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This study introduces a novel spacecraft attitude control framework 

designed to operate reliably under uncertainties and external 

disturbances. At its core lies a dual-component strategy: a controller 

and a disturbance observer, both engineered for  fixed-time 

convergence. Unlike conventional finite-time methods, where 

stabilization speed depends on initial conditions, this approach 

guarantees a  preset stabilization window, tunable via controller 

parameters giving engineers precise command over performance 

timelines. By modeling spacecraft attitude dynamics using modified 

Rodriguez parameters (MRP), the system is cast into a second-order 

nonlinear structure. A non-singular terminal sliding surface is 

developed to enforce fixed-time convergence, enabling the derivation 

of robust control inputs. To address real-world unpredictability, 

a universally robust exact differentiator (URED)  observer estimates 

and neutralizes disturbances within the same fixed timeframe, 

ensuring seamless compensation. Stability is validated using 

Lyapunov theory, while comparative simulations against existing 

methods demonstrate that the proposed framework achieves faster 

convergence and superior tracking accuracy for both controller and 

observer. These advancements set it as a promising solution for 

critical space missions requiring rapid, precise attitude control, such 

as satellite docking or deep-space exploration. 
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 یدبک خر ج  ب     تکین سر ع ترمی  ل  غیر   مد لغزش  ک  ده  طراح  ک ترل 

ب  د نظر  ص ب      م ظ   ک ترل  ضعیت  ک    پیم  به   پ  دا   زم ن ث بت 

 ه   سیستم  اغتش ش ت خ  ج     د  قطعیت گر تن اثر  

1حامد سلیمانی
2مجید بختیاری،   

3جلیل بیرمزادو  ،   
  

 های نوین، دانشگاه علم و صنعت ایران، تهران، ایران دانشجوی دکتری، گروه مهندسی فناوری ماهواره، دانشکده فناوری  -3و 1

 ، تهران ، ایران انشگاه علم و صنعت ایرانهای نوین، داستادیار، گروه مهندسی فناوری ماهواره، دانشکده فناوری  -2

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1404فروردین  03دریافت 
 1404اردیبهشت   17بازنگری 
 1404خرداد  11پذیرش 

 1404تیر  24انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 ماهواره 
  وضعیت کنترل
   گیر دقیق و مقاوم جهانیمشتق رویتگر

   ثابت  زمانی  پایدار
   غیرتکین  ترمینال یلغزشمد 

کند که با هدف عملکرد پایدار در  معرفی می  کنترل وضعیت فضاپیما  این پژوهش یک چارچوب نوین برای 
راهبرد    شرایط عدم قطعیت و اغتشاشات خارجی طراحی شده است. هسته اصلی این سیستم مبتنی بر یک

همگرایی در زمان    هایاست که هر دو با الگوریتم  اغتشاشات   رویتگر  و یک  کنندهکنترل  شامل یک  دوجزئی
های متداول همگرایی در زمان محدود، که سرعت تثبیت به شرایط اولیه اند. برخلاف روش شده   طراحی  ثابت

شود. این  تثبیت می   شده   تنظیم  پیش   بازه زمانی از  کند سیستم در یک وابسته است، این چارچوب تضمین می 
کنترل پارامترهای  تنظیم  با  دبازه  مدیریت  امکان  زمانکننده،  فراهم  قیق  مهندسان  برای  را  عملکرد  بندی 

عنوان یک ساختار غیرخطی  به   شده  پارامترهای رودریگز اصلاح  دینامیک وضعیت فضاپیما با استفاده از  .سازدمی
های کنترلی مقاوم،  سازی شده است. برای تحقق همگرایی در زمان ثابت و استخراج ورودیمرتبه دوم مدل

ترمینال غیرتکین  یک لغزش  از مشکلات تکینی در روش   سطح  یافته است که  اجتناب  توسعه  های مرسوم 
طراحی شده   گیر دقیق و مقاوم جهانیمشتق  رویتگر  های دنیای واقعی، یککند. برای مقابله با عدم قطعیتمی

  .سازد وقفه را ممکن میسازی بیکند و جبرانکه اغتشاشات را در همان بازه زمانی ثابت تخمین زده و خنثی می
ای با  های مقایسه سازی صورت تحلیلی تأیید شده است. شبیهبه  نظریه لیاپانوف  پایداری سیستم با استفاده از

دقت ردیابی بالاتر در هر دو بخش   و  همگرایی سریعتر دهد چارچوب پیشنهادی بهجود نشان می های مو روش
و  کنترل می  رویتگرکننده  پیشرفتدست  این  به یابد.  را  سیستم  این  راه ها،  برای عنوان  امیدوارکننده    کاری 

اکتشافات اعماق    در مدارهای پیچیده، و   وضعیتکنترل    ها،اتصال ماهواره   نظیر  های حیاتی فضاییمأموریت
 .العاده هستندهای سریع و دقت فوق کند که نیازمند واکنش مطرح می فضا
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 اختصارات 

  𝛼2 و  𝛼1  تگریؤر یهابهره

  𝜎𝑒 وضعیت خطای 

 S ماتریس شبه متقارن 

   𝜗 گیرضریب طراحی در ساختار مشتق 

   𝜔 ایهای سرعت زاویه مؤلفه 

𝜔𝑒 یاخطای سرعت زاویه   

 مقدمه

عملکردی سیستم  نیازهای  باید  فضاپیما  وضعیت  کنترل  های 
مأموریت سختگیرانه  در  موفقیت  تا  کنند  برآورده  را  حیاتی ای  های 

جهت  دقیق  کنترل  شود.  رصد  تضمین  مانند  کاربردهایی  برای  گیری 
 خطاهای  حتی   که   وظایفیی،  ها، اتصال فضاپیماها و پرواز گروه ماهواره 
  بالایی  اهمیت   از   ، بیندازند   خطر   به   را   مأموریت   نتایج   توانند می   جزئی 

 راهبردهای  پژوهشگران   گذشته،   های دهه   طی [.  1]   است   برخوردار 
 کنترل  و   کلاسیک   خطی   کنترل   از  اند؛ کرده   بررسی   را   متنوعی   کنترلی 

.  مصنوعی   هوش   بر   مبتنی   و   پیشرفته   غیرخطی   های روش   تا   گرفته   بهینه 
کاری عنوان راه به دلیل مقاومت بالا، به   1مد لغزشیکنترل    میان،   این   در 

که کاربرد های هوافضایی مطرح شده است. از زمانی برجسته برای چالش 
های [ معرفی شد، طرح 2اولیه آن در کنترل فضاپیما برای اولین بار در ] 

بر  مدلغزشی  مبتنی  یافته به  کنترل  تکامل  چشمگیری  مدل  ان طور  د. 
  2سنتی از سطوح لغزشی خطی برای دستیابی به پایداری مجانبیلغزشی  

سطوح غیرخطی مبتنی  با    3ترمینال  مد لغزشی   اما   ، [ 3کند ] استفاده می 
تر و مقاومت که همگرایی سریع   4های پایدار در زمان محدودبر دینامیک 

اغتشاشات را ممکن می  برابر  ایجاد   ، سازند بالاتری در  تحولی اساسی 
 مد لغزشی  5تکینگی ترمینال بدون    مد لغزشی   هایی مانند کرد. نوآوری 

و ترمینال   لغزشی  سریع،  رو ترمینال    مد  این  بهبود انتگرالی،  را  ش 
] بخشیده  کنترل 5،4اند  توسعه  به  منجر  و  برای  کننده   [  عملی  های 

[ 6- 10وضعیت فضاپیما با همگرایی در زمان محدود شده است که در ] 
 پدیده،  مد لغزشی های اصلی در کنترل  یکی از چالش د.  ن ا مستند شده 

های روش   )نوسانات نامطلوب( است که محققان را به ادغام   6چترینگ
تا این اثر را    است   ها سوق داده کننده   در طراحی کنترل   تخمین تطبیقی 
 [ دهند  پژوهش چند    هر [.  30،11کاهش  از  برخی  مرتبط در  های 

کار کارآمد برای عنوان یک راه به   تابع اشباع   جایگزینی تابع علامت با 
، اما این روش معمولًا به  [ 12پیشنهاد شده است ] حذف پدیده چترینگ  

 
1. Sliding Mode Control (Smc) 

2. Asymptotic Trajectory Stability 
3. Terminal Sliding Mode (Tsm) 

4. Finite-Time Stable 

ردیابی می  و دقت  مقاومت  این محدودیت،کاهش  رفع  برای    انجامد. 
کاری امیدبخش برای کنترل عنوان راه به   7مرتبه بالا  مد لغزشی کنترل  

 [ است  شده  مطرح  محدود  زمان  در  اعمال [.  13-15وضعیت  با 
لغزشی، ورودی  متغیر  بالاتر  مراتب  مشتقات  بر  ناپیوسته  کنترل  های 

دهد؛ هرچند طور چشمگیر چترینگ را کاهش می به مدلغزشی مرتبه بالا  
همراه    نیازهای محاسباتی   و  های تئوریک پیچیدگی   این مزیت با افزایش

به [ 31] در  .  [ 30]   است  ترمینال سریع فازی  بهبود ، یک کنترلر  منظور 
کاوشگر در اطراف    ک ی   ی اب ی رد عملکرد روش ترمینال سریع در مسئله  

 مورد بررسی قرار گرفته است.   ارک ی س   ک ی 
توان در منابع  را می   مد لغزشیاطلاعات دقیق درباره روش کنترل  

که انواع مختلف مدهای لغزشی ترمینال و کنترل  [ یافت، در حالی4،3]
اند.  بررسی شده   [5،  13-14]ترتیب در منابع  به  مرتبه بالا  مد لغزشی
گیری مستقیم های کنونی کنترل وضعیت فضاپیما به اندازه اکثر روش

[. با  1وابسته هستند ]  ایسرعت زاویه  و  گیری وضعیتجهت  و دقیق
داده حال،  زاویهاین  سرعت  است  های  ممکن    دلیل به ای 

نباشن  فنی  موانع  یا  هزینه  هایمحدودیت دسترس  در  د.  همیشه 
ماهواره)  کوچک  هایماهواره  مثال،  عنوانبه    فاقد   اغلب(  هامیکرو 

 .[1] هستند هاییگیریاندازه  چنین کسب توانایی
توسعه عملی،  محدودیت  این  به  توجه  کنترل  سیستم  با  های 

جزئ حالت  بازخورد  بر  مبتنی  داده  8ی وضعیت  به  سرعت  که  های 
عدم    ای نیازی ندارند، به یک اولویت تبدیل شده است. مسئلهزاویه

داده به  اندازهدسترسی  سرعتهای  موضوع    گیری  ادبیات   طوربه در 
برای  متعددی  راهبردهای  و  است  گرفته  قرار  بحث  مورد  گسترده 

کنترل وضعیتکننده  طراحی  زاویه   های  سرعت  به  نیاز   ای بدون 
 .  ]16-20]د انپیشنهاد شده

سایر  همانند  فضاپیما،  وضعیت  کنترل  دینامیک  بررسی  در 
شویم. های کلیدی متعددی روبرو میهای دینامیکی، با چالشسیستم

هایی برای این  حل   یک سیستم کنترلی مؤثر باید با در نظر گرفتن راه
  باشد،   بیشتر  مسائل  حل  در  آن  توانایی  د. هرچهها طراحی شوچالش
 .داشت خواهد بالاتری کارایی

 ها و اغتشاشات خارجی الف( عدم قطعیت 

مواجه  قطعیت  عدم  نوع  دو  با  عدم  فضاپیماها  سو،  یک  از  اند: 
های اینرسی، و از های پارامتری مانند مقادیر ناشناخته ممانقطعیت

های غیرپارامتری ناشی از اغتشاشات خارجی.  سوی دیگر، عدم قطعیت 
چالش  این  با  مقابله  میبرای  تکنیکها،  شبکه توان  مانند  های هایی 

شبکه  فازی،  منطق  فازیعصبی،  انواع  -های  و   های رویتگر عصبی 

5. Nonsingular TSM (NTSM) 

6. Chattering 
7. Higher-Order Sliding Mode (HOSM) 

8. Partial State Feedback 
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تخمین   به  ابزارها  این  کرد.  ادغام  کنترل  سیستم  در  را  اغتشاش 
آن  منفی  تأثیر  و  کرده  کمک  اغتشاشات  و  سیستم  بر دینامیک  ها 

 دهندعملکرد را کاهش می

در این مطالعه، منابع رایج اختلال    "اغتشاشات خارجی"منظور از  
به که  است  ماهواره  وضعیت  دینامیک  طبقه در  زیر  بندی صورت 

 :شوندمی

آیرودینامیکی ➢ درگ  مدارهای  :نیروی  دلیل به پایین   ارتفاع  در 
باقیمانده مداوم  وجود  اما  ضعیف  گشتاورهای  زمین،  جو  از  ای 

 .شودایجاد می

شده از خورشید نیرویی  های ساطعفوتون   :فشار تابش خورشیدی ➢
دلیل عدم تقارن هندسی یا  کنند که به به سطح ماهواره وارد می 

 .تواند گشتاور تولید کندبازتابی، می 
ناشی از تغییرات میدان گرانشی زمین : گشتاور گرادیان گرانشی ➢

گسترش اجزای  بر  آن  اثر  پنل   و  یا  آنتن  مانند  ماهواره  یافته 
 .خورشیدی

در اثر تعامل بین میدان مغناطیسی زمین و  : گشتاور مغناطیسی ➢
 .های مغناطیسی باقیمانده یا القاشده در بدنه ماهوارهممان

 تم های سیسب( عدم دسترسی به حالت 

دلیل  های سیستم بهگیری تمامی حالتچالش دیگر، عدم امکان اندازه 
گیری است. برای ها یا خطاهای اندازهنقص سنسورها، هزینه بالای آن

می مشکل،  این  از  حل  مسئله   رویتگرهایتوان  با  متناسب  حالت 
روش موضوع،  ادبیات  در  کرد.  مانند  استفاده  مدل  بر  مبتنی  های 

تخمین    رویتگرهای بر  بر  1زمانیتأخیر  مبتنی  مبتنی  رویتگرهای   ،
مرتبه بالا  مد لغزشیهای عصبی و منطق فازی، و رویتگرهای شبکه 

شده روش  .اندپیشنهاد  زمانی اگرچه  تخمین  تأخیر  به  قادر  تنها 
دوم برای تخمین سرعت   رویتگرهای ناشناخته است و نیاز به ورودی

دهد. سیستم دارد، این امر پیچیدگی و زمان محاسبات را افزایش می 
تقریب  یادگیری،  توانایی  با  عصبی  رویتگرهای  دیگر،  سوی  های از 

می  ارائه  پیادهدقیقی  اما  آن دهند،  بهسازی  مکانیزم  ها  به  نیاز  دلیل 
است.  محدود  عمل  در  بالا،  پردازشی  منابع  و  آنلاین  یادگیری 

چالش  با  نیز  فازی  منطق  بر  مبتنی  روبرو  رویتگرهای  مشابه  هایی 
توسعه  .هستند حالت  میس2یافته  رویتگرهای  حالت نتی  های  توانند 

قطعیت  عدم  و  یک  سیستم  با  را  دقت    رویتگرها  اما  بزنند،  تخمین 
آن و همگرایی  داشته  نمی پایینی  اتفاق  زمان محدود  در  در ها  افتد. 

رویتگرهای   لغزشیمقابل،  سرعت    مد  و  دقت  بر  علاوه  بالا  مرتبه 
می تضمین  را  محدود  زمان  در  همگرایی  زمان  بیشتر،  اما  کنند، 

 
1. Time Delay Estimation 
2. Extended State Observers 

3. Super Twisting Sliding Mode 

با همگرایی آن  اولیه است. طراحی رویتگرهای  به شرایط    ها وابسته 
ثابت زمان  در  وابستگی  راه   همگرایی  این  حذف  برای  کارآمد  حلی 

 .شودمحسوب می

 سیستم كنترل پایداریج( 

به است. پایداری،  حیاتی  عاملی  پایدار،  حالت  به  رسیدن  زمان  ویژه 
 پایداری در زمان محدود   پایداری مجانبی،  معیارهای پایداری همچون

این زمینه مطرح  پایداری در زمان ثابت   و اند. در کنترل وضعیت  در 
به  امکان مانورهای    فضاپیما، پایداری در زمان محدود و ثابت  دلیل 
روش دارند.  ویژهای  مزیت  پیاپی،  و  مانندسریع  لغزشی:  هایی    مد 

 3فراپیچشی   مد لغزشی  و  ترمینال بدون تکینگی  مد لغزشی  ترمینال،

پایداری  برای این  به  استفاده میدستیابی  زمان  .  شوندها  آنجا که  از 
کننده و رویتگرهای اغتشاش به شرایط اولیه سیستم   همگرایی کنترل

های با پایداری مجانبی یا زمان محدود وابسته است، استفاده از روش 
های فضایی با شرایط اولیه متنوع، مناسب نیست. در برای مأموریت

که زمان همگرایی    همگرایی در زمان ثابت  های مبتنی برمقابل، روش 
کنترل پارامترهای  از  تابعی  تنها  طراح(  را  توسط  تنظیم  )قابل  کننده 

 .آل هستندای ایدهدانند، گزینه می

کنترل یک  مقاله،  این  وضعیت  در  چترینگ  کننده  با  بدون    و 
ثابت زمان  در  به    همگرایی  نیاز  )بدون  صلب  فضاپیماهای  برای 

زاویه اندازه سرعت  مدل گیری  از  پس  است.  شده  طراحی  سازی ای( 
از استفاده  با  ماهواره  وضعیت  شده  پارامترهای    دینامیک  اصلاح 

عنوان یک سیستم غیرخطی مرتبه دوم، یک و بیان آن به   4رودریگز
سطح لغزشی ترمینال بدون تکینگی با همگرایی زمان ثابت طراحی  

یک   از  همچنین،  است.  نوع  رویتگر شده  دقیق    اغتشاش  مشتقگیر 
ها و  با همگرایی زمان ثابت برای تخمین عدم قطعیت   5مقاوم  جهانی

 .ساز استفاده شده است  طراحی ورودی جبران

 ماهواره  سینماتیک و دینامیک وضعیت

در   تکینگی  از  اجتناب  کواترنیونی،  فرمولاسیون  مزایای  از  یکی 
دلیل ها به معادلات سینماتیکی است. با این حال، استفاده از کواترنیون 

شود. می  پارامترسازی غیرمینیمم  نیاز به یک پارامتر اضافی، منجر به
  اصلاح شدهپارامترهای    ویژه در کاربردهای کنترل فضاپیما، اخیراً ازبه 

امکان توصیف چرخش  رودریگز تا  استفاده شده است که   360های 
می  فراهم  را  ]درجه  شده   پارامترهای[.  22،21کند  رودریگز  اصلاح 

تکینگی  دلیلبه  محاسباتی،    و  عدم  برای گسترده  طوربه کارایی  ای 
پارامترهای رودریگز  [.  24،23روند ]کار مینمایش وضعیت فضاپیما به

4. Modified Rodriguez Parameters (MRP) 
5. Universally Robust Exact Differentiator (URED) 
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)سه مینیمم  پارامترسازی  یک  می   استاندارد،  ارائه  اما بعدی(  دهند، 
های  درجه، برای چرخش   180های  دلیل وجود تکینگی در چرخشبه 

رودریگز  اصلاح شده   با زوایای بسیار بزرگ مناسب نیستند. استفاده از
 صورت به علاوه بر رفع این محدودیت، این مزیت را دارد که پارامترها  

 .شوندبعدی( تعریف می )سه مینیمم

تواند  های کنترل هوشمند و بدون چترینگ می کارگیری روشبه 
انرژی به از موارد،  کاهش مصرف  کمک کند. همچنین در بسیاری 

گرها برای تعیین وضعیت ماهواره ضروری  و تخمینها  طراحی رویتگر
از روش استفاده  با اصلاح شده   پارامتر  است، و  رودریگز در مقایسه 

کواترنیونی، محاسبات  روش  طراحی   حجم  فرآیند  و  داده  را کاهش 
بنابراین در پژوهش    .کندتر میمحاسبات ریاضی سادهکنترل را از نظر  

سازی برای توصیف دینامیک و سینماتیک حاضر، از این روش مدل 
نوع کنترل با  نظر استفاده خواهیم کرد.   کننده موردماهواره متناسب 

𝜎 اگر فرض کنیم که ∈ 𝑅3 رودریگز    اصلاح شده نمایانگر پارامترهای
 :  ]23،10[ شوندباشد، این پارامترها مطابق رابطه زیر تعریف می

𝜎 = [𝜎1 𝜎2 𝜎3]𝑇 = 𝑒̂ tan
𝜃

4
 (1 ) 

𝑒̂ در این رابطه، = [𝑒1 𝑒2 𝑒3]  محور  بیانگر چرخش حول

برابر با زاویه چرخش حول این محور     θ در چارچوب بدنه است، و اویلر

می می اصلی  را  سینماتیک وضعیت سیستم  بر حسبباشد.     σ توان 
 د:زیر توصیف کر صورتبه 

𝜎̇ = 𝛤(𝜎)𝜔 (2 ) 

دهد که در ای را نشان می های سرعت زاویه مؤلفه    𝜔در اینجا،  
محورهای   𝑥]بدنه  چارچوب  𝑦 𝑧]    چارچوب به   اینرسینسبت 

[𝑋 𝑌 𝑍]  اند. تابع بیان شده 𝛤(𝜎)  توان مطابق رابطه زیر را می
   : ]23،10  [  نوشت 

𝛤(𝜎) =
1

4
[(1 − 𝜎𝑇𝜎)𝐼3×3 + 2𝑆∗(𝜎)

+ 2𝜎𝜎𝑇] 
(3 ) 

𝐼3×3    کهحالیدر    است  3×3ماتریس همانی  یک   S    ماتریس شبه
 می شود: تعریف  زیر  صورتبه است که  1متقارن

[𝑆]×(𝜎) = [

0 −𝜎3 𝜎2

𝜎3 0 −𝜎1

−𝜎2 𝜎1 0
] (4 ) 

𝑢(𝑡) های کنترلی با در نظر گرفتن ورودی  ∈ ℛ3  اغتشاشات و 
𝑑(𝑡)خارجی   ∈ ℛ3صورتبه توان  ، دینامیک فضاپیمای صلب را می  

 : ]23،10 [د زیر بیان کر

𝐽𝜔̇ = −[𝑆]×(𝜔)𝐽𝜔 + 𝑢(𝑡) + 𝑑(𝑡) (5 ) 

 
1. Skew-Symmetric 

رابطه،   در 𝐽این  ∈ 𝑅3    و اینرسی  ممان   (𝜔)×[𝑆] ماتریس 

(  2ای است. با استفاده از معادلات )سرعت زاویه   شبه متقارن ماتریس 
 صورت به(، فرم لاگرانژی دینامیک پایدارسازی وضعیت فضاپیما 5و )

 : ]23،10 [ تزیر اس

𝑀(𝜎) = 𝛤(𝜎)−𝑇𝐽𝛤(𝜎)−1 (7 ) 

𝐶(𝜎, 𝜎̇) =   −𝛤(𝜎)−𝑇𝐽𝛤(𝜎)−1𝛤̇(𝜎)𝛤(𝜎)−1 

    −𝛤(𝜎)−𝑇𝑆∗(𝐽𝜔)𝛤(𝜎)−1 
(8 ) 

𝜏 = 𝛤(𝜂)−𝑇𝑢(𝑡) (9 ) 

𝜏𝑒𝑥𝑡 = 𝛤(𝜂)−𝑇𝑑(𝑡) (10 ) 

(، مشابه فرم کلی  6شده در معادله )   فرم کلی دینامیک ماهواره بیان 
- های رباتیک است که از روش اویلر معادلات مربوط به دینامیک سیستم 

های رباتیک که به این  آید. معادلات دینامیکی سیستم دست می لاگرانژ به 
می  نوشته  ویژگی فرم  دارای  معادلات  شوند،  برای  که  هستند  هایی 

توان به موارد  ها می ند. از جمله این ویژگی ا دینامیکی ماهواره نیز صادق 
 :زیر اشاره کرد 

  (J) مثبت معین بودن، تقارن و کراندار بودن ماتریس اینرسی  •

𝑀̇(𝜎) ماتریس  شبه متقارن خاصیت  • − 2𝐶(𝜎, 𝜎̇) 

,𝐶(𝜎  کراندار بودن ماتریس  • 𝜎̇)𝜎̇ 

  های غیرخطی، معمولًا از فرم کننده برای سیستم در طراحی کنترل 
می  استفاده  دینامیکی  معادلات  حالت  فضای فضای  فرم  حالت    شود. 

می  را  ماهواره  دینامیک  فر معادلات  با  𝑥1ض  توان  = 𝜎   و𝑥2 = 𝜎̇   
 د: زیر بیان کر   صورت به 

{
𝑥̇1 = 𝑥2                            

𝑥̇2 = 𝑓(𝑥) + 𝑔(𝑥)𝑢 + 𝑑∗ (11 ) 

اینجا   𝑓(𝑥)در  = 𝑀−1(𝜎)𝐶(𝜎, 𝜎̇)𝜎̇ ∈ ℛ3  ،𝑔(𝑥) =

𝑀−1(𝜎)𝛤(𝜎)−𝑇 ∈ ℛ3    و𝑑∗ = 𝑀−1(𝜎)𝛤(𝜎)−𝑇𝑑(𝑡) ∈

ℛ3   .می باشد 

 دینامیک خطا  

فرایند    شود تابندی میفرمول  دینامیک خطای وضعیت نسبی  در ادامه،
فرض   ردیابی کند.  توصیف  پیشنهادی  کنترلی  روش  برای  را 

𝜎𝑑 کنید ∈ ℛ3  چارچوب   ماهواره در یک  وضعیت مطلوب  دهندهنشان
𝜎𝑒که با  خطای وضعیتد.  باش  مرجع ثابت بدنه ∈ ℛ3     نمایش داده

 :   ]23،10[ گرددمیزیر تعریف  صورتبه شود، می

𝜎𝑒 =
(1 − 𝜎𝑑

𝑇𝜎𝑑)𝜎 − (1 − 𝜎𝑇𝜎)𝜎𝑑 + 2𝑆′(𝜎)𝜎𝑑

1 + 𝜎𝑇𝜎𝜎𝑑
𝑇𝜎𝑑 + 2𝜎𝑑

𝑇𝜎
 (12 ) 
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کنید 𝜔𝑑  فرض  ∈ ℛ3   زاویه  دهندهنشان مطلوبسرعت  در    ای 
باش بدنه  ثابت  مرجع  𝜔𝑒د.  چارچوب  ∈ ℛ3  سرعت    معادله خطای 

 :شودزیر تعریف می  صورتبه  ایزاویه

𝜔𝑒 = 𝜔 − 𝑍(𝜎𝑒)𝜔𝑑  (13 ) 

 :شکل زیر قابل بیان است  به  𝑍(𝜎𝑒)له، در این معاد

𝑍(𝜎𝑒) = 𝑍(𝜎)𝑍(𝜎𝑑) (14 ) 

زیر تعریف  (  16( و )15معادلات )مطابق   𝑍(𝜎𝑑)  و  𝑍(𝜎)ن  در آکه  
 : ]8[د  شونمی

𝑍(𝜎) = 𝐼3×3 − 4
1 − 𝜎𝑇𝜎

(1 + 𝜎𝑇𝜎)2
𝑆∗(𝜎) 

+8
𝑆∗(𝜎)

1 + 𝜎𝑇𝜎
𝑆∗(𝜎) 

(15 ) 

  

𝑍(𝜎𝑑) = 𝐼3×3 − 4
1 − 𝜎𝑑

𝑇𝜎𝑑

(1 + 𝜎𝑑
𝑇𝜎𝑑)2

𝑆∗(𝜎𝑑) 

+8
𝑆∗(𝜎𝑑)

1 + 𝜎𝑑
𝑇𝜎𝑑

𝑆∗(𝜎𝑑) 

(16 ) 

وضعیت با در نظر گرفتن خطای    سینماتیک وضعیت سیستم ماهواره
𝜎𝑒   ی  اخطای سرعت زاویه   و𝜔𝑒  ( 2به شکلی مشابه معادله  ) بیان
 :شودمی

𝜎̇𝑒 = 𝐺(𝜎𝑒)𝜔𝑒 (17 ) 

با استفاده از مختصات خطا، مطابق    دینامیک وضعیت سیستم ماهواره
 :  ]23[ت  زیر اس صورتبه( 5معادله )

𝐽𝜔̇𝑒 = −𝑆∗(𝜔𝑒 + 𝑍(𝜎𝑒)𝜔𝑑)𝐽(𝜔𝑒 + 𝑍(𝜎𝑒)𝜔𝑑)

−𝐽𝑍̇(𝜎𝑒)𝜔𝑑 − 𝐽𝑍(𝜎𝑒)𝜔̇𝑑 + 𝑢(𝑡) + 𝑑(𝑡)
 (18 ) 

 : ]23[دشوصورت زیر نوشته می این معادله به  فرم لاگرانژی

𝑀(𝜎𝑒)𝜎̈𝑒 + 𝐶(𝜎𝑒 , 𝜎̇𝑒)𝜎̇𝑒 + 𝐺(𝜎𝑒) = 𝜏 + 𝜏𝑒𝑥𝑡  (19 ) 

 د: شونهای مختلف این معادله به شرح زیر تعریف می مؤلفه

𝑀(𝜎𝑒) = 𝛤(𝜎𝑒)−𝑇𝐽𝛤(𝜎𝑒)−1 (20 ) 

𝐶(𝜎𝑒 , 𝜎̇𝑒) = 𝛤(𝜎𝑒)−𝑇𝐽𝛤̇(𝜎𝑒)−1 

−𝛤(𝜎𝑒)−𝑇𝑆∗(𝐽𝜔𝑒)𝛤(𝜎𝑒)−1 

−𝛤(𝜎𝑒)−𝑇(𝑆∗(𝐽𝑍(𝜎𝑒)𝜔𝑑))𝛤(𝜎𝑒)−1 

+𝛤(𝜎𝑒)−𝑇(𝐽𝑆∗(𝑍(𝜎𝑒)𝜔𝑑)
+ 𝑆∗(𝑍(𝜎𝑒)𝜔𝑑)𝐽)𝛤(𝜎𝑒)−1 

(21 ) 

𝐺(𝜎𝑒) = 𝛤(𝜎𝑒)−𝑇(𝑆∗(𝑍(𝜎𝑒)𝜔𝑑)𝐽𝑍(𝜎𝑒)𝜔𝑑) 

+𝐽𝑍(𝜎𝑒)𝜔̇𝑑 
(22 ) 

𝜏̃ = 𝛤(𝜎𝑒)−𝑇𝑢(𝑡) (23 ) 

𝜏̃𝑒𝑥𝑡 = 𝛤(𝜎𝑒)−𝑇𝑑(𝑡) (24 ) 

دینامیک خطای  بیان  ما  اینجا هدف  در  قبل،  بخش  رویکرد  مشابه 

منظور، متغیرهای حالت  فضاپیما در قالب فضای حالت است. برای این

𝑥1 صورتبه را   = 𝜎𝑒   و𝑥2 = 𝜎̇𝑒   کنیم. با استفاده از این  تعریف می

می  را  معادلات  حالت  فضای  نمایش  ) تعاریف،  معادلات  مطابق  (  11توان 

اینجا  در  𝑓(𝑥) ، نوشت.  = 𝑀(𝜎𝑒)−1𝐶(𝜎𝑒 , 𝜎̇𝑒)𝜎̇𝑒 ∈ ℛ3    ،𝑔(𝑥) =

𝑀(𝜎𝑒)−1𝛤(𝜎𝑒)−𝑇 ∈ ℛ3  و 𝑑∗ = (𝑀(𝜎𝑒)−1𝛤(𝜎𝑒)−𝑇𝑑(𝑡) −

𝑀(𝜎𝑒)−1𝛤) ∈ ℛ3  .است  

با توجه به این توضیحات، نمایش نهایی معادله که از دینامیک 

خطای فضاپیما استخراج شده و مبنای طراحی کنترلر پیشنهادی است،  

𝑥 کنیم بردار حالتشود. در اینجا فرض میزیر نوشته می   صورتبه  =

[𝑥1, 𝑥2] = [𝜎𝑒 , 𝜎̇𝑒]  باشد: 

{

𝑥̇1 = 𝑥2                            

𝑥̇2 = 𝑓(𝑥) + 𝑔(𝑥)𝑢 + 𝑑
𝑦 = 𝑥                                 

  

𝑜𝑟 (25 ) 

{
𝑥̈ = 𝑓(𝑥) + 𝑔(𝑥)𝑢 + 𝑑
𝑦 = 𝑥                                 

  

 کهیطوربه است   خارجی نامعلوم و محدود  اغتشاش یک   d که در آن

|𝑑| ≤ δ𝑑  . توابع  f(x) و  g(x)  مجموع یک   صورتبه توان  را می

 :تابع اسمی و یک عدم قطعیت محدود بازنویسی کرد

{
𝑓(𝑥) = 𝑓0(𝑥) + Δ𝑓(𝑥); |Δ𝑓(𝑥)| ≤ δ𝑓

𝑔(𝑥) = 𝑔0(𝑥) + Δ𝑔(𝑥); |Δ𝑔(𝑥)| ≤ δ𝑔
 (26 ) 

 :توان نوشت، می(25در معادله )( 26با جایگزینی معادله )

{
𝑥̈ = 𝑓0(𝑥) + 𝑔0(𝑥)𝑢 + 𝐷(𝑥, 𝑡)

𝑦 = 𝑥                                 
 (27 ) 

آن   که  ,𝐷(𝑥 در  𝑡) = Δ𝑓(𝑥) + Δ𝑔(𝑥)𝑢 + 𝑑   دهندهنشان 
های است. با فرض کران بالایی برای ورودی   سیستم   اغتشاشات مجموع  

|𝑢|ل کنتر ≤ 𝛿𝑢 توان نوشت ، می: 

|𝐷| ≤ |Δ𝑓 + Δ𝑔𝛿𝑢 + δ𝑑| ≤ |δ𝑓 + δ𝑔𝛿𝑢 + δ𝑑| 

        ≤ ∆𝐷 
(28 ) 

 طراحی كنترلر

 نیازها پیش 

 :سیستم خودگردان زیر را در نظر بگیرید

𝑥̇ = 𝑓(𝑥(𝑡)),   𝑥(0) =  𝜀0 (29 ) 

آن  در  ∋ 𝑥 که   𝑅𝑛    و 𝑓: 𝑅𝑛 → 𝑅𝑛   .است غیرخطی  تابع  یک 
 .باشد (  1فرض کنید مبدأ، نقطه تعادل معادله ) 
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) :  ]25[1تعریف   معادله  زمان    یک (  1مبدأ  در  پایدار  تعادل 
 :شود اگر نامیده می   محدود 

 .نقطه تعادل از نظر لیاپانوف پایدار باشد  (1

 t شود، برای تمام شروع می   0ε که از  t(x(  هر جواب  (2

)0εT( ≥  ،lim
𝑥→∞

𝑥(𝑡,  𝜀0) =  .ارضا کند   را  0

:𝑇 در اینجا  = 𝑅𝑛 → 𝑅+  شود می   نامیده   1ست تابع زمان نش. 

 :است اگر  تعادل پایدار در زمان ثابت  مبدأ یک   :]25[ 2تعریف  

 .سراسری در زمان محدود پایدار باشد   صورت به  (1

با  (2 آن  همگرایی  شود،    )maxT) < 0εT  زمان  محدود 

 .یک ثابت مثبت است 0max T <  که 

 :معادله دیفرانسیل اسکالر زیر را در نظر بگیرید  : ]25[ 1لم  

𝑦̇ = −𝑧1[𝑦]𝑚 − 𝑧2[𝑦]𝑛 (30 ) 

آن  این .    n < 1 > 0 و   z1z ، m > 1 ,2 0 < که در  صورت،  در 
است و زمان نشست آن   پایدار در زمان ثابت   صورت به (  2سیستم ) 

 :زیر است   صورت به 

𝑇1  <  𝑇𝑚𝑎𝑥 =
1

𝑧1

1

𝑚 − 1
+

1

𝑧1

1

1 − 𝑛
 (31 ) 

ساده  نمادگذاری برای  از  نمایش،  𝑛[𝑦]  سازی  =

 |𝑦|𝑘𝑠𝑔𝑛(𝑦), ∀𝑘 > 0 , 𝑦 ∈  𝑅   کنیم استفاده می. 

 با زمان ثابت اغتشاش رویتگرطراحی 

ها را  و عدم قطعیت   اغتشاشاتتمامی    با زمان ثابت  اغتشاش  رویتگر
تخمین می  ثابت  زمان  این  در یک  اساس   رویتگرزند.  گیر  مشتق  بر 

 :شودزیر طراحی می  صورتبه  ]26[ دقیق جهانی پایدار

{

𝜔0 = 𝑥̂2 − 𝑥2

𝑥̂2̇ = 𝑓0(𝑥, 𝑡) + 𝑔0(𝑥, 𝑡)𝑢 + 𝐷̂

𝐷̇̂ = −𝛼2𝜓2(𝜔0)

− 𝛼1𝜓1(𝜔0) (32 ) 

 :در اینجا

• 𝑥2 و 𝐷̂  مقادیر تخمینی متغیرها هستند. 

• 𝛼1 و 𝛼2  هستند رویتگرهای بهره به ترتیب. 

] 𝜓2(𝜔0)  و  𝜓1(𝜔0)  توابع • زیر   صورتبه [  26مطابق 
 :شوندتعریف می

{
𝜓1(𝜔0) = [𝜔0]

1

2 + [𝜔0]
3

2

𝜓2(𝜔0) = 𝑠𝑔𝑛(𝜔0) + 2𝜗𝜔0 +
2

3
𝜗2[𝜔0]2

 (33 ) 

 
1. Settling Time Function 

 .یک ثابت مثبت است 𝜗 که در آن

  :1قضیه
,𝐷̇̂(𝑥‖ شرط  اگر 𝑡)‖

∞
≤ 𝜁    تخمین  باشد،برقرار  رویتگر   خطای 

زمان ثابت)مستقل از شرایط اولیه( به صفر    در یک(  32شده )طراحی 
 .شودهمگرا می 

 1اثبات قضیه 

( معادله  تفریق  )(  32با  معادله  تخمین (2از  دینامیکی  خطاهای   ،
 :  ]26[دآینزیر به دست می  صورتبه 

{
𝜔̇0 = −𝛼1𝜓1(𝜔0) + 𝐷̃

𝐷̇̃ = −𝛼2𝜓2(𝜔0) + 𝐷̇
 (34 ) 

 :که در آن

• 𝐷̃ ≜ 𝐷̂ − 𝐷 خطای تخمین D  است. 

• 𝐷̃با شرط ‖𝐷̇̂(𝑥, 𝑡)‖
∞

≤ 𝜂0, 𝜂0  > . شودمحدود می  0

]26[   

 :شونداز مجموعه زیر انتخاب می  𝛼2 و 𝛼1  هایبهره

𝛺 = {(𝛼1, 𝛼2) ∈ 𝑅2|0 < 𝛼1 ≤ 2√𝜁, 𝛼2

>
𝛼1

2

3
+

4𝜁2

𝛼1
2

} 
(35 ) 

∪ {(𝛼1, 𝛼2) ∈ 𝑅2|𝛼1 > 2√𝜁, 𝛼2 > 2𝜁} 

در   ( پایداری34)  نشان داده شده است، معادله[  26همانگونه در ]

مطابق معادله )  𝛼2 و  𝛼1  هایبهره  است. با انتخاب دقیق   زمان ثابت

می (34 حاصل  اطمینان  که،  ثابت  در یک 𝐷̂ و  0ω شود    oT  زمان 
شوند. پس از این  به صفر همگرا می [(  26]  در  12)مراجعه به معادله   

تخمینی مقادیر  شدبا   𝐷̂ و 𝑥̂2 زمان،  خواهند  برابر  واقعی   مقادیر 

𝐷̂ و  2x= 𝑥̂2یعنی  = 𝐷  [26]. 
به ذکر  رویتگر لازم  انتخاب ضرایب  فرایند  بهتر  به منظور درک 

در طراحی رویتگر اغتشاش با همگرایی    α2  و  α1پارامترهای  است که  
[ انتخاب 26شده در مرجع ] در زمان ثابت، بر اساس شرایط پایداری ارائه 

های ای که دینامیک خطای رویتگر در کلاس سیستم گونه اند، به شده 
خاص، این پارامترها باید نامنفی   طور به پایدار در زمان ثابت قرار گیرد.  

 :ای انتخاب شوند که معادله پایداری زیر برقرار باشد گونه و به 

𝑒̇(𝑡) = −𝛼1|𝑒(𝑡)|𝑝 ⋅ 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑒(𝑡)) − 𝛼2|𝑒(𝑡)|𝑞 ⋅ 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑒(𝑡)) 

𝛼1 > 0, 𝛼2 > 0,0 < 𝑝 < 1, 𝑞 > 1 

𝑝ها مقادیر توان  = 𝑞  و    0.5 = با توجه به مقادیر مرسوم    1.5
به معتبر  مقالات  در  رفتهکه  شدهکار  انتخاب  مقادیر   انداند  سپس  و 

صورت تجربی با هدف دستیابی  به  α2  و  α1و پارامترهای  بهینه برای
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 .اندبه سرعت همگرایی بالا و دقت تخمین مناسب تنظیم شده 

مشتقبه   𝜗  پارامتر ساختار  در  طراحی  ضریب  دقیق عنوان  گیر 
تأثیر صورت مستقیم تحت عمل کرده و عملکرد رویتگر را به  جهانی

می برای  قرار  بالاتر  مقدار  تخمین    𝜗دهد.  همگرایی  تسریع  باعث 
 کهحالیشود اما ممکن است حساسیت به نویز را افزایش دهد؛ در می

تر در برابر نویز شده ولی  تر و مقاوم تر موجب تخمینی نرم مقدار پایین
پس از بررسی مقادیر    𝜗همگرایی کندتری دارد. در این مقاله، مقدار  

انتخاب شده است تا بین    2/1صورت بهینه برابر  [، به 5/0  و  2در بازه ]
 .دقت تخمین و مقاومت در برابر نویز تعادل برقرار شود

 (FxSS)  ثابتطراحی سطح لغزش با زمان 

𝜎𝑒  فرض کنید ≜ 𝑥𝑑 − 𝑥1 خطای موقعیت ردیابی و  𝜎̇𝑒 ≜ 𝑥̇𝑑 −

𝑥2  باشد، که  خطای سرعت ردیابی  𝑥𝑑  مسیر مرجع است. سطح لغزش
 :شودزیر طراحی می  صورتبه [ 27مطابق ] با زمان ثابت

𝑠 = 𝜎̇𝑒 + 𝜇1[𝜎𝑒]2−𝛽 + 𝜇2𝜎𝑒 + 𝜇3[𝜎𝑒]𝛽  (36 ) 

 :که در آن 

• 𝑠 = [𝑠1 𝑠2 ⋯ 𝑠𝑛]𝑇 ∈ 𝑅𝑛   لغزش بردار سطوح 
 .است

• 𝜇1  ،𝜇2  و𝜇3 0 ضرایب مثبت و < 𝛽 < 1. 

𝑠 مد لغزشی، در  مد لغزشی کنترل    بر اساس تئوری  = 𝑠̇  و 0 = 0 
 زیر است:  صورت به دینامیک سیستم ،  

𝜎̇𝑒 = −𝜇1[𝜎𝑒]2−𝛽 − 𝜇2𝜎𝑒 − 𝜇3[𝜎𝑒]𝛽 (37 ) 

با [  29در ](  14این معادله ساختاری مشابه معادله ) بنابراین،  دارد. 
زمان   در  ها حالت   ی خطا  ،[ 29در ]  1استفاده از روش اثبات قضیه  

 :شوند زیر به صفر همگرا می تحت زمان نشست ثابت 

𝑇𝑠 ≤
2

(1 − 𝛽)√4𝜇1𝜇3 − 𝜇2
2

(
𝜋

2
− arctan (

𝜇2

√4𝜇1𝜇3 − 𝜇2
2

)) (38 ) 

، رویتگر با زمان ثابت مبتنی بر   مد لغزشی ترکیبی   کننده   کنترل 
کند را یکپارچه می   اغتشاش   رویتگر رویکرد کنترل حالت لغزشی و  

را در شرایط عدم قطعیت بهبود بخشد. ورودی  تا عملکرد سیستم 
 :از سه جزء اصلی تشکیل شده است    u  کنترل 

این جزء با محاسبه مشتق زمانی سطح  :  (𝑢𝑒𝑞)  کنترل معادل  (1
لغزش و اعمال شرط صفر شدن آن، خطاهای حالت را روی  

دارد. این محاسبه برای سیستم  شده نگه می   سطح لغزش تعریف 
 . شود ها( انجام می اسمی )بدون در نظر گرفتن عدم قطعیت 

زمان  :   (𝑢𝑠𝑤)کنترل سوئیچینگ  (2 با  قانون سوئیچینگ  یک 
ثابت، خطاهای حالت را در فاز رسیدن به سطح لغزش، در 

می  صفر  به  مشخص  زمانی  بازه  به  یک  جزء  این  رساند. 

 .کند دستیابی عملکرد مقاوم در برابر اغتشاشات کمک می 

این جزء با استفاده از خروجی :  (𝑢𝑜)کنترل مبتنی بر ناظر (3
ها و اغتشاشات با زمان ثابت، عدم قطعیت   اغتشاش  رویتگر

کند. این امر منجر به را تخمین زده و خطاها را جبران می
 .شود های کنترلی هموارتر و پایدارتر میسیگنال 

فردی در دستیابی به دقت بالا و  هر یک از این اجزا نقش منحصربه
 . کنندرفتار مقاوم سیستم ایفا می

𝑢 = 𝑢𝑒𝑞 + 𝑢𝑠𝑤 + 𝑢𝑜 (39 ) 

𝜎̈𝑒 = 𝑥̈𝑑(𝑡) − 𝑥̇2

= 𝑥̈𝑑(𝑡) − 𝑓0(𝑥, 𝑡) − 𝑔0(𝑥, 𝑡)𝑢 − 𝐷(𝑥, 𝑡)
 (40 ) 

𝑠̇ = 𝜎̈𝑒 + (2 − 𝛽)𝜇1|𝜎𝑒|1−𝛽𝜎̇𝑒 + 𝜇2𝜎̇𝑒 + 𝛽𝜇3|𝜎𝑒|𝛽−1𝜎̇𝑒

= 𝑥̈𝑑(𝑡) − 𝑓0(𝑥, 𝑡) − 𝑔0(𝑥, 𝑡)𝑢 − 𝐷(𝑥, 𝑡)

+(2 − 𝛽)𝜇1|𝜎𝑒|1−𝛽𝜎̇𝑒 + 𝜇2𝜎̇𝑒 + 𝛽𝜇3|𝜎𝑒|𝛽−1𝜎̇𝑒

 (41 ) 

نت  شرط    equ  یکنترل   عبارت   جه،ی در  از  استفاده  با  𝑠̇قید  را  = 0 

 :م ی آور ی دست م به 

𝑢𝑒𝑞 = 𝑔0
−1(𝑥, 𝑡)(𝑥̈𝑑(𝑡) − 𝑓0(𝑥, 𝑡) + (2 − 𝛽)𝜇1|𝜎𝑒|1−𝛽𝜎̇𝑒

+𝜇2𝜎̇𝑒 + 𝛽𝜇3|𝜎𝑒|𝛽−1𝜎̇𝑒)
 (42 ) 

𝑢𝑠𝑤 = 𝑔0
−1(𝑥, 𝑡)(𝜉0𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠) + 𝜉1[𝑠]𝑝 + 𝜉2[𝑠]𝑞) (43 ) 

,𝜉0  نجایدر ا 𝜉1, 𝜉2   مثبت هستند، با  یهاثابت  𝑝 > 1,0 < 𝑞 < عبارت .  1
𝑢0 شده است:  یطراح  ریشرح زبه  رویتگر  یبر اساس خروج 

𝑢0 = 𝑔0
−1(𝑥, 𝑡)(𝐷̂) (44) 

 :د یآ ی دست م به   u  ی شنهاد ی قانون کنترل پ   ت، ی در نها 
𝑢 = 𝑢𝑒𝑞 + 𝑢𝑠𝑤 + 𝑢𝑜

= 𝑔0
−1(𝑥, 𝑡)(𝑥̈𝑑(𝑡) − 𝑓0(𝑥, 𝑡) + (2 − 𝛽)𝜇1|𝑒|1−𝛽𝜎̇𝑒

+𝜇2𝜎̇𝑒 + 𝛽𝜇3|𝜎𝑒|𝛽−1𝜎̇𝑒 + 𝜉0 sign(𝑠))

+𝜉1[𝑠]𝑝 + 𝜉0[𝑠]𝑞 + 𝐷̂
)

 (45 ) 

 : 2قضیه 

سیستم   توصیف برای  ) دینامیک  معادله  در  ورودی ( 25شده  اگر   ،
 رویتگر   های خروجی  از   که   طراحی شود (  45کنترل مطابق معادله ) 

FxDO    ( معادله  لغزش ( 32در  )  FxSS ، سطح  معادله  و (36در   ،
 سیستمت،  استخراج شده اس(  43در معادله )  FxSCL قانون کنترل 

 .یابددست می   پایداری سراسری در زمان ثابت   به

 2اثبات قضیه  

)معادله   پیشنهادی  کنترل  قانون  جایگزینی  معادله (  45با  در 
 :، داریم ( 41) 

𝑠̇ = 𝐷̂ − 𝐷 − 𝜉0sign (𝑠) − 𝜉1[𝑠]𝑝 − 𝜉0[𝑠]𝑞

= 𝐷̃ − 𝜉0sign (𝑠) − 𝜉1[𝑠]𝑝 − 𝜉2[𝑠]𝑞
 (46 ) 

 :شود زیر بیان می   صورت به   𝑠̇ هر جزء از
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𝑠̇𝑖 = 𝐷̃𝑖 − 𝜉0sign (𝑠𝑖) − 𝜉1[𝑠𝑖]𝑝 − 𝜉2[𝑠𝑖]
𝑞 , 𝑖

= 1,2, … , 𝑛 
(47 ) 

سیستم کنترل پیشنهادی، تابع   پایداری در زمان ثابت   برای تحلیل 
را   𝑉𝑖  صورت به لیاپانوف  = 𝑠𝑖

2 𝑓𝑜𝑟 𝑖 = 1,2, … , 𝑛  کنیم. تعریف می
 :زیر است   صورتبه مشتق زمانی این تابع  

𝑉̇𝑖 = 2𝑠𝑖 𝑠̇𝑖 = 2𝑠𝑖(𝐷̃𝑖 − 𝜉0𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑠𝑖) − 𝜉1[𝑠𝑖]
𝑝 − 𝜉2[𝑠𝑖]𝑞)

≤ 2|𝑠𝑖|(|𝐷̃𝑖| − 𝜉0) − 2𝜉1|𝑠𝑖|𝑝+1 − 2𝜉2|𝑠𝑖|𝑞+1

≤ −2𝜉1|𝑠𝑖|𝑝+1 − 2𝜉2|𝑠𝑖|𝑞+1

 (48 ) 

 پایدار سراسری  ، سیستم کنترل پیشنهادی (48با توجه به معادله ) 

𝑉𝑖 است، زیرا  > 0 and 𝑉̇𝑖 < که شرایط تئوری لیاپانوف را ارضا   0

را به شکل (  48پایداری در زمان ثابت، معادله )   کند. برای اثبات می 

 :کنیم زیر بازنویسی می 

𝑉̇𝑖 ≤ −2𝜉1|𝑉𝑖|
𝑝+1

2 − 2𝜉2|𝑉𝑖|
𝑞+1

2  (49 ) 

مشابه  ساختاری  معادله  به   1لم    این  رسیدن  زمان  بنابراین،  دارد. 
 :شود سطح لغزش با استفاده از رابطه زیر محاسبه می 

𝑇𝑟 ≤
1

2𝜉1

2

𝑝 − 1
+

1

2𝜉2

2

1 − 𝑞
 (50 ) 

توان نتیجه گرفت که روش کنترلی پیشنهادی در یک زمان ثابت می 
 :شود بیان می  صورتبه که    شود همگرا میمشخص به صفر  

𝑇 = 𝑇𝑆 + 𝑇𝑟 + 𝑇𝑜

=
2

(1 − 𝛽)√4𝜇1𝜇3 − 𝜇2
2

(
𝜋

2
− arctan (

𝜇2

√4𝜇1𝜇3 − 𝜇2
2

))

+
1

2𝜉1

2

𝑝 − 1
+

1

2𝜉2

2

1 − 𝑞
+ 𝑇𝑜

 (51 ) 

 .اثبات کامل شد 

 نتایج

شامل یک بخش  اجرای   سازیشبیه   این  قابلیت  و  کارایی  که  است 
می  نشان  را  پیشنهادی  روش کنترلگر  نتایج  مقایسه  به  توجه  با  دهد. 

فرمان وضعیت  سازی شامل ، پارامترهای شبیه [ 10پیشنهادی با مرجع ] 
 :اندانتخاب شده [  10ماهواره و سایر متغیرها مطابق ]   مطلوب 

𝜎𝑑 = 0.5[sin (0.01𝑡), −cos (0.01𝑡), sin (0.01𝑡)]𝑇 

𝜎(0) = [0.7    0.5    − 0.3]𝑇 

𝜔(0) = [−0.001    0.001    − 0.001]𝑇rad/s 

𝑅 = 500𝑘𝑚, 𝜇𝑔 = 3.986 × 1014 

𝜔𝑔 = √
𝜇𝑔

𝑅3
 

𝑑(𝑡) = [

0.06 − 0.04sin (𝜔𝑔𝑡) + 0.05cos (𝜔𝑔𝑡)

0.07 + 0.05sin (𝜔𝑔𝑡) − 0.04cos (𝜔𝑔𝑡)

0.04 − 0.03sin (𝜔𝑔𝑡) + 0.03cos (𝜔𝑔𝑡)

] + 0.25 ×

rand(3,1)(𝑁 ⋅ 𝑚)    

𝐽 = [
3.06 1 0.4

1 3 1
0.4 1 3.95

] 

سازی روش کنترلی پیشنهادی و مقایسه آن با نتایج نتایج شبیه 
نشان داده شده است. همانطور که  7تا   1های  شکل   در[  10مرجع ] 

ها مشخص است، ردیابی با دقت بالایی انجام شده و روش در شکل 
نسبت  ورودی کنترلی  و  عملکرد ردیابی   پیشنهادی این مقاله از نظر 

 .برتری دارد [ 10روش مرجع ]به 

ردیابی، محدود  نتایج  زمان  در  به حالت  همگرایی  سیستم  های 
را نشان    همگرایی سریع سطوح لغزش  های مطلوب و همچنینحالت

که عملکرد ناظر را نمایش    7و    6های  شکل   دهند. علاوه بر این، می
طراحیمی ناظر  خوب  بسیار  دقت  تخمیندهند،  در  عدم    شده  تابع 

متغیر حالت مربوط به سرعت)که    و نیز  ها و اغتشاشات خارجیقطعیت
 د.کنندریگز است( را تأیید میور یافته بهبودمشتق خطای پارامتر 

 

کننده پیشنهادی  در کنترل وضعیتپارامترهای رودریگز  یابیعملکرد رد -1شکل 

 . [10]و مدل مرجع 

Fig. 1. Performance of tracking rodriguez parameters of the 

state in the proposed controller and the reference model [10]. 

 

کنترل  وضعیت  یابیرد  یخطاهاهمگرایی   -2شکل   و مدل در  پیشنهادی  کننده 
 . [10]مرجع 

Fig. 2. Convergence of state tracking errors in the proposed 

controller and the reference model [10]. 
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 . [ 10] کننده پیشنهادی و مدل مرجع  کنترل   ی ا ه ی سرعت زاو   ی اب ی عملکرد رد  - 3شکل  

Fig. 3. Angular velocity tracking performance of the proposed 

controller and the reference model [10]. 

 

 . [ 10]   مرجع   مدل پیشنهادی و مدل   لی کنتر های  ورودی مقایسه تغییرات   - 4شکل  

Fig. 4. Comparison of changes in control inputs of the 

proposed model and the reference model [10]. 

های کنترلی بسیار  همانطور که در شکل مشخص است سیگنال
 مد لغزشی در کنترل  نرم بوده و تقریبا فاقد پدیده چترینگ هستند.  

به  تابع  کلاسیک،  بر  مبتنی  ناپیوسته  کنترل  قانون  از  استفاده  دلیل 
می و  دارد  وجود  ذاتاً  چترینگ  پدیده  نوسانات  علامت،  باعث  تواند 

 .فرکانس بالا شود

از چند راه این مقاله،  یا در طراحی پیشنهادی  برای کاهش  کار 
 :حذف عملی چترینگ استفاده شده است

عدم  رویتگر پیشنهادی  :استفاده از رویتگر برای جبران اغتشاش  ➢
می قطعیت  تخمین  ثابت  زمان  در  را  اغتشاشات  و  و ها  زند 

شود. خروجی آن برای تولید ورودی جبرانی پیوسته استفاده می 
به این ترتیب، نیاز به اعمال مستقیم سیگنال ناپیوسته بر اساس  

 .یابد خطا کاهش می 

بخش کنترل معادل از روی   : طراحی جزء کنترل معادل پیوسته  ➢
سیگنالی   و  شده  استخراج  رویتگر  خروجی  و  اسمی  دینامیک 

 .ویژه در حالت ماندگار روی سطح لغزش کند، به پیوسته تولید می 

  قانون :  حالات   روی   بر   علامت   تابع   مستقیم   استفاده   از   اجتناب  ➢

  طراحی   𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠)|𝑠|𝑝  نوع   از   کسری   های توان   با   سوئیچینگ 
  و   بوده   تر نرم   کلاسیک   ناپیوسته   حالت   به   نسبت   که   است   شده 

 . کند می   ایجاد   لغزش   سطح   به   هموارتر   انتقال 

 نیازی  کنترلر   که   آنجا   از :  ایزاویه   سرعت   گیری اندازه   به   نیاز   عدم  ➢
 هایسیگنال   ایجاد  امکان   ندارد،   سرعت   نویزی   های داده   به 

 . یابد می   کاهش   نیز   نویز   از   ناشی   پرنوسان 

 بیشتر   "چترینگ   بدون "  ادعای   که   کنیم می   تأکید   ما   حال،   این   با 
 ها سازی شبیه   در  چترینگ   مشاهده   قابل   و  عملی   حذف   معنای   به

 را   چترینگ  توانمی   زمانی  تنها   ریاضی،  تئوری  دیدگاه  از  و  است،
 نتایج.  باشد  پیوسته  کاملاً  ورودی   کنترل  که  کرد  حذف  کامل  طوربه 

کنترلی و   سیگنال   که  دهند می  نشان( 5  و  4  های شکل)  سازی شبیه 
لغزش  فاقد  و   بوده   نرم  کاملاً  کنترل   فرآیند  طول  در   تحول سطح 

 چترینگ  حذف   از  قوی  اینشانه  این  که   است  بالا فرکانس   نوسانات
 .است  عمل   در 

 

 . [10]در مدل پیشنهادی و مدل مرجع  لغزش حسطو همگرایی  -5شکل 

Fig. 5. Convergence of slip surfaces in the proposed model 

and the reference model [10]. 

 
  .اغتشاشدر برآورد  مدل پیشنهادی UREDعملکرد دقت و  -6شکل 

Fig. 6. Accuracy and URED performance of the proposed 

model in turbulence estimation. 
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 . سرعت نیدر تخم مدل پیشنهادی UREDعملکرد دقت و  -7شکل 

Fig. 7. Accuracy and URED performance of the proposed 

model in velocity estimation. 

های قبل ای که در بخش سازی امیدوارکنندهعلاوه بر نتایج شبیه 
پیاده شد،  در  ارائه  مستلزم  پیشنهادی  کنترلی  چارچوب  عملی  سازی 

این   از جمله  است.  واقعی  نظر گرفتن چندین عامل مهم در شرایط 
می محدودیت ملاحظات  به  نویز  توان  تأثیر  عملگرها،  اشباع  های 

گیری بر عملکرد رویتگر، و همچنین پیچیدگی محاسباتی مورد  اندازه
نیاز برای اجرای بلادرنگ اشاره کرد. در ادامه، این موارد مورد بررسی  

 د: گیرنقرار می

ها، مقدار ورودی سازیدر شبیه :  های اشباع عملگرمحدودیت ➢
کنترلی دارای کران در نظر گرفته شده و ضرایب کنترل به 

های کنترلی در محدوده  اند که سیگنالای طراحی شده گونه 
های  ویژه در ماهوارهقابل تحمل برای عملگرهای واقعی )به

امکان  حفظ  به  ملاحظه  این  بمانند.  باقی  پذیری کوچک( 
 .کندسازی عملی کمک میفیزیکی و قابلیت پیاده

اندازه  ➢ برابر  به  : گیری نویز  در  رویتگر  مقاومت  بررسی  منظور 
سازی شده های شبیه نویزهای واقعی، نویز سفید گاوسی به داده 

( 7و    6های  آمده )شکل دست وضعیت اعمال شده است. نتایج به 
با وجود حضور   دهند که رویتگر اغتشاش پیشنهادی نشان می 

دهد. این عملکرد مناسب  نویز، عملکرد دقیقی از خود نشان می 
ناشی از پایداری ذاتی و ویژگی همگرایی در زمان ثابت رویتگر 

 .است که برای کاربردهای واقعی بسیار حیاتی است 

کننده طراحی کنترل :پیچیدگی محاسباتی و اجرای بلادرنگ ➢
و رویتگر تنها بر پایه عملیات جبری و توابع غیرخطی ساده  
انجام شده است که   اشباع(  تابع  و  تابع علامت  توان،  )نظیر 

آنپیاده سیستمسازی  در  است.  ها  مناسب  بسیار  نهفته  های 
پروفایل ابزارهای  از  محاسباتی،  بار  ارزیابی  گیری  برای 

استفاده شده و متوسط  سیمولینک  –متلب   بلادرنگ در محیط
ثانیه بر روی یک  میلی  1زمان اجرای حلقه کنترلی کمتر از  

میان نهفته  اندازهپردازنده  موضوع رده  این  است.  شده  گیری 
کننده و رویتگر سازی بلادرنگ کنترلدهد که پیادهنشان می

 .پذیر استا امکانافزارهای متعارف هوافضبر روی سخت 

ذکر است که پیاده سازی عملی سیستم کنترلی پیشنهادی البته لازم به
ممکن است با چالش ها و محدودیت هایی روبرو گردد که در ادامه  

 ها اشاره میگردد:به تعدادی از آن 

حسگرمحدودیت ➢ پیشنهادی   :های  رویتگر  دقیق  عملکرد 
اندازه  به دقت  است. در عمل،  وابسته  ماهواره  گیری وضعیت 

ارزان مانند  حسگرهای  خطاهایی  دارای  است  ممکن  قیمت 
تواند دقت تخمین را  بایاس، رانش یا دقت پایین باشند که می

 .تحت تأثیر قرار دهد

عملگرنقص  ➢ عملگرها  :های  دقیق  دینامیک  مطالعه،  این  در 
مانند تأخیر، اشباع، یا رفتارهای غیرخطی نظیر ناحیه مرده یا  

چرخ )در  عکسهیسترزیس  مگنتورکرها(  های  یا  العملی 
توانند بر دقت  سازی نشده است. این عوامل در عمل می مدل

سازی در طراحی عملکرد کنترل اثرگذار باشند و نیازمند جبران
 .نهایی هستند

های کراندار در  اگرچه عدم قطعیت :عدم قطعیت در پارامترها ➢
اند، ولی انحراف زیاد از این حدود طراحی در نظر گرفته شده

مثلاً در مقدار لحظه اینرسی ممکن است باعث کاهش مقاومت  
 .سیستم شود

سخت ➢ منابع  از  :افزاریمحدودیت  استفاده  ما  فرض 
میانپردازنده در  های  است.  مناسب  محاسباتی  توان  با  رده 

به  پلتفرم نیاز  است  ممکن  پایین،  پردازشی  توان  با  های 
سازی کد وجود داشته باشد تا  های بیشتر در پیادهسازیبهینه

 .اجرای بلادرنگ تضمین گردد

 گیرینتیجه

همگرایی   با   ناظر اغتشاش   مبتنی بر   روش کنترل فیدبک خروجی   یک 
ارائه    ها کنترل وضعیت ماهواره   برای مسئله  شده در زمان ثابت تضمین 

نتایج شبیه  سازی، عملکرد مطلوب کنترلگر در ردیابی وضعیت و  شد. 
ها و تابع عدم قطعیت   همچنین دقت بالای ناظر اغتشاش را در تخمین 

نیز   اغتشاشات خارجی  دهند. کنترلگر نشان می   متغیر حالت سرعت   و 
دست  شده توانسته است وضعیت مطلوب را با دقت بسیار بالا به   طراحی 

 عوامل تصادفی  آورد، و ناظر نیز تابع اغتشاشات خارجی را حتی در حضور 
 تخمین دقیق تابع عدم قطعیت. با دقت قابل توجهی تخمین زده است 

تولید به  منجر  قطعیت،  عدم  اثرات  جبران  برای  آن  از  استفاده   و 
هموار سیگنال  کنترلی  مهم    های  بسیار  مزیت  یک  که  است  شده 
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های تصادفی، شود. همچنین، در نظر گرفتن عدم قطعیت محسوب می 
 ت.روش پیشنهادی را از نظر عملیاتی کارآمد ساخته اس 
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