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هاي از آنجا که معادلات وضعیت فضاپیما غیرخطی هستند روشباشد. هوافضا میحوزه کنترل وضعیت فضاپیما یکی از مسائل حائز اهمیت در 
هاي تطبیقی و روش گام به عقب که شامل تکنیکستفاده کرد. هاي غیرخطی اکنترل خطی جوابگو نخواهند بود و بنابراین باید از روش

روش گام به عقب تطبیقی مدولار یک باشد. هاي مناسبی جهت کنترل وضعیت میهایی است که داراي ویژگیباشد یکی از روشغیرتطبیقی می
گرهاي مختلف پارامترهاي استفاده از تخمینتوان باداراي یک قانون تنظیم پارامتر است و در این روش میروش تطبیقی غیرخطی است که 

گیري از قوانین کنترل مجازي در طول روند گام به عقب، از فیلترینگ توان به منظور کاهش بار مشتقهمچنین میمجهول سیستم را تخمین زد. 
تفاده شده، از روش فیلترینگ فرمان پیوسته ها از فیلترینگ گسسته اس، بر خلاف تحقیقات مشابه که در اکثر آنفرمان بهره برد. در این مقاله

هاي مجازي در طول روند گام به عقب کاسته گیري کنترلراستفاده شده است که با تعیین فرکانس طبیعی و ضریب دمپینگ فیلتر از بار مشتق
وضعیت براي سیستم غیرخطی فضاپیما ، دو کنترلر پایدارمدولار فیلتر شدههاي گام به عقب استاتیک و تطبیقیشود. با استفاده از روشمی

د. نتایج نگردسازي این دو کنترلر با یکدیگر مقایسه میشود و نتایج حاصل از شبیهطراحی و پایداري آن توسط تئوري لیاپانوف اثبات می
دهند.را نشان میآمیز بودن روش گام به عقب تطبیقی در حضور گشتاور اغتشاشی سازي، دقت تعقیب وضعیت و همچنین موفقیتشبیه
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	 Attitude	control	of	spacecraft	is	one	of	the	most	important	issues	 in	aerospace.	Different	control	
methods	 for	 this	 purpose	 have	 been	 proposed,	 each	 of	 which	 has	 different	 behavior	 against	
disturbances.	One	of	these	methods	is	backstepping	which	is	divided	to	adaptive	and	nonadaptive	
techniques.	Since	the	spacecraft	equations	are	nonlinear,	linear	control	methods	will	not	work	in	
this	case	so	 the	nonlinear	control	methods	should	be	used.	The	modular	adaptive	backstepping	
method	is	a	nonlinear	adaptive	control	method	and	has	a	parameter	update	law	that	enables	the	
use	of	different	estimators	to	estimate	system’s	unknown	parameters.	It	is	also	possible	to	reduce 	
the	differentiation	load	of	virtual	control	laws	by	using	command	filtering	method.	In	this	paper,	
contrary	 to	 other	 works	 which	 mostly	 use	 discrete	 command	 filtering	 method,	 continuous	
command	 filtering	 is	 used, in	 which	 the	 natural	 frequency	 and	 damping	 coefficient	 can	 be	
determined	 to	 bring	 down	 the	 computation	 of	 the	 time	 derivatives	 of	 virtual	 controls	 laws	 to	
differentiation.	In	 this	paper,	after	deriving	spacecraft	equations	in	terms	of	Modified	Rodrigues	
Parameters,	we	design	two	stable	attitude	controllers	for	spacecraft	using	standard	and	command	
filtered	 modular	 adaptive	 backstepping	 methods	 and	 prove	 the	 stability	 of	 system	 using	 the	
Lyapunov	theory	and	then	simulation	results	of	these	controllers	are	compared	with	each	other.	
Simulation	 results	 show	good	attitude	 tracking	 accuracy	and	 success	of	adaptive	backstepping	
method	in	having	robustness	against	disturbance	torque	is	proved.	
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مقدمه- 1
هاي صلب به یک زمینه در دو دهه گذشته، مسئله کنترل وضعیت سیستم

تحقیقاتی فعال تبدیل شده است و در میان کاربردهاي فراوان آن، کنترل 
وضعیت سیستم فضاپیماي صلب هم وجود دارد. این فضاپیماها اغلب نیازمند 
اجراي مانورهاي سریع و دقیق و مانورهاي جهتی هستند که فضاپیما را 

ها کند. این نیازمنديجبور به دوران در طول یک مسیر با نوسان زیاد میم

کند که طراحی کنترل براي یک مدل غیرخطی از فضاپیما انجام ایجاب می
گیرد که این مدل غیرخطی به طور معمول توسط معادله دینامیکی اولر که 

اتیکی که باشد و معادله سینماي میبیانگر تکامل زمانی بردار سرعت زاویه
مرتبط با مشتقات زمانی زوایاي چرخش و بردار سرعت دورانی است بیان 

هاي کنترلی با عملکرد بالا براي هاي زیادي براي توسعه طرحشود. تلاشمی
شده و ثابت شده است که کنترل تطبیقی هاي با عدم قطعیت انجامسیستم
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ها و یستمساز تواند براي طیف وسیعیهاست که مییکی از بهترین تکنیک
کند تا رفتار یا فرایندها بکار گرفته شود. تئوري کنترل تطبیقی تلاش می

کارگیري دانش عملکرد هاي فیزیکی را توسط استخراج و بهعملکرد سیستم
سیستم بهبود بخشد. این دانش عملکرد سیستم معمولاً به صورت یک مدل 

ترلر از آن استخراج شود که طراحی کنریاضی توصیفی از سیستم بیان می
هاي کنترل تطبیقی، روش کنترلی گام به ترین روششود. یکی از مهممی

اي بر پایه تئوري لیاپانوف عقب است که یک تکنیک طراحی کنترل مرحله
رود. ایده این روش گسترش هاي غیرخطی بکار میباشد که براي سیستممی

شامل متغیرهاي حالت هاییتابع لیاپانوف از یک سیستم ساده به سیستم
. ]1[اضافه و بطور همزمان طراحی کنترل پسخورد براي تضمین پایداري است

اي از کند که براي دستهاي را دنبال میروش گام به عقب یک الگوریتم پله
هاي بازخورد صریح کاربرد دارد. یکی از مهمترین ها به نام سیستمسیستم

هاي غیرخطی است. این دلخواه المانمزایاي روش گام به عقب، قابلیت حذف 
هاي غیرخطی کاربردي شود که با استفاده از این روش، المانقابلیت باعث می

حفظ شوند. این تکنیک بطور کلی به دو روش تطبیقی و غیرتطبیقی 
ترین روش گام به شود. گام به عقب استاتیک در واقع اصلیبندي میتقسیم

ها و اغتشاشات صرفنظر ر عدم قطعیتعقب است که در این روش از حضو
هاي گام به عقب تطبیقی قابلیت مقاومت در برابر اغتشاشات شود. اما روشمی

توان گشتاورهاي اغتشاشی را ها میرا نیز دارا هستند و بنابراین در این روش
هاي تطبیقی روش گام به عقب تطبیقی در نظر گرفت. یکی از این روش

گردد. یک کنترل تطبیقی غیرمستقیم محسوب میمدولار است که یک تکن
هاي گام به عقب هاي گام به عقب غیرتطبیقی، تکنیکبرخلاف طراحی

کنند. این تطبیقی از یک نوع پسخورد غیرخطی انتگرالی استفاده می
گیري نهفته در تخمین پارامتر که در مقابل قوانین پسخورد غیرخطی انتگرال

شود. روش نوع پسخورد دینامیک محسوب میگیرد، یکاستاتیکی قرار می
گام به عقب تطبیقی مدولار در ساختارش شامل یک قانون کنترل مقاوم است 

زند. بنابراین این روش طراحی به و پارامتر مجهول را جداگانه تخمین می
شود.عنوان روش گام به عقب تطبیقی پایدار ورودي به حالت شناخته می

هاي کنترل تطبیقی بر پایه تکنیک گام به عقب تحقیقات در زمینه روش
یک روش تطبیقی ]2[هاي اخیر انجام گرفته است. در مرجع خوبی در سال

هاي گام به عقب و مد لغزشی، به منظور کنترل تعقیب با استفاده از تکنیک
وضعیت دقیق و همچنین مقاومت در برابر اغتشاشات خارجی و عدم 

هاي اینرسی ارائه شد. کنترلر پیشنهاد شده پیوسته است و پدیده تقطعی
افتد. علاوه بر این، چون کنترلر معرفی چترینگ در عملکرد آن اتفاق نمی

شده در این تحقیق حاوي اطلاعات مربوط به ماتریس اینرسی نامعلوم نیست 
بنابراین در عمل نیز کاربرد بالایی دارد.

هاي کنترل وضعیت به ها براي تولید مومنتومپاز ژیروسکو]3[در مرجع 
منظور اجراي مانورهاي سریع وضعیت فضاپیما با کنترل پایداري بالا استفاده 

شود. با توجه به پارامترهاي مجهول اینرسی و همچنین حضور اغتشاشات می
خارجی، سیستم کنترل تطبیقی بر پایه روش گام به عقب پیشنهاد شده است 

پارامترهاي نامعلوم را تخمین زند.تواند که می
یک چهارچوب تئوري براي کنترل پرواز توسعه داده شد و ]4[در مرجع 

هاي وضعیت یک وسیله فضایی نزدیک اعمال گردید. سپس یک به دینامیک
گر گر شبکه عصبی پیشنهاد شد که خطاي همگرایی مجانبی مشاهدهمشاهده

کند. سپس یک طعیت تضمین میحالت را در حضور خرابی عملگر و عدم ق
گر شبکه عصبی تطبیقی طراحی گردید. کنترلر گام به عقب بر پایه مشاهده

سازي عددي انجام گرفته نشان داده شد که در نهایت نیز با استفاده از شبیه

کنترلر معرفی شده خطاي تعقیب وضعیت را بصورت مجانبی به صفر همگرا 
کند.می

چاپ شده در به عقب تطبیقی مدولار، مقالهدر زمینه روش کنترلی گام
داخل کشور مشاهده نشد و مقالات خارجی کمی در این زمینه به چاپ 

نویسندگان از روش کنترل ]6[و ]5[رسیده است. به عنوان مثال در مراجع 
هاي غیرخطی تطبیقی غیر مستقیم گام به عقب مدولار براي کنترل سیستم

نیز از همین روش براي کنترل مدلی ]7[رجع اند و در ماستفاده کرده
غیرخطی از موشک استفاده شده است اما در همه این مراجع هیچگونه قیدي 
بر روي متغیرهاي حالت و ورودي کنترل وجود ندارد که در این مقاله سعی 

از فیلترینگ فرمان در ]8[شده است به این موضوع پرداخته شود. در مرجع 
یقی مدولار استفاده شده است. اما فیلتر استفاده شده روش گام به عقب تطب

در این مرجع بر پایه دیفرانسیل محدود گسسته طراحی شده است و بنابراین 
فرکانس طبیعی و ضریب دمپینگ فیلتر در این مرجع مانند حالت فیلتر 

پیوسته تعریف نشدند.
فیلتر در مقاله حاضر، از روش کنترلی گام به عقب تطبیقی مدولار با 

براي طراحی کنترلر پایدار وضعیت فضاپیما استفاده شده است. تفاوت 1فرمان
این روش با روش گام به عقب تطبیقی مدولار ساده این است که در این روش 

شوند. خاصیت این حالات سیستم و همچنین ورودي کنترلر فیلتر می
شود. دار میهاي مجازي پدیگیري از کنترلفیلترینگ در کم شدن بار مشتق

توانند شامل محدوده اندازه و نرخ همچنین این فیلترهاي استفاده شده می
براي ورودي کنترل و متغیرهاي حالت سیستم باشند. روش فیلترینگ 
استفاده شده در این مقاله برخلاف مراجع ذکر شده از نوع پیوسته است که 

یعی، از بار در این روش با معرفی و تعیین ضریب دمپینگ و فرکانس طب
شود. علاوه گیري قوانین کنترل مجازي در روند گام به عقب کاسته میمشتق

بر این در این مقاله یک دیسک دوار با سرعت بالا که باعث ایجاد گشتاور 
شود در نظر گرفته شده تا عملکرد کنترلر تطبیقی در حضور اغتشاشی می

مچنین در قسمت نتایج گشتاور اغتشاشی بالا مورد ارزیابی قرار گیرد. ه
گردد که این روش نسبت به روش گام به عقب تطبیقی با توابع مشاهده می

از آن استفاده شده است داراي عملکرد ]10[و ]9[تنظیم که در مراجع 
باشد. همچنین در این مقاله از پارامترهاي اصلاح شده رودریگز بهتري می

براي استخراج معادلات فضاپیما استفاده شده است که مزایایی نسبت به 
ها دارد. یکی از مزایاي این بیان زوایاي اولر، پارامترهاي رودریگز و کواترنیون

ترهاي کواترنیون این است که از سه مولفه به جاي چهار مولفه نسبت به پارام
کند و عملکرد بسیار نزدیکی به پارامترهاي کواترنیون دارد. مزیت استفاده می

افتند درجه اتفاق می360ها در زوایاي دیگر این روش این است که تکینگی
	هتر است.هاي زوایاي اولر و پارامترهاي رودریگز بسیار بکه نسبت به روش

ساختار این مقاله بدین شکل است که پس از استخراج معادلات 
هاي گام به عقب استاندارد و سینماتیک و دینامیک فضاپیما، به تشریح روش

ها بر روي معادلات فضاپیما شود. سپس این روشتطبیقی مدولار پرداخته می
هاي سیگنالشوند و در طراحی کنترلر وضعیت فضاپیما از سازي میپیاده

سازي تعقیب وضعیت گردد. در نهایت نیز نتایج شبیهفیلتر شده استفاده می
استاتیک و تطبیقی مدولار ارائه هاي گام به عقبفضاپیما با استفاده از روش

شوند.می

	معادلات فضاپیما- 2
در این بخش به استخراج معادلات سینماتیک و دینامیک فضاپیما بر حسب 
																																																																																																																																											
1-	Command	Filter
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شود.لاح شده رودریگز پرداخته میپارامترهاي اص

معادلات سینماتیک فضاپیما-2-1
کند. در اینجا سینماتیک، حرکت جسم را با توجه به سرعت آن تشریح می

شود. معادله سینماتیکی تنها حرکت دورانی فضاپیما در نظر گرفته می
شود:) نوشته می1فضاپیما بصورت رابطه (

)1(BO( )Na a w=& 	
B Owاي دستگاه بدنی نسبت به دستگاه دورانی و سرعت زاویه( )N a

باشد.میaماتریس سینماتیکی بر حسب 
کند، رابطه دوران میnبا فرض اینکه دستگاه مختصات دورانی با نرخ 

باشد:اي برقرار می) بین بردارهاي سرعت زاویه2(

)2(BO BI
2( )ncw w a= +

BIw2اي دستگاه بدنی نسبت به دستگاه اینرسی و سرعت زاویه( )c a ستون
هاي هادي انتقال بردار از دستگاه دورانی به دستگاه دوم ماتریس کسینوس

به خوبی 1هاي بدنی و دورانی در شکل محورهاي دستگاهباشد. بدنی می
) نوشت:3توان بصورت رابطه () را می1معادله (	اند.نشان داده شده

)3(BI
2( )( ( ))N nca a w a= +& 	

باشد.معادله سینماتیک فضاپیما می) فرم اصلی 3رابطه (
)براي استخراج ماتریس  )N a بردار ،v در دستگاه بدنی در نظر گرفته

شود. براي بدست آوردن مشتق زمانی این بردار نسبت به دستگاه دورانی، ابتدا می
بردار را به دستگاه دورانی انتقال داده، مشتق زمانی آن را محاسبه کرده و سپس 

):4شود. با روش گفته شده و با توجه به رابطه (به دستگاه بدنی انتقال داده می

)4(
O B

BOd d
d d

v v v
t t

w= + ´ 	

) نتیجه خواهد شد:5رابطه (

)5(BO
TCC Sw=& 	

هاي هادي انتقال بردار از دستگاه دورانی به همان ماتریس کسینوسCکه 
باشد که برابر است با می1BOwماتریس پادمتقارنBOSwدستگاه بدنی و 

):6رابطه (

)6(
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) بازنویسی کرد:7توان بصورت معادله () را می5معادله (

)7(BO BO
T T T T( ) ( )CC S CC S Cw w= Þ = -& & 	

)توان ماتریس و از این معادله دیفرانسیل می )N a را بدست آورد. در ادامه
براي استخراج معادلات فضاپیما از پارامترهاي اصلاح شده رودریگز استفاده 

شود.می

	
	هاي مختصات بدنی و دورانیدستگاه1شکل

																																																																																																																																											
1-	Skew	Symmetric	

اي بدست آمده اي سه مولفهپارامترهاي اصلاح شده رودریگز یک نمایش زاویه
ده از پارامترهاي اصلاح شده . دلیل استفا]11از پارامترهاي کواترنین هستند [

رودریگز مزیت این روش نسبت به روش کلاسیک پارامترهاي رودریگز است 
افتند که درجه اتفاق می360ها در زوایاي که در این روش سینگولاریتی

	.]12،13فتد[امی	درجه این اتفاق180تر از زمانی است که در بسیار کاربردي
نزدیکی به پارامترهاي کواترنین دارد همچنین این روش عملکرد بسیار 

کند. بردار پارامترهاي اصلاح با این مزیت که تنها از سه مولفه استفاده می
شود:) نوشته می8شده رودریگز بصورت رابطه (

)8(41
q

q
s =

+
	

نیز مولفه چهارم آن 4qبرداري شامل سه پارامتر ابتدایی کواترنین و qکه 
باشد:) می9است. رابطه بین پارامترهاي کواترنین و زاویه اولر به شکل معادله (

)9(
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با استفاده از روابط ذکر شده و ارتباط پارامترهاي کواترنین با پارامترهاي 
هاي هادي انتقال از دستگاه دورانی به کسینوساصلاح شده رودریگز، ماتریس 
]:14،15[	شود) نوشته می10دستگاه بدنی به شکل رابطه (
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:]16) [11باشد و برابر است با رابطه (میsماتریس پادمتقارن Ssکه 
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)2همچنین در روابط پیش رو، از  )c s 3و( )c s به ترتیب براي نشان دادن
هاي دوم و سوم ماتریس فوق استفاده خواهد شد. بنابراین، معادله ستون

حتی بدست سینماتیکی فضاپیما بر حسب پارامترهاي اصلاح شده رودریگز برا
) است:12آید و برابر با رابطه (می

)12(

( )BO BI
2( ) ( ) ( )N N ncs s w s w s= = +&

	
21( ) (1 ) 2 2
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در بخش بعدي، معادلات دینامیکی فضاپیما به همراه گشتاور گرادیان جاذبه 
شوند..بر حسب پارامترهاي اصلاح شده رودریگز استخراج می

معادلات دینامیک فضاپیما-2-2
هاي وارد شده برابر است با مشتق زمانی یک جسم صلب، مجموع مومنتومدر

صورت رابطه اي حول مرکز جرم نسبت به دستگاه اینرسی که بهمومنتوم زاویه
:]17[شود) نوشته می13(

)13(
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d
H M
t

= 	

گردد:) محاسبه می14طبق رابطه (Hاي که مومنتوم زاویه
)14(BIH Jw= 	

wبه دلیل اینکه در معادلات دینامیک و سینماتیک فضاپیما تنها از  BI

شود. استفاده میwشود، در ادامه براي نشان دادن آن از استفاده می
) است:15ماتریس اینرسی فصاپیما به شکل رابطه (
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(بنابراین براي مشتق زمانی مومنتوم زاویه ) برقرار خواهد 16اي کل معادله 
بود:

)16(

I Bd d
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H HM H
t t

w= = + ´ =
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d
J J J S J

t ww w w w w+ ´ = +& 	

توان مانند رابطه باشد. مومنتوم کل را میمیwماتریس پادمتقارن Swکه 
:]18[) به سه مومنتوم اصلی تجزیه کرد17(
)17(g c dM T T T= + + 	

گشتاور اغتشاشی dTگشتاور کنترل و cTگشتاور گرادیان جاذبه، gTکه 
):18است. بنابراین معادله دینامیک نهایی فضاپیما برابر است با رابطه (

)18(g c dJ S J T T Tww w= - + + +&

که البته در این ]19[آید ) بدست می19گشتاور گرادیان جاذبه نیز از معادله (
مقاله در نظر گرفته نشده:

)19(
g 53GMT R JR

R
= ´ 	

اند:) آورده شده20هاي این معادله در رابطه (که ترم

)20(
33 					,					

GMn R R c
R

= = -

هاي هادي.برابر است با ستون سوم ماتریس کسینوس3cو 
مقاوم گام به عقب استاندارد و گام به عقب هاي بعدي، روش در بخش
.شودهایی با درجات دلخواه توضیح داده میبراي سیستم

معرفی روش گام به عقب استاتیک- 3
در این بخش به تشریح روش گام به عقب غیرتطبیقی یا استاتیک در 

]. روش گام به عقب براي 20شود [هاي با درجه دلخواه پرداخته میسیستم
بازگشتی معرفی شد. بعنوان یک روش لیاپانوفی 1990اولین بار در سال 

گیرد دلیل نامگذاري گام به عقب براي این روش از این حقیقت سرچشمه می
که در طول روند طراحی، طراح از معادله اسکالري که دورترین نسبت به 

گیري) یک گام به عقب به سمت (از لحاظ تعداد انتگرال	ورودي کنترل است
رت یک روند بازگشتی تکرار گردد و این موضوع بصواین ورودي کنترل بازمی

آمیزي در مسئله کنترل وضعیت ]. این روش بصورت موفقیت21شود[می
هاي کواترنین بکار گرفته شده است که در این مقاله بعنوان فضاپیما در ترم

هاي پارامترهاي ابزاري براي طراحی کنترلر پایدار وضعیت فضاپیما در ترم
واهد شد. اکنون با ذکر یک مثال به اصلاح شده رودریگز از آن استفاده خ

شود.تشریح این روش کنترلی پرداخته می
شود:در نظر گرفته می)21رابطه (به شکل nسیستم درجه 
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)که در این سیستم  ) 1
1 , , , n

nx x u R +¼ Î و به ازاي{ }1,2, ,i n" Î 	داریم:¼

0ig ¹.
روند کار 	را بصورت مجانبی تعقیب کند.௥ݔبتواند ଵݔهدف این است که 

) آورده شده 22رابطه (شود که در با تعریف مختصات خطاي تعقیب آغاز می
	:است

)22({ }1 	,							 1,2, ,i i iz x i na -= - Î ¼ 	

0و  	xra توان تابع کنترل لیاپانوف را ) می22با تغییر مختصات معادله (&=
ساخت:) 23رابطه (براي هر مرحله از طراحی بصورت 

)23(( ) ( ) 2
1 2 1 1 1 2 1

1, , , , , , ,
2i i i i i iV z z z z V z z z z- - -¼ = ¼ + 	

:)24رابطه () برابر است با 23مشتق تابع لیاپانوف (
)24(( ) ( )1 2 1 1 1 2 1, , , , , , ,i i i i i i iV z z z z V z z z z z- - -¼ = ¼ +& & & 	

:آورده شده است) 25رابطه (و دینامیک مختصات در 
)25(1 1 1i i i i i i i i iz x f g z ga a a- + -= - = + + -& & & & 	

1nxو u+ توان را میݑو کنترل ورودي ௜ߙهاي مجازي پایدارساز کنترل=
محاسبه کرد:) 26رابطه (صورت به

)26(

( )

( )

( )

{ }

1 1 1 1
1

1 1 1

1 1 1

1

1 	

1 	

2,3, , 1 ,		 0

r

j j j j j j j
j

n n n n n n
n

n

c z f x
g

c z f g z
g

u c z f g z
g

j n c

a

a a

a

- - -

- - -

= - - +

= - - - +

= - - - +

Î ¼ - >

&

&

&

) ) براي پسخورد استفاده 26هاي کنترلی () از سیگنال21اگر در سیستم 
را بصورت مجانبی تعقیب کند. اثبات این موضوع، ௥ݔتواند میଵݔشود، آنگاه 

امین تابع 	n) و محاسبه مشتق زمانی مرتبه اول 24) در (26با جایگذاري (
:) نمایش داده شده است27رابطه (شود که درلیاپانوف انجام می

)27(1

2
n

n i i
i

V c z
=

= -å& 	

௜ݖ) در 27شود، رابطه (همانطور که مشاهده می ≠ منفی معین است که با 0
بطور 	].22دهد [توجه به تئوري لاسال، پایداري مجانبی کلی را نتیجه می

نشان 2شکل توان در کلی نمودار بلوکی طراحی کنترلر گام به عقب را می
	داد.

	معرفی روش گام به عقب تطبیقی مدولار- 4
هاي تطبیقی از یک نوع گام به عقب استاتیک، گام به عقببرخلاف طراحی

گیري نهفته در کنند. این انتگرالبازخورد غیرخطی انتگرالی استفاده می
، گیردتخمین پارامتر که در مقابل قوانین بازخورد غیرخطی استاتیکی قرار می

].23،24گردد[یک نوع بازخورد دینامیک محسوب می
طراحی گام به عقب تطبیقی که در اینجا مورد مطالعه قرار گرفته در 
ساختارش شامل یک قانون کنترل مقاوم است و پارامتر مجهول را جداگانه 

زند. این قانون کنترل مقاوم شامل یک ترم دمپینگ غیرخطی تخمین می
م دمپینگ غیرخطی، سیستم مغشوش غیرخطی است. براي توضیح مفهو

شود:در نظر گرفته می)28رابطه (اسکالر به صورت 
)28(( ) ( ) ( ) ( )x f x g x u x tj= + + D&

)در این سیستم  )t RD Î یک تابع کراندار متغیر با زمان است و
2( , ) , ( ) 0x u R g xÎ )تابع ¹ )tD در حقیقت نقش گشتاورهاي اغتشاشی وارد

کند که در مورد فضاپیما برابر است با گشتاور شده به سیستم را ایفا می
باشد.میx. هدف کنترل، تنظیم متغیر dTاغتشاشی 

براي طراحی گام به عقب در نظر گرفته ) 29رابطه (تابع کنترل لیاپانوف 
	شود:می

)29(
21

2
V x= 	

	) نشان داده شده است:30که مشتق زمانی آن برابر است در رابطه (
)30(( ) ( ) ( ) ( )	V xx x f x g x u x tjé ù= = + + Dë û

& & 	
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)اگر از وجود  )tD صرفنظر و مانند گذشته کنترلر طراحی شود، براي معادله
) برقرار خواهد بود:31)، رابطه (30(

)31(
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)که با توجه به مقادیر ممکن براي  )xj و( )tD مبدا ، احتمال ناپایدار شدن
بسیار زیاد است.

شود با )، این معادله برابر می31در پسخورد (-xs(x)با معرفی یک ترم 
):32معادله (
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1 								u f x c x xs x
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V cx x x t x s xj
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(xs(x)هدف ترم  ) توسط منفی معین کردن 28، تضمین کرانداري پاسخ 
مشتق تابع لیاپانوف خارج از یک ناحیه متراکم کوچک است. این امر با 

افتد:اتفاق می) 33رابطه (بصورت s(x)انتخاب 

)33(( ) ( )2 ,							 0s x xkj k= > 	

)که  )xjباشد.یک بردار از توابع غیرخطی معلوم و هموار می
) برقرار خواهد بود:34)، رابطه (32با جایگذاري در (
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) ) براي تکمیل مربعات بود. براي 33) واضح است که انتخاب (34از معادله 
برقرار باشد:) 35رابطه () منفی معین باشد، باید شرط 34در (&Vاینکه 

)35(( )
2 2
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4 2
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هاي خارج از محدوده ) به این معنی است که جواب35رابطه (
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S x( )| ( )
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شوند و بصورت مجانبی به درونش همگرا می

) کراندار مجانبی کلی هستند. به دلیل اینکه 28هاي سیستم (بنابراین جواب
)فرض شد  )tD ،کراندار استSتواند با افزایشمیc وκ به اندازه دلخواه

کوچک شود. علاوه بر این، ترم غیرخطی دمپینگ تنها نیازمند اطلاعاتی از 
( )xjباشد و نیازي به دانستن کران میD( )t.ندارد

درجات بالاهاي باطراحی گام به عقب تطبیقی مدولار براي سیستم- 1- 4
رابطه ݊به منظور تشریح الگوریتم بکار رفته در این طراحی، سیستم مرتبه 

شود:در نظر گرفته می) 36(
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ݑکه در این سیستم ∈ ݅و ܴ ∈ {1,2, … ௜ݔو به ازاي {݊, ∈ و ܴ
݃௜(ݔଵ, … , ≠(௜ݔ ,ଵݔ)௜߮. همچنین 0 … , ݌)یک بردار (௜ݔ × از توابع (1

݌)یک بردار ߠهموار، و  × باشد. هدف طراحی این از توابع نامعلوم می(1
هاي همانند روند تمامی طراحی	را تعقیب کند.௥ݕسیگنال هموار ଵݔاست که 

گام به عقب، در اینجا نیز اولین قدم تعریف مختصات خطاي تعقیب به شکل 

1i i iz x a -= :)37رابطه (آن برابر است با است که دینامیک-

	
نمودار بلوکی طراحی کنترل گام به عقب2شکل
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شود:) در نظر گرفته می38سازي رابطه (به منظور ساده
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هاي دمپینگ شده و ترمبا پارامترهاي تخمین زده௜ߙهاي کنترل اگر سیگنال
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کند. ثابت می෨ߠو ෠̇ߠرا با توجه به iz) پایداري ورودي به حالت41معادله (
دست آمد، به شرط اینکه گر به این ویژگی بدون توجه به استفاده از تخمین

دار باشند.خطاي تخمین و قانون تنظیم هر دو کران

یافته غیرخطیگر حالت توسعهمشاهده- 4-2
یافته غیرخطی یکی از گر حالت توسعهگرهاي موجود، مشاهدهدر میان تخمین

باشد هاي مجهول متغیر با زمان میها براي تخمین عدم قطعیتترینمناسب
گرهاي مد لغزشی و گر نسبت به مشاهدهاست که این مشاهدهزیرا ثابت شده

هاي با تغییرپذیري بالا بهره بالا عملکرد بهتري در موارد عدم قطعیت
یافته با گر حالت توسعهگر در حقیقت یک مشاهده]. این مشاهده25،26دارد[

تابع بهره غیرخطی است. متغیر حالت اضافی براي تخمین قسمت خاصی از 
) در نظر گرفته 36باشد. دوباره سیستم (ینامیکی که مجهول است میمدل د

متغیر حالت nتواند با اضافه کردن یافته میگر حالت توسعهشود. مشاهدهمی
):42در رابطه (
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) پارامتر دارند که تمامی ib ،n) بردارهاي بهره تخمین 43در معادلات 
گیري ها مثبت هستند. فرض شده است که تمامی متغیرهاي حالت اندازهآن

]اند، بنابراین بردار خطاي تخمین شده ]T1 ,..., nx x x=% % iˆاز رابطه % i ix x x= -%

):44شود. علاوه بر این در رابطه (محاسبه می

)44(

( )

( )
( )

( )

1

2

fal , ,
fal , ,

.
fal , ,

.

.
fal , ,

i i

i i

i i

n i i

x
x

x

x

a d
a d

a d

a d

é ù
ê ú
ê ú
ê ú
ê ú=
ê ú
ê ú
ê ú
ê úë û

%

%

%

%

	

:) است45رابطه (برابر با falتابع 
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0idکه در این رابطه،  0و < 1ia< 1iaباشد. اگر می£ باشد، آنگاه =
یافته غیرخطی به گر حالت توسعهشود و مشاهده) خطی می45معادله (
falیافته (گر لونبرگر حالت توسعهمشاهده x= شود. در این حالت، ) تبدیل می%

گر خطی معمولی، توانند همانند مشاهدهبه صورت اولیه میibهاي بهره
توسط روش جایدهی قطب طراحی شوند.

گر توصیف شده به گام به عقب تطبیقی مدولار، لازم براي اعمال مشاهده
دار باشند. براي رسیدن به است که مقادیر تخمین و مشتق زمانی آن کران

تواند محدودیت را به این شود که میلگر تصویر استفاده میاین هدف، از عم
شود. بنابراین قوانین دار میدو مقدار اعمال کند و در نتیجه تخمین کران

	خواهند بود:) 47) و (46روابط (تطبیق به صورت 
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	فضاپیما با استفاده از روش گام به عقبطراحی کنترلر وضعیت - 5
هاي گام به عقب غیرتطبیقی و تطبیقی که در توان از روشاکنون می

هاي قبل توضیح داده شد براي طراحی کنترلر وضعیت فضاپیما قسمت
استفاده کرد. با داشتن معادلات سینماتیکی و دینامیکی فضاپیما، یک سیستم 

آید:بدست می) 48رابطه (مرتبه شش به شکل 
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توان در ادامه به می)، 50هاي ذکر شده در رابطه (سازيبا استفاده از معادل
طراحی کنترلرهاي گام به عقب استاتیک و تطبیقی براي فضاپیما پرداخت.

طراحی کنترلر وضعیت فضاپیما با استفاده از روش گام به عقب -5-1
غیرتطبیقی

همانطور که قبلا توضیح داده شد، در روند طراحی گام به عقب استاتیک 
ز ترمی که شامل گشتاور اغتشاشی اغتشاشات هیچ نقشی ندارند، بنابراین ا

شود. روند طراحی با تعریف مختصات خطا به صورت پوشی میاست چشم
شود:) آغاز می52و ()51روابط (

)51 (1 ez s= 	

)52 (2 2,cz xw= -

) اي بر حسب پارامترهاي برابر است با خطاي زاویهes)، 51که در رابطه 
شود:بیان می) 53معادله (اصلاح شده رودریگز که بصورت 
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باشد:) می55(
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0و مشتق زمانی آن از فیلترینگ فرمان cx,2سیگنال 
2,cxآیند بدست می

0]. سیگنال ورودي فیلتر 27،28[
2,cx) آید:) بدست می56نیز توسط رابطه
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)56(0
2, 1 2cx a c= - 	

باشند:) می58) و (57مختصات خطاي اصلاح شده بصورت روابط (
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مبدا مختصات خطاي اصلاح ) بیان کننده پایداري مجانبی کلی 65معادله (
باشد.شده براي حالت بدون اغتشاش می

بنابراین کنترلر پایدار فضاپیما توسط روش گام به عقب استاتیک طراحی 
گردید و پایداري آن نیز توسط تئوري پایداري لیاپانوف اثبات شد. در قسمت 
بعد، با استفاده از روش گام به عقب تطبیقی مدولار در حضور گشتاور 

شود.غتشاشی به طراحی کنترلر وضعیت فضاپیما پرداخته میا

طراحی کنترلر وضعیت فضاپیما با استفاده از روش گام به عقب -5-2
تطبیقی مدولار

همانطور که قبلاً توضیح داده شد، در طراحی تطبیقی گام به عقب مدولار 
ت صورشوند. در این روش تخمین خطا بهاغتشاشات نیز در نظر گرفته می

گیرد. پارامتري که در مدل فضاپیما گر انجام میجداگانه توسط یک مشاهده
) ) 66باید تخمین زده شود همان گشتاور اغتشاشی است که در رابطه 
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یافته غیرخطی یکی از گر حالت توسعههمانطور که گفته شد، مشاهده
باشد. از آنجا که گرها براي اغتشاشات متغیر با زمان میترین تخمینمناسب

سازي شده فضاپیما تنها در معادلات دینامیکی آن شاهد حضور در مدل شبیه
تر به جه پایینتواند با درگر میگشتاور اغتشاشی هستیم، بنابراین این تخمین

تعریف شود:) 77رابطه (صورت 
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) هاي تواند برحسب ترم) می77دینامیک تخمین گر معرفی شده در رابطه 
نوشته شود:) 79رابطه (صورت خطاي تخمین به
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معرفی گشتاور تولید شده از دوران قطعه متحرك- 6
تواند گشتاور ناشی از حرکت یک قسمت یکی از اغتشاشات به وجود آمده می

(B)شود که در بدنه صلب فضاپیما مکانیکی درون فضاپیما باشد. فرض می

دوران Bحول یک نقطه ثابت نسبت به دستگاه مرجع بدنی (b)یک جسم 
کند حول مرکز جرمش دوران میbشود کهکند. همچنین فرض میمی

فیکس شده است و Bبنابراین مرکز جرم کل فضاپیما بر روي دستگاه بدنی 
شود مرکز جرم کل را بر روي مبدا دستگاه مختصات بدنی در نظر گرفته می

نسبت به imرم در این شکل موقعیت ج	قابل مشاهده است.3که در شکل
iتوسط رابطه Iدستگاه مرجع اینرسی  o iR R r= آید که به دست می+

:)81رابطه (مشتق زمانی آن برابر است با 
)81(i o i iR R r rw= + + ´& & & 	

اي باشد. مومنتوم زاویهمیBاي مطلق سرعت زاویهwکه در این رابطه، 
شود:نوشته می) 82رابطه (به صورت Iنسبت به دستگاه imذره 

)82(
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باشد، Bحرکت دورانی در دستگاه	bاگر فرض شود که تنها حرکت جرم
محاسبه خواهد شد:) 83رابطه (به صورت irآنگاه مشتق زمانی 
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است. بنابراین معادله imنسبت بهimايسرعت زاویهbwکه در این رابطه،
شود:نوشته می) 84معادله () به صورت 82(
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توان با توجه به تعریف ماتریس ممان اینرسی به صورت ) را می86معادله (
نوشت:) 87معادله (
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هاي وارد بر یک جسم صلب برابر همانطور که قبلاً بیان شد، مجموع ممان
اي آن جسم حول مرکز جرمش در فضاي است با مشتق زمانی مومنتوم زاویه
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بدنه صلب فضاپیما همراه با قطعه متحرك3شکل 

آید:) بدست می89)، رابطه (88) در رابطه (87با جایگذاري معادله (
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bماتریس اینرسی معلومی در bشود که فرض می 0w و bJدارد. بنابراین =
شوند:نوشته می) 90رابطه (مشتق زمانی آن به صورت 
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روابط هاي معلوم و مجهول ماتریس اینرسی کل به صورت معکوس قسمت
شود:بیان می) 92) و (91(
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استخراج گشتاور اغتشاشی ناشی از دوران دیسک دوار-1- 6
العملی کنترل نشده، براي توضیح گشتاور اغتشاشی ناشی از دوران چرخ عکس

4شود که تصویر آن در شکلیک دیسک دوار با سرعت بالا در نظر گرفته می
متصل شده به دستگاه بدنی که A¢آمده است. با تعریف دستگاه مختصات 

محور سوم آن منطبق بر محور دوران دیسک و مرکز آن بر روي مرکز جرم 
در این دستگاه به صورت bدیسک دوار قرار دارد، ماتریس اینرسی دیسک 

شود:تعریف می) 96رابطه (
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ارتفاع دیسک است. ماتریس معرفی hشعاع و rجرم، mکه در این رابطه،
توان با دوران و استفاده از تئوري محورهاي موازي، ) را می96شده در رابطه (

نوشت:)97رابطه (به شکل Bدر دستگاه مرجع بدنی

)97(( )B A B A A B T 2
b b b R( ) ( )J J C J C mS¢ ¢ ¢= = -& 	
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دیسک دوار درون بدنه فضاپیما	4شکل 

A¢که در این رابطه، ماتریس BC یک ماتریس معلوم و ثابت است که بیانگر
تواند توسط زوایاي اولر باشد. این انتقال میمیBبه A¢انتقال دستگاه 

صورت بگیرد.
نیز متصل ¢Aثابت است و ¢Aنسبت به bاز آنجا که ماتریس اینرسی 

) برقرار 98ثابت و رابطه (bJرسی باشد، بنابراین ماتریس ممان اینمیBبه 
خواهد بود:
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بنابراین، اغتشاش تولید شده توسط این دیسک تنها ناشی از اثر 
بیان ) 99رابطه (باشد که به صورت اي میژایروسکوپیک و شتاب زاویه

شود:می
)99(d b b b bT J Jw w w= - ´ + & 	

باشد:می) 100رابطه (اي دیسک در دستگاه بدنی به صورت که سرعت زاویه

)100(( )B A B A A B
b b b 3 b 3C e cw w w w¢ ¢ ¢= = =& 	

A¢که در رابطه بالا،  B
3c ستون سوم ماتریس کسینوس هادي¢A BCباشد.می

	سازينتایج و شبیه- 7
در این بخش، روش کنترل غیرخطی گام به عقب استاتیک و گام به عقب 

هاي قبل ارائه شد، بر روي فضاپیمایی با ارتفاع تطبیقی مدولار که در قسمت

2هاي اینرسی کیلومتر و ممان650
1 3			kg.mJ = ،2 3J 3و = 2J =

شود. فرکانس طبیعی و ضریب دمپینگ در فیلتر فرمان به کار سازي میپیاده
سازي در در نظر گرفته شدند. نتایج شبیه5/0و 2رفته به ترتیب برابر با 

اند.) ارائه شده16) تا (5هاي (شکل
سازي با یک سیگنال مرجع ثابت انجام شده است. این شبیه

رفته که در حالت اول از اغتشاشات ها در دو حالت انجام گسازيشبیه
العملی نظر و در حالت دوم گشتاور اغتشاشی ناشی از دوران چرخ عکسصرف

کنترل نشده در نظر گرفته شده است. ابتدا به مرور نتایج حاصل از 
شود.سازي در حالت بدون اغتشاش پرداخته میشبیه

ترتیب با تعقیب وضعیت فضاپیما را در حالت نامی به6و5هاي شکل
استفاده از گام به عقب غیرتطبیقی و گام به عقب تطبیقی مدولار نشان 

شود، کنترلرهاي طراحی ها مشاهده میدهند. همانطور که در این شکلمی
اند تعقیب شده توسط هر دو روش گام به عقب غیرتطبیقی و تطبیقی توانسته

کامل سیگنال مرجع را نتیجه دهند.
کنترلرهاي گام به عقب غیرتطبیقی و تطبیقی تلاش8و 7هاي شکل

دهند. همانطور که از این دو شکل مدولار را در حالت نامی نمایش می
پیداست، مقادیر گشتاور کنترلی کاملاً منطقی و قابل اجرا توسط عملگرهاي 

هاي ابتدایی گشتاور شود در ثانیهفضاپیما هستند. همانطور که مشاهده می
گردد که این موضوع به دلیل متفاوت بودن مقادیر اولیه د مینسبتا زیادي تولی

سیگنال مرجع با سیگنال تولیدي است.
بیانگر خطاي تعقیب وضعیت فضاپیما در حالت نامی است. 9شکل 

همانطور که از این شکل پیداست، به دلیل عدم وجود اغتشاش و عدم قطعیت 
باشند و فضاپیما ل قبولی میهر دو کنترلر داراي خطاي تعقیب بسیار کم و قاب

با استفاده از این دو کنترلر طراحی شده توانسته با کمترین خطا به تعقیب 
سیگنال مرجع ثابت بپردازد.

	
تعقیب وضعیت فضاپیما در حالت نامی با استفاده از کنترلر گام به عقب 5شکل

غیرتطبیقی

ه از کنترلر گام به عقب تعقیب وضعیت فضاپیما در حالت نامی با استفاد6شکل
تطبیقی مدولار

گشتاور کنترلی فضاپیما در حالت نامی با کنترلر گام به عقب غیرتطبیقی7شکل 

گشتاور کنترلی فضاپیما در حالت نامی با کنترلر گام به عقب تطبیقی مدولار8شکل 
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اي تعقیب در حالت بدون اغتشاشخطاي زاویه9شکل

سازي در حضور چرخ نتایج بدست آمده از شبیهدر ادامه به بررسی 
شود.العملی کنترل نشده پرداخته میعکس

به ترتیب نمودارهاي تعقیب وضعیت فضاپیما با 11و 10هاي شکل
استفاده از کنترلرهاي گام به عقب غیرتطبیقی و تطبیقی مدولار را در حضور 

از این نمودارها دهند. همانطور کهالعملی کنترل نشده نشان میچرخ عکس
پیداست، کنترلر گام به عقب استاندارد نتوانسته به خوبی سیگنال مرجع ثابت 
را تعقیب کند و به دلیل حضور اغتشاشات ناشی از دوران دیسک دوار درون 

باشد اما کنترلر گام به عقب تطبیقی فضاپیما تعقیب حاصله داراي خطا می
توانسته به خوبی بر اغتشاشات مدولار به دلیل دارا بودن خاصیت تطبیق

موجود غلبه و سیگنال مرجع ثابت را با کمترین خطا تعقیب کند.
به ترتیب گشتاور کنترلی کنترلرهاي گام به عقب 13و 12هاي شکل

دهند. همانطور که قبلاً ذکر شد، غیرتطبیقی و تطبیقی مدولار را نشان می
مقادیر منطقی و قابل اجرا توسط گشتاورهاي تولیدي توسط کنترلرها داراي 

عملگرهاي فضاپیما هستند و بالا بودن این گشتاور در لحظات ابتدایی به 
هاي مرجع و تولیدي است.دلیل متفاوت بودن شرایط اولیه سیگنال

العملی کنترل تخمین گشتاور کنترلی تولید شده از چرخ عکس14شکل 
گر حالت شکل پیداست، مشاهدهدهد. همانطور که از این نشده را نمایش می

یافته غیرخطی به خوبی توانسته بردار گشتاور اغتشاشی تولید شده را توسعه
تخمین بزند.

اي تعقیب را در حضور چرخ خطاي زاویه16و 15هاي شکل
پیداست، 15دهند. همانطور که از شکل العملی کنترل نشده نشان میعکس

قایسه با کنترلر تطبیقی مدولار، تعقیب کنترلر گام به عقب غیرتطبیقی در م
دهد اما کنترلر گام به عقب تطبیقی مدولار به را با خطاي زیادي انجام می

دلیل خاصیت تطبیقی خود خطاي بسیار کم و قابل قبولی در تعقیب سیگنال 
نیز بیانگر عملکرد تعقیب بهتر کنترلر گام به عقب 16شکل .مرجع دارد

گیر با توابع تنظیم است.ه کنترلر تطبیقی انتگرالتطبیقی مدولار نسبت ب

العملی کنترل نشده با استفاده تعقیب وضعیت فضاپیما در حضور چرخ عکس10شکل 
از کنترلر گام به عقب غیرتطبیقی

العملی کنترل نشده با استفاده تعقیب وضعیت فضاپیما در حضور چرخ عکس11شکل 
	مدولاراز کنترلر گام به عقب تطبیقی 

العملی کنترل نشده با کنترلر گشتاور کنترلی فضاپیما در حضور چرخ عکس12شکل
گام به عقب غیرتطبیقی

العملی کنترل نشده با کنترلر گشتاور کنترلی فضاپیما در حضور چرخ عکس13شکل
گام به عقب تطبیقی مدولار

	لعملی کنترل نشدهاتخمین گشتاور اغتشاشی ناشی از دوران چرخ عکس14شکل

هاي گام به عقب استاتیک و تطبیقی اي تعقیب روشمقایسه خطاي زاویه15شکل
العملی کنترل نشدهمدولار در حضور چرخ عکس
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گیر در هاي تطبیقی مدولار و انتگرالاي تعقیب روشمقایسه خطاي زاویه16شکل
العملی کنترل نشدهحضور چرخ عکس

	گیرينتیجهبندي و جمع- 8
در این مقاله از روش گام به عقب تطبیقی مدولار فیلتر شده براي طراحی 
کنترلر تعقیب وضعیت فضاپیما استفاده شد. روش فیلترینگ استفاده شده 
یک روش فیلترینگ فرمان پیوسته بود که با تعیین ضریب دمپینگ و 

طول روند هاي مجازي درگیري کنترلفرکانس طبیعی فیلترها از بار مشتق
توان هاي انجام شده میسازيگام به عقب کاسته شد. با مشاهده نتایج شبیه

به دقت بالاي روش کنترل غیرخطی گام به عقب تطبیقی مدولار پی برد. با 
شود که هر دو کنترلر طراحی شده توجه به نمودارهاي ارائه شده مشاهده می

مدولار، تعقیب سیگنالهاي گام به عقب استاندارد و تطبیقی توسط روش
مرجع ثابت توسط فضاپیما را در حالت بدون اغتشاش با دقت بالایی نتیجه 
دادند. اما کنترلرهاي طراحی شده توسط این دو روش در حضور دیسک دوار 

شود عملکرد متفاوتی را از خود که باعث تولید گشتاور اغتشاشی زیادي می
کنترلر تطبیقی مدولار در حالت سازي نشان دادند. نتایج حاصل از شبیه

العملی کنترل نشده، خطاي کمتر و تعقیب بهتري را نسبت حضور چرخ عکس
به روش گام به عقب غیرتطبیقی نشان داد. این روش حتی نسبت به روش 

گیر با توابع تنظیم نیز عملکرد بهتري را از خود گام به عقب تطبیقی انتگرال
ه شد که هیچگونه ناپایداري و چترینگی در نشان داد. علاوه بر این، مشاهد

سازي وجود ندارد. همچنین با توجه به استفاده از فیلتر بر روي نتایج شبیه
هاي مجازي کاهش پیدا متغیرهاي حالت، محاسبات مربوط به مشتقات کنترل

کرد و این قابلیت رو در اختیار طراح گذاشت تا محدوده فرکانس طبیعی 
سازي تم را انتخاب کند. بنابراین با توجه به نتایج شبیهفیلترینگ حالات سیس

توان نتیجه گرفت که روش کنترل گام به عقب تطبیقی مدولار فیلتر شده می
اي که به فرم پسخورد صریح هستند، حتی در هاي غیرخطیبراي سیستم

	باشد.حضور گشتاور اغتشاشی بالا نیز داراي دقت بسیار خوبی می

	فهرست علائم-9
a کنترل مجازي	
bتابع دیفرانسیل پیوسته
,gG بهره تخمین	
tD گام زمانی	

qپارامتر مجهول

q̂ شدهپارامتر تخمین زده

q%خطاي تخمین پارامتر

kبهره دمپینگ غیرخطی

sبردار پارامترهاي رودریگز بهبود یافته	
esبردار خطاي پارامترهاي رودریگز بهبود یافته

rsبردار مرجع پارامترهاي رودریگز بهبود یافته
j تابع رگرسور	
c فیلتر حالت	

wايسرعت زاویه

bwاي قطعه سرعت زاویهb

B	دستگاه بدنی
c بهره کنترل	
H اي کلمومنتوم زاویه	
I دستگاه اینرسی	
J تنسور اینرسی فضاپیما	

0J تنسور اینرسی مدل شده فضاپیما	
n	اي مداريسرعت زاویه
Oدستگاه دورانی

cT گشتاور کنترلی	

dT گشتاور اغتشاشی	

d̂Tگشتاور اغتشاشی تخمینی
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