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تر باید از  از آنجا که معادلات سینماتیک و دینامیک وضعیت فضاپیما، معادلاتی غیرخطی هستند، برای کنترل در حالت واقعی 
های پایدار  تکنیک سیستماتیک بر پایه لیاپانوف برای طراحی کنترل کی عقبشود. روش گام به  های کنترل غیرخطی استفاده  روش

های مختلف در سیستم هستیم،  . از آنجایی که در عمل شاهد حضور اغتشاشات و عدم قطعیتاستخطی  های دینامیکی غیر سیستم
موارد،  گونه نیاها و اغتشاشات را داشته باشد. بنابراین در  نیاز است که کنترلر طراحی شده قابلیت مقاومت در برابر این عدم قطعیت

شود تا  شود که در آن یک ترم دمپینگ غیرخطی به کنترلر اضافه می یی به نام گام به عقب مقاوم استفاده ما افتهیبهبوداز روش 
سینماتیکی و  معادلات استخراجهای پارامتری سیستم مقاومت کند. در این مقاله،پس از  بتواند در برابر اغتشاشات و عدم قطعیت

کنترلر پایدار وضعیت  کی استانداردعقب دینامیکی فضاپیما بر حسب پارامترهای اصلاح شده رودریگز، با استفاده از روش گام به 
شود. سپس به منظور ایجاد مقاومت در  برای سیستم غیرخطی فضاپیما طراحی و پایداری آن توسط تئوری لیاپانوف اثبات می

، با اضافه نمودن ترم دمپینگ غیرخطی به روش گام به عقب استاندارد، فضاپیما سیستم در برابر عدم قطعیت در ماتریس اینرسی
سازی، دقت تعقیب وضعیت و همچنین  شود. نتایج شبیه می سازی پیادهگام به عقب مقاوم بر روی سیستم معادلات فضاپیما 

 .دهند نشان میهای پارامتری را  آمیز بودن روش گام به عقب مقاوم برای مقاومت در برابر عدم قطعیت موفقیت
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 Since the kinematics and dynamics equations of spacecraft are nonlinear equations,  nonlinear 
control methods should be used for more practical control. The backstepping is a Lyapunov based 
systematic method for designing stable controls for nonlinear dynamic systems. Since in practice 
there are uncertainties and disturbances in systems, the designed controller should have 
robustness against these disturbances and uncertainties. So in such cases,  a modified 
backstepping method named robust backstepping is used, in which a nonlinear damping term is 
added  to have robustness against disturbances and parametric uncertainties. In this paper, after 
deriving spacecraft equations in terms of Modified Rodrigues Parameters, we design a stable 
attitude controller for spacecraft using standard backstepping method and proof the stability 
using Lyapunov theory. Then, to create system robustness against uncertainty in spacecraft 
inertial matrix,  a nonlinear damping term is added to standard backstepping method and the 
robust backstepping method is implemented on spacecraft equations. Simulation results show 
attitude tracking accuracy and success of robust backstepping method in having robustness 
against parametric uncertainties. 
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 مقدمه -1

های غیرخطی در  های جدید برای کنترل سیستم ها و تکنیک نیاز به روش

نتایج این نیاز و  نیتر مهمشود. یکی از  های اخیر بیشتر احساس می سال

 بهمطالعات آن، روش گام به عقب است که ابزاری قدرتمند برای طراحی 

زیادی دهد که تعداد  انعطاف روش گام به عقب به آن اجازه می آورد. می وجود

های  تر از آن چیزی که در روش از مسائل طراحی را تحت شرایطی گسترده

آمیزی برای  موفقیت طور بهشدیم حل کند. این روش  دیگر با آن روبرو می

 [.3-1ای از مسائل غیرخطی بکار برده شده است] طیف گسترده

، یک روش طراحی کنترل سیستماتیک بر پایه گام به عقب روش کنترل 

رود. ایده این  های غیرخطی بکار می که برای سیستم استتئوری لیاپانوف 
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هایی شامل  روش گسترش تابع لیاپانوف از یک سیستم ساده به سیستم

همزمان طراحی کنترل پسخورد برای  طور بهمتغیرهای حالت اضافه و 

برای این روش به خاصیت گام به عقب ری گذا تضمین پایداری است. دلیل نام

، جایی که یک قانون کنترل برای گردد یبازمبازگشتی آن در طراحی کنترل 

 شود. مین پایداری سیستم ساخته میتض

ای از  کند و برای دسته ای را دنبال می یک الگوریتم پلهگام به عقب روش 

ر واقع زمانی که . ددارد کاربرد حیصر پسخورد یها ستمیس نامها به  سیستم

های قابل تبدیل به فرم  ای از سیستم های کنترل شده جزء دسته فرآیند

روش مشخصات تعقیب و تنظیم محلی یا کلی را  نیا باشند، حیصر پسخورد

این است که  عقب به گام روش یایمزا نیتر مهمکند. یکی از  تضمین می

این تکنیک  دارد.های غیرخطی کاربردی را  قابلیت جلوگیری از حذف المان

گام به عقب شود که  بندی می کلی به چند روش مختلف تقسیم طور به

استاندارد گام به عقب باشند.  مقاوم جزئی از آنها میگام به عقب استاندارد و 

ها  است که در این روش، از عدم قطعیتگام به عقب ترین روش  در واقع اصلی

توان  دانیم در عمل نمی که می طور همانشود. اما  می نظر صرفو اغتشاشات 

پوشی کرد، بنابراین نیاز است که روش  ها چشم از اغتشاشات و یا عدم قطعیت

بکار رفته قابلیت مقاومت در برابر اغتشاشات را داشته باشد. گام به عقب 

توان این  بنابراین با اضافه نمودن ترمی به نام ترم دمپینگ غیرخطی، می

گام به را به عقب  گام نوعآورد. این  وجود بهعقب گام به خاصیت را در روش 

 نامند. مقاوم میعقب 

با استفاده از روش گام به عقب تطبیقی به طراحی کنترلر ] 4[درمرجع 

پایدارسازی معادلات خطای کواترنین وضعیت یک فضاپیما و سپس به 

مسئله کنترل مقاوم نیز  ]5[وضعیت فضاپیما پرداخته شده است. در مرجع 

مانورهای وضعیت فضاپیمای صلب در حضور عدم قطعیت ماتریس اینرسی و 

شود. در این مقاله یک طراحی کنترل مد  اغتشاشات خارجی بررسی می

که نیازی به کران  شده یبررسجواب  عنوان بهلغزشی بر پایه گام به عقب 

در مقایسه با کنترل  بالایی عدم قطعیت پارامتریک و اغتشاش ندارد. این روش

مد لغزشی تطبیقی رایج دو مزیت مهم دارد. از لحاظ تئوری، پایداری مجانبی 

شوند و از لحاظ عملی،  تضمین می ذکرشدهمتغیرهای وضعیت در روش 

مشکل تطبیق بیش از حد در این روش برطرف شده و عملکرد بهبود یافته 

 است.
گام به عقب به عنوان  های داخل کشور نیز روش در تحقیقات و پژوهش

 بهتکنیکی جدید در کنترل در چند سال اخیر مورد توجه قرار گرفته است. 

نوظهور بودن این روش، مقالات و تحقیقات داخلی کمی در این مورد به  لیدل

توان به  های انجام شده، می چاپ رسیده است. از جمله این مقالات و پژوهش

یک کنترلر غیرخطی به روش گام به ، ]6[اشاره کرد. در مرجع ] 6[مرجع 

که در آن پایدارسازی  شده استفادهعقب برای کنترل حرکت طولی هواپیما 

شود.  کلیه متغیرهای حالت بر اساس روش لیاپانوف به طور هم زمان انجام می

هدف از طراحی کنترلر ردیابی زاویه مسیر پرواز بوده است که برای تنظیم آن 

در ی گام استفاده شد. همچنین ا هیزاوله و سرعت از دو سیگنال زاویه حم

عقب و  های گام به با استفاده از روش مایهواپ یقیتطببه کنترل پرواز ] 7[مرجع 

با استفاده  اما در زمینه کنترل وضعیت فضاپیما شبکه عصبی پرداخته شده است.

در داخل کشور مشاهده نشد. بنابراین در  شده چاپ   از روش گام به عقب، مقاله

 به این موضوع پرداخته شود. شتریب اتیجزئشود با  مقاله حاضر سعی می

در قسمت بعد، پس از استخراج معادلات سینماتیک و دینامیک فضاپیما، 

شود. سپس  استاندارد و مقاوم پرداخته میگام به عقب های  به تشریح روش

شوند و در نهایت نیز  سازی می ها بر روی معادلات فضاپیما پیاده این روش

  گام به عقبهای  سازی تعقیب وضعیت فضاپیما با استفاده از روش نتایج شبیه

 شوند. استاندارد و مقاوم ارائه می

 فضاپیما معادلات -۲

معادلات سینماتیک و دینامیک فضاپیما بر حسب در این بخش به استخراج 

 شود. پارامترهای اصلاح شده رودریگز پرداخته می

 معادلات سینماتیک -۲-1

 نجایاکند. در  سینماتیک، حرکت جسم را با توجه به سرعت آن تشریح می

شود. معادله سینماتیکی  حرکت دورانی فضاپیما در نظر گرفته می تنها

 شود: ( نوشته می1)فضاپیما بصورت رابطه 

BOای دستگاه بدنی نسبت به دستگاه دورانی و  سرعت زاویه( )N 

 . است ماتریس سینماتیکی بر حسب 

کند، رابطه  دوران می nبا فرض اینکه دستگاه مختصات دورانی با نرخ 

 :استای برقرار  ( بین بردارهای سرعت زاویه2)

(2) 
2( )BO BI nc    

BI2ای دستگاه بدنی نسبت به دستگاه اینرسی و  سرعت زاویه( )c  

های هادی انتقال بردار از دستگاه دورانی به  ستون دوم ماتریس کسینوس

به خوبی  1های بدنی و دورانی در شکل  محورهای دستگاه. استدستگاه بدنی 

 ( نوشت :3توان بصورت معادله ) ( را می1معادله ). اند شده دادهنشان 

(3) 
2( )( ( ))BIN nc     

 .است( فرم اصلی معادله سینماتیک فضاپیما 3رابطه )

)برای استخراج ماتریس  )N  بردار ،v  در دستگاه بدنی در نظر

شود. برای بدست آوردن مشتق زمانی این بردار نسبت به دستگاه  گرفته می

دورانی، ابتدا بردار را به دستگاه دورانی انتقال داده، مشتق زمانی آن را 

 شده گفتهشود. با روش  محاسبه کرده و سپس به دستگاه بدنی انتقال داده می

 (:4و با توجه به رابطه )

(4) 
O B

BOdv dv
v

dt dt
   

 ( نتیجه خواهد شد:5رابطه )

(5) BO
TCC S


 

های هادی انتقال بردار از دستگاه دورانی  همان ماتریس کسینوس Cکه 

BOSبه دستگاه بدنی و 


( 6که طبق رابطه ) است1BOماتریس پادمتقارن

 برابر است با:

(6) 



 

 

 

 
 
 
 
  
 
 
 
 
 

3 2

3 1

2 1

0

0

0

BO

BO BO

BO BO

BO BO

S 

 ( بازنویسی کرد:7توان بصورت معادله ) ( را می5معادله )

(7) ( ) ( )BO BO
T T T TCC S CC S C

 
   

)توان ماتریس  و از این معادله دیفرانسیل می )N  .را بدست آورد 
                                                                                                                                      
1- Skew Symmetric 

(1) ( ) BON   
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  گزیرودر شده اصلاحپارامترهای  -۲-1-1

ی بدست آمده ا مؤلفهای سه  پارامترهای اصلاح شده رودریگز یک نمایش زاویه

. در مقاله حاضر، بجای استفاده از [9،8]از پارامترهای کواترنین هستند

های متداول در استخراج معادلات سینماتیکی و دینامیکی فضاپیما از  بیان

پارامترهای اصلاح شده رودریگز استفاده ها و زوایای اولر، از  جمله کواترنین

شود. دلیل این استفاده، مزیت این روش نسبت به روش کلاسیک  می

 363ها در زوایای  پارامترهای رودریگز است که در این روش سینگولاریتی

درجه  193تر از زمانی است که در  افتند که بسیار کاربردی درجه اتفاق می

این روش عملکرد بسیار نزدیکی به پارامترهای فتد. همچنین  ا این اتفاق می

کند. بردار  استفاده می مؤلفهکواترنین دارد با این مزیت که تنها از سه 

 شود: ( نوشته می9پارامترهای اصلاح شده رودریگز بصورت رابطه )

(9)  
 41

q

q
 

 مؤلفهنیز  4qبرداری شامل سه پارامتر ابتدایی کواترنین و  qکه 

چهارم آن است. رابطه بین پارامترهای کواترنین و زاویه اولر به شکل رابطه 

 :است( 8)

(8) 

  [
q

4q
]  

[
 
 
 
 

sin( )
2

k


cos( )

2 ]
 
 
 
 

 

و ارتباط پارامترهای کواترنین با پارامترهای  ذکرشدهبا استفاده از روابط 

های هادی انتقال از دستگاه دورانی به  اصلاح شده رودریگز، ماتریس کسینوس

 :[12-13]شود ( نوشته می13دستگاه بدنی به شکل رابطه )

(13) 

2

2

2 22 2

4(1 ) 8
( )

(1 ) (1 )

C I S S 




 


  

 

 

 ( برابر است با:11و طبق رابطه ) است ماتریس پادمتقارن  Sکه 

(11) 



 

 

 

 
 
 
 

  
 
 
 
 
 

3 2

3 1

2 1

0

0

0

S 

)2همچنین در روابط پیش رو، از  )c   3و( )c   به ترتیب برای نشان دادن

های دوم و سوم ماتریس فوق استفاده خواهد شد. بنابراین، معادله  ستون

ی راحت بهسینماتیکی فضاپیما بر حسب پارامترهای اصلاح شده رودریگز 

 ( داریم:12آید. طبق رابطه ) بدست می

 

 
 های مختصات بدنی و دورانی دستگاه 1 شکل

  2( ) ( ) ( )BO BIN N nc        

(12) 
21

( ) (1 ) 2 2
4

TN I S  
 

    
 

 

در بخش بعدی، معادلات دینامیکی فضاپیما به همراه گشتاور گرادیان 

 شوند. جاذبه بر حسب پارامترهای اصلاح شده رودریگز استخراج می

 دینامیک فضاپیما -۲-۲

برابر است با مشتق زمانی  واردشدههای  در یک جسم صلب، مجموع مومنتوم

( 13سی. طبق رابطه )ای حول مرکز جرم نسبت به دستگاه اینر مومنتوم زاویه

 داریم: 

(13) 
I

dH
M

dt
 

 شود: ( محاسبه می14طبق رابطه ) Hای  که مومنتوم زاویه

(14) BIH J 

 BIبه دلیل اینکه در معادلات دینامیک و سینماتیک فضاپیما تنها از 

کنیم.  استفاده می شود، در ادامه برای نشان دادن آن از  استفاده می

 ( است:15به شکل رابطه ) مایفضاپماتریس اینرسی 

(15) 

 
 
 
 

  
 
 
 
 
 

1

2

3

0 0

0 0

0 0

J

J J

J

 

برقرار  (16)ای کل معادله  بنابراین برای مشتق زمانی مومنتوم زاویه

 خواهد بود:

 
I B

dH dH
M H

dt dt
     

(16)                      
B

d
J J J S J

dt         

توان به سه  مومنتوم کل را می. است ماتریس پادمتقارن  Sکه 

 ( داریم:17مومنتوم اصلی تجزیه کرد. طبق رابطه )

(17) g c dM T T T   

که 
gT  ،گشتاور گرادیان جاذبه

cT  گشتاور کنترل و
dT  گشتاور

(  19اغتشاشی است بنابراین معادله دینامیک نهایی فضاپیما طبق رابطه )

 برابر است با:

(19) g c dJ S J T T T     
 

 گرادیان جاذبهگشتاور  -۲-۲-1

 :]13[آید ( بدست می18گشتاور گرادیان جاذبه از رابطه )

(18) 5
3g

GM
T R JR

R
  

 که در این رابطه:

(23) 33
     ,     

GM
n R R c

R
   

 های هادی. برابر است با ستون سوم ماتریس کسینوس 3cو 
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مقاوم گام به عقب استاندارد و گام به عقب های بعدی، روش  در بخش

 شود. هایی با درجات دلخواه توضیح داده می برای سیستم

 گام به عقب استاندارد -۳

های با درجه  در این بخش به تشریح روش گام به عقب استاندارد در سیستم

[. روش گام به عقب برای اولین بار در سال 14شود] دلخواه پرداخته می

ی گام گذار نامیک روش لیاپانوفی بازگشتی معرفی شد. دلیل  عنوان به 1883

گیرد که در طول روند  به عقب برای این روش از این حقیقت سرچشمه می

طراحی، طراح از معادله اسکالری که دورترین نسبت به ورودی کنترل است 

گیری( یک گام به عقب به سمت این ورودی کنترل  )از لحاظ تعداد انتگرال

شود. این روش  ردد و این موضوع بصورت یک روند بازگشتی تکرار میگ بازمی

های  آمیزی در مسئله کنترل وضعیت فضاپیما در ترم بصورت موفقیت

ابزاری برای طراحی  عنوان بهکواترنین بکار گرفته شده است که در این مقاله 

ز از های پارامترهای اصلاح شده رودریگ کنترلر پایدار وضعیت فضاپیما در ترم

آن استفاده خواهد شد. اکنون با ذکر یک مثال به تشریح این روش کنترلی 

 شود. پرداخته می

 شود: زیر در نظر گرفته می nسیستم درجه 

(21) 

   

    

 

 

1 1 1 1 1 2

1 2 1 1 2 1, , ..., , , , ..., ,

.

.

.

n n n n n n n

x f x g x x

x f x x x x g x x x x u

 

که در این سیستم   1
1 , , , n

nx x u R    و به ازای

 1,2, ,i n   : 0داریمig . 

را بصورت مجانبی تعقیب کند. روند کار    بتواند    هدف این است که

 ( داریم:22شود. طبق رابطه ) با تعریف مختصات خطای تعقیب آغاز می

(22)  1  ,        1,2, ,i i iz x i n


    

0و  xr ( می22. با تغییر مختصات معادله )  توان تابع کنترل

 :ساخت( 23لیاپانوف را برای هر مرحله از طراحی بصورت رابطه )

(23)     2
1 2 1 1 1 2 1

1
, , , , , , ,

2i i i i i iV z z z z V z z z z
  

    

 ( برابر است با :24( طبق رابطه )23مشتق تابع لیاپانوف )

(24)    1 2 1 1 1 2 1, , , , , , ,i i i i i i iV z z z z V z z z z z
  

    

 ( عبارت است از :25رابطه )و دینامیک مختصات خطا طبق 

(25) 
1 1 1i i i i i i i i iz x f g z g  
  

      

1nxو u


را   و کنترل ورودی     ساز داریپاهای مجازی  . کنترل

 ( محاسبه کرد:26توان به صورت رابطه ) می

      1 1 1 1
1

1
rc z f x

g
 

(26) 

 

 

 

 



  

  

    

    

   

1 1 1

1 1 1

1
 

1
 

  2,3, , 1 ,   0

j j j j j j j
j

n n n n n n
n

n

c z f g z
g

u c z f g z
g

j n c

 

( برای پسخورد استفاده 26های کنترلی ) ( از سیگنال21اگر در سیستم )

را بصورت مجانبی تعقیب کند. اثبات این موضوع،    تواند  می   شود، آنگاه 

امین تابع n اول مرتبه( و محاسبه مشتق زمانی 24( در )26با جایگذاری )

 ( داریم:27شود. طبق رابطه ) لیاپانوف انجام می

(27) 
1

2

n

n i i

i

V c z



  

منفی معین      ( در 27شود، رابطه ) که مشاهده می طور همان

است که با توجه به تئوری لاسال، پایداری مجانبی کلی را نتیجه 

 [.15دهد] می

 گام به عقب مقاوم -۴

گام به عقب استاندارد فرض شد که مدل کامل سیستم معلوم   در طراحی

که اگر یک عدم قطعیت در مدل سیستم و یا اغتشاش است. اما باید دید 

سازی قانون کنترل در مقابل  افتد. راه مقاوم وجود داشته باشد چه اتفاقی می

های دمپینگ غیرخطی به  های مدل اضافه کردن ترم قطعیت اغتشاشات و عدم 

 [.16کنترلر است]

 دمپینگ غیرخطی -۴-1

مغشوش غیرخطی اسکالر برای توضیح مفهوم دمپینگ غیرخطی، سیستم 

 شود: ( در نظر گرفته می29طبق رابطه )

(29)        x f x g x u x t    

در این سیستم  ( )t R تابع  یک تابع کراندار متغیر با زمان است و

( )t  به سیستم را ایفا  واردشدهدر حقیقت نقش گشتاورهای اغتشاشی

. هدف dTکند که در مورد فضاپیما برابر است با گشتاور اغتشاشی  می

 .است xکنترل، تنظیم متغیر 

شود.  گرفته می تابع کنترل لیاپانوف زیر برای طراحی گام به عقب در نظر

 ( داریم:28طبق رابطه )

(28) 21

2
V x 

 ( برابر است با:33که مشتق زمانی آن طبق رابطه )

(33)          V xx x f x g x u x t     
 

 

 وجود از اگر t گذشته کنترلر طراحی شود، برای  مانند و نظر صرف

 ( را خواهیم داشت:31(، معادله )33معادله )

(31) 

 
   

       2

1
 ,        0        

                         

u f x c x c
g x

V cx x x t x x t 

     
 

     

 

و  (x)که با توجه به مقادیر ممکن برای  t  احتمال ناپایدار شدن ،

 مبدا بسیار زیاد است.

  (، این معادله برابر است با31در پسخورد ) xs(x) با معرفی یک ترم 

 (:32معادله )

(32) 

 
     

     2 2

1
        

                     

u f x c x xs x
g x

V cx x x t x s x

     
 

    
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)هدف ترم )xs x ( توسط منفی معین 29، تضمین کرانداری پاسخ )

کردن مشتق تابع لیاپانوف خارج از یک ناحیه متراکم کوچک است. این امر با 

)انتخاب  )s x( اتفاق می33بصورت رابطه ) :افتد 

(33)    2 ,        0s x x   

)که  )x  باشد. و هموارمی معلوم یرخطیغیک بردار از توابع 

 ( را خواهیم داشت:34( معادله )32با جایگذاری در )

 

 

 

 

(34) 

 
   

2 2 2

2 2
2

2
2

( ) ( ) ( )

  
2 4

     
4

V cx x x t x x

t t
cx x x

cx

  

 
 




    

 
      
 






 



 

( برای تکمیل مربعات بود. 33( واضح است که انتخاب )34از معادله )

( برقرار 35( منفی معین باشد، باید شرط رابطه )34در ) Vبرای اینکه 

 باشد :

(35)  
2 2

2 0          
4 2

cx x t
c 

     
 

 

بصورت های خارج از محدوده  ( به این معنی است که جواب35رابطه )

( کراندار 29های سیستم ) شوند و بنابراین جواب مجانبی به درونش همگرا می

)مجانبی کلی هستند. به دلیل اینکه فرض شد  )t  ،کراندار استS 

به اندازه دلخواه کوچک شود. علاوه بر این، ترم  κو  cتواند با افزایش  می

)غیرخطی دمپینگ تنها نیازمند اطلاعاتی از  )xو نیازی به دانستن  است

)کران  )t.ندارد 

 هایی با درجات بالاتر گام به عقب مقاوم برای سیستم -۴-۲

های درجه  برای طراحی گام به عقب استاندارد سیستم قبلاًهمانند کاری که 

به  گسترش قابلبالا انجام شد، طراحی بر پایه دمپینگ غیرخطی نیز 

برای تشریح  .استهایی با درجات دلخواه در فرم پسخورد مستقیم  سیستم

 شود: طراحی گام به عقب مقاوم، سیستم نامعلوم زیر در نظر گرفته می

 

 

 

 

 

(36) 

       

   

   

1 1 1 1 1 2 1 1

1 1

1

, ,

.

                          

.

.

, , , ,

, , , ,

T

n n n n n
T

n n

x f x g x x x x u t

x f x x g x x u

x x x u t





  

   









 

ی که در این سیستم به ازا 1
1( ,..., , ) n

nx x u R ،u R  و

1( ,..., ) 0i ig x x همچنین. 1( ,..., )i ix xر )یک بردا 1)p از توابع

)معلوم غیرخطی و هموار، و  , , )x u t یک بردار( 1)pهای  از غیرخطی

 .استهای نامعلوم  مجهول و کراندار با کران

را تعقیب کند.  ryبتواند سیگنال مرجع 1xهدف کنترل این است که 

طراحی گام به عقب مقاوم مانند روندهای گام به عقب قبلی، با تعریف 

مختصات خطای 


  1i i iz x شود که دینامیک آن بصورت   آغاز می

 ( است:37رابطه )

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

(37) 

  

 
 
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 
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 
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
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
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 



 


 


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  
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 
 
 
 



 

 

̇   ،  {       }  درسیستم بالا  ̇        و       .

توان یک تابع کنترل لیاپانوف برای هر مرحله بصورت بازگشتی به  دوباره می

 ( تعریف کرد:39شکل رابطه )

(39) 2
1

1

2i i iV V z


  

 برابر است با:( 38مشتق زمانی این تابع لیاپانوف طبق رابطه )

(38)    1 1 1 1, , , ,i i i i i iV z z V z z z z
 

    

∑  ̇ ( و محاسبه 38( در )39با جایگذاری )    ̇ 
 
، مشتق زمانی    

 ( برابر است با:43ام طبق رابطه )nتابع لیاپانوف 
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 
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    های مجازی  استفاده از مفهوم دمپینگ غیرخطی در طراحی ورودی

 (:41به شکل رابطه )
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

 


     



 
  

 



 

 

( منجر 42(، به معادله )38( در )43و جایگذاری معادله )        که 

 شود: می

 
  







  


  


 



 
 
  
 

  

2
1

2 1

1 1 1
2

n n i

i
n i i i i i k

k i
i i k

V c z z
x

 

(42) 
 



  




  


  
2

2
2

1 1 1

                                 
4 4

n n n

i i
i i

i i i

c z 
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و در نتیجه کرانداری یکنواخت    که به معنی کرانداری یکنواخت کلی 

های خارج از ناحیه زیر به سمت داخل  است، یعنی پاسخ   کلی متغیر حالت 

 شوند: آن همگرا می

(43) 

2

2

1 1
4

n n
n

i i
ii i

S x R c z



 


 
 

   
 
 

  

به    تواند با افزایش می شده یمعرفکه البته ناحیه همگرایی محدود 

 اندازه دلخواه کوچک شود.

 وضعیت فضاپیما با استفاده از روش گام به عقبطراحی کنترلر  -۵

 گام به عقب استاندارد -۵-1

با داشتن معادلات سینماتیکی و دینامیکی فضاپیما، یک سیستم مرتبه شش 

 آید: ( بدست می44به شکل رابطه )

(44)  
3

2

1 2 1 1
3

( ) ( ) ( )

3 ( ) ( )
c c d

nN c N

J S J n S Jc J T J T


    

   
  

 

    
 

 (:45) با مقایسه این سیستم با یک مدل نامی از فضاپیما به فرم رابطه

(45) 
1 1 1 1 1 2

2 2 1 2 2 1 2 2 1 2

( ) ( )

( , ) ( , )u ( , )d

x f x g x x

x f x x g x x g x x

 

  
 

 آیند: ( بدست می46روابط )

(46) 

 
3

1 2
3

1

1 2

1 1 1 2

2 1 2 2

1 1 1

2 1 2 2

3 ( ) ( )

( )

, , ,

( ) ( ) ( )

( , )

( )

( , )

c

c d

J S J n S Jc

N

J

x x u T d T

f x f nN c

f x x f

g x g

g x x g


  



 

 





 

   

 

 

 

 

 

گام به عقب توضیح داده شد، در روند طراحی  قبلاًکه  طور همان

استاندارد اغتشاشات هیچ نقشی ندارند، بنابراین از ترمی که شامل گشتاور 

روند طراحی با تعریف مختصات خطا آغاز شود.  پوشی می اغتشاشی است چشم

 ( داریم:49،47شود. طبق روابط ) می

(47) 
1 ez  

(49) 2 2,cz x  

ای بر حسب پارامترهای  برابر است با خطای زاویه e(، 47که در رابطه )

 شود: ( بیان می48اصلاح شده رودریگز که بصورت رابطه )

(48) 

2 2

2 2

(1 ) (1 ) 2

1 2

r r r
e

T
r r

S    


   

   


 

 

 :استهای زیر  ( دارای دینامیک49( و )47مختصات خطای )

(53)  1 2
e e e e

e r r
r r

z N nc
   

    
   

   
     

   
 

(51) 

 
3

1 2
2 2, 0 0 0 3

1
0 2,

3

                                                   

c c

c c

z x J S J n S J c

J T x

 



    

 
 

0و مشتق زمانی آن از فیلترینگ فرمان cx,2سیگنال 
2,cx  بدست 

 

0. سیگنال ورودی فیلتر [17،19]آیند  می
2,cx ( بدست 52نیز توسط رابطه )

 آید: می

(52) 0
2, 1 2cx    

 :است( 54،53مختصات خطای اصلاح شده بصورت روابط )

(53) 
1 1 1z z   

(54) 
2 2 2z z   

 شود: ( مشخص می56،55فیلترها بر روی خطاها توسط معادلات ) ریتأث

(55)  


 



   



0
1 1 1 2, 2,

e
c cc N x x 

(56)  1 0
2 2 2 0 c cc J T T      

 (:59،57کنترل بصورت روابط ) با انتخاب قوانین

(57)  1 1 1 1, 1
1

1
cc z x f

g
     

(59)  2 2 2, 2 1 1
2

1
c cT c z x f g z

g
     

های بهره بزرگتر از صفر و دانستن اینکه  و با انتخاب ماتریس

1,c rx x ( 63،58خطاهای اصلاح شده طبق روابط )  است، دینامیک

 برابرند با:

(58) 
1 1 1 2

ez c z Nz





  


 

(63) 
2 2 2 1

T
T ez c z N z





 
    

  
 

با انتخاب یک تابع لیاپانوف بصورت  1 1 2 2

1

2
T TV z z z z  مشتق ،

 ( برابر است با:61زمانی تابع لیاپانوف طبق رابطه )

(61) 

2 2 2 1

1 1 1 2

1 1 1 2 2 2 1 2

               

   0 ,           , 0

T
T T e

T e

T T T T

V z c z N z

z c z Nz

z c z z c z z z

 
  

        
 

 
   

  

    








 

مختصات خطای  مبدأپایداری مجانبی کلی  کننده انیب( 61معادله )

 .استاصلاح شده برای حالت بدون اغتشاش 

روش گام به عقب استاندارد  توسط مایفضاپ داریپا کنترلر نیبنابرا

طراحی گردید و پایداری آن نیز توسط تئوری پایداری لیاپانوف اثبات شد. در 

قسمت بعد، با استفاده از روش گام به عقب مقاوم در حضور عدم قطعیت و 

 شود. طراحی کنترلر وضعیت فضاپیما پرداخته می هب اغتشاشات

 گام به عقب مقاوم -۵-۲

های  نیز توضیح داده شد، دارای ترم قبلاًکه  طور همانگام به عقب مقاوم، 

های سیستم است. در اینجا، ترم شامل  دمپینگ برای مقابله با عدم قطعیت

 ( برابر است با:62رگرسور عدم قطعیت طبق رابطه )

(62) 1
0

T
dJ T   

1که در واقع رگرسور برابر است با ماتریس ثابت
0J . 

شود. طبق روابط  روند طراحی دوباره با معرفی مختصات خطا آغاز می

 ( داریم:64،63)
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(63) 
1 ez  

(64) 2 2,cz x  

 ذکرشدههای مختصات خطای  با در نظر گرفتن ترم اغتشاشی، دینامیک

 ( برابرند با:66،65طبق روابط )

(65)  1 2
e e

r
r

z N nc
 

 
 

 
  
 

 

(66)  
3

1 2 1 1
2 0 0 0 3 0 0 2,3 c c d cz J S J n S J c J T J T x         

با همان روشی که در بخش قبل گفته شد، قوانین  iو  izبا معرفی 

 شوند: (  نوشته می69،67کنترلی بصورت روابط )

(67)  1 1 1 1, 1 1 1
1

1
cc z x f s z

g
      

(69)  2 2 2, 2 1 1 2 2
2

1
c cT c z x f g z s z

g
      

1که  2,s s ( بدست 68های دمپینگ غیرخطی هستند و از رابطه ) ترم

 آیند: می

(68)  ,      0T Ts      
 :استهای زیر  بنابراین، خطای اصلاح شده دارای دینامیک

(73) 
1 1 1 2

ez c z Nz





  


 

(71) 1 1 1
2 2 2 0 0 2 0 1

T
T e

dz c z J J z J T N z





  
 

      
  

 

با تعریف یک تابع کاندید لیاپانوف بصوورت   1 1 2 2

1

2
T TV z z z z  ،

 با: ( برابر خواهد بود72مشتق زمانی آن طبق رابطه )

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
(72) 

1 1 1
2 2 2 0 0 2 0 1

1 1 1 2

1

1 1 1 2 2 2

1
1

0 2

                                              

   
4

                        

T

T T e
d

T e

T
T T T T d d

d

V z c z J J z J T N z

z c z Nz

T T
z c z z c z

T
J z














  







    




  



   

 

 
  
     

 

 
  
 

1
1

0 2

1

1 1 1 2 2 2

2 2

   
4

T

d

T
T T T T d d

T
J z

T T
z c z z c z













   

   
   
   
   

 

پایدار ورودی به  izتوان نتیجه گرفت که  با توجه به این رابطه می

توان  کلی نمودار بلوکی طراحی کنترلر گام به عقب را می طور به. استحالت 

 نشان داد. 2در شکل 

 ها انتخاب بهره -۵-۳

های پسخورد خطای  ، بهرهذکرشدههای  به منظور مقایسه درست روش

1 2,c c  شود. در روند ان در نظر گرفته مییکس ذکرشدهبرای هر دو روش 
 

 
 نمودار بلوکی طراحی کنترل گام به عقب ۲ شکل

های انتخابی  به منظور پایدارسازی مدل نامی، بهرهگام به عقب طراحی کنترلر 

 های حلقه درونی اندازه بهره معمولاًباید مثبت باشند. علاوه بر این در عمل 

شوند. بنابراین، مقادیر در  های حلقه بیرونی در نظر گرفته می بزرگتر از بهره

 :با است برابر( 73) رابطه طبق ها بهره نیا یبرا شده گرفتهنظر 

(73) 

   
   
   
   

    
   
   
   
      

1 2

0.1 0 0 1 0 0

0 0.1 0   ,      0 1 0

0 0 0.1 0 0 1

c c 

( انتخاب یک مقدار 71در طراحی گام به عقب مقاوم، با توجه به رابطه )

کند، بدین ترتیب مقدار  عمل می 2cهمانند افزایش بهره مثبت برای بهره 

شود و طبق  این بهره هم مرتبه با اندازه بهره پسخورد حلقه داخلی انتخاب می

 ( برابر است با:74رابطه )

(74) 



 
 
 
 

   
 
 
 
  

0 0

1 0 0

   ,      0 1 0

0 0 1

J KJ K 

 
 های اینرسی فضاپیما عدم قطعیت در ماتریس ممان -۵-۴

تخمین مشخصات اینرسی یک جسم صلب پیچیده با دقت بالا کار دشواری 

است. علاوه بر این، خطای سنسورها و عملگرها نیز باعث اشتباه در 

شود. این  آمدن گشتاورهای اغتشاشی می وجود بهها و در نتیجه  گیری اندازه

ی ها تواند بصورت عدم قطعیت در ماتریس ممان اثرات در برخی از موارد می

اینرسی فضاپیما نمایان شود. در این موارد، ماتریس ممان اینرسی مدل شده 

0J  با ماتریس ممان اینرسی واقعی فضاپیما یعنیJ  متفاوت است. این

 بهشود. این گشتاور اغتشاشی  تفاوت بصورت یک گشتاور اغتشاشی دیده می

 ( داریم:75توان به روش زیر بدست آورد. طبق رابطه ) را میآمده  وجود

(75) 
0J J J  

. با معکوس استقسمت مدل نشده ماتریس ممان اینرسی  Jکه 

 آید: ( بدست می76( رابطه )75کردن طرفین تساوی در معادله )

(76) 1 1
0J J J    

 شود با: ( برابر می77بنابراین معادله دینامیکی فضاپیما طبق رابطه )

               1 1
0 0 0J J S J J J J T 
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(77)       
3

2 1
0 0 3                            3 cn J J S J J c 

های اغتشاشی از معادله دینامیکی نامی فضواپیما   ( ترم77اگر در معادله )

 شود: ( تبدیل می79جدا شود، این معادله به رابطه )

(79) 
3

1 2 1 1 1
0 0 0 3 0 03 c c dJ S J n J S Jc J T J T         

  1
0 0 0d cT J J S J J S J J J T           

(78)  
3 3

2 1
0 0 3                 3 c cn J J S J J S J c     

 

 سازی نتایج و شبیه -۶

در این بخش، روش کنترل غیرخطی گام به عقب استاندارد و گام به عقب 

 653های قبل ارائه شد، بر روی فضاپیمایی با ارتفاع  مقاوم که در قسمت

kg-m^2 1های اینرسی  کیلومتر و ممان 3J  ،2 3J   3و 2J 

شود. فرکانس طبیعی و ضریب دمپینگ در فیلتر فرمان بکار  میسازی  پیاده

سیگنال مرجع سینوسی به ترتیب  و ثابترفته در هر دو حالت سیگنال مرجع 

سازی،  در نظر گرفته شدند. همچنین در یکی از حالات شبیه 5/3و  2برابر با 

عدم قطعیت در ماتریس اینرسی فضاپیما در نظر گرفته شده است. در این 

که در بخش قبل توضیح داده شد، ماتریس  طور همانسازی  حالت از شبیه

ممان اینرسی واقعی فضاپیما متفاوت ممان اینرسی مدل شده با ماتریس 

 53( آمده است که بیانگر 93است. این ماتریس اینرسی مدل شده در رابطه )

درصد خطا در ممان  63های اینرسی اول و دوم و  درصد خطا در ممان

 .اند شده ارائه( 39( تا )3های ) سازی در شکل . نتایج شبیهاستاینرسی سوم 

(93) 
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سازی با دو نوع سیگنال مرجع متفاوت انجام شده است.  این شبیه

سیگنال مرجع اول ثابت و سیگنال مرجع دوم یک سیگنال سینوسی است. 

های مرجع در دو حالت انجام  ها برای هر کدام از این سیگنال سازی شبیه

 دوم عدمشده و در حالت  نظر صرفگرفته است. در حالت اول از اغتشاشات 

  سازی قطعیت در ماتریس اینرسی در نظر گرفته شده است. همچنین شبیه

ثانیه انجام گرفته است. ابتدا به  533مربوط به هر دو سیگنال مرجع در 

 شود. بررسی نتایج مربوط به تعقیب سیگنال مرجع ثابت پرداخته می

پیداست، فضاپیما با استفاده از کنترلری که از  3همانطور که از شکل 

استاندارد بدست آمده است قادر به تعقیب سیگنال مرجع گام به عقب ش رو

گیرد و  مقاوم نیز صورت میگام به عقب .همچنین این اتفاق در حالت است

گام به عقب شود کنترلری که با روش  مشاهده می4همانطور که از شکل 

شود. محورهای  مقاوم طراحی گردید باعث تعقیب وضعیت فضاپیما می

دهنده زوایای  اند، نشان نشان داده شده Eعمودی این دو نمودار که با حرف 

 باشند. اولر می

گام ای در دو حالت  های زاویه به ترتیب شاهد سرعت 9تا 5های  در شکل

لی در این دو حالت مقاوم و گشتاور کنترگام به عقب استاندارد و به عقب 

استاندارد گام به عقب شود، در هر دو حالت  . همانطور که مشاهده میمیهست

های فیلتر  ای بر سیگنال های زاویه ثانیه سرعت 43و مقاوم پس از حدود 

 9و  7های  شوند. در نمودار تلاش کنترلی در شکل منطبق می کاملاًشان  شده

گام استاندارد و گام به عقب و حالت شاهد هستیم که گشتاور کنترلی در هر د

های ابتدایی این  . اما در ثانیهاستمقاوم بسیار کم و نزدیک به صفر به عقب 

زیاد است که این امر به این دلیل است که شرایط اولیه  نسبتاًگشتاور کنترلی 

 که یدرحالبرای بردارهای وضعیت فضاپیما صفر در نظر گرفته شده است 

شود. بنابراین در لحظات اولیه برای اینکه  فر شروع نمیسیگنال مرجع از ص

های مرجع برسند کنترلر تلاش  به سیگنال عاًیسربردارهای وضعیت فضاپیما 

دهد. به منظور نمایش این میزان گشتاور کنترلی در  زیادی انجام می نسبتاً

د های گام به عقب استاندار مقیاسی بهتر، نمودار گشتاورهای کنترلی در حالت

رسم  13و  8های  سازی به ترتیب در شکل ثانیه ابتدایی شبیه 53و مقاوم در 

 اند. شده

دهند.  خطای تعقیب وضعیت فضاپیما را نشان می 12و  11های  شکل

دهنده محور عمودی این نمودارهاست، بیانگر خطای  که نشان Eeعبارت 

پیداست، در  . همانطور که از این دو شکلاستتعقیب بر حسب زوایای اولر 

هر دو حالت گام به عقب استاندارد و گام به عقب مقاوم تعقیب به خوبی 

 ها نزدیک به صفر است. گیرد و خطای تعقیب در هر دوی این روش صورت می

 
 تعقیب سیگنال مرجع ثابت در حالت نامی با استفاده از گام به عقب استاندارد ۳ شکل

 

 تعقیب سیگنال مرجع ثابت در حالت نامی با استفاده از گام به عقب مقاوم  ۴ شکل

 
 ای فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب استاندارد های زاویه سرعت ۵ شکل
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 ای فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب مقاوم های زاویه سرعت ۶ شکل

 
گشتاور کنترلی فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب استاندارد 7 شکل

 
 گشتاور کنترلی فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب مقاوم 8 شکل

 
گشتاور کنترلی فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب استاندارد در  9 شکل

 سازی ثانیه اول شبیه 53

 
گشتاور کنترلی فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب مقاوم در  11 شکل

 سازی ثانیه اول شبیه 53

 
خطای تعقیب وضعیت فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب  11 شکل

 استاندارد

 
خطای تعقیب وضعیت فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب  1۲ شکل

 مقاوم

های اینرسی فضاپیما نیز در نظر  اکنون عدم قطعیت در ماتریس ممان

پیداست، تعقیب در حالت  14و  13های  شود. همانطور که از شکل گرفته می

 کند. گام به عقب مقاوم بهتر از حالت گام به عقب استاندارد عمل می

ای و گشتاور کنترلی  های زاویه نیز به ترتیب سرعت 19تا  15های  شکل

منظور نمایش میزان گشتاور کنترلی در  به نیهمچندهند.  نمایش می را

 های گام به عقب استاندارد مقیاسی بهتر، نمودار گشتاورهای کنترلی در حالت
 

 
تعقیب سیگنال مرجع ثابت در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی با  1۳ شکل

 استفاده از گام به عقب استاندارد

 
تعقیب سیگنال مرجع ثابت در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی با  1۴ شکل

 استفاده از گام به عقب مقاوم
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 23و  18های  سازی به ترتیب در شکل ثانیه ابتدایی شبیه 53و مقاوم در 

خطاهای تعقیب وضعیت در دو حالت گام  22و  21های در شکلاند. رسم شده

شوند. با توجه به این دو  مشاهده میبه عقب استاندارد و گام به عقب مقاوم 

مشخص است که  کنترلر طراحی شده توسط روش گام به عقب  کاملاًنمودار 

مقاوم خطای کمتری را نسبت به کنترل طراحی شده توسط روش گام به 

دهد. این تفاوت به دلیل اضافه شدن ترم دمپینگ  عقب استاندارد نتیجه می

غیرخطی در روش گام به عقب مقاوم و بالا بردن خاصیت مقاومت آن در برابر 

 .استها  عدم قطعیت

 
ای فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی با  های زاویه سرعت 1۵ شکل

 استفاده از گام به عقب استاندارد

 
ای فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی با  های زاویه سرعت 1۶ شکل

 استفاده از گام به عقب مقاوم

 
قطعیت در ماتریس اینرسی با  گشتاور کنترلی فضاپیما در حضور عدم 17 شکل

 استفاده از گام به عقب استاندارد

 
گشتاور کنترلی فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی با  18شکل

 استفاده از گام به عقب مقاوم 

 

گشتاور کنترلی فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی با  19 شکل

 سازی ثانیه اول شبیه 53استفاده از گام به عقب استاندارد در 

 

گشتاور کنترلی فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی با  ۲1 شکل

 سازی ثانیه اول شبیه 53استفاده از گام به عقب مقاوم در 

 

خطای تعقیب وضعیت فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی  ۲1 شکل

 با استفاده از گام به عقب استاندارد

 

خطای تعقیب وضعیت فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی  ۲۲ شکل

 با استفاده از گام به عقب مقاوم 

اکنون به بررسی تعقیب سیگنال مرجع سینوسی در دو روش گام به 

عقب استاندارد و مقاوم و در دو حالت حضور و عدم حضور عدم قطعیت در 

تعقیب  24و  23های  شود. شکل ماتریس اینرسی فضاپیما پرداخته می

شود، در هر  دهند. همانطور که مشاهده می وضعیت در حالت نامی را نشان می
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گام به عقب استاندارد و گام به عقب مقاوم، تعقیب سیگنال مرجع به دو روش 

دهنده  به ترتیب نشان 29تا  25های  خوبی صورت گرفته است. شکل

های گام به عقب  ای و گشتاور کنترلی فضاپیما در حالت های زاویه سرعت

 شود، مقادیر باشند. همانطور که مشاهده می استاندارد و گام به عقب مقاوم می

 باًیتقرگشتاورهای کنترلی در دو حالت استاندارد و مقاوم از روش گام به عقب 

 به یک اندازه است.

 

تعقیب سیگنال مرجع سینوسی در حالت نامی با استفاده از گام به عقب  ۲۳ شکل

 استاندارد

 

تعقیب سیگنال مرجع سینوسی در حالت نامی با استفاده از گام به عقب  ۲۴ شکل

 مقاوم

 
ای فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب  های زاویه سرعت ۲۵ شکل

 استاندارد

 ای فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب مقاوم های زاویه سرعت ۲۶ شکل

 
 گشتاور کنترلی فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب استاندارد ۲7 شکل

 
 گشتاور کنترلی فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب مقاوم ۲8 شکل

دهنده میزان خطای تعقیب در حالت نامی  نشان33و 28های  شکل

شود که در هر دوی این  باشند. با توجه به این دو شکل مشاهده می می

نمودار  32و  31درجه است. در دو شکل  1/3ها، میزان خطا کمتر از  روش

وضعیت فضاپیما با عدم قطعیت در ماتریس اینرسی نشان داده شده تعقیب 

شود که هر دو روش گام به عقب استاندارد و گام به عقب  است. مشاهده می

اند کنترلری طراحی کنند که فضاپیما بتواند سیگنال مرجع  مقاوم توانسته

اش تعقیب  های اینرسی سینوسی را در حضور عدم قطعیت در ماتریس ممان

ای و  های زاویه دهنده سرعت نیز به ترتیب نشان 36تا  33های  د. شکلکن

گشتاور کنترلی فضاپیما هستند. میزان گشتاور کنترلی در هر دو روش گام به 

به یک اندازه است. میزان خطای تعقیب در  باًیتقرعقب استاندارد و مقاوم 

شود که در روش گام به عقب  آمده است. مشاهده می 39و  37های شکل

ها  مقاوم کنترلر طراحی شده به دلیل خاصیت مقاومت در برابر عدم قطعیت

 5/3عملکرد بهتری دارد و خطای تعقیب در حالت گام به عقب مقاوم کمتر از 

 1عدد در حالت گام به عقب استاندارد حدود این  که یدرحالدرجه است 

 .استدرجه 

 گیری بندی و نتیجه جمع -7

 توان به دقت بالای روش های انجام شده می سازی با مشاهده نتایج شبیه
 

 

خطای تعقیب وضعیت فضاپیما در حالت نامی با استفاده از گام به عقب  ۲9 شکل

 استاندارد
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در حالت نامی با استفاده از گام به عقب وضعیت فضاپیما  تعقیب خطای ۳1 شکل

 مقاوم

 

تعقیب سیگنال مرجع سینوسی در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی  ۳1 شکل

 با استفاده از گام به عقب استاندارد

 

تعقیب سیگنال مرجع سینوسی در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی  ۳۲ شکل

 با استفاده از گام به عقب مقاوم

 

ای فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی با  های زاویه سرعت ۳۳ شکل

 استفاده از گام به عقب استاندارد

مشاهده  شده ارائهبه عقب پی برد. با توجه به نمودارهای  گام یرخطیغکنترل 

به عقب استاندارد  گام یها روششود که هر دو کنترلر طراحی شده توسط  می

های مرجع ثابت و سینوسی توسط فضاپیما را با دقت  و مقاوم، تعقیب سیگنال

بالایی نتیجه دادند. کنترلرهای طراحی شده توسط این دو روش در حضور 

عدم قطعیت در ماتریس اینرسی نیز عملکرد خوبی را از خود نشان دادند. از 

رم دمپینگ غیرخطی به منظور در روش گام به عقب مقاوم یک ت که ییآنجا

ها در طراحی  بالا بردن مقاومت کنترلر در برابر اغتشاشات و عدم قطعیت

کنترلر اضافه شد، شاهد خطای کمتر و تعقیب بهتر در این روش نسبت به 

 اتریس اینرسیروش گام به عقب استاندارد در حالت حضور عدم قطعیت در م
 

ر حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی با ای فضاپیما د های زاویه سرعت۳۴ شکل

 استفاده از گام به عقب مقاوم

گشتاور کنترلی فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی با  ۳۵ شکل

 استفاده از گام به عقب استاندارد

 

گشتاور کنترلی فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی با  ۳۶ شکل

 استفاده از گام به عقب مقاوم

 
خطای تعقیب وضعیت فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس اینرسی  ۳7 شکل

 با استفاده از گام به عقب استاندارد
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نرسی خطای تعقیب وضعیت فضاپیما در حضور عدم قطعیت در ماتریس ای ۳8 شکل

 با استفاده از گام به عقب مقاوم

سازی  ناپایداری در نتایج شبیه گونه چیهبودیم. علاوه بر این، مشاهده شد که 

وجود ندارد و همچنین برخلاف روش کنترلی مد لغزشی، پدیده چترینگ در 

شود که این مورد یکی از مزایای کنترل گام به عقب  نمودارها مشاهده نمی

سازی  نسبت به کنترل مد لغزشی است. بنابراین با توجه به نتایج شبیه

 های گام به عقب مقاوم برای سیستم توان نتیجه گرفت که روش کنترل می

ای که به فرم پسخوردصریح هستند، حتی در حضور عدم قطعیت  غیرخطی

. همچنین روش گام به عقب قابلیت تطبیقی استنیز دارای دقت بسیار خوبی 

توان قانون تطبیق و تخمین پارامتر را به آن  نیز دارد، به این معنی که می

 ذکرشدهشتاور اغتشاشی ناشی از عدم قطعیت مثال گ به عنواناضافه کرد و 

 تخمین زد. شده اضافهدر ماتریس اینرسی را با استفاده از قانون تطبیق 
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