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Sloshing phenomenon in spacecraft fuel tank during orbital maneuver, causes adverse 
effects on spacecraft attitude. Therefore, before orbital maneuvers, modeling fuel sloshing 
and determining appropriate method for controlling it has to be carried out. The aim of 
this paper is to model slosh dynamics by using double pendulum model in two-
dimensional space. Spacecraft maneuver and pendulums motion are considered in 2D-
coordinate, so coupled spacecraft and pendulums dynamic system are 5 degrees of 
freedom systems. Here, linear control methods (PD and LQR), and also nonlinear control 
methods (Lyapunov and fuzzy) are determined to stabilize dynamic parameters of the 
introduced system. Simulation results show that designed controllers have good 
performance to achieve stabilization of the parameters. 
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روي  و اثر آنسوخت سازي و كنترل تلاطم مدل
  وضعيت فضاپيما
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  شگاه شهيد بهشتيهاي نوين، داندانشكدة مهندسي فناوري - 2و 1
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يده روي اين پد وشود انجام مانور مداري دچار پديدة تلاطم ميسوخت موجود در مخزن فضاپيما در حين 
سازي دلملاطم سوخت هاي مداري تگذارد. بنابراين، بايد قبل از انجام مانوروضعيت فضاپيما اثر نامطلوبي مي

و دل دفاده از ملاطم با استتديناميك  سازياين مقاله به مدل. در و روشي مناسب براي كنترل آن انتخاب شود
ه شده نظر گرفت فحه دردر ص هاپاندولي در فضاي دو بعدي پرداخته شده است. مانور فضاپيما و حركت پاندول

ت زي معادلاايدارساسيستمي پنج درجة آزادي خواهد شد. براي پ هاو بنابراين سيستم فضاپيما و پاندول
اي غيرخطي هم از كنترلر) و هLQRخطي (كلاسيك و  هايديناميكي سيستم معرفي شده هم از كنترلر

ا استفاده يناميكي بدادلات هاي خطي مع(لياپانوف و فازي) استفاده شده است كه البته براي استفاده از كنترلر
يت هاي طراحي شده بر روي وضعرآميز بودن كنترلسازي موفقيت. نتايج شبيهانداز تقريب مناسب خطي شده

  دهد.را نشان ميها فضاپيما و پاندول

سازي تلاطم، ديناميك تركيب شده تلاطم و فضاپيما، كنترل وضعيت، كنترل تلاطم، كنترلر مدلهاي كليدي: واژه
  .خطي، كنترلر غيرخطي

  12م و اختصاراتعلائ
  ࡸ  لاگرانژين

  ࢏ࣀ   هابردار زواياي وضعيت پاندول

  ࡾ  تابع اتلاف رايلي

  ࢚࣎  ها بردار نيرو

  ࢘࣎  هاي كليمومنتوم

  ࢂ  مركز جرم مخزنبردار سرعت محوري 

  ࢏ࣕ  هاي پاندوليضريب دمپينگ جرم

 ࢟ࢇو  ࢞ࢇ  هاي شتاب مركز جرم مخزناينجا و  مولفه

  ࡲ  نيروي تراست موتور اصلي

 P  قوانين كنترل تناسبي 

 PD  تناسبي -گيرمشتق

_________________________________ 
 (نويسنده مخاطب)دانشيار  .1

 كارشناسي ارشد يدانشجو.  2

  مقدمه
 هاي با ارتفاع بالا، مانورها در مداربه دليل كاربرد وسيع ماهواره

است. مانور  ،هاي فضايي بسيار مورد توجهماموريت مداري از جمله
شود و مداري به انتقال فضاپيما از مدار اوليه به مدار نهايي گفته مي

فضاپيما در زمان و وضعيت از پيش  انجام صحيح اين امر بايدبراي 
فضاپيما در حين انجام تعيين شده در مدار نهايي قرار گيرد. وضعيت 

و  مانور مداري تحت تأثير عوامل مختلفي دستخوش تغييرات شده
 ،. بنابراينشودميفضاپيما از حالت مطلوب  خارج شدنباعث اين 

ترين مسائل در انجام اين يكي از اساسي ]1و  2وضعيت [كنترل 
اي فضايي است، كه البته كنترل وضعيت خود به دو هقبيل ماموريت

 بنديتقسيم] 6-9[ نترلرطراحي ك و] 5-3[ سازيمدلبخش 
جمله مواردي تأثيرگذار بر روي وضعيت فضاپيما در حين شود. از مي

ر مخزن توان به تلاطم سوخت موجود دانجام مانور مداري مي
سوخت به منظور توليد نيروي تراست اين  .]6[ كرد فضاپيما اشاره
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براي انجام مانور مداري در فضاپيما تعبيه شده و درصد آن نسبت به 
درصد از جرم  40طور مثال جرم كل فضاپيما، درصد بالايي است. به

در نتيجه   .]10[ هاي زمين آهنگ به سوخت اختصاص داردماهواره
اگر اين ميزان سوخت تحت تأثير شتاب دوراني و يا محوري دچار 

فضاپيما را از حالت مطلوب تواند وضعيت راحتي ميتلاطم شود، به
بنابراين، تلاطم سوخت يكي از مسائل بسيار مهم كنترل  خارج كند.

وضعيت فضاپيما در حين انجام مانور مداري است كه در چند دهة اخير 
  .]11-13[ حث و مطالعه قرار گرفته استمورد ب

وي رزيادي در زمينة كنترل تلاطم و اثر آن بر مطالعات 
طوركه گفته شد كنترل وضعيت فضاپيما انجام شده است. همان

- بندي ميسازي و طراحي كنترلر تقسيموضعيت به دو بخش مدل

 نيكيهاي مكااين مطالعات نشان داده شده است كه مدلشود. در 
توانند ديناميك ي ميبه خوب] 16[فنر  -و يا جرم ]14و  15[ پاندول

 جرم از اين مطالعات كلپيچيده تلاطم را تقريب بزنند. برخي 
 سوخت را متلاطم و برخي ديگر قسمتي از سوخت كه به مخزن

ا رمتلاطم و قسمتي غيررا  كندچسبيده و همراه آن حركت مي
ز ان مد اولي مطالعات براي بررسي در ايناند. ، در نظر گرفتهمتلاطم

] استفاده 17نر [ف - ] و يا تك جرم13تلاطم از مدل تك پاندول [
ا يوسيله يك پاندول و شده است. بدين صورت كه جرم متلاطم به

وسيله يك جرم صلب كه به يرمتلاطم بهفنر، و جرم غ-يك جرم
 كند، مدل شده است.مخزن چسبيده و همراه آن حركت مي

ند چاز مدل تر تلاطم هاي بيش، براي بررسي تعداد مدهمچنين
  ] استفاده شده است.19و  20نر [ف - ] و يا چند جرم18پاندول [

اين مقاله فضاپيمايي در حين انجام مانور مداري در صفحة در 
دو بعدي و داراي يك مخزن كروي سوخت، در نظر گرفته شده 

ود در آن دچار است. تنها بخشي از مخزن پر بوده و سوخت موج
تلاطم شده است. همچنين، در اينجا بخشي از سوخت متلاطم و 

سازي بخشي ديگر غير متلاطم در نظر گرفته شده است. براي مدل
قسمت متلاطم سوخت از مدل دو پاندولي در فضاي دو بعدي و 

سازي قسمت غيرمتلاطم از يك جسم صلب كروي كه در براي مدل
و همراه با مخزن حركت  داشتهقرار مركز جرم سوخت غيرمتلاطم 

باشد و حركت فضاپيما در صفحه مي كند، استفاده شده است.مي
ها در فضاي دو باشد. همچنين، پاندولداراي سه درجة آزادي مي
ها داراي يك درجة اند و هركدام از آنبعدي در نظر گرفته شده

رفي باشد. پس در مجموع سيستم فضاپيما و پاندول معآزادي مي
از مشخص شدن پس  باشد.شده داراي پنج درجة آزادي مي

ها با معادلات ديناميك تركيب شده فضاپيما و پاندول ،سازيمدل
از به دست آورده شده است. پس  ]21[ استفاده از معادلات كرشهف

پردازيم. آن نيز به بخش دوم كنترل وضعيت يعني طراحي كنترلر مي
ده، معادلاتي غيرخطي هستند و براي ديناميكي به دست آممعادلات 

هاي تر بايد از كنترلررسيدن به اهداف كنترل در حالت واقعي
يابي به يك كنترلر غيرخطي كار . البته، دستغيرخطي استفاده كرد

دشواري است. در اين مرحله از كنترل وضعيت، دو كنترلر خطي 
٣PD  4وLQRكنترل  ، و دو كنترلر غيرخطي فازي و لياپانوف براي

طراحي شده است. البته، كنترلر فازي  هاوضعيت فضاپيما و پاندول
-براي اولين بار در اين مقاله براي كنترل تلاطم سوخت طراحي مي

هاي خطي بهتر است كه معادلات كارگيري كنترلربراي به شود.
، با استفاده از يك تقريب مناسب حول بنابراين .سيستم خطي شوند
پاندول و فضاپيما، معادلات  هاي سيستممترنقطة تعادل پارا

ديناميكي را خطي كرده و براساس معادلات خطي شده به طراحي 
توان مي 1طوركه در شكل همان .كنترلر خطي پرداخته شده است

هاي طراحي شده كه در واقع هاي كنترلرمشاهده كرد، ورودي
فضاپيما ها تلاطم و وضعيت وسيلة آنهايي هستند كه بهمتغير

شوند، انحراف زاوية گيمبال و مومنتوم حول مركز جرم كنترل مي
ها يك براي بررسي عملكرد اين كنترلر ،همچنين باشند.فضاپيما مي
ها بر است و تأثير و تفاوت عملكرد كنترلر هسازي شدمثال شبيه
  هاي سيستم مورد مطالعه قرار گرفته است.روي پارامتر

  

  
  ا همراه با مخزن سوختمدل فضاپيم -1شكل 

  سازي و معادلات ديناميكيمدل
در مطالعاتي كه در زمينه تعامل بين ديناميك تلاطم و فضاپيما 

هاي مكانيكي مانند صورت گرفته نشان داده شده است كه مدل
توانند ديناميك پيچيده تلاطم را فنر به خوبي مي -پاندول يا جرم

سازي ديناميك تلاطم به مدلدر اين بخش نيز مدل كنند. بنابراين 
_________________________________ 

3. Proportional-Derivative (PD) 
4. Linear Quadratic Regulator (LQR) 
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مكانيكي پاندولي پرداخته وسيله مدل بهموجود در فضاپيما سوخت 
  شده است.
توان مشاهده كرد، فضاپيمايي در مي 1كه در شكل طورهمان

. اين است در صفحهنظر گرفته شده است كه در حال انجام مانور 
 فضاپيما داراي يك مخزن كروي است كه تنها بخشي از آن پر

باشد و ميزان است. همچنين اين فضاپيما داراي سه درجة آزادي مي
نشان  ߠفضاپيما با  ثابت در امتداد محور طوليانحراف آن از محور 

جز هكنيم كه كل جرم فضاپيما بدر اينجا فرض ميشود. مي داده
) در مركز جرم فضاپيما ݉اي (صورت يك جرم نقطههجرم سوخت، ب

و تا مركز جرم  ݀اين نقطه تا مفصل گيمبال با قرار دارد. فاصلة 
  شود. نشان داده مي ܾمخزن با 

  
  مدل دو پاندولي تلاطم سوخت -2شكل 

اين مقاله سوخت موجود در مخزن فضاپيما به دو قسمت در 
طوركه در شكل بندي شده است. همانمتلاطم و غيرمتلاطم تقسيم

توسط يك جسم ت توان مشاهده كرد، جرم غيرمتلاطم سوخمي 2
و در  ) كه همراه با مخزن و فضاپيما حركت كرده଴݉صلب كروي (

متلاطم مركز سوخت غيرمتلاطم واقع است، مدل شده است. جرم 
,௜݉نيز توسط دو جرم پاندولي ( ݅ ൌ -كنندة ويژگي) كه توصيف1,2

نقطه اتصال پاندول  از ௜݈باشد و با فاصله هاي دو مد اول تلاطم مي
باشند، كدام داراي يك درجة آزادي مي قرار دارند و هر ݔمحور  به

دست آوردن معادلات ديناميك تركيب شدة بهمدل شده است. براي 
مركز مختصات را در مركز جرم مخزن قرار  ،هافضاپيما و پاندول

 ௜݄و  ଴݄با  ௜݉و  ଴݉هاي مركز مختصات تا جرم ةدهيم. فاصلمي
 نشان داده شده است. ௜߮با  ݔبت به محور ها نسپاندول ةو زاوي

معادلات ديناميكي مورد نظر با استفاده از معادلات كرشهف 
  ]. 22به دست خواهند آمد [ 3تا  1معادلات 

)1(  ௗௗ௧ డ௅డ௏ ൅ ෠ߗ ൈ డ௅డ௏ ൌ ߬௧  
)2(  ௗௗ௧ డ௅డఆ ൅ ෠ߗ ൈ డ௅డఆ ൅ ෠ܸ ൈ డ௅డ௏ ൌ ߬௥  
)3(  ௗௗ௧ డ௅డ఍ሶ െ డ௅డ఍ ൅ డோడ఍ሶ ൌ 0  

فضاپيما  لاگرانژين است و به دليل اين فرض كه ܮاين معادلات در 
  .در حال انجام مانور در محيط بدون گرانش است

ܮ  )4( ൌ ܶ െ ܷ,ܷ ൌ 0 ⇒ ܮ ൌ ܶ  

لاگرانژين برابر است با انرژي جنبشي تمام اجزاي سيستم  ،بنابراين
  ها، يا به عبارتي ديگر:فضاپيما و پاندول

ܮ ൌ 12݉‖ ௖ܸ‖ଶ ൅ 12݉଴‖ ଴ܸ‖ଶ ൅ 12 ሺܫ ൅ ଴ሻ‖Ω‖ଶܫ ൅ 12෍ሾଶ
௜ୀଵ  

)5(  ݉௜‖ ௜ܸ‖ଶ ൅ ௜‖Ωܫ ൅ ߱௜‖ଶሿ 
، ݉هاي به ترتيب بردار سرعت محوري جرم ௜ܸو  ஼ܸ ،଴ܸدر اينجا  ݉଴  ݉و௜ ܫ ،باشند. همچنينمي଴  ܫو௜ ݉هاي مونتوم اينرسي جرم଴ 

بردار  ௜߱براين، باشد. علاوهمي ݉ممان اينرسي جرم  ܫو  ௜݉و 
اي فضاپيما بردار سرعت زاويه Ωهاي پاندولي و جرماي سرعت زاويه

  ماتريس پاد متقارن است. ̂݌، ݌براي بردار دلخواه باشد. مي

)6(௖ܸ ൌ ሶ௖ݎ ൅ Ω෡ ൈ ௖ݎ ൌ ൥ݔሶݕሶ0൩ ൅ Ω෡ ൈ ൥ݔ െ 0ݕܾ ൩ 

)7(଴ܸ ൌ ሶ଴ݎ ൅ Ω෡ ൈ ଴ݎ ൌ ൥ݔሶݕሶ0൩ ൅ Ω෡ ൈ ൥ݔ െ ݄଴0ݕ ൩ 

 ௜ܸ ൌ ሶ௜ݎ ൅ Ω෡ ൈ ௜ݎ ൌ ൥ݔሶ ൅ ݈௜ ሶ߮ ௜߮݊݅ݏ௜ݕሶ ൅ ݈௜ ሶ߮ ௜ܿ߮ݏ݋௜0 ൩ ൅ Ω෡ ൈ 

)8( ൥ݔ ൅ ݄௜ െ ݈௜ܿ߮ݏ݋௜ݕ ൅ ݈௜߮݊݅ݏ௜0 ൩ 

݌ ൌ ൥݌ଵ݌ଶ݌ଷ൩ ⇒ ̂݌ ൌ ൥ 0 ଷ݌ ଷ݌ଶെ݌ 0 െ݌ଵെ݌ଶ ଵ݌ 0 ൩ , ߱௜ ൌ ሾ ሶ߮ ௜ሿ, 

	Ω ൌ ൥ 00Ωଷ൩ 

ها و به ترتيب بردار نيرو ௥߬و  ௧߬، 2و  1معادلات در 
شوند و هاي كلي هستند كه بر مركز جرم فضاپيما اعمال ميمومنتوم   ).9(معادله  باشدمركز جرم مخزن ميبردار سرعت محوري  ܸ

߬௧ ൌ ൥0ߜ݊݅ݏܨߜݏ݋ܿܨ ൩ , ߬௥ ൌ ൥ ܯ00 ൅ ሺܾܨ ൅ ݀ሻߜ݊݅ݏ൩ 

  
)9(  

ܸ ൌ ൥ݒ௫ݒ௬0 ൩ ൌ ൥ݔሶݕሶ0൩ ൅ Ω෡ ൈ ቈ0ݕݔ቉ 

تابع  ܴ، و هابردار زواياي وضعيت پاندول ௜ߞنيز  3معادلة در 
اتلاف رايلي است كه براي شامل ساختن اتلافات اجزاي داخلي در 

  اين معادله ظاهر شده است.
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)10( 
௜ߞ ൌ ሾ߮௜ሿ ܴ ൌ ଵଶ∑ ߳௜ଶ௜ୀଵ ሶ߮ ௜ଶ 

توجه به رابطة هاي پاندولي است. با ضريب دمپينگ جرم ௜߳اينجا  در
دهندة ديناميك فضاپيما و كه نشان 2و  1لاگرانژين و معادلات 

ها) دهندة ديناميك اجزاي داخلي سيستم (پاندولكه نشان 3معادلة 
توان به اين موضوع پي برد كه ديناميك فضاپيما تحت هستند، مي

  .هاست و بالعكستأثير ديناميك پاندول
، با 3-1هاي استفاده شده در معادلات مشخص شدن پارامتربا 

 و ضاپيمااعمال اين معادلات، معادلات ديناميك تركيب شده ف
 :ه دست خواهند آمدب )14-11معادلات (ها پاندول

ሺ݉ ൅݉଴ሻܽ௫ ൅ ܾ݉Ωଷଶ ൅෍ሾଶ
௜ୀଵ ݉௜ܽ௫ ൅ ݉௜݈௜൫Ωሶ ଷ ൅ ሷ߮ ௜൯ 

௜߮݊݅ݏ െ ݉௜݈௜Ωଷଶ ൅ ݉௜݈௜ሺΩଷ ൅ ሶ߮ ௜ሻଶܿ߮ݏ݋௜ሿ ൌ 
 ߜݏ݋ܿܨ )11(

ሺ݉ ൅݉଴ሻܽ௬ ൅ ܾ݉Ωሶ ଷ ൅෍ሾଶ
௜ୀଵ ݉௜݈௜൫Ωሶ ଷ ൅ ሷ߮ ௜൯ܿ߮ݏ݋௜ െ 

)12( ݉௜݈௜Ωሶ ଷ െ ݉௜݈௜ሺΩଷ ൅ ሶ߮ ௜ሻଶ߮݊݅ݏ௜ሿ ൌ  ߜ݊݅ݏܨ

൫ܾ݉ଶ ൅ ݉଴݄଴ଶ൯Ωሶ ଷ ൅ ሺܫ ൅ ଴ሻΩሶܫ ଷ ൅ ܾ݉ܽ௬ െ෍ሾଶ
௜ୀଵ ݉௜݄௜ଶ 

Ωሶ ଷ ൅ ݉௜݈௜݄௜ ቀ൫Ωሶ ଷ ൅ ሷ߮ ௜൯ܿ߮ݏ݋௜ െ ሺΩଷ ൅ ሶ߮ ௜ሻ߮݊݅ݏ௜ቁ 
)13( െ݉௜݈௜ܽ௬ െ ߳௜ ሶ߮ ௜ሿ ൌ ܯ ൅ ሺܾܨ ൅ ݀ሻߜ݊݅ݏ 

൫ܫ௜ ൅ ݉௜݈௜ଶ൯൫Ωሶ ଷ ൅ ሷ߮ ௜൯ െ ݉௜݈௜݄௜൫Ωሶ ଷܿ߮ݏ݋௜ ൅ Ωଷଶ߮݊݅ݏ௜൯ 
)14( ൅݉௜݈௜൫ܽ௫߮݊݅ݏ௜ ൅ ܽ௬ܿ߮ݏ݋௜൯ ൅ ߳௜ ሶ߮ ௜ ൌ 0, ∀݅ 

  باشند.هاي شتاب مركز جرم مخزن ميمولفه ௬ܽو  ௫ܽاينجا در 
دست آمده غيرخطي هستند و براي اعمال ديناميكي بهمعادلات 

بهتر است كه اين معادلات را خطي  LQRو  هاي كلاسيككنترلر
هاي كنيم. بنابراين، با فرض تغييرات كوچك حول نقطه تعادل پارامتر

ሶ߮و Ω ،߮௜، ߠ، ௬ݒسيستم ( ௜كنيم.) معادلات را خطي مي  

ሺ݉ ൅݉଴ሻݒሶ௫ ൅෍ሾଶ
௜ୀଵ ݉௜ݒሶ௫ ൅ ݉௜݈௜൫Ωሶ ଷ ൅ ሷ߮ ௜൯߮௜ሿ ൌ 

 ߜݏ݋ܿܨ )15(

ሺ݉ ൅݉଴ሻܽ௬ ൅ܾ݉Ωሶ ଷ ൅෍ሾଶ
௜ୀଵ ݉௜݈௜൫Ωሶ ଷ ൅ ሷ߮ ௜൯ െ ݉௜݈௜Ωሶ ଷሿ 

)16(  ൌ  ߜ݊݅ݏܨ

൫ܾ݉ଶ ൅݉଴݄଴ଶ൯Ωሶ ଷ ൅ ሺܫ ൅ ଴ሻΩሶܫ ଷ ൅ ܾ݉ܽ௬ െ෍ሾଶ
௜ୀଵ ݉௜݄௜ଶ 

Ωሶ ଷ ൅ ݉௜݈௜݄௜ሺΩሶ ଷ ൅ ሷ߮ ௜ሻ െ ݉௜݈௜ܽ௬ െ ߳௜ ሶ߮ ௜ሿ ൌ ܯ ൅ 
ሺܾܨ										  )17( ൅ ݀ሻߜ݊݅ݏ 

൫ܫ௜ ൅ ݉௜݈௜ଶ൯൫Ωሶ ଷ ൅ ሷ߮ ௜൯ െ ݉௜݈௜݄௜Ωሶ ଷ ൅ ݉௜݈௜൫ݒሶ௫߮௜ ൅ ܽ௬൯ 
)18( 										൅߳௜ ሶ߮ ௜ ൌ 0, ∀݅		 

  طراحي كنترلر
در اين بخش به طراحي كنترلر براي كنترل همزمان وضعيت 
فضاپيما و تلاطم سوخت خواهيم پرداخت. بدين منظور سيستم 

در نظر ، بخش قبل معرفي شده درها ديناميكي فضاپيما و پاندول
 ديناميك تركيب شدة فضاپيما ومعادلات گرفته شده است و 

اگر فرض كنيم دست آمد. حال در بخش قبل بهنيز ها پاندول
(مومنتوم حول مركز جرم و انحراف زاويه هاي كنترل ورودي

 ܨگيمبال) صفر باشد، و نيروي تراست موتور اصلي، ثابت و برابر با 
  صورت زير برقرار خواهد بود:باشد، آنگاه يك رابطه تعادل نسبي به

௬ݒ  )19( ൌ ,෤௬ݒ ߠ ൌ ,෨ߠ Ωଷ ൌ 0, ௜ߞ	 ൌ ߱௜ ൌ 0 

مقداري ثابت و دلخواه هستند كه در اينجا صفر در نظر  ෨ߠو  ෤௬ݒاينجا در 
اين فرض اولين معادله از معادلات ديناميكي به ترتيب . با گرفته شده است

  براي معادلات غيرخطي و خطي به فرم زير تبديل خواهد شد:
)20(  ܽ௫ ൌ ி௠ା௠బା∑ ௠೔మ೔సభ 

ሶ௫ݒ  )21( ൌ ி௠ା௠బା∑ ௠೔మ೔సభ 

هاي جديد ) به وروديܯو  ߜهاي كنترل (با تبديل ورودي
 24تا  22، ساير معادلات ديناميكي غيرخطي، معادلات )ଶݑ و  ଵݑ(

  .شودبه فرم كاهش يافته نوشته مي
ሶ௬ݒ  )22( ൌ ଵݑ ൅ Ωଷݒ௫ 

)23(  Ωሶ ଷ ൌ  ଶݑ

ሷ߮ ௜ ൌ െݑଵܿ߮ݏ݋௜ ௠೔௟೔ூ೔ା௠೔௟೔మ െ ܽ௫߮݊݅ݏ௜ ௠೔௟೔ூ೔ା௠೔௟೔మ െ  ଶݑ

ቀ1 െ ௠೔௟೔௛೔ூ೔ା௠೔௟೔మ ௜ቁ߮ݏ݋ܿ െ ఢ೔ூ೔ା௠೔௟೔మ ሶ߮ ௜ ൅ Ωଷଶ  

)24(  ௠೔௟೔௛೔ூ೔ା௠೔௟೔మ ,௜߮݊݅ݏ ∀݅ 
هاي جديد، هاي كنترل به وروديهمچنين، با تبديل ورودي

  :د شداهنمعادلات ديناميكي خطي به فرم كاهش يافته زير تبديل خو
ሶ௬ݒ )25( ൌ ଵݑ ൅ Ωଷݒ௫ 
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)26(  Ωሶ ଷ ൌ ଶ ሷ߮ݑ ௜ ൌ െݑଵ ௠೔௟೔ூ೔ା௠೔௟೔మ െ ܽ௫߮௜ ௠೔௟೔ூ೔ା௠೔௟೔మ െ ଶሺ1ݑ െ 

)27(  ݉௜݈௜݄௜ܫ௜ ൅ ݉௜݈௜ଶሻ െ ߳௜ܫ௜ ൅ ݉௜݈௜ଶ ሶ߮ ௜ , ∀݅ 
  كنترل كلاسيك

در اين بخش با توجه به معادلات كاهش يافته خطي، با استفاده از 
)، به طراحي PDتناسبي ( -گير) و مشتقPتناسبي (قوانين كنترل 

  كنترلر براي رسيدن به اهداف كنترلي خواهيم پرداخت.
ଵݑ  )28( ൌ ݇௣భݒ௬ 

ଶݑ  )29( ൌ ݇௣మߠ ൅ ݇ௗమΩଷ 
 باشند.هاي كنترلي ميبهره ௗమ݇و  ௣భ ،݇௣మ݇روابط بالا در 

  LQRكنترل 
يافته ديناميك در اين بخش نيز با توجه به معادلات خطي كاهش 

به طراحي  LQRها، با استفاده از قانون كنترلي فضاپيما و پاندول
را كه بايد  ايكنترلر خواهيم پرداخت. براي اين منظور تابع هزينه

  شود:مي تعريف )30( معادلهصورت هب كمينه شود،
ܬ  )30( ൌ ଵଶ ܺܪ்ܺ ൅ ଵଶ ׬ ሺ௧೑଴ ்ܺܳܺ ൅ ்ܷܴܷሻ݀ݐ 
  :شودتابع هميلتونين است، و به صورت زير تعريف مي ܪرابطه  اين در
ܪ  )31( ൌ ்ܺܳܺ ൅ ்ܷܴܷ ൅ ்ܲሺܺܣ ൅  ሻܷܤ

و مثبت هاي نيمه معين حقيقي ماتريس ܳو  ܴ )30و  31روابط (در 
 ܷو  ܺ، ܤ، ܣهاي هستند. براي سيستم درنظرگرفته شده، ماتريس

  ند شد:صورت زير تعريف خواههب

ܣ ൌ
ێێۏ
ێێێ
0ۍ 0 ௫ݒ 0 0 0 00 0 1 0 0 0 00 0 0 0 0 0 00 0 0 0 1 0 00 0 0 െ݀ଵ െ݁ଵ 0 00 0 0 0 0 0 10 0 0 0 0 െ݀ଶ െ݁ଶۑۑے

ۑۑۑ
ې
, ܺ ൌ

ێێۏ
ێێێ
Ωଷ߮ଵሶ߮ߠ௬ݒۍ ଵ߮ଶሶ߮ ଶۑۑے

ۑۑۑ
ې
  

ܤ										 ൌ
ێێۏ
ێێێ
ۍ 1 00 00 10 0െܿଵ ܿଵ݄ଵ െ 10 0െܿଶ ܿଶ݄ଶ െ ۑۑے1

ۑۑۑ
ې
, ܷ ൌ ቂݑଵݑଶቃ  

௜ܿ  در اينجا ൌ ௠೔௟೔ூ೔ା௠೔௟೔మ , ݁௜ ൌ ఢ೔ூ೔ା௠೔௟೔మ  ݀௜ ൌ ி௠೔௟೔ሺ௠ା௠బା∑ ௠೔మ೔సభ ሻூ೔ା௠೔௟೔మ 

  كنترل فازي
براي اهداف كنترلي  خطيهاي در دو قسمت قبلي به طراحي كنترلر

در اينجا به طراحي كنترلر بر مبناي منطق فازي . اما ه شدپرداخت
پرداخته خواهد شد. بدين منظور با توجه به معادلات غيرخطي 

  .شودهاي زير را طراحي ميكاهش يافتة ديناميكي، كنترلر

ଵݑ  )32( ൌ  ௬ݒ௣భܭ

ଶݑ  )33( ൌ ߠ௣మܭ ൅  ௗమΩଷܭ
  از روابط زير به دست خواهند آمد. ௗమܭو  ௣మܭ، ௣భܭاينجا در 

௣భܭ )34( ൌ ೘೔೙	௣భܭ ൅ ൫ܭ௣భ	೘ೌೣ െ  ௣భܭ೘೔೙൯	௣భܭ
௣మܭ  )35( ൌ ೘೔೙	௣మܭ ൅ ൫ܭ௣మ	೘ೌೣ െ  ௣మܭ೘೔೙൯	௣మܭ
ௗమܭ  )36( ൌ ೘೔೙	ௗమܭ ൅ ൫ܭௗమ	೘ೌೣ െ  ௗమܭ೘೔೙൯	ௗమܭ

منطق  هايخروجي ௗమܭو  ௣మܭ، ௣భܭ 36تا  32روابط در 
توان ديد، مي 3طوركه در شكل كنترل فازي ممداني هستند. همان

,ሾ0 ة) در بازܵو  ܤهر خروجي دو تابع عضويت گاوسي ( 1ሿ  .دارد
 4هستند و در شكل  Ωو  ߠ، ௭ݒمنطق فازي هاي اين ورودي

ها داراي پنج تابع از اين ورودي ن مشاهده كرد كه هر كدامتوامي
) و دو تابع عضويت ܯܰو  ܵܰ، ܱܼ، ܵܲ، ܯܲعضويت مثلثي (

هاي خطاي ورودي ݁، 4. در شكل باشند) ميܤܰو  ܤܲاي (ذوزنقه
قوانين براي تعيين  هاست.آنمشتق زماني  ሶ݁منطق فازي و 

 2 و 1 هايجدولبا استفاده از به ترتيب  ௗమܭو  ௣మܭهاي خروجي
 ௣భܭقوانين براي تعيين خروجي  ،همچنين ].23[ شونداستخراج مي

، ܯܲ، ܤܲداراي تابع عضويت  ௭ݒنيز بدين صورت است كه اگر   ௭ݒو اگر  ܤبراساس تابع عضويت  ௣భܭباشد، آنگاه  ܯܰو  ܤܰ
تابع براساس  ௣భܭباشد، آنگاه  ܵܰو  ܱܼ، ܵܲداراي تابع عضويت 

 شود.مشخص مي ܵعضويت 
  

  
  هاتوابع عضويت خروجي -3شكل 
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  هاتوابع عضويت ورودي -4شكل 

 K୮మ  ݁   NB NM NS ZO PS PM PBقوانين خروجي  -1جدول 

 
 
 eሶ  

NB B B B B B B B 

NM S B B B B B S 

NS S S B B B S S 

ZO S S S B S S S 

PS S S B B B S S 

PM S B B B B B S 

PB B B B B B B B 

 Kୢమ  ݁   NB NM NS ZO PS PM PBقوانين خروجي  -2جدول 

 
 
 eሶ  

NB S S S S S S S 

NM B B S S S B B 

NS B B B S B B B 

ZO B B B B B B B 

PS B B B S B B B 

PM B B S S S B B 

PB S S S S S S S 

  كنترل لياپانوف
اهداف كنترلي به طراحي كنترلر در اين قسمت براي رسيدن به 

شود. بدين منظور معادلات مبني بر تابع كانديد لياپانوف پرداخته مي
گرفته نظر  ها دريافتة سيستم فضاپيما و پاندولغيرخطي كاهش

ها تابع با توجه به معادلات كاهش يافته ديناميك پاندول شود.مي
  .شودمي معرفي) 37در رابطة ( ܸكانديد 

ࢂ ൌ 12 ௬ଶݒଵݎ ൅ 12 ଶߠଶݎ ൅ 12 ଷଶߗଷݎ ൅ 12 ସሺ෍ሾଶݎ
௜ୀଵ ሶ߮ ௜ଶ ൅ ሶ߮ ௜ߗଷ

)37(  ሺ1 െ ݉௜݈௜݄௜ܫ௜ ൅ ݉௜݈௜ଶ  ௜ሻሿሻ߮ݏ݋ܿ
تابع پيشنهاد شده عبارت است از حاصل ضريبي از مربعات 

از بي يهاي ديناميكي فضاپيما كه عددي مثبت است و ضرپارامتر
كه البته تأثير اين عبارت از عبارت ها هاي ديناميكي پاندولپارامتر

ସݎاول به دليل اينكه  ≪ ,ଵݎ ,ଶݎ كمتر است. بنابراين، تابع  ଷݎ

پيشنهاد شده عبارتي مثبت است. مشتق زماني تابع كانديد لياپانوف 
  فوق، عبارتي به شكل زير خواهد بود:

ሶࢂ  )38( ൌ ሾܮሿ ൅ ሾܯሿݑଵ ൅෍ሾଶ
௜ୀଵ ሺ݂ݑଶ ൅ ݃ሻΩଷሿ 

حال  هاي سيستم هستند.توابعي از متغير ݃و  ݂، ሿܯሿ ،ሾܮሾدر اينجا 
  شود:هاي كنترل مشخص مي) ورودي40و  39با استفاده از روابط (

ଵݑ  )39( ൌ െݓଵሾܯሿ 
ଶݑ  )40( ൌ െ 1݂ ሺ݃ ൅  ଶΩଷሻݓ

اعدادي ثابت و دلخواه هستند. حال با  ଶݓو  ଵݓدر اينجا نيز 
  ) خواهيم داشت:38) در رابطة (ଶݑو  ଵݑجايگذاري (

ሶࢂ  )41( ൌ ሾܮሿ െ ሿଶܯଵሾݓ െ   ଶΩଷଶݓ

  آيند:از روابط زير به دست مي ሿܯሾو   ሿܮሾدر اينجا 
 ሾܮሿ ൌ െݎସ෍ሾଶ

௜ୀଵ ሶ߮ ௜ሺ ௜݈௜ሺ݉݉ܨ ൅݉଴ ൅݉௜ሻܫ௜ ൅ ݉௜݈௜ଶ 

௜߮݊݅ݏ  )42( ൅ ߳௜ܫ௜ ൅ ݉௜݈௜ଶሻሿ 
  ሾܯሿ ൌ ௭ݒଵݎ െ ସ෍ሾଶݎ

௜ୀଵ
݉௜݈௜ܫ௜ ൅ ݉௜݈௜ଶ ௜ሺ߮ݏ݋ܿ ሶ߮ ௜൅ Ωଷሺ 

)43(  										1 െ ݉௜݈௜݄௜ܫ௜ ൅ ݉௜݈௜ଶ  ௜ሻሻሿ߮ݏ݋ܿ
  

تق ) حاصل جمع سه عبارت منفي است. بنابراين، مش41رابطة (
وجه با ت يجهزماني تابع كانديد لياپانوف يك عبارت منفي است. در نت

 ي آن،مانزبه مثبت بودن تابع كانديد لياپانوف و منفي بودن مشتق 
  اين تابع پايدار است.

  سازيشبيه
هاي طراحي شده در سي عملكرد كنترلردر اين بخش براي برر

اين مثال سازي شده است. در بخش قبل، يك مثال فيزيكي شبيه
يك فضاپيماي داراي يك مخزن كروي سوخت در حين انجام 

، در نظر گرفته شده ݕݔمأموريت فضايي مانور مداري در صفحه 
كه فضاپيما در محيط بدون گرانش و تنها  شده است. فرض است

سازي تلاطم سوخت در اين مدلمخزن آن پر است. براي  بخشي از
. شده استفضاپيما از مدل دو پاندولي در فضاي دو بعدي استفاده 

، و 3ها از جدول هاي فيزيكي سيستم فضاپيما و پاندولپارامتر
  شوند.استخراج مي 4شرايط اوليه از جدول 

ديناميكي سيستم در نظر گرفته شده همانند معادلات 
است كه البته اين معادلات در فرم ساده و  11- 14معادلات 
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هستند. براي برطرف كردن  18- 15خطي شده همانند معادلات 
هاي اثر مخرب پديدة تلاطم بر روي وضعيت فضاپيما از كنترلر

هاي . پارامترشده استطراحي شده در بخش قبل استفاده 
 ܳوزني  ، ماتريس5كنترلي براي كنترلر كلاسيك از جدول 

، 1×10- 6هايقطري با درايه 7×7ماتريس  LQRبراي كنترلر 
است.  1×10- 1و  1×10-6، 1×10-1، 1×10-6 ،1×10-1 ،1×10-6

 1×10- 6هاي قطري با درايه 2×2 ماتريس، ܴهمچنين ماتريس 
، و 6هاي كنترلي براي كنترلر فازي از جدول پارامترباشد. مي

قابل  7 لياپانوف از جدولهاي كنترلي براي كنترلر پارامتر
  استخراج هستند.

كاهش  خطي بر روي معادلات ي خطيهااعمال كنترلربا 
هاي غيرخطي بر روي معادلات غيرخطي و كنترلر ديناميكي ةيافت

هاي طراحي شده را توان عملكرد كنترلرديناميكي، مي ةكاهش يافت
وضعيت و زاوية  فضاپيما ة وضعيتهاي سرعت و زاويبر روي بردار

همچنين، با درنظر گرفتن معادلات ديناميكي  ها مشاهده كرد.پاندول
توان پاسخ زماني مومنتوم حول مركز جرم ) مي11-13و  17-15(

  انحراف گيمبال را مشاهده كرد. ةفضاپيما و زاوي
  هاي فيزيكي سيستمپارامتر -3ول جد

  پارامتر مقدار واحد پارامتر مقدار واحد
m 0.05 ݄଴ Kg 590 m 

m 0.6 ݄ଵ 2Kg.m 400 I 

m 0.9 ݄ଶ Kg 480 ݉଴ 

m 0.2 ݈ଵ 2Kg.m 75 ܫ଴ 

m 0.1 ݈ଶ Kg 50 ݉ଵ 

/s2Kg.m 3.7 ߳ଵ 2Kg.m 10 ܫଵ 

/s2Kg.m 0.5 ߳ଶ Kg 5  ݉ଶ 

N 2250 F 2Kg.m 1 ܫଶ 

m 1.5 d m -0.6 b 

  مقادير شرايط اوليه -4جدول 

  پارامتر مقدار واحد پارامتر مقدار واحد
Deg 30 ߮ଵ଴  m/s 3000 ݒ௫଴  

Deg/s 0 ሶ߮ ଵ଴  m/s 100 ݒ௭଴  

Deg -30 ߮ଶ଴  Deg 2 ߠ଴  

Deg/s 0 ሶ߮ ଶ଴  Deg/s 0 Ω଴  

  هاي كنترلي براي كنترلر كلاسيكپارامتر -5ول جد

  ضرايب بهره مقدار
3-106 ݇௣భ  
5-105 ݇௣మ  
3-106 ݇ௗమ  

  كنترلر فازيهاي كنترلي براي پارامتر -6جدول 

 مقدار
ترين مقدار كم
 يب بهرهاضر

 مقدار
ترين بيش

مقدار 
  يب بهرهاضر

  ௣భ೘ೌೣܭ ೘೔೙  3-10×6×1.2	௣భܭ 0.64×6×3-10

  ௣మ೘ೌೣܭ ೘೔೙  5-10×5×1	௣మܭ .530×5×5-10

  ௗమ೘ೌೣܭ ೘೔೙  3-10×6×1	ௗమܭ 2×6×3-10

  كنترلر لياپانوف هاي كنترلي برايپارامتر -7جدول 

  پارامتر كنترلي مقدار پارامتر كنترلي مقدار
  ଵݎ ସ  6-10×1.25ݎ 1×3-10

  ଶݎ ଵ  400ݓ 1×6-10
  ଷݎ ଶ  500ݓ 1×4-10

و  وضعيت فضاپيما ةهاي سرعت و زاويپاسخ زماني بردار 5شكل 
ها را در حالتي كه از كنترلر وضعيت پاندول ةپاسخ زماني زاوي 6شكل 

كه طورهمان نشان داده است. ،كلاسيك براي كنترل تلاطم استفاده شده
و زاوية وضعيت  ها مشخص است، بردار سرعت عمودياز اين شكل

طور بهثانيه  1000 ها پس از گذشتفضاپيما و زاوية وضعيت پاندول
هاي كنترل نيز تغييرات ورودي 7كنند. شكل مماسي به صفر ميل مي

  دهد.طول انجام مانور را نشان مي براي اين حالت، در

  
  براي كنترلر كلاسيك پيمااهاي وضعيت فضپاسخ زماني بردار -5شكل 

  
  براي كنترلر كلاسيك هاپاندولوضعيت  پاسخ زماني -6شكل
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  لاسيككنترلر كهاي كنترلي براي تغييرات ورودي -7شكل 

در  هاي سرعت و زاويه وضعيت فضاپيمازماني بردارپاسخ 
تي كه ، در حال9ها در شكل و پاسخ زماني وضعيت پاندول 8شكل 
نيز  10استفاده شده، نشان داده شده است. در شكل  LQRكنترلر 

  .است هاي كنترل براي اين حالت نشان داده شدهتغييرات ورودي
ر هايي خطي هستند. دو كلاسيك، كنترلر LQRكنترلر دو 

 سهگر مقايو كنترلر با يكدينتايج حاصل از اين د 12و  11هاي شكل
در  LQRها مشخص است، كنترلر طوركه در اين شكلشده و همان

ا به رها و پاندولهاي سيستم فضاپيما مدت زمان كوتاهتري پارامتر
در  زمان بت بهها نستغييرات اين پارامتر ،رساند. اماحالت پايدار مي

هاي تفاوت ورودي 13شكل همچنين، اين حالت بيشتر است. 
  در اين دو حالت نشان داده شده است.كنترل 

  
  LQRي كنترلر برا پيمااهاي وضعيت فضپاسخ زماني بردار -8شكل 

  
  LQR براي كنترلر هاپاندول وضعيت پاسخ زماني -9شكل 

  
  LQRر كنترلهاي كنترلي براي تغييرات ورودي -10شكل 

  

  هاي خطيكنترلراي مقايسة پاسخ زماني وضعيت فضاپيما بر -11شكل 

  
  هاي خطيكنترلر رايها بمقايسة پاسخ زماني وضعيت پاندول -12شكل 

  

  هاي خطيي كنترلري براهاي كنترلمقايسة تغييرات ورودي -13شكل 



  
  
 

 
 

  ژوهشي علوم و فناوري فضاييپ -فصلنامة علمي مايفضاپتيوضعيرو آن اثر و سوخت تلاطم كنترلويسازمدل
19 / )37(پياپي  1397زمستان   /4 ةشمار / 11 دوره

كنترلر فازي كنترلي غيرخطي است كه بر روي معادلات 
پاسخ زماني  14. شكل شودديناميكي غيرخطي سيستم اعمال مي

پاسخ زماني  15و زاويه وضعيت فضاپيما و شكل هاي سرعت بردار
سرعت عمودي دهد. بردار ها را نشان ميزاويه وضعيت پاندول

ها به ترتيب فضاپيما، زاوية وضعيت فضاپيما و زاوية وضعيت پاندول
كنند. طور مماسي به صفر ميل ميهثانيه ب 1000پس از گذشت 

 16راي اين حالت در شكل هاي كنترل بتغييرات ورودي ،همچنين
  آورده شده است.

كنترلر غيرخطي استفاده شده در اين مقاله، كنترلر ديگر 
هاي زماني حاصل غيرخطي مبني بر تابع كانديد لياپانوف است. پاسخ

، كه به ترتيب 18و  17ها سازي براي اين كنترلر در شكلاز شبيه
ها هستند، پاندولهاي فضاپيما و پاسخ زماني پارامتر ةدهندنشان

هاي كنترل در اين نيز تغييرات ورودي 19آورده شده است. شكل 
همچنين، مقدار مشتق زماني تابع كانديد  دهد.حالت را نشان مي

لياپانوف كه معياري براي بررسي پايداري اين تابع است، در شكل 
نشان داده شده است. همانگونه كه در اين شكل قابل مشاهده  20

ق زماني اين تابع عددي كوچكتر يا مساوي صفر است و است، مشت
  بنابراين تابع كانديد لياپانوف تابعي پايدار است.

  
  براي كنترلر فازي پيمااوضعيت فض هايپاسخ زماني بردار -14شكل 

  
  براي كنترلر فازي هاپاندولوضعيت  پاسخ زماني -15شكل 

  
  لر فازيكنترهاي كنترلي براي تغييرات ورودي -16شكل 

  

  براي كنترلر لياپانوف پيمااهاي وضعيت فضپاسخ زماني بردار -17شكل 

  

  براي كنترلر لياپانوف هاپاندولوضعيت  پاسخ زماني -18شكل 

  
  كنترلر لياپانوفهاي كنترلي براي تغييرات ورودي -19شكل 
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  مشتق زماني تابع كانديد لياپانوف -20شكل 

  
  خطيغيرهاي مقايسه پاسخ زماني وضعيت فضاپيما براي كنترلر -21شكل 

  
  خطيغيرهاي ربراي كنترل هامقايسه پاسخ زماني وضعيت پاندول -22شكل 

  
  خطيغيرهاي ي براي كنترلرهاي كنترلمقايسه تغييرات ورودي -23شكل 

هاي سيستم فضاپيما و مقايسة پاسخ زماني پارامتر
رلر كه هر دو كنتها براي كنترلر فازي و لياپانوف پاندول

آورده شده است.  22و  21هاي غيرخطي هستند، در شكل
 ها مشخص است، كنترلر لياپانوفكه در اين شكلطورهمان

وت د. تفارسانپايدار مي هاي سيستم را به حالتسريعتر پارامتر
 ننشا 23هاي كنترل براي اين دو حالت نيز در شكل ورودي

  داده شده است. 
ر دده هاي اعمال شبا مقايسة نتايج حاصل از اعمال كنترلر

 ه اينن بتوااين مقاله با كنترلر اعمال شده در ساير مقالات مي
 گوييهاي طراحي شده در اينجا پاسخنتيجه پي برد كه كنترلر

اي هداراند. به عنوان مثال، پاسخ زماني برقابل قبولي داشته
 2011ال اي كه در سها در مقالهو وضعيت پاندول وضعيت فضاپيما

نجام شده ا] و شرايطي تقريباً مشابه با مثال 18انجام شده است [
ابع بر ت بنيمدر اين مقاله دارد و كنترلر اعمال شده در آن كنترلر 

ماني ز(با مقياس  25و  24هاي كانديد لياپانوف است، در شكل
  ثانيه) آورده شده است. 1500

  
  ]16[هاي وضعيت فضاپيما در مرجع پاسخ زماني بردار -24ل شك

  
 ]16[ها در مرجع پاسخ زماني وضعيت پاندول -25شكل 
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  گيريبحث و نتيجه
در اين مقاله به پديدة تلاطم سوخت در فضاپيما و كنترل اثر آن بر 

وسيلة مدل روي وضعيت فضاپيما پرادخته شد. تلاطم سوخت به
پاندولي مدل شد و معادلات ديناميك تركيب معادل مكانيكي دو 

ديناميكي سيستم ها به دست آمد. معادلات شده فضاپيما و پاندول
براي رسيدن به  ،بنابراين .ها غيرخطي هستندفضاپيما و پاندول

اهداف كنترلي كه در واقع كنترل همزمان وضعيت فضاپيما و 
ستفاده شود. هاي غيرخطي اهاست، بهتر است كه از كنترلرپاندول
توان با استفاده از تقريب مناسب معادلات را خطي و سپس از اما، مي

در اين مقاله از دو كنترلر خطي كنترلر خطي استفاده كرد. البته 
و دو كنترلر غيرخطي فازي و لياپانوف استفاده  LQRكلاسيك و 

هاي دهندة عملكرد مناسب كنترلرسازي نشانشده است. نتايج شبيه
اهداف كنترلي در هر دو حالت  ةشده براي رسيدن به هم طراحي

بايد به اين نكته نيز اشاره كرد كه . البته بودخطي و غيرخطي 
كنترلر كلاسيك و فازي نسبت به دو كنترلر ديگر عملكرد كندتري 

  داشتند.
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