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Abstract
The flight condition distinguishing is essential for calculation of elapsed time in 

each regime. The pilots perform different flight regimes during operation which 
recognize them by combination of flight parameters. Thus, the flight regimes 
can be defined based on the qualitative descriptions by pilots. Nevertheless, the 
relation between flight parameters and maneuvers is so complicated and there is 
no precise mathematic model for flight regime recognition. In this research, a flight 
regime recognition algorithm is developed based on the qualitative description of 
maneuvers. A connection matrix is formed using maneuver description to filter the 
measured flight data and the algorithm identifies the flight regimes. The proposed 
flight regime recognition algorithm utilized the adaptive extended Kalman filter 
(AEKF). Using AEKF results in no need for big flight data bank, less sensitivity 
to initial values and variations, and increases the accuracy during time in contrast 
with the exiting online regime recognition methods. The algorithm effectiveness is 
evaluated for the simulated flight data from a validated helicopter dynamic model.
Keywords:Health and Usage Monitoring (HUMS), Flight Regime Recognition (FRR), usage spectrum, Adaptive 
Extended Kalman Filter (AEKF) .

چكيده
بالگرد  بهره برداري  پايش ميزان  براي  از آن ها،  استفاده شده در هر يک  براى محاسبه زمان  پروازي  تفکيک شرايط 
ضروري است. خلبانان در حين عمليات، رژيم هاى پروازى مختلفى را اجرا مى کنند که هر کدام را با ترکيبى از پارامترها، 
حالت  از  خلبانان  توصيفى  و  کيفى  برداشت  به صورت  مى توان  را  بالگرد  پروازى  رژيم هاى  بنابراين  مى دهند.  تشخيص 
پروازى، تعريف کرد. رابطه بين پارامترهاى پروازى و مانورها تابعى بسيار پيچيده بوده و مدل رياضى دقيقى براى شناسايى 
رژيم پروازى در دسترس نيست. در اين پژوهش تلاش شده، با بهره گيرى از بيان توصيفى خلبانان، ابزارى براى شناسايى 
رژيم هاى پروازى بالگرد فراهم شود. بدين منظور، با ايجاد يک ماتريس اتصال مبتنى بر توصيف مانور، داده هاى اندازه گيرى 
الگوريتم  بالگرد شناسايى مى شوند.  الگوريتم شناسايى، رژيم هاى پروازى  شده در حالت  پروازى فيلتر شده و به کمک 
شناسايي رژيم پروازي مبتني بر روش داده کاوي، بر اساس فيلتر کالمن توسعه يافته تطبيقي )AEKF( ارائه شده است. 
استفاده از الگوريتم AEKF به بى نيازى به بانک داده مفصل، کاهش حساسيت به مقادير اوليه و تغييرات، همچنين افزايش 
دقت تخمين با گذشت زمان، برخلاف روش هاي موجود شناسايى برخط مانورهاى بالگرد منجر شده است. توانايى الگوريتم 

پيشنهادى، با داده هاى شبيه سازى پروازي حاصل از يک مدل ديناميکي بالگرد صحه گذارى شده، ارزيابى شده است.
واژه هاي کليدي: پايش سلامتي و بهره برداري1 ، شناسايي رژيم پروازي2 ، طيف بهرهبرداري3 ، فيلتر کالمن توسعه يافته4 ، فيلتر کالمن توسعه يافته تطبيقي5
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1. مقدمه  
طبق آمار، هزينه هاى نگهدارى يک بالگرد به طور 
تقريبى 45 درصد از هزينه هاى عملياتى و پشتيبانى 
سالانه را تشکيل مى دهد که بخش زيادى از آن مربوط به 
تعويض قطعات زمان دار است. درنتيجه، نياز روزافزونى 
به ابزارها و فناورى هايى که بتوانند عمر مفيد باقى مانده 
قطعات را پيش بينى کنند، به شدت احساس مى شود[1]. 
سيستم پايش سلامتي و بهره برداري)HUMS 6( مبناي 
تحول روش سنتي تعميرات پيشگيرانه  به نگهداري و 
تعميرات پيش بينانه  است. با پايش روند بروز و گسترش 
خرابي، مي توان شيوه هاي جديدي را براي تعميرات 
اتخاذ کرد و ضمن کاهش هزينه آن، زمان عملياتي 

بودن بالگرد را بيشينه نمود.
محصولات هوايي که در حال حاضر مورداستفاده 
قرار مي گيرند را شرکت هاي سازنده اصلي تجهيزات7  
طراحي  محافظه کارانه،  بسيار  فرضيه هاى  بر  اساس 
کرده اند. ميزان محافظه کاري در تعيين عمر قطعات 
به قدرى زياد است که تمديد آن با تسهيل فرضيه ها 
بر اساس بارهاى واقعي تجربه شده از سوى قطعات و 
تاريخچه پروازي بالگرد، ميسر است. يکي از کاربردهاي 
ويژه سيستم پايش سلامتي و بهره برداري در وسايل 
پرنده، فراهم آوردن امکان تمديد عمر قطعات زمان دار 
است. با اين سيستم مي توان به ميزان قابل توجهى از 

هزينه ساعت پروازي کاست.
طيف بهره برداري متداول بالگرد در کتابچه راهنماي 
استاندارد غيرنظامي AC   -27 MG-11 [2] و دستنامۀ 
استاندارد نظامي ADS-51-HDBK [3] ارائه شده است. 
بر اساس منطقى محافظه کارانه تدوين  اين طيف ها 
بهره برداري  نحوه  درصورتى که  باوجوداين  شده اند، 
شديدتر از آن ها باشد، بايد محدوديت اضافي بر عمر 

قطعات و بالگرد تحميل شود [4].
پروازى  رژيم  شناسايى   ،HUMS مهم  عنصر  يک 
است. توانايى شناسايى دقيق رژيم پروازى يک بالگرد 
مى تواند روشى قدرتمند براى شناسايى سريع رژيم هاى 
که  قطعاتى  فرسودگى  ترتيب  بدين  باشد.  مخرب 
بيش ازحد مدنظر طراح، تحت بار قرار مى گيرند، تعيين  
يا از جايگزينى غير ضرورى جلوگيرى به عمل مى آيد 
[1]. شناسايي وضعيت پروازيFCR( 8( تعيين کننده 
وضعيت بارگذاري بالگرد در هر زمان معين است و 
خروجي برنامهFCR ، طيف بهره برداري واقعي بالگرد 
را فراهم مي کند. اين طيف عملياتي واقعي، جايگزين 
طيف محافظه کارانه مورداستفاده در محاسبات عمر 
شرکت سازنده براي تمديد عمر بازنشستگي قطعات 
مي شود. امروزه شناسايى مانورهاى پروازى، هدفى مهم 
در تحقيق و توسعه بالگرد است. بر اساس مطالعات 
مهم ترين   ،1999 تا   1990 سال هاى  در  انجام شده 
علل سوانح بعد از عوامل انسانى، ناشى از انواع مختلف 
خرابى هاى سيستمى و ساختارى بوده است. در سال 
1999، از 192 سانحه بالگرد، 28 مورد به طور مستقيم 
به دليل خرابى هاى قطعات مکانيکى سيستم انتقال 
قدرت روى داده است [5]. طبق بررسى که از سال 
1998 تا 2004 انجام شده، پس از به کارگيرى سيستم 
پايش سلامتى و بهره بردارى، به کمک بازنگرى در طيف 
بهره بردارى، بيش از 50 درصد سوانح مربوط به خرابى 
قطعات کاهش يافته و تا 70 درصد موفقيت در تشخيص 

نقص محقق شده است [6].
جنبه مهم ديگر شناسايي رژيمهاي پروازي، به صدور 
گواهينامه صلاحيت پروازى سيستم پايش سلامتي و 
بهره برداري مربوط مي شود که در قالب کتابچه استاندارد 
راهنماي اداره فدرال هوانورديFAA(9( ايالات متحده 
به شماره AC-29 MG 15 [7] تعيين شده است. طبق 
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عمر  اعتبار  از  اطمينان  براي حصول  استاندارد  اين 
تمديدي با HUMS، الگوريتم شناسايي مانور بايد دقيق 

و بدون خطا باشد.
توسعه  حوزة  در  مطالعاتي  اخير،  دهه  دو  در 
الگوريتم هاي شناسايي رژيمهاي پروازي انجام شده 
است. لمباردو پژوهشي را با محوريت مرور روش ها 
پروازي  در شناسايي شرايط  قابل دستيابى  اهداف  و 
بالگرد، ارائه کرد. در اين کار، روش يادگيري ماشين 
براي مسئله   )ANN(10با شبکه هاي عصبي مصنوعي
شناسايي شرايط پرواز )حالت پرواز کروز و پرواز سريع با 
سرعت بالا( مورداستفاده قرار گرفته است [8]. ساختار 
يادگيرنده ابتدا از يک ANN دو لايه با 6 واحد پنهان 
تشکيل شده است. سپس تعداد واحدهاي پنهان به 4 و 
درنهايت به 3 کاهش يافت تا شبکه بتواند طبقه بندي 
داده ها را انجام دهد. به رغم اين اقدامات، نتايج به اندازه 
کافي نشان دهنده قدرت يادگيري و اطمينان پذيرى 
به  محدود  تجزيه وتحليل،  به علاوه،  نيست.  الگوريتم 
پنج شرط پروازي پايدار بوده است. تغييرات و نوسانات 
در پاسخ ها، طبقه بندي مانورها را مشکل تر مي کند و 
اگر شناسايي شرايط حالت پايدار موفقيت آميز باشد، 
مي توان از تعميم اين کار براي تشخيص ساير شرايط 

پرواز بهره گرفت.
هى و همکاران يک روش داده کاوي براى استفاده 
از داده هاي پروازي بالگرد در شناسايي رژيم بر اساس 
مدل هاي پنهان مارکوف را توسعه دادند [9]. شناسايي 
رژيم مبتني بر  HMM شامل دو مرحله عمده مي شود: 
فرايند آموزش و آزمايش مدل. در فرايند اعتبارسنجي 
الگوريتم، 70 درصد داده ها براي آموزش و 30 درصد 
براي آزمايش استفاده مى شود. با استفاده از داده هاي 
آموزشي، HMM براي هر رژيم بايد ساخته شود تا براى 

شناسايى مورد استفاده قرار گيرند.

وو و همکارانش، الگوريتم شناسايى رژيم پروازى 
FRR با مدل پنهان مارکوف را براى پيش بيني مانورها 

به کار گرفتند. با اين ايده و به کارگيرى همان روش قبلى 
شناسايى با HMM، امکان اعلام هشدار به خلبان براى 
جلوگيرى از ورود به برخى از مانورهاى خطرناك )با 
پيش بينى توان موردنياز و مقايسه آن با توان در دسترس( 
فراهم خواهد شد. اين الگوريتم 93 درصد دقت براى ده 
ثانيه پيش بينى را حفظ مى کند؛ بااين حال، دقت به طور 

پيوسته پس از ده ثانيه کاهش مى يابد [10]. 
از  استفاده  با  کردند  سعى  سيدين  و  کيقبادى 
متغيرهاى پيش بينى شده در ADS-B و الگوريتم مدل 
پنهان مارکوف، رفتار عادى مانور فرود را  مدل سازى 
کنند تا بر اساس آن، بروز هر نوع انحراف غيرعادى در 
متغيرهاى پرواز حين فرود به سرعت تشخيص داده شود 
[11]. محمدخانلو و تقى زاده از مدل هاى گسستۀ رايج 
شامل مدل 4 و 7 درجه آزادى بدن خلبان براى انجام 
تحليل هاى ارتعاشى استفاده کردند که با روش نيوتن به 
دست آمده و با روش عددى رانگ-کوتا حل شده است. 
آن ها در ابتدا مانورها را معرفى کرده و با در نظر گرفتن 
شرايط معلوم هر مانور، به تحليل پاسخ ارتعاشى اعضاى 

مختلف بدن خلبان پرداختند [12]. 
HMM به طور مشابه با شبکه هاى عصبى، بر اساس 

مراحل آموزش و آزمايش، توسعه يافته و نيازمند بانک 
داده هاى پروازى مفصل است. نرم افزارهاى توسعه داده 
شده براى شناسايى رژيم پروازى بالگرد پيش از استفاده، 
نيازمند صحه گذارى گسترده با داده هاى آزمون پروازى 
هستند. آزمايش هاى پروازى داده بردارى بسيار زمان بر 
و گران بوده، پرواز در کل طيف پروازى منظور شده در 
فاز طراحى، اغلب ممکن نيست. همچنين درصورتى که 
تغييرى در کاربرى يا پيکره بندى بالگرد ايجاد شود، بايد 

صحه گذارى با داده هاى جديد صورت پذيرد [1].
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با   FRR مانور  شناسايي  الگوريتم  مقاله،  اين  در 
هدف شناسايى رژيم هاى پروازى بيشتر و درعين حال 
افزايش دقت نسبت به پژوهش هاى پيشين، اما بدون 
افزايش حجم محاسبات و پيچيدگى ارائه شده است؛ 
بالگرد  توليدکنندگان  پيشنهادى  مانند سيستم هاى 
و آزمايشگاه هاى معتبر تحقيقاتى، با ثبت پارامترهاى 
پروازى مختلف )ارتفاع، سرعت، گشتاور، زواياى بدنه 
و غيره(، مانورهاى پروازى بالگرد شناسايى خواهند 
شد [8]. اين الگوريتم براى شناسايي برخط مانورها 
ارائه شده است، بنابراين نياز به حجم زيادى از داده 
ندارد و سرعت همگرايي بيشترى دارد. بدين منظور 
در اين الگوريتم شناسايي شرايط پروازي، از تخمين 
توسعه يافته  کالمن  فيلتر  با  ديناميکي  وضعيت هاي 
 ،AEKF با کمک Rو Q و پيش بيني تطبيقي )EKF(
ادامۀ مقاله، توصيف رياضى  استفاده شده است. در 
مسئله در بخش دوم و بسط روابط الگوريتم در بخش 
از  حاصل  نتايج  چهارم  بخش  در  است.  آمده  سوم 
براى  توانايى آن  ارزيابى  براى  الگوريتم،  به کارگيرى 
مدل  يک  از  حاصل  پروازي  شبيه سازي  داده هاي 
ديناميکي صحه گذاري شده بالگرد UH-60، موردبحث 
قرار گرفته است. درنهايت، نتيجه گيرى کار در بخش 

آخر بيان و ادامه مسير پژوهش روشن شده است.

2. توصيف رياضي مسئله پژوهش
براى شناسايى مانورهاى پروازى بالگرد، سيستم 
)1( در نظر گرفته شده است. روند واقعى مانورهاى 
پروازى که خلبان انجام مى دهد در دو مرحله بر اساس 

معادله هاى زير تعريف شده است.

( )( )
( )( )

. .

.

Y F Y U t v

X G Y U t

 =


=
                                                   )1(

مانور درخواستى  اساس  بر  اول خلبان  در بخش 
)موردنياز(، نسبت به اعمال ورودى ها به فرمان هاى 
کنترلى بالگرد اقدام مى کند. بر اساس اين ورودى ها
، ديناميک بالگرد مقادير پارامترهاى پروازى    ( )U t

را به دست مى دهد. مدل سازى دقيق ديناميک  ( )Y t
 

پروازى بالگرد به ويژه در شرايط مانور بسيار مشکل 
است، درنتيجه تابع پيچيده F به راحتى در دسترس 
)  فرمان هايى است که  )U t نيست. تابع F  وابسته به 
  ( )Y t خلبان براى انجام مانور به بالگرد اعمال مى کند. 
نيز پارامترهاى پروازى بالگرد هستند که حس گرهاى 
موجود در بالگرد ثبت مى کنند. V  نيز اغتشاشات جوى 

و نويز است.
) ، مانورهاى پروازى انجام شده بالگرد را  )X t متغير 
نشان مى دهد که با تابع G بيان مى شود. تابع G  استنتاج 
ذهنى است که خلبان از هر مانور دارد که به پاسخ 
ديناميکى بالگرد و فرمان اعمالى او وابسته است. به 
دليل اينکه دو تابع F  و G  اغلب در دسترس نيستند، 
يافتن راهکارى جايگزين براى تعيين مانورهاى پروازى 
ضرورى است. با در اختيار داشتن پارامترهاى پروازى 
شامل فرمان هاى کنترلى و پاسخ بالگرد، سعى خواهد 
شد با ايجاد معيارى براى هر رژيم، شناسايى انجام شود. 
رابطه  منطقى بر اساس ارزيابى کيفيت پروازى  منطبق 
بر ADS-33D-PRF [13] تعريف خواهد شد، به اين 
صورت که براى الگوريتم شناسايى مانور، معيارهايى 
براى هر مانور تعيين مى شود و به جاى تابع G به کار 

مى رود.
روند عملکرد الگوريتم شناسايى را مى توان در سه 
مرحله تعريف کرد. در نخستين مرحله، با توجه به 
مأموريت، خلبان براى انجام مانور، نيرويى به اهرم  هاى 
بالگرد  ديناميک  بازخور  و  مى کند  اعمال  کنترلى 
به وسيلۀ حس گرها ثبت مى شود. از همين پارامترهاى 
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خروجى مدل ديناميکى )معادل با داده هاى ثبت شده 
از حس گرها در بالگرد( براى شناسايى مانور استفاده 
هدف  وضعيت،  انتقال  يا  دوم  مرحله  در  مى شود. 
تجزيه وتحليل پارامترهاى پروازى با کمک معيارهاى 
ADS-33D-PRF و بيان کيفى خلبان است تا الگويى بر 

اساس پارامترهاى شاخص هر مانور تشکيل شود.

جدول 1. ماتریس اتصال

IA
S-10

θ
<

 
1

ψ
−

IA
S>

1

 
0

θ
>0

ψ
>0

φ
>

w
ow

 >
0

On round00000001

Hover10100000

Climb00001000

Descent01000000

Right Turn00000110

High peed00010000

Low peed10000000

پارامترهاى  براى  رابطۀ )1(، مرزهايى  بر  با تکيه 
پروازى به صورت خاص تعيين مى شود. به اين صورت 
که پس از انتخاب معيارهاى هر مانور که بازگوکنندة 
بيان توصيفى خلبان است، ماتريس اتصال توسعه داده 
مى شود. همچنين، ماتريس ورودى هاى برگزيده که 
هرکدام بيانگر يک رفتار )مانور( بالگرد هستند، ايجاد 
مى شود. با اعمال ماتريس ورودى به ماتريس اتصال 
در هر لحظه زمانى، امکان شناسايى مانورهاى مختلف 
فراهم مى شود. در اين ماتريس، سطرها مربوط به مانورها 
و ستون ها پارامترهايى هستند که براى شناسايى هر 
مانور استفاده مى شوند. جدول 1 حاوي ماتريس اتصال 
است که ويژگى شاخص يا معيار تشخيص هر مانور را 
نشان مى دهد. طبق ماتريس اتصال، پارامتر موردنظر 
براى شناسايى مانور مدنظر داراى ضريب 1 يا 1- در نظر 
گرفته شده و ساير پارامترها براى شناسايى يک مانور 

خاص صفر مى شوند.
X̂  حالت سيستم  در مرحله سوم شناسايى مانور، 

در لحظه کنونى به کمک حالت لحظه قبل و ورودى در 
لحظه کنونى ، تخمين زده مى شود. براى اين مرحله از 

فيلتر کالمن توسعه يافته تطبيقى استفاده مى شود.

3. توســعه الگوريتــم فيلتــر کالمــن بــرای 
ــايی مانور شناس

براى تعيين صورت مسئله که با بهره گيري از آن بتوان 
فرمول بندي و کدنويسي انجام داد، بايد ورودي ها و 
خروجي هاي الگوريتم شناسايي رژيم پروازى، مشخص 
شوند. ورودى ها شامل دادهاى پروازى قابل ثبت در 
بالگرد مانند مؤلفه هاى سرعت، زواياى بدنه و وزن است. 
با به کارگيرى الگوريتم شناسايي مانور پروازي بالگرد، 
دو خروجي موردنياز يعني نام مانور )شرايط پروازي(
و مدت زمان پرواز بالگرد به دست مى آيد. روند کلى 
محاسبات و ارزيابى الگوريتم در شکل يک نشان داده 

شده است.
 

شکل 1. چرخه محاسبات و ارزیابي الگوریتم شناسایي 
شرایط پروازي

مراحل محاسبات را مى توان به صورت زير بيان کرد
بالگرد به طور مداوم ثبت  1- پارامترهاى پروازى 

مى شوند؛
پژوهش(  اين  بر  )مبتنى  رايانه ايى  برنامه   -2
در  را  بالگرد  پروازى  ثبت شده  پارامترهاى 
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محدوده هاى زمانى مختلف براى تعيين شرايط 
برنامه  اين  خروجى  مى کند.  بررسى  پروازى 
اطلاعات تجمعى مانورها در هر شرايط پروازى 

است؛
 FCR الگوريتم  برنامه  از  توليدشده  خروجى   -3
به راحتى مى تواند به يک طيف بهره بردارى واقعى 

تبديل شود.
پس از شناسايى مانورها، طيف عملياتى اندازه گيرى 
برنامه محاسبه  به عنوان ورودى در  را مى توان  شده 
ميزان آسيب واقعى براى اجزاى بالگرد مورداستفاده 
قرار داد و عمر واقعى مصرف شده هر قطعه را تعيين 

. د نمو
حالت  يک  به عنوان  پروازي،  رژيم  وقوع  شاخص 
سيستم مدل سازي شده است. يک فيلتر کالمن، ميزان 
تناسب مانور )X( با پارامترهاي پروازي را بر اساس 
مجموعه اي از داده هاى اندازه گيري شده پروازى، در 

طول زمان تخمين مي زند. 
فيلتر کالمن، کواريانس خطاي تخمين را به عنوان 
يک معيار بهينگي، کمينه ساخته و خصوصيات آماري 
نويز فرايند و اندازه گيري را براى دستيابي به طراحي 
فيلتر بهينه مورداستفاده قرار مي دهد. در اين فيلتر، 
خصوصيات مدل با اطلاعات حاصل از اندازه گيري هاي 
مکرر، ترکيب مى شود تا تخمين نهايي از حالت ها حاصل 
شود که از پاسخ هاي مبتني بر پيش بيني مدل و از 
پاسخ هاي مبتني بر اندازه گيري، خطاى کمترى داشته 
باشند. بى دقتى ماتريس هاي کواريانس R  وQ ، بر رفتار 
فيلتر و شيوة تخمين حالت ها تأثير مي گذارد.  پس يکي 
از مهم ترين مسائل در مورد فيلتر کالمن، نحوه محاسبه 
ماتريس هاي کواريانس نويز فرايند و اندازه گيري است 
[14]. انتخاب نامناسب R  و Q  مي تواند عملکرد KF را 
به طور قابل توجهى کاهش دهد و حتي باعث انحراف 

فيلتر شود [15]. براي تعيين R  و Q، اغلب مطالعات 
قبلي از اين فرض استفاده مي کردند که اين ماتريس ها 
در طول شناسايي مانور ثابت باشند و تنظيم آن ها 
به صورت دستي با روش هاي آزمون وخطا صورت پذيرد 

که روشى دشوار و غيردقيق است.
در مقابله با اين چالش، پژوهش حاضر براي بهبود 
دقت تخمين از يک روش برآورد تطبيقي در محاسبه 
R و Q  و هر مرحله از EKF بهره مى گيرد. در اين روش از 
تفاوت بين اندازه گيري متغيرهاى حالت و مقدار تخمين 
ماتريس هاى کوواريانس  تنظيم  براي  آن ها  زده شده 

استفاده مي شود [16].

3-1. مدل تخمين وضعيت

از روابط تخمين حالت ها و خروجي به شرح زير، براي 
برآورد شاخص وقوع رژيم پروازي استفاده مى شود:

1 1 1  k k k k kX X H u w− − −= + +                              )2(

 1k k k kY G X v−= +                                                        )3(
n  به ترتيب 

kY R∈ n  و 
kX R∈ در اين روابط  

 kw بردار تخمين حالت و خروجي سيستم هستند. 
نويزهاي فرايند سفيد با ميانگين صفر و داراي  kv و  
kG  مدل  kR هستند.  kQ  و   ماتريس کواريانس 
 ku kH  ماتريس اتصال  و   خروجى )اندازه گيرى( و 

ورودى است [17].
در اين حالت، تخمين وقوع مانور پروازى در لحظه 
X شاخص  0X است.  a= ابتدايي يک مقدار ثابت 
رژيم هاى  وقوع  نشان دهنده  که  است  عملکردي 
مختلف است. شاخص برآورد شده براي هر زمان از 
پرواز، شامل   مقدار )به تعداد رژيم هاي پروازي( يعنى 

ورودي هاي  است.    { }1 . . . .i n
k k k kX x x x= … …

شده اند.  اندازه گيري  پروازى   پارامترهاى  سيستم، 
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 { }1 . . . .i n
k k k kZ z z z= … … پروازى   پارامترهاي 

مقاديرى هستند که مي توانند براي شناسايي يک رژيم 
پروازى خاص استفاده شوند. در الگوريتم پيشنهادى، 
پارامترهاى مندرج در جدول دو به کار رفته اند. براى 
( و شاخص  kZ يافتن ارتباط بين ماتريس ورودى )
(، ماتريس اتصال تشکيل شده است.  kX عملکردى )

جدول 2. پارامترهای پروازی برای شناسایی مانور

(شماره پارامتر j
kz توصيف پارامتر )

وزن روي چرخ1

2)ROC( نرخ اوج گيري

3)Roll( زاويه غلت

سرعت روبه جلو4

5)Fuselage Pitch( زاويه فراز

6)Yaw( زاويه سمت

3-2. استخراج فيلتر کالمن توسعه يافته

شاخص  تخمين  براى  توسعه يافته  کالمن  فيلتر 
عملکرد )وقوع( مانورهاى پروازى از 3 مرحله زير تشکيل 

شده است [18].
گام اول: مقداردهي اوليه

براي مقداردهي اوليه، شاخص عملکرد و ماتريس 
0k طبق )2( تنظيم  = کواريانس خطاي حالت ها در 

مي شود.

  ( )0 0X̂ E X+ = )4- الف(                                          
)4- ب(

 ( )( )0 0 0 0 0
ˆ ˆ T

P E X X X X+ + = − −                     
گام دوم: پيش بيني

 K-1شاخص عملکرد و ماتريس کواريانس آن در
پيش بيني شده است، حال سيستم يک گام به جلو براي 

به دست آوردن تخمين ها در K پيش مي رود:

 ( )1
ˆ ˆ

k kX Xϕ− +
−= )5- الف(                                              

 0 1 1 1 1
T

k k k kP P Qϕ ϕ− +
− − − −= + )5- ب(                     

  
گام سوم: اصلاح

اندازه گيري  با  واقعي  اندازه گيري  مرحله،  اين  در 
پيش بيني شده بر اساس برآورد پيشين مقايسه و اين 
تفاوت براي به دست آوردن يک پيش بيني بهبوديافته 

استفاده مي شود.

( )ˆ
k k k kd Z h X − = −                             )6- الف(

T
k k k k kS H P H R−= + )6- ب(                               

( ) 1T
k k kK P H S −−= )6- پ(                                        

[ ]ˆ ˆ
k k k kX X K d+ −= + )6- ت(                                 

( )k k k kP I H K P+ −= − )6- ث(                                
  kR 1kQ  و  − عملکرد EKF به چگونگى انتخاب 
kR  اغلب به عنوان يک  بستگي دارد. به طورمعمول، 
اندازه گيري  دستگاه  دقت  اساس  بر  ثابت  ماتريس 
1kQ به عنوان يک ماتريس ثابت با  − تعيين مي شود. 
استفاده از رويکرد آزمون وخطا، اختصاص داده مي شود. 
kR  يک مشکل است.  1kQ و  − به اين ترتيب، انتخاب 
در اين پژوهش، يک رويه برآورد سازگار براي تخمين 
kR   در EKF استفاده شده است. در گام  1kQ   و  −

پيش بيني EKF، نوآوري، تفاوت بين اندازه گيري واقعي 
و مقدار برآورد شده و مي توان آن را با معادلۀ )6- الف( 
محاسبه کرد. از سوي ديگر، باقي مانده ، تفاوت بين 
اندازه گيري واقعي و مقدار پيش بينى شده با استفاده از 

k است که با معادلۀ زير محاسبه مى شود. مرحله 

( )ˆ
k k k kZ h Xε + = −                                          )7(

kR  تخمين زده  1kQ  و  − بر اساس تعاريف بالا، 
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شوند.
الف( برآورد   مبتني بر باقی مانده

  kR رويکرد مبتني بر باقى مانده، ماتريس کواريانس 
را با استفاده از رابطه زير برآورد مي کند [14].

T
k k k k kR S H P H−= −                                           )8(

kR  برآورد  معادله )8( نمي تواند تضمين کند که 
شده، يک ماتريس مثبت است. بنابراين، براي اطمينان 
از مثبت بودن ماتريس، رويکرد پيشنهادشده در[14] 
kR  طبق معادلۀ زير استفاده  در اين مقاله براي برآورد 

مي شود.
            )9(

 E T T
k k k k k kS v v H P H− = −    

 E T T
k k k k k kS v v H P H− = − 

T  با ميانگين 
k kε ε براي پياده سازي معادله )9(، 

مقدار مورد انتظار در طول زمان تقريب زده مي شود. 
در اميد رياضى، نتيجه ميانگين برابر است با مقدارى 
که به طور متوسط از يک فرايند تصادفى با بى نهايت 
تکرار انتظار مى رود. به بيان ساده تر، مقدار مورد انتظار 
از يک متغير تصادفى، مقدار ميانگين تعداد دفعات 

مشاهده شده يک وضعيت است.
بايد   ،)9( معادله    kR سازگار  تخمين  براي 
  α 0  در نظر گرفته شود. مقادير بزرگ تر  1α< <

وزن بيشتري را به برآوردهاي قبلي اختصاص مى دهد؛ 
kR  ايجاد مى کند  بنابراين، نوسان کمتري نسبت به 
و تأخيرهاي طولانى مدت را در اثر تغييرات به وجود 

نمى آورد.
  1k kR Rα −=                                                          )10(

( )( )          1 T T
k k k k kH P Hα ε ε −+ − +

Q  مبتني بر نوآوری ب( برآورد 

1kQ ، با استفاده از معادلۀ )3(، روند  − براي محاسبۀ 

نويز را مي توان تخمين زد.

1 Kk k kw x Kx+ −
− − ==                                    )11(

( )ˆ
k k k k kZ h X K d+ − = 

  )12(

1 1ˆ ˆ T T T
k k K K k kE w w K E d d K− −   =   

1
ˆ T

k k KQ K SK− =

مانند روش قبل داريم:
 )13(

( )( )1 1 T T
k k k k k kQ Q K d d Kα α−= + −   

 AEKF در شکل )2( فلوچارت پياده سازي الگوريتم
 AEKF 0   را برايR 0Q  و  آمده است. مقادير اوليه 
بايد انتخاب کرد. طبق اين الگوريتم در هر گام، تخمين 

برآورد شده و به روز مي شود.
 

AEKF شکل2. فلوچارت الگوریتم

 
بررسی  و  الگوريتم  پياده سازی  نتايج   .4

کارايی آن
براى شناسايى مانور و بررسى عملکرد و ارزيابى 
دقت الگوريتم، نياز به داده هاى پروازى است که با مدل 
ديناميکى بالگرد UH-60 ايجاد مى شود [19]. سپس 
مى توان از داده ها به عنوان ورودى الگوريتم استفاده 
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کرد، درنهايت دقت و برترى الگوريتم AEKF را نسبت به 
الگوريتم EKF بررسى کرد.

توليد  براى  پژوهش  اين  در  که  ديناميکى  مدل 
پارامترهاى پروازى از آن کمک گرفته مى شود، براى 
بررسي کنترل، پايداري حرکت و ارزيابي مشخصه هاي 
کيفيت پروازي بالگرد بر اساس استاندارد هوانوردي 
تحليل هاي  است.  شده  تنظيم   ADS-33E-PRF

ديناميک پروازى، علاوه بر کمک قابل توجهى که به 
روند طراحي وسيله و تعيين مشخصه هاي کنترل و 
الگوريتم هاى  در هنگام طراحي  پايداري مي نمايند، 
پايش سلامت و بهره بردارى نيز کاربرد مهمي دارند و 
امکان شبيه سازي بسياري از شرايط پروازي  را  که 
مقدور  سهولت  به  و  واقعي  به صورت  آن ها  آزمايش 
نيست، در اختيار طراح قرار مي دهند. مراجع اساسى 
مدل ديناميکى مورداستفاده طبق گزارش هاى [20] 
شرکت   GENHEL پرواز  شبيه ساز  مشابه  و   [21] و 

است. سيکورسکى 
الگوريتم AEKF که براى اين مطالعه ايجاد شده 
است، امکان تجزيه وتحليل FRR زمان-واقعى را فراهم 
رژيم  بود،  خواهد  قادر  کاربر  ترتيب  بدين  مى کند. 
مشخص شده و انتقال بين رژيم ها را مشاهده کند. در 
ادامه نتايج شناسايى رژيم هاى پروازى به ازاى داده هاى 

شبيه سازى پروازى آمده است.
 

شکل 3. شناسایی مانورهای پروازی بالگرد با استفاده 
از داده های پاکت پروازی ایجادشده با کد شبیه سازی 

دینامیک

1  = دقت شناسايي

1

k
ii

k
ii

x

z
=

=

∑
∑

همان طور که در شکل 3 مشاهده مى شود، بالگرد در 
نخستين لحظه ها روى زمين قرار دارد و در ثانيه 155 
شروع به بلند شدن از روى زمين مى کند. 10 ثانيه بعد 
وارد مانور با سرعت بالا روبه جلو مى شود و در اين مانور 
مى ماند. در ثانيه 900 بالگرد وارد مانور کاهش ارتفاع 
مى شود. پس از کاهش ارتفاع، پرواز ايستايى تا ثانيه 
1100 صورت مى پذيرد. سپس پرواز با سرعت زياد 
انجام شده و در ثانيه 1500، سرعت کاهش مى يابد. 
در الگوريتم پيش بيني رژيم، شاخص عملکرد X ، يک 
حالت پروازى را که به طور مستقيم ثبت نشده است، 
بازسازي مي کند. براي محاسبه دقت شناسايي مانور 
نسبت به ورودي هاي اعمال شده از رابطه زير مي توان 

کمک گرفت. )14(
براى  زده شده  تخمين  مقدار   ix رابطه،  اين  در 
iz  مقدار ورودي در همان  شاخص عملکرد هر مانور و 

است. لحظه 
با توجه به رابطۀ خطا و نتايج به دست آمده در جدول3، 
براي مانور سرعت بالا شناخته شده، مشاهده مي شود 
که در شرايط برابر با گذشت زمان، دقت شناسايي هر دو 
الگوريتم افزايش مي يابد؛ اما در الگوريتم AEKF دقت 
تخمين بسيار بهتر و بالاتر است که نشان دهنده عملکرد 

برتر الگوريتم AEKF نسبت به EKF است.
  kZ به طور نمونه، براى ثانيه 532، ماتريس هاى 
kX  شاخص عملکرد در زير آمده که  پارامتر ورودي و 
در اين لحظه، 370 ثانيه از شروع مانور گذشته و مانور 

سرعت بالا شناسايى شده است. 
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اين دو متغير با ماتريس اتصال به هم مرتبط مى شوند. 
Z ، درايه چهارم پارامتر ذخيره شده، سرعت 

k
در ماتريس 

روبه جلو است که با کمک ماتريس اتصال براى شناسايى 
مانور با سرعت بالا استفاده شد. مانور پرواز با سرعت بالا 

X  ، درايه هفتم است.
k
در ماتريس

جدول 3. دقت شناسایی مانور

 گذشت زمان
 مانور برحسب

ثانيه

 دقت
شناسايي
AEKF

 دقت
شناسايي

EKF [22]
10.985160.3188
20.991050.4025
50.995980.5880
100.999990.7485
201.000.8672

ماتريس زير، خطاي تخمين در اين لحظه را نشان 
مى دهد.

 [ ]0 0 0 0 0 0 2.59 7 0 T
ke e= −

مقدار خطا عدد بسيار کوچکي است که به معناى 
و  مانورها  شناسايى  در  پيشنهادي  الگوريتم  توانايى 
برخوردارى آن از دقت زياد است. بدين ترتيب، الگوريتم 
پيشنهادى توانسته است، چالش الگوريتم EKF در [21] 
که نياز به گذشت زمان براى دستيابى به تخمين هاى 
قابل قبول داشت را برطرف سازد. AEKF تخمين دقيق 

را بعد از گذشت زمان اندکي کمتر از پنج ثانيه آغاز 
زمين  روى  در حالت  پروازى،  پاکت  مى کند. شروع 
براى بالگرد در نظر گرفته شده است و اين حالت مانور 
onground تعريف شده است. کار محاسباتى الگوريتم 

با داده هاى اين مانور آغاز مى شود و نتيجه همگرايى را 
مي توان در شکل4 مشاهده کرد.

 

شکل4. تخمین شاخص عملکرد در شروع کار 
الگوریتم

در شکل5، به وضوح مى توان شناسايي مانور سرعت 
بالا را به عنوان رژيم پروازى انجام شده، مشاهده کرد. 
همچنين در بازه زمانى 580 تا 630 ثانيه مانور صعود 
و در بازه 600 تا 782 ثانيه، چرخش به راست در حين 
پرواز با سرعت صورت گرفته است. تجزيه وتحليل زمان-
واقعى FRR، بر مشاهدة رژيم هاى مشخص شده و انتقال 
بين رژيم ها متمرکز است. همچنين، تجزيه وتحليل 
و  کرده  برجسته  را  غالب  رژيم   ،FRR نتايج  با  رژيم 
مانورهاى ترکيبى را نشان مى دهد. درنهايت مى توان 
گفت که الگوريتم AEKF  مانورهاى ترکيبى را  مى تواند 

شناسايى کند.
شکل 6 نشان مي دهد که شرايط پرواز با سرعت بالا، 
غالب ترين مانور بوده و شاخص عملکرد بالاترى براى آن 
تخمين  زده شده است. شاخص هاي ديگر عملکرد نشان 
مى دهند که حين پرواز با سرعت بالا، صعود و چرخش به 
راست نيز صورت گرفته است. بنابراين؛ اين شاخص هاي 
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قابل توجهى  به طور  اما  هستند،  صفر  غير  عملکرد 
پايين تر از شاخص عملکرد متناظر با مانور سرعت بالا 
هستند. علاوه بر اين، شاخص عملکرد پرواز صعودي 
بالاتر از شاخص عملکرد چرخش به راست است. در اين 
وضعيت، کاربر درك مي کند که بالگرد مانورهاى گفته 

شده را در پرواز با سرعت بالا انجام داده است.

 
شکل 5. شناسایي مانور پروازي در شرایط سرعت بالا 

همراه با صعود و چرخش

 
شکل 6. شناسایي مانور پرواز سرعت بالا با ترکیب 

صعود و چرخش

در الگوريتم AEKF براي شناسايي هر مانور بايد 
حداقل يک داده ورودي در نظر گرفت تا شناسايي مانور 
رخ دهد. در شکل 7 مشاهده مي شود که بعد از اعمال 
ورودي، مانور هر ورودي برآورد شده است. نکته مهم اين 
است که تخمين با کمترين خطا زده شده است. در اينجا 
مي توان به زمان نيز اشاره کرد به اين معنا که با توجه به 
بازة زماني براي هر داده ورودي، تخمين صورت گرفته 
هم در همان بازه زماني حاصل مي شود. پس با اطمينان 

مي توان گفت مانور در بازه موردنظر به صورت دقيق 
شناسايي مي شود و از اين مزيت مهم و اطمينان بخش 
مي توان در سيستم پايش سلامتي بالگرد بهره برد. 
طيف حاصل از شناسايي مانورهاي پروازى بالگرد را با 
طيف محافظه کارانه اي که شرکت سازنده اصلى در نظر 
گرفته است، مى توان مقايسه کرد و در قسمت تعميرات 
در  گرفت.  دقيق تري  تصميمات  بالگرد،  نگهداري  و 
مرجع [10] اشاره شده است که دقت پيش بينى رژيم 
با گذشت زمان کاهش مى يابد و علت آن وجود خطاى 
تخمين در الگوريتم EKF است. با توجه به اينکه در 
اين پژوهش الگوريتم AEKF دقت بيشترى دارد، در 
پيش بينى رژيم نيز مى توان از آن بهره جست و با دقت 
و سرعت بيشتر، شرايط پروازى بالگرد را قبل از ورود به 

مانور پيش بينى کرد.
 

شکل 7. شناسایی مانور پروازي

در شکل Z3. Z2.Z1 ،7  به ترتيب مقدار اندازه گيري 
شناسايى  براي  اعمالي  ورودي هاي  به عنوان  شده 
مانورهاي پرواز با سرعت بالا، پرواز نزولي و ايستايى 

 . ست ا

شکل 8. میزان خطای تخمین مانور پروازي
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خطاى تخمين شاخص هاى مانورها در شکل 7 با 
استفاده از معادلۀ )7( محاسبه و در شکل 8 نشان داده 
شده است. در اين شکل، مشاهده مى شود که در لحظات 
ابتدايي براي هر مانور شناسايى شده، خطا به بيشترين 
ثانيه،  دو  تا  با گذشت يک  اما  مقدار خود مي رسد؛ 
خطاى تخمين توسط AEKF بهينه شده و تا انتهاى 
مانور، مقادير شناسايى شده با ورودي اعمالي، کمترين 

اختلاف را دارد.
پارامترهاى  اگر  نيز مى توان ديد که  در شکل 9 
ثبت شده از مدل ديناميکى آلوده به نويز باشند؛ نسبت 
به زمانى که پارامترها بدون نويز در نظر گرفته شده اند، 
شناسايى مانورهاى پروازى با الگوريتم پيشنهادى دچار 
خطا نشده و از دقت شناسايى مانورها کاسته نمى شود.

 
شکل 9. مقایسه دقت شناسایی مانورهای پروازی با 

استفاده از پارامترهای پروازی آلوده به نویز و بدون 
نویز

5. نتيجه گيری
پايش  سيستم  به وسيلۀ  باقى مانده  عمر  تعيين 
سلامت، مستلزم تعيين ميزان واقعى استفاده از يک 
با شناسايى دقيق رژيم ها  بالگرد است که  قطعه در 
محقق مى شود. در اين پژوهش، يک رويکرد داده کاوى 
براى شناخت رژيم بر اساس فيلتر کالمن توسعه يافته 
تطبيقى ارائه شده است. عملکرد اين الگوريتم روى 
نتايج يک مدل ديناميکى مفصل و صحه گذارى شده، 

ارزيابى شده است. با استفاده از مدل ديناميکى بالگرد، 
مجموعه اى از مانورها در يک پاکت با زمان 1660 ثانيه 
پرواز انجام و داده ها براى شناسايى مانورها ثبت شد. 

نتايج حاصل به شرح زير قابل جمع بندى است.
بيان  توصيف  از  نماينده اى  که  اتصال  ماتريس   -
کيفى خلبان از هر مانور است، توسعه داده شد. 
اين ماتريس در شناسايى رژيم ها با فيلتر کردن 
صحيح پارامترهاى پروازى براى الگوريتم، نقش 
بسزايى دارد و از کاهش دقت شناسايى رژيم، 
به دليل حجم زياد داده هاى پروازى جلوگيرى 

مى کند؛
مقدار  توانست  به خوبى  پيشنهادي  الگوريتم   -
ماتريس هاي نويز فرايند و نويز اندازه گيري را در 
هر لحظه تخمين زده و به دقت زيادى در تخمين 

رژيم هاى پروازي برسد؛
- دقت الگوريتم با گذشت زمان افزايش مي يابد و 
 AEKF به دليل سطح دقت بالاتر، بهره گيرى از
عملکرد برترى را نسبت به EKF به همراه دارد. 
زمان لازم همگرايي الگوريتم براي تخمين دقيق 
بسيار کوتاه است، همچنين با توجه به بازه زماني 
اعمال شده ورودي براي مانورهاى گذرا، الگوريتم 
اين قدرت را دارد تا در همان بازه، مانور را شناسايي 
 EKF کند و حداقل خطا را از اين نظر نسبت به
داشته باشد. از اين مزيت مى توان در پيش بينى 
رژيم بهره برد و شرايط مانور را قبل از ورود بالگرد 

به آن، پيش بينى کرد؛
- تعداد سطرهاى ماتريس ورودي به معناي تعداد 
است،  ورودي  به عنوان  مختلف  پارامترهاي 
را  مختلف  مانورهاي  مي توان  تعداد  همين  به 

شناسايي کرد.
پايش  حوزه  در  بازار  نيازمندى هاى  به  توجه  با 
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سلامتى، ميزان بهره بردارى و افق هاى گشوده شده در 
تحقيقات حاضر، در پژوهش هاى آتى تحقق موارد زير 

در حال پيگيرى است.
براي  کالمن  فيلتر  بر  مبتني  الگوريتم  بهبود   -
مانورهاي  در  بالگرد  پروازي  شرايط  تفکيک 
ترکيبي و ارزيابى توانايى آن در شرايط پروازى 

چالشي مشابه؛
تخمين طيف پروازي بالگرد بر اساس الگوريتم   -
رياضي  تلفيق مدل هاي  با  يافته  بهبود  کالمن 
الگوريتم  دقت  حساسيت  ارزيابي  و  مانورها 
کاهش  و  پروازي  داده هاي  به  مانور  شناسايي 

تعداد سيگنال هاى ورودى.

6. فهرست علائم
X         تخمين حالت

پارامترهاى اندازه گيري شده          Z
k

ماتريس اتصال         H
تخمين حالت به روز شده       X

k
 +

تخمين حالت کنوني      X
k
 -

نويز اندازه گيري        V
k

kφ        ماتريس انتقال حالت
نويز فرايند       W

k

بهره کالمن        K
k

نويز تخميني فرايند        Qk

توزيع نويز گاوسي سفيد           W
ماتريس هماني )يکه(           I 

ماتريس کواريانس کنون      P
k-1

7-پی نوشت ها:
1.  Health and Usage Monitoring System
2.  Original Equipment Manufacturer
3.  Flight Condition Recognition
4.  Federal Aviation Administration
5.  Artificial Neural Networks
6.  Handling Qualities Rating
7.  Innovation
8.  Residual
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