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Abstract 

       In this paper, a robust adaptive hybrid control approach based on a combination of super-twisting (ST) and non-singular 
terminal sliding mode control (STNSMC) approaches for vibration and attitude control of a flexible spacecraft with fully 
coupled rigid-flexible dynamic is developed. The proposed adaptation law eliminates the need for bounds knowledge of 
external disturbances and uncertainties. Then an ST-based non-singular terminal SMC generates a continuous control signal 
to reject the Chattering phenomenon, the non-singular terminal switching control law with the ability to generate continuous 
control commands to eliminate the chattering phenomenon. Moreover, finite-time convergence is achieved, and the singularity 
problem has been avoided. Despite the uncertainties effects, rigid-flexible coupling dynamics, and external disturbances, the 
proposed control law ensures high-precision motion of the spacecraft states on the sliding surface in a finite time. The overall 
stability of the system has been demonstrated using the Lyapunov theory. One of the essential features of the proposed control 
algorithm is to prevent overestimation of control gains and faster convergence rates comparing to conventional ST and non-
singular terminal SMC approaches. The simulations in the form of a comparative study for large-angle maneuver reveal the 
advantage of the proposed controller in terms of system high-frequency modes excitation, accuracy, convergence rate, 
chattering, and control effort. 
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1. Introduction 
Different control approaches have been put forwarded by 

researchers for robust control of flexible spacecraft in attitude 

maneuver. The development process of attitude controllers for 

systems with flexible body dynamics is based on how to 

interact with unmeasured vibrations, rigid-flexible coupling 

terms, uncertainties, and external disturbances. Among the 

existing approaches with high accuracy and fast convergence 

rates, adaptive and SMC have received more attention [1, 2].  
    Several types of variable structure controllers with sliding 

surfaces have been proposed for spacecraft attitude control. 

Among these, the non-singular SMC has an excellent 

performance in facing the singularity problem, leading to 

boundless control inputs (due to the fractional power with a 

negative sign on the nonlinear sliding surface) [3]. In 

addition to the advantages of the classical SMC, the NSMC 

has also increased the stability performance and the 

convergence speed near the system equilibrium point. 

Another alternative to the classical sliding mode technique 

is the super-twisting algorithms. This algorithm reduces the 

chatting phenomenon because it doesn’t need to measure 

high-order time derivatives at the sliding surfaces [4]. 

    In this paper, the adaptation law made it possible to 

estimate the parameter uncertainties, external 

disturbances, and unmeasured vibrations of the 

spacecraft. The nonlinear NSMC algorithm maintained 

the stability and provided fast convergence, and the 

super-twisting theory solved the chattering problem 

without affecting the performance of the system. 

2. Dynamic system modeling 
The flexible spacecraft which is undergoing a single-
axis rotation   consists of a rigid hub  with radius rh and 
moment of inertia Jh attached with a flexible appendage 
width wp, thickness hp, length Lp, density ρp, and 
modulus of elasticity Ep. Using finite element theory 
and the extended Hamilton's principle, the equations of 
motion of the system is taken the form: 
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where q is the generalized coordinate vector, M is the 

system mass matrix, C is the damping matrix, K is the 

stiffness matrix, τi is the input control actions, and di are 

external disturbances.  

3. Hybrid adaptive STNSMC design 
The control design procedure is a two-step task: design 

a sliding surface in which all the system states remain 

on it. The second step is designing an appropriate 

control law, which forces the states to approach the 

sliding surface in finite time. In this regard, the 

proposed sliding surface and the nonlinear control law 

(equivalent and auxiliary) are designed as:  
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where 1
ˆ k =  is the adaptation law, H R , k1 

and λi  are positive constant variables. For stability 

proof, defining the candidate positive Lyapunov 

function as ( , ) 0.5( )T TV      = + Φ  and with 

proper differentiation of ( , )V    with respect to time 

and substitution of:  

into ( , )V    we have ( , ) 0V     (this complete the 

proof), where Φ is the positive-definite matrix, and 

ˆ  = − . 

4. Hybrid adaptive STNSMC design 
To implement the proposed ASTNSMC and to verify 

the effectiveness of the proposed technique, numerical 

simulations considering Jh=236.7 (kg.m2), r=0.1 (m), 

L=4 (m), E=1.015107 (psi), and ρ=1850 (kg/m3) is 

conducted. The control parameters for the ASTNSMC 

are considered to be: λ1=17, λ2=0.005, γ=0.05, α=5, 

β=3, =0.01, and ε=0.5. 

The performance of the proposed ASTNSMC algorithm 

compared to NSMC in the form of time response of 

maneuvering angle, control action, and flexible body 

vibration is demonstrated in Fig. (1). As can be seen, the 

ASTNSMC has reached θ(t)=180 (deg) with high accuracy 

after 170 seconds. 
On the other hand, the NSMC allows faster 
convergence (150 seconds) with respect to ASTNSMC, 
but the error is quite evident at the angular velocity. One 
of the main criteria for evaluating system performance 
is the control effort (Figure (2-b)) and the excitation of 
vibrational modes of flexible panels (Figure (2-c)). 

 

 

 
Figure 1. Time response of flexible spacecraft a) attitude 

angle b) control action and c) tip deflection  

   The vibrations of the flexible panels for the 
ASTNSMC follow the same relative pattern of control 
torque generated by the attitude actuators. This means 
that it has been able to suppress the vibrations caused 
by the actuators in the first 50 seconds. 

5. Conclusion 
This paper deals with designing a hybrid adaptive 
robust STNSMC for a large-angle attitude and vibration 
control of a flexible spacecraft. The proposed controller 
is designed to improve the convergence rate, suppress 
the vibrations of the flexible panel, and reduce the 
effects of the chatting phenomenon simultaneously. 
Moreover, it shows the least values for vibration 
excitation and also the least control effort in the final 
phase while maintaining the stability of the system.  
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پذ ر ب     کرد  ک ترل م ن     ا تع ش ت    پیم   انعط ف
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 چکیده 

  ن ی رتک ی غ   نال ی و ترم   ی ق ی تطب   ی چش ی فراپ   ی مود لغزش   ن ی قوان   ب ی ترک   بر   ی مبتن   ی کنترل مقاوم   تم ي در اين مقاله الگور 
  توسعه داده شده   ر پذي انعطاف   - کوپل صلب   کاملًا  ک ی نام ي با د   ر ي پذ انعطاف   ی ما ی و ارتعاشات فضاپ   ت ی مانور وضع   ی برا 

ها را حذف کرده، سپس با  ی ن ی و نامع   ی اغتشاشات خارج   دانش به    از ی توسعه داده شده در وهله اول ن   ق ی است. قانون تطب 
حذف    ی برا   ی کنترل   وسته ی پ   ن ی فرام   د ی تول   ت ی با قابل   ی ن ی تک   ر ی غ   نال ی ترم   نگ ی چ ی سوئ   ی قانون کنترل   ، ی چش ی فراپ   کرد ي رو 
تم مود  ي الگور   سازی اده ی زمان محدود، با پ   يی به همگرا   ی اب ی و دست   ی نگ ی مسئله تک   ن ی . همچن دهد ی ارائه م   نگ ي چتر   ده ي پد 

  - کوپل صلب   ک ی نام ي د   ها، ی ن ی فارغ از اثرات نامع   ی شنهاد ی را مرتفع ساخته است. قانون کنترل پ   ن ی رتک ی غ   نال ی ترم   ی لغزش 
  ن ی در زمان محدود تضم   ما ی فضاپ   ی بالا برا   های سطح لغزش را با دقت   ی حرکت بر رو   ، ی و اغتشاشات خارج   ر پذي انعطاف 

  ی اساس   های ی ژگ ي از و   ی ک ي اثبات شده است.    اپانوف ی ل   ی تئور   ی ر کارگی به   با   ی کنترل   ستم ی و قوام س   ی کل   ی دار ي . پا کند ی م 
  های تم ي نسبت به الگور   عتر ي سر   يی و همگرا   ی کنترل   های از حد بهره   ش ی ب   ن ی از تخم   ی ر ی جلوگ   ، ی شنهاد ی کنترل پ   تم ي الگور 

مانور با    ی برا   ای سه ي قا مطالعه م   ک ي در قالب    ها سازی ه ی . شب باشد ی م   يی به تنها   ن ی رتک ی غ   نال ی و ترم   ی چش ی فراپ   ج ي را 
  ر، ي پذ انعطاف   های بخش   ی فرکانس بالا   ی مودها   ک ي از منظر عدم تحر   ی شنهاد ی کنترلر پ   ت ي مز   انگر ی بزرگ، ب   ه ي زاو 

 .  باشد ی م   ی و تلاش کنترل   نگ ي کاهش چتر   ، يی دقت، سرعت همگرا 

 ن یرتکیغ  نالیترم   یمود لغزش ، یفراپیچش  ر، يپذانعطاف یمای فضاپ ، ی قیارتعاشات، تطبكلیدی:  هایواژه

 علائم و اختصارات  

   i سیگنال کنترلی 

 hJ ممان اينرسی 

 ph ضخامت 

 pL طول 

 pρ چگالی 

 pE مدول الاستیسیته 

 i سیگنال کنترلی 

 id اغتشاشات خارجی 

 
 . دانشجوی کارشناسی ارشد  1

 . استاديار  2

 123مقدمه

پذيری  های انعطاف فضاپیماهای مدرن امروزی اغلب مجهز به وصله
های گراديان جاذبه  های مخابراتی، بومهای خورشیدی، آنتنمانند پنل

منجر به افزايش  باشند که صلبیت فضاپیما را کاهش داده و  می  غیرهو  
میانعطاف آنها  فضاپیماها  [4-1]شود  پذيری  بدنه صلب  مانورهای   .

پذير شده  های انعطافتواند منجر به تحريک ارتعاشات اين وصلهمی
نهايت ماموريت  اًکه  را  دقت  آنها  اثرات  سازد. هممی  متأثرهای  چنین 

پذير با بدنه صلب منجر به  های انعطافکوپلینگ دينامیکی اين وصله
مسئله کنترل و ردگیری افزايش درجه غیرخطی بودن سیستم شده که  

. از طرفی فرض ناديده [7-5] کندبرانگیز می  در فضاپیماها را چالش

 . دانشیار  3
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تواند طراحی و ساخت  پذيری در مدل دينامیکی آنها میگرفتن انعطاف
. [9,  8]های با نیازمندی دقت در عملکرد را دچار مشکل سازد  سیستم

بخش همزمان  کنترل  برای  مقاوم  کنترلرهای  طراحی  های بنابراين 
انعطاف و  اين حوزه پذير علاوهصلب  بالا چالش ديگر در  بر اهمیت 

 شود.  محسوب می
پذير توسعه کنترلرهای وضعیت برای اجسام با دينامیک انعطاف

اندازهمبتنی قابل  غیر  ارتعاشات  با  تعامل  نحوه  ترمبر  های  گیری، 
باشد  ها و اغتشاشات خارجی میپذير، نامعینیانعطاف  -کوپلینگ صلب

برای اين    با سرعت و دقت بالا. از جمله رويکردهای موجود  [10,  9]
الگوريتم از  استفاده  روشمسئله  مانند  حذفهايی   اغتشاشات  های 

,  14]  یلغزش  مود،کنترل  [13,  12]های تطبیقی  الگوريتم،  ]11[4فعال 
 .اندهشد شنهادیپ [16] و کنترل زمان محدود [15

پذير نسبت به بدنه صلب دوران های انعطافکه بخشهنگامی
کلینکنمی ساختار  می  نیز  فضاپیما  د،  تغییر  زمان  نتیجه،  با  در  کند. 

و  فضاپیما  اينرسی  ماتريس  جمله  از  سیستم  پارامترهای  از  برخی 
پذير نیز متغیر با زمان خواهند شد.  انعطاف  -ضرايب کوپلینگ صلب

های محاسباتی محدود  به واسطه دقت)های سیستم  بنابراين نامعینی
 .[17] يابد افزايش می (و متغیر با زمان بودن

لغزش  مود  نامعینی رخط ی غ   ی ها ستم ی س   ی کنترل  حضور  در  ها  ی 
ی از  مختلف   ی ها روش .  [ 19,  18] مناسبی از خود نشان داده است    عملکرد 
متغ   رهای کنترل   خانواده  سطوح   ر ی ساختار  کنترلبرا   ی لغزش   با  مسئله    ی 
توان به کنترل  پیشنهاد شده است که از جمله آن می   ماها ی فضاپ   ت ی وضع 

لغزش  لغزش [ 20] ی  انتگرال   ی مود  مود  دوم   ی ،  لغزش   [ 21]   مرتبه    ی مود 
، مود لغزشی ترمینال غیرتکین و مود لغزشی فراپیچشی  [ 22]   5نال ی ترم 

اشاره داشت. از اين میان، کنترل مود لغزشی ترمینال غیرتکین، به واسطه  
های کنترلی  تواند منجر به ورودی حل مسئله تکینگی که وجود آن می 

لغزش   در سطح  منفی  با علامت  کسری  توان  واسطه  )به  کران  بدون 
. اين روش کنترلی  [ 24,  23] غیرخطی( شود، عملکرد بسیاری مناسبی دارد  

بر مزايای کنترلر مود لغزشی کلاسیک، افزايش عملکرد پايداری و  علاوه 
افزايش سرعت همگرايی نزديک منطقه )نقطه( تعادل سیستم را نیز به  

 دنبال خواهد داشت.  
و همکاران کنترل مود لغزشی ترمینال غیرتکین سريعی را    6ن مبی  

مشاهده به  يک  مسئلههمراه  به  که  دادند  توسعه  اغتشاشات   گر 
و    8. زو [ 25] در کنترل مانور بازوی رباتیک پرداخته است    7ناقصیتحريک 

همکاران برای مسئله کنترل وضعیت يک فضاپیما به طراحی يک روش  

 
4. Active Disturbance Rejection Control 

5. Terminal Sliding Mode Control 

6. Mubayen 

7. Under-Actuated 

8. Zou 
9. Ma 

محدود پیوسته از کنترل مود لغزشی ترمینال غیرتکین  - توسعه يافته زمان 
 .  [ 26]   بر شبکه عصبی چبیشف پرداختند سريع با استفاده از منیفولد مبتنی 

روش از  ديگر  کلاسیک،  يکی  لغزشی  مود  تکنیک  جايگزين  های 
میالگوريتم خانوده  اين  فراپیچشی  اين  [29-27]  باشدهای  از   .

الگوريتم به دلیل عدم نیاز آن به محاسبه مشتقات زمانی مرتبه بالا  
 در سطوح لغزش، غالبا برای کاهش پديده چترينگ استفاده شده است 

ای را که متغیرهای  اين الگوريتم تابع کنترل پیوسته  ،طور کلیبه .  [30]
را در زمان محدود   نامعینی)لغزشی و مشتقات آن  های  و در حضور 

ايجاد کرده استبه سمت صفر هدايت می  (کراندار اين [31]  کند،   .
خطاهای  کاهش  الگوريتم مسئله قوام نسبت به اغتشاشات خارجی و  

در کنترلرهای مود  موجود  سازی در عین کاهش پديده چترينگ  مدل
لغزشی کلاسیک را تضمین کرده و نسبت به قوانین مود لغزشی مرتبه  

 باشد.  می یبالا دارای سرعت بالاتر
های فوق نیاز به ها در روششايان ذکر است که برای نامعینی

همچنین    .باشد که تعیین آن در واقعیت دشوار استتعريف کران می
ها را با استفاده تواند محدوده نامعینیهای تطبیقی میاستفاده از روش

حالت به از  سیستم  دسترس  قابل  از  های  قبلی  اطلاعات  هر  جای 
   .اغتشاشات خارجی، تخمین بزند

مثال   عنوان  نامعینی   9ما به  مسئله  همکاران  ممان  و  مانند  هايی 
پذيری و خطاهای عملگرها را با استفاده از يک الگوريتم  اينرسی، انعطاف 

و همکاران    10ی ل .  [ 32] کنترل مقاوم تطبیقی در برابر خطا توسعه دادند  
چند    ی خط ر ی غ   ی ها ستم ی س   ی زمان محدود برا  ی فاز - ی ق ی کنترل تطب  ک ي 

دادند   ی ندخروج چ - ی ورود  قابل ذکر است قوانین تطبیقی   . [ 33]   توسعه 
های کنترل مود  توانند پیوستگی فرامین کنترلی را در برخورد با روش می 

لغزشی تضمین کنند. بنابراين مسئله چترينگ ايجاد شده به واسطه توابع  
 . [ 36-34]   تواند برطرف شود های مود لغزشی می سوئیچ در الگوريتم 

به ترکیب قانون مود لغزشی ترمینال سريع و يک    11لو و زيا 
.  [ 37] قانون تطبیق برای کنترل مانور وضعیت فضاپیما پرداختند  

به   نسبت  و  کرده  بر طرف  را  چترينگ  مسئله  کنترلی  قانون  اين 
می نامعینی  مقاوم  تیواری ها  يک    12باشد.  طراحی  به  همکاران  و 

قانون مود لغزشی تطبیقی مرتبه دوم انتگرالی برای کنترل مانور  
حل    ی و همکاران برا   13ژانگ   . [ 38] يک فضاپیمای صلب پرداختند  

زمان  کنترل   ک ي ،  ی رخط ی غ   ی ها ستم ی س   ی نگ ی تک مسئله   کننده 
  ع ي سر   نال ی ترم   ی کنترل مود لغزش   بر تئوری مبتنی   ی ق ی محدود تطب 

 . [ 39]   کردند   ی طراح 

10. Li 

11. Lu and Xia 

12. Tiwari 

13. Zhong 
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های صورت گرفته، مراجع کمی به طراحی  باتوجه به بررسی 
انعطاف  دينامیک صلب و  با  پرداخته  کنترل همزمان سیستم  پذير 

کنترل   الگوريتم  يک  ارائه  به  مقاله  اين  در  منظور  اين  به  است. 
مودلغزشی فراپیچشی و ترمینال  مقاوم دو بخشی متشکل از کنترل  

ارتعاشات   غیرتکین و قانون تطبیق برای کنترل همزمان مانور و 
انعطاف پنل  کوپل  های  کاملا  دينامیک  گرفتن  نظر  در  با  پذير 

که در آن قانون تطبیق امکان تخمین  طوری ه پرداخته شده است. ب 
اندازه نامعینی  قابل  غیر  ارتعاشات  و  خارجی  اغتشاشات  گیری  ها، 

ترمینال   لغزشی  مود  کنترلی  الگوريتم  کرده،  ايجاد  را  فضاپیما 
همگرايی   سرعت  افزايش  و  پايداری  حفظ  به  منجر  غیرتکین 
سیستم شده و تئوری فراپیچشی مسئله چترينگ را بدون تاثیر بر  
عملکرد   است.  ساخته  مرتفع  سیستم  عملکرد  پارامترهای 

ي الگوريتم  قالب  در  پیشنهادی  مقاوم  کنترل  مطالعه  های  ک 
با  مقايسه  را  مانور  زاويه  ردگیری  در  پیشنهادی  رويکرد  دقت  ای 

تحريک   میزان  کمترين  و  تولیدی  گشتاور  میزان  کمترين 
 دهد. ها نمايش می پذير نسبت به ساير الگوريتم های انعطاف بخش 

تطبیقی   لغزشی  مود  ترکیبی  رويکرد  ارائه  است  ذکر  قابل 
برای حفظ عملکرد از منظر قوام در برابر  ترمینال غیرتکین  -فراپیچشی

ای،  ها و دينامیک ناشی از ارتعاشات سازهاغتشاشات خارجی، نامعینی
با   دوم  مرتبه  سیستم  يک  محدود  زمان  همگرايی  چترينگ،  بدون 

از   و غیرخطی  بديع در  جمله  دينامیک کاملا کوپل  مقاله    ن ياموارد 
 .رودمی شماربه 

 مدل   که  در نظر گرفته شده است   صورتمقاله به اين    ساختار
انعطاف  پذيرانعطاف  -دينامیک کوپل صلب مانور فضاپیمای  پذير در 

ارائه   دوم  بخش  در  مقدمه  از  است.  تک محوره پس  الگوريتم شده 
فراپیچشی  ترکیبی لغزشی  مود  قانون    -مقاوم  و  غیرتکین  ترمینال 

عددی های  سازیشبیه شده است.    توسعه دادهبخش سوم  تطبیق در  
مقايسه قالب يک مطالعه  الگوريتمدر  نمايش عملکرد  برای  های ای 

مقاله   در بخش پنجمو  ارائه شده  بخش چهارم  کنترلی پیشنهادی در  
  .است رسیده اتمام به  گیریبا ارائه نتیجه 

 سازی سیستم دینامیکی مدل

فضاپیمای در نظر گرفته شده در اين مقاله شامل يک بدنه صلب  
انعطاف يک  و   يک  پنل  در  وضعیت  زاويه  حفظ  ماموريت  با  پذير 

باشد. بدنه اصلی به عنوان جسم صلب  مانور سکون به سکون می 
شعاع  اينرسی    hr  با  ممان  تیر    hJو  يک  قالب  در  پنل  هر  و 

از   برنولی متشکل  اويلر  تیر  تئوری  با فرض  المان    eيکسرگیردار 
و مدول  ،  pρ، چگالی  pL، طول  ph، ضخامت  pwعرض    محدود با 

انعطاف   pEالاستیسیته   شکل  تغییر  معرض  در  عرضی  که  پذير 

( , )y x t   ( مدل  1) گیرد، در نظر گرفته شده است. شکل  قرار می
دستگاه  با  را  اينرسی  فضاپیما  مختصات  بدنه    O(X,Y)های  و 

O(x,y)    که با زاويه وضعیت    ،نمايش  نسبت به هم قرار دارند
 . دهد می 

 
 پذير فضاپیما انعطاف  -مدل دينامیکی صلب -1شکل 

پذير برابر است  انعطاف  پانلبردار سرعت يک نقطه انتخابی بر روی  
   با:

(1 ) ( ) ( )( ) ( , ) ( ) ( )b h b(x,t)= t x y x t x r t y − + + +R 

ای تا محل اتصال به جسم فاصله المان سازه   x( پارامتر  1معادله )   در 
)صلب و  , )y x t  شده از محور گیری تغییر شکل اندازه x    .عبارت است

سمت   ) اول  معادله  دوم  بخش  در  تساوی  جسم 1راست  سرعت   )
پذيری و عبارت دوم سرعت ارتعاشات بخش صلب در غیاب انعطاف 

 باشد.الاستیک )از ديد ناظر مختصات ثابت شده بر روی هاب( می 
به انرژی  سیستم  ناپايستار  نیروهای  کار  و  پتانسیل  جنبشی،  های 

 :[40] صورت زير در نظر گرفته شده است  ترتیب، به 

(2 ) 
2

2 2

0
1

1 1
( ) ( , )

2 2

pL

h p i

i

T J t y x t dx 
=

= +  

(3 ) 
2

2

0
1

1
( , )

2

pL

p p i

i

U E I y x t dx
=

=  

(4 ) ( ) ( )( ) ( )1 2 2( ) ( , )
p

nc L
w F t y x t   = + +F F 

آن   در  1که  1 1F d= 2  و   + 2 2= +F τ d    ترتیب ورودی  به 
  باشند پذير می های صلب و انعطاف گشتاور و نیروی وارد بر بخش 

 (i   و کنترلی  نامعینی   idسیگنال  و  خارجی  های  اغتشاشات 
دينامیکی(.   ) سیستم  معادلات  جايگذاری  ) 2با  تا  اصل  4(  در   )

)جايی  ه میدان جاب سازی  همیلتون توسعه يافته و گسسته  , )y x t  
تعداد   با  محدود  المان  رويکرد  )   صورت به   المان   eبا    ( 5معادله 

 : نظر گرفته شده است در 

(5 ) 
4

1

( , ) ( ) ( ) ( ) ( )e e

i i

i

y x t x q t x t
=

=  = Ψ q 

 شود: صورت زير استخراج میمعادله حرکت به
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(6 ) 
( ) ( )

( )

11 22 22

1 1

, 0,

, , 1,2

ij diag C diag

Col d i j

 



     
+ +     

    

= + + =
2 2

M C K
qq q

τ d

 

 با:

(7 ) 11 22 11 22

* 2

22 22 22

M , C 2 ,T T

hJ



= + =

= −

q M q q M q

K K M
 

)که در آن   )e

i x   ای هرمیت و  توابع شکل چندجمله( )e

iq t    تغییر
گره شکل  دورانی  و  عرضی  المان  های  راست  و  چپ  سمت  های 
 . باشند می سازه  

  كنترل تركیبی مود لغزشی تطبیقی فراپیچشی 

 ترمینال غیرتکین

  ی ک ي   ک ی کلاس   ی کنترل مود لغزش طور که پیشتر اشاره شد،  همان 
روش  مقاوم   ی ها از  خارج   کنترل  اغتشاشات  برابر  و    ی در 

مهم باشند ی م   ستم ی س   های ی ن ی نامع    وجود روش    ن ي ا   ب ی ع   ن ي تر . 
که    نگ ي چتر  سیستم می است  هیبريد  تواند  مختصات  با  های 

مودهای  انعطاف - )صلب  شامل  بخش  بالا   فرکانس پذير(  ی 
  د ي تشد کاهش دقت و گاهاً  باعث  و    پذير را تحريک کرده انعطاف 

مرتبه    های الگوريتم از    نگ ي . جهت برطرف کردن چتر شود   ستم ی س 
  های الگوريتم   ن ي تر شناخته شده .  شود ی استفاده م مود لغزشی    ی بالا 
کنترلرها   ن ي ا  دوم    ی دسته  لغزش هستند مرتبه  مود  کنترل    ی . 

  يی سرعت همگرا   ت ي مز  است که از   ی دوم  به مرت   الگوريتم   ترمینال، 
  تکین شدن آن کنترلر    ن ي ا   ب ی ع   . در زمان محدود برخوردار است 

م  تعادل  نقطه  لغزشی   کنترل الگوريتم    . باشد ی حول  ترمینال    مود 
در    يی را با حفظ سرعت همگرا   ی نگ ی تک   مسئله   وسته ی ناپ   ن ی رتک ی غ 

م  برطرف  محدود  در  کند ی زمان  رويکرد  مقاله    ن ي ا .    کنترلر از 
ترمینال غیرتکین استفاده شده    تم ي الگور   ه ي بر پا   فراپیچشی   تطبیقی 
کاهش  بالا،    يی سرعت همگرا   ل ی از قب   يی ها ت ي مز   ی که دارا   است 

در  پايداری  چترينگ،  محدود   پديده  پارامترهای    زمان  تطبیق  و 
ی  طراح   در کنترلی با شرايط نامعینی و حل مسئله تکینگی است.  

به سطح   دن ی فاز رس   ف ي تعر ( 1کنترلر دو مرحله مد نظر است:   اين 
و  لغزش   طراحی   ( 2  لغزش  تمام   ی سطح  محدود  زمان  در    ی که 

نما   ستم ی س   ی ها حالت  همگرا  مبدا  به  اين   .د ي را    سطح ترتیب  به 
)  ترمینال غیرتکین   لغزش  )t   [ 41]   شود ی م   ف ي تعر   ر ي ز   صورت به :   

(8 ) 1
( ) ( ) ( )e et t t



  


= + 

اعداد فرد مثبت با شرط      ،که در آن   ،  e d  = −  
زاويه وضعیت تعريف شده  dو   خطای  زاويه مرجع  برای  مقدار  اند. 

استخراج قانون کنترل تناسبی
eq ،  داريم( ) 0t =: 

(9 ) 

( )

( )

1
1

11 12 11 1 1

1
1

11 1

1
1

11 12 11 1

( ) 0

1
( ) 0

1

1

e e

e

e e

t

M C d

M

M C d
















   

 


 
 


  

 

−
−

−
−

−
−

=

+ − + − − =

=

+ − −

M q

M q

 

با بازنویسی معادله فوق بر حسب 
1  :داریم   

(10 ) 
2

1 12 11 11eq eC M




    



−

= = + −M q 

محدود در   1dهای  : مجموع اغتشاشات خارجی و نامعینی1فرضیه  

بطوريکه    شده  نظر گرفته
1d     و   مقدار ثابت مثبت نامعین

( ترم اغتشاشات که شامل پارامترهای نامعینی و  10در معادله )  است.
از   کنترلی  قانون  لذا  ندارد،  وجود  است  خارجی   عملکرداغتشاشات 

اغتشاشات   اثر  بنابراين جهت برطرف کردن  نیست.  برخوردار  کاملی 
چنین فرض بايست در نظر گرفته شود. هم بخش کمکی می   ،نامطلوب

بعنوان قانون تطبیق    تخمینی از حدود    ̂بر اين است که مقدار  
 صورت زير تعريف شده است: به 

(11 ) 1
ˆ k = 

آن   در  که 
1k    کمکی بخش  بنابراين  است.  مثبت  ثابت  ضريب 

aux   صورت زير تعريف شده است: برای قانون کنترلی به 

(12 ) ˆ( sgn( ) )aux N   = − + 

اول معادله )   Nکه در آن   (  12يک ضريب ثابت مثبت است. ترم 
قانون کنترل تطبیق که اثر نامطلوب اغتشاشات را جبران کرده و  

تواند عملکرد و پايداری دينامیکی سیستم را بهبود  می   Nترم  
براين، اين پارامتر خطاهای ناشی از اغتشاشات را نیز  بخشد. علاوه 
می  مقدار  برطرف  افزايش  با  حالت    Nکند.  متغیر  تغییرات  میزان 

می  کاهش  میزان  سیستم  در  افزايش  مقداری  با  اگرچه  يابد، 
فراجهش پاسخ زمانی همراه است. به عبارت ديگر با کاهش مقدار  

N   بهره افزايش    ضريب  نوسانی  پاسخ  و  شده  کوچک  کنترلی 
ب می  کنترل  قانون  ترتیب  اين  به  صورت  ه يابد. 

1 eq aux  = +  

 شود: تعريف می 

(13 ) 
2

1 12 11 11 ( )

ˆ( sgn( ) )

eC M t

N




   



  

−

= + −

− +

M q 

لغزش  1تئوری  )   : سطح  معادله  در  شده  نظر 8تعريف  در  را   )

بوده که به واسطه قانون   تخمینی از   ̂چنین مقدار  بگیريد. هم 
 ( معادله  در  شده  تعريف  تطبیق  می 11کنترل  صورت  پذيرد. ( 

( به 13های سیستم با استفاده از قانون کنترل تطبیق معادله ) حالت 
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در زمان محدود همگرا شده و بر روی سطح لغزش  سطح لغزش  
 گیرند.قرار می

با  1اثبات  :( معادله  کنترلی  قانون  )13جايگذاری  معادله  در   )9  )

 خواهیم داشت: 

(14 ) 

( )( )

1

1

11 12 11 1 1

1
( ) ( ) ( )e et t t

M C d




  

 

 

−

−

= +

− − − −M q

 

 (

( )) )

( )

1

1

11 12 11 12 11

2 1

11

1

1

1
( ) ( ) ( )

1
( ) ( )

ˆ( sgn( )

ˆ( ) sgn( )

e e

e e

t t t

M C C

t M t

N d

t N d





 

 


  

 

 

 
  
  

  

   

−

−

− −

= +

− + − −

+ + +

+ − 

= − + +

M q M q

 

 شود:صورت زير پیشنهاد میه تابع مثبت لیاپانوف ب 

(15 ) 2 21 1
,

2 2
V


  


= + = 

ˆکه در آن    = گیری از تابع لیاپانوف نسبت به زمان  مشتق. با  −
 داريم:

(16 ) 

ˆV  = + 

( )1sgn(

ˆ ˆ( )

V N d    

   

= − − +

+ −
 

( )

2

1 1

1

1 1

ˆ ˆ( )

ˆ ˆ( ) ( ) ( )

ˆ(1 )( )

V d N k

n t k

d k

       

      

   

     

= − − + −

 − + −

+ −

 − − − − −

 

  تعیینبا 
1d   1و 1k   :داريم 

(17 ) 
( )

1

1

1

1 1

1

2( )
2

2 2
ˆ(1 )( )

2
min 2 , (1 )

2

2

V d

k

d k

V




    
 

  



 



−

−

 − − −

− −

  
 − − − 

  

 
 + = −
 
 

 

 1 1

2
min 2 , (1 )d k   



  
= − − 

  
 

0ترتیب همگرايی در زمان محدود در سطح  اين به  از    = با استفاده 
 شود. ( حاصل می 13قانون کنترل تطبیقی معادله ) 

: با اضافه کردن الگوريتم فراپیچشی به قانون کنترل تطبیقی  2  تئوری 

بدون اينکه اثری بر کارايی رديابی  اثر پديده چترينگ موجود در کنترل  
شود. به اين منظور قانون کنترل تطبیقی خطا داشته باشد، برطرف می 

 شود:مود لغزشی غیرتکین با الگوريتم فراپیچشی ترکیب می 

 (18 ) (

)

2

1 12 11 11 11 1 sgn( )

ˆ

eC M M

H




      




−

= + − −

+ +

M q 

H  که در آن R  1و   2و  :ضرايب ثابت مثبت هستند 

(19 ) 

1 1

1
ˆ T  

− −= −  M Φ 

2 sgn( ) , 0 0.5H   = −   
 1 0T = −M 

 شود:صورت زير تعريف میه : تابع مثبت لیاپانوف پیشنهادی ب2اثبات

(20 ) 1
( , )

2

T TV      = + Φ 

  ماتريس مثبت معین و  Φعدد ثابت مثبت و   که در آن  
صورت  ه نیز ب

1 2[ , ]T  =  1شود. برای پارامترهای  تعريف می    و

2 :داريم 

(21 ) ( )1

2

sgn

H


  



=

=
 

رسیدن   از  اطمینان  حصول  منظور  مبداء    و    Hبه  )در به 
نسبت  ( از  21) ( در معادله2و  1  صورت همگرا به صفر شدن

 به زمان مشتق گرفته خواهیم داشت: 

(22 ) 

1

2






 
=  
 

 

( )

1

1

2

2 1
2 1

2

1
1

22

sgn

S

H
H

 





 
  

   
      = =   
     −  −     

 

( خواهیم  22درمعادله )  آنمشتق    و  (8از معادله )  با قرار دادن مقدار  
 داشت: 

(23)22
) 

1

11

1

2

2 1

1 1

2
e e e




  

   


 

−

−

  
+    

 = =    
   

− 

 

1

1

1

12 11 1 1

11

2 1

1 1

2 2

1
( )

e e

C d
M




 

 


 

 

−

−

 
+ 

 
 =  
 − + − − 
  
 

− 

M q
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

( ) 

1

12 11

11

2
1

12 11 11
1

11 1 1

2 1

1 1 1

2 2

ˆsgn( )

e e

e

C
M

C M

M S H d












  

 


  



  

 

−

−
−

 
+ − + − 

 
 
  + −=  
 

 − + + − 
  

 − 

M q

M q 

1

21

1 1

1

2 1

1 1

2 2

sgn( )

ˆ

e e

e e H

d









 

 

     




 

−

−−

 
+ 

 
  
 = − − 
  
  − −  
 − 

 

1

1 1 1 2 1

1

2 1

1
( )

2
e d




  

  

 

−

−

 
− − − 

=  
 − 

 

صورت ه توان ب می ( را  23معادله )،  1dبا در نظر گرفتن محدوده بالای  
 :بازنويسی کردزير 

(24 ) 
1

1 1 1 2

1

2 1

1
( )

,2
e

e e




   

  


 

−
−

 
 − − − =  =

 
−  

 

 صورت زير بازنويسی کرد:ه توان بمی نیز ( را24معادله )

(25 ) 1

1

2

2 ,
2 0

e e
   



− − 
= + =  

 
S M S 

)از طرفی تابع لیاپانوف   )V  شده است صورت زير پیشنهاد دادهه ب : 

(26 ) ( ) TV   = Φ 

( 25( و استفاده از معادله )26گیری از تابع لیاپانوف معادله )با مشتق
 داريم:

(27 ) ( )
1 1 12 ( ) 2 2

( )

( )

T T

T T T

T

V       

   

 

= +

= + +

+

Φ Φ

S Φ ΦS M Φ

Φ M

 

آن   در  اگر    Φکه  تنها  و  اگر  است  معین  مثبت  ماتريس   Sيک 
 ( نیاز است که: 27هورويتز باشد. بنابراين در معادله )

(28 ) 0T + = − S Φ ΦS ζ 

از معادله   همگنيک ماتريس مثبت    ζکه در آن   استفاده  است. با 
 ( خواهیم داشت: 26( و مشتق زمانی معادله )27)

 (29 ) 

1 1

1 1

1 1

1 1

1
( , ) ( )

2

1

2

T T

T T T

V V        

       

− −

− −

= + +

= − + +

ΦM

ζ ΦM
 

1(، ترم  19با انتخاب قانون تطبیق معادله ) 

1

T T  
−

+ΦM  

)( حذف شده، بنابراين  29از معادله )  , ) 0V    ترتیب  اين . به
های سیستم ضمن  ( حالت 18با پیشنهاد الگوريتم کنترلی معادله ) 

به سمت صفر همگرا می  پايداری،  نیز  حفظ  قبلا  شوند. چنانچه 
پديده   مناسبی جهت حذف  تابع  فراپیچشی  الگوريتم  اشاره شد، 
چترينگ بوده بدون اينکه اثری بر پايداری سیستم داشته باشد.  

 ( معادله  انتخابی  لیاپانوف  تابع  ويژگی  به  توجه  با  (،  26حال 
توان با در نظر گرفتن ماتريس  تکینگی در قانون تطبیقی را می 

Φ   صورت زير برطرف کرد: ه ب 

(30 ) 
1 0

, 0
0

P
P

 
=   

Φ 

 شود: سازی می صورت زير ساده ه ، قانون تطبیق ب Mچنین به واسطه ساختار  هم 

(31 ) 1ˆ sgn( ) −=  

 های كامپیوتری و تحلیل نتایجسازیشبیه

پ   ی ساز اده ی پ   ی برا  نظر گرفته شده سیستم    ی شنهاد ی کنترلر  در  پارامترهای 
اينرسی   ممان  بخش صلب،  برای  از:  )2236.7عبارتند  . )hJ Kg m=  ،

)0.1شعاع   )r m=  ای تیر اويلر پذير از تئوری سازه و برای بخش انعطاف  
ای برای سازه به  های درون صفحه و تغییر شکل المان    e=16با فرض    برنولی 
)4طول   )L m=  71.015، مدول يانگ 10 ( )E E psi=    و چگالی

31850( / )kg m محیط  ها در  سازی در نظر گرفته شده است. شبیه   =
پارامترهای درنظر گرفته شده برای  پذيرفته است.    صورت   متلب/ سیمولینک 
کنترلر   شب طراحی  جاب ی ساز ه ی در  تامین  جهت  زاويه ه ها  ای جايی 

( ) 180t )از ) سکون به سکون   قالب يک دوران در    = ) 0i t به    =

( ) 180t چنین برای اعمال  نمايش داده شده است. هم   1(، در جدول  =
)گشتاور کنترلی، محدوديت )حد اشباع(   ) 8( . )t N m در نظر گرفته    =

 شده است.  
نامعینی  و  خارجی  گشتاور  از  ناشی  اغتشاشات  به مقادير  صورت  ها 

1( ) 0.003sin(0.05 ) 0.0015cos(0.02 ) ( . )d t t t N m=   و   +
)شرايط اولیه   ) ( ) 0i it t = )و   = ) ( )t t= =q q در نظر گرفته   0
 شده است. 

 پارامترهای کنترلی  . 1جدول 

 NSMC STSMC ASTNSMC های کنترلی پارامتر

1λ - 17 17 

2λ - 0.005 0.005 

γ 0.05 - 0.05 



 

 

 
   

 ن ی رتک ی غ   نال ی ترم   - ی چش ی فراپ   ی ق ی تطب   ی مود لغزش   ی ب ی ترک   کرد ي با رو   ر ي انعطاف پذ   ی ما ی کنترل مانور و ارتعاشات فضاپ  
 پژوهشی علوم و فناوری فضايی -فصلنامة علمی

 9 / ( 59)پیاپی  1402 زمستان / 4شمارة  / 16دورة 

α 5 - 5 

β 3 - 3 

 - - 0.01 
ε - 0.5 0.5 

الگوريتم ترکیبی  عملکرد  کنترل  و    ASTNSMC  ،STSMCهای 
NSMC  شبیه قالب  زاويه  سازیدر  زمانی  پاسخ  سرعت  های  مانور، 

پذير  ای، گشتاور خروجی عملگر کنترلی، ارتعاشات سازه انعطافزاويه
(  2های )پذير نمونه در شکلو پارامتر تطبیقی برای فضاپیمای انعطاف

  اند.( ارائه و با يکديگر مقايسه شده7تا )
ای بدنه صلب فضاپیما برای الگوريتم کنترل  زاويه و سرعت زاويه 

ترکیبی   تطبیقی  لغزشی  مود  در    (ASTNSMC)پیشنهادی  ترتیب  به 
و     STSMC( نشان داده و عملکرد آن با دو الگوريتم 3( و ) 2های ) شکل 

NSMC   از شبیه   مقايسه ها مشهود است،  سازی شده است. همانطور که 
و سرعت    ثانیه، مانور   170يی پس از گذشت  کنترلر ترکیبی با دقت بسیار بالا 

)ای  زاويه  ) 0(deg/ )t s است،    = ذکر  قابل  است.  کرده  ايجاد  را 
)   NSMCالگوريتم   سريعتری  همگرايی  به    150امکان  نسبت  را  ثانیه( 

در سرعت   آن  خطای  مقدار  اما  کرده  ايجاد  پیشنهادی  ترکیبی  الگوريتم 
ای کاملا مشهود است. بطوريکه در همسايگی مقدار مطلوب همگرايی  زاويه 

مجانبی ايجاد کرده است. رفتار الگوريتم فراپیچشی در دستیابی به مقادير  
 ها مشهود است. مطلوب نیز کاملا در شکل 

الگوريتم ديگر  طوریبه  به دو  که سرعت همگرايی آن نسبت 
ثانیه به همسايگی مقادير مطلوب    280کمتر بوده و پس از گذشت  

يه  است.  شده  در  نزديک  شده  مشاهده  خطاهای  و  اختلافات  رغم 
زاويه دوران  برای  نمودارهای  ديگری  معیارهای  آن،  سرعت  و  ای 
الگوريتم کارايی  اين  ارزيابی  ارزيابی  که  دارند  وجود  پیشنهادی  های 

 مسئله را چند جانبه کرده است.  

 

 
فضاپیما، مقايسه الگوريتم مود لغزشی تطبیقی ترکیبی با   دوران زاويه -2 شکل

  نیرتک ی غ  نالیترمی مود لغزشمود لغزشی فراپیچشی ب(  الف(

 

 

مقايسه الگوريتم مود لغزشی تطبیقی  ای فضاپیما،  سرعت زاويه   - 3 شکل 

   ن ی رتک ی غ   نال ی ترم ی  مود لغزش مود لغزشی فراپیچشی ب(    ترکیبی با الف( 

 

 الف( )

 ()ب

 ( )الف

 ()ب

 ( )الف
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مقايسه الگوريتم مود  گشتاور کنترلی مانور وضعیت فضاپیما،    - 4 شکل 

ی  مود لغزش مود لغزشی فراپیچشی ب(    لغزشی تطبیقی ترکیبی با الف( 
   ن ی رتک ی غ   نال ی ترم 

  

 
ارتعاشات انتهای آزاد پانل فضاپیما، مقايسه الگوريتم مود لغزشی تطبیقی   - 5 شکل 

  ن ی رتک یغ  نال ی ترمی مود لغزشمود لغزشی فراپیچشی ب(    ترکیبی با الف( 

ارزيابی  از جمله اصلی  معیارها،  اين  میزان تلاش  ترين  از منظر  سیستم 
)شکل   پانل 4کنترلی  ارتعاشی  مودهای  تحريک  و  انعطاف (  پذير  های 

توان مشاهده کرد،  ( می 4های ) باشد. همانطور که در شکل ( می 5)شکل 
به کنترلر ترکیبی پیشنهادی در    STSMCرغم شباهت نسبی الگوريتم  به 

  100ثانیه )بین زمان    80به مدت    STSMCثانیه اول مانور، کنترلر    100
( رفتاری متفاوت دارد. اين رفتار شامل نوسانات ناشی از اغتشاشات  180تا  

باشد که باعث پرکاری  پذير می های انعطاف خارجی و اثر کوپلینگ بخش 
کنترلر وضعیت نسبت به الگوريتم پیشنهادی شده است. اين مسئله در فاز  

می  که  است،  مشاهده  قابل  وضوح  به  نیز  تحريک  رسیدن  باعث  تواند 

گیری شود.  مودهای فرکانس بالای سیستم و نهايتا کاهش دقت هدف 
الگوريتم   در  کنترلی  تلاش  به    NSMCمسئله  نسبت  بیشتری  تفاوت 

STSMC    .و کنترلر ترکیبی پیشنهادی از خود نشان داده است 
الگوريتم  به  بالاتر  سرعت  زاويه    NSMCرغم  به  رسیدن  در 

هدف، هزينه لازم )گشتاور کنترلی و به تبع آن ولتاژ مصرفی( برای  
ب( به وضوح مشاهده کرد  -4توان در شکل )ايجاد اين مانور را می

)چه در بخش اول و چه در بخش میانی مانور(. میزان نوسانات ايجاد  
فرکانس با  مراتب  به  الگوريتم  اين  در  عملگرها  توسط  های شده 

تواند  باشد. اين مسئله میمی  STSMCتری نسبت به الگوريتم  پايین
 ای را تحريک کند.های سازهطیف محدودتری از فرکانس

عملگرهای مولد گشتاور کنترلی در الگوريتم ترکیبی پیشنهادی صرفا 
ثانیه اول مانور با بیشترين توان مورد نیاز کار کرده و پس از آن  50در 

ثانیه( گشتاور را کاهش داده و سپس به رفتار   10با شیب تندی )طی  
نسبتا ملايمتری به تولید گشتاور پرداخته است. قابل ذکر است هر رفتار 

می گشتاور  میزان  تغییر  در  برای  ناگهانی  محرکی  عنوان  به  تواند 
های کوپلینگ سیستم داشته پذير و تاثیرگذار بر ترم های انعطاف بخش 

را تحريک باشد )می  با مقیاس سريع سیستم  دينامیک  تواند فرکانس 
 ( مشاهده کرد.5های ) تواند در شکل کند(. اين رفتار را می 

 
مقايسه الگوريتم مود لغزشی تطبیقی ترکیبی  تغییرات گشتاور کنترلی،  -6 شکل

   با الگوريتم ترکیبی

 
   تغییرات پارامتر تطبیقی -7 شکل

 ()ب

 ( )الف
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پذير  های انعطاف توان مشاهده کرد، ارتعاشات انتهای پانل طور که می همان 
همان الگوی نسبتا ملايم گشتاور کنترلی تولید    STSMCبرای الگوريتم  

کند. به اين معنی که توانسته  شده توسط عملگرهای وضعیت را دنبال می 
ثانیه اول ارتعاشات ناشی از فرمان دوران را به واسطه میرايی    50است در  

پذير در ساختار کنترلی میرا  ای و همچنین وجود پارامترهای انعطاف سازه 
هايی که در ادامه نسبت به الگوريتم ترکیبی پیشنهادی مشاهده  کند. جهش 

می می  کنترلی  گشتاور  رفتار  واسطه  به  دقیقا  در  شود  تحريک  اين  باشد. 
طوريکه دامنه ارتعاشات  به وضوح قابل مشاهده است. به   NSMCالگوريتم  
ثانیه  اين    100و    70،  25های  در  از ضعف  دو  نشان  به  نسبت  الگوريتم 

مانده در آن  چنین خطای باقی الگوريتم ديگر در کاهش ارتعاشات دارد. هم 
 خورد. حتی پس از پايان مانور نیز به چشم می 

ترکیبی   قانون  در  شده  طراحی  تطبیق  الگوريتم  قابلیت  نمايش  برای 
الگوريتم در شکل )  اين دو  با هم  6پیشنهادی، سابقه گشتاور کنترلی   )

برابر   در  آن  قوام  و  تطبیقی  الگوريتم  قابلیت  است.  شده  مقايسه 
اغتشاشات خارجی در فازهای انتهايی مانور که دقت سیستم در آن از  
بدون   ترکیبی  الگوريتم  با  مقايسه  در  است  برخوردار  بالايی  اهمیت 
درنظر گرفتن قانون تطبیق نمايش داده شده است. قابل ذکر است  

)0.001مرتبه خطا   . )N m  باشد. اگرچه قانون ترکیبی بدون می
درنظر گرفتن الگوريتم تطبیق هم رفتار نسبتا مشابهی از خود نشان 

نیازمندی در می ارضاء  برای  اين نکته توجه داشت که  به  بايد  دهد، 
ترکیبی  ماموريت تطبیقی  الگوريتم  از  استفاده  بالا،  دقت  با  های 

(  7میزان تغییر در پارامتر تطبیق نیز در شکل )پیشنهادی ارجح است. 
از جمله نکات قابل توجه، حذف پديده چترينگ نمايش داده شده است.  

باشد که به واسطه وجود مشتق زمانی  در کنترلر ترکیبی پیشنهادی می
و پیوسته بودن ساختار   2تنظیم ضريب اثر آن با پارامتر  ،  Hپارامتر  

   باشد.سیگنال کنترلی پس از فرايند ترکیب می

 گیرینتیجه

  اين مقاله به طراحی کنترل مقاوم تطبیقی ترکیبی مود لغزشی فراپیچشی 
انعطاف  فضاپیمای  بزرگ يک  زاويه  مانور  برای  غیرتکین  با  ترمینال  پذير 

پذير پرداخته است. کارايی  انعطاف - دينامیک کاملا کوپل و غیرخطی صلب 
کنترل تطبیقی ترکیبی پیشنهادی با کنترل مود لغزشی ترمینال غیرتکین و  
الگوريتم فراپیچشی بررسی شده است. کنترلر پیشنهادی با هدف افزايش  

پذير از  سرعت همگرايی )زمان محدود( زاويه مانور و ارتعاشات پنل انعطاف 
ديگر طراحی شده است.  يک طرف و کاهش اثرات پديده چترينگ از طرف  

چترينگ   نامطلوب  اثرات  و حذف  کاهش  منظور  به  فراپیچشی  الگوريتم 
طراحی شده، الگوريتم مود لغزشی ترمینال غیرتکین وظیفه افزايش سرعت  
اغتشاشات   حضور  )در  قوام  ملاحظات  تامین  و  محدود  زمان  همگرايی 

های محدود( را به عهده دارد و قانون تطبیق نیاز به دانش  خارجی و نامعینی 

ها و اغتشاشات را با افزايش قوام در برابر آنها از بین برده  از حدود نامعینی 
های مود لغزشی محسوس بوده که  است. اثر چترينگ موجود در الگوريتم 

دينامیک  در  آن  می اثر  سريع  زمانی  مقیاس  با  باشد.  های  مخرب  تواند 
ترين میزان تحريک  الگوريتم پیشنهادی ضمن حفظ پايداری سیستم، کم 

پذير و همچنین کمترين تلاش کنترلی در فاز  های انعطاف نوسانات بخش 
از   حاصل  نتايج  است.  داده  نمايش  را  مطلوب(  زاويه  به  )رسیدن  نهايی 

ای با استفاده از روش  های عددی در قالب يک مطالعه مقايسه سازی شبیه 
انعطاف گسسته  بخش  برای  محدود  اجزاء  کنترلر    ، پذير سازی  عملکرد 

 پیشنهادی را نشان داده است.  
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