروجی سیستم است. 𝜒ماتريسی ثابت و  𝐶در رابطه فوق، 

 طراحی رویتگر -2-1

ی حالت معادلات حاکم بر پرنده چهارموتوره رم فضاف

است. به عنوان گام ( بیان شده46معیوب به صورت رابطه )

برای تخمین  [29]گر تائو ارائه شده در مرجع بعدی از رويت

ؤيتگر ر شود. برای استفاده از اينحالات سیستم استفاده می

 بايد شرايط زير صادق باشد:

 پذير باشد.سیستم دينامیکی رؤيت -1

شروط مربوط به لیپشیتز محلی بودن و  -2

 پذيری برقرار باشند.مشتق

با فرض برقراری شروط فوق برای پرنده چهارموتوره سالم 

که بارها در مراجع به اثبات رسیده است، رؤيتگر به صورت 

 شود:زير تعريف می

(47) 𝜂̂̇ = 𝐴𝜂̂ + 𝐵𝑈 + ℎ(𝜂̂, 𝑈) + 𝐾(𝜒 − 𝜒̂) 

𝜒̇̂ = 𝐶𝜂 

های سیستم ماتريس 𝐵و  𝐴 یهاسيماتر(، 47در معادله )

بردارهای تخمینی حالت  𝜒̂و  𝜂̂پرنده چهار موتوره سالم، و 

بهره رؤيتگر است که با  𝐾و خروجی هستند. همچنین، 

 شود:( محاسبه می48معادله )

(48) 𝐾 = 𝑃−1𝐶𝑇 

( حل معادله لیاپانوف است که به 48در رابطه ) Pماتريس 

 گردد.( تعريف می49صورت )

(49) 𝐴𝑇𝑃 + 𝑃𝐴 − 𝐶𝑇𝐶 + 𝛿𝐶𝑇𝑃 = 0 

پارامتری مثبت است و به صورتی تعیین  𝛿(، 49در معادله )

گردد که حل معادله فوق ماتريسی مثبت معین را نتیجه می

 .دهد

سیستم به کمک رويتگر، در اين بخش  بعد از تخمین حالات

با تعريف مانده و محاسبه سطح آستانه برای سیستم، وقوع 

گردد. روابط زير براساس میيا عدم وقوع عیب مشخص 

اند. در ابتدا بسط داده شده [29]نتايج ارائه شده در مقاله 

شود که رابطه زير در خصوص خروجی صادق میفرض 

 .است

(50) 

𝑦̇𝑖(𝑡) = 𝐻𝑖,1(𝑡, 𝑥) 

𝑦̈𝑖(𝑡) = 𝐻𝑖,2(𝑡, 𝑥) 
⋮ 

𝑦𝑖
(𝑟𝑖)(𝑡) = 𝐻𝑖,𝑟𝑖(𝑡, 𝑥, 𝑔(𝑡, 𝜂), 𝐹(𝑡, 𝑥)) 

 ∀𝑟𝑖 ≤ 𝑛  , 𝑖 = 0,1, . . . , 𝑘 

ای سیستم، هبردار حالت 𝜂 ، درجه نسبی 𝑟𝑖در عبارت فوق 

𝑥 های سیستم، ها و حالتبرداری شامل ورودی𝑔(𝑡, 𝜂) 

,𝐹(𝑡های دينامیکی و تابع نامعینی 𝑥)  بردار مرتبط با عیب

های سیستم شامل ارتفاع و هستند. همچنین، خروجی

( مشخص است 50با توجه به معادله )باشد. زوايای اويلر می

-ه آخر ظاهر میکه تأثیر عیب و عدم قطعیت تنها در معادل

قسمت سمت راست شود که همچنین فرض میشود. 

. اثبات بازنويسی کرد (51صورت )توان به ( را می50معادله )

اين موضوع با توجه به امکان بازنويسی معادلات سیستم به 

صورت جمع يک بردار مرتبط با عیب و يک بردار مستقل 

 است.های پیشین ارائه گرديدهاز عیب در عمل در قسمت

𝐻𝑖,𝑟𝑖(. ) ≜ 𝐻𝑖,𝑟𝑖
1 (𝑡, 𝑥)

+ 𝐻𝑖,𝑟𝑖
2 (𝑡, 𝑥)(𝑔(𝑡, 𝜂) + 𝐹(𝑡, 𝑥)) 

(51)  

چنین تعريف  𝑌و  𝐻2و  𝐻1(، بردارهای 51در رابطه )

 شوند:می

𝐻1(. ) ≜ (𝐻1,𝑟1
1 (𝑡, 𝑥), 𝐻2,𝑟2

1 (𝑡, 𝑥), … , 𝐻𝑘,𝑟𝑘
1 (𝑡, 𝑥))

𝑇

 

(52) 𝑌(𝑡) ≜ (𝑦1
(𝑟1)(𝑡), 𝑦2

(𝑟2)(𝑡), . . . , 𝑦𝑘
(𝑟𝑘)(𝑡))

𝑇

 

𝐻2(. ) ≜ (𝐻1,𝑟1
2 (𝑡, 𝑥), 𝐻2,𝑟2

2 (𝑡, 𝑥), . . . , 𝐻𝑘,𝑟𝑘
2 (𝑡, 𝑥))

𝑇

 

روش استفاده شده برای آشکارسازی عیب، در اين پژوهش، 

اساس اطلاعات در دسترس است؛  بر پايه تحلیل افزونگی بر

گیری شده و تخمین يعنی بر اساس خروجی اندازه
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متغیرهای حالت سیستم، سلامت و يا نقص آن تشخیص 

بیانگر حالتی است که  𝐹0شود که شود. تعريف میداده می

,𝐹(𝑡عیب  𝑥)  در سیستم رخ نداده و𝐹1  بیانگر حالتی است

,𝐹(𝑡که عیب  𝑥)  است. بنابراين، عبارات دادهرخ در سیستم

 ( در مورد سیستم صادق است.53منطقی )

{
ℱ0 ⇔ 𝑥̇ = 𝐴(𝑡, 𝑥) + 𝐵𝑣 + 𝑔(𝑡, 𝜂) ∧  𝑦 = ℎ(𝑥)

ℱ1 ⇔ 𝑥̇ ≠ 𝐴(𝑡, 𝑥) + 𝐵𝑣 + 𝑔(𝑡, 𝜂) ∨ 𝑦 ≠ ℎ(𝑥)
 

(53)  

 شود:( تعريف می54اکنون مانده به صورت معادله )

𝑅̂(𝑡) = 𝑌(𝑡) − 𝐇1(𝑡, 𝑥) =

(

 
 

𝑦1
(𝑟1)(𝑡) − 𝐻1,𝑟1

1 (𝑡, 𝑥)

𝑦2
(𝑟2)(𝑡) − 𝐻2,𝑟2

1 (𝑡, 𝑥)

⋮

𝑦𝑘
(𝑟𝑘)(𝑡) − 𝐻𝑘,𝑟𝑘

1 (𝑡, 𝑥))

 
 

 

(54)  

در توسعه روابط فوق، به که بايد به اين نکته اشاره کرد، 

است که دو قید زير بر معادلات صورت ضمنی فرض شده

 .حاکم هستند (51( و )50)

(54) 
|𝐇1(𝑡, 𝑥) − 𝐇1(𝑡, 𝑥̂)| ≤ 𝐻1

+|𝑥 − 𝑥̂| 
|𝐇2(𝑡, 𝑥)| ≤ 𝐻2

+|𝑥|   
 ∀𝑡 ≥ 0, ∀𝑥 ∈ ℝ𝑛+𝑚 

( با توجه به محدود بودن دامنه 54قیود موجود در معادله )

های کنترلی و پیوستگی دينامیک حاکم بر پرنده ورودی

توان نشان داد که مقدار قابل اثبات است. در اين اثبات می

𝐻𝑖,𝑟𝑖
2 (𝑡, 𝑥)  و مقدار  1برابر با𝐻𝑖,𝑟𝑖

1 (𝑡, 𝑥)  تابعی پیوسته با

های سیستم ها و وردودیدامنه و برد محدود مرتبط با حالت

خواهد بود. اين توابع به سادگی براساس دينامیک سیستم 

 معیوب قابل استخراج هستند.

تواند مقادير می ،(54رابطه ) راساسبمانده تعريف شده 

يابی را مختل نمايد. برای حل منفی اتخاذ کند و روند عیب

( 56اين مشکل، تابع انرژی نسبت به مانده به صورت رابطه )

 شود.اصلاح می

(56) 𝐽𝑅𝑀𝑆(𝑡) = (
1

Δ𝑇
∫

𝑡−Δ𝑇

𝑡

|𝑅̂(𝜏)|
2
𝑑𝜏)

1/2

 

جره زمانی است که بر اساس عرض پن 𝛥𝑇در معادله فوق، 

ی هايآيد. در اين پژوهش، بررسینوع سیگنال به دست می

برروی اثرات انتخاب اين مقدار بر عملکرد واحد تشخیص 

است. مطابق با انتظار، مشخص عیب، صورت پذيرفته

است که در صورت افزايش طول پنجره زمانی، سرعت شده

ديگر،  يابد. از طرفگر عیب کاهش میبخش تشیخص

تواند حساسیت بالای واحد کاهش طول پنجره زمانی می

باشد. اين حساسیت بالا،  تشخیص عیب را درپی داشته

ممکن است باعث ارسال پیام اشتباه در مورد وقوع عیب 

توان گفت که انتخاب اين پارامتر يک شود. بنابراين، می

مسئله با دو وجه متعارض است و انتخاب طول پنجره زمانی 

بايد به نحوی باشد که همزمان سرعت عمل و دقت واحد 

، های اصلی پژوهشسازیتشخیص را تضمین کند. در شبیه

است. در ثانیه انتخاب شده 5/0طول پنجره زمانی برابر با 

ها طول اين پنجره افزايش يافته تا اثرات سازیبرخی شبیه

 شود.سوء آن بر سرعت واحد تشخیص نشان داده 

 برای آستانه رخ دادن عیب ،(56ه از معادله )با استفاد

بر اساس نرم   ∗𝜀( را نوشت که در آن 57توان عبارت )می

( ∗𝜌ها )اختلاف مقادير اولیه متغیرهای حالت و تخمین آن

و ساير پارامترهای مثبت، به کمک  𝜇1  ،𝜇2  ،𝑘1و مقادير 

 است.( قابل محاسبه 58معادله )

(57) 
𝐽𝑡ℎ,𝑅𝑀𝑆 = sup

|𝑔|≤𝛾1𝜂+𝛾2
|𝑥−𝑥|≤𝜀∗,𝐹(𝑡,𝑥)=0

𝐽𝑅𝑀𝑆 

(58) 𝜀∗ = [(
𝜇2𝜌

∗2

𝜇1
+
𝛼2|𝑥̂(0)|

2

𝜇1
+
𝜇2
2𝛾2

2

𝜇1𝑏𝜅1
)]1/2 

در خصوص نحوه انتخاب سطح آستانه با استفاده از روابط 

های تعدای ، بايد اشاره کرد که براساس داده(58( و )57)

سازی و رويکرد تعیین کمترين بیشینه تابع در شبیه

(، اين ∗𝜀محدوده همسايگی مفروض خطای تخمین)

است. برای اين منظور، ضرايب  انتخاب صورت پذيرفته

 13برابر با  ∗𝜀اند که مقدار طراحی به نحوی تعیین شده

( در اين 𝐽𝑡ℎ,𝑅𝑀𝑆مقدار سطح آستانه ) باشد. براساس نتايج،

انتخاب خواهد شد. بررسی چنین  6000شرايط برابر با 

محدوده وسیعی از خطای تخمین برای محاسبه مقدار 

(، با مسئله نوع عیب موجود در سیستم توجیه 57معادله )

گردد. اين عیب ساختاری، دينامیک پرنده را تحت تأثیر می

سرعت نسبت به حالت سالم پروازی  دهد و بهقرار می

ای با کند. بنابراين، انتخاب چنین سطح آستانهمنحرف می

 پذير است.توجه به نوع عیب موجود توجیه

اب و سطح آستانه انتخ در نهايت براساس روابط توسعه يافته

وسیله عبارت منطقی رخ دادن و يا ندادن عیب به شده،

 ( قابل بیان است:59)

(59) {
𝐽𝑅𝑀𝑆 ≤ 𝐽𝑡ℎ,𝑅𝑀𝑆   ⇔    𝑁𝑜   𝐴𝑙𝑎𝑟𝑚,   ℱ0
𝐽𝑅𝑀𝑆 ≥ 𝐽𝑡ℎ,𝑅𝑀𝑆   ⇔    𝐴𝑙𝑎𝑟𝑚,   ℱ1
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( به اين معناست که اگر مقدار تابع 59عبارت منطقی )

از مقدار سطح آستانه تابع  (𝐽𝑅𝑀𝑆)انرژی در هر لحظه 

ود، پیام وقوع عیب به بخش بیشتر ش (𝐽𝑡ℎ,𝑅𝑀𝑆)انرژی 

شود، در غیر اين صورت کنترل پرنده چهارموتوره ارسال می

 شود. سیستم سالم فرض می

دو  ،توسط واحد تشخیص گزارش زمان وقوع عیببرای 

است. نخست ( اعمال شده59فرض ديگر به مجموعه روابط )

آنکه، بعد از عبور مقدار مانده از سطح آستانه، اين مقدار 

دن باقی مانلزوم  فرض دوم،. د به زير اين سطح بازگرددنباي

جهت مخابره ثانیه بالای اين سطح  2/0سیگنال عیب برای 

اين دو فرض برای جلوگیری از  .باشدپیغام وقوع عیب می

عیب به تشخیص گزارش زمان وقوع فراجهش در سیگنال 

 اند.به مجموعه روابط اعمال شده ،لحظه تشخیصعنوان 

خش مفاهیم نظری مرتبط با واحد تشخیص عیب در اين ب

ا هسازیدر بخش بعدی نتايج حاصل از شبیهارائه شدند. 

 براساس مدل و روش تشخیص، ارائه خواهند شد.

 سازي نتایجشبیه -3
های کامپیوتری سازیر اين قسمت نتايج حاصل از شبیهد

اند، پیش از هرچیز لازم به ذکر است که مقادير ارائه شده

 .انددر نظر گرفته شده 4ترهای سیستم مطابق جدول پارام

 مقادير پارامترها برای مدلسازی -4جدول 

 پارامتر مقدار پارامتر مقدار

04/0  (𝑘𝑔.𝑚2) 𝐼𝑥𝑥  81/9 (
𝑚

𝑠2
) 𝑔 

04/0  (𝑘𝑔.𝑚2) 𝐼𝑦𝑦 40 (𝑐𝑚) 𝑙 

08/0  (𝑘𝑔.𝑚2) 𝐼𝑧𝑧 1 (𝑘𝑔) 𝑚 

10/4 × 10
-5
(𝑘𝑔.𝑚2) 𝐽𝑇𝑃 01/0  𝐾𝑓  

5/42 × 10
-5
(𝑘𝑔.𝑚) 𝑏 012/0  𝐾𝑡 

1/1 × 10
-6
(𝑘𝑔.𝑚2) 𝑑 1  2يا  𝑓 

 20 (𝑠) 𝑇𝑓  

 20در اينجا فرض شده است که عیب مفروض در ثانیه 

متفاوت  حالتها برای چهار سازیشبیه. استاتفاق افتاده

به صورت خلاصه در  هانآ ط متناظر باشراي اجرا شده و

ها برای دو اند. مطابق با جدول، بررسیارائه شده 5جدول 

و وقوع عیب در  2حالت اصلی وقوع عیب در موتور شماره 

اند. در شرايط وقوع عیب در صورت پذيرفته 1موتور شماره 

، سه دسته زاويه متفاوت فضايی برای میزان 2موتور شماره 

برای ارزيابی  و ر دوران موتور درنظر گرفته شدهانحراف محو

عملکرد واحد تشخیص عیب، حالت متفاوت معیوب بودن 

لازم به تذکر است که  است.نیز بررسی شده 1موتور شماره 

است تا مقادير زوايای های مختلف، سعی شدهسازیدر شبیه

فضايی انحراف پیشرانش موتور پرنده به نحوی انتخاب شوند 

کرد واحد تشخیص عیب برای انحرافات جزئی و که عمل

بزرگ راستای محور موتور مقايسه گردد. همچنین، براساس 

ها نويز سازیر شبیه، د[30]نتايج تجربی موجود در 

𝑚متر بر مجذور ثانیه ) 1/0گیری با واريانس اندازه

𝑠2
( به 

است. نتايج بحث شده های سیستم اعمال گرديدهخروجی

در ادامه اين پژوهش، عملکرد واحد تشخیص عیب در 

 کند.حضور عیب را اثبات می
 

 های متفاوت بررسی شده برای وقوع عیبحالت -5جدول 

 𝛂 ϒ شماره موتور معیوب سازيشبیه
10 2 اول

°
 15

°
 

5 بدون انحراف 2 دوم
°
 

30 2 سوم
°
 15

°
 

5 1 چهارم
°
 8

°
 

 

و  𝛼برابر با  𝑋مقدار انحراف نسبت به راستای  5در جدول 

است. در فرض شده ϒبرابر با  𝑍انحراف نسبت به محور 

الات متفاوت وقوع عیب ها برای حسازیادامه نتايج شبیه

، وضعیت سیستمی (7)الی  (3) هایشکلدر  اند.بحث شده

که در ثانیه بیستم حرکت خود دچار عیب انحراف پیشرانش 

ای درجه 15و  Zای نسبت به راستای مثبت محور درجه 10

است. شده، بررسی گرديده Xنسبت به راستای مثبت محور 

حرکت پرنده  توان نحوه تغییر موقعیت ومی ،(3) شکلدر 

اين شکل، موقعیت پرنده در  .را بعد از وقوع عیب رؤيت کرد

براين، دهد، علاوهفضای سه بعدی در طول زمان را نشان می

حالات تخمینی تا پیش از  ،(5)الی  (4) هایشکلمطابق 

وقوع عیب با دقت بالايی حالات اصلی سیستم را تخمین 

از وقوع عیب  نیز مقدار مانده تا پیش (6) شکلاند و در زده

 بعد از .کننده وقوع عیب استکمتر از مقدار حدی تعیین

وقوع عیب، حالات سیستم اصلی از حالات تخمینی فاصله 

شود و گیرند و مقدار مانده نیز از حد مجاز بیشتر میمی

شود. درواقع انحراف محور میوقوع عیب تشخیص داده 

ین انحراف ب تر وقوع عیب، منجر بهموتور يا به تعبیر کلی

، در 7 شکلشود. مطابق با تخمین و مقدار اصلی حالات می

عیب مفروض با سرعت قابل قبولی در ثانیه  اين حالت

توسط واحد تشخیص عیب سیستم، شناسايی  34/20

 است.گشته



 257                                                                                                             آقاخانی، رضائی، آيتی و محجوب             

 1400، زمستان 67، شماره نوزدهممجله مدل سازی در مهندسی                                                                                  سال 

 
موقعیت پرنده چهارموتوره در فضای سه بعدی بعد از  -3 شکل

 اول( سازیشبیهانحراف پیشرانش موتور )

، (5)الی  (3)های همانطور که پیشتر اشاره شد، در شکل

چهار موتوره و ای پرندهمقايسه موقعیت مکانی و زاويه

ها با فرض وقوع عیب انحراف پیشرانشی مطابق تخمین آن

در ثانیه بیستم پرواز، ارائه  5سازی اول جدول با شبیه

اند. حالات تخمینی براساس مدل سیستم سالم تخمین شده

شوند و اين موضوع توجیه کننده انحراف حالت یزده م

 در ها بعد از وقوع عیب است.تخمینی از مقدار اصلی حالت

یری گخصوص تخمین زوايا اويلر نیز با توجه به فرض اندازه

اين زوايا توسط حسگرهای سیستم و اصلاح تخمین حالات 

ها، رؤيتگر بعد از وقوع عیب، گیریبه کمک همین اندازه

است و خطای بین تری از خود نشان دادهد دقیقعملکر

گیری فضايی اصلی و تخمینی کمتر از همین خطا در جهت

 خصوص موقعیت مکانی سیستم است.

 
خط چین( و -مقايسه موقعیت سیستم )مشکی -4شکل 

 اول( سازیشبیهتوپر( سیستم ) -موقعیت تخمینی )قرمز

وضعیت مقدار مانده محاسبه شده براساس  ،(6) شکلدر 

گیری شده و حالات تخمینی انحراف بین حالات اندازه

 است.نمايش داده شده

 
ن ی( و تخمیگیری فضايی سیستم )مشکمقايسه جهت -5 شکل

 اول( سازیشبیهگیری فضايی )قرمز( سیستم )جهت

تشخیص عیب از طريق مقايسه اندازه مانده محاسبه شده و 

 بايد پذيرد.ت میصور آنمقدار تعیین شده برای حد مجاز 

اشاره کرد که مقدار سطح آستانه براساس تحلیل مانده برابر 

 ،تا پیش از وقوع عیب است.واحد انتخاب شده 6000با 

گر مانده هیچ عیبی در سیستم تشخیص بخش محاسبه

يا به بیانی ديگر مقدار مانده از سطح بیشینه مجاز  ،نداده

به وضوح  (7) شکلدر  است.چین( کمتر بودهخط-)قرمز

که تا پیش از وقوع عیب مقدار مانده از مقدار نشان داده شده

مقدار مانده افزايش  ،بعد از وقوع عیب است.حدی کمتر بوده

است و مطابق با اين شکل در لحظه ناگهانی پیدا کرده

است. اين تشخیص ثانیه، عیب تشخیص داده شده 39/20

 کننده مناسبسريع و دقیق عیب میتواند به همراه کنترل

 از ،سیستم و يا در کنار يک سیستم جانبی حفاظتی

 های بعدی به پرنده جلوگیری نمايد.آسیب

 
توپر( و مقدار حدی مجاز مانده -مقدار مانده )مشکی  -6 شکل

خط چین( نسبت به زمان برای تشخیص وقوع عیب  -)قرمز

 اول( سازیشبیه)
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-مانده )مشکی  ، مقداربرمبنای مانده تشخیص عیب -7 شکل

شرايط خط چین( برای  -توپر( و مقدار حدی مجاز مانده )قرمز

 اول سازیعیب متناظر با شبیه

 
خط چین( و -مقايسه موقعیت سیستم )مشکی -8 شکل

 دوم( سازیشبیهتوپر( سیستم ) -موقعیت تخمینی )قرمز

 
گیری فضايی سیستم )مشکی( و تخمین مقايسه جهت -9شکل 

 دوم( سازیشبیهگیری فضايی )قرمز( سیستم )جهت

( 5دوم عیب )جدول  شرايطها با سازیدر گام بعدی، شبیه

اند. در اين حالت، میزان انحراف پیشرانش کرده ادامه پیدا

 ست،اموتور پرنده نسبت به مورد قبلی بسیار کمتر بوده

درواقع موتور پرنده تنها پنج درجه نسبت به راستای مثبت 

است. مطابق با انتظار، اين موضوع  منحرف گشته 𝑍محور 

منجر به کاهش میزان انحراف حالات تخمینی و اصلی 

که به  (9)و  (8) هایشکل از مسئلهشود. اين سیستم می

گیری فضايی تخمینی و اصلی پرنده ترتیب موقعیت و جهت

نباط است. به بیان ديگر، انحراف تدهند، قابل اسمیرا نشان 

کمتر محور دوران، منجر به محدودتر کردن حالات اصلی 

است. اين  سیستم معیوب و کاهش خطای تخمین شده

که مقدار مانده محاسبه  (11)و  (10) هایشکلموضوع از 

دهند نیز قابل دريافت است. در واقع با شده را نشان می

ه کاهش مقدار انحراف موتور باعث کاهش توجه به اين امر ک

اختلاف بین دينامیک حاکم بر سیستم معیوب و سالم 

شود و مانده از طريق مقايسه بین مقدار تخمینی و اصلی می

تر آيد، مقدار بیشینه مانده برای انحراف کمبدست می

8دوم( برابر با  سازیشبیهپیشرانش موتور ) × 10
4

بوده، که  

15مقدار بیشینه مانده در مقايسه با  × 10
4

 سازیشبیهدر  

 اول به میزان قابل توجهی کمتر است.

 
توپر( و مقدار حدی مجاز -مقدار مانده )مشکی  -10 شکل

خط چین( نسبت به زمان برای تشخیص وقوع  -مانده )قرمز

 دوم( سازیشبیهعیب )

 
، مقدار مانده )مشکی  برمبنای مانده تشخیص عیب -11 شکل

 خط چین( برای -توپر( و مقدار حدی مجاز مانده )قرمز-

 دومسازی شبیهشرايط عیب متناظر با 
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علاوه بر مقدار بیشینه مانده، مطالب پراهمیتی از روند تغییر 

قابل استنباط است. در اين شکل  (11)مانده در شکل 

 5مشخص شده که بعد از انحراف پیشرانش موتور به اندازه 

اختلاف  05/20، در ثانیه 𝑍درجه نسبت به راستای مثبت 

و  زايشی شديدهای تخمینی و اصلی سیستم افبین حالت

سپس به زير سطح آستانه بازگشته و مجدد  ناگهانی داشته،

اين موضوع  است.از سطح آستانه عبور کرده 38/20در ثانیه 

براساس معادلات دينامیکی حاکم بر سیستم معیوب و اين 

واقعیت که مدل معیوب در صورت صفر بودن زوايای 

که در  چهارموتوره سالمی استانحراف، همان مدل پرنده

 شود،  قابل توجیه است.گر از آن استفاده میطراحی تخمین

مشخص است در ثانیه  (11) شکلدر نهايت آنطور که در 

تحت تأثیر عیب انحراف پیشرانش، اختلاف بین  38/20

 يابد و در نتیجه مقدار ماندهتخمینگر و سیستم افزايش می

ده نمسئله بازگشت مقدار ما کند.از سطح آستانه تخطی می

سازی دوم و هم در به کمتر از سطح آستانه، هم در شبیه

شود. اين موضوع ريشه در می سازی چهارم ديدهشبیه

رد ها دارويکرد محاسبه مانده تنها با در نظر گرفتن خروجی

و عدم توجه به بخش کنترلی و دخالت ندادن مقادير ورودی 

ل ن مشککنترلی و اثرات آن در محاسبه مانده عامل اصلی اي

است. اين مسئله با تصحیح رويکرد محاسبه مانده برطرف 

اند توشود. برای مثال، انتخاب تطبیقی سطح مانده میمی

يک راه حل مناسب باشد. آنچه در مورد اين بخش حائز 

اهمیت است، ايجاد اين اختلال برای زوايای انحراف کوچک 

شده دهد که عملکرد روش توسعه داده است. اين نشان می

 تا حدی تحت تأثیر دينامیک سیستم و اندازه عیب است.

سازی سوم، عملکرد سیستم تشخیص برای زوايای در شبیه

در  𝑍و  𝑋ای نسبت به راستاهای درجه 15و   30انحراف 

 (13)و  (12)های است. شکلموتور شماره دو بررسی شده

تغییرات مانده پیش و پس از وقوع عیبی مطابق با شرايط 

دهند. براساس نتايج موجود، عیب سازی را نشان میشبیه

است. همچنین،  شناسايی گرديده 35/20مفروض در ثانیه 

شود اين نتیجه حاصل می (11)و  (13)های از مقايسه شکل

که سیستم تشخیص عیب برای زوايای کوچک انحراف 

پیشرانش نیاز به مدت زمان بیشتری دارد. البته اين موضوع 

های مقاوم برای کنندهی انواع کنترلبا توجه به طراح

های چهارموتوره منجر به مشکل اساسی در اين پرنده

کننده مقاوم در حضور شود، زيرا که کنترلها نمیسیستم

 تر خواهد داشت. تر عملکردی دقیقعیوب جزئی

 
توپر( و مقدار حدی مجاز -مقدار مانده )مشکی  -12 شکل

زمان برای تشخیص وقوع  خط چین( نسبت به -مانده )قرمز

 سوم( سازیشبیهعیب )

 
-، مقدار مانده )مشکی برمبنای مانده تشخیص عیب -13 شکل

شرايط  خط چین( برای -توپر( و مقدار حدی مجاز مانده )قرمز

 سومسازی عیب متناظر با شبیه

 1، انحراف محور پیشرانش موتور شماره سازی چهارمشبیه

درجه  8و  𝑋استای مثبت محور درجه نسبت به ر 5با زاويه 

. هدف استرا بررسی کرده 𝑍نسبت به راستای مثبت محور 

سازی بررسی عملکرد واحد تشخیص عیب برای از اين شبیه

است. تشخیص عیب انحراف در موتورهای ديگر سیستم بوده

اين موضوع با تشخیص سريع عیب کوچک مفروض در 

 کلشاست )اثبات شدههای ابتدايی بعد از وقوع عیب ثانیه

(. اين نتايج اثبات کننده عملکرد صحیح واحد تشخیص 15

عیب طراحی شده برای اين سیستم مستقل از اندازه زاويه 

 باشد.انحراف و يا شماره موتور معیوب می

از اين سیستم، برای بررسی تأثیر طول پنجره زمانی بر دقت 

ر، برای اين منظو است.واحد تشخیص عیب نیز استفاده شده

سازی ديگری برای همین زوايای عیب و طول در شبیه

 است. ای مقدار مانده محاسبه شدهثانیه 2پنجره زمانی 
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توپر( و مقدار حدی مجاز -مقدار مانده )مشکی  -14 شکل

وقوع خط چین( نسبت به زمان برای تشخیص  -مانده )قرمز

 چهارم( سازیشبیهعیب )

 
-، مقدار مانده )مشکی برمبنای مانده تشخیص عیب -15 شکل

شرايط  خط چین( برای -توپر( و مقدار حدی مجاز مانده )قرمز

 چهارمسازی عیب متناظر با شبیه
 

مشخص است، با  (17)و  (16)های آنطور که در شکل

افزايش طول پنجره زمانی حساسیت و سرعت سیستم 

است. اين موضوع مرتبط با تشخیص عیب کاهش يافته

ی مانده است. برای محاسبه مانده عملًا در تعريف انتگرال

اين پذيرد. بنابرگیری صورت میيک پنجره زمانی میانگین

های اولیه بعد از وقوع با افزايش طول پنجره زمانی، در گام

ها ای از دادهگیری برروی مجموعهعیب، فرآيند انتگرال

گیرد که اکثراً مرتبط با مقادير مانده محاسبه صورت می

پیش از وقوع عیب هستند. اين موضوع رابطه بین شده 

حساسیت واحد تشخیص عیب و طول پنجره زمانی را به 

 دهد.وضوع نشان می

همچنین، برای بررسی عملکرد کلی واحد تشخیص عیب، 

با تغییر زاويه انحراف برای موتور معیوب، تمام محدوده 

اين  ممکن برای عیب با دقت يک درجه بررسی گرديد.

رفته های از دستبرای مشخص کردن تعداد حالت موضوع

ل است. براساس نتايج حاصهو اشتباه در فرآيند تشخیص بود

ها، میانگین زمان تشخیص وقوع عیب در سازیاز اين شبیه

است. سیستم در طول اين بوده 36/20سیستم برابر با 

است. اين موضوع هبررسی هیچ پیغام اشتباهی صادر نکرد

ماهیت عیب سیستم دارد. تأثیر شديد اين عیب ريشه در 

بر دينامیک سیستم، تشخیص دقیق و سريع آن را با 

 کند.استفاده از واحد تشخیص مناسب فراهم می

 
توپر( و مقدار حدی مجاز -مقدار مانده )مشکی  -16 شکل

خط چین( نسبت به زمان برای تشخیص وقوع  -مانده )قرمز

ی اثر افزايش طول پنجره بررس -چهارم سازیشبیهعیب )

 (زمانی

 
-، مقدار مانده )مشکی برمبنای مانده تشخیص عیب -17شکل 

شرايط  خط چین( برای -توپر( و مقدار حدی مجاز مانده )قرمز

و بررسی اثر افزايش طول  چهارمسازی عیب متناظر با شبیه

 پنجره زمانی
 

ز ادر پايان بايد اشاره کرد که، در اين قسمت نتايج حاصل 

هايی که در بخش قبلی های منطبق بر تئوریسازیشبیه

ارائه شده بودند، مورد بحث قرار گرفتند و در ادامه در بخش 
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شد و  انجامبندی کلی از آنچه در اين پژوهش بعدی، جمع

های بعدی لازم برای تکمیل و بهبود اين پژوهش افقی از گام

 ارائه خواهند شد.

 نتیجه گیري -4
ارموتوره به دلیل قدرت مانور بالا، امکان های چهرندهپ

ساخت در ابعاد متفاوت، قیمت کم و مزايای ديگر، کاربرد 

هايی که های مختلف به خصوص محیطروزافزونی در محیط

ها خطرناک هستند و يا امکان دسترسی به آنها برای انسان

اند. اجرای بدون نقص با محدوديت روبروست، پیدا کرده

ف اين وسیله وابسته به کنترل دقیق و مطمئن وظايف و اهدا

ف، های مختلاين سیستم است. کاربرد اين وسیله در محیط

احتمال وقوع انواع عیوب برای اين سیستم را افزايش 

 ، برایهای تشخیص عیباست. بنابراين، توسعه روشداده

های مختلف وقوع عیب در عملگرها و يا حسگرهای حالت

مهم پژوهشی در اين حوزه تبديل  سیستم، به زمینه

در اين پژوهش، ابتدا با درنظر گرفتن اثر نیروی  است.شده

گرانشی، اثر ژيرسکوپی و اثرات آيرودينامیکی، مدلی برای 

دچار عیب انحراف پیشرانش ارائه شد؛  پرنده چهارموتوره

تر، برای پرنده چهارموتوره است اين مدل، يک مدل جامع

ای مرتبط با عیب به همان مدل پرنده که با حذف پارمتره

شود. بعد از ارائه مدل در ادامه چهارموتوره سالم تبديل می

مقاله، روشی براساس رويتگر و محاسبه مانده با استفاده از 

های تخمینی، به منظور تشخیص خروجی سیستم و حالت

هايی برمبنای همین سازیشد و در نهايت شببیه عیب ارائه

يرفت که به کمک آن عملکرد الگوريتم مدل صورت پذ

 تشخیص عیب سنجیده شد.

پذير های کنترل تحملتوان روشدر ادامه اين پژوهش می

ای هو يا روش توسعه دادعیب را برای کنترل اين سیستم 

های تشخیص عیب تشخیص عیب نوين )برای مثال روش

براساس شبکه عصبی و داده( را جايگزين روش تشخیص 

اکنون توسط تیم که تمامی اين موارد هم ،کردعیب فعلی 

 پژوهشی در حال توسعه هستند.
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