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  چکیده

چنانچه سیستم مورد بررسی هواپیما باشد، این فرایند شود.  می بردهکار  به  آزمایش هاي به کمک داده و ریاضی یک سیستم استخراج مدل دینامیکی شناسایی سیستم به منظور

ه در حوزه دهاي مورد استفا یکی از روش روش حداقل مربعاتشود.  جهت تخمین مشتقات کنترل و پایداري هواپیما استفاده میگیرد که از آن،  تم هواپیما نام میشناسایی سیس

و رویکرد  با استفاده از روش حداقل مربعات F-16هواپیماي  یستم و تخمین ضرائب آیرودینامیکی. در این مقاله شناسایی ساستما زمان و فرکانس جهت تخمین پارامترهاي هواپی

در این بندي مدل آیرودینامیکی براي تخمین ضرائب مجهول و ناشناخته با استفاده از روش حداقل مربعات است.  فرمول از این رو تمرکز اصلی بر روي. گردد انجام میخطاي معادله 

تخمین  ،سپسو  سمتی- و تخمین تابع تبدیل کانال عرضی شناسایی سیستم آن،انجام شده و با استفاده از نتایج  F-16 يازي شش درجه آزادي غیرخطی هواپیماس شبیهراستا 

بدست آمده نشان  هايیافته .گردد تحلیل میو نتایج آن  شده انجامبا استفاده از رگرسیون حداقل مربعات سمتی هواپیما -کانال عرضیآیرودینامیکی  هاي نیرو و ممان رائبض

  باشد. براي مطالعات بعدي از جمله اهداف کنترلی مناسب  دتوان داشته و می سازي شبیه مدل هاي سازي و تخمین ضرائب صورت گرفته تطابق بسیار خوبی با داده دهد که مدل می

  ..F-16، هواپیماي خطاي معادلهسازي، حداقل مربعات،  شبیهتخمین پارامتر، شناسایی سیستم، : کلیدي هاي واژه

 

Aircraft System Identification and Parameter Estimation in the Presence of Noise using 
Least-Square Method 
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Abstract  
System Identification is used to derive the dynamic and mathematical model of a system using experimental data. If the case study 
system is an aircraft, this process is called aircraft system identification, which is used to estimate the stability and control 
derivatives of the aircraft. The least squares method is one of the methods used in the field of time and frequency to estimate the 
parameters of the aircraft. In this paper, system identification and estimation of F-16 aerodynamic coefficients are performed using 
the least squares method and the equation error approach. Hence the main focus is on the formulation of the aerodynamic model for 
estimating unknown coefficients using the least squares method. In this regard, nonlinear 6-DOF of the F-16 aircraft was simulated 
and using its results, system identification and estimation of transfer function, force coefficients and aerodynamic moments of the 
aircraft lateral-directional channel using regression of least squares and the results are analyzed. The results show that the modeling 
and estimation of the coefficients is compatible with the experimental data and can be suitable for further studies, including control 
objectives.  

Keywords: System Identification, Parameter Estimation, Simulation, Least Squares, Equation Error, F-16 Aircraft.  

 
 

   مقدمه - 1

ها در توسعه یک سیستم جدید یا ارتقاي  ترین فعالیت یکی از مهم

سازي آن است. با داشتن یک  سازي و شبیه یک سیستم موجود، مدل

هاي پیچیده  توان عملکرد سیستم سازي مناسب، می مدل دقیق و شبیه

سازي راحت بسیاري از  رغم مدل بینی نمود. علی و پیش شناساییرا 

هاي هوافضایی، تعیین دقیق پارامترهاي مدل نیازمند بررسی  سیستم

بصورت  توان یرا م ستمیس ییشناسا يها روش يبند میتقس .]1[ت اس

1پارامتري ،یرخطیو غ یخط
حوزه زمان در  ییو شناسا 2پارامتريریو غ 

                                                             
1 Parametric 
2 Non-parametric 

و ابع تبدیل ت ییپژوهش، شناسا نیدر ا. بندي کردتقسیمو فرکانس 

 با استفاده از روش حداقل مربعات ستمیس تخمین ضرائب آیرودینامیکی

  انجام خواهد شد. شود محسوب می پارامتريروش  کیکه 

         ساخت مدل ریاضی و تخمین بهینه پارامترها توسط      

شـود. در بدست  سیسـتم نامیـده مـی آزمایش، شناسایی پارامتري

از سیسـتم و هـرگونـه  دانش اولیهسیسـتم،  آوردن توصیف پارامتري

  .]2[ شود، ضرورت دارد وارد می به آن اغتشاشـی کـه

، AVL، CFDعلیرغم توانایی بالاي ابزارهاي محاسباتی از قبیل 

Digital Dotcom ،AAA ، Tornadoهاي آیرودینامیکی و به  در تحلیل

ها در استخراج مشتقات  طور ویژه مشتقات استاتیکی، نقصان جدي آن

در  این مشتقاتاهمیت  از سوي دیگر سو و از یک کنترل و پایداري

با مانور بالا، در رفتارهاي دهی به آیرودینامیک هواگرد به ویژه  شکل
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را در تحلیل دینامیک  هاي مبتنی بر شناسایی سیستم کارگیري روش به

با توجه به اینکه  نماید. ها اجتناب ناپذیر می پرواز بسیاري از پرنده

در محور طولی داراي ناپایداري استاتیکی است و لاجرم  F-16هواپیماي 

ایجاد حلقه بسته کنترلی  هاي پرواز مستلزم پایدارسازي و حصول داده

خود باعث پیچیدگی  لزوم توجه به این نکته . برهمین اساسباشد می

در این مقاله تمرکز بر  گردد. بنابراین فرایند شناسایی سیستم می

  باشد. سمتی هواپیما می-شناسایی سیستم کانال عرضی

در  یستیبوده و با ستمیس يپارامترها ییمقاله بدنبال شناسا نیا

به عنوان مسئله  یگاه ستمیس یینظر گرفته شود که کاربرد شناسا

با استفاده از  مایهواپ کینامی. دشود یمشناخته  زین يساز معکوس

 ي. براشود یمجهول است مدل م يمعادلات حرکت که شامل پارامترها

مانور و تست مناسب،  کیبا استفاده از  دیپارامترها با نیا نییتع

و  ها يشوند و  ورود کیمناسب تحر يها يو مدل توسط ورود ستمیس

 جهیشوند. در نت يریگ و مدل اندازه یواقع ستمیدر س ها یخروج

و یا  شده يریگ و پاسخ مدل اندازه یواقع ستمیپاسخ س قیبراساس تطب

. ندیآ یموردنظر بدست م ي، پارامترهاسازي هاي مدل شبیه پاسخ داده

 ییشناسا اتیشده و عمل  ورت عدم انطباق مناسب، مدل اصلاحدر ص

 يمدل بجا نیاستفاده از بهتر نی. بنابرادگرد یدوباره انجام م ستمیس

ناشناخته  يپارامترها يبرا نیتخم نیبهتر افتنیو  ستمیس یمدل اصل

  .]2[ باشد یکار م نیهدف ا

محدود به  مدلسازي وسایل پرنده بسیار وابسته و نظري هاي روش

هاي  تونل باد یا برنامه هاي هستند. کاربرد روش یهاي آیرودینامیک داده

براي تعیین نیروها و  1محاسباتیلات سیاکامپیوتري دینامیک 

حل ممکن  به اندازه کافی دقیق نبوده و راه گشتاورهاي آیرودینامیکی

ب آیرودینامیکی با استفاده از ئپروازي و تعیین ضرا هاي انجام آزمایش

 هاي رگرسیون مهندسی از جمله تخمین پارامتر مانند روش هاي روش

قبیل  و یا فیلترها از 2ثر شباهتمربعات، مارکوف، بیز و حداک حداقل

  .]3[ باشد فیلتر وینر و فیلتر کالمن می

ترتیب بیانگر موارد  که به ستمیس ییشناسا يروندنما 1در شکل 

  آورده شده است. ذیل است 

  طراحی آزمایش براي طراحی سیگنال ورودي مناسب

 (تحریک تمام مودهاي رفتاري سیستم)

 ها  داده برداري از ورودي و خروجی 

 گیري سنسور یا  پردازش داده ( فیلتر کردن نویز اندازه

 ورودي)

 ) متغیر نا خطی، غیرخطی، متغیر،انتخاب ساختار مدل

 با زمان)

 ) یتخمین پارامترهاي مدل انتخابتخمین پارامترها ( 

  ها ممکن است مدل انتخاب  جی تخمیناعتبارسندر

ب نباشد که در این قسمت مناسبراي سیستم شده 

روند شناسایی سیستم  . اعتبارسنجیشود می مشخص

با گرفتن خروجی و داده از سیستم که مورد تحریک 

در . شود هاي مناسب قرار گرفته است، انجام می ورودي

، با اعمال ورودي دیگر به سیستم، مرحله اعتبارسنجی

                                                             
1 Computational fluid dynamics 
2 Maximum-Likelihood 

چنانچه خروجی مدل که تحت تحریک همان ورودي 

ه یکسان باشد، گیري شد قرار گرفته با خروجی اندازه

صحت فرایند شناسایی سیستم مورد تایید قرار 

 گیرد. می

 شده و  گیري خروجی اندازه در صورت یکسان نبودن

خروجی مدل، مرحله تخمین پارامتر یا ساختار مدل و 

   شود. برداري تکرار می یا مرحله طراحی آزمایش و داده

و کنترل  يداریدر بخش پا ستمیس ییکاربرد شناسا تیموفق

 يریگ اندازه ستم،یاعم از شناخت س يو موارد کند یم داینمود پ مایهواپ

مناسب به آن کمک  کیو تحر ها يپارامترها، استفاده از ورود قیدق

در بدست آوردن مدل ریاضی بایستی اهداف مشـخص تحلیـل  .کند یم

 هاي و طراحـی مـورد توجـه قرار گیرد. یعنی اینکه در یک رده از مدل

ریاضی باید مدلی را انتخاب کرد کـه از نظـر اهـداف داده شـده، 

دینامیک سیستم را به نحو مطلوبی توصیف کرده و کمتـرین تعـداد 

پارامترهـا را داشـته باشـد. همچنـین بایـد چنان باشد که پارامترها به 

 .]2[ هاي رؤیت شده تعیین گردند صورت یکتا از داده

 

  
  ]4[ ستمیس ییشناسا يروندنما -1شکل 

  

سیستم  هاي مدلسازي دینامیکی، روش شناسایی یکی از روش

بطوري  ،شود استفاده می گیري شده هاي اندازه باشد که در آن از داده می

دست برا آن  شناسایی و مدل ریاضی که بتوان دینامیک وسیله پرنده را

اساس ریاضی سیستم بر  فرایند استخراج مدل ،. شناسایی سیستمآورد

هاي سیستم است و در  هاي کنترلی و خروجی ورودي گیري اندازه

صورتی که سیستم مورد بررسی هواپیما باشد، این فرایند شناسایی 

  .]5[سیستم هواپیما نام دارد 

با  یکینامیرودیپارامتر آ نیتخم محمد و تیان به ]6[در مرجع 

پرواز  يها از داده الیکواکس کرویم کوپتریهل یاضیمدل راستفاده از 

 يحالات و پارامترهابراساس  کوپتریهل این یاضی. مدل راند پرداخته

از  شود. یزده م نیپارامتر تخم نیتخم يها کیمدل با استفاده از تکن

 لتریشوند، ف یمدچار خرابی  زیپرواز معمولاً با نو يها که داده ییآنجا

و پارامتر در  تیوضع نیتخم يحداقل مربعات برا روشکالمن به دنبال 

 TLSروش و  شود یم فادهاست الیکواکس کرویم کوپتریهل یاضیمدل ر

  دهد. یمارائه  یمعمول LSبا روش  سهیرا در مقا یثابت جینتا

 نیتخمبه  یخروج يروش خطاگیري از  با بهره ]7[آبرو در مرجع 

تا  کینامیرودیداده آ گاهیپا دیتول يبرا و پایداري مشتقات کنترل
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حال،  نی. با اپرداخت پرواز ریمس يدر بازساز رحسگ 1تورش نیتخم

به  ازیاست که ن نیا خطاي خروجیقابل توجه روش  يها تیمحدود

دارد و  داریناپا يها ستمیدر س يکاربرد يها برنامه يبرا یموقت راتییتغ

 چنین . همحساس است هیبه حدس اول است که يروش تکرار کی نیا

مجدد فرموله کرد،  يزسا مجموعه مشکل هم کیعنوان  را به نیتخم

 ییاست اما به ندرت در شناسا جیها را رشته ریکه در سا يکردیرو

. هر دو فرمول از نظر داشتن شود یپرواز استفاده م هینقل لهیوس ستمیس

 رییبدون تغ توان یم يساز برابر هستند، اما بر اساس هم کسانیراه حل 

 يها با داده ییها نمونه داریناپا يها ستمیس يبرا ییکارا دادن از دست ای

 ییگرا که هم دهند ینشان م زین یو واقع شده يساز هیپرواز شب شیآزما

  .دیآ یبه دست م فیضع هیاول يها با حدس یحت نهیبه به

 یمدل خط يپارامترها ییشناسابه  ]8[طائفی در مرجع 

پرواز  شیآزما یواقع يها براساس داده بر پرتاب هاي مبتنی سیستم

 يبا پارامترها زده شده تخمین يپارامترها سهیمقا ياست. براپرداخته 

شده از  ثبت يها بر اساس داده ییشناسا کردیدست آمده توسط دو روب

معادلات حرکت از  يساز یو خط يحرکت شش درجه آزاد يساز هیشب

 لتریروش ف، یلیروش تحل کیکوچک به عنوان  اتاغتشاش هینظر قیطر

 نیتخم يبرا 2یبرون يودبا ور ویکالمن تحت ساختار مدل اتورگرس

  .شده است بهره گرفته یکینامید يپارامترها

هاي تخمین پارامتر به  روش با استفاده از ]9[مهمت در مرجع 

روش براساس  یکینامیرودیآ بیاضرهاي ریاضی و تخمین   ایجاد مدل

 ن،یعلاوه بر اشود.  پرداخته می مایهواپ يبرا) LSحداقل مربعات (

به  LSروش  بیمشاهده تقر يبرا )ISEمربع انتگرال ( يجدول خطا

توابع  يبرا نیجدول همچن نیاستخراج شده است. ا یواقع يها داده

 زانیم ن،یشده است. بنابرا جادیا یکینامیرودیآ يو پارامترها تبدیل

 نیز قابل مشاهده است.روش  يخطا

حالت  از شرایطپرواز  کی به بررسی و مطالعه ]10[ورما در مرجع 

براساس مدل  آرام يدر هوا هیپرواز اول بهآن  یابیتا استال و باز پایدار

آیرودینامیکی و تخمین ضرائب مدل مجهول و مشتقات کنترل و 

 ي. دقت آمارپایداري براساس روش حداقل مربعات پرداخته شده است

ارائه شده است. در  اردرافات استاندبرآورد شده بر حسب انح يپارامترها

 يها شده با داده يریگ اندازه يداده ها سهیبا مقا یاعتبار سنج ت،ینها

 مختلف ارائه شده است. يها شده از مدل يساز هیشب

 کیتکنبه بررسی چگونگی استفاده از  ]11[برولس در مرجع 

 ییدر شناسا )Pereyraو  Golub( 3کیحداقل مربعات قابل تفک

 ینیب شیپ يخطا يبند بر اساس فرمول یخطریو غ یخط يها ستمیس

مدل  شوند، یدر نظر گرفته م آنکه در  یمدل يها . کلاسپرداخته است

در  نریو ستمیو س یدر حالت خط 5يو مدل نوآور 4یخروج يخطا

 .هستند یرخطیحالت غ

هایی براي  سازي الگوریتم به بررسی پیاده ]12[تیانشی در مرجع 

هاي پاسخ ضربه  حل مسئله تخمین داراي پارامترهاي بالا با مدل

                                                             
1 Bias 
2 Exogenous 
3 Separable 
4 Output-error 
5 Innovations 

خته شده پردا با استفاده از رویکرد حداقل مربعات منظم )FIR6محدود (

سازي مونت کارلو بر روي یک  ها توسط شبیه است که الگوریتم و ایده

  .ایشی مورد تایید قرار گرفتهاي آزم داده بزرگ از سیستمپایگاه 

به بررسی رگرسیون حداقل مربعات بازگشتی   ]13[کین در مرجع 

)PLS7( 8آنلاین و دور زدن مشکل بدشرطی براي شناسایی سیستم 

براي حذف همبستگی با طرح فضاي متغیر اصلی به فضاي پنهان 

  متعامد پرداخته است.

پاسخ ضربه محدود با به حداقل رساندن مربع  ستمیس ییشناسا

 یاز خروج ینیشده و تخم يریگ اندازه ستمیس یخروج نیب يخطا

از معادلات نرمال حداقل  يا مجموعه شود، یانجام م FIR ستمیس

در مرجع که  ،دیآ یبه دست م FIR ستمیس بیحل ضرا يمربعات برا

  بدان اشاره شده است. ]14[

سازي خطی از  کلین براي تجزیه و تحلیل و مدل ]15[در مرجع 

  در حوزه فرکانس استفاده نموده است. خطاي معادلهروش 

کلین از مرکز تحقیقاتی لانگلی ناسا با استفاده از  ]16[در مرجع 

و خطاي خروجی به تخمین پارامترهاي هواپیما از  خطاي معادلهروش 

تکنیک تخمین هاي پرواز پرداخت. روش خطاي خروجی شامل  داده

چنین با استفاده از روش حداکثر  است. کلین هم 9حداکثر شباهت

هاي پرواز در  شباهت براي تخمین مشتقات کنترل و پایداري از داده

  .]17[حوزه فرکانس پرداخت 

 ییشناسامورلی از مرکز تحقیقات لانگلی ناسا  ]18 [در مرجع

 پرواز سازي شبیه لمد يها از داده نییمعادل مرتبه پا ستمیس يها مدل

 10یزمان واقع نیتخم يبرا یروشچنین مورلی  پرداخته است. هم

مورد مطالعه قرار  یخط دینامیکحالت  يمدل فضا کیپارامترها در 

 یبازگشت هیفور لیمعادله در حوزه فرکانس با تبد ي. خطااست داده

  هواپیماي واقعی بر روي  زمان يها داده لیو تحل هیتجز يبرا

F-18 HARV استفادهکند  براي اینکه این روش مدل دقیقی تولید می 

 یکم یمحاسبات يها يازمندین زمان واقعی ،پارامتر نیشد. روش تخم

 شود. يساز ادهیپ مایهواپ يرو یتواند در زمان واقع یدارد و م

اسب آیرودینامیکی و تخمین نانتخاب مدل م ]19[ در مرجع

مشتقات کنترل و پایداري با استفاده از روش حداقل مربعات براي 

که بیان گردیده حمله بالا  توصیف رفتار آیرودینامیکی هواپیما در زاویه

 شده برحسب انحرافات استاندارد ارائه شده است.زده مترهاي تخمینپارا

 ییدر مورد شناسا 11هاي تمایز کسري به ارائه مدل] 20[مرجع  

 ییدر بازنما یکل يها جنبه یآموزش با برخ نی. اپردازد می ستمیس

 يها مدل يداریحوزه زمان و پا يساز هیفرکانس، شب حوزهزمان و 

 FDهاي شناسایی سیستم با استفاده از روش  شده و روششروع  يکسر

 .اند ارائه شدهبر خطا  یمبتن یو خروج خطاي معادلههر دو مدل  و

پارامتر  نیتخم يبرا خطاي معادله کردیمختلف رو یعمل يها جنبه

و  هیقرار گرفت. تجز یمورد بررس ]21[مورلی در مرجع توسط  مایهواپ

 يساز هیشب کیشده از  يساز هیپرواز شب يها بر اساس داده لیتحل

                                                             
6 Finite impulse response 
7 Partial least squares 
8 Ill-conditioned 
9 Maximum-likelihood 
10 Real-time 
11 Fractional differentiation 
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محاسبه شده  يها به پاسخ یواقع زینو يها یبا توالهواپیما  یرخطیغ

 جیها و نتا کیبه تکن بوطمسائل مر کردیرو نیاضافه شده است. ا مایهواپ

 يبرا یپارامتر واقع ریمقاد رایکند، ز یپارامتر را آشکار م نیتخم

شناخته شده است. موضوعات مورد مطالعه شامل  يسازهیشب يها داده

پارامتر حداکثر احتمال،  نی، تخمداراي نویز یزمان يها يسر زیتما

 يمرزها قی، محاسبه دقخطاي معادله يپارامترها نیدر تخم تورش

خطاي  يپارامترها نیتخم سهیزده شده، مقا نیپارامتر تخم يخطا

حاصل  يها داده لیو تحل هیخطا، تجز یپارامتر خروج تخمینبا  معادله

 .باشدمی فرکانسحوزه  يها و روشمتعدد،  ياز مانورها

 سازي هواپیما انجام شبیهو ارائه معادلات حرکت  ابتدااین مقاله در 

به شناسایی تابع  گیري شده هاي اندازه سپس با استفاده از داده شود.می

اپیما پرداخته خواهد شد و پس سمتی هو- تبدیل کانال طولی و عرضی

شامل  تخمین پارامترها 1خطاي معادلهبا استفاده از تکنیک  از آن

ضرائب نیرو و گشتاور آیرودینامیکی هواپیما مورد بررسی قرار خواهد 

آورده   F-16مشخصات جرمی و هندسی هواپیماي  1در جدول گرفت. 

 استاندارد يخطا يساز نهیکمشده  هاي انجام یکی از نوآوري شده است.

  باشد. سازي شده می شده و شبیه گیري جهت تطبیق مدل اندازه

 
  ]F-16 ]22صات جرمی و هندسی هواپیما مشخ -1جدول 

  واحد  مقدار  پارامتر

 W(  20500   Ibsوزن (

  b(  30  ftدهانه بال (

سطح مقطع بال 

)S(  
300  ft2 

وتر متوسط 

  )̅�آیرودینامیکی (
32/11  ft  

ممان اینرسی رول 

)Ix(  
9496  slug-ft2  

ممان اینرسی پیچ 

)Iy(  
55814  slug-ft2  

ممان اینرسی یاو 

)Iz(  
63100  slug-ft2  

ممان اینرسی 

  )Ixz(ضربی
982  slug-ft2 

موقعیت مرکزثقل 

  )XcgRمرجع (
0/35 �̅ ft  

  

  سازي هواپیما شبیه - 2

   F-16هواپیما  توصیف - 1-2

هاي  با بال 2سرنشین چندمنظوره یک هواپیماي تک F-16هواپیماي 

  درجه 40و پلتفرم بال دلتا و سوئیپ لبه حمله  3شده در بدنه ادغام

  ران این جنگنده توسط یک موتور توربوفنپیشاست. نیروي 

 F110-GE-100  شرکت جنرال الکتریک یا موتورF1000-PW-220 

                                                             
1 Equation-error 
2 Multirole 
3 Blended wing/ body 

را نشان  F-16تصویر جنگنده  2شکل  شود. تولید می 4سوز داراي پس

 1در جدول  نیز F-16 هواپیمايدهد. مشخصات ابعادي و جرمی  می

  .]21[آورده شده است 
  هواپیماينشان داده شده است،  2همانطور که در شکل 

 F-16 گاز دستهح کنترلی، وتوسط سط 
th
 ،شهپر

a
بالابر ، 

e
 و ،

سکان عمودي
r
 در محدوده  گاز دستهتغییرات  شود. کنترل می

0 1
th
  21.5در محدوده  بالابر، تغییرات 21.5

e
  

30نیز در محدوده  ،درجه، و تغییرات سکان عمودي 30
r
  

  .]22[درجه قرار دارد

 هواپیما 5بعد آیرودینامیکی بیهاي  هاي ضرائب نیروها و ممان داده

باد  باد استاتیک سرعت پائین و تست تونل هاي تست تونل نیز از داده

 F-16درصد هواپیماي  16اعمال نیروي دینامیکی که مدل مقیاس 

  .]23[شود  واقعی هستند استخراج می

ارابه فرود  ،ینیبا در نظر گرفتن اثرات زم یکینامیرودیآ داده  گاهیپا 

 يها . دادهشود یاعمال م یبدون بمب و حامل خارجو  بسته،

 حمله هیزاو مقدار  از یشده، تابع يبند جدول یکیاستات یکینامیرودیآ

 10 در محدوده 45    یلغزش جانب هیو زاودرجه   در

30محدوده  30   یکینامیدآیرو يها . دادهقرار دارنددرجه 

مشخص  حمله هیزاودر محدوده  سازي استفاده شده جهت انجام شبیه

با  دبع یضرائب ب یوابستگ .قرار دارندصفر  یلغزش جانب هیو زاو شده

ها در تونل باد گنجانده    داده يآورنحوه جمع لیبه دل q يها یوابستگ

  .]21[ ه استشد

معادلات با گرفتن  ینیتست زم يها براساس داده زیموتور ن مدل

 6رانشزاویه اهرم از ارتفاع، عدد ماخ و  یعنوان تابع به پیشران يروین

گاز با درنظر  دسته تیشده است. سطح توان موتور از موقع يبند جدول

 .شود یپاسخ موتور محاسبه م يبرا کیمرتبه  ریتاخ کینامیگرفتن د

 F-16 يمایهواپ یرخطیغ يآزاد معادلات حرکت شش درجه يساز هیشب

 .]21[ است  انجام شده MATLABافزار  با استفاده از نرم

 

  سازي هواپیما شبیهمعادلات حرکت و  - 2-2

ثابت و به صورت  یوزن یجسم صلب با چگال کیبه صورت  مایهواپ

  درنظر گرفته می یدستگاه مختصات بدن OXZمتقارن حول صفحه 

ستگاه دX تنها در جهت محور  يدر مدلساز پیشران يروی. نشود

اتمسفر ثابت و  طیشرا کیدر  مایشده است. هواپلحاظ  یمختصات بدن

فرض شده صوت  سرعت مادون باهزار فوت  50 زپرواز در ارتفاع کمتر ا

گرفته شده و فرض  دهیناد نیزم يانحنا سازي هواپیما،در شبیه است.

 نیثابت قرار دارد، بنابرا ینرسیا يدر فضا نیاست که زم نیبر ا

. شوند یدر نظر گرفته م ینرسیا يبه عنوان محورها نیزم يمحورها

 .باشدمی کنواختی جاذبه دانیمسازي،  جهت انجام شبیهچنین هم

آزادي غیرخطی انتقالی و چرخشی  معادلات حرکت شش درجه

اي  نظر نمودن از اجزاي داخلی هواپیما، اغتشاشات سازه ا با صرفهواپیم

  سازي در ارتفاع سازي شده است. فرایند شبیه سوخت مدل 7و تلاطم

                                                             
4 Afterburning 
5 Non-dimensional 
6 PLA 
7 Sloshing 
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500هزار فوتی و سرعت 15 / secft  با  اعمال اغتشاش سطوح

  F-16هاي آیرودینامیکی هواپیماي شود. نیروها و ممان کنترلی انجام می

 .]23[ شده است نشان داده 2در شکل 
  

 ]F-16 ]23 هواپیماي  هاي آیرودینامیکی نیروها و ممان -2شکل 

 
هاي  نرخ زوایاي اویلر را به نرخ معادلات سینماتیک چرخشی، که

تعیین  )1( سازد در رابطه ستگاه مختصات بدنی مرتبط میاي د زاویه

 معادلات حالت غیرخطی براي زوایاي اویلر ،)1رابطه ( گردد. می

, ,   ،به باید  وایاي اویلر رول، پیچ، یاو هستند وبه ترتیب ز

 .]21[ تعریف شوندي عدد گیري انتگرال يمناسب برا یشکل

)1(  

tan ( sin cos )

cos sin

( sin cos ) sec

p q r

q r

q r

   

  

   

  

 

 







  

)2( 

  

sin

cos sin

cos cos

x

y

z

qSC T
u rv qw g

m

qSC
v pw ru g

m

qSC
w qu pv g

m



 

 


   

   

   







  

هاي  آیرودینامیکی به صورت فضاي حالت با ثابت هاي ممانروابط 

  :]21[ ممان اینرسی دستگاه بدنی برابر است با

  

)3(  

1 2 4 3 4

2 2
5 7 6 7

8 2 9 4 9

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

eng l n

eng m

eng l n

p c r c p c h q qSb c C c C

q c p c h r c p r qScc C

r c p c r c h q qSb c C c C

    

    

    







  

 ،)3(در رابطه 
eng
h اي براي چرخش جرم  اندازه بردار مومنتم زاویه

دستگاه بدنی است و به صورت زیر  xمثبت محور موتور در راستاي 

  :]21[شود تعریف می

)4(  [ 0 0] [ 0 0]
T

eng eng p p
h h I    

  

بیان به صورت ذیل )، 3رابطه (ضرائب استفاده شده در چنین  هم

  شود: می

)5(  

3 2
z

x z xz

I
c

I I I




  

2 2

( )x y z xz

x z xz

I I I I
c

I I I

 


  

2

1 2

( )y z z xz

x z xz

I I I I
c

I I I

 




  

6
xz

y

I
c

I


  
5

z x

y

I I
c

I




  
4 2

xz

x z xz

I
c

I I I


  

9 2

x

x z xz

I
c

I I I


  

2

7 2

( )x y x xz

x z xz

I I I I
c

I I I

 


  
7

1

y

c
I



  

وضعیت هواپیما در دستگاه مختصات اینرسی را بیان  )1(رابطه 

، معادلات نیروي هواپیما در دستگاه مختصات بدنی، )2(رابطه  کند. می

 جاذبهو نیروهاي  شپیشراننیروي شامل نیروهاي آیرودینامیکی، 

, ، مقادیر)2(رابطه در  همچنین باشد. می ,u v w سرعت در راستاي

,محورهاي ,X Y Z .دستگاه مختصات بدنی تعریف شده است  

آن  م بر دینامیک چرخش هواپیما که در، روابط حاک)3(رابطه 

, ,p q rدر مختصات بدنی هواپیما  غلت، فراز، سمتترتیب نرخ  به

, . پارامترهايکند ، را تشریح میهستند ,
x y z
I I I هاي اینرسی  ممان

و اصلی 
xz
I  و ضرائب ،بوده اینرسی ضربیممان , ,

l m n
C C C سهم  

  باشند. میهاي آیرودینامیکی در معادلات چرخشی حرکت هواپیما  ممان

  

  خطا 1روش حداقل مربعات - 3

برون هاي مشترك،  ت به عنوان یکی از روشروش حداقل مربعا

شود.  و قابل استفاده در دو حوزه زمان و فرکانس شناخته می 2خط

مدل  نیمجذور ب ینیب شیپ يپارامتر مجموع خطاها نیتخم LSروش 

 کی IV3. روش رساند یرا به حداقل م یخروج يها و داده ینیب شیپ

کلاس  کیاثرات  نثی کردنخ ییاست که توانا LSاز روش  یجزئ رییتغ

، LSرا دارد که در صورت استفاده از روش  زینو يها گنالیتر از س یکل

 يآمار یش زمینهپدر این روش، شود.  یم تورشداراي پارامتر  نیتخم

که  یزمان LSساده  تشکیل فرم يبرا ورداییو  تورشمربوط به 

پوشش داده  قیباشد، به طور عم زیمستقل از نو کننده ینیب شیپ

 از )IV( يابزار ریهمراه روش متغ  بهروش حداقل مربعات  .شود یم

هستند که  ینیاز مسائل تخم یعیوس فیحل ط يها برا روش نیتر جیرا

د مانند مدلسازي یک پدیده خاص با استفاده از یک دمتع يدر کاربردها

دو  در روش حداقل مربعات گیرند. مورد استفاده قرار می مدل ریاضی

تخمین به معناي عدم وجود خطاي آفست  تورش نبود شامل معیار کلی

که در خطا  ورداییثابت در حالت ماندگار و وجود کمترین  تورشو 

فرایند تخمین پارامتر بایستی بصورت مداوم و در هر لحظه بررسی 

 از اهمیت زیادي برخوردار است.شود، 

دون گر ب چنین به عنوان بهترین تخمین روش حداقل مربعات هم 

را نسبت به سایر  رداییو همباشد که کمترین ماتریس  خطی می تورش

 .] 4[ دارد تورشگرهاي خطی بدون  تخمین

 یدارناپا یماهايدر هواپ یتواند به آسان یحداقل مربعات مروش 

 یريگ اندازه يها را فقط از داده یخروج- يرفتار ورود یراز ؛اعمال شود

 شود. یمعادلات حالت نم يساز یکپارچهکند و شامل  یشده مشخص م

در معادلات غیرخطی نیز ش حداقل مربعات بدلیل ماهیت عددي رو

 معادله خروجی ز آن استفاده نمود، بنابراینتوان ا کاربرد دارد و می

  :]15[ آورده شده است )6(در رابطه رگرسیون حداقل مربعات 

چنین بردار پارامترهاي ناشناخته به صورت ذیل تعریف  هم

  گردد: می

)7(  1

( )
T T

X X X Y


  

                                                             
1 Least-Squares 
2 Offline 
3 Instrumental Variable 

)6(  Y X    
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 Xشده سیستم، گیري بردار خروجی اندازهY ،وابط فوقدر ر

که به رگرسور  تشکیل شده است ها ماتریس محوري که از ورودي

پارامترهاي بردار  و  خطاي معادلهبردار  ،شود شناخته می

ماتریس  )7(در رابطه  .باشد میروش حداقل مربعات در  ناشناخته

T
X X  ماتریس اطلاعات داده است که به ماتریس رگرسور نیز که

  .شود شناخته می

  خطاي معادلهروش  -3- 1

که  است یلیتحل يها کیتکن نیاز اول یکی خطاي معادلهروش 

پرواز  يها از داده مایهواپ یکینامیمدل د يپارامترها نیتخم يبرا

آنالوگ و  يها انهی، ظهور را1970و  1960 يها . در دههشود میاستفاده 

 یعمل يها تیمختلف و موفق ينظر يها شرفتیهمراه با پ تال،یجید

  .]16 [کرد لیروش تبد کی بهرا  خطاي معادلهمتعدد، روش 

 نیتخم يبرااي  به طور گسترده استاندارد حداقل مربعات روش

 يها شرفتیحال، پ نی. با امورد استفاده قرار گرفته است مایپارامتر هواپ

 ما،یهواپ یکینامید يساز در مدل ژهیو مشکلات و ریاخ یلیتحل

 را برجسته کرده است. خطاي معادله کردیرو يو سودمند تیعموم

فرض  نیبا ا 1شباهتپارامتر حداکثر  نیاز روش تخم يگرید رییتغ

با  یحالت خط يبه صورت فضا یکینامی) مدل د1که  دیآ یبه دست م

زده شوند،  نیتخم دیکه با یمدل ي) پارامترها2است،  ندیفرآ زینو

ها و  ي حالت همه) 3هستند، و داراي بعد پایداري و کنترل  اتمشتق

  شوند. گیري می ها بدون خطا اندازه ورودي

 يپارامترها نیتخم شکل خود نیتر جیدر را ،خطاي معادلهروش 

 ریمقاد نیکند که مجموع اختلاف مجذور ب یرا محاسبه م یکینامیرودیآ

پرواز  يها شده از داده نییتع رهايگشتاو نیروها و بعد ضرائب بی

ضرائب رساند.  یمدل مربوطه را به حداقل م ریشده و مقاد يریگ اندازه

 شود.  محاسبه می )1-3( روابطبعد با استفاده از  یهاي ب نیروها و ممان
  

 
  خطاي معادلهتخمین پارامتر با استفاده از  دیاگرامبلوك  -3شکل

  

گشتاور بر  بیضر ای رویهر ن يبرا یمدل فرض کیمدل از  ریمقاد

 شود. یشده محاسبه م يریگ اندازه مایهواپ يها ها و کنترل حسب حالت

 بلوك دیاگرام تخمین پارامتر با استفاده از خطاي معادله 3در شکل 

  آورده شده است.

متعامد   يساز از توابع مدل یرخطیغ يپارامتر يساز مدل کیتکن

 یرخطیساختار مدل غ نییتع يها برا شده از داده دیتول رهیچند متغ

چند  کیحفظ شده را به  يساز سپس هر تابع مدل کند، یاستفاده م

 کی یی. فرم مدل نهادهد یگسترش م یمعمول رهیچند متغ يا جمله

                                                             
1 Maximum-likelihood 

وابسته بر حسب  ریمتغ يمحدود برا رهیتوان چند متغ يبسط سر

 یشده را م ییشناسا يمدل ها یمستقل است. مشتقات جزئ يرهایمتغ

 یمعتبر جهان یپارامتر خط ریمتغ يها مدل يآور جمع يتوان برا

  استفاده کرد.

 ریز نهیاصل حداقل مربعات، بردار خطا براساس تابع هز طبق

 :شود یم نهیکم

)8(      
1

2

T
J    

، تابع هزینه به صورت زیر )6(در رابطه  )8(با جایگذاري رابطه 

 بیان خواهد شد:

)9(  
1

( ) ( )
2

T
J Y X Y X     

زده شده به صورت زیر  پارامترهاي تخمین رداییو همماتریس 

  گردد: محاسبه می

)10(  2 1ˆ ˆ(( )( ) ( )
T T

P E X X    


     

،)10(رابطه در 
2 ياز خطاهااست که برازش  يخطا وردایی 

 شود: محاسبه می مانده یباق

)11(  2

T
v v

N m
 


  

 يخطا vو  تعداد پارامترهاي ناشناخته m ها و تعداد داه N که

صورت شده به  زده خمینتشده و  يریاندازه گ يها پاسخ نیب مانده یباق

 گردد: زیر بیان می

)12(  ˆv Y X   

 يناشناخته متناظرشان برا يپارامترها مستقل با يرهایمتغ

مربع  نیانگیم که شوند یانتخاب م يا وابسته به گونه ریمتغ يساز مدل

  شود: بیان می )7( در رابطه  (MSE)خطا 

)13(  
( ) ( )

T
Y X Y X

MSE
N

  
  

هواپیما  هايپارامتر جهت شناسایی و تخمین خطاي معادلهروش 

بعد،  و و ممان آیرودینامیکی  بدونمبتنی بر رابطه میان ضرائب نیر

استفاده براي ایجاد رگرسیون خطی  ي آنها حالت هواپیما و ورودي

گشتاور  بیضر ای رویهر ن يبرا یمدل فرض کیمدل از  ریمقاد .گردد می

شده محاسبه  يریگ اندازه مایهواپ يها کنترلها و  حسب حالتبر

مدل  يتواند متفاوت باشد، ساختارها یها م . اگرچه شکل مدلشوند یم

- هاي آیرودینامیکی کانال عرضی ی ضرائب نیروها و ممانمعمول یخط

  :]21[ گردد محاسبه می ریممکن است به شرح ز سمتی

)14(  

0

0 0

( ) ( ) ( ) ( )
2 2

( ) ( ) ( )

p r

a r

n n n n n

n a n r n

b b
C i C C i C p i C r i

V V

C i C i v i



 



 

   

  

  

  

)15(  

0

0 0

( ) ( ) ( ) ( )
2 2

( ) ( ) ( )

p r

a r

l l l l l

l a l r n

b b
C i C C i C p i C r i

V V

C i C i v i



 



 

   

  

  

  

)16(  
0

( ) ( ) ( ) ( )
r

Y Y Y Y r nC i C C i C i v i
 
      

 يریگاندازه ریمقاد ینیگزیبا جا بعد هاي بی نیروها و ممان بیضرا
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 روابطدر سمت راست  اي هاي شتاب زاویه و یا داده شده و شناخته شده

   .]21 [گردد بازنویسی می ریز به صورت )14- 16(

  

 
 

)17(  
1

[ ( ) ( ) ]n z xz y x p pC I r I p qr I I pq I q
qSb

         

)18(  
1

[ ( ) ( ) ]l x xz z yC I p I pq r I I qr
qSb

       

)19(  
y

Y

ma
C

qS
  

، جایگذاري مقادیر ضرائب نیرو یا )16) الی (14(براي هریک از روابط 

در سمت چپ آن، ) 19) الی (17(ممان محاسبه شده از معادلات 

شده متناظر در  گیري هاي کنترلی اندازه ها و ورودي همراه با حالت

براي پارامترهاي  فرامعینسمت راست، منجر به یک مجموعه معادلات 

شود. این مشکل با استفاده از روش حداقل  ناشناخته آیرودینامیکی می

 مربعات قابل حل است.

، شامل زاویه لغزش قروابط فوپارامترهاي پرواز در سمت راست 

، ورودي rاي یاو  ، سرعت زاویهpاي رول  ، سرعت زاویه جانبی

ایلرون 
a

عمودي  ، ورودي سکان
r
 و

n
v  که معادل خطا و نویز

پارامترهاي ممان یاو شامل  براي تخمینبه عنوان مثال، است. سیستم 

پارامترهاي
0
, , , , ,

a r
n n np nr n n
C C C C C C

  
سایر مشتقات آیرودینامیکی،  و

هاي ورودي و  دقیق پارامترهاي پرواز و کمیت گیري با فرض اندازه

  شود.  سازي آن، رگرسیون تخمین زده می خطی

که در فرایند  Cnتشکیل مسئله حداقل مربعات براي ضریب 

شناسایی سیستم تخمین پارامتر مورد استفاده قرار گرفته به شرح ذیل 

  :]15[ باشد می

)20(  [ (1) (2) ... ( )]
n n n

T
Y C C C N  

  

)21(  
0

[ ]
p r a r

n n n n n n

T
C C C C C C

  

   

  

)22(  [ 1]
a r

X p r    

  

)23(  (1) (2) ... ( )][
T

v v v Nv   

خروجی  N×1 مقادیر پارامترهاي بردارکه در روابط فوق، 

بردار پارامترهاي خروجی،  6×1 ، بردار17گیري شده از رابطه  اندازه

6×N 1ها، و بردار  ماتریس ورودي×N است. خطاي معادله  

هاي  تشکیل مسئله حداقل مربعات براي سایر نیروها و ممان

 شود. انجام می )23) الی (20(معادلات آیرودینامیکی نیز همانند 

 

- عرضیشناسایی و تخمین پارامترهاي کانال  - 4

 سمتی

اشاره شد،  2بخش با استفاده از معادلات غیرخطی هواپیما که در 

توان تخمین پارامترهاي آیرودینامیکی و مجهولات آیرودینامیکی  می

,هواپیما شامل سه پارامتر نیرویی  ,
X Y Z
C C C  و سه پارامتر

,گشتاوري  ,
l m n
C C C گیري شده که  اندازه هاي را انجام داد. خروجی

و  1/0 ورداییداراي نویز سفید با  آورده شده، 2معادلات آن در بخش 

شناسایی ضرائب به هستند. در این بخش ثانیه  1/0برداري  نرخ نمونه

پرداخته شده است. سمتی - نیرو و ممان آیرودینامیکی کانال عرضی

ورودي کنترلی ایلرون از نوع دابلت و ورودي کنترلی سکان عمودي از 

  آورده شده است. 4که در شکل  ،باشد می 1- 1- 2- 3نوع 

 

  پارامترهاي ورودي و خروجی شناسایی سیستم -4شکل 

  

عرضی سمتی هواپیما، شناسایی و با توجه به شناسایی کانال 

,تخمین پارامترهاي  ,
Y l n
C C C ترتیب ضریب ممان یاو، ضریب  که به

  ممان رول و ضریب نیروي جانبی هستند، بررسی خواهند شد.

از  سمتی- کانال عرضی جهت شناسایی سیستم بردار رگرسور 

نشان داده شده است به صورت  4ی که در شکل هاي تاریخچه زمان داده

  تشکیل گردیده است: ذیل

)24(  [ ]
a r

X p r    

  

- کانال عرضی تبدیل تابع مدل شناسایی -1-4

  سمتی

زمانی  هاي تاریخچه توان از داده در فرایند شناسایی سیستم می

هاي  هواپیما یک معادله حلقه بسته که نمایش خوبی از داده

در فرم کلی تابع تبدیل که  داشته باشد، استخراج نمودشده  گیري اندازه

  . آورده شده است 25رابطه 

)25(  

( )
( 1)

1
( 1)

1

( ) )
( )

( )

...

...

seqm m e
o m

n n
n

b s b s b
T s

s a s a






  


  
  

از زیرا  ،است پارامتريهاي  مدل تابع تبدیل یکی از انواع مدل 

حالت  نیدر اکه  ترهاپارام ای ،خاص يها تیاز کم يمحدود مجموعه

  .شده است لیتشکتبدیل هستند  و مخرج تابع صورت بیضرا

 3در بخش در این بخش با استفاده از روش حداقل مربعات که 

با  سمتی هواپیما- شد، شناسایی تابع تبدیل کانال عرضیشرح داده 

  شود. انجام می حداقل مربعات IVاستفاده از روش 

انجام گرفته است،  2 سازي که در بخش با استفاده از نتایج شبیه

کانال عرضی سمتی هواپیما شناسایی و پایداري آن مورد  توابع تبدیل

شده و مدل  گیري هد گرفت. نمودار مدل اندازهارزیابی قرار خوا

، 4شکل  با توجه بهنشان داده شده است.  5زده شده در شکل  تخمین

a
 (

d
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سمتی سطوح -هاي شناسایی مدل تابع تبدیل کانال عرضی ورودي

  .و سکان عمودي هستند کنترلی شهپر

جهت تخمین مدل تابع تبدیل با استفاده از روش حداقل مربعات و 

توضیح داده شد، با استفاده از خروجی ممان  3که در بخش  IVتکنیک 

مدل خروجی حاصل از مدل  رول و ورودي ایلرون انجام گرفته است.

 توان بررسی نمود. را می 5گیري شده در شکل  تابع تبدیل و مدل اندازه

  آورده شده است. 6نگار نیز در شکل  دوره چنین نمودار هم

  
  هاي مدل تابع تبدیل گیري شده و داده هاي اندازه داده -5شکل 

  

) 26در روابط ( زده از روش حداقل مربعات ل تخمینمدل تابع تبدی

  ) آورده شده است.28الی (

)26(  
7 6 5 4

3 2

( ) 1.276 26.02 35.61 441.3

272.6 1840 418 67.44

Num s s s s s

s s s

    

   

  

  

)27(  

7 6 5 4

3 2

( ) 2.683 17.85 39.45

80.83 145.2 22.61 67.44 2.414

Den s s s s s

s s s s

   

    

  

)28(  
( )

( )
( )

Num s
T s

Den s
  

 

 

  نمودار پریودوگرام  -6شکل 

  

 CYتخمین ضریب  - 4- 2

ع تبدیل سیستم، جهت مشاهده رفتار پس از استخراج مدل تاب

هاي حاصل از شناسایی سیستم، بررسی  سازي و داده هاي شبیه داده

ها برحسب ورودي یکسان مورد ارزیابی قرار  رفتار زمانی تغییرات پارامتر

با استفاده از روابط حداقل مربعات و بردار گیرد. برهمین اساس  می

در این قسمت به شناسایی و  آورده شد، )24(که در رابطه رگرسور 

 پرداخته خواهد شد. نیروي جانبیتخمین پارامتر ضریب آیرودینامیکی 

) تا 20معادلات (مانند  CYمربعات براي ضریب  تشکیل مسئله حداقل

براي بردار رگرسور مقدار ثابت یک  تورش جمله شود. انجام می )30(

ها، شامل  دهنده ماتریس ورودي تشکیلاست. نمودار مقادیر   فرض شده

هاي مدل دینامیکی هواپیما در  هاي سطوح کنترلی و خروجی ورودي

  نشان داده شده است. 4شکل 

با استفاده از رگرسیون حداقل مربعات، تخمین ضریب نیروي  

هاي مدل  از دادهشده  گیري هاي اندازه جانبی و مقایسه آن با داده

 آورده شده است.  7در شکلسازي  شبیه

  Cyتخمین ضریب گیري شده و مدل  خروجی اندازه نمودار -7شکل 

  

و مین زده شده، بردار خطاي استاندارد تخ پارامترهاي تخمین

 .آورده شده است 2 در جدولنیز  پارامترتخمین  این درصد خطاي

اي رابطه  ، ضرائب چند جمله2پارامترهاي تخمین زده شده در جدول 

نحوه تشکیل آن شرح داده  )23) تا (20معادلات (هستند که در  16

  شد.
  

 CYضریب  زده شده پارامترهاي تخمین -2جدول 

  

 ینیب یشپ یخروج ینب مانده یباقعبارت است از  1مانده نمودار باقی

 یريگ اندازه یاز مدل و خروج يا مرحله زده شده یک و تخمینشده 

  است.  یاعتبار سنج يها شده از مجموعه داده

دهد که  یرا نشان م یاعتبارسنج يها از داده یبخش مانده ی، باقینبنابرا

 CYمانده ضریب  قیآنالیز با 8شکل  .داده نشده است یحتوسط مدل توض

  .دهدرا نشان می

                                                             
1 Residual 

  پارامتر  شده زده مقدار تخمین  خطاي استاندارد  درصد خطا

3/0 10 -5×012/5 10 -2×998/1- P (1) 

1/20  10 -6×871/5  10 -5×924/2 P (2)  

4/4  10 -5×258/2  10 -4×115/5  P (3)  

5/6  10 -5×056/6  10 -4×287/9  P (4)  

5/1  10 -5×153/4  10 -3×864/2  P (5)  

9/3350  10 -5×689/3  10 -6×101/1-  P (6)  
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 Clتخمین ضریب  -3-4

این قسمت به شناسایی و تخمن ضریب ممان رول پرداخته خواهد 

) 20معادلات (مانند  Clشد. تشکیل مسئله حداقل مربعات براي ضریب 

شود. پس از تشکیل معادله حداقل مربعات و  انجام می )23تا (

رگرسیون خطی حداقل مربعات، نمودار بردار خروجی مدل خطاي 

نشان داده  9در شکل گیري شده ممان رول  معادله و خروجی اندازه

  شده است.

 

  Cyضریب  مانده یباق زیآنال  -8شکل 

زده شده، بردار خطاي استاندارد تخمین و  پارامترهاي تخمین

  و  آورده شده است 3در جدول  Clدرصد خطاي تخمین پارامتر 

 دهد. را نشان می Clمانده ضریب  آنالیز باقی 10شکل 

  

  Clگیري شده و مدل تخمین ضریب  خروجی اندازهنمودار  -9شکل 

 Clضریب   زده شده پارامترهاي تخمین  -3ل جدو

  پارامتر  شده زده مقدار تخمین  خطاي استاندارد  درصد خطا

3/0 10-6×007/7 10-3×257/2 - P (1) 

4/0  10-7×208/8  10-4×183/2 -  P (2)  

5/5  10-6×158/3  10-5×765/5  P (3)  

3/0  10-6×467/8  10-3×535/2 -  P (4)  

6/1  10-6×806/5  10-4×610/3  P (5)  

6/1832  10-6×158/5  10-7×815/2 -  P (6)  
  

 Cn  تخمین ضریب -4- 4

این قسمت به شناسایی و تخمین پارامتر ضریب آیرودینامیکی 

ممان یاو پرداخته خواهد شد. تشکیل مسئله حداقل مربعات ضریب 

  نشان داده شد. )23) تا (20معادلات (ممان یاو  در 

پس از تشکیل معادله حداقل مربعات و رگرسیون خطی حداقل 

گیري شده به  بردار خروجی مدل و خروجی اندازهمربعات، نمودار 

  صورت زیر خواهد بود.

 

 Clضریب  مانده یباق زیآنال  - 10شکل 

 

  Cnگیري شده و مدل تخمین ضریب  خروجی اندازه نمودار -11شکل 

 
 Cnضریب  زده شده پارامترهاي تخمین -4جدول 

  پارامتر  شده زده مقدار تخمین  خطاي استاندارد  درصد خطا

2/0 10-5×029/1 10-3×152/4 P (1) 

7/39  10-6×205/1  10-6×036/3 -  P (2)  

2/2  10-6×636/4  10-4×146/2 -  P (3)  

8/1  10-5×243/1  10-4×917/6  P (4)  

5/0  10-6×524/8  10-3×731/1 -  P (5)  

0/10191  10-6×574/7  10-8×432/7 -  P (6)  
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  Cnضریب  مانده یباق زیآنال  -12شکل 

  

  گیري  نتیجه - 5

 يبرا دلهمعا يخطا کیتکنو مقاله از روش حداقل مربعات  نیدر ا

 مایهواپسمتی - کانال عرضی هايپارامتر نیو تخم سیستم ییشناسا

 یکینامیرودیآ ضرائب نیتخم يبراتوان  میروش  نیااز . دیاستفاده گرد

 هاي مختلف ي مختلف و براساس آزمایشدر مانورها مایهواپ

توان سایر پارامترهاي آیرودینامیکی  چنین می هم .شده بهره برد طراحی

بندي مناسب و براساس  و مشتقات کنترل و پایداري را با فرمول

داقل مربعات هاي مختلف اعم از مسئله ح ها با تشکیل روش ورودي

معادلات  يساز یبه خط يازیروش ن نیدر اشناسایی و  تخمین زد. 

با استفاده از  مایهواپ داریو ناپا یرخطیغ کینامیاز د توان یو م ستین

 نیدقت و تخم شیافزا جهت .نیز استفاده کردحلقه بسته کنترلی 

 يخطا يساز نهیاز کم در فرایند تخمین پارامتر مناسب پارامترها

دهد که  . نتایج بدست آمده نشان میاستاندارد استفاده شده است

 سازي شبیهدل م هاي هاي صورت گرفته تطابق خوبی با داده سازي مدل

 باشد. داشته و براي مطالعات بعدي از جمله اهداف کنترلی مناسب می
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