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Modeling of Fuel Sloshing in a Spacecraft and Control it by 
Active Control Method Using Nonlinear Control

[1] Dynamic characteristics of liquid motion in partially filled tanks of a spinning spacecraft 
[2] Thrust-vector control of a three-axis stabilized upper-stage rocket with fuel slosh 
dynamics [3] Dynamic characteristics of liquid filled rectangular tank with baffles [4] 
Nonlinear fluid slosh coupled to the dynamics of a spacecraft [5] Dynamic modeling and 
stability parametric analysis of a flexible spacecraft with fuel slosh [6] Equvalent mechanical 
model for liquid sloshing during draining [7] Attitude dynamics and control of spacecraft 
with a partially filled flexible panels [8] Using sliding mode control method to suppress fuel 
sloshing of a liquid-filled spacecraft [9] Maneuvering control problems for a spacecraft with 
unactuated fuel slosh dynamics [10] Modeling and control of fuel sloshing and its effect on 
spacecraft attitude [11] Robatically controlled sloshing suppression in point-to-point liquid 
container transfer [12] Thrust-vector control of a tree-axis stabilized spacecraft with fuel 
slosh dynamics [13] Command filtered modular adaptive backstepping attitude control of 
spacecraft in presence of disturbance torque [14] Modeling and spacecraft attitude control 
using reaction wheel with feedback linearization, its performance study subject to power 
and EULERINT [15] State equations for a spacecraft with maneuvering flexible appendages 
in terms of quasi-coordinates [16] 3D modeling and control of fuel sloshing in a spacecraft  

Fuel sloshing is one of the most important factors in disturb attitude of the spacecraft from 
desire in orbital maneuver. So, controlling this phenomenon is a critical problem in attitude 
control. There are active and passive control methods to control fuel sloshing. Active method 
has better responses to control fuel sloshing and its effect on attitude of the spacecraft in the 
same time; so, mostly this method is used. For this aim, it is necessary to model slosh dynamic. In 
this paper, slosh dynamic is modeled by a multi-pendulum model, and, then, coupled equations 
of the spacecraft and fuel slosh dynamic are derived. In the presented model, pendulums can 
move freely in 3D atmosphere, and this matter makes presented model closer to real. Coupled 
equations of the spacecraft and fuel slosh dynamic are nonlinear. Therefore, nonlinear control 
methods should be used to attitude control in more realistic mode. In this paper, two candidate 
Lyapunov functions are proposed; then, using these functions, controllers are obtained. The 
effectiveness of these controllers on attitude of the spacecraft and pendulums is described 
by a simulation. Although, there are some little differences in time responses based on two 
controllers, results of simulation illustrate good responsibility of controllers to control aims.
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 چکيده

از حالت  مایفضاپ تیخوردن وضع عوامل در برهم نیتر از مهم یکیتلاطم سوخت 
مسائل در  نیتر یاز اساس دهیپد نیکنترل ا نیاست. بنابرا یمطلوب در مانور مدار

 یبرا رفعالیفعال و غ یدو نوع روش کنترل. دیآ یبه حساب م تیکنترل وضع
کنترل فعال در کنترل  تربه یده کنترل تلاطم وجود دارد که با توجه به جواب

 ی. براشود یاغلب از کنترل فعال استفاده م ما،یفضاپ تیزمان تلاطم و وضع هم
 کینامیمقاله، د نیتلاطم را مدل کرد. در ا کینامید دیمنظور در ابتدا با نیا

 شده بیترک کینامیشده و معادلات د فیتوص یمدل چندآونگ لهیوس تلاطم به
طور آزادانه  ها به شده، آونگ است. در مدل ارائه مدهو تلاطم به دست آ مایفضاپ

که مدل به  شود یموضوع باعث م نیحرکت کنند و ا یبعد سه یدر فضا توانند یم
و تلاطم،  مایفضاپ دهش بیترک کینامیباشد. معادلات د تر کینزد تیواقع

از روش  دیبا تر یدر حالت واقع تیکنترل وضع یبرا نیهستند، بنابرا یرخطیغ
منظور ابتدا دو تابع نامزد  نیا یمقاله برا نیاستفاده کرد. در ا یرخطیغ ترلکن

توابع کنترلرها به  نیشده است و پس از آن با استفاده از ا شنهادیپ اپانوفیل
ها با  و آونگ مایفضاپ تیآمده بر وضع دست به یکنترلرها ریاند. تأث دست آمده

نشان از عملکرد  یساز هیشب جیانشان داده شده است. نت یساز هیشب کیانجام 
دو  ییدر پاسخگو یدارند، اگرچه تفاوت اندک شده یطراح یها  مناسب کنترلر

 .شود یم دهید گریکدیکنترلر نسبت به 
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 مقدمه -۱

تلاطم سوخت در فضاپیما یکی از مسائلی است که از چند دهه 
های  گذشته تا به حال مورد مطالعه قرار گرفته است. در فضاپیما

بزرگ، مقدار قابل توجهی سوخت نیاز است تا آنها را در مدار نهایی 
های زمین  عنوان مثال جرم سوخت موجود در ماهواره قرار دهد. به

. [1]دهد % جرم کل ماهواره را به خود اختصاص می۴۰آهنگ تقریباً 
یا دورانی فضاپیما  حین انجام مانور مداری، اگر شتاب محوری

شود و باعث  جا می ادی سوخت در تانکر جابهتغییر کند، مقدار زی
بودن درصد مقدار  دلیل بالا شود. به آمدن پدیده تلاطم می وجود به

تواند  راحتی می سوخت نسبت به جرم فضاپیما، تلاطم آن به
وضعیت فضاپیما را از حالت مطلوب خارج کند و باعث شکست 

دیده روی . مطالعات زیادی برای کاهش اثر این پ[2]مأموریت شود
وضعیت فضاپیما انجام شده است. برخی از این مطالعات از 

کردن  یا تقسیم ها در تانکر دادن میکروبافل  هایی مانند قرار تکنیک
ها که  . اما این روش[3]اند تر استفاده کرده های کوچک تانکر به بخش

طور  توانند به آیند، نمی های غیرفعال کنترل به حساب می از روش
ها موجب  علاوه این روش ات تلاطم را از بین ببرند. بهکامل اثر

شوند و این موضوع باعث افزایش  افزایش وزن فضاپیما می
شود. بنابراین برای کنترل این پدیده، نیاز  های مأموریت می هزینه

کارگیری  ها شامل به های فعال است. این روش به استفاده از روش
از پیشران اصلی فضاپیما، یک قانون کنترلی مناسب و استفاده 

های  های حاصل از چرخ یا مومنتوم های جانبی پیشران

عنوان ورودی قانون  های مومنتوم و غیره به العملی، چرخ عکس
های فعال و قوانین کنترلی در  کارگیری روش کنترلی است. برای به

شده  مبحث کنترل تلاطم ابتدا باید معادلات دینامیک ترکیب
دست آورد. در مطالعاتی که در این  م سوخت را بهفضاپیما و تلاط

های مکانیکی  سازی زمینه انجام شده، نشان داده شده است که مدل
خوبی دینامیک پیچیده تلاطم  توانند به فنر یا آونگ می -مانند جرم

ترین مد  . در این مطالعات برای توصیف پایین[5 ,4]را تقریب بزنند
و برای توصیف چند  [9]فنر -جرم تک یا [8-6]آونگ تلاطم از مدل تک

استفاده  [12 ,11]فنر -یا چندجرم [10]مد از تلاطم از مدل چندآونگ
شده است. همچنین در برخی از این مطالعات، کل جرم سوخت 
متلاطم در نظر گرفته شده و در برخی دیگر، قسمتی از سوخت 

 متلاطم و قسمتی دیگر از آن غیرمتلاطم است.
زمان وضعیت  سازی تلاطم و کنترل هم دف، مدلاین مقاله ه در

فضاپیما و تلاطم است. برای این منظور، فضاپیمایی که در حال 
بعدی و دارای یک تانکر سوخت در  انجام مانور مداری در فضای سه

است. همچنین از مدل  نظر گرفته شده که بخشی از آن پر
استفاده های تلاطم  بعدی برای توصیف مد چندآونگی در فضای سه

بودن این مدل که برای اولین بار انجام شده  بعدی شده که البته سه
سازی به واقعیت نسبت به سایر  ترشدن مدل است، باعث نزدیک

شود. سوخت موجود در تانکر به دو بخش  شده می مطالعات انجام
بندی شده است. بخش متلاطم  متلاطم و غیرمتلاطم تقسیم

خش غیرمتلاطم توسط یک جرم سوخت توسط مدل چندآونگی و ب
صلب که در مرکز جرم سوخت غیرمتلاطم قرار دارد و همراه با تانکر 

کند، مدل شده است. همچنین فضاپیما نیز توسط یک  حرکت می
جرم صلب که در مرکز جرم آن قرار دارد، مدل شده است. پس از 

شده فضاپیما و  ها، معادلات دینامیک ترکیب سازی انجام مدل
دست آمده است. این معادلات  برای اعمال کنترلر، بهتلاطم 

رسیدن به کنترل وضعیت در حالت  غیرخطی هستند و بنابراین برای
. برای [14 ,13]تر باید از یک روش کنترل غیرخطی استفاده کرد واقعی

این منظور، دو تابع نامزد لیاپانوف پیشنهاد شده که یکی از آنها 
ها است.  ها و دیگری فاقد این ترم ونگهایی از دینامیک آ شامل ترم

های مناسب برای رسیدن به  سپس با استفاده از این توابع، کنترلر
های قانون کنترلی در این  اهداف کنترلی ایجاد شده است. ورودی

) حول جرم صلب موجود در 𝑀𝑧و  𝑀𝑋 ،𝑀𝑦مقاله سه مومنتوم (
و  𝛿1شران اصلی (مرکز جرم فضاپیما و دو زاویه انحراف گیمبال پی

𝛿2.هستند ( 
 
 معادلات دینامیکی -۲

در اکثر مطالعاتی که در زمینه تعامل بین دینامیک فضاپیما و 
سازی تلاطم در فضای دوبعدی صورت  تلاطم انجام شده، مدل

شود که  بعدی باعث می گرفته است. اما مدل در فضای سه
این بخش به تر باشد. بنابراین در  سازی به واقعیت نزدیک مدل
شود و معادلات  بعدی پرداخته می سازی تلاطم در فضای سه مدل

 شده فضاپیما و تلاطم به دست خواهد آمد.  دینامیک ترکیب
توان مشاهده کرد، فضاپیمای  می ۱طور که در شکل  همان

بعدی  شده در حال انجام مانور مداری در فضای سه درنظرگرفته
عنوان یک جرم صلب  سوخت بهجز جرم  است. جرم کل فضاپیما به

(m)  که در مرکز جرم آن قرار دارد، مدل شده است. مبدأ مختصات
آوردن معادلات دینامیکی، در مرکز جرم تانکر قرار دارد.  دست برای به

و فاصله بین  bفاصله بین مبدأ مختصات تا مرکز جرم فضاپیما با 
ده شده نشان دا dمرکز جرم فضاپیما و نقطه اتصال گیمبال با 

توان شماتیک مدل دوآونگی در فضای  نیز می ۲است. در شکل 
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سازی  بعدی را مشاهده کرد که در این مقاله از آن برای مدل سه
 تلاطم سوخت استفاده شده است. 

 

 
که تنها بخشی از آن پر است و در  فضاپیما همراه با تانکر کروی سوخت )۱شکل 

 دهد. فضا مانور می
 

 
 دوآونگی تلاطم سوختمدل ) ۲شکل 

 
طور که در این شکل مشخص است، سوخت موجود در تانکر  همان

بندی شده است.  فضاپیما به دو بخش متلاطم و غیرمتلاطم تقسیم
) که به تانکر 𝑚0 ،𝐼0بخش غیرمتلاطم توسط یک جرم صلب (

کند، مدل شده است. همچنین  چسبیده و همراه با آن حرکت می
𝑖و  𝑚𝑖 ،𝐼𝑖جرم آونگی ( بخش متلاطم توسط دو = ) که 1.2

کننده دو مد اول تلاطم هستند، مدل شده است. این  توصیف
بعدی حرکت کنند و زاویه  توانند در فضای سه ها آزادانه می آونگ

شود.  مشخص می 𝜃𝜃و  𝜑𝜑های  ترتیب با نماد به zو  xآنها با محور 
و  ℎ0رتیب با ت با مبدأ مختصات به 𝑚𝑖و  𝑚0همچنین فواصل بین 

ℎ𝑖 سازی تلاطم و  شدن مدل شود. پس از مشخص مشخص می
دست  شده آنها را به فضاپیما، حال باید معادلات دینامیک ترکیب

آورد. برای این منظور در این مقاله از معادلات زیر استفاده 
 کنیم: می

)۱( 𝑑
𝑑𝑡
𝜕𝐿
𝜕𝑉 +𝛺� ×

𝜕𝐿
𝜕𝑉 = 𝜏𝑡  

)۲( 𝑑
𝑑𝑡
𝜕𝐿
𝜕𝛺 + 𝛺� ×

𝜕𝐿
𝜕𝛺 + 𝑉� ×

𝜕𝐿
𝜕𝑉 = 𝜏𝑟  

)۳( 𝑑
𝑑𝑡
𝜕𝐿
𝜕𝜁𝜁̇

−
𝜕𝐿
𝜕𝜁𝜁 +

𝜕𝑅
𝜕𝜁𝜁̇

= 0 

 
آوردن  دست ، معادلات کیرشهف هستند که برای به۲و  ۱معادلات 

دهنده جرم فضاپیما است، استفاده  دینامیک جرم صلبی که نشان

، معادله لاگرانژین است که برای ۳. همچنین معادله [15]شوند می
شود که در  های داخلی استفاده می آوردن دینامیک جرم دست به

𝑉ها هستند،. در معادلات بالا  اینجا آونگ = [𝑣𝑥  𝑣𝑦 𝑣𝑧]𝑇  و
𝛺 = [𝛺1 𝛺2 𝛺3]𝑇 های سرعت محوری و سرعت  ترتیب بردار به

𝜁𝜁ای مرکز جرم تانکر هستند.  زاویه = [𝜑𝜑 𝜃𝜃]  بردار زوایای وضعیت
های کلی  ها و مونتوم های نیرو ترتیب بردار به 𝜏𝑟و  𝜏𝑡ها و  آونگ

 شوند. هستند که روی مرکز جرم فضاپیما اعمال می

𝜏𝑡 = �
𝐹cos𝛿1cos𝛿2
𝐹sin𝛿2

−𝐹sin𝛿1cos𝛿2
�. 

 𝜏𝑟 = �
𝑀𝑥

𝑀𝑦 − 𝐹(𝑏 + 𝑑)sin𝛿1cos𝛿2
𝑀𝑧 − 𝐹(𝑏 + 𝑑)sin𝛿2

� 

 
ماتریسی  𝑝̅)، ۱-۳، در این معادلات (𝑝همچنین برای بردار دلخواه 

 متقارن است. -پاد

𝑝 = [𝑝1 𝑝2 𝑝3]𝑇 . 𝑝̅ = �
0 −𝑝3 𝑝2
𝑝3 0 −𝑝1
−𝑝2 𝑝1 0

� 

L دلیل اینکه در این مقاله فرض بر این بوده که  لاگرانژین است و به
فضاپیما در محیط بدون گرانش در حال انجام مانور مداری است، 

 بنابراین انرژی پتانسیل برابر صفر خواهد بود. در نتیجه داریم:
)۴( 𝐿 = 𝑇 −𝑈.𝑈 = 0 ⟹ 𝐿 = 𝑇 

انرژی جنبشی تمام اجزای سیستم مدل فضاپیما و  Tدر اینجا 
 سوخت است و از رابطه زیر قابل محاسبه است:

𝑇 =  
1
2𝑚𝑉𝑐

2 +
1
2𝑚0𝑉02 +

1
2𝛺

𝑇(𝐽 + 𝐼0𝐈)𝛺+
1
2�[𝑚𝑖

𝑁

𝑖=1

𝑉𝑖2 + 

)۵(      (𝜔𝑖 + 𝛺)𝑇(𝐼𝑖𝐈)(𝜔𝑖 + 𝛺)] 
 𝑉𝑖و  𝑉0بردار سرعت محوری مرکز جرم فضاپیما،  𝑉𝑐در اینجا 

ترتیب بردار سرعت محوری مرکز جرم سوخت غیرمتلاطم و آونگ  به
iهای سرعت محوری از روابط زیر قابل محاسبه  ام هستند. بردار

 هستند:
𝑉𝑐 = 𝑟̇𝑐 +𝛺 × 𝑟𝑐 .𝑉0 = 𝑟̇0 + 𝛺 × 𝑟0 .𝑉𝑖 = 𝑟̇𝑖 +𝛺 × 𝑟𝑖 , 

 
)۶(      𝑉 = �

𝑥̇
𝑦̇
𝑧̇
� + 𝛺 × �

𝑥
𝑦
𝑧
� 

، 𝑟𝑐بردار سرعت محوری مرکز جرم تانکر است. همچنین  Vدر اینجا 
𝑟0  و𝑟𝑖 های موقعیت مرکز جرم فضاپیما، مرکز  ترتیب بردار نیز به

ام نسبت به مبدأ مختصات iجرم سوخت غیرمتلاطم و آونگ 
از روابط  ۲و  ۱های  شکل های موقعیت نیز با توجه به هستند. بردار

 دست خواهند آمد: زیر به
𝑟𝑐 = [𝑥 − 𝑏 𝑦 𝑧]𝑇 .𝑟0 = [𝑥 − ℎ0 𝑦 𝑧]𝑇 . 
 𝑟𝑖 = [𝑥 + ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖  𝑦+ 𝑙𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖   𝑧 + 𝑙𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖] 

)۷(       
، ماتریس Iام است. در رابطه انرژی جنبشی iطول آونگ  𝑙𝑖در اینجا 

ای  بردار سرعت زاویه 𝜔𝑖است. همچنین  ۳×۳همانی با ابعاد 
 ماتریس ممان اینرسی فضاپیما است. Jها و  آونگ

𝜔𝑖 = �
𝜑̇𝜑𝑖
𝜃̇𝜃𝑖
� . 𝐽 = �

𝑗𝑥 0 0
0 𝑗𝑦 0
0 0 𝑗𝑧

� . I = �
1 0 0
0 1 0
0 0 1

� 

 
های فضاپیما و در این مقاله  ممان اینرسی 𝑗𝑧و  𝑗𝑥 ،𝑗𝑦در اینجا 

تابع اتلاف  R، ۳اند. در معادله  اعدادی ثابت در نظر گرفته شده
های داخلی در  رایلی بوده که برای درنظرگرفتن اتلافات جرم



 ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ علی داودیو  محمد نوابی ۲۱۲۴

 ۱۳۹۸ شهریور، ۹، شماره ۱۹دوره                                                                                                                                                                                پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس -ماهنامه علمی

ها هستند، استفاده  معادلات دینامیکی که در این سیستم آونگ
 شود: شده است. این تابع از رابطه زیر محاسبه می

)۸( 𝑅 =  �
1
2 𝜀𝑖

𝑁

𝑖=1

�𝜑̇𝜑𝑖2 + 𝜃̇𝜃𝑖
2� 

شدن  ام است. با مشخصiضریب دمپینگ برای آونگ  𝜀𝑖در اینجا 
معادلات را توان این  می ۱-۳شده در معادلات  های استفاده پارامتر

 شده فضاپیما و تلاطم را به اعمال کرد و معادلات دینامیک ترکیب
 شکل زیر خواهند بود: دست آورد. این معادلات به

(𝑚 + 𝑚0)𝑎𝑥 + (𝑚𝑏 + 𝑚0ℎ0)�𝛺22 + 𝛺32�+ �𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑎𝑥 + 𝑙𝑖 

(𝜑̈𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖 + 𝜑̇𝜑𝑖2cos𝜑𝜑𝑖 + 2𝜑̇𝜑𝑖𝛺2cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺2sin𝜑𝜑𝑖 
 sin𝜃𝜃𝑖 − 2𝜑̇𝜑𝑖𝛺3cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺3sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 𝛺̇2 
sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 𝛺̇3sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + �𝛺22 − 𝛺32�(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
cos𝜑𝜑𝑖) +𝛺1𝛺3sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 +𝛺1𝛺2sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖)) = 

)۹(  𝐹cos𝛿1cos𝛿2 
 

(𝑚 + 𝑚0)𝑎𝑦 − (𝑚𝑏 + 𝑚0ℎ0)�𝛺̇3 + 𝛺1𝛺2� + �𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑎𝑦 + 𝑙𝑖 

(𝜑̈𝜑𝑖cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + 𝜃̈𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 𝜑̇𝜑𝑖2sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − 𝜃̇𝜃𝑖
2 

 sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + 2𝜑̇𝜑𝑖𝛺1cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺1sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + 
2𝜑̇𝜑𝑖𝛺3sin𝜑𝜑𝑖 + 2𝜑̇𝜑𝑖𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − �𝛺̇1 − 𝛺2𝛺3�sin𝜑𝜑𝑖 
cos𝜃𝜃𝑖 − �𝛺12 + 𝛺32�sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + �𝛺̇3 + 𝛺1𝛺2� 

)۱۰( (ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖))) = 𝐹sin𝛿2 

 
(𝑚 + 𝑚0)𝑎𝑧 + (𝑚𝑏 + 𝑚0ℎ0)�𝛺̇2 − 𝛺1𝛺3�+ �𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑎𝑧 + 𝑙𝑖 

(𝜑̈𝜑𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 𝜃̈𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − 𝜑̇𝜑𝑖
2sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 𝜃̇𝜃𝑖

2 
2𝜑̇𝜑𝑖𝛺2sin𝜑𝜑𝑖 − 2𝜑̇𝜑𝑖𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + �𝛺̇1 +𝛺2𝛺3�sin𝜑𝜑𝑖 
 sin𝜃𝜃𝑖 − (𝛺1

2 + 𝛺2
2)sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − (𝛺̇2 − 𝛺1𝛺3)(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 

)۱۱( cos𝜑𝜑𝑖))) = −𝐹sin𝛿1cos𝛿2 

 
𝛺̇1(𝐽𝑥 + 𝐼0) + 𝛺2𝛺3�𝐽𝑧 − 𝐽𝑦� + �𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(−𝛺̇3(ℎ𝑖  

−𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)− 𝑎𝑦 − 𝛺1𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
 cos𝜑𝜑𝑖)) + sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖(−𝛺̇2�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖� + 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺3(ℎ𝑖 − 

 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑎𝑧) + 𝜑̇𝜑𝑖cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 �2𝛺2�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖��) + 
𝐼𝑖
𝑚𝑖

�𝜑̈𝜑𝑖 + 𝛺̇1�+ 𝐼𝑖�θ̇𝑖𝛺2 +𝛺2𝛺3�− 𝛺3𝑣𝑧(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)) )

= 𝑀𝑥 
)۱۲(  

 
(𝑚𝑏+ 𝑚0ℎ0)�𝛺̇2 + 𝑎𝑧�+ 𝛺̇2�𝐽𝑦 + 𝐼0�+𝛺1𝛺3(𝐽𝑥 − 𝐽𝑧) + 

�𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(−𝛺32(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑥 − 𝛺3𝑣𝑦) 

+sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖(2𝛺3𝑣𝑧 − 2𝛺1𝑣𝑥)− (ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)(−2𝜑̇𝜑𝑖 

 𝛺2sin𝜑𝜑𝑖 + 𝛺2𝛺3sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖)) − �ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖�((−𝛺̇2 + 

𝛺1𝛺3)(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑎𝑧) +
𝐼𝑖𝛺̇2
𝑚𝑖

+ 𝐼𝑖𝛺3(𝜑̇𝜑𝑖 +𝛺1)− 
)۱۳( 𝐼𝑖𝛺1�𝜃̇𝜃𝑖 + 𝛺3�) = 𝑀𝑦 − 𝐹(𝑏 + 𝑑)sin𝛿1cos𝛿2 

(𝑚𝑏+ 𝑚0ℎ0)�𝛺̇3 − 𝑎𝑦�+ 𝛺̇3(𝐽𝑧 + 𝐼0) + 𝛺1𝛺2�𝐽𝑦 − 𝐽𝑥�+ 

�𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 �𝑎𝑥 +𝛺22(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ sin𝜑𝜑𝑖 

cos𝜃𝜃𝑖�𝛺2𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)− 2𝛺2𝑣𝑦�− 𝛺1𝛺2cos𝜑𝜑𝑖) + 

(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) �𝑎𝑦 + �𝛺̇3 + 𝛺1𝛺2�(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+
𝐼𝑖
𝑚𝑖

 
(𝜃̈𝜃𝑖 + 𝛺̇3) + 𝐼𝑖𝛺2(−𝜑̇𝜑𝑖 − 𝛺1) + 𝐼𝑖𝛺1𝛺2)

= 𝑀𝑧 − 𝐹(𝑏 +  𝑑)sin𝛿2 
)۱۴(       
 

�(𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖�𝑣̇𝑥 + 𝑙𝑖𝜑̈𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖 + 𝑙𝑖𝜑̇𝜑𝑖2cos𝜑𝜑𝑖�+ cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 

�𝛺̇3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑦�+ 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖(𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣𝑦) + 𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣𝑦� 
+cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�−𝛺̇2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑧�+ 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 
�𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)� 
−�𝛺32 +𝛺22�sin𝜑𝜑𝑖(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣𝑥(−𝛺3sin𝜑𝜑𝑖 + 
 𝛺1cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − 𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖) + 𝑣𝑧 
 (𝛺2sin𝜑𝜑𝑖 − 𝛺1cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖)))) + 𝐼𝑖(𝜑̈𝜑𝑖 + 𝛺̇1) − 

)۱۵(      𝜖𝑖𝜑̇𝜑𝑖 = 0. ∀𝑖 
 

�(𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�𝛺̇3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑦� + 𝜑̇𝜑𝑖cos𝜑𝜑𝑖 

cos𝜃𝜃𝑖�𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖(−𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
 cos𝜑𝜑𝑖)) + sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖�𝛺̇2�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖� − 𝑣̇𝑧� + 𝜑̇𝜑𝑖 
cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖�𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(𝛺2(ℎ𝑖 − 
𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)) + 𝑣𝑥(𝛺3sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 𝛺2sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖)− 𝑣𝑦𝛺1 
sin𝜑𝜑𝑖 sin𝜃𝜃𝑖 − 𝑣𝑧𝛺1sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖))) + 𝐼𝑖(𝜃̈𝜃𝑖 + 𝛺̇3) + 

)۱۶(      𝜖𝑖𝜃̇𝜃𝑖 = 0. ∀𝑖 
 .[16]اند صورت کامل در نظر گرفته شده ها معادلات به سازی در شبیه

ام و در این مقاله iمومنتوم اینرسی آونگ  𝐼𝑖در معادلات بالا، 
𝑎عددی ثابت در نظر گرفته شده است. همچنین  = [𝑎𝑥  𝑎𝑦 𝑎𝑦]𝑇 

 آید: بردار شتاب مرکز جرم تانکر است و از رابطه زیر به دست می
)۱۷( 𝑎 = 𝑉̇ + 𝛺 × 𝑉 
 

 قانون کنترلی -۳
آمده در بخش قبل را در نظر  دست سیستم و معادلات دینامیکی به

طور که مشخص است، معادلات دینامیکی  گیریم. همان می
ها  آونگغیرخطی هستند. بنابراین برای کنترل وضعیت فضاپیما و 

های کنترل غیرخطی استفاده کرد که  تر باید از روش در حالت واقعی
البته در این بخش، دو قانون کنترلی مبنی بر تابع نامزد لیاپانوف 

شود. برای این منظور ابتدا با درنظرگرفتن معادلات  طراحی می
های قانون کنترلی  کنیم که ورودی دینامیکی فرض می

جرم و زوایای انحراف گیمبال)، صفر و  های حول مرکز (مومنتوم
باشد. آنگاه یک رابطه تعادل  Fنیروی پیشران اصلی ثابت و برابر با 

 صورت زیر برقرار خواهد بود: نسبی به
)۱۸( 𝑣𝑦 = 𝑣�𝑦 .𝑣𝑧 = 𝑣�𝑧 .𝜗𝜗 = 𝜗̃𝜗.𝛺 = 0. 𝜁𝜁 = 𝜁𝜁̇ = 0 

𝜗𝜗در اینجا  = [𝜗𝜗1 𝜗𝜗2 𝜗𝜗3]𝑇  .بردار زوایای وضعیت فضاپیما است
اعدادی ثابت و دلخواه هستند که البته  𝜐�𝑧و  𝜐�𝑦همچنین در اینجا 

به رابطه  ۹شوند. با این فرض معادله  در اینجا صفر در نظر گرفته می
 شود: زیر تبدیل می
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)۱۹( 𝑎𝑥 =
𝐹

𝑚 + 𝑚0 + ∑ 𝑚𝑖
2
𝑖=1

 

های  تبدیل ورودیگیریم و با  ) را در نظر می۱۰-۱۶حال معادلات (
شکل  ، این معادلات را به(𝑢1−5)های جدید  کنترل به ورودی

 نویسیم: یافته می کاهش
)۲۰( 𝑣̇𝑦 = 𝑢1 − 𝑣𝑥𝛺3 + 𝑣𝑧𝛺1 
)۲۱( 𝑣̇𝑧 = 𝑢2 − 𝑣𝑦𝛺1 + 𝑣𝑥𝛺2 

)۲۲( 𝛺̇1 = 𝑢3 
)۲۳( 𝛺̇2 = 𝑢4 
)۲۴( 𝛺̇3 = 𝑢5 
 

𝜑̈𝜑𝑖 = (
−1

�𝑚𝑖𝑙𝑖
2sin𝜑𝜑𝑖2 + 𝐼𝑖�

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖�𝑣̇𝑥 + 𝑙𝑖𝜑̇𝜑𝑖2cos𝜑𝜑𝑖�+ 

cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖�𝛺̇3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑦�+ 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖  sin𝜃𝜃𝑖 
�𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣𝑦�+ 𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣𝑦) + cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(−𝛺̇2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑧) + 
 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(𝛺2 
 (ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)) − (𝛺3

2 + 𝛺2
2)sin𝜑𝜑𝑖�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖� + 𝑣𝑥 

(−𝛺3sin𝜑𝜑𝑖 +𝛺1cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − 𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖 

cos𝜃𝜃𝑖) + 𝑣𝑧(𝛺2sin𝜑𝜑𝑖 − 𝛺1cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖))) +
𝐼𝑖𝛺̇1
𝑚𝑖

− 

)۲۵( 
 
𝜖𝑖𝜑̇𝜑𝑖
𝑚𝑖

) 

 
𝜃̈𝜃𝑖 = (

−1
𝐼𝑖

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�𝛺̇3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖𝑐𝑜𝑠𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑦� + 𝜑̇𝜑𝑖cos𝜑𝜑𝑖 

 cos𝜃𝜃𝑖 �𝛺3�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖�� + 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖(−𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
 cos𝜑𝜑𝑖)) + sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖�𝛺̇2�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖� − 𝑣̇𝑧� + 𝜑̇𝜑𝑖 
cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖�𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(𝛺2(ℎ𝑖 − 
𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)) + 𝑣𝑥(𝛺3sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 𝛺2sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖)− 𝑣𝑦𝛺1 

 
)۲۶(  sin𝜑𝜑𝑖 sin 𝜃𝜃𝑖 − 𝑣𝑧𝛺1sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖)) +

𝐼𝑖𝛺̇3

𝑚𝑖
−
𝜖𝑖𝜃̇𝜃𝑖
𝑚𝑖

) 

را با درنظرگرفتن معادلات دینامیکی  𝑉1حال تابع نامزد لیاپانوف 
را بدون درنظرگرفتن  𝑉2) و تابع نامزد لیاپانوف 𝜃̈𝜃و  𝜑̈𝜑ها ( آونگ

رابطه تعادل نسبی  ها برای پایدارسازی معادلات دینامیکی آونگ
 کنیم. ) معرفی می۱۸(

𝑉1 =
1
2

(𝑟1𝑣𝑦2 + 𝑟2𝑣𝑧2 + 𝑟3𝜗𝜗12 + 𝑟4𝛺12 + 𝑟5𝜗𝜗22 + 𝑟6𝛺22 + 𝑟7 

 𝜗𝜗3
2 + 𝑟8𝛺3

2) +
1

2
�𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑟9(𝜑̇𝜑𝑖
2 + �

−1

�𝑙𝑖2sin𝜑𝜑𝑖
2 + 𝐼𝑖�

� 

 (−2𝜑̇𝜑𝑖𝛺3ℎ𝑖𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + 2𝜑̇𝜑𝑖𝛺2ℎ𝑖𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 2𝜑̇𝜑𝑖 

𝛺1𝐼𝒊) + 𝑟10(𝜃̇𝜃𝑖
2 + �

−1
𝐼𝒊
� (−2𝜃̇𝜃𝑖𝛺3𝐼𝒊 − 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺3ℎ𝑖𝑙𝑖sin𝜑𝜑𝑖 

)۲۷(      cos𝜃𝜃𝑖 − 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺2ℎ𝑖𝑙𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖)) 
 

𝑉2 =
1
2

(𝑟1𝑣𝑦2 + 𝑟2𝑣𝑧2 + 𝑟3𝜗𝜗12 + 𝑟4𝛺12 + 𝑟5𝜗𝜗22 + 𝑟6𝛺22 + 𝑟7 
)۲۸(      𝜗𝜗3

2 + 𝑟8𝛺3
2) 

های حالت سیستم فضاپیما  حاصل مجموع مربعات متغیر V2تابع 

دلیل  نیز به V1ها بوده، بنابراین تابعی مثبت است. تابع  و آونگ
𝑟3−8اینکه  ≫ 1 ≫ 𝑟9.10  بوده، تابعی مثبت است. بنابراین دو

شده برای طراحی کنترلر، توابعی پایدار  تابع نامزد لیپانوف معرفی
های کنترلر جدید، از توابع لیاپانوف  هستند. برای تعیین ورودی

گیریم و سپس با توجه به  می پیشنهادی نسبت به زمان مشتق
های  )، ورودی۲۰-۲۶یافته دینامیک فضاپیما ( معادلات کاهش

کنیم. بنابراین مشتق توابع  گذاری می جدید کنترل را در آنها جای
 شکل زیر خواهند بود: نامزد لیاپانوف، توابعی به

𝑉̇1 = [𝐴] + [𝐵]𝑢1 + [𝐶]𝑢2 + �[
3

𝑖=1

(𝑓𝑖1𝑢3 + 𝑓𝑖2𝑢4 + 𝑓𝑖3𝑢5 + 𝑔𝑖) 

)۲۹(      𝛺𝑖] 
 

𝑉̇2 = �𝐴̂� + �𝐵��𝑢�1 + �𝐶̂�𝑢�2 + �[
3

𝑖=1

(𝑓𝑖1𝑢�3 + 𝑓𝑖2𝑢�4 + 𝑓𝑖3𝑢�5 + 𝑔�𝑖) 

)۳۰(      𝛺𝑖] 
 

، 𝑓𝑖1 ،𝑓𝑖2 ،𝑓𝑖3 ،𝑔𝑖 ،[𝐴̂] ،[𝐵�] ،[𝐶̂] ،𝑓𝑖1، [𝐶]، [𝐵]، [𝐴]در اینجا 
𝑓𝑖2 ،𝑓𝑖3  و𝑔�𝑖 های حالت سیستم خواهند بود.  توابعی از متغیر

از روابط زیر به  𝑉1های جدید کنترل حاصل از تابع نامزد  ورودی
 دست خواهند آمد:

)۳۱( 𝑢1 = 𝑤1[𝐵] 
)۳۲( 𝑢2 = 𝑤2[𝐶] 
 
)۳۳( �

𝑢3
𝑢4
𝑢5
� = −�

𝑓11 𝑓12 𝑓13
𝑓21 𝑓22 𝑓23
𝑓31 𝑓32 𝑓33

�

−1

�
𝑔1 + 𝑤3𝛺1
𝑔2 +𝑤4𝛺2
𝑔3 + 𝑤5𝛺3

� 

از روابط  𝑉2های جدید کنترل حاصل از تابع نامزد  همچنین ورودی
 زیر به دست خواهند آمد:

)۳۴( 𝑢1 = 𝑤1[𝐵�] 
)۳۵( 𝑢2 = 𝑤2�𝐶̂� 
 
)۳۶( �

𝑢3
𝑢4
𝑢5
� = −�

𝑓11 𝑓12 𝑓13
𝑓21 𝑓22 𝑓23
𝑓31 𝑓32 𝑓33

�

−1

�
𝑔�1 +𝑤3𝛺1
𝑔�2 + 𝑤4𝛺2
𝑔�3 +𝑤5𝛺3

� 

مقادیری مثبت و دلخواه هستند. در بخش  𝑤1−5در روابط بالا 
مبنی بر دو تابع شده  های طراحی بعدی، تفاوت این دو نوع کنترلر

 نامزد لیپانوف متفاوت بررسی خواهد شد.
 

 سازی و نتایج شبیه -۴
شده در بخش قبل برای سیستم فضاپیما و  قوانین کنترلی طراحی

وسیله مدل دوآونگی در فضای  تلاطم سوختی که تلاطم آن به
سازی شده، طراحی  بعدی برای توصیف دو مد اول تلاطم مدل سه

سازی و اعمال  این بخش با انجام یک شبیهشده است. حال در 
شده روی یک مثال از سیستم فضاپیما و  قوانین کنترلی طراحی

ها را بررسی  تلاطم، تأثیر این قوانین روی وضعیت فضاپیما و آونگ
یافته دینامیک  کنیم. برای این منظور، معادلات کاهش می

یم و گیر ) را در نظر می۲۰-۲۶شده فضاپیما و تلاطم ( ترکیب
گذاری  ) در آن جای۳۱-۳۶را از روابط ( (𝑢1−5)های کنترل  ورودی

های فیزیکی موجود در این معادلات از  کنیم. همچنین پارامتر می
 شوند. استخراج می ۲های کنترلی از جدول  و پارامتر ۱جدول 
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 های فیزیکی پارامتر )۱جدول 

𝑚 =۹۷۵ 
𝑚0 =۴۸۰ 
𝑚1 =۵۰ 
𝑚2 =۵ 

Kg 

ℎ0 = ۰۵/۰  
ℎ1 = ۶/۰  
ℎ2 = ۹/۰  
𝑏 = ۶/۰-  
𝑑 = ۲/۱  

m 

𝐼1 =۱۰ 
𝐼2 =۱ Kg.m2 

  

𝐹 =۲۴۵۰ N 
𝑙1 = ۲/۰  
𝑙2 = ۱/۰  m 

𝜀1 = ۷/۳  
𝜀2 = ۵/۰  Kg.m2/s 

 
 های کنترلی پارامتر) ۲جدول 

𝑟1 = 𝑟2 = ۸ × ۱۰−۷
 𝑟4 = 𝑟6 = 𝑟8 =۵۰۰ 

𝑟3 = 𝑟5 = 𝑟7 = ۱ × ۱۰۳
 𝑟9 = 𝑟10 = ۱ × ۱۰−۵ 

𝑤1 = 𝑤2 = ۱ × ۱۰۴
 𝑤3 = 𝑤4 = 𝑤5 = ۴ × ۱۰۴ 

 
 شرح زیر است: به سازی شبیهشرایط اولیه در این 

𝑣𝑥0 = 3000
m
s

. 𝑣𝑦0 = 75
m
s

. 𝑣𝑧0 = 25
m
s

.𝜗𝜗10 = 5° .𝜗𝜗20 = 2°.  
 𝜗𝜗30 = −5°.𝜑𝜑10 = 30°.𝜑𝜑20 = 40°.𝜃𝜃10 = 20°.𝜃𝜃20 = 10°. 
𝜗̇𝜗10 = 𝜗̇𝜗20 = 𝜗̇𝜗30 = 𝜑̇𝜑10 = 𝜑̇𝜑20 = 𝜃̇𝜃10 = 𝜃̇𝜃20 = 0

rad
s  

 𝑉1شده مبنی بر تابع نامزد لیاپانوف  های طراحی در ابتدا تأثیر کنترلر
های سرعت فضاپیما در نمودار  کنیم. پاسخ زمانی بردار را بررسی می

های سرعت  توان مشاهده کرد که بردار آورده شده است. می ۱
صورت مماسی بعد از گذشت  ) به𝜐𝑧و  𝜐𝑦متقاطع فضاپیما (

کنند و این در حالی بوده که بردار  ثانیه به سمت صفر میل می۵۰۰
در حال  𝑎𝑥حور طولی آن با شتاب سرعت فضاپیما در راستای م

افزایش است. همچنین پاسخ زمانی زوایای وضعیت فضاپیما نیز 
توان مشاهده کرد که زوایای  آورده شده است و می ۲در نمودار 

ثانیه به ۲۰۰) نیز پس از گذشت 𝜗𝜗3و  𝜗𝜗1 ،𝜗𝜗2وضعیت فضاپیما (
 کنند. سمت صفر میل می

در  x (𝜑𝜑)بت به محور ها نس پاسخ زمانی زاویه وضعیت آونگ
توان مشاهده کرد که این زاویه برای  آورده شده است. می ۳نمودار 

صورت مماسی به سمت صفر  ثانیه به۷۰۰هر دو آونگ بعد از گذشت 
ها نسبت  کند. همچنین پاسخ زمانی زاویه وضعیت آونگ میل می
توان مشاهده کرد  آورده شده و می ۴نیز در نمودار  z (𝜃𝜃)به محور 

کننده مد اول از تلاطم  که این زاویه برای آونگ اول که توصیف
شود.  ثانیه پایدار می۷۰۰است، پس از چند نوسان و بعد از گذشت 

برای آونگ دوم نیز نوسان این زاویه نسبت به آونگ اول کمتر است 
 شود. ثانیه پایدار می۱۰۰و پس از گذشت 

شده فضاپیما  کیبیافته دینامیک تر گذاری معادلات کاهش با جای
توان  ) می۱۰-۱۴) در معادلات دینامیکی کامل (۲۰-۲۶ها ( و آونگ

) را 𝛿2و  𝑀𝑋 ،𝑀𝑦 ،𝑀𝑧 ،𝛿1های کنترلی ( پاسخ زمانی ورودی
 ۶و  ۵های کنترل در نمودارهای  مشاهده کرد. پاسخ زمانی ورودی

 آورده شده است.
در بخش قبل، دو تابع نامزد لیاپانوف برای طراحی قانون کنترلی 
معرفی شد. در ابتدای این بخش به بررسی نتایج قانون کنترلی 

هایی با  پرداخته شد که شامل ترم 𝑉1مبنی بر تابع نامزد لیاپانوف 
 𝜑̈𝜑ها ( وضعیت آونگ  یافته درنظرگرفتن معادلات دینامیکی کاهش

 ) بود.𝜃̈𝜃و 
شده در بخش قبل را مورد  دو قانون کنترلی طراحی حال تفاوت

برای بررسی  سازی دهیم. برای این منظور، شبیه بررسی قرار می

های  با همان پارامتر 𝑉2قانون کنترلی مبنی بر تابع نامزد لیاپانوف 
های کنترلی و شرایط اولیه حالت قبل (بررسی  فیزیکی، پارامتر

سازی  ) انجام شد. این شبیه𝑉1 قانون کنترلی مبنی بر تابع نامزد
های سرعت و زوایای وضعیت  نشان داد که پاسخ زمانی بردار

فضاپیما در دو حالت، مشابه و منطبق بر یکدیگر هستند. اما پاسخ 
ها بر یکدیگر منطبق نیستند و اندکی  زمانی زوایای وضعیت آونگ

رلی ها در حالتی که قانون کنت تفاوت دارند. زوایای وضعیت آونگ
های اولیه  طراحی شده است، در ثانیه 𝑉2براساس تابع نامزد 

های  سازی، اندکی نوسان بیشتری دارند. این تفاوت در پاسخ شبیه
 آورده شده است. ۸و  ۷زمانی برای دو حالت، در نمودارهای 
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 یریگ جهینت -۵

در این مقاله، دینامیک تلاطم در تانکر فضاپیمایی که تنها بخشی از 
وسیله مدل مکانیکی دوآونگی برای بررسی دو مد  بهاست،  آن پر

بعدی صورت  سازی در فضای سه اول از تلاطم، مدل شد. این مدل
سازی به واقعیت  شدن مدل  تر گرفت و این موضوع باعث نزدیک

شده فضاپیما و تلاطم به دست  شود. پس از آن معادلات ترکیب می
ل برای کنترل آمد. این معادلات غیرخطی بودند، به همین دلی

وضعیت فضاپیما که هدف از ایجاد قانون کنترلی بود، دو قانون 
کنترلی مبنی بر تابع نامزد لیاپانوف ایجاد شد. یکی از توابع 

هایی از دینامیک تلاطم و دیگری  لیاپانوف پیشنهادی شامل پارامتر
مشاهده شد که هر دو  سازی ها بود. با انجام شبیه فاقد این پارامتر

کردن اثر تلاطم روی وضعیت  ن کنترلی ایجادشده در خنثیقانو
های اندکی در نتایج دو  خوبی عمل کردند. اما تفاوت فضاپیما به

ها به این نتیجه  قانون کنترلی وجود داشت که با بررسی تفاوت
رسیده شد که قانون کنترلی مبنی بر تابع نامزد لیاپانوف شامل 

کردن اثر تلاطم، عملکرد بهتری  ثیهای دینامیک تلاطم در خن پارامتر
 دارد.
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