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كنترل مقاوم حركت آرايشي فضاپيما توسط كنترلر 
  مود لغزشي بهينه

  *2محسن بهرامي و1امين ايماني

 مهندسي مكانيك، دانشگاه صنعتي اميركبير ةدانشكد - 2و 1

  خ حافظتهران،  *
mbahrami@aut.ac.ir  

طراحي  در مقاله حاضر، براي كنترل حركت نسبي در حركت آرايشي فضاپيما، يك كنترلر مود لغزشي بهينه
اين كنترلر براساس معادلات خطي حركت نسبي در مدار دايروي، طراحي شده و روي سيستم . شود مي

در ابتدا كنترلر بهينه به روش خطي مرتبه دو . گردد غيرخطي كه تحت اغتشاش خارجي است، اعمال مي
در اين تحقيق، . شود مي كار گرفته سازي آن، روش كنترلي مود لغزشي انتگرالي به طراحي و سپس براي مقاوم

كنند و اغتشاش حاصل از عدم كرويت زمين  زمين حركت مي شود كه فضاپيماها در مدارات پايين فرض مي
(J2) پايداري سيستم حلقه بسته توسط روش دوم لياپانوف اثبات . گردد به عنوان اغتشاش خارجي لحاظ مي

نتايج . شود مطلوب با كنترلر مود لغزشي مقايسه مي شده و عملكرد كنترلر مود لغزشي بهينه در تعقيب آرايش
  .دهد شبيه سازي عملكرد موثر كنترلر پيشنهادي را نشان مي

  حركت آرايشي فضاپيما، حركت نسبي در مدار دايروي، كنترل مود لغزشي بهينه، روش كنترلي مود لغزشي انتگرالي :هاي كليدي واژه

  12علائم و اختصارات
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T  بردار ورودي كنترلي پيرو              

f x y zu u u   u

  بردار ورودي كنترلي معادل پيرو     
eqfu

  بردار متغيرهاي حالت      Tx y z x y z   x

ماتريس ضرايب براي كنترلر مود لغزشي 
  بهينه

1 2 3( )η diag   

1  شيب سطوح لغزش       2 3( )λ diag   
3  ثابت گرانش زمين         2= 398 600 km s

)  بردار مكان پيرو نسبت به رهبر       ) [ ( ), ( ), ( )]Tt x t y t z t
 

  مطلوببردار مكان مسير 
d

  اي رهبر     سرعت زاويه
l

مقدمه   
هاي  يك تكنولوژي نوين فضايي در دههحركت آرايشي فضاپيماها 

اين مفهوم ابتدا . گرفته است مورد توجه زيادي قراراست كه اخير 
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؛ زيرا هاي اكتشافي در عرصة زمين و فضا شده است براي فعاليت
 زياديصورت همزمان، مزاياي  د فضاپيما بهدريافت داده توسط چن

براي اجراي يك مأموريت بزرگ و . نسبت به كار يك فضاپيما دارد
پيچيده، يك فضاپيماي سنگين و غول پيكر نياز است كه طراحي و 

بزرگ و  ةكنند و نيازمند يك پرتاب استبر  و زمانساخت آن مشكل 
كه با توزيع بار اين مسئوليت بين چند  حاليقيمت است؛ در گران

. اين مأموريت برآمد ةتوان از عهد تر، به خوبي مي فضاپيماي كوچك
تر در قالب يك آرايش، همانند يك  اين فضاپيماهاي كوچك
يزيكي فضاپيماي هاي ف كنند و محدوديت فضاپيماي تكي عمل مي

تر  تر و پرتاب سريع تر، ساخت ارزان طراحي ساده. تنها را نيز ندارند
ترين  فضاپيماهاي يك آرايش، از مزاياي اين روش است ولي مهم

از . پذيري دانست توان قابليت اطمينان و انعطاف را مي مزيت آن
نگ توان به مونيتوري جمله كاربردهاي حركت آرايشي فضاپيماها مي

سنجي، تصويربرداري و اكتشاف در  ين و اتمسفر اطراف آن، زمينزم
]. 1[عمق فضا و تعمير و جايگزيني فضاپيماها در مدار اشاره كرد 

. پيرو است /ترين روش در اجراي حركت آرايشي، روش رهبر متداول
در اين روش يك فضاپيما در نقش رهبر به يك مدار مرجع كنترل 

ر نقش پيرو، موقعيت خود را نسبت به فضاپيماها د شود و بقية مي
  .]2[كنند  رهبر تنظيم كرده و مسير نسبي مطلوب را دنبال مي

اجراي عملي حركت آرايشي بستگي كامل به كنترل 
فضاپيماهاي آرايش دارد تا اينكه هر فضاپيما در مسير مطلوب 

در حالت كلي حركت آرايشي فضاپيماها . دكنشده حركت  تعريف
در بخش هدايت، . هدايت و كنترل: شامل دو بخش اصلي است

حركت هر كدام از فضاپيماها طراحي  برايمسير مرجع مطلوب 
شود كه مسير مرجع به ديناميك  در اين قسمت سعي مي. شود مي

كردن آن  طبيعي سيستم نزديك باشد تا سوخت مصرفي براي دنبال
تعيين مسيرهاي مطلوب، از مدل  برايدر مواردي . حداقل شود

]. 3و  4[شود  حركت نسبي با لحاظ اغتشاشات خارجي استفاده مي
تعقيب مسير  برايدر بخش كنترل، هدف طراحي كنترلر مناسب 

اغتشاشات حاصل از اثر عدم . هدايت است شده در مرحلة طراحي
نش اجرام آسماني ديگر و اثر ، درگ اتمسفري، گرا3كرويت زمين

تشعشعات خورشيدي، اغتشاشات غالب بر روي حركت ماهواره در 
در اين تحقيق فقط بر روي كنترل حركت آرايشي ]. 5[مدار هستند 

طراحي يك كنترلر مقاوم و بهينه  ،شود و هدف فضاپيما تمركز مي
اين كنترلر  با. وستكنترل حركت نسبي فضاپيماي پير براي

مسير مطلوب را در حضور اغتشاش مداري به  بايدي پيرو فضاپيما
  .اي دنبال كند و از مسير منحرف نشود نحو بهينه

_________________________________ 
3. Earth oblateness ( 2J ) 

كنترل حركت آرايشي فضاپيما ارائه  برايكنترلرهاي مختلفي 
در اينجا به چند نمونه از كنترلرهاي مقاوم از نوع مود . شده است

ر مود لغزشي را يك كنترل] 6[يهِ و همكاران . شود لغزشي اشاره مي
براي كنترل حركت آرايشي براساس مدل خطي حركت نسبي در مدار 
دايروي طراحي كردند و پارامترهاي ضريب ميرايي معادل، پهناي باند 

سيستم را براي داشتن حداقل سوخت مصرفي تعيين  پيشرانشو 
با طراحي كنترلر مود ] 7[در تحقيق ديگري، مسي و همكاران . دندكر

، خطاي تعقيب را كاهش دادند و در عين حال مصرف 4وستهلغزشي پي
ايشان در اين تحقيق، عملكرد . سوخت را در سطح پاييني نگه داشتند

هاي مختلف مود لغزشي پيوسته، از جمله مود لغزشي معمولي،    روش
بالا و مود لغزشي با  ا رويتگر اغتشاش، مود لغزشي مرتبةمود لغزشي ب

هيو . دندكرسطح لغزش انتگرالي را براي كنترل آرايش با هم مقايسه 
يك كنترلر مود لغزشي براساس مدل غيرخطي حركت ] 8[و همكاران 

هاي رهبر و پيرو و  نسبي طراحي كردند و از آن براي كنترل ماهواره
ا در تحقيق آنه. دندكرزمين استفاده  مانور تمام آرايش در مدار پايين

را طراحي كردند كه در  5يك كنترلر مود لغزشي ترمينالي] 9[ديگري 
كرد، تعقيب مسير مطلوب و  كه سوخت مصرفي را كم مي عين حالي

، ]10[در يك تحقيق ديگر . داد تغيير آرايش را نيز به خوبي انجام مي
براي طراحي  2Jمعادلات خطي نرمال شده با احتساب اغتشاش 

كارگرفته شد و  ي با لحاظ قانون رسيدن به سطح بهكنترلر مود لغزش
كنترلر مذكور براي كنترل آرايش در مدار مرجع با خروج از مركزيت 

براي داشتن يك بالانس ] 11[بو و همكاران . دشكوچك استفاده 
 ةبهينه بين سرعت همگرايي كميت لغزش و مصرف سوخت از شبك

دند و پارامترهاي قانون رسيدن نمايي كنترلر مود كره عصبي استفاد
نيز از روش مود لغزشي ] 12[باي و همكاران . لغزشي را ارتقا دادند

. كنترل حركت نسبي و سمت فضاپيما در آرايش استفاده كردند براي
اش خارجي از كنترلر سازي و اغتش آنها براي مقابله با خطاي مدل

  .دندكر عصبي استفاده تطبيقي و شبكة
سيستم كنترلي مود لغزشي ممكن است كه در فاز رسيدن به 

ها و اغتشاشات وارده حساس  سطح لغزش نسبت به عدم قطعيت
توان از كنترلر مود لغزشي  براي غلبه بر اين مشكل مي. باشد

از طرف ديگر اين كنترلر و كنترلر بهينه ]. 13[د كرانتگرالي استفاده 
كنترلر جديد تركيب كرد و تعقيب مسير  توان براي ايجاد يك را مي

كردن يك شاخص عملكرد و مقاوم بودن در مقابل  مطلوب و حداقل
  .دها و اغتشاشات را تضمين كر عدم قطعيت

در اين مقاله، يك كنترلر مود لغزشي بهينه براي كنترل حركت 
در ابتدا مسئلة تعقيب . شي طراحي شده استنسبي پيرو در حركت آراي

_________________________________ 
4. Continues sliding mode control 
5. Terminal sliding mode control 
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دوم تبديل شده و سپس براي  مسئلة كنترل بهينة درجةبهينه به 
. شود كارگرفته مي سازي كنترلر، روش مود لغزشي انتگرالي به مقاوم

كند و اغتشاش  زمين حركت مي  شود كه آرايش در مدار پايين فرض مي
2J ه پايداري سيستم حلق. گذارد عنوان اغتشاش غالب بر آن اثر مي به

بسته توسط روش دوم لياپانوف تضمين شده و عملكرد كنترلر 
تعقيب مسير مطلوب با كنترلر مود لغزشي معمولي  برايپيشنهادي 
  .دهد ثر اين كنترلر را نشان ميؤنتايج حاصله عملكرد م. دشو مقايسه مي

  مدل سيستم
فرض . در اين بخش، مدل ديناميكي حركت نسبي تعيين شده است

كند و  فضاپيماي رهبر در يك مدار دايروي حركت ميشود كه  مي
. به رهبر كنترل شوددر مسير مطلوب نسبت  بايدفضاپيماي پيرو 

يك تصوير . شوند اي درنظرگرفته مي صورت جرم نقطه فضاپيماها به
در اين . آورده شده است )1(شماتيك از حركت آرايشي در شكل 

شكل 1 , ,C X Y Zصات اينرسي است و دستگاه مختlr  وfr  به
. ترتيب مكان فضاپيماهاي رهبر و پيرو در دستگاه اينرسي هستند

دستگاه 2 , ,C x y z  يك دستگاه متحرك است كه بر روي
در  xدر اين دستگاه. مركز جرم فضاپيماي رهبر قرارگرفته است

)جهت بردار  )l tr ،y  در جهت بردار سرعت رهبر و عمود برx  و
z  عمود برx  وy كه دستگاه راستگرد باشد طوري هب ،است.  

 

  تصوير شماتيك حركت آرايشي فضاپيماها - 1شكل 

  ]:2[ ست ازا عبارت 2Cديناميك نسبي غيرخطي پيرو در دستگاه 
)1(  ( ) ( , , )l l l fC r       N D u 

 عبارت بوده واي مداري رهبر  سرعت زاويه lكه در اين رابطه، 
  :ست ازا
)2( 

3l
lr

   

l كه lr  r،3 2= 398600 km s ثابت گرانش زمين ،
1 2 3[ , , ]TD D DD  اغتشاش نسبي مربوط به فضاپيماي پيرو و

[ , , ]T
x y zu u uu بردار كنترلي پيرو است .  

( ) [ ( ), ( ), ( )]Tt x t y t z t  نيز بردار مكان فضاپيماي پيرو نسبت
).است 2Cبه رهبر در دستگاه  )lC  صورت زير است به:  

)3(  
0 1 0

( ) 2 1 0 0

0 0 0
l lC  

 
   
  

  

)3و ترم غيرخطي  ) R N ست ازا عبارت نيز:  

)4(   

2
3 2

2 2 2 2

2
3

2 2 2 2

3
2 2 2 2

1

( )

( , , )

( )

( )

l
l

l
l

l l l

l

l

x r
x

r
r x y z

y
r y

r x y z

z

r x y z

 

  



  
  

   
        
 

  
      
 
 
      

N
  

حول مبدأ دستگاه ) 4( ةهاي غيرخطي رابط سازي ترم با خطي
توان معادلات خطي حركت نسبي براي مدار مرجع  متحرك، مي

عبارتند  6هيلاين معادلات با عنوان معادلات . دكردايروي را تعيين 
  ]:7[از 

)5( 

2
1

2

2
3

2 3

2
l l x

l y

l z

x y x d u

y x d u

z z d u

 




   
  

  

 
 



  

  ترل مود لغزشيكن
بخش، طراحي كنترلر مود لغزشي براساس مدل غيرخطي در اين 

روش كنترلي مود لغزشي شامل دو ]. 8[شود  نشان داده مي) 1(
يكي انتخاب سطح لغزش مناسب كه هدف پاسخ : بخش است

و ديگري طراحي قانون كنترلي  كندسيستم حلقه بسته را برآورده 
. مناسب براي آنكه حالت سيستم بر روي سطح لغزش مذكور بلغزد

زمين اغتشاش حاصل از عدم  پايين هايبا توجه به اينكه در مدار
غالب است در اين تحقيق اين اغتشاش ) 2J(كرويت زمين 

ارتفاع فضاپيما  اين اغتشاش با توجه به. خارجي لحاظ شده است

_________________________________ 
1. Hill’s equations 

Archive of SID

www.SID.ir

www.SID.ir


  

 
 

   
امين ايماني و محسن بهرامي   علوم و فناوري فضاييپژوهشي  - علمي ةفصلنام/72

 1392بهار  / 1 ةشمار/  6 جلد

1بنابراين براي. يك مقدار كراندار دارد 2 3[ , , ]TD D DD در رابطة 
  :خواهيم داشت) 1(
)6( 1,2,3i iD F i   

4توان  براي اين منظور مي 210 m siF  5و  8[ ظرگرفتن را در.[  
زير صورت  كنترلر مود لغزشي، سطح لغزش بهبراي طراحي 

  :شود گرفته ميدرنظر
)7(  s e e  

dدر اين رابطه  e    وd   e   است .d  وd
، 

. كردن هستند تعقيبترتيب مسير حركت و سرعت مطلوب براي  به
1 2 3[ , , ]Ts s ss 1و سطح لغزش 2 3diag( , , )     نيز

  . استشيب سطح لغزش 
)8(     0d d       s =      

 ةو بدون احتساب ترم اغتشاش در رابط) 1( ةبا جايگذاري رابط
  :آيد دست مي هصورت زير ب ه، ورودي معادل ب)8(
)9(  ( ) ( )

feq d dC             u N  
صورت زير تغيير  هقانون كنترلي ب ،تضمين پايداري منظور به

  :كند مي
)10(  ( ) ( ) sgn( )f d dC k          u N s     

1كه  2 3diag( , , )k k k k قطعيت  و براساس ميزان اغتشاش و عدم
sgnشود و  رسيدن به سطح لغزش تعيين ميو زمان  ( )s  يك

  :ماتريس ستوني از توابع علامت است
)11(  1 2 3sgn( ) sgn( ),sgn( ),sgn( )

T
s s ss 

براي . شود براي بررسي پايداري از روش دوم لياپانوف استفاده مي
1اين منظور 

2
TV  s s  و  شدهبه عنوان تابع لياپانوف انتخابik ها
0Vشوند كه چنان تعيين مي  شود.  

)12( TV  s s 

  سازي با جايگذاري و ساده
)13(  

3

1

sgn( ) ( )T
i i i

i

V k s F k


    s D s 

iست ا بنابراين كافي ik F  انتخاب شود تا سيستم مداربسته
  .پايدار مجانبي مطلق شود
توان توابع علامت را با توابع  چترينگ ميبراي از بين بردن پديده 

صورت زير در  هكنترلر ب ترتيب معادلة بدين]. 14[ كرداشباع جايگزين 
  :آيد مي

)14(  ( ) ( ) sat( )f d dC k ,              u N  s  

كه 1 2 3sat( , ) sat( , ),sat( , ),sat( , )
T

s s s   s  و تابع اشباع
sat( , )is  ست ازا عبارت:  

)15( sat( , )
sgn( )

i i
i

i i

s s
s

s s

 



   

  
  .مرزي است لايةپهناي  و در اين رابطه 

  كنترل مود لغزشي بهينه

براي تعيين سطح لغزش اين كنترلر از تئوري كنترل بهينه استفاده 
كارگرفته  به) 5(ين منظور معادلات خطي هيل براي ا. شود مي
  :اين معادلات در فرم فضاي حالت عبارتند از. شوند مي

)16(  0 0( ) ( ) ( ) ( , ), ( )

( ) ( )

ft A t B t x t t

t C t

   



x x u d x x

y x
 

  كه در اين رابطه

)17(  
 

 1 2 30 0 0

T

T

f x y z

T

x y z x y z

u u u

d d d



   



  x

u

d

  

x ،بردار حالتfuهاي كنترلي پيرو و بردار وروديd  بردار
به  A  ماتريس. سازي است هاي خطي اغتشاش خارجي و باقيمانده

آيد و دست مي هب) 5( راحتي از رابطة 30
T

B I=  6وC I.  
)جفت , )A B  و( , )A C پذيرند يتپذير و رؤ به ترتيب كنترل .

  :نيز داريم) 16( ةدر رابط idبراي 
)18(  1,2,3i id f i   

4كه در اينجا  22 10 m sif
  5[شود  گرفته ميدرنظر.[  

  :ست ازا شرايط مطلوب عبارت
)19(  00( ) ( ) ( )

( ) ( )

d d d d

d d

t A t t

t C t

 



x x x x

y x
  

dدر اينجا خطاي تعقيب  e y y بنابراين از تركيب . است
  :داريم) 19(و ) 16(روابط 

)20(  
00 0( ) ( ) ( ) ( , ), ( )f dt A t B t x t t    e e u d e x x  

  :شود بهينه سازي شاخص عملكرد زير در نظر گرفته ميبراي 
)21(  

0

1
( )

2
T TJ Q R dt


  e e u u  

6 كه در اين رابطه، 6Q R  معين و  يك ماتريس مثبت نيمه
3 3R R  اين شاخص عملكرد . يك ماتريس مثبت معين است

شامل دو بخش خطاي تعقيب و ورودي كنترلي است و براي 
. نوعي سازش بين اين دو انجام گيرد بايدسازي آن  حداقل
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به ترتيب براساس بهبود عملكرد كنترلر در  Rو  Qهاي  ماتريس
كه  طوري شوند؛ به سير و كاهش تلاش كنترلي انتخاب ميتعقيب م

 Qهاي  اگر كاهش خطاي تعقيب بيشتر اهميت داشته باشد، المان
تر انتخاب شوند و اگر كاهش تلاش كنترلي بيشتر مورد  بزرگ بايد

  .را بيشتر اختيار كرد Rهاي المان بايدتوجه است، 
و بدون لحاظ ترم اغتشاش و شاخص ) 20(براي سيستم 

، براساس تئوري كنترل بهينه، قانون كنترل فيدبك )21(عملكرد 
  ]:15[ست از ا بهينه عبارت

)22(  1( ) ( )T
f t R B P t  u e  

  :ماتريسي ريكاتي زير است جواب معادلة Pكه در اين رابطه 
)23(  1 0T TPA A P PBR B P Q     

بنابراين ديناميك حلقه بسته سيستم براي تعقيب مسير 
  :شود صورت زير مي مطلوب به

)24(  1( ) ( ) ( )Tt A- BR B P te e  
اگر اغتشاش بر روي سيستم وجود نداشته باشد، قانون كنترل 

مجانبي پايدار كند و عملكرد تواند سيستم را به نحو  مي) 22(بهينه 
دليل وجود اغتشاش  هاما ب. ثري در تعقيب مسير مطلوب داشته باشدؤم

شود و حتي  خارجي، مسير حركت سيستم از مسير مطلوب منحرف مي
بنابراين كنترل مود لغزشي انتگرالي براي . ممكن است ناپايدار شود

  .گيرد كنترل بهينه مورد استفاده قرار مي ةسازي نتيج مقاوم
طح لغزش انتگرالي به صورت زير ، س)24( ةبا توجه به رابط

  :شود نظرگرفته ميدر
)25(    1

0
( , ) (0) ( ) ( ) 0

t Tt G G A BR B P d     s e e e e  
3اين رابطه، كه در 6G R  شود  اي انتخاب مي است و به گونه

طوركه  همان. بردار خطاي اوليه است e(0)غيرتكين باشد و  GBكه 
اول حالت سيستم بر روي سطح لغزش  ةآيد، در لحظ برمي) 25( ةاز رابط

  .قرار دارد و فاز رسيدن حالت سيستم به سطح لغزش حذف شده است
  :براي داشتن مود لغزش و تعيين ورودي معادل داريم

)26(  1( , ) ( ) ( ) 0Tt G A B G A BR B P    s e e u e  
  :ست ازا معادل عبارتبنابراين ورودي كنترلي 

)27(  1( ) ( )
eq

T
f t R B P t u e  

بنابراين توسط اين كنترلر، . است) 22(كه همان قانون كنترل بهينه 
سازي  براي مقاوم. افتد لغزش بر روي سطح لغزش بهينه اتفاق مي

سيستم در مقابل عدم قطعيت و اغتشاش، ورودي كنترلي به صورت 
  :دشو زير تكميل مي

)28(  1 1( ) ( ) ( ) sgn( )T
f t R B P t GB    u e s  

1كه در اينجا،  2 3( , , )diag     هاي  قطري با درايهماتريس
  .شود است و براساس ميزان اغتشاش و عدم قطعيت تعيين مي مثبت

لياپانوف  براي بحث پايداري مشابه حالت قبل، روش دوم
1. شود گرفته ميكار به

2
TV  s s  به عنوان تابع لياپانوف انتخاب

0Vشوند كه  اي انتخاب مي گونه ها بهiشده و   شود، بنابراين:  

)29(  

1

1

1

[ ( (

( ) sgn( )) )

( ) ]

[ sgn( ) ]

T T

T

T

V G A B R B P

GB

G A BR B P

G











   
 
 
  

  Ts s s e e

s d

e

s s d

  

TGبا فرض B خواهيم داشت:  
)30(  3

1

( )i i i
i

V s d 


   
iبنابراين با انتخاب  if   سيستم حلقه بسته پايدار مجانبي مطلق

  .شود مي
چترينگ نيز مشابه حالت قبل عمل شده  ةبراي مقابله با پديد

  :آيد كنترلر پيشنهادي به فرم زير در مي و نهايتاً
)31(  1 1( ) ( ) ( ) sat( )T T

f t R B P t B B ,    u e s  

  سازي نتايج شبيه
براي كنترل نيز . شود استفاده مي) 1(مدل غيرخطي سازي از  در شبيه

گيري  قابل اندازه و سرعت نسبي  شود، مكان نسبي  فرض مي
در چارچوب اينرسي  2Jاغتشاش خارجي . و در دسترس هستند

  ]:5[ست از ا عبارت

)32(  
2

2

7 5

2 2
2

7 5

3

7 5

15 3

15 3

2

15 9

e

Z X X

J R Z Y Y
J

Z Z



 
 

 
 
   
 
 

 
  

r r

D
r r

r r

  

2كه در اين رابطه،  0.0010826J 6378.137وkmeR   شعاع
سادگي با  توان به اين اغتشاش را مي. ميانگين استوايي زمين است

هاي مداري  المان. تبديل مختصات به دستگاه متحرك منتقل كرد
  ]:8[اوليه فضاپيماي رهبر عبارتند از 

)33(         7171km 0 0rad.a e i M        
 1مسير مطلوب نسبي پيرو يك آرايش دايروي به شعاع 

3zةدر صفحكيلومتر  x  در اين آرايش، ماهواره ]. 16[است
آن تا اين  ةچرخد و فاصل پيرو در يك مسير دايروي به دور رهبر مي

حركت ماهواره  چرخش با دورة ة ايندور. ماهواره همواره ثابت است
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6043Tدر اينجا برابر با  كهرهبر به دور زمين، يكسان است  s 
 ةاين آرايش دو ويژگي قابل توجه دارد، يكي اينكه فاصل. است

فضاپيماي پيرو نسبت به رهبر همواره مقداري ثابت است و ديگر 
مكان . مربوطه دارديك حركت نسبي دوبعدي در دستگاه پيرو آنكه 
صورت  فضاپيماي پيرو نسبت به رهبر در دستگاه متحرك نيز به اولية

  :شود زير لحاظ مي

)34(  0 0 0( ) (300 200 500)mx y z    

سازي عددي  پارامترهاي كنترلر مود لغزشي بر طبق نتايج شبيه
صورت زير درنظر  ة سوخت بهداشتن حداقل هزين برايگسترده 
  ]:6و  8[شوند  گرفته مي

)35(  
3(10 ) diag(1 1 1)

0.96 diag(1 1 1)

10

k





 
 


  

هاي  تعيين ماتريس منظور بهبراي كنترلر مود لغزشي بهينه نيز 
يك سازش بين كاهش تلاش كنترلي مصرفي  بايد Rو  Qوزني 

از طريق . و عملكرد كنترلر در تعقيب مسير مطلوب ايجاد كرد
رفته گ  صورت زير درنظر به ي، اين دو ماتريسسازي عدد شبيه
  :شوند مي

)36(  5 5 5diag(0.2 0.2 0.2 10 10 10 )Q   

)37(  10(10 ) diag(1 1 1)R    

  :مرزي آن نيز عبارتند از ةضرايب اين كنترلر و پهناي لاي

)38(  4(5 10 ) diag(1 1 1)

0.001




  


  

بعدي از حركت پيرو نسبت به رهبر  3يك تصوير  )2(شكل 
عملكرد . دهد را با استفاده از كنترلر مود لغزشي بهينه نشان مي

در كاهش ) 31(و مود لغزشي بهينه ) 14(كنترلرهاي مود لغزشي 
نشان  )3(خطاي تعقيب مسير مطلوب در طي يك دوره، در شكل 

كنترلر  طوركه از اين شكل مشخص است همان. داده شده است
تر از كنترلر مود  تر و دقيق مود لغزشي بهينه مسير مطلوب را سريع

هاي  ورودي. كند لغزشي در حضور اغتشاش خارجي دنبال مي
آمده ) 4(كنترلي مربوط به كنترلر مود لغزشي بهينه نيز در شكل 

مدل اغتشاش نسبي وارده به فضاپيماي پيرو را  )5(شكل . است
  .دهد نشان مي
  

 

  بعدي حركت پيرو توسط كنترلر مود لغزشي بهينه 3مسير  - 2شكل 

 

  خطاي تعقيب مسير توسط كنترلرهاي مود لغزشي و مود لغزشي بهينه - 3شكل 

 

  هاي كنترلي فضاپيماي پيرو توسط كنترلر مود لغزشي بهينه ورودي - 4شكل 

 

  ثر بر فضاپيماي پيروؤمدل اغتشاش خارجي م - 5شكل 
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عملكرد دو كنترلر مذكور در پايان يك دوره با هم  )1(در جدول 
 ةهزين Vخطاي تعقيب و eدر اين جدول . مقايسه شده است

  :شود زير تعيين مي ةسوخت بوده و از رابط
)39(   

0
V

t

x y zu u u dt     
 عملكرد دو كنترلر در پايان يك دوره ةمقايس -1جدول 

e V(m(m) كنترلر s) 

 358/2 11/1 مود لغزشي

 825/1 06/0 مود لغزشي بهينه
  

 ةطوركه از نتايج جدول مشخص است، كنترلر مود لغزشي بهين همان
عملكرد بهتري در تعقيب  ،پيشنهادي نسبت به كنترلر مود لغزشي

دهد و جهت  مسير مطلوب و ميزان سوخت مصرفي از خود نشان مي
  .دشو كنترل آرايش پيشنهاد مي

  بندي جمع
نظر قرار  كنترل حركت آرايشي فضاپيما مد ةدر اين مقاله، مسئل

گرفت و يك كنترلر مود لغزشي بهينه براي كنترل حركت نسبي 
دل خطي حركت نسبي در مدار اين كنترلر براساس م. طراحي شد

دايروي طراحي و براي سيستم غيرخطي و تحت اغتشاش خارجي 
دو طراحي و سپس  خطي مرتبةكنترلر بهينه به روش ابتدا . اجرا شد

پايداري سيستم حلقه . با تكنيك مود لغزشي انتگرالي مقاوم شد
و اغتشاش حاصل از  شدبسته براساس روش دوم لياپانوف اثبات 

نتايج اجراي . دشعنوان اغتشاش غالب لحاظ  عدم كرويت زمين به
شي معمولي اين كنترلر در تعقيب آرايش مطلوب با كنترلر مود لغز

عملكرد بهينه و مقاوم كنترلر  ،سازي نتايج شبيه. مقايسه شد
  .دهد پيشنهادي را در تعقيب مسير و ميزان سوخت مصرفي نشان مي

  مراجع
[1] Kristiansen, R. and Nicklasson, P. J., “Spacecraft 

Formation Flying: a Review and New Results on State 
Feedback Control,” Acta Astronautica, Vol. 65, Issues 
11-12,  2009, pp. 1537–1552. 

[2] Alfriend, K. T. and et al., Spacecraft Formation Flying 
Dynamics, Control and Navigation, First Edition, 
Elsevier, Astrodynamics Series, 2010. 

[3] Carter, T., “Clohessy-Wiltshire Equations Modified to 
Include Quadratic Drag,” Journal of Guidance, 
Control and Dynamics, Vol. 25, No. 6, 2002, pp. 
1058–1063. 

[4] Schaub, H. and Alfriend, K. T., “J2-Invariant Relative 
Orbits for Spacecraft Formations,” Celestial 
Mechanics and Dynamical Astronomy, Vol. 79, Issue 
2, 2001, pp. 77–95. 

[5] Schaub, H. and Junkins, J. L., Analytical Mechanics of 
Space Systems, AIAA Education Series, 2003. 

[6] Yeh, H. H., Nelson, E., and Sparks, A., “Nonlinear 
Tracking Control for Satellite Formations,” Journal of 
Guidance, Control, and Dynamics, Vol. 25, No. 2, 
2002, pp. 376–386. 

[7] Massey, T. and Shtessel, Y., “Continuous Traditional 
and High-order Sliding Modes for Satellite Formation 
Control,” Journal of Guidance, Control, and 
Dynamics, Vol. 28, No. 4, 2005, pp. 826–831. 

[8] Hui, L., Junfeng, L. and Baoying, H., “Sliding Mode 
Control for Low-thrust Earth-Orbiting Spacecraft 
Formation Maneuvering,” Aerospace Science and 
Technology, Vol. 10, No. 7, 2006, pp. 636–643. 

[9] Hui, L. and Li, J., “Terminal Sliding Mode Control for 
Spacecraft Formation Flying,” IEEE Transactions on 
Aerospace and Electronic Systems, Vol. 45, No. 3, 
2009, pp. 835–846. 

[10] Wang, Z. and Zhang, Y., “Design and Verification of a 
Robust Formation Keeping Controller,” Acta 
Astronautica, Vol. 61, Issues 7-8, 2007, pp.565–574. 

[11] Bo, X. and Gao Y., “Sliding Mode Control of Space 
Robot Formation Flying,” Proceedings of the 4th 
International Conference on Autonomous Robots and 
Agents, Wellington, New Zealand, Feb, 2009, pp. 561–
565. 

[12] Bae, J. and Kim, Y., “Adaptive Controller Design for 
Spacecraft Formation Flying Using Sliding Mode 
Controller and Neural Networks,” Franklin Institute, 
Vol. 349, Issue 2, 2012, pp. 578–603. 

[13] Utkin, V. and Shi, J., “Integral Sliding Mode in 
Systems Operating under Uncertainty Conditions,” 
Proceedings of 35th Conference on Decision and 
Control, Japan, December, 1996, pp. 4591–4596. 

[14] Slotine, J. E. and Li, W., Applied Nonlinear Control, 
Prentice-Hall, 1991. 

[15] Anderson, B D O. and Moore, J B., Optimal Control 
Linear Quadratic Methods, Prentice-Hall, 1989. 

[16] Sabol, C., Burns, R. and Mclaughlin, C A., “Satellite 
Formation Flying Design and Evolution,” Spacecraft 
and Rockets, Vol. 38, No. 2, 2001, pp. 270–278. 

Archive of SID

www.SID.ir

www.SID.ir

