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Important issues in designing a controller for re-entry vehicles is environmental 
uncertainties such as rapid changes in atmospheric properties which is an explicit 
function of altitude and also uncertainties of itselfvehicle such as aerodynamic coefficient, 
moment of inertia and so on. This paper deals with the design of a control in order to 
overcome the uncertainty thatuses bank angle as a trajectory control variable.Another 
issue raised in recent studies has been integration of adaptive controller with guidance 
systems of re-entry vehicles because in real re-entry vehicle the bank angle is not a 
predefined profile function of velocity or altitude buta guidance algorithm are usedto 
produce bank commands during the atmospheric flight. Hence, other objectives of the 
thesis is to study and implementing of a guidance algorithm and proving of desired 
performance of the designed controller in a perfect scenariofrom starting point of the re-
entry path until the opening of parachutes. Performance of designed controller is studied 
through simulations ofsix degrees of freedom of re-entry vehicle.. The results showed 
good performance in the presence of parametric uncertainty andunknown initial 
condition. 
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هاي مربوط از موضوعات مهمي كه در رابطه با طراحي كنترلر در فاز بازگشت به جو مطرح است عدم قطعيت
هاي مربوط به محموله از جمله ضرايب به محيط و تغييرات سريع اتمسفر بر حسب ارتفاع و عدم قطعيت

هاي در كنترل محمولهاز ديگر موضوعات چالشي . است. . . هاي اينرسي و آيروديناميكي، جرم، ممان
هاي واقعي زيرا در محموله. قانون هدايت و كنترل در فاز بازگشت است بازگشتي، بررسي و طراحي يكپارچه

سرعت يا ارتفاع نبوده بلكه از يك سيستم هدايت  بر حسبورودي كنترلي يك پروفايل از پيش تعريف شده 
به طراحي يك  ،در اين مقاله. شودپردازد استفاده ميكه در طول مسير بازگشت به توليد فرامين كنترلي مي

هاي موجود پرداخته و از زاويه غلت به عنوان متغير كنترل مسير كنترلر تطبيقي به منظور غلبه بر عدم قطعيت
سازي يك طرح هدايتي يكپارچه با كنترلر طراحي از ديگر اهداف اين مقاله، طراحي و پياده. كنداستفاده مي
ات عملكرد آن در يك سناريوي كامل بازگشت به جو از نقطه آغاز مسير بازگشت تا لحظه باز شدن شده و اثب

درجه  6 يها يساز هياز طريق انجام شب تطبيقي طراحي شده،در نهايت عملكرد كنترل . چترها خواهد بود
و   پارامتريك يهاتعدم قطعيدست آمده كاركرد مطلوب كنترلر را در حضور  نتايج به . دشو يم ي بررسيآزاد

 .  دهد مي نامشخص نشانشرايط اوليه 

  كنترل تطبيقي، عدم قطعيت ضرايب آيروديناميكي، فاز بازگشت به جو غليظ،  فضاپيما: هاي كليدي واژه

  بهرة قانون هدايت  1ܨ  بهرة قانون هدايت  2ܨ  بهرة قانون هدايت  3ܨ نيروي پساي مرجع در فاز نهايي  ܨܧܴܦ نسبت به زمان Aدر دستگاه  Bمشتق بردار   (ܤ)஺ܦ  12و اختصارات علائم
௔݂  بردار نيروي آيروديناميكي  ௚݂  بردار نيروي جاذبه  
௨݂  شتاب جاذبه  ݃  بردار نيروي كنترلي  

_________________________________ 
 )نويسنده مخاطب(استاديار  .1

 كارشناس ارشد  .2

ℎ  ܪ  ضريب ثابت  ܮܮ2ܴܱܭ  ضريب ثابت  ܮܮ1ܴܱܭ ارتفاع محموله از سطح زمين௦  مقداري ثابت  ܦܱܮ نسبت برآ به پساي عمودي  ܦܮ  مقياس ارتفاع  ݈௥௘௙   محموله در فاز نهايينرخ ارتفاع   ܱܶܦܴ  فاصله طولي مرجع تا هدف در فاز نهايي  ܱܩܱܴܶ  زاويه غلت خروجي سيستم هدايت  ܥܮܮܱܴ  گشتاور ياو  ܰ  گشتاور پيچ  ܯ  جرم محموله  ݉  طول مرجع  
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௥௘௙ܵ  نرخ ارتفاع مرجع در فاز نهايي  ܨܧܴܱܶܦܴ   سطح مرجع  
஺ܵ஻   بردار مكان نقطةA  نسبت به نقطهB ܶ஺஻  ماتريس انتقال دستگاهA   نسبت بهB ܶفاصلة طولي محموله تا هدف  ܯܰܶܧܪ  Ξ  زاوية ساعت  Θଵ  بهرة كنترلي  Θଶ  بهرة كنترلي  ℒ  نرخ يادگيري  

  مقدمه

ي احتمالي ها تيمأمورحوزة بازگشت به اتمسفر نقشي انكارناپذير در 
. آينده از جمله اكتشافات فضايي، حمل و نقل فضايي و غيره دارد

عنوان هدف مورد نظر قرار گيرد،  هاي فضايي بهة فعاليتچنانچه توسع
ان متخصصان فضايي هر كشوري را هاي استراتژيك كه تويكي از حوزه
يابي به مهارت و توانمندي در موضوع بازگشت  طلبد دستبه چالش مي
اي را هاي گستردهاز اين رو برخي كشورها، فعاليت. به جو است

از . اند هاي مشترك يا منفرد در اين زمينه صورت دادهصورت همكاري به
تاليا، فرانسه و غيره در توان به فعاليت كشورهاي آلمان، ايآن جمله مي

ها و اشاره كرد كه به منظور توانمندسازي سيستم 3سازمان فضايي اروپا
يابي به يك سيستم حمل و  هاي مربوط به فاز بازگشت و دستفناوري

ها و پروازهاي آزمايشي متعددي از جمله نقل فضايي مطمئن، پروژه
  ميلادي و قبل 2000را از سال . . . و  6وي، يواس5، فونيكس4شفكس

  .انداز آن تا كنون به انجام رسانده
هاي مهم مربوط هاي هدايت و كنترل يكي از سيستمسيستم

به فاز بازگشت است كه اثبات عملكرد آن همواره يكي از اهداف 
- چالش نيتر بزرگيكي از . انجام پروازهاي آزمايشي بوده است

پذير  ة بازگشتهايي كه در طراحي قوانين هدايت و كنترل محمول
هاي موجود در در فاز بازگشت به جو مطرح است، عدم قطعيت

و همچنين ) آغاز مسير(محيط، خطاهاي مربوط به شرايط اوليه 
هاي وسيله از جمله ضرايب عدم شناسايي دقيق برخي ويژگي

بنابراين، . هاي اينرسي قبل از پرواز استآيروديناميكي و ممان
هاي طراحي شود كه در برابر عدم قطعيتاي كنترلر بايد به گونه

محيطي، خطاهاي مربوط به شرايط اوليه، عدم شناسايي دقيق 
هاي آيروديناميكي يا نوسانات جرمي در خلال مسير ويژگي

_________________________________ 
3. European Space Agency (ESA) 
4. Sharp Edge Flight Experiment (SHEFEX) 
5. PHOENIX 
6. USV: Unmanned Space Vehicle 

بازگشت كه موجب تغيير مركز جرم و در نتيجه تغييرات شرايط 
  .شود مقاومت كندهاي آيروديناميكي وسيله ميو ويژگي 7تريم

هاي هدايتي برخي سازي طرحگريو به مطالعه و پياده آقاي
ر از جمله شاتل و آپولو پرداخته و سيستم هدايت پذيوسايل بازگشت

ي كرده بررس يكيناميدهاي محيطي و را در حضور عدم قطعيت
سازي سه درجه آزادي بهره است، براي اين منظور از يك شبيه

ها رل را مدل نكرده و آنهاي ناوبري و كنتدر آن سيستم كه برد يم
سازي يابي به يك شبيه نمايد و در پايان دستآل فرض ميرا ايده

شش درجه آزادي و طراحي كنترلري با مقاومت كافي و افزودن آن 
  .]2[ ندكمعرفي ميي را به عنوان اهداف آتي آن مطالعه ساز هيبه شب
فازهاي هدايتي و  نيز به بيانو همكارانش  تو رس يب
هاي مسير بازگشت براي يك محموله كپسولي شكل ديتمحدو

  .]5[ ،]6[، ]10[ پردازنديم
اي يابي به سيستم حلقه بستهه دستمقالهدف اصلي اين 

هايي را كه محموله از آغاز مسير است كه بتواند عدم قطعيت
بازگشت تا قبل از باز شدن چترها با آن دست به گريبان است 

سير با مقاومتي كه در برابر تغييرات نشان پوشش داده و تا انتهاي م
اجرا و تقرب  هدايت را به خوبي ةهاي مربوط به حلقدهد فرمانمي

محموله به سوي هدف از پيش تعيين شده را با دقتي مطلوب 
 MRASبراي اين منظور با طراحي كنترل تطبيقي . دكنتضمين 

از پذير براي فبراي يك مدل شش درجه آزادي محموله بازگشت
طور يكپارچه با حلقه هدايت از طريق طراحي   ورود به جو غليظ به

  .فيلتر مناسب پرداخته شده است
در ادامه اين مقاله، بيان موضوع بازگشت به جو و سناريوهاي 

دست  و به كردن مسئلهمختلف آن در بخش دوم، فرضيات و فرموله 
ي آوردن معادلات سينماتيكي و ديناميكي در بخش سوم، طراح

قانون هدايتي مناسب در بخش چهارم، طراحي كنترل تطبيقي در 
سازي و تحليل نتايج در بخش ششم و در بخش پنجم، انجام شبيه

  .گيري مقاله در بخش هفتم آورده شده استنهايت نتيجه

  موضوع بازگشت به جو
يكي از مسائل پيچيده و مهم در حوزة هوافضا موضوع بازگشت به 

اين هدف زماني . ازيابي ايمن وسيله استجو است و هدف آن ب
يابد كه بارهاي حرارتي و آيروديناميكي اعمالي در طول تحقق مي

نرفته و فاز بازگشت از استعداد وسيله در تحمل اين قيود فراتر 
هاي براي مأموريت(دقتي مناسب تقرب به محل فرود نيز با

ع وسيله، ميزان اهميت اين قيود بسته به نو. تضمين شود) فضايي
  .متفاوت است غيرهدار بودن و شرايط اوليه، سرنشين

_________________________________ 
7. Trim 



  
  
  
  
  
  
  
 

 

 هدايت و كنترل فضاپيما در فاز بازگشت با عدم قطعيت در مدل ديناميكي
  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي

 3/  1394پاييز    / 3شمارة /  8 جلد

وجود دارد كه در  به اتمسفر طور كلي سه سناريوي بازگشت به
  :]6[شود اشاره مي كيهر به  ادامه
در اين نوع مسير ارتفاع وسيله همواره : 8مسير مستقيم) الف

يابد و برد وسيله از آغاز فاز بازگشت تا محل فرود كاهش مي
اين روشي ). كيلومتر 2500كمتر از (است به نسبت كوتاه 

آپولو به طور وسيع مورد استفاده  يها تيمأموراست كه در 
  .قرار گرفته است

 8000تا (به منظور افزايش برد : 9مسير غيرمستقيم يا پرشي) ب
در اين سناريو وسيله پس از ورود به . شوداستفاده مي) كيلومتر

شود و پس از طي و از اتمسفر خارج مياوج گرفته  مجدداًجو 
به دليل . دشوفاز بالستيكي بار ديگر وارد اتمسفر مي كردن

هاي خطراتي كه اين روش به دنبال دارد هرگز در مأموريت
در  صرفاًاين روش  .آپولو مورد استفاده قرار نگرفته است

  .ها مورد ارزيابي قرار گرفته استنامهمقالات و پايان
برد نهايي در اين نوع مسير متوسط است و : 10وسي شكلمسير ق) ج

فرق آن با روش . گيردمحموله پس از ورود به اتمسفر اوج مي
  .گردد قبلي در اين است كه محموله از اتمسفر خارج نمي

  بندي مسئله فرمول
رسي يك محموله بدون بال با وسيله مورد بر مقاله، در اين
در نظر گرفته شده  ،جود داردهايي مشابه آنچه در آپولو و ويژگي
سازي از اطلاعات مربوط به آپولو  از اين رو براي انجام شبيه .است

  .استفاده شده است

  هاي مختصات مورد استفادهآشنايي با دستگاه
  11دستگاه مرجع اينرسي )1

استوا  ةآن بر صفح xمركز اين دستگاه بر مركز زمين و محور 
رض جغرافياي صفر درجه صفر به طول و ع ةمنطبق است و در لحظ

چارچوب دستگاه ثابت باقي با دوران كره زمين  ،اما ؛كندمي اشاره
آن قانون دست  yآن به سمت شمال و محور  zماند، محور مي

، ଵ݅با  و محورهاي آن Iنماد اين دستگاه . ندكراست را تكميل مي ݅ଶ  ݅وଷ شوندمي داده نمايش.  
  12دستگاه زمين ثابت )2

صفر بر  ظةشود اين دستگاه به زمين متصل و در لحمي فرض
با گذشت زمان به همراه  ،اما ؛منطبق است كاملاًدستگاه اينرسي 

_________________________________ 
8. Direct-Reentry 
9. Skip-Reentry 
10. Loft-Reentry 
11. ECI: Earth-Centered Inertial 
12. Earth-Centered Earth-Fixed (ECEF) 

و  بوده اين دستگاه منطبق بر صفحه استوا xمحور . چرخد زمين مي
آن بر محور  zند و محور كگرينويچ اشاره مي النهار نصفهمواره به 

z نماد اين دستگاه . ماندق باقي ميدستگاه مختصات اينرسي منطب
E ݁با  و محورهاي آنଵ ،݁ଶ ݁وଷ شوندنمايش داده مي.  

زاويه بين دستگاه اينرسي و دستگاه زمين ثابت با ذكر است  شايان
اي سرعت زاويه. است Ξان زاويه ساعت شناخته شده و نماد آن عنو

  :عبارتند اززمين مقدار ثابتي بوده و 
                                        Ξ̇ = 7.2921150 × 10ିହ ௥௔ௗ௦  

  دستگاه بدني )3
با فرض صلب بودن وسيله اين دستگاه به صورت زير قابل تعريف 

. مركز دستگاه بدني بر مركز جرم وسيله منطبق است .خواهد بود
آن به سمت راست  yشود، محور آن از دماغه خارج مي xمحور 

. ندكآن قانون دست راست را تكميل مي zبد و محور ياامتداد مي
 داده نمايش ଷܾو  ଵ ،ܾଶܾبا  و محورهاي آن Bنماد اين دستگاه 

  .شودمي
  دستگاه مختصات جغرافيايي )4

به  zبه سمت شرق و محور  yآن به سمت شمال، محور  xمحور 
 آن و محورهاي Gنماد اين دستگاه . دكنسمت مركز زمين اشاره مي

  .شودمي داده نمايش ଷ݃و  ଵ݃ ،݃ଶبا 
  دستگاه مختصات باد )5

هاي يعني مولكول(با فرض غلظت كافي براي هوا و يكپارچگي آن 
اي ، همچنين تقارن صفحه)ندنكنهوا نسبت به يكديگر حركت 

  :وسيله اين دستگاه به صورت زير قابل تعريف است
و در راستاي بردار سرعت  آن به صورت بدون ابهام xتنها محور 
در واقع اين دستگاه از انتقال دستگاه بدني تحت . شودتعريف مي

نماد اين  .شودحاصل مي ߚو زاويه سرش جانبي  ߙزاويه حمله 
  .شودنمايش داده مي ଷݓو  ଶݓ، ଵݓبا  و محورهاي آن Wدستگاه 

  سازي محيطمدل
و مدل جاذبه تعريف  سازي محيط در دو بخش مدل اتمسفر مدل

  .شده است كه در ادامه هريك شرح داده شده است

  مدل اتمسفر
  ]:11[استفاده شده است ) 1(براي مدل اتمسفر از مدل نمايي ساده رابطة 

ߩ                                                           )1( = ଴݁ିߩ ೓ಹೞ  
مقياس ارتفاع  ௦ܪو ر در سطح دريا چگالي اتمسف ଴ߩكه در آن 
ابت بوده و به صورت زير ث مقادير اين دو پارامتر. شوندناميده مي
  :ندشو تعيين مي
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ቊߩ଴ = 1.225 ௞௚௠యܪ௦ = 8434 ݉               

اين دو  ذكر است كه در ساير مراجع مقادير ديگري نيز براي شايان
  .ثابت معرفي شده است

  جاذبه مدل
حسب ارتفاع از مين كره كامل است مقدار جاذبه بربا فرض اينكه ز

  :]17[ گرددتعيين مي )2(رابطة 

)2(   ݃ = ఓோమ ߤ = 3.986005 × 10ଵସ ௠య௦మ
ܴ  :شود به صورت زير محاسبه مي ܴثابت زمين است و  ߤكه در آن  = ܴ௘ + ℎ      ܴ௘ شعاع كره زمين است.  

  سازيفرضيات مدل
  :عبارتند ازسازي در نظر گرفته شده است فرضياتي كه براي مدل

 .زمين كره كامل است -

 .شكل ظاهري محموله متقارن است -

جرمي مركز ثقل بر روي محور تقارن قرار ندارد اما توزيع  - 
تقارن (قارن است مت باًيتقر x-zمحموله نسبت به صفحه 

 ).اي وجود دارد صفحه

 .ماندثابت باقي مي باًيتقرل مسير بازگشت جرم در خلا -

 .است 13پذيرهاي طولي و عرضي تريممحموله در جهت -

هاي مربوط به ناوبري و سيگنال خطاها و عدم قطعيت -
 .اندآل فرض شدهكنترلي مدل نشده و ايده

 .سيگنال كنترلي پيوسته در نظر گرفته شده است -

ا درنظر گرفته شده ها عدم قطعيت و خطپارامترهايي كه براي آن
  :است عبارتند از

ارتفاع، طول جغرافيايي، عرض (خطا در شرايط اوليه  -
 )جغرافيايي، سرعت، زاوية مسير و زاوية هدينگ

 عدم قطعيت در جرم -

 عدم قطعيت در عناصر اصلي و فرعي تانسور ممان اينرسي -

 عدم قطعيت در چگالي اتمسفر -

 پسا و برآ عدم قطعيت در ضرايب نيروهاي آيروديناميكي -

 عدم قطعيت در مشتقات پايداري -

  معادلات سينماتيك
دانيم سرعت، مشتق بردار مكان نسبت به زمان طور كه مي همان

  :است بنابراين
_________________________________ 

13. Trimability 

)3(  
ாܵ஻ாܦ = ஻ாܵீܦ ஻ாݒ + ߱ீா × ܵ஻ா = ஻ாݒ ீ[஻ாܵீܦ] → + [߱ீா]ீ × [ܵ஻ா]ீ =  ீ[஻ாݒ]

  :از بردار مكان وسيله در دستگاه مختصات جغرافيايي عبارتند
)4                                                       ([ܵ஻ா]ீ = ൥ 00−ܴ൩ 

ܴ  كه در آن = ܴ௘ + ℎ →      ܴ̇ = ℎ̇   
ீ[஻ாܵீܦ]       )                                          5( = ൥ 00−ℎ̇൩  

بيان  )6(رابطة صورت  مختصات باد به بردار سرعت وسيله در دستگاه
  :گردد مي

ௐ[஻ாݒ]                                                            )6( = ቈ00ݒ቉  
ாீ߱  :عبارتند از Eنسبت به  Gاي دستگاه سرعت زاويه = ଶሽ௒ݕሼߣ̇− + ݈ሼ̇ݔଷሽ௑  

با بيان . استطول جغرافيايي  ݈ عرض جغرافيايي و ߣدر رابطة اخير 
  :خواهيم داشت اخير در دستگاه مختصات جغرافيايي ةرابط

)7(                      [߱ீா]ீ = ଶሽ௒ݕ௒ሼீܶߣ̇− + ݈̇ܶ ீ௑ሼݔଷሽ௑  
  :آيد دست مي به) 8(رابطة ) 3( ةدر رابط) 7(تا ) 4(جايگذاري روابط  با
)8      (−ℎ̇ሼ݃ଷሽீ − (ଶሽ௒ݕ௒ሼீܶ)ߣ̇ × [ܵ஻ா]ீ + ݈(̇ܶீ௑ሼݔଷሽ௑) ×[ܵ஻ா]ீ =   ீ[஻ாݒ]

  ديناميك انتقالي 
 :داريم قانون دوم نيوتنبر اساس 

)9(                                                             ܽ஻ூ = ଵ௠ಳ ݂  
همانطور كه . مجموع نيروهاي خارجي است fشتاب و  aكه در آن 

كه آنجادانيم شتاب، مشتق بردار سرعت نسبت به زمان است و از مي
 اندبردارهاي سرعت و شتاب نسبت به دستگاه اينرسي بيان شده

  :گردد بنابراينمشتق نيز در دستگاه اينرسي بيان مي
)10(                                         ܽ஻ூ = ஻ூݒூܦ =   ூܵ஻ூܦூܦ

  كه در آن
)11(                                                   ܵ஻ூ = ܵ஻ா + ܵாூ 

ينكه مركز دستگاه زمين ثابت بر مركز دستگاه با توجه به ا
஻ூܵ  :صفر است از اين رو ாூܵاينرسي منطبق است مقدار  = ܵ஻ா  

  :خواهيم داشت) 10(در رابطة ) 11( ةبا جايگذاري رابط

)12(  
ܽ஻ூ = ூܵ஻ாܦூܦ = ாܵ஻ாܦ)ூܦ + ߱ாூ × ܵ஻ா)  ܽ஻ூ = ாܵ஻ாܦ)ாܦ + ߱ாூ × ܵ஻ா) + ߱ாூ ாܵ஻ாܦ)× + ߱ாூ × ܵ஻ா)  ܽ஻ூ = ாܵ஻ாܦாܦ + (ா߱ாூܦ) × ܵ஻ா + ߱ாூ ாܵ஻ாܦ× + ߱ாூ × ாܵ஻ாܦ +  
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߱ாூ × (߱ாூ × ܵ஻ா)
  :از طرفي داريم

ாܵ஻ாܦ                                                        )13( =  ஻ாݒ

)14(                                     ߱ாூ = Ξ̇, → ா߱ாூܦ = 0  
  :خواهيم داشت) 12(در رابطة ) 14(و ) 13(با جايگذاري روابط 

)15(     ܽ஻ூ = ஻ாݒாܦ + 2߱ாூ × ஻ாݒ + ߱ாூ × (߱ாூ × ܵ஻ா)  ݂ صورت  كننده بر وسيله بوده و به مجموع نيروهاي خارجي عمل
  :آيددست مي به) 16(رابطة 

)16(                                                    ݂ = ௔݂ + ௨݂ + ௚݂ 

نيروي  ௨݂نيروي وزن و  ௚݂ ،نيروي آيروديناميكي ௔݂كه در آن 
 .صفر خواهد بود مقدار آن براي اين وسيلهموتور است كه 

  :خواهيم داشت) 9( ةدر رابط )16(و ) 15(روابط با جايگذاري 
஻ாݒாܦ)          17( + 2߱ாூ × ஻ாݒ + ߱ாூ × (߱ாூ × ܵ஻ா) =ଵ௠ಳ ൫ ௔݂ + ௨݂ + ௚݂൯  

஻ாݒாܦ  :با جايگذاري رابطة = ஻ாݒௐܦ + ߱ௐா ×   ஻ாݒ
஻ாݒௐܦ :و مرتب كردن خواهيم داشت) 17(در رابطة  + ߱ௐா × ஻ாݒ = ଵ௠ಳ ௔݂ + ௚݂ − 2߱ாூ × ஻ாݒ −߱ாூ × (߱ாூ × ܵ஻ா)  
) 18(رابطة صورت  ، بهدستگاه بادرابطة فوق در با بيان 

  :بازنويسي خواهد شد

)18(  
ௐ[஻ாݒௐܦ] + [߱ௐா]ௐ × ௐ[஻ாݒ] = ଵ௠ಳ [ ௔݂]ௐ +ൣ ௚݂൧ௐ − 2[߱ாூ]ௐ × ௐ[஻ாݒ] −  [߱ாூ]ௐ × ([߱ாூ]ௐ × [ܵ஻ா]ௐ)  

ௐ[஻ாݒ] :با جايگذاري روابط = ቈ00ݒ቉ , ௐ[஻ாݒௐܦ] = ൥̇00ݒ൩  ߱ௐா = ∅̇ሼݓଵሽ + ଶሽݒሼߛ̇ + ଷሽݖሼߦ̇ − ଶሽݕሼߣ̇ + ݈ሼ̇ݔଷሽ  

  :خواهيم داشت) 18(در رابطة 

 ةزاوي ߦ مسير و ةزاوي ߛ غلت، ةزاوي ∅رهاي متغي) 19(در رابطة 
  .هستندهدينگ 

  ديناميك دوران 
 :به صورت قابل بيان است قانون اويلر

ூ݈஻஻ூܦ                                                           )20( =   ܯ
ூ݈஻஻ூܦ                                              )21( =  (஻஻߱஻ூܫ)ூܦ

஻ூ߱  :با جايگذاري رابطه = ߱஻ீ + ߱ீூ  
  :خواهيم داشت )21(در رابطة 

(஻஻߱஻ீܫ)஻ܦ  :آيد دست مي رابطة زير به) 20(رابطة  در) 22(با جايگذاري رابطة  + (஻஻߱ீூܫ)஻ܦ + (߱஻ீ + ߱ீூ) ×൫ܫ஻஻(߱஻ீ + ߱ீூ)൯ =   ܯ

صورت  بدني رابطة فوق بهبيان قانون اويلر در درستگاه مختصات با 
 :خواهد شد زير بازنويسي

஻[஻߱஻ீܦ஻஻ܫ]                 )23( = ஻[ܯ] − ஻[஻߱ீூܦ஻஻ܫ] −                               ([߱஻ீ]஻ + [߱ீூ]஻) × ൫ܫ஻஻([߱஻ீ]஻                             ܤܫܩ߱+
مجموع گشتاورهاي خارجي اعمالي بر  Mعادلة اويلر منظور از در م

ܯ  :شود وسيله است كه به صورت زير محاسبه مي = ௔ܯ +   ௨ܯ
گشتاور بردار  ௨ܯگشتاور آيروديناميكي و بردار  ௔ܯكه در آن 

نيز از  I نسبت به Gاي دستگاه سرعت زاويه. كنترلي وسيله است
  :آيدميدست  هزير ب ةرابط

)24(                         ߱ீூ = ଶሽ௒ݕሼߣ̇− + ݈ሼ̇ݔଷሽ௑ + Ξ̇ሼ݁ଷሽா 

  طراحي قانون هدايت

اصلي ناوبري،  قسمتبه طور كلي از سه  14سيانيك سيستم جي
قسمت ناوبري پردازش  ةوظيف. هدايت و كنترل تشكيل شده است

  .هاي محموله استوضعيت گرها و توليد تخميني ازخروجي حس
كنند هاي هدايت و كنترل به صورت موازي كار ميقسمت

هاي تخمين زده شده به اين معنا كه قسمت هدايت از وضعيت
كند و هاي مرجع استفاده ميتوسط ناوبري براي توليد فرمان

  .سيستم كنترل نيز وظيفة اجراي فرامين مرجع را بر عهده دارد
مديريت انرژي  :از هدايت بازگشت عبارتندتابع اصلي الگوريتم 

در الگوريتم . محموله از آغاز فاز بازگشت تا محل باز شدن چترها
كه تنها متغير  در حالي ؛هدايتي دو كانال عمودي و عرضي وجود دارد

زاويه در هر تكرار حلقه مقدار اين . غلت است ةكنترل مسير زاوي
  .شودروز رساني مي هدايت به

_________________________________ 
14. Guidance, Navigation and Control (GNC) 

)19(  
ଵሽௐݓሼݒ̇ + ൫∅̇ሼݓଵሽௐ + ଶሽ௏ݒሼߛ̇ + ଷሽ௓ݖሼߦ̇ ଵ௠ಳ  =ܹܧܤݒ×3ܺݔ݈+2ܻݕߣ− [ ௔݂]ௐ + ܶௐீൣ ௚݂൧ீ − 2[߱ாூ]ௐ × ௐ[஻ாݒ] −  [߱ாூ]ௐ × ([߱ாூ]ௐ × [ܵ஻ா]ௐ)  

)22(  

஻஻(߱஻ீܫூ൫ܦ + ߱ீூ)൯ = ஻஻(߱஻ீܫ൫ீܦ + ߱ீூ)൯ +߱ீூ × ൫ܫ஻஻(߱஻ீ + ߱ீூ)൯  = ஻஻(߱஻ீܫ஻൫ܦ + ߱ீூ)൯ + ߱஻ீ × ൫ܫ஻஻(߱஻ீ ூீ߱  +ܫܩ߱+ × ൫ܫ஻஻(߱஻ீ + ߱ீூ)൯  ܦூ݈஻஻ூ = (஻஻߱஻ீܫ)஻ܦ + (஻஻߱ீூܫ)஻ܦ +(߱஻ீ + ߱ீூ) × ൫ܫ஻஻(߱஻ீ + ߱ீூ)൯  
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تعيين ي محموله تا هدف و همچنين انرژي آن با طول فاصلة 
تنظيم ) كانال عمودي( عمودي راستايمناسب نيروي برآ در  مقدار
فرماني كه در آن نيروي برآ به طور كامل به سمت بالا قرار . شود مي
موجب افزايش برد شناخته شده و  15آپليفتفول گيرد با ناممي
به طور كامل به سمت پايين و فرماني كه در آن نيروي برآ  شود مي

شناخته شده و موجب كاهش برد  16دانليفتگيرد با نام فولقرار مي
هر . فرمان اخير به دليل افزايش شتاب داراي محدوديت است. شودمي

مانور غلتي كه نيروي برآ را به طور كامل به سمت بالا يا پايين جهت 
هدف . شود دهي نكند، موجب ايجاد يك حركت عرضي در وسيله مي

برآ در كانال عمودي است به  اصلي سيستم هدايت، تنظيم نيروي
اي كه وسيله با انرژي و دقت مناسبي به محل باز شدن چترها  گونه

برسد اما موقعيت عرضي وسيله نسبت به محل فرود را نيز تحت تأثير 
شود براي جبران اين حركت از هدايت عرضي استفاده مي. دهد قرار مي
د آن به اين صورت است كه اگر خطاي عرضي از محدودة و عملكر

. كندساز غلت دريافت ميقابل قبول فراتر رود، محموله فرمان واژگون
اي است كه با كاهش انرژي و گونه محدودة مجاز خطاي عرضي به

تر شده تا محموله با خطاي نزديك شدن به محل فرود پهناي آن باريك
دست يابد؛ البته پهناي اين محدوده عرضي كمتر به موقعيت نهايي 

  .رسدهرگز به صفر نمي
قيود مربوط به فاز بازگشت به طور كلي به چهار قسمت 

  .]2[پذيري مسير، پايداري، عملكرد و تريم: شود تقسيم مي
شود كه در قيد پايداري به پايداري ديناميكي مربوط مي

قيد مربوط . شودصورت وجود آن، پايداري استاتيكي نيز حاصل مي
هايي كه از سطوح كنترلي مانند فلپ به عملكرد بيشتر به محموله

اين نوع عملگرها در تمامي مسير . شودكنند مربوط مياستفاده مي
گردد كه بازگشت كارايي ندارند و عملكردشان زماني حاصل مي

پذيري قيد مربوط به تريم. فشار ديناميكي به مقادير مشخصي برسد
  .]2[شود آيروديناميكي مربوط مي هايبه ويژگي

در اين قسمت به بررسي قيود مربوط به مسير پرداخته خواهد 
شرايط : قيود مسير نيز به چهار قسمت تقسيم شده و عبارتند از. شد

  .، فشار ديناميكي و شتاب آيروديناميكي18، شار حرارتي17پرواز پايدار
داراي توانايي محموله در تحمل هر يك از چهار پارامتر مطرح شده 

محدود است و اين پارامترها نبايد از يك مقدار حداكثري بيشتر 
  .باشند

براي قيد مربوط به شرايط پرواز پايدار، زاوية مسير از رابطة 
  :شود محاسبه مي) 25(

_________________________________ 
15. Full Lift-Up 
16. Full Lift-Down 
17. Equilibrium Glide Condition 
18. Heat Flux 

ߛ̇)                               25( = ௅௖௢௦(∅)௠௩ + ቀ௩ோ − ௚௩ቁ cos(ߛ) 

ر، پروازي است كه در آن شيب زاويه مسير صفر پرواز پايدا
௅௖௢௦(∅)௠௩  :بنابراين. بوده و زاويه مسير تقريباً ثابت باقي بماند + ቀ௩ோ − ௚௩ቁ cos(ߛ) = 0 (∅)ݏ݋ܿ  → + ௠௩௅ ቀ௩ோ − ௚௩ቁ cos(ߛ) = 0  

  تساوي رابطة اخير زماني صادق خواهد بود كه
)26(                                       ௠௩௅ ቀ௩ோ − ௚௩ቁ cos(ߛ) ≥ −1  

هيچ زاويه غلتي يافت نخواهد . نقض گردد) 26(چنانچه رابطة 
شد كه به ازاي آن پرواز پايدار برقرار گردد و شيب زاويه مسير الزاماً 

شود در نتيجه بردار سرعت پيوسته به سمت زمين منحرف منفي مي
  .گرددمي

ي قيدهاي شار حرارتي و فشار ديناميكي روابط زير حاكم برا
  :است

)27(                                                            ܳ ≤ ܳ௠௔௫ 

ݍ                                                             )28( ≤  ௠௔௫ݍ

  :ت ازقيد مربوط به شتاب آيروديناميكي عبارت اس
)29(                                 ܽோ = ଵ௠್௚ ଶܮ√ + ଶܦ ≤  ௠௔௫ܩ

هاي محموله و به ويژگي ௠௔௫ܩو  ௠௔௫ݍ، ௠௔௫ܳكه در آن مقادير 
  .نوع مأموريت بستگي دارد

طرح هدايتي آپولو شامل چند فاز مختلف است كه بر اساس 
  :]2[ گرددمحموله انتخاب مي وضعيت جاري

 19اوليه فاز -

 )اختياري( 20فاز پسا ثابت -

 )اختياري( 22بالستيك و 21كنترلآپ فاز -

  23رهگيري فاز -
اوليه  فاز ،دشوهنگامي كه اتمسفر توسط محموله حس مي

در اين قسمت به . پردازدفعال شده و به كنترل جهت نيروي برآ مي
مسير،  دان و تنظيم زاويةليفتفول وآپ ليفتفول هايفرمان كمك

اين فاز تا زماني . دشوتداي مسير بازگشت راهنمايي ميمحموله به اب
افزايش  ارتفاع نيز يافته و نرخ كاهش كه انرژي به قدر كافي كاهش

. شودبر طرف  24فرار از اتمسفر ند تا خطر شرايطكادامه پيدا مي ،يابد
حفظ  ؛دف را مقدور سازديابي به ه اي كه دستالبته انرژي به اندازه

  .]6[ ،]2[ دشومي
سناريوي بازگشت  ،چنانچه افزايش برد در دستور كار نباشد

تم هدايت مستقيماً وارد فاز خواهد بود و الگوريمسير مستقيم  همان
_________________________________ 

19. Initial Roll 
20. Constant Drag 
21. Up Control 
22. Ballistic 
23. Targeting 
24. Skip Out 
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دوم  فازهاي. پردازدو به تعقيب هدف مي شده) فاز رهگيري(نهايي 
برد محموله و قرار  و سوم اختياري بوده و بيشتر به منظور افزايش

از اين فازها براي . دشودر شرايط آغاز مسير استفاده ميدادن آن 
د و شواستفاده مياز نوع مسير پرشي  اجراي سناريوي بازگشت

بيان شد در عمل هرگز توسط آپولو مورد استفاده  همانطور كه قبلاً
  .قرار نگرفته است
 نهايي فاز ؛دقرار دار كه محموله در باكت انرژي خود هنگامي

در اين مرحله محموله به تعقيب يك مسير از پيش  .دگردآغاز مي
يك قانون  .پردازدد ميشوطراحي شده كه به هدف منتهي مي

هاي اين قانون بهره. ندكروز رساني مي هدايتي نيز مسير را به
، مشتق برد )F2( مشتق برد نسبت به نرخ ارتفاع :از هدايتي عبارتند
اين . F3 ([2]( L/Dبه  نسبتمشتق برد  و )F1( نسبت به پسا

نيز از پيش تعريف شده بوده و بر حسب سرعت محموله  هابهره
 . دشو مقدارشان تعيين مي

مقادير پروفايل مرجع همگي توابعي از  كر است،شايان ذ
  ].4[ دشونذخيره ميسرعت بوده و در كامپيوتر پرواز 

پارامترهاي زير  در طرح هدايتي آپولو در هر گام زماني
  :]5[شود  محاسبه مي

 بردار سرعت و اندازة آن -

 نرخ كاهش ارتفاع -

 مقدار شتاب ناشي از نيروي پسا -

 موقعيت طولي نسبت به هدف بر حسب مسافت و درجه -

 موقعيت عرضي نسبت به هدف بر حسب درجه -

و منطق  25هاي فاز نهاييپارامترهاي محاسبه شده در الگوريتم
  .گيرنده قرار ميمورد استفاد 26عرضي

) 30(در فاز نهايي به منظور تخمين فاصله تا هدف از رابطة 
  ]:2[ شوداستفاده مي

ܮܩܰܣܦܧܴܲ        )30( = (ܸ)ܱܩܱܴܶ + [(ܸ)ܨܧܴܱܶܦܴ− ܱܶܦܴ](ܸ)2ܨ + ܦ](ܸ)1ܨ − تفاع نرخ كاهش ار ܱܶܦܴفاصلة طولي مرجع تا هدف،  ܱܩܱܴܶ  [(ܸ)ܨܧܴܦ
شتاب  ܨܧܴܦنرخ كاهش ارتفاع مرجع و  ܨܧܴܱܶܦܴوسيله،

  .پساي مرجع است
سپس به منظور تعيين نسبت برآ به پساي مورد نياز از فاصلة تخمين 

  :]2[ شوداستفاده مي) 31(زده شده در رابطة 
ܦܮ                         )31( = ܦܱܮ + 4 (்ுா்ேெି௉ோா஽஺ேீ௅)ிଷ(௏) فاصلة طولي وسيله تا هدف  ܯܰܶܧܪܶيك مقدار ثابت و  ܦܱܮ

مورد نياز، اين ضريب در قسمت  ܦܮپس از محاسبه نسبت . است
_________________________________ 

25. Final Phasa 
26. Lateral Logic 

مربوط به منطق عرضي مورد استفاده قرار گرفته و زاوية غلت 
رابطة مربوط به توليد زاوية غلت عبارت . گرددمناسب با آن توليد مي

  :]5[است از 
ܥܮܮܱܴ     )32( = .ܮܮ2ܴܱܭ acos ቀ ௅஽௅஺஽ቁ + .ߨ2  ܮܮ1ܴܱܭ

در قسمت مربوط به منطق  ܮܮ1ܴܱܭو  ܮܮ2ܴܱܭضرايب 
صفر،  بر حسب نياز ممكن است هاد و مقدار آنشونعرضي تعيين مي

گردد تا اي انتخاب ميمقدار ضرايب به گونه. باشد منفي يكيا يك 
رسد عرضي مجاز خود مي ةحموله به انتهاي محدودكه م هنگامي

  .]2[ مانور غلت از سمت ديگر اجرا شود
در فاز نهايي دو قيد مربوط به شتاب و نرخ  ،ذكر است شايان

مقدار حداكثري  بهچنانچه شتاب . گرددكاهش ارتفاع نيز بررسي مي
ارتفاع از يك مقدار  يا نرخ كاهش نزديك شدهدر نظر گرفته شده 

شود كه در آن صادر ميآپ ليفتفول تر باشد فرمانكثري بيشحدا
اين حالت ادامه پيدا . گيردنيروي برآي محموله به سمت بالا قرار مي

  .گرددطرف ا زماني كه خطر نقض قيود مسير بر نمايد تمي

  طراحي كنترل تطبيقي 
را براي طراحي كنترلگرهاي تطبيقي  هاييروشهمكارانش نارندرا و 

هاي مفيدي از هاي غيرخطي ارائه كرده و نمونهسيستمبراي 
هاي خطي و غيرخطي را معرفي و به طراحي كنترلر  سيستم

MRAS27 هاي با روشMIT28 پردازند ها ميو لياپانوف براي آن 
در اين مقاله، از روش ارائه شده توسط نارندرا استفاده  .]1[ ،]8[

  .خواهد شد
  :مدل سيستم به صورت زير است

)33(                                                        ߱̇ = ℋ +  ݑܾ

  :شودگرفته مينيز به صورت زير در نظر  مدل مرجع
)34(                         ߱̇௥ = −ܽ௠߱௥ + ܾ௠ݑ௥,   (ܽ௠ > 0) 

ن تعيي) 35(صورت خطا و ساختار كنترلگر به  مربوط به ةرابط
  :]1[گردد  مي

)35(                                                         ݁ = ߱ − ߱௥  
ݑ                                              )36( = −Θଵ߱ + Θଶݑ௥ 

. سيگنال مرجع است ௥ݑهاي كنترلي و بهره Θଶو  Θଵكه در آن 
شرايط  به ازاي ،است، بنابراين آلدهايخروجي مدل  هدف، تعقيب

௥߱  :خواهيم داشت آلايده = ߱, ߱̇௥ = ߱̇, → ℋ + ܾ൫−Θ෡ଵ߱ + Θ෡ଶݑ௥൯ =−ܽ௠߱ + ܾ௠ݑ௥  
  :دشوبه صورت زير تعيين مي هابهره آلايده مقادير

_________________________________ 
27. Model Reference Adaptive System 
28. Massachusetts Institute Technology 
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)37(                                                    ቐΘଵ∗ = ௔೘௕ + ℋ௕ఠΘଶ∗ = ௕೘௕ 

شود، طبيعي كوچك  بر اين است كه خطا كه سعياز آنجا 
̇ ݁  :خته شودبه محاسبه ديناميك خطا پردا است = ߱ ̇ − ̇݁  ݎ_̇ ߱ = ℋ − ܾΘ෡ଵ߱ + ܾΘ෡ଶݑ௥ + ܽ௠߱௥ − ܾ௠ݑ௥  ݁̇ = −ܽ௠݁ − ܾ൫Θ෡ଵ − Θଵ∗൯߱ + ܾ൫Θ෡ଶ − Θଶ∗ ൯ݑ௥  

رابطة آل و تخميني به صورت هاي ايدهاختلاف ميان بهره
  :شود تعريف مي )38(
)38(                                                    ቊΘ෩ଵ = Θ෡ଵ − Θଵ∗Θ෩ଶ = Θ෡ଶ − Θଶ∗  

  :يم داشتخواه) 37(در رابطه ) 38(با جايگذاري رابطة 
)39(                                ݁̇ = −ܽ௠݁ − ܾΘ෩ଵ߱ + ܾΘ෩ଶݑ௥ 

ݑ                                               )40( = −Θ෩ଵ߱ + Θ෩ଶݑ௥ 

  :گرددانتخاب مي) 41(تابع لياپانوف كانديد به صورت 
)41(                                      ܸ = ଵଶ ቂ݁ଶ + ௕ℒ Θ෩ଵଶ + ௕ℒ Θ෩ଶଶቃ 

ده و خطا صفر كرآل خود ميل چنانچه پارامترها به مقادير ايده
بتواند يك  Vبراي اينكه تابع . د تابع اخير نيز صفر خواهد شدشو

  :دشوباشد بايد مشتق اين تابع منفي  لياپانوفتابع 
)42(                                  ௗ௏ௗ௧ = ݁݁̇ + ௕ℒ Θ෩ଵΘ෩̇ଵ + ௕ℒ Θ෩ଶΘ෩̇ଶ  

  :آيددست مي رابطة زير به) 42(در ) 38(با جايگذاري رابطة 

)43(  
ௗ௏ௗ௧ = −ܽ௠݁ଶ − ܾΘ෩ଵ߱݁ + ܾΘ෩ଶݑ௥݁ + ௕ℒ Θ෩ଵΘ෩̇ଵ +௕ℒ Θ෩ଶΘ෩̇ଶ  ௗ௏ௗ௧ = −ܽ௠݁ଶ − ܾ ቀ߱݁ − ଵℒ Θ෩̇ଵቁ Θ෩ଵ + ܾ ቀݑ௥݁ + ଵℒ Θ෩̇ଶቁ Θ෩ଶ   

  :شوند بروزاگر پارامترها به صورت زير 
)44    (                                                  ቊ Θ෩̇ଵ = ℒ߱݁Θ෩̇ଶ = −ℒݑ௥݁ 

  :خواهد بود) 45(مشتق تابع كانديد لياپانوف به صورت 
)45(                                                        ௗ௏ௗ௧ = −ܽ௠݁ଶ  

 V مشتق تابع ،دشومشاهده مي )45( ةطوركه از رابط همان
(ݐ)ܸ  :يعني ،نيمه معين استمنفي حالت  ≤ ܸ(0)  

 Vاز اين رو تابع . يك تابع لياپانوف است Vتابع  ،بنابراين
نيز ) Θ෩ଶو  e ،Θ෩ଵيعني (آن  ةدهند كراندار بوده و اجزاي تشكيل

݁با توجه به اينكه . كراندار خواهند بود = ߱ − ߱௥،  ،و  ߱بنابراين ߱௥ نيز كراندار هستند.  
نيز به طور يكنواخت  dV/dtموجود و متناهي و  Vكه از آنجا

  :پيوسته است طبق لم باربالات
)46   (lim௧→ஶ ௗ௏ௗ௧ = 0    → lim௧→ஶ −ܽ௠݁ଶ = 0      → lim௧→ஶ ݁ = 0 

سازي بدين ترتيب با انتخاب مناسب قوانين مربوط به بهنگام
گذشت زمان خطا به پارامترها، پايداري كنترلگر تضمين شده و با 

طراحي شده  بلوك دياگرام كنترلگر) 1(شكل  .كرد ميل خواهدصفر 
  .هددشان ميرا ن

  
  بلوك دياگرام كنترلر طراحي شده - 1شكل 

هاي كنترلي و نرخ يادگيري مقدار اوليه براي هر يك از بهره 
مقدار اين پارامترها تأثير . سه پارامتري هستند كه بايد انتخاب شوند

ها ساده چشمگيري بر عملكرد كنترلگر دارد و از طرفي انتخاب آن
هاي تحليلي بسيار ها به كمك روشانتخاب اين پارامتر. نيست

سخت بوده و در صورت استفاده از روش سعي و خطا، به اجراهاي 
متعددي نياز است و به دليل استفاده از روش سعي و خطا جواب 

از اين رو كنترلر ديگري به . نهايي اعتبار كاملي نخواهد داشت
  :پيشنهاد شده است) 47(رابطة صورت 

ݑ                                              )47( = −Θଵ߱ + Θଶ߱௥  
مشابه  MRASهاي مربوط به طراحي كنترلر با انجام گام

بار به صورت رابطة آنچه آورده شد، مشتق تابع كانديد لياپانوف اين
  :آيددست مي به) 48(
)48(          ௗ௏ௗ௧ = −ܽ௠݁ଶ − ܾ ቀ߱݁ − ଵℒ Θ෩̇ଵቁ Θ෩ଵ + ܾ ቀ߱௥݁ + ଵℒ Θ෩̇ଶቁ Θ෩ଶ  

  :ها به صورتبا انتخاب بهره
)49(                                                        Θ෩ଵ = Θ෩ଶ = ܿ  

ها صفر يك مقدار ثابت است از اين رو مشتق بهره ܿكه در آن 
  :شودخواهد شد و مشتق تابع كانديد به صورت زير حاصل مي

)50( 
ௗ௏ௗ௧ = −ܽ௠݁ଶ − ܾ߱݁ܿ + ܾ߱௥݁ܿ = −ܽ௠݁ଶ − ܾܿ݁(߱ − ߱௥)   ௗ௏ௗ௧ = −ܽ௠݁ଶ − ܾܿ݁ଶ   ௗ௏ௗ௧ = −(ܽ௠ + ܾܿ)݁ଶ 
مشتق تابع كانديد منفي است، بنابراين يك تابع لياپانوف 

ار كنترلر و انتخاب متفاوت با اصلاح صورت گرفته در ساخت. است
ها، تعداد پارامترهايي كه بايد انتخاب شوند به يك پارامتر بهره

  .كندكاهش يافته است كه سادگي چشمگيري ايجاد مي
هاي هدايت و سازي سيستم هايي كه در يكپارچهيكي از چالش

در اين . ساز زاوية غلت استكنترل وجود دارد مانورهاي معكوس
درجه به ناگاه تغيير  -50به  50ة غلت به عنوان مثال از مانورها زاوي

هايي در پروفايل خروجي اين موضوع موجب ظهور پرش. كندمي
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اجراي چنين فراميني كه در آن وسيله بايد . شودسيستم هدايت مي
در مدت زمان بسيار كوتاهي دوران بسيار زياد كند در شرايط واقعي 

اين منظور سطح گشتاوري بسيار غيرممكن خواهد بود، زيرا براي 
  .كند مورد نياز استنهايت ميل ميزيادي كه به سمت بي

راهكاري كه در اين مقاله براي حل اين مشكل پيشنهاد شده 
است، استفاده از يك فيلتر در خروجي سيستم هدايت است تا بدين 

هاي خام و غيرهموار خروجي هدايت به يك سيگنال ترتيب سيگنال
بايد . ربردي و قابل اجرا توسط حلقة كنترلر تبديل گرددهموار، كا

تر است كه سيگنال ورودي خود را توجه كرد كه تابع تبديلي مناسب
تر  هموار كند و در عين حال ميزان شاخص خطا نيز در آن كوچك

  .منظور از هموارسازي،كاهش نرخ خروجي فيلتر است. باشد

  سازي و تحليل نتايج انجام شبيه
طراحي كنترلر و  ،تر بيان شدطور كه پيش همانمقاله،  هدف اين

ها بررسي عملكرد آن در يك حلقه هدايت و در حضور عدم قطعيت
هدف از سيستم هدايت، توليد فراميني است كه با اجراي . بوده است

به شرايط  29ها محموله از شرايط مربوط به آغاز مسير بازگشتآن
اي كه قيود مربوط شده به گونه نهايي پيش از باز شدن چترها منتقل

يز اجراي فرامين هدف از سيستم كنترل ن. دشوبه مسير رعايت 
مقاله به  اي كه در اينشرايط اوليه. هدايت است خارج شده از حلقة

  :عنوان شرايط آغاز مسير در نظر گرفته شده است عبارتند از
  

۔ۖۖەۖۖ
ℎۓ = ߣ݉ 88600 = 0଴݈ = −20଴ݒ = 7620 ௠௦ߛ = −1଴ߦ = 90଴

  

اين مقادير مشابه شرايط نامي مربوط به آغاز مسير بازگشت 
൝  :از نظر گرفته شده است عبارتندشرايط نهايي كه در .آپولو است ߣ = 0଴݈ = 0଴ܿܽܯℎ ܰݎܾ݁݉ݑ ≅ 0.8  

  .ح هدايتي و باكت انرژي آپولوستشرايط نهايي نيز بر گرفته از طر
را كه در  حجمي آپولوو هاي جرمي ويژگي برخي) 1(جدول 

) 2(و جدول . دهدنشان مي قرار گرفته است استفاده مورد سازي شبيه
سازي درنظر گرفته خواهند هايي را كه در شبيهنيز مدل عدم قطعيت

  .دهدشد نشان مي

 ] 7[و ] 3[، ]2[ حجمي آپولو و هاي جرميويژگي -1جدول 

_________________________________ 
29. Entry Interface Point (EIP) 

  جرم
)kg(  

  اينرسيممان
.ࢍ࢑(   )૛࢓

سطح 
  مرجع

  )૛࢓(

طول 
  مرجع

)m(  

43/5486  ൥ 8477.9 74.57 −542.3374.57 7406.8 −63.72−542.33 −63.72 6771 ൩  56/12  9/1  

قطعيت شرايط اوليه، جرم، تانسور ممان اينرسي و مشتقات  مدل عدم -2جدول 
  ]9[و ] 5[، ]2[ پايداري

نوع   پارامتر
  مقدار متوسط  توزيع

  خطاي
 ૜يا  ࣌

max/min 
ليه
ط او

راي
ش

  
   ݉ m  ±150 88600  يكنواخت  ارتفاع

عرض 
  0.2଴±  يكنواخت  جغرافيايي

طول 
   0.2଴±  يكنواخت  جغرافيايي

7620  نرمال  سرعت ௠௦   80 ௠௦   
زاويه 
  1଴  0.3଴−  نرمال  مسير

زاويه 
   90଴  ±0.05଴  يكنواخت  هدينگ

  %3.1±   ݃݇ 5486  يكنواخت  جرم محموله

عناصر اصلي تانسور 
و  ࢟࢟ࡵ، ࢞࢞ࡵ(اينرسي    )ࢠࢠࡵ

௫௫ܫቐ  نرمال = ௬௬ܫ8477 = ௭௭ܫ7406 = 6771  10%   

  هاي ضربيممان
ቐ  نرمال  )ࢠ࢟ࡵو  ࢠ࢞ࡵ، ࢟࢞ࡵ( ௫௬ܫ = ௬௬ܫ74 = ௭௭ܫ542− = −63   50%   

ت 
تقا
مش

ري
يدا

پا
  

≈  نرمال  ࢼ࢔࡯  %60   0.01−  نرمال   ࢻ࢓࡯   %60  3−  نرمال  ࢼ࢒࡯ 0  15%   

در اين قسمت با استفاده از روش مونت كارلو كه در آن از 
ها شود به بررسي خروجياي استفاده مياجراهاي متعدد رايانه

  .شود پرداخته مي
محموله را به ازاي  مسيرهاي حركتي) 3(شكل و  )2(شكل 

ديده  هااين شكل طور كه در همان. دهنداجراهاي مختلف نشان مي
شود به علت خطاهايي كه به شرايط اوليه اعمال شده است هر مي

مختلفي، مسير بازگشت خود را آغاز  هاييك از مسيرها از موقعيت
هايي كه در طول مسير با وجود اين خطاها و عدم قطعيت. كنند مي

اي از پيش تعيين  وجود دارد، انتهاي همه مسيرها تقريباً به محدوده
منحني ضخيمي كه . شده كه همان هدف است، همگرا شده است

دهد كه در در ميان ساير مسيرها قرار دارد مسير نامي را نشان مي
م سازي در غياب عدآن پارامترها مقادير اصلي خود را داشته و شبيه

ساير مسيرها در حضور عدم قطعيت در . ها انجام شده استقطعيت
  .اندشده ايجاد ،)2(جدول پارامترهاي ذكر شده در تمامي 
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هاي مربوط به موضوع بازگشت به جو تقرب يكي از چالش
 .مناسب استمحموله به يك هدف از پيش تعيين شده با دقتي 

. دهدشان ميرا به خوبي ن اين همگرايي )3(شكل و  )2(شكل 
اي مختلف ايجاد مدل اتمسفري را كه در اجراهاي رايانه) 4(شكل 

مدل اتمسفري مورد استفاده در اين مقاله . دهدشده است نشان مي
  . مدل ساده نمايي بوده است

را به ازاي اجراهاي مختلف نشان  سرعت محموله) 5(شكل 
رهاي طي مجاز پروازي را به همراه مسي ةمحدود )6(شكل . دهدمي

رنگي كه در ميان  تيره شكل، منحني در اين .دهدشده نشان مي
دهد كه به ساير مسيرها قرار گرفته است مسير نامي را نشان مي
طور  همان. همراه باقي مسيرها همگي در محدودة مجاز قرار دارند

شود در هيچ اجرايي با وجود خطاها و عدم كه در شكل ديده مي
البته در . اندچ يك از قيود مسير نقض نشدههاي موجود، هي قطعيت

شود كه محموله از قيد مربوط برخي از مسيرهاي طي شده ديده مي
طور كه پيشتر توضيح داده  به پرواز پايدار عبور كرده است، اما همان

رود و در شد، شرايط پرواز پايدار قيد خيلي سختي به شمار نمي
به صورت ذاتي تمايل به صورتي كه محموله وارد اين ناحيه شود 

گردد؛ زيرا خروج از اين ناحيه دارد و مجدداً به محدودة مجاز باز مي
گيري  شدن شيب زاوية مسير، محموله توانايي اوج به دليل منفي

مدت را ندارد و بردار سرعت آن به صورت پيوسته به سمت  طولاني
  .گرددزمين منحرف مي

  

  
  ازگشتهاي سه بعدي مسير بمنحني - 2شكل 

  
  هاي دو بعدي مسير بازگشتمنحني - 3شكل 

  
  ايجاد شده هاي اتمسفريمدل - 4شكل 

  
  سرعت محموله - 5شكل 

  
  هاي مسير و قيود بازگشتمنحني - 6شكل 
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ترتيب زاويه غلت و زاويه سرش  به) 8(و شكل ) 7(شكل 
  .دهدنشان مي جانبي را به ازاي اجراهاي مختلف

شود در تمامي اجراها اين يده ميد )9(شكل طور كه در  همان
درجه تجاوز ننموده  3زاويه نزديك به صفر باقي مانده و از مقدار 

شود كه زاويه در موضوع بازگشت به جو همواره سعي مي. است
درجه باقي بماند چراكه افزايش  3سرش جانبي محموله كمتر از 

يني ببيش از حد آن موجب ايجاد بارهاي حرارتي ناخواسته و پيش
شتابي را كه محموله در هر يك از مسيرها  )9(شكل . گرددنشده مي

با توجه به شكل در هيچ يك از . هدتجربه نموده است نشان مي
  .اجراها قيد شتاب نقض نشده است

  

  
  اجراهاي مختلفپروفايل زاويه غلت  - 7شكل 

  
  اجراهاي مختلف زاويه سرش جانبي - 8شكل 

  
  هاي شتابمنحني - 9شكل 

حداكثر شتاب اعمال شده را  نمودار هيستوگرام) 10(كل ش
در نمودارهاي هيستوگرام محور عمودي، تعداد رخ . (دهدنشان مي

  )دهددادها را نشان مي
௠௔௫݀ܽ݋ܮ  :عبارتند ازߪ1حداكثر شتاب اعمالي با خطاي  = 4.12 ±  0.26 (݃) < 10݃  

  
  مقادير پيك شتاب -10شكل 

محموله در هر يك از را كه يناميكي فشار د) 11(شكل  
قيد مربوط به فشار . دهدمسيرها تجربه كرده است، نشان مي

شود در هيچ يك مي ديدهدر اين شكل  طور كه همانديناميكي نيز 
  .كيلوپاسكال تجاوز نكرده است 18از اجراها از 

نمودار هيستوگرام حداكثر فشار ديناميكي اعمالي ) 12(شكل 
  .دهديرها را نشان ميدر هريك از مس

ത௠௔௫ݍ  :از عبارتند ߪ1حداكثر فشار ديناميكي با خطاي  = 13.79 ± (ܽ݌݇) 0.96  <   ܽ݌18݇
  

  
  هاي فشار ديناميكيمنحني -11 شكل

گشتاورهاي ورودي را ) 15(و شكل ) 14(، شكل )13(شكل 
شود، هر سه ها ديده ميطور كه در شكل همان. دهدنشان مي

 N.mكمتر از (در تمامي اجراها در محدودة مجاز خود  گشتاور
  .قرار دارند) 1000
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بار بوده و تمامي عدم  5000شايان ذكر است، تعداد اجراها 
  .ها اعمال شده است قطعيت

ها و هدف وجود دارد خطايي كه بين مقدار ميانگين داده
روي و خطاي باياس سيستم هدايت است كه با اصلاح نشانه

آنچه حائز اهميت است پراكندگي . يابدمناسب بهبود ميگيري  هدف
  .شان استها حول مقدار ميانگينداده

  
  مقادير پيك فشار ديناميكي -12شكل 

  
  گشتاور كنترلي رول-13شكل 

  
  گشتاور كنترلي پيچ -14شكل 

  
  ياوگشتاور كنترلي  -15شكل 

ر ها دكه پراكندگي داده شودديده مي )16(توجه به شكل با 
آل كمتر بوده و تمركزشان حول مقدار ميانگين حضور كنترلر ايده

آل فرض نكردن آن سازي كنترلر و ايده بيشتر است؛ اما، با مدل
دهد كه ها نشان مي تحليل داده. ها افزايش يافته استواريانس داده

௫ߪ آلهاي انتهاي مسير در حضور كنترلر ايدهانحراف معيار داده = 286 ݉, ௬ߪ = ي هاي انتهاو انحراف معيار داده  ݉ 53
௫ߪمسير در حضور كنترلر طراحي شده = 419 ݉, ௬ߪ = 365 ݉  

ها در شود كه پراكندگي دادهبا مقايسة نتايج ديده مي. خواهد بود
ولي خطاي تقرب به هدف . اندراستاي طولي و عرضي افزايش داشته

متر فراتر نرفته  1500از محدوده با توجه به كنترلر طراحي شده 
هاي مطرح شده است كه نتيجه بسيار خوبي در حضور عدم قطعيت

   .است
  

  
 آل و وجود عدم قطعيت  در دو حالت ايده ي ناشيهابررسي خطا -16 شكل 



  
  
  
  
  
  
  
 

 

 هدايت و كنترل فضاپيما در فاز بازگشت با عدم قطعيت در مدل ديناميكي
  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي

13/  1394پاييز    / 3شمارة /  8 جلد

  گيري نتيجه
در اين مقاله، طراحي قانون هدايت و كنترل محموله بازگشت به جو 

رامترهاي ديناميكي و شرايط اوليه غليظ در حضور عدم قطعيت پا
قانون هدايت و . نامشخص ورود به جو مورد بررسي قرار گرفت

كنترلر طراحي . صورت يكپارچه ارائه شده است كنترل پيشنهادي به
سازي آن بر اساس قانون بهنگامشده يك كنترل تطبيقي است كه 

ناميك سازي ديشبيه. دست آمده است معادلة لياپونوف پيشنهادي، به
اين . حلقه بسته براي مدل شش درجه آزادي غيرخطي انجام گرفت

ها و شرايط ورودي مختلف به كمك سازي براي عدم قطعيت شبيه
دست آمده نشان از  روش مونت كارلو صورت پذيرفت و نتايج به

شده براي مقابله با شرايط حاكم بر بازه وسيعي  توانايي كنترلر طراحي
  .رايط نامشخص اوليه داردها و شاز عدم قطعيت
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