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 چکیده

،یک الگوریتم کنترلی به روش تطبیقی نظارت وضعیت ماهواره نمونهبا مأموریت تصویربرداری کنترل برای در این مقاله
ارتفاع پایین قرار گرفته و دارای پنل بازشونده در دو وجه خود است. شود. ماهواره نمونه در مدار بیضوی شکل می یپیشنهاد

چرخد. مشخصات مداری و فیزیکی با نرخ ثابتی می ههمچنین برای رسیدن سطوح خود به تعادل دمایی حول محور عمودی بدن
الگوریتم کنترل وضعیتی بر  شود. برای این منظوربه ماهواره می یماهواره باعث اعمال اغتشاش آیرودینامیکی بزرگ و متغیر

اغتشاش متغیر  و های غیرخطیهای پارامتری، دینامیکشود تا در حضور عدم قطعیتاساس کنترل تطبیقی نظارتی طراحی می
روی به سمت زمین و تصویربرداری قادر به کنترل همزمان وضعیت و نرخ چرخش ماهواره در مود کنترل نرخ چرخش و نشانه

های کنترلی مقایسه شده ، در الگوریتم پیشنهادی برآیند خطای وضعیت و تلاش کنترلی نسبت به الگوریتمعلاوه بر آن باشد.
در ساختار کنترل تطبیقی نظارتی یک ناظر سطح بالا یابد.که شامل کنترل تطبیقی و کنترل دینامیک معکوس است، کاهش می

ها را سهم اشتراک هر یک از آن، های سطح پایینکنندهکنترل هایکند، با توجه به مشخصهکه بر مبنای منطق فازی عمل می

با به  کننده تطبیقی است.کننده بر مبنای دینامیک معکوس و کنترلهای سطح پایین شامل کنترلکنندهکنترل کند.تعیین می
اینکه سینماتیک ماهواره مستقل از با توجه به مند شد. های سطح پایین بهرهکنندهتوان از مزایای کنترلکارگیری این راهکار می

ی داخلی سرعت بر اساس قوانین تشکیل شده است. در حلقه کننده معرفی شده از دو حلقهترم کنترل است، ساختار کنترل
کننده مدل وضعیت، وضعیت مطلوب ماهواره کنترل ی خارجی با استفاده از دنبالکنترل تطبیقی نظارتی کنترل شده و در حلقه

. عملکرد کنترل کننده طراحی شده در حضور سیستم نظارتی و بدون حضور سیستم نظارتی مورد ارزیابی و مقایسه قرار شودمی
 و نشان داده شده که الگوریتم مورد استفاده از دقت و عملکرد مطلوبی برخوردار است. گرفته است

 

 واژهکلید

 چرخش ماهواره، منطق فازی، اغتشاش متغیر با زمان، عدم قطعیتکنترل کننده تطبیقی نظارتی، کنترل هم زمان وضعیت و نرخ 
 
 

 مقدمه

ای برخوردار اهمیت ویژهدر کنترل وضعیت ماهواره ازآنچه که 

است، دقت، مصرف انرژی بهینه و توانایی از بین بردن اثرات عدم 

باشد. میبالا قابلیت اطمینان  عینو اشباع عملگر در  قطعیت

ره، در مانورهای چرخشی با زوایای بزرگ و معادلات حرکت ماهوا

های عکس العملی به عنوان عملگر به در هنگام استفاده از چرخ

در شرایط واقعی ممکن است از طرفی . [1]شدت غیرخطی هستند

قطعیت باشند یا به علت  های جرمی ماهواره دارای عدممشخصه

های خورشیدیاین باز شدن آرایه و حرکت محموله خارجی

های جرمی با زمان تغییر یابند. بنابراین سیستم کنترل خصهمش

عدم های غیرخطی و ترمبا  مواجههوضعیت باید توانایی 

. را داشته باشد پارامتری در ممان اینرسی ماهواره های قطعیت

اغتشاشات  های دینامیکی همچونعدم قطعیت در برابرهمچنین 

 مقاوم باشد.نیز خارجی 

ی کنترل مقاوم و کنترل ها روشقطعیت،  برای مواجهه با عدم

روش کنترل تطبیقی  [3و  2شود.در مرجع ]تطبیقی پیشنهاد می

از های غیرخطی ارائه شده است. مدل مرجعی برای کنترل سیستم

ها را آنجا که قوانین کنترل تطبیقی سطح محدودی از عدم قطعیت

-دهند، روش کنترل تطبیقی نظارتی پیشنهاد میپوشش می

افزایش و و دقت کنترل کارآیی سیستم  در این روش .[4]دشو
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-کنترل نظارتی شامل یک کنترل.[5]یابد کاهش میمصرف انرژی 

کننده با توجه به معیارهای کننده سطح بالا است، که این کنترل

گیری و بر اساس ورودی و خروجی سیستم، سیگنال تصمیم

ا کنترل نظارتی به هکند. مسائلی که در آنکنترلی را تنظیم می

ی ها روشای هستند که با های پیچیدهشود، سیستمکار گرفته می

باشند، عملکرد کننده میکنترل مرسوم که فقط شامل یک کنترل

 .دهندقابل قبولی از خود نشان نمی

[ و بدون 6و  4کنترل تطبیقی نظارتی به دو روش با سویچینگ ]

ش بدون سویچینگ، گیرد. در رو[ صورت می8و  7سویچینگ ]

سیگنال کنترلی با توجه به ورودی و خروجی سیستم توسط 

[ از یک 7شود.در مرجع ]کننده سطح بالا تنظیم میکنترل

کننده مد لغزشی به عنوان ناظر استفاده شده است. در این کنترل

شود یک ماهواره با عملگر مگنترکر مرجع سیستمی که کنترل می

ترل کننده ناظر این عملگر در همه نقاط است. با تغییر سیگنال کن

شود. میدان مغناطیسی زمین قابل استفاده شده و دچار اشباع نمی

[ نیز با توجه به تابع لیاپونوف تعریف شده برای 8در مرجع ]

شود تا پایداری سیستم، ترمی به عنوان سیگنال ناظر افزوده می

ی ها روشهمواره تابع لیاپونوف مثبت و مشتق آن منفی باشد.

[ و سویچ سخت 9سویچینگ نیز خود شامل دو روش سویچ نرم ]

[ هستند. در سویچ سخت هنگام سوئیچ یک تغییر شدید به 10]

شود که نامطلوب است و امکان ناپایداری سیستم اعمال می

[ از روش 6در مرجع ][. 10سیستم در چنین حالتی وجود دارد ]

سهم هر یک از  در سویچ نرمسویچ سخت استفاده شده است.

کند. در ها برای کنترل سیستم به تدریج تغییر میکنندهکنترل

[ کنترل نظارتی از یک سیستم فازی تشکیل شده است 9مرجع ]

کننده نظارتی سهم هر کند. این کنترلکه با منطق فازی کار می

های سطح پایین را که خود نیز با قوانین یک از کنترل کننده

-کنندکند و سویچ بین کنترلکنند، تعیین میکنترل فازی کار می

 شود. ها به شکل سویچ نرم انجام می

در این مقاله وضعیت این ماهواره به سه روش کنترل دینامیک 

شود. معکوس، کنترل تطبیقی و کنترل تطبیقی نظارتی کنترل می

ماهواره .این ماهواره در مدار بیضوی ارتفاع پایین قرار گرفته است

جه خود دارای پنل های بازشونده است و با نرخ ثابتی حول در دو و

بدنی خود در حال دوران است. تغییر ارتفاع مداری، شکل  zمحور 

ماهواره و دوارن آن باعث القای اغتشاش آیرودینامیکی متغیری به 

کنترل مرتبه  شود. در هر سه روش کنترلی از ساختارماهواره می

ی در روابط حاکمبر ترم کنترل زیرا، شوداستفاده می کاهش یافته

بر روابط شود و تأثیری امیک وارد میینتنها در معادلات دماهواره 

و  11و  6در مراجع ] هایی از این ساختارنمونه.سینماتیک ندارد

 داخلی و خارجی شامل دو حلقهاین ساختار  .ند[ مطرح شده ا12

ی حلقه ای وی کنترل سرعت زاویهی داخلی، حلقهاست. حلقه

باشد. با کنترل کننده مدل وضعیت زاویه میی دنبالخارجی، حلقه

به کار گیری یک دنبال کننده  و ی داخلیای در حلقهسرعت زاویه

ای ماهواره به سمت ی خارجی وضعیت زاویهمدل وضعیت در حلقه

 شود.ای مطلوب همگرا میوضعیت زاویه

داخلی برای کنترل ی در روش کنترل دینامیک معکوس، در حلقه

سرعت از روش کنترل دینامیک معکوس، کمک گرفته می شود. 

این روش کنترل بر اساس دینامیک معکوس مشابه ساختار و قانون 

[ است، با این تفاوت که در مرجع 11کنترل به کار رفته در مرجع ]

[ از پارامترهای رودریگز اصلاح شده برای شبیه سازی وضعیت 11]

استفاده شده است. اما در این مقاله برای  و کنترل وضعیت

جلوگیری از وقوع تکینگی، قوانین با پارامترهای وضعیت کواترنیون 

اند و شبیه سازی وضعیت نیز با پارامترهای  جایگزین شده

 کواترنیون صورت گرفته است.

 در روش کنترل تطبیقی، از ساختاری مشابه ساختار روش

ا این تفاوت که برای کنترل ب ،استفاده شدهدینامیک معکوس 

[ 2مشابه مرجع ]ی داخلی، روش کنترل تطبیقی سرعت در حلقه

ای امکان کنترل وضعیت زاویه [2] به کار رفته است. در مرجع

ای در مثال این مرجع کنترل شده و تنها سرعت زاویه وجود ندارد

ای که شامل ی ساختار دو حلقه با ارائهحاضر در مقاله  است. اما

ی دنبال کننده وضعیت است، این ی کنترل سرعت و حلقهلقهح

 .بر طرف شده استمشکل 

ساختار کنترل تطبیقی نظارتی به کار رفته در این مقاله از نوع 

کننده را که سویچینگ نرم است که با منطق فازی سهم دو کنترل

کننده دینامیک معکوس کننده تطبیقی و کنترلشامل کنترل

گیری منطق فازی سرعت کند. معیار تصمیمیهستند، تعیین م

باشد. در ساختار ای کواترنیون میای و خطای وضعیت زاویهزاویه

به کار رفته در هر سه الگوریتم کنترلی با توجه به اینکه معادلات 

سینماتیک ماهواره مستقل از ترم کنترلی هستند، کنترل کننده 

شود و ای طراحی میمرتبه کاهش یافته برای کنترل سرعت زاویه

ی خارجی با استفاده از یک مدل دنبال کننده وضعیت، در حلقه

 کند.ای ماهواره نیز به سمت وضعیت مطلوب میل میوضعیت زاویه

 

 سازی حرکت وضعی ماهوارهمدل
ماهواره، گشتاورهای  معادلات حرکت وضعیدر این بخش 

اهواره سازی مداری ماغتشاشی محیطی در طول مأموریت و شبیه

به سازی ماهواره مورد نظر . در این مدلشودبررسی میمورد نظر 

ماهواره نمونه  یفیزیکابعاد . خواهد شدصلب در نظر گرفته شکل 

در دو وجه خود  نمونهنشان داده شده است. ماهواره  1در شکل

دارای پنل های باز شونده است و برای رسیدن سطوح خود به 

بدنی خود در حال چرخش  zحول محور  تعادل دمایی با نرخ ثابتی

است. مدار ماهواره نیز مدار ارتفاع پایین بیضوی شکل است که 

تغییر ارتفاع بین نقاط حضیض و اوج باعث تغییر در سرعت 

شود. مدار و فیزیک ماهواره و چگالی محیط حرکت ماهواره می
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ماهواره و دوارن آن باعث القای نیروی آیرودینامیکی متغیر و 

 متقارن شده است. نا

 

x

y

z
45

10

45

58

 
 متربر حسب سانتی . ابعاد و فیزیک ماهواره نمونه1شکل

 

محل مرکز جرم ماهواره، ماتریس ممان اینرسی و سایر مشخصات 

بیان شده است. همان طور که در  1جدولفیزیکی ماهواره در 

نه خود بخش قبل  بیان شد، ماهواره مذکور حول محور عمودی بد

با سرعت مشخصی در حال دوران است. محورهای بدنی ماهواره در 

 نشان داده شده است.1شکل

 
 مشخصات ماهواره سنجش از دور نمونه. 1جدول

 مقدار واحد پارامتر توضیحات

مختصات 

 مرکز 
[xcg y

cg
zcg] m [ 03/0- 0 005/0 ] 

ممان 

 اینرسی 
[

Ixx Ixy Ixz
Iyx Iyy Iyz
Izx Izy Izz

] kg.m2 

[
 
 
 
 684/1 007/0 063/0

007/0 528/2 002/0

063/0 002/0 431/2 ]
 
 
 
 

 

نرخ 

 zچرخش 
  RPO 

6/4یا ) 4  10
-3

رادیان بر  

 (ثانیه

جرم کل 

 ماهواره
msat kg 424/42 

 

 250ارتفاع حضیض مدار با LEOدر مدار بیضوی  نمونهماهواره 

زمان یک قرار گرفته است. کیلومتری  375ارتفاع اوج  کیلومتری و

دقیقه است. مشخصات مداری ماهواره نمونه  63/90دور مداری آن 

 بیان شده است.2در جدول
 

 

 

 مشخصه مداری ماهواره سنجش از دور نمونه. 2جدول

 مقدار مشخصه

 کیلومتر 375 ارتفاع اوج

 کیلومتر 250 ارتفاع حضیض

 0093/0 خروج از مرکز مداری

 درجه 55 زاویه میل مداری

 

 دینامیک و سینماتیک ماهواره

در مانورهای چرخشی با  زوایای بزرگ، معادلات دینامیک و 

سینماتیک ماهواره به شدت غیرخطی و دارای کوپلینگ بین 

ی دینامیک دورانی ی گشتاور اویلر، معادلهمحورهاست. طبق رابطه

 [. 13شود ]ن می( بیا1ی )ماهواره به شکل رابطه

(1)                           ̇   ̇      

 

گشتاور کلی وارده به ماهواره و برآیند گشتاور   در رابطه فوق 

-تغییرات اندازه حرکت زاویه  ̇ کنترلی و گشتاور اغتشاشی است، 

ای ماهواره رکت زاویهاندازه ح  ای ماهواره در دستگاه اینرسی و 

در ای در دستگاه اینرسی است. سرعت زاویه  در دستگاه بدنی و 

ای ماهواره برآیند اندازه حرکت اندازه حرکت زاویهرابطه فوق 

ی صلب ای بدنهای چرخ عکس العملی و اندازه حرکت زاویهزاویه

 ( این مسئله نشان داده شده است. 2در رابطه ) ماهواره است.

(2)          

 

چرخ عکس  3در این مقاله عملگرهای اصلی ماهواره مشتمل بر 

العملی است که این سه چرخ به شکل عمود بر هم در راستای 

به شکل  Cمحورهای بدنی قرار گرفته اند. در این ساختار ماتریس 

باشد. مشخصات چرخ عکس العملی می 3×3ماتریس یکه و با ابعاد 

 نشان داده شده است. 3نیز در جدول 

 
 . جدول مشخصات عملگر ماهواره نمونه3جدول 

 مقدار واحد نماد مشخصه

 3 عدد N العملیهای عکستعداد چرخ

Iw kg.m2 2/4 ممان اینرسی هر چرخ  10
 4

 

 hwmax N.m.s. 34/0 ای چرخماکزیمم اندازه حرکت زاویه

 Twmax mN.m. 3 سطح اشباع گشتاور چرخ

 wmax RPM 7800  ای چرخسطح اشباع سرعت زاویه

 

( 3ای ماهواره و چرخ عکس العملی طبق رابطه )اندازه حرکت زاویه

 شود.( بیان می4و رابطه )

(3)        (       )  

(4)               
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ی سینماتیک، ع تکینگی در حل معادلهبه منظور جلوگیری از وقو

برای توصیف وضعیت ماهواره مورد استفاده  پارامترهای کواترنیون

 گیرد. قرار می

(5)   [    
 ]  

 

  ی فوق در رابطه
    ‖ ‖باید قید  و[      ]  

  

  
معرف بردار پارامترهای وضعیت   کنند. که را برآورده       

کواترینیون است. سینماتیک وضعیت ماهواره طبق پارامترهای 

 [. 5شود ]( تعریف می6ی )کواترنیون به شکل رابطه

 

(6)  ̇  
 

 
 ( )  

 

 
[

   
 

  
      

]   

 

  ماتریس 
-به شکل زیر تعریف میطبق پارامترهای کواترنیون   

 شود.

 

(7) 
  

  [

      

      

      
] 

 

[ 5گشتاور اغتشاشی گرادیان جاذبه طبق روابط موجود در مرجع ]

سازی شده است. جهت محاسبه اغتشاش آیرودینامیکی باید شبیه

ری آن در نظر شکل و دوارن ماهواره و همچنین تغییرات ارتفاع مدا

گرفته شود. در بخش بعد روند شبیه سازی اغتشاش آیرودینامیکی 

 شود.بیان می

 

 گشتاور اغتشاشی آیرودینامیکی

های جو با سطح ماهواره نیرو و گشتاوری را به برخورد مولکول

ی انرژی کند. با فرض اینکه همهمرکز جرم ماهواره اعمال می

هواره جذب شود، نیرویی که ها در حین برخورد توسط مامولکول

 [:10کند برابر است با ]عمل می dAروی المان سطح 

(8) dfaero= 
1

2
CD v

2(n̂.v̂b)v̂bdA 

 

بردار یکه در جهت  v̂bبردار نرمال بر سطح،  ̂ المان سطح،  dAکه 

ضریب پسای  CDچگالی جو و   سرعت انتقالی در دستگاه بدنی، 

در  2/2ودینامیکی است. مقدار ضریب پسای آیرودینامیکی برابر آیر

گیری نظر گرفته شده است. برآیند نیروی آیرودینامیکی با انتگرال

یابی آید. چگالی جو با میانروی کل سطح ماهواره به دست می

به دست آمده است. طبق جدول 4بین چندین ارتفاع طبق جدول

بین نقاط حضیض و اوج مدار شود که اختلاف چگالی مشاهده می

کند. که این امر باعث تغییر ماهواره نمونه حدود ده برابر تغییر می

 مقدار نیروی آیرودینامیکی در نقاط مختلف مداری شود.

 

 [13. تغییرات چگالی بر حسب ارتفاع ]4جدول

 ارتفاع )کیلومتر( چگالی )کیلوگرم مترمکعب(

789/2  10
 10

 
200 

248/7  10
 11

 
250 

418/2  10
 11

 
300 

158/9  10
 12

 
350 

725/3  10
 12

 
400 

 

ی گشتاور ناشی از نیروی آیرودینامیکی محل اعمال برای محاسبه

نیروی آیرودینامیکی بر روی مرکز سطح هر یک از سطوح ماهواره 

شود و فرض بر این است که گشتاور به مرکز در نظر گرفته می

شود. گشتاور وارده به ماهواره برابر است با یجرم ماهواره اعمال م

[10:] 

(9) 
T=∑ r⃗i F⃗⃗i

 

i=1

 

برداری است که مرکز جرم ماهواره را به مرکز فشار المان   ⃗ بردار 

i( به دست 8ی )گیری از رابطهنیز با انتگرال  ⃗ کند. ام وصل می

هر سطح ماهواره یک  سازی و با فرض اینکهآید. برای سادهمی

 [:14توان به شکل زیر نوشت]ی فوق را میالمان است، رابطه

(10) 
T=

1

2
CD v

2 ∑Ai(n̂.v̂b)v̂b r⃗i

 

i=1

 

نیروی آیرودینامیکی پسا در جهت عکس بردار سرعت بر ماهواره 

شود. برای یک مدار بیضوی بردار سرعت طبق اعمال می

 [:15اسبه می شود ]( مح11رابطه)

(11) 
V⃗⃗⃗satellite=

 

√ a(1 e2)
{
 sin θ

e+ cos θ

0

} 

ضریب  eزاویه در مختصات قطبی مداری است و  θدر رابطه فوق 

 باشد.خروج از مرکز مدار بیضوی می

 

 الگوریتم کنترل وضعیت دینامیک معکوس
 این روش برای کنترل ماهواره در حضور عدم قطعیت ممان

اینرسی، عدم قطعیت عیب عملگر و اشباع عملگر استفاده شده 

کند. در این روش به است و بر اساس دینامیک معکوس عمل می

علت حضور ترم کنترلی در معادلات دینامیک سیستم و عدم 

حضور این ترم در سینماتیک ماهواره، قانون کنترل برای کنترل 

مطلوب مرجع  شود و سرعت مطلوب از وضعیتسرعت نوشته می

آید. با شرط ی خارجی ساختار کنترلی به دست میدر حلقه
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ای ای به سرعت زاویهنزدیک شدن و میل کردن سرعت زاویه

ای ای نیز به صورت مجانبی به وضعیت زاویهمطلوب، وضعیت زاویه

[ این روش کنترلی برای 11کند. در مرجع ]مطلوب مرجع میل می

تفاده از پارامترهای رودریگز استفاده کنترل وضعیت ماهواره با اس

 شده است. 

ی کنترل مشهور است که ها روشکنترل تناسبی مشتقی یکی از 

 شود.ی زیر محاسبه میدر آن گشتاور ورودی کنترلی طبق رابطه

(12)     [        (    )] 

 

. با ای استوضعیت مطلوب یا بردار موقعیت زاویه   پارامتر 

ی فوق، دینامیک ی دینامیک ماهواره و رابطهاستفاده از معادله

 حلقه بسته سیستم به صورت زیر خواهد بود:

(13)   ̇      (    )    

ممان اینرسی ماهواره بدون در نظر گرفتن ممان اینرسی    که 

-ی دو میعملگر است. رابطه فوق مشابه سیستم دینامیکی مرتبه

به   شوند که به نحوی انتخاب می Kو  Dی اشدکه ضرایب بهرهب

 میل کند.    به سمت   سمت صفر و 

و فرکانس   پارامترهای ماتریس ضرایب بهره که ضریب میرایی 

ی های دینامیکی ماهوارهباشند، توسط مشخصهمی   طبیعی 

ین قسمت شود. برای کنترل در اهدف و عملگرهای آن تعیین می

شود. در این روش ی دینامیک معکوس استفاده میاز کنترل بر پایه

را   و در نهایت وضعیت   ای سرعت زاویه  ورودی کنترلی 

به صورت زیر    ای با انتخاب کند. اگر سرعت زاویهکنترل می

 [:11تنظیم شود]

(14)    
 

  
   ( )(    ) 

 آید:ای توسط رابطه زیر به دست میموقعیت زاویه

(15)    ̇       

 

که وضعیت مطلوب است، میل    به سمت   ی فوق طبق رابطه

توان به عنوان فرمان سرعت ( می16ی )کند. بنابراین از رابطهمی

 ی کنترل سرعت استفاده کرد.ای به حلقهزاویه

(16)     
 

  
   ( )(    ) 

 

  ای شود سرعت زاویهکه  باعث می  حال باید ورودی کنترلی 

 را دنبال کند، تعیین کرد.   ای مطلوب سرعت زاویه

(17) 
  (     

 

  

(    )) 

 ای برابر خواهد بود با:در این شرایط دینامیک سرعت زاویه

(18)    ̇       

 

ای به صورت مجانبی به سرعت ی فوق سرعت زاویهبق رابطهط

بلوک دیاگرام این نوع  2کند. در شکلای مطلوب میل میزاویه

ی ی داخلی کنترل سرعت و حلقهکننده که متشکل از حلقهکنترل

 خارجی کنترل وضعیت است، نشان داده شده است.

   و    ی های زماندر این روش کنترلی، پارامترهای طراحی ثابت

تر ی داخلی سریعهستند. برای پایداری سیستم کنترلی باید حلقه

ی خارجی باشد و این بدان معناست که باید ثابت زمانی از حلقه

(. 2  1 تر از ثابت زمانی حلقه خارجی باشد )حلقه داخلی کوچک

و  مقادیر انتخاب شده در این تحقیق برای ثابت زمانی حلقه داخلی

نشان داده 5در جدول اند وبا سعی و خطا به دست آمده خارجی

 شده است. 
 

 . ثابت زمانی حلقه داخلی و خارجی در کنترلر دینامیک معکوس5جدول
 ثابت زمانی مقدار )ثانیه(

 : حلقه داخلی 1  1

 : حلقه خارجی 2  10

 

ز روش کنترلی فوق قانون کنترلی را برای وضعیت با استفاده ا

[ نیز بر 2کند. این روش کنترلی در مرجع ]زوایای اویلر بیان می

اساس پارامترهای رودریگز اصلاح شده بیان شده است. همان طور 

که در فصل قبل توضیح داده شد، پارامترهای رودریگز و زوایای 

اویلر دارای تکینگی هستند. پارامترهای رودریگز اصلاح شده در 

 رسد دچار مشکل درجه می   360نقاطی که زاویه به 

شوند. به همین دلیل در این مقاله برای جلوگیری از تکینگی می

ها بازنویسی شده تکینگی قانون کنترلی فوق توسط بردار کواترنیون

ها، بردار ی سینماتیک کواترنیوناست. به این منظور طبق رابطه

 ی کنترلای که به صورت سیگنال فرمان به حلقهسرعت زاویه

 [.12شود]( محاسبه می19ی )شود، طبق رابطهسرعت اعمال می

(19)      
 

  
  ( )(    ) 

 

-وضعیت مطلوب یا بردار موقعیت زاویه   ی فوق پارامتر در رابطه

سرعت     ها بیان شده است و ای است، که توسط کواترنیون

یداری مجانبی مدل مرجع وضعیت باشد. پاای مطلوب میزاویه

 آید:ماهواره نیز مطابق روابط زیر به دست می

(20)    ̇       

(21)    ̇        

 

میل کرد     به سمت   اگر روابط فوق برقرار باشد، یعنی وقتی 

کند. با استفاده از روابط کواترنیون و میل می   به سمت   

ینامیک معکوس در این قانون کنترلی مشکل تکینگی نیز رفع د

 شود.می
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E(q)

u

هراوهام کیمانید

 ̇ =   1( 𝑑 +    ×  )  

سوکعم کیمانید رلرتنک

1

 
 

+

 𝑑  

+

هراوهام کیتامنیس

 𝑑  

  

 ̇  1

 
 

 𝑑  

q+

-
 𝑑 =  

2

 1

  ( )(   𝑑 )  

تیعضو لدم هدننک لابند

)تعرس لرتنک هقلح( یلخاد هقلح

)تیعضو هدننک لابند هقلح( یجراخ هقلح

 ( ) =  ×   
 

 2

(   𝑑 ) 

روسنس

روسنس

 
 : بلوک دیاگرام کنترل وضعیت ماهواره بر اساس دینامیک معکوس2شکل

 

 الگوریتم کنترل وضعیت تطبیقی

کنترل پسخوراند تطبیقی برای سیستم  الگوریتمدر این بخش 

شود. می طراحی[ 2غیرخطی طبق مرجع ] دارای عدم قطعیت و

 ی دینامیکی ماهواره را به شکل زیر بازنویسی نمود: توان معادلهمی

 

(22)  ̇( )   ( ( ))    ( )    

        ( )  [  ( )   ( )   ( )]  

 ̇          ⏟      
 ( ( ))

     ( )⏟    
  ( )

 

          [

      

      

      
] 

 

تابع ماتریسی  (( ) ) متغیر حالت،  ( ) در رابطه فوق 

باشد. ماتریس ضرایب می  سیگنال کنترلی و  ( ) غیرخطی، 

عت زاویه بردار سر  ماتریس ممان اینرسی ماهواره و  Iماتریس 

( 23باشد. با در نظر گرفتن مدل مرجع به شکل رابطه )ای آن می

 داریم:

(23)  ̇ ( )  [
    

       
  ]    [

    

  
  ]  ( )    

 

   ]   که 
    

سیگنال  rمتغیر حالت مدل مرجع و   [ 

   لقه کنترل سرعت بوده و ابعاد ورودی ح
متناظر با ابعاد بردار   

   متغیرهای حالت و ابعاد 
باشد. متناظر با ابعاد بردار کنترل می  

های مثبت معین ماتریس               های ضرایب ماتریس

قرار به نحوی است که روابط زیر بر ( ) هستند. هدف تعیین 

 باشد:

(24) 
{

   
   

‖ ( )     ( )‖   

  𝑑
   
   

‖   ( )    ( )‖   
 

⇒    
   

‖ ( )    ( )‖    

 

مسیر مطلوبی است که باید دنبال شود. در کنترل  ( )  که 

تطبیقی مدل مرجع هدف از بین بردن خطای بین خروجی 

باشد. خطای تعقیب به شکل یستم و خروجی مدل مرجع میس

 ( )   ( ) شود. بنابراین دینامیک خطا تعریف می ( )    

 آید:( به دست می25مطابق رابطه )

(25)  ̇( )  ( ( ( ))    ( ))  (     ( )     ) 
 

و تابع پیوسته و    و  Θی با فرض اینکه ماتریس ضرایب بهره

 وجود داشته باشد، به طوری که: ( ) مشتق پذیر 

(26)  ( )   Λ  ( )        

(27)  Λ        

تعریف زیر  به صورت ( ) در ماهواره برای کنترل سرعت تابع 

 .شودمی

  ( )

 [        
   

   
             ]

  

 

ساز دینامیکی به شکل با یک جبران ( ) با فرض اینکه فرمان 

( 29( تولید شود و ورودی کنترلی مطلوب مطابق رابطه )28رابطه )



  زهرا صمدی خوشخو

 25 

باشد. همچنین  قانون کنترل به شکل یک جبران ساز طبق رابطه 

 شود:زیر تعریف می

(28)  ̇ ( )    ( ( )   ( )   ( )) 

 ( )    ( ) 
 

( )  که   [  ( )       
 

 
   

  ]
 

     باشد و می 

( ) ی رابطه کند. خطای کنترل نیز به صورت را تضمین می   

    ( )  کنترل مطلوب:   شود. که تعریف می ( )   

 

(29)   ( )  Λ(  ( )  ( )    ( )   ( )) 

 

به سمت    به نحوی است که مقدار خطای    هدف یافتن تابع 

 :   صفر همگرا شود. با تعریف 

(30)   ( )   ( )   ( )  ( )  ( )     ( )  ( )
      

 

  شوند وبه شکل زیر محاسبه می ( )  و  ( ) و  ( ) که توابع 

 آید.[ به دست می2طبق معادله ریکاتی موجود در مرجع ]

 

(31) 
 ( )  Λ  ( ) [

  ( ( ))

 

 
 

 
   

]   

  ( )  [
 ( ( ))

 ( )
] 

(32)  ( )

 Λ( ̇ ( )  ( )   ̇ ( )  ( )

    ( ) [    
 

 
   ]

 

 ̇  ( )

   ( )  
  ( ( )     ( )))    ( )   ( ) 

 

ماتریس ضرایب هستند. قوانین تطبیق پارامترها    و    ،   ،   

نظیم پارامترهای ( هستند، که با ت36( تا )33به شکل رابطه )

 دهند.کننده کارآیی سیستم را افزایش میکنترل

 

(33)  ̇ ( )      ( )  
 ( )   

(34)  ̇ ( )      ( )   
 ( )   

(35)  ̇ ( )     ( )  ( )  
 ( )   

(36)  ̇ ( )    ( )  ( )  
 ( )   

 

ی قانون ضرایب بهره            های ی فوق ماتریسدر رابطه

های ثابت و مثبت معین هستند. تطبیق بوده و همگی ماتریس

طبق با سعی و خطا پارامترهای طراحی برای کنترل تطبیقی 

 اند.در نظر گرفته شده6جدول

 
 

 

 کننده تطبیقیلپارامترهای کنتر.6جدول

 مقدار پارامتر

 u 100 

   1000 

Λ 

[
 
 
 
 1 صفر صفر

صفر 1 صفر

صفر صفر 1 ]
 
 
 
 

 

 

 ی مدل وضعیتکنترل وضعیت با استفاده از دنبال کننده

ی داخلی و خارجی تشکیل کنترل کننده طراحی شده از دو حلقه

ی کنترل سرعت می باشد، که ی داخلی، حلقهشده است. حلقه

نترل تطبیقی مدل مرجع شرح داده شده در بخش قبل در قانون ک

گیرد. به علت اینکه هدف از طراحی کنترل کننده، آن جای می

ی خارجی وضعیت با استفاده از کنترل وضعیت می باشد، در حلقه

شود. به نحوی که سرعت یک دنبال کننده وضعیت کنترل می

طلوب در ی داخلی، طبق وضعیت مای مطلوب برای حلقهزاویه

ساختار کنترلی مورد  3شود. شکلی خارجی محاسبه میحلقه

 دهد.استفاده را نشان می
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X_c = u(t)

E(q)

u

هراوهام کیمانید

 ̇ =   1( 𝑑 +    ×  )  

 لدم یقیبطت هدننک لرتنک
هتفای شهاک هبترم عجرم

1

 
   

+

 𝑑  

+

هراوهام کیتامنیس

 𝑑  

  

 ̇  1

 
 

 𝑑  

q+

-

 𝑑 =  
2

 1

  ( )(   𝑑 )  

 هدننکدیلوت
 یدورو
متسیس

r

لدم هدننک لابند

)تعرس لرتنک ی هقلح( یلخاد ی هقلح
)تیعضو لرتنک ی هقلح( یجراخ ی هقلح

 
 : بلوک دیاگرام کنترل وضعیت ماهواره به روش کنترل تطبیقی مدل مرجع3شکل

 

 

و در   ای سرعت زاویه  در ساختار کنترلی ورودی کنترلی 

کند. پایداری مجانبی مدل مرجع را کنترل می  نهایت وضعیت 

 [:4آید ]وضعیت ماهواره مطابق روابط زیر به دست می

(37)    ̇       

ی داخلی که حلقه کنترل سرعت در ساختار فوق باید سرعت حلقه

ی خارجی باشد. بنابراین سرعت باشد، بیشتر از سرعت حلقهمی

شود، به شکل ده سرعت فرمان داده میای که به کنترل کننزاویه

 زیر محاسبه شود:

(38)     
 

  
  ( )(    ) 

بلوک تولیدکننده ورودی سیستم گشتاوری را به سیستم اعمال 

ای کند که با اعمال این گشتاور به مدل مرجع سرعت زاویهمی

   لوب یعنی ای مطبا سرعت زاویه   مرجع تولید شده یعنی 

 برابر باشد. 

 

 کنترل وضعیت تطبیقی نظارتی
-در این تحقیق کنترل کننده سطح بالا با منطق فازی سهم کنترل

های سطح کنندهکند. کنترلهای سطح پایین را مشخص میکننده

پایین برای ساختار کنترل تطبیقی نظارتی، دو کنترل کننده 

د. ورودی سیستم نظارتی باشنهای قبل میطراحی شده در بخش

باشد. خروجی ای ماهواره، خطای وضعیت و زمان میسرعت زاویه

کننده تطبیقی است. سهم این سیستم سهم اشتراک کنترل

( از 39کننده دینامیک معکوس نیز طبق رابطه )اشتراک کنترل

 شود. روی سهم کنترل تطبیقی تعیین می

(39)             

کننده بر اساس دینامیک سهم کنترل    وق که در رابطه ف

سهم کنترل کننده تطبیقی است که توسط   معکوس و 

 4شود. بلوک دیاگرام این ساختار کنترلی در شکلناظرتعیین می

طبق این بلوک دیاگرام ناظر که طبق قانون  شود.نشان داده می

های سیستم کنترلی  فازی عمل می کند، با توجه به خروجی

باشد.  گیرد که سهم هریک از قوانین کنترل چقدر می تصمیم می

شود که دو روش کنترلی طراحی شده در طبق شکل مشاهده می

-های سطح پایین و کنترلکنندههای قبل به عنوان کنترلبخش

-کننده با منطق فازی به عنوان کنترل کننده سطح بالا عمل می

ای ماهواره و خطای هگیری ناظر بر اساس سرعت زاویتصمیمکند.

 گیرد.وضعیت، به کمک منطق فازی صورت می
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 : بلوک دیاگرام کنترل وضعیت تطبیقی نظارتی4شکل

ترسیم شده است. توابع  6و شکل 5توابع عضویتی شود در شکل

ای و خطای وضعیت کواترنیون با سه عضویت برای سرعت زاویه

اند. توابع عضویت مربوط به هر وسط و زیاد مدل شدهمقدار کم، مت

 نشان داده شده است. 6و  5یک از این سه مقدار در شکل

 

 
 ای. تابع عضویت سرعت زاویه5شکل

 

 
 . تابع عضویت خطای پارامتر وضعیت6شکل

 

کننده تطبیقی که خروجی تابع عضویت مربوط به سهم کنترل

شود. مدل می7جود در شکلسیستم فازی است، با تابع عضویت مو

مقدار بسیار کم، کم، متوسط، زیاد و خیلی  5این تابع عضویت با 

تابع عضویت  5زیاد مدل شبیه سازی شده است. نمودار مربوط به 

 در شکل مشاهده می شود.

 

 
 . تابع عضویت سهم کنترل کننده تطبیقی7شکل

 

شود، سهم ناظر با استفاده از قوانین فازی که برای آن تعریف می

کند. برای این منظور کننده تطبیقی را مشخص میاشتراک کنترل

قانون طراحی شده است. قوانین فازی  18در کنترل کننده فازی 

از آنجا که قانون کنترل تطبیقی، اند. تعریف شده7با مطابق جدول

های بالا عملکرد مطلوبی ندارد در حالی که ایدر سرعت زاویه

میک معکوس بهتر است، سهم کنترل تطبیقی عملکرد کنترل دینا

تر در نظر در این شرایط نسبت به کنترل دینامیک معکوس کم

شود. از طرفی کنترل تطبیقی در جاهایی که به دقت گرفته می
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کند. زیادی نیاز است و سرعت زاویه نیز کمتر است، بهتر عمل می

 شوند.بنابراین قوانین فازی به شکل زیر تعریف می

 
 قوانین فازی سیستم نظارتی. 7لجدو

شماره 

 قانون

سرعت 

 ایزاویه

خطای وضعیت 

 کواترنیون

سهم کنترل 

 تطبیقی

 خیلی کم کم کم 1

 خیلی کم متوسط کم 2

 خیلی کم زیاد کم 3

 خیلی کم کم متوسط 4

 خیلی کم متوسط متوسط 5

 خیلی کم زیاد متوسط 6

 خیلی کم کم زیاد 7

 خیلی کم متوسط زیاد 8

 خیلی کم زیاد زیاد 9

 خیلی زیاد کم کم 10

 زیاد متوسط کم 11

 کم زیاد کم 12

 متوسط کم متوسط 13

 کم متوسط متوسط 14

 خیلی کم زیاد متوسط 15

 کم کم زیاد 16

 خیلی کم متوسط زیاد 17

 خیلی کم زیاد زیاد 18

 

 شبیه سازی
اره نمونه در ، دو مانور برای ماهوها روشسازی هر یک از برای شبیه

 شود. نظر گرفته می

 

 

 . ثابت زمانی حلقه داخلی و خارجی در کنترلر دینامیک معکوس8جدول
 واحد مقدار پارامتر مشخصه

وضعیت 

ای زاویه

 اولیه

[      ]
  [60 60 [صفر

T

 deg 

سرعت 

ای زاویه

 اولیه

[         ]  [ رصف [صفر       
T

 deg/s 

سرعت 

ای زاویه

 مداری

       0659/0 deg/s 

زمان 

رسیدن به 

وضعیت 

 نهایی

ts 200 s 

زمان 

 سازیشبیه
T 

یا یک دور ثانیه  7/5437

 مداری
s 

نرخ 

چرخش 

حول محور 

z 

Ω 2636/0 deg/s 

وضعیت 

ای زاویه

 مطلوب

[      ]
صفر]   صفر [صفر

T

 deg 

 

هر سه الگوریتم کنترلی پیشنهادی باید سیگنال ورودی مطلوب 

نشان داده شده، دنبال کنند. طبق این  8زاویه را که در شکل

ی درجه به صفر و زاویه 60سیگنال زوایای رول و پیچ از مقادیر 

کند. دور در هر مدار تغییر می 4با نرخ  360سمت از زاویه صفر تا 

ی سمت، ماهواره در یک با توجه به نرخ چرخش طبق شکل زاویه

چرخد و مقدار زاویه سمت از بار به دور خود می 4دور مداری 

 کند.درجه تغییر می 360ی صفر تا زاویه

 



  زهرا صمدی خوشخو

 29 

 
 ای. ورودی مطلوب وضعیت زاویه8شکل

 

شود که این ی مختلف باید معیاری تعیین ها روشی برای مقایسه

شانگر برتری هر روش نسبت به دیگری است. برای بررسی معیار ن

( 40ای طبق رابطه )ی کنترلی تابع هزینهها روشکارآیی هر یک از 

 شود.پیشنهاد می
(40) 

   ∫ (        
     )𝑑 

 

 

 

 

ماتریس ضرایب وزنی هستند، که در این    و  w1در رابطه فوق 

-این ضرایب، به صورت ماتریس واحد در نظر گرفته می قسمت

ی اهمیت توان، نسبت به درجهشوند. ماتریس ضرایب وزنی را می

-نیز زمان شبیه Tهای تابع هزینه تغییر داد. پارامتر هر یک از ترم

سازی برای یک دور مداری است. با کمینه شدن تابع هزینه فوق 

شود. این ضعیت مینیمم میمقدار تلاش کنترلی در کنار خطای و

ی کنترلی پیشنهادی و ها روشی معیار، معیاری برای مقایسه

مقادیر  9شود. در جدولمحسوب می ها روشسنجش کارآیی این 

 ( برای هر سه روش محاسبه شده است.40تابع هزینه رابطه )

 
ی کارآیی کنترلرهای طراحی شده بر اساس تابع هزینه مقایسه. 9جدول

 پیشنهادی

مقدار تابع 

 Jهزینه 
 روش کنترلی

1458/3  10
5+
 کنترل وضعیت بر مبنای دینامیک معکوس 

8202/2  10
5+
 کنترل وضعیت تطبیقی 

5744/1  10
5+
 کنترل وضعیت تطبیقی نظارتی 

 

های تلاش کنترلی برای هر یک از سه الگوریتم کنترلی در شکل

ان داده شده است. نشثانیه از ابتدای مأموریت  300در  11تا 9

شود که مقدار گشتاور در هر سه روش در ابتدای مشاهده می

مأموریت که نرخ چرخش کنترل نشده است، بالاست و پس از 

ی بین سه یابد. از مقایسهکنترل نرخ چرخش این مقدار کاهش می

شود که در ابتدای مانور روش پیشنهادی در مانور اول مشاهده می

کنترل تطبیقی بیشترین و در روش کنترل  تلاش کنترلی در روش

ترین مقدار خود را دارد و در روش بر اساس دینامیک معکوس کم

-کنترل تطبیقی نظارتی مقدار آن در بین این دو روش قرار می

گیرد. این پدیده با توجه به اینکه کنترل تطبیقی نظارتی، بخشی از 

معکوس را به کنترل تطبیقی و بخشی از کنترل بر اساس دینامیک 

 گیرد، قابل توجیه است.کار می
 

 
ثانیه  300در  . تلاش کنترلی قانون کنترل بر اساس دینامیک معکوس9شکل

 ابتدای مأموریت

 

ی ابتدای مأموریت ثانیه 20مقدار گشتاور در حدود  10طبق شکل

شود، نسبت به وقتی تنها الگوریتم کنترل تطبیقی به کار گرفته می

-تر بوده و سیستم در حد اشباع خود حرکت مییشب ها روشسایر 

 شوند.های عکس العملی وارد اشباع میکند و چرخ
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 ثانیه اول مأموریت 300در  . تلاش کنترلی قانون کنترل تطبیقی10شکل

 

 
ثانیه ابتدای  300در  . تلاش کنترلی قانون کنترل تطبیقی نظارتی11شکل

 مأموریت

 

نشان  12تطبیقی نظارتی در شکل سهم کنترل تطبیقی در کنترل

ی سطح بالا که با کنندهداده شده است. این سهم توسط کنترل

شود که در شود. مشاهده میکند، تعیین میمنطق فازی عمل می

ای مقدار زیادی دارد و ابتدای مانور با توجه به اینکه سرعت زاویه

زی تر است، ناظر با توجه به قوانین فاخطای وضعیت نیز بیش

تری را برای کنترل تطبیقی در نظر تعریف شده برای آن مقدار کم

شود و گیرد. در انتها که ماهواره وارد مود تصویربرداری میمی

شود، ای آن در جهت محور طولی و عرضی صفر میسرعت زاویه

ی تطبیقی مقداری نزدیک به عدد یک را دارد. کنندهسهم کنترل

-زمان توسط کنترل تطبیقی انجام میتر کنترل در این یعنی بیش

 شود و سهم کنترل بر اساس دینامیک معکوس نزدیک صفر است.

 

 
 . سهم کنترل کننده تطبیقی در کنترل تطبیقی نظارتی12شکل

برای روش کنترل در یک دور مداری خطای وضعیت را  13شکل

دهد. این خطا اختلاف بر اساس دینامیک معکوس نشان می

ای خروجی مدل ماهواره مطلوب و وضعیت زاویه ایوضعیت زاویه

شود، پس از کنترل مقدار این است. همان طور که مشاهده می

به علت تأخیر ایجاد شده در  zدر محور  کند.خطا به صفر میل می

-الگوریتم خطای وضعیت حول این محور به مقدار ثابتی میل می

ثانیه در  10این امر بدان علت است که یک تأخیر در حدود کند.

سیستم وجود دارد.این تأخیر به علت ساختار کنترلی ارائه شده و 

ی مدل مرجع کنندهی خارجی کنترل است که شامل دنبالحلقه

ی خارجی در تعیین مقدار تأخیر باشد.ثابت زمانی حلقهوضعیت می

 005/0در حد  xتأثیر مستقیم دارد. دقت کنترل وضعیت در محور 

 باشد.درجه می 023/0مقدار  yدرجه و در محور 

 

 
 . خطای وضعیت در روش کنترل بر اساس دینامیک معکوس13شکل

ترسیم 14برای الگوریتم کنترل تطبیقی خطای وضعیت در شکل

شده است. روند تغییرات خطای وضعیت در این روش کنترل 
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ها مشابه کنترل بر اساس دینامیک معکوس است اما دقت آن

 xای برای محور است. خطای وضعیت زاویهاندکی با هم متفاوت 

درجه  006/0مقدار حدوداً  yدرجه و در محور  006/0حدوداً مقدار 

به علت تأخیر ایجاد شده در الگوریتم خطای  zدر محور  می باشد.

 کند.وضعیت حول این محور به مقدار ثابتی میل می

 
 . خطای وضعیت در روش کنترل تطبیقی14شکل

یت برای کنترل تطبیقی نظارتی طبق شکل زیر مقدار خطای وضع

در این الگوریتم نیز با توجه به ساختار مشابهی که به  خواهد بود.

به علت وجود تأخیر در سیستم  zکار گرفته شده است، حول محور 

ی مطلوب وجود ی اویلر سمت ماهواره و زاویهاختلافی بین زاویه

 خواهد داشت.

 
 کنترل تطبیقی نظارتی . خطای وضعیت در روش15شکل

 

دور مداری عملکرد کنترل تطبیقی نظارتی در  یکدر  16در شکل

 باشد.تعقیب زوایا به خوبی قابل مشاهده می

 
 . تعقیب مسیر زوایا توسط الگوریتم کنترل وضعیت تطبیقی نظارتی16شکل

 

در  ای توسط الگوریتم تطبیقی نظارتینمودار تعقیب سرعت زاویه

شود که ترسیم شده است. مشاهده می 17در شکل نیم دور مداری

این الگوریتم نیز توانایی تعقیب سرعت زاویه ای را با دقت خواسته 

باشد، دارد و الزام سیستم رادیان بر درجه می 0001/0شده که 

 سازد.کنترل وضعیت را برآورده می
 

 
طبیقی ای مطلوب توسط الگوریتم کنترل وضعیت ت. تعقیب سرعت زاویه17شکل

 در نیم دور مداری نظارتی
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ای چرخ عکس العملی در الگوریتم کنترل تغییرات مومنتم زاویه

وضعیت تطبیقی نظارتی نیز مشابه دو روش کنترل بر اساس 

دینامیک معکوس و کنترل تطبیقی است و الزام سیستم کنترل 

قابل مشاهده  18سازد. این روند در شکلوضعیت را برآورده می

 است. 

 
العملی در الگوریتم کنترل وضعیت تطبیقی ای چرخ عکس. مومنتم زاویه18شکل

 نظارتی

 

برای بررسی اثر عدم قطعیت های پارامتری مقدار ممان اینرسی 

ام پنج برابر افزایش داده شده  50ی اصلی در سه محور در ثانیه

است. در این حالت تغییرات بسیار جزیی در گشتاور تولیدی 

 شود. مشاهده می 19ترل وضعیت تطبیقی مطابق شکلالگوریتم کن

 
 تغییرات گشتاور کنترل کننده تطبیقی در اثر اعمال عدم قطعیت. 19شکل

کننده تطبیقی در ی قوام بیش از حد کنترلرفتار فوق نشان دهنده

باشد. زیرا تغییرات زیادی در برابر عدم قطعیت اعمال شده می

ای نیز عدم قطعیت در سرعت زاویه گشتاور ایجاد نشده است. تأثیر

ای سیستم در تغییرات سرعت زاویه20قابل مشاهده است. در شکل

برابر اعمال عدم قطعیت برای الگوریتم کنترل تطبیقی نشان داده 

 شده است.

 
 ای در الگوریتم کنترل تطبیقیتأثیر عدم قطعیت بر روی سرعت زاویه. 20شکل

 ثانیه ابتدای مأموریت 150در 

کننده ای در کل مأموریت با استفاده از کنترلمودار سرعت زاویهن

تطبیقی در حضور عدم قطعیت نیز به شکل زیر خواهد بود که 

 ای است.نشانگر تعقیب مطلوب سرعت زاویه

 
 ای در الگوریتم کنترل تطبیقیتأثیر عدم قطعیت بر روی سرعت زاویه. 21شکل

 در یک دور مداری
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فوق به الگوریتم دینامیک معکوس نیز  با اعمال عدم قطعیت

ای که شود. به دلیل ساختار کنترلی ویژهشرایط مشابهی ایجاد می

به کار گرفته شده است و از آنجا که این ساختار در موارد خرابی 

رود این الگوریتم پیشنهادی نیز در برابر عدم بیشتر به کار می

 قطعیت از قوام مطلوبی برخوردار است.

 
ای در الگوریتم کنترل بر اساس تأثیر عدم قطعیت بر روی سرعت زاویه. 22شکل

 دینامیک معکوس

های سطح پایین قوام مناسبی را در برابر کنندهاز آنجا که کنترل

دهند، بنابراین سیستم تطبیقی عدم قطعیت از خود نشان می

نظارتی نیز عملکرد مطلوبی را در برابر عدم قطعیت از خود نشان 

ای و از قوام کافی برخوردار است. این مسأله در سرعت زاویه داده

 نشان داده شده است.23حاصل از این الگوریتم در شکل

 
ای در الگوریتم کنترل تطبیقی تأثیر عدم قطعیت بر روی سرعت زاویه. 23شکل

 ثانیه ی اول مأموریت 150در  نظارتی

کننده از کنترلای در کل مأموریت با استفاده نمودار سرعت زاویه

تطبیقی نظارتی در حضور عدم قطعیت نیز به شکل زیر خواهد بود 

 ای است.که نشانگر تعقیب مطلوب سرعت زاویه

 
ای در الگوریتم کنترل تطبیقی تأثیر عدم قطعیت بر روی سرعت زاویه. 24شکل

 نظارتی

 

 گیری نتیجه
ره حول با توجه به نوع ماهواره، مدار قرارگیری آن، دوران ماهوا

های سیستم کنترل وضیعت مانند توان و محدودیت zمحور بدنی 

های کنترل وضعیت توسعه داده شده و و اشباع عملگر، الگوریتم

اند. الگوریتم کنترل وضعیت اول که یک مورد بررسی قرار گرفته

روش کنترل غیرخطی و استاتیک است، در مواردی که سرعت 

تری که نیاز دارد، توجه به گشتاور کمای اولیه زیاد باشد، با زاویه

کننده برای تواند مورد استفاده قرار گیرد. بنابراین، این کنترلمی

باشد. مود کنترل نرخ چرخش و مود کاهش نوسانات اولیه مفید می

الگوریتم کنترلی دوم، الگوریتم کنترل تطبیقی است که از دقت 

م قطعیت و تغییرات مطلوبی برخوردار است و قابلیت مواجهه با عد

آهسته ی پارامترها را دارد. در این الگوریتم پس از کنترل سرعت 

تری نسبت به روش ای، گشتاور کمای و کاهش سرعت زاویهزاویه

کننده در ابتدای مأموریت که کنترل اول نیاز دارد. اما این کنترل

سرعت زاویه ای زیاد است، گشتاور زیادی را نیاز دارد. محدودیت 

توان سیستم کنترل وضعیت و اشباع عملگر در چینین شرایطی 

شود. این الگوریتم باعث افت عملکرد این الگوریتم کنترلی می

تواند در هر شرایطی پایدار شود، بنابراین برای حل مشکلات نمی

الگوریتم کنترل تطبیقی، کنترل تطبیقی نظارتی پیشنهاد شده 

شود، ناپایداری سیستم می است. کنترل تطبیقی در شرایطی باعث

تواند در  تمام شرایط مورد استفاده قرار گیرد. به همین دلیل نمی
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از این رو کنترل تطبیقی نظارتی برای حل این مشکل  پیشنهاد 

گردید. با این راهکار کارآیی سیستم بهبود بخشیده شده است 

ای که کنترل کننده تطبیقی نظارتی  علاوه بر کاهش خطا، بگونه

دهد. در این ساختار ناظر بر اساس مقدار گشتاور را نیز کاهش می

ها، کنندهمنطق فازی و با توجه به خروجی سیستم بین کنترل

دهد. در واقع ناظر با استفاده از منطق فازی سویچ نرم انجام می

ها را برای کنترل وضعیت کنندهسهم اشتراک هر یک از کنترل

ای سیستم فازی که سرعت و خطا هکند. برای ورودیتعیین می

می باشند، با توجه به شناخت از سیستم توابع عضویت و قوانین 

مشخصی  تعریف شده است بر اساس این قوانین سهم هر یک از 

 ها برای کنترل سیستم تعیین شده است. کنندهکنترل

نتایج به دست آمده از الگوریتم کنترل تطبیقی نظارتی نشانگر 

یستم کنترل وضعیت هستند. کنترل تطبیقی نیز به تأمین الزام س

ای اولیه زیاد است، الزامات سیستم جز در مواردی که سرعت زاویه

کند. کنترل بر اساس دینامیک کنترل وضیعت را تأمین می

ی مورد های سیستم کنترل وضعیت ماهوارهمعکوس هم نیازمندی

پس از کنترل  تری دارد.سازد، اما دقت کمبررسی را برآورده می

تر از الگوریتم کند، بیشسرعت مقدار گشتاوری که تولید می

کنترل تطبیقی است، از این رو الگوریتم کنترل تطبیقی و بعد از 

 آن الگوریتم کنترل تطبیقی نظارتی طراحی شده است.

گشتاور در ابتدای مأموریت برای هر سه الگوریتم کنترل وضعیت 

ر کاهش می یابد. گشتاور تولیدی در زیاد است و بعد از آن بسیا

ابتدای مأموریت توسط الگوریتم کنترل تطبیقی بیش ترین مقدار و 

گشتاور الگوریتم کنترل بر اساس دینامیک معکوس کم ترین مقدار 

 باشد.و گشتاور الگوریتم تطبیقی نظارتی در بین این دو می

است همچنین برای کنترل وضعیت ماهواره، ساختاری ارائه شده 

که این ساختار امکان استفاده از قوانین کنترل کاهش مرتبه یافته 

های سازیسازد. ساختار پیشنهادی با توجه به شبیهرا فراهم می

ها نیز عملکرد مناسبی تواند در حضور عدم قطعیتانجام شده می

 داشته باشد.
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