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In this article, a robust fault-tolerant controller based on artificial neural 

networks is introduced for attitude regulation of a nonlinear spacecraft 

system under system dynamic uncertainties, measurement noise, external 

disturbances, and actuator faults. Using neural networks, the spacecraft's 

nonlinear dynamics are approximated and incorporated into the 

development of the robust control scheme. The proposed method offers 

enhanced reliability, precise trajectory tracking, minimal tracking error, 

rapid convergence, robustness, and consistent control performance 

despite dynamic uncertainties, actuator malfunctions, and external 

perturbations. Neural network weights are adapted and updated to ensure 

that the Lyapunov function’s derivative remains negative, thereby 

guaranteeing closed-loop system stability. The controller’s performance 

is assessed under multiple actuator fault scenarios and benchmarked 

against alternative control strategies . 
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  ما یفضاپ  یبرا یشبکه عصب مبتنی بر مقاوم  بی ع ریپذکننده تحمّل کنترل یطراح
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کنترل وضعیت    منظوربهشبکه عصبی مصنوعی    مبتنی برپذیر عیب  تحملّ   کننده مقاومکنترل  کیمقاله    نیدر ا

  ستم یبر س رد وا ی خارج یهااغتشاش  ز،ینو های دینامیک سیستم،نامعینی در حضور  خطی فضاپیما سیستم غیر 

عملگر و   بهره  .گرددی م  شنهادیپ  هاعیب  غیر با  دینامیک  عصبی،  از شبکه  زده  گیری  تخمین  سیستم  خطی 

گیرد. از مزایای رهیافت پیشنهادی،  کننده مقاوم پیشنهادی مورد استفاده قرار می شود و در طراحی کنترل می

عملکرد مناسب  قوام و    ، سرعت همگرایی،کوچکخطای ردیابی  ردیابی دقیق مسیر،    قابلیت اطمینان بالا،

خارجی    های و اغتشاش   هاعملگر  عیب و خرابی  ی دینامیک سیستم،ها تیعدم قطع  سیستم کنترل در حضور

پایداری    و   یمنف  اپانوفیمشتق تابع لشوند که  رسانی می روزهای شبکه عصبی به قسمی تنظیم و به وزن  است.

کننده پیشنهادی با  ها، عملکرد کنترلهای مختلف عیب عملگر سیستم حلقه بسته تضمین گردد. در سناریو

 .استگرفتهها مورد قیاس قرار کننده سایر کنترل
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 مقدمه   1 

باشند که در  خطی میهای غیرفضاپیما، دسته مهمی از سیستم  سیستم
به   را  سالیان اخیر توجه مهندسان کنترل، هوافضا و سایر پژوهشگران 

کاربرد  مطابق  است.  کرده  در  خود جلب  فضاپیما  سیستم  گسترده  های 
تصویرحوزه نظامی،  زمین،  های  نظارت  و  رصد  ارتباطات،  برداری، 

دارد  پژوهش ادامه  همچنان  حوزه  این  در  مهمترین  [3-1]ها  از   .
فضاپیماچالش سیستم  وضعیت  کنترل  در  موجود  به های   ،

غیرقطعیتعدم اغتشاش  خطیهای  سیستم،  دینامیک  در  های موجود 
عملگر عیب  و  میخارجی  اغتشاشها  مطابق  نمود.  اشاره  های توان 

های های فضایی و نامعینیخارجی ناشی از گشتاور گرانش در مأموریت
اینرسی ناشی از مصرف سوخت فضاپیما، دستیابی به مدل دقیق سیستم،  

های مذکور در کنترل سیستم فضاپیما، امری دشوار است. مطابق چالش 
ی در  تحقق اهداف کنترلکننده مدل آزاد مناسب، با هدف  طراحی کنترل

از اهمیت ویژهمأموریت برخوردار است  های فضایی،  . از  [7  -4  ،1]ای 
های فضایی، منجربه پیدایش مأموریت  افزون  توسعه روز طرفی دیگر،  

.  استشده  مایفضاپسیستم  و کنترل    ی ناوبر ت،یهدا  درهای نوین  چالش
موضوعات تحقیقاتی فعال در به همین دلیل کنترل وضعیت فضاپیما، از 

  وضعیت در فضاپیما کنترل    ستمیس  .[11  -  8]رود  سالیان اخیر به شمار می
مهم  ما،یفضاپ   یهاستمیساز    یکی   عنوانبه  کلی    عملکرددر    ینقش 

در شرایط عملیاتی، وقوع عیب و خرابی    کند.یم  ءفایا  مای فضاپسیستم  
کننده و توجه عملکرد کنترلتواند منجربه کاهش قابلها میدر عملگر

گردد   فضایی  مأموریت  طراحی  [12  ،4]شکست  اهمیت  مطابق   .
پذیر عیب در کنترل وضعیت فضاپیما، در سالیان اخیر  کننده تحمّلکنترل

منتشر  پژوهش حوزه  این  در  کثیری  علمی  .  [17  -13]  استشدههای 
کننده های کنترلی نظیر کنترلرویکردهای انجام شده،  مطابق پژوهش

،  [21]معکوس بهینه  کنترل  ،  [20  ،19]مقاوم    ، کنترل[18]مد لغزشی  
، H∞  [24]کننده  کنترل  ،[23]فیدبک خروجی  کنترل  ،  [22]فازی  کنترل  

پسگام   تطبیقی  هیبرید  [25]کنترل  کنترل  کنترل  [26]،   ،PID  [27]  ،
مد لغزشیکنترل  کنترل  [28]بین  پیش  ل  سایر  هوشمند کنندهو  های 

پیشنهاد    منظوربه  فضاپیما  وضعیت  سیستم    عنوان به .  استشدهکنترل 
کننده ردیابی وضعیت نوین تطبیقی ، یک کنترل[29]در پژوهش  نمونه  

سیستم عدم برای  حضور  در  صلب  بدنه  با  اینرسی قطعیتهای  های 
پژوهش  استشدهپیشنهاد   در  کنترل[30].  یک  زمان  ،  وضعیت  کننده 

ای برای فضاپیمای صلب  گر سرعت زاویهرویت  مبتنی برمحدود پیوسته  
کننده تطبیقی پسگام پیشنهاد  ، یک کنترل[31]پیشنهاد شد. در پژوهش  

گیری خطی با بهرههای غیرقطعیت. در این رویکرد کنترلی عدم استشده

 
1. Loss of Effectiveness 

شود. در مقاله مذکور، عملکرد  عصبی تطبیقی تخمین زده می  از شبکه 
عملگر  عیب  وقوع  در  پیشنهادی  کنترلی  و  طرح  اثر  کاهش  نوع  از  ها 

قرار    1کارائی بررسی  پژوهش  استگرفته مورد  در  کنترل[15].  کننده  ، 
وضعیت   برردیابی  بهره  مبتنی  با  رویداد  عصبی وقوع  شبکه  از  گیری 

پژوهش   در  شد.  پیشنهاد  فضاپیما  سیستم  برای  ،  [32]تطبیقی 
گر برای کنترل بر وقوع رویداد با رویت   کننده ردیاب وضعیت مبتنیکنترل

لغزشی   مد  کنترلی  رهیافت  پژوهش  در  شد.  پیشنهاد  فضاپیما  سیستم 
سه،  [28]بین  پیش فضاپیمای  وضعیت  ردیابی  زمان  برای  در  محوره 

  های کنترلی پیشنهاد محدود پیشنهاد شد. مهمترین معایب برخی از طرح 
   :شده عبارت هستند از

 بر مدل سیستم  کننده مبتنیکنترلطراحی  •

 هاعدم بررسی تأثیر عیب و خرابی عملگر •

از رهیافتمطابق پژوهش انجام شده، بسیاری  های کنترلی  های 
پیشنهادی، نیازمند دسترسی به مدل دقیق سیستم فضاپیما در طراحی 

به مدل دقیق دینامیک  کنترل از طرفی دستیابی  کننده خواهند داشت. 
یکی از مهمترین خطی فضاپیمای صلب، امری دشوار است. سیستم غیر

شبکهکاربرد عصبی،های  غیر  های  توابع  و  دینامیک  خطی تخمین 
است  سیستم پیچیده  از  مصنوعی  عصبیهای  شبکه   . [36-34]های 

  ، عصبی مصنوعی  هایشبکه .  اندهشد   نورون تشکیل  پردازش  هایواحد
که    ریاضیاتی  هایسیستم هستند  الهام  علم  از  محاسباتی  بیولوژیک 
هستند    اندگرفته پیچیده  توابع  تخمین  به  قادر  از    .[37،  35]و  یکی 
توابع    هاسیستم  شناساییهای موجود در علم کنترل،  چالش تخمین  و 

کثیری   ی نوینهاهای اخیر، پیشرفتو پیچیده است. در سال  خطیغیر
دینامیک  شناسایی  در   و  پیچیده  حاصل   خطیغیر  هایسیستمتوابع 
غیر   .استشده توابع  شبکه تخمین  از  استفاده  با  عصبی، خطی  های 

. فرآیند یادگیری [38]گردد  می  ای دارد و به گذشته بازتاریخچه دیرینه 
وزن های  شبکه  مکرر  تنظیم  و  آموزش  با  عصبی  عصبی  شبکه  های 

خطی . شبکه عصبی قادر به تخمین دینامیک غیر [39]  شودحاصل می
برخط    صورتبه فضاپیما با سرعت و دقت بالا و خطای تخمین بسیار کم،  

و  وزن .  [ 41  ،40]است   تنظیم  قسمی  به  مصنوعی  شبکه عصبی  های 
می به  پایداری  روزرسانی  و  گردد  منفی  لیاپانوف  تابع  مشتق  که  گردند 

کننده سیستم حلقه بسته فضاپیما تضمین شود. در این مقاله، از کنترل
عدم در حضور  بالا  قوام  دلیل  به  لغزشی  اغتشاشقطعیتمد  و  های  ها 

استفاده  فضاپیما  سیستم  وضعیت  کنترل  در  سیستم  بر  وارد  خارجی 
های  گیری از شبکه خطی سیستم فضاپیما با بهره گردد. دینامیک غیرمی

گردد.  کننده مدل آزاد مقاوم اعمال میزده شده و به کنترلعصبی، تخمین
مقاله   این  غیر  منظوربهدر  سیستم  وضعیت  از  کنترل  فضاپیما،  خطی 



 

 

 

 

 در مهندسی هوافضا   ی فناور یمومن  دی ح، و وغزل لادی فروتن، م یعل
 4 شمارۀ، 9دورۀ ، 1404سال 

4 / 

از    یکی.  استشدههای سیستم مذکور استفاده  عملگر   عنوانبهها  تراستر 
، وضعیت فضاپیما کنترل    ستم ی در س های مورد استفاده  عملگر   ن ی تر مهم 

 در حالت و   ستند ی ن   وستهی و پ  ی خط ها،  ها هستند. این نوع عملگر تراستر 
سازی فرمان کنترلی گسسته  منظور به گیرند.  خاموش یا روشن قرار می 

پالس  عرض  مدولاسیون  فیلتر  پالس: پیوسته،  طراحی   1فرکانس 
ساختار   گردد.ها اعمال می گردد و فرمان کنترلی مناسب به تراستر می 

از یک فیلتر  PWPF. فیلتر استشده ترسیم   1در شکل  PWPFفیلتر 
تأخیر مرتبه اول و اشمیت تریگر در یک حلقه بازخورد منفی تشکیل 

تراستر.  [ 42]   است شده  در  خرابی  و  عیب  می وقوع  منجربه ها  تواند 
بسته فضاپیما   عملکرد نامناسب سیستم کنترل و ناپایداری سیستم حلقه 

سازی، رهیافت کنترلی مدل آزاد شده از شبیه شود. مطابق نتایج حاصل  
نامعینی  حضور  اغتشاشدر  فضاپیما،  سیستم  دینامیک  های های 

می  برخوردار  مناسبی  ردیابی  دقت  و  سرعت  از  باشد. خارجی، 
پذیر عیب دارای قابلیت همگرایی سریع کننده مدل آزاد تحمّل کنترل 

با دقت بالا، خطای ردیابی مسیر کم، قوام بالا در وقوع عیب، خرابی 
اغتشاش تراستر  پایداری سیستم حلقهها و حضور  است.   های خارجی 

می  تضمین  لیاپانوف  تئوری  با  فضاپیما  از گردد.  بسته  برخی 
   : های پژوهشی این مقاله عبارت هستند از دستاورد 

بدون نیاز به مدل دقیق سیستم    اعتماد قابل ایمن و  کننده  کنترل   ی طراح  •
 فضاپیما 

 ها تراستر   3و خرابی   2فضاپیما در وقوع عیب   ستم ی س   ی دار ی از ناپا   ی ر ی جلوگ  •

و   • اغتشاش  نویز،  در حضور  فضاپیما  کنترل وضعیت  بهبود  و  بالا  قوام 
 های دینامیک سیستم نامعینی 

 

 .PWPFساختار فیلتر  -1شکل 

Fig. 1. The structure of the PWPF filter. 

 صلب  فضاپیمای  دینامیک سینماتیک و  2 

بخش،   این  کنترل  منظوربه در  تحمّلطراحی  برای کننده  عیب  پذیر 
سیستم فضاپیما، سینماتیک و دینامیک سیستم فضاپیما استخراج شده و 

 های دینامیک سیستم توصیف خواهد شد. ها و نامعینیعیب عملگر   مدل

 
1. Pulse: Width Pulse: Frequency Modulator 
2. Fault 

 سازی سینماتیک و دینامیکمدل 1 .2 
رابطه زیر توصیف    صورت به   4ها معادلات حرکت فضاپیمای صلب با کواترنیون 

 : [43 ،2]گردد می

(1 ) 𝑞𝑣̇ =
1

2
(𝑞𝑣

× + 𝑞0𝐼3)𝜔,  

(2 ) 𝑞4̇ = −
1

2
𝑞𝑣

𝑇𝜔,  

𝑞 در روابط فوق، واحد کواترنیون   = [𝑞𝑣
𝑇 , 𝑞4 ]𝑇 ∈ ℝ3 × ℝ   دهنده نشان

باشد.  می  𝐼نسبت به قاب اینرسی    ℬدوران وضعیت فضاپیما در قاب بدنه  
خطی فضاپیما بدون  توصیف دینامیک سیستم غیر منظوربه در این مقاله 

. واحد کواترنیون  استشده گرفته    بهره  مشکل تکینگی، از واحد کواترنیون 

𝑞𝑣از بردار کواترنیون  = [𝑞𝑣1
 , 𝑞𝑣2

 , 𝑞𝑣3
 ]

𝑇
∈ ℝ3    و بخش اسکالر𝑞4 

کواترنیون استشده تشکیل   توسط  فضاپیما  دینامیک  توصیف  در  ها، . 
 : [44]رابطه زیر برقرار است 

(3 ) 𝑞𝑣
𝑇𝑞𝑣 + 𝑞4

2 = 1,  

رابطه    صورتبهمعادله دینامیک سیستم کنترل وضعیت فضاپیمای صلب  
   : [45 ،44]شود زیر استخراج می 

(4 ) 𝐽𝜔̇ = −𝜔∗𝐽𝜔 + 𝐷Γ𝑢 + 𝜏𝑑 ,  

فوق،   روابط  𝑢در  = [𝑢1, 𝑢2, 𝑢3]𝑇 ∈ ℝ3    شده تولید  گشتاور  بردار 

𝜏𝑑و  عملگر    𝑛توسط   = [𝜏𝑑1
, 𝜏𝑑2

, 𝜏𝑑3
]

𝑇
∈ ℝ3    اغتشاش بردار

ای سیستم فضاپیمای  سرعت زاویه   خارجی وارد بر سیستم فضاپیما است.
𝜔صلب   = [𝜔1, 𝜔2, 𝜔3]𝑇 ∈ ℝ3   بیان که  سرعت  است  کننده 

 باشد. می 𝐼نسبت به قاب اینرسی   ℬقاب بدنه  ای زاویه

 ها سازی عیب عملگر مدل 2 .2 
کنترلی   عملگر   𝑢گشتاور  میتوسط  تولید  فضاپیما  این  های  در  شود. 

عملگر با هدف کنترل وضعیت فضاپیمای   عنوانبه ها  پژوهش از تراستر 
استفاده   عملگراستشدهصلب  خرابی  و  عیب  تعاریف  مطابق  در .  ها 

عملگر [2]  پژوهش اثربخشی  ماتریس  فضاپیما  ،  Γ𝑖های  =

𝑑𝑖𝑎𝑔{Γ1, … , Γn} ∈ ℝ𝑛×𝑛  که عملگر  بیان   است  وضعیت   𝑖کننده 
Γ𝑖، در بازه  𝑖برای هر تراستر    Γ𝑖است. پارامتر   = محدود است.    [0,1]

Γ𝑖که  صورتیدر = تراستر    1 آنگاه  و    𝑖 باشد  بوده  کامل  سلامت  در 
Γ𝑖که  صورتیدر = کامل  طوربه  𝑖باشد آنگاه اثربخشی و توان تراستر   0

0در بازه    Γ𝑖که پارامتر  صورتیاز دست رفته است. در  < Γ𝑖 < باشد    1
  1. در جدول  استشده دچار عیب از نوع کاهش کارائی  𝑖 آنگاه تراستر  

در این    . استشده  بیان  مختلف  یهادر حالت  مایفضاپ  یهاعملگر  تیوضع

3. Failure 
4. Quaternions 
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اتخاذ گردیده است. در    صورتبه پژوهش، سه سناریوی عیب   انتخابی 
تراستر  اول،  کاهش  سناریوی  نوع  از  عیب  وقوع  دچار  فضاپیما  های 
کارائی   و  تراستر استشده اثربخشی  در  عیب  وقوع  زمان .  کل  در  ها 

 سازی رخ داده است.شبیه 

 . [2]  مختلف شرایطدر  مایفضاپ یهاعملگر تی وضع -1جدول 

Table 1. Status of spacecraft actuators under varying conditions [2]. 

Actuator status Effectiveness matrix 

Healthy Γ𝑖 = 1 

Partial loss of 

effectiveness 
0 ≤ Γ𝑖 ≤ 1 

Failure Γ𝑖 = 0 

بر عیب از نوع کاهش اثربخشی و  در سناریوی عیب دوم، علاوه  
یا  1کارائی تراستر  کامل  کارافتادگی  از  نوع  از  عیب  مورد    2خرابی ،  نیز 

از   تراستر پنجم پس   60ارزیابی قرار خواهد گرفت. در سناریوی دوم، 
ها نیز دچار وقوع عیب از  کامل از کار افتاده و سایر تراستر   طوربه ثانیه  

بر عیب  اند. در سناریوی سوم، علاوه  نوع کاهش اثربخشی و کارائی شده 
های دوم، سوم از نوع کاهش کارائی و از کارافتادگی تراستر پنجم، تراستر 

و چهارم نیز قادر به اثربخشی ناچیز در کنترل وضعیت فضاپیما هستند.  
 یدوم، سوم و چهارم بدون توجه به خطا  یهاسوم، تراستر  یویدر سنار

س  تیوضع  یابیرد کنترل  یافتیدر  گنالیو  ناز  تول  یرویکننده،   د یثابت 
𝐷 های فضاپیما  ماتریس توزیع عملگر   .کنندیم ∈ ℝ3×Ν    .استΝ    تعداد

 های مورد استفاده در کنترل وضعیت فضاپیما است.  تراستر 

 های دینامیک سیستم نامعینی 3 .2 
𝐽ماتریس مثبت معین اینرسی فضاپیما   ∈ ℝ3×3  است و داریم:   

(5 ) 𝐽 = 𝐽𝑇 ,  
𝑥کننده عمل ضرب خارجی بر روی بردار    بیان   ×𝑥در روابط فوق  =

[𝑥1, 𝑥2, 𝑥3]    و متقارن است  تعریف    صورتبه   ماتریس  زیر  ماتریس 
 . [46]گردد می

(6 ) [𝑥×] = [

0 −𝑥3 𝑥2

𝑥3 0 −𝑥1

−𝑥2 𝑥1 0
] 

از هستند  عبارت  پژوهش  این  مفروضات  از  اول  :برخی  واحد   :فرض 
 گیری هستند. قابل اندازه 𝜔ای و سرعت زاویه  𝑞کواترنیون  

𝐽  صورتبه توان  می را    𝐽ماتریس اینرسی    :فرض دوم = 𝐽0 + ΔJ 
  Δ𝐽مقدار نامی شناخته شده ماتریس اینرسی است و    𝐽0 بازنویسی نمود.  

 
1. Loss of Effectiveness 

اینرسی عدم ماتریس  قطعیت  عدم  است.  اینرسی  ماتریس   𝛥𝐽قطعیت 
‖ Δ𝐽‖محدود به    𝐽𝑀توسط پارامتر  ≤ 𝐽𝑀   .است𝐽𝑀    مقدار اسکالر یک

 مثبت نامعین است. 
𝜏𝑑𝑀توسط پارامتر    𝜏𝑑ماتریس اغتشاش    :سومفرض  

 صورتبه   
‖𝜏𝑑‖ ≤ 𝜏𝑑𝑀

𝜏𝑑𝑀محدود است. مقدار   
 یک مقدار ثابت نامعین است.  

شده  مقدار    :چهارمفرض   تولید  پارامتر    𝑢نیروی   𝑢𝑀توسط 
‖𝑢‖ صورتبه  ≤ 𝑢𝑀  استشده محدود  .𝑢𝑀   حداکثر نیروی قابل تولید

 های فضاپیما بوده که دارای یک مقدار ثابت مثبت است.  تراستر 

 مدل خطای ردیابی وضعیت فضاپیمای صلب  3 

فضاپیما   وضعیت  ردیابی  𝑞𝑒خطای  = [𝑞𝑒𝑣
𝑇 , 𝑞𝑒4

]
𝑇

∈ ℝ3 × ℝ 
بردار    𝑞𝑒 است.   𝑞𝑒𝑣از 

= [𝑞𝑒1
, 𝑞𝑒2

, 𝑞𝑒3
] ∈  ℝ3   اسکالر مقدار  و 

𝑞𝑒4
∈  ℝ  استشده تشکیل  .𝑞𝑒𝑣

دوران نسبی میان قاب بدنه   عنوانبه  
𝐵  شود. دوران وضعیت مطلوب فضاپیمای تعریف می   ℧و قاب مطلوب

𝑞𝑑𝑣از بردار 𝑞𝑑 است.   𝑞𝑑صلب  
= [𝑞𝑑1, 𝑞𝑑2, 𝑞𝑑3]𝑇   و مقدار اسکالر

𝑞𝑑4
و    𝑞̇𝑑𝑣 .  استشدهتشکیل     مطلوب  وضعیت  سرعت    𝜔𝑑حرکت 
 .[47]ای مطلوب فضاپیما است زاویه

(7 ) 𝑞𝑑 = [𝑞𝑑𝑣

𝑇 , 𝑞𝑑4
]

𝑇
∈  ℝ3 × ℝ1. 

(8 ) 𝑞̇𝑑𝑣
=

1

2
(𝑞𝑑𝑣

× + 𝑞𝑑4
𝐼3) 𝜔𝑑 . 

(9 ) 𝑞̇𝑑4
= −

1

2
𝑞𝑑𝑣

𝑇 𝜔𝑑 . 

خطای ردیابی  ها، در دوران وضعیت مطلوب و  مطابق قوانین کواترنیون 
‖𝑞𝑑‖وضعیت، شروط   = ‖𝑞𝑒‖و    1 = برقرار است. مطابق قوانین    1
از روابط زیر حاصل    𝑞𝑒خطای ردیابی وضعیت  ها، مدل  ضرب کواترنیون 

 : [4]شود می

(10 ) 𝑞𝑒 = [𝑞𝑒𝑣
𝑇 , 𝑞𝑒4

]
𝑇

. 

(11 ) 𝑞𝑒𝑣
= 𝑞𝑑4

𝑞𝑣 − 𝑞𝑑𝑣

× 𝑞𝑣 − 𝑞4𝑞𝑑𝑣
. 

(12 ) 𝑞𝑒4
= 𝑞𝑑𝑣

𝑇 𝑞𝑣 + 𝑞𝑑4
𝑞4. 

 .  [4]ها رابطه زیر برقرار است مطابق قوانین کواترنیون 

(13 ) 𝑞𝑒𝑣
𝑇 𝑞𝑒𝑣

+ 𝑞𝑒4
2 = 1. 

𝜔𝑒ای نسبی  سرعت زاویه  ∈  ℝ3  [2] برابر است با: 

(14 ) 𝜔𝑒 = 𝜔 − Υ𝜔𝑑 . 

زاویه  نسبی  سرعت  𝜔𝑒ای  = [𝜔𝑒1
, 𝜔𝑒2

, 𝜔𝑒3
]

𝑇
∈  ℝ3  قاب میان 

مطلوب    ℬاینرسی   قاب  می   ℧و  فوق،  تعریف  رابطه  در  سرعت  گردد. 

2. Failure 
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مطلوب زاویه 𝜔𝑑ای  = [𝜔𝑑1, 𝜔𝑑2, 𝜔𝑑3]𝑇 ∈  ℝ3    ماتریس است. 
Υ  دوران وضعیت ∈  ℝ3×3  [48]شود  است و از رابطه زیر استخراج می :   

(15 ) 
Υ = (𝑞𝑒4

2 − 𝑞𝑒𝑣
𝑇 𝑞𝑒𝑣

)𝐼3 + 2𝑞𝑒𝑣
𝑞𝑒𝑣

𝑇  

−2𝑞𝑒4
𝑞𝑒𝑣

× . 
 : [48]شرط زیر برقرار است   ماتریس دوران وضعیت،در 

(16 ) ‖Υ‖ = 1 
 : برابر است با   ماتریس دوران وضعیتمشتق  

(17 ) Υ̇ = −𝜔𝑒
×Υ 

مدل خطای ردیابی وضعیت فضاپیما از  یکتا است.    Υدر رابطه فوق، حاصل  
 : [ 45  ، 25] گردد  روابط زیر استخراج می 

(18 ) 𝑞̇𝑒𝑣
=

1

2
(𝑞𝑒4

𝐼3 + 𝑞𝑒𝑣
× )𝜔𝑒 

(19 ) 𝑞̇𝑒4
= −

1

2
𝑞𝑒𝑣

𝑇 𝜔𝑒 . 

(20 ) 𝐽𝜔̇𝑒 = −(𝜔𝑒 + Υ𝜔𝑑)×𝐽(𝜔𝑒 + Υ𝜔𝑑) 

+𝐽(𝜔𝑒
×Υ𝜔𝑑 − Υ𝜔̇𝑑) + 𝐷𝛤𝑢 + 𝜏𝑑 . 

(21 ) 
𝐽𝜔̇𝑒 = −𝜔×𝐽0𝜔 + 𝐽0(𝜔𝑒

×Υ𝜔𝑑 − Υ𝜔̇𝑑) 

+𝐷𝛤𝑢 + 𝜏𝑑 − −𝜔×Δ𝐽𝜔 

+Δ𝐽(𝜔𝑒
×Υ𝜔𝑑 − Υ𝜔̇𝑑). 

پیوسته است و مقدار    𝜔𝑑ای مطلوب  سرعت زاویه   : پنجمفرض  
ای همیشه در دسترس خواهد بود. از طرفی دیگر  مشتق سرعت زاویه 

𝜔𝑑    و𝜔̇𝑑    مطابق‖𝜔𝑑‖ ≤ 𝑙0    و‖𝜔̇𝑑‖ ≤ 𝑙1    .محدود هستند𝑙0    و
𝑙1 باشند.  مقادیر مثبت ثابت می 

)فرض مراجع 1:5های  پیرو  فضاپیما  مقاوم  وضعیت  کنترل  در   )
طراحی سیستم   دف این مقاله،، کاملاً منطقی و رایج هستند. ه[46  ،36]

قابل حلقه    منظوربهاطمینان  کنترل  سیستم  مجانبی  بسته  پایدارسازی 
عملگر عیب  حضور  در  مسیر  ردیابی  مسئله  حل  و  نویز،  فضاپیما  ها، 

  مقصود از   های دینامیک سیستم است.های خارجی و نامعینیاغتشاش
خطای ردیابی وضعیت و  رهیافت کنترلی نوین پیشنهادی، میل نمودن  

𝑞𝑒𝑣ای  سرعت زاویه 
هدف کنترل و ردیابی مسیر   به صفر است.   𝜔𝑒و    

 گردد.رابطه زیر توصیف می صورتبهسیستم فضاپیما 

(22 ) 
 

{
𝑙𝑖𝑚
𝑡→∞

(𝑞𝑒𝑣𝑖
) = 0     , 𝑖 = 1,2,3.     

𝑙𝑖𝑚
𝑡→∞

(𝜔𝑒𝑖
) = 0      , 𝑖 = 1,2,3.     

 

شبکه عصبی برای    مبتنی برپذیر عیب  کننده تحمّلدر گام بعد، کنترل
طراحی می  فضاپیما  سیستم  بسته  کنترل  حلقه  سیستم  پایداری  و  شود 

 
1.  Model Free Fault Toletant Control 

2. Approximation 

گردد. عملکرد رهیافت پیشنهادی فضاپیما با تئوری لیاپانوف تضمین می 
عملگر عیب  وقوع  اغتشاشدر  نویز،  نامعینیها،  و  خارجی  های های 

بررسی می رویکرددینامیک سیستم  با سایر  و  نوین گردد  های کنترلی 
 . استگرفته مورد قیاس و ارزیابی قرار 

 پذیر عیب مدل آزاد مقاوم تحمّل كننده  كنترل   ی طراح  4 
کنترل به  مقاوم  اطمقابلکننده  دستیابی  و  بهینه   منظوربه ینان  کنترل 

از  خطی فضاپیما در صورت وقوع عیب در عملگر سیستم غیر ها، یکی 
کنترل است.  مقاله  این  اصلی  تحمّلاهداف  عیب  کننده  بر پذیر    مبتنی 

های دینامیک  شبکه عصبی الزام به عملکرد مناسب در حضور نامعینی
. در این ها داردهای خارجی و وقوع عیب عملگر سیستم، نویز، اغتشاش

کنترل تحمّلبخش،  و  کننده  شده  طراحی  مقاوم  آزاد  مدل  عیب  پذیر 
 گیرد.پایداری سیستم حلقه بسته فضاپیما مورد ارزیابی قرار می 

 پذیر مدل آزاد كننده تحمّل طراحی كنترل  1 .4 
پذیر عیب مدل آزاد کننده تحمّلطراحی کنترل  منظوربه در گام نخست  

خطی پیوسته  خطی فضاپیما، سیستم غیر برای کنترل سیستم غیر  1مقاوم
   :[49]گردد زیر توصیف می  صورتبه با زمان 

 (23 ) 𝑥̇ = ℱ(𝑥) + ℊ(𝑥)𝑢 

حالت  بردار  فوق،  رابطه  فضاپیما  در  سیستم  𝑥های  ∈ ℝ𝑛  تابع بردار   ،
ℱ(𝑥)های سیستم  حالت ∈ ℝ𝑛  ماتریس بهره ،ℊ(𝑥) ∈ ℝ𝑛×𝑚    .است

   :یرخطی مرتبه دوم استغسیستم فضاپیما یک سیستم 

 (24 ) 𝑥̈ = ℱ(𝑥, 𝑥̇) + ℊ(𝑥, 𝑥̇)𝑢 

پیشنهادی از قابلیت یادگیری شبکه    پذیر مقاومرویکرد کنترلی تحمّلدر  
,ℱ(𝑥خطی  توابع غیر   2تخمین   منظوربه عصبی   𝑥̇)    وℊ(𝑥, 𝑥̇)    سیستم

میغیر گرفته  بهره  فضاپیما  نامعلوم  خطی  توابع  تخمین  برای  شود. 
ℱ(𝑥, 𝑥̇)    وℊ(𝑥, 𝑥̇)  ،گیری از خطی فضاپیما ملزم به بهرهسیستم غیر

تابع   تخمین  هدف  با  عصبی  شبکه  سه  است.  عصبی  شبکه  شش 
ℱ(𝑥, 𝑥̇)  و سه شبکه عصبی دیگر با هدف تخمین تابع ،ℊ(𝑥, 𝑥̇)   مورد

گرفت.   قرار  به وزن استفاده  قسمی  به  عصبی  شبکه  رسانی  روزهای 
غیرمی سیستم  پایداری  که  برای  شوند  شود.  تضمین  فضاپیما  خطی 

,ℱ(𝑥خطی  غیر تخمین توابع   𝑥̇)    وℊ(𝑥, 𝑥̇)    3خور شیپاز شبکه عصبی 
توابع  دستیابی به سیگنال کنترلی مناسب،    منظوربه .  استشدهبهره گرفته  

,ℱ(𝑥خطی  غیر 𝑥̇)  ،ℊ(𝑥, 𝑥̇)   شوند و به  برخط تخمین زده می  صورتبه
 شوند. کننده مدل آزاد اعمال میکنترل

 (25 ) ℱ̂ = 𝛿ℱ
𝑇𝜁ℱ , 

3. Feed Forward 
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تابع   تخمین  فوق،  رابطه  ,ℱ(𝑥در  𝑥̇)  با  ℱ̂  تابع  استشدهگذاری  نام  .
𝛿𝑓از بردار مجهولات   ℱ̂خطی غیر

𝑇  و معلومات𝜁ℱ  شود.  تشکیل می 
 : باشد، آنگاه خواهیم داشت   𝑊1وزن لایه اول شبکه عصبی،  اگر  
(26 ) 𝜁ℱ = ℱ1(𝑊1

𝑇 𝑋𝑁𝑁). 
سری تیلور،  گیری از  است. با بهره  𝑋𝑁𝑁ورودی شبکه عصبی پیشخور  

,ℱ(𝑥خطی تابع غیر تخمین  𝑥̇) گردد.حاصل می 

(27 ) ℱ̂ = 𝑊1
𝑇

𝜕𝑂2

𝜕𝑊1

. 

  𝑊1  شبکه عصبیو وزن لایه اول  𝑂2( خروجی لایه دوم  27در رابطه )
,ℊ(𝑥خطی  برای تخمین تابع غیر است.   𝑥̇)    با استدلالی مشابه خواهیم
 : داشت

(28 ) ℊ̂ = 𝛿𝑑
𝑇𝜁ℊ . 

,ℊ(x( تخمین تابع  28در رابطه ) ẋ )    باℊ̂    و از بردار    است شدهنشان داده
δℊمجهولات 

T  و معلوماتζℊ شود.تشکیل می 

(29 ) 𝜁ℊ = ℱ1(𝑊1
𝑇 𝑋𝑁𝑁). 

,ℊ(𝑥تخمین تابع   منظوربه لذا  𝑥̇) سری تیلور داریمگرفتن از با بهره : 

(30 ) ℊ̂ = 𝑊1
𝑇

𝜕𝑂2

𝜕𝑊1

. 

تخمین توابع    منظوربه های عصبی مصنوعی طراحی شده  ساختار شبکه 
ℱ   وℊ  های شبکه عصبی  . ورودیاستشده ترسیم  3و  2های در شکل

 اند. طراحی شده از عناصر زیر تشکیل شده

(31 ) 𝑋𝑁𝑁 = [𝑞, 𝜔]. 

𝐷𝐹𝑁ساز  تابع فعالو مشتق    𝐹𝑁ساز  تابع فعال
استفاده در     شبکه  مورد 

   :استشده عصبی در روابط زیر بیان 

(32 ) 𝐹𝑁 =
2

1 + 𝑒−2×𝑡 − 1
. 

(33 ) 𝐷𝐹𝑁
=

4𝑒−2×𝑡

(𝑒−2×𝑡 + 1)2
. 

  ساز خطی خروجی با تابع فعاللایه  در شبکه عصبی طراحی شده، یک  
pureline    گیری از شش شبکه عصبی متفاوت،  . با بهرهاستشده استفاده

,ℱ(𝑥توابع نامعلوم   𝑥̇)  و  ℊ(x, ẋ )   شود. در این مقاله از  زده میتخمین
شش شبکه عصبی واحد به جای دو شبکه عصبی، برای تخمین توابع  

ℱ(𝑥, 𝑥̇)    وℊ(x, ẋ )  گیری از شش  استفاده شد. تخمین توابع با بهره
این   برخوردار است. در  بالاتری  از دقت تخمین  شبکه عصبی مستقل، 

قابلطراحی کنترل  منظوربه شبکه عصبی،   برای کنترل کننده  اطمینان 
غیر سیستم  سطح وضعیت  وضعیت،  ردیابی  تضمین  و  فضاپیما  خطی 

خطی ( برای کنترل وضعیت سیستم غیر34لغزش تعریف شده در رابطه )
 :[50]گردد فضاپیما اتخاذ می

 

,𝓕(𝒙ساختار شبکه عصبی با هدف تخمین تابع  -2شکل  𝒙̇). 

Fig. 2. Neural network architecture for estimating the function 

ℱ(𝑥, 𝑥̇). 

 

,ℊ(𝑥ساختار شبکه عصبی با هدف تخمین تابع  -3شکل  𝑥̇). 

Fig. 3. Neural network architecture for estimating the function 

𝑔(𝑥, 𝑥̇). 

 

 ساز شبکه عصبی. تابع فعال -4شکل 

Fig. 4. The activation function of the neural network. 
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 ساز شبکه عصبی.فعالمشتق تابع  -5شکل 

Fig. 5. Derivative of the activation function utilized in the neural 

network model. 

(34 ) 𝑠 ≔ (
𝑑

𝑑𝑡
+ 𝛬)

𝑛−1

𝑒(𝑡),  

فوق،   رابطه  یک    𝑛در  صلب  فضاپیمای  سیستم  است.  سیستم  مرتبه 
  صورت بهسیستم مرتبه دوم است لذا برای سیستم فضاپیما سطح لغزش  

 : شودرابطه زیر تعریف می

(35 ) 𝑠 ≔ (
𝑑

𝑑𝑡
+ 𝛬)

2−1

𝑒(𝑡),  

(36 ) 𝑠 = 𝑒̇(𝑡) + 𝛬𝑒(𝑡), 

(37 ) 𝑠 = [𝑠1, 𝑠2, 𝑠3]𝑇 ∈ ℝ3, 

طراحی ∋پارامتر  ℝ3×3  Λ  کنترل مثبت  در  و  ثابت  لغزشی،  مد  کننده 
𝑠که سطح لغزش  صورتی  در  است.   = 𝑒̇(𝑡)باشد آنگاه    0 = −𝛬𝑒(𝑡)  

𝑡است. در   → ای فضاپیما به خطای ردیابی وضعیت و سرعت زاویه   ∞
می همگرا  سیستم   شود.صفر  کنترل  برای  مناسب  کنترلی  سیگنال 

و عملیات ردیابی وضعیت   استشدهها اعمال فضاپیمای صلب به تراستر 
 .  [51 ،39]شود با قوام بالا انجام می 

(38 ) 𝛬 = 𝑑𝑖𝑎𝑔{𝜆1, 𝜆2, … , 𝜆𝑛},     𝜆𝑖 > 0. 

فضاپیما،   سیستم  کنترل  از  ردیابی وضعیت  هدف  همگرا شدن خطای 
حلقه سیستم  پایداری  تضمین  و  صفر  به  فضاپیما  است.  سیستم  بسته 

 : ی زیر را برآورده سازدگردد مشتق سطح لغزش رابطهفرض می
(39 ) 𝑠𝑠̇ =  −𝜌 𝑠 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠). 

∋در رابطه فوق، پارامتر   ℝ3×3 𝜌   ثابت مثبت است. پارامتر𝜌   از عناصر
 : استشده زیر تشکیل 

(40 ) 𝜌 = 𝑑𝑖𝑎𝑔{𝜌1, 𝜌2, … , 𝜌𝑛},     𝜌𝑖 > 0. 

 :گرددرابطه زیر تعریف می صورتبه 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) تابع

 
1. Reaching Phase 

(41 ) 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) = {
+1   𝑖𝑓 𝑠 > 0
−1   𝑖𝑓 𝑠 ≤ 0

 

 :روابط زیر بازنویسی نمود صورتبهتوان مشتق سطح لغزش را می

(42 ) 𝑠̇ = ℱ + ℊ(𝑢) − 𝑦𝑑
𝑛 + 𝑘𝑛−1𝑒𝑛−1 

+𝑘𝑛−2𝑒𝑛−2 + ⋯ + 𝑘1𝑒̇ . 

  :( خواهیم داشت42در رابطه ) ℊ̂(𝑢)با جمع و تفریق مقدار 

(43 ) 𝑠̇ = ℱ + ℊ(𝑢) + ℊ̂(𝑢) − ℊ̂(𝑢) − 𝑦𝑑
𝑛 

+𝑘𝑛−1𝑒𝑛−1 + 𝑘𝑛−2𝑒𝑛−2 + ⋯ + 𝑘1𝑒̇ 

و   1پذیر عیب مدل آزاد دارای دو فاز رسش کننده تحمّلسیگنال کنترل
   :است 2لغزش

(44 ) 𝑢 ≔ 𝑢𝑒𝑞 + 𝑢𝑟𝑒𝑎𝑐ℎ , 

پذیر مدل آزاد اسیت کننده تحملدر کنترل 𝑢eqسییگنال کنترلی معادل 
فاز رسیش رهیافت کنترلی   .اسیت 𝑢𝑟𝑒𝑎𝑐ℎ  لغزشییسییگنال کنترلی مد و 

هیای معلوم (، برای حیذف عبیارت42ی )بیا عنیاییت بیه رابطیهپیشییینهیادی  
  :گرددزیر پیشنهاد می صورتبه

(45 ) 
𝑢𝑒𝑞 ≔

1

ℊ̂
[−ℱ̂ + 𝑦𝑑

𝑛 − 𝑘𝑛−1𝑒(𝑛−1) − 𝑘𝑛−2𝑒(𝑛−2)

+ ⋯ + 𝑘1𝑒̇]. 
از  اسیییتشیییده، نیامعلوم فرض ℱاینکیه تیابع  بیاتوجیه بیهدر رابطیه فوق،  

فاز لغزش رهیافت کنترلی پیشینهادی نیز  .  اسیتشیدهتخمین آن اسیتفاده 
 :گرددرابطه زیر تعریف می صورتبه

(46 ) 𝑢𝑟𝑒𝑎𝑐ℎ ≔ −
𝜌

ℊ̂
𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠). 

( 42( در رابطه )46( و )45نویسیی قوانین کنترلی )سیادهگذاری و با جای
  :خواهیم داشت

(47 ) 𝑠̇ = ℱ − ℱ̂ + (ℊ − ℊ̂)𝑢 − 𝜌 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠). 

,ℱ(𝑥خطی خطای تخمین توابع غیر 𝑥̇)  و ℊ(𝑥, 𝑥̇)   با𝛿ℱ   و𝛿ℊ شیان ن
 ایدئال با خروجیشیود که یک شیبکه عصیبی فرض می .اسیتشیدهداده 

وجود دارد آنگیاه روابط زیر   𝛿ℊو    𝛿ℱبهینیه و خطیای تخمین کمینیه  
 :برقرار است

(48 ) ℱ − ℱ∗ < 𝜖. 

(49 ) ℊ − ℊ∗ < 𝜖. 

(50 ) ℱ∗ = 𝛿ℱ
∗ 𝑇 𝜁ℱ . 

(51 ) ℊ∗ = 𝛿ℊ
∗ 𝑇 𝜁ℊ . 

2. Sliding Phase 
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یک    𝜖 هستند. در این پژوهش    ∗ℊو  ∗ℱبهینه    شبکه عصبی   خروجی
  ℊ∗𝑢و    ∗ℱشود. با جمع و تفریق میمقدار ثابت بسیار کوچک تعریف  

   :در مشتق سطح لغزش رهیافت کنترلی پیشنهادی داریم

(52 ) 𝑠̇ = ℱ − ℱ∗ + ℱ − ℱ̂ + ℊ∗𝑢 − ℊ∗𝑢 

     +(ℊ − ℊ̂)𝑢 − 𝜌 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠). 

 : ( داریم52سازی رابطه )با ساده

(53 ) 
𝑠̇ = (ℱ − ℱ∗) + (ℱ − ℱ̂) + 

(ℊ − ℊ∗)𝑢 + (ℊ∗ − ℊ̂)𝑢 
−𝜌 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠). 

   :خواهیم داشت

(54 ) 
𝑠̇ = 2𝜖 + (𝛿ℱ

∗ −  𝛿ℱ)𝑇𝜁ℱ  

+(𝛿ℊ
∗ −  𝛿ℊ)

𝑇
𝜁ℊ𝑢 

−𝜌 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠). 

مقادیر   𝛿ℱتفاضل 
∗ مقادیر    𝛿ℱبا    𝛿ℱ و  تفاضل  𝛿ℊو 

∗ بیان    𝛿ℊبا    𝛿ℊ و 
 : شود. مشتق سطح لغزش عبارت است ازمی

(55 ) 𝑠̇ = 2𝜖 + 𝛿ℱ
𝑇𝜁ℱ + 𝛿ℊ

𝑇𝜁ℊ𝑢 − 𝜌 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠). 

اثبات پایداری سیستم حلقه بسته فضاپیمای صلب، تابع مثبت    منظوربه 
  :گرددمعین لیاپانوف زیر اتخاذ می 

(56 ) 𝑣 =
1

2
𝑠2 +

1

2 𝛾 
𝛿ℱ

𝑇𝛿ℱ +
1

2 𝛾 
𝛿ℊ

𝑇𝛿ℊ. 

   :گیری از تابع لیاپانوف نسبت به واحد زمان داریمبا مشتق

(57 ) 𝑣̇ = 𝑠𝑠̇ −
1

𝛾
𝛿ℱ

𝑇𝛿̂ℱ
̇ −

1

𝛾
𝛿ℊ

𝑇𝛿̂ℊ
̇ . 

 صورتبه (، مشتق تابع لیاپانوف  57( در رابطه )55ی رابطه )گذاریجابا  
  :گرددرابطه زیر بازنویسی می 

(58 ) 
𝑣̇ = 𝑠 (2𝜖 + 𝛿ℱ

𝑇𝜁ℱ + 𝛿ℊ
𝑇𝜁ℊ𝑢 − 𝜌 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠)) 

−
1

𝛾
𝛿ℱ

𝑇𝛿̂ℱ
̇ −

1

𝛾
𝛿ℊ

𝑇𝛿̂ℊ
̇ . 

   :سازی رابطه فوق خواهیم داشتبا ساده

(59 ) 
𝑣̇ = 2𝜖𝑠 + 𝑠𝛿ℱ

𝑇𝜁ℱ + 𝑠𝛿ℊ
𝑇𝜁ℊ𝑢 

−𝑠 𝜌 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) −
1

𝛾
𝛿ℱ

𝑇𝛿̂ℱ
̇ −

1

𝛾
𝛿ℊ

𝑇𝛿̂ℊ
̇ . 

از ترم با فاکتور 𝛿ℱهای  گیری 
𝑇  و  𝛿ℊ

𝑇  ( رابطه رابطه زیر حاصل  59در   ،)
   :شودمی

(60 ) 
𝑣̇ = 2𝜖𝑠 + 𝛿ℱ

𝑇 (𝑠𝜁ℱ −
1

𝛾
𝛿̂ℱ

̇ ) 

+𝛿ℊ
𝑇 (𝑠𝜁ℊ𝑢 −

1

𝛾
𝛿̂ℊ

̇  ) − 𝑠 𝜌 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠). 

   :آنگاه خواهیم داشت |s×sign(s)=|𝑠با لحاظ نمودن 

(61 ) 

𝑣̇ ≤ 2𝜖|𝑠| −  𝜌 |𝑠| 

+𝛿ℱ
𝑇 (𝑠𝜁ℱ −

1

𝛾
𝛿̂ℱ

̇ ) 

+𝛿ℊ
𝑇 (𝑠𝜁ℊ𝑢 −

1

𝛾
𝛿̂ℊ

̇  ). 

 :شودروابط زیر اختیار می  صورتبه های شبکه عصبی وزن

(62 ) 𝑠𝜁ℱ −
1

𝛾
𝛿̂ℱ

̇   = 0  →  𝛿̂𝑓
̇ = 𝛾 𝑠 𝜁ℱ . 

(63 ) 𝑠𝑢𝜁ℊ −
1

𝛾
𝛿̂ℊ

̇ = 0 →  𝛿̂ℊ
̇ = 𝛾 𝑠𝑢 𝜁ℊ . 

( 63( و )62رسانی استخراج شده در روابط )روزگذاری قوانین به با جای
   :( خواهیم داشت61)در معادله لیاپانوف رابطه 

(64 ) 𝑣̇ ≤ 2𝜖|𝑠| −  𝜌 |𝑠|. 

(، مثبت معین بیکران شعاعی است.  56تابع لیاپانوف پیشنهادی در رابطه )
بنا بر لم     ∞𝒦متعلق به کلاس    𝑎2و    𝑎1، توابع  [ 52]مرجع    5/3لذا 

  :کهوجود دارند به قسمی

(65 ) 𝑎1 ≤ 𝑣 ≤ 𝑎2. 

ρ  که  ی صورت   در(،  64مطابق رابطه استخراج شده در رابطه ) > 2ϵ   ،باشد  
𝑣̇    سیستم [52]در مرجع    8/3یک تابع منفی معین است لذا بنا بر قضیه ،

 پایدار مجانبی یکنواخت است. 

 سازی نتایج شبیه  5 
پذیر  کننده مدل آزاد تحمّلبررسی عملکرد کنترل  منظوربه در این بخش،  

افزار  خطی فضاپیما در محیط نرمعیب مقاوم، مدل دینامیک سیستم غیر
 2های سیستم فضاپیما مطابق جدول  پارامترگردد.  سازی میمتلب شبیه 

پذیر عیب مقاوم، کننده مدل آزاد تحمّل. در کنترلاستشدهدهی  مقدار
شود. بهره گرفته می  مرتبه اول  لتریف   کها از ینمودن تراستر فعال  منظوربه 

اندازی  افزایش ایمنی، عملکرد مناسب و راه   منظوربه از فیلتر مرتبه اول  
تراستر  از نرم  اول  مرتبه  فیلتر  شد.  خواهد  گرفته  بهره  فضاپیما  های 

تراستر فعال ناگهانی  میسازی  جلوگیری  پیادهها  در  عملی،  کند.  سازی 
ویژه اهمیت  از  اول  مرتبه  فیلتر  تبدیل  طراحی  تابع  است.  برخوردار  ای 

 : عبارت است از 𝜍𝐹فیلتر مرتبه اول 

(66 ) 𝜍𝐹 =
1

𝜏𝑠 + 1
. 

ها زمان نشست تراسترثابت زمانی است. در این مقاله،  𝜏𝑠 در رابطه فوق  
میلی ثانیه، نیروی ایجاد    25. پس از  استشده گرفته  نظرمیلی ثانیه در  25
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تراستر  توسط  میشده  خود  حداکثر  مقدار  به  زمان رسد.  ها  مدت 
𝑡سازی  شبیه  ∈ [0, 𝑡𝑓]   باشد. می𝑡𝑓 = گرفته نظردر ثانیه     100
نیوتون هستند. در    10ها قادر به ایجاد حداکثر نیروی  تراستر   . استشده

   : ها عبارت است ازنتیجه محدودیت فیزیکی تراستر 
(67 ) 𝑢ℳ = ±10                                  (𝑁) 

 𝐽0    مقدار نامی شناخته شده ماتریس اینرسی وΔ𝐽  باشد.  قطعیت می عدم
 : عبارت است از Δ𝐽و نامعین  𝐽0 های اینرسی معین مقادیر ماتریس

(68 ) 𝐽0 = [
350 3 4

3 280 10
4 10 190

]         (𝐾𝑔. 𝑚2) 

(69 ) 𝛥𝐽 = [

𝑠𝑖𝑛(0.1𝑡) 

2 𝑠𝑖𝑛(0.2𝑡)

3 𝑠𝑖𝑛(0.3𝑡)
]

𝑇

                (𝐾𝑔. 𝑚2) 

گیری و قیاس خطای ردیابی مسیر در کنترل فضاپیما از  اندازه  منظوربه 
 .استشدههای متفاوتی بهره گرفته معیار

 .اطلاعات سیستمی فضاپیما  -2جدول 

Table 2. The information about the spacecraft system. 

unit Description Value Parameter 

𝑚 Radial Arm Thruster 0.45 𝑅 

𝑚 X-Axis Arm Thruster 0.4 𝐿 

𝑘𝑔 mass 350 𝑀 

 . PWPF اطلاعات فیلتر مدولاسیون  -3جدول 

Table 3. The information about the PWPF modulation filter. 

 

Value Parameter 

4.2 𝐾𝑝𝑤 

0.64 𝜏𝑝𝑤 

0.65 𝑈𝑜𝑛 

0.55 H = 𝑈𝑜𝑛 − 𝑈𝑜𝑓𝑓 

   :عبارت است از 1الف( معیار انتگرال مجذور خطا

(70 ) 𝐼𝑆𝐸 = ∫ 𝑞𝑒𝑣
2(𝑡)𝑑𝑡

𝑇

0

. 

   :عبارت است از 2ب( معیار انتگرال قدرمطلق خطا

(71 ) 𝐼𝐴𝐸 = ∫ |𝑞𝑒𝑣
(𝑡)|𝑑𝑡

𝑇

0

. 

 عبارت است از:  3ج( معیار انتگرال قدرمطلق خطا ضربدر زمان

 
1. Integral Square Error 

2. Integral Absolute Error 

(72 ) 𝐼𝑇𝐴𝐸 = ∫ 𝑡|𝑞𝑒𝑣
(𝑡)|𝑑𝑡

𝑇

0

. 

   : [53] عبارت است از 4د( معیار میانگین مربعات خطا

(73 ) MSE =
1

𝒩
 ∑(𝑞𝑒𝑣

(𝑡))
2

𝑁

k=1

. 

های لازم در پارامتربرداری است.  های نمونه تعداد داده  𝒩در رابطه فوق، 
Λپذیر عیب  کننده مدل آزاد تحمّلطراحی کنترل = 𝑑𝑖𝑎𝑔{4, 4, و  {4

𝜌 = 𝑑𝑖𝑎𝑔{9 9, شبکه   {9 یادگیری  نرخ  𝜂عصبی    هستند.  =

𝑑𝑖𝑎𝑔{0.01 ,0.01,  های و تعداد نورون  {0.01
,ℱ(𝑥های عصبی مورد نظر برای تخمین تابع  لایه مخفی شبکه  𝑥̇) 

,ℊ(𝑥و   𝑥̇)    برابر باNOH=[4,6,7]    های  . پارامتر استشده در نظر گرفته
جدول    PWPFفیلتر     توزیع   سیماتر.  استشدهمقداردهی    3مطابق 
 : [33]عبارت است از  Dی فضاپیمای صلب هاتراستر 

(74 ) 𝐷 = [𝐷𝑇1
, 𝐷𝑇2

, 𝐷𝑇3
, 𝐷𝑇4

, 𝐷𝑇5
, 𝐷𝑇6

] 

(75 ) 𝐷𝑇1
= [0.707𝑅 0.259𝐿 −0.966𝐿]𝑇 

(76 ) 𝐷𝑇2
= [−0.707𝑅 0.966𝐿 0.259𝐿]𝑇 

(77 ) 𝐷𝑇3
= [0.707𝑅 0.707𝐿 0.707𝐿]𝑇 

(78 ) 𝐷𝑇4
= [−0.707𝑅 −0.707𝐿 0.707𝐿]𝑇 

(79 ) 𝐷𝑇5
= [0.707𝑅 −0.966𝐿 0.259𝐿]𝑇 

(80 ) 𝐷𝑇6
= [−0.707𝑅 −0.259𝐿 −0.966𝐿]𝑇 

 ردیابی وضعیت سیستم فضاپیما 1 .5 
کننده پیشنهادی،  بررسی عملکرد رهیافت کنترل  منظوربه در این بخش،  

بزرگ   اویلر  به مدل غیر   منظوربه زوایای  خطی فضاپیما  انتقال سیستم، 
کننده پیشنهادی در ردیابی وضعیت، مورد  اعمال شده و عملکرد کنترل

می  قرار  کنترلارزیابی  وضعیت  ردیابی  نمودار  تحمّلگیرد.  پذیر کننده 
ها، نویز،  ها و خرابی تراستر در عدم حضور عیب عملگر  عیب مدل آزاد

و   𝜙  ،𝜃های  های دینامیک سیستم برای محورقطعیتاغتشاش و عدم
𝜓    شکل وضعیت استشدهترسیم    6در  ردیابی  خطای  نمودار   .

در   𝜓و    𝜙  ،𝜃های  برای محور  پذیر عیب مدل آزادکننده تحمّلکنترل
. مطابق نتایج استخراج شده، پس از مدت  استشدهبازتاب داده   7شکل 

زاویه  و سرعت  ردیابی وضعیت  کوتاهی خطای  میل  زمان  به صفر  ای 
پذیر عیب مدل کننده تحمّلکنترلگردد.  نموده و هدف کنترلی برقرار می 

دارای قابلیت همگرایی و ردیابی وضعیت سریع و با دقت بالا، خطای    آزاد،
بدون   و  سریع  پاسخ  کم،  صعود  و  نشست  زمان  کم،  وضعیت  ردیابی 

3. Integral Time Absolute Error 
4. Mean Squared Error 
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بهره با  است.  مدولاسیون  فراجهش  فیلتر  از  سیگنال PWPFگیری   ،
از  و    داشته در محدوده مجاز نگه  های فضاپیما  تراستر به    یاعمالکنترلی  

شود. در گام دوم با  می   یریجلوگعملگر نیز  اشباع    دهیاثرات مخرب پد
کنترل عملکرد  پیشنهادی،  کنترلی  رهیافت  قوام  بررسی  کننده هدف 

های دینامیک سیستم، در مقابل حضور نامعینی  پذیر عیب مدل آزادتحمّل
عملگر عیب  وقوع  و  اغتشاش  و  نویز،  گرفته  قرار  ارزیابی  مورد  ها، 

سیگنال به  کنترلی  رویکرد  عدم  حساسیت  و  اغتشاش  نویز،  های 
می قطعیت بررسی  سیستم  دینامیک  سیگنالهای  نویز،  گردد.  های 

قطعیت  عدم  و  ساغتشاش  دینامیک  شکل  های  در  ترسیم    8یستم 
 منظوربه گردد. در این پژوهش  و به مدل فضاپیما اعمال می  استشده

کنترل قوام  تحمّلبررسی  آزادکننده  مدل  عیب  عیب   پذیر  وقوع  در 
سناریو  عملگر سه  تراستر  عنوانبه ها،  در  اتخاذ  عیب  فضاپیما  های 

های عیب گردد و عملکرد رهیافت کنترلی پیشنهادی در وقوع سناریومی
های فضاپیما در  های عیب در تراستر سناریوگیرد.  مورد بررسی قرار می 

شکل  استشدهترسیم    9  شکل  به  عنایت  با  اول،  9.  سناریوی  در   ،
شوند.  های فضاپیما دچار وقوع عیب از نوع کاهش اثربخشی میتراستر 

در سناریوی عیب دوم، علاوه بر عیب از نوع کاهش اثربخشی، خرابی  
گیرد. در  ثانیه نیز مورد بررسی قرار می   60ستر پنجم پس از گذشت  ترا

سوم، علاوه   کارافتادگی سناریوی  از  و  کارائی  کاهش  نوع  از  عیب  بر 
های دوم، سوم و چهارم نیز قادر به اثربخشی ناچیز  تراستر پنجم، تراستر

دوم،   یهاسوم، تراستر   یویدر سنارباشند.  در کنترل وضعیت فضاپیما می
 یافتیدر  گنالی و س  تیوضع  یابیرد  یسوم و چهارم بدون توجه به خطا

کنترل ناز  تول  یرویکننده،  روی    .کنندیم  د یثابت  بر  عیب  وقوع 
. در شکل  استشدهسازی اعمال های فضاپیما، در کل زمان شبیهتراستر 

زاویه 10 سرعت  نامعینی  کنندهکنترلای  ،  حضور  در  آزاد  های مدل 
از   نوع  از  اول  اغتشاش خارجی و سناریو عیب  نویز،  دینامیک سیستم، 

، پس از  10. با عنایت به شکل  استشده دست دادن کارائی بازتاب داده  
ای فضاپیما به نواحی نزدیک صفر میل  گذشت زمان کمی سرعت زاویه 

وضعیت  استشده ردیابی  عملکرد  مدل تحمّل  کنندهکنترل.  عیب  پذیر 
، وقوع سناریوی عیب دوم  11آزاد، با رخداد سناریوی عیب اول در شکل  

ترسیم   13ها در شکل  و وقوع سناریوی سوم عیب عملگر  12در شکل  
کننده ی وضعیت با کنترلابیرد  یخطا  ،جیبهتر نتا  نمایش  ی برا  . استشده

از گذشت    پیشنهادی با    .استگرفتهصورت    یینمابزرگ  ثانیه،  70پس 
کنترل عملکرد  مشاهدات،  به  تحمّلاستناد  آزاد  مدل  عیب کننده  پذیر 

شکل  در  که  می   13و    12،  11های  پیشنهادی  نمود  دریافت  توان 
کننده مدل آزاد پیشنهادی، دارای قابلیت اطمینان و ایمنی بالا در  کنترل

نامعینی در  حضور  عیب  وقوع  و  اغتشاش  نویز،  سیستم،  دینامیک  های 
ها، پایداری سیستم حلقه بسته ها است. با وقوع عیب در تراسترتراستر 

حفظ شده و مأموریت فضایی با شکست مواجه نخواهد شد. از طرفی،  
همگرایی سریع، زمان صعود و نشست  رهیافت پیشنهادی دارای قابلیت

کم   ردیابی  خطای  و  بالا  ردیابی  دقت  اغتشاشکم،  حضور  های  در 
تراستر  نویز، عیب و خرابی  نهایی، عملکرد و  ها است.  خارجی،  در گام 

کنترل سایر  با  پیشنهادی  کنترلی  رهیافت  ، PDهای  کنندهکارائی 
ASMC  ،NFTSMC    قرار ارزیابی  و  قیاس  این  استگرفته مورد  در   .

شبیه  از  کنترلبخش  عملکرد  حضور کنندهسازی،  در  مذکور  های 
های خارجی وارد بر سیستم  های دینامیک سیستم، نویز، اغتشاشنامعینی

. استشده ها بررسی  های عیب در تراستر و وقوع سناریو

   
 )ج(  )ب( )الف( 

در عدم حضور نویز، اغتشاش،    MFFTCکننده  با کنترل  𝝍)ج( محور    𝜽)ب( محور    𝝓های: )الف( محور  های ردیابی وضعیت فضاپیمای صلب برای محورنمودار  -6شکل  

 . هاهای دینامیک سیستم و عیب عملگرقطعیتعدم

Fig. 6. Attitude tracking diagrams of a rigid spacecraft for the following axes: (a) ϕ axis, (b) θ axis, (c) ψ axis, with the MFFTC 

controller in the absence of noise, disturbances, system dynamic uncertainties, and actuator faults. 
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 )ج(  )ب( )الف( 

 . هاهای دینامیک سیستم و عیب عملگرقطعیتدر عدم حضور نویز، اغتشاش، عدم MFFTCکننده نمودار خطای ردیابی وضعیت کنترل -7شکل 

Fig. 7. Attitude tracking error diagram of the MFFTC controller in the absence of noise, disturbances, system dynamic uncertainties, 

and actuator faults. 

 

   

 )ج(  )ب( )الف( 

 .ستمیس کینامید یهاتی قطع)ب( اغتشاش )ج( عدم زی)الف( نو -یهاگنالیس -8شکل 

Fig. 8. Signals of (a) noise, (b) disturbances, and (c) system dynamic uncertainties. 

 

 

 

 )ج(  )ب( )الف( 

 .سوم یویدوم )ج( سنار یویاول )ب( سنار یوی)الف( سنار: مایفضاپ یهادر تراستر بیع   یهاویسنار -9شکل 

Fig. 9. Fault scenarios in thrusters: (a) first scenario, (b) second scenario, and (c) third scenario. 
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 .های مختلف عیبها در سناریوکنندهبررسی عملکرد کنترل -4جدول 

Table 4. Performance assessment of controllers across different 

fault scenarios. 

Fuel 

consumption 

(kg) 

NOTT ITAE Controller 
Fault 

scenario 

1.053 1058 181.6 PD 

First 

2.4 2235 414.8 NFTSMC 

1.5 1611 261.8 ASMC 

2.21 2142 79.8 MFFTC 

1.4 1401 317.63 PD 

Second 

2.57 1559 453.5 NFTSMC 

1.45 1360 273.6 ASMC 

2.37 1432 130.66 MFFTC 

1.04 397 558.6 PD 

Third 

2.6 1051 1248.9 NFTSMC 

1.56 455 810.9 ASMC 

2.44 638 276.06 MFFTC 

 
 .فضاپیمای صلب یا هیزاو یهانمودار سرعت -10شکل 

Fig. 10. Angular velocity diagram for a rigid spacecraft. 

عدم  حضور  و    ز، ی نو   ستم، ی س   ک ی نام ی د   ت ی قطع در  وقوع  اغتشاش 
جدول  اول    ب ی ع سناریوی   کنترل 4در  عملکرد  در  کننده ،  مختلف  های 

ارزیابی قرار  سناریو  ، مقدار  4. در جدول  است گرفته های عیب مذکور مورد 
تریگ  تعداد  وضعیت،  ردیابی  تراستر خطای  مصرف  شدن  و  فضاپیما  های 

شدن  . مجموع تعداد فعال است شده سوخت برای پیکربندی موردنظر بررسی  
،  4مطابق نتایج استخراج شده در جدول    است.    1NOTTهای فضاپیما  تراستر 

 
1. Number of Thrusters Trigger   

پذیر عیب مدل آزاد مقاوم از نظر خطای ردیابی وضعیت  کننده تحمّل کنترل 
کنترل  به سایر  نظر مصرف  کننده نسبت  از  است.  بهتری  عملکرد  دارای  ها، 
نسبت به    PDکننده  های فضاپیما، کنترل شدن تراستر سوخت و تعداد تریگ 

تری است. نمودار قدرمطلق لگاریتم  ها، دارای عملکرد مناسب کننده سایر کنترل 
های مختلف با وقوع  کننده میانگین مربعات خطای ردیابی وضعیت برای کنترل 

. نمودار قدرمطلق لگاریتم  است شده بازتاب داده    14سناریوی عیب اول در شکل  
  15در شکل    ITAEو    IAEهای  گیری از معیار خطای ردیابی وضعیت با بهره 

های مختلف در  کننده د کنترل ای زمان صعو نمودار مقایسه .  است شده ترسیم  
استخراج شده،  .  است شده ترسیم    16در شکل  شرایط یکسان   نتایج  مطابق 
های  کننده در مقایسه با سایر کنترل   پذیر عیب مدل آزاد تحمّل  رهیافت کنترلی 

ASMC  ،NFTSMC  ،PD    سرعت و  کمتر  وضعیت  ردیابی  خطای  از 
است.  برخوردار  بالاتری  شکل   همگرایی  توسط    17در  شده  تولید  نیروی 

این موضوع که    باتوجه به .  است شده های فضاپیما در واحد زمان ترسیم  تراستر 
اتخاذ شده در کنترل وضعیت فضاپیما می تراستر  توانند در دو وضعیت  های 

خاموش و روشن قرار بگیرند، امکان اعمال سیگنال کنترلی پیوسته وجود ندارد؛  
سازی سیگنال کنترلی پیوسته  با هدف گسسته   PWPFلذا از فیلتر مدولاسیون  

فرمان کنترلی پیوسته محاسبه  ،  PWPF. فیلتر مدولاسیون  است شده استفاده  
پذیر عیب را گسسته نموده و فرمان  کننده مدل آزاد تحمّل شده توسط کنترل 

ها،  سازی تراستر کند. با فعال های فضاپیما اعمال می اسب را به تراستر کنترلی من 
، منجربه کنترل وضعیت سیستم و  17شده در شکل    نیروی مورد نیاز تولید 

شود. در این پژوهش حداکثر نیروی تولید  موفقیت در مأموریت فضاپیما می 
از    شده   حاصل مطابق نتایج  نیوتن است.    10های فضاپیما  شده توسط تراستر 

  خطای دارای دقت ردیابی وضعیت بالا،    MFFTCکننده  سازی، کنترل شبیه 
ردیابی کم، زمان صعود و نشست کم، سرعت ردیابی بالا و قوام در حضور نویز،  

ها است.  های دینامیک سیستم و وقوع عیب در تراستر قطعیت  اغتشاش، عدم 
های عیب  وقوع سناریو   در   مختلف   ی ها کننده کنترل وضعیت    ی اب ی رد های  نمودار 

تحلیل عملکرد  . با تجزیه و  است شده ترسیم    20و    19،  18های  متفاوت در شکل 
سناریو  در  پیشنهادی  کنترلی  عملگر رهیافت  عیب  متفاوت  قابلیت  های  ها، 

کنترل  این  ایمنی  و  عیب اطمینان  وقوع  در  خرابی  کننده  و  مختلف  های 
های فضاپیمای صلب تضمین شد. مطابق نتایج حاصل شده در وقوع  تراستر 
کننده پیشنهادی دارای قوام بالا در وقوع  نظر، کنترل های عیب مورد سناریو 
های متفاوت است و از قابلیت اطمینان بالایی برخوردار است. از طرفی  عیب 

ها، از سرعت و  کننده نسبت به سایر کنترل   MFFTCکننده  عملکرد کنترل 
و نشست کمتر برخوردار است. نتایج گویای    دقت ردیابی بالاتر، زمان صعود 

سناریو  وقوع  در  پیشنهادی  کنترلی  رویکرد  اثربخشی  و  عملکرد  های  بهبود 
ها است. عملگر   مختلف عیب 
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 )ج(  )ب( )الف( 

های دینامیک سیستم، نویز،  قطعیتدر حضور عدم MFFTCکننده با کنترل 𝝍)ج(  𝜽)ب(  𝝓)الف(   :هایهای ردیابی وضعیت فضاپیمای صلب برای محورنمودار -11شکل 

 .اغتشاش و وقوع سناریوی عیب اول

Fig. 11. Attitude tracking diagrams of a rigid spacecraft for the following axes: (a) ϕ axis, (b) θ axis, (c) ψ axis, with the MFFTC 

controller in the presence of noise, disturbances, dynamic uncertainties, and the occurrence of a first fault scenario. 

   

 )ج(  )ب( )الف( 

های دینامیک سیستم، نویز،  قطعیتدر حضور عدم MFFTCکننده با کنترل 𝝍)ج(  𝜽)ب(  𝝓)الف(   :هایهای ردیابی وضعیت فضاپیمای صلب برای محورنمودار -12شکل 

 . اغتشاش و وقوع سناریوی عیب دوم

Fig. 12. Attitude tracking diagrams of a rigid spacecraft for the following axes: (a) ϕ axis, (b) θ axis, (c) ψ axis, with the MFFTC 

controller in the presence of noise, disturbances, dynamic uncertainties, and the occurrence of a second fault scenario. 

   

 )ج(  )ب( )الف( 
های دینامیک سیستم، نویز،  قطعیتدر حضور عدم MFFTCکننده با کنترل 𝝍)ج(  𝜽)ب(  𝝓)الف(   :هایهای ردیابی وضعیت فضاپیمای صلب برای محورنمودار -13شکل 

 .اغتشاش و وقوع سناریوی عیب سوم

Fig. 13. Attitude tracking diagrams of a rigid spacecraft for the following axes: (a) ϕ axis, (b) θ axis, (c) ψ axis, with the MFFTC 

controller in the presence of noise, disturbances, dynamic uncertainties, and the occurrence of a third fault scenario. 
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لگاریتم    -14شکل   قدرمطلق  خطا  نیانگی منمودار  وضع  یمربعات    ت یکنترل 

 .در سناریوی عیب اول مختلف یهاکنندهکنترل

Fig. 14. Graph illustrating the logarithmic absolute value of the 

mean square error in attitude control for various controllers in 

the first fault scenario. 

 

 
های مختلف  کنندهنمودار قدرمطلق لگاریتم خطای ردیابی وضعیت کنترل  - 15شکل  

   .در سناریوی عیب اول

Fig. 15. Graph illustrating the absolute logarithmic tracking 

error for various controllers in the first fault scenario. 

 
  . های مختلف در سناریوی عیبکننده ای زمان صعود کنترل نمودار مقایسه   - 16شکل  

Fig. 16. Comparative rising time of various controllers under 

the fault scenario. 

 

 
تولید  -17شکل   تراستر  نیروی  توسط  وضعیت شده  کنترل  با هدف  فضاپیما  های 

 سیستم فضاپیما.

Fig. 17. The force produced by spacecraft thrusters for the 

purpose of attitude control within the spacecraft system. 

   
 )ج(  )ب( )الف( 

 .𝝍)ج(  𝜽)ب(   𝝓)الف(   :هایها در محورهای مختلف با وقوع سناریوی اول عیب عملگرکنندهنمودار ردیابی وضعیت کنترل -18شکل 

Fig. 18. The attitude tracking performance of various controllers under the first actuator fault scenario in the axes: (a) ϕ 

(b) θ (c) ψ. 
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 )ج(  )ب( )الف( 

 .𝝍)ج(  𝜽)ب(   𝝓)الف(   :هایها در محورهای مختلف با وقوع سناریوی دوم عیب عملگرکنندهنمودار ردیابی وضعیت کنترل -19شکل 

Fig. 19. The attitude tracking performance of various controllers under the second actuator fault scenario in the axes: 

(a) ϕ (b) θ (c) ψ. 

   
 )ج(  )ب( )الف( 

 .𝝍)ج(  𝜽)ب(   𝝓)الف(   :هایها در محورهای مختلف با وقوع سناریوی سوم عیب عملگرکنندهنمودار ردیابی وضعیت کنترل -20شکل 

Fig. 20. The attitude tracking performance of various controllers under the third actuator fault scenario in the axes: (a) ϕ 

(b) θ (c) ψ. 

به  مطابق  پژوهش،  این  وزن روزدر  عصبی،  رسانی  شبکه  های 
تطبیقکنترل الگوریتم کننده  توسط  مناسب،  کنترلی  سیگنال  و  یافته 

به   کنترل  بهبود تراستر تخصیص  منجربه  و  شده  اعمال  فضاپیما  های 
به گردد.  می  2و خرابی   1عیب  کنترل وضعیت فضاپیما در وقوع   باتوجه 

ها از حد ها، فرمان کنترلی اعمال شده به تراستر محدودیت اشباع عملگر
 شود. ها جلوگیری میرود و از اثرات مخرب اشباع عملگرمجاز فراتر نمی 

 گیری بندی و نتیجه جمع  6 
خطی جذاب و کارآمد در حوزه  خطی فضاپیما، یک سیستم غیر سیستم غیر 

  مبتنی بر پذیر عیب  هوافضا است. در این مقاله یک رهیافت کنترلی تحمّل 
غیر  سیستم  یک  کنترل  برای  عصبی  پیشنهاد  شبکه  با  است شده خطی   .

خطی فضاپیما با سرعت و  گیری از شبکه عصبی، دینامیک سیستم غیر بهره 
بالا   زده    صورت به دقت  تخمین  تخمین کم  با خطای  و  .  است شده برخط 

خطای   و  صعود  زمان  سریع،  همگرایی  قابلیت  دارای  پیشنهادی  رهیافت 
اغتشاش  حضور  در  قوام  کم،  خرابی  ردیابی  و  عیب  نویز،  خارجی،  های 

است. تراستر  طراحی وزن   ها  عصبی  شبکه  تنظیم    های  قسمی  به  شده 
 گردد که مشتق تابع  می 

 
1. Fault 

لیاپانوف منفی و پایداری سیستم حلقه بسته فضاپیما تضمین شود. عملکرد  
های کنترلی  با سایر رویکرد ها  و قوام رهیافت پیشنهادی در وقوع عیب تراستر 

ASMC  ،NFTSMC    وPD    است گرفته مورد قیاس قرار . 
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