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 چکیده 

ا ب فضاپیما در حضور گشتاور اغتشاشی کنترل وضعیت مقایسه این مقاله به

 تنی برمبی  و گام به عقب دو کنترل کننده گام به عقب تطبیق استفاده از 

در ابتدا کنترل کننده گام به عقب پردازد. میگر حالت توسعه یافته مشاهده

معلوم در یک مدل اغتشاش پارامترهای نا که در آن شودبیقی طراحی میتط

شود که قانون تطبیقی چنان تخمین زده می مشخص با استفاده از یک

 نی برمبتنترل گام به عقب ک پس از آنسیستم حلقه بسته پایدار باشد. 

در این روش ابتدا کنترل  .شودطراحی می گر حالت توسعه یافتهمشاهده

املا ک با مدل  اغتشاشات سپس  ،ننده گام به عقب استاندارد طراحی شدهک

تفاده با اسو  شودمیه یافته تخمین زده گر حالت توسعتوسط مشاهدهنامعلوم 

 نتایج شبیه سازیگیرد. رد اغتشاش صورت می ،پیشخوراز قانون فیدبک 

ننده گام به عقب دهد که کنترل کنشان میمتفاوت اغتشاش  برای دو مدل

ز ا در شرایطی که هیچ اطلاعاتی گر حالت توسعه یافتهمشاهده مبتنی بر

ننده گام ککنترل به خوبی نسبت بسیار نتایج  اغتشاش در دسترس نیست

 دهد. به عقب تطبیقی نشان می

گر مشاهده  -م به عقبگا کنترل-شاش رد اغت – فضاپیما های کلیدی:واژه
  تطبیقی کنترل–حالت توسعه یافته 

 

 مقدمه  -1

اغتشاشات و عدم  ریمعمولاً تحت تأث مایکنترل وضعیت فضاپ ستمیس

 کیپارامتر راتییتغ ،یرخطیغ یکینامید یمانند خطاها ییهاتیقطع

 طیاز مح یناش ینشده و گشتاور اغتشاشمدل یکینامید یخطاها ،سیستم

 یرابالا ب ییکارا با کنترل کننده یطراح ن،ی. بنابرا[1] ردیگیقرار م یخارج

م زمانی که اغتشاش در سیستاست.  زیکار چالش برانگ کی یستمیس نیچن

 را ستمیتواند عملکرد سیمقاوم م کنترل کننده کی یطراحوجود دارد، 

[، 2] یلغزش مودمانند کنترل  یادیکنترل ز یطراح یکردهایحفظ کند. رو

و  [5( ]PIDگیر ) مشتق –انتگرالی  –تناسبی  رل[، کنت4-3کنترل مقاوم ]

وجود  امیفضاپ تیکنترل وضع ستمیمقابله با اغتشاشات در س یبرا رهیغ

 حل مسئله اغتشاش طراحیهایی در کننده کنترلچنین معایب  .دارد

 به ازیکنترل مقاوم موجود ن یهااز روش یاری. بساست هاآن محافظه کارانه

ها دارند. به طور تیاغتشاشات و عدم قطع یهایژگیو یاز برخ هیدانش اول

در مورد  یمقاوم، اگر اطلاعات کاف یهاکنترل کننده یدر طراح ،یکل

ممکن است منجر به عملکرد نامطلوب  یراحاغتشاشات در دسترس نباشد، ط

فعال  ریبه طور غ ی پسخورکنترل کننده نکهیبا توجه به ا نیشود. علاوه بر ا

د ر نیدهد، بنابرایکاهش م یها را بر خروجتیاغتشاشات و عدم قطع ریتأث

 اغتشاش ممکن است به موقع و به طور کامل انجام نشود.

 نیتخم دهی[ از ا8] داخلی مدل کنترل و[ 7-6] یقیکنترل تطب روش

نترل ک یدر انرژ ییکنند که باعث صرفه جویو لغو در رد اغتشاش استفاده م

ور جداگانه ها به طتیاغتشاشات و عدم قطع ،یقیشود. در روش تطبیم

 یشوند و کنترل کننده به گونه ایزده م نتخمی یقیتطب یتوسط پارامترها

 اب برخورد در یقیکنترل تطبکند.  یشود که اثرات آنها را خنثیم یراحط

 موفقیتدارد.  عمل در ای گسترده کاربردهای و است مؤثر کاملاً اغتشاشات

 به ادیزی بستگی معمولاًجه با اغتشاشات در موا یقیکنترل تطببودن  آمیز

ر د. دارد زمان با متغیر مدل پارامترهای تخمین یا شناسایی قوانین طراحی

 ملگرع یرد اغتشاش و خراب نیتخم برای یقیتطبگام به عقب کنترل  [9]

به  لگرعم یاغتشاش و خراب ی. پارامترهاشودیاستفاده م مایفضاپ ستمیدر س

 وند.شمی جبران و برآورد یقیطور تطب

ر گبر مشاهده یکنترل مبتن یرد اغتشاش، استراتژ یهااز روش یکی 

کنترل  ییتوانا یدو مرحله ا یروش با طراح نیا . [12-11] اغتشاش است

. روند حل مسئله رد اغتشاش در این دهدیم شیاغتشاش را افزا فیدر تضع

 ستم،یس یو خروج یورود یریبا اندازه گ روش به نحوی است که ابتدا

 ندیاثر آن در فرآ سپس شود ویزده م نیگر تخماغتشاشات توسط مشاهده

گر شامل مشاهده یبیکنترل ترک کردیرو کی[ 11شود. در ]یم یکنترل خنث

صلب  یمایفضاپ ستمیس یبرا یمجانب یابیو کنترل رد یرخطیاغتشاش غ

ه شده است. اغتشاشات توسط استفاد هاتیدر حضور اغتشاشات و عدم قطع

ان جبر شخوریپ قیشود و از طریزده م نیتخم یرخطیگر اغتشاش غدهمشاه

و لنگر  کنندهبیتعق یمایفضاپ کی قرار ملاقات یبرا[ 12در ] د.شویم

فاده است یرخطیکنترل بازخورد غاز هدف در فضا  یمایفضاپ کیانداختن با 

 غتشاشا گرمشاهده کیتوسط ی ت خارجغتشاشابرآورد ا کهشده است 

 گیرد.میورت ص یرخطیغ

است، کنترل  جیرا اتیشناخته شده که در عمل و ادب یاستراتژ کی

عملکرد  لیبه دل کردیرو نی. ا[16-13] باشدمی( ADRCرد اغتشاش فعال )

اغتشاشات  ده،یا نیموفق است. در ا یبخش در عمل و امکان سنجتیرضا

 کینوان ها و ... به عیرخطیغ ،یمدل ساز یها، خطاهاتیعدم قطع ،یخارج

 کیکنترل رد اغتشاش فعال از  شوند.یدر نظر گرفته م یاغتشاش توده ا

 یطراح لهئمس، که کنداستفاده می (ESO) افتهیگر حالت توسعه مشاهده

گر حالت در نظر مشاهده یطراح لهئمس کیگر اغتشاش را به عنوان مشاهده

اثر  ،سیستم یهاهمراه با حالت افتهیگر حالت توسعه مشاهده. ردیگیم

زند که علاوه بر رد یم نیتخم کپارچهیرا به صورت  یاغتشاشات توده ا

 کی ی[، برا14زند. در ]یم نیتخم زیرا ن ستمیس یهااغتشاش، حالت

شاش کنترل رد اغتبر  یاغتشاش مبتن یبدون درگ، کنترل جداساز فضاپیما

د ل رکنترر است. ساختا افتهیتابع انتقال گسترش  کیدر قالب  فعال

( RESO) یکاهش افتهیگر حالت توسعه بر اساس مشاهده اغتشاش فعال

مسئله رد اغتشاش برای [ 15و همکاران ] ایش یویشده است. ک یطراح
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گر اهدهمش کیکه طراحی کردند  گام به عقبکنترل  یاستراتژ کی مایفضاپ

 کی با یکینامید یهاتیعدم قطع یبرارا  برنامه ریزی شده اغتشاش

 نیچنهمها آن. کندیم بیگر ترکمشاهده یلغو خطا برای یقیتطب تمیالگور

 یسازهادیپ مایفضاپ سازهیشب یبر رورا  هایسازهیآمده از شبدستبه جینتا

گر اغتشاش و کنترل رد بر مشاهده یکنترل مبتن بی[ از ترک16. در ]کردند

 ریاف پذانعط یماهایرد اغتشاش در فضاپ سئلهحل م یبرا عالاغتشاش ف

 نیتخم یگر اغتشاش برابر مشاهده یکنترل مبتناز استفاده شده است. 

 یقانون کنترل رد اغتشاش برااز و  ریاز ارتعاش انعطاف پذ یاغتشاش ناش

بودن مدل استفاده شده  یرخطیو غ یاغتشاشات مانند اغتشاش خارج ریسا

 فرکانساست که  کیاز نوع هارمون قیتحق نیاست. اغتشاش مدل شده در ا

 دارد.  یمشخص

گام به  کنترلدو روش  مقاله برای حل مسئله رد اغتشاش،در این 

راحی طگر حالت توسعه یافته مشاهده گام به عقب مبتنی برو عقب تطبیقی 

-ی میطراح گام به عقب تطبیقیکنترل کننده  در ابتدا . اندو مقایسه شده

اغتشاش معلوم ولی پارامترهای آن نامعلوم  ساختار مدلدر این روش  .شود

شود. کنترل کننده با تخمین پارامترهای نامعلوم در قالب یک قانون فرض می

کننده پردازد. در روش دیگر کنترلتطبیق به پایدارسازی سیستم کنترلی می

این  شود. درگر حالت توسعه یافته طراحی میدهمشاه گام به عقب مبتنی بر

ه حالت توسعگر استفاده از مشاهدهت با مدل کاملا نامعلوم با ش اغتشاشارو

هایت در ن شود.و در کنترل کننده اثر آن خنثی میشود تخمین زده مییافته 

 ردد.گنده در حل مسئله اغتشاش ارائه مینتایج مقایسه عملکرد دو کنترل کن

 

 فضاپیمامعادلات  -2

کی شود. یروش استفاده میچندین از  فضاپیما برای بیان موقعیت زاویه ای

با استفاده از روابط زیر  زوایای اویلر است .  از زوایای اویلر ها استفادهوشاز ر

 :آیندمی دست بهای بدنه از سرعت زاویه

(1)  1 R 
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][Tکه در آن    اویلر و زوایای ای یهزاوی هاسرعت

 باشند. یمبدنه 

و ا بدنه فضاپیمای مجموع ممنتوم زاویهفضاپیما برابر ای کل  ممنتوم زاویه

 که مطابق رابطه زیر است: ای عملگرها استممنتوم زاویه

(3) 
whJh   

زاویه ای اندازه حرکت  whو  بدنه فضاپیما اینرسی ممان J در این رابطه

نظر گرفته شود،  اگر بدنه به همراه عملگرها یک سیستم دراست. عملگر 

اشد، بشود گشتاور اغتشاشی میگشتاوری که بر کل سیستم وارد می تنها

 توان نوشتبنابراین می

(4) hhtd   )( 

گشتاور اغتشاشی کل اعمالی به سیستم است. در این مقاله فرض  dکه

بر این است که گشتاور اغتشاشی کل فقط شامل اغتشاشات خارجی باشد 

tdd)(بنابراین    خواهد بود که)(td  اغتشاش خارجی وارد بر

و در نظر گرفتن اغتشاش خارجی ( 4( و )3سیستم است. با ترکیب روابط )

 آید:اغتشاشی کل، رابطه زیر به دست میبه عنوان گشتاور 

(6) )()( ww hJhJtd    

ند. باشکنترلی می همان گشتاورهای عملگردر این رابطه، جملات مربوط به 

 به عبارت دیگر

(7) 
ww hht   )( 

 با است برابر فضاپیما نهایی دینامیک معادله بنابراین

(8) )()()( tdtJJ   

و  2xو  1xدر نظر گرفتن متغیرهای حالت به صورت با 

ز ا معادلات فضای حالت فضاپیما زوایای اویلر به عنوان خروجی سیستم، 

 آید:به صورت زیر بدست می( 8( و )1روابط )

(9) 
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 کنترل گام به عقب تطبیقی -3

 روند طراحی از ابتدایگشتاورهای اغتشاشی این کنترل کننده ی در طراح

، کنترل کننده با هدف تنظیم شوندنظر گرفته می معادلات سیستم در در

برای تخمین اغتشاش قانون تطبیق وضعیت فضاپیما طراحی شده و 

نحوه مدل سازی گشتاور اغتشاشی در ابتدای این بخش به  شود.استخراج می

 مدل اغتشاش  سپس طراحی کنترل کننده با در نظر گرفتنپردازیم و می

 شود.معرفی شده انجام می

 مدل سازی اغتشاش -3-1

که در  یفرم نوشت، مدل اغتشاش نیدر چند توانیرا م یاغتشاشات خارج

 یبیکتر شودیدر نظر گرفته م فضاپیما تیکنترل وضع ستمیس یبرا نجایا

از  کیهر بنابراین [. 9] شدبایم ینوسیتابع س کیمقدار ثابت و  کیاز 

 کرد. انیب ریبه صورت ز توانیرا م tdi)( یهامؤلفه

(11) 
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ic ،ija  وijb نامعلومی هادامنه ،ij  و نامعلومزاویه فاز ij  فرکانس

 باشد.یممعلوم 

 :توان به فرم زیر بیان کردیم( را 11مدل اغتشاش )
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 استخراج قانون کنترل گام به عقب تطبیقی -3-2

 اشد، بتنظیم وضعیت فضاپیما می ،کنندهکنترل از طراحی هدف در این مقاله 

بنابراین خروجی خروجی به طور مجانبی به صفر میل کند. به طوریکه 

ه گام دبرای طراحی کنترل کننشود. گرفته میبرابر با صفر   dx1مطلوب 

dxxeرا به صورت  خطابه عقب ابتدا متغیرهای  111   و

122  xe 1که در آن  کنیمتعریف می   باشدمیتابع پایدار ساز 

 داریم (9)و در نظر گرفتن رابطه  1eگیری از . با مشتق[17]

(15) ))(( 1211111  exfxxe d
   

 شود:به صورت زیر تعریف می 1V تابع لیاپانوفدر ادامه 

(16) 
111

2

1
eeV T 

 ( داریم15و استفاده از رابطه ) 1V گیری از  مشتقبا 

(17) ))()(( 1112111111 xfexfeeeV TT   

 شود:یمانتخاب  به صورت زیر 1حال 

(18)  ))(( 111

1

11 dxekxf   

دینامیک ( 15( در )81مقدار ثابت مثبت است، با جایگذاری ) 1k در آن که

 آیدبه صورت زیر بدست می 1eخطای 

(19) 
211111 )( exfeke  

 شود:ه رابطه زیر منجر میب( 19( و )17روابط )

(21) 
21111111 )( exfeeekV TT  

0122اگر  فوق،در رابطه   xe  اما سیستم پایدار است، باشد

02اگر e استفاده بادهیم، به طوری که یبعدی را ادامه م باشد مرحله 

][ در نظر گرفتن و با (12) و (9) رابطهاز  2322212 gggg 

 آید:به صورت زیر به دست می 2eمشتق 
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*به عنوان تخمینی از  dîفرض  اب

di،  معادله خطا به صورت

3,2,1,ˆ~ *  idididi  ،که با جایگذاری آن در  خواهد بود

 ( داریم21) رابطه
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  به فرم 2Vریف تابع لیاپانوف با تع
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ستفاده با امشتق تابع لیاپانوف  ،ستمتقارن مثبت ا یسماتر  diن  که در آ

 آید:بدست میبه صورت زیر ( 22( و )21از رابطه )
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 :با انتخاب قانون تطبیق به فرم زیرو 
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02221112  ، (26در ) هاآنو جایگذاری   eekeekV TT 

توان ثابت یممنفی معین باشد،  2eو  1eدر  2Vزمانی که  تا .باشدیم

 و کران دارندهای سیستم کرد که تمام سیگنال

0))()((lim 11  txtx dtبنابراین هدف کنترلی  باشد،می

 مطلوب حاصل شد.

عه وسگر حالت تمشاهده مبتنی برکننده گام به عقب کنترل  -4

  یافته

روش به این  ایده اصلی دهد.روش را نشان می این بلوک دیاگرام 1شکل 

ستم برای سیست که در ابتدا کنترل کننده گام به عقب استاندارد صورت ا

گر حالت توسعه یافته هشود، پس از آن یک مشاهدبدون اغتشاش طراحی می

با افزودن یک  اغتشاشات کلشود و ای تخمین اغتشاشات طراحی میبر

  ند.شوسیگنال تخمین زده شده، جبران می براساس پیشخورقانون جبران 

 
ر گمشاهده مبتنی برکننده گام به عقب بلوک دیاگرام کنترل -1شکل

 حالت توسعه یافته

 

 

 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 4صفحه: 

 
 کنترل کننده گام به عقب استاندارد -4-1

روش طراحی کنترل کننده گام به عقب مشابه روش اول است با این تفاوت 

یق پارامتر تطببنابراین شوند. شاشات در معادلات سیستم وارد نمیاغتکه 

 ه صورت زیر خلاصه خواهد شد:رد و گشتاور کنترلی بدر معادلات وجود ندا
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 گر حالت توسعه یافتهمشاهده -4-2

 نیمگرها برای تخنیتخم نیاز مناسب تر یکی افتهیگر حالت توسعه مشاهده

ع با تاب گرمشاهده کی که باشدیمهای سیستم یتعاغتشاشات و عدم قط

هول مجقسمت  نیبرای تخم یاضاف حالت ریمتغشامل  و است یرخطیبهره غ

معادله دینامیکی در  گر،مشاهده برای طراحی باشد. یم مدل دینامیکی

متغیر حالت به صورت زیر درنظر عنوان گشتاور اغتشاشی  را به  ،(8سیستم )

 گیریم:می
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)()( که
~ 1 tdJtd   .صورت به  افتهیتوسعه  تگر حالمشاهدهاست

 شود:میزیر نوشته 

(31) 

 10 ZE 

0012

11

1 )( EZJJJZ    

),,( 000022   EfalZ 

0E 1گر،  خطای تخمین مشاهدهZ  2وZ گرمتغیرهای حالت مشاهده 

م و اغتشاشات کل سیستفضاپیما ای های زاویههستند که به ترتیب سرعت

باشد کل می تخمینی از اغتشاشات   2Zاز آنجایی که  زنندرا تخمین می

ای جبران اغتشاشات  وارد شده  بنابراین از آن در قانون کنترل پیشخور بر

],,[شود.می به سیستم استفاده  01301201101  diag و 

],,[ 02302202102  diag گرمشاهدهبهره های ماتریس 

 [:81شود ]به صورت زیر تعریف میfal(.)و تابع باشند می

(31) 
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10رابطه در این  0   00و  با انتخاب مقادیر  باشد.می

 2Zو  به  1Zگر خروجی مشاهده، 0و  01 ،02 ،0مناسب

)(به 
~

td  .[ وجود 7های مشابهی که در ]توان با روشمینزدیک می شود

همسایگی کوچک اطراف صفر به  0E، اثبات کرد که خطای تخمین دارد

در نهایت از ادغام کنترل اسمی با رویتگر حالت توسعه یافته شود. همگرا می

(ESO )شود:( به صورت زیر اصلاح می28کنترلی ارائه شده در ) قانون 
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 شبیه سازیو نتایج  -5

 مبتنی بر عقب به گام وتطبیقی  عقب به گام کنترل روش بخش، این در

 روی بر شد، ارائه قبل قسمتهای در که گر حالت توسعه یافتهمشاهده

با ماتریس ممان اینرسی   فضاپیمایی



















154.19.0

4.17.12.1

9.02.120

J 

 .است شده ارائه 8 تا 2ی هاشکل در سازی شبیه نتایجود. شمی سازی پیاده

با شرایط اولیه   هاسازی شبیه deg402525 دو در 

اغتشاش   اول حالت در است. گرفته انجام حالت



















t)0.3sin(0.2

t)0.2sin(0.2

t)0.1sin(0.1

)(td  مدل اغتشاش این به سیستم وارد شده و

 گام به عقب کنندهکنترل  بهبا فرکانس های معلوم، اما دامنه های نامعلوم 

ضمن  و در آن  دشوحالت دوم مدل اغتشاش عوض میدر  .دشوتعریف می

. شودیم اضافه مدل اغتشاشبه اغتشاش ثابت نیز ، هاتغییر دامنه و فرکانس

کنترل کننده گام به عقب تطبیقی که ها در ادامه شبیه سازیشود که توجه 

با همان مدل اغتشاش اول طراحی شده است در معرض اغتشاش دوم قرار 

این کار وابستگی کنترل کننده به تغییر در مدل اغتشاش بررسی . با گیردمی

 د.گردمی

اغتشاش 























t)0.5sin(0.5

t)0.2cos(0.5 t)0.2sin(0.5

0.3  t)0.2cos(0.5

)(td 

 نتایج مرور به ابتدازیر در  شود.سیستم وارد میبه  دومعنوان اغتشاش به 

 .شودمی پرداخته اغتشاش اول حالت در سازی شبیه از حاصل

 حالت در راهای زاویه ای سرعت و  فضاپیما وضعیت مقایسه  3 و 2 شکلهای

گر شاهدهبرمبنای م عقب به گام و تطبیقی عقب به گام از استفاده ا ب اول

 مشاهده هاشکل این در که همانطورد. دهنمی نشان حالت توسعه یافته 

تنظیم  اندتوانسته روش دو هر توسط شده طراحی هایکنترل کننده شود،می

نتایج دو روش نشان از مقایسه  .دهند نتیجه راهای زاویه ای کامل وضعیت

 باشدحالت توسعه یافته می گرکرد بهتر کنترل کننده مبتنی بر مشاهدهعمل

چرا که در این کنترل کننده مدل اغتشاش به خوبی تخمین زده شده و به 

قب تطبیقی هدف ام به عدر کنترل گ. اما شودکنترل کننده تعریف می

-ز پارامترا تریسیستم است و تخمین دقیقسازی رپایداصرفا کنترل کننده 

ساختار مدل بایستی شود که شاش ندارد. توجه نامعلوم مدل اغت های

قی نترل تطبیبرای ک اما پارامترهای نامعلوم اغتشاش با فرکانس های معلوم

چگونه هیبه  گرکه روش مبتنی بر مشاهدهدر حالی باشداز پیش تعریف شده 

 .نداردنیاز شاش اطلاعات قبلی از مدل اغت

 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 5صفحه: 

 

 (الف)

 
(ب)

 
 (ج)

 مقایسه تنظیم وضعیت دو کنترل کننده با مدل اغتشاش اول -2شکل 

 

 
 )الف(

)ب(

 
 )ج(

 اولبا مدل اغتشاش  دو کنترل کننده زاویه ایسرعت مقایسه  -3شکل 

 

 

همانطور که ند. کنترلی دو روش را با هم مقایسه میکهای تلاش  4 شکل

 گرددیم دیتول ادییز نسبتا گشتاور ییابتدا هایهیدر ثان شودیمشاهده م

 گنالیمرجع با س گنالیس هیاول ریمتفاوت بودن مقاد لیموضوع به دل نیکه ا

   است. دییتول

 

)الف( 

 
)ب( 

 
 )ج(

 لکنترلی دو کنترل کننده با مدل اغتشاش اومقایسه گشتاور -4کل ش

 

ور اغتشاشی در کنترل از تغییر گشتا آمده بدست نتایج بررسی به ادامه در

 وضعیت تنظیم نمودارهای ترتیب به 6 و 5 هایشکلپردازیم. ها میکننده

ه عقب گام ب و تطبیقی عقب به گام هایکنترل کننده از استفاده با فضاپیما

 جدید اغتشاش مدلدر حضور  را گر حالت توسعه یافته مشاهده مبتنی بر

 دهند. می نشان

 عقب به گام کنترل کنندهعملکرد پیداست، نمودارها این از که همانطور

ف مدل عدم تعری دلیل به و یابدوضعیت کاهش می درتنظیم تطبیقی

 ضاپیماف وضعیت تنظیم ،گام به عقب تطبیقی کنترل کنندهاغتشاش برای 

گر حالت مشاهده مبتنی بر عقب به گام کنترل کننده اما باشدمی خطا دارای

 خوبی به توانسته اغتشاش دارا بودن خاصیت تخمین دلیل به توسعه یافته 

 شکل .کند نظیمت خطا کمترین با را وضعیت و غلبه موجود اغتشاشات بر

 .ددهمی نشان را ها کنترل کننده کنترلی گشتاور ترتیب به  7

 

 

 

 

 

 

 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 6صفحه: 

 

 )الف(

 
 )ب(

 
 )ج(

 کنترل کننده با مدل اغتشاش دوم مقایسه تنظیم وضعیت دو -5شکل 

 

 
 )الف(

 ب((

 
 )ج(

 مقایسه سرعت زاویه ای دو کنترل کننده با مدل اغتشاش دوم -6شکل 

 

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )ج(

 مقایسه گشتاور کنترلی دو کنترل کننده با مدل اغتشاش اول -7شکل 

 

 دلیل به ابتدایی لحظات در گشتاور این بودن بالا شد، ذکر قبلاً که همانطور

 .است تولیدی و مرجع هایسیگنال اولیه شرایط بودن متفاوت

گر وارد شده به سیستم توسط مشاهده اغتشاشی گشتاور تخمین 8 شکل

-هدهدهد. با توجه به اینکه شرایط اولیه مشامی نمایش را حالت توسعه یافته

  تخمین اندکی خطا دارد ولینتایج   گر متفاوت است در لحظات ابتدایی

 را به دست آورد و گر توانسته به سرعت تخمین دقیقی از اغتشاش مشاهده

 .بزند تخمین به خوبی را شده تولید اغتشاشی گشتاور بردار

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 7صفحه: 

 

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )ج(

گر  حالت تشاش دوم و تخمین آن توسط مشاهدهمقایسه مدل اغ -8شکل 

 توسعه یافته 

 

 گیرینتیجه -6

وش بر پایه ربه مقایسه عملکرد دو کنترل کننده رد اغتشاش در این مقاله 

ی کنترل کننده گام به عقب تطبیقبرای فضاپیما پرداخته شد.  گام به عقب 

ها را خنثی خمین زده و اثر آناغتشاشات خارجی را به صورت تطبیقی ت

شود  ظر گرفته میدر ندر این کنترل کننده فرکانس اغتشاش معلوم کند. می

-توسط پارامتر تطبیق تخمین زده میاست. که  نامعلوماما دامنه اغتشاش 

 شود. 

تدا گر حالت توسعه یافته، ابمشاهده مبتنی برننده گام به عقب در کنترل ک

ی اغتشاش طراحکنترل کننده گام به عقب استاندارد بدون در نظر گرفتن 

ته برای تخمین اغتشاش وسعه یافگر حالت تشود سپس از یک مشاهدهمی

خمین اغتشاشات ت پیشخورشود. با استفاده از یک قانون فیدبک استفاده می

 شود.ده شده توسط کنترل کننده خنثی میز

 بررسی شد. درایسه شود دو حالت مقبرای آنکه عملکرد دو کنترل کننده 

 و فرکانس اغتشاش اغتشاش سینوسی به سیستم وارد شد حالت اول یک

الت حدر  گام به عقب تطبیقی معلوم در نظر گرفته شد.در کنترل کننده 

 اغتشاشمدل  ز اغتشاش در دست نیست. که هیچ اطلاعاتی ا دوم فرض شد

رل ولی در کنت  به سیستم وارد شد عوض شد و اغتشاش ثابت و سینوسی

  تغییر داده نشد.اغتشاش فرکانس کننده گام به عقب 

د که هردو کنترل کننده طراحی ای ارائه شده مشاهده شهوداربا توجه به نم

سعه گر حالت تومشاهده مبتنی برقی و گام به عقب شده گام به عقب تطبی

 مو نزدیک به ه بالاحالت اول تنظیم وضعیت فضاپیما را با دقت در یافته 

ه گر بهتر ملاحظچند دقت کنترل کننده مبتنی بر مشاهدههر د.  انجام دادن

روش  های طراحی شده توسط این دواما در حالت دوم کنترل کنندهگردید 

. عملکرد کنترل کننده گام به عقب از خود نشان دادندعملکرد متفاوتی 

ترل . ولی کنگردیدتضعیف مدل اغتشاش عوض شد تطبیقی در حالتی که 

گر حالت توسعه یافته به خوبی هدف مشاهده مبتنی برننده گام به عقب ک

ن نتیجه توان با توجه به نتایج شبیه سازی میکنترل را دنبال کرد. بنابرای

ته گر حالت توسعه یافمشاهده مبتنی برنترل گام به عقب وش کگرفت که ر

در شرایطی که هیچ اطلاعاتی از اغتشاش در دسترس نیست دارای دقت 

 بسیار خوبی است.
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