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ABSTRACT:  Landing on Mars is one the paramount space missions undergoing various system and 
environmental uncertainties. Hence an exact model to represent the dynamic system cannot be achieved 
in advance, and subsequently model-based navigation algorithms degrade. In this regard, the present 
paper has focused on a robust integrated estimation and control algorithm to attain an accurate navigation 
in the presence of different uncertainties for the nonlinear problem of landing on Mars. The proposed 
algorithm has been developed based on the variable structure control framework. This method alleviates 
limitations of the existing algorithms including the requirement of the Jacobian calculation and the 
dimension equality for the state and measurement vectors via statistical linearization and the generalized 
matrix inverse theory, respectively. Performance of the proposed algorithm has been investigated via 
Monte Carlo simulations in the presence of different uncertainties including atmosphere instability and 
modeling errors, time delay of actuators, the geometric constraint of the landing site as well as the 
saturation limitations of actuators. In addition, the obtained results have been compared to those of the 
well-known extended Kalman filter- PID combination. This comparison proves the superiority of the 
proposed variable structure estimation and control algorithm in terms of the accuracy and robustness.  
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1. INTRODUCTION
Space exploration and landing on other planets are 

significant missions attracted many researchers in recent 
decades. However, the system dynamics cannot be forecasted 
accurately in such space missions due to vast variations of 
the environmental characteristics and system uncertainties. 
As the prevailing algorithms applied to the estimation and 
control of a lander are model-based, their performance 
degrades against such inevitable uncertainties. To cope with 
such a difficulty, robust filters like the augmented state, two-
step, and multi-step Kalman filters have been proposed [1]. 
Adaptive multiple model filer is the other algorithm that 
employed a bank of Kalman filters with different settings 
and extra computational burden to this aim [2]. These robust 
algorithms are ineffective against nonlinear dynamics and 
suffer from model linearization. Control algorithms adopted 
for the landing phase can be classified into three categories of 
optimal control [3], predictive control [4], and robust control 
[5] with different cost functions, model accuracy requirements, 
and computational complexities. The present study has been 
devoted to addressing the problem of nonlinear and robust 
integrated estimation and control of a Mars lander. To this 
aim, a variable structure approach has been adopted as the 
basic framework. A smooth variable structure filter (SVSF) 
has been proposed for the estimation of linear systems with 
Gaussian inputs in 2002 and then extended to nonlinear 

dynamics in 2007 [6]. Comparison of the SVSF with Kalman 
filter family and particle filter in presence of uncertainties 
reveals the stability of the SVSF [7]. To achieve an estimation 
algorithm that inherits the optimality of Kalman filters and 
robustness of the SVSF, these two types of filters have been 
combined [8]. It has been shown that the combination of the 
Cubature Kalman filter (CKF) and the SVSF, called CK-
SVSF, demonstrates a superior performance than other similar 
combinations. However, the existing CK-SVSF is shaped 
based on the assumption of a linear measurement model and 
dimension equality of the state and measurement vectors. 
Accordingly, the application of the existing CK-SVSF is 
limited to linear or differentiable measurement systems with 
the same dimension as the state vector. Addressing these 
difficulties is the key contribution of the present paper. To 
this aim, statistical linearization has been substituted for 
the analytic linearization and a completely nonlinear robust 
filter is achieved. Sequentially, the filter gain is modified 
to revise the dimension problem via taking advantage of 
the generalized matrix inverse theory. The modified CK-
SVSF has been integrated into a sliding mode control and 
then applied to the estimation and control of a Mars lander 
in the presence of modeling error, the geometric constraint 
of the landing point, saturation, and delay of actuators. In 
addition, this integrated algorithm is compared to the well-
known combination of the Extended Kalman Filter (EKF)- 
Proportional–Integral–Derivative (PID) algorithm. 
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2. ROTO-TRANSLATIONAL DYNAMICS
Position and attitude of the assumed rigid Mars lander 

are represented by the Euler angles ( , ,ϕ θ ψ ) and topocentric 
Cartesian coordinates ( , ,x y z ), respectively. Gravity ( g ) 
and aerodynamic drag ( D ) [9] are considered to describe the 
lander dynamics in the body coordinate system. Therefore, 
rotational and translational motions are described respectively 
as:
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[ ] Actuator

m m
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FDv ω v g  

Where ω represents the angular velocity vector in 
body coordinate system, J is the moment of inertia 
matrix, and ,dist ActuatorM M  denote the disturbance and 
control moments, respectively. v  is the translational 
velocity, and m  refers to the lander’s mass. ActuatorF  is 
the control force as well.  The terrestrial constraint of 
the landing point is modeled as a cone with a limited 
half angle.  

3. Estimation and Control 

Sliding Mode Control (SMC) [10] has been 
exploited here to regulate the state vector as following,  

(3) [ ] ( )Actuator att att attJ J JK sign S=  −  −M ω ω Θ  

(4) [ ] ( )Actuator pos pos posm mg m mK sign S=  − −  −F ω v r  

Where Θ  is a vector standing for the Euler angles, 
att attS = +ω Θ  and pos posS = +v r  are sliding 

surfaces. att , pos , attK , and posK  are gain matrices. To 
modify the existing CK-SVSF [8], measurement 
Jacobian matrix (H) has been replaced as follows 
according to the statistical linearization approach: 

(5) 1
| 1 | 1
xz T xx

k k k kH P P −
− −=  

Where | 1
xz

k kP −  and | 1
xx

k kP −  are the prior cross 
covariance and state estimation error covariance 
matrices, respectively. To cope with the dimensional 
difficulty of the algorithm, the generalized matrix 
inversion lemma has been utilized to calculate 1H − in 
filter gain formulation, 
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Kalman filters have been proposed [1]. Adaptive 
multiple model filer is the other algorithm employed a 
bank of Kalman filters with different settings and extra 
computational burden to this aim [2]. These robust 
algorithms are ineffective against nonlinear dynamics 
and suffer from model linearization. Control algorithms 
adopted for the landing phase can be classified in three 
categories of optimal control [3], predictive control [4], 
and robust control [5] with different cost functions, 
model accuracy requirements, and computational 
complexities. The present study has been devoted to 
addressing the problem of nonlinear and robust 
integrated estimation and control of a Mars lander. To 
this aim, a variable structure approach has been adopted 
as the basic framework. Smooth variable structure filter 
has been proposed for the estimation of linear systems 
with Gaussian inputs in 2002 and then extended to 
nonlinear dynamics in 2007 [6]. Comparison of the 
SVSF with Kalman filter family and particle filter in 
presence of uncertainties reveals the stability of the 
SVSF [7]. To achieve an estimation algorithm that 
inherits optimality of Kalman filters and robustness of 
the SVSF, these two types of filters have been 
combined [8]. It has been shown that the combination of 
cubature Kalman filter (CKF) and the SVSF, called CK-
SVSF, demonstrates a superior performance than other 
similar combinations. However, the existing CK-SVSF 
is shaped based on the assumption of linear 
measurement model and dimension equality of the state 
and measurement vectors. Accordingly, application of 
the existing CK-SVSF is limited to linear or 
differentiable measurement systems with the same 
dimension as state vector’s. Addressing these 
difficulties is the key contribution of the present paper. 
To this aim, statistical linearization has been substituted 
for the analytic linearization and a completely nonlinear 
robust filter is achieved. Sequentially, the filter gain is 
modified to revise the dimension problem via taking 
advantage of the generalized matrix inverse theory. The 
modified CK-SVSF has been integrated into a sliding 
mode control and then applied to the estimation and 
control of a Mars lander in the presence of modeling 
error, geometric constraint of the landing point, 

saturation and delay of actuators. In addition, this 
integrated algorithm is compared to the well-known 
combination of the Extended Kalman Filter (EKF)-PID 
algorithm.  

2. Roto-translational Dynamics 
Position and attitude of the assumed rigid Mars lander 
are represented by the Euler angles ( , ,   ) and 
topocentric Cartesian coordinates ( , ,x y z ), respectively. 
Gravity ( g ) and aerodynamic drag ( D ) [9] are 
considered to describe the lander dynamics in body 
coordinate system. Therefore, rotational and 
translational motions are described respectively as: 

(1) 1( [ ] )dist ActuatorJ J−= + − ω M M ω ω  

(2) 
[ ] Actuator

m m
= −  + + +

FDv ω v g  

Where ω represents the angular velocity vector in 
body coordinate system, J is the moment of inertia 
matrix, and ,dist ActuatorM M  denote the disturbance and 
control moments, respectively. v  is the translational 
velocity, and m  refers to the lander’s mass. ActuatorF  is 
the control force as well.  The terrestrial constraint of 
the landing point is modeled as a cone with a limited 
half angle.  

3. Estimation and Control 

Sliding Mode Control (SMC) [10] has been 
exploited here to regulate the state vector as following,  

(3) [ ] ( )Actuator att att attJ J JK sign S=  −  −M ω ω Θ  

(4) [ ] ( )Actuator pos pos posm mg m mK sign S=  − −  −F ω v r  

Where Θ  is a vector standing for the Euler angles, 
att attS = +ω Θ  and pos posS = +v r  are sliding 

surfaces. att , pos , attK , and posK  are gain matrices. To 
modify the existing CK-SVSF [8], measurement 
Jacobian matrix (H) has been replaced as follows 
according to the statistical linearization approach: 

(5) 1
| 1 | 1
xz T xx

k k k kH P P −
− −=  

Where | 1
xz

k kP −  and | 1
xx

k kP −  are the prior cross 
covariance and state estimation error covariance 
matrices, respectively. To cope with the dimensional 
difficulty of the algorithm, the generalized matrix 
inversion lemma has been utilized to calculate 1H − in 
filter gain formulation, 
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4. NUMERICAL SIMULATION
The performance of the proposed robust variable structure 

estimation and control algorithm is investigated through 100 
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Monte Carlo simulations. Aerodynamic force and moment 
are ignored in the estimation and control process to insert a 
high modeling error in simulations. The time history of the 
controlled position and attitude is depicted in Fig. 1, where 
a faster convergence rate of the proposed method than the 
EKF-PID is demonstrated. The time history of the state 
estimation errors in ±3σ bounds is also illustrated in Fig. 2. 
This Figure confirms the stochastic stability and accuracy of 
the estimation algorithm. 

5. CONCLUSION 
Integrated estimation and control of a Mars lander are 

investigated in the presence of the various system, and 
environmental uncertainties. In contrast to the existing 
widespread model-based estimation and/or control methods, 
the adopted variable structure approach has been founded 
based on the stability criterion. The proposed algorithm is 
a combination of a smooth variable structure filter modified 
for addressing nonlinearities and dimension difficulties plus 
the sliding mode control. Numerical simulations demonstrate 
the superiority of the proposed algorithm with respect to the 
extended Kalman filter-PID combination. 
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اصلاح الگوریتم تخمین و کنترل ساختار متغیر برای فرود مقید مریخ نشین 

مریم کیانی*، رضا احمدوند

دانشکده مهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی شریف، تهران، ایران

خلاصه: فرود بر سیاره مریخ یکی از مسائل مهم و چالشی صنعت فضایی بوده که با عدم قطعیت های سیستمی و محیطی 
فراوانی مواجه است. لذا، دستیابی به مدل دقیقی از دینامیک مریخ نشین امکان پذیر نیست. در این راستا، پژوهش حاضر به 
طراحی الگوریتم یکپارچه تخمین و کنترل مرحله آخر فرود یعنی نشست پرداخته است به  گونه ای که بتواند در برابر عدم 
قطعیت های موجود عملکرد قابل قبولی ارائه دهد. الگوریتم پیشنهادی برمبنای چارچوب کاری کنترل ساختارمتغیر شکل 
گرفته و نیاز به ژاکوبین گیری و ایجاد اندازه گیری های مصنوعی را به کمک جایگزینی خطی سازی تحلیلی با خطی سازی 
آماری و تئوری معکوس تعمیم یافته ماتریس برطرف نموده است. عملکرد الگوریتم پیشنهادی در حضور عدم قطعیت های 
مختلف ناشی از شرایط اولیه تصادفی دینامیک کوپل مریخ نشین، خطای مدلسازی نیرو ها و گشتاورهای وارده، تاخیر زمانی 
عملگرهای کنترلی و با لحاظ کردن قیود هندسی محل فرود و اشباع عملگرها بررسی شده است. در ادامه، عملکرد الگوریتم 
ناوبری مقاوم پیشنهادی با نتایج حاصل از ترکیب الگوریتم های متداول فیلتر کالمن توسعه یافته و کنترلر تناسبی-انتگرالی-

مشتقی در مساله غیرخطی فرود بر سیاره مریخ قیاس شده است. نتایج به دست آمده از شبیه سازی های مونت کارلو به 
وضوح عملکرد دقیق و مقاوم الگوی ناوبری و کنترل پیشنهادی را نشان داده و برتری آن نسبت به الگوریتم های متداول 

رایج را تایید می کند. 
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1- مقدمه
سفر به سیارات و سیارک ها همواره مورد توجه بشر بوده است و 
بدین منظور تلاش و تحقیقات صنعتی فراوانی را به خود اختصاص 
داده است. اکتشاف این سیارات نیازمند فرود دقیق با وضعیت صحیح 
در نقطه موردنظر است. در این بین با توجه به ماموریت های جاری 
و آتی صنعت فضایی، فرود بر سیاره مریخ از اهمیت ویژه ای برخودار 
قطعیت های  عدم  همراه  به  جاذبی  و  جوی  شرایط  تغییرات  است. 
پیش بینی  برای  دقیقی  الگوی  می شود  سبب  مریخ نشین  سیستمی 
ابتدایی  نسل های  در  نباشد.  اختیار  در  وسیله  دینامیکی  رفتار 
مریخ نشین ها، برای مرحله نشست از کیسه هوا استفاده شده است. در 

این دوره، جلوگیری از آسیب رسیدن به مریخ نشین نسبت به کنترل 
خطای نقطه فرود در اولویت بوده است. لذا در این نسل خطای فرود 
نسبت به نقطه موردنظر در حدود 100 کیلومتر بود. اما در نسل های 
بعدی مریخ نشین ها، کنترل خطا نسبت به نقطه فرود اهمیت بیشتری 
یافته و کیسه هوا جای خود را به یک سیستم فرود خودکار متشکل 
از چند رانشگر و یک کامپیوتر جهت اجرای الگوریتم ناوبری و کنترل 
داد. بدین ترتیب، خطای فرود تا حدود 10 کیلومترکاهش پیدا کرد 
]1[. امروزه خطای اعلام شده برای احتساب یک فرود دقیق1 کمتر از 
100 متر است ]2[. در این راستا، پژوهش حاضر به تخمین و کنترل 
دقیق  فرود  یک  برای  مریخ نشین  انتقالی  و  وضعی  حالات  یکپارچه 

1  Pinpoint landing
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پرداخته است. عمده الگوریتم های موجود در هر دو حوزه تخمین و 
کنترل مبتنی بر مدل دینامیکی سیستم می باشند. در نتیجه، هرگونه 
خطای مدلسازی منجر به افت عملکرد یا واگرایی الگوریتم ها خواهد 
و  محیطی  قطعیت های  عدم   با  مواجهه  شد  اشاره  که  همانطور  شد. 
باید  رو  این  از  است.  اجتناب ناپذیر  سیاره  بر  فرود  فاز  در  سیستمی 
مقاوم  نشده  پیش بینی  خطاهای  حضور  در  پیشنهادی  الگوریتم 
راهکار،  یک  عنوان  به  باشد.  داشته  خوبی  عملکرد  همچنان  و  بوده 
مراجع ]7-3[ استفاده از خروجی های یک واحداندازه گیری اینرسی1 
پیشنهاد  بالا  قطعیت  عدم  با  دینامیکی  مدل  از  استفاده  جای  به  را 
کرده اند. با توجه به رشد خطا با زمان در سنسورهای اینرسی و نیاز 
افزایش خطای  نظیر  مشکلاتی  با  روش  این  برخط،  کالیبراسیون  به 
ناوبری  فیلتر  عبارتی  به  یا  تخمین  الگوریتم  است.  مواجه  کنترلی 
عمل  که  است  خودکار  کنترل  سیستم  هر  در  اصلی  اجزای  از  یکی 
حذف نویز و تأمین سیگنال پسخور برای زیرسیستم کنترل را انجام 
برای  توسعه یافته2  کالمن  فیلتر  از  استفاده  زمینه،  این  در  می دهد. 
بودن شدت  بالا  به  توجه  با  اما   .]8[ است  متداول  غیرخطی  مسائل 
در مسئله  موجود  قطعیت های  و عدم  رفتار سیستم  بودن  غیرخطی 
فرود بر سیاره مریخ که گاها با ورودی های نامعلوم نیز مواجه خواهد 
شد، فیلتر کالمن توسعه یافته عملکرد خوبی نداشته و امکان واگرایی 
آن نیز وجود دارد ]9[. فیلتر کالمن مبتنی بر تبدیل بی اثر3 و فیلتر 
مشکل خطی سازی  رفع  برای  راهکارهایی  عنوان  به  مکعبی4  کالمن 
فیلترکالمن توسعه یافته و تأمین دقت بیشتر برای تخمین سیستم های 
اما تمامی این فیلترها نیز مبتنی بر مدل  غیرخطی توسعه یافته اند. 
هستند و در حضور خطای مدلسازی یا ورودی نامعلوم عملکرد ضعیفی 
خانواده  فیلترهای  از  استفاده  رو،  این  از  می شوند.  واگرا  و/یا  داشته 
قطعیت های  عدم  و  نامعلوم  ورودی  با  غیرخطی  مسائل  برای  کالمن 
زیاد متغیر با زمان نظیر مسئله فرود بر سیاره گزینه مناسبی نیست. 
برای رفع این مشکل، نسخه های مقاومی از فیلتر کالمن مانند فیلتر 
با متغیر حالت افزوده شده، فیلتر کالمن دو مرحله ای، فیلتر  کالمن 
کالمن چند مرحله ای و فیلتر کالمن مقاوم پیشنهاد شده اند ]9[ که 
همان چارچوب کاری فیلتر کالمن توسعه یافته را حفظ کرده اند. در 
از  بانکی  مبنای  بر  تطبیقی  مدلی  فیلتر چند  از  استفاده   ]4[ مرجع 

1  Inertial Measurement Unit (IMU)
2  Extended Kalman Filter (EKF)
3  Unscented Kalman Filter (UKF)
4  Cubature Kalman Filter (CKF)

فیلتر های کالمن توسعه یافته پیشنهاد شده است که حجم محاسباتی 
الگوریتم های پیشنهادی، از خطی سازی مدل  بالایی دارد. در تمامی 
کاهش  به  منجر  که  شده  استفاده  اندازه گیری  سیستم  و  دینامیکی 
دقت می شود. لذا یکی از اهداف این پژوهش توسعه یک فیلتر مقاوم 
بدون نیاز به خطی سازی است. بررسی پیشینه روش های کنترلی ارائه 
را  روش ها  این  که  می دهد  نشان  خوبی  به  فرود  مسئله  برای  شده 
کنترل  و  پیش بین  کنترل  بهینه،  کنترل  کلی  به سه دسته  می توان 
با  بهینه ای  مسیر  طراحی  بهینه،  درکنترل  کرد.  تقسیم بندی  مقاوم 
کمترین زمان فرود ]10[ یا مصرف بهینه سوخت ]12-11[ مدنظر 
است. کنترل پیش بین جزء دسته روش های کنترلی مبتنی بر مدل 
رفتار حالت سیستم در  الگوی دینامیکی  از یک  استفاده  با  بوده که 
چند پنجره زمانی آینده را پیش بینی و سیگنال کنترلی با توجه به 
آن تولید می شود ]13-15[. اما هنگامی که از این روش برای کنترل 
یک سیستم غیرخطی استفاده می شود به دلیل حجم بالای محاسبات 
کارایی خود را از دست می دهد ]13[. از میان روش های کنترل مقاوم، 
و کنترل  ساختار متغیر ]16[، کنترل مودلغزشی ]17[  روش کنترل 
جهت   ]19-18[ لغزش  صفحه  از  مختلفی  تعاریف  با  محدود  زمان 
کنترل فرود بر سیاره مورد استفاده قرار گرفته اند. در مرجع ]20[ از 
∞H برای کنترل مسئله فرود  ترکیب مشاهده گر5 اغتشاش با کنترل 
بر مریخ با وجود اغتشاشات شدید استفاده شده است. در حالی که در 
مراجع ]23-21[ که اخیراً در زمینه طراحی الگوریتم های هدایت و 
از روش های یادگیری عمیق برای  ارائه شده اند  کنترل مریخ نشین ها 
روش هایی  است.  شده  استفاده  برخط  صورت  به  مسیر  بهینه سازی 
بهبود  راستای  در  ارائه شده اند همگی  فرود  برای مسئله  تاکنون  که 
تمامی  مشترک  عیب  است.  بوده  کنترل  و  هدایت  سیستم  عملکرد 
خطی سازی  عمدتاً  و  بالا  محاسبات  حجم  پیچیدگی،  روش ها  این 
مدل دینامیکی یا استفاده از مدل های غیردقیق است که می تواند از 
از این  قابلیت اطمینان این دسته روش ها بکاهد. همانطور که پیش 
این پژوهش تخمین و کنترل یکپارچه فرود  اولیه  انگیزه  گفته شد، 
بر سیاره مریخ با استفاده از یک روش کاملًا غیرخطی و مقاوم است. 
در این راستا، رویکرد ساختار متغیر به عنوان روش مبنا پذیرفته شده 
برابر  بالا و مقاوم بودن در  این رویکرد سرعت  است. مشخصه اصلی 
عدم قطعیت های کراندار سیستمی و محیطی است ]24 و 25[. در 

5  Observer
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این رویکرد، فیلتر ساختارمتغیر هموار1 بر مبنای تئوری هایی نزدیک 
کراندار  قطعیت های  عدم  برابر  در  مقاوم  و  لغزشی  مود  کنترل  به 
فرمول بندی شده است. این فیلتر برای اولین بار در سال 2002 برای 
 2007 سال  در  و  ارائه  گاوسی  نویز  با  تصادفی  خطی  سیستم های 
الگوریتم  قیاس   .]26[ یافت  توسعه  نیز  های غیرخطی  سیستم  برای 
ساختارمتغیر هموار با فیلترهای خانواده کالمن و حتی فیلتر ذره ای 
در حضور عدم قطعیت، پایداری این الگوریتم تخمین را تأیید می کند 
از  پایدار بودن  به فیلتری که در کنار مقاوم و  برای دستیابی   .]27[
دقت و بهینگی خانواده فیلترهای کالمن نیز بهره ببرد، این دو دسته 
فیلتر با یکدیگر ترکیب شده اند. قیاس انواع این فیلترهای ترکیبی در 
]26 و 28[ نشان می دهد که ترکیب دو فیلتر ساختارمتغیرهموار و 
کالمن مکعبی که کالمن مکعبی-ساختارمتغیرهموار2 نامیده می شود 
عملکرد بهتری داشته است. اما این فیلتر ترکیبی با فرض خطی بودن 
به  نسبت  ژاکوبین گیری  طریق  از  اندازه گیری  الگوی  خطی سازی  یا 
بردار حالت و برابری بعد بردار حالت و اندازه گیری توسعه داده شده  
این  اینکه  از  اعم  محدودیت هایی  با  الگوریتم  این  رو،  این  از  است. 
فیلتر فقط برای سیستم های اندازه گیری خطی یا مشتق پذیر و هم بعد 
نوآوری های  دارد.  همراه  به  را  است  پیاده سازی  قابل  حالت  بردار  با 
کالمن  فیلتر  برای  شده  ذکر  محدودیت های  رفع  حاضر،  پژوهش 
حاضر،  مقاله  در  که  ترتیب  بدین  است.  مکعبی-ساختارمتغیرهموار 
ابتدا فیلتر کالمن مکعبی-ساختارمتغیرهموار با حذف ژاکوبین گیری 
داده  ارتقاء  غیرخطی  کاملًا  فیلتر  یک  به  آماری  روش های  به کمک 
از  بعدی  هر  برای  بهره  ضریب  ابعادی  اصلاح  با  سپس،  است.  شده 
سیستم اندازه گیری قابل پیاده سازی شده است. در ادامه، برای بررسی 
دقت، عملکرد و قابلیت بکارگیری فیلتر پیشنهادی این پژوهش، فیلتر 
و  تخمین  برای  مودلغزشی  کنترل  الگوریتم  با  ترکیب  در  موردنظر 
کنترل یکپارچه حالات وضعی و انتقالی مریخ نشین در مرحله نشست 
لحاظ کردن  برای  انجام شده  شبیه سازی های  در  است.  شده  استفاده 
حضور  از  پیشنهادی  کنترل  و  تخمین  الگوی  در  مدلسازی  خطای 
اتمسفری در مدل های مورد  از پسای  ناشی  نیرو و گشتاور  اتمسفر، 
استفاده الگوریتم ناوبری و کنترل صرفنظر شده است، در حالی که در 
تولید سیگنال اندازه گیری شرایط واقعی اتمسفر، نیرو و گشتاورهای 
ایرودینامیکی لحاظ شده اند. از طرف دیگر به دلیل عدم قطعیت های 

1  Smooth Variable Structure Filter (SVSF)
2  Cubature Kalman-Smooth Variable Structure Filter (CK-SVSF)

اولیه سیستم همواره  اتمسفری و شرایط ورود به جو سیاره، شرایط 
الگوریتم  عملکرد  بیشتر  بررسی  برای  است.  مواجه  قطعیت  عدم  با 
اولیه  شرایط  دسته  دو  از  شرایطی  چنین  با  مواجهه  در  پیشنهادی 
استفاده  کارلو  مونت  شبیه سازی های  در  نیز  متفاوت  کاملًا  تصادفی 
یک  صورت  به  فرود  محل  هندسی  قید  این،  بر  علاوه  است.  شده 
مخروط در نظر گرفته شده و اثر اشباع و تأخیر عملگرهای کنترلی در 
شبیه سازی ها در نظر گرفته شده  است. در نهایت نیز نتایج حاصل از 
الگوریتم پیشنهادی با نتایج الگوریتم حاصل از ترکیب فیلتر کالمن 
و  اندازه گیری است  و  بر خطی سازی سیستم  توسعه یافته که مبتنی 
دست  به  نتایج  است.  شده  قیاس  تناسبی-انتگرالی-مشتقی  کنترلر 
آمده از شبیه سازی ها و قیاس انجام شده عملکرد قابل قبول الگوریتم 
فرود  با مسئله غیرخطی  مواجهه  را در  پیشنهادی  و کنترل  تخمین 

همراه با  عدم قطعیت در مدلسازی تأیید می کند. 
و  وضعی  دینامیک  و  مدلسازی سینماتیک  ابتدا  مقاله،  ادامه  در 
کالمن  فیلتر  معرفی  به  سپس  است.  شده  آورده  مریخ نشین  انتقالی 
پیشنهادی  روش های  و  شده  پرداخته  مکعبی-ساختارمتغیرهموار 
نتایج  آن،  از  پس  است.  شده  تشریح  آن  محدودیت های  رفع  جهت 
تخمین  الگوی  عملکرد  بررسی  برای  شده  انجام  شبیه سازی های 
متعدد  قطعیت های  عدم  حضور  در  پیشنهادی  یکپارچه  کنترل  و 
سیستمی و محیطی آورده شده و با الگوریتم های پایه در این حوزه 
قیاس گردیده است. در پایان نیز، ضمن مرور مختصر کار انجام شده 

نتیجه حاصل از پژوهش حاضر آورده شده است.

2- مدلسازی سینماتیک و دینامیک 
در این پژوهش، برای توصیف حالت انتقالی و وضعی مریخ نشین 
صلب به ترتیب از بردار موقعیت در دستگاه مختصات کارتزین و زوایای 
اویلر استفاده شده  است. دینامیک حرکت انتقالی-دورانی نیز به کمک 
قانون دوم نیوتون و قانون اویلر مدل شده است. دستگاه مختصات بدنی

B  واقع بر مرکز جرم مریخ نشین و دستگاه مختصات مرجع O واقع 
بر سایت یا محل فرود در نظر گرفته شده است. نیروی جاذبه و پسای 
آیرودینامیک برای معادلات حرکت انتقالی و گشتاورهای حاصله برای 
سیاره  مدل سازی،  این  در  شده اند.  گرفته  نظر  در  وضعیت  معادلات 
مریخ کروی فرض شده است. در نهایت معادلات حرکت در دستگاه 

بدنی به صورت زیر به دست آمده است ]29 و 30[.
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کالمن  ست. سپس به معرفی فیلتر  نشین آورده شده ا، ابتدا مدلسازی سینماتیک و دینامیک وضعی و انتقالی مریخمقاله  در ادامه
روش  ساختارمتغیرهموار-مکعبی و  شده  محدودیتپرداخته  رفع  جهت  پیشنهادی  آن  های  نتایج  های  آن،  از  پس  است.  شده  تشریح 

قطعیتسازی شبیه  عدم  حضور  در  پیشنهادی  یکپارچه  کنترل  و  تخمین  الگوی  عملکرد  بررسی  برای  شده  انجام  متعدد  های  های 
ضمن مرور مختصر کار انجام شده   های پایه در این حوزه قیاس گردیده است. در پایان نیز،طی آورده شده و با الگوریتمسیستمی و محی

 نتیجه حاصل از پژوهش حاضر آورده شده است.
 

 امیک سینماتیک و دینمدلسازي   -2

انتقالی و وضعی مریخبرای  در این پژوهش،   از بردار مونشین صلب بهتوصیف حالت  قعیت در دستگاه مختصات کارتزین و  ترتیب 
دستگاه ن دوم نیوتون و قانون اویلر مدل شده است.  قانو  نیز به کمکدورانی  -حرکت انتقالی  است. دینامیک  زوایای اویلر استفاده شده

نظر گرفته شده است.   واقع بر سایت یا محل فرود در O نشین و دستگاه مختصات مرجعواقع بر مرکز جرم مریخ   Bمختصات بدنی
اند. در معادلات وضعیت در نظر گرفته شده برای    های حاصلهنیروی جاذبه و پسای آیرودینامیک برای معادلات حرکت انتقالی و گشتاور

مریخ کروی فرض    ، سازیاین مدل است شده  سیاره  آمده  به دست  زیر  به صورت  بدنی  نهایت معادلات حرکت در دستگاه  در   است. 
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 رل تطراحی کن -1-3
کنترلی  بر معادلات  به  دستیابی  ورودی  لهمساای  حرکت  معادلات  به  توجه  با  ابتدا  تعریف  موردنظر،  زیر  صورت  به  کنترلی  های 

 شوند. می

(5 ) 1
att ActuatorJ M−=U  

(6 ) Actuator
pos m

=
FU  

 در نتیجه 

(7 ) 1( [ ] )dist attJ J−= −  +ω M ω ω U  

 )4(

 sin(.) (.)cos و  s(.) به ترتیب همان توابع  c(.) و  در این روابط 
هستند. مدل سازی شتاب جاذبه و پسای اتمسفری نیز بر اساس مرجع 

]29[ انجام شده است.

3- طراحی الگوریتم تخمین و کنترل
ناوبری  فیلتر  و  کنترل  طراحی  به  جداگانه  صورت  به  ادامه  در 

پرداخته شده است.

3-1- طراحی کنترل
برای دستیابی به معادلات کنترلی مسئله موردنظر، ابتدا با توجه 
به معادلات حرکت ورودی های کنترلی به صورت زیر تعریف می شوند.

1
att ActuatorJ M−=U  )5(

Actuator
pos m

=
FU  )6(

در نتیجه 
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کالمن  ست. سپس به معرفی فیلتر  نشین آورده شده ا، ابتدا مدلسازی سینماتیک و دینامیک وضعی و انتقالی مریخمقاله  در ادامه
روش  ساختارمتغیرهموار-مکعبی و  شده  محدودیتپرداخته  رفع  جهت  پیشنهادی  آن  های  نتایج  های  آن،  از  پس  است.  شده  تشریح 

قطعیتسازی شبیه  عدم  حضور  در  پیشنهادی  یکپارچه  کنترل  و  تخمین  الگوی  عملکرد  بررسی  برای  شده  انجام  متعدد  های  های 
ضمن مرور مختصر کار انجام شده   های پایه در این حوزه قیاس گردیده است. در پایان نیز،طی آورده شده و با الگوریتمسیستمی و محی

 نتیجه حاصل از پژوهش حاضر آورده شده است.
 

 امیک سینماتیک و دینمدلسازي   -2

انتقالی و وضعی مریخبرای  در این پژوهش،   از بردار مونشین صلب بهتوصیف حالت  قعیت در دستگاه مختصات کارتزین و  ترتیب 
دستگاه ن دوم نیوتون و قانون اویلر مدل شده است.  قانو  نیز به کمکدورانی  -حرکت انتقالی  است. دینامیک  زوایای اویلر استفاده شده

نظر گرفته شده است.   واقع بر سایت یا محل فرود در O نشین و دستگاه مختصات مرجعواقع بر مرکز جرم مریخ   Bمختصات بدنی
اند. در معادلات وضعیت در نظر گرفته شده برای    های حاصلهنیروی جاذبه و پسای آیرودینامیک برای معادلات حرکت انتقالی و گشتاور

مریخ کروی فرض    ، سازیاین مدل است شده  سیاره  آمده  به دست  زیر  به صورت  بدنی  نهایت معادلات حرکت در دستگاه  در   است. 
 ].30و29[
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(3 ) 1( [ ] )dist ActuatorJ J−= + − ω M M ω ω  

(4 ) [ ] Actuator

m m
= −  + + +

FDv ω v g  

 
این روابط توابع    s(.)  و  c(.)  در  ترتیب همان  اتمسفری  هستند. مدل  (.)sinو    (.)cosبه  اساس  نیز  سازی شتاب جاذبه و پسای  بر 

 انجام شده است.  [29] مرجع
 

 طراحی الگوریتم تخمین و کنترل -3

 نترل و فیلتر ناوبری پرداخته شده است. به صورت جداگانه به طراحی کادامه در 

 رل تطراحی کن -1-3
کنترلی  بر معادلات  به  دستیابی  ورودی  لهمساای  حرکت  معادلات  به  توجه  با  ابتدا  تعریف  موردنظر،  زیر  صورت  به  کنترلی  های 

 شوند. می

(5 ) 1
att ActuatorJ M−=U  

(6 ) Actuator
pos m

=
FU  

 در نتیجه 

(7 ) 1( [ ] )dist attJ J−= −  +ω M ω ω U   )7(
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(8 ) [ ] posm
= −  + + +

Dv ω v g U  

با استفاده از روش  توان  می  ،رو  مسئله پیش  رایمناسب ب  ( و تعریف صفحه لغزش8(، )7(، )2(، )1حال با در نظر گرفتن معادلات )
به  آورد. صفحات لغزش برای معادلات وضعیت و موقعیت    تلغزشی، قوانین کنترلی را برای کنترل وضعیت و موقعیت به دسکنترلی مود
 : اندتعریف شدهصورت زیر 

(9 ) att attS = +ω Θ  

(10 ) pos posS = + v r  

 posو   att) ماتریس ضریب بهره    ،ر هر دو رابطهاست. دوایای اویلر حول سه محور مختصات  زبردار متشکل از    Θ  وابط فوق،در ر
لی به صورت زیر  های کنترورودی  [ 25]  . در نهایت با استفاده از قوانین کنترل مود لغزشیتنظیم شودباید یک ماتریس مثبت معین  (  

 : اندبه دست آمده

(11 ) 1[ ] ( )att att att attJ J K sign S− =  − −U ω ω Θ  

(12 ) [ ] ( )pos pos pos posg K sign S=  − − −U ω v r  

نشین به عنوان های آیرودینامیکی پسا و گشتاور اغتشاشی وارد بر مریخبا توجه به قوانین کنترلی به دست آمده، واضح است که نیرو
نشده  عدم   لحاظ  آنها  اثر  آمده  دست  به  کنترلی  قوانین  در  و  شده  گرفته  نظر  در  کنترل  برای  عامل  است  قطعیت  یک  عنوان  به  و 
کنترلپیش برای  نشده  آنجا  کنندعمل میکننده  بینی  از  کنترلی  که  .  فرامین  محاسبه  حالت    ازجهت  بردار  زده شده  تخمینپسخور 

 نوشت:رها کنترلی را باید برحسب تخمین متغیوانین قشود، استفاده میتوسط فیلتر ناوبری 

(13 ) 1 ˆ ˆˆ ˆ[ ] ( )att att att attJ J K sign S− =  − −U ω ω Θ  

(14 ) ˆ ˆˆ ˆ[ ] ( )pos pos pos posg K sign S=  − − −U ω v r  

ادا در  استفاده شده که  لیاپانوف  تئوری  از  و موقعیت  برای کنترل وضعیت  آمده  به دست  قوانین کنترلی  پایداری  اثبات  مه  جهت 
 آورده شده است. 

(15 ) 
1
2 att attV = TS S  

(16 ) att attV = TS S  

(17 ) ΛT
att attV  = + S ω θ  

(18 )  ( )1 ΛT
att dist att attV J J− = −  + + + S ω ω M U θ  

(19 )  ( )    ( )1 1 'Λ ΛT
att dist att att att attV J J J J K sgn− − = −  + +  − − + S ω ω M ω ω θ S θ  

(20 ) ( )1 'T
att dist att attV J K sgn− = − S M S  

 : میازطرف راست رابطه به دست آمده در بالا نرم گرفته و کوچکتر از صفر قرار داد و لذا دار دی حال با

(21 ) 
1 ' 0att dist att attJ K− − S M S  

'  کی  حتمابه عنوان اغتشاش کراندار در نظر گرفته شده است    نجایکه ا  یهر ممان خارج  یکه به ازا   دهد  یمرابطه بالا نشان  
attK 

م که  دارد  لیوجود  تابع  مشتق  منف  اپانوفیتواند  را  شده  کنترل  یانتخاب  لذا  و  موردکند  پاکننده  بود.  داری نظر  پایداری   خواهد 

 )8(

حال با در نظر گرفتن معادلات )1(، )2(، )7(، )8( و تعریف صفحه 
روش  از  استفاده  با  می توان  رو،  پیش   مسئله  برای  مناسب  لغزش 
کنترلی مودلغزشی، قوانین کنترلی را برای کنترل وضعیت و موقعیت 
به  برای معادلات وضعیت و موقعیت  لغزش  آورد. صفحات  به دست 

صورت زیر تعریف شده اند:
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(8 ) [ ] posm
= −  + + +

Dv ω v g U  

با استفاده از روش  توان  می  ،رو  مسئله پیش  رایمناسب ب  ( و تعریف صفحه لغزش8(، )7(، )2(، )1حال با در نظر گرفتن معادلات )
به  آورد. صفحات لغزش برای معادلات وضعیت و موقعیت    تلغزشی، قوانین کنترلی را برای کنترل وضعیت و موقعیت به دسکنترلی مود
 : اندتعریف شدهصورت زیر 

(9 ) att attS = +ω Θ  

(10 ) pos posS = + v r  

 posو   att) ماتریس ضریب بهره    ،ر هر دو رابطهاست. دوایای اویلر حول سه محور مختصات  زبردار متشکل از    Θ  وابط فوق،در ر
لی به صورت زیر  های کنترورودی  [ 25]  . در نهایت با استفاده از قوانین کنترل مود لغزشیتنظیم شودباید یک ماتریس مثبت معین  (  

 : اندبه دست آمده

(11 ) 1[ ] ( )att att att attJ J K sign S− =  − −U ω ω Θ  

(12 ) [ ] ( )pos pos pos posg K sign S=  − − −U ω v r  

نشین به عنوان های آیرودینامیکی پسا و گشتاور اغتشاشی وارد بر مریخبا توجه به قوانین کنترلی به دست آمده، واضح است که نیرو
نشده  عدم   لحاظ  آنها  اثر  آمده  دست  به  کنترلی  قوانین  در  و  شده  گرفته  نظر  در  کنترل  برای  عامل  است  قطعیت  یک  عنوان  به  و 
کنترلپیش برای  نشده  آنجا  کنندعمل میکننده  بینی  از  کنترلی  که  .  فرامین  محاسبه  حالت    ازجهت  بردار  زده شده  تخمینپسخور 

 نوشت:رها کنترلی را باید برحسب تخمین متغیوانین قشود، استفاده میتوسط فیلتر ناوبری 

(13 ) 1 ˆ ˆˆ ˆ[ ] ( )att att att attJ J K sign S− =  − −U ω ω Θ  

(14 ) ˆ ˆˆ ˆ[ ] ( )pos pos pos posg K sign S=  − − −U ω v r  

ادا در  استفاده شده که  لیاپانوف  تئوری  از  و موقعیت  برای کنترل وضعیت  آمده  به دست  قوانین کنترلی  پایداری  اثبات  مه  جهت 
 آورده شده است. 

(15 ) 
1
2 att attV = TS S  

(16 ) att attV = TS S  

(17 ) ΛT
att attV  = + S ω θ  

(18 )  ( )1 ΛT
att dist att attV J J− = −  + + + S ω ω M U θ  

(19 )  ( )    ( )1 1 'Λ ΛT
att dist att att att attV J J J J K sgn− − = −  + +  − − + S ω ω M ω ω θ S θ  

(20 ) ( )1 'T
att dist att attV J K sgn− = − S M S  

 : میازطرف راست رابطه به دست آمده در بالا نرم گرفته و کوچکتر از صفر قرار داد و لذا دار دی حال با

(21 ) 
1 ' 0att dist att attJ K− − S M S  

'  کی  حتمابه عنوان اغتشاش کراندار در نظر گرفته شده است    نجایکه ا  یهر ممان خارج  یکه به ازا   دهد  یمرابطه بالا نشان  
attK 

م که  دارد  لیوجود  تابع  مشتق  منف  اپانوفیتواند  را  شده  کنترل  یانتخاب  لذا  و  موردکند  پاکننده  بود.  داری نظر  پایداری   خواهد 

 )9(
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(8 ) [ ] posm
= −  + + +

Dv ω v g U  

با استفاده از روش  توان  می  ،رو  مسئله پیش  رایمناسب ب  ( و تعریف صفحه لغزش8(، )7(، )2(، )1حال با در نظر گرفتن معادلات )
به  آورد. صفحات لغزش برای معادلات وضعیت و موقعیت    تلغزشی، قوانین کنترلی را برای کنترل وضعیت و موقعیت به دسکنترلی مود
 : اندتعریف شدهصورت زیر 

(9 ) att attS = +ω Θ  

(10 ) pos posS = + v r  

 posو   att) ماتریس ضریب بهره    ،ر هر دو رابطهاست. دوایای اویلر حول سه محور مختصات  زبردار متشکل از    Θ  وابط فوق،در ر
لی به صورت زیر  های کنترورودی  [ 25]  . در نهایت با استفاده از قوانین کنترل مود لغزشیتنظیم شودباید یک ماتریس مثبت معین  (  

 : اندبه دست آمده

(11 ) 1[ ] ( )att att att attJ J K sign S− =  − −U ω ω Θ  

(12 ) [ ] ( )pos pos pos posg K sign S=  − − −U ω v r  

نشین به عنوان های آیرودینامیکی پسا و گشتاور اغتشاشی وارد بر مریخبا توجه به قوانین کنترلی به دست آمده، واضح است که نیرو
نشده  عدم   لحاظ  آنها  اثر  آمده  دست  به  کنترلی  قوانین  در  و  شده  گرفته  نظر  در  کنترل  برای  عامل  است  قطعیت  یک  عنوان  به  و 
کنترلپیش برای  نشده  آنجا  کنندعمل میکننده  بینی  از  کنترلی  که  .  فرامین  محاسبه  حالت    ازجهت  بردار  زده شده  تخمینپسخور 

 نوشت:رها کنترلی را باید برحسب تخمین متغیوانین قشود، استفاده میتوسط فیلتر ناوبری 

(13 ) 1 ˆ ˆˆ ˆ[ ] ( )att att att attJ J K sign S− =  − −U ω ω Θ  

(14 ) ˆ ˆˆ ˆ[ ] ( )pos pos pos posg K sign S=  − − −U ω v r  

ادا در  استفاده شده که  لیاپانوف  تئوری  از  و موقعیت  برای کنترل وضعیت  آمده  به دست  قوانین کنترلی  پایداری  اثبات  مه  جهت 
 آورده شده است. 

(15 ) 
1
2 att attV = TS S  

(16 ) att attV = TS S  

(17 ) ΛT
att attV  = + S ω θ  

(18 )  ( )1 ΛT
att dist att attV J J− = −  + + + S ω ω M U θ  

(19 )  ( )    ( )1 1 'Λ ΛT
att dist att att att attV J J J J K sgn− − = −  + +  − − + S ω ω M ω ω θ S θ  

(20 ) ( )1 'T
att dist att attV J K sgn− = − S M S  

 : میازطرف راست رابطه به دست آمده در بالا نرم گرفته و کوچکتر از صفر قرار داد و لذا دار دی حال با

(21 ) 
1 ' 0att dist att attJ K− − S M S  

'  کی  حتمابه عنوان اغتشاش کراندار در نظر گرفته شده است    نجایکه ا  یهر ممان خارج  یکه به ازا   دهد  یمرابطه بالا نشان  
attK 

م که  دارد  لیوجود  تابع  مشتق  منف  اپانوفیتواند  را  شده  کنترل  یانتخاب  لذا  و  موردکند  پاکننده  بود.  داری نظر  پایداری   خواهد 

 )10(

 بردار متشکل از زوایای اویلر حول سه محور 
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(8 ) [ ] posm
= −  + + +

Dv ω v g U  

با استفاده از روش  توان  می  ،رو  مسئله پیش  رایمناسب ب  ( و تعریف صفحه لغزش8(، )7(، )2(، )1حال با در نظر گرفتن معادلات )
به  آورد. صفحات لغزش برای معادلات وضعیت و موقعیت    تلغزشی، قوانین کنترلی را برای کنترل وضعیت و موقعیت به دسکنترلی مود
 : اندتعریف شدهصورت زیر 

(9 ) att attS = +ω Θ  

(10 ) pos posS = + v r  

 posو   att) ماتریس ضریب بهره    ،ر هر دو رابطهاست. دوایای اویلر حول سه محور مختصات  زبردار متشکل از    Θ  وابط فوق،در ر
لی به صورت زیر  های کنترورودی  [ 25]  . در نهایت با استفاده از قوانین کنترل مود لغزشیتنظیم شودباید یک ماتریس مثبت معین  (  

 : اندبه دست آمده

(11 ) 1[ ] ( )att att att attJ J K sign S− =  − −U ω ω Θ  

(12 ) [ ] ( )pos pos pos posg K sign S=  − − −U ω v r  

نشین به عنوان های آیرودینامیکی پسا و گشتاور اغتشاشی وارد بر مریخبا توجه به قوانین کنترلی به دست آمده، واضح است که نیرو
نشده  عدم   لحاظ  آنها  اثر  آمده  دست  به  کنترلی  قوانین  در  و  شده  گرفته  نظر  در  کنترل  برای  عامل  است  قطعیت  یک  عنوان  به  و 
کنترلپیش برای  نشده  آنجا  کنندعمل میکننده  بینی  از  کنترلی  که  .  فرامین  محاسبه  حالت    ازجهت  بردار  زده شده  تخمینپسخور 

 نوشت:رها کنترلی را باید برحسب تخمین متغیوانین قشود، استفاده میتوسط فیلتر ناوبری 

(13 ) 1 ˆ ˆˆ ˆ[ ] ( )att att att attJ J K sign S− =  − −U ω ω Θ  

(14 ) ˆ ˆˆ ˆ[ ] ( )pos pos pos posg K sign S=  − − −U ω v r  

ادا در  استفاده شده که  لیاپانوف  تئوری  از  و موقعیت  برای کنترل وضعیت  آمده  به دست  قوانین کنترلی  پایداری  اثبات  مه  جهت 
 آورده شده است. 

(15 ) 
1
2 att attV = TS S  

(16 ) att attV = TS S  

(17 ) ΛT
att attV  = + S ω θ  

(18 )  ( )1 ΛT
att dist att attV J J− = −  + + + S ω ω M U θ  
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به عنوان  بر مریخ نشین  وارد  اغتشاشی  آیرودینامیکی پسا و گشتاور 
عدم قطعیت برای کنترل در نظر گرفته شده و در قوانین کنترلی به 
دست آمده اثر آنها لحاظ نشده است و به عنوان یک عامل پیش بینی 
محاسبه  جهت  که  آنجا  از  می کنند.  عمل  کنترل کننده  برای  نشده 
فیلتر  بردار حالت تخمین زده شده توسط  از پسخور  فرامین کنترلی 
تخمین  برحسب  باید  را  کنترلی  قوانین  می شود،  استفاده  ناوبری 

متغیرها نوشت:
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اثبات پایداری قوانین کنترلی به دست آمده برای کنترل  جهت 
وضعیت و موقعیت از تئوری لیاپانوف استفاده شده که در ادامه آورده 

شده است.
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( )1 'T
att dist att attV J K sgn− = − 

 S M S  )20(

حال باید ازطرف راست رابطه به دست آمده در بالا نرم گرفته و 
کوچکتر از صفر قرار داد و لذا داریم:

1 ' 0att dist att attJ K− − <     S M S  )21(

اینجا  ازای هر ممان خارجی که  به  بالا نشان می دهد که  رابطه 
 '

attK به عنوان اغتشاش کراندار در نظر گرفته شده است حتماً یک 
وجود دارد که می تواند مشتق تابع لیاپانوف انتخاب شده را منفی کند 
و لذا کنترل کننده مورد نظر پایدار خواهد بود. پایداری کنترل کننده 
مدل سازی  برای  است.  اثبات  قابل  مشابه  فرآیندی  با  نیز  موقعیت 
عوارض طبیعی اطراف نقطه فرود، قید موقعیت به صورت یک محدوده 
شده  گرفته  نظر  در  کنترل کننده  برای  فرود  نقطه  اطراف  مخروطی 
است ]13[ که به صورت شماتیک در شکل 1 آورده شده است. این 

قید عبارت است از:

. cos( )r φ≥r z  )22(

همچنین قید اشباع عملگرهای کنترلی برابر با 4000 نیوتون در 
برای  نیوتون-متر  و 2  انتقالی  به حرکت  مربوط  ورودی های کنترلی 
ورودی های کنترلی مربوط به حرکت دورانی اعمالی به مریخ نشین در 

نظر گرفته شده است.

3-2- طراحی فیلتر ناوبری
 به عنوان 
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، قید موقعیت به صورت اطراف نقطه فرودسازی عوارض طبیعی  رای مدلب.  فرآیندی مشابه قابل اثبات استبا  کننده موقعیت نیز  کنترل 
آورده   1شماتیک در شکل  به صورت  که    [13]  کننده در نظر گرفته شده استیک محدوده مخروطی اطراف نقطه فرود برای کنترل 

 :این قید عبارت است ازشده است. 

(22 ) . cos( )r r z  

متر برای -نیوتون  2های کنترلی مربوط به حرکت انتقالی و  نیوتون در ورودی  4000همچنین قید اشباع عملگرهای کنترلی برابر با  
 نشین در نظر گرفته شده است. های کنترلی مربوط به حرکت دورانی اعمالی به مریخورودی

 

 [13] نشینموقعیت مریخ قید :  1 شکل 
Figure 1. Position constraint of the landing point [13] 

 طراحی فیلتر ناوبري -2-3
]  ، ابتداجهت طراحی فیلتر ناوبری ]T T T T T=x Θ r ω v    لذا معادلات  شود.  پیش رو در نظر گرفته می  له مسادر  به عنوان بردار حالت

 توان به صورت زیر بازنویسی نمود:سیستم را میفضای حالت 

(23 ) ( )
( )

k k

d d tot

f
f

     
= = +     
     

x x 0
x

x x U
 

)که در آن   )kf x  ( است. در حالیکه 2( و )1عبارت برداری سمت راست معادلات )( )df x ( را با توجه 4( و )3سمت راست معادلات )
]به تعریف   ]T T T

tot att pos=U U U  نویس های  پایین  شود.شامل میk    وd    اشارهنیز به ترتیب به متغیرهای حالت سینماتیکی و دینامیکی  
 کنند. می

بیزین،   چارچوب  در  سیستم  حالت  بردار  تخمین  اندازه نیاز  برای  سیستم  یک  تعریف  سیستم گیری  به  حرکت  معادلات  کنار  در 
لذا  گیرند. قرار می رگیری در اختیافرض شده است که زوایای اویلر و بردار موقعیت توسط سیستم اندازه قالهدر این مهستیم. دینامیکی 

 عبارتند از: کلیصورت بهگیری تصادفی معادلات فرآیند و سیستم اندازه

(24 ) ( )f w= + +x x U  

(25 ) ( )h v= +z x  

هستند. همانطور که    Rو    Q  هایگیری با میانگین صفر و کواریانسبه ترتیب نویز فرآیند و نویز اندازه  vو    w  در روابط بالا پارامترهای
منطق کارکرد این الگوریتم به شود.  استفاده میاصلاح شده    ساختارمتغیرهموار-کالمن مکعبیفیلتر مقاوم    ازبرای این مسئله    اشاره شد

  یک لایه مرزی ثابت   ،های موجود در سیستمبا توجه به میزان عدم قطعیتصورت است که ابتدا    این
const  سپس در  شود.  تعریف می

  شود. اگرقیاس می  است،   شده که بر مبنای بهینگی تخمین محاسبه    گام زمانی این کران از پیش تعیین شده با لایه    هر
const  ،

پایداری تخمین و  انجام می  کالمن مکعبیبا استفاده از ضریب بهره فیلتر  تخمین  عمل بروزرسانی   شود. در غیر اینصورت برای حفظ 
شود. عملکرد این فیلتر به صورت استفاده می  ساختارمتغیرهموارجلوگیری از واگرا شدن تخمین برای بروزرسانی از ضریب بهره فیلتر  

 .آورده شده است 2شماتیک در شکل 

جهت طراحی فیلتر ناوبری، ابتدا 
لذا معادلات  بردار حالت در مسئله پیش رو در نظر گرفته می شود. 

فضای حالت سیستم را می توان به صورت زیر بازنویسی نمود:

( )
( )

k k

d d tot

f
f

     
= = +     
     







x x 0
x

x x U
 )23(

) عبارت برداری سمت راست معادلات )1( و )2(  )kf x که در آن 
) سمت راست معادلات )3( و )4( را با توجه به  )df x است. در حالیکه 
] شامل می شود. پایین نویس های k و d نیز  ]T T T

tot att pos=U U U تعریف 
به ترتیب به متغیرهای حالت سینماتیکی و دینامیکی اشاره می کنند.

به  نیاز  بیزین،  چارچوب  در  سیستم  حالت  بردار  تخمین  برای 
سیستم  حرکت  معادلات  کنار  در  اندازه گیری  سیستم  یک  تعریف 
اویلر و  این مقاله فرض شده است که زوایای  دینامیکی هستیم. در 

بردار موقعیت توسط سیستم اندازه گیری در اختیار قرار می گیرند. لذا 
معادلات فرآیند و سیستم اندازه گیری تصادفی به صورت کلی عبارتند 

از:

( )f w= + +x x U  )24(

( )h v= +z x  )25(

نویز  و  فرآیند  نویز  ترتیب  به   v و   w پارامترهای  بالا  روابط  در 
هستند.   R و   Q کواریانس های  و  صفر  میانگین  با  اندازه گیری 
همانطور که اشاره شد برای این مسئله از فیلتر مقاوم کالمن مکعبی-

کارکرد  منطق  می شود.  استفاده  شده  اصلاح  ساختارمتغیرهموار 
عدم  میزان  به  توجه  با  ابتدا  که  است  صورت  این  به  الگوریتم  این 
تعریف   

constΨ ثابت  قطعیت های موجود در سیستم، یک لایه مرزی 
با  شده  تعیین  پیش  از  کران  این  زمانی  گام  هر  در  می شود. سپس 
قیاس  است،  شده  محاسبه  تخمین  بهینگی  مبنای  بر  که   Ψ لایه 
، عمل بروزرسانی تخمین با استفاده از ضریب 

constΨ ≤ Ψ می شود. اگر 
بهره فیلتر کالمن مکعبی انجام می شود. در غیر اینصورت برای حفظ 
پایداری تخمین و جلوگیری از واگرا شدن تخمین برای بروزرسانی از 
این  عملکرد  می شود.  استفاده  ساختارمتغیرهموار  فیلتر  بهره  ضریب 

فیلتر به صورت شماتیک در شکل 2 آورده شده است.
الگوریتم کالمن مکعبی-ساختارمتغیرهموار در حالت پایه عبارت 

است از ]28[:
·مقداردهی اولیه به تخمین بردار حالت و کواریانس:

0|0 0 0|0 0|0ˆ ˆ , ( )xx xxS chol P= =x x  )26(

: { , ,...}k 1 2= ·تعریف نقاط سیگما و گام پیش بینی به ازای 

 

 [13] نشینموقعیت مریخ قید :  1 شکل 
Fig. 1. Position constraint of the landing point [13] 

  

شکل 1 .  قید موقعیت مریخ نشین ]13[
Fig. 1. Position constraint of the landing point [13]



نشریه مهندسی مکانیک امیرکبیر، دوره 53، شماره 10، سال 1400، صفحه 5055 تا 5068

5060

1| 1 1| 1 1| 1ˆ ; 1, 2,..., 2i xx
k k k k i k kS i nχ ξ− − − − − −= + =x  )27(

| 1 1| 1( )i i
k k k k kfχ χ− − −= +U  )28(

2

| 1 | 1
1

ˆ
n

i i
k k k k

i
τ χ− −

=

=∑x  )29(

2

| 1 | 1 | 1 | 1 | 1
1

ˆ ˆ( )( )
n

xx i i i
k k k k k k k k k k

i
P τ χ χ− − − − −

=

= − − +∑ x x Q  )30(

· محاسبه خطا:

| 1 | 1 | 1ˆi xx
k k k k i k kSχ ξ− − −= + x  )31(

| 1 | 1( )i i
k k k kY h χ− −=  )32(

2

| 1 | 1
1

ˆ
n

i i
k k k k

i
Yτ− −

=

=∑z  )33(

2

| 1 | 1 | 1 | 1 | 1
1

ˆ ˆ( )( )
n

zz i i i
k k k k k k k k k k

i
P Y Yτ− − − − −

=

= − − +∑ z z R  )34(

2

| 1 | 1 | 1 | 1 | 1
1

ˆ ˆ( )( )
n

xz i i i
k k k k k k k k k k

i
P Yτ χ− − − − −

=

= − −∑ x z  )35(

| 1 | 1ˆz
k k k k ke − −= −z z  )36(

1| 1 1 1| 1ˆz
k k k k ke − − − − −= −z z  )37(

*
| 1 1| 1

z z
k k k kE e eγ− − −= +  )38(

· محاسبه لایه مرزی بهینه متغیر و انتخاب بهره:

1 *
| 1 | 1( ) ( )zz zz

k k k k kP P diag E−
− −Ψ = − R  )39(

تعیین  پیش  از  کران  و  بهینه  مرزی  لایه  قیاس  به  توجه  با 
یا  مکعبی  کالمن  فیلتر  الگوریتم  از  بهره  ضریب  محاسبه  شده، 

ساختارمتغیرهموار تبعیت می کند. 

1
| 1 | 1

| 11 *
| 1( ) ( ( )) ( )

k const
xz zz

k k k k

z
k k z

k k
const

if
K P P

else
e

K H diag E diag sat diag e
ψ

−
− −

−−
−

Ψ <= Ψ

=

=

 )40(

· بروزرسانی:

| | 1 | 1ˆ ˆ z
k k k k k kKe− −= +x x  )41(

| | 1 | 1
xx xx xx T

k k k k k kP P KP K− −= −  )42(

در روابط فوق 

[ , ]n n n nnξ × ×= −I I  )43(

1
2

i

n
τ =  )44(

xxS ریشه مربعی ماتریس  در روابط فوق، n بعد بردار حالت و 
الگوریتم  با  می تواند  که  است   xxP یعنی  تخمین  کواریانس خطای 
است،  آمده   )33( رابطه  در  H که  ماتریس  چولسکی محاسبه شود. 
درواقع ژاکوبین سیستم اندازه گیری نسبت به بردار حالت در الگوریتم 
پایه فیلتر مورد نظر است. از آنجا که همواره بعد بردار حالت و اندازه گیری 

 

 
 [28]  ساختارمتغیرهموار  -کالمن مکعبیمنطق کارکرد فیلتر :  2 شکل 

Fig. 2. CK-SVSF estimation concept 

  

شکل 2 .  منطق کارکرد فیلتر کالمن مکعبی- ساختارمتغیرهموار [28]
Fig. 2. CK-SVSF estimation concept
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با هم برابر نیستند و همچنین ممکن است الگوی اندازه گیری تابعی 
به شدت غیرخطی از بردار حالت باشد، به عنوان یکی از نوآوری های 
مقاله حاضر پیشنهاد می شود که به جای خطی سازی تحلیلی سیستم 
اندازه گیری از خطی سازی آماری استفاده شود، یعنی ماتریس H به 

صورت زیر پیشنهاد شده است:

1
| 1 | 1
xz T xx

k k k kH P P −
− −=  )45(

با استفاده از رابطه فوق علاوه بر اینکه محاسبه ژاکوبین سیستم 
سبب  می تواند  بلکه  می شود  حذف  فیلتر  الگوریتم  از  اندازه گیری 
مشتق پذیری  الزام  شرط  دیگر  طرفی  از  شود  فیلتر  دقت  افزایش 
بعد  که  حالتی  برای  و  می شود.  برداشته  نیز  اندازه گیری  سیستم 
خروجی سیستم اندازه گیری با بعد بردار حالت برابر نباشد به عنوان 
دیگر نوآوری این پژوهش استفاده از روش زیر پیشنهاد می شود که 
مبتنی بر تئوری معکوس تعمیم  یافته ماتریس است و در آن ماتریس 

H مطابق رابطه )40( محاسبه شده است:

1 1( )T TH H H H− −=  )46(

4- شبیه سازی مسئله فرود
با توجه به شرایط داده شده در  فرود مریخ نشین در فاز نشست 
جداول 1 و 2 شبیه سازی شده است. برای بررسی عملکرد الگوریتم 
پیشنهادی 100 شبیه سازی مونت کارلو با گام زمانی 0/1 ثانیه و به 
قطعیت  عدم  اعمال  برای  است.  شده  انجام  ثانیه   220 زمان  مدت 
اتمسفری در این شبیه سازی ها، در مدل دینامیکی مورد استفاده در 
فیلترهای ناوبری و قانون های کنترلی از حضور اتمسفر، نیروی پسا و 
گشتاور اغتشاشی منتجه صرفنظر شده است. در حالی که سیگنال های 
اندازه گیری در حضور این نیرو و گشتاور تولید شده اند. یعنی فیلتر و 
کنترل کننده از حضور این نیرو و گشتاور آگاه نبوده و مدل دینامیکی 

مورد استفاده آنها عدم قطعیت و خطای مدلسازی بالایی دارد.
d×11 بردار سطری d بعدی است که  در جداول فوق، منظور از 
تصادفی  متعیر  ( , )N 20 δ و  است   1 عدد  مساوی  آن  عناصر  تمام 
شبیه سازی  انجام  برای  است.   2δ واریانس و  صفر  میانگین  با  نرمال 
زیر  مطابق  تصادفی  صورت  به  اجرا  هر  در  اولیه  شرایط  مونت کارلو، 

تولید می شود: 

0 0

1 3 1 3

1 3 1 3

ˆ (0,1)
([(1 5) ,900 ,

(1 6) , (1 4) ])

DN
D diag e

e e
× ×

× ×

= +
= −
− −

x x
1 1

1 1  
)47(

تاریخچه زمانی مولفه های بردار موقعیت و زوایای اویلر کنترل شده 
الگوریتم  برای  که  می شود  مشاهده  است.  شده  آورده   3 شکل  در 
به  ثانیه   120 از  پس  تقریباً  حالت  متغیرهای  پیشنهادی،  غیرخطی 
صفر یا همان مبداء که مقدار مطلوب بوده است، همگرا شده اند. اما 
در مورد الگوریتم فیلتر کالمن توسعه یافته-کنترلر تناسبی، مشتقی، 

 سازیشبیه  و شرایط اولیه پارامترها : 1 جدول

Table 1. Simulation parameters and initial conditions 

 مقدار  پارامتر
(m)0r  [520   400-    700]  

(m/s)0v   [16/12-    34/38    55/91-]  

(rad/s)0ω  [0  0  0] 

[ ](deg)0 0 0    [60    30    70 -] 

(kg.m )J 2  
0        0         5/1347 ] 
5/83-      6/1395       0   
 [8/1491    5/83-       0    

(kg)m  700 

(km /s )3 2  42828 

(km)eqR  2/3396  

(m )A 2  83/7  

DC  2 
(deg)  65 

(N.m)distM  ( ), /N 00 1[+2/0   2/0  2/0] 

 
  

جدول 1 .  پارامترها و شرایط اولیه شبیه سازی
Table 1. Simulation parameters and initial conditions

 

 وریتم تخمین و کنترل پارامترهای استفاده شده برای الگ:  2 جدول

Table 2. Tuned parameters of the estimation and control algorithm 

 مقدار  پارامتر
att  diag([ 2/0   2/0  2/0 ]) 

pos  diag([ 1/0   3/0  3/0 ]) 

attK   diag([ 05/0   05/0  05/0 ]) 

posK   diag([ 05/0   05/0  05/0 ]) 

Q  12 12I(6-e1 ) 

R  diag([( / / ) , ])2
1 3 1 30 1 180 2   1 1  

ˆ0x  0x  
xxP0  diag([( ) , / ,( ) , / ])e e1 3 1 3 1 3 1 31 5 0 5 1 5 0 2   −  −1 1 1 1  

const  diag([ 50  50  50   1/0  1/0  1/0 ]) 
  1/0  

 

  

جدول 2 .  پارامترهای استفاده شده برای الگوریتم تخمین و کنترل
Table 2. Tuned parameters of the estimation and control 

algorithm
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محقق  بیشتری  زمانی  تأخیر  با  حالت  متغیرهای  همگرایی  انتگرالی 
سرعت  بردار  مولفه های  زمانی  تاریخچه  نیز   4 شکل  در  است.  شده 
انتقالی و دورانی کنترل شده آورده شده است. نتایج آورده شده دراین 
شکل نیز نشان دهنده زمان همگرایی کوتاهتر در الگوریتم پیشنهادی 

است.  مشتقی  تناسبی،  توسعه یافته-کنترلر  کالمن  فیلتر  به  نسبت 
کالمن  فیلتر  الگوریتم  از  آمده  به دست  نتایج  که  است  ذکر  به  لازم 
شکل ها  در  مثلث  نشانگر  با  مشتقی  تناسبی،  توسعه یافته-کنترلر 

مشخص شده است.

 

 
کنترلی تناسبی،مشتقی، -یافتهفیلترکالمن توسعهنشانگر مثلث مربوط به  – ایای اویلرهای بردار موقعیت و زوتاریخچه زمانی المان : 3 شکل 

 است انتگرالی
Fig. 3. Time history of position vector components and Euler angles- Triangle markers stand for the EKF-

PID 

  

 

کنترلی تناسبی،مشتقی، -یافتهفیلترکالمن توسعهنشانگر مثلث مربوط به  –رانیدوهای بردار سرعت انتقالی و تاریخچه زمانی المان  : 4 شکل 
 است انتگرالی

Fig. 4. Time history of translational and rotational velocity vectors- Triangle markers stand for the EKF-
PID 

  

شکل 3 .تاریخچه زمانی المان های بردار موقعیت و زوایای اویلر – نشانگر مثلث مربوط به فیلترکالمن توسعه یافته-کنترلی تناسبی،مشتقی، انتگرالی است
Fig. 3. Time history of position vector components and Euler angles- Triangle markers stand for the EKF-PID

شکل 4 . تاریخچه زمانی المان های بردار سرعت انتقالی و دورانی– نشانگر مثلث مربوط به فیلترکالمن توسعه یافته-کنترلی تناسبی،مشتقی، انتگرالی است
Fig. 4. Time history of translational and rotational velocity vectors- Triangle markers stand for the EKF-PID
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تاریخچه زمانی خطای  تخمین مولفه های بردار حالت ناشی از فیلتر 
غیرخطی  الگوریتم  در  اصلاح شده  مکعبی-ساختارمتغیرهموار  کالمن 
±3σ در شکل  های 5 و 6 ارائه شده است. مشاهده  پیشنهادی در باند 
است  توانسته  پژوهش  این  پیشنهادی  اصلاح شده  فیلتر  که  می شود 
خطای تخمین را در مدت زمان حدود 55 ثانیه به مقدار مطلوب صفر 

این  در  نشان داده شده  نمودارهای  برساند.  حالت  متغیرهای  تمام  در 
شکل ها علاوه بر پایداری تخمین، عملکرد خوب الگوریتم تخمین در 

مواجهه با عدم قطعیت های در نظر گرفته شده را نیز نشان می دهد.
باند  در  حالت  متغیرهای  برای  خطای  تخمین  زمانی  تاریخچه 
ارائه   8 و   7 شکل  های  در  نیز  توسعه یافته  کالمن  فیلتر  در   3σ±

 

 
 شدهاصلاح ساختارمتغیرهموار-کالمن مکعبیفیلتر  -لرتاریخچه زمانی خطای تخمین بردار موقعیت و زوایای اوی:  5 شکل 

Fig. 5. Estimation error of position vector components and Euler angles- modified CK-SVSF 

  

شکل 5. تاریخچه زمانی خطای تخمین بردار موقعیت و زوایای اویلر- فیلتر کالمن مکعبی-ساختارمتغیرهموار اصلاح شده
Fig. 5. Estimation error of position vector components and Euler angles- modified CK-SVSF

 

 
 اصلاح شدهساختارمتغیرهموار-کالمن مکعبیفیلتر  -تاریخچه زمانی خطای تخمین بردارهای سرعت انتقالی و دورانی:  6 شکل 

Fig. 6. Estimation error of translational and rotational velocity vectors- modified CK-SVSF 
  

شکل 6 . تاریخچه زمانی خطای تخمین بردارهای سرعت انتقالی و دورانی- فیلتر کالمن مکعبی-ساختارمتغیرهمواراصلاح شده
Fig. 6. Estimation error of translational and rotational velocity vectors- modified CK-SVSF
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شده اند. نتایج آورده شده در این شکل ها در مقایسه با نتایج به دست 
مکعبی-ساختارمتغیرهموار  کالمن  پیشنهادی  الگوریتم  برای  آمده 
اصلاح شده نشان دهنده عملکرد ضعیفتر فیلتر کالمن توسعه یافته در 
است.  یاد شده  قطعیت های  و عدم  غیرخطی شدید  عوامل  با  مقابله 
زمان  و  است  بیشتر  الگوریتم  این  در خروجی  دامنه خطاها  چرا که 

همگرایی تخمین نیز افزایش یافته است. از آنجا که عدم قطعیت های 
ناشی از صرفنظرکردن از اتمسفر و شرایط اولیه تصادفی تأثیر بیشتری 
بر دینامیک انتقالی سیستم دارد به وضوح معلوم است که افت عملکرد 
فیلتر کالمن توسعه یافته در تخمین دینامیک انتقالی بیش از دینامیک 
وضعی است. خطای تخمین در متغیرهای وضعی تقریباً پس از 150 

 

 
   یافتهفیلترکالمن توسعه -موقعیت و زوایای اویلر  : تاریخچه زمانی خطای تخمین بردار 7 شکل 

Fig. 7. Estimation error of position vector components and Euler angles- EKF 

  
 

 
    یافتهفیلترکالمن توسعه -: تاریخچه زمانی خطای تخمین بردارهای سرعت انتقالی و دورانی 8 شکل 

Fig. 8. Estimation error of translational and rotational velocity vectors- EKF 

  

شکل 7 . تاریخچه زمانی خطای تخمین بردار موقعیت و زوایای اویلر- فیلترکالمن توسعه یافته 
Fig. 7. Estimation error of position vector components and Euler angles- EKF

شکل 8 .تاریخچه زمانی خطای تخمین بردارهای سرعت انتقالی و دورانی- فیلترکالمن توسعه یافته  
Fig. 8. Estimation error of translational and rotational velocity vectors- EKF
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ثانیه به صفر همگرا شده است در حالیکه زمان همگرایی متغیرهای 
المان  تخمین  این،  بر  علاوه  است.  ثانیه   210 تقریباً  انتقالی  حالت 
نتایج  این  است.  شده  خارج   3σ± محدوده  از  سرعت  بردار  سوم 
نشان دهنده حساسیت بالای فیلتر کالمن توسعه یافته به عدم قطعیت 

مدل دینامیکی است.
مسیرهای فرود مختلف سیاره نشین به ازای شرایط اولیه متفاوت 
طی شبیه سازی های مونت کارلوی الگوریتم پیشنهادی شامل اجراهای 
تصادفی در شکل 9 آورده شده  است. نتایج به دست آمده به خوبی 
نشان دهنده عملکرد خوب الگوریتم پیشنهادی این پژوهش در شرایط 
اولیه های متفاوت و مقاوم بودن نسبت به خطای تصادفی اولیه است. 
به  شکل  این  در  موقعیت  قید  شد،  گفته  این  از  پیش  که  همانطور 
صورت یک مخروط حول نقطه فرود در نظر گرفته شده است. در این 
شکل دیده می شود که در تعدادی از شبیه سازی های اجرا شده مسیر 
الگوریتم پیشنهادی  اما  فرود به محدوده قید مخروطی نزدیک شده 
توانسته است از خروج مریخ نشین از محدوده مورد نظر جلوگیری کند. 
برای بررسی کمی دقت های به دست آمده از الگوریتم های تخمین 
تناسبی،  توسعه یافته-کنترلر  کالمن  فیلتر  و  ساختارمتغیر  کنترل  و 
مشتقی ، میانگین خطای تخمین و کنترل از لحظه همگرایی )با توجه 
به همگرایی فیلتر کالمن مکعبی-ساختارمتغیر هموار( تا پایان زمان 
و  تمام شبیه سازی های مونت کارلو محاسبه شده  و روی  شبیه سازی 
بررسی  برای  است که  به ذکر  است. لازم  در جدول 3 گزارش شده 
عملگرهای  زمانی  تأخیر  با  مواجهه  در  پیشنهادی  الگوریتم  عملکرد 
کنترلی، شبیه سازی های مونت کارلو با درنظر گرفتن یک ثانیه تأخیر 
در ورودی های کنترلی تکرار شده و نتایج به دست آمده در ستون سوم 
جدول 3 گزارش شده است. همانطور که ملاحظه می گردد این میزان 
پیشنهادی  مقاوم  کنترل  و  فیلتر  در  اندکی  افزایش خطای  با  تأخیر 

همراه بوده است.  

5- نتیجه گیری
تخمین و کنترل یکپارچه دینامیک کوپل مریخ نشین در فاز نشست 
در حضور عدم قطعیت های متعدد سیستمی و محیطی انگیزه اصلی 
این پژوهش بوده است. عمده الگوریتم های تخمین و/یا کنترل موجود 
بر مبنای الگوی دقیقی از سیستم توسعه یافته و در مواجهه با خطای 
مدلسازی دچار افت عملکرد یا حتی واگرایی می شوند. در این مقاله، 

 

 

 به دست آمده از الگوریتم پیشنهادی  به ازای شرایط اولیه متفاوت تصادفی نشینمریخ مسیرهای فرود متفاوت برای :  9 شکل 
Fig. 9. Different landing trajectories of the Mars lander for various stochastic initial conditions 

 

مقاومی  یکپارچه  الگوریتم  ساختارمتغیر،  کنترل  رویکرد  به  توجه  با 
برای مسئله فرود بر سیاره ارتقا داده شده است. الگوریتم تخمین بردار 
فیلتر  و  ساختارمتغیر  مقاوم  فیلتر  از  ترکیبی  انتقالی-وضعی،  حالت 
لغزشی یکپارچه  با کنترلر مقاوم مود  بهینه کالمن مکعبی است که 
شده است. پیش از بکارگیری این الگوریتم که برای اندازه گیری های 
خطی و هم بعد با بردار حالت توسعه داده شده است، این دو محدودیت 
در مقاله حاضر به کمک خطی سازی آماری و تئوری معکوس تعمیم  
یافته ماتریس مرتفع شده است. بدین ترتیب، یک الگوریتم تخمین با 
قابلیت اعمال به هر سیستم دینامیکی غیرخطی و با الگوی غیرخطی 
است.  یافته  توسعه  پژوهش  این  در  دلخواه  بعد  از  اندازه گیری  بردار 
با  متغیر  قطعیت های  عدم  به  توجه  با  مریخ  سیاره  بر  فرود  مسئله 
زمان و شدت غیرخطی بودن بالای معادلات سیستم دینامیکی مورد 
تصادفی  خطای  نشست،  فاز  شبیه سازی  در  است.  گرفته  قرار  توجه 
شرایط اولیه، خطای مدلسازی نیرو و گشتاورهای وارده، قید هندسی 
محل فرود، قید اشباع عملگرها و اثر تأخیر عملگرها مورد بررسی قرار 
بر حسب خطای  پیشنهادی  مقاوم  الگوریتم  عملکرد خوب  و  گرفته 
تجمعی تخمین و کنترل نشان داده شده است. علاوه بر این، خروجی 
این شبیه سازی های مونت کارلو با نتایج حاصل از ترکیب فیلتر کالمن 
است.  شده  قیاس  تناسبی-انتگرالی-مشتقی  کنترلر  و  یافته  توسعه 
قیاس انجام شده عملکرد قابل قبول الگوریتم تخمین و کنترل مقاوم 

پیشنهادی را برای دستیابی به یک فرود دقیق تأیید می کند. 

اولیه  شرایط  ازای  به  مریخ نشین  برای  متفاوت  فرود  مسیرهای    .9 شکل 
متفاوت تصادفی به دست آمده از الگوریتم پیشنهادی

Fig. 9. Different landing trajectories of the Mars lander 
for various stochastic initial conditions
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6- فهرست علائم

علائم انگلیسی
rm ،بردار موقعیت
vm/s ،بردار سرعت
Jkg.m2 ماتریس ممان اینرسی، 
gm/s2 بردار شتاب جاذبه، 
D N ،بردار نیروی پسا
m kg ،جرم مریخ نشین

ActuatorF  N،نیروی اعمالی عملگرهای کنترلی

ActuatorM N.m،گشتاور اعمالی عملگرهای کنترلی

distM N.m،گشتاور اغتشاشی
Uورودی کنترلی
K ماتریس ضرایب بهره کنترلی′

Qماتریس کواریانس نویز فرآیند
Rماتریس کواریانس نویز سیستم اندازه گیری

eqR km،شعاع سیاره مریخ در صفحه استوا
A m2 مساحت مرجع مریخ نشین،

 ای حالتمتغیرهو کنترل خطای تجمعی برای تخمین :  3 جدول

Table 3. Accumulated error of the state estimation and control 

خطای   متغیر حالت 
 ( CK-SVSFتخمین )

خطای  
 ( PID-EKFتخمین )

خطای  
 عملگر(  ریتأختخمین )

خطای  
 ( CK-SVSF) کنترل

خطای  
 ( PID-EKF) کنترل

خطای  
 عملگر(  ریتأخ) کنترل

(deg)  
9906/8 e-6 0634/8 e-4 4022/7 e-5 
0017/0  1456/0  2020/0  

(deg)  
9975/1 e-6 0027/0  3725/2 e-4 
4012/2 e-4 0052/0  0060/0  

(deg)  
7563/5 e-6 0031/0  7944/5 e-6 
0018/0  3552/0  2061/0  

(m)x  
0174/0  0717/12  9097/0  
2872/0  6388/22  0634/6  

(m)y  
0114/0  4287/3  0529/0  
216/0  4392/0  6948/24  

(m)z  
0332/0  5501/0  0200/1  
885/0  6031/65  7545/70  

(deg/s)x  
7364/5 e-6 7231/2 e-4 0012/0  
1441/7 e-5 0031/0  0047/0  

(deg/s)y  
6654/7 e-6 0011/0  0016/0  
7438/1 e-5 0012/0  7571/6 e-4 

(deg/s)z  
9435/1 e-5 5904/9 e-4 0015/0  
7836/5 e-5 0077/0  0066/0  

(m/s)xv  
0031/0  5699/2  0092/1  
0119/0  3514/3  9323/3  

(m/s)yv  
0042/0  1023/0  4686/0  
0046/0  6610/0  1828/1  

(m/s)zv  
1775/0  6497/2  2811/0  
1995/0  4016/5  5882/2  

 

جدول 3.  خطای تجمعی برای تخمین و کنترل متغیرهای حالت
Table 3. Accumulated error of the state estimation and control
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DCضریب پسای مریخ نشین
علائم یونانی

ϕdeg ،زاویه اویلر حول محور طولی
θdeg ،زاویه اویلر حول محور عرضی
ψdeg ،زاویه اویلر حول محور قائم
ùdeg/s ،بردار سرعت زاویه ای
N)توزیع گاوسی )نرمال
Λماتریس ضرایب بهره صفحه لغزش
µkm /s3 2 پارامتر جاذبه مریخ،

φ
زاویه خط سرش مریخ نشین نسبت به محور 

deg ،قائم

constΨلایه مرزی ثابت فیلتر
γپارامتر حافظه فیلتر

ضریب وزنی نقاط سیگما
زیرنویس

att.پارامتر متعلق به معادلات وضعیت است
pos.پارامتر متعلق به معادلات موقعیت است
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