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مل در برهم نیتر ز مهم یکیتلاطم سوخت  ز حالت  مایفضاپ تیخوردن وضع عو
ر ساس دهیپد نیکنترل  نیست بنابر یمطلوب در مانور مد مسائل در  نیتر یز 

 یبر رفعالیفعال و غ یدو نوع روش کنترل دیآ یبه حساب م تیکنترل وضع
ب رد که با توجه به جو کنترل فعال در کنترل  تربه یده کنترل تلاطم وجود د

ستفاده م ما،یفضاپ تیزمان تلاطم و وضع هم ز کنترل فعال   ی برشود یغلب 
بتد با نی  کینامیمقاله، د نیتلاطم ر مدل کرد در  کینامید دیمنظور در 

 شده بیترک کینامیشده و معادلات د فیتوص یمدل چندآونگ لهیوس تلاطم به
ئه مدهو تلاطم به دست آ مایفضاپ ر نه  ها به شده، آونگ ست در مدل  د طور آز

نند یم که مدل به  شود یموضوع باعث م نیحرکت کنند و  یبعد سه یدر فضا تو
قع و تلاطم،  مایفضاپ دهش بیترک کینامیباشد معادلات د تر کینزد تیو

قع تیکنترل وضع یبر نیهستند، بنابر یرخطیغ ز روش  دیبا تر یدر حالت و
بتد دو تابع نامزد  نی یمقاله بر نیستفاده کرد در  یرخطیغ ترلکن منظور 

ز  شنهادیپ اپانوفیل ستفاده  ز آن با  ست و پس  بع کنترلرها به  نیشده  تو
ها با  و آونگ مایفضاپ تیآمده بر وضع دست به یکنترلرها ریند تأث دست آمده

ست نت یساز هیشب کینجام  ده شده  ز عملکرد  یساز هیشب جیانشان د نشان 
ح یها  مناسب کنترلر ندک شده یطر گرچه تفاوت  رند،  دو  ییدر پاسخگو ید

 شود یم دهید گریکدیکنترلر نسبت به 
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 مقدمه -۱

ز چند دهه  ست که  ز مسائلی  تلاطم سوخت در فضاپیما یکی 
ست. در فضاپیما ر گرفته  های  گذشته تا به حال مورد مطالعه قر

ر نهایی  ست تا آنها ر در مد ر قابل توجهی سوخت نیاز  بزرگ، مقد
ر دهد. به ره قر ن مثال جرم سوخت موجود در ماهو های زمین  عنو

ختصاص می۴۰آهنگ تقریباً  ره ر به خود  . [1]دهد % جرم کل ماهو
گر شتاب محوری ری،  نجام مانور مد نی فضاپیما  حین  یا دور

ر زی شود و باعث  جا می ادی سوخت در تانکر جابهتغییر کند، مقد
ر  دلیل بالا شود. به آمدن پدیده تلاطم می وجود به بودن درصد مقد

حتی می سوخت نسبت به جرم فضاپیما، تلاطم آن به ند  ر تو
ز حالت مطلوب خارج کند و باعث شکست  وضعیت فضاپیما ر 

ین پ[2]مأموریت شود ثر  ی کاهش  دیده روی . مطالعات زیادی بر
ز  ین مطالعات  ز  ست. برخی  نجام شده  وضعیت فضاپیما 

ر تکنیک دن میکروبافل  هایی مانند قر کردن  یا تقسیم ها در تانکر د
ستفاده کرده های کوچک تانکر به بخش ین روش[3]ند تر  ما  ها که  . 

نند به آیند، نمی های غیرفعال کنترل به حساب می ز روش طور  تو
ثر ز بین ببرند. بهکامل  ین روش ت تلاطم ر  ها موجب  علاوه 

یش وزن فضاپیما می یش  فز فز ین موضوع باعث  شوند و 
ین پدیده، نیاز  های مأموریت می هزینه ی کنترل  ین بر شود. بنابر

ز روش ستفاده  ین روش به  ست.  کارگیری  ها شامل به های فعال 
ستفاده  صلی فضاپیما، یک قانون کنترلی مناسب و  ن  ز پیشر

ن ز چرخ یا مومنتوم های جانبی پیشر های  های حاصل 

ن ورودی قانون  های مومنتوم و غیره به لعملی، چرخ عکس عنو
ی به ست. بر نین کنترلی در  کارگیری روش کنترلی  های فعال و قو

بتد باید معادلات دینامیک ترکیب شده  مبحث کنترل تلاطم 
ین  م سوخت ر بهفضاپیما و تلاط دست آورد. در مطالعاتی که در 

ست که مدل ده شده  نجام شده، نشان د های مکانیکی  سازی زمینه 
نند به فنر یا آونگ می -مانند جرم خوبی دینامیک پیچیده تلاطم  تو

ی توصیف پایین[5 ,4]ر تقریب بزنند ین مطالعات بر ترین مد  . در 
ز مدل تک ی توصیف چند  [9]فنر -جرم تک یا [8-6]آونگ تلاطم  و بر

ز مدل چندآونگ ز تلاطم  ستفاده  [12 ,11]فنر -یا چندجرم [10]مد 
ین مطالعات، کل جرم سوخت  ز  ست. همچنین در برخی  شده 
ز سوخت  متلاطم در نظر گرفته شده و در برخی دیگر، قسمتی 

ست. ز آن غیرمتلاطم   متلاطم و قسمتی دیگر 
زمان وضعیت  سازی تلاطم و کنترل هم دف، مدلین مقاله ه در

ین منظور، فضاپیمایی که در حال  ی  ست. بر فضاپیما و تلاطم 
ری در فضای سه ی یک تانکر سوخت در  نجام مانور مد ر بعدی و د

ز آن پر ز مدل  نظر گرفته شده که بخشی  ست. همچنین 
ی توصیف مد چندآونگی در فضای سه ستفاده های تلاطم  بعدی بر

لبته سه نجام شده  بعدی شده که  ولین بار  ی  ین مدل که بر بودن 
قعیت نسبت به سایر  ترشدن مدل ست، باعث نزدیک سازی به و

نجام شود. سوخت موجود در تانکر به دو بخش  شده می مطالعات 
ست. بخش متلاطم  متلاطم و غیرمتلاطم تقسیم بندی شده 

خش غیرمتلاطم توسط یک جرم سوخت توسط مدل چندآونگی و ب
ه با تانکر  رد و همر ر د صلب که در مرکز جرم سوخت غیرمتلاطم قر

ست. همچنین فضاپیما نیز توسط یک  حرکت می کند، مدل شده 
ز  ست. پس  رد، مدل شده  ر د جرم صلب که در مرکز جرم آن قر

شده فضاپیما و  ها، معادلات دینامیک ترکیب سازی نجام مدل
عمال کنترلر، بهتلاطم  ی  ین معادلات  بر ست.  دست آمده 

ی ین بر رسیدن به کنترل وضعیت در حالت  غیرخطی هستند و بنابر
قعی ستفاده کرد و ز یک روش کنترل غیرخطی  ی [14 ,13]تر باید  . بر

ز آنها  ین منظور، دو تابع نامزد لیاپانوف پیشنهاد شده که یکی 
ز دینامیک آ شامل ترم ین ترم ونگهایی  ست.  ها و دیگری فاقد  ها 

بع، کنترلر ین تو ز  ستفاده  ی رسیدن به  سپس با  های مناسب بر
ست. ورودی یجاد شده  ف کنترلی  ین  هد های قانون کنترلی در 

) حول جرم صلب موجود در 𝑀𝑧و  𝑀𝑋 ،𝑀𝑦مقاله سه مومنتوم (
ف گیمبال پی نحر ویه  صلی (مرکز جرم فضاپیما و دو ز ن  و  𝛿1شر

𝛿2.هستند ( 
 
 معادلات دینامیکی -۲

کثر مطالعاتی که در زمینه تعامل بین دینامیک فضاپیما و  در 
نجام شده، مدل سازی تلاطم در فضای دوبعدی صورت  تلاطم 

ما مدل در فضای سه ست.  شود که  بعدی باعث می گرفته 
قعیت نزدیک مدل ین در  سازی به و ین بخش به تر باشد. بنابر
خته می سازی تلاطم در فضای سه مدل شود و معادلات  بعدی پرد

هد آمد.  دینامیک ترکیب  شده فضاپیما و تلاطم به دست خو
ن مشاهده کرد، فضاپیمای  می ۱طور که در شکل  همان تو

ری در فضای سه درنظرگرفته نجام مانور مد بعدی  شده در حال 
ن یک جرم صلب  سوخت بهجز جرم  ست. جرم کل فضاپیما به عنو

(m)  ست. مبدأ مختصات رد، مدل شده  ر د که در مرکز جرم آن قر
ی به رد.  دست بر ر د آوردن معادلات دینامیکی، در مرکز جرم تانکر قر

و فاصله بین  bفاصله بین مبدأ مختصات تا مرکز جرم فضاپیما با 
تصال گیمبال با  ده شده نشان د dمرکز جرم فضاپیما و نقطه 

ن شماتیک مدل دوآونگی در فضای  نیز می ۲ست. در شکل  تو
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ی مدل سه ز آن بر ین مقاله  سازی  بعدی ر مشاهده کرد که در 
ست.  ستفاده شده   تلاطم سوخت 

 

 
ه با تانکر کروی سوخت )۱شکل  ست و در  فضاپیما همر ز آن پر  که تنها بخشی 

 دهد فضا مانور می
 

 
 دوآونگی تلاطم سوختمدل ) ۲شکل 

 
ست، سوخت موجود در تانکر  همان ین شکل مشخص  طور که در 

ست.  فضاپیما به دو بخش متلاطم و غیرمتلاطم تقسیم بندی شده 
) که به تانکر 𝑚0 ،𝐼0بخش غیرمتلاطم توسط یک جرم صلب (

ه با آن حرکت می ست. همچنین  چسبیده و همر کند، مدل شده 
𝑖و  𝑚𝑖 ،𝐼𝑖جرم آونگی ( بخش متلاطم توسط دو = ) که 1.2

ین  توصیف ست.  ول تلاطم هستند، مدل شده  کننده دو مد 
نه می آونگ د نند در فضای سه ها آز ویه  تو بعدی حرکت کنند و ز

شود.  مشخص می 𝜃𝜃و  𝜑𝜑های  ترتیب با نماد به zو  xآنها با محور 
صل بین  و  ℎ0رتیب با ت با مبدأ مختصات به 𝑚𝑖و  𝑚0همچنین فو

ℎ𝑖 ز مشخص مشخص می سازی تلاطم و  شدن مدل شود. پس 
دست  شده آنها ر به فضاپیما، حال باید معادلات دینامیک ترکیب

ستفاده  ز معادلات زیر  ین مقاله  ین منظور در  ی  آورد. بر
 کنیم می

)۱( 𝑑
𝑑𝑡
𝜕𝐿
𝜕𝑉 +𝛺� ×

𝜕𝐿
𝜕𝑉 = 𝜏𝑡  

)۲( 𝑑
𝑑𝑡
𝜕𝐿
𝜕𝛺 + 𝛺� ×

𝜕𝐿
𝜕𝛺 + 𝑉� ×

𝜕𝐿
𝜕𝑉 = 𝜏𝑟  

)۳( 𝑑
𝑑𝑡
𝜕𝐿
𝜕𝜁𝜁̇

−
𝜕𝐿
𝜕𝜁𝜁 +

𝜕𝑅
𝜕𝜁𝜁̇

= 0 

 
ی به۲و  ۱معادلات  آوردن  دست ، معادلات کیرشهف هستند که بر

ستفاده  دینامیک جرم صلبی که نشان ست،  دهنده جرم فضاپیما 

ی ۳. همچنین معادله [15]شوند می ست که بر نژین  ، معادله لاگر
ستفاده می آوردن دینامیک جرم دست به خلی  شود که در  های د

𝑉ها هستند،. در معادلات بالا  ینجا آونگ = [𝑣𝑥  𝑣𝑦 𝑣𝑧]𝑇  و
𝛺 = [𝛺1 𝛺2 𝛺3]𝑇 ر به های سرعت محوری و سرعت  ترتیب برد

ویه 𝜁𝜁ی مرکز جرم تانکر هستند.  ز = [𝜑𝜑 𝜃𝜃]  یای وضعیت ر زو برد
ر به 𝜏𝑟و  𝜏𝑡ها و  آونگ های کلی  ها و مونتوم های نیرو ترتیب برد

عمال می  شوند. هستند که روی مرکز جرم فضاپیما 

𝜏𝑡 = �
𝐹cos𝛿1cos𝛿2
𝐹sin𝛿2

−𝐹sin𝛿1cos𝛿2
�. 

 𝜏𝑟 = �
𝑀𝑥

𝑀𝑦 − 𝐹(𝑏 + 𝑑)sin𝛿1cos𝛿2
𝑀𝑧 − 𝐹(𝑏 + 𝑑)sin𝛿2

� 

 
ه  ر دلخو ی برد ین معادلات (𝑝همچنین بر ماتریسی  𝑝̅)، ۱-۳، در 

ست. -پاد  متقارن 

𝑝 = [𝑝1 𝑝2 𝑝3]𝑇 . 𝑝̅ = �
0 −𝑝3 𝑝2
𝑝3 0 −𝑝1
−𝑝2 𝑝1 0

� 

L ست و به نژین  ین بوده که  لاگر ین مقاله فرض بر  ینکه در  دلیل 
ست،  ری  نجام مانور مد نش در حال  فضاپیما در محیط بدون گر

ریم هد بود. در نتیجه د بر صفر خو نرژی پتانسیل بر ین   بنابر
)۴( 𝐿 = 𝑇 −𝑈.𝑈 = 0 ⟹ 𝐿 = 𝑇 

ینجا  ی سیستم مدل فضاپیما و  Tدر  جز نرژی جنبشی تمام 
ست بطه زیر قابل محاسبه  ز ر ست و   سوخت 

𝑇 =  
1
2𝑚𝑉𝑐

2 +
1
2𝑚0𝑉02 +

1
2𝛺

𝑇(𝐽 + 𝐼0𝐈)𝛺+
1
2�[𝑚𝑖

𝑁

𝑖=1

𝑉𝑖2 + 

)۵(      (𝜔𝑖 + 𝛺)𝑇(𝐼𝑖𝐈)(𝜔𝑖 + 𝛺)] 
ینجا  ر سرعت محوری مرکز جرم فضاپیما،  𝑉𝑐در   𝑉𝑖و  𝑉0برد

ر سرعت محوری مرکز جرم سوخت غیرمتلاطم و آونگ  به ترتیب برد
iر بط زیر قابل محاسبه  م هستند. برد ز رو های سرعت محوری 

 هستند
𝑉𝑐 = 𝑟̇𝑐 +𝛺 × 𝑟𝑐 .𝑉0 = 𝑟̇0 + 𝛺 × 𝑟0 .𝑉𝑖 = 𝑟̇𝑖 +𝛺 × 𝑟𝑖 , 

 
)۶(      𝑉 = �

𝑥̇
𝑦̇
𝑧̇
� + 𝛺 × �

𝑥
𝑦
𝑧
� 

ینجا  ست. همچنین  Vدر  ر سرعت محوری مرکز جرم تانکر  ، 𝑟𝑐برد
𝑟0  و𝑟𝑖 ر نیز به های موقعیت مرکز جرم فضاپیما، مرکز  ترتیب برد

م نسبت به مبدأ مختصات iجرم سوخت غیرمتلاطم و آونگ 
ر بط  ۲و  ۱های  شکل های موقعیت نیز با توجه به هستند. برد ز رو

هند آمد زیر به  دست خو
𝑟𝑐 = [𝑥 − 𝑏 𝑦 𝑧]𝑇 .𝑟0 = [𝑥 − ℎ0 𝑦 𝑧]𝑇 . 
 𝑟𝑖 = [𝑥 + ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖  𝑦+ 𝑙𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖   𝑧 + 𝑙𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖] 

)۷(       
ینجا  نرژی جنبشی iطول آونگ  𝑙𝑖در  بطه  ست. در ر ، ماتریس Iم 

بعاد  ویه 𝜔𝑖ست. همچنین  ۳×۳همانی با  ر سرعت ز ی  برد
ست. Jها و  آونگ ینرسی فضاپیما   ماتریس ممان 

𝜔𝑖 = �
𝜑̇𝜑𝑖
𝜃̇𝜃𝑖
� . 𝐽 = �

𝑗𝑥 0 0
0 𝑗𝑦 0
0 0 𝑗𝑧

� . I = �
1 0 0
0 1 0
0 0 1

� 

 
ینجا  ینرسی 𝑗𝑧و  𝑗𝑥 ،𝑗𝑦در  ین مقاله  ممان  های فضاپیما و در 

دی ثابت در نظر گرفته شده تلاف  R، ۳ند. در معادله  عد تابع 
تلافات جرم ی درنظرگرفتن  یلی بوده که بر خلی در  ر های د

www.SID.ir
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ین سیستم آونگ ستفاده  معادلات دینامیکی که در  ها هستند، 
بطه زیر محاسبه می ز ر ین تابع  ست.   شود شده 

)۸( 𝑅 =  �
1
2 𝜀𝑖

𝑁

𝑖=1

�𝜑̇𝜑𝑖2 + 𝜃̇𝜃𝑖
2� 

ینجا  ی آونگ  𝜀𝑖در  ست. با مشخصiضریب دمپینگ بر شدن  م 
متر ستفاده پار ین  می ۱-۳شده در معادلات  های  ن  معادلات ر تو

 شده فضاپیما و تلاطم ر به عمال کرد و معادلات دینامیک ترکیب
ین معادلات به هند بود دست آورد.   شکل زیر خو

(𝑚 + 𝑚0)𝑎𝑥 + (𝑚𝑏 + 𝑚0ℎ0)�𝛺22 + 𝛺32�+ �𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑎𝑥 + 𝑙𝑖 

(𝜑̈𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖 + 𝜑̇𝜑𝑖2cos𝜑𝜑𝑖 + 2𝜑̇𝜑𝑖𝛺2cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺2sin𝜑𝜑𝑖 
 sin𝜃𝜃𝑖 − 2𝜑̇𝜑𝑖𝛺3cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺3sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 𝛺̇2 
sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 𝛺̇3sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + �𝛺22 − 𝛺32�(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
cos𝜑𝜑𝑖) +𝛺1𝛺3sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 +𝛺1𝛺2sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖)) = 

)۹(  𝐹cos𝛿1cos𝛿2 
 

(𝑚 + 𝑚0)𝑎𝑦 − (𝑚𝑏 + 𝑚0ℎ0)�𝛺̇3 + 𝛺1𝛺2� + �𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑎𝑦 + 𝑙𝑖 

(𝜑̈𝜑𝑖cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + 𝜃̈𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 𝜑̇𝜑𝑖2sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − 𝜃̇𝜃𝑖
2 

 sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + 2𝜑̇𝜑𝑖𝛺1cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺1sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + 
2𝜑̇𝜑𝑖𝛺3sin𝜑𝜑𝑖 + 2𝜑̇𝜑𝑖𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − �𝛺̇1 − 𝛺2𝛺3�sin𝜑𝜑𝑖 
cos𝜃𝜃𝑖 − �𝛺12 + 𝛺32�sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + �𝛺̇3 + 𝛺1𝛺2� 

)۱۰( (ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖))) = 𝐹sin𝛿2 

 
(𝑚 + 𝑚0)𝑎𝑧 + (𝑚𝑏 + 𝑚0ℎ0)�𝛺̇2 − 𝛺1𝛺3�+ �𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑎𝑧 + 𝑙𝑖 

(𝜑̈𝜑𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 𝜃̈𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − 𝜑̇𝜑𝑖
2sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 𝜃̇𝜃𝑖

2 
2𝜑̇𝜑𝑖𝛺2sin𝜑𝜑𝑖 − 2𝜑̇𝜑𝑖𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + �𝛺̇1 +𝛺2𝛺3�sin𝜑𝜑𝑖 
 sin𝜃𝜃𝑖 − (𝛺1

2 + 𝛺2
2)sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − (𝛺̇2 − 𝛺1𝛺3)(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 

)۱۱( cos𝜑𝜑𝑖))) = −𝐹sin𝛿1cos𝛿2 

 
𝛺̇1(𝐽𝑥 + 𝐼0) + 𝛺2𝛺3�𝐽𝑧 − 𝐽𝑦� + �𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(−𝛺̇3(ℎ𝑖  

−𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)− 𝑎𝑦 − 𝛺1𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
 cos𝜑𝜑𝑖)) + sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖(−𝛺̇2�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖� + 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺3(ℎ𝑖 − 

 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑎𝑧) + 𝜑̇𝜑𝑖cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 �2𝛺2�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖��) + 
𝐼𝑖
𝑚𝑖

�𝜑̈𝜑𝑖 + 𝛺̇1�+ 𝐼𝑖�θ̇𝑖𝛺2 +𝛺2𝛺3�− 𝛺3𝑣𝑧(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)) )

= 𝑀𝑥 
)۱۲(  

 
(𝑚𝑏+ 𝑚0ℎ0)�𝛺̇2 + 𝑎𝑧�+ 𝛺̇2�𝐽𝑦 + 𝐼0�+𝛺1𝛺3(𝐽𝑥 − 𝐽𝑧) + 

�𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(−𝛺32(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑥 − 𝛺3𝑣𝑦) 

+sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖(2𝛺3𝑣𝑧 − 2𝛺1𝑣𝑥)− (ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)(−2𝜑̇𝜑𝑖 

 𝛺2sin𝜑𝜑𝑖 + 𝛺2𝛺3sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖)) − �ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖�((−𝛺̇2 + 

𝛺1𝛺3)(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑎𝑧) +
𝐼𝑖𝛺̇2
𝑚𝑖

+ 𝐼𝑖𝛺3(𝜑̇𝜑𝑖 +𝛺1)− 
)۱۳( 𝐼𝑖𝛺1�𝜃̇𝜃𝑖 + 𝛺3�) = 𝑀𝑦 − 𝐹(𝑏 + 𝑑)sin𝛿1cos𝛿2 

(𝑚𝑏+ 𝑚0ℎ0)�𝛺̇3 − 𝑎𝑦�+ 𝛺̇3(𝐽𝑧 + 𝐼0) + 𝛺1𝛺2�𝐽𝑦 − 𝐽𝑥�+ 

�𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 �𝑎𝑥 +𝛺22(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ sin𝜑𝜑𝑖 

cos𝜃𝜃𝑖�𝛺2𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)− 2𝛺2𝑣𝑦�− 𝛺1𝛺2cos𝜑𝜑𝑖) + 

(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) �𝑎𝑦 + �𝛺̇3 + 𝛺1𝛺2�(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+
𝐼𝑖
𝑚𝑖

 
(𝜃̈𝜃𝑖 + 𝛺̇3) + 𝐼𝑖𝛺2(−𝜑̇𝜑𝑖 − 𝛺1) + 𝐼𝑖𝛺1𝛺2)

= 𝑀𝑧 − 𝐹(𝑏 +  𝑑)sin𝛿2 
)۱۴(       
 

�(𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖�𝑣̇𝑥 + 𝑙𝑖𝜑̈𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖 + 𝑙𝑖𝜑̇𝜑𝑖2cos𝜑𝜑𝑖�+ cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 

�𝛺̇3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑦�+ 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖(𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣𝑦) + 𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣𝑦� 
+cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�−𝛺̇2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑧�+ 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 
�𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)� 
−�𝛺32 +𝛺22�sin𝜑𝜑𝑖(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣𝑥(−𝛺3sin𝜑𝜑𝑖 + 
 𝛺1cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − 𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖) + 𝑣𝑧 
 (𝛺2sin𝜑𝜑𝑖 − 𝛺1cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖)))) + 𝐼𝑖(𝜑̈𝜑𝑖 + 𝛺̇1) − 

)۱۵(      𝜖𝑖𝜑̇𝜑𝑖 = 0. ∀𝑖 
 

�(𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�𝛺̇3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑦� + 𝜑̇𝜑𝑖cos𝜑𝜑𝑖 

cos𝜃𝜃𝑖�𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖(−𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
 cos𝜑𝜑𝑖)) + sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖�𝛺̇2�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖� − 𝑣̇𝑧� + 𝜑̇𝜑𝑖 
cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖�𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(𝛺2(ℎ𝑖 − 
𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)) + 𝑣𝑥(𝛺3sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 𝛺2sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖)− 𝑣𝑦𝛺1 
sin𝜑𝜑𝑖 sin𝜃𝜃𝑖 − 𝑣𝑧𝛺1sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖))) + 𝐼𝑖(𝜃̈𝜃𝑖 + 𝛺̇3) + 

)۱۶(      𝜖𝑖𝜃̇𝜃𝑖 = 0. ∀𝑖 
 .[16]ند صورت کامل در نظر گرفته شده ها معادلات به سازی در شبیه

ینرسی آونگ  𝐼𝑖در معادلات بالا،  ین مقاله iمومنتوم  م و در 
ست. همچنین  𝑎عددی ثابت در نظر گرفته شده  = [𝑎𝑥  𝑎𝑦 𝑎𝑦]𝑇 

بطه زیر به دست می ز ر ست و  ر شتاب مرکز جرم تانکر   آید برد
)۱۷( 𝑎 = 𝑉̇ + 𝛺 × 𝑉 
 

 قانون کنترلی -۳
آمده در بخش قبل ر در نظر  دست سیستم و معادلات دینامیکی به

ست، معادلات دینامیکی  گیریم. همان می طور که مشخص 
ی کنترل وضعیت فضاپیما و  ین بر ها  آونگغیرخطی هستند. بنابر

قعی ز روش در حالت و ستفاده کرد که  تر باید  های کنترل غیرخطی 
ین بخش، دو قانون کنترلی مبنی بر تابع نامزد لیاپانوف  لبته در 

حی می بتد با درنظرگرفتن معادلات  طر ین منظور  ی  شود. بر
های قانون کنترلی  کنیم که ورودی دینامیکی فرض می

ف گیمبال)، صفر و  های حول مرکز (مومنتوم نحر یای  جرم و زو
بر با  صلی ثابت و بر ن  بطه تعادل  Fنیروی پیشر باشد. آنگاه یک ر

هد بود نسبی به ر خو  صورت زیر برقر
)۱۸( 𝑣𝑦 = 𝑣�𝑦 .𝑣𝑧 = 𝑣�𝑧 .𝜗𝜗 = 𝜗̃𝜗.𝛺 = 0. 𝜁𝜁 = 𝜁𝜁̇ = 0 

ینجا  𝜗𝜗در  = [𝜗𝜗1 𝜗𝜗2 𝜗𝜗3]𝑇  .ست یای وضعیت فضاپیما  ر زو برد
ینجا  لبته  𝜐�𝑧و  𝜐�𝑦همچنین در  ه هستند که  دی ثابت و دلخو عد

ینجا صفر در نظر گرفته می ین فرض معادله  در  بطه  ۹شوند. با  به ر
 شود زیر تبدیل می
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)۱۹( 𝑎𝑥 =
𝐹

𝑚 + 𝑚0 + ∑ 𝑚𝑖
2
𝑖=1

 

های  تبدیل ورودیگیریم و با  ) ر در نظر می۱۰-۱۶حال معادلات (
ین معادلات ر به(𝑢1−5)های جدید  کنترل به ورودی شکل  ، 

 نویسیم یافته می کاهش
)۲۰( 𝑣̇𝑦 = 𝑢1 − 𝑣𝑥𝛺3 + 𝑣𝑧𝛺1 
)۲۱( 𝑣̇𝑧 = 𝑢2 − 𝑣𝑦𝛺1 + 𝑣𝑥𝛺2 

)۲۲( 𝛺̇1 = 𝑢3 
)۲۳( 𝛺̇2 = 𝑢4 
)۲۴( 𝛺̇3 = 𝑢5 
 

𝜑̈𝜑𝑖 = (
−1

�𝑚𝑖𝑙𝑖
2sin𝜑𝜑𝑖2 + 𝐼𝑖�

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖�𝑣̇𝑥 + 𝑙𝑖𝜑̇𝜑𝑖2cos𝜑𝜑𝑖�+ 

cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖�𝛺̇3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑦�+ 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖  sin𝜃𝜃𝑖 
�𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣𝑦�+ 𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣𝑦) + cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(−𝛺̇2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑧) + 
 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(𝛺2 
 (ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)) − (𝛺3

2 + 𝛺2
2)sin𝜑𝜑𝑖�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖� + 𝑣𝑥 

(−𝛺3sin𝜑𝜑𝑖 +𝛺1cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 𝜑̇𝜑𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 − 𝜃̇𝜃𝑖cos𝜑𝜑𝑖 

cos𝜃𝜃𝑖) + 𝑣𝑧(𝛺2sin𝜑𝜑𝑖 − 𝛺1cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖))) +
𝐼𝑖𝛺̇1
𝑚𝑖

− 

)۲۵( 
 
𝜖𝑖𝜑̇𝜑𝑖
𝑚𝑖

) 

 
𝜃̈𝜃𝑖 = (

−1
𝐼𝑖

(𝑙𝑖(sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖�𝛺̇3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖𝑐𝑜𝑠𝜑𝜑𝑖) + 𝑣̇𝑦� + 𝜑̇𝜑𝑖cos𝜑𝜑𝑖 

 cos𝜃𝜃𝑖 �𝛺3�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖�� + 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖(−𝛺3(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖 
 cos𝜑𝜑𝑖)) + sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖�𝛺̇2�ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖� − 𝑣̇𝑧� + 𝜑̇𝜑𝑖 
cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖�𝛺2(ℎ𝑖 − 𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)�+ 𝜃̇𝜃𝑖sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖(𝛺2(ℎ𝑖 − 
𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖)) + 𝑣𝑥(𝛺3sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 + 𝛺2sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖)− 𝑣𝑦𝛺1 

 
)۲۶(  sin𝜑𝜑𝑖 sin 𝜃𝜃𝑖 − 𝑣𝑧𝛺1sin𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖)) +

𝐼𝑖𝛺̇3

𝑚𝑖
−
𝜖𝑖𝜃̇𝜃𝑖
𝑚𝑖

) 

ر با درنظرگرفتن معادلات دینامیکی  𝑉1حال تابع نامزد لیاپانوف 
ر بدون درنظرگرفتن  𝑉2) و تابع نامزد لیاپانوف 𝜃̈𝜃و  𝜑̈𝜑ها ( آونگ

رسازی معادلات دینامیکی آونگ ی پاید بطه تعادل نسبی  ها بر ر
 کنیم. ) معرفی می۱۸(

𝑉1 =
1
2

(𝑟1𝑣𝑦2 + 𝑟2𝑣𝑧2 + 𝑟3𝜗𝜗12 + 𝑟4𝛺12 + 𝑟5𝜗𝜗22 + 𝑟6𝛺22 + 𝑟7 

 𝜗𝜗3
2 + 𝑟8𝛺3

2) +
1

2
�𝑚𝑖

2

𝑖=1

(𝑟9(𝜑̇𝜑𝑖
2 + �

−1

�𝑙𝑖2sin𝜑𝜑𝑖
2 + 𝐼𝑖�

� 

 (−2𝜑̇𝜑𝑖𝛺3ℎ𝑖𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖 + 2𝜑̇𝜑𝑖𝛺2ℎ𝑖𝑙𝑖cos𝜑𝜑𝑖cos𝜃𝜃𝑖 − 2𝜑̇𝜑𝑖 

𝛺1𝐼𝒊) + 𝑟10(𝜃̇𝜃𝑖
2 + �

−1
𝐼𝒊
� (−2𝜃̇𝜃𝑖𝛺3𝐼𝒊 − 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺3ℎ𝑖𝑙𝑖sin𝜑𝜑𝑖 

)۲۷(      cos𝜃𝜃𝑖 − 2𝜃̇𝜃𝑖𝛺2ℎ𝑖𝑙𝑖sin𝜑𝜑𝑖sin𝜃𝜃𝑖)) 
 

𝑉2 =
1
2

(𝑟1𝑣𝑦2 + 𝑟2𝑣𝑧2 + 𝑟3𝜗𝜗12 + 𝑟4𝛺12 + 𝑟5𝜗𝜗22 + 𝑟6𝛺22 + 𝑟7 
)۲۸(      𝜗𝜗3

2 + 𝑟8𝛺3
2) 

های حالت سیستم فضاپیما  حاصل مجموع مربعات متغیر V2تابع 

ست. تابع  و آونگ ین تابعی مثبت  دلیل  نیز به V1ها بوده، بنابر
𝑟3−8ینکه  ≫ 1 ≫ 𝑟9.10  ین دو ست. بنابر بوده، تابعی مثبت 

ر  تابع نامزد لیپانوف معرفی بعی پاید حی کنترلر، تو ی طر شده بر
ی تعیین ورودی بع لیاپانوف  هستند. بر ز تو های کنترلر جدید، 

گیریم و سپس با توجه به  می پیشنهادی نسبت به زمان مشتق
های  )، ورودی۲۰-۲۶یافته دینامیک فضاپیما ( معادلات کاهش

ری می جدید کنترل ر در آنها جای بع  گذ ین مشتق تو کنیم. بنابر
بعی به هند بود نامزد لیاپانوف، تو  شکل زیر خو

𝑉̇1 = [𝐴] + [𝐵]𝑢1 + [𝐶]𝑢2 + �[
3

𝑖=1

(𝑓𝑖1𝑢3 + 𝑓𝑖2𝑢4 + 𝑓𝑖3𝑢5 + 𝑔𝑖) 

)۲۹(      𝛺𝑖] 
 

𝑉̇2 = �𝐴̂� + �𝐵��𝑢�1 + �𝐶̂�𝑢�2 + �[
3

𝑖=1

(𝑓𝑖1𝑢�3 + 𝑓𝑖2𝑢�4 + 𝑓𝑖3𝑢�5 + 𝑔�𝑖) 

)۳۰(      𝛺𝑖] 
 

ینجا  ، 𝑓𝑖1 ،𝑓𝑖2 ،𝑓𝑖3 ،𝑔𝑖 ،[𝐴̂] ،[𝐵�] ،[𝐶̂] ،𝑓𝑖1، [𝐶]، [𝐵]، [𝐴]در 
𝑓𝑖2 ،𝑓𝑖3  و𝑔�𝑖 ز متغیر بعی  هند بود.  تو های حالت سیستم خو

ز تابع نامزد  ورودی بط زیر به  𝑉1های جدید کنترل حاصل  ز رو
هند آمد  دست خو

)۳۱( 𝑢1 = 𝑤1[𝐵] 
)۳۲( 𝑢2 = 𝑤2[𝐶] 
 
)۳۳( �

𝑢3
𝑢4
𝑢5
� = −�

𝑓11 𝑓12 𝑓13
𝑓21 𝑓22 𝑓23
𝑓31 𝑓32 𝑓33

�

−1

�
𝑔1 + 𝑤3𝛺1
𝑔2 +𝑤4𝛺2
𝑔3 + 𝑤5𝛺3

� 

ز تابع نامزد  همچنین ورودی بط  𝑉2های جدید کنترل حاصل  ز رو
هند آمد  زیر به دست خو

)۳۴( 𝑢1 = 𝑤1[𝐵�] 
)۳۵( 𝑢2 = 𝑤2�𝐶̂� 
 
)۳۶( �

𝑢3
𝑢4
𝑢5
� = −�

𝑓11 𝑓12 𝑓13
𝑓21 𝑓22 𝑓23
𝑓31 𝑓32 𝑓33

�

−1

�
𝑔�1 +𝑤3𝛺1
𝑔�2 + 𝑤4𝛺2
𝑔�3 +𝑤5𝛺3

� 

بط بالا  ه هستند. در بخش  𝑤1−5در رو مقادیری مثبت و دلخو
ین دو نوع کنترلر حی بعدی، تفاوت  مبنی بر دو تابع شده  های طر

هد شد.  نامزد لیپانوف متفاوت بررسی خو
 

 سازی و نتایج شبیه -۴
حی نین کنترلی طر ی سیستم فضاپیما و  قو شده در بخش قبل بر

وسیله مدل دوآونگی در فضای  تلاطم سوختی که تلاطم آن به
ول تلاطم مدل سه ی توصیف دو مد  حی  بعدی بر سازی شده، طر

ست. حال در  نجام یک شبیهشده  عمال  ین بخش با  سازی و 
حی نین کنترلی طر ز سیستم فضاپیما و  قو شده روی یک مثال 

نین روی وضعیت فضاپیما و آونگ ین قو ها ر بررسی  تلاطم، تأثیر 
ین منظور، معادلات کاهش می ی  یافته دینامیک  کنیم. بر

یم و گیر ) ر در نظر می۲۰-۲۶شده فضاپیما و تلاطم ( ترکیب
بط ( (𝑢1−5)های کنترل  ورودی ز رو ری  ) در آن جای۳۱-۳۶ر  گذ

متر می ز  کنیم. همچنین پار ین معادلات  های فیزیکی موجود در 
متر ۱جدول  ز جدول  و پار ج می ۲های کنترلی   شوند. ستخر
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متر )۱جدول   های فیزیکی پار

𝑚 =۹۷۵ 
𝑚0 =۴۸۰ 
𝑚1 =۵۰ 
𝑚2 =۵ 

Kg 

ℎ0 = ۰۵/۰  
ℎ1 = ۶/۰  
ℎ2 = ۹/۰  
𝑏 = ۶/۰-  
𝑑 = ۲/۱  

m 

𝐼1 =۱۰ 
𝐼2 =۱ Kg.m2 

  

𝐹 =۲۴۵۰ N 
𝑙1 = ۲/۰  
𝑙2 = ۱/۰  m 

𝜀1 = ۷/۳  
𝜀2 = ۵/۰  Kg.m2/s 

 
متر) ۲جدول   های کنترلی پار

𝑟1 = 𝑟2 = ۸ × ۱۰−۷
 𝑟4 = 𝑟6 = 𝑟8 =۵۰۰ 

𝑟3 = 𝑟5 = 𝑟7 = ۱ × ۱۰  𝑟9 = 𝑟10 = ۱ × ۱۰−۵ 

𝑤1 = 𝑤2 = ۱ × ۱۰  𝑤3 = 𝑤4 = 𝑤5 = ۴ × ۱۰  
 

ین  ولیه در  یط  ست به سازی شبیهشر  شرح زیر 
𝑣𝑥0 = 3000

m
s

. 𝑣𝑦0 = 75
m
s

. 𝑣𝑧0 = 25
m
s

.𝜗𝜗10 = 5° .𝜗𝜗20 = 2°.  
 𝜗𝜗30 = −5°.𝜑𝜑10 = 30°.𝜑𝜑20 = 40°.𝜃𝜃10 = 20°.𝜃𝜃20 = 10°. 
𝜗̇𝜗10 = 𝜗̇𝜗20 = 𝜗̇𝜗30 = 𝜑̇𝜑10 = 𝜑̇𝜑20 = 𝜃̇𝜃10 = 𝜃̇𝜃20 = 0

rad
s  

بتد تأثیر کنترلر حی در   𝑉1شده مبنی بر تابع نامزد لیاپانوف  های طر
ر ر بررسی می ر  کنیم. پاسخ زمانی برد های سرعت فضاپیما در نمود

ست. می ۱ ر آورده شده  ن مشاهده کرد که برد های سرعت  تو
ز گذشت  ) به𝜐𝑧و  𝜐𝑦متقاطع فضاپیما ( صورت مماسی بعد 

ر  ثانیه به سمت صفر میل می۵۰۰ ین در حالی بوده که برد کنند و 
ستای م در حال  𝑎𝑥حور طولی آن با شتاب سرعت فضاپیما در ر

یای وضعیت فضاپیما نیز  ست. همچنین پاسخ زمانی زو یش  فز
ر  ست و می ۲در نمود یای  آورده شده  ن مشاهده کرد که زو تو

ز گذشت 𝜗𝜗3و  𝜗𝜗1 ،𝜗𝜗2وضعیت فضاپیما ( ثانیه به ۲۰۰) نیز پس 
 کنند. سمت صفر میل می

ویه وضعیت آونگ در  x (𝜑𝜑)بت به محور ها نس پاسخ زمانی ز
ر  ست. می ۳نمود ی  آورده شده  ویه بر ین ز ن مشاهده کرد که  تو

ز گذشت  صورت مماسی به سمت صفر  ثانیه به۷۰۰هر دو آونگ بعد 
ویه وضعیت آونگ میل می ها نسبت  کند. همچنین پاسخ زمانی ز
ر  z (𝜃𝜃)به محور  ن مشاهده کرد  آورده شده و می ۴نیز در نمود تو

ول که توصیف ی آونگ  ویه بر ین ز ز تلاطم  که  ول  کننده مد 
ز گذشت  ز چند نوسان و بعد  ر می۷۰۰ست، پس  شود.  ثانیه پاید

ست  ول کمتر  ویه نسبت به آونگ  ین ز ی آونگ دوم نیز نوسان  بر
ز گذشت  ر می۱۰۰و پس   شود. ثانیه پاید

ری معادلات کاهش با جای شده فضاپیما  کیبیافته دینامیک تر گذ
ن  ) می۱۰-۱۴) در معادلات دینامیکی کامل (۲۰-۲۶ها ( و آونگ تو

) ر 𝛿2و  𝑀𝑋 ،𝑀𝑦 ،𝑀𝑧 ،𝛿1های کنترلی ( پاسخ زمانی ورودی
رهای  مشاهده کرد. پاسخ زمانی ورودی  ۶و  ۵های کنترل در نمود

ست.  آورده شده 
حی قانون کنترلی  ی طر در بخش قبل، دو تابع نامزد لیاپانوف بر
ین بخش به بررسی نتایج قانون کنترلی  ی  بتد معرفی شد. در 

خته شد که شامل ترم 𝑉1مبنی بر تابع نامزد لیاپانوف  هایی با  پرد
 𝜑̈𝜑ها ( وضعیت آونگ  یافته درنظرگرفتن معادلات دینامیکی کاهش

 ) بود.𝜃̈𝜃و 
حی حال تفاوت شده در بخش قبل ر مورد  دو قانون کنترلی طر

ر می ین منظور، شبیه بررسی قر ی  ی بررسی  سازی دهیم. بر بر

متر 𝑉2قانون کنترلی مبنی بر تابع نامزد لیاپانوف  های  با همان پار
متر ولیه حالت قبل (بررسی  فیزیکی، پار یط  های کنترلی و شر

ین شبیه𝑉1 قانون کنترلی مبنی بر تابع نامزد نجام شد.  سازی  ) 
ر د که پاسخ زمانی برد یای وضعیت  نشان د های سرعت و زو

ما پاسخ  فضاپیما در دو حالت، مشابه و منطبق بر یکدیگر هستند. 
یای وضعیت آونگ ندکی  زمانی زو ها بر یکدیگر منطبق نیستند و 

یای وضعیت آونگ رند. زو رلی ها در حالتی که قانون کنت تفاوت د
ساس تابع نامزد  ست، در ثانیه 𝑉2بر حی شده  ولیه  طر های 

ین تفاوت در پاسخ شبیه رند.  ندکی نوسان بیشتری د های  سازی، 
رهای  ی دو حالت، در نمود ست. ۸و  ۷زمانی بر  آورده شده 

 

 
ر )۱نمودار   های سرعت مرکز جرم تانکر پاسخ زمانی برد

 

 
یای وضعیت فضاپیماپاسخ زمانی ) ۲نمودار   زو

 

 
ویه وضعیت آونگ) ۳نمودار   x (𝜑𝜑)ها نسبت به محور  پاسخ زمانی ز
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