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الاستيك در انجام مأموريت  فضاپيماييك  بهينةكنترل 
ريكاتي وابسته  با استفاده از روش معادلة مجاورتي

  به حالت
  2عليخاني رضا و علي*1محمدرضا مرتضوي

 دانشگاه صنعتي اميركبير دانشكدة مهندسي هوافضا، -1

  ، وزارت علوم، تحقيقات و فناوريپژوهشگاه هوافضا -2
  15875-4413 يتهران، صندوق پست *

m_r_mortazavi@aut.ac.ir   

هاي مجاورتي  ، در انجام مأموريت الاستيك ايي با سازة، به طراحي كنترلر مناسب براي فضاپيماين مقاله
و  برسانداز هدف  يمشخص ينسب ة، خود را به فاصل كننده تعقيب يست كه فضاپيماا هدف آن . اختصاص دارد

هدف  يخود را بر درگاه ارتباط يدرگاه ارتباط ، كه وضعيت آنها با يكديگر هماهنگ باشد يرايطشسپس در 
است ، سريع و دقيق موقعيت و وضعيت  اجراي فرآيند ذكر شده اغلب مستلزم مانورهاي بزرگ.  منطبق سازد

همچنين وجود عواملي چون  . همراه خواهد داشت پذير فضاپيما را نيز به انعطاف هاي كه ارتعاشات بخش
تحقق اين هاي پيش رو در راه  بر چالش قطعيت در مدل استفاده شده و عدم ، اشباع عملگر اغتشاش خارجي

، براي انجام موفق  كنترلي غيرخطي و كاراراهبرد گيري از يك  در چنين شرايطي، بهره.  افزايد ايده مي
، از روشي در كنترل غيرخطي بهينه با  براي اين منظور در اين مقاله.  سناريوي درنظر گرفته شده ضروري است

بندي و تنظيم ساده در عين  فرمول . خواهد شد استفاده) ܧܴܦܵ(ة ريكاتي وابسته به حالت عنوان معادل
،  قبول، از جمله مزاياي اين شيوه در كنترل همزمان موقعيت برخورداري از كارايي مناسب و مقاومت قابل

درجه  6هاي  سازي شبيه.  هاي مجاورتي است فضاپيما در انجام مأموريت ةوضعيت و حركات الاستيك ساز
، نامعيني  هاي پارامتريك قطعيت ، عدم پذيري سازه ب كنترلر را در حضور انعطافشده عملكرد مطلو آزادي انجام

   .    دنك و اشباع ورودي كنترلي و اغتشاشات خارجي اثبات مي

ريكاتي وابسته  معادلة،  كنترل بهينه،  كنترل غيرخطي ، مأموريت مجاورتي ،  پذير ة انعطافساز ، فضاپيما :هاي كليدي واژه
  ، اشباع عملگر   ، اغتشاش قطعيت عدم،   به حالت

  ܱدستگاه بدني جسم  {ைܤ}  ماتريس كنترل ܤ  كننده شتاب كنترلي تعقيب ܽ  و اختصارات12فهرست علائم

_________________________________ 
  )نويسنده مخاطب(دانشجوي دكتري . 1

 استاديار.  2

  ضريب وابسته به حالت ݂  رابطة غيرخطي حالت ܨ  انديس خطا ܧ  هدف مجازي ܦ  ܱكسينوس هادي محور اويلر مربوط به جسم  ைܿ  ماتريس دمپينگ ܥ
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  ܱممان اينرسي جسم  ைܬ  تابع هزينه ܬ  ܱ مداري جسم ةشيب صفح ةزاوي ܱ݅  دستگاه مختصات اينرسي {ܫ}
Δماتريس وزني حالت ܳ  جبري ريكاتي ةپاسخ معادل ܲ  تعداد مدهاي الاستيك ܰ  دستگاه مختصات محلي {ܮ}  كنترل ةماتريس بهر ݇  ماتريس سختي ܭ  عدم قطعيت ممان اينرسي ܬ  ܳ஽ ݍ  ماتريس ضريب خطاை  ݎ  هدف تا مركز زمين ةفاصل ݎ̅  ماتريس وزني كنترل ܴ  ܱكواترنيون وضعيت جسم஼   فضاپيماي هدف ܶ  باياس ةكنند متغير حالت جذب ௔ݏ  كننده فضاپيماي تعقيب ܵ  كننده انتگرال موقعيت هدف نسبت به تعقيب ௅ூݎ  كننده موقعيت هدف نسبت به تعقيب ௅ݎ  هدف كننده و مطلوب بين تعقيب ةفاصل ஽ݎ  موقعيت فرمان داده شده 

ைܶ௉  ݐ  ܲبه دستگاه  ܱماتريس تبديل از دستگاه௦ ݑ  ورودي كنترلي ݑ  سازي مدت زمان شبيهை ܱحضيض مدار جسم  ةشناس ةزاوي  

Δݒ  عدم قطعيت ورودي كنترلي ݑ஼   كننده سرعت هدف نسبت به تعقيب ௅ݒ  سرعت فرمان داده شده 

  ديناميك مطلوب ሶܺௗ௘௦  بردار حالت مطلوب  ௥ܺ  بردار حالت ܺ  جايي الاستيك مقدار جابه ݓ
Γௗ گشتاور اغتشاشي  
Γௌ  ماتريس كوپلينگ ߜ  كننده تعقيبگشتاور كنترلي  
Δانحراف حقيقي هدف ةزاوي ߥ  ثابت گرانشي ߤ  بردار تغيير شكل مودال ߟ  ضريب دمپينگ ߞ  عدم قطعيت كوپلينگ ߜ  ߶௜  ام݅تابع شكل مد  ߶௘௨௟௘௥ چرخش حول محور اويلر ةزاوي  
Ω(߱ை)  ܱضريب كواترنيون براي جسم  
Ωை  ܱمدار جسم  صعود ةگر يجغرافيايطول  ߱௡ فركانس طبيعي  ෥߱ ماتريس ضرب خارجي  ߱ை௉   ܲ در دستگاه ܱ اي جسم سرعت زاويه 

  مقدمه
هايي نظير مونتاژ و تعمير  دهي مداري فضاپيماها فعاليت سرويس
آوري  و جمع] 2[ها  گيري مجدد ماهواره ، سوخت ]1[هاي فضايي  سامانه
هاي  گيرد كه انجام آنها براي سيستم را در بر مي] 3[فضايي هاي  زباله

المللي و تلسكوپ هابل  اي چون ايستگاه فضايي بين حساس و پرهزينه
، تنها  هايي كارگيري چنين سرويس درحال حاضر به. ضروري است

،  پذير است كه اين مسئله صورت دستي و از طريق فضانورد امكان به
  . و درنظر گرفتن ملاحظات ايمني مختلف است مستلزم صرف هزينة بسيار

دهي مداري  ، سرويس عنوان يك روش جايگزين امروزه، به
، چراكه از راه حذف  خودكار توجه زيادي را به خود جلب كرده است

، هزينة كمتر و ايمني بالاتر را  انسان، مزايايي چون كارايي بهتر
، كنترل دقيق  ايده كردن اين بديهي است براي عملي.  كند فراهم مي

هاي  موقعيت و وضعيت فضاپيما اهميت بسزايي دارد و برخي برنامه



  
  
  

  
 ...كنترل بهينة يك فضاپيماي الاستيك در انجام مأموريت مجاورتي با استفاده از  

  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي
29/  1394بهار  / 1شمارة /  8 جلد

 4، دارپا اوربيتال اكسپرس  ]5،  4[ 73-فضايي مثل جاكسا اي تي اس
  . اند براساس چنين ديدگاهي توسعه يافته]  8[ 5و دئوس] 7،  6[

فضاپيما در  كنترل زمينة در فنون غيرخطي از بسياري تاكنون
 به توان مي جمله آن از كه اند شده استفاده هاي مختلف مأموريت

عقب  به رو گام كنترل ،] DI] (9(وارون ديناميك  نظير هايي روش
 مد و كنترل  ]14،  13[، كنترل فازي  ]12، 11[، كنترلر عصبي ]10[

 براساسو همكاران  6سينگلا .كرد اشاره] SM] (15  ،16(لغزشي 
و تئوري پايداري لياپانوف يك ) ون ديناميكوار(سازي فيدبك  خطي

هاي مجاورتي ماهواره ارائه كردند  پذير براي مأموريت كنترلر تطبيق
راندار و نويز ، اغتشاشات ك هاي پارامتريك كه در آن عدم قطعيت

 توان به محدود با اين روش مي.  گرفته شده بودگيري درنظر  اندازه
  . ]17[يافت   بودن نهايي خطاها دست

گر  پذير يك كنترلر تعقيب نيز، براي فضاپيماي انعطاف 7گنارو
،  وضعيت تطبيقي پيشنهاد كرده است كه اغتشاشات گراديان جاذبه

شود  هاي موجود در پارامترها و الاستيسيته را شامل مي عدم قطعيت
گيري متغيرهاي مربوط به  اين شيوة كنترلي به اندازه.  ]18[

، تعقيب بدون  زي ندارد و تحت شرايطي مشخصپذيري نيا انعطاف
،  ، هرچند كه براي يك مسير دلخواه سازد پذير مي خطا را امكان

در .  محدودبودن نهايي خطا با استفاده از آن همواره برقرار است
گر ديناميكي و كنترلر ايجاد  گنارو با تلفيق يك تخمين] 19[مرجع 

ي فضاپيما را بدون نياز به ، مانورها شده براساس تئوري لياپانوف
.  كند اي آن كنترل مي آگاهي از متغيرهاي مودال و سرعت زاويه

يك قانون كنترل ساختار  9و سان 8، جين عنوان توسعة كارهاي او به
مشتقي توليد كردند كه   - متغير بر مبناي ساختار سادة تناسبي

ي و ا پايداري مجانبي سراسري را براي خطاي تعقيب سرعت زاويه
، تنها  براي عملكرد اين كنترلر]. 20[  سازد وضعيت فراهم مي

  . اي و وضعيت ضروري است گيري سرعت زاويه اندازه
، وضعيت  در هيچ يك از مراجع فوق، كنترل همزمان موقعيت

هاي مهم يك  يك فضاپيما، كه از مشخصه ستيكو حركات الا
 داشتن درنظر با.  ، مدنظر قرار نگرفته است مأموريت مجاورتي است

 كنترل طراحي مسئلة مقاله اين دهي، سرويس مداري هاي مأموريت
 در. كند مي بررسي فضاپيما مجاورتي هاي عمليات براي غيرخطي را
مانند  يكي كه دارند وجود فضاپيما دو شده فرض سناريوي
.  كنند مي بازي نقش مانند هدف، ديگري و دهنده سرويس فضاپيماي

 هدف به دهنده سرويس فضاپيماي كه آن است است، نياز آنچه
_________________________________ 

3. JAXA ETS-7 
4. DARPA Orbital Express 
5. DEOS 
6. Singla 
7. Gennaro 
8. Jin 
9. Sun 

 در.  دهد جاي آن از معين نسبي فاصلة يك در را خود و شود نزديك
 اي گونه به بهم نسبت فضاپيما دو وضعيت بايد ، انتقالي حركت طول
 و قرارگرفته راستا يك در آنها ارتباطي هاي درگاه كه شود تنظيم
 چنين.  شود فراهم دهي سرويس مأموريت ايمن انجام امكان

 كه است وضعيت و موقعيت شديد مانورهاي اجراي نيازمند فرآيندي
به همين دليل .  شود موجب را سازه الاستيك ارتعاشات است ممكن

 اعمال كنترل بندي فرمول در صريح صورت به ، الاستيك اثر حركات
   . خواهد شد

 يكدر واقع  ، كوپلة مورد اشاره در بالا و غيرخطي ديناميك
 خطي كنترلرهاي كه كند مي ايجاد را كنترلي برانگيز  چالش مسئلة
 انجام و نبوده دقيق ميزان كافي به آن حل براي ، متداول
مسئلة   در اين مقاله، . نيست ميسر آنها با مأموريت آميز موفقيت

با  ، هاي مجاورتي كنترل فضاپيماي الاستيك در انجام مأموريت
د تحليل قرار گرفته و از يك چهارچوب ديدگاه كنترل بهينه مور

، براي )SDRE(  10خاص با عنوان معادلة ريكاتي وابسته به حالت
  . بندي آن استفاده خواهد شد فرمول

پيرامون حل مسائل كنترل بهينة غيرخطي  ،طوركلي به
هاي مختلف  هاي گوناگوني وجود دارد كه از بين روش ديدگاه

، فن معادلة ريكاتي وابسته به حالت،  هاي اخير پيشنهاد شده در سال
معادلات ديناميكي   در اين شيوه.  ]23-21[محبوبيت فراواني دارد 

شود تا از اين  خطي بازنويسي مي ، در يك ساختار شبه غيرخطي
.  هاي كنترل خطي بهينه فراهم شود ، امكان استفاده از روش طريق

تنها تفاوت موجود آن است كه در اين شرايط پس از حل معادلة 
مربوطه، ماتريس حالت ظاهر  )HJB( 11بلمان -ژاكوبي-هميلتون

شده در معادلة ريكاتي ديگر ثابت نبوده و تابعي از متغيرهاي حالت 
، بهرة  با حل اين معادلة جبري ريكاتي در هر لحظه.  سيستم است

 ، پاسخ بهينگي و پسخورد بهينه حاصل شده و از اين راه پايداري
و تنظيم ساده در  يبند فرمول.   بود خواهد يابي دست قابل هم با توأم

از جمله  ، مناسب و مقاومت قابل قبول ياز كاراي يعين برخوردار
 شباهت نحوة،  در اين زمينه جالب تةنك .استاين شيوه  يمزايا

در  ، با اين تفاوت كه با روش وارون ديناميك است فنعملكرد اين  SDRE صورت خودكار صورت  كنترل به تنظيم ماتريس بهرة
 DIو  SDREدو كنترلر  ، در واقع تحت شرايطي مشخص . دريپذ مي

      . تنها در يك ترم پيشخورد با هم اختلاف خواهند داشت
ترين ويژگي اين  بدين ترتيب، براساس آنچه گفته شد، مهم

درنظر  ، سازد مقاله، كه آن را از ساير كارهاي انجام شده متمايز مي
هاي ناشي  جايي چرخشي و نيز جابه و گرفتن همزمان حركات انتقالي

.  است و بهينه در يك ساختار واحد  سازه پذيري از انعطاف
_________________________________ 

10. State Dependent Riccati Equation 
11. Hamilton-Jacobi-Bellman 
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ه به نحوي كه در ادامه آمده است تنظيم هاي باقيمانده از مقال قسمت
هاي مختصات مورد نياز و  دستگاه: بندي مسئله شامل فرمول.  اند شده

هاي انتقالي و چرخشي موجود در مسئله  نيز روابط حاكم بر حركت
هاي طراحي كنترلر  پس از آن، آشنايي با برخي از روش.  است

رفي شده است و غيرخطي، روش معادلة ريكاتي وابسته به حالت مع
همچنين .  سازي آن توضيح داده خواهد شد هاي لازم براي پياده گام

سهم كوچكي از اين قسمت به آشنايي اجمالي با روش وارون 
بحث طراحي كنترلر براي مأموريت  . ديناميك اختصاص دارد

پيشنهادي فن اعمال  منظور بهشده  مراحل طي مجاورتي فضاپيما نيز
بعد از اتمام روند ذكر شده، .  دهد اپيما را ارائه ميبه مسئلة كنترل فض

دست آمده  هاي به سازي مدل ايجاد شده و نمايش خروجي شبيه
نهايتاً، در انتهاي مقاله، نتايج حاصل از مقاله و نكات .  اختصاص دارد

  . باقيمانده بيان خواهد شد

  بندي مسئله فرمول
 از ناشي حركات و وضعيت ، موقعيت مقاوم كنترل مقاله، اين در

 حضور با ، مجاورتي هاي مأموريت در فضاپيما پذيري انعطاف
 كراندار نيز اغتشاشات و پارامترها و ورودي سيستم قطعيت در عدم

 فضاپيماي يك ،شده درنظر گرفته سناريوي براي.  دشو مي بررسي
 نمايش ܵ با و ناميم مي كننده تعقيب آن را كه ،دهنده سرويس

.  شود مي نزديك ܶ نماد با هدف فضايي جسم يك به  ، دهيم مي
 كامل اطلاعات كه است اين بر فرض ولي، شود، نمي كنترل هدف

 طريق از يا هدف حسگرهاي از استفاده با ، آن حالت متغيرهاي
  . ]24[باشد  موجود كننده تعقيب توسط شده انجام تخمين

 فضاپيماي كه آن است داريم انتظار كنترلر از آنچه
 در ؛ برساند هدف از مشخص و ايمن فاصلة يك به را كننده تعقيب

.  باشد هدف ارتباطي درگاه سمت به آن ارتباطي درگاه كه شرايطي
 اي گونه به بايد ، به هم نسبت فضاپيما دو وضعيت فرآيند اين طي در

 ارتباط برقراري نظير هايي مأموريت خطر بدون انجام كه شود تنظيم
  . شود ممكن هدف گرفتن يا

  هاي مختصات مورد استفاده آشنايي با دستگاه
در سناريوي  فضاپيماي ديناميك براي توصيف معادلاتطوركلي  به

چهارچوب اولين .  استمورد نياز چهار سيستم مختصات  ، اشاره شده
{ܫ} صورت ، دستگاه زمين مركز ثابت است كه به مورد استفاده = ,መ௫ܫ} ,መ௬ܫ شود و ما آن را مختصات  نمايش داده مي {መ௭ܫ

همچنين دستگاه مختصات محلي با نماد .  گيريم اينرسي درنظر مي {ܮ} = ,෠௫ܮ} ,෠௬ܮ ،  كه مركز آن روي جسم صلب قرار دارد {෠௭ܮ
اين  ෠௫ܮمحور .  استكار رفته در فرآيند حل  هدومين چهارچوب ب

در جهت  ෠௭ܮ،  دستگاه در راستاي بردار شعاع هدف از مركز زمين
  . كنندة دستگاه راستگرد است تكميل ෠௬ܮدار نرمال مدار و بر

صورت  كننده و هدف نيز به هاي مختصات بدني تعقيب دستگاه {ௌܤ} = ,෠ௌ௫ܤ} ,෠ௌ௬ܤ {்ܤ}و  {෠ௌ௭ܤ = ,෠்௫ܤ} ,෠்௬ܤ تعريف  {෠்௭ܤ
كنيم محورهاي  فرض مي بحث اصلي،ازدست رفتن بدون .  شوند مي عمود بر درگاه ارتباطي آنها و  ، از هدف ෠்௫ܤكننده و  از تعقيب ෠ௌ௫ܤ

ق با آنچه گفته شد لازم است در طول مطاب.  به سمت خارج باشند
) 1(شكل  . دقرار داشته باش ݔොܶܤ− در راستاي ෠ௌ௫ܤ انجام عمليات 

موردنظر را  بندي مسئلة كار رفته در فرمول هاي مختصات به دستگاه
  .  كشد به تصوير مي

  

  
  هاي مختصات مورد استفاده دستگاه - 1شكل 

  ديناميك انتقالي جسم صلب
، در  هكنند ديناميك انتقالي براساس موقعيت نسبي هدف و تعقيب

با .  شود دستگاه مختصات محلي ثابت شده روي هدف بررسي مي
  : سرعت نسبي خواهيم داشت به عنوان ௅ݒ كننده و نيز عنوان بردار موقعيت هدف نسبت به تعقيب به ௅ݎتعريف 

௅ݎ                                      )     الف -1( = ෠௫ܮݔ + ෠௬ܮݕ +    ෠௭ܮݖ
௅ݒ                                       )     ب -1( = ෠௫ܮሶݔ + ෠௬ܮሶݕ +   ෠௭ܮሶݖ

,ݔ]كه   در جايي ,ݕ .  محلي هستنددر مختصات  ௅ݎهاي  مؤلفه ்[ݖ
ሷݔ  : ]25[ديناميك انتقال نسبي به صورت زير است حاكم بر روابط  − ሶݕሶߥ2 − ݕሷߥ − ሶߥ ଶݔ =  − ఓ(௥̅ା௫)[(௥̅ା௫)మା௬మା௭మ]యమ + ఓ௥̅మ + ܽ௫                               )الف-2(

ሷݕ  + ሶݔሶߥ2 + ݔሷߥ − ሶߥ ଶݕ =                  − ఓ௬[(௥̅ା௫)మା௬మା௭మ]యమ + ܽ௬        )   ب -2(
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ሷݖ = − ఓ௭[(௥̅ା௫)మା௬మା௭మ]యమ + ܽ௭                                       ) ج -2(
     

ܽ، ثابت گرانشي ߤكه در آن  = ൣܽ௫, ܽ௬, ܽ௭൧்  بردار شتاب
مركز جرم زمين تا  فاصلة ݎ̅،  كننده در دستگاه محلي تعقيب كنترلي

در طول  ߥو  ݎ̅مقادير .  هستند 12انحراف حقيقي زاوية ߥهدف و 
  : شوند حاسبه ميم) 4(و ) 3(زمان بر حسب روابط 

ሷݎ̅  )                                                        3( = ሶߥݎ̅ ଶ − ఓ௥̅మ                                                                                    
ሷߥ)                                                          4( =                                                                        ݎ̅/ሶߥሶݎ2̅−

  پذير انعطاف كوپلينگ بين ديناميك دوراني و سازة
 هاي انرژي كننده از طريق محاسبة ديناميك انعطافي و دوراني تعقيب
دست  هلاگرانژ ب كارگيري معادلة پتانسيل و جنبشي و سپس به

حاكم  ، روابط كوپلة هاي الاستيك كوچك ييجا با فرض جابه . آيد مي
  : ]26[و ] 20-18[بر حركت دوراني فضاپيما عبارتند از 

ௌ߱ௌሶܬ         ) 5( + ሷߟ்ߜ = − ෥߱ௌܬௌ߱ௌ − ෥߱ௌߟ்ߜሶ + Γௌ + Γௗ         
ሷߟ)                                        6( + ௌሶ߱ߜ + ሶߟܥ + ߟܭ = 0                                                   

ௌ߱در اينجا = ൣ߱ௌ௫, ߱ௌ௬, ߱ௌ௭൧் اي  بردار سرعت زاويه
به ترتيب  ௗ߁و  ௌ߁ماتريس ممان اينرسي آن و  ௌܬ ، كننده تعقيب

هستند كه همگي در دستگاه بدني  گشتاورهاي كنترلي و اغتشاشي
 نيز ماتريس ضرب خارجي است ෥߱ௌ . شوند كننده تعريف مي تعقيب

  : كه در ادامه آمده است

)7                              (෥߱ௌ  = ቎ 0 −߱ௌ௭ ߱ௌ௬߱ௌ௭ 0 − ߱ௌ௫−߱ௌ௬ ߱ௌ௫ 0 ቏   

η(t) = ൣηଵ(t) ηଶ(t) …  η୒(t)൧୘  بردار تغيير شكل
ماتريس كوپلينگ بين  ߜ ، تعداد مدهاي با اهميت ܰ،  مودال

نيز به  ܭو  ܥ.  پذير هستند هاي جسم صلب و انعطاف ديناميك
كه براساس ضريب  هاي دمپينگ و سختي بوده ترتيب ماتريس

  :همانند زير هستند ௡߱و فركانس طبيعي  ߞدمپينگ 
ܥ)                            8( = ,௜߱௡௜ߦ2)݃ܽ݅݀ ݅ = 1,2, … , ܰ)                                     
ܭ                               )9( = ݀݅ܽ݃(߱௡௜ଶ , , ݅ = 1,2, … , ܰ)                                        

گيردار  در انتهاي تير يكسر (ݐ)ݓجايي  مقدار جابه
 ௜߶ 13دار توابع شكل مد جمع وزن ، با استفاده از حاصل پذير انعطاف

  :]26[  قابل تقريب زدن است
(ݐ)ݓ           )            10( = ∑ ௜ே௜ୀଵ߶(ݐ)௜ߟ      ݅ = 1, … , ܰ                            

دست  هزير ب با توجه به قيود حاكم بر سازه از رابطة ௜߶كه  در جايي
  : آيد مي

)11 (߶௜ = 1 − cos(݅ߨ) + ଵଶ (−1)௜ାଵ(݅ߨ)ଶ     ݅ = 1, … , ܰ   
_________________________________ 

12. True anomaly 
13. Mode shape function 

  سينماتيك دوراني
كواترنيون استفاده براي توصيف سينماتيك دوراني فضاپيما از 

  : شود مي
ௌሶݍ)                                                   12( = ଵଶΩ(߱ௌ)ݍௌ                     ݍௌ = ,ௌ଴ݍ] ,ௌଵݍ ,ௌଶݍ كواترنيون وضعيت فضاپيماست كه  ்[ௌଷݍ

ௌ଴ݍبراساس روابط  = ௌ௜ݍو  (௘௨௟௘௥/2߶) ݏ݋ܿ = ܿௌ೔ (௘௨௟௘௥/2߶)݊݅ݏ , ݅ = چرخش حول  زاوية ௘௨௟௘௥߶ در اين دو معادله.  دشو محاسبه مي 1,2,3
,ௌభܿ) محور اويلر و ܿௌమ, ܿௌయ) هاي هادي محور اويلر نسبت به  كسينوس

  : شود نيز به اين صورت تعريف مي (ௌ߱)ߗ . مختصات مرجع هستند

)13               (Ω(߱ௌ) = ێێێۏ
ۍ 0 −߱ௌ௫ −߱ௌ௬ −߱ௌ௭߱ௌ௫ 0 ߱ௌ௭ −߱ௌ௬߱ௌ௬ −߱ௌ௭ 0 ߱ௌ௫߱ௌ௭ ߱ௌ௬ −߱ௌ௫ 0 ۑۑۑے

ې
                     

  معادلات مربوط به فضاپيماي هدف
شود  آزاد درنظر گرفته مي يك جسم صلب شبيه،  فضاپيماي هدف

، شبيه به  وضعيت آنكه در اين صورت معادلات حاكم بر ديناميك 
تفاوتي تنها .  هاي قبل به آن پرداخته شد روابطي است كه در بحث

،  كه در اين حالت وجود دارد، آن است كه براي فضاپيماي هدف
  : پذيري وجود نخواهد داشت گشتاور خارجي و ديناميك انعطاف

ݍ)                                                  14( ሶ் = ଵଶΩ(்߱)்ݍ                     

ሶ்்߱ܬ)                                            15( + ෥்்்߱߱ܬ = 0                     

்߱در اين روابط  = ൣ்߱௫, ்߱௬, ்߱௭൧்  بردار سرعت
்ݍ ، ناي هدف در دستگاه بدني آ زاويه = ,଴்ݍ] ,ଵ்ݍ ,ଶ்ݍ  ்[ଷ்ݍ

كنترلر .  ماتريس ممان اينرسي آن است ்ܬ كواترنيون هدف و
اي دو فضاپيما را به  وضعيت به دنبال آن است تا سرعت زاويه

با درگاه  كننده اي با هم تطبيق دهد كه درگاه ارتباطي تعقيب گونه
 طوركه قبلاً ذكر شد همان.  ارتباطي هدف در يك راستا قرار گيرند

كننده و  هاي بدني تعقيب از دستگاه ෠்௫ܤو  ෠ௌ௫ܤكنيم  فرض مي
.  باشندهاي ارتباطي آنها و به سمت خارج  ، عمود بر درگاه هدف

بايد درخلاف جهت  ෠ௌ௫ܤ،  بنابراين، بر طبق سناريوي تعريف شده  .  اشاره كند ෠்௫ܤ

توان از يك  ، مي هبندي مسئل ترشدن فرمول منظور آسان به
، براي فضاپيماي عنوان وضعيت مطلوب رهگيري هدف مجازي به

 {஽ܤ} هدف مجازي با مختصات بدنةاين .  كننده استفاده كرد تعقيب
دست آوردن  هبراي ب وشود  خته ميكه بر روي هدف ثابت است شنا

حول محور درجه  180 هدف را به اندازةاصلي  ، بايد دستگاه بدنة آن توان با استفاده از ماتريس  چنين تبديلي را مي . چرخاند ෠்௭ܤ
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هادي به سادگي انجام داد كه ماتريس مربوط به آن  هاي كسينوس
  : ستآمده ا )16(رابطة در 

்ܶ஽ = ൥ °180ݏ݋ܿ °180݊݅ݏ °180݊݅ݏ−0 °180ݏ݋ܿ 00 0 1൩ )16                         (
        

صورت  كواترنيوني كه با اين چرخش مطابقت دارد به ஽்ݍ = بيان  ، اي هدف است، بنابراين، سرعت زاويه ்[1 0 0 0]
஽஻ವ߱  : ست ازا شده در مختصات بدني هدف مجازي عبارت = ்ܶ஽்߱ = ൣ−்߱௫    − ்߱௬   ்߱௭൧்  )17              (

      

كننده  كواترنيون مطلوبي كه بايد توسط فضاپيماي تعقيب
஽ݍ  : است) 18(رابطة به صورت رهگيري شود نيز  = .்ݍ ஽்ݍ = ଶ்ݍ   ଷ்ݍ−]   − )           ଴]் )18்ݍ   ଵ்ݍ

     

،  فضاپيماكردن وضعيت دو  هماهنگ بدين ترتيب، مسئلة
 ஽஻ವ߱و سرعت زاوية آن  ஽ݍمعادل رهگيري وضعيت هدف مجازي 

  يريخطاي رهگ ،  منظور تسهيل در طراحي كنترل وضعيت به . است
 : شود كننده تعريف مي در دستگاه مختصات بدنة تعقيب

߱ா = ߱ௌ − ߱஽஻ೄ = ߱ௌ − ூܶ஻ೄ ஻ܶವூ ߱஽஻ವ )19                   (
ாݍ      = ௌݍ஽ିଵݍ = ܳ஽ିଵݍௌ )20                                          (
           

ாሶݍ                                   )     21( = ଵଶΩ൫߱ௌ − ߱஽஻ೄ൯ݍா                                                  
  

اي هدف مجازي در دستگاه  سرعت زاويه ஽஻ೄ߱درجايي كه 
هدف مجازي  ماتريس تبديل بدنة ஻ܶವூ،  كننده ي تعقيبمختصات بدن
؛  تكننده اس تعقيب ماتريس تبديل اينرسي به بدنة ூܶ஻ೄ به اينرسي و

  : ندشو ماتريس به صورت زير محاسبه مياين دو 

஻ܶವூ)                                                             الف-22( =  

൦ݍ஽బଶ + ஽భଶݍ − ஽మଶݍ − ஽యଶݍ 2൫ݍ஽భݍ஽మ − ஽య൯ݍ஽బݍ 2൫ݍ஽భݍ஽య + ஽మݍ஽భݍ஽మ൯2൫ݍ஽బݍ + ஽య൯ݍ஽బݍ ஽బଶݍ − ஽భଶݍ + ஽మଶݍ − ஽యଶݍ 2൫ݍ஽మݍ஽య − ஽యݍ஽భݍ஽భ൯2൫ݍ஽బݍ − ஽మ൯ݍ஽బݍ 2൫ݍ஽మݍ஽య + ஽భ൯ݍ஽బݍ ஽బଶݍ − ஽భଶݍ − ஽మଶݍ + ஽యଶݍ ൪   

  

ூܶ஻ೄ)                                                             ب-22( = 

            ൦ݍௌబଶ + ௌభଶݍ − ௌమଶݍ − ௌయଶݍ 2൫ݍௌభݍௌమ + ௌయ൯ݍௌబݍ 2൫ݍௌభݍௌయ − ௌమݍௌభݍௌమ൯2൫ݍௌబݍ − ௌయ൯ݍௌబݍ ௌబଶݍ − ௌభଶݍ + ௌమଶݍ − ௌయଶݍ 2൫ݍௌమݍௌయ + ௌయݍௌభݍௌభ൯2൫ݍௌబݍ + ௌమ൯ݍௌబݍ  2൫ݍௌమݍௌయ − ௌభ൯ݍௌబݍ ௌబଶݍ − ௌభଶݍ − ௌమଶݍ + ௌయଶݍ ൪           

  : آيد دست مي به) 23(از تساوي، رابطة  ஽ܳماتريس ) 20( ةدر رابط

)23                       (Qୈ = ൦ݍ஽బ ஽భݍ− ஽మݍ− ஽భݍ஽యݍ− ஽బݍ ஽యݍ− ஽మݍ஽మݍ ஽యݍ ஽బݍ ஽యݍ஽భݍ− ஽మݍ− ஽భݍ ஽బݍ
൪                            

هاي طراحي كنترلر  آشنايي با برخي از روش
  غيرخطي

هاي طراحي كنترلر غيرخطي شامل تكنيك كنترل بهينة  روش
است كه  تكنيك وارون ديناميكمعادلة ريكاتي وابسته به حالت و 

  .يك توضيحاتي بيان شده است در ادامه دربارة هر

  ريكاتي وابسته به حالت معادلة تكنيك كنترل بهينة
خطي نامتغير با زمان را در فرم پايين  هاي غير يك كلاس از سيستم

  : گيريم ميدرنظر 
ሶݔ                                          )         24( = (ܺ)ܨ +                            ݑܤ

يافته شده و در ضمن  ݑ كنندة پايدار  هدف آن است كه كنترل
  : نيمم شود مي  ܬ فانكشنال هزينة

ܬ                             )    25( = ଵଶ ׬ (்ܺܳܺ +                            ଴∞ݐ݀(ݑ்ܴݑ
  

ܺ كه در جايي ∈ ߗ ⊂ ܴ௡  ،ܨ ∈ ܴ௡  ،ܤ ∈ ܴ௡×௠  ،ݑ ∈ ܴ௠  ، ܳ ∈ ܴ௡×௡  ܴو ∈ ܴ௠×௠  .بسته يك زيرمجموعة ߗ شود فرض مي 
يك ماتريس  ܴقطعي مثبت معين و  يك ماتريس نيمه ܳ،  ௡ܴ در

هاي  ݔاز  ଵܥمربوط به كلاس  ܨهمچنين  . ثابت و مثبت معين باشد
(0)ܨبوده و داريم  ߗداخل  =  كنندة ه تنظيماين مسئل بهينةحل . 0

  ريكاتي وابسته غيرخطي با زمان نهايي آزاد با استفاده از روش معادلة
  :]27[  شود حاصل مي مراحل ، پس از طي اينبه حالت

در فرم ضريب وابسته به ،  )24(ابتدا بايد ديناميك غيرخطي . 1
  :بازنويسي شود) 26( 14حالت

)26                                                 (ሶܺ = ݂(ܺ)ܺ +                           ݑܤ
  :كه در آن

(ܺ)ܨ)                                                    27( = ݂(ܺ)ܺ                           
تابع  (ܺ)ܨ ، اگر است كه در حالت چندمتغيره پر واضح

هاي متعددي براي فاكتورسازي  ، راه باشد ܺاي از  پذير پيوسته مشتق
اين مطلب اثبات شده است كه  . وجود دارد ܺ(ܺ)݂آن به شكل 

ك فاكتورسازي بهينه وجود دارد كه تابع ، ي تحت شرايطي مشخص
اما متأسفانه .  رساند هزينه را به حداقل مقدار ممكن براي آن مي

  ]. 28[  همچنان نامعلوم است ، فاكتور بهينهيافتن اين   شيوة
آوردن يك جواب معتبر براي  دست بايد توجه كرد شرط به

,(ܺ)݂} آن است كه زوج ةحاصل ريكاتي وابسته به حالت معادلة ،  {ܤ
اي  صورت نقطه موردنظر به موجود در ناحية هايܺبراي تمامي 

بايد در فرآيند فاكتورسازي صورت  ، كه اين الزام  باشد 15پايدارپذير
   .گرفته لحاظ شود

_________________________________ 
14. State dependent coefficient 
15. Pointwise stabilizable 
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دست  براي به ، الت زيرريكاتي وابسته به ح در گام بعدي معادلة. 2
(ܺ)ܲآوردن  ≥   :  شود حل مي 0

)28                        (்݂ܲ + ݂ܲ − ்ܲܤଵିܴܤܲ + ܳ = 0                            
 16صورت برخط شايان ذكر است براي حل اين معادله به

 ، ]29[ 17چون بردار شورفنوني هاي مختلفي وجود دارد كه  الگوريتم
با .  اند از آن جمله ]31[ روش شبه نيوتن و] 30[ بازگشتي عصبي شبكة

با  يكنترل انجام محاسبات حلقة  ، ها كارگيري يكي از اين روش به
ميسر خواهد  ، )هرتز براي مسئلة فضاپيما 10نظير (قابل قبول  فركانس

  . بود
محاسبه ) 29(در نهايت كنترل پسخورد غيرخطي از طريق رابطة . 3

  : دشو مي
ݑ                                                  )    29( = −݇ௌ஽ோாܺ   

 : كه در جايي

)30       (                                    ݇ௌ஽ோா = ܴିଵ்ܲܤ(ܺ)                                                

،  باشد ௥ܺيابي به بردار حالت مطلوب  چنانچه هدف دست :1نكتة 
  : ]28-27[ شود اصلاح ميقانون كنترلي به صورت زير 

ݑ                                  )         31( = −݇ௌ஽ோா(ܺ − ܺ௥)                                              
  

 SDREسيستم در حضور كنترلر  ماتريس حالت حلقه بستة : 2نكتة 
  : از اين قرار است

)32      (                                    ௖݂௟ௌ஽ோா = ݂ −                                               ௌ஽ோா݇ܤ
سودمند  DIبا  SDRE به هنگام مقايسة ، اين ماتريس در ادامه

 . خواهد بود

داراي حداقل ،  مربعي خطي مبتني بر تابع هزينة كنندة تنظيم : 3نكتة 
كنندة  خواهد بود كه اثبات 60݃݁݀ و  6ܤ݀  فازي برابر حد و  حد بهره

نيز كه  SDREروش بنابراين، دربارة  .]32[است مقاومت مناسب آن 
.  رود انتظار مي از مقاومت قبولي ميزان قابل،  بر اين مبنا ايجاد شده

 هاي در زمرة روش SDRE ، البته بايد توجه كرد كه در حالت كلي
قطعيت  عدمبا يك سيستم با كه  آيد و زماني حساب نمي مقاوم به

غيرخطي مقاوم نظير  فنونكارگيري  به ، ه هستيمخيلي زياد مواج
  .  كند كنترل مد لغزشي ضرورت پيدا مي

  فن وارون ديناميك
  )24(از مدل  ݑآوردن   دست با به ، ايدة كنترلر وارون ديناميك
  : ]33[ شود محقق مي ሶܺௗ௘௦برحسب رفتار ديناميكي مطلوب 

  

ݑ                      )       33( = ]்ܤଵି(ܤ்ܤ) ሶܺௗ௘௦ −    [(ݔ)ܨ

_________________________________ 
16. On-line 
17. Schur  

 . شده است گيري بهره 18معكوس شبهماتريس  كه در آن از ايدة
  : خواهيم داشت ، قرار دهيم) 24(را در رابطة  ݑاگر 

)34          (                                                   ሶܺ = ሶܺௗ௘௦                     
  : ، چنانچه فرض كنيم دست آمده هب با توجه به نتيجة

)35                                          (ሶܺௗ௘௦ = −݇஽ூ(ܺ − ܺ௥)                     
به يك سيستم با توان  مي،  ஽ூ݇آنگاه با انتخاب مناسب 

   . پايداري مطلوب دست يافت
 ، كه در نهايتشود  موجب مي ሶܺௗ௘௦و  ݑاين شكل از انتخاب 

رو به اين روش  با يك ديناميك خطي سر و كار داشته باشيم و از اين
طور كه مشخص است چالش  همان . ويندگ دبك نيز ميسازي في خطي

 كه سيستم حلقه بستة است به نحوي ஽ூ݇تعيين  ، اصلي در اين ساختار
هاي  متأسفانه در مورد سيستم.  باشد داشته مورد انتظار رارفتار  ، حاصل
تنظيم ماتريس  ،مقاله در ايندرنظر گرفته شده  نظير مسئلة  ه پيچيد
   . چندان هم ساده نيست ، قابل قبول برسانداي كه ما را به رفتار  بهره

با توجه  ஽ூ݇ ، صورت كه در اين  قرار دهيم) 32(بطة در را ܧܴܦ݈݂ܵܿ−  آن است كه آن را برابر ஽ூ݇يك انتخاب ممكن براي 
در  ஽ூ݇با واردكردن اين .  شود به بردار حالت در هر لحظه تعيين مي

   : برابر است با ݑدست آمده براي  عبارت به،  )33(رابطة 
ݑ         )   36( = −݇ௌ஽ோா(ܺ − ܺ௥) −                  ௥ܺ[்݂ܤଵି(ܤ்ܤ)]

با  كنترلي از شباهت دو قاعدة ، )36(و ) 31(روابط مقايسة 
يك ترم پيشخورد اضافي  ، يكديگر حكايت دارد و تنها مورد اختلاف

حائز اهميت آن  نكتة . است كه در كنترلر وارون ديناميك وجود دارد
يابي به خروجي مطلوب  طراح براي دست ، SDREكه در روش 

خيلي  ، ر دارد كه تنظيم آنهارا در اختيا ܴو  ܳهاي وزني  ماتريس
چنين قابليتي  .كنترل است تعيين مستقيم ماتريس بهرة  تر از ساده

  .    ندك فرآيند طراحي كنترلر را بسيار تسهيل مي

  طراحي كنترلر براي مأموريت مجاورتي فضاپيما
هاي مجاورتي  را براي مأموريت مقاوم بهينةكنترلر  اين بخش،در 

ريكاتي وابسته به حالت طراحي  معادلةبا استفاده از روش  ، فضاپيما
نياز است تا معادلات ديناميك  عنوان نخستين گام، به.  نماييم مي

شايان ذكر است، براي . انتقالي را در فرم فضاي حالت بيان كنيم
(0)ܨاينكه بتوان از روش پيشنهادي استفاده كرد، بايد شرط  = 0 

حالتي وجود دارد  هاي مستقل از ترم فوق اما، در معادلات  .ارضا شود
(0)ܨشوند  كه باعث مي ≠ رفع اين مشكل  ييك راه برا.  باشد 0

آن برقرار  يبرا )37(ست كه يك متغير حالت پايدار را كه رابطة ا آن
  : ]28[يم نك ضرب هاي باياس صورت و مخرج ترماست در 

௔ሶݏ)                                                         37( =                      ௔ݏ௔ߣ−
_________________________________ 

18. Pseudo inverse 
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يك عدد مثبت بسيار كوچك انتخاب  ௔ߣدر اين معادله 
چندان روي  ௔ݏ د تاشو بودن آن سبب مي چراكه كوچك ، شود مي

با در اختيار داشتن متغير . ي اثرگذار نباشدمحاسبات ورودي كنترل
صورت  توان به اين باياس را ميهاي  ، ترم ௔ݏحالت مصنوعي 
  : فاكتورسازي كرد

−                                        )الف-38( ఓ௥̅((௥̅ା௫)మା௬మା௭మ)యమ =                                      ቈ− ఓ௥̅((௥̅ା௫)మା௬మା௭మ)యమ௦ೌ቉   ௔ݏ
ఓ௥̅మ)                                                  ب-38( = ቂ ఓ௥̅మ௦ೌቃ    ௔ݏ

ଵݏو با تعريف ) 3-2(مدل ارائه شده در بخش  براساس =  ߟ
ଶݏو  = معادلات مربوط به كوپلينگ بين ديناميك وضعيت و ،  ሶߟ

  : قابل نمايش است) 39(، به شكل روابط  پذير حركت انعطاف
  

ሶଵݏ)    الف-39( =  ଶݏ

  )ب - 39(
ሶଶݏ = ଴ିܯߜ−] ଵ(ܥ்ߜ − ෥߱ௌ்ߜ) − ଴ିܯߜ−)+  ଶݏ[ܥ ଵܭ்ߜ − ଴ିܯߜ+  ଵݏ(ܭ ଵ ෥߱ௌܬௌ߱ௌ − ଴ିܯߜ ଵΓௌ − ଴ିܯߜ ଵΓௗ 

଴ܯكه در آن  = ௌܬ − سينماتيك وضعيت نسبي را  .  ߜ்ߜ
صورت  ، بهچند عمليات جبري سادهو ) 21( معادلةتوان با استفاده از  مي

  : زير درآورد
  

)40(  

ሶாݍ = 12 ێێۏ
ۍێێ 0 ߱஽௫஻ೄ ߱஽௬஻ೄ ߱஽௭஻ೄ−߱஽௫஻ೄ 0 −߱஽௭஻ೄ ߱஽௬஻ೄ−߱஽௬஻ೄ ߱஽௭஻ೄ 0 −߱஽௫஻ೄ−߱஽௭஻ೄ −߱஽௬஻ೄ ߱஽௫஻ೄ 0 ۑۑے

ېۑۑ  ாݍ

         + 12 ൦−ݍଵா ଶாݍ− ଴ாݍଷாݍ− ଷாݍ− ଷாݍଶாݍ ଴ாݍ ଶாݍ−ଵாݍ− ଵாݍ ଴ாݍ ൪ ߱ௌ 

= ଵଶ ܳଵ. ாݍ + ଵଶ ܳଶ. ߱ௌ                                   
  

برآورده شدن شرط  ، فوق بايد توجه كرد كه در نوشتن رابطة
در آخر  . مدنظر بوده است) 3(از بخش ) 1( ذكر شده در مرحلة

، انتگرال بردار  تعقيب در حركت انتقاليمنظور بهبود كارايي  به
  : ، يعني دشو به فضاي حالت مسئله اضافه مي ௅ݎموقعيت نسبي 

ሶ௅ூݎ)                                                               41( =                                                                   ௅ݎ
هاي حالت براي سيستم كنترل تركيبي به بدين ترتيب متغير

  : اين قرارند
)42               (ܺ = ;௅ூݎ  ;ா;  ߱ௌݍ  ;௔ݏ  ;௅ݒ  ;௅ݎ] ;ଵݏ                [ଶݏ  

  : ندو نيز متغيرهاي كنترلي به اين صورت هست
ݑ)                       43( = ൣܽ௫;  ܽ௬;  ܽ௭;  Γௌ௫;  Γௌ௬;  Γௌ௭൧                             

انتخاب  عدد 4 مؤثرتعداد مدهاي الاستيك  ، در اين مقاله
يك بردار   ଶݏو  ଵݏهر كدام از متغيرهاي  ، آن براساس شود كه مي

خواهد  25مسئله ابعادي برابر فضاي حالت مربوط به هستند و  4×1

 توان ، مي اكنون با توجه به روند طي شده در بالا . داشت
(ܺ)݂  : تشكيل دادرا  ܤو   (ܺ)݂ هاي ماتريس = 

ێێۏ
ێێێ
ۍ ଵ݂ 0଻×ସ 0଻×ଷ 0଻×ଷ 0଻×଼0ସ×଻ ଵଶ ܳଵ ଵଶ ܳଶ 0ସ×ଷ 0ସ×଼0ଷ×ଵଵ ଴ିܯ− ଵ ෥߱ௌܬௌ 0ଷ×ଷ ଴ିܯ ଵܭ்ߜ ଴ିܯ ଵ(ܥ்ߜ − ෥߱ௌ்ߜ)[ܫଷ×ଷ   0ଷ×ସ] 0ଷ×ସ 0ଷ×ଷ 0ଷ×ଷ 0ଷ×଼0ସ×଻ 0ସ×଻ 0ସ×ଷ 0ସ×ସ ସ×ସ0ସ×ଵଵܫ ଴ିܯߜ ଵ ෥߱ௌܬௌ 0ସ×ଷ ଴ିܯߜ− ଵܭ்ߜ − ܭ ଴ିܯߜ− ଵ(ܥ்ߜ − ෥߱ௌ்ߜ) − ۑۑےܥ

ۑۑۑ
ې

)44( 

      
و متغير حالت براساس ديناميك انتقالي مربوطه  ଵ݂، (ݔ)݂در 

ଵ݂  : شود مشخص مي ௔ݏباياس  كنندة جذب = 

ێێۏ
ێێێ
ۍ 0 0 0 1 0 0 00 0 0 0 1 0 00 0 0 0 0 1 ሶߥ0 ଶ − ݂݂݁݋ܿ ሷߥ 0 0 ሶߥ2 0 ሷߥ−௔ݏ /ݏܾܽ݅ ሶߥ ଶ − ݂݂݁݋ܿ 0 ሶߥ2− 0 0 00 0 ݂݂݁݋ܿ− 0 0 0 00 0 0 0 0 0 ௔ߣ− ۑۑے

ۑۑۑ
ې

)45(   

    
݂݂݁݋ܿكه در آن  = ఓ((௥̅ା௫)మା௬మା௭మ)యమ                    و ݏܾܽ݅ = ݂݂݁݋ܿ− + ఓ௥̅మ  . ܤهمچنين ماتريس ضرايب كنترلي 

  : برابر است با

ܤ)                                           46( =
ێێۏ
ۍێێ

ଵܤ 0଻×ଷ0ସ×ଷ 0ସ×ଷ0ଷ×ଷ ଴ିܯ ଵ0ଷ×ଷ 0ଷ×ଷ0ସ×ଷ 0ସ×ଷ0ସ×ଷ ଴ିܯߜ− ଵۑۑے
                          ېۑۑ

ماتريس ضرايب كنترلي مربوط به ديناميك  ଵܤدر اين رابطه، 
  : انتقالي است

ଵܤ)                                                         47( = ൥0ଷ×ଷܫଷ×ଷ0ଵ×ଷ൩                          
،  كنترل فضاپيما در مسئلة ܤكه  وان نتيجه گرفتت پس مي

 ௥ܺبردار حالت مطلوب  ، از سوي ديگر . يك ماتريس ثابت است
  : ارائه داد) 48(رابطة صورت  بهتوان  را ميبراي فضاپيما 

)48    (ܺ௥ = ;௖ݒ ;஼ݎൣ ׬ ;ா஽; ߱஽஻ೄݍ ;0  ݐ݀ܥݎ ;  0ே×ଵ; 0ே×ଵ൧         ݎ஼  موقعيت نسبي مطلوب است كه در مختصات محلي بيان
 ஽ݎايمن  كننده در يك فاصلة آن است كه تعقيبسناريو .  شده است

هدف قرار گيرد كه اين محور در جهت عمود  ෠்௫ܤراستا با محور  هم
بردار  ்[஽ 0 0ݎ]پس.  بر درگاه ارتباطي آن و رو به خارج است

 رابطة براساسدني هدف بوده و موقعيت نسبي مطلوب در دستگاه ب
  : يابد به مختصات محلي انتقال مي )49(
஼ݎ)                       49( = ஻ܶ೅௅ . ෠்௫ܤ஽ݎ = ஻ܶ೅௅ .   ்[஽   0   0ݎ]

      = ூܶ௅ ஻ܶ೅ூ . هدف  هاي دوران از بدنة به ترتيب ماتريس ூܶ௅و  ஻ܶ೅௅  ،஻ܶ೅ூ    ்[஽   0   0ݎ]
هدف به مختصات اينرسي و نيز از  ، از بدنة به مختصات محلي

اين امكان فراهم است تا .  دستگاه اينرسي به دستگاه محلي هستند
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஻ܶ೅ூ  و  ்ݍرا با استفاده از كواترنيون هدفூܶ௅  از روي پارامترهاي
شيب  زاوية،  ்ߗ19صعود مداري هدف نظير طول جغرافيايي گرة

 .]25[  محاسبه كرد ்ݑ 21حضيض شناسة و زاوية 20்݅مداري صفحة
 در دستگاه محلي ஼ݎ گيري از نيز با مشتق ஼ݒسرعت نسبي مطلوب 

  : شود و بيان آن در همين مختصات حاصل مي
஼ݒ)                   50( = ௗ௥಴ௗ௧ = ஻ܶ೅௅ (߱஻೅/௅஻೅ ×                      (்[஽   0   0ݎ]

نسبت  اي دستگاه بدني هدف سرعت زاويه ஻೅/௅஻೅߱كه در آن 
در دستگاه مختصات اي  اين سرعت زاويه.  به چهارچوب محلي است

دست  به) 51( هدف نمايش داده شده است و از طريق رابطة بدنة
  : دآي مي

)51           (߱஻೅/௅஻೅ = ߱஻೅/ூ஻೅ − ߱௅/ூ஻೅ = ߱஻೅/ூ஻೅ − ூܶ஻೅. ߱௅/ூூ              

஻೅/ூ஻೅߱كه  در جايي = هدف نسبت به  اي سرعت زاويه ்߱
اي مختصات  سرعت زاويه ௅/ூ஻೅߱،  هدف اينرسي در دستگاه بدنة

سرعت  ௅/ூூ߱هدف و  محلي نسبت به اينرسي در دستگاه بدنة
.  اي دستگاه محلي نسبت به اينرسي در دستگاه اينرسي هستند زاويه

 . اين مقادير با استفاده از پارامترهاي مداري قابل دستيابي خواهند بود
صورت  به) 48(رابطة در  ா஽ݍدر نهايت خطاي كواترنيون مطلوب  كننده  شدن وضعيت تعقيب كه به معناي هماهنگاست  ்[0 0 0 1]

 فيمعر) 19( نيز در رابطة ஽஻ೄ߱ضمن آنكه  . با وضعيت هدف است
  . شده است

، كنترلر بهينه براي يك  بايد توجه كرد كه با طي روند بالا
 فنواقع در .  شود متغير حالت ايجاد مي 25سيستم شديداً غيرخطي با 

يك ابزار بسيار مفيد براي حل  ،ريكاتي وابسته به حالت معادلة
 ، زيرا با استفاده از اين روش ، ستبالا مسائل كنترل غيرخطي مرتبة

بدين ترتيب .  آيد دست مي در فرم بسته به) 31( طةكنترل تركيبي راب
برگشتي و حجيم بر سيستم تحميل نشده  و  رفت گونه محاسبة هيچ

  . ندك پذير مي كاربرد زمان حقيقي كنترلر را امكان ، و اين مسئله

  سازي و تحليل نتايج انجام شبيه

كننده  ، فضاپيماي تعقيب سازي در سناريوي تعريف شده براي شبيه
.  كندد كه به يك هدف آزاد در فضا تقرب شو اي كنترل مي گونه به

نيم محور پايين با ارتفاع هدف در يك مدار بر آن است كه فرض 
، خروج از مركز  درجه 50شيب مدار  زاوية ، كيلومتر 7000بزرگ 

 درجه و طول جغرافيايي گرة 30حضيض  شناسة ، زواياي  002/0
همچنين زاوية انحراف حقيقي .  باشد استقرار داشته درجه 10صعود 

_________________________________ 
19. Right ascention of ascending node 
20. Inclination  
21. Argument of perigee 

ضمناً در انجام  . ]34[شود  مي قرار دادهدرجه  22/110 برابر آن اولية
.݃݇   ([400,200,300])݃ܽ݅݀، ماتريس ممان اينرسي هدف برابر  محاسبات مربوطه ݉ଶ  است .  

௅ݎ دو جسم موقعيت نسبي ، در ابتداي كارشود كه  فرض مي = ௅ݒآنها    نسبي سرعتو  ݉  ்[18,10,28] = [2,  ݏ/݉ ்[1.5,0.5−
آن  بدنة ارائه شده در دستگاه مختصات ، هدف اي اولية سرعت زاويه. باشد
்߱ برابر = كننده در  تعقيب اي اولية و سرعت زاويه ݏ/݃݁݀  ்[3 2 4]

ௌ߱ آن برابر دستگاه مختصات بدنة = [6 −  .است ݏ/݃݁݀  ்[5  3
 3- 1- 3كننده با استفاده از زواياي اويلر  هدف و تعقيب هاي اولية وضعيت
߆يعني  = [߰ଵ(0) ߶(0) ߰ଶ(0)]் ்߆ترتيب  به = و  ்[15 45 5] ௌ߆ = و  ௌ(0)ݍ،  (0)்ݍلازم به يادآوري است . است ்[30 20 10]

با استفاده از  ஽(0)ݍهدف مجازي يعني  همچنين كواترنيون اولية
ها قابل استخراج  هاي هادي و كواترنيون ارتباط بين ماتريس كسينوس

مقدار  ، هاي اجرا شده سازي شايان ذكر است كه در تمامي شبيه . هستند    . وارد شده استمتر  2 مطلوب ஽ݎ
صورت  كننده به كنيم ماتريس تانسور اينرسي تعقيب ميفرض  
ௌܬ : ]18[زير باشد رابطة  = ൥800 12 512 400 1.55 1.5 600൩ ݇݃. ݉ଶ 

، محاسبات مربوط به حركت انعطافي  در مدل چهار مد الاستيك
௡ଵ߱ : هاي طبيعي آنها عبارتند از شوند كه ضريب دمپينگ و فركانس مي = ,ݏ/݀ܽݎ 1.9 ߱௡ଶ = ௡ଷ߱ ,ݏ/݀ܽݎ 4.1 = ,ݏ/݀ܽݎ 5.8 ߱௡ସ = ଵߞ ݏ/݀ܽݎ 6 = 0.08, ଶߞ = 0.3, ଷߞ = 0.6, ସߞ = 0.75 

 :  ]18[برابر است با ) 6(و ) 5(ماتريس كوپلينگ در معادلات 

ߜ = ൦10 0.5 0.20.5 2 00.1 10.9 0.81 0.5 0.5൪ 

صورت پيوسته و با درنظر  هاي كنترلي به در اين مقاله، ورودي
آستانة اشباع براي هر ]. 35[و ] 13[  شوند گرفتن قيد اشباع اعمال مي

و براي هر كدام از متر بر مجذور ثانيه  5/2 بردار شتاب هاي يك از مؤلفه
سرانجام .  ]36[و ] 13[است نيوتن بر متر  10 عناصر بردار گشتاور

 ، كنترلر دهندة عنوان عوامل اصلي شكل بهܴ و  ܳهاي وزني  ماتريس
ܳ  : شوند همانند زير انتخاب مي = ݀݅ܽ݃([10ହ, 10ହ, 10ହ, 10ସ, 10ସ, 10ସ, 0,10ସ, 10଻,                       10଻, 10଻, 10଼, 10଼, 10଼, 10ସ, 10ସ, 10ସ,                       10଼, 10଼ , 10଼, 10଼, 10଼, 10଼, 10଼, 10଼]) ܴ = ݀݅ܽ݃([10଻, 10଻, 10଻, 10ସ, 10ସ, 10ସ]) 

و  SDREسازي در دو حالت و در هر حالت به ازاي دو كنترلر  شبيه DI ݐا مدت زمان اجر ، گيرد كه در تمامي آنها انجام مي௦ = .  است ݏ 300
قطعيت و  گونه عدم ، هيچ كنيم كه در آن وضعيتي را بررسي مياول  در مرحلة

حالت در واقع معادل شرايط نامي اين .  اغتشاش در سيستم موجود نباشد
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) 3(و ) 2(هاي  شكل . است كه كنترلر بر مبناي آن طراحي شده است
.  دهند هدف نشان مي موقعيت و سرعت نسبي را در دستگاه مختصات بدني

كننده و هدف  بين تعقيب  نسبي اوليه ، فاصلة آنچه قبلاً مشخص شد براساس
شود  طوركه ملاحظه مي همان. هدف برسددر دستگاه بدني  ݉  ்[2,0,0] كننده به موقعيت نسبي تعقيبست كه ا و مقصود آن متر است 35حدود 

نسبي به مقدار مطلوب آن رسيده و  ، فاصلة ثانيه 25بعد از گذشت حدود 
گونه حركت  شود كه اين بدان معناست هيچ سرعت نسبي نيز صفر مي

  . كننده وجود ندارد انتقالي نسبي بين هدف و تعقيب
  

  
  و هدف در شرايط نامي كننده تعقيب يموقعيت نسب - 2شكل 

  
  و هدف در شرايط نامي كننده تعقيب ينسب سرعت - 3شكل 

به ترتيب رهگيري وضعيت برحسب خطاي ) 5(و ) 4(هاي  شكل
اي در دستگاه مختصات اينرسي را  كواترنيون و نيز رهگيري سرعت زاويه

كننده  اين دو شكل بيانگر آن هستند كه وضعيت تعقيب.  دهند نمايش مي
لازم به .  كند با كارايي خوبي بر وضعيت هدف مجازي تطابق پيدا مي

، وضعيت يك هدف  فرض شد وضعيت مطلوبيادآوري است كه 

آن  ෠ܾ௧௭اي هدف حول محور   درجه 180مجازي باشد كه از راه چرخش 
  . حاصل شده است

اي و انتقالي  آشكار است مانورهاي زاويه) 5(تا ) 2(هاي  آنچه در شكل
به همين دليل چنانچه يك .  كننده است سريع و شديد فضاپيماي تعقيب

، اين امكان وجود دارد تا  در حل مسئله استفاده نشود راهبرد كنترلي مؤثر
چنين مانورهايي به ارتعاشات سازة منعطف منجر شده و از كارايي رهگيري 

جايي در  نمودار ارتعاشات الاستيك و ميزان جابه) 6(شكل .  وضعيت بكاهد
واضح است كه .  كشد پذير را در طول زمان به تصوير مي انعطاف نوك سازة

و استفاده از چهار مد  د، اولين مد اهميت بيشتري دار چهار مد ارتعاشي در بين
بيشترين ميزان .  رسد نظر مي كافي به  در بررسي حركت انعطافي سازه

حساب  مناسبي بهمتر است كه عدد  سانتي 10جايي الاستيك در حدود  جابه
 50تقريباً ، ارتعاشات پس از  شود  طوركه ملاحظه مي علاوه همان به.  آيد مي

  . رسد ثانيه به سطح ناچيزي مي
  

  

  
  در شرايط نامي كواترنيون يخطا - 4شكل 

  
  ي در شرايط ناميا سرعت زاويه يرهگير - 5شكل 

0 50 100 150 200 250 300
-20

-10

0

10

x(
m

)

0 50 100 150 200 250 300
-20

-10

0

10

20

y(
m

)

0 50 100 150 200 250 300
-10

0

10

20

30

z(
m

)

Time(s)

 

 

SDRE
DI

0 50 100 150 200 250 300
-2

0

2

4

6

xd
ot

(m
/s

)

0 50 100 150 200 250 300
-10

-5

0

5

10

yd
ot

(m
/s

)

0 50 100 150 200 250 300
-10

-5

0

5

zd
ot

(m
/s

)

Time(s)

 

 

SDRE
DI

0 50 100 150 200 250 300
0

0.5

1

q e0

0 50 100 150 200 250 300
-0.5

0

0.5

q e1

0 50 100 150 200 250 300
-0.2

0

0.2

q e2

0 50 100 150 200 250 300
-1

-0.5

0

0.5

q e3

Time(s)

 

 

SDRE
DI

0 50 100 150 200 250 300
2

4

6

8

10


x(d

eg
/s

)

 

 

0 50 100 150 200 250 300
-5

0

5


y(d

eg
/s

)

0 50 100 150 200 250 300
-2

0

2

4

6


z(d

eg
/s

)

Time(s)

T

SDRE
DI



  
  
  

  
 ...كنترل بهينة يك فضاپيماي الاستيك در انجام مأموريت مجاورتي با استفاده از  

  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي
37/  1394بهار  / 1شمارة /  8 جلد

  
  در شرايط نامي حركت الاستيك يدرنظرگرفته شده برا يمدها - 6شكل 

وارد بر  يكنترل يها و گشتاورها شتاب) 8(و ) 7( يها شكل
منظور هرچه زودتر رساندن  به.  دهند يفضاپيما را در طول زمان نمايش م

اوليه تقريباً زياد  ي، تلاش كنترل فضاپيما به موقعيت و وضعيت مطلوب
زود كاهش  يخيل يكنترل يها ، ورودي به آن يياب پس از دست ،اما .است

و نيز حذف آنجاكه تعقيب يك هدف آزاد در فضا  البته از.  يابند يم
 يها گشتاورها و شتاب ، طلبد يرا م يمداوم يتلاش كنترل  ارتعاشات سازه

  . ، همواره وجود خواهند داشت با دامنة كوچك ينوسان

  
  ي در شرايط ناميكنترلي ها شتاب - 7شكل 

  
  ي در شرايط ناميكنترلگشتاورهاي  - 8شكل 

 قطعيت مدل و سازي اثر وجود عدم دوم شبيه حال در مرحلة
بدين .  گيرد اغتشاشات خارجي روي عملكرد كنترلر مورد سنجش قرار مي

درصد  100به مقدار  ܬ߂قطعيت روي ماتريس ممان اينرسي  عدممنظور 
درصد  50مساوي  ߜ߂قطعيت ماتريس كوپلينگ  عدم ، مقدار نامي آن

درصد مقدار  25نيز  ݑ߂ورودي كنترلي قطعيت  مقدار نامي آن و عدم
همچنين بردار گشتاور اغتشاشي در فرم .  دشو ده فرض ميمحاسبه ش

ௗ߁متغير با زمان  = 0.2 [sin(t) , cos(ݐ) , sin(2ݐ)]  (ܰ. به  (݉
را داشته  توانايي حذف آنكنترلر بايد  كهشود  سيستم اعمال مي

به ) 15(تا ) 9(هاي  در شكل ، دست آمده هاي به منحني . ]13[باشد 
  . تصوير كشيده شده است

  
  

  
  و هدف در شرايط غيرنامي كننده تعقيب يموقعيت نسب - 9شكل 

  

 
  و هدف در شرايط غيرنامي كننده تعقيب ينسب سرعت -10شكل 
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  در شرايط غيرنامي كواترنيون يخطا -11شكل 

  

 
  ي در شرايط غيرناميا سرعت زاويه يرهگير -12شكل 

  

 
  رناميدر شرايط غي حركت الاستيك يدرنظرگرفته شده برا يمدها -13شكل 

 
  ي در شرايط غيرناميكنترلي ها شتاب -14شكل 

  

 
  ي در شرايط غيرناميكنترلگشتاورهاي  -15شكل 

هاي مربوط به شرايط نامي و غيرنامي  بين شكل  مقايسة
 ي، علاوه بر داشتن كاراي شده يكنترلر طراحبيانگر آن است كه 

ها و اغتشاشات  قطعيت در مقابل عدمخوبي مقاومت  ،مناسب
در واقع به فاكتورسازي وابسته به حالت  ، اين ويژگي . استبرخوردار 

از .  گردد باز ميهاي كنترلي سيستم  تنظيم گين نحوةبه انجام شده و 
خطي  آنجا كه معادلات ديناميكي غيرخطي در يك ساختار شبه

اين ،  كار رفت هدر روند طراحي كنترل ب (ݔ)݂ نويسي شد و ماتريسباز
قطعيت  مسئله امكان تطابق كنترلر بر تغييرات ديناميكي ناشي از عدم

  . سازد را فراهم مي
خطاي حالت ماندگار مربوط به بردارهاي موقعيت و ) 1(جدول 
جايي  هطور جاب اي و همين ، سرعت زاويه ، كواترنيون سرعت نسبي
و براي  را به ازاي دو حالت نامي و غيرنامي پذير انعطاف انتهاي سازة

همچنين تلاش كنترلي معادل  . در خود دارد DIو  SDREدو كنترلر 
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ها برحسب انتگرال ورودي كنترلي اعمالي در  با هر كدام از اين حالت
  . آورده شده است) 2(در جدول  ، طول زمان

  خطاي حالت ماندگار -1جدول 

  
௅ (݉) 0620/0ݎ ܫܦ ܧܴܦܵ ܫܦ ܧܴܦܵ شرايط غيرنامي شرايط نامي  0615/0  0490/0  0485/0 0028/0 (ݏ/݉)  ௅ݒ   0028/0  0022/0  0022/0 ா 0025/0ݍ   0526/0  0275/0  0171/0  ߱ா (°/ݏ) 0235/0  1692/0  0713/0  0928/0 0081/0 (݉) ݓ   0078/0  0107/0  0109/0  

   انتگرال شتاب كنترلي و گشتاور كنترلي در طول زمان -2جدول 

  
 ࡵࡰ ࡱࡾࡰࡿ ࡵࡰ ࡱࡾࡰࡿ شرايط غيرنامي نامي شرايط

න ௧ೞݐ݀|ܽ|
଴  ( ݏ݉ )  90/31  90/31  62/24  62/24  

න |Γ௦|݀ݐ௧ೞ
଴    (ܰ. ݉. 24/295 (ݏ  39/303  51/625  65/605  

  

جلب  )2(و ) 1(هاي  آنچه درخصوص اعداد موجود در جدول
هاي مربوط  كميتيكسان دو كنترلر در مورد عملكرد  ، ندك توجه مي

 در زمينة . است منعطف به حركت انتقالي و نيز تغيير مكان سازة
ها  روش هر يك از، نتايج تا حدودي متفاوت بوده و  حركت دوراني

طوركه در  همان . ، بهتر از ديگري عمل كرده است ها حالتدر يكي از 
با فرض استفاده از گين  ، بخش فن وارون ديناميك اشاره شد

رفته در  كار به كنترلي ، قوانين ريكاتي آمده از حل معادلة دست به
در يك عبارت پيشخورد با هم اختلاف  DIو  SDREهاي  روش

از  . اثر خود را در اين تفاوت ظاهر كرده است ، دارند كه اين ترم
انتگرال زماني مربوط به  ، طور كه انتظار داشتيم سوي ديگر همان

نسبت به شرايط نامي  ، شرايط غيرنامياندازة بردارهاي كنترلي در 
اين اتفاق حاكي از اين .  دهد افزايش چشمگيري را از خود نشان مي

بدون صرف  ، قطعيت و حذف اغتشاش واقعيت است كه مقابله با عدم
        .   پذير نيست تناسب با آن امكانم هزينة

ست ا بايد در نظر داشت آن SDREكه در مورد روش  مطلبي
كم و سيستم بدون  ي، مدل ديناميكفن اين يبند رمولكه در ف
اين فرآيند با .  شود يم بازنويسي يخط فقط در يك فرم شبهكاست 

سيستم با حذف  يمتداول كه در آن معادلات ديناميك يساز يخط

كاملاً  ، شود يم يحول يك نقطة تعادل خط مرتبة بالا يها ترم
است  يابتكارات با معادل ، ذكر شده فرآيند در حقيقت . متفاوت است
و از اين نظر هيچ   رود يكار م هديگر نيز ب يغيرخط يها كه در روش

اعمال  ي، فيدبك را به نحو DIبه عنوان مثال .  وجود ندارد يتفاوت
رو هم  باشد و از اين يرفتار خط يكه بخش باقيمانده دارا كند يم

، سيستم SM يا روش ؛ گويند يم سازي فيدبك خطيهست كه به آن 
تا پس از رسيدن  كند يهدايت م يرا به سمت يك سطح لغزش خط

  .   با يك الگوي خطي مشخص به خروجي مطلوب ميل كند ، به آن
 ، SMيا   DIاي كه در اين ميان وجود دارد آن است كه  مسئله

 ، به خودي خود در مورد تنظيم رفتار سيستم پس از ايجاد فرم خطي
در اين شرايط ممكن است طراح، ضرايب كنترلي را  . راهكاري ندارند

هاي  كه سيستم را به چيزي فراتر از ظرفيت كنداي انتخاب  گونه به
 دنكر با فراهم SDREاين در حالي است كه فن .  آن وادار كند

در قالب يك  را، اجراي فرآيند مذكور ܴ و  ܳ يوزن يها ماتريس
ر واقع با استفاده از اين دو د .   ده استكرتسهيل  روند سيستماتيك

توان به سادگي نوعي تعادل بين خطاي متغيرهاي  مي  ، ماتريس
آورد و از اين وجود  بهكار رفته  هحالت و ميزان تلاش كنترلي ب

   . سيگنال كنترلي را در حد مجاز تنظيم كرد ، طريق
 ، يدر مورد حجم محاسبات مربوط به حل معادلة ريكات

وجود دارد كه  يراهكارهاي بيان شد،) 1-3(بخش كه در  طور همان
و با استفاده از  دهد يافزايش م زياديسرعت توليد پاسخ را به ميزان 

.  دشو  يدر زمان قابل قبول ميسر م يكنترل يها ، توليد فرمان آنها
بلكه در  نيستندثابت  كنترلي يها گين هست كا مزيت اين كار در آن

دن ديناميك سيستم و تغييرات آن تنظيم طول زمان و با مبنا قراردا
،  كه در هر لحظه دهد يم  به كنترلر اجازه يچنين خاصيت.  شوند يم

  . خود را با شرايط حاكم بر سيستم وفق دهد
داراي مزايا و معايب  ، البته واضح است كه هر فن طراحي

، نسبت  خاص خود است و طراح بايد بسته به شرايط حاكم بر مسئله
چنانچه به عنوان مثال  . كند گيري  اب روش مناسب تصميمبه انتخ

معمولاً ،  قطعيت موجود در سيستم در حد معقول باشد ميزان عدم
 ياز سو. هستند آلي ايده هاي گزينه DIيا  SDRE چون يهاي روش

 يها از روش يگير ، بهره قطعيت مدل بالا باشد ديگر اگر عدم
ساختار كنترل مد .  ارجحيت دارد يتر چون كنترل مد لغزش مقاوم
با اين تفاوت كه  ، استبسيار شبيه به كنترل وارون ديناميك  يلغزش

در مقابله با  يسع ، اين كنترلر با اضافه كردن يك ترم سوييچينگ
يك كراندار موجود در مدل و بازگرداندن سيستم به  يها قطعيت عدم

انجام  يا رف هزينهدر واقع اين روند با ص.  دارد خطي را سطح لغزش
ظاهر  يو افت كاراي يشود كه اثر آن با افزايش تلاش كنترل يم
بزرگ  يها قطعيت كه با عدم شود يتوصيه م يو در صورت  شود يم

 زيسا خوشبختانه در بخش دوم از شبيه . كار داشته باشيم و سر
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ات اغتشاشو  ها تيقطع عدمدر مقابله با  SDRE، كنترلر  انجام شده
  . ده استكرموفق عمل در سيستم  نتظارمورد ا

كارگيري  در نهايت توجه به اين نكته ضروري است كه به
در صورتي عملي است كه يك  SMيا  SDRE ،DIهايي نظير  روش

چنانچه .  موجود باشد) 24( مدل فيزيكي از سيستم در فرم رابطة
همراه ير نباشد يا با دشواري پذ ايجاد چنين مدلي از سيستم امكان

 كنترلرهاي مبتني بر فنون هوشمند نظير شبكةگيري از  بهره ، باشد
با  عصبي در يك شبكة.  جذابي است حل راه عصبي يا موتور فازي

، قابليت  صورت موازي تلفيق تعدادي از واحدهاي پردازندة ساده به
يادگيري ارتباط بين ورودي و خروجي يك سيستم از طريق 

همچنين منطق فازي نيز  . شود ن ايجاد ميهاي ثبت شده از آ داده
جهت تبديل دانش كيفي به يك مدل رياضي  ، يك چارچوب مدون

به طوركلي، فرآيند تعليم اين .  دهد كمي را در اختيار طراح قرار مي
زشي هاي آمو نوع از كنترلرها زمانبر بوده و به ميزان زيادي به داده

 گر ساختارهايي نظير شبكةبه عبارت دي . كار رفته وابسته است به
هاي مناسبي  ياب درون ،عصبي يا مدل فازي در صورت تعليم صحيح

بدين ترتيب .  يابي خيلي قوي نيستند د بود ولي قطعاً در برونخواهن
  .  توان خيلي به آنها اعتماد كرد در مواجهه با شرايط جديد نمي

  گيري نتيجه
يك فضاپيماي  در اين مقاله، كنترل غيرخطي موقعيت و وضعيت

ريكاتي  ، با استفاده از روش معادلة شونده به هدفي متحرك نزديك
درجه آزادي  6براي اين منظور ديناميك .  شدارزيابي  ،وابسته به حالت

پذيري سازه و در  جسم صلب در تركيب با حركات ناشي از انعطاف
 فن معادلة.  قالب يك چهارچوب مشترك بهينه درنظر گرفته شد

 كنترل بهينة ، يك حل بسته براي مسئلة ريكاتي وابسته به حالت
سازي آن را  كند و از اين طريق پياده وجود آمده توليد مي غيرخطي به
 6سازي  ، يك شبيه با هدف بررسي عملكرد كنترلر.  دكن  تسهيل مي

، عدم قطعيت و  هاي پارامتريك قطعيت درجه آزادي در حضور عدم
قابليت  ، كه نتايج آن  و اغتشاش صورت پذيرفت لياشباع ورودي كنتر

اين  . دهد طراحي را در مسئلة تعقيب غيرخطي نشان مي بالاي شيوة
نزديكي از هدف متحرك  كنترلر قادر است تا فضاپيما را به فاصلة

اي كه انجام مأموريت تعريف شده براي آن ممكن  گونه ، به ندكهدايت 
اتي وابسته به حالت نسبت به عدم ريك معادلة همچنين شيوة.  دشو

، عدم قطعيت در ورودي كنترلي و  قطعيت در پارامترهاي سيستم
  . دهد ز خود نشان ميمقاومت قابل قبولي ا ،همچنين اغتشاش

  مراجع
[1] Tsuda, Y. and Nakasuka, S., “New Attitude Motion 

Following Control Algorithm for Capturing Tumbling 

Object in Space,” Acta Astronautica, Vol. 53, No. 11 
2003, pp. 847–861.  

[2] Dutta, A. and Tsiotras, P., “Egalitarian Peer-to-Peer 
Satellite Refueling Strategy,” Journal of Spacecraft and 
Rockets, Vol. 45, No. 3, 2008, pp. 608–618. 

[3] Matsumoto, S. and et al., “Satellite Capturing Strategy 
Using Agile Orbital Servicing Vehicle, Hyper-OSV,” 
Proceedings of the 2002 IEEE International Conference 
on Robotics & Automation, Washington DC, USA, 2002, 
pp. 2309–2314. 

[4] Oda, M., Kawano, S., Kibe, K. and Yamagata, F., “ETS-
7, A Rendezvous Docking and Space Robot Technology 
Experiment Satellite Result of the Engineering Model 
Development Work,” Proceedings of the 34th SICE 
Annual Conference, Hokkaido, Japan, 1995, pp. 1627–
1632. 

[5] Kasai, T., Oda, M. and Suzuki, T., “Results of the ETS-7 
Mission-Rendezvous Docking and Space Robotics 
Experiment,” Proceedings of the 5th International 
Symposium on Artificial Intelligence, Robotics and 
Automation in Space, ESTEC/ESA, Nordwijk, 
Netherlands, 1999, pp. 299–306. 

[6] Whelan, D. A., Adler, E. A., Wilson, S. B. and Roesler, G. 
M., “DARPA Orbital Express Program: Effecting a 
Revolution in Space-Based Systems,” Proceedings of the 
SPIE, San Diego, CA, USA, 2000, pp. 48–56. 

[7] Seth, D. P., “Orbital Express: Leading the Way to a New 
Space Architecture,” Space Core Technology Conference, 
Colorado Springs, 2002. 

[8] Rupp, T., Boge, T., Kiehling, R. and Sellmaier, F., 
“Flight Dynamics Challenges of the German on Orbit 
Servicing Mission DEOS,” Proceedings of the 21st 
International Symposium on Space Flight Dynamics, 
Toulouse, France, 2009. 

[9] Bajodah A. H., “Inertia-Independent Generalized 
Dynamic Inversion Feedback Control of Spacecraft 
Attitude Maneuvers,” Acta Astronautica, Vol. 68, No. 11-
12, 2011,  pp. 1742–1751. 

[10] Kim, K. S. and Kim, Y., “Robust Backstepping Control 
for Slew Maneuver Using Nonlinear Tracking Function,” 
IEEE Transactions on Control System Technology, Vol. 
11, No. 6, 2003, pp. 822-829. 

[11] Leeghim, H., Choi, Y. and Bang, H., “Adaptive Attitude 
Control of Spacecraft Using Neural Networks,” Acta 
Astronautica, Vol. 64, No. 7-8, 2009, pp. 778–786. 

[12] Krishnakumar, K., Rickard, S. and Bartholomew, S., 
“Adaptive Neuro-Control for Spacecraft Attitude 
Control,” Neurocomputing, Vol. 9, No. 2, 1995, pp. 131-
148. 

[13] Zou, A. M. and Kumar, K. D. “Adaptive Fuzzy Fault-
Tolerant Attitude Control of Spacecraft,” Control 
Engineering Practice, Vol. 19, No. 1, 2011, pp. 10–21. 

[14] Ortega, G. and Giron-Sierra, J.M., “Geno-Fuzzy 
Control in Autonomous Servicing of a Space Station,” 
Engineering Applications of Artificial Intelligence, Vol. 
11, No. 3, 1998, pp. 383-400 

[15] Lu, K., Xia, Y., Zhu, Z. and Basin, M. V., “Sliding 
Mode Attitude Tracking of Rigid Spacecraft with 
Disturbances,” Journal of the Franklin Institute, Vol. 
349, No. 2, 2012, pp. 413–440. 



  
  
  

  
 ...كنترل بهينة يك فضاپيماي الاستيك در انجام مأموريت مجاورتي با استفاده از  

  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -فصلنامة علمي
41/  1394بهار  / 1شمارة /  8 جلد

[16] Lo, S. C. and Chen, Y. P., “Smooth Sliding Mode 
Control for Spacecraft Attitude Tracking Maneuvers,” 
Journal of Guidance, Control and Dynamics, Vol. 18, 
No. 6, 1995, pp. 1345-1349.  

[17] Singla, P., Subbarao, K. and Junkins, J., “Adaptive 
Output Feedback Control for Spacecraft Rendezvous and 
Docking Under Measurement Uncertainty,” Journal of 
Guidance, Control and Dynamic, Vol. 29, No. 4, 2006, 
pp. 892-902 

[18] Gennaro, S. D., “Adaptive Robust Tracking for Flexible 
Spacecraft in Presence of Disturbances,” Journal of 
Optimization Theory and Applications, Vol. 98, No. 3, 
1998, pp 545-568. 

[19] Gennaro, S. D., “Active Vibration Suppression in 
Flexible Spacecraft Attitude Tracking,” Journal of 
Guidance, Control, and Dynamics, Vol. 21, No. 3, 1998, 
pp. 400-408. 

[20] Erdong, J. and Zhaowei, S., “Robust Attitude Tracking 
Control of Flexible Spacecraft for Achieving Globally 
Asymptotic Stability,” International Journal of Robust 
and Nonlinear Control, Vol. 19, No. 11, 2009, pp. 1201-
1223. 

[21]Cloutier, J. R., D’Souza, C. N. and Mracek, C. P., 
“Nonlinear Regulation and Nonlinear H∞ Control via the 
State-Dependent Riccati Equation Technique,”  
Proceedings of the 1st International Conference on 
Nonlinear Problems in Aviation and Aerospace, AIAA, 
Reston, VA, USA, 1996, pp. 117–123. 

[22] Stansbery, D. T. and Cloutier, J. R., “Position and 
Attitude Control of a Spacecraft Using the State 
Dependent Riccati Equation Technique,” Proceedings of 
the American Control Conference, Chicago, IL, 2000. 

[23] Xin, M., Balakrishnan, S. N., “Robust State Dependent 
Riccati Equation Based Spacecraft Attitude Control,” 40th 
AIAA Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, Reno, 
NV, 2002. 

[24] Lither, M. D. and Dubowsky, S., “State, Shape and 
Parameter Estimation of Space Objects from Range 
Images,” Proceedings of the 2004 IEEE International 
Conference on Robotics and Automation, Piscataway, NJ, 
2004, pp. 2974-2979. 

[25] Schaub, H. and Junkins, J. L, Analytical Mechanics of 
Space Systems, 2nd Edition, AIAA Education Series, 
Reston, VA, 2009. 

[26] Turner, J. D. and Chun, H. M., “Optimal Distributed 
Control of a Flexible Spacecraft During a Large-Angle 
Maneuver,” Journal of Guidance, Control, and 
Dynamics, Vol. 7, No. 3, 1984, pp. 257-264. 

[27] Cloutier, J. R., Stansbery, D. T., “Nonlinear, Hybrid 
Bank-to-Turn/Skid-to-Turn Missile Autopilot Design,” 
AIAA Guidance, Navigation, and Control Conference and 
Exhibit, Montreal, Canada, 2001 

[28] Cimen T., “State-Dependent Riccati Equation (SDRE) 
Control: A Survey,” Proceedings of the 17th IFAC World 
Congress, Seoul, Korea, 2008, pp. 3761–3775. 

[29] Laub, A. J., “A Schur Method for Solving Algebraic 
Riccati Equations,” IEEE Transaction on Automatic Control, 
Vol. AC-24, No. 6, 1979, pp. 913–921. 

[30] Fonseca Neto, J. V., Abreu, I.S. and Silva, F.N., 
“Neural–Genetic Synthesis for State-Space Controllers 
Based on Linear Quadratic Regulator Design for 
Eigenstructure Assignment,” IEEE Transaction on 
Systems, Man, and Cybernetics—Part B: Cybernetics, 
Vol. 40, No. 2, 2010, pp. 266-285. 

[31] Imae, J., Sagami, H., Kobayashi, T. and Zhai, G., 
“Nonlinear Control Design Method Based on State-
Dependent Riccati Equation (SDRE) via Quasi-Newton 
Method,” 43rd IEEE Conference on Decision and 
Control, Bahamas, 2004, pp. 2740-2741 

[32] Anderson, B. D. O. and Moore, J. B., Optimal Control: 
Linear Quadratic Methods, Prentice Hall, Englewood 
Cliffs, New Jersey, 1990. 

[33] Slotine, J. E. and Weiping, L., Applied Nonlinear 
Control, Prentice Hall, Englewood Cliffs, New Jersey, 
1991. 

[34] Chen, T. and Xu, S., “Double Line-of-Sight Measuring 
Relative Navigation for Spacecraft Autonomous 
Rendezvous,” Acta Astronautica, Vol. 67, No. 1-2,  2010, 
pp. 122–134. 

[35] Park, C., Guibout, V. and Scheeres, D. J., “Solving 
Optimal Continuous Thrust Rendezvous Problems with 
Generating Functions,” Journal of Guidance, Control, 
and Dynamics, Vol. 29, No. 2, 2006, pp. 321-331. 

[36] Yang, X., Yu, J. and Gao, H., “An Impulse Control 
Approach to Spacecraft Autonomous Rendezvous Based 
on Genetic Algorithms,” Neurocomputing, Vol. 77, No. 
1,  2012, pp. 189–196. 




