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With the growing reliance on space-based technologies in daily applications, 

space missions have gained strategic significance. Missions such as orbital 

inspection, space station assembly, debris removal, and in-orbit refueling now 

represent critical operational priorities. Consequently, simultaneous control of 

relative position and attitude in spacecraft systems has attracted increasing 

research interest. This study presents a nonlinear control strategy for rendezvous 

and proximity operations between two non-cooperative spacecraft. The 6-

degree-of-freedom relative motion dynamics are modeled by coupling 

translational and rotational motions into a set of second-order nonlinear 

equations. An integral nonsingular terminal sliding mode control method is 

proposed to enhance tracking performance during both transient and steady-state 

phases. To estimate aggregated uncertainties—including external disturbances 

and parametric variations-and accurately reconstruct velocity states, a third-order 

sliding-mode observer is designed. This observer ensures finite-time 

convergence and delivers high-precision estimation of system states and 

uncertainties. Simulation results, compared with prior methods, confirm the 

proposed control system's superior tracking accuracy, rapid response, reduced 

chattering, robustness against system uncertainties, and accelerated convergence 

to the sliding manifold. These findings validate the control system’s 

effectiveness for high-precision orbital rendezvous and proximity operations 

under non-cooperative conditions. 
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 های کلیدی واژه

 افته یحالت توسعه  تگریرو 
 ی مد لغزش

 مجاورت   اتیعمل
 مایفضاپ

 گز یشده رودراصلاح  یپارامترها
 یرخطیکنترل غ

 
  ت ی اهم   یی فضا   ی ها مأموریت روزمره،    ی مختلف زندگ   ی ها در جنبه   ه ی روزافزون استفاده از خدمات فضاپا امروزه، با گسترش  

بنابرا اند افته ی   ی ا ژه ی و  بازرس   یی فضا   ی ها مأموریت   ن ی .  برپا   ی مانند  مدار،  فضا   حذف  ، یی فضا   ستگاه ی ا   یی در  و    یی زباله 

  ر ی اخ  ی ها در سال   ی نسب  ت ی وضع - ت ی کنترل همزمان موقع   ل ی دل  ن ی . به هم ند برخودار   ژه ی و  ت ی در مدار از اهم  ی رسان سوخت 

  ی برا   ی خط   ر ی کنترل غ   کرد ی رو   ک ی است. مقاله حاضر  جلب کرده   نه ی زم   ن ی در ا   شتر ی ب   قات ی تحق   ی توجه دانشمندان را برا 

درجه   6 ی نسب   حرکت   ک ی نام ی . ابتدا د دهد ی همکار ارائه م   ر ی غ  ی ما ی دو فضاپ   ی برا  ی مجاورت و ملاقات مدار   ی ها ات ی عمل 

روش    ک ی آمده و در ادامه  دست مرتبه دوم به  ی رخط ی غ  ی ها ستم ی معادلات س  ی به فرم کل   ت ی وضع - ت ی کوپل موقع  ی آزاد 

. در ادامه  است شده   ارائه   ا ی در حالت گذرا و پا   ی اب ی منظور بهبود عملکرد رد به   ی انتگرال   ن ی رتک ی غ   ی نال ی ترم   ی مد لغزش   ی کنترل 

  ی پارامتر   ی ها ت ی و عدم قطع   ی از اغتشاشات خارج   ی ب ی که ترک   ستم ی شده س   ع ی تجم   ی ها ت ی قطع تابع عدم    ن ی منظور تخم به 

مرتبه سوم   ی از نوع مد لغزش  افته ی گر حالت توسعه مشاهده   ک ی حالت سرعت    ی رها ی متغ  ن ی تخم   ن ی است و همچن  ستم ی س 

  ع ی تجم   ی ها ت ی و عدم قطع   رعت تابع س   یی با دقت بالا   تواند ی صورت زمان محدود همگرا شده و م که به   است شده   ی طراح 

  ی ها پژوهش  ج ی آن با نتا  سه ی آمده و مقا دست به   ج ی و نتا  ی شنهاد ی روش پ   ی ساز ه ی شب  ت ی بزند. درنها  ن ی را تخم   ستم ی شده س 

کم، مقاوم در برابر عدم    نگ ی چتر   ع، ی بالا، پاسخ سر   ی اب ی دقت رد   ی شنهاد ی دهنده آن است که روش پ نشان   ی مرتبط قبل 

را فراهم    ستم ی س   ی ها زمان محدود حالت   یی به سطح لغزش و همگرا   شتر ی ب   یی سرعت همگرا   شده، ع ی تجم   ی ها ت ی قطع 

و مجاورت از نظر دقت و    ی ملاقات مدار  ات ی در عمل  ی شنهاد ی پ  ی کنترل  ستم ی دهنده عملکرد مطلوب س . که نشان کند ی م 

 .باشد ی م   ی اب ی سرعت رد 
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 مقدمه   1 
فضاپیماپ خودمختار  انواع رواز  برای  کلیدی  و  حیاتی  فناوری  یک  ها 

ایستگاهدر    بازرسی   مانندهای فضایی است،  مأموریت  برپایی  های مدار، 
ها، لازم مأموریت . برای اطمینان از موفقیت این  رسانیفضایی، و سوخت 

 وضعیتاست که عملیات مجاورت با کنترل دقیق بر موقعیت نسبی و  
کننده و هدف انجام شود. در این مسیر، انواع  نسبی بین فضاپیمای تعقیب 

های مدل دینامیکی فضاپیما، دستیابی  قطعیتعدم اغتشاشات محیطی و 
می دشوار  را  فضاپیما  دو  وضعیت  و  موقعیت  دقیق  کنترل  سازند. به 

متمرکز   فضاپیماها  نسبی  کنترل حرکت  بر  زیادی  .  است شدهتحقیقات 
موقعیت نسبی و وضعیت نسبی    کنندهکنترلهای  سنتی، سیستم  صورتبه 
از جمله اهمیت زیر سیستم   . [1] شوندمستقل از هم طراحی می   صورتبه 

  ما یفضاپ  یهابه انواع چرخش   توانیمکنترل وضعیت و موقعیت فضاپیما  
و حسگرها و   هانیدورب  ،یدیخورش  یها سلول  ها،آنتن  یدهجهت  یبرا
مانورها  یبرا  مایفضاپ ی  دهجهت  ای کردن  ،یمدار  یانجام   همتراز 

مأمور  دیخط د  یسازهماهنگ  ای  اتصال و  یهادرگاه   یهات یاعضا در 
 .[2] کرد اشاره یاماهوارهچند نینو

سامانه روش وضعیت  کنترل  برای  متنوعی  کنترلی  های  های 
شبیه  طراحی،  و  فضایی  پیاده  صورتبه سازی  شدهعملی  است.  سازی 

روش میازجمله  استفاده  مورد  به  های  کنترل  (PID)1  کنترلتوان   ،
 لغزشی   مد  کنترل  و  [3] 4عصبی  شبکه  کنترل  ،3فازی   کنترل  ،2تطبیقی

[4]  5(SMC)    .نمود دلیل اشاره  به  لغزشی  مد  کنترل  میان،  این  در 
سریع ویژگی دینامیکی  پاسخ  مانند  جذابی  به  6های  نسبت  پایداری   ،

به   7ها قطعیتعدم ساده،  نسبتاً  طراحی  روش  گستردهو  برای طور  ای 
سیستم شده  غیرخطیهای  کنترل  انواع  استفاده  برای  روش  این  است. 

از مبدلسیستم  مختلفی  مانند  واقعی  موتورها، DC-DCهایهای   ،
سیستم و  بالگردها،  هواپیماها  مغناطیسی،  شناورسازی  های بازو های 

مقاوم   لیدل  بهی  مد لغزش  کنترلی  هاروش   .[5]  مناسب است  رباتیکی
برابر در  س  ت یقابل  و  هاینینامع بودن  ی  کییرخطیغ  یها ستمیکنترل 

به حساب    امیفضاپاغتشاشات    ریپذ  کنترل تحمل  یهاروش نیازکارآمدتر
 .[4] دیآیم

سنتی وجود دارند؛  ( SMC)  برای  هایی چالش   همچنان   حال،   این   با 
 و چترینگ  پدیده ی تکینگی، از جمله نیاز به مدل دینامیکی دقیق، مسئله 

. شود نمی همگرایی خطای حالت سیستم در زمان محدود تضمین    همچنین 
 .[ 6]   است شده ها انجام  مطالعات گوناگونی برای رفع این چالش 

 
1. Proportional–Integral–Derivative 

2. Adaptive Control 

3. Fuzzy Control 
4. Neural Network Control 

5. Sliding Mode Control 

6. Fast Dynamic Response 

رفع   زمان محدودعدم  برای  در  سیستم  حالت   همگرایی خطای 
جای معرفی شد که در طراحی، به  (TSMC) ترمینالکنترل مد لغزشی  

بهره می  توابع غیرخطی  از  لغزشی خطی،  با گیردتابع    مناسب   انتخاب   . 
دقت بالاتر و همگرایی در زمان محدود را فراهم    (TSMC)  پارامترها،

متأسفانهمی اما  مواجه     (TSMC)کند؛  اصلی  دو محدودیت  با  مرسوم 
به1است:   نسبت  کندتر  همگرایی  زمان   ) (SMC)  ،2)   مسئله بروز 

 . [7] تکینگی 
همگرابه  زمان  مشکل  رفع  تک  ییمنظور    ی هاروش   ،ی نگیو 
لغزش  ی گوناگون مد  جمله  مد   [8]  (FTSMC)8 عیسر  نالیترم  یاز  و 

  حال،   این  است. باه شدهئارا   [9]  (NTSMC)9 لغزشی ترمینال غیرتکین
بعضی    (NTSMC)یا (FTSMC) چون  هاییروش بر    از   صرفاً 

از سایر کاستی ( SMC)  های خاصکاستی یا  ها سنتی متمرکز هستند 
سریع    ترمینالکنند. بر همین اساس، کنترل مد لغزشی  پوشی میچشم

سیستم  (NFTSMC)10  غیرتکین کنترل  نامعین برای  غیرخطی  های 
 . [10] استشده مرتبه دوم معرفی 

در زمان    یی(، از جمله همگراNFTSMCبرتر )  یها یژگیو  لیدلبه 
تک حذف  عال   ،ینگ یمحدود،  رد  یعملکرد  پا  یابیدر  برابر    یداریو  در 

کنترل  نیا  ها،تیقطععدم برابه   یروش  گسترده  س  یطور   هاستمیانواع 
اکار گرفته شدهبه  با وجود  )  ن،یاست.  ( مرسوم و چه در SMCچه در 
(NFTSMCهمچنا ،)بزرگ    یبا بهره لغزش  نگ یچییبخش سو  کیاز    ن

برا ثابت  عدم   یو  اثرات  با  م  هاتیقطعمقابله  که   یامر  ؛کندی استفاده 
 ی جد  بیو آس  گرددی)نوسانات نامطلوب( م  11نگ یچتر  دهیمنجر به پد

ها را محدود  روش  نیا  یکاربرد عمل  جه،یوارد کرده و در نت  ستمیبه س
دارد    ازیبه اطلاعات سرعت ن  کنندهکنترل  یطراح  گر،ید  یاز سو  .کندیم

و کاهش    نهیدر هز  یی صرفه جو  لیبه دل  یعمل  ستمیس  کیکه معمولاً در  
 . ستیاندازه دستگاه در دسترس ن

کاهش بهره   یاصل  دهی، اینگچتر  دهیحذف پد  ایاهش  منظور کبه 
ها استفاده ین ایدهکه یکی از ا  است.  نگ یچیلغزش در عنصر سوئسطح  

  در در ورودی کنترلی سوئیچینگ است   sgnبه جای تابع    tanhاز تابع  
کامل   طوربه   12شدهتجمیع  یهاتیعدم قطع  نیتخم،  و ایده دیگر  [11]
کنترل اعمال    یهاگنالیجبران اثرات آن بر س  یبرا  که باید  است  یجزئ  ای

 یخطا  ت به اثرا  ی دگیرس  یاکنون برا  نگ یچیعنصر سوئ  جه، ی. در نتشود
جا  تیقطععدم   نیتخم قطع  یبه  استفاده    شدهعیتجم  یهاتیعدم 

بنابرایم اصلکوچک  لغزشسطح  بهره    ن،یشود.  روش  از  انتخاب    یتر 
 . ابدیتواند دست یشود که حالت لغزش م نیتا تضم شده

7. Robustness Against  the Lumped Uncertainties 

8. Fast Terminal Sliding Mode Control 

9. Nonsingular Terminal Sliding Mode Control 
10. Nonsingular Fast Terminal Sliding Mode Control 

11. Chattering Phenomenon 

12. Lumped Uncertainties 
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 یبر مدل برا  ی مبتن   ی ختلف م های انجام شده، راهکارهای  در پژوهش 
  (TDE)1  ی زمان   ری تاخ   ن ی مانند تخم  شده تجمیع   یها ت ی قطع   عدم   ن ی تخم 

عصب   رویتگر ،  [ 12]  مرتبه   ی لغزش   مد   تگر ی رو   ، [ 13]   (NN)2  ی شبکه 
ارائه   [ 15](  TOSM) 4  سوم مرتبه    ی لغزش   مد   تگر یرو ،  [ 14]  (SOSM)3دوم
هایی ماننده کننده کننده مدلغزشی با کنترل و همچنین ترکیب کنترل   شده 

 های مطلوب سیستم حالت ردیابی    موجب بهبود   توانند می فازی    کننده کنترل 
 .[ 16] شوند    ها و اغتشاشات خارجی در حضور عدم قطعیت 

م  تکن آن   ان ی در  م   ، (TDE)  ک ی ها،   نی تخم   یی توانا   تواند ی فقط 
بنابرا   ی ها ی ورود  کند.  فراهم  را   ی برا   ی اضاف   رویتگر   ک ی   ن، ی ناشناخته 
س   ن ی تخم  ن   ستم ی سرعت  پ   ستم ی س   ن ی ا .  [ 17]   است   از ی مورد  تر ده یچ ی را 

و   ی ری ادگ ی   ت ی دهد. به لطف قابل ی م  ش ی کند و زمان محاسبات را افزا ی م 
به خصوص،    دقت دلخواه را ارائه دهد.   ند توا ی م   ( NN)   رویتگر   ، ی عال   ب ی تقر 

همزمان   تقریب  توانایی  قطعکه  های و سرعت   شدهع ی تجم   ی ها ت یعدم 
در   رویتگر   ک یتنها    ن، ی بنابرا .  باشد همزمان دارا می   صورت به سیستم راه  

 یها ک ی حال، اشکال استفاده از تکن   ن ی با ا   . است شده به کار گرفته    ستم ی س 
ماشین ر ی ادگی  که   ن یا   ی  اغتشاشات    است  وجود  نشده،    مدل در صورت 

رویتگر نیاز به یادگیری آنلاین داشته که هزینه محاسباتی زیادی به سیستم 
به   ی عصب   ی ها وزن   ده یچ ی آموزش پ   ند ی فرآ   ن، ی ا   بر علاوه   کند. تحمیل می 
ز  بنابرا   از ی ن   ی ادیمحاسبات   ستم ی س   ک ی در    ی سازاده ی پ   یی توانا   ن ی دارد، 

 .دهد ی را کاهش م   ی عمل 
 لی ( به دل SOSM)  های ذکر شده، رویتگر سایر روش   با   سه ی در مقا

تقر   یی توانا  در  س   همزمان   ب ی خود  قطع   ستم ی سرعت  عدم   یها ت ی و 
برجسته است. اگرچه    ن ی تخم  ی زمان محدود خطا   یی با همگرا   شده ع ی تجم 

 قی تزر   اما   شود، ی ها ارائه م سرعت   نی کمتر در تخم   نگ یدقت بالا و چتر 
برا   ( SOSM)  تگر ی رومعادل    ی خروج  عدم    ن ی آوردن تخم  دست به   ی که 
م   شده ع ی تجم   یها ت ی قطع  کنترلی   کی شود،  ی استفاده   وستهی ناپ   ورودی 

 ک ی  ن، ی. بنابرا شود ی نامطلوب م  نگ یچتر  ده ی پد  ک ی  جاد ی است که باعث ا 
برا ن یی پا  لتر ی ف  قطع   ی بازساز   ی گذر  تزر   شده ع ی تجم   ی ها ت ی عدم   ق ی از 

 ن ی و خطا در تخم   ر ی حال، باعث تأخ  ن ی با ا .  است   از ی معادل مورد ن   ی خروج 
رو   ن یبنابرا   شود، ی م  برآورد  م (  SOSM)   تگری دقت  کاهش  به    . دهد ی را 

معادل   ی خروج   ق ی تزر   کی ارائه    یی ( که تواناTOSM)   تگر ی رو  ل، ی دل  نی هم 
 تگر ی در رو  از ی مورد ن   ون ی لتراس ی ف   جه، ی در نت   است. شده   ارائه را دارد،    وسته ی پ 
 (SOSM م حذف  نت   . شود ی (  ن   ون ی لتراس ی ف   جه، ی در  رو   از ی مورد   تگری در 
 (SOSM )   م مقا   . شود ی حذف  رو   سه ی در  رو SOSM)   تگر ی با   تگری (، 
 (TOSM تخم )کمتر و دقت   نگ ی را با چتر   کپارچه ی  ی ها ت ی عدم قطع   ن ی

تمام   باًی ( تقر TOSM)   تگر ی رو   ن، ی . علاوه بر ا دهد ی بالاتر ارائه م   ن ی تخم 
)   ی ای مزا  م SOSMناظر  حفظ  را  مزا کند ی (  لطف  به  رو   یا ی.   تگری برتر، 

 
1. Time Delay Estimation 

2. Neural Network Observer 

 (TOSM  ) س   یبرا   ی اگسترده   طور به توسط    نی امع ن   ی هاستم یکنترل 
 .[ 21] و    [ 20] ،  [ 19] ،  [ 18]  است شده از محققان استفاده    ی اری بس 

و   ستم ی س   ی ها سرعت   ن ی تخم   ی ( برا TOSM)   تگر ی مقاله، رو   ن ی در ا 
کنترل همزمان موقعیت نسبی و وضعیت   ی برا   ی ا توده   ی ها ت ی عدم قطع 

بر شده   ی طراح   ون ی لتراس یگونه ف   چ ی بدون ه   نسبی  اساس اطلاعات  است. 
 به  از ی بدون ن   ت ی موقع  ی اب یرد  ر ی مس  ی برا   (NFTSMC)  ک یآمده،  دست به 

قانون    م یتوان ی کنترل، م   ی استراتژ   ن ی. با ا است شده   شنهادیپ   ستم ی سرعت س 
استحکام در برابر عدم    ، ی نگ ی رتک ی که دقت بالا، غ   م یآور   دست به را    ی کنترل 
زمان محدود را بدون    یی گرا کم، و هم   نگ ی چتر   شده، ع ی تجم   ی ها ت ی قطع 

 . دهدی سرعت ارائه م   ی ر ی گ به اندازه   از ی ن 

به شکل ز   ن ی ا   ادامۀ ساختار   از مقدمه، در بخش دو   ر ی مقاله  است. پس 
کوپل   ینسب   کی نام ی و هدف، در بخش سه د  کننده ب ی تعق   ما ی فضاپ   کی نام ی د 

و   رویتگر - کننده کنترل   ی در بخش چهار به طراح   ، ی شده شش درجه آزاد 
پنج   بخش  نت   ی عدد  ی ها ی ساز شبیه در  انتها  در   می خواه   ی ر ی گ جه ی و 

 پرداخت.

 و هدف   کننده ب ی تعق   ما ی فضاپ   ک ی نامی د  2 
کنترل   ن ی ا  مسئله  بررس   ی مقاله  آن    کند ی م  ی را  در   ی مایفضاپ   ک ی که 

و  ی را تحت اختلالات خارج  رهمکار ی هدف غ  ی ما ی فضاپ ک ی  کننده ب ی تعق 
در    ما ی هر دو فضاپ   ی ک ی نام ی . مدل د کند ی م   ی اب یپارامترها رد   ت ی عدم قطع

 اند.شده   ان ی ( ب 1داده شده در شکل ) نشان   ی مختصات   ی ها دستگاه 

 

و هدف   کننده ب یتعق   ی ما ی دو فضاپ  نسبی   ت ی و وضع  ت یموقع  ف یتوص   - 1شکل  

 .ی در دستگاه مختصات نسب   رهمکار یغ 

Fig. 1. Description of the relative position and attitude of the 

chaser and the non-cooperative target spacecraft in the relative 

coordinate frame. 

3. Second-Order Sliding Mode Obsever 
4. Third-Order Sliding Mode Obsever 
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در قاب    کنندهبیتعق  یمایفضاپ  یکینامیو د  یکینماتیمعادلات س
𝐹𝑐  رودر  یپارامترهااست.  شده  انیب شده   ی برا  (MRP)1  گزیاصلاح 

 کینامیو د  کینماتی. س[22]  استاستفاده شده  یحرکت وضع  فیتوص
 .[23] است ریز شرحبه  𝐹𝑐کننده در دستگاه مختصات بدنه   بیتعق

 (1 ) 
{
 

 
𝑟̇ = 𝑣 − 𝑠(𝑤)𝑟                                                     

𝑚𝑣̇ + 𝑚𝑆(𝑤)𝑣 + 𝑚𝜇𝑟 = 𝑓 + 𝑑𝑐𝑓                   

𝜎̇ = 𝐺(𝜎)𝑤                                                           

𝐽𝑤̇ + 𝑠(𝑤)𝐽𝑤 = 𝜏 + 𝑑𝑐𝜏                                     

 

آن   موقع   𝑟𝜖𝑅3که در  ،  MRP)   های پارامتر   𝜎𝜖𝑅3  ت، ی بردار   )𝑣 ∈ 𝑅3  
خط  𝑤 و    ی سرعت  ∈ 𝑅3 زاو ,𝑓است.    ی ا ه ی سرعت  𝜏 ∈ 𝑅3   و    ی رو ی ن
𝑑𝑐𝑓  ی گشتاور کنترل  , 𝑑𝑐𝜏 ∈ 𝑅

𝑚   ات؛ و گشتاور اغتشاش   ی رو ی ن   ترتیب به   3 ∈

 𝑅 کننده و ب ی نشان دهنده جرم تعق𝐽 ∈ 𝑅3×3   معین مثبت   ی نرس ی ا   س ی ماتر  

است،  ب ی تعق  𝜇کننده  = 𝜇
𝑔
/‖𝑟‖3    و𝜇𝑔   گ و    است   ن ی زم   ی رانش ثابت 

 𝐺(𝜎) عبارت است از 
  𝐺(𝜎) = [(1 − 𝜎𝑇𝜎)𝐼3 + 2𝑠(𝜎) + 2𝜎𝜎

𝑇] همچنین،   ⁄4
س  د   ی ک ی نمات ی معادلات  هدف  ما ی فضاپ   ی ک ی نام ی و  دستگاه    رهمکار ی غ ی  در 
 زیر است:   شرح به   𝐹𝑡مختصات  

 (2 ) 

{
 

 
𝑟𝑡̇ = 𝑣𝑡 − 𝑠(𝑤𝑡)𝑟𝑡                                

𝑚𝑡𝑣̇𝑡 +𝑚𝑡𝑆(𝑤𝑡)𝑣𝑡 +𝑚𝑡𝜇𝑟𝑡 = 𝑑𝑡𝑓
𝜎̇𝑡 = 𝐺(𝜎𝑡)𝑤𝑡                                        

𝐽𝑡𝑤̇𝑡 + 𝑆(𝑤𝑡)𝐽𝑡𝑤𝑡 = 𝑑𝑡𝜏                     

 

  ی ما ی فضاپ شود این معادلات همان معادلات  می طورکه مشاهده همان 
کننده است با این تفاوت که این معادلات در دستگاه متصل به بدنه  تعقیب 
که به     𝑡که این تمایز با زیرنویس   است شده بیان    𝐹𝑡کننده  تعقیب   ی ما ی فضاپ 

است. تفاوت دیگر؛ عدم وجود نیرو  مشخص گردیده  است شده هر پارامتر داده 
,𝑓و گشتاور کنترلی یعنی  𝜏 ∈ 𝑅3    در معادلات دینامیکی است که علت آن

فضاپیما  بودن    رهمکار ی غ   در نبود کنترل بر این فضاپیما یا به عبارت بهتر به علت 
 باشد. می 

𝑑𝑐𝑓  عبارات  , 𝑑𝑐𝜏 , 𝑑𝑡𝑓 , 𝑑𝑡𝜏    است که    ی خارج   اغتشاشات نشان دهنده
  د، ی خورش عمدتاً شامل کشش اتمسفر، تابش شود، که  ی اعمال م   ما ی فضاپ   ی بر رو 
  . [ 24]   جسم سوم است اغتشاشی    ی رو ی و ن   ن، ی جرم زم   یکنواخت   ع ی توز عدم  

   𝑑𝑐𝜏شود که در  ی در نظر گرفته م   لال به عنوان اخت   ز ی گرانش ن   ان ی گشتاور گراد 
 . است شده گنجانده    𝑑𝑡𝜏  و 

 ی کوپل شده شش درجه آزاد ی نسب کینامید 3 

برای کنترل موقعیت و وضعیت میان دو فضاپیما از دینامیک نسبی شش 

استفاده می آزادی  برای  درجه  از    دستبه شود که  این دینامیک  آوردن 

 𝑅و ماتریس دوران  𝜎𝑒  [22]نیاز به وضعیت نسبی  (2)و  (1)هایمعادله

 
1. The Modified Rodrigues Parameters 

گاه مختصات متصل  دست  به  𝐹𝑡  از دستگاه مختصات متصل به بدنه هدف

 شود: در ادامه تعریف می  ترتیببه است که  𝐹𝑐کننده  به بدنه تعقیب 

(3 ) 𝜎𝑒 =
𝜎𝑡(𝜎

𝑇𝜎 − 1) + 𝜎(1 − 𝜎𝑡
𝑇𝜎𝑡) − 2𝑆(𝜎𝑡)𝜎

1 + 𝜎𝑡
𝑇𝜎𝑡𝜎 + 2𝜎𝑡

𝑇𝜎𝑡
    

(4 ) 
𝑅 = 𝐼3 +

4(1 − 𝜎𝑒
𝑇𝜎𝑒)

(1 + 𝜎𝑒
𝑇𝜎𝑒)

2
𝑆(𝜎𝑒)

+
8

(1 + 𝜎𝑒
𝑇𝜎𝑒)

2
𝑆2(𝜎𝑒)      

  انیب  𝐹𝑐کننده و هدف که در قاب  بیتعق  نیب  ینسب  یسپس پارامترها

 : است  ریز شرحبه است  شده

(5 ) {

𝑟𝑒 = 𝑟 − 𝑅𝑟𝑡  
𝑣𝑒 = 𝑣 − 𝑅𝑣𝑡  
𝑤𝑒 = 𝑤 − 𝑅𝑤𝑡

 

 صورت به ( معادله، معادلات دینامیکی نسبی  1( در )5با جایگزینی معادله )

 آیند: می  دستبه زیر 

 ا( -6)

𝜎̇𝑒 = 𝐺(𝜎𝑒)𝑤𝑒 
𝐽𝑤̇𝑒 = −𝑆(𝑤)𝐽𝑤 − 𝐽(𝑅𝑤̇𝑡 + 𝑆(𝑤)𝑤𝑒) + 𝜏

+ 𝑑𝑐𝜏 
𝑟̇𝑒 = 𝑣𝑒 − 𝑆(𝑤)𝑟𝑒 
𝑚𝑣̇𝑒 = −𝑚[𝑆(𝑤)𝑣 + 𝜇𝑟]

+ 𝑚𝑆(𝑤𝑒)(𝑣 − 𝑣𝑒)

− 𝑚𝑅𝑣̇𝑡 + 𝑓 + 𝑑𝑓 

 که داریم:

} ب( -6)
𝑅̇ = −𝑆(𝑤𝑒)𝑅                      

𝑅𝑆(𝑎) = 𝑆(𝑅𝑎)𝑅, 𝑎 ∈ 𝑅
3  

 

𝐺(𝜎𝑒)س یاتر = [(1 − 𝜎𝑒
𝑇𝜎𝑒)𝐼3 + 2𝑆(𝜎𝑒) + 2𝜎𝑒𝜎𝑒

𝑇] تکین   ⁄4   غیر 

(،  7( و معادله )6(، معادله )5(، معادله )2. با استفاده از معادله )[22] است

𝑅𝑣̇𝑡  :آیدمی  دستبه 𝑤̇𝑡و    

(7 ) 
𝑅𝑣̇𝑡 = −𝑆(𝑤 − 𝑤𝑒)(𝑣 − 𝑣𝑒) +

𝑅𝑑𝑡𝑓

𝑚𝑡

−
𝜇𝑔

‖𝑅𝑇(𝑟 − 𝑟𝑒)‖
3
(𝑟 − 𝑟𝑒) 

(8 ) 𝑤̇𝑡 = −𝐽𝑡
−1𝑆(𝑅𝑇(𝑤 − 𝑤𝑒))𝐽𝑡𝑅

𝑇(𝑤 − 𝑤𝑒)

+ 𝐽𝑡
−1𝑑𝑡𝜏 

  ی(، معادلات حرکت نسب6معادله )  در(  9( و معادله )8معادله ) ینیگزیجا

 :آیدمی  دستبه ساده شده 
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(9 ) 

{
 

 
𝜎̇𝑒 = 𝐺(𝜎𝑒)𝑤𝑒                                                                

𝑤̇𝑒 = −𝐽
−1𝑆(𝑤)𝐽𝑤 − 𝑆(𝑤)𝑤𝑒 + 𝑛1 + 𝑑1 + 𝐽

−1𝜏

𝑟̇𝑒 = 𝑣𝑒 − 𝑆(𝑤)𝑟𝑒                                                          

𝑣̇𝑒 = −𝑔 + 𝑑2 +𝑚
−1𝑓                                               

 

 اند: با معادلات زیر تعریف شده 𝑔 ،𝑛1  ،𝑑1 ،𝑑2که در آن  

(10 ) 

{
  
 

  
 
𝑛1 = 𝑅𝐽𝑡

−1𝑆(𝑅𝑇(𝑤 − 𝑤𝑒))𝐽𝑡𝑅
𝑇(𝑤 − 𝑤𝑒)     

𝑑1 = 𝐽
−1𝑑𝑐𝜏 − 𝑅𝐽𝑡

−1𝑑𝑡𝜏                                     

𝑔 = 𝑆(𝑤)𝑣𝑒 + 𝜇𝑟 −
𝜇𝑔

‖𝑅𝑇(𝑟 − 𝑟𝑒)‖
3
(𝑟 − 𝑟𝑒)

𝑑2 =
𝑑𝑐𝑓

𝑚
−
𝑅𝑑𝑡𝑓

𝑚𝑡

                                                 

 

  ی مایهدف، تنها از اطلاعات فضاپ  یمای فضاپ  یبه عدم همکار  باتوجه

و  ب یتعق نسبکننده  فضاپ  نیب  یاطلاعات  برایم  مای دو    ی طراح  یتوان 

 هایپارامتر  تیعدم قطع  ،یکنترلر استفاده کرد. علاوه بر اغتشاشات خارج

نبیتعق  یمایفضاپ ماتر  دیبا  زیکننده  و  جرم  شود.  گرفته  نظر    س یدر 

𝑚  صورتبه قطعیت  ی عدمملاحظه  باکننده  ب یتعق  ینرسیا = 𝑚0 +

∆𝑚   و𝐽 = 𝐽0 + ∆𝐽 هستند . 

شود تا معادلات  می( نسبت به زمان مشتق گرفته 9در ادامه از معادله )

 :[25]دیفرانسیل مرتبه دوم زیر حاصل شود 

(11 ) 𝜎̈𝑒 = −𝐺𝐺̇
−1𝜎̇𝑒 − 𝐺𝐽

−1𝑆(𝑤)𝐽𝑤 − 𝐺𝑆(𝑤)𝑤𝑒
+ 𝐺𝑛1 + 𝐺𝑑1 + 𝐺𝐽

−1𝜏 

(12 ) 
𝑟̈𝑒 = −𝑔 + 𝑑2 +

𝑓
𝑚⁄ − 𝑆(𝑤)𝑟̇𝑒 + 𝑆(𝑟𝑒)𝐽

−1𝜏

+ 𝑆(𝑟𝑒)𝐽
−1𝑑𝑐𝜏

− 𝑆(𝑟𝑒)𝐽
−1𝑆(𝑤)𝐽𝑤 

𝐺̇−1که در آن   = −𝐺−1𝐺̇𝐺−1  و𝐺̇  است: زیر تعریف شده صورتبه 

(13 ) 

𝐺̇ =
8

(1 + 𝜎𝑒
𝑇𝜎𝑒)

2
[𝜎̇𝑒𝜎𝑒

𝑇 + 𝜎𝑒𝜎̇𝑒
𝑇 − 𝜎̇𝑒

𝑇𝜎𝑒𝐼3

− 𝑆(𝜎̇𝑒)]

−
16𝜎̇𝑒

𝑇𝜎𝑒
(1 + 𝜎𝑒

𝑇𝜎𝑒)
2
[(1

+ 𝜎𝑒
𝑇𝜎𝑒)𝐼3 − 2𝑆(𝜎𝑒)

+ 2𝜎𝑒𝜎𝑒
𝑇] 

𝐽∆با تعریف   ≜ 𝐽−1 − 𝐽0
(، معادلات  12( و ) 11، از طریق معادله )  1−

 آیند:می  دستبه زیر  صورتبه شده ساده

(14 ) {
𝜎̈𝑒 = ℎ𝑎 + 𝐺(𝜎𝑒)𝐽0

−1𝜏 + 𝑑𝑎               

𝑟̈𝑒 = ℎ𝑏 + 𝑆(𝑟𝑒)𝐽0
−1𝜏 + 𝑚0

−1𝑓 + 𝑑𝑏  
 

: شوندیم فیتعرزیر  صورتبه  ℎ𝑎 ،ℎ𝑏  ،𝑑𝑎 ،𝑑𝑏که در آن  

(15 ) 

{
  
 

  
 
ℎ𝑎 = 𝐺̇𝑤𝑒 − 𝐺𝐽𝑜

−1𝑆(𝑤)𝐽𝑜𝑤 − 𝐺𝑆(𝑤)𝑤𝑒

𝑑𝑎 = 𝐺 [
𝑛1 + 𝑑1 + 𝐽

−1𝜏 − 𝐽𝑜
−1𝑆(𝑤)Δ𝐽𝑤 − Δ𝐽−1

𝑆(𝑤)𝐽𝑤
]

ℎ𝑏 = −𝑔 − 𝑆(𝑤)𝑟̇𝑒 − 𝑆(𝑟𝑒)𝐽𝑜
−1𝑆(𝑤)𝐽𝑜𝑤

𝑑𝑏 = 𝑑2 + 𝑆(𝑟𝑒)𝐽
−1𝑑𝑐𝜏 + Δ𝑚

−1𝑓 + 𝑆(𝑟𝑒)Δ𝐽
−1𝜏

−𝑆(𝑟𝑒)𝐽𝑜
−1𝑆(𝑤)Δ𝐽𝑤 − 𝑆(𝑟𝑒)Δ𝐽

−1𝑆(𝑤)𝐽𝑤

 

دهد که حرکت نسبی انتقالی بین دو فضاپیما تحت ( نشان می 14معادله )
𝑟𝑑تاثیر حرکت نسبی چرخشی قرار دارد. با فرض اینکه   ∈ 𝑅
فاصله   3

𝑟̃𝑒بیان شده، و    𝐹𝑐نسبی مورد انتظار است که در   = 𝑟𝑒 − 𝑟𝑑    ،𝑒1 =

[𝑟̃𝑒  𝜎𝑒]
𝑇    ،𝑒2 = [𝑟̇̃𝑒  𝜎̇𝑒]

𝑇    باشند، دینامیک خطای نسبی شش درجه
 شود: مدل فضای حالت زیر بیان می  صورتبهآزادی 

(16 ) {
𝑒̇1 = 𝑒2                    
𝑒̇2 = ℎ + 𝐺𝑐𝑢 + 𝑑 

 

آن   در  𝑢که  = [𝑓 𝜏]𝑇  کنترل،    یورود𝑑 = [𝑑𝑏 𝑑𝑎]
𝑇  اغتشاش 

ℎ  ،تجمیعی = [ℎ𝑏 − 𝑟̈𝑑  ℎ𝑎]
𝑇  غ  ریز  شرحبه   𝐺𝑐و    یخط  ر یعبارت 

 است. 

(17 ) 𝐺𝑐 = [
(1 𝑚0⁄ )𝐼3 𝑆(𝑟𝑒)𝐽0

−1

𝑂3 𝐺(𝜎𝑒)𝐽0
−1] 

توده  [26]ت  اس  داریپا  مایفضاپ  ستمیس  .1فرض    𝑑  یااغتشاش 

‖𝑑̇‖شود و ی محدود فرض م صورتبه  ≤ 𝑑𝐿  ثابت ناشناخته   کیبا𝑑𝐿  

ایم  باند)محدود( برا   نیشود.  منطق  یهامأموریت   یفرض   یمجاورت 

اول توده  نیاست.  اغتشاش  اول  یامشتق  که  است،  مشتقات   نیمحدود 

م   یهاحالت استنتاج  را  صلب  خارجیجسم  اختلالات    ی همگ  یکند. 

 محدود هستند. زین 𝐽∆و   𝑚∆  یهاتیمحدود هستند و عدم قطع

مبیتعق  یما یفضاپ  .2فرض   متغیکننده  و   یحرکت  یرهایتواند 

مستق  ینسب  یرهایمتغ را  سرعت    یریگاندازه  ماًیخود  و  دقت  کند. 

کافبه   یریگاندازه م  یاندازه  فرض  از خطای بالا  بتوان  تا  اندازه    یشود 

 .[23] کرد یچشم پوش یریگ

 کننده کنترل  یطراح  4 

 مرتبه سوم   ی مد لغزش رویتگر یطراح 1 .4 

برای تخمین سرعت و اغتشاشات تجمیع شده از ناظر مد لغزشی مرتبه  

در   که  شده طراح  [15]سوم  می ی  استفاده  اساس  شود.  است   معادله بر 

 صورت زیر است: ناظر مود لغزشی مرتبه سوم به مراحل طراحی   ،(16)
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(18 ) 

𝑒̇̂1 = 𝛾1|𝑒1 − 𝑒̂1|
2/3 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑒1 − 𝑒̂1) + 𝑒̂2 

𝑒̇̂2 = ℎ(𝑒̂, 𝑡) + 𝐺𝑐(𝑒̂, 𝑡)𝑢(𝑡)

+ 𝛾2|𝑒1 − 𝑒̂1|
1/3sign (𝑒1

− 𝑒̂1) − 𝑧̂ 

 𝑧̇̂  = −𝛾3 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑒1 − 𝑒̂1) 

 یا همانتوسط ناظر )خطای تقریب زده شده  نشان دهنده    𝑒̂که در آن 

𝑒    )  و𝛾𝑖    توان  می  (18)  از(  16)  قیبا تفر  ناظر است.بهره  نشان دهنده

را   𝑒̂شده توسط ناظر  زدهو خطای تقریب  𝑒اختلاف میان خطای سیستم 

𝑒̃  صورتبه  = 𝑒 − 𝑒̂  ( 18نشان داد و معادله  ) زیر بازنویسی    صورتبه

 شود: می

(19 ) 

𝑒̇̃1 = −𝛾1|𝑒̃1|
2/3sgn (𝑒̃1) + 𝑒̃2

𝑒̇̃2 = −𝛾2|𝑒̃1|
1/3sgn (𝑒̃1) + 𝑑(𝑒, 𝑡)

− 𝑑(𝑒, 𝑒̃, 𝑢, 𝑡) + 𝑧̂

𝑧̇̂ = −𝛾3sgn (𝑒̃1) 

 شود: ی نوشته م  ریز  صورتبه   تیعدم قطع  نیتخم  یتابع خطاکه  درجایی

(20 ) {
𝑑(𝑒, 𝑒̃, 𝑢, 𝑡) = {ℎ0(𝑒̂, 𝑡) + 𝐺c0(𝑒̂, 𝑡)𝑢} − {ℎ0(𝑥) + 𝐺c0(𝑥)𝑢}

𝑑̂(𝑒, 𝑒̂, 𝑡) = 𝑑(𝑒, 𝑡) − 𝑑(𝑒, 𝑒̃, 𝑢, 𝑡)                                                
 

 ر یز صورتبه توان  می ( را 19معادله ناظر نوشته شده در رابطه ) ن،یبنابرا

 کرد: یسیبازنو

(21 ) 
𝑒̇̃1 = −𝛾1|𝑒̃1|

2/3sgn (𝑒̃1) + 𝑒̃2
𝑒̇̃2 = −𝛾2|𝑒̃1|

1/3sgn (𝑒̃1) + 𝑑̂(𝑒, 𝑒̂, 𝑡) + 𝑧̂

𝑧̇̂ = −𝛾3sgn (𝑒̃1) 
𝑧̂0  دیجد  ریمتغ  فیبا تعر = 𝑑̂(𝑒, 𝑒̂, 𝑡) + 𝑧̂    ریز  صورتبهمعادله ناظر 

 شود:ی نوشته م

(22 ) 
𝑒̇̃1 = −𝛾1|𝑒̃1|

2/3sgn (𝑒̃1) + 𝑒̃2
𝑒̇̃2 = −𝛾2|𝑒̃1|

1/3sgn (𝑒̃1) + 𝑧̂0

𝑧̇̂0 = −𝛾3sgn (𝑒̃1) + 𝑑̇̂(𝑒, 𝑒̂, 𝑡) 

است که به شکل استاندارد    ()رویتگر  ییمعادله فوق شکل نها

محدود    یثبات زمان  یشود و دارایمرتبه دوم شناخته م   قیدق  زکنندهیمتما

خواند. با انتخاب    [15]  و   [7]  ،[6]توان در مراجع  ی است که اثبات آن را م

ها و عدم حالت  نیتخم  یناظر، خطاها  یپارامترها  یمناسب برا  ریمقاد

  ر یشوند. مقادی زمان محدود به صفر همگرا م  کیستم در  یس  یهاتیقطع

برا م  ناظر    یپارامترها  ی مناسب  مطالعه    باتوجه توان  ی را  به 

 انتخاب کرد:  ریشرح زبه   [15]انجام شده در مرجع 

 
1. Integral Full-Order Terminal Sliding Mode 

(23 ) {
𝛾1 = 𝜉1𝐿

1/3, 𝛾2 = 𝜉2𝐿
2/3, 𝛾3 = 𝜉3𝐿

𝜉1 = 2, 𝜉2 = 2.12, 𝜉3 = 1.1
𝐿 = d𝑙 + 𝜖𝑑

 

  میتوجه داشته باش  دیابتدا با  ستم،یس  تیتابع عدم قطع  نیتخم  یبرا
  ی واقع  ریبرآورد شده با مقاد  یحالت ها  ریناظر، مقاد  ییکه پس از همگرا

عدم    نیتخم  یتابع خطا  جه،یشود و در نتمیبرابر    ستمیس  یحالت ها
,𝑒1 خواهد بود. همگرا به صفر    تیقطع 𝑒̂2 = 𝑒2 → 𝑑(𝑒, 𝑒̃, 𝑢, 𝑡) =

0)  (𝑒̂1   ر یصورت زتوان به ی قسمت سوم معادله ناظر را م  نی. بنابرا=
 نوشت: 

(24 ) 𝑧̇̂0 = −𝛾3sgn (𝑒̃1) + 𝑑̇̂(𝑒, 𝑒̂, 𝑡) ≡ 0 
تخم  ن،یبنابرا قطع  نیتابع  م  ستمیس  تیعدم   ریز  صورتبه توان  یرا 

 محاسبه کرد:

(25 ) 𝑑̂(𝑒, 𝑒̂, 𝑡) = ∫ 𝛾3sgn (𝑒̃1) 

  یی بخش جدا  کی( شامل  25در )  ت یتابع عدم قطع  نیکه تخم  ییاز آنجا

از   تیعدم قطع  نیتخم  یبازساز  یگذر برا  نییپا  لتریف  کیاست،    ریناپذ

تزر استین  یضرور  ی خروج  ق یعبارت  ناظر    ی ژگیو  ن ی.  به  برجسته 

TOSM  یلغزش  مودبر    یناظران مبتن  ریبا سا  سهی دهد تا در مقایاجازه م ،  

 انجام دهد. یشتریبا دقت ب را ییهانیتخم

 1ی انتگرال نیرتکیغ  ینالیترم  یمد لغزش 2 .4 
  مود را بر اساس    یابتدا سطح لغزش  ،یشنهادیپ   کنندهکنترل  یطراح  یبرا

 ریز  صورتبه (  16)  بر حسب معادل (ITSMC)انتگرال    نالیترم  یلغزش

 : میکنیم فیتعر

(26 ) 𝑠 = 𝜆𝑃𝑒1 + ∫0
𝑡
 (𝜆𝐼1[𝑒1]

𝛽 + 𝜆𝐼2[𝑒̇1]
𝛽)𝑑𝜄 + 𝑒̇1 

 شود:می محاسبه  ریز صورتبه   زیمشتق تابع سطح لغزش ن

(27 ) 𝑠̇ = 𝜆𝑃𝑒̇1 + 𝜆𝐼1[𝑒1]
𝛽 + 𝜆𝐼2[𝑒̇1]

𝛽 + 𝑒̈1 

زیر    صورت به ( را  27توان معادله )( می 16به معادله )  باتوجهکه  

 بازنویسی کرد: 

(28 ) 𝑠̇ = 𝜆𝑃𝑒2 + 𝜆𝐼1[𝑒1]
𝛽 + 𝜆𝐼2[𝑒2]

𝛽 + 𝑒̇2 

 ( داریم: 16و همچنین از معادله )

(29 ) 𝑠̇ = 𝜆𝑃𝑒2 + 𝜆𝐼1[𝑒1]
𝛽 + 𝜆𝐼2[𝑒2]

𝛽 + ℎ + 𝐺𝑐𝑢

+ 𝑑 



 

 

 / 22 زدانیپناه نیرحسیم، و ازاد رامیب لی، جلیکاظم رضایعلدی، سی اریبخت دیمج
 در مهندسی هوافضا   ی فناور
 1 شمارۀ، 10دورۀ ، 1405سال 

 

,𝛽که   𝜆𝑃 , 𝜆𝐼1, 𝜆𝐼2  توسط طراح    دیهستند که با  یمثبت طراحی  هاثابت

0لازم به ذکر است که در معادله فوق   کنترل انتخاب شوند. ستمیس <

𝛽 < 1[𝑒]𝛽 = |𝑒|𝛽 sgn(𝑒))و sgn(𝑒) = {
1  if 𝑒 > 0
−1  if 𝑒 < 0
0  if 𝑒 = 0

 

از   استفاده  با  𝑠̇حال  = را    یهایورود  0   ف یتعر  ریز  صورتبه کنترل 

 : میکنیم

(30 ) {

𝑢 = 𝑢0 + 𝑢𝑠𝑤
𝑢0 = 𝐺𝑐

−1(𝜆𝑃𝑒2 + 𝜆𝐼1[𝑒1]
𝛽 + 𝜆𝐼2[𝑒2]

𝛽 + ℎ)

𝑢𝑠𝑤 = −(𝑑𝑙 + 𝐾)sgn (𝑠)

 

 مثبت ثابت است.  یطراح 𝑘 کهجایی

 ی انتگرال نیرتکیغ ینالیترم  یمد لغزش یداریاثبات پا  3 .4 
(، معادله  30( در )29)  ینیگزیروش فوق، ابتدا با جا  یداریاثبات پا  یبرا

: میآوری م دستبهمشتق تابع سطح لغزش  یرا برا ریز

(31 ) 𝑠̇ = −(𝑑𝑙 + 𝑘)𝑠𝑔𝑛(𝑠) + 𝑑(𝑒, 𝑡) 

 صورتبه شود و مشتق آن  یم  فی( تعر 32)  صورتبه   اپانوفیاکنون تابع ل

 شود: ی( محاسبه م33)

(32 ) 𝑉 =
1

2
𝑆𝑇𝑆 

(33 ) 𝑉̇ = 𝑠𝑇 𝑠̇ = 𝑠𝑇(−(𝑑𝐿 + 𝐾) sgn(𝑠) + 𝑑(𝑒, 𝑡))

≤ 𝑑(𝑒, 𝑡)𝑠 − 𝑑𝐿|𝑠| − 𝐾|𝑠| ≤ −𝐾|𝑠| 

𝑉̇رابطه   نیثابت مثبت است، بنابرا  کی  𝐾 نکهیبه ا  باتوجه ≤ برقرار   0

سطح لغزش به    یی همگرا  اپانوف،یل  یداریپا  یتئورشود و مطابق با  یم

 شود. یم نیصفر تضم

ورود  طراح   ی اگرچه  )   ی کنترل  در  م 30شده  عملکرد  ی (  تواند 
شده    ی کنترل طراح   ی مقدار ورود   نکه ی به ا   باتوجه ارائه دهد، اما    ی خوب 

منظور جبران  است، به   ستم ی س   ی ها ت ی عدم قطع  یی وابسته به حد بالا 
ها  ت ی عدم قطع   یی ها، لازم است که حد بالا ت ی عدم قطع   ی اثرات تمام 

شود  ی کنترل م   گنال ی کند که باعث نوسان س   خاب را انت   ی اد ی مقدار ز 
پد  به  م   ینگ چتر   ده ی که  و  است  نامطلوب ی معروف  اثرات  بر    ی تواند 

چالش، روش    ن ی حل ا منظور  به کنترل داشته باشد.    ستم ی عملکرد س 
رویتگر ارائه شده در    همراه به را    2/ 4ی ارائه شده در در بخش  کنترل 

مرحله قبل با روش کنترل   شود تا را مجدد باز طراحی می  1/ 4بخش 
از رد ی م   ب ی شده ترک   ز ی عملکرد تجو  تا    ییو همگرا   ق ی دق   ی اب ی شود 

 حاصل شود.   نان ی اطم   ع ی سر 

ی مبتنی  انتگرال  نیرتکی غ  ی نالیترم   ی مد لغزشی  طراح 4 .4 

 رویتگر مرتبه سوم مد لغزشیبر 
کنترل وضعیت و موقعیت   یبرا یکنترل گنالی آوردن س دستبه منظور به 

.  استشده  شنهادی( پTOSM)  رویتگربر    یمبتن  (ITSMC)  کی،  نسبی
 : شودمی شنهادیپ ریشرح زقانون کنترل به 

(34 ) 𝑢 = −𝐺𝑐
−1(𝑒, 𝑡)(𝑢𝑒𝑞 + 𝑢𝑠𝑤) 

( معادله  معادل،  34در  قانون کنترل   ،)𝑢𝑒𝑞ر یتا مس  استشده   ی، طراح 
𝑒̃که در آن داریم    سطح لغزش نگه دارد.  یحالت خطا را رو  = 𝑒 − 𝑒̂  

 آید:می دستبه زیر  صورتبه  𝑢𝑒𝑞که در ادامه  

(35 ) 
𝑢𝑒𝑞 = ℎ(𝑒, 𝑡) + 𝛾2|𝑒̃1|

1
3𝑠𝑔𝑛(𝑒̃1)

+ ∫ 𝛾3sgn (𝑒̃1) + 𝜆𝐼1[𝑒̂2]
𝛽

+ 𝜆𝐼2[𝑒1]
𝛽 

سوئیچینگ،   کنترل  به منظور  به ،  𝑢𝑠𝑤قانون  تخمین  خطاهای  جبران 
 : استشده شکل زیر ساخته 

(36 ) 𝑢𝑠𝑤 = (𝑑𝑙 + 𝜇)𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠̂) 

 صورتبه   𝑠̂که در آن    .ثابت مثبت کوچک است  مقدار  یک 𝜇 جایی که
 زیر است: 

(37 ) 𝑠̂ = 𝜆𝑃𝑒1 + ∫0
𝑡
 (𝜆𝐼1[𝑒̂2]

𝛽 + 𝜆𝐼2[𝑒1]
𝛽)𝑑𝜄 + 𝑒̂2 

 های عددیسازی شبیه 5 
بررسی  طور که در بخش همان به  این پژوهش  اشاره شد،  های پیشین 

پردازد.  میکننده و هدف  یک مأموریت مجاورت توسط دو فضاپیما تعقیب
های مرتبط ها و تحلیلسازیدر این راستا، این بخش به ارائه نتایج شبیه 

پیکربندی   که  است  ضروری  نتایج،  ارائه  از  پیش  دارد.  اختصاص 
ارزیابی  شبیه  برای  که  مطلوب،  شرایط  و  اولیه  شرایط  شامل  سازی، 

سیستم   گرفتهکنترل  عملکرد  قرار  استفاده  گردد.  مورد  مشخص  اند، 
 .اند( آورده شده1) جدولادامه و در  ترتیببه جزئیات این شرایط 

شوند که پارامترها در این  این دو فضاپیما مشابه  هم فرض می
کننده به شکل  مدل حرکت نسبی و همچنین شرایط اولیه فضاپیما تعقیب

فرض   𝜇𝑔:  استشده زیر  = 𝐺𝑀𝑒    زمین جرم   ،𝑀𝑒 = 5.974 ×

1024 kg    گرانش جهانی  ثابت  𝐺و  = 6.673 × 10−11 m3/kg ⋅

s2  .است 
اینرسی فضاپیما تعقیبهای شناختهمؤلفه کننده و شده جرم و ماتریس 

 اند از: ترتیب عبارتبه   [27]هدف مطابق مرجع 
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𝑚𝑡 = 5400 kg 𝑚𝑜 = 60 kg 

𝐽𝑡 = [
3336 −135.4 −154.2
−135.4 3184 −148.5
−154.2 −148.5 2423

] kg ⋅ m2 

 شرح بهکننده  بیتعق  فضاپیما  ینرسیا  سیجرم و ماتر  یهاتیعدم قطع
 : است ریز

∆𝑚 = 5 sin(0.1𝑡)𝑘𝑔 

∆𝐽 = [

2 sin(0.1𝑡) 0 0

0 2 sin(0.2𝑡) 0

0 0 2 sin(0.3𝑡)
] (𝑘𝑔. 𝑚3) 

𝑟𝑑  صورتبه  مطلوب  ینسبفاصله   = [0,5,0]𝑇(𝑚)  شودیم  تعریف  .
 گذارند یاثر م  ینسبوضعیت  و    ینسب  فاصله  یکه بر رو  خارجیاغتشاشات  

 اند: شکل زیر فرض شده   به

𝑑𝑐𝑓 = [2 sin(0.1𝑡), 2 sin(0.2𝑡), 2 sin(0.3𝑡)]
𝑇(𝑁) 

𝑑𝑐𝜏
= [0.02 𝑠𝑖𝑛(0.1𝑡), 0.02 𝑠𝑖𝑛(0.2𝑡), 0.02 𝑠𝑖𝑛(0.3𝑡)]𝑇 

به شعاع   نسبتهدف    فضاپیماکننده و  بیتعق  فضاپیماکه فاصله    ییاز آنجا
فضاپ  یهامأموریت در    هافضاپیمامدار   بنابرا  مایمجاورت  است،    ن یکم 

م 𝑑𝑐𝜏  میکنیفرض  = 𝑑𝑡𝜏    و𝑑𝑐𝑓 = 𝑑𝑡𝑓  شرااست   برای   هیاول  طی. 
 . استشدهارائه   1در جدول  ستمیس یهاحالت

 . کنندهبرای فضاپیما تعقیب وضعیتو  تی موقع هیاول طیشرا  -1جدول 

Table 1. Initial position and attitude conditions for the pursuing 

spacecraft. 

 پارامترها مقدار  واحد 

m [1,1,1]𝑇 × 7.708 × 106 𝑟(0) 

m/s [2,3,−2]𝑇 × 106 𝑣(0) 
 0 𝜎(0) 

rad/s 0 𝑤(0) 

 . وضعیت نسبی میان دو فضاپیماو  تیموقع هیاول طیشرا  - 2جدول 

Table 2. Initial conditions of position and relative position 

between the two spacecraft. 

 پارامترها مقدار  واحد 

m [30,−20,10]𝑇 𝑟𝑒(0) 
m/s [0.25,−0.25,0.2]𝑇 𝑟̇𝑒(0) 
 [0.25,−0.3,0.35]𝑇 𝜎𝑒(0) 

 [0.02,−0.02,0.03]𝑇 𝜎̇𝑒(0) 

کننده معادله  ( و تحت کنترل16بر طبق معادله )  یسازشبیهنتایج  
در شکل34)  )( )2های  تا  شده5(  داده  نشان   )( (، وضعیت  2اند. شکل 

5دهد، که  نسبی و نرخ تغییرات وضعیت نسبی را نمایش می  × 10−10 

4و نرخ تغییرات وضعیت نسبی به کمتر از   × ثانیه   2در کمتر از    10−10
شوند. این دقت بالای ردگیری و همگرایی خطا به صفر به همگرا می

این معنی است که تقریباً هیچ خطایی در وضعیت نسبی بین دو فضاپیما 
 ماند.باقی نمی 

 

 .  (34) کنندهوضعیت نسبی و نرخ تغییرات آن تحت کنترل -2شکل 

Fig. 2. Relative attitude and angular rate response under 

Controller (34). 

( می3شکل  نمایش  را  نسبی  سرعت  و  نسبی  فاصله  که (،  دهد، 

5 × از    10−9 به کمتر  تغییرات وضعیت نسبی  4و نرخ  × در   10−9
شوند. این دقت بالای ردگیری و همگرایی ثانیه همگرا می  5کمتر از  

خطا به صفر به این معنی است که تقریباً هیچ خطایی در وضعیت نسبی  
 ماند.بین دو فضاپیما باقی نمی

 
 . (34) کنندهکنترلفاصله نسبی و سرعت نسبی تحت  -3شکل 

Fig. 3. Relative position and velocity under Controller (34). 
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دهد، که های سیستم را به سوی سطح لغزش نشان می ( حالت4شکل )
  مانند. پایدار روی آن باقی می طوربه به سرعت به سطح لغزش رسیده و 

کننده و رویتگر در همگرایی این امر نشان دهنده عملکرد مناسب کنترل
 باشد. سریع و حذف چترینگ می 

 

 . (34)  کنندهسطح لغزش تحت کنترل -4شکل 

Fig. 4. Sliding surface under Controller (34). 

 ( نشان می 5شکل  را  کنترلی  و گشتاورهای  نیروها  های  دهد. ورودی ( 
وضعیت  کننده را سریعاً به فاصله و  کنترلی اولیه بزرگ هستند تا فضاپیما تعقیب 

نسبی مطلوب برسانند. پس از آن اعمال ورودی کنترلی عمدتاً برای خنثی کردن  
 شود. اغتشاشات صرف می 

 
 .های کنترلی نیرو و گشتاور ورودی   - 5شکل  

Fig. 5. Control force and torque inputs. 

کنترل   1 .5  با  پیشنهادی  روش  عملکرد  مد  مقایسه  کننده 

 نال ی ترم   ی لغزش 
ارزبه  روش  یابیمنظور  فرمول  یشنهادیپ  کنترلی  عملکرد   ،(26)  در 
  [ 28]  نالیترم  یلغزش  مد  کنندهکنترل  کیبا استفاده از    یعدد  یسازه یشب
در این بخش انجام (  18) ی مرتبه سوم در فرمول  مد لغزش   رویتگر همراه  به 

اند، شده   ی سازه ی شب   کسان ی   ط ی تحت شرا   کنترلی   هر دو روش است.  شده 

شرایط   این  پارامترهاکه  د   یکسان   ی شامل  اغتشاشات   ، ی ک ی نام ی مدل 
 باشد.ی می نرس ی و ممان ا   ی جرم   ی هات ی و عدم قطع   ی خارج 

 [28]   ، سطح لغزشی آن از نال ی ترم   ی لغزش   مد   کننده کنترل برای طراحی  
 زیر است:   شرح به 

 (38 ) 𝑠 = 𝑒̂2 + 𝛽𝑒1

𝑞
𝑝 

𝛽که در آن   > 𝑝و  0 > 𝑞  .اعداد مثبت صحیح فرد هستند 
 زیر است:   صورتبهورودی کنترلی  (  18)به رویتگر ارائه شده در    باتوجهکه  

 (39 ) 𝑢𝑠𝑤 = (𝑑𝑙 + 𝜇)𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠̂) 

 (40 ) 
𝑢𝑒𝑞 = ℎ(𝑒, 𝑡) + 𝛾2|𝑒̃1|

1
3𝑠𝑔𝑛(𝑒̃1)

+ ∫ 𝛾3sgn (𝑒̃1) + 𝛽𝑒1

𝑞
𝑝
−1
𝑒̂2 

 (41 ) 𝑢 = −𝐺𝑐
−1(𝑒, 𝑡)(𝑢𝑒𝑞 + 𝑢𝑠𝑤) 

  [ 28]کننده ارائه شده در  ( و کنترل16سازی بر طبق معادله )نتایج شبیه
 : صورت زیر استبه 

 . (41) کنندهکنترلوضعیت نسبی و نرخ تغییرات آن تحت  -6شکل 

Fig. 6. Relative attitude and angular rate response under 

Controller (41). 

 
 . (41) کنندهفاصله نسبی و سرعت نسبی تحت کنترل -7شکل 

Fig. 7. Relative position and velocity under Controller (41). 
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وضعیت و موقعیت نسبی و نرخ تغییرات وضعیت و موقعیت    7و    6شکل  
طور که مشاهده  دهد، که همان را نمایش می (  41)   کننده کنترل تحت  نسبی  

( در  41)   کننده کنترل شود همگرایی خطای موقعیت و وضعیت نسبی تحت  می 
  است   در حالی   این   شود ثانیه به مقدار تقریبا صفر همگرا می   100مدت زمان  
( در مدت زمان  36)   کننده کنترل تحت    ها همگرایی این خطا   3و   2که در شکل  

رسیدن  شود این شرایط نیز برای  ثانیه به مقدار تقریبا صفر همگرا می   5تر از  کم 
 نیز صادق است.   کننده کنترل های سیستم به سطح لغزش تحت این  حالت 

 
 . ( 41)   کننده سطح لغزش تحت کنترل   - 8شکل  

Fig. 8. Sliding surface under Controller (41). 

شکل   مقایسه  شکل    8از  ه می   4با  که  گرفت  نتیجه  گرایی  م توان 
تر  ( در مدت زمان کم 34)   کننده کنترل های سیستم به سطح لغزش تحت  حالت 

های سیستم به سطح  افتد در حالی که همگرایی حالت ثانیه اتفاق می   2از  
ثانیه اتفاق    20( در شرایط یکسان در مدت زمان  41)   کننده لغزش تحت کنترل 

 افتد.  می 

 گیری نتیجه  6 
در این مقاله یک روش کنترلی برای مأموریت کنترل وضعیت و موقعیت نسبی  

های پارامتری،  کننده و هدف غیرهمکار با عدم قطعیت بین دو فضاپیما تعقیب 
. در  است شده ه  ئ ی ارا کوپل شده شش درجه آزاد  ی نسب   ک ی نام ی د اغتشاشات و 

  همراه به ی  انتگرال   ن ی رتک ی غ   ی نال ی ترم   ی مد لغزش   کننده کنترل این روش کنترلی از  
  ی ها سرعت   ی ب ی تقر   یی توانا .  است شده رویتگر مد لغزشی مرتبه سوم استفاده  

  ن ی کند، بنابرا ی حذف م   ستم ی به سرعت سنج را در س   از ی ( ن TOSM)   رویتگر 
پ   و اندازه دستگاه را کاهش داد.   نه ی توان هز ی م  (  ITSMC)   ی شنهاد ی روش 

در برابر عدم    مقاوم کم،    چترینگ   ده ی پد   ع، ی بالا، زمان پاسخ سر   ی اب ی دقت رد 
  یی لغزش و همگرا  سطح به    سرعت همگرایی بیشتر   ، شده تجمیع   ی ها ت ی قطع 

  رویتگر زمان محدود    ی دار ی پا   کند. ی را فراهم م   ستم ی س   ی ها زمان محدود حالت 
همچنین در انتها این الگوریتم    . است شده نشان داده  ی کننده در تئور و کنترل 

ی مرتبه  مد لغزش   رویتگر همراه با    نال ی ترم   ی لغزش   مد   کننده کنترل کنترلی با  
سوم مقایسه شد. در این مقایسه نشان داده شده الگوریتم پیشنهادی این مقاله  

  تم ی الگور .   است شده کنترلی ارائه  تر نسبت به دیگر روش دارای همگرایی سریع 
برای مأموریت کنترل وضعیت و    ت ی با موفق   ی شنهاد ی پ   رویتگر - کننده کنترل 

 استشده  اعمال   کننده و هدف غیرهمکار موقعیت نسبی بین دو فضاپیما تعقیب 
 است. شده  دییتأ یساز ه یشب جیآن توسط نتا یو اثربخش

 تعارض منافع

 . استشده ن بیان نویسنده توسط  منافع تعارض گونههیچ
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