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بررسی  مقدمات و  انواع روشهای کنترل و تعیین وضعیت ماهواره

مهرزاد نصیریان1

چكيده
ماهواره ها نقش مهمی در توسعه فناوري دارند.  در ارتباط صحیح با ماهواره ها باید دارای کنترل 
وضعیت دقیق باشیم. در این مقاله به بررسی مقدمات ریاضی بالستیک مدار و تبديل سيستمهاي 
مختصات به‌هم  و انواع الگوریتمهای کنترل وضعيت شبيه كنترل مغناطيسي، كنترل تراستر، كنترل 
چرخهاي مومنتيومي  و انواع روشهاي تعیین وضعیت مرسوم  مانند روش هندسي و روش جبري  و 
روش q را مي‌توان نام برد. از طرف ديگر ملزومات‌طراحی در ماهواره ها در اين مقاله بررسي مي شوند.

واژه هاي كليدي
كنترل وضعيت، تعيين وضعيت، روش هندسي، روش جبري، شبيه سازي مداري
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مقدمه
استفاده و فهم دقیق از مفاهیم کنترل وضعیت اولین قدم در طراحی سامانه هاي کنترل وضعیت 
ماهواره می باشد. شناخت سامانه هاي مختصات و تبدیل سامانه هاي مختصات به‌هم و درک صحیح 
از معادلات میدان مغناطیسی زمین و میدان جاذبه زمین و انواع روشهای کنترل وضعیت ماهواره و 
انواع روشهای تعیین وضعیت ماهواره از جمله این مفاهیم است که در ادامه به بررسی آنها می پردازیم. 
استفاده از کنترل فعال )کنترل مغناطیسی( توسط pisiaki  و pal در سال 1988 آغاز گردید]1[. 
آنها با کمک روش گرادیان جاذبه زمین و کنترل مغناطیسی، پایداری ماهواره را تضمین می کردند. 
صورت   1989 سال  در   Musser و   Ebert توسط  ماهواره  وضعیت  کنترل  در  رايانه  از  استفاده 
برای  غیر خطی  و  های خطی  کننده  کنترل  ترکیب   Wisniewski توسط  ادامه  در  پذیرفت]2[. 

پایدارسازی سه محوره توسعه داده شد. 

در این مقاله معادلات دینامیک و سینماتیک ارایه می شوند . سپس عملگرها مانند چرخهای فعال 
کنترل   ، مغناطیس سنجها  و  مغناطیسی  های  تراسترها، گشتاوردهنده  العملی،  و چرخهای عکس 
وضعیت چرخشی و کنترل وضعیت سه محوره و پایدارسازی با کمک گرادیان جاذبه ای و روشهای 
کنترل وضعیت مانند روش جبری و روش هندسی و روش q  مورد بررسی قرار خواهند گرفت. نتایج 

شبیه سازی در طول توضیح روشها ارایه خواهند شد.  

مدلسازی
برای کنترل وضعیت ماهواره معادلات سینماتیک )توابع انتقال بین سیستم مختصات بدنه و سامانه  
مختصات اینرسی( و دینامیک ماهواره )رابطه بین حرکت و نیروه و گشتاور( مورد نیاز می باشند. 
سامانه مختصات بدنه و سیستم مختصات مدار را که در شکل )1( به نمایش گذاشته شده  در نظر 
بگیرید. زاویه Ф چرخش حول محور X ، زاویه Ө چرخش حول محور  Y،  ψ چرخش حول محور 

Z ، و توالی چرخش بصورت ψ → Ө→Ф می باشد ]3[. 
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  شکل 1. نمایش سیستم مختصات بدنه و مداری
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سامانه مختصات بدنه
همانطور که در شکل 1 نشان داده شده است این سامانه مختصات که بر روی بدنه ماهواره و مطابق 
ممان اینرسی اصلی است  به منظور اندازه گیری وضعیت ماهواره نسبت به سیستم مختصات مداری 

بکار می رود]3[.
سامانه مختصات مداری

همانطور که در شکل 1 نشان داده شده است این سامانه مختصات بر روی مدار ماهواره تعریف میشود 
و مبنای چرخشهای سامانه  مختصات بدنه است. جهت محور z در این سامانه مختصات از طرف مرکز 
زمین به سمت بدنه ماهواره است و جهت محور x مماس بر مسیر حرکت ماهواره است و محور y آن 

از قانون دست راست)Z=X×Y(  تبعیت می کند]3[.
 سامانه مختصات نودال

این سامانه مختصات در صفحه مداری تعریف می شود . جهت محور n آن عمود بر صفحه مداری 
وجهت محور l آن در جهت گره فراز ماهواره و محور b آن از قانون دست راست )l×b=n(  تبعیت 

می کند]3[.

شکل2. سیستم مختصات نودال

 ECI سیستم مختصات اینرسی
محور X   در این سیستم مختصات در راستای  خط اتصال دهنده  مرکز زمین به مرکز خورشید در 
اولین روز بهار است. محور Z از مرکز زمین به سمت قطب شمال است. و محور Y آن از قانون دست 

راست)Z=X×Y(  تبعیت می کند]3[.
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سامانه مختصات خورشید
محور X   در این سامانه مختصات در راستای  خط اتصال دهنده  مرکز خورشید به مرکز زمین در 
اولین روز بهار است. محور Z از مرکز خورشید به سمت قطب شمال آن  است. و محور Y آن از قانون 

دست راست)Z=X×Y(  تبعیت می کند]3[.
بردار خورشید

یک بردار از مرکز خورشید به سمت مرکز ماهواره است.
ماتریسهای بدنه و مدار

برای ساخت ماتریس مدار )Mo( دو بردار ارتوگونال واحدa,b   در سیستم مختصات مداری با ساختار 
ماتریسی زیر مورد نیاز میباشد.
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در صورتی که بردارهایa,b  بر هم  عمود نباشند از رابطه زیر بجای بردار b استفاده می شود.

                                                                                                                     (2)

بدنه  ارتوگونال در سامانه مختصات  واحد  بردار  دو  از   Mb بدنه  ماتریس  برای ساخت  بطور مشابه 
استفاده می گردد. 

ماتریس انتقال و زوایای اویلر

ماتریس انتقال از سامانه مختصات بدنه به سامانه مختصات مداری و زوایای اویلر حاصل از آن بصورت 
زیر است]4[.
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معادلات ماهواره 
وضعیت ماهواره با معادلات زیر توصیف می گردد ]5[:

)4(

x, ω سرعتهای زاویه ای حول محورها در سامانه  y, ω zω 0ω سرعت زاویه مداری و  جاییکه، 
مختصات بدنه هستند. گشتاورهای عمل کننده بر ماهواره بصورت زیر بیان می شوند.   

)5(

جاییکه T جمع گشتاورهای محیطی Td وگشتاور گرادیان جاذبه Tgg و گشتاور کنترلی Tc است. 

اندازه حرکت زاویه ای بصورت زیر است.
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در صورتی که سامانه مختصات بدنه برمحورهای اساسی منطبق باشد داریم.

0,0,0 ====== zxIxzIzyIyxIyxIxyI                                                    )7(

در این صورت معادلات دینامیکی در حالت پایدار بصورت زیر است.

)8(
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جاییکه Tx,Ty,Tz  گشتاورهای کنترلی و ممان اینرسیهای اساسی ماهواره هستند. در صورتی که 
بوم گرادیان جاذبه در حال باز شدن حول محور z باشد ممان اینرسی ها متغیر با زمان خواهند بود 

و معادلات دینامیکی بصورت زیر در خواهد آمد.

                                      )10(

                                    

قوانین  های  سازی  کلیه شبیه  در  که  میشود  زیر حساب  بصورت  زمین  جاذبهای  گرادیان  گشتاور 
کنترلی که در ادامه میآید به همراه معاذلات سینماتیک و دینامیک ماهواره بکار گرفته می شود]4[.

       )11(

قوانین کنترل وضعیت
در ادامه روشهای مختلف کنترل وضعیت ارایه و بر روی مدل ماهواره Orsted با ممان اینرسی های 

زیرپیاده سازی شده است.

کنترل مغناطیسی
گشتاور مغناطیسی مطلوب ماهواره TC بر حسب گشتاور مغناطیسی زمین)B(  و گشتاور مگنیتورکرها 

)M(   بصورت زیر است]5[. 

                                                                                       )12(
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 M مولفه های گشتاورهای مگنیتورکر  از  یکی  است. محاسبه  منفرد   B ماتریس  اینکه  به  توجه  با 
و                 ماموریتی  وظیفه  به  توجه  با   Tc کنترل، گشتاور  قوانین  محاسبه  در  بنابراین  باشد.  نمی  ممکن 
بردار مغناطیسی B از روی جدول نجومی یا محاسبات ریاضی بدست می آید و سپس با کمک رابطه 
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BMcT   ،گشتاور مگنیتورکر M تعیین میگردد ]8[.         


×=

کنترل تراستر
پالسهای کوچک  با  تراستر  با  فعال  آن چرخشی  در  و  است،  زیر  بصورت  تراستر  از  گشتاور حاصل 

خاموش و روشن خواهیم داشت ]6[ .

                                                                                  )14(
در این روش در صورتی که ماهواره حول وضعیت خود شروع به حرکت بکند، پالسهای کنترلی ایجاد 
شده توسط تراستر سبب تصحیح وضعیت می گردد. نتایج حاصل از این نوع کنترل در ادامه آمده 

است همانطور که مشهود است بعد از 3000 ثانیه خطای وضعیت صفر گردیده است.

شکل 4. زوایای وضعیت با کمک کنترل تراستر
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بنگ بنگک نترل
قانون کنترل  و نتایج شبیه سازی در این حالت بصورت زیر است. در روابط زیر محدودیتهای تراستر 

پارامترهای h وk  را مشخص می کنند]7[.  

                                                         )15(

شکل 5. زوایا و گشتاورهای کنترلی با روش بنگ بنگ کنترل
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کنترل گرادیان جاذبه ای زمین
گشتاور ناشی از گرادیان جاذبه ای زمین بصورت زیر است]6[.

 )16(

معادلات دینامیکی کنترل در این حالت بصورت زیر است.
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                                                             )17(

نتایج حاصل از این روش کنترلی برای یک ماهواره چرخان حول محور ψ در زیر آمده است.

شکل6. زوایا ی وضعیت با کمک روش کنترل گرادیان جاذبه ای
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کنترل باچرخهای غیرفعال
هنگامیکه پایداری وضعیت با چرخهای غیر فعال بر روی محور y صورت می پذیرد از روابط زیر کمک 

گرفته می شود]11[.

)18(

  
جاییکه ωΩ سرعت زاویه ای چرخ، ω0  سرعت زاویه ای ماهواره، Ixx, Iyy, Izz ممانهای اینرسی 

، D ثابت زمانی میرایی مایع ، نتیج شبیه سازی در ادامه آورده شده است.  

شکل7. نتایج شبیه سازی کنترل با چرخهای غیر فعال
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کنترل با چرخهای فعال
در حالتی که از چرخهای فعال بر روی محور Y به منظور  پایداری در ماهواره های چرخان از استفاده 

شده باشد از روابط زیر کمک گرفته می شود]11[.
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جاییکه R مقاومت روتور، N تعداد دور سیم پیچ روتور، IW ممان اینرسی روتور، i جزیان روتور، 
eM ولتاژ ورودی موتور، Ω  سرعت چرخ می باشد. نتایج شبیه سازی در ادامه آمده است.

شکل 8. نتایج شبیه سازی کنترل با چرخهای فعال

ملاحظات طراحی
از پایداری تک چرخشی در هنگام کنترل پس زنی پرتاب، دقتهای کنترلی غیر دقیق بالای 10 درجه، 
، مصرف توان پایین کمتر از 1kw استفاده می شود. از پایداری دو چرخشی در هنگام صحتهای نشانه 
روی پایین بالاتر از  .1درجه ، کج شدگی بدنه استفاده می شود. از پایداری سه محوره در هنگام 
صحتهای نشانه روی پایین کمتر از  .1درجه، مصرف توان بالای 1kw ، ماموریت چند هدفی و کج 
شدگی بدنه  استفاده می شود. از کنترل غیرفعال با گرادیان جاذبه در هنگام دقتهای کنترلی غیر 

دقیق بالای 10 درجه استفاده می شود.     
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ارتفاعات5000km(1deg)و2000km(5deg)مي‌باشد  در  مغناطیس‌سنج  هاي  حساسه  صحت 
 GEO(.005deg) ،مدار در  زمینی  سنسورهای  صحت  ندارد.  کاربرد   6000km از  بالاتر  و 
 0.001deg ، 30degدید زاویه  در  خورشیدی  حساسه  صحت  باشد.  می   LEO(.01deg)
2arc-sec است. صحت ژیروسکوپ ها          ،  6deg است. صحت سنسورهای ستاره ای در زاویه دید 

01deg/hr. است.

دقت روش گرادیان جاذبه ایی ،روش مغناطیس فعال، برای جهت گیری به سمت زمین  5 درجه و 
روش پایداری چرخشی، تک چرخ مومنتیومی بایاس دار  متناسب با سرعت چرخش بین10 الی 1  
درجه ، دقت تراسترها 0.1 الی 5 درجه، دقت چرخهای مومنتومی ،CMG از 0.001 الی 1 درجه     

می باشد.

روشهای تعیین وضعیت ماهواره
شامل روشهای هندسی، جبری، و روش Q است که در ادامه به توضیح آن می پردازیم.

روش هندسی
این روش در ماهواره های چرخشی که  جهت محور چرخنده ماهواره مشخص باشد و میزان چرخش 
ψ  مشخص نباشد در صورتی که جهت و میزان چرخش حول دو محور دیگر اندازه گیری شده باشد 
)Ө ,Ф(  بکار می رود. این اندازه گیری ها می تواند با کمک ردگیر خورشیدی)بردار S( و ردگیر  

زمینی )بردار E ( برای محاسبه زاویه چرخش ψ بصورت زیر انجام پذیرد ]7[.

  )20(

روش جبری
در این روش تعیین زوایا با کمک ماتریسهای انتقال بین دو سیستم مختصات بدست می آید. فرض 
کنید MB ماتریس بدنه و MRماتریس مرجع )مثلا ماتریس مدار کسب شده از جدول نجومی(باشند. 
در این صورت ماتریس انتقال بصورت زیر بدست می آید .سپس با کمک معادله 3، از روی ماتریس 

انتقال زوایای وضعیت )Ф,Ө,ψ(  بدست می آیند]7[.
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1−
= RBMMA                                                                                         )21(

Q روش
این روش زمانی بکار برده می شود که دیتای مرتبط بهینه بین اندازه گیری های مختلف )nنمونه(

برای تعیین وضعیت صحیح لازم است. در این حالت ماتریس انتقال A با مینمم کردن تابع هزینه 
زیر بدست می آید. جاییکه ub بردار بدنه وur بردار مبنا و Wi ضرایب وزنی است. در نهایت زوایای 

وضعیت از روی ماتریس انتقال بدست خواهد آمد]7[.
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جمع بندی
برای کاربردهای  تعیین وضعیت و شبیه سازیهای مربوطه  این مقاله روشهای مختلف کنترل و  در 
عملی در ماهواره ارایه شده است و شبیه سازیها بر روی مدل ماهواره Orsted پیاده سازی شده است. 

در آینده تلاش بر این است که با کمک این روش سیمولاتور کنترل وضیت ماهواره طراحی گردد. 
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