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 پژوهشی مقاله 

پذیر ناقص  وضعیت فضاپیمای انعطاففعال ارتعاشات و کنترل  

مود لغزشی  فعال   یپذیر خطابر الگوریتم تحمل عملگر مبتنی

 انتگرالی تطبیقی  

 

 * میلاد عظیمی

 استادیار 

 پژوهشگاه هوافضا 

 دژ مرضیه اقلیمی

 کارشناس ارشد 

 پژوهشگاه هوافضا 

 علیرضا علیخانی

 دانشیار

 پژوهشگاه هوافضا 

azimi.m@ari.ac.ir eghlimi@sun.ari.ac.ir aalikhani@ari.ac.ir 

 

 

1403/ 02/ 27تاریخ پذیرش:  1402/ 15/11تاریخ دریافت:   
 
 

 چکيده

جهت انجام مانورهای وضعیت  پذیر ناقص عملگر  همزمان مانور و ارتعاشات فضاپیمای انعطافکنترل    لهئبه بررسی مسمقاله    نیا

و خطای    سامانههای  حضور اغتشاشات خارجی، نامعینی  پذیر درهای انعطافبا دقت بالا و کاهش ارتعاشات ناشی از تحریک پنل

با  الگوریتم تحمل عملگر پرداخته است. فعال  یک  بهرهپذیر خطای  تطبیقی و  انتگرالی  لغزشی  از رویکرد کنترل مود  گیری 

  ت یوضع  جهت پایدارسازیبه منظور تخمین خطای عملگرهای وضعیت،  پایه مود لغزشی(    )بر  گر یادگیری تکرار شوندهمشاهده 

ساختار ناپیوسته   .توسعه یافته است  ،پذیربا لحاظ اثرات متقابل ناشی از دینامیک جسم صلب و انعطاف   و ارتعاشات فضاپیما

شده است که با    1پذیر خطا منجر به ایجاد فرامین ناپیوسته سیگنال کنترلی و تقویت پدیده نامطلوب چترینگکنترل تحمل

بهره لغزشساختار    در  تطبیقی  پیشنهاد  مس  ،سطح  در  ئاین  برده شده  کار  به  تابع علامت  همچنین،  است.  مرتفع شده  له 

گر در مقابل اغتشاشات  اهده بر افزایش قوام مشجهت تخمین خطای عملگر، علاوه   توسعه یافته  شونده  کرارت  یریادگی  گرمشاهده 

کنش  برهم ناشی از    ماندهشده است. جهت کاهش ارتعاشات باقی   سامانهمنجر به کاهش بار محاسباتی    ،خارجی با ساختار ساده

عملگرهای   خرابی  از  ناشی  اثرات  و  صلب  جسم  الگوریتم   ،وضعیتدینامیک  کرنش    کنترل  از  نرخ  های وصله  و فیدبک 

-کاملا کوپل صلب غیرخطی و   با دینامیک سامانه محدودو زمان کلی یداریپا  استفاده شده است. ک یزوالکتریپ  حسگر/عملگر

  تضمین   اپانوفیل  قانون با استفاده از  ،  پیشنهادی  گر خطای عملگرو الگوریتم مشاهده   ی روش کنترل  با   ناقص عملگر  پذیرانعطاف

است. مزیت    شده  و  قالب   سامانهعملکرد  در  محققین  سایر  توسط  شده  ارائه  رایج  رویکردهای  با  مقایسه  در  پیشنهادی 

 شده است. داده   ی عددی نمایشهایسازهیشب

انتگرالیانعطاف  یفضاپیماواژگان کليدي:   لغزشی  پذیر خطا، کنترل فعال ، کنترل تحملتطبیقی  پذیر، کنترل مود 

یادگیری تکرار شونده گر ارتعاشات، مشاهده
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 . مقدمه 1

سامانه پایدارسازی  نقش  امروزه  هوافضایی  مدرن  های 

کند. وجود  ا ایفا میآنه  هایموریتأ مهمی در موفقیت م

نامعینی  خارجی،  خطاهای    سامانههای  اغتشاشات  و 

کنترلی را کاهش داده   سامانهتواند عملکرد  عملگر می

ناپایداری کل   به  بنابراین، جهت    سامانه و منجر  شود. 

اطمینان   قابلیت  و  ایمنی  کنترل  سامانهافزایش  ها، 

تحمل کنترل  و  مناسب  پیشنهاد وضعیت  خطا  پذیر 

 .  [3-1]شود می

صورت   مطالعات  به  توجه  دهه  پذیرفته با  های  در 

با   مقابله  برای  متعددی  کنترلی  رویکردهای  گذشته، 

است که  شده  اغتشاشات و خطاهای عملگر توسعه داده  

، [4]  های کنترل تطبیقیتوان از روشاز جمله آن می

، کنترل  [6]، کنترل بازگشتی  [5]کنترل مود لغزشی  

  های کنترل فازی ، الگوریتم[7]بر شبکه عصبی  مبتنی 

برد. کنترل مود    [9]بین مدل  و کنترل پیش  [8] نام 

برابر  های کنترلی به دلیل قوام در  روشلغزشی در میان  

  قرار گرفته  مورد توجه ،ها و اغتشاشات خارجینامعینی 

مرحله رسیدن    ،کلاسیک آن   هایروش، در  است. اگرچه

در این    سامانهناپذیر است و قوام  به سطح لغزش اجتناب 

شود. کنترل مود لغزشی انتگرالی بر  مرحله تضمین نمی

از بین بردن فاز رسیدن   این مشکل غلبه کرده و قابلیت

از همان ابتدا  سامانه بطوریکه  ؛باشددارا میرا  به سطح 

کنترل مود لغزشی    ن،یبنابراشود.  میوارد فرآیند لغزش  

ها انتگرالی قوام بیشتری نسبت به اغتشاشات و نامعینی

 .  [10, 2]دارد 

تحمل  هایروش   مؤثری   یهاروشخطا،    پذیرکنترل 

  مورد   که  هستند  اطمینان   قابلیت  و  ایمنی  بهبود  برای

این    .[11] است    گرفته  قرار  محققان  از   بسیاری  توجه

کنترل وضعیت فضاپیماها های  سامانهها برای  الگوریتم

  % 30زیرا تقریبا از درجه اهمیت بالایی برخوردار است، 

  سامانه زیر این  مربوط به    هاها و خطاهای فضاپیماخرابی

پذیر خطا بازسازی . ایده اصلی کنترل تحمل[12]است  

م به شکل  کنترلر  یک  مختلف ؤ ساختار  شرایط  در    ثر 

مطالعات [13]است    موریتیأم مثال،  عنوان  به   .

کنترل وضعیت   سامانه ای جهت حفظ عملکرد گسترده

سوئیچینگ  با  کنترلی  الگوریتم  یک  از  استفاده   2با 

به   عملگر    وضعیتوابسته  خطای  حضور  در  فضاپیما 

  توسعه   جهت  ،به طور کلی.  [14]است    صورت پذیرفته

  وجود   اصلی  روش  دو  خطا،  برابر  در  مقاوم  هایکنترلر

 .  [15]پذیر خطای فعال و غیرفعال کنترل تحمل: دارد

تحمل کنترل  با  ساختار  و  ثابت  غیرفعال  خطای  پذیر 

کنت ساختار  خطا،  مقدار  و  نوع  تغییری  تغییر  رلر 

ناقص   3کند. شن و همکاراننمی برای یک فضاپیمای 

تحمل کنترل  خطایعملگر  پیشنهاد    پذیر  تطبیقی 

همکاران[16]دادند   و  عشایری  کنترل   4.  الگوریتم 

پذیر خطای مود لغزشی انتگرالی را جهت مانور  تحمل

انعطاف فضاپیمای  یک  دادند  وضعیت  پیشنهاد  پذیر 

پذیر خطای غیرفعال کنترل تحملهای  الگوریتم.  [17]

مقاوم هستند و در    ،سامانهدر برابر خطاهای احتمالی  

بالای   کران  مورد  در  اطلاعاتی  نیازمند  مواقع  بیشتر 

به    حیاتی  ضعف  نقطه  یک  که  هستند  سامانهخطای  

با کنترل تحمل  .رودشمار می پذیر خطای  در مقایسه 

تحمل کنترل  فعال،  روش  غیر  از  فعال  خطای  پذیر 

  سامانه تشخیص و جداسازی خطا برای جبران خطای  

  ی ریپذکه کنترل  ییحال، از آنجا  ن یبا اکند.  استفاده می

محاسبات قدرت    ها مایفضاپ  یداخل   پردازشگرهای  یو 

اجرا است،  تحمل  هایالگوریتم  ی محدود    پذیر کنترل 

تشخیص   سامانه  ی همزمان به اجرا  ازیکه ن  یفعالخطای  
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دارد، دشوار   نیسنگ  یبا بار محاسبات  و جداسازی خطا

   است.

این   با  مقابله  انواع مشاهدهمسئلهجهت  کنترلر  ،  و  گر 

مبر مشاهدهمبتنی  به عنوان یک رویکرد  ثر جهت  ؤ گر 

تحمل میکنترل  پیشنهاد  خطا  توانایی پذیر  که  شود 

با استفاده از   5. هو و همکاران[18]تخمین خطا را دارد  

با وجود اغتشاشات مشاهده به تشخیص خطا  گر خطا 

پرداختند   همکاران[19]خارجی  و  لیو  یک    6.  نیز 

گر  پذیر خطای مبتنی بر مشاهدهالگوریتم کنترل تحمل

پیشنهاد  عملگر  تخمین خطای  زمانی جهت  تاخیر  با 

همکاران[20]کردند   و  گائو  مود   7.  کنترل  ترکیب  با 

تخمین منطق فازی،   الگوریتملغزشی ترمینال سریع و  

پذیر خطای فعالی برای فضاپیمای صلب  کنترل تحمل

 .[21]طراحی نمودند 

وضعیت   خرابی  مانورهای  و  بزرگ  زاویه  با  و  سریع 

های با دینامیک کاملا کوپل  سامانهعملگرهای وضعیت  

میانعطاف-صلب بالای پذیر  فرکانس  مودهای  تواند 

  را کاهش دهد.   را تحریک کرده و دقت ماموریت  سامانه

راهکار از  ارتعاشات یکی  کاهش  جهت  مطرح    های 

های  بر توسعه الگوریتمها، علاوهسامانهمانده در این  باقی 

)به عنوان مثال، ارسال فرامین کنترلی   کنترل وضعیت

صاف( و  حسگر/عملگرهای    ،پیوسته  از  استفاده 

میپی هوباردزوالکتریک  و  بیلی  های الگوریتم  8باشد. 

کنترلی ساده اما موثری برای کنترل ارتعاشات پیشنهاد 

از رویکرد فیدبک موقعیت مثبت    9. هو و ماآ [22]  دادند

پذیر ای فضاپیمای انعطافجهت کاهش ارتعاشات سازه

نمودند   همکاران[23]استفاده  و  سونگ  روش    10.  از 

جهت کاهش ارتعاشات یک  نرخ کرنش    فیدبک  کنترل

از میان  . [24] پذیر استفاده کردندسازه فضایی انعطاف

شدههای  روش نرخ الگوریتم  ،  بررسی  فیدبک  کنترل 

پیاده به  توجه  با  میرایی  کرنش  ناحیه  و  آسان  سازی 

گرفته  گسترده قرار  محققان  از  بسیاری  توجه  مورد  تر 

رویکردهای   برخلاف  الگوریتم  این  همچنین،  است. 

فعال ارتعاشات، توانایی پایدارسازی چند مرسوم کنترل  

 مود ارتعاشی را داراست. 

به   مقاله  این  مشاهده  طراحیدر  یادگیری  یک  گر 

وضعیت   عملگرهای  خطای  تخمین  برای  تکرارشونده 

پذیر پرداخته شده است. سپس،  یک فضاپیمای انعطاف

پذیر خطای مود لغزشی انتگرالی الگوریتم کنترل تحمل

ارتعاشات   و  وضعیت  همزمان  کنترل  برای  تطبیقی 

حین و    سامانهمانده  توسعه یافته است. ارتعاشات باقی 

پس از مانور، با استفاده از الگوریتم فیدبک نرخ کرنش 

ب است.  یافته  رویکردهای  خش کاهش  نوین  های 

 : پیشنهادی عبارتند از

ارائه رویکرد کنترلی مود لغزشی انتگرالی به همراه   •

پذیر خطای توسعه یافته با استفاده  کنترل تحمل

از بهره تطبیقی که توانایی کاهش پدیده چترینگ 

با   همزمان  کنترلی  ناپیوسته  فرامین  از  حاصل 

 . باشدرا دارا می الگوریتم کنترل فعال ارتعاشات

مشاهده • جهت  طراحی  تکرارشونده  یادگیری  گر 

یک   عملگر  خطای  دینامیک    سامانهتخمین  با 

پذیر. قابل ذکر  انعطاف-غیرخطی کاملا کوپل صلب

مشاهده غالب  برای  است  شده  طراحی  گرهای 

قرار  سامانه استفاده  مورد  صلب  دینامیک  با  های 

 . [25] اندگرفته

از  تخمین دقیق • ناشی  با زمان  تر خطاهای متغیر 

سازی و کاهش  تر جهت پیاده عملگر، ساختار ساده

های تخمین  بار محاسباتی نسبت به سایر الگوریتم

[26] . 



 

 

 

ة 
ري

ش
ن

  
ش

عا
رت

و ا
ت 

و
ص

ي 
م

عل
  

 /
ل  

سا
14

14
03

 / 
ه 

ور
د

 
م 

ه
زد

سی
  / 

ة 
ار

م
ش

ج 
پن

و 
ت 

س
بی

/ 
ع 

د 
لا

می
ي

م
ظی

...
...

 ...
...

...
...

...
.

 ....  
...

.
.1

 

m
e
c
h

_
m

a
g

@
y
a

h
o

o
.c

o
m

 

 

34 

تحملپیاده  • کنترل  الگوریتم  خطای  سازی  پذیر 

گر یادگیری تکرار شونده بر یک  مبتنی بر مشاهده

پذیر  انعطاف-با دینامیک کاملا کوپل صلب   سامانه

آنها  غیرخطی کنش  هم  بر  از  ناشی  اثرات  و    و 

 . محدود سامانه-همچنین اثبات پایداری زمان 

این مقاله به این صورت سازماندهی شده است که در  

دوم فضاپیما    ،بخش  دینامیک  ریاضی  مدلسازی 

کنترل    به طراحی  شود. بخش سوم،پذیر ارائه میانعطاف

بر تحمل مبتنی  تطبیقی  انتگرالی  لغزشی  مود  پذیر 

گر یادگیری تکرارشونده به همراه کنترل فعال  مشاهده

چهارمدر  .  پردازدمیارتعاشات   نتایج    ،بخش 

نهایت  سازیشبیه ارائه شده است. در  های کامپیوتری 

 گیری پایان یافته است.  مقاله با نتیجه

 مدلسازي ریاضی  .2

به  توان  یرا م  ریپذانعطاف   یمایفضاپمعادلات دینامیک  

 :[27] کرد ف یتوص  زیر صورت

(1 ) 

[
𝐌𝑅 𝐌𝑅𝐹

𝐌𝐹𝑅 𝐌𝐹
] [
𝛚̇
𝛈̈𝑘
] + [

𝐂𝑅 𝐂𝑅𝐹
𝐂𝐹𝑅 𝐂𝐹

] [
𝛚
𝛈̇𝑘
]

+ [
𝟎 𝟎
𝟎 𝐊𝐹

] [
𝚽
𝛈𝑘
]

= [
𝐮𝑐 + 𝐝

−𝐏T𝑔𝐀𝑃
𝑎 ] 

𝐀𝑃
𝑎 = 𝑔𝐍−1𝐏T𝛈𝑃

𝑠  

𝛚بطوریکه در آن   ∈ ℝ𝟑×𝟏  ای  های زاویهبردار سرعت

𝛈𝑘فضاپیما،   ∈ ℝ
های  یافته بخش مختصات تعمیم  𝟏×𝟑

𝐮𝒄پذیر، انعطاف ∈ ℝ
𝐝  گشتاور کنترلی، 𝟏×𝟑 ∈ ℝ𝟑×𝟏 

مانور می  𝚽و  اغتشاشات خارجی   زوایای  باشند. بردار 

ماتریسبه  𝐊و    𝐌  ،𝐂های  ماتریس جرم،  ترتیب  های 

اندیس سختی،  و  ترتیب  به  Fو    𝑅های  میرایی 

بخش نشان  انعطافدهنده  و  صلب  فضاپیما های  پذیر 

تقویتی   𝑔همچنین،  باشند.  می بهره  ضریب 

ترتیب عملگر  به  sو    aحسگر/عملگرهای پیزوالکتریک،  

مشخصات   𝐍و    P  ،𝐀های  ترمو حسگر پیزوالکتریک،  

 باشند.های پیزوالکتریک میسازه

فضاپیما وضعیت  تعریف    پذیر انعطاف  یسینماتیک  با 

 باشد: به صورت زیر می 11ها کواترنیون 

(2 ) 
𝐪̇(𝑡) =

1

2
Γ(𝐪)𝛚     

𝚪(𝐪) = {
−𝐪1:3

T

(𝑞0𝐈3×3 + 𝐪1:3
× )

 

𝐪که در آن   = [𝑞0 𝐪1:3]
T = [𝑞0 𝑞1 𝑞2 𝑞3]

T   و قید

𝑞0
T + 𝐪1:3

T 𝐪1:3 = است.    1 علامت  برقرار  همچنین، 

(𝑋)× پادمتقارن است سیماتر انگریب. 

 گر و کنترلر. طراحی مشاهده3

تحمل کنترل  بخش  این  لغزشی  در  مود  خطای  پذیر 

یک   همراه  به  تطبیقی  سوئیچینگ  تابع  با  انتگرالی 

فعال  مشاهده کنترل  و  وضعیت  عملگر  خطای  گر 

فرایند  دیاگرام  بلوک  است.  شده  طراحی  ارتعاشات 

مشاهده کنترلر و  در شکل  طراحی  داده   1گر  نمایش 

در نظر گرفته    ری ز  پیش از طراحی، فرضیات  شده است. 

 شده است:  

 𝑑maxبا مقدار اشباع    𝐝  سامانهاغتشاشات کلی  :  1  فرض

𝐝‖1‖محدود است. بطوریکه   ≤ 𝑑max [28] . 

محدود در   𝑒𝑚با ثابت مثبت    خطای عملگر:  2  فرض

است گرفته شده  0 نظر  ≤ max [𝑒1. 𝑒2. 𝑒3] ≤ 𝑒𝑚 

[29]. 

 مثبت معین است.   𝐌𝑅ماتریس   :3فرض 
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 گر یادگیری تکرارشونده پذیر خطا و مشاهده. بلوک دیاگرام کنترلر تحمل1شکل 

 گر یادگيري تکرار شونده . مشاهده3-1

میمشاهده تکرارشونده  یادگیری  به  گر  را  خطا  تواند 

خروجی   و  ورودی  بین  اختلاف  توسط  آنلاین  صورت 

و  مشاهده هرگونه    سامانهگر  و  بزند  در    ییرتغتخمین 

مدلسازی   دهد.  یصتشخوجود خطا    یلبه دلرا    سامانه

 خطای عملگر به صورت زیر در نظر گرفته شده است: 

(3 ) 𝐮c = 𝐄(𝑡)𝐮ℎ = 𝐮ℎ + (𝐄(𝑡) − 𝐈3×3)𝐮ℎ
= 𝐮ℎ + 𝐮𝑓  

آن   در  𝐄(𝑡)که  = diag{𝑒1(𝑡), 𝑒2(𝑡), 𝑒3(𝑡)}    با

0  فرض ≤ 𝑒𝑖 ≤ 1 (𝑖 = کاهش    (1,2,3 ماتریس 

فضاپیما، وضعیت  عملگرهای  به    𝐮𝑓و    𝐮ℎ  اثربخشی 

نشان  اختلاف دهنده  ترتیب  و  کنترلی  دلخواه  گشتاور 

 گشتاور ناشی از خطای عملگر است.  

دینامیک   است  بازنویسی    سامانه بنابراین، لازم  طوری 

در   عملگر  خرابی  از  ناشی  گشتاور  اختلاف  که  شود 

معادله  بازنویسی  با  منظور  بدین  شود.  ظاهر  معادلات 

 داریم: (1)

(4 ) 𝐌𝑅𝛚̇ = −𝐌𝑅𝐹𝛈̈𝑘 − 𝐂𝑅𝛚− 𝐂𝑅𝐹𝛈̇𝑘
+ 𝐮ℎ + 𝐮𝑓 + 𝐝 

گر تخمین خطای طراحی شده به صورت زیر  مشاهده

 طراحی شده است: 

(5 ) 
𝐌𝑅𝛚̇̂ = −𝐌𝑅𝐹𝛈̈𝑘 − 𝐂𝑅𝛚̂ − 𝐂𝑅𝐹𝛈̇𝑘

+ 𝐮ℎ + 𝐮̂𝑓(t)

+ 𝜆1(𝛚 − 𝛚̂)
+ 𝛌2sgn(𝛚 − 𝛚̂) 

𝐮̂𝑓(𝑡) = 𝐊1𝐮̂𝑓(𝑡 − 𝜏)

+ 𝐊2sgn(𝛚− 𝛚̂) 

𝛚̂طوریکه  به ∈ 𝐑3×1    و𝐮̂𝑓(𝑡) ∈ 𝐑
ترتیب  به  1×3

زاویه سرعت  گشتاور  مبین  اختلاف  و  تخمینی  ای 

 𝜆1روزرسانی الگوریتم،  معرف بازه زمانی به 𝜏تخمینی، 

,𝐊1ثابت مثبت،   𝐊2 ∈ 𝐑
بهره مثبت   هایماتریس 3×3

𝛌2و ، معین ∈ 𝐑
باشد که  ماتریس مثبت معین می  3×3

 است.   سامانهمقدار آن وابسته به حد بالای اغتشاشات 

لازم است دو متغیر    ، گرجهت بررسی عملکرد مشاهده

زاویه سرعت  تخمینی  خطای  عنوان  به  و  جدید  ای 

خطای تخمینی اختلاف گشتاور به صورت زیر تعریف  

 شود:

(6 ) 𝛚̃(𝑡) = 𝛚(𝑡) − 𝛚̂(𝑡) 

𝐮̃𝑓(𝑡) = 𝐮𝑓(𝑡) − 𝐮̂𝑓(𝑡) 

  ( 5)در بخش اول معادله    𝛚̂(𝑡)و    𝛚(𝑡)با جایگذاری  

 داریم:

(7 ) 
𝐌𝑅𝛚̇̃(𝑡) = 𝐂𝑅𝛚̃(𝑡) + 𝐮̃𝑓(𝑡)

+ 𝜆1(𝛚̃(𝑡))

+ 𝛌2sgn(𝛚̃(𝑡))

+ 𝐝 

مشاهده  :1لم   مطابق  اگر  تکرارشونده  یادگیری  گر 

تعریف شده باشد، لازم است نامساوی زیر   (5)  معادله

 برقرار شود: 
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(8 ) 

𝐮̃𝑓
T(𝑡)𝐮̃𝑓(𝑡) ≤ 𝛼1𝐮̃𝑓

T(𝑡 − 𝜏)𝐊1
T𝐊1𝐮̃𝑓(𝑡

− 𝜏)

+ 𝛼2sgn
T(𝛚̃(𝑡))𝐊2

T𝐊2sgn(𝛚̃(𝑡))

+ 𝛼3𝛖
T(𝑡)𝛖(𝑡) 

𝛖(𝑡)طوریکه به = 𝐮𝑓(𝑡) − 𝐊1𝐮𝑓(𝑡 − 𝜏)   و𝛼𝑖(𝑖 =

های مثبتی هستند که در ادامه اثبات لم ثابت  (1.2.3

 شوند.تعریف می 1

به    اثبات: کنترلی  گشتاور  اختلاف  تخمینی  خطای 

شود. بنابراین  تعریف می  (6)  صورت بخش دوم معادله

توان خطای تخمینی اختلاف گشتاور را به صورت می

 زیر بازنویسی کرد: 

(9 ) 

𝐮̃𝑓(𝑡) = 𝛖(𝑡) + 𝐊1𝐮𝑓(𝑡 − 𝜏)

− 𝐮̂𝑓(𝑡)   

= 𝐊1𝐮̃𝑓(𝑡 − 𝜏)

− 𝐊2sgn(𝛚̃(𝑡))

+ 𝛖(𝑡) 

 شود که: میاثبات 

(10 ) 

𝐮̃𝑓
T(𝑡)𝐮̃𝑓(𝑡)

= 𝐮̃𝑓
T(𝑡 − 𝜏)𝐊1

T𝐊1𝐮̃𝑓(𝑡 − 𝜏)

− 2𝐮̃𝑓
T(𝑡 − 𝜏)𝐊1

T𝐊2sgn(𝛚̃(𝑡))

+ 2𝐮̃𝑓
T(𝑡 − 𝜏)𝐊1

T𝛖(𝑡)

+ sgnT(𝛚̃(𝑡))𝐊2
T𝐊2sgn(𝛚̃(𝑡))

− 2sgn(𝛚̃(𝑡))𝐊2
T𝛖(𝑡) + 𝛖T(𝑡)𝛖(𝑡) 

های  توان نامساوی، می[30]باتوجه به نامساوی یانگ  

 تضمین نمود: (10)زیر را بر اساس معادله 

(11 ) 
−2𝐮̃𝑓

T(𝑡 − 𝜏)𝐊1
T𝐊2sgn(𝛚̃(𝑡))

≤ γ1𝐮̃𝑓
T(𝑡 − 𝜏)𝐊1

T𝐊1𝐮̃𝑓(𝑡 − 𝜏)

+
1

𝛾1
sgnT(𝛚̃(𝑡))𝐊2

T𝐊2sgn(𝛚̃(𝑡)) 

(12 ) 

2𝐮̃𝑓
T(𝑡 − 𝜏)𝐊1

T𝛖(𝑡)

≤ 𝛾2𝐮̃𝑓
T(𝑡

− 𝜏)𝐊1
T𝐊1𝐮̃𝑓(𝑡 − 𝜏)

+
1

𝛾2
𝛖T(𝑡)𝛖(𝑡) 

(13 ) 
−2sgn(𝛚̃(𝑡))𝐊2

T𝛖(𝑡)

≤ 𝛾3sgn
T(𝛚̃(𝑡))𝐊2

T𝐊2sgn(𝛚̃(𝑡))

+
1

𝛾3
𝛖T(𝑡)𝛖(𝑡) 

𝛾𝑖(𝑖که در آن مقادیر   = های مثبت و به  ثابت  (1.2.3

ترتیب   𝛼1این  = 1 + 𝛾1 + (1 𝛾2⁄ )  ،𝛼2 = 1 +

(1 𝛾1⁄ 𝛼3و    ( = 1 + 𝛾2 + 𝛾3  باشند. با جایگذاری می

 داریم:  (10)در معادله  (13)تا  (11)های نامساوی

(14 ) 

𝐮̃𝑓
T(𝑡)𝐮̃𝑓(𝑡)

≤ 𝛼1𝐮̃𝑓
T(𝑡 − 𝜏)𝐊1

T𝐊1𝐮̃𝑓(𝑡 − 𝜏)

+ 𝛼2sgn
T(𝛚̃(𝑡))𝐊2

T𝐊2sgn(𝛚̃(𝑡))

+ 𝛼3𝛖
T(𝑡)𝛖(𝑡) 

 شود.  اثبات می 1در نهایت لم 

معادله    سامانه  :1قضيه   مشاهده  (1)دینامیکی  گر  و 

معادله   شونده  تکرار  بگیرید.   (5)یادگیری  نظر  در  را 

به    𝛚̃(t)و    𝐮̃𝑓(t)توان نشان داد خطای تخمینی  می

بنابراین لازم  یک مجموعه کوچک همگرا خواهد شد. 

 گر مطابق زیر انتخاب شود:های مشاهدهاست بهره

(15 ) 
−𝜙 + 𝜆1 − 𝛾4 > 0 

1 − (1 + (1 𝛾4⁄ ) + 𝛿)𝛼1‖𝐊1‖
2 ≥ 0 

𝜆2.min − 𝑑max ≥ 0 

 های مثبت هستند.ثابت 𝛿 و   𝛾4بطوریکه در آن  

تابع لیاپانوف پیشنهادی به صورت زیر انتخاب   اثبات:

 شده است: 

(16 ) 
𝑉ILO =

1

2
𝛚̃T𝐌𝑅𝛚̃

+ ∫ 𝐮̃𝑓
T(𝑟)𝐮̃𝑓(𝑟)𝑑𝑟

𝑡

𝑡−𝜏

 

 همچنین، مطابق با نامساوی یانگ داریم:

(17 ) 
𝝎̃(𝑡)𝒖̃𝑓(𝑡) ≤ 𝛾4𝝎̃

𝑇(𝑡)𝝎̃(𝑡)

+
1

𝛾4
𝒖̃𝑓
𝑇(𝑡)𝒖̃𝑓(𝑡) 

 (17)و جایگذاری معادله    𝑉ILOبا توجه به مشتق زمانی  

 در آن داریم: 
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(18 ) 

𝑉̇ILO = 𝛚̃
T[𝐂𝑅𝛚− 𝐂𝑅𝛚̂

+ 𝐮̃𝑓(𝑡)𝜆1(𝛚̃(𝑡))

+ 𝛌2sgn(𝛚̃(𝑡))

+ 𝐝𝑒] + 𝐮̃𝑓
T(𝑡)𝐮̃𝑓(𝑡)

− 𝐮̃𝑓
T(𝑡 − 𝜏)𝐮̃𝑓(𝑡 − 𝜏)

≤ (𝜙 − 𝜆1 + 𝛾4)‖𝛚̃‖
2

+ (1 + (1 𝛾4⁄ ))𝐮̃𝑓
T(𝑡)𝐮̃𝑓(𝑡)

− 𝐮̃𝑓
T(𝑡 − 𝜏)𝐮̃𝑓(𝑡 − 𝜏) − (𝜆2.min

− 𝑑max)‖𝛚̃‖
2 

گونه  𝜆2.minاگر   نامساوی  به  که  شود  انتخاب  ای 

𝜆2.min ≥ 𝑑max ،داریم:  آنگاه برقرار باشد 

(19 ) 

𝑉̇ILO ≤ −(−𝜙 + 𝜆1 − 𝛾4)‖𝛚̃‖
2

− 𝛿‖𝐮̃𝑓(𝑡)‖
2

− [1 − (1 + (1 𝛾4⁄ )

+ 𝛿)𝛼1‖𝐊1‖
2]‖𝐮̃𝑓(𝑡

− 𝜏)‖
2

+ (1 + (1 𝛾4⁄ )

+ 𝛿)[𝛼3𝛖
𝑇(𝑡)𝛖(𝑡)

+ 𝛼1𝐊1
𝑇𝐊1] 

کنید 1  فرض  − (1 + (1 𝛾4⁄ ) + 𝛿)𝛼1‖𝐊1‖
2 ≥ 0 

به صورت زیر ساده   (19)برقرار است. در نتیجه معادله  

 شود: می

(20 ) 𝑉̇ILO ≤ −(−𝜙 + 𝜆1 − 𝛾4)‖𝛚̃‖
2

− 𝛿‖𝐮̃𝑓(𝑡)‖
2
+ 𝜎 

𝜎بطوریکه   = (1 + (1 𝛾4⁄ ) + 𝛿)[𝛼3𝑘𝑣 + 𝛼1‖𝐊1‖
2] 

گر معادله  توان نشان داد که خطای مشاهدهاست. می

سرعت    ( 20) تخمینی  خطای  بنابراین  است.  محدود 

ای و خطای عملگر به صورت زیر محدود شده و  زاویه

𝑉̇ILO ≤  :[31]شود اثبات می 0

(21 ) 
‖𝛚̃‖ ≤ √

𝜎

−𝜙 + 𝜆1 − 𝛾4
 

‖𝐮̃𝑓(𝑡)‖ ≤ √
𝜎

𝛿
 

  ( 5)گر معادله در مشاهده 𝛌2sgn(𝛚̃(𝑡)): ترم  1نکته 

قوام   افزایش  به  اغتشاشات   سامانه منجر  مقابل  در 

 شود.خارجی می

 . کنترل نامی 3-2

دینامیک و سینماتیک وضعیت را بدون خطای    :2لم  

عملگر و اغتشاشات خارجی در نظر بگیرید )بخش اول 

. قانون کنترل نامی پیشنهادی به صورت زیر  (1)معادله  

 طراحی شده است: 

(22 ) 
𝐮𝑁 = −𝑘𝑝𝐪1:3 − 𝑘𝑑 tanh (

𝛚

𝑝2
) 

+𝐌𝑅𝐹𝛈̈𝑘 + 𝐂𝑅𝛚

+ 𝐂𝑅𝐹𝛈̇𝑘  

آن  در  و  ثابت  𝑘𝑑و    𝑘𝑝  که  مثبت  اسکالر    𝑝2های  یک 

 باشد. غیرصفر می

به صورت کامل توصیف    [32]در مرجع    2لم    اثبات:

 شده است. 

از ویژگی:  2نکته   استفاده  کواترنیون با  تابع  های  و  ها 

می هایپربولیک،  به    (22)معادله    𝐮𝑁توان  تانژانت  را 

 صورت کران بالای زیر نوشت: 

(23 ) 

|𝐮𝑁| ≤ |𝑘𝑝𝐪1:3| + |𝑘𝑑 tanh(
𝛚

𝑝2
)|

+ |𝐌𝑅𝐹𝛈̈𝑘| + |𝐂𝑅𝛚|

+ |𝐂𝑅𝐹𝛈̇𝑘|

≤ 𝑘𝑝 + 𝑘𝑑 + 𝑎 + 𝑏

+ 𝑐  

در آن می بالای  که  و  |𝐌𝑅𝐹𝛈̈𝑘|  ،|𝐂𝑅𝛚|توان کران   ،

|𝐂𝑅𝐹𝛈̇𝑘|    را به صورت زیر    (23)تعریف شده در معادله

 : [33] در نظر گرفت

(24 ) 
|𝐌𝑅𝐹𝛈̈𝑘| = 𝑎1‖𝛈𝑘‖ + 𝑎2‖𝛈̇𝑘‖

+ 𝑎3‖𝛈̈𝑘‖ = 𝑎 
|𝐂𝑅𝛚| = 𝑏1‖𝚽‖ + 𝑏2‖𝛚‖ = 𝑏 
|𝐂𝑅𝐹𝛈̇𝑘| = 𝑐1‖𝛈𝑘‖ + 𝑐2‖𝛈̇𝑘‖ = 𝑐 
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تحمل3-3 کنترل  مبتنی  .  خطاي  مود  پذیر  بر 

 لغزشی انتگرالی 

سطح لغزش انتگرالی جهت طراحی کنترل مود لغزشی  

 :[32] انتگرالی به صورت زیر در نظر گرفته شده است

(25 ) 

𝐒𝐼 = 𝐃{𝛚(𝑡) − 𝛚(𝑡0)

− ∫ 𝐌𝑅
−1[−𝐌𝑅𝛈̈𝑘(𝜎) − 𝐂𝑅𝛚(𝜎)

𝑡

𝑡0

− 𝐂𝑅𝐹𝛈̇𝑘(𝜎) + 𝐮𝑁(𝐪.𝛚)]𝑑𝜎} 

𝐃که در آن  ∈ 𝐑3×3    یک ماتریس ثابت است و باید به

𝐃𝐌𝑅ای انتخاب شود که  گونه
پذیر باشد. باید معکوس  1−

𝑡به این نکته توجه داشت که در   = 𝑡0    لازم است شرط

𝐒I(𝛚(𝑡0). 𝑡0) = قانون    0 بنابراین  باشد.  برقرار 

 شود:کنترلی به صورت زیر تعریف می

(26 ) 𝐮 = 𝐮𝑁 + 𝐮𝐹
I  

آن   در  تحملکه  مود کنترل  بر  مبتنی  خطای  پذیر 

 شود: لغزشی کلاسیک به صورت زیر تعریف می

(27 ) 
𝐮𝐹
I

= {−𝐾𝑠𝐒I − 𝛽
(t)

(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I

‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖

 if 𝐒I ≠ 0

0                                             otherwise

 

آن  در  و  𝐾𝑠  که  مثبت  ثابت  بهره    𝛽(𝑡)  یک  تابع 

 سوئیچینگ بوده و به صورت زیر تعریف شده است: 

(28 ) 
𝛽(𝑡) =

√3𝑒𝑚‖𝐮𝑁‖∞ + 𝑑max + 𝜀

1 − 𝑒𝑚
 

 ثابت مثبت محدود است.   𝜀بطوریکه در آن،  

با   :2قضيه   وضعیت  کنترل  دینامیک  کنید  فرض 

فرضیات   با  عملگر  این    3تا    1خطای  به  است.  معتبر 

می لغزش  ترتیب  به سطح  رسیدن  𝐒Iتوان  = با   0 را 

معادلات   کنترلی   ( 27)و    ( 22)جایگذاری  قانون  در 

 ، حفظ نمود.  (26)

 نظر بگیرید:  تابع لیاپانوف زیر را در اثبات:

(29 ) 𝑉𝐹
𝐼 =

1

2
𝐒I
T𝐒I 

مشتق معادله  با  از  𝐒Iبرای    (29)گیری  ≠ با    0 و 

(  (26) پذیر خطا )معادله  جایگذاری قانون کنترل تحمل

 داریم: ( 29)در معادله 

(30 ) 

𝑉̇𝐹
𝐼 = 𝐒I

T𝐒̇I = 𝐒I
T𝐃𝐌𝑅

−1([𝐈3
− 𝐄(𝑡)]𝐮𝐹

I + 𝐝 − 𝐄(𝑡)𝐮𝑁)

= 𝐒𝐼
T𝐃𝐌𝑅

−1([𝐈3 − 𝐄(𝑡)](−𝐾𝑠𝐒I

−  𝛽(t)
(𝐃𝐌𝑅

−1)
T
𝐒I

‖(𝐃𝐌𝑅
−1)

T
𝐒I‖

) + 𝐝

− 𝐄(𝑡)𝐮𝑁) 

نامساوی   xTyطبق  ≤ √3‖x‖‖y‖∞    مولفه برای 

𝐄(t)𝐮N
I توان نوشت:می 

(31 ) 𝐄(𝑡)𝐮𝑁 ≤ √3‖𝑒𝑚‖‖𝐮𝑁‖∞ 

با در نظر گرفتن حدود بالای هر پارامتر و جایگذاری  

 داریم: (30) در معادله  (31)معادله 

(32 ) 

𝑉̇𝐹
𝐼 ≤ 𝐒I𝐃𝐌𝑅

−1{[1 − 𝑒𝑚](−𝐾𝑠𝐒I

− 𝛽(𝑡)) + 𝑑max

− √3𝑒m‖𝐮𝑁‖∞}

≤ 𝐒I𝐃𝐌R
−1{−𝐾𝑠𝐒[1

− 𝑒m]

− √3𝑒m‖𝐮𝑁‖∞
− 𝑑max − 𝜀

+ 𝑑max

+ √3𝑒m‖𝐮𝑁‖∞}

≤ 𝐒I𝐃𝐌𝑅
−1{−𝐾s𝐒I[1

− 𝑒𝑚] − 𝜀}

≤ −𝐒I𝐃𝐌𝑅
−1(𝐾𝑠𝐒I[1

− 𝑒𝑚])

− 𝜀‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖

≤ −𝜖𝐒I
𝟐

− 𝜀‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ 

𝜖که در آن   = 𝐃𝐾𝑠[1 − 𝑒𝑚]𝐌𝑅
مثبت معین است.    1−

دهد که حرکت لغزشی  همچنین این معادله نشان می

اغتشاشات می و  عملگر  عملکرد  کاهش  برابر  در  تواند 

 خارجی ثابت باقی بماند. 
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کنترل  3-4 تحمل.  بر  تطبيقی  مبتنی  پذیر خطاي 

 مود لغزشی انتگرالی 

پذیر خطای مود لغزشی انتگرالی با قانون کنترل تحمل

بهره سوئیچینگ تطبیقی به صورت زیر پیشنهاد شده  

 است:

(33 ) 

𝐮𝐴𝐹

=

{
 
 

 
  𝛽̂

(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I

‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖

 if  𝛽̂‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ ≥ 𝜉

−𝛽̂2
(𝐃𝐌𝑅

−1)T𝐒I
𝜉

 if  𝛽̂‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ < 𝜉

 

باشد و  یک اسکالر مثبت کوچک می  𝜉بطوریکه در آن  

 𝛽̂ ≥  شود:طبق قانون تطبیقی زیر محاسبه می 0

(34 ) 𝛽̇̂ = 𝜌(‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ − 𝜇 𝛽̂)   

𝛽̂(0) ≥ 0  

 یک ثابت مثبت است. 𝜇  که در آن 

به  :3لم   قانون  به  بهره سوئیچینگ  با توجه  روزرسانی 

بهره  (34)معادله    ،𝛽    ،مثال عنوان  به  دارد؛  بالا  حد 

وجود دارد، بطوریکه    𝛽̅مثبت اسکالر    همیشه یک مقدار

𝛽 ≤ 𝛽̅   و 𝛽̂ ≤ 𝛽̅   برای همه𝑡 >  صادق باشد.  0

 نظر بگیرید: تابع لیاپانوف زیر را دراثبات: 

(35 ) 𝑉𝑆 =
1

2
𝐒I
T𝐒I 

مشتق از  با  جایگذاری    𝑉𝑆گیری  و  زمان  به  نسبت 

 در آن داریم:  (33) و   (22)معادلات 

(36 ) 𝑉̇𝑆 ≤ −(1 − 𝑒m)( 𝛽̂ − 𝛽)‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ 

𝛽̂اگر   :1حالت   > 𝛽   و‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ ≥ 𝜇 𝛽̂   ،باشد

گرفت:  می نتیجه  𝑉̇𝑆(0)توان  < 𝛽̇̂  و   0 ≥ برقرار    0

𝑉̇𝑆(𝑡)است. تا زمانیکه   ≤ کاهش پیدا   𝐒I، تابع لغزش  0

میمی و  داد  کند  نشان  𝑉𝑆(𝑡)توان  ≤ 𝑉𝑆(0)    برقرار

‖𝐒I‖دهد  است، که نشان می ≤ √2𝑉𝑆(0)  ،بنابراین  .

𝛽̇̂اگرچه   ≥ تطبیقی    0 بهره  در    𝛽̂است،  بالایی  حد 

به 𝛽̇̂روزرسانی  قانون  = 𝜌(‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ − 𝜇 𝛽̂) 

 دارد. 

𝛽̂اگر   :2حالت   > 𝛽    و‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ < 𝜇 𝛽̂  باشد ،

گرفت:  می نتیجه  V̇S(0)توان  < β̇̂و    0 ≤ برقرار    0

و بهره   𝑉𝑆(𝑡). به این ترتیب، هر دو تابع لیاپانوف  است

 𝑉𝑆(0)دارای حدود بالا توسط مقادیر اولیه    𝛽̂تطبیقی 

میمی  𝛽̂(0)و   اثبات  بنابراین  𝑉𝑆(𝑡)شود:  باشند.  ≤

𝑉𝑆(0)   و𝛽̂(𝑡) ≤ 𝛽̂(0). 

𝛽̂اگر    :3حالت   ≤ 𝛽    و‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ < 𝜇 𝛽̂  باشد، 

گرفت:  می نتیجه  𝑉̇𝑆(0)توان  > 𝛽̇̂  و   0 ≤ برقرار    0

کراندار   𝛽توسط    𝛽̂. در این حالت واضح است که  است

اگرچه   دارد(.  بالا  )حد  است  𝑉̇𝑆(𝑡)شده  > است،   0

می که  اثبات  تابع   𝑉𝑆شود  آنجاییکه  از  است.  محدود 

شرایط    𝐒Iلغزش   𝐃𝐌𝑅)‖در 
−1)T𝐒I‖ ≤ 𝜇 𝛽̂   صادق

می داد  است،  نشان  ‖𝐒I‖توان  ≤

𝜇 𝛽̂ ‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖⁄  می تابع  باشدبرقرار  رو  این  از   .

ثابت    𝑉𝑆(𝑡)لیاپانوف   𝑉𝑠توسط 
∗ = 0.5(‖𝐒I‖ ≤

𝜇 𝛽̂ ‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T‖⁄  حد بالا دارد.  (

𝛽̂اگر    :4حالت   ≤ 𝛽    و‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ ≥ 𝜇 𝛽̂  باشد، 

گرفت:  می نتیجه  𝑉̇𝑆(𝑡)توان  > 𝛽̇̂و    0 ≥ برقرار    0

کراندار    𝛽توسط    𝛽̂. در این مورد واضح است که  است

𝐃𝐌𝑅)‖در شرایط    𝐒Iتا زمانیکه  شده است.  
−1)T𝐒I‖ >

𝜇 𝛽̂  می باشد،  تطبیقی  صادق  قانون  𝛽̇̂توان  =

𝜌‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖   را تخمین نمود. با مقایسه𝑉̇𝑆(𝑡)   با

𝛽̇̂(𝑡)  قابل ذکر است ،𝑉̇𝑆(𝑡) ≤ 𝑘𝑚 𝛽̇̂(𝑡)   ،برقرار است

مثبت  𝑘𝑚بطوریکه   صورت    ثابت  به  و  𝑘𝑚است  =

(1 − 𝑒𝑚)𝛽 𝜌⁄    تابع بنابراین،  است.  شده  تعریف 

براساس   𝑉𝑆(𝑡)لیاپانوف  ≤ 𝑉𝑆(0) + 𝑘𝑚[𝛽̂(𝑡) +

𝛽̂(0)]   براین، در شرایطی که  حد بالا دارد. علاوه𝛽̂ ≤
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𝛽  توان نشان داد  باشد، می𝑉𝑆(𝑡) ≤ 𝑉𝑆(0) + 2𝑘𝑚𝛽̂ 

 برقرار است. 

تحل   بر میچهار    لیاساس  اثبات  فوق،  که  حالت  شود 

تطبیقی   بنابراین،   𝛽̂بهره  دارد.  بالایی  کران  همیشه 

وجود دارد بطوریکه    𝛽̅همیشه یک مقدار ثابت مثبتی  

𝛽 ≤ 𝛽̅   و𝛽̂ ≤ 𝛽̅   برای تمامی𝑡 >  .برقرار است 0

معادله    سامانهالگوریتم کنترل وضعیت برای    :3قضيه  

را در مقابل خطای عملگر و اغتشاشات خارجی در    (1)

فرضیات   نظر گرفتن  با در  بگیرید.    ، مسیر 2  و  1نظر 

  کنترلر   از  استفاده  با  توان می  را  بسته  حلقه   سامانه

  به  (34) معادله تطبیقی  قانون  و (33) معادله تطبیقی

𝐒I  لغزشی  منیفولد  همسایگی =   محدود   زمان  در  0

   .کرد هدایت

 تابع لیاپانوف پیشنهادی زیر را در نظر بگیرید: اثبات:

(37 ) 𝑉𝐴𝐹
𝐼 =

1

2
𝐒I
T𝐒I +

1 − 𝑒𝑚
2𝜌

(𝛽̂ − 𝛽̅)2 

𝛽̂‖(𝐃𝐌𝑅اگر    :1 حالت
−1)T𝐒I‖ ≥ 𝜉    با باشد، 

معادلات   زمانی   (34)  و  (33)جایگذاری  مشتق  در 

𝑉𝐴𝐹
𝐼:داریم ، 

(38 ) 

𝑉̇𝐴𝐹
𝐼 = 𝐒I

T𝐒̇I

+
1 − 𝑒m
𝜌

(𝛽̂ − 𝛽̅)𝛽̇̂

= 𝐒I
T𝐃𝐌𝑅

−1([𝐈3 − 𝐄(𝑡)]𝐮𝐴𝐹 + 𝐝

− 𝐄(𝑡)𝐮𝑁) +
1 − 𝑒m
ρ

(𝛽̂

− 𝛽̅)𝜌(‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ − 𝜇 𝛽̂)

≤ −(1 − 𝑒m)[𝛽̅

−
√3𝑒𝑚‖𝐮𝑁‖∞ + 𝑑max

1 − 𝑒𝑚
]

× ‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖

− 𝜇(1 − 𝑒𝑚)(𝛽̂ − 𝛽̅)𝛽̂ 

لم   به  توجه  است  3با  واضح   ،|𝛽̂ − 𝛽̅| ≤ 𝛽̅    و𝛽̅ −

√3𝑒m‖𝐮𝑁‖∞+𝑑max+𝜀

1−𝑒𝑚
نامساوی  از  استفاده  با  بنابراین   .

xTy ≤ √3‖x‖‖y‖∞ :داریم 

(39 ) 

𝑉̇𝐴𝐹
𝐼 ≤ −𝜇(1 − 𝑒𝑚)|𝛽̂ − 𝛽̅|

− 𝜀‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖

+ 𝜇(1

− 𝑒𝑚) (|𝛽̂ − 𝛽̅|

+
1

4
𝛽̅2)

= 𝛿1|𝛽̂ − 𝛽̅|

− 𝛿2‖𝐒I‖ + 𝜂1 

های مثبتی هستند ثابت  𝜂1و    𝛿1،  𝛿2بطوریکه در آن  

به صورت  که  به  𝛿1ترتیب  = 𝜇(1 − 𝑒𝑚)  ،𝛿2 =

𝜀‖𝐃𝐌𝑅
𝜂1، و  ‖1− = 𝜇(1 − 𝑒𝑚) (𝛽̅ +

1

4
𝛽̅2)    تعریف

 اند. بنابراین با توجه به تعاریف داریم: شده

(40 ) 
𝑉̇𝐴𝐹
𝐼 ≤ √

2𝜌𝛿1
2

1 − 𝑒𝑚
√
1− 𝑒𝑚
2𝜌

(𝛽̂ − 𝛽̅)
2

− √2𝛿2√
1

2
𝐒I
T𝐒I + 𝜂1 

 

 

≤ −min [√
2𝜌𝛿1

2

1 − 𝑒𝑚
. √2𝛿2]

× (√
1 − 𝑒𝑚
2𝜌

(𝛽̂ − 𝛽̅)
2

+√
1

2
𝐒I
T𝐒I) + 𝜂1

≤ −𝛿(𝑉𝐴𝐹
𝐼 )2 + 𝜂1 

𝛿که در آن   = √2min [√
𝜌𝛿1

2

1−𝑒𝑚
. 𝛿2]  .است 

𝛽̂‖(𝐃𝐌𝑅: اگر  دوم  حالت
−1)T𝐒I‖ < 𝜉    باشد، مشتق

پیشنهادی   لیاپانوف  تابع  زیر    (37)زمانی  صورت  به 

 شود: بازنویسی می
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(41 ) 

𝑉̇𝐴𝐹
𝐼 = −

1− 𝑒𝑚
𝜌

𝛽̂2‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖

2

+ (1 − 𝑒𝑚)𝛽̂‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖

− (1 − 𝑒𝑚) [𝛽̅

−
√3𝑒𝑚‖𝐮𝑁‖∞ + 𝑑max

1 − 𝑒𝑚
]

× ‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ + (1 − 𝑒𝑚)(𝛽̂

− 𝛽̅)‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖

− 𝜇(1 − 𝑒𝑚)(𝛽̂ − 𝛽̅)𝛽̂ 

𝛽̂‖(𝐃𝐌𝑅با توجه به  
−1)T𝐒I‖ < 𝜉توان  ، به راحتی می

ترم   نمود  𝛽̂‖(𝐃𝐌𝑅اثبات 
−1)T𝐒I‖ = 𝜉 مقدار    ⁄2 با 

𝛽̂‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖ = 𝜉 خود    ⁄2 مقدار  بیشینه  به 

(1 − 𝑒𝑚)𝜉 لم  می  ⁄2 به  توجه  با  بنابراین،  و    3رسد. 

  ( 41)توان معادله  اول، می  حالتتوضیحات موجود در  

 را به صورت زیر نوشت: 

(42 ) 𝑉̇𝐴𝐹
𝐼 ≤ 𝛿(𝑉𝐴𝐹

𝐼 )1/2 + 𝜂2 

اول    حالتتعاریف یکسانی همانند    𝛿2و    𝛿1که در آن  

𝜂2یک ثابت مثبت است که به صورت    𝜂2دارند، و   =

1−𝑒𝑚

4
(𝜇𝛽̅2 + 4𝜇𝛽̅ + 𝜉)  نهایت،   در  شود.تعریف می

هر ترکیب  مقدار    حالتدو    با  هر  برای  بالا، 

𝛽̂‖(𝐃𝐌𝑅
−1)T𝐒I‖:داریم ، 

(43 ) 𝑉̇𝐴𝐹
𝐼 ≤ 𝛿(𝑉𝐴𝐹

𝐼 )1/2 + 𝜂 

آن   در  𝜂که  = max[𝜂1. 𝜂2] =
1−𝑒𝑚

4
(𝜇𝛽̅2 +

4𝜇𝛽̅ + 𝜉)    این مسیر  پس،  زمان    سامانهاست.  در 

𝑉𝐴𝐹براین، کاهش  علاوه  .[34]   محدود پایدار است
𝐼    در

تواند مسیرهای سیستم حلقه بسته را  زمان محدود می

𝑉𝐴𝐹)به  
𝐼 )1/2 ≤ 𝜂 𝛿(1 − 𝛼)⁄    هدایت کند که𝛼   یک

بازه   در  مثبت  0ثابت  < 𝛼 < بنابراین،  می  1 باشد. 

 شود.  اثبات تکمیل می

 . کنترل فعال ارتعاشات 3-5

بخش   در  پیشنهادی  وضعیت  کنترل    پیش اگرچه 

توانایی پایدارسازی مانور وضعیت در حضور اغتشاشات 

و خطاهای عملگر دارد، اما ممکن است منجر به تحریک  

انعطاف  پذیر انعطافمودهای   که  فضاپیماهای  پذیر 

های های سبک، بزرگ و پیچیده مانند پنلدارای سازه

شود.   اخورشیدی  از    نی در  فعال    روشبخش  کنترل 

نرخ   فیدبک  از    کرنشارتعاشات  استفاده  های  وصلهبا 

ارتعاشات    کیزوالکتریپ  حسگر/عملگر کنترل  جهت 

انعطافبخش  استفاده   نیح  پذیرهای  مانور  از  پس  و 

   شده است.

پیزوالکتریک،  یخروج  ان یجر کرنش    حسگر  نرخ 

 : کندیم یریگرا اندازه ریپذانعطاف هایپنل

(44 ) 

𝑉𝑠(𝑡) = 𝐺𝐶𝑖(𝑡)

= 𝐺𝐶𝑒31 (
ℎ𝑏
2

+ ℎ𝑃) 𝑧𝑃∫
𝜕2

𝜕𝑥2
𝝍𝑘(𝑥)𝛈̇𝑘(𝑡)𝑑𝑥

𝐿𝑃

0

 

تنظیم  𝐺𝐶  که در آن   انیجر  𝑖(t)،  علامتکننده  بهره 

  𝝍𝑘(𝑥)ثابت شارژ/تنش پیزوالکتریک و    𝑒31(𝑡)ر،  مدا

شکل   همچنین  استتابع   .𝑧𝑃  ،ℎ𝑃    و𝐿𝑃 ترتیب به   

وصله طول  و  ضخامت  پیزوالکتریک  عرض،  های 

به    𝑉𝑎باشند. ولتاژ ورودی عملگرهای پیزوالکتریک  می

 شود:صورت زیر تعریف می

(45 ) 𝑉𝑎 = 𝐾pzt𝑉𝑠(𝑡) 

کنترل    یروینبهره کنترلی است.  𝐾pztبطوریکه در آن  

𝑓𝑐  ا اعمال  هوصله  یکه بر رو  عملگرشده توسط    دیتول

ی به صورت  گشتاور خمش  هیشود با استفاده از نظریم

 : [35]شود استخراج می زیر

(46 ) 𝑓𝑐 = 𝐸𝑃𝑑31𝑧𝑃 (
ℎ𝑏 + ℎ𝑃
2

)∫
𝜕

𝜕𝑥

𝐿𝑃

0

𝝍𝑘(𝑥)𝑑𝑥𝑉𝑎(𝑡) 
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های  ثابت کرنش وصله  𝑑31مدول یانگ و    𝐸𝑃که در آن 

 باشد.پیزوالکتریک می

 . نتایج و شبيه سازي 4

ا اثربخش  نیدر  و بخش،  کنترلی  رویکردهای  ی 

نشان داده   یعدد  ی سازهیبا شبگر پیشنهادی  مشاهده

است. عملکرد    شده  ارزیابی  های  الگوریتمجهت 

تحمل کنترل  با  نتایج  لغزشی  پیشنهادی،  مود  پذیر 

است.   شده  مقایسه  در ها  یسازهیشب  یتمامکلاسیک 

صورت    0.001با بازه زمانی    12متلب/سیمولینک  افزارنرم

 پذیرفته است.  

شامل    بدنه اصلی   ی در نظر گرفته شده برایپارامترها

هاب   طول  هاب؛  𝑎مشخصات  = 0.3(m)  ممان  ،

𝐽𝑥اینرسی   = 7.31 (kg.m
2)  ،𝐽𝑦 = 13.44-

(kg.m2)    و𝐽𝑧 = 11.72 (kg.m
مشخصات (2  ،

𝜌𝐴  چگالیها؛  پنل = 2 (
kg

m
خمشی  ( سفتی   ،𝐸𝐼 =

35 (GPa)  طول ،𝐿𝑚 = 2(m)،    عرض𝑤 = 0.3(m) 

های  ها از وصلهسازیقابل ذکر است در شبیه  باشد.می

است.  A5پیزوالکتریک   شده  اغتشاشات  استفاده 

پذیر  های انعطافخارجی وارد شده به بدنه صلب و پنل

گرفته شده   نظر  در  زیر  صورت  به  ترتیب  به  فضاپیما 

 است:

(47 ) 𝑑 = 0.02 sin(0.02𝑡) 

، سناریویی در نظر گرفته شده  خطاسازی  جهت شبیه

هر عملگر دچار کاهش  است که از همان ابتدای مانور  

 شوند. جزئیات آن به شرح زیر است: میاثربخشی 

(48 ) 𝑒𝑖 = {
0                                           𝑡 < 10
0.8 sin(0.02𝑡)                   𝑡 ≥ 10

 

زیر در نظر   گر به صورتشرایط اولیه کنترلر و مشاهده

 گرفته شده است:  

(49 ) 𝐪(𝑡0) = [0.2415 ;−0.5 ;  −0.26 ;  0.79] 

𝛚̂(0) = 𝛚(0) = [0 ; 0 ; 0] rad/s 
𝐮̂𝑓(0) = [0 ; 0 ; 0] N.m 

پذیر  همچنین، پارامترهای کنترل نامی و کنترل تحمل

صورت   به  𝑘𝑝خطا  = 𝑘𝑑 = 0.5  ،𝑘𝑑 = و  0.0001  ،

آن  بهره تطبیقی  𝜌های  = 𝜇و    0.02 = 0.00025 

گرفته شده   نظر  در  پارامترهای  دیگر،  از طرف  است. 

مشاهده طراحی  صورت  برای  به  نیز  λ1گر  = 400 ،

𝛌2 = diag[0.0001 . 0.002 . و  [0.004  ،𝐊1 =

𝐊2 = diag{0.005 . 0.005 .  باشد. می {0.005

خطاهای عملگر و اغتشاشات   ،هاسازیدر تمامی شبیه

خارجی وارد بر فضاپیما به صورت یکسان در نظر گرفته  

 شده است.  

 
 . گشتاورهای کنترلی 2شکل 

گشتاور کنترلی مورد نیاز سامانه را برای حالت  2شکل  

تحمل کنترل  بدون  و  میبا  نمایش  خطا  دهد. پذیر 

توان مشاهده کرد، گشتاور اولیه برای  همانطور که می

درصد    10پذیر خطا حدود  سامانه بدون کنترل تحمل

 است. افزایش پیدا کرده 
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 ها( )کواترنیون ی مانورزوایا .  3شکل 

قابلیت  افزودن  واسطه  به  کنترلی  تلاش  همچنین 

است  تحمل ذکر  قابل  است.  یافته  پذیری خطا کاهش 

الگوریتم کنترل فعال ارتعاشات در تمام مدت ماموریت 

 برای هر دو حالت کنترلی فعال است.  

 
 ای  های زاویه . سرعت 4شکل 

ها  کواترنیون به ترتیب زوایای مانور در قالب    4و    3شکل  

و بدون کنترل تحملهای زاویهو سرعت با  پذیر  ای را 

می نشان  میخطا  مشاهده  که  همانطور  شود،  دهد. 

پذیر خطا دچار نوسانات سامانه در غیاب کنترل تحمل

 شود. بزرگی در طول مانور می

 
  یانحراف تخمینی گشتاور کنترلی به واسطه خطا. 5شکل 

 عملگر 

درصد    20حدود    سامانهدر هر دو نمودار نوسان اولیه  

می پیدا  حالت افزایش  همچنین،  با   سامانههای  کند. 

ثانیه به مقدار   60پذیر خطا پس از حدود  کنترل تحمل

رسد. این درحالی است که در الگوریتم بدون  مطلوب می

از  قابلیت تحمل بیش  به  زمان  این    150پذیری خطا، 

 انجامد. ثانیه می

مقدار واقعی انحراف گشتاور   𝐮f(t)، پارامتر  5در شکل  

مقدار تخمینی انحراف گشتاور کنترلی    𝐮̂f(t)کنترلی و  

دهد. به طور کلی  به واسطه خطای عملگر را نشان می

می شکل  این  مشاهدهدر  عملکرد  یادگیری  توان  گر 

 تکرارشونده پیشنهادی را مورد بحث قرار داد.  
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 . سه متغیر مودال اول ارتعاشی  6شکل 

می مشاهده  که  مشاهدههمانطور  تخمین  شود،  گر، 

)حدود   دارد.   80مناسبی  خطا  مقدار  از  درصد( 

گر پیشنهادی، ثانیه اول مانور، مشاهده  40در  همچنین،  

گشتاوری که سامانه به واسطه خطای عملگر از دست  

   کند.دهد را شناسایی میمی

و  6شکل   با  را  ارتعاشی  اول مودال  سه متغیر  بدون  ، 

پذیر خطا به همراه کنترل فعال ارتعاشات  کنترل تحمل

دهد. همانطور که در این نمودارها  مورد بررسی قرار می

از می ناشی  کوپلینگ  دلیل  به  کرد،  مشاهده  توان 

انعطاف و  صلب  جسم  بخشدینامیک  های  پذیر، 

کنند. وجود  پذیر از رفتار جسم صلب تبعیت میانعطاف

می صلب  جسم  عملگرهای  در  ارتعاشات  خطا  تواند 

 پذیر سامانه را متاثر از خود سازد. های انعطافبخش 

عملکرد   بررسی  جهت  بعدی  گام  قانون  سامانهدر   ،

گر پیشنهادی با سطح  پذیر خطا و مشاهدهکنترل تحمل

 مقایسه شده است.   [36]کلاسیک ارائه شده در مرجع 

 
 گشتاورهای کنترلی. 7شکل 

 
 . تغییرات پارامتر تطبیقی 8شکل 

گشتاور کنترلی سامانه را با دو سطح کلاسیک   7شکل 

دهد. تفاوت رفتار و تلاش کنترلی  و انتگرالی نشان می 

در هر دو سطح به وضوح مشخص است. نکته قابل توجه  

در  دینامیکی  سامانه  نوسانات  و  موجود  چترینگ 

لغزش کلاسیک می این رفتار نزدیکی سطح  باشد، که 

کنترلر   در  پیشنهادی  تطبیقی  بهره  واسطه حضور  به 

است. شکل  تحمل یافته  بهبود  خطا،  تغییرات   8پذیر 

به و  پیشنهادی  تطبیقی  در  پارامتر  شده  برده  کار 

تحمل کنترل  را  الگوریتم  انتگرالی  لغزشی  مود  پذیر 

 دهد.نمایش می
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 ها( )کواترنیون مانور زوایای.  9شکل 

 
 ای های زاویه . سرعت 10شکل 

قالب   سامانههای  حالت  10و    9های  شکل در 

ای را برای این دو سطح  های زاویهها و سرعتکواترنیون 

می مینمایش  که  همانطور  کرددهد.  مشاهده  ،  توان 

زاویه سرعت  و  مانور  زوایای  پایدارسازی  ای  زمان 

پذیر خطای پیشنهادی نسبت به  الگوریتم کنترل تحمل

   باشد.کنترل مود لغزشی کلاسیک به مراتب کمتر می

 
 سه متغیر اول مودال ارتعاشی . 11شکل 

الگوریتم عملکرد  اثر  بررسی  کنترل  جهت  های 

و  تحمل پیشنهادی  وضعیت  عملگر  خطای  پذیر 

بخش رفتار  بر  انعطافکلاسیک  جابجایی های  پذیر، 

مودال سه متغیر اول ارتعاشی برای هر دو الگوریتم در  

 مقایسه شده است.   11شکل  

 
 سه متغیر اول مودال ارتعاشی  . 12شکل 

پذیر خطای پیشنهادی به خوبی  الگوریتم کنترل تحمل

ارتعاشات   به کاهش  مانور    سامانهقادر  از  حین و پس 

می که  همانطور  است.  در  شده  کرد،  مشاهده  توان 

های  پذیر خطای کلاسیک، بخشالگوریتم کنترل تحمل
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با پیادهانعطاف الگوریتم کنترل فعال  پذیر حتی  سازی 

باقی  ارتعاشات  دارای  در  ارتعاشات،   سامانهمانده 

باشد. قابل ذکر است، بخش عمده این نوسانات به  می

 ظاهر شده است.   سامانهواسطه پدیده چترینگ در  

از طرف دیگر، برای بررسی اثر کنترل فعال ارتعاشات  

، تاریخچه زمانی سه متغیر اول مودال  سامانهبر عملکرد  

سازی این الگوریتم به صورت  بدون فعالدر حالت با و  

تحمل کنترل  الگوریتم  با  لغزشی  همزمان  مود  پذیر 

توان  نمایش داده شده است. می  12انتگرالی در شکل  

فعال با  که  کرد  اثر  مشاهده  ارتعاشات،  کنترل  سازی 

انعطاف پذیر به حداقل  تقابلی دینامیک جسم صلب و 

خواهد رسید و کنترل وضعیت در محیطی با اغتشاشات  

 داخلی کمتر به عملکرد خود ادامه خواهد داد.

 گيري نتيجه.  5

پذیر خطای  در این مقاله، به طراحی یک کنترل تحمل

به   الگوریتم  بر  مبتنی  تطبیقی  انتگرالی  لغزشی  مود 

پذیر در  همراه کنترل فعال ارتعاشات فضاپیمای انعطاف

پرداخته   خارجی  اغتشاشات  و  عملگر  خطای  معرض 

تحمل کنترل  الگوریتم  است.  مود  شده  خطای  پذیر 

ای طراحی شده است  لغزشی انتگرالی تطبیقی به گونه

هنگامیکه  در زمان محدود پایدار شود.    سامانهکه مسیر 

پذیر  شود، الگوریتم کنترل تحملعملگر دچار خرابی می

خطای پیشنهادی از همان ابتدای مانور به جبران این  

پردازد. الگوریتم کنترل پیشنهادی، فاز رسیدن  خطا می

یک کنترل  های کلاسبه سطح لغزش را که در الگوریتم

گیرد، حذف کرده و از همان ابتدا مود لغزشی صورت می

شود. جهت تخمین خطای عملگر از  وارد مود لغزش می

مشاهده تابع  یک  وجود  با  شونده  تکرار  یادگیری  گر 

علامت در ساختار آن استفاده شده است که از جمله  

قوام   افزایش  آن  اغتشاشات   سامانه خواص  مقابل  در 

مشاهده که  شد  مشاهده  همچنین  است.  گر  خارجی 

را   شده  زده  تخمین  خطاهای  همگرایی  پیشنهادی، 

مستقل از ورودی کنترل وضعیت تضمین کرده است.  

همچنین، الگوریتم فیدبک نرخ کرنش به عنوان کنترل  

باقی  نوسانات  ارتعاشات،  خطای  فعال  از  ناشی  مانده 

جسم   و  صلب  جسم  دینامیکی  کوپلینگ  عملگر، 

داده است. از    کاهشا حین و پس از مانور  پذیر رانعطاف

فعالیت از  جمله  استفاده  نویسندگان،  آتی  های 

خطای  الگوریتم تخمین  جهت  ماشین  یادگیری  های 

 باشد. عملگرها می
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