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ها برای تغییر وضعیت و موقعیت در اجسام پرنده است که در برخی از پرندهکنترل بردار رانش یک روش خاص 

 شوند.میخور دارند و منجر به مانورپذیری بهتر پرنده ها نیاز به کنترل پساین سیستمباشد. تنها این روش قابل اعمال می

است. روش یک جسم پرنده ارائه شدهکننده مدلغزشی تطبیقی زمان محدود برای کنترل بردار رانش در این مقاله کنترل

های سیستم دارد و همچنین این روش باعث ایجاد قطعیتی حد بالای عدممدلغزشی استاندارد  نیاز به اطلاعاتی درباره

قطعیت را حل شود. روش مدلغزشی تطبیقی استاندارد مشکل نیاز به حد بالای عدمشدید در سیگنال کنترلی می وزوز

کند. در این مقاله دهد، اما این روش پایداری زمان محدود را تضمین نمیرا نیز کاهش می وزوزی هاست و دامنکرده

است. این روش بدون نیاز به اطلاعات کران از نوع زمان محدود مدلغزشی تطبیقی برای کنترل بردار رانش استفاده شده

و زمان همگرایی خطای ردیابی و تخمین وابسته  های سیستم، پایداری زمان محدود را تضمین کردهقطعیتبالای عدم

ای بررسی سازی رایانهقابل محاسبه است. عملکرد سیستم کنترل بردار رانش پیشنهادی با انجام شبیه ،به شرایط اولیه

 شده است.های دیگر نشان دادهو کارایی آن در مقایسه با روش شده
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Thrust vector control is a special method to change the attitude and position of flying 

objects, which can only be applied in some missions. These systems require feedback control 

and lead to better maneuverability. In this paper, a finite time adaptive sliding model controller 

is presented to control the thrust vector of a flying object. The first-order sliding model method 

requires information about the upper bound of system uncertainties and also this method causes 

chattering in the control signal. The standard adaptive sliding model method has solved the 

problem of the need for the uncertainty bound and also reduces the chattering range. But this 

method does not guarantee finite time stability. In this article, the finite-time version of 

adaptive sliding model is used to control the thrust vector. This method guarantees finite-time 

stability without the need for upper bound information of system uncertainties, and in it, the 

convergence time of the tracking error and estimation depending on the initial conditions can 

be calculated. The performance of the proposed thrust vector control system has been 

investigated by computer simulation and its efficiency is shown in comparison to other 

methods. 

 

Keywords 

 
thrust vector control system, 

adaptive sliding model, 

chattering,  

uncertainty, 

finite time stability. 

ABSTRACT 

DOR:  
20.1001.1.23223146.1401.9.2.1.9   

Journal of Nonlinear 

Systems in Electrical 

Engineering 

Vol.10, No.2 

Autumn and Winter 2023 

ISSN: 2322 – 3146 

http://journals.sut.ac.ir/jnsee 

 

 

 

 

 

Sahand University 

of Technology 

 [
 D

ow
nl

oa
de

d 
fr

om
 jn

se
e.

su
t.a

c.
ir

 o
n 

20
24

-1
0-

20
 ]

 

                             2 / 27

http://dorl.net/dor/20.1001.1.23223146.1401.9.2.1.9
http://jnsee.sut.ac.ir/jnsee/article-1-459-fa.html


  

 1402 پاییز و زمستان، 2 هشمار 10 برق، دوره یدر مهندس یرخطیغ یهاسامانه یهنشر 

 

 

Journal of Nonlinear Systems in Elect. Eng. Vol.10, No.2 Autumn and Winter 2023 
 

 

76 

 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

مقدمه -1  

 رساندن شود. برایهای ناوبری، هدایت و کنترل انجام میتوسط سیستم مشخص حرکت یک پرنده در مسیر پروازی

 وسیله یک شود. هدایت آن کنترل رکتح مسیر باید مشخص، سرعت و نقطه یک یا و مشخص نقطه یک به وسیله یک

 به سبتن را وسیله ایلحظه موقعیت و سرعت ناوبری . سیستم[1]است  آن مسیر کنترل جهت لازم فرامین تولید به معنای

 و وسیله پایدارسازی کنترل، سیستم وظیفه. دهدمی قرار هدایت سیستم اختیار و در کندمی محاسبه مرجع دستگاه یک

کننده )یا کنترل کنترلی، حسگرهای شامل ایمجموعه کنترل است. سیستم هدایت سیستم توسط تولیدشده فرامین اجرای

 سرومکانیزم است. کنترلی( و منطق

اجسام  تیوضع های کنترلسیستم نیتراز مهم یکی 1رانشکنترل بردار  ستمیس، هوا کم است یچگال هدر مواقعی ک

برای تنظیم موقعیت ماهواره  [4, 3]برای رهگیری موشک و در  [2] برای مثال در .باشدمی شتاب مانور بالا برای تولید پرنده

 تغییر با را سریع مسیر پروازی تغییر برای نیاز مورد جانبی نیروهای ترل بردار رانشکن سیستم .استشده  از این سیستم استفاده

است. ارائه شده [6]معادلات محور طولی یک موشک مبتنی بر کنترل بردار رانش در . [5]کندمی فراهم رانش بردار جهت

ن باشد که این ضرایب به همراه برخی از پارامترهای متغیر با زمامعادلات دینامیکی ارائه شده شامل ضرایب آیرودینامیکی می

 شود. در این حالت تضمین پایداری در حضور نامعینی ضروری است.قطعیت میسیستم باعث ایجاد عدم

است. مورد بحث قرار گرفته ،کندرانش که در داخل و خارج از جو پرواز می یک جسم پرنده مبتنی بر بردار [7]در منبع 

کننده توانایی دفع اغتشاشات محیطی و است. این کنترلساز برای این سیستم استفاده کردهاین مقاله از فیدبک خطی

. در قسمت کرده استسیستم یک راکت سوخت جامد مبتنی بر بردار رانش را بررسی  [8]های مدل را ندارد. مقاله نامعینی

با استفاده از منطق  PID هایمقادیر بهره آندر که  است،ازی برای این راکت ارائه شدهف PID2کننده طراحی یک کنترل

ولی مدل راکت غیرخطی است پس شود های خطی استفاده میبرای سیستم PIDشود. روش فازی با گذشت زمان تنظیم می

شود که نامطلوب نظر میابتدا سیستم خطی گردد که در این فرایند از بسیاری از مقادیر صرفکه نیاز است  PID برای طراحی

شده برد، یک راکت سوخت جامد که از هر دو روش بردار رانش و کنترل آیرودینامیکی بهره می [9]است. در مرجع 

 اما بعد از اتمام سوخت بردار رانش به ،کندز بردار رانش با نازل متحرک برای کنترل وضعیت استفاده می.این راکت ااست

های آیرودینامیکی برای بهبود کنترل راکت در دهد به همین دلیل استفاده از بالکشدت قدرت کنترلی راکت را کاهش می

است. این مقاله پرداخته LQR4کننده به طراحی کنترل 3ل فرازاین مرحله ضروری است. این مطالعه بعد از مدل کردن کانا

در برابر  LQRکننده شد مطلوب نیست و همچنین کنترلطور که قبلا گفتهاست که همانشده استفاده کردهاز مدل خطی

برای یک موشک بالستیک   PIDکننده یک نوع کنترل [10]های مدل مقاوم نیست. در منبع اغتشاشات محیط و نامعینی

آیند. مدل دست میبه  5توسط الگوریتم ژنتیک PIDهای است. در این مطالعه مقادیر بهرهمبتنی بر بردار رانش ارائه شده

                                                      
1 Thrust vector control 
2 Proportional-Integral-Derivative 
3 Pitch 
4 Linear-quadratic-regulator 
5 Genetic algorithm  
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تیک تحلیل دلیل استفاده از الگوریتم ژناستفاده شده در این مقاله خطی )تابع تبدیل( است که مطلوب نیست و همچنین به

مرتبه کسری برای کانال فراز یک موشک مبتنی بر  PIDکننده یک کنترل [6]باشد. در مقاله پایداری حلقه بسته مبهم می

است اما در قسمت از این موشک ارائه کرده. این مقاله یک مدل دقیق و جامع برای کانال فرشده استبردار رانش طراحی 

های کننده برای این سیستم غیرخطی و چگونگی دفع اغتشاشات و نامعینیطراحی توضیح خاصی درباره مراحل طراحی کنترل

 است.مرتبه کسری داده نشده PIDکننده سیستم توسط کنترل

یابی به ردیابی با دقت بالا را فراهم امکان دستهای خطی و غیرخطی، کنندهی کنترلدر طول دو دهه گذشته توسعه

های کنندهها، برای اطمینان از دقت بالای ردیابی استفاده از کنترلقطعیت. با این حال به دلیل وجود عدم[12, 11]است کرده

ها، روش های غیرخطی برای مقاوم سازی سیستمترین و قدرتمندترین روششدهباشد. یکی از شناختهمقاوم ضروری می

 . [13]قطعیت داردهای غیرخطی دارای عدمترل سیستمباشد. روش مدلغزشی کاربرد بسیار زیادی در کنمدلغزشی می

باشد. اخیرا استفاده از لاع از کران بالای عدم قطعیت مینیاز به اط 1های مدلغزشی مرتبه اولیکی از چالش

قطعیت کننده متناسب با مقدار عدماست. در این روش بهره کنترلهای مدلغزشی با بهره تطبیقی بسیار رایج شدهکنندهکنترل

پایداری زمان محدود  قطعیت نیست. اما چالش اصلی در این روش، تضمینکند و نیازی به دانستن کران بالای عدمتغییر می

ی است که علاوه بر استفاده از بهرهدو الگوریتم مدلغزشی جدید ارائه شده [14]باشد. در مرجع و ارائه زمان همگرایی می

 است.است و زمان همگرایی محاسبه شده دهشعدم نیاز به کران بالای عدم قطعیت، پایداری زمان محدود تضمین تطبیقی و 

های خطی توان دریافت که اغلب از الگوریتمبندی مرور کارهای انجام شده در خصوص کنترل بردار رانش میبا جمع

ها با فاصله ی کار هستند و کارایی آنسازی حول یک نقطهطیها نیازمند خاست. این روشبرای این منظور استفاده گردیده

یابد. لذا در این مقاله از روش مدلغزشی به دلیل غیرخطی و مقاوم ی کار، کاهش میگرفتن از شرایط کاری سیستم از نقطه

، به کران بالای نامعینی است. روش مدلغزشی مرتبه اول به دلیل نیاز دهشبودن برای کنترل سیستم بردار رانش موشک استفاده 

های تطبیقی استفاده همین خاطر در این مقاله از الگوریتم های مدلغزشی با بهرهکند، بهسازی ایجاد میموانع زیادی در پیاده

های مورد استفاده در این مقاله یک نوع بهبودیافته از روش مدلغزشی تطبیقی بوده که در مراجع ارائه است. البته تئوریشده

گردیده و برخلاف روش مدلغزشی تطبیقی استاندارد قادر به  تضمین پایداری زمان محدود خطای ردیابی و خطای تخمین 

، برای کنترل بردار رانش یک 2کننده مدلغزشی تطبیقی زمان محدودباشد. بنابراین، هدف اصلی این مقاله طراحی کنترلمی

کننده پیشنهادی ی یک موشک مبتنی بر بردار رانش ارائه شده و کنترلموشک خاص است برای این منظور معادلات دینامیک

است. عملکرد روش  دهشگردد. همچنین پایداری زمان محدود اثبات و زمان همگرایی محاسبه برای این مدل طراحی می

 گردد. های دیگر مقایسه میای با روشسازی رایانهپیشنهادی با انجام شبیه

گردد. در بخش سوم کنترل مدلغزشی ، مدل دینامیکی موشک مبتنی بر بردار رانش ارائه میدر ادامه در بخش دوم

سازی نمایش است. سپس در بخش چهارم نتایج شبیهتطبیقی زمان محدود برای موشک مبتنی بر بردار رانش طراحی شده

 است.گیری بیان شدهم نیز نتیجهشوند. در نهایت در بخش پنجها با یکدیگر مقایسه میو عملکرد روش شودمی داده

                                                      
1 First order sliding mode 
2 Finite Time Adaptive Sliding Mode 

 [
 D

ow
nl

oa
de

d 
fr

om
 jn

se
e.

su
t.a

c.
ir

 o
n 

20
24

-1
0-

20
 ]

 

                             4 / 27

http://jnsee.sut.ac.ir/jnsee/article-1-459-fa.html


  

 1402 پاییز و زمستان، 2 هشمار 10 برق، دوره یدر مهندس یرخطیغ یهاسامانه یهنشر 

 

 

Journal of Nonlinear Systems in Elect. Eng. Vol.10, No.2 Autumn and Winter 2023 
 

 

78 

 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

 مدل دینامیکی موشک مبتنی بر بردار رانش -2

سیستم کنترل بردار رانش در بسیاری  گیرد.در این قسمت مدل یک موشک مجهز به بردار رانش مورد بحث قرار می

م کنترل بردار رانش در تواند با استفاده سیستگیرد. موشک میهای سوخت جامد و مایع مورد استفاده قرار میاز موشک

زمین موارد ضروری برای تحلیل ریاضی معادلات حرکت  . بدنه، سرعت و مختصات[16, 15]موقعیت مناسب پرواز کند

های مختلف به همراه زوایای بین مختصاتباشد. یباشد. پایه و اساس این مختصات برای موشک مرکز جاذبه مموشک می

 شده است. ( نشان داده1ها، نیروها و دیگر مقادیر در شکل )محورهای دستگاه مختصات بدنی و سرعت به همراه ممان

 
 [6]ها دستگاه مختصات، نیروها و ممان d)ی غلت و صفحه  c)ی سمت،صفحه  b)ی فراز،صفحه a)  -1شکل 

بر خطی  𝑋𝑏در صفحه عمودی قرار دارد. در مختصات بدنی محور  𝑌𝑔در صفحه افقی و  𝑍𝑔و  𝑋𝑔در مختصات زمین 

در صفحه افق عمود است و بیانگر  𝑋𝑏بر  𝑍𝑏باشد. محور می 1گذرد منطبق است و بیانگر محور غلتکه از مرکز موشک می

باشد. مختصات بدنی نسبت به موشک ثابت است و با آن حرکت می 2نیز بیانگر محور سمت 𝑌𝑏محور  .باشدمحور فراز می

𝑋. صفحه فراز سطح [17]باشددر جهت سرعت موشک می 𝑋𝑉کند. در مختصات سرعت می − 𝑌 باشد و صفحه سمت می

𝑋سطح  − 𝑍 باشد و سطح می𝑌 − 𝑍 باشد. مختصات زمینی و مختصات بدنی توسط زوایای صفحه غلت می𝜙 و 𝜃 ،𝜓 

شود. مختصات سرعت و هم مربوط میبه 𝜎 و 𝛾شوند. مختصات زمینی و مختصات سرعت توسط زوایای به هم مربوط می

                                                      
1 Roll 
2 Yaw 
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شوند. هم مربوط میبه 2و در صفحه سمت توسط زاویه لغزش جانبی 1صفحه فراز توسط زاویه حمله مختصات بدنی در

 آید:دست می( به1ی )ی بین مختصات سرعت و بدنی به صورت رابطهرابطه

 (1)                                 [
𝑋𝑏
𝑌𝑏
𝑍𝑏

] = [

cos(𝛽) cos (𝛼) cos(𝛽) sin (𝛼) −sin (𝛽)
−sin (𝛼) cos (𝛼) 0

sin(𝛽) cos (𝛼) sin (𝛽)sin (𝛼) cos (𝛽)
] × [

𝑋𝑉
𝑌𝑉
𝑍𝑉

] 

 باشد.زوایای اویلر)غلت، فراز و سمت( می 𝜙و  𝜓 ،𝜃ی لغزش جانبی و زاویه 𝛽ی حمله، زاویه 𝛼که 

 :[18, 6] آمده است( 15( تا )2های )ابطهمعادلات شش درجه آزادی یک موشک در ر

 (2)               𝑭𝒙 = 𝒎�̇�𝒎 

 (3)             𝑭𝒚 = 𝒎�̇�𝒎�̇� 

 (4) 𝑭𝒛 = −𝒎𝑽𝒎 𝒄𝒐𝒔(𝜸)�̇�  

 (5) 𝑴𝒙 = 𝑰𝒙�̇� − (𝑰𝒚 − 𝑰𝒛)𝒓𝒒 

 (6) 𝑴𝒚 = 𝑰𝒚�̇� − (𝑰𝒛 − 𝑰𝒙)𝒒𝒑 

 (7) 𝑴𝒛 = 𝑰𝒛�̇� − (𝑰𝒙 − 𝑰𝒚)𝒑𝒓 

 (8) �̇� = 𝑽𝒎 𝒄𝒐𝒔(𝜸) 𝒄𝒐𝒔(𝝈) 

 (9)                �̇� = 𝑽𝒎 𝒔𝒊𝒏(𝜸) 

 (10) �̇� = −𝑽𝒎 𝒄𝒐𝒔(𝜸) 𝒔𝒊𝒏(𝝈)  

 (11) �̇� = (𝒓 𝒄𝒐𝒔(𝝍) − 𝒒𝒔𝒊𝒏(𝝍))/ 𝒄𝒐𝒔(𝜽) 

 (12)            �̇� = 𝒓 𝒔𝒊𝒏(𝝍) + 𝒒𝒄𝒐𝒔(𝝍) 

 (13)        �̇� = 𝒑 − 𝒕𝒂𝒏(𝜽) (𝒓 𝒄𝒐𝒔(𝝍) − 𝒒𝒔𝒊𝒏(𝝍)) 

 (14)                    �̇� = �̇� − �̇� 

 (15)                     �̇� = �̇� − �̇� 

های اینرسی ممان 𝐼𝑧و  𝐼𝑥  ،𝐼𝑦، [𝑁]نیروها  𝐹𝑧و  𝐹𝑥  ،𝐹𝑦، [𝑁.𝑚]ها ممان 𝑀𝑧و  𝑀𝑥  ،𝑀𝑦در این معادلات 

[𝑘𝑔.𝑚2]  ،p  ،𝑞 و r ای های زاویهسرعت[𝑟𝑎𝑑/𝑠𝑒𝑐]  ،𝑋  برد موشک[𝑚]  ،𝑍 جایی افقی موشک جابه [𝑚] 𝑌 

ی جاذبه، آیرودینامیک و رانش ها به واسطهاست. در موشک، نیروها و ممان [𝑘𝑔]جرم موشک  𝑚و  [𝑚]ارتفاع موشک 

 :[17, 7]است( آورده شده21( تا )16ها در معادلات )ند. این نیروها و ممانآیبه وجود می

(16) 

𝑭𝒙 = 𝑻𝒄𝒐𝒔(𝜶 − 𝜹𝜶) − 𝒄𝒐𝒔(𝜷 − 𝜹𝜷) − 𝑸𝑺 (𝑪𝒙𝟎 + 𝑪𝒙(𝜶
𝟐 + 𝜷𝟐))

−𝒎𝒈𝒔𝒊𝒏(𝜸)                 

                                                      
1 Angle of attack 
2 Sideslip angle 
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 (17)     𝑭𝒚 = 𝑻𝒔𝒊𝒏(𝜶 − 𝜹𝜷) + 𝑸𝑺𝑪𝒚𝜶 −𝒎𝒈𝒄𝒐𝒔(𝝓)        

 (18) 𝑭𝒛 = −𝑻𝒄𝒐𝒔(𝜶 − 𝜹𝜶) 𝒔𝒊𝒏(𝜷 − 𝜹𝜷) − 𝑸𝑺𝑪𝒛𝜷 

 (19)  𝑴𝒙 = 𝑫𝑸𝑺𝒎𝒙𝟎
𝒑𝑫

𝟐𝑽𝒎
 

 (20)                            𝑴𝒚 = −𝑻𝒄𝒐𝒔(𝜹𝜶) 𝒔𝒊𝒏(𝜹𝜷)𝑿𝒄𝒈 +𝑫𝑸𝑺(𝒎𝒚𝜷 +𝒎𝒚𝜷 +𝒎𝒚𝟎
𝒓𝑫

𝒗𝒎
)

  

 (21) 𝑴𝒛 = 𝑻𝒔𝒊𝒏(𝜹𝜶)𝑿𝒄𝒈 +𝑫𝑸𝑺(𝒎𝒛𝜶 +𝒎𝒛𝟎
𝒒𝑫

𝑽𝒎
) 

 𝐶𝑧و  𝐶𝑥 ،𝐶𝑥0 ،𝐶𝑦های آیرودینامیکی، ضرایب ممان 𝑚𝑧𝑜و  𝑚𝑥0  ،𝑚𝑦𝛽  ،𝑚𝑦0  ،𝑚𝑧𝛼در این معادلات 

میکی فشار دینا 𝑄، [m]ترین مقدار قطر بدنه بیش  𝐷، [𝑚2]مساحت سطح مرجع  Sضرایب نیرو آیرودینامیکی، 

[𝑘𝑔/𝑚. 𝑠𝑒𝑐2]  ،𝛿𝛼  زاویه انحراف نازل فراز[𝑑𝑒𝑔]  ،𝛿𝛽 زاویه انحراف نازل سمت[𝑑𝑒𝑔] ،𝑇  نیروی رانش[𝑁]  ،

𝑋𝑐𝑔  فاصله بین نازل و مرکز جرم[𝑚] و𝑔  .از آنجایی که معادلات شش درجه آزادی را می توان ثابت شتاب جاذبه است

 :[6] است( آمده22ت طولی و عرضی تقسیم بندی کرد، معادلات غیرخطی در کانال فراز در )به صورت معادلا

 (22)                                                                  �̇� = 𝑞 

�̇� =
𝑄𝑆𝐷𝑚𝑧𝛼

𝐼𝑧
𝛼 +

𝑄𝑆𝐷2𝑚𝑧0

𝐼𝑧𝑉𝑚
𝜔𝑧 +

𝑇𝑋𝑐𝑔

𝐼𝑧
𝑠𝑖𝑛(𝛿𝛼) 

�̇� = −
𝑸𝑺𝑪𝒚

𝒎𝑽𝒎
𝜶 −

𝑻

𝒎𝑽𝒎
𝒔𝒊𝒏(𝜶 − 𝜹𝜶) + 𝒒 +

𝒈

𝑽𝒎
𝒄𝒐𝒔(𝜽 − 𝜶) 

 در این مدل دو نوع اغتشاش وجود دارد:

 های دیگر به صورت عبارت ی از تداخل کانالاغتشاش ناش𝑑1  در معادله�̇� شود. وارد می 

  اغتشاش باد(𝑑2) به شود. تغییرات این اغتشاشات به صورت شکل زیر در خلاف جهت سرعت موشک وارد می

 باشد.صورت زیر می

𝑠𝑖𝑛(𝛿𝛼)با در نظر گرفتن تقریب  = 𝛿𝛼 ( تعمیم 23صورت )، معادلات حالت موشک بهو اغتشاشات ذکر شده

 :[19]خواهد یافت 

 (23)                                                                               �̇� = 𝑞 + 𝑑1 

�̇� =
𝑄𝑆𝐷(𝑚𝑧𝛼)

𝐼𝑧
𝛼 +

𝑄𝑆𝐷2(𝑚𝑧0)

𝐼𝑧(𝑉𝑚 − 𝑑2)
𝜔𝑧 +

𝑇𝑋𝑐𝑔

𝐼𝑧
𝛿𝛼 

�̇� = −
𝑄𝑆(𝐶𝑦)

𝑚(𝑉𝑚 − 𝑑2)
𝛼 −

𝑇

𝑚(𝑉𝑚 − 𝑑2)
𝑠𝑖𝑛(𝛼 − 𝛿𝛼) + 𝑞 +

𝑔

𝑉𝑚 − 𝑑2
𝑐𝑜𝑠(𝜃 − 𝛼) 
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

 طراحی سیستم کنترل -3

کننده مورد نظر بر شود، سپس کنترلمدلغزشی تطبیقی زمان محدود بیان می کنترل در این بخش ابتدا اصول تئوری

 گردد.است، اعمال میروی مدل دینامیکی موشک مبتنی بر بردار رانش که در بخش قبل ارائه شده

 

 کنترل مدلغزشی تطبیقی زمان محدود -1-3

 ( را در نظر بگیرید:24سیستم غیرخطی )

 (24)          �̇� = 𝑓(𝑥) + 𝑔(𝑥)𝑢 + 𝑑(𝑡) 

های سیستم نامعینی 𝑑(𝑡)برداری از توابع غیرخطی و  𝑔(𝑥)و  𝑓(𝑥)بردار ورودی،  𝑢بردار متغیرهای حالت ،  𝑥که 

 شود:کننده فرض میبرای تشریح کنترل . باشندمی

 به صورت   متغیر لغزش𝑠 = 𝑠(𝑥, 𝑡) رقراری وجود دارد به نحوی که با ب𝑠 = 𝑠(𝑥, 𝑡) =  (24) سیستم 0

𝑠رفتار دینامیکی مطلوبی خواهد داشت.  = 𝑠(𝑥, 𝑡) = نامیده شده و با رسیدن به متغیر لغزش،   متغیر لغزش 0

 قرار خواهد گرفت. 1سیستم در فاز لغزش

 ( نوشته خواهد شد:25دینامیک متغیر لغزش به صورت ) 

 (25) �̇� =
𝝏𝒔

𝝏𝒕
+

𝝏𝒔

𝝏𝒙
𝒇(𝒙) +

𝝏𝒔

𝝏𝒙
𝒈(𝒙)𝒖 = 𝒂(𝒙, 𝒕) + 𝒃(𝒙, 𝒕)𝒖 

 های داخلی پایدار هستند.برابر با یک بوده و همچنین دینامیک 𝑢ی نسبی دینامیک متغیر لغزش نسبت به ورودی کنترل درجه

  تابع𝑏(𝑥, 𝑡)  نامعین  و تابعاست معین𝑎(𝑥, 𝑡) ( 26در) شود:می داده 

 (26) 𝒂(𝒙, 𝒕) = �̄�(𝒙, 𝒕) + 𝒅(𝒕) 

 ( بازنویسی نمود:27صورت )توان به(، دینامیک متغیر لغزش را می26ی )با توجه به رابطه

 (27) �̇� = �̄�(𝒙, 𝒕) + 𝒅(𝒕) + 𝒃(𝒙, 𝒕)𝒖 

,�̄�(𝑥که در آن  𝑡)  و𝑑(𝑡) های معین و نامعینبه ترتیب بخش𝑎(𝑥, 𝑡) کنیم نامعینی دارای کران هستند. همچنین فرض می

|𝑑|بالا به صورت ≤ 𝐿𝑑 باشد. کنترل کنندهمی 𝑢  باید به نحوی طراحی گردد که متغیر لغزش𝑠 = 𝑠(𝑥, 𝑡)  را در حضور

ی در رابطهدر مدت زمان محدودی به صفر رسانده و حفظ کند. برای این منظور کنترل مد لغزشی استاندارد  𝑑(𝑡)نامعینی 

 ( معرفی گردیده است:28)

 (28) 𝒖 =
𝟏

𝒃(𝒙,𝒕)
[−�̄�(𝒙, 𝒕) − 𝒌𝒔𝒊𝒈𝒏(𝒔)] 

𝑘که در آن  = 𝐿𝑑 + 𝜂 ( خواهیم داشت:27ی )( در رابطه28شود. با قرار دادن ورودی کنترل )در نظر گرفته می 

 (29) �̇� = 𝒅(𝒕) − 𝒌𝒔𝒊𝒈𝒏(𝒔) 

                                                      
1 Sliding Phase 
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

 گردد:( تعریف می30برای بررسی پایداری زمان محدود متغیر لغزش، ابتدا تابع کاندید لیاپانوف به صورت )

 (30) 𝑽 =
𝟏

𝟐
𝒔𝟐 

 که یک تابع مثبت معین است. برای تضمین همگرایی زمان محدود متغیر لغزش، شرط 

 (31) �̇� =
𝝏𝑽

𝝏𝒔
�̇� = 𝒔�̇� ≤ −𝜼|𝒔| 

(، زمان همگرایی متغیر لغزش 31یک ثابت مثبت است. با انتگرال گیری از طرفین شرط لغزش ) 𝜂باید برقرار گردد که در آن 

 است:( محاسبه شده32در )

 (32) 𝒕𝒓 ≤
|𝒔(𝟎)|

𝜼
 

( نیازمند 28ی )در معادله 𝑘ی ی بهرهمحاسبهقابل تنظیم است.  𝜂امتر مدت زمان صفر شدن متغیر لغزش با تغییر مقدار پار

 .[21, 20]باشد های سیستم میقطعیتاطلاع از کران بالای عدم

قرار بگیرد. این  تواند مورد استفادههای سیستم در دسترس نباشد، روش مدلغزشی تطبیقی میقطعیتاگر محدوده عدم

( برای 33. در این روش ورودی کنترل )[14]است ی مدلغزشی ارائه شدههای اخیر به منظور تنظیم تطبیقی بهرهروش در سال

 شود.نظر گرفته می( در 24سیستم )

 (33) 
𝑢 =

1

𝑏(𝑥,𝑡)
(−�̄�(𝑥, 𝑡) − �̂�(𝑡)𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠))

�̇̂�(𝑡) = 𝑘0|𝑠|

𝑘0 > 0

 

 ( داریم:27با قرار دادن این ورودی کنترل در رابطه )

 (34) 
�̇� = −�̂�(𝑡)𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) + 𝑑(𝑡)

�̇̂�(𝑡) = 𝑘0|𝑠|
 

 شود.( در نظر گرفته می35( تابع کاندید لیاپانوف به صورت رابطه )33برای بررسی پایداری سیستم )

 (35) 𝑽 =
𝟏

𝟐
𝒔𝟐 +

𝟏

𝟐𝒌𝟎
(�̂� − 𝑳𝒅)

𝟐 

 ( است:36مشتق این تابع لیاپانوف به صورت )

 (36) �̇� = 𝑠�̇� +
1

𝑘0
(�̂� − 𝐿𝑑)�̇̂�  = 𝑠(−�̂�𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) + 𝑑(𝑡)) +

1

𝑘0
(�̂� − 𝐿𝑑)𝑘0|𝑠| 

= −�̂�|𝑠| + 𝑑(𝑡)𝑠 + �̂�|𝑠| − 𝐿𝑑|𝑠| = +𝑑(𝑡)𝑠 − 𝐿𝑑|𝑠| ≤ 0 

ˆو  sبنابراین 
dk L ( علاوه بر اینکه همگرایی متغیر لغزش تضمین 33ز ورودی کنترلی )پایدار هستند. با استفاده ا

 .[22]شود قطعیت همگرا مینیز به کران بالای عدم �̂�ی شود، بهرهمی

ی تطبیقی را تضمین کند و طور که مشاهده گردید مدلغزشی تطبیقی استاندارد فقط پایداری متغیر لغزش و بهرههمان

گردد که باشد. به این منظور در این قسمت دو نوع مدلغزشی تطبیقی معرفی میقادر به تضمین پایداری زمان محدود نمی

 باشد که پایداری زمان محدود را تضمین کند و زمان همگرایی را محاسبه کند.قادر می
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

   روش اول 

 شود:( تعریف می2( و )1به صورت ) �̂�( را درنظر بگیرید. بهره 29ورودی کنترلی )

|𝑠|اگر  .1 ≠  ، خواهیم داشت:0

 (37) �̇̂� = 𝑲𝟏. |𝒔| 

𝐾 در آن که > �̂�(0)و  0 >  باشد.می  0

𝑠اگر  .2 =  ، خواهیم داشت:0

 (38)                                                                �̂�(𝑡) = 𝐾2. |𝜂|+𝐾3 

𝜏�̇� + 𝜂 = 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) 

𝐾3 در آن که > 0  ،𝐾2 > 𝜏 و 0 >  .[14]باشد می  0

کند. در ها مقابله کند افزایش پیدا میی که بتواند با اغتشاشات و نامعینیا( تا اندازه37ی )طبق معادله �̂�ی ابتدا بهره

( محاسبه خواهد شد. این روش باعث کاهش 38طبق معادله ) �̂�رسد بهره یعنی زمانی که سطح لغزش به صفر می 𝑡1ثانیه 

 ها خواهد شد.ی آن برای دفع اغتشاشات و نامعینیاندازهو تنظیم به �̂�بهره 

 شود. اثبات پایداری در دو مرحله بررسی می

 کنیم که فرض می𝑠(0) ≠   گیریم( را در نظر می39آید. تابع لیاپانوف )دست می( به37از معادله ) �̂�دینامیک  0

(�̂�(𝑡) ≤ 𝐾∗  :)یک عدد مثبت است 

 (39) 𝑉 =
1

2
𝑠2 +

1

2𝛾
(�̂� −𝐾∗)2 

|𝑑|دانیم که یاز قبل م ≤ 𝐿𝑑 .:در این صورت خواهیم داشت 

�̇� = 𝑠. 𝑑 − 𝑠. �̂�. 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) +
1

𝛾
(�̂�− 𝐾∗). 𝐾1. |𝑠| ≤ 𝐿𝑑 . |𝑠| − �̂�. |𝑠| +

1

𝛾
(�̂�− 𝐾∗). 𝐾1. |𝑠| 

= 𝐿𝑑 . |𝑠| − �̂�. |𝑠| + 𝐾∗. |𝑠| − 𝐾∗. |𝑠| +
1

𝛾
(�̂�− 𝐾∗). 𝐾1. |𝑠| 

= (𝐿𝑑 − 𝐾
∗). |𝑠| + (�̂�−𝐾∗). (−|𝑠| +

𝐾1
𝛾
. |𝑠|)  

𝑡برای  > ∗�̂�(𝑡)−𝐾خواهیم داشت  0 <  . بنابراین خواهیم داشت: 0

 (40) �̇� ≤ −(𝐾∗ − 𝐿𝑑). |𝑠| − (−|𝑠| +
𝐾1

𝛾
. |𝑠|) . |�̂�− 𝐾∗| 

𝛽𝜎 :گیریمدر نظر می = 𝐾
∗ − 𝐿𝑑  و𝛽𝐾 = −|𝑠| +

𝐾1

𝛾
. |𝑠|  انتخاب مقادیر مشخصی برای .𝐾∗  و𝛾  به صورتی

∗𝐾     که > 𝐿𝑑  و𝛾 < 𝐾1  ،،دهد نتیجه می باشد𝛽𝜎 > 𝛽𝐾و  0 >  . بنابراین خواهیم داشت:0

 (41) �̇� ≤ −𝛽𝜎. √2
|𝑠|

√2
− 𝛽𝐾. √2𝛾

|𝑘−𝐾∗|

√2𝛾
≤ −𝑚𝑖𝑛{𝛽𝜎. √2, 𝛽𝐾. √2𝛾} (

|𝑠|

√2
+
|𝑘−𝐾∗|

√2𝛾
) ≤ −𝛽. 𝑉

1

2 

𝛽 در آن که = min{𝛽𝜎. √2, 𝛽𝐾. √2𝛾} ( پایداری زمان محدود تضمین 41شود. بر اساس رابطه )می در نظر گرفته

 شود:( محاسبه می42ی سطح لغزش در )شود و زمان همگرایمی
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

 (42) 𝑡𝑟 ≤
2𝑉(0)

1
2

𝛽
 

𝑠(0)کنیم که فرض می = ( 29به اندازه کافی بزرگ باشد ، ورودی کنترل  ) �̂�اگر بهره   [23]مرجع  1بر اساس تئوری 0

𝑠( را در  سطح لغزش 24تواند سیستم )( می38با بهره تطبیقی محاسبه شده در ) =  کنترل کند. 0

  روش دوم 

 گردد:( محاسبه می43ی )به صورت رابطه �̂�( بهره 33برای ورودی کنترل )

 (43) �̇̂� = {
𝐾. |𝑠(𝑥, 𝑡)|. 𝑠𝑖𝑔𝑛(|𝑠(𝑥, 𝑡)|) − 𝜖)                 𝑖𝑓 �̂� > 𝜂

𝜂                                                                         𝑖𝑓 �̂� ≤ 𝜂
 

�̂�(0) در آن که > 0  ،𝐾 > 0  ،𝜖 = 4�̂�𝑇𝑒 > 𝜂و  0 > ,𝑠(𝑥 قانون کنترلی فوق هنگامی کهباشد. می 0 𝑡) < 𝜖 

کند را تضمین می 𝑠در حداقل مقدار ممکن که پایداری   �̂�عبارت دیگر بهره کاهش یابد. به  �̂�باعث خواهد شد که بهره 

�̂� (𝑡) :به طوری که ∗𝐾را عدد ثابت  �̂� (𝑡). حد بالای شودحفظ می ≤ 𝐾∗   ،     ∀𝑡 > 0 [14]. 

سطح لغزش به صفر خواهد رسید به طوری  𝑡𝑓( کنترل کنیم در زمان محدود 43را با استفاده از ) (24اگر سیستم ): 1تئوری 

𝑡که در  ≥ 𝑡𝑓   خواهیم داشت|𝑠(𝑡)| ≥ 𝛿  که𝛿 ( تعریف شده44در ):است 

 (44) 𝛿 = √𝜖2 +
𝐿𝑑
2

𝐾
 

|𝑠|زمانی که که  شدخواهد داده باشد و نشان ین روش بر اساس رویکرد لیاپانوف میاثبات پایداری ا > 𝜖  سیگنال کنترلی

|𝑠|باعث خواهد شد که در زمان محدود  < 𝜖شود که به محض اینکه . همچنین ثابت می𝑠  به حوالی|𝑠| ≤ 𝜖  برسد در

|𝑠|حوالی  ≤ 𝛿 ( نشان داده شده شده است خواهد 44که در رابطه ).ماند 

 گیریم:در نظر میرا ( 45تابع لیاپانوف )

 (45) 𝑉 =
1

2
𝑠2 +

1

2𝛾
(�̂� − 𝐾∗)2 

 در این صورت خواهیم داشت:

�̇� = 𝑠. 𝑑 − 𝑠. �̂�. 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) +
1

𝛾
(�̂� − 𝐾∗). 𝐾. |𝑠|. 𝑠𝑖𝑔𝑛(|𝑠| − 𝜖) 

≤ 𝐿𝑑 . |𝑠| − �̂�. |𝑠| +
1

𝛾
(�̂� − 𝐾∗). 𝐾1. |𝑠|. 𝑠𝑖𝑔𝑛(|𝑠| − 𝜖) 

= 𝐿𝑑. |𝑠| − �̂�. |𝑠| + 𝐾
∗. |𝑠| − 𝐾∗. |𝑠| +

1

𝛾
(�̂� − 𝐾∗). 𝐾1. |𝑠|. 𝑠𝑖𝑔𝑛(|𝑠| − 𝜖) 

= (𝐿𝑑 − 𝐾
∗). |𝑠| + (�̂� − 𝐾∗). (−|𝑠| +

𝐾

𝛾
. |𝑠|. 𝑠𝑖𝑔𝑛(|𝑠| − 𝜖)) 

𝛽𝐾با معرفی پارامتر  >  خواهیم داشت:  0

 (46) 

 �̇� = (𝐾∗ − 𝐿𝑑). |𝑠| + (�̂� − 𝐾
∗). (−|𝑠| +

𝐾

𝛾
. |𝑠|. 𝑠𝑖𝑔𝑛(|𝑠| − 𝜖)) + 𝛽𝐾 . |�̂� − 𝐾

∗| + 𝛽𝐾 . |�̂� − 𝐾
∗| 
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 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

𝑡برای  > �̂�(𝑡)خواهیم داشت  0 − 𝐾∗ <  . بنابراین: 0

 (47)  

�̇� = −(−𝐿𝑑 + 𝐾
∗). |𝑠| − 𝛽𝐾. |�̂� − 𝐾

∗|

− (−|𝑠| +
𝐾

𝛾
. |𝑠|. 𝑠𝑖𝑔𝑛(|𝑠| − 𝜖) − 𝛽𝐾) . |�̂� − 𝐾

∗| 

𝛽𝜎  گیریمدر نظر می = (−𝐿𝑑 + 𝐾
𝜉  و (∗ = (−|𝑠| +

𝐾

𝛾
. |𝑠|. 𝑠𝑖𝑔𝑛(|𝑠| − 𝜖 − 𝛽𝐾). |�̂� − 𝐾

∗| 

 :بنابراین خواهیم داشت

 (48)  

�̇� = −𝛽𝜎. |𝑠| − 𝛽𝐾. |�̂� − 𝐾
∗| − 𝜉 = −𝛽𝜎. √2

|𝑠|

√2
− 𝛽𝐾. √2𝛾

|�̂� − 𝐾∗|

√2𝛾
− 𝜉 ≤ −𝛽. 𝑉

1

2 − 𝜉 

𝛽 در آن که = √2 min {𝛽𝜎, 𝛽𝐾√𝛾} باشد.می 

  فرض کنید . 1حالت|𝑠| > 𝜖 .𝜉 :مثبت است اگر 

 (49) −|𝑠| +
𝐾

𝛾
. |𝑠| − 𝛽𝐾 > 0 → 𝛾 <

𝐾.𝜖

𝜖+𝛽𝐾
 

 ( خواهیم داشت:48ی )از معادله

 (50) �̇� ≤ −𝛽. 𝑉
1

2 − 𝜉 ≤ −𝛽. 𝑉
1

2 

|𝑠|توان مطمئن شد که رابطه بالا همیشه برقرار است. بنابراین پایداری زمان محدود در محدوده می 𝛾با انتحاب مناسب  ≤

𝜖 ای هر شرط اولیه به طوری که به از|𝑠(0)| ≥ 𝜖 شود.تضمین می 

  فرض کنید . 2حالت|𝑠| < 𝜖 تابع .𝜉 ( می47در ) تواند منفی باشد. این به این معناست علامت�̇�  مشخص

بیشتر شود. به محض اینکه این  𝜖تواند از می |𝑠|توان پایداری حلقه را اثبات کرد. بنابراین نخواهد بود، و نمی

�̇�                   تفاق بیفتدا ≤ −𝛽. 𝑉
1

کند. با تخمین میزان فراجهش وقتی شروع به کاهش می 𝑉خواهد بود و  2

𝑠0که  = 𝑠(0) = 𝜖
𝐾0و  + = 𝜅(0) = 𝐾(0) ،با در نظر گرفتن بدترین حالت خواهیم داشت:باشد 

 (51)                                                                               �̇� = 𝐿𝑑 − �̂� 

�̇̂� = 𝐾. |𝑠| 

 م داشت:یخواه پس

 (52)                                                            𝑠(𝑡) = 𝑠0 cos (√𝐾𝑡) +
𝐿𝑑−𝐾0

𝐾
. sin (√𝐾𝑡)    

�̂�(𝑡) = 𝑠0(√𝐾 sin (√𝐾𝑡) + (𝐾0 − 𝐿𝑑) cos (√𝐾𝑡) + 𝐿𝑑 

 در نتیجه:

 (53)                                                      𝑠(𝑡) = √𝑆0
2 +

(𝐿𝑑−𝐾0)
2

𝐾
sin (√𝐾𝑡 + Θ𝑠) 
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�̂�(𝑡) = 𝑠0(√𝐾 sin (√𝐾𝑡) + (𝐾0 − 𝐿𝑑) cos (√𝐾𝑡) + 𝐿𝑑 

𝑠0( مشخص است که وقتی 53از رابطه ) = 𝜖
+ → 𝜖 ترین مقدار بیش𝛿 ( محاسبه شده54در ):است 

 (54) 𝛿 = √𝜖2 +
𝐿𝑑
2

𝐾
 

|𝑠|دوده در زمان محدود به مح 𝑠در نتیجه،  ≤ 𝜖 تر ی بزرگتواند در محدودهرسد اما میمی|𝑠| ≤ 𝛿  قرار بگیرد. در

 است.های پیشنهادی اول و دوم آورده شده( الگوریتم طراحی گام به گام روش2شکل )

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 الگوریتم طراحی گام به گام -2 شکل

 �̂� > 𝜂 

 شروع

 (𝑒)ي خطاي خروجیمحاسبه

𝑠 = 0 

�̂�(𝑡)

= 𝐾 . |𝜂|

 خير

 (𝑠)ي متغير لغزشمحاسبه

 بله

�̇̂� = 𝐾1. |𝑠| ي محاسبه𝜂 ي:از رابطه 

𝜏�̇� + 𝜂 = 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) 

 روش پيشنهادي دوم روش پيشنهادي اول

 خير

�̇̂� = 𝜂 

 بله

�̇̂� = 𝐾. |𝑠(𝑥, 𝑡)|. 𝑠𝑖𝑔𝑛(|𝑠(𝑥, 𝑡)|)− 𝜖) 

 �̂�ي محاسبه

𝑢 = �̂�. 𝑠𝑔𝑛(𝑠) 

 پایان
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 ای سیستم کنترل بردار رانشکننده مدلغزشی تطبیقی زمان محدود برکنترل -3-2

 ( خواهد بود:55ی )صورت رابطههای سیستم معادلات دینامیکی موشک بهقطعیتبا در نظر گرفتن عدم

 (55)                                                                               �̇� = 𝑞 + 𝑑1 

�̇� =
𝑄𝑆𝐷(𝑚𝑧𝛼 + ∆𝑚𝑧𝛼)

𝐼𝑧
𝛼 +

𝑄𝑆𝐷2(𝑚𝑧0 + ∆𝑚𝑧0)

𝐼𝑧(𝑉𝑚 − 𝑑2)
𝜔𝑧 +

𝑇𝑋𝑐𝑔

𝐼𝑧
𝛿𝛼 

�̇� = −
𝑄𝑆(𝐶𝑦 + ∆𝐶𝑦)

𝑚(𝑉𝑚 − 𝑑2)
𝛼 −

𝑇

𝑚(𝑉𝑚 − 𝑑2)
𝑠𝑖𝑛(𝛼 − 𝛿𝛼) + 𝑞 +

𝑔

𝑉𝑚 − 𝑑2
𝑐𝑜𝑠(𝜃 − 𝛼) 

 شود.( محاسبه می56ی )مدلغزشی تطبیقی استاندارد در رابطه حالتدر  �̂�ی رهبه

 (56)                                                                               �̇̂�(𝑡) = 𝑘0|𝑠| 

𝑘0 ≥ 0 

 گردد.( محاسبه می58( و )57به فرم ) و در حالت مدلغزشی تطبیقی زمان محدود در روش اول،

|𝑠|اگر  .1 ≠  ، خواهیم داشت:0

 (57) �̇̂� = 𝑲𝟏. |𝒔| 

𝐾 در آن که > �̂�(0)و  0 >  باشد.می  0

𝑠اگر  .2 =  ، خواهیم داشت:0

 (58)                                                                               �̇̂�(𝑡) = 𝐾2. |𝜂| + 𝐾3 

𝜏�̇� + 𝜂 = 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑠) 

𝐾3در آن که > 0  ،𝐾2 > 𝜏 و 0 >  باشد.می  0

 گردد.( استفاده می59ی )از رابطه �̂�ی ی بهرهو در روش دوم برای محاسبه

 (59) �̇̂� = {
𝑲. |𝒔(𝒙, 𝒕)|. 𝒔𝒊𝒈𝒏(|𝒔(𝒙, 𝒕)|) − 𝝐)                 𝒊𝒇 �̂� > 𝜼

𝜼                                                                         𝒊𝒇 �̂� ≤ 𝜼
 

�̂�(0) در آن که > 0  ،𝐾 > 0  ،𝜖 = 4�̂�𝑇𝑒 > 𝜂و  0 >  باشد.می 0

 است.هشد ( نمایش داده3بلوک دیاگرام سیستم حلقه بسته در شکل )
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 بلوگ دیاگرام سیستم حلقه بسته-3شکل 

 سازینتایج شبیه -4

شود و های طراحی شده در بخش قبل ارزیابی میکنندهعملکرد کنترل ،سازیدر این قسمت با نمایش نتایج شبیه

 𝜃،موشک مبتنی بر بردار رانش شوند. در این تحقیق هدف کنترل زاویه فراز یکیگر مقایسه میهای بررسی شده با یکدروش

( مدل دینامیکی موشک 22ی )در رابطهاست. انجام شده MATLABهای انجام شده در نرم افزار سازیباشد. تمام شبیهمی

دلیل کنند. در طول پرواز بهها با گذشت زمان تغییر میاست. در این رابطه برخی از از پارامترمبتنی بر بردار رانش ارائه شده

 شود.کند. در حالت کلی طول پرواز موشک به دو بخش تقسیم میوختن سوخت موشک جرم موشک کاهش میس

a) ترین مقدار دارد.افتد و در این فاز نیروی رانش دارای بیشثانیه اتفاق می 5,8-0: در ثانیه 1گیریفاز اوج 

b) ارای کمترین مقدار است.افتد و در این فاز نیروی رانش داتفاق می 10-5,8: در ثانیه 2فاز میانی 

است. همچنین نیروهای شده ( نشان داده4تغییرات جرم موشک، نیروی رانش و سرعت موشک در نمودار )

( 5کنند. نحوه تغییرات این پارامترها در نمودار )( نیز با زمان تغییر می22آیرودینامیکی و ضرایب گشتاور موجود در رابطه )

 است. ( نمایش داده شده6( در نمودار )22های وارد شده بر سیستم )اغتشاشاست. همچنین نمایش داده شده

𝑎دینامیک عملگر به صورت 

𝜏𝑠+1
𝑎که است    = 𝜏و  1 = های مورد استفاده شود. پارامتردر نظر گرفته می 0.05

 است.( آمده4( تا )1های )ها در جدولکنندهدر کنترل

                                                      
1 Boost Phase 
2 Sustain Phase 

 

Adaptive 

sliding mode 

controller 

Actuato

r 

Missile dynamics 

Wind 

disturbance 

𝑢(𝑡) 𝛿𝛼  

𝜃𝑑 

senso

r 

𝜃 

6-DOF equations  

+ 

Model uncertainty 
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

 
 و سرعت موشکتغییرات نیروی رانش، جرم  -4شکل 

 
 تغییرات ضرایب آیرودینامیکی -5شکل 
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

 
 اغتشاشات تاثیر گذار بر سیستم -6شکل 

 سناریوی اول -1-4

های باشد.  ابتدا روشدرجه می 41باشد و هدف رساندن آن به درجه می 40ی فراز برابر در این سناریو مقدار اولیه زاویه

اندارد، مدلغزشی تطبیقی زمان محدود اول و مدلغزشی زمان محدود دوم با یکدیگر مدلغزشی مرتبه اول، مدلغزشی تطبیقی است

کنترلی  ( ورودی7اشت. در شکل )شده ( نمایش داده4( تا )1ها در جدول )های این روشاند. مقادیر پارامترشده مقایسه

نمایش  طبیقی زمان محدود اول و دومهای مدلغزشی تهای مدلغزشی مرتبه اول، مدلغزشی تطبیقی استاندارد و روشروش

ترین مقدار زاویه بالک و روش دوم پیشنهادی شود، روش اول پیشنهادی کمطور که مشاهده میاست. همانشده داده

کنند. همچنین زاویه فراز و نرخ تغییرات زاویه فراز در ترین مقدار زاویه بالک را برای ردیابی زاویه فراز تولید میبیش

باشد، در ها خروجی سیستم که زاویه فراز موشک میشود که در همه روشاست. مشاهده می( ارائه شده9( و )8) هایشکل

است که درجه انجام شده 4تا  -3رسد، که این عمل با سیگنال کنترلی بین حداکثر مدت زمان اندکی به مقدار مطلوبی می

در روش وزوز ی های سیستم دارد. علاوه بر آن دامنهت و نامعینینشان از مقاوم بودن روش پیشنهادی در برابر اغتشاشا

های کند که نشان از برتری این روش نسبت به سایر روشتغییر می 1تا  -2هاست، بین تر از سایر روشپیشنهادی اول که کم

ن نیاز به هیچ اطلاعاتی از ها تضمین پایداری زمان محدود بدواصلی این روش نسبت به سایر روش ذکر شده دارد. اما برتری

های ذکر شده با یکدیگر مقایسه ( تغییرات متغیر لغزش روش10نهایتاً در شکل ) باشد.ها و اغتشاشات سیستم مینامعینی

ی دهنده ترین حول صفر دارد که این نشاناست. متغیر لغزش در روش مدلغزشی تطبیقی زمان محدود اول نوسان کمشده

 هاست.ر این روش نسبت به سایر روشتدقت ردیابی بیش
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

 پارامترهای مورد استفاده در کنترل کننده مدلغزشی استاندارد -1جدول 

 پارامتر مقدار

5 𝜆 

1 𝑘 

 پارامترهای مورد استفاده در کنترل کننده مدلغزشی تطبیقی -2جدول 

 پارامتر مقدار

5 𝜆 

0.4 𝑘0 

 ی روش اولکنندهپارامترهای مورد استفاده در کنترل -3جدول 

 پارامتر مقدار

5 𝜆 

0.01 �̅�1 

0.1 �̅�2 

0.1 �̅�3 

0.01 𝜏 

 ی روش دومکنندهپارامترهای مورد استفاده در کنترل -4جدول 

 ترپارام مقدار

5 𝜆 

0.5 �̅� 

0.3 𝜇 

0.01 𝑇𝑒 
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

 
 مقایسه ورودی کنترلی -7شکل 

 
 ی زاویه فرازمقایسه -8 شکل
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

   
 مقایسه تغییرات نرخ زاویه فراز -9شکل 

 

 

 

ی تغییرات متغیر لغزشمقایسه -10شکل 
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

باشد. یک راهکار برای می وزوزارای ها دی روشطور که در نتایج قابل مشاهده است، سیگنال کنترل در همههمان

ی جای تابع علامت است. با اعمال این تقریب، سیگنال کنترلی و خروجی سیستم )زاویهاستفاده از تابع اشباع به وزوزحذف 

 است.را تا حد قابل توجهی کاهش داده وزوزواضح است که تابع اشباع  ( قابل مشاهده است.12( و )11های )فراز( در شکل

 

 سیگنال کنترلی در حالتی که از تابع اشباع استفاده شده است. -11 شکل

 

 ی فراز در حالتی که از تابع اشباع استفاده شده است.زاویه -12 شکل
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

 سناریوی دوم  -2-4

ی فراز قصد داریم زاویه تر خروجی،تغییرات بیش محدودهدر این سناریو برای نشان دادن عملکرد روش پیشنهادی در 

درجه برسانیم. در این قسمت نتایج مدلغزشی مرتبه اول، مدلغزشی تطبیقی  10درجه به مقدار مطلوب  90از مقدار اولیه  را

. پارامترهای تنظیم شوندمیاستاندارد، مدلغرشی تطبیقی زمان محدود اول و مدلغزشی زمان محدود دوم با یکدیگر مقایسه 

ی فراز ( تغییرات زاویه14( و )13ها )است. در شکل( نمایش داده شده5ر جدول )ها در این سناریو دکنندهشده برای کنترل

ثانیه به مقدار  3ها در حدود شود خروجیطور که مشاهده میاست. همانها باهم مقایسه شدهو سیگنال کنترل این روش

است. درجه رسیده 10تر به عاست و روش مدلغزشی تطبیقی زمان محدود اول نسبت به دو روش دیگر سریمطلوب رسیده

ی ترین مقدار زاویهتر است. بیشی بالک در روش مدلغزشی تطبیقی زمان محدود دوم نسبت به دو روش دیگر بیشزاویه

 5درجه است در حالی که این مقدار در دو روش دیگر حدود  8 غزشی تطبیقی زمان محدود دوم حدودبالک در روش مدل

که در این سناریو تغییرات  تر خروجی داریمشود، در حالتی که نیاز به تغییرات بیششاهده میطور که مدرجه است. همان

است. همچنین، روش اول مدلغزشی تطبیقی های ذکر شده عملکرد خوبی از خود نشان دادهدرجه است، روش 80خروجی 

 بالک در سه روش تقریبا برابر است. ی های دیگر است و زاویهتری نسبت به سایر روشزمان محدود دارای سرعت بیش

 پارامترهای مورد استفاده در کنترل کننده مدلغزشی تطبیقی در سناریوی دوم -5جدول 

 پارامتر مقدار

10 𝜆 

0.2 𝑘0 

 وی دومی روش اول در سناریکنندهپارامترهای مورد استفاده در کنترل -6جدول 

 پارامتر مقدار

10 𝜆 

0.17 �̅�1 

0.5 �̅�2 

0.3 �̅�3 

0.1 𝜏 
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 کنترل بردار رانش يزمان محدود برا يقیتطب یکننده مدلغزشکنترل یطراح

 یبهنام گل و احمدرضا ول يدوح ،ياسعد محمد

 ی روش دوم در سناریوی دومکنندهپارامترهای مورد استفاده در کنترل -7جدول 

 پارامتر مقدار

10 𝜆 

0.4 �̅� 

1 𝜇 

0.01 𝑇𝑒 

 
 ازی فرتغییرات زاویه -13شکل 
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 سیگنال کنترلی -14شکل 

 [6]ی روش پیشنهادی با روش ارائه شده در مرجع مقایسه -3-4

های بررسی شده برتری دارد. طور که در نتایج قبل واضح است روش مدلغزشی تطبیقی اول نسبت به سایر روشهمان

است، منتشر شده 2017شود. این مرجع که در سال مقایسه می [6]این روش با روش بکار گرفته شده در مرجع  ،این قسمتدر 

 𝜇و  𝑘𝑝 ،𝑘𝑖 ،𝑘𝑑 ،𝜆ای مقدار پارامتره GFPIDاست. در روش برای کنترل بردار رانش استفاده شده 1GFPIDاز روش 

، 5,8ثانیه( به منظور مقابله با افت ناگهانی نیروی رانش در ثانیه  10تا  5,8ثانیه( و فاز میانی )  5,8تا  0گیری)در دو فاز اوج

فراز و سیگنال ی ( زاویه16( و )15های )است. در شکل( آمده5) متفاوت است. مقدار پارامترها در این دو فاز در جدول

ترین شود بیشطور که مشاهده میاند. همانمقایسه شده GFPIDکنترلی در دو روش مدلغزشی تطبیقی زمان محدود اول و 

درجه است، در حالی که این مقدار در روش مدلغزشی تطبیقی  15حدود  GFPIDی بالک کنترلی در روش انحراف زاویه

درصد بالازدگی رخ  50حدودا  GFPIDاشد. علاوه بر این در خروجی روش بدرجه می 5تر از زمان محدود اول کم

رسد. با دقت در ثانیه به مقدار مطلوب می 1است در حالی که در روش پیشنهادی بالازدگی رخ نداده و خروجی در داده

روش را شاهد هستیم، اما بهترین عملکرد این  ثانیه 2تا  1شود که در ثانیه مشاهده می GFPIDی فراز روش خروجی زاویه

شود. به دلیل از بین ثانیه خروجی دچار نوسان می 5,8تا  2ی شود که در ثانیهکار سیستم مشاهده می با فاصله گرفتن از نقطه

نوسان خروجی از بین رفته اما همچنان خروجی دارای خطای  10تا  5,8ی ، از ثانیه5,8ی های سیستم در ثانیهرفتن نامعینی

 ماندگار است. حالت

                                                      
1 Gain schedule fractional PID 
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 GFPIDمقادیر پارامترهای  -8جدول 

𝜇 𝜆 𝑘𝑑  𝑘𝑖  𝑘𝑝  

 گیریفاز اوج 5 10 0,5 0,95 0,95

 فاز میانی 10 20 2 0,95 0,95

 
 و مدلغزشی تطبیقی زمان محدود اول GFPIDسیگنال کنترلی  -15شکل 

 

 

 و مدلغزشی تطبیقی زمان محدود اول GFPID ی فراز در روشزاویه -16شکل 
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 گیرینتیجه -5

ی فراز یک موشک مبتنی بر بردار ی مدلغزشی تطبیقی زمان محدود برای ردیابی زاویهکنندهدر این مقاله، کنترل

ذا سیستم شود، لقطعیت سیستم همگرا میی این روش در مدت زمان محدود به کران بالای عدماست. بهرهرانش استفاده شده

های داخلی و خارجی مقاوم است. روش ارائه ها و اغتشاشقطعیتکنترل پیشنهادی در برابر افت نیروی رانش و سایر عدم

باشد. روش استفاده شده در این مقاله بر خلاف قطعیت نمیی تطبیقی، وابسته به کران بالای عدمشده به دلیل استفاده از بهره

شود و ی ورودی کنترل میتری دارد که این موضوع منجر به کاهش اندازهی تطبیقی کوچکمدلغزشی استاندارد، بهره

ی زمان همگرایی را نیز همچنین برخلاف روش مدلغزشی تطبیقی استاندارد با تضمین پایداری زمان محدود، امکان محاسبه

ی فراز در بر ردیابی زاویه حدود اول، علاوهروش مدلغزشی تطبیقی زمان م دهد،سازی نشان می. نتایج شبیهاستفراهم کرده

تری ی کوچکورودی کنترل با اندازه ،های مدلغزشی مرتبه اول و مدلغزشی تطبیقی استانداردزمان مناسب، در مقایسه با روش

 کند.تولید می
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