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In this paper, attitude control of spacecraft in the presence of uncertainties and 
disturbances has been simulated. Access to rapid maneuver in spacecraft decreased 
accuracy. Therefore, to enhance the accuracy of spacecraft rapid maneuver and to resist 
uncertainties the adaptive control L1 is suggested. The controller is able to control the 
attitude of the spacecraft due to rapid adaptation and robustness against uncertainties 
simultaneously. In this paper, an adaptive control of L1 is compared with reference 
model. The dynamics of the multi-input-multi-output system. Simulation results show the 
desired performance of the L1 controller. 
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  مقاله علمي پژوهشي

 L1با استفاده از كنترل تطبيقي  فضاپيماكنترل وضعيت 

  و اغتشاش در حضور عدم قطعيت
  2حسين قنبري و*1محمد نوابي

 شهيد بهشتي، تهران هاي نوين، دانشگاهمهندسي فناوري ةدانشكد -2و  1

*m_navabi@sbu.ac.ir  

. ها و  اغتشاشات پرداخته شده استسازي كنترل وضعيت فضاپيما در حضور عدم قطعيتاين مقاله به شبيهدر 
رو، براي افزايش دقت در مانور سريع  از اين. دسترسي به مانور سريع در فضاپيماها كاهش دقت را به همراه دارد

اين كنترلر به دليل  قابليت تطبيق سريع . پيشنهاد شده است L1ها كنترل تطبيقي برابر  نامعيني فضاپيما و مقاومت در
براي نشان دادن  . زمان، قابليت استفاده در كنترل وضعيت فضاپيما را داردها به صورت همو مقاومت در برابر نامعيني

 - ديناميك سيستم چند ورودي. جع مقايسه شده استبا مدل مر  L1عملكرد اين كنترلر، در اين مقاله كنترل تطبيقي 
  .دهندرا نشان مي L1سازي عملكرد مطلوب كنترلر نتايج شبيه  .استچند خروجي 

  فضاپيما، اغتشاش ،عدم قطعيت، L1 كنترل تطبيقي: هاي كليدي واژه

  12علائم و اختصارات
 ω0  سرعت زاويه مداري

, Ix ينرسيا هايممان Iy  , Iz  

A, B اي فضاي حالتهماتريس

TC  گشتاورهاي كنترلري

TD  اغتشاشيگشتاورهاي 

௠ݔ  حالت سيستم مدل مرجع
௠ܣ  ماتريس هروتيز

ݎ  فرمان مرجع 
௠ݕ  خروجي مرجع

ܭ  سيستم خور شيپبهره 
  مقدمه

امروزه بررسي ديناميك وضعيت فضاپيما در اجراي مانورها و دقت 
بسياري از محققان  توجه مورد فرامينلازم در طول اجراي 

                                                           
 )نويسنده مخاطب(دانشيار . 1
 كارشناس ارشد. 2

هاي موجود در سيستم عدم قطعيت ،از طرفي ديگر. است قرارگرفته
به همراه الزام به مانور سريع باعث ايجاد عدم دقت در مانورها در 

تاكنون كنترلرهاي مختلفي براي حل اين . شودمي تيمأمورطي 
صورت برخورد با  از كنترلرها در هركدام ،اما. اند طراحي شده مسئله

دهند يا از مقاومت هايا سرعت تطبيق را از دست ميعدم قطعيت
هايي است كه كنترل تطبيقي يكي از روش. شود سيستم كاسته مي

] 2[مرجع ،لابراي مث]. 1[ باشد مسئلهتواند پاسخگوي حل اين مي
ها و حضور عدم قطعيت به بررسي ديناميك وضعيت ماهواره در

وضعيت ماهواره از  ديناميكدر اين مقاله . خته استپردا هااغتشاش
اغتشاشات در نظر گرفته شده  .شده است كنترل مود لغزشي استفاده

در ورودي فرمان كنترلري و عدم قطعيت نيز در ماتريس اينرسي 
گر حالت وكنترل مود اين مقاله تركيب مشاهدهنوآوري . باشدمي

. باشدترل وضعيتميدقت بيشتر جهت كنلغزشي براي دسترسي به
بردن دقت و سرعتدر توانايي اين روش در بالا ةدهند نتايج نشان

 به بررسي و مدلسازي] 3[ مرجع در. استتعقيب كنترل وضعيت 
 ديناميك وضعيت ماهواره در حضور ميدان مغناطيسي زمين پرداخته

عملكرد مناسب اين مدلسازي در  ةدهندنتايج نشان .است شده
كنترلر به بررسي عملگرهاي  ]4[ مرجع در .استوضعيت  ديناميك
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. جهت كنترل وضعيت ماهواره پرداخته است 3ژيروسكوپ ممان
عملگر در معرض عدم قطعيت و اغتشاشات خارجي مدل نشده 

در اين مقاله به كمك شبكة عصبي به كنترل . است قرارگرفته
نوآوري اين مقاله توسعه . ديناميك سيستم غيرخطي پرداخته است

كه يك همگرايي نمايي به يك  استطراحي تابع لياپانوف  و
لكرد مناسب دهندة عم نتايج نشان. محدودة بسيار كوچك را دارد

به بررسي تعقيب وضعيت ] 5[در مرجع . باشد اين كنترلر مي
اغتشاشات . فضاپيما به كمك كنترل تطبيقي پرداخته شده است

نوآوري اين . شود يگرفته مرجي در اين سيستم نامعلوم در نظرخا
 روش استفاده از تركيب كنترل تطبيقي و تكنيك انتگرال قدرت

دهندة اين است كه سيستم حلقة بستة  نتايج عددي نشان. باشدمي
تري نسبت به اغتشاشات در مقايسه با تركيبي، همگرايي سريع

توانايي در  ليبه دل L1كنترل تطبيقي نيب نيدرا. قانون كنترلي دارد
اي ها از جايگاه ويژه ع و مقاومت در برابر عدم قطعيتتطبيق سري

داشتن بهره تطبيق بالا  ليدل به L1كنترلر تطبيقي. برخوردار است
. در سيستم از سرعت تطبيق بسيار بيشتري برخوردار بوده است

استفاده از فيلتر در ورودي كنترلري از قابليت  ليبه دلحال نيدرع
هاي نامعلوم در سيستم كه قطعيت برخورد و مقاومت در برابر عدم

هايي بيش از محدودة مشخص شده هستند، را داراي فركانس
در كاربردهاي مختلفي استفاده  L1روش ]. 6- 7[برخوردار است 

ي و ساز هيشببه ] 11[براي مثال، در مرجع ]. 8- 10[شده است 
ساز ديناميك وضعيت ماهواره سه درجه آزادي ساخت دستگاه شبيه

در . ها پرداخته استادل ساختن در حضور عدم قطعيتجهت متع
نتايج . به كار گرفته شده است L1 و PIDاين مقاله دو كنترلر 

 PIDدر مقايسه با كنترلرهاي  L1دهندة عملكرد بهتر كنترلر  نشان
اجراي دقيق مانورها و همچنين  ،كه مشخص شدطور همان .است

ز به كنترلري دارد هاي موجود نياوجود اغتشاشات و عدم قطعيت
كه بتواند در حين تطبيق سريع، مقاومت خوبي را از خود نشان 

ها و اغتشاشات نسبت به در مواجه با عدم قطعيت L1كنترلر . دهد
ساير كنترلرها از اين قابليت برخودار بوده و در اين مقاله سعي شده 
است به بررسي اين كنترلر در ديناميك وضعيت فضاپيما در حضور 

 .ها  پرداخته شودمعينينا

در بخش . شودمقاله در حالت كلي به چهار بخش تقسيم مي 
سازي ديناميك وضعيت فضاپيما، بخش دوم به استخراج اول به مدل

در حضور اغتشاشات و  L1ديناميك معادلات كنترلر مدل مرجع و 
سازي كنترلرهاي مدل مرجع  ها، در بخش سوم به شبيهعدم قطعيت

گيري بندي و نتيجهدر بخش چهارم به جمعنهايت و در  L1و 
 .پرداخته شده است

                                                           
3. CMG 

 ديناميك معادلات فضاپيما

معادلات فضاپيما در حضور در اين قسمت در ابتدا به استخراج 
ديناميك . شودهاي جاذبه در حالت خطي پرداخته مي گراديان

. ند خروجي و معادلات به فرم كوپل هستندچ–سيستم چند ورودي
 ].11[را در نظر بگيريد ) 1(ت معادلا

)1(

௖ܶ௫+ ௗܶ௫ = ௫ܫ ሷ߮ + 4߱଴ଶ൫ܫ௬ − ߶௭൯ܫ − ߱଴(ܫ௫ − ௭ܫ (௭ܫ− ሶ߰   
௖ܶ௭ + ௗܶ௭ = ௫ܫ ሷ߰ + ߱଴ଶ൫ܫ௬ − ௫൯߰ܫ + ߱଴(ܫ௭ + ௫ܫ (௬ܫ− ሶ߮   
௖ܶ௬ + ௗܶ௬ = ሷߠ௫ܫ + 3߱଴ଶ(ܫ௫ −   ߠ(௭ܫ

فرم ) 1(يگذاري معادلات كاهش مرتبه در معادلات جابا 
  .شودتبديل مي) 2(معادلة  صورت بهفضاي حالت 

ሶݔ )2( = ݔܣ +   ݑܤ

 . باشند مي) 4(و ) 3(به فرم معادلات  Bو  Aضرايب ) 2(كه در معادلة 

ܣ )3( =
ێێۏ
ێێێ
ۍێێ

0												0										0					 1									0									00												0										0					 0									1									00												0										0						 0									0										1ିସఠబమ൫ூ೤ିூ೥൯ூೣ 			0			0			0			0		 ఠబ(ூೣିூ೥ିூ೥)ூೣ0					 ଷఠబమ(ூೣିூ೥)ூ೤ 				0											0											0												0	0			0			 ఠబమ൫ூ೤ିூೣ൯ூ೥ ఠబ൫ூ೥ାூೣିூ೤൯ூ೥ 				0		0 ۑۑے
ۑۑۑ
ېۑۑ
  

  

ܤ)4( =
ێێۏ
ۍێێ

0									 0 						 00									 0 						 00									 0 								0௖ܶ௫/ܫ௫ 0 00 ௖ܶ௬/ܫ௬ 00 0 ௖ܶ௭/ܫ௭ۑۑے
  ېۑۑ

هاي  ممان Izو  Ix ،Iy سرعت زاويه مداري، 0ωدر معادلات فوق 
به ترتيب  TDو  TCهاي فضاي حالت و ماتريس Bو  Aاينرسي، 

طوركه مشاهده شده همان. باشندگشتاورهاي كنترلري و اغتشاشي مي
نرخ زواياي معادلات ديناميك وضعيت وارد هاي كنترلري به است فرمان

بعد از استخراج معادلات فضاي حالت فضاپيما، كنترل . شوندمي
ها و اغتشاشات بررسي ديناميك وضعيت فضاپيما در حضور عدم قطعيت

سازي و طراحي كنترل تطبيقي مدل در مرحلة اول به مدل. شودمي
 . دشوپرداخته مي L1مرجع و سپس به كنترل تطبيقي 

 طراحي كنترل تطبيقي مدل مرجع

سيستم كنترل تطبيقي  لآ هدياكردن پاسخ  مدل مرجع براي مشخص
كنندة يك  ها فراهمرود كه اين فرمانكار مي هبه فرامين خارجي ب
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م به جستجوي كه مكانيزم تطبيق را ملزاست  آل ايدهپاسخ 
انتخاب مدل مرجع جزيي از طراحي  .كند پارامترهاي تطبيق مي

ب بايد دو شرط زير را اين انتخا. استترل تطبيقي مدل مرجع كن
بر روي مشخصات  ريتأثاز طرفي، بايد مدل مرجع  .رعايت كند

عملكرد مدل مانند زمان برخاست، نشست، خيز و ساير موارد ديگر 
براي سيستم كنترلري  آل ايدهاز طرفي ديگر، اين رفتار . بگذارد
در مدل مرجع قيودي  مثال نعنوا بهيعني . ي باشددسترس قابل
مكانيزم تطبيق . باشند كه براي سيستم مشخص نباشند فنشدهيتعر

در . شودنيز براي تطبيق پارامترها در قانون كنترلري استفاده مي
سازگاري پاسخ  به دنبالي مدل مرجع، قانون تطبيق ها دستگاه

يعني . شود سيستم تحت نظر كنترل تطبيقي با مدل مرجع مي
واضح . شودتطبيق باعث همگرايي خطاي تعقيب به صفر ميسيستم 

 آل ايدهاست كه اين خطا تفاوت خروجي ديناميك سيستم و فرمان 
مشكل اصلي در طراحي مكانيزم تطبيق . باشدمدل مرجع مي

پايداري در طول مسير تطبيق و همگرايي خطاي تعقيب به  نيتضم
پايداري وجود هاي زيادي براي اثبات روش. باشدسمت صفر مي

]. 12[شود  از تئوري پايداري لياپانوف استفاده مي نجايادارند ولي در 
  ].13[نظر بگيريد مدل ديناميكي مرجع زير را در

ሶ௠ݔ )4( = ௠ݔ௠ܣ + ௠ݕ ݎ௖ܤ = ்ܿ.   ௠ݔ

 ماتريس هروتيز كه طبق ௠ܣحالت سيستم مدل مرجع،  ௠ݔكه در آن، 
   .استخروجي مرجع  ௠ݕفرمان مرجع و  ݎ آيد،مي دست به) 5(رابطه 

  

௠ܣ )5( = ܣ −   :شودزير معرفي مي صورت به ௠ݔهمچنين، . است سيستم خور شيپبهره  ܭ ܭܾ
  

௠ݔ )6( = [߮ ߠ ߰ ሶ߮ ሶߠ ሶ߰ ] 
  :براي مدل ديناميكي سيستم داريم

  

ሶݔ )7( = (ݐ)ݔ௠ܣ + (ݐ)ݑ)ܾ + ݔ்ߠ + (ߪ + (0)ݔ				ݎ௖ܤ = (ݐ)ݕ଴ݔ =   (ݐ)ݔ்ܥ
  

ݔ،)7(در معادلة  ∈ ܴ௡  شده و  يريگ اندازهبردار سيستم ௠ܣ ∈ ܴ௡×௡،ܤ ∈ ܴ௡×ଵ  (ݐ)ݑو ∈ ,ܾ .استورودي كنترلري  ܴ ه به زمان متغير وابست θ ماتريس هرويتز، ௠ܣبردار معلوم سيستم،  ܿ
σو نامعلوم سيستم و  ∈ نيز برابر است ܥ	. مدل ورودي اغتشاش است ܴ

 :با
 

ܥ )8( = [1 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0   0 0 1 0 0 0]
  .شودتعريف مي) 9(معادلة  صورت بهفرمان كنترلري 

 

ݑ )9( = θ෠்ݔ + σෝ + .௚ܭ   ݎ

௚ܭكه در آن،  = پارامترهاي موجود . باشدمي (௠ିଵܾܣ்ܿ)/1−
 ]:13[ آيندمي به دستتوسط قوانين تخمين زير 

 

෠ሶߠ )10( = Γݔ෤்(ݐ)ܾܲߠ(ݐ)ݔ෠(0) = ොሶߪ  ଴ߠ = Γݔ෤்(ݐ)ܾܲߪො(0) =   ଴ߪ
෤ݔبهره تطبيق،  Γكه در آن،  = ௠ݔ − از معادله جبري  ܲو  ݔ

 :آيد و داريممي دست بهياپانوف ل

்ܣܲ )11( + ܲ	ܣ + ܳ = 0  

ܳ	كه در آن، ∈   .  باشددهي مثبت و قطري مي در معادله بالا ماتريس وزنܴ

 L1طراحي كنترل تطبيقي 

با اين تفاوت كه در . باشدمانند مدل مرجع مي L1ساختار كنترل تطبيقي 
بين  از مدل ديناميك پيشختار فيلتر و ورودي سيستم كنترلري از يك سا

، مدل )7(با توجه به معادلة . براي تعقيب سيستم استفاده شده است
  ]:12[شود  زير براي سيستم زير در نظر گرفته مي نيب شيپديناميك 

)12( 
ොሶݔ = (ݐ)ොݔ௠ܣ + ܾ൫(ݐ)ݑ + ݔ෠்ߠ + ෞ(0)	ݔ	ො൯ߪ 	=   ଴ݔ

ොݕ  = ்ܿ.   ොݔ

ොݔدر معادله بالا  ∈ ܴ௡ ورودي  ݑوبين بردار مدل پيش
,ܾ. باشندبين مي كنترلري پيش ௠ܣبردار معلوم سيستم،  ܿ ∈ ܴ௡×௡ 

σෝسيستم و  متغير وابسته به زمان و نامعلوم θ෠ماتريس هرويتز،  ∈ ܴ 
  .مدل ورودي اغتشاش است

  فرضيات 
شات ها و اغتشابايد محدودة عدم قطعيت L1در كنترل تطبيقي 

. مشخص باشد تا شرايط پايداري براي اين كنترلر بررسي شوند
 دست بهمحدودة پارامترهاي نامعلوم سيستم طبق رابطه زير 

  .آيد مي
)13(  θ ∈ Θ, |(ݐ)ߪ| < ∆°	, ߱ ∈ Ω, 

داراي مقدار معلوم و مشخصي   Ωو  θ ،ₒΔدر معادلة بالا 
 . باشد مي

ت پايداري با استفاده از اثبا σو  θتخمين پارامترهاي
  . ]13[باشد مي) 14(آيد كه طبق رابطه لياپانوف بدست مي

)14( 
෠ሶߠ = Γ݆݋ݎ݌ ቀߠ෠, ቁ(ݐ)ݔܾܲ(ݐ)෤்ݔ ෠(0)ߠ = ොሶߪ  ଴ߠ = Γߪ)݆݋ݎ݌ො, ො(0)ߪ(ܾܲ(ݐ)෤்ݔ =   ଴ߪ

෤ݔ)14(كه در  = ොݔ − Γ.ستا ݔ ∈ ܴା  نرخ تطبيق وP  از معادله
 دست بهنيز به كمك معادله زير  Proj. آيدمي دست بهانوف لياپ
  .]14[ آيد مي
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)15( 
ቐݕ (ߠ)݂݂݅ݕ < (ߠ)0݂݂݅ ≥ 0ݕ்݂ߘ&0 ≤ (ߠ)݂݂݅ݕ0 ≥ 0ݕ்݂ߘ&0 > 0  

 

بدست ) 16(بوده و طبق رابطه  4تابع محدب ݂)15(كه در رابطه 
  .آيد مي
(ߠ)݂ )16( = (∈ഇାଵ)ఏ೅ఏ∈ഇఏ೘ೌೣ೅  

<ఏ∋و  θكران بالاي بردار  ௠௔௫ߠ) 16(در رابطه  نيز  0
نيز طبق  تطبيقي ورودي كنترلري. باشدخطاي محدوده باند مي

  .شود تعريف مي) 17(رابطه 
 

)17( 
(ݐ)ݑ = ߟ̂)(ݏ)ܥ݇− − ݇௚ߟ̂ (ݎ = ݑ + ݔ෠்ߠ +   ොߪ

ورودي سيستم بوده و طبق رابطه  فيلتر پايين گذر فرمان(ݏ)ܥ	  
 .شودمحاسبه مي )18(

(ݏ)ܥ )18( = ݏ)/ݓ +  (ݓ
از آنجا كه در قوانين . استمحدوده فركانس سيستم  ݓ) 18(كه در 

شود تا سرعت هاي بسيار بالا استفاده مياز بهره L1تخمين كنترل 
 دهد ميفيلتر پايين گذر اين امكان را تطبيق را بالا ببرد، اين ساختار 

هاي بالا در ديناميك ه فركانس بالاي سيستم ناشي از بهرهك
اي است كه شرايط نرم گونهنحوه طراحي فيلتر به. سيستم وارد نشود

 .را برقرار كند L1كنترلر 

.௅భ‖(ݏ)ܩ‖ )19( ܮ < 1  

(ݏ)ܪكه در آن،  = ܫݏ) − ܮ و ௠)ିଵܾܣ = (ݏ)ܩ‖ߠ‖ݔܽ݉ = .(ݏ)ܪ ൫1 −   . باشدمي ൯(ݏ)ܥ
به كمك معادلات فضاي حالت ديناميك وضعيت فضاپيما و 

سازي معادلات وضعيت پرداخته  به شبيه L1استفاده از كنترلر تطبيقي 
 . باشد مي) 20(معادلة  صورت بهمقادير پارامترهاي عدم قطعيت . شودمي

)20( 
θଵ = 2°  θଶ = 5°		 θଷ = 2°		

زير نوشته بالا اغتشاشات به فرم  گرفتن معادلاتبا درنظر
 .شوند مي

)21( 

ଵߪ = sin (గ௧ଶ ଶߪ  ( = cos(1ݔ) + 2 sin(ݐߨ) + cos	(଻గ௧ହ ଷߪ  ( = cos(1ݔ) + 2 sin(2ݐߨ) + cos	(ଵ଺గ௧ହ )  
 :محدودة پارامترهاي نامعين برابر است با. استمتغير سيستم  ଵݔكه 

௜ߴ )22( = [−5, 5], ∆଴= 10 (݀݁݃) 
                                                           

4. Convex Function 

  و نتايجسازي  شبيه
بدون در نظر : سازي ديناميك وضعيت در دو حالت در اين قسمت به شبيه

گرفتن عدم قطعيت و اغتشاش و همچنين با در نظر گرفتن عدم قطعيت 
ها سازي شبيه. شودپرداخته مي L1 و اغتشاش با دو كنترلر مدل مرجع و 

سازي كنترل تطبيقي مدل مرجع و  بيهش - 1: يعني هدر دو مرحل
فرمان ورودي در . شوندانجام مي L1 كنترل تطبيقي سازي شبيه - 2

  . شودهاي مختلف به كنترلر داده ميكنترل مدل مرجع در فرمان
مشخصات . اندشده گرفتهشرايط اوليه براي معادلات صفر در نظر 

رعت زاويه مقدار س. شوندزير تعريف مي صورت بهديناميكي سيستم 
 ]. 17[كيلومتري زمين محاسبه شده است  800مداري در ارتفاع 

)23( 

Γ = Γ  	مدل	مرجع										5 = 10000 بينپيش ଴߱  مدل	 = ௫ܫ  (ܿ݁ݏ/݀ܽݎ)	0.00104 = 10, ௬ܫ	 = 7, ௭ܫ = 5  ܳ = 100 ∗ ݀݅ܽ݃(6,6)  

براين، بنا]. 12[باشد مقدار ويژه معادلات فضاپيما منفي مي
معادله (از معادلات تعقيب بهينه  ݇. استديناميك سيستم پايدار 

 ].15[است  شدهبراي پايداركردن سيستم مدل مرجع، استخراج ) ريكاتي
 

ሶܭ )24( = ܣ(ݐ)ܭ− − (ݐ)ܭ்ܣ − ܳ +   (ݐ)ܭ்ܤଵିܴܤ(ݐ)ܭ

هاي مختلف نشان ا براي فركانسر L1تغييرات نرم ) 1(شكل 
. باشد يستم ميبا توجه به مقاوم يا سريع بودن س ௖߱انتخاب .دده مي

௖߱در اين فيلتر، پايداري براي  > در اين . باشد مي (ܿ݁ݏ/݀ܽݎ)	50
௖߱مقاله  = است كه مقدار  شده  گرفتهنظردر (ܿ݁ݏ/݀ܽݎ)	75 .௅భ‖(ݏ)ܩ‖ ܮ = 0.6 < ه بسته ب ௖߱در واقع انتخاب . است 1

اي كه هر چه بيشتر به گونه. يا مقاومت دارد انتخاب سرعت تطبيق زياد
تر باشد، سيستم تطبيق بيشتر و هر چه به انتخابمان به سمت يك نزديك

انتخاب  بنابراين، با. تر باشد، مقاومت بيشتر خواهد بوديك نزديك ߱௖ = سيستم انتخاب شده از تطبيق و مقاومت خوبي برخوردار  75
  .است

  
  L1نرم  - 1 شكل
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 را  L1تغييرات زواياي اويلر در حضور كنترلر مدل مرجع و  )2(شكل 
نظرگرفتن عدم قطعيت و اغتشاش هاي مختلف بدون دربراي فرمان
است، تعقيب مدل مرجع  شده دادهطوركه نشان همان. دهدنشان مي

دهندة عملكرد مطلوب اين  اين نشان. است شده انجامي خوب بهL1و 
هاي زماني هاي داده شده پله در بازهكنترلر در حضور فرماندو 

  .استبه سيستم ) 25(مختلف 

)25(  
߮ = [1,−1,0] ߠ(݃݁݀) = [0.5, −0.5,0](݀݁݃)  ߰ = [1,−1,0](݀݁݃)

 

 بدون حضور عدم قطعيت و اغتشاش L1كنترل تطبيقي مدل مرجع و  - 2شكل 

در  L1راي كنترلر مدل مرجع و تغييرات زوايا را ب )4(و  )3(هاي شكل
) 20(ها برابر رابطة دم قطعيتع. دهندها نشان ميحضور عدم قطعيت

طوركه نشان داده شده است، تعقيب فرامين در كنترلر همان. باشند مي
ها در برابر مدل مرجع عملكرد مناسبتري در حضور عدم قطعيت L1تطبيقي 

  . هاست ر برابر عدم قطعيتبودن كنترلر د دهندة مقاوم داشته و نشان

  ها كنترل مدل مرجع در حضور عدم قطعيت - 3شكل 

  
  هادر حضور عدم قطعيتL1كنترل تطبيقي  - 4شكل 

اياي اويلر را در حضور عدم تغييرات خطاي زو) 5(شكل 
كه طور همان. دهدبراي دو كنترلر نشان مي) 20( هاي رابطة قطعيت

 L1مرجع نسبت به كنترل تطبيقي مشخص است ميزان خطا در مدل 
كننده عملكرد مطلوب كنترل  است كه بيان داكردهيپافزايش زيادي 

ابطة رها وارد شده در ورودي سيستم در حضور اين نامعيني L1تطبيقي 
 .باشد مي) 20(

 

 )21(رابطة   تيعدم قطعحضور  در φ୫و  φ زاويهتغييرات خطاي  - 5شكل 

و مدل مرجع  L1براي دو كنترلر  θزاوية  تخمين پارامتر )6(شكل 
دهندة تخمين مناسب در محدودة معين و با  نتايج نشان. دهدرا نشان مي
دليل نويز موجود در كنترل . باشدنسبت به مدل مرجع مي L1دقت بيشتر 

هاي بسيار بالا در ورودي قانون تخمين پارامتر استفاده از بهره L1تطبيقي 
  . شود دقت تخمين و ايجاد نويز مياست كه موجب افزايش 
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 )20(ثابت رابطة  با پارامتر θپارامترتخمين  - 6شكل 

عملكرد كنترل تطبيقي مدل مرجع را در حضور  )7(شكل 
طوركه مشخص همان. دهدها نشان مياغتشاشات و عدم قطعيت

نتوانسته به خوبي فرامين را تعقيب  است كنترل تطبيقي مدل مرجع
ها و رابر عدم قطعيتهندة ضعف اين كنترلر در بد كه نشانكند 

 .  باشد اغتشاشات مي

 
  ها و اغتشاشاتعملكرد كنترل مدل مرجع در حضور عدم قطعيت - 7شكل 

را در برابر عدم  L1عملكرد كنترل تطبيقي ) 8(شكل 
 شده دادهطوركه نشان همان. دهدها و اغتشاشات نشان مي قطعيت

سته به راحتي فرامين را در حضور توانL1است كنترل تطبيقي
اين كنترلر به . تعقيب كند) 21و  20رابطة (هاي داده شده نامعيني

ها از دقت بسيار دليل بهره بردن از مقاومت بالا در برخورد با نامعيني
 .    زيادي در تعقيب مدل سيستم برخوردار است

  
  هادر حضور اغتشاشات و عدم قطعيتL1كنترل تطبيقي  - 8شكل 

 L1تخمين پارامترهاي اغتشاش را در حضور دو كنترلر ) 9(شكل 
طوركه در شكل نشان داده شده  همان. دهدو مدل مرجع نشان مي

تري نسبت به مدل مرجع در محدودة مناسب L1تخمين پارامتر . است
روشي كه  مخصوصاًذكر است در كنترل تطبيقي  شايانالبته . قرار دارد

آيد، هميشه قادر به تخمين پارامتر مي دست بهپانوف از حل معادلات ليا
 . نبوده و ممكن است نتواند تخمين مناسبي را از خود نشان دهد

 

 تخمين پارامتر مدل اغتشاشات - 9شكل 

به دليل استفاده از  L1طوركه توضيح داده شد كنترل تطبيقي همان
پايين گذر توانايي بالا از تطبيق سريع و همچنين استفاده از فيلتر  بهرة

. ي بالا را برخلاف كنترل مدل مرجع برخوردار استها فركانسبرخورد با 
هاي بالا شروع به نوسان زياد كرده و حتي سيستم مدل مرجع در فركانس

  . شودبين نيز ميباعث ايجاد واگرا شدن ديناميك سيستم پيش
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هاي زياد فرمان كنترلري مدل مرجع را در بهره) 10(شكل 
توان اين مسئله را دريافت كه ايجاد مي) 10(از شكل . دهد شان مين

نويز موجود در فرمان كنترلري قابل قبول نيست و هيچ سيستمي 
  .قادر به اجراي اين فرمان نيست

و  اغتشاش  فرمان كنترلري مدل مرجع در برخورد با عدم قطعيت -10شكل 
Γدر بهره  = 3000 

رمان كنترلري مدل مرجع با ف طوركه نشان داده شدهمان
هاي بالا داراي نويز و ناپايداري شده كه براي ديناميك سيستم  بهره

به حل اين  L1بنابراين، به كمك كنترلر تطبيقي . باشدمطلوب نمي
فرض شده است كه بهره تطبيق در اين . پرداخته شده است مسئله

௖߱سيستم  = 75Γ =   . باشد يم 10000
به سيستم  بدون حضور عدم قطعيت و  واردشدهميزان خطاي 

در گام بعدي به بررسي فرمان كنترل سيستم در . باشداغتشاش صفر مي
 . شودها و اغتشاشات پرداخته ميحضور عدم قطعيت

Γفرمان كنترلري در بهرة  = براي كنترل تطبيقي  10000
L1صورت بهو مدل مرجع  ها و اغتشاشاتدر حضور عدم قطعيت 

هر دو كنترلر در تمام بازه زماني يك فرمان پله  به. است 11شكل 
  .مشابه داده شده است) 26(با رابطة 

)26( [߮, ,ߠ ߰] = [1.0, 0.5, 1.0]
طوركه نشان داده شده است محدودة تغييرات مدل همان

 L1اين بدان معناست كه كنترل تطبيقي . باشدبيشتر ميL1مرجع از 
در صورتي كه . ا را اجرا كندهنياز به تلاش كمتري دارد تا فرمان

كنترل مرجع در محدودة بالاتري و با زمان نشست بيشتري بايد 
جا نيز عملكرد مطلوب كنترل در اين. فرمان داده شده را اجرا كند

  . در مقايسه با مدل مرجع كاملاً مشهود است L1تطبيقي 
كنترل در φو  ψ ،θتغييرات نرم پارامترهاي ) 12(شكل 

نرم سيستم به . دهدمدل مرجع را نشان ميو  L1تطبيقي 
هاي كنترلري و از طرفي ديگر به مقاوم  سيگنال محدوده مناسب

طوركه همان]. 16[ها اشاره دارد بودن سيستم در برابر نامعيني
نسبت به كنترل تطبيقي مدل  L1مشخص است تغييرات نرم 

  .استتر تر و مقاوممرجع مناسب

 

ي مختلف در ها فرماندر L1ن كنترلري مدل مرجع و تغييرات فرما -11شكل 
 حضور عدم قطعيت و اغتشاش

  
ها و و مدل مرجع در حضور عدم قطعيتL1تغييرات نرم كنترل تطبيقي  -12شكل 

  )21و20روابط (اغتشاشات 

  يريگ جهينت
سازي كنترل وضعيت فضاپيما با ديناميك  در اين مقاله به شبيه
طوركه گفته همان. خروجي پرداخته شد چند - معادلات چند ورودي

و اغتشاش موجود در ديناميك سيستم باعث ايجاد  شد عدم قطعيت
بنابراين، براي جبران اين  .شودعدم دقت در تعقيب فرامين مي

پرداخته  L1كاهش دقت به بررسي و مقايسة دو كنترل مدل مرجع و 
تر كنترل ة عملكرد بسيار مناسبدهند نشانسازي  نتايج شبيه. شد



    
   

 
 
 

 

محمد نوابي و حسين قنبري   علوم و فناوري فضاييپژوهشي  -ةعلميفصلنام/86
 )43پياپي ( 1399تابستان  / 2 ةشمار/  13دوره 

كنترل مدل . باشددر مقايسه با كنترلر مدل مرجع مي L1تطبيقي 
ي پايين عملكرد ها بهرهمرجع در شرايط بدون عدم قطعيت و با 

، مقاومت سيستم به ها و اغتشاشاتخوب ولي در حضور عدم قطعيت
تعقيب فرامين و  L1در حضور كنترلر ولي  داكردهيپشدت كاهش 

عملكرد مطلوب اين . شودي انجام ميخوب بهتخمين پارامترها نيز 
كند كه كنترلر در مقايسه با مدل مرجع، اين موضوع را روشن مي

تواند جايگزين خوب و مطلوبي در برابر كنترل اين سيستم مي
 .هايي در ديناميك سيستم فضاپيما شودعدم دقت نيچن نيا
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