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  چکیده

از  يانجام مانور مدار نیدر ح ژهیمسئله به و نی. اگردد یآن از حالت مطلوب م تیو خارج شدن وضع يداریباعث ناپا مایدر مخزن فضاپ الیتلاطم س دهیپد

 یمدل دو توپ پالس زبار ا نیاول يمقاله برا نیخواهد شد. در ا ییفضا تیکه عدم توجه به آن منجر به شکست مأمور يبرخوردار است. به طور ییبالا تیاهم

و تلاطم  مایفضاپ تیکنترل همزمان وضع يبار، برا نیاول يبرا نیاستفاده شده است و همچن مایفضاپ پر مهیتلاطم سوخت در مخزن ن يساز مدل يبرا متحرك

است. تلاطم سوخت با استفاده از مدل  هاستفاده شد اپانوفیل هیبر پا یرخطیر غگو کنترل نهیبه کننده میر تنظگکنترل ک،یر کلاسگکنترل سه یسوخت از طراح

در  یپالس يها و حرکت توپ مایلاگرانژ استخراج شده است. مانور فضاپ يبا استفاده از معادلات انرژ ستمیکل س یکینامیو معادلات د يساز مدل یدوتوپ پالس

که  دهند ینشان م ها يساز هیشب جیخواهد بود. نتا يدرجه آزاد جپن يدارا یو دو توپ پالس مایکوپل شده فضاپ ستمیس جهیصفحه در نظر گرفته شده و در نت

   .باشد یم یخوب اریعملکرد بس يدارا مایفضاپ تیکنترل همزمان تلاطم و وضع يشده برا یطراح يرهاگتلاطم و کنترل يارائه شده برا يساز مدل

 .، کنترل غیرخطیمایفضاپ تیوضعمانور مداري، ر، گکنترل یمتحرك، طراح یتلاطم سوخت، مدل دوتوپ پالس : کلیدي هاي واژه

  

 

Attitude Control of a Spacecraft Using Nonlinear Lyapunov-based  
Controller with Multiple Sloshing Modes  

  

New Technologies Engineering Faculty, Shahid Beheshti University, Tehran, Iran  M. Navabi 
New Technologies Engineering Faculty, Shahid Beheshti University, Tehran, Iran A. Ebrahimi 

  

Abstract 
The instability of the spacecraft and its deviation from the desired attitude is the product of the phenomenon of fluid sloshing in its 
tank. This is especially important while maneuvering, so that lack of attention leads to the failure of the space mission. In this paper, 
for the first time, a moving pulse two-ball model is used to model fuel sloshing in the semi-full tank of the spacecraft. As well as for 
the first time, for simultaneous control of the spacecraft and fuel sloshing, a classical controller, an LQR controller and a Lyapunov 
nonlinear controller have been designed. Fuel sloshing was modeled using the moving pulse two-ball model and the coupled 
dynamics equations of the spacecraft and the fuel masses are derived using Lagrangian equations. The results of simulations show 
that the proposed modeling and designed controllers to simultaneously control the fuel sloshing and attitude of the spacecraft have an 
acceptable. 

Keywords: Fuel sloshing, moving pulse two-ball model, Controller design, Orbital maneuver, Spacecraft attitude, Nonlinear 
control. 

 
  

  مقدمه - 1

که  دارندارتفاع بالا  یتیمدار مأمور دیجد يماهایاز فضاپ ياریبس

وجود ندارد. با  میها درون مدار به صورت مستق آن يریامکان قرارگ

ارتفاع بالا،  يها در مدارها ه استفاده از ماهوارهدتوجه به کاربرد گستر

 تیاهم زها ا آن یتیبه مدار مأمور دنیرس يبرا يمانورمدار حیانجام صح

برخوردار است. مانورمداري به انتقال فضاپیما از مدار اولیه به  ییبالا

شود و براي انجام صحیح این امر باید فضاپیما در  مدار نهایی گفته می

شده در مدار نهایی قرار گیرد. وضعیت  زمان و وضعیت از پیش تعیین

 یفضاپیما در حین انجام مانورمداري تحت تأثیر عوامل مختلف

فضاپیما از وضعیت شدن  شده و این باعث خارج دستخوش تغییرات

یکی از  ]2و1[. بنابراین، کنترل وضعیتشود یحالت مطلوب م

هاي فضایی است که  ترین مسائل در انجام این قبیل مأموریت اساسی

و طراحی  ]3- 1[سازي البته کنترل وضعیت خود به دو بخش مدل

گذار ریعوامل تأث نیاز مهمتر یکیشود.  بندي می تقسیم ]5و4[رگکنترل

 مایتلاطم سوخت موجود در مخزن فضاپ مایفضاپ تیدر وضع

درصد  مایسوخت که درصد آن نسبت به جرم کل فضاپ نی. ا]4[باشد یم

 يانجام مانورمدار يبرا پیشران يروین دیاست، با هدف تول یقابل توجه

 مدرصد از جر 40شده است. به عنوان مثال  هیتعب مایدر فضاپ

 نیاگر ا جهی. درنت]6[آهنگ به سوخت اختصاص دارد نیزم يها ماهواره

دچار تلاطم شود،  يمحور ایو  یشتاب دوران ریسوخت تحت تأث زانیم

را از حالت مطلوب خارج کند.  مایفضاپ تیوضع تواند یم یبه راحت

 تیمهم کنترل وضع اریاز مسائل بس یکیتلاطم سوخت  نیبنابرا

مورد  ریاست که در چند دهه اخ يمانورمدار امانج نیدر ح مایفضاپ

  . ]8و7[بحث و مطالعه قرار گرفته است

 ماهایتلاطم سوخت موجود درمخازن فضاپ نهیدر زم یمطالعات

، ]10و9[پاندول یکیمکان يها مدل دهد یاست که نشان م انجام شده

 کینامید توانند یم یبه خوب ]14[یو توپ پالس ]13- 11[فنر- جرم

مطالعات کل جرم سوخت  نیا از یزنند. برخب بیتلاطم را تقر دهیچیپ

که  دهیاز سوخت که به مخزن چسب یگر قسمتید یرا متلاطم و برخ

را متلاطم در  گرید یو قسمت رمتلاطمیرا غ کند یهمراه آن حرکت م
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ک یمد تلاطم از مدل  نیاول یبررس يمطالعات برا نیاند. در ا نظر گرفته

شده  استفاده ]14[یتوپ پالس کی ایو  ]12[فنر-ک جرمی، ]9[پاندول

جرم صلب که به  کی لهیوس صورت که جرم متلاطم به نیاست. بد

 نیمدل شده است. همچن کند، یحرکت م و همراه آن دهیمخزن چسب

چند  ایو  ]15[از مدل چند پاندول شتریب يتعداد مدها یبررس يبرا

  استفاده شده است.  ] 16[فنر-جرم

 یدوتوپ پالس یکیبار از مدل مکان نیاول يمقاله برا نیا در

رفتار تلاطم سوخت در صفحه استفاده شده  يساز مدل يمتحرك برا

به طور  مایفضاپ تیکنترل تلاطم سوخت و کنترل وضع نیاست. همچن

انجام مانور  نیدر ح ییمایمقاله فضاپ نیهمزمان انجام شده است. در ا

ر گرفته شده در نظ سوخت يمخزن کرو کی يدر صفحه و دارا يمدار

سوخت بوده و سوخت موجود در آن  ياز مخزن دارا یاست. تنها بخش

از سوخت متلاطم و  یجا بخشنیدر ا نیدچار تلاطم شده است. همچن

 يساز مدل يدر نظر گرفته شده است. برا رمتلاطمیغ گرید یبخش

 يرادر صفحه و ب یقسمت متلاطم سوخت از مدل دوتوپ پالس

که در مرکز  يجسم صلب کرو کیاز  رمتلاطمیقسمت غ يساز مدل

 کند، یقرار داشته و همراه با مخزن حرکت م رمتلاطمیجرم سوخت غ

 يسه درجه آزاد يدر صفحه و دارا مایاستفاده شده است. حرکت فضاپ

. باشند یم يدرجه آزاد کی يدارا یهر توپ پالس ن،ی. همچنباشد یم

شده  یمعرف یپالس ياه و توپ مایفضاپ ستمیدر مجموع س نیبنابرا

 ،يساز شدن مدل . پس از مشخصدباش یم يپنج درجه آزاد يدارا

متحرك با  یو دو توپ پالس مایشده فضاپ بیترک کینامیمعادلات د

استخراج شده است. سپس به بخش  ]17[استفاده از معادلات لاگرانژ

. معادلات داختپر میر خواهگکنترل یطراح یعنی تیدوم کنترل وضع

به  دنیرس يهستند و برا یرخطیبه دست آمده، معادلات غ یکینامید

بهتر است از معادلات  یخط يرهاگبا استفاده از کنترل یاهداف کنترل

کنترل  يبرا کیر کلاسگاستفاده کرد. سپس کنترل شده یخط یکینامید

شده است.  یمتحرك طراح یپالس يها و توپ مایفضاپ تیهمزمان وضع

شوند.  یخط دیبا ستمیمعادلات س کیکلاسر گکنترل يریکارگ به يبرا

 يمناسب حول نقطه تعادل پارامترها بیتقر کیبا استفاده از  ن،یبنابرا

شده و  یخط یکینامیمعادلات د ما،یو فضاپ یپالس يها توپ ستمیس

پرداخته شده  کیر کلاسگکنترل یبه طراح شده یبراساس معادلات خط

 يها يه کرد، ورودمشاهد توان یم 1کلطور که در ش است. همان

ها  آن لهیوس هستند که به ییرهایشده که در واقع متغ یر طراحگکنترل

 رانشگر مفصل هیانحراف زاو شوند، یکنترل م مایفضاپ تیتلاطم و وضع

مدل  ییکارا یبررس ي. براباشند یم مایو ممان حول مرکز جرم فضاپ

آن مورد  جینتاشده و  يساز هیشب یکیزیمثال ف کی یدوتوپ پالس

  مطالعه قرار گرفته است.

  

  ستمیس یکینامید يساز مدل -2

بررسی تعامل بین دینامیک تلاطم سوخت و دینامیک فضاپیما از 

جمله موضوعاتی است که در چند سال اخیر مورد توجه پژوهشگران 

براي بررسی رفتار  قرار گرفته و مطالعاتی در این زمینه انجام شده است.

مکانیکی  هاي از مدل آن،پیچیدگی بسیار زیاد  به دلیلسیال متلاطم 

مکانیکی مانند پاندول و یا هاي  از مدل شود. تاکنون معادل استفاده می

دهند  فنر و همچنین توپ پالسی استفاده شده است که نشان می-جرم

. لذا در توانند دینامیک پیچیده تلاطم سوخت را مدل کنند به خوبی می

موجود در مخزن سازي تلاطم سوخت  براي اولین بار مدل مقاله این

 با استفاده از دوتوپفضاپیمایی که در حال انجام مانورمداري است 

اي ارائه و سپس معادلات دینامیکی  پالسی متحرك براي حرکت صفحه

  شود. آن با استفاده از معادلات لاگرانژ استخراج می

 

  
  مدل فضاپیما همراه با مخزن -1شکل 

  

شود، فضاپیمایی را در نظر  مشاهده می 1همانطور که در شکل 

بگیرید که در حال انجام مانور در صفحه مداري است. این فضاپیما 

داراي یک مخزن کروي است که تنها بخشی از آن داراي سوخت است. 

باشد و میزان انحراف  همچنین این فضاپیما داراي سه درجه آزادي می

نشان داده  �تداد محور طولی فضاپیما با آن از محور ثابت در ام

شود. در اینجا فرض شده است که کل جرم فضاپیما به جز جرم  می

) در مرکز جرم فضاپیما قرار �اي( سوخت، به صورت یک جرم نقطه

 �و تا مرکز جرم مخزن با  �با  رانشگر دارد. فاصله این نقطه تا مفصل

  شود.  نشان داده می
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  وپ پالسی متحركمدل دو ت -2شکل

  

در این مقاله سوخت موجود در مخزن به دو قسمت متلاطم و 

توان  می 2طور که در شکل  غیرمتلاطم تقسیم شده است. همان

مشاهده کرد، جرم غیرمتلاطم سوخت توسط یک جسم صلب 

) که همراه با مخزن و فضاپیما حرکت کرده و در مرکز جرم ��کروي(

مدل شده است. جرم متلاطم نیز توسط سوخت غیرمتلاطم قرار دارد، 

���دوتوپ پالسی متحرك (
���و  

) که همواره با دیواره مخزن کروي 

هاي دو مد تلاطم سوخت  کننده ویژگی در تماس هستند و توصیف

از مرکز هندسی مخزن کروي در حال  ��و  ��باشند و در فاصله  می

هر یک از این  باشند، مدل شده است. حرکت روي دیواره مخزن می

بنابراین کل سیستم  باشند. هاي پالسی داراي یک درجه آزادي می توپ

براي بدست آوردن معادلات  داراي پنج درجه آزاردي می باشد.

دینامیک ترکیب شده فضاپیما و دوتوپ پالسی، مرکز مختصات را در 

هاي  دهیم. فاصله مرکز مختصات تا جرم مرکز هندسی مخزن قرار می

���و  ��
���و  

هاي پالسی  اي توپ و موقعیت زاویه ��و  ��و  �ℎبا 

و  �� درجه است، با 90یه کمتر از که یک زاو �نسبت به امتداد محور 

نظر با استفاده از  نشان داده شده است. معادلات دینامیکی مورد ��

به صورت  که هاي چندجسمی براي سیستم معادلات انرژي لاگرانژ

  . ]17[باشند، به دست خواهند آمد ) می3) تا (1معادلات (

)1(  d

dt
�

∂L

∂V
� + Ω� ×

∂L

∂V
= τ� 

)2(  d

dt
�

∂L

∂Ω
� + Ω� ×

∂L

∂Ω
+ V� ×

∂L

∂V
= τ� 

)3(  d

dt
�

∂L

∂ζ̇
� −

∂L

∂ζ
+

∂R

∂ζ̇
= 0 

  

است و به دلیل این فرض که فضاپیما  لاگرانژي �در این معادلات 

  در حال انجام مانور در محیط بدون گرانش است، داریم :

  

)4(  L = T − U , U = 0  ⇒ L = T 

 
���و  ��،  ��در اینجا 

���و  
هاي  سرعت خطی جرم به ترتیب بردار 

���و  ��،  �
���و  

 باشند. می 

���و  ��همچنین 
���و  

���و  ��هاي  ممان اینرسی جرم 
���و  

و  

��ωباشد. علاوه بر این،  می �ممان اینرسی جرم  ��
��ωو  

بردارهاي  

اي فضاپیما  بردار سرعت زاویه Ωهاي پالسی و  اي توپ سرعت زاویه

  ماتریس پادمتقارن است.  �a  ،aباشد. براي بردار دلخواه  می

  

a = �

a�

a�

a�

�  ⇒   a� = �

0 a� a�

−a� 0 −a�

−a� a� 0
� 

  در این جا با توجه به حرکت دو توپ پالسی در صفحه داریم: 

  

)5(  

ω��
= [φ̇�] 

ω��
= [φ̇�] 

Ω = �
0

Ω�

0
� 

  

  بردارهاي سرعت خطی نیز به صورت زیر خواهند بود: 

)6(  V� = ṙ� + Ω� × r� = �
ẋ
0
ż

� + Ω� × �
x − d

0
z

� 

)7(  V� = ṙ� + Ω� × r� = �
ẋ
0
ż

� + Ω� × �
x − h�

0
z

� 

)8(  

V��
= ṙ��

+ Ω� × r��
= �

ẋ + l�φ̇�sinφ� 
0

ż + l�φ̇�cosφ�

� + Ω�

× �
x − l�cosφ� 

0
z + l�sinφ�

� 

)9(  

V��
= ṙ��

+ Ω� × r��
= �

ẋ + l�φ̇�sinφ� 
0

ż + l�φ̇�cosφ�

� + Ω�

× �
x − l�cosφ� 

0
z + l�sinφ�

� 

 
به ترتیب بردار نیروي کل و گشتاور  ��و  ��)، 2) و(1در معادلات (

بردار سرعت  �شوند و  کل هستند که بر مرکز جرم فضاپیما اعمال می

  باشد.  خطی مرکز جرم فضاپیما می

  

  
τ� = �

Fcosδ
0

Fsinδ
� , τ� = �

0
M + F(d + b)sinδ

0
� 

)10(  �
V�

0
V�

� = �
ẋ
0
ż

� + Ω� × �
x
0
z

� 

  

تابع  �اي دو توپ پالسی،  بردار وضعیت زاویه �,��) نیز 3درمعادله (

اتلاف رایلی است که براي در نظر گرفتن اتلافات اجزاي داخلی در این 

  شوند:  اند که به صورت زیر تعریف می معادله ظاهر شده

)11(  

ζ� = [φ�] 
ζ� = [φ�] 

R =
1

2
ϵ�φ̇�

� +
1

2
ϵ�φ̇�

� 

  

ستند. با هاي پالسی ه (اصطکاك) توپ ضرایب میرایی �,��در اینجا 

ي دینامیک  دهنده ) که نشان2) و(1و معادلات( توجه به رابطه لاگرانژي

) که نشان دهنده دینامیک اجزاي داخلی سیستم 3فضاپیما و معادله(

توان دریافت که دینامیک فضاپیما تحت  هاي پالسی) هستند، می (توپ

  باشد و بالعکس.  هاي پالسی می تأثیر دینامیک توپ

)، با 3-1رامترهاي استفاده شده در معادلات (شدن پا با مشخص

توپ شده فضاپیما و دو  اعمال این معادلات، معادلات دینامیک ترکیب

  پالسی به صورت زیر به دست خواهند آمد: 
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)12(  

(m + m�)(V̇� + Ω�V�) + mΩ�
�d + m�Ω�

�h�

+ �[m��
(V̇� + Ω�V�)

�

���

+ m��
l��φ̈� + Ω̇��sinφ�

− m��
l�(φ̇� + Ω�)�cosφ�]

= Fcosδ 

)13(  

(m + m�)(V̇� − Ω�V�) + mΩ̇�d + m�Ω̇�h�

+ �[m��
(V̇� − Ω�V�)

�

���

+ m��
l��φ̈� + Ω̇��cosφ�

− m��
l�(φ̇� + Ω�)�sinφ�] = Fsinδ 

)14(  

mV̇�d + mΩ̇�d� + m�V̇�h� + m�Ω̇�h�
� + (I� + I�)Ω̇�

− V�(mΩ�d + m�Ω�h�)

+ �[�m��
l�

� + I��
��φ̈� + Ω̇��

�

���

+ m��
l��V̇� − Ω�V��sinφ�

+ m��
l��V̇� + Ω�V��cosφ�]

= M + F(d + b)sinδ 

)15(  
�[�m��

l�
� + I��

��φ̈� + Ω̇�� + m��
l��V̇� + Ω�V��sinφ�

�

���

+ m��
l��V̇� + Ω�V��cosφ� + ϵ�φ̇�]

= 0 
  

معادلات دینامیکی بدست آمده غیرخطی هستند و براي اعمال 

سازي شوند. بنابراین با فرض  ر کلاسیک باید این معادلات خطیگکنترل

تغییرات کوچک حول نقطه تعادل پارامترهاي سیستم 

)�̇, �, ��, ��,   )، معادلات را خطی خواهیم کرد: �

  

)16(  �m + m� + m��
+ m��

�(V̇� + Ω�V�) = Fcosδ 

)17(  
mΩ̇�d + m�Ω̇�h� + �[�m + m� + m��

�(V̇�

�

���

− Ω�V�) + m��
l��φ̈� + Ω̇��]

= Fsinδ 

)18(  

mV̇�d + mΩ̇�d� + m�V̇�h� + m�Ω̇�h�
�

+ (I� + I�)Ω̇�

+ �[�m��
l�

� + I��
��φ̈�

�

���

+ Ω̇�� + m��
l��V̇� + Ω�V��]

= M + F(d + b)sinδ 

)19(  
�m��

l�
� + I��

��φ̈� + Ω̇�� + m��
l�V̇�φ

+ m��
l��V̇� + Ω�V�� + ϵ�φ̇�

= 0 
 

  افتهی کاهش یکینامیاستخراج معادلات د - 3

براي کنترل همزمان وضعیت  رگدر این بخش به طراحی کنترل

اي ه کنیم ورودي فضاپیما و تلاطم سوخت خواهیم پرداخت. فرض می

باشد،  �موتور اصلی ثابت و برابر  کنترل صفر باشند و نیروي پیشران

  آنگاه یک رابطه تعادل نسبی به صورت زیر برقرار خواهد بود: 

  

)20(  V� = V�� , θ = θ� , Ω� = 0 , ζ� = ζ� = ω��
= ω��

= 0 
 

مقادیر ثابت و دلخواه هستند که در اینجا صفر در  ̅�و  ���در اینجا 

  اند. نظر گرفته شده

با این فرض دومین معادله از معادلات دینامیکی براي حالت خطی 

  آیند:  و غیرخطی به صورت زیر بدست می

)21(  a� =
F

m + m� + m��
+ m��

 

)22(  V̇� =
F

m + m� + m��
+ m��

 

  

هاي جدید  ) به ورودي �و � هاي کنترل ( با تبدیل ورودي

) سایر معادلات غیرخطی به صورت زیر به فرم کاهش یافته �� و ��(

  شوند:  نوشته می

)23(  V̇� = u� + Ω�V� 

)24(  Ω̇� = u� 

)25(  

φ̈� = �
−1

m��
l�

� + I��

� �m��
l��V̇� + Ω�V��sinφ�

+ m��
l��V̇�

+ Ω�V��cosφ� + ϵ�φ̇��

− Ω̇� 
  

هاي جدید و براي حالت خطی به فرم  همچنین با تبدیل ورودي

  یافته داریم:  کاهش

)26(  V̇� = u� + Ω�V� 

)27(  Ω̇� = u� 

)28(  
φ̈� = �

−1

m��
l�

� + I��

� �m��
l�V̇�φ�

+ m��
l��V̇� + Ω�V��

+ ϵ�φ̇�� − Ω̇� 
  

  PIDقانون کنترلی  - 3-1

یافته خطی، با استفاده از  در این بخش با توجه به معادلات کاهش

) به طراحی Dگیر( ) و مشتقIگیر( )، انتگرالPقوانین کنترلی تناسبی(

  پردازیم:  ر براي رسیدن به اهداف کنترلی میگکنترل

)29(  u� = k��V� 

)30(  u� = k��θ + k��Ω� + k� � θdt 

  

باشند. این  هاي کنترلی می بهره ��و  ���، ���،  ���در روابط بالا 

ضرایب، با استفاده از روش سعی و خطا براي رسیدن به بهترین پاسخ 

  شوند.  کنترلی تعیین می

  

 LQRقانون کنترلی  - 3-2

ینامیکی یافته د در این قسمت با توجه به معادلات خطی کاهش

به طراحی  LQR، با استفاده از قانون کنترلی هاي پالسی فضاپیما و توپ

اي که باید حداقل شود، به  پردازیم. بدین منظور تابع هزینه ر میگکنترل

  شود: ) تعریف می25صورت معادله (

  

)31(  J =
1

2
X�HX +

1

2
�(x�Qx + u�Ru)dt

��

�

 

  

   شود: است و به صورت زیر تعریف می میلتونیاتابع ه �در این رابطه 

  

)32(  H = X�HX + u�Ru + P�(AX + BU) 

  

هاي مثبت  ماتریس �و  �هاي  ) ماتریس26) و (25در روابط (
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، �، �هاي  معین هستند. براي سیستم در نظر گرفته شده، ماتریس نیمه

  شوند:  به صورت زیر تعریف می �و  �

  

A =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡0
0
0
0
0
0
0

0
0
0
0
0
0
0

V�

1
0
0

d�m��
l�V�

0
0

0
0
0
0

d�m��
l�a�

0
0

0
0
0
1

d�ϵ�

0
d�m��

l�V�

0
0
0
0
0
0

d�m��
l�a�

0
0
0
0
0
1

d�ϵ�⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

               , X =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

V�

θ
θ̇

φ�

φ̇�

φ�

φ̇�⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

,          B =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

1
0
0
0

d�m��
l�

0
d�m��

l�

0
0
1
0

−1
0

−1⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 , U = �
u�

u�
�   

  در اینجا

d� = −
1

m��
l�

� + I��

 

  

  رغیرخطی لیاپانوفگطراحی کنترل - 3-3

اهداف کنترلی به طراحی یافتن به  در این قسمت براي دست

شود. بدین منظور  ر براساس تابع کاندید لیاپانوف پرداخته میگکنترل

هاي پالسی در  یافته غیرخطی سیستم فضاپیما و توپ معادلات کاهش

هاي  یافته دینامیک توپ شوند. با توجه به معادلات کاهش نظر گرفته می

 : شود  به صورت زیر معرفی می �تابع کاندید  ،پالسی

)33(  

V

=
1

2
r�V�

� +
1

2
r�θ� +

1

2
r�Ω�

�

+
1

2
r� �(φ̇� + Ω�)�

+ 2 �
Fm��

l�

�m��
l�

� + I��
��m + m��

�
� (1 − cosφ�)

+ (φ̇� + Ω�)�

+ 2 �
Fm��

l�

�m��
l�

� + I��
��m + m��

�
� (1 − cosφ�)� 

  

بی از مربعات پیشنهاد شده عبارتست از مجموع ضری تابع

پارامترهاي دینامیکی فضاپیما که عددي مثبت است و ضریبی از 

هاي پالسی که البته تأثیر آن به دلیل این که            پارامترهاي دینامیکی توپ

�� ≪ ��, ��, شده  بسیار کمتر خواهد بود. بنابراین تابع پیشنهاد ��

  باشد: ین میعبارتی مثبت است. این تابع در دامنه زیر مثبت مع

  

D = {V�, θ, Ω�, φ�, φ̇�|−π < φ� < π} 
 

بنابراین مشتق زمانی تابع کاندید لیاپانوف فوق، عبارتی به صورت 

  باشد:  زیر می

)34(  V̇ = [L] + [M]u� + (g + fu�)Ω� 

  

شده  توابعی از متغیرهاي سیستم کوپل �و  �،  [�]،  [�]در اینجا 

هاي پالسی هستند. اکنون با استفاده از روابط زیر  فضاپیما و توپ

  شوند :  هاي کنترل مشخص می ورودي

  

)35(  u� = −W�[M] 

)36(  u� = −W�Ω� −
1

f
(g) 

اعدادي ثابت و دلخواه هستند. اکنون با   ��و  ��در اینجا نیز 

  ) خواهیم داشت : 29) در رابطه (��و�� جایگذاري (

  

)37(  V̇ = [L] − W�[M]� − W�Ω�
� 

  

  آیند: از روابط زیر به دست می [�]و  [�]در اینجا 

)38(  
[L] = −r� �

ϵ�

m��
l�

� + I��

� (φ̇� + Ω�)�

− r� �
ϵ�

m��
l�

� + I��

� (φ̇� + Ω�)� 

)39(  

[M] = r�V� − r� ��
m��

l�

m��
l�

� + I��

� (φ̇� + Ω�)cosφ�

+ �
m��

l�

m��
l�

� + I��

� (φ̇�

+ Ω�)cosφ��   

  

) حاصل جمع سه عبارت منفی است. در نتیجه مشتق 37رابطه (

زمانی تابع کاندید لیاپانوف یک عبارت منفی است. بنابراین با توجه به 

این که تابع کاندید لیاپانوف همواره مثبت است و مشتق زمانی آن نیز 

  همواره منفی است، این تابع پایدار است. 

  

  يساز هیشب - 4

شده  براي بررسی کارایی مدل دوتوپ پالسی ارائه در این قسمت

شده براي کنترل همزمان  رهاي طراحیگبراي تلاطم سوخت و کنترل

سازي شده است. در  وضعیت و تلاطم سوخت، یک مثال فیزیکی شبیه

 سوخت در حین انجام این مثال یک فضاپیماي داراي یک مخزن کروي

ه است. فرض شده است ، در نظر گرفته شد xzمانورمداري در صفحه 

که فضاپیما در محیط بدون گرانش و تنها بخشی از مخزن آن پر است. 

سازي تلاطم سوخت در این فضاپیما از مدل دوتوپ پالسی  براي مدل

متحرك استفاده شده است. پارامترهاي فیزیکی سیستم فضاپیما و 

استخراج  2و شرایط اولیه از جدول  1هاي پالسی از جدول  توپ

 وند. ش می
معادلات دینامیکی سیستم در نظر گرفته شده همانند معادلات 

شده همانند  ) است که البته این معادلات در فرم ساده و خطی15- 12(

) هستند. براي برطرف کردن اثر مخرب پدیده تلاطم 19- 16معادلات (

رغیرخطی گو کنترل PID ،LQRر گبر روي وضعیت فضاپیما از سه کنترل

نوف طراحی شده در بخش قبل استفاده شده است. بر پایه لیاپا

و پارامترهاي کنترلی  3در جدول PIDر گپارامترهاي کنترلی براي کنترل

  قابل استخراج هستند.  4رغیرخطی لیاپانوف از جدول گبراي کنترل

بر روي معادلات خطی  LQRو  PIDرهاي خطی گبا اعمال کنترل

یه لیاپانوف بر روي رغیرخطی بر پاگیافته سیستم و کنترل کاهش

توان عملکرد مدل دوتوپ  یافته دینامیکی، می معادلات غیرخطی کاهش

شده را بر روي بردارهاي سرعت و  رهاي طراحیگپالسی متحرك و کنترل

هاي پالسی  اي وضعیت توپ زاویه وضعیت فضاپیما و موقعیت زاویه

و  14- 12مشاهده کرد. همچنین با در نظر گرفتن معادلات دینامیکی (

توان پاسخ زمانی ممان حول مرکز جرم فضاپیما و زاویه  ) می18- 16
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  را مشاهده کرد.  رانشگر انحراف مفصل

 
  پارامترهاي فیزیکی سیستم -1جدول

  واحد  مقدار  پارامتر

m 590 kg 

I 400  kg. m� 

m� 480  kg 

I� 75  kg. m� 

m��
 50  kg 

m��
 30  kg 

I��
 15  kg. m� 

I��
 10  kg. m� 

R 0.6 m 

h� 0.07  m 

ϵ� 3.7  kg. m�/s 

ϵ� 0.5 kg. m�/s 

F 2250  N 

b 1.1  m 

d 1.5  m 

r� 0.3 m 

r� 0.2 m 

  

  مقادیر شرایط اولیه -2جدول

  واحد  مقدار  ترپارام

V�� 3000  m/s 
V�� 100  m/s 
θ� 2  deg 
Ω� 0  deg/s 
φ��

 30  deg 

φ� -20  deg 
φ̇��

 0  deg/s 

φ̇��
 0  deg/s 

 
 ر کلاسیکگکنترلی براي کنترل پارامترهاي -3جدول

  مقدار  ضرایب بهره

k�� 6 × 10�� 
k�� 8 × 10�� 
k�� 5 × 10�� 
k� 10�� 

 
  ر لیاپانوفگپارامترهاي کنترلی براي کنترل -4جدول

  مقدار  پارامتر کنترلی

�� 10�� 
�� 10� 
�� 10� 
�� 10�� 
�� 10� 
�� 1 

 
هاي پالسی،  اي توپ پاسخ زمانی موقعیت زاویه 5الی  3هاي  شکل

وضعیت فضاپیما، سرعت عمود بر جهت حرکت و سرعت مانورمداري را 

ها مشخص  طور که از شکل دهند. همان اعمال کنترل نشان میاز پس 

هاي پالسی، وضعیت فضاپیما و سرعت عمود  اي توپ است موقعیت زاویه

 800بر جهت حرکت با اعمال کنترل بر سیستم، پس از گذشت حدود 

  کنند.  ثانیه به صفر میل می

  
  PIDر گپاسخ زمانی بردارهاي وضعیت فضاپیما براي کنترل -3شکل

  
ر گهاي پالسی براي کنترل اي توپ هپاسخ زمانی موقعیت زاوی - 4شکل

PID  

  
  PIDر گهاي کنترلی براي کنترل تغییرات ورودي -5شکل

  

با توجه به این که هیچ کنترلی بر روي سرعت در  3در شکل 

جهت مانور مداري وجود ندارد، این سرعت با شتاب ثابت در حال 

  افزایش در جهت مانورمداري است. 

مان ثانیه م 800ذشت حدود دهد که پس از گ نشان می 5شکل 

رسند. در این زمان پایداري  به صفر می رانشگر مفصلاعمالی و زاویه 

  سیستم حاصل شده است
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هاي پالسی  اي توپ پاسخ زمانی موقعیت زاویه 8الی  6هاي  شکل

متحرك، وضعیت فضاپیما، سرعت جانبی و سرعت مانورمداري را براي 

ها مشخص است  طور که از شکل دهند. همان نشان می LQRر گکنترل

هاي پالسی متحرك، وضعیت فضاپیما و سرعت  اي توپ موقعیت زاویه

  رسند.  ثانیه به مقدار پایدار صفر می 200جانبی پس از گذشت حدود 

  
  LQRر گپاسخ زمانی بردارهاي وضعیت فضاپیما براي کنترل -6شکل

  

  
ر گهاي پالسی براي کنترل اي توپ زاویهپاسخ زمانی موقعیت  -7شکل

LQR  
 

 
  LQRر گهاي کنترلی براي کنترل تغییرات ورودي -8شکل

را نشان  LQRر گهاي کنترل نیز پاسخ زمانی ورودي 8شکل 

 200هاي کنترل پس از حدود  دهد. مطابق این نتایج مقادیر ورودي می

  کنند. ثانیه به مقدار ثابت صفر میل می

ر گطراحی شده نسبت به کنترل LQRر گرد کنترلبراي بررسی عملک

PIDسازي با همان  ر مذکور با انجام شبیهگاي بین دو کنترل ، مقایسه

 9هاي  مقادیر و شرایط اولیه صورت گرفته است که نتایج آن در شکل

ها مشخص است،  طور که در این شکل قابل مشاهده است. همان 11الی 

% کاهش 75در حدود  LQRر گز کنترلزمان ایجاد پایداري با استفاده ا

تري به وضعیت مطلوب  یافته است و فضاپیما در زمان بسیار کوتاه

  رسد. می

  
  رهاي خطیگپاسخ زمانی وضعیت فضاپیما براي کنترل -9شکل

  
هاي پالسی براي  اي توپ پاسخ زمانی موقعیت زاویه -10شکل

  رهاي خطیگکنترل
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  رهاي خطیگبراي کنترلهاي کنترلی  تغییرات ورودي -11شکل

  

هاي  اي توپ پاسخ زمانی موقعیت زاویه 14الی  12هاي  شکل

پالسی متحرك، وضعیت فضاپیما، سرعت جانبی و سرعت مانورمداري را 

طور که از  دهند. همان ر غیرخطی لیاپانوف نشان میگبراي کنترل

هاي پالسی متحرك،  اي توپ ها مشخص است موقعیت زاویه شکل

ثانیه به  300ما و سرعت جانبی پس از گذشت حدود وضعیت فضاپی

  رسند. مقدار پایدار صفر می

  رلیاپانوفگپاسخ زمانی بردارهاي وضعیت فضاپیما براي کنترل -12شکل

ر گهاي پالسی براي کنترل اي توپ پاسخ زمانی موقعیت زاویه -13شکل

  لیاپانوف

 
  لیاپانوفر گهاي کنترلی براي کنترل تغییرات ورودي -14شکل

  

ر غیرخطی لیاپانوف را گهاي کنترل نیز پاسخ زمانی ورودي 14شکل 

هاي کنترل پس از حدود  دهد. مطابق این نتایج مقادیر ورودي نشان می

کنند. در این زمان فضاپیما به  ثانیه به مقدار ثابت صفر میل می 300

  وضعیت پایدار مطلوب رسیده است. 
ر غیرخطی لیاپانوف گلکرد کنترلدر این قسمت نیز براي بررسی عم

ر مذکور گاي بین دو کنترل ، مقایسهPIDر گطراحی شده نسبت به کنترل

قابل مشاهده  17الی  15هاي  انجام شده است که نتایج آن در شکل

ر غیرخطی گاست. مطابق این نتایج زمان ایجاد پایداري با طراحی کنترل

غیرخطی بر پایه  رگ% کاهش یافته است و کنترل60لیاپانوف حدود 

رساند.  تر پارامترهاي سیستم را به حالت پایدار می لیاپانوف بسیار سریع

باشد.  دلیل این امر استفاده از معادلات دینامیکی غیرخطی سیستم می

  تر است.  معادلات غیرخطی به رفتار واقعی سیستم بسیار نزدیک

  

  
  PIDانوف و ر لیاپگپاسخ زمانی وضعیت فضاپیما براي کنترل -15شکل
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ر گهاي پالسی براي کنترل اي توپ پاسخ زمانی موقعیت زاویه -16شکل

  PIDلیاپانوف و 

  
رهاي لیاپانوف و گهاي کنترلی براي کنترل تغییرات ورودي -17شکل

PID  

  

شده در  رهاي طراحیگشده از اعمال کنترل با مقایسه نتایج حاصل

توان به این  مقالات میرهاي اعمال شده در سایر گاین مقاله با کنترل

شده در  رهاي طراحیگشده و کنترل سازي انجام برد که مدل نتیجه پی

این مقاله براي بررسی تلاطم سوخت با استفاده از مدل دوتوپ پالسی 

  متحرك عملکرد قابل قبولی دارند. 

  

  گیري بحث و نتیجه - 5

 سازي تلاطم سوخت با استفاده از مدلدر این مقاله براي اولین بار 

سوخت موجود در مخزن فضاپیما مدل دوتوپ پالسی متحرك براي 

و معادلات دینامیکی کل سیستم استخراج گردید. است انجام شده 

ر غیرخطی بر پایه گکنترل بهینه و کننده رهاي تنظیمگکنترلهمچنین 

نیز لیاپانوف براي کنترل همزمان تلاطم سوخت و وضعیت فضاپیما 

له فضاپیمایی در حین انجام مانورمداري طراحی شده است. در این مقا

در صفحه و داراي یک مخزن کروي سوخت، در نظر گرفته شده است. 

تنها بخشی از مخزن پر بوده و سوخت موجود در آن دچار تلاطم شده 

سازي قسمت متلاطم سوخت از مدل دوتوپ پالسی در  است. براي مدل

م صلب کروي سازي قسمت غیرمتلاطم از یک جس صفحه و براي مدل

که در مرکز جرم سوخت غیرمتلاطم قرار داشته و همراه با مخزن 

هاي پالسی  کند، استفاده شده است. سیستم فضاپیما و توپ حرکت می

شدن  باشد. پس از مشخص شده داراي پنج درجه آزادي می معرفی

هاي پالسی با  شده فضاپیما و توپ سازي، معادلات دینامیک ترکیب مدل

معادلات لاگرانژ به دست آورده شده است. سپس به دلیل  استفاده از

غیرخطی بودن معادلات دینامیکی بدست آمده، براي اعمال 

سازي شده  بهینه این معادلات خطی کننده و تنظیم PIDرهاي گکنترل

است. همچنین براي رسیدن به اهداف کنترلی با استفاده از 

معادلات دینامیکی سیستم در رغیرخطی بر پایه لیاپانوف، از گکنترل

حالت غیرخطی استفاده شده است. استفاده از معادلات غیرخطی 

سیستم باعث افزایش دقت نتایج بدست آمده شده است. این موضوع به 

تر بودن معادلات دینامیکی غیرخطی نسبت به معادلات  دلیل نزدیک

سیک، ر کلاگشده خطی به مسئله واقعی است. سه کنترل دینامیکی ساده

رغیرخطی برپایه لیاپانوف براي گکننده بهینه و کنترل رتنظیمگکنترل

هاي پالسی طراحی شده است.  کنترل همزمان وضعیت فضاپیما و توپ

شده  رهاي طراحیگکنترل و براي بررسی عملکرد مدل دوتوپ پالسی

قرار گرفته  سازي شده و نتایج آن مورد مطالعه یک مثال فیزیکی شبیه

دهد که مدل مکانیکی دوتوپ پالسی  ها نشان می سازي شبیهاست. نتایج 

پر فضاپیما را  تواند تلاطم سوخت موجود در مخزن نیمه به خوبی می

شده دراین مقاله نیز  رهاي طراحیگسازي کند. همچنین کنترل شبیه

باشند. با توجه به نتایج،  براي رسیدن به همه اهداف کنترلی مناسب می

ر دیگر گبهینه کارایی بهتري نسبت به دو کنترل کننده ر تنظیمگکنترل

شده نیز  ر غیرخطی بر پایه لیاپانوف طراحیگدارد. همچنین کنترل

دارد. مطابق نتایج، با اعمال  PIDر گعملکرد بالاتري نسبت به کنترل

ثانیه فضاپیما به  200کننده بهینه بعد از گذشت حدود  ر تنظیمگکنترل

این حالت، فضاپیما شرایط لازم براي رسد که در  حالت پایداري می

 LQRر گکنترل ارد. یکی از مزایايانجام مانورمداري با دقت مطلوب را د

ان بسیار کوتاه رها، زمگشده در این مقاله نسبت به سایر کنترل طراحی

در بهبود طراحی  که این موضوع گام بزرگی استایجاد پایداري 

. باشد می ن فضاپیماهار براي تلاطم سوخت موجود در مخازگکنترل

شده در این پژوهش و نتایج بدست آمده از سایر  مقایسه نتایج حاصل

رهاي گفنر و یا پاندول به همراه کنترل- هاي دینامیکی مانند جرم مدل

کند و  شده در این مقاله را تأیید می شده، صحت نتایج حاصل اعمال

دوتوپ پالسی  پر از مدل توان براي وسایل متحرك داراي مخزن نیمه می

  رهاي طراحی شده در این مقاله استفاده کرد.گو کنترل

 

 علائم و اختصارات - 6
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  جرم سوخت غیرمتلاطم ��

0 500 1000 1500
-40

-20

0

20

40

Time [sec]


 1

 [
d
e
g
]

 

 

Lyapunov

PID

0 500 1000 1500
-20

0

20

40

Time [sec]


 2

[d
e
g
]

 

 

Lyapunov

PID

0 500 1000 1500
-500

0

500

1000

Time [sec]

M
 [

N
.m

]

 

 

Lyapunov

PID

0 500 1000 1500
-40

-20

0

20

Time [sec]


 [

d
e
g

]

 

 

Lyapunov

PID



 

 
236  

ن
یه

شر
 

س
ند

مه
 ی

کان
م

ی
 ک

یز
بر

ه ت
گا

ش
دان

، 
ه پ

ار
شم

اپی
 ی

10
0

د 
جل

 ،
52

ه 
ار

شم
 ،

3 ،
یز

پای
 ،

14
01

ه 
ح

صف
 ،

22
7

 -
23

6
  

– 
ل

ام
 ک

ی
ش

وه
پژ

- 
واب

د ن
حم

م
 ی

و 
مد

ح
ا

ا 
اه

بر
می

ی
 

  ممان اینرسی سوخت غیرمتلاطم ��
���,�

  ها پالسی جرم توپ 

���,�
  هاي پالسی ممان اینرسی توپ 

  هاي پالسی توپشعاع  �,��

  سرعت خطی در جهت مانور ��

  سرعت خطی عمود بر جهت مانور ��

  وضعیت فضاپیما �

  نرخ وضعیت فضاپیما �

  هاي پالسی اي توپ موقعیت زاویه �,��
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