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  چکیده

هاي مقاوم فعال ارتعاشات و مود لغزشي ترمينال سريع غيرتکين براي مانور وضعيت فضاپيماي  ي الگوريتمطراح ،اين مقالهدر 

فضاپيما در مانور وضعيت سه  ريپذ انعطاف-کاملاً کوپل صلب يرخطيغ کيناميمدل دپذير بررسي شده است. در ابتدا  انعطاف

زمان وضعيت و  الگوريتمي براي کنترل هم سپس .ج شده استمحوره با استفاده از معادلات لاگرانژ شبه مختصات استخرا

هاي  بر سطح لغزش ترمينال غيرتکين سريع که به همگرايي خطاهاي ردگيري وضعيت و سرعت ارتعاشات سيستم مبتني 

 ادامهشود، طراحي شده است. در  ها و اغتشاشات خارجي منجر مي اي )به صفر( در زمان محدود و در حضور نامعيني زاويه

مقاوم کنترل فعال  تميالگور کي کارگيري بهبا  مانورو پس از  نيح پذير هاي انعطاف ناشي از ديناميک پنل مانده يارتعاشات باق

همگرايي زمان محدود سيستم است.  افتهيکاهش صورت نمايي  هاي حسگر/عملگر پيزوالکتريک به با استفاده از وصله اتارتعاش

ي عددي با ها يساز هيشبکارگيري تئوري پايداري لياپانوف اثبات شده است.  ريد کنترلي و با بهحلقه بسته با رويکرد هيب

زمان کنترلرهاي مقاوم وضعيت و ارتعاشات پيشنهادي  کارگيري هم و مزيت بهعملکرد  ،4کوتاي مرتبه -استفاده از روش رانگ

 دهد يم ي را ارائها سازه يريپذ طافبا انع ي ديناميکيها ستميس رايج کنترل هايکرديبا رو سهيدر مقا

 ينينامع ،، مود لغزشي ترمينال غيرتکينکنترل فعال ارتعاشات، کنترل مقاوم ک،يزوالکتريپهای کلیدی:  واژه 

Active vibration and maneuver control of a flexible spacecraft using 

robust and non-singular fast terminal sliding mode algorithms 

Milad Azimi1 

1- Assistant Professor, Aerospace Research Institute (Ministru of science, research and technology), Tehran, Iran, azimi.m@ari.ac.ir  

Abstract 

This paper deals with a robust active vibration and non-singular fast terminal sliding mode control 

design for flexible spacecraft attitude maneuvers. First, the fully coupled nonlinear rigid-flexible 

dynamic model of the spacecraft in the three-axis maneuver is derived using Lagrange's equations in 

terms of quasi-coordinates. Then, the attitude control law is designed based on a fast non-singular 

terminal sliding surface, which leads to the zero convergence of attitude tracking and angular velocity 

errors in a finite time in the presence of external disturbances and parameter uncertainties. Next, the 

flexible panels' residual vibrations during and after the maneuver have been reduced exponentially 

using a robust active vibration control algorithm through piezoelectric sensor/actuator patches. It has 

been proven that this algorithm ensures the stability of the closed loop system and eliminates the need 

for conservative assumptions regarding uncertainties and external disturbances at the upper limit. The 

finite-time convergence of the closed-loop system with a hybrid control approach is proved by the 

Lyapunov stability theory. The numerical simulations using 4th order Runge-Kutta approach show the 

simultaneous utilization of the proposed attitude and vibration controllers' performance compared to 

the classical approaches for dynamical systems with structural flexibility. 

Keywords: active vibration control, non-singular terminal sliding mode, piezoelectric, robust control, uncertainty 
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 . مقدمه1
ا توجه به ب ماهايفضاپ وضعيت کنترل

هاي  هاي تعريف شده در مأموريت نيازمندي

از  يکي ،پيشرفته با ملاحظات دقت و چابکي

به شمار  ييصنعت فضا ياصل يقاتيتحق يها نهيزم

مانند  اي پيچيده ييفضا هاي مأموريت. رود مي

و  يربرداريتصو آرايش پروازي،، تقرب/اتصال

و  قيدق ضرورت اجراي فرامين ازدور، سنجش

ايجاد را  هامايفضاپ يمدار وضعيتو حفظ  داريپا

 مدرن امروزي يماهايفضاپ از طرف ديگر، کند. مي

اند تا  شده يطراح وزن سبکو  شرفتهيبا مواد پ

جرم  هاي پيشرفته، هزينه، بر انجام مأموريت علاوه 

اين کاهش دهند.  نيز و مصرف سوخت را

 هاي بخشبا هاب صلب  کياغلب از  هامايفضاپ

 يها مانند پانلبا ميرايي پايين  رِيپذ انعطاف

 ها و بازوهاي رباتيکي ، بومها آنتن ،يديخورش

 ،چند مورد استثناي به. [1،2]اند  هشد ليتشک

مربوط به  کيالاست يها ييجا هجاب و کيناميد

 ينرسيجرم و ا ليبه دل ر،يپذ انعطاف  هاي بخش

گرفته شده و  دهيناد قاتيتحق شتريکمتر، در ب

سازي شده  صلب مدل جسم کي عنوان به مايفضاپ

 ييرايجرم سبک، م لي، به دلوجوداين با. [3] است

نوسانات  ،ها بخش نيا ي زيادريپذ کم و انعطاف

شده که مقابله و  تحميل ستميبه س توجهي قابل

 .[4]کند  کاهش آن را دشوار مي

دال وم يرهايمتغ يريگ زهاندااز طرف ديگر، 

 ياست و استفاده از حسگرها نيز دشوارارتعاش 

و  يساز يکم يهوشمند برا عملگرهايو  خاص

 طيمح ن،يبرا . علاوه[5] است يها ضرور کنترل آن

متناوب  مملو از منابع اغتشاشي پيوسته يافضا 

 مستعدهاي کنترل وضعيت را  باشد که سيستم مي

. با [6] کند پذير مي هاي انعطاف تحريک بخش

 رکنترل يعوامل مخرب، طراح نيتوجه به ا

 يها چالش زياد ييو با کارا اعتماد قابل وضعيت

در مرحله  ن،يکند. بنابرا يم ليرا تحم يمهم

  غلبه يتأثير ارتعاشات برا يکنترلر، بررس يطراح

 يها  يژگيبه و يابيبر نوسانات ناخواسته و دست

 .[7] است يضرور سيستم مطلوب يگذرا

افت  دچار يرخطيغ يکيناميد يها ستميس

ي خارج اغتشاشاتها و  نامعينياز  يعملکرد ناش

کنترل  هاي الگوريتماز  ياريبس .هستند نيز

 نيبهبود عملکرد کنترل ا يبرا يرخطيغ

 [8]فيدبک  يساز يمانند کنترل خط ها ستميس

، کنترل [10] نهيبه کنترل [9] 1گام کنترل پس

 [13, 12] 2يلغزش مودو کنترل  [11] هوشمند

 يلغزش مودکنترل از اين ميان، اند.  شده شنهاديپ

 يمانند عملکرد گذرا ياريجذاب بس يها يژگيو

 تيو عدم حساس ها نامعينيدر برابر  قوام، مناسب

به  يابيدست يبرا. [15 ،14]دارد  اغتشاشاتبه 

 ييخواص همگرا شيافزا وزمان محدود  ييهمگرا

 يلغزش مودکنترل  ،يکيناميد يها ستميس

 که عيسر ترمينال يلغزش مودو کنترل  3النيترم

برند )که  بهره مي يرخطيغ يسطوح لغزش از

سرعت هاي ترمينال استاندارد،  نسبت به الگوريتم

 که خصوص زماني به دارد يتر عيسر ييهمگرا

توسعه ( از مبدأ دور باشند ي سيستمها حالت

استفاده از مکاران و ه 4و. ي[18-16] است افتهي

را  عيسر ناليترم يکنترل مود لغزش يها  تميالگور

پيشنهاد دادند افزايش سرعت همگرايي  جهت

تر و با  . اين الگوريتم عملکرد رديابي سريع[19]

دقت بيشتري را نسبت به الگوريتم مود لغزشي 

و  5. فنگدهد ترمينال کلاسيک از خود نمايش مي

 ناليترم يکنترل مود لغزش با پيشنهاد همکاران

. [20] کردند را حل ، مسئله تکينگيينيرتکيغ

 کيبر تحر  علاوهها  ماهيت ناپيوسته اين الگوريتم

 به منجرنشده فرکانس بالا،  مدل  يها کيناميد
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 . [22 ،21] شود يم 6نگيچتر جاديا

 يابياز محققان مشکل کنترل رد ياريبس

با  با پارامترهاي نامعين را يرخطيغ يها ستميس

الگوريتم کنترلي مود لغزشي ترمينال استفاده از 

و  7لي. [24 ،23] اند کرده يبررسغيرتکين 

 يانتگرال ناليترم يلغزش مود رکنترلهمکاران 

هاي انتگرال تواني  ترم شاملکه  ينيرتکيغ عيسر

 . [25]کردند  يطراحرا  است

ر مقاوم مود لغزشي کنترلو همکارش  8يانگ

اي کنترل دقت بالاي ترمينال سريع غيرتکيني بر

هاي غيرخطي در حضور نامعيني را ارائه  سيستم

نور ردگيري زمان . مسئله کنترل ما[26]کردند 

محدود فضاپيماهاي صلب نيز با استفاده از 

الگوريتم کنترلي مود لغزشي ترمينال غيرتکين 

و همکاران به  9. زو[28 ،27]بررسي شده است 

کنترل زمان محدود فضاپيماي صلب با 

کارگيري کنترل مود لغزشي ترمينال غيرتکين  به

 . همچنين[29]و شبکه عصبي چبيشف پرداختند 

استفاده از الگوريتم تطبيقي ترمينال سريع 

غيرتکين براي مسئله ردگيري وضعيت زمان 

           اي صلب پيشنهاد شده استمحدود فضاپيم

[30، 31].  

 نظر در ي و نوينا توسعه يکردهاياز رو يکي

طراحي قانون کنترل مقاله،  نيگرفته شده در ا

ترمينال سريع غيرتکين مود لغزشي 

(10
(NFTSMC زمان وضعيت و  براي کنترل هم

پذير  ارتعاشات زمان محدود يک فضاپيماي انعطاف

پذير  انعطاف-با ديناميک کاملاً کوپل صلب

شده  غيرخطي است. ساختار الگوريتم طراحي

محدود، سرعت زياد و  بر همگرايي زمان  علاوه 

مانع رينگ با کاهش پديده چت اجتناب از تکينگي،

نيز  ستميس يفرکانس بالا کيناميد کيتحر

  شود. مي

 طور به ممکن استفوق  يکردهايه روچ اگر

 هاي بخش از ارتعاشات هاي ناشي نامعيني مؤثري

 قوام حال درعينو  کاهش دادهرا  ريپذ انعطاف

دو موضوع اما همچنان د، نده شيرا افزا ستميس

در  ،اول آنکه. رديقرار گ موردتوجه ديبا

ارتعاش توسط  کنترل شده، رويکردهاي بررسي

 ياساس ايدهکه  [32]ه کنترل متمرکز محقق شد

دوم،  .است ر وضعيتکنترلبر   هيآن تک

 يبرا ژهيطور و به هاي کنترل وضعيت الگوريتم

 به پذيري انعطاف واسطه ي که بهعملکرد معضلات

 شود، يمي منجر کنترل تغيير در ضرايب بهره

 و اتکنترل فعال ارتعاش ن،ياند. بنابرا نشده يطراح

محور در  -عملکرد يکنترل رويکردهاي سازي پياده

بهبود عملکرد  يبرا ت،وضعيکنترل  ستميس

 است. يضرور ي سيستمکنترل کل

 رلکنتمحققان رويکردهاي مختلفي براي 

سرعت  فيدبک، مانند اند ارتعاشات ارائه کرده فعال

سنتز  ،[34]فيدبک موقعيت مثبت  ،[33]مودال 

. [36]و فيدبک نرخ کرنش  [35] ها مؤلفه

کنترل  يبر نوآور تحقيقات شتري، بحال بااين

کنترل فعال ارتعاش  يمتمرکز به جا وضعيت

 رفوق، کنترل جينتاغالب  ن،يبرا تمرکز کردند. علاوه

با فرض و  داگانهج طور بهفعال  کنترل و وضعيت

 سازه ميان يکيناميد کوپلينگگرفتن  دهيناد

شدند  يطراح مايفضاپ يو بدنه اصل ريپذ انعطاف

حلقه  ستميس گلوبال يدارياز پا توانست يکه نم

 حاصل کند.  نانيبسته اطم

در اين مقاله از يک الگوريتم کنترل فعال 

 ها و اغتشاشات خارجي نامعينيارتعاشات مقاوم به 

هاي حسگر/عملگر پيزوالکتريک استفاده  و وصله

 تميهاي الگور نوآوري ازجمله. شده است

کاربرد، همگرايي نمايي، گستردگي  ،پيشنهادي

و عدم استفاده حلقه بسته سيستم پايداري مقاوم 
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ها و  نامعيني يايستاري در حدود بالافرض پ از

 ي در نظر گرفته شده است.اغتشاشات خارج

 سازی رياضي . مدل2

هاب فضاپيماي در نظر گرفته شده شامل يک 

پذير مجهز به  صلب و دو پنل انعطاف

حسگر/عملگر پيزوالکتريک در مانور وضعيت چند 

 رييتغبرنولي براي -محوره است. از تئوري تير اويلر

 ها استفاده شده است. پنل کيالاست يها شکل

ها که  ونيکواترنبراي بيان پارامترهاي وضعيت، از 

q̅ = [q0 q] ∈ R4×1 شود استفاده  تعريف مي

اي  هاي زاويه شده که در رابطه زير با بردار سرعت

ω = [ωx ωy ωz]T   :در ارتباط هستند 

(1) �̇�(𝑡) =
1

2
{
(𝑞0𝐈3×3 + 𝐪×)𝛚

−𝐪𝑻𝛚
 

      مههههاتريس پادمتقههههارن و ×(q)کههههه در آن 

𝐪 = [q1 q2 q3]T   اسههت. سههرعت هههر نقطههه

بههر روي هههر پنههل نسههبت بههه دسههتگاه  Oفرضههي 

صهورت زيهر    تهوان بهه   مختصات بدنه ثابهت را مهي  

نمايش داد:

(2) �̇�(𝑂, 𝑡) = �̇�𝑖(𝑂, 𝑡) + 𝛚

× (𝐫𝑅
𝑖 (𝑂) + 𝐰𝑖(𝑂, 𝑡)) 

rRدر اين معادله 
i (O)  برداري از مرکز جرم تا

,O ،wi(Oفرم تغيير شکل نيافته نقطه  t), (i =

امين پنل بوده که با iتغيير شکل الاستيک  (1,2

کارگيري روش مودهاي فرضي با توابع شکلي  به

η(x) شود سازي مي گسسته

(3) 𝐰(𝑥, 𝑡) = ∑(𝛈𝑛)𝑇(𝑥)𝚪𝑛

𝑚

𝑛=1

(𝑡) 

Γnکه در آن  = [Γ1 Γ2 … Γn] n  امين

مختصات تعميم يافته است. انرژي جنبشي کل 

 زير در نظر گرفت:  صورت بهتوان  سيستم را مي

(4) 

T = T𝑀 + ∑ 𝑇𝑏
𝑖

2

𝑖=1

+ ∑ ∑ 𝑇𝑝
𝑖𝑗

𝑛𝑗

𝑗=1

𝟐

𝒊=1

=
1

2
𝛚𝑇𝐉ℎ𝛚 

+ ∑ ∫ 𝜌𝑏
𝑖 �̇�𝑖𝑇

�̇�𝑖
𝑎+𝐿𝑏

𝑎

2

𝑖=1

+𝛚𝜌𝑏
𝑖 (𝐫𝑅

𝑖×(𝑂)

+ 𝐰𝑖×)�̇�𝑖𝑑𝑥

+
1

2
∑ ∑ ∫ 𝜌𝑝

𝑖𝑗
�̇�𝑖𝑇

�̇�𝑖
𝑥𝑖+𝐿𝑝

𝑥𝑖

𝑛𝑗

𝑗=1

𝟐

𝒊=1

+ 𝛚 𝜌𝑝
𝑖𝑗
(𝐫𝑅

𝑖×(𝑂) + 𝐰𝑖×)�̇�𝑖𝑑𝑥 

و  pو  bهاي  همچنين در اين معادله انديس

M هاي پنل، پيزوالکتريک  ترتيب بيانگر مشخصه به

 اندازه a ،ممان اينرسي هاب Jhو هاب اصلي، 

 جرم در واحد طول ρb طول پنل و Lbهاب، 

است.  جرم در واحد طول ρpطول و  Lpها،  پنل

 از:  عبارت استانرژي پتانسيل کل سيستم 

(5) 

𝑉 = ∑ 𝑉𝑏
𝑖

2

𝑖=1

+ ∑ ∑ 𝑉𝑝
𝑖𝑗

𝑛𝑗

𝑗=1

𝟐

𝑖=1

=
1

2
∑ ∫ 𝐸𝐼𝑏

𝑖 𝐰′′𝑖2
𝑑𝑥

𝑎+𝐿𝑏

𝑎

2

𝑖=1

+
1

2
∑ ∑(𝐸�̅�ℎ)𝑝

𝑖 (𝑦 + 𝑦ℎ

𝑛𝑗

𝑗=1

𝟐

𝒊=1

+
ℎ𝑝

𝑖 2

3
) ∫ 𝐰′′𝑖2

𝑑𝑥
𝑥𝑖+𝐿𝑝

𝑥𝑖

 

هاي پيزوالکتريک،  عرض وصله w̅pکه در آن 

hb  ،ضخامتEb  انگيمدول ،Ib ي نرسيا ممان

 ينرسيممان ا Ipضخامت،  hpها،  ي پنلخمش

حسگر/عملگرهاي  انگيمدول  Ep ي،خمش

هاي  فاصله محل وصله yو  پيزوالکتريک

هستند. کار  پيزوالکتريک از محور خنثي پنل 

شده توسط گشتاور کنترلي، اغتشاشات  انجام

و حسگر/عملگر پيزوالکتريک را  WDخارجي 

 توان با استفاده از رابطه زير نمايش داد: مي

(6) 𝑊𝑛𝑐 =
1

2
(𝐀𝑻𝐍𝐀 − (𝚪𝑛)𝑇𝐏𝐀) + 𝑊𝐷 

 و:
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(7) 

𝐀 = 2[(𝐸3 × ℎ)𝑃
1 (𝐸3 × ℎ)𝑃

2 … (𝐸3 × ℎ)
𝑃

𝑛𝑗]
𝑇
 

𝐍 = 𝑑𝑖𝑎𝑔 [2((�̅�𝐿/ℎ)(𝜀3
𝑇 − 𝑑31

2 𝐸))
𝑃

𝑗
] 

𝐏 = 2 ∫ ((𝑑31𝐸�̅�)(𝑦 + ℎ/2)𝛈′′𝑻)
𝑃

𝑖𝑗
𝑥𝑖+𝐿𝑝

𝑥𝑖

𝑑𝑥 

ε3و  d31 ،E3(، 7در معادله )
T ترتيب ثابت  به

ولتاژ، چگالي ميدان و قابليت گذردهي انرژي 

الکتريکي پيزوالکتريک است. با جايگذاري 

( در معادلات لاگرانژ 7( تا )2هاي ) معادله

، براي معادلات [37])برحسب شبه مختصات( 

 ديناميکي سيستم خواهيم داشت: 

(8) 

[
𝐌𝑅 𝐌𝑅𝐹

𝐌𝐹𝑅 𝐌𝐹
] (

�̇�
�̈�𝑛) + [

𝐂𝑅 𝐂𝑅𝐹

𝐂𝐹𝑅 𝐂𝐹
] (

𝛚
�̇�𝑛)

+ [
𝟎 𝟎
𝟎 𝐊𝐹

] (
Φ
𝚪𝑛) = (

𝛕
−𝐏𝐠𝐀𝑃

𝑎 − 𝐝𝑒
)

𝐴𝑃
𝑠 = 𝐠𝐍−1𝐏𝑇𝚪𝑃

𝑠 

τکه در آن  = τc + τe  حاصل جمع گشتاور

ناشي از اغتشاشات خارجي و گشتاور کنترلي، 

τc ∈ R3×1  ،گشتاور کنترليτe ∈ R3×1 

اغتشاشات خارجي وارد بر هاب صلب، 

de ∈ Rk×1  حاصل جمع اغتشاشات خارجي وارد

هاي ناشي از ديناميک  بر پنل و نامعيني

بهره تقويتي حسگر/عملگرهاي  gپذير،  انعطاف

ترتيب عملگر و حسگر  هب sو  aپيزوالکتريک و 

 پيزوالکتريک است.

 

 های کنترلي . طراحي الگوريتم3

 مقاومکنترل  الگوريتم دو قسمت طراحي نيادر 

 است. بررسي شده فعال ارتعاشاتو  وضعيت

. الگوووريتم موووز ل ترووي لرمینووال سووري  3-1

 غیرلکین

هاي کلاسيک و رايج مود  تئوريبا  سهيدر مقا

 لغزشي ترمينالهاي مود  لغزشي، تئوري

زمان  ،عيسر ييمانند همگرا يبرتر يها يژگيو

را ارائه  تريبالا داريحالت پا يابيمحدود و دقت رد

 هاي پيش از طراحي اين کنترلر، فرضيه .دنده يم

 در نظر گرفته شده است: ريز

ناشي از  ياغتشاشات خارج :1فرضیه 

 يتابشي، فشارهاي سيو مغناط يگرانش يروهاين

هاي سيستم محدود در نظر  نامعيني و ديخورش

‖τe‖گرفته شده است:  = ‖τ̅e‖ ≤ τ̅b. 

پذير  هاي انعطاف بخش  تغيير شکل :2فرضیه 

‖Γn‖  و نرخ تغييرات آن‖Γ̇n‖  محدود در نظر

 گرفته شده است. 

براي  τcهدف، طراحي سيگنال کنترلي 

 باشد.  ( در نزديکي مبدأ مي8پايدارسازي سيستم )

اگر نامعادله ديفرانسيلي زير با يک تابع  :1لم 

ارضاء شود،  V(x)اي مانند  مثبت معين پيوسته

:[38]سيستم پايداري زمان محدود خواهد داشت 

(9) �̇�(𝑥) + 𝑓1𝑉(𝑥) + 𝑓2𝑉𝜐(𝑥) 

𝑓1, 𝑓2 > 0        0 < 𝜐 < 1 

صورت  سطح لغزش ترمينال سريع غيرتکين به

 زير تعريف شده است: 

(10) 𝐒 = 𝐊1𝐪𝑒 + 𝐊2𝑠𝑖𝑔𝛽1(𝐪𝑒) + 𝑠𝑖𝑔𝛽2(�̇�𝑒) 

βi(iخطا،  eکه در آن انديس  = 1,2) 

β1هاي مثبت )با شرط  ثابت > β2  و

1 ≤ β2 ≤ 2 ،)K1 = diag(k11
1 k22

1 k33
1 ) 

K2و  = diag(k11
2 k22

2 k33
2 هاي  ماتريس (

به صورت  sigX(Y)بهره مثبت معين و عبارت 
sigX(Y) =

(|Y1|Xsgn(Y1) |Y2|Xsgn(Y2) |Y3|Xsgn(Y3)) 
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صورت  تعريف شده است. قانون کنترل وضعيت به

 شود:  زير طراحي مي

(11) 

𝛕𝑐 = 𝐌𝑅(𝐌𝑅𝐹�̈�𝑛 + 𝐂𝑅𝛚 + 𝐂𝑅𝐹�̇�𝑛)

+
1

2
𝐌𝑅�̅�𝑒

−1𝐪𝑒𝛚𝑒
𝑇𝛚𝑒 − (𝛽2

−1𝐌𝑅�̅�𝑒
−1(𝐊1

+ 𝐊3)𝑠𝑖𝑔2−𝛽2(�̇�𝑒))

+ 𝐌𝑅�̅�𝑒
−1(−𝐊𝐒 − (𝜅 + 𝜏̅𝑏)𝑠𝑖𝑔𝑛(𝐒)) 

ثابت،  κکه در آن 

K = diag(k11 k22 k33)  ماتريس ضرايب

ωeبهره،  = ω − ωd اي،  هاي زاويه خطاي سرعت

ωd  ،سرعت زاويه مطلوبq̅e = q0I3×3 + q×  و
K3 = diag(β1k11

2 |q1e|β1−1 β1k22
2 |q2e|β1−1 β1k33

2 |q3e|β1−1) 
باشند. بايد به اين نکته توجه داشت که حضور  مي

شود.  منجر به چترينگ مي sign(S)تابع ناپيوسته 

)tanhبراي کاهش اين اثر، از تابع پيوسته 
S

p2) 

pشود که در آن  استفاده مي > ثابت کوچک و   0

 باشد. مثبت مي

ه شده در معادل سطح لغزش تعريف 

Sکه  ( را در نظر بگيريد؛ زماني10) = برقرار  0

در زمان محدود  ωeو  qeباشد، خطاهاي وضعيت 

 کنند.  به صفر ميل مي

V1تابع  = qe
Tqe  تابع  عنوان بهرا

بگيريد که مشتق آن  در نظرکانديداي لياپانوف 

 از:  عبارت است

(12) �̇�1 = 2𝐪𝑒
𝑇�̇�𝑒 

Sآنجاکه  از = صورت زير  ( به12، معادله )0

 شود:  بازنويسي مي

(13) 

�̇�1 = 2𝐪𝑒
𝑇�̇�𝑒

= −2𝐊1
𝛽2

−1

|𝐪𝑒|1+𝛽2
−1

− 2𝐊2
𝛽2

−1

|𝐪𝑒|1+𝛽1𝛽2
−1

= −2𝐊1
𝛽2

−1

𝑉1
0.5(1+𝛽2)𝛽2

−1

− 2𝐊2
𝛽2

−1

𝑉1
0.5(𝛽1+𝛽2)𝛽2

−1

 

هاي  ، معادله1توان از لم  طور که مي همان

( را مشاهده کرد، خطاهاي وضعيت 1( و )13)

qe ≡ ωeاي  و خطاي سرعت زاويه 0 → در  0

  ي خواهد بود.ابيدست قابلزمان محدود 

، 2و  1هاي  با در نظر گرفتن فرضيه

( و 11ديناميک سيستم، سيگنال کنترلي معادله )

S( و 10شده در معادله ) سطح لغزش تعريف = 0 

باشد. ي ميابيدست قابلدر زمان محدود 

صههورت  تههابع کانديههد لياپههانوف بههه

V2 =
1

2
STMRS شهود. مشهتق زمهاني     انتخاب مي

اين تابع عبارت است از:

(14) 

�̇�𝟐 = 𝐒𝑇𝐌𝑅�̇�

= 𝐒𝑇𝐌𝑅((𝐊𝟏 + 𝐊𝟑)�̇�𝒆 + 𝐊𝟒�̈�𝒆)

= 𝐒𝑇 ((𝐊𝟏 + 𝐊𝟑)𝐌𝑅�̇�𝒆 −
1

4
𝐊𝟒𝐪𝒆𝐌𝑅𝛚𝒆

𝑻𝛚𝒆

+
1

2
𝐊4�̅�𝑒(𝛕𝑐 + 𝛕𝑒−𝐌𝑅𝐹�̈�𝑘 − 𝐂𝑅𝛚

− 𝐂𝑅𝐹�̇�𝑛)) 

=
1

2
(𝐒𝑇𝐌𝑅𝐊4(−𝐊𝐒

− (𝜅 + �̂�𝑏)𝑠𝑖𝑔𝑛(𝐒)))

−
1

2
𝐒𝑇𝐌𝑅𝐊4�̅�𝑒�̅�𝑒 

بهههههها در نظههههههر گههههههرفتن عبههههههارت   
K4 =

diag(β2|q̇1e|β2−1 β2|q̇2e|β2−1 β2|q̇3e|β2−1) 
q̅eτ̅e ≤ τ̂b 

 شود: صورت زير بازنويسي مي ( به14معادله )

(15) 

�̇�2 ≤ −
1

2
𝐒𝑇𝐌𝑅𝐊4𝐊𝐒

−
1

2
‖𝐌𝑅‖ (∑ (𝜅 + �̂�𝑏)𝐊4|𝑆|

𝐑3

− �̂�𝑏𝐊4|𝑆|) 

= −
1

2
𝐒𝑇𝐌𝑅𝐊4𝐊𝐒

−
1

2
𝜅‖𝐌𝑅‖ ∑ 𝐾4|𝑆|

𝐑3

= 𝜐1𝑉2 − 𝜐2√𝑉2 

υ1کههههههههههههه در آن  = eigmin(K4K)   و

υ2 = 0.5√2 min(‖MR‖κK4)ترتيههب  ايههن ؛ بههه
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Sهمگرايههي زمههان محههدود سههطح لغههزش    = 0 

شود اثبات مي 2ادعاشده در تئوري 

 . کنترل فعال ارلعارات3-2

در اين بخش، الگهوريتم کنتهرل فعهال ارتعاشهات     

مقاومي با ههدف انجهام مانورههاي بها دقهت زيهاد       

 طراحي شده است. 

هههاي دينههاميکي اجسههام  نههامعيني

𝐌𝐹�̈�𝑛∆‖پذير محدود فرض شده است: انعطاف +

∆𝐂𝐹�̇�𝑛 + ∆𝐊𝐹𝚪𝑛‖ = ‖𝐚1‖ < �̅�1 + �̅�2‖𝚪𝑛‖ +

�̅�3‖�̇�𝑛‖
2

 

 ها ضرايب مثبت معين هستند. �̅�𝑖 در آن که

قههانون کنتههرل فعههال ارتعاشههات   

صورت زير ارائه شده است:  به

(16) 
𝐀𝑃

𝑎 = (𝐏𝐠)−1 (𝐊5𝛌1 + 𝐌𝐹𝛌2 − 𝛄(𝚪, �̇�)

−
1

2𝑎2
𝛌1 −

‖𝐚1‖2𝛌1

‖𝐚1‖‖𝛌1‖ + 𝑎3𝑒−𝑎4𝑡
) 

 و:

(17) 𝛄(𝚪, �̇�) = 𝐌𝐹𝑅
0 �̇� + 𝐂𝐹𝑅

0 𝛚 + 𝐂𝐹
0�̇� + 𝐊𝐹

0 𝚪 

Γeهمچنين  = Γ − Γd  ،بردار خطاهاي حالت

Γd مطلوب،    بردار حالت K5  ،ماتريس مثبت معين

λ1 = Γ̇e + Γe  وλ2 = Γ̇e − Γ̈d  ،توابههع خطههاa2 

پارامترههاي مثبهت    a4و  a3اسکالر مثبت معهين،  

بخهش   0هموار کننده فرامين کنترلي و بالانويس 

 معين پارامترهاست. 

صورت زير در  تابع کانديد لياپانوف به

نظر گرفته شده است:

(18) 𝑉3 =
1

2
𝛌1

T𝐌𝐹𝛌1 + 𝚪𝑒
𝑇𝐊5𝚪𝑒 

 :V3گيري از تابع  با مشتق

(19)�̇�3 = 𝛌1
T(𝐌𝐹�̈�𝑒 + 𝐌𝐹�̇�𝑒) + 2𝚪𝑒

𝑇𝐊5�̇�𝑒 

( و سيگنال 8و با استفاده از معادله حرکت )

صورت زير بازنويسي  ( به19(، معادله )16کنترلي )

 شود:  مي

(20)

�̇�3 = 2𝚪𝑒
𝑇𝐊5�̇�𝑒−𝛌1

T𝐊5𝛌1

+ 𝛌1
T (𝐌𝐹𝛌2 +

1

2𝑎2
𝛌1

+
‖𝐚1‖2𝛌1

‖𝐚1‖‖𝛌1‖ + 𝑎3𝑒−𝑎4𝑡
− 𝐝𝑒 − 𝐌𝐹�̈�𝑑

+ 𝐌𝐹�̇�𝑒) 

≤ −𝚪𝑒
𝑇𝐊5𝚪𝑒 + 𝑎3𝑒−𝑎4𝑡 +

1

2
𝑎2‖𝐝𝑒‖𝟐 

 ( خواهيم داشت: 20توجه به معادله ) با

(21)�̇�3 ≤ −𝐸𝐾‖𝚪𝑒‖2 + 𝑎3 +
1

2
𝑎2�̅�2 

اسکالر مثبت )بيانگر کران  d̅که در آن پارامتر 

ترين مقدار ويژه مهاتريس   کوچک EK( و deبالاي 

K5 که طوري باشد به مي:

(22)𝐸𝐾 >
2𝑎3 + 𝑎2�̅�2

2𝜁𝟐
,     𝜁 > 0 

b̅بههه ازاي  > خههواهيم داشههت   V̇3بههراي  0

V̇3 ≤ −b̅‖Γe‖2 < t؛ همچنههين   ,0 ≥ t̂  وجههود

t̂دارد که به ازاي آن بهراي   ≥ خهواهيم داشهت    0

‖Γe‖ ≤ ζترتيب مقهادير   اين . بهΓe  وΓ̇e  دار  کهران

بوده و در نتيجه کليه پارامترهاي سيستم کنتهرل  

. اغتشاشههات خههارجي نيههز  [39]دار اسههت  کههران

ترتيهب   ايهن  دار در نظر گرفته شده اسهت، بهه   کران

∫عبهههارت  ‖de‖2t̂

0
dt ≤ تربيعهههي -انتگرالهههي ∞

( 20گيري از معادلهه )  باشد. بنابراين با انتگرال مي

0در بازه  ≤ t̂ <  ، داريم:∞

(23)

∫ ‖𝐝𝑒‖𝐊
2

�̂�

0

𝑑𝑡 + 𝑉3(�̂�)

≤ 𝑉3(0) +
𝑎3

𝑎4
(1 − 𝑒𝑥𝑝(−𝑎4�̂�))

+
1

2
∫ 𝑎2‖𝐝𝑒‖𝐊

2
�̂�

0

𝑑𝑡  
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است )کهه   Γeتربيعي بودن -که بيانگر انتگرالي

Γe‖K‖در آن 
2 = Γe

TK5Γe  نُرم وزنيΓe   است(. بها

و پايهداري   Γeاستفاده از قضيه باربالات، همگرايي 

 شود.  سيستم تضمين مي

 

 های کامپیولری سازی . ربیه4

وضههعيت مههانور مربههوط بههه   هههاي يسههاز هيشههب

درجه حهول محهور    160)بزرگ  هيزاوگيري  هدف

پذير براي ارزيابي عملکرد  اويلر( فضاپيماي انعطاف

مهود لغزشهي ترمينهال سهريع       هاي مقاوم الگوريتم

غيرتکين و کنترل فعال ارتعاشات در ايهن بخهش   

ههها در محههيط  سههازي ارائههه شههده اسههت. شههبيه 

مطلب/سيميولينک و با استفاده از تکنيک عهددي  

 طيشهرا فته است. صورت پذير 4کوتا مرتبه -رانگ

وضعيت، اغتشاشات خارجي اعمال شهده بهر    هياول

ترتيهب    پهذير بهه   ههاي انعطهاف   بدنه صلب و پنهل 

 است از: عبارت

(24) 
𝐪(𝑡0) = [0.174 −0.263 0.789 −0.526]𝑇 

𝛚 = [0 0 0]𝑇  (
𝑑𝑒𝑔

𝑠
) 

(25) 
𝝉𝑒 = ((0.02 sin(0.03𝑡)

+ 0.03cos (0.017𝑡))) (𝑁. 𝑚) 

𝐝𝑒 = 0.00055 sin (8𝑡)(𝑁) 

گشههتاورهاي  يزمههان  پاسهه نتههايج در قالههب  

کنترلههي، پارامترهههاي وضههعيت، سههه مههود اول    

nارتعاشهههي  = و ولتهههاژ توليدشهههده توسهههط   3

ارائه  8تا  1هاي  در شکل عملگرهاي پيزوالکتريک

 .شده است

ي پيزوالکتريهک  هها  وصهله ها از  سازي در شبيه

A5    ههاي فيزيکهي    استفاده شهده اسهت. مشخصهه

ههاي پيزوالکتريهک و    پذير، وصهله  هاي انعطاف پنل

ارائه شده است. همچنين،  1هاب صلب در جدول 

در  يکنترلهه هههاي ي الگههوريتمطراحهه يپارامترههها

 شده است. آوري جمع 2جدول 

 
 های فيزیکی فضاپيما . مشخصه1جدول 

   

𝜌𝑏 = 1.85 (
𝑘𝑔

𝑚
)

𝐿𝑏 = 2 (𝑚)

𝐸𝑏𝐼𝑏 = 43 (𝐺𝑝𝑎) 

𝜌𝑝 = 0.096 (
𝑘𝑔

𝑚
) 

 

𝐸𝑝 = 6.3 × 1010 (
𝑁

𝑚2
) 

𝐿𝑝 = 0.0635 (𝑚) 

�̅�𝑝 = 0.0635 (𝑚) 

ℎ𝑝 = 1.905 × 10−4 (𝑚) 

𝜀3
𝑇 = 1.5 × 10−8 (

𝐹

𝑚
) 

𝑒31 = −11.3 × 10−4 (
𝑉𝑚

𝑁
) 

𝑑31 = 1.8 × 10−10 (
𝑚

𝑉
) 

𝑎 = 0.3 (𝑚) 

𝐽𝑥 = 22.31 
𝐽𝑦 = 28.44 

𝐽𝑧 = 26.72 
(𝑘𝑔. 𝑚2) 

 

 های کنترلی . پارامترهای الگوریتم2جدول 

  

𝐊 = 0.34𝐈3×3, 𝐊1 = 0.33𝐈3×3, 𝐊2 = 0.1𝐈3×3 
 𝛽1 = 1.6, 𝛽2 = 1.5, 𝜅 = 0.02  
𝐊5 = 1.3𝐈𝟑×𝟑,  𝑎2 = 0.19,   𝑎3 = 3 × 10−4 
 𝑎4 = 0.045, �̅�1 = 2.1,  �̅�2 = 1.4,  �̅�3 = 1.6 
𝜁 = 0.002  

 
 . گشتاور کنترلی بدون کنترل فعال ارتعاشات الف(1شکل 

𝜏𝑐−𝑥 )ب 𝜏𝑐−𝑦 )ج 𝜏𝑐−𝑧 
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 کنترلی با کنترل فعال ارتعاشات الف( . گشتاور2شکل 

𝜏𝑐−𝑥 )ب 𝜏𝑐−𝑦 )ج 𝜏𝑐−𝑧 

مود  الگوريتمبر   علاوهطور که اشاره شد،  همان

لغزشي ترمينال سريع غيرتکين، الگوريتم کنتهرل  

به دقت  يابيدست براي فعال ارتعاشات مقاومي نيز

بههالا و کههاهش تههلاش کنترلههي عملگرهههاي مههانور 

 مانهده  يباقات اشتا ارتع طراحي شده است وضعيت

از  پهس و  پهذير را حهين   هاي انعطاف ناشي از پنل

 کنترل کند. Exp(−t) صورت نمايي به مأموريت

به منظور نمايش عملکرد الگوريتم کنترلي 

مود لغزشي ترمينال سريع غيرتکين، و اثر کنترل 

فعال ارتعاشات در تلاش کنترلي اين الگوريتم، 

جي کنترل با الگوريتم رايج مود سيگنال خرو

(CSMC)لغزشي 
مقايسه  2و  1 هاي شکلدر  11

، در تمام طول مانور، 1 شکلدر  .شده است

سيستم کنترل فعال ارتعاشات خاموش و در شکل 

خصوصا در  ي،گشتاور کنترلروشن شده است.  2

 ( کوپلينگ𝜏𝑐−𝑧)ناشي از سيگنال  𝑧محور 

 فضاپيما بدنه صلبرا با  يقابل توجه اي سازه

بايد به اين نکته توجه داشت که  .دهد يم نمايش

عملگرهاي وضعيت در الگوريتم مود لغزشي 

ترمينال سريع غيرتکين، مقدار گشتاور کنترلي 

کمتر را با شيب ملايمتري نسبت به الگوريتم مود 

است.  لغزشي رايج )کلاسيک( تامين کرده 

شتاورهاي بطوريکه الگوريتم مود لغزشي رايج، گ

در  اند. بزرگتر و با شيب بيشتري را توليد کرده

 5و  4هاي  ها و در شکل کواترنيون 3  شکل

 اي فضاپيما ارائه شده است. هاي زاويه سرعت

 
 ها کواترنيون. 3شکل 

 
ای بدون کنترل فعال ارتعاشات   زاویههای  . سرعت4شکل 

 𝜔𝑧 ج( 𝜔𝑦 ب( 𝜔𝑥 الف(



 

138 

  1 شماره -12سال 

 1402بهار و تابستان 

 نشریه علمی 

 دانش و فناوری هوا فضا

 

 

 

 
 

   
ف

طا
انع

ی 
ما

اپي
ض

ر ف
نو

ما
و 

ت 
شا

عا
رت

ل ا
عا

ل ف
تر

کن
ر 

ذی
پ

 با 

  
ور

الگ
ی

تم
 و

وم
قا

 م
ی

ها
 

زش
 لغ

ود
م

 ی
ع 

ری
 س

ال
مين

تر
 

 

 

 
ای با کنترل فعال ارتعاشات   زاویههای  . سرعت5شکل 

 𝜔𝑧 ج( 𝜔𝑦 ب( 𝜔𝑥 الف(

 
 . سه متغير اول ارتعاشی بدون کنترل ارتعاشات6شکل 

قابليت کنترل مود لغزشي ترمينال سريع 

غيرتکين در کاهش ارتعاشات حتي در غياب 

خورد.  کنترل فعال ارتعاشات نيز به چشم مي

همچنين عملکرد اين روش در کاهش اثرات 

هاي  اغتشاشات خارجي به وضوح در سرعت

  متغيرهاي مودال پنلاي نيز مشهود است.  زاويه

 7و  6هاي  توان در شکل پذير را مي انعطاف

مشاهده کرد. بايد به اين نکته اشاره داشت که 

هاي  تغيير در رفتار ديناميک گذراي پنل

پذير به نرخ همگرايي خطاهاي وضعيت  انعطاف

بستگي دارد. از اينرو جهت کاهش اثرات 

ميان اي  بايست مصالحه مانده، مي ارتعاشات باقي

اين دو پارامتر )نرخ همگرايي خطاي وضعيت و 

 پذير( انجام شود. هاي انعطاف رفتار ديناميک پنل

تلاش کنترلي عملگرهاي پيزوالکتريک کنترل 

 .ارائه شده است 8فعال ارتعاشات در شکل 

 
 . سه متغير اول ارتعاشی با کنترل فعال ارتعاشات 7شکل 

 
 . سيگنال عملگرهای پيزوالکتریک 8شکل 

 گیری نتیجه. 5

در ايههن مقالههه دو کنترلههر مقههاوم مههود لغزشههي   

ترمينال سريع غيرتکين و الگوريتم فعال ارتعاشات 

طراحي شده است. الگوريتم کنترل مهود لغزشهي   

بر تضمين پايهداري   ترمينال سريع غيرتکين علاوه

محدود سيسهتم و عهدم تکينگهي، فهرامين     -زمان

کنترلي همواري توليد کرده که منجر بهه کهاهش   

کههاهش ميههزان تحريههک مودهههاي    چترينههگ، 
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-پههذير در ديناميههک کههاملا کوپههل صههلب انعطههاف

پههذير در حضههور اغتشاشههات خههارجي و   انعطههاف

ها شده است. الگوريتم مقاوم کنترل فعال  نامعيني

هها و   ارتعاشات بدون نياز به حدود بالاي نهامعيني 

اغتشاشات خارجي در تمام طول مانور، ارتعاشهات  

الا به صورت نمايي کهاهش  مانده را باسرعت ب باقي

داده و منجههر بههه حههداقل شههدن تههلاش کنترلههي  

ههاي   عملگرهاي جسم صلب شده است. الگهوريتم 

بهر حفهظ پايهداري کلهي      مقاوم پيشنهادي عهلاوه 

سيستم، باعه  کهاهش مصهرف تهوان مهورد نيهاز       

عملگرهههاي مههانور و ارتعاشههات، کههاهش تحريههک 

پههذير و افههزايش عملکههرد    هههاي انعطههاف  پنههل

پهذير در   انعطهاف -هاي با ديناميهک صهلب   سيستم

 مانورهاي سريع و با زاويه بزرگ شده است.
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