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 مقدمه -1

یابد. صفحات خورشیدي، می هاي فضایی روز به روز فزونیپذیر در ماموریتهاي انعطافاستفاده از ماهواره

ها ها هستند. ماهوارهپذیر در ماهوارهجمله ملحقات انعطاف زا ادیویی و رادارههاي راجاذبه، آنتنگرادیانهاي بوم

خود، تحت تاثیر اغتشاشات داخلی و خارجی زیادي هستند. ازجمله اغتشاشات داخلی عمر  در طول مدت

پذیر و ناهمراستایی بردار تراست اشاره کرد. اغتشاشات توان به تلاطم سوخت، نوسانات الحاقات انعطافمی

مجموعه  محیطی از قبیل گشتاورهاي آیرودینامیکی، فشار تشعشعات خورشیدي و گشتاور گرادیان جاذبه،

سیستم شود. زیرریزي شده ماهواره دچار اختلال میها، وضعیت برنامهگشتاورهایی هستند که در اثر اعمال آن

گیري و سپس محاسبه نیرو افزارهاي اندازهگیري وضعیت توسط سختتعیین و کنترل وضعیت، وظیفه اندازه

یکی از پذیر . کنترل وضعیت ماهواره انعطافو گشتاور مورد نیاز جهت کنترل و انجام مانور وضعیت را دارد

 انگیز در مبحث کنترل است. موارد چالش
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 Likins، 1971ال آغاز شد. در س 1966پذیر از سال هاي انعطافاولین مطالعات در حوزه کنترل وضعیت ماهواره

رائه کردند. اپذیر با استفاده از مختصات هیبرید را ، نتایج کنترل وضعیت ماهواره انعطافFleischer [1]و 

Johnston و Thornton [2]، لاستیک رماي ناشی از تابش خورشید و تاثیر آن بر جابجایی ابه بررسی اثر گ

زاویه مطلوب شود.  تواند باعث جابجایی ماهواره نسبت بهد. این گرما مینپردازها و دینامیک ماهواره میپانل

در شرایط  ML 1989ام برداري حول یک سیارک نزدیک زمین با ندر فاز ماموریتی داده MUSES-Cفضاپیماي 

هاي لپذیري پانکه تراستر اصلی آن خاموش بود، دو پدیده تلاطم سوخت و انعطافجاذبه و درحالیکم

، ابتدا [3]و همکاران  Kubota، 2003خورشیدي را در این ماموریت ملاقات و بازگشت تجربه کرد. در سال 

اومت و عملکرد آن مق سیستم کنترل و ناوبري فضاپیما و سپس سناریو ملاقات و بازگشت را ارائه کردند. پس از

 .است سیستم توسط شبیه سازي عددي به اثبات رسیده

 ین،زم يمانند حسگرها یريگاندازه يهاافزارتوسط سخت یتوضع یريگاندازه یت،کنترل وضع یستمسیرز در

 یروسکوپیژ بر اصول یسرعت مبتن هايیرگانتگرال ،سرعت يحسگرها ستاره، يحسگرها ید،خورش يحسگرها

وسط عملگرها مانند کنترل ت يو گشتاور مورد استفاده برا یروشود. سپس نمی سنج ها انجامیسو مغناط

با توجه  یشرانشپ یستمسزیر شود.یم یدتول یسیمغناط هايگشتاوردهنده و یالعملعکس يهارانشگرها، چرخ

 یستمسیرکند. زیم یجادا يایهو زاو یانتقال يهادر سرعت ییراتیبه بدنه، تغ یو گشتاور اعمال یرون ینبه تام

ها نسبت تراستر شوند.یم یمتقس یکی( و الکتریع)جامد و ما یمیاییبه سه دسته گاز سرد، ش ییفضا یشرانشپ

رفتار  یجادکنند که سبب ایروشن کار م-دارند؛ اما تنها در مود خاموش يعملگرها سرعت مانور بالاتر یربه سا

متناسب با سطح  یخطمود شبه یک، تراستر در 1PWPFمانند  ییسازهااستفاده از گسسته. با شودیم یرخطیغ

از جمله  ییهایتفرکانس مز يپهنا-پالس يپهنامدولاتور . یردگیم مورد استفاده قرار يگشتاور فرمان ورود

مدولاتورها دارد.  یرنسبت به سا یمقابل تنظ يتعدد پارامترها یلبالا به دل پذیريانعطافو  یینپا یشرانمصرف پ

 راه حصول تراست است. ینتررانشگر گاز سرد ساده

 ، ازGeminiماهواره  1961و سال  Mercuryماهواره  1963سال  ،یروس Vostokماهواره  1961سال  در 

ه تحلیل و ب، 1986در سال  Plescia [4]و Wie هستند که از رانشگرها بهره گرفتند. هاییپروژه نیجمله اول

 می هاي خورشیدي منعطفطراحی سیستم کنترل وضعیت مبتنی بر تراستر براي فضاپیمایی داراي آرایه

قرار  PWPFتور ها به شدت تحت تاثیر مدولاپذیري آرایهپردازند. در طول مانورهاي فاز حفظ موقعیت، انعطاف

 ت.  ي طراحی الگوریتم پایداري سازي وضعیت ضروري اسکردن اثرات در پروسهگیرد، و لذا لحاظمی

Al-Saif محوره یک ماهواره  کنترل وضعیت سه به، [5]و همکارانLEO پردازند. العملی میبا عملگر چرخ عکس

 یروين یککه مانند  یزانینام ینا یراتتأث ی،العملعکس يهادر چرخ یزانینام یکفرض وجود  با مقاله یندر ا

 یزممکان یکاست و از  گرفته قرار یها مورد بررسبر ارتعاشات پانل شود،یوارد م یستمبه س ی نوسانیخارج

جهت همراه   سهماهواره در یچرخش ینامیکیاست. مدل د کنترل ارتعاشات استفاده شده يها براپانل به متصل

 مقاله یناست. ا قرار گرفته یاند، مورد بررسمدل شدهیموشنکو ت یرکه با ت یرپذانعطاف یديخورش هايصفحه با

عدم  گرفتنمقاله با در نظر ینمدل نکرده است. در ا یبرنول-اولر یرها را با تاست که پانل یاز اندک مقالات یکی

حرکت  باعث موضوع ینکه ا شودیبه ماهواره وارد م يمندزمان یروين ،یواکنش يهااز چرخ یکیتعادل در 
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مانند جاذب  مکانیزم یکها از کنترل ارتعاشات صفحه يبرا .شودیها مجهت و ارتعاشات صفحه یکماهواره در 

 .استفاده شده است یرت يدر راستا یارتعاشات در مکان مناسب

He  وGe [6]، ماهواره با  د.ندهکنترل مرزي ارتعاشات دو پانل خورشیدي یک ماهواره را مورد بررسی قرار می

سازي طرف این جرم متمرکز مدل برنولی در دو-یک جرم متمرکز و دو پانل خورشیدي ماهواره با دو تیر اویلر

ارد. مسئله دها متقارن است و در سیستم، میرایی لزج وجود چنین فرض شده که ارتعاشات پانلشده است. هم

انسیل و دوتابع گرفتن تابع پتوف است که با در نظراصلی به دست آوردن قانون کنترلی بر اساس تئوري لیاپان

 دیگر، به عنوان تابع لیاپانوف قانون کنترلی بدست آمده است.

Rad  فحات انعطافصاي حاکم بر ماهواره با ل مرزي معادلات پارهدینامیکی و کنتر سازيمدل ،[7]و همکاران-

رات حرکت مداري اي حول زمین فرض شده و تاثید. ماهواره در یک مدار دایرهندهپذیر را مورد بررسی قرار می

ت حاکم بر سیستم شده و با این فرضیات، معادلاها درنظرگرفته بر روي حرکت دورانی، انتقالی و ارتعاشات پانل

ثرات اشود. همچنین است. تاثیرات حرکت مداري بصورت اغتشاشات ناچیز در نظرگرفته می ستخراج شدها

ناطیسی زمین هاي آیرودینامیکی، تاثیرات فشار تشعشعات خورشیدي و میدان مغگرادیان جاذبه، نیروگشتاور 

کنترل مرزي  دو پانل به روشکنترل زاویه ماهواره، مکان و موقعیت ماهواره و ارتعاشات است.  بررسی شده

ف اثبات شده و با اي بررسی گردید. پایداري مجانبی و نمایی به روش پایداري لیاپانومعادلات دیفرانسیل پاره

 ساند.ردر نظر گرفتن اغتشاشات شبیه سازي انجام و کنترلر طراحی شده سیستم را به زاویه مطلوب می

Avanzini  کنترل وضعیت یک ماهواره بررسی  به ،[8]و همکارانLEO  عکسبا استفاده از سه عملگر چرخ-

بینی سازي کنترل پیشپیاده روش ،[9]و همکاران  Murilo. اندپرداختهگشتاوردهنده مغناطیسی العملی و سه 

 د.ندهپذیر را ارائه میانعطاف –براي یک ماهواره صلب در زمان واقعی 1مدل

پذیري و اعمال گشتاورهاي اغتشاشی هاي انعطافیت ماتریس اینرسی، وجود المانقطع با توجه به عدم

ي نظریه کنترل مقاوم از اواخر دهه باشد.یماهواره م یتجهت کنترل وضع یروش مناسبکنترل مقاوم  محیطی،

ل مود لغزشی کنتر ،[10] همکارانو  Bangانجام گرفت.  کوچکبا ارائه قضیه بهره 1980ي و اوایل دهه1970

د. قانون کنترلی پیشنهادي شامل دهنپذیر ارائه میمحوره براي یک فضاپیماي انعطافبراي مانور چرخشی سه

پذیر به عنوان یک پارامتر کنترلی است. نتایج مرکز بدنه صلب و انعطافالعملی داخلی بین گشتاورهاي عکس

پذیر ها و ارتعاشات ساختار انعطافرلی مود لغزشی در مهار کردن لرزشدهد که قانون کنتسازي نشان میشبیه

پذیر با را براي فضاپیماي انعطاف ∞H خروجی غیرخطی-فیدبککنترل  ،[11] و همکاران Bai موثر است.

 .کنندهاي ورودي ارائه میاغتشاشات خارجی، اختلالات ماتریس اینرسی و محدودیت

 Cheng پذیر در پرواز آرایشی به همراه وضعیت مختصات چهار ماهواره انعطاف کنترل ،[12] و همکاران

لغزشی براي جبران کنترل تطبیقی مود، ابتدا دادند. در این پژوهشتایی عملگرها را مورد بررسی قرار ناهمراس

 آرایش، با توجه به سپسشود. پذیري و اغتشاشات خارجی و خطاي نصب عملگرها طراحی میاثرات انعطاف

 یارتباط یربدون تأخ یاسم یستمس يبرا وضعیتکنترل  يشده، استراتژیتهدا يبر اساس توپولوژ یماهافضاپ

تواند کنترل وضعیت هر ماهواره به تنهایی را تضمین کند، همچنین میشده . قانون کنترلی طراحیشودیم یجادا

ارائه و بررسی  به [13]و همکاران  Leeشود. ها در پرواز آرایشی حفظ میوضعیت هماهنگ با سایر ماهواره
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العملی مورد استفاده داراي خطاي نصب بوده و کنترل . چرخ عکساندکنترل تطبیقی ردیابی ماهواره پرداخته

 .قطعیت مقاوم است ارائه شده به این عدم

Malekzadeh [14]هاي آن با استفاده از اي ماهواره الاستیک و حذف نوسانات بالک، به کنترل وضعیت زاویه

العملی به عنوان است. در این مقاله اثر دینامیکی چرخ عکسپرداخته μترکیب روش وارون دینامیک و سنتز 

شده، توانایی در تعقیب نظرگرفته شده است. کنترل ترکیبی طراحیمحوره ماهواره در در کنترل سه عملگر

 ها و نویز حسگرها را دارد.ها، اغتشاشقطعیت ها در حضور عدممسیر و حذف نوسانات بالک

Malekzadeh [15] ، پذیر غیر خطی با استفاده از بستانعطافکنترل فعال مقاوم ارتعاشات یک ماهواره 

د. در این مقاله، از دو کنبررسی میرا براساس منطق کواترنیون هاي پیزوالکتریک به عنوان عملگر و حسگر 

براي کنترل میزان انحراف بالک و یک حلقه بیرونی براي کنترل وضعیت  حلقه کنترلی شامل یک حلقه داخلی

 است. ماهواره استفاده شده

کننده مدل پذیر به کمک کنترلبر انعطافزاویه فراز یک ماهواره به کنترل، [16] بافقی و همکاران صادقیان

 بر با درنظرگرفتن اثرات انعطافابتدا معادلات حرکت ماهوارهد. نپردازپیش بین مبتنی بر شبکه عصبی می

در  هاي الاستیک سازه، اثرات آیروالاستیسیتهترماست. سپس با افزودن  پذیري در صفحه فراز استخراج شده

اي که شبکه تواند پرنده را در محدودهدهد که کنترل طراحی شده، میشود. نتایج نشان مینظرگرفته می

کننده بسیار وابسته به انجام درست و دقیق فرآیند موزش دیده است کنترل نماید. هرچند که کارایی کنترلآ

ر با درنظرگرفتن دینامیک بلیت و قدرت آن در کنترل ماهوارهاما از طرف دیگر قاب ،است شناسایی سیستم در آن

 شود.پذیر آن جز مزایاي آن محسوب میغیرخطی و انعطاف

هاي داخلی قطعیت هاي گرادیان جاذبه از جمله عدمهاي خورشیدي و بومپذیري ناشی از آرایهاثرات انعطاف

پذیري با استفاده است. در این مقاله، دینامیک ماهواره با در نظر گرفتن اثرات انعطافوارد بر دینامیک ماهواره 

سازي شده است. با مطالعه مراجع کواترنیون استخراج و شبیه عادلات سینتیک و سینماتیک و منطقاز م

-هزینه و پیادهمقاوم یافت شد که از نظر بار محاسباتی، کم  PIDمختلف در زمینه کنترل مقاوم، تنها کنترل 

عملگر مورد استفاده در این ماهواره براي  ها ساده است.پذیر و سایر مدلسازي آن براي مدل ماهواره انعطاف

پذیر از جمله باشد که استفاده همزمان رانشگر و دینامیک انعطافانجام فرامین کنترلی، عملگر رانشگر می

ه آن پرداخته شده است. سطح تراست و پارامترهاي هایی است در سایر مراجع مطالعه شده کمتر بچالش

سازي بعدي عملگر رانشگر، با استفاده از الگوریتم فراابتکاري ژنتیک بهینه شده است. بهینه PWPFمدولاتور

 قطعیتمقاوم جهت افزایش دقت در پاسخ با الگوریتم ژنتیک خواهد بود. سایر عدم  PIDپارامترهاي کنترلی 

 دینامیک ریس اینرسی و گشتاور خارجی تصادفی وارد به سه محورمات قطعیتشده، عدم هاي در نظر گفته 

پذیر با در سازي شیوه کنترلی مقاوم نوین براي ماهواره انعطافاست. هدف از این مقاله، طراحی و پیاده ماهواره

بهینه، ساده و عملیاتی نظر گرفتن دینامیک عملگر رانشگر است که در عین پاسخ ارائه پاسخ صحیح، دقیق و 

پذیر، کنترل طراحی شده، ضمن ارائه پاسخ دقیق و بهینه با در نظر گرفتن اثر رانشگر بر دینامیک انعطاف باشد.

روند کلی انجام پژوهش  (1) شکل هاي بیان شده از مقاومت قابل قبولی برخوردار است.در برابر عدم قطعیت

  دهد.را نمایش می
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 نمایی از روند کلی پژوهش -1شکل 

 

 مدلسازی سینتیک و سینماتیک -2

چرخد را در نظر بگیرید. دو صفحه خورشیدي که در یک مدار دایروي می هپذیر به همراي انعطافیک ماهواره

تگاه مختصات هاي مختصات مناسب را تعیین کرد. نخستین دستگاه مورد استفاده، دسبراي شروع باید دستگاه

دستگاه مختصات بعدي،  هستند.  ) IZ - IY - IX  (ن مرکز جرم زمین و محورهاي آن آاینرسی است که مبدا 

مبدا این دستگاه با حرکت مرکز جرم و شود ( تعریف میRZ – RY – RXدستگاه مرجع مداري است که با )

مختصات بدنی است که مرکز جرم آن کند. آخرین دستگاه مختصات، دستگاه ماهواره در مدار حرکت می

هاي ( نمایشی از دستگاه2باشد. شکل)می  (BZ – BY – BXهاي آن )منطبق بر مرکز جرم ماهواره و محور

 مختصات است.

 :[17]شوندپذیر با فرض جابجایی کوچک الاستیک به شکل زیر نوشته میمعادلات سینتیک ماهواره انعطاف
 

(1) 𝐉ω⃗⃗ ̇ + 𝐜𝟎η⃗ ̈ = −ω⃗⃗ × (𝐉ω⃗⃗ + 𝐜𝟎η⃗ ̇) + u⃗ + T⃗⃗ d 

(2) η⃗ ̈ + 2𝛏𝚲η⃗ ̇ + 𝚲2η⃗ = −𝐜𝟎
𝐓ω⃗⃗ ̇ 

 

 
 هاي مختصاتنمایش دستگاه -2شکل 
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𝐉در این معادلات = diag (J1, J2, J3)  ضربی براي کاهش  هايماتریس اینرسی ماهواره است و ممان اینرسی

= ω⃗⃗ اند؛شدهپیچیدگی معادلات صفر درنظر گرفته [ω1, ω2, ω3]
T اي بدنی نسبت به هاي زاویهبردار سرعت

گشتاور T⃗⃗ d و   u⃗شود؛ بردار گشتاور کنترلی نمایش داده میω0 مداري با اي چارچوب اینرسی است؛ سرعت زاویه

پذیر و بدنه صلب ماتریس کوپلینگ بین اجزا انعطاف 𝐜𝟎 چنیناغتشاشی خارجی وارد بر ماهواره است؛ هم

ماتریس فرکانس مودال هستند.  𝚲ماتریس میرایی مودال و  𝛏بردار جابجایی مودال،   η⃗شود؛ تعریف می

T⃗⃗ d که مقدار آن به طور دقیق معلوم نیست ولی  گشتاور اغتشاشی تصادفی محیطی است‖T⃗⃗ d‖ ≤ d̅.  ماتریس

 بدنه است.  پذیر برتاثیر صفحات انعطاف دهنده چگونگی، نشان𝐜𝟎پذیر و بدنه صلب کوپلینگ بین اجزا انعطاف

= rبراي بردار  به معناي ضرب خارجی و ×rگذاري نشانه [r1, r2, r3]
T  شود:زیر تعریف می و بصورت 

 

(3) r× = [
0 −r3 r2
r3 0 −r1

−r2 r1 0
] 

 
 شود:معادلات سینماتیک وضعیت ماهواره به شکل زیر تعریف می

 

(4) 

q⃗ v = e⃗ i sin
α

2
 ; i = 1,2,3 

 

q0 = cos
α

2
 

 
 

q⃗ v قسمت برداري کواترنیون وq0  هاي است. اگر مولفه قسمت اسکالر آنq⃗ ̇  محاسبه شود، با دانستن شرایط

از آن، مقادیر کواترنیون در هرلحظه محاسبه شده و تفسیر نسبتا کاملی از وضعیت ماهواره  گیرياولیه و انتگرال

 آید.بدست می
 

(5) q⃗ ̇ = [
q̇0

qv̇
] = [

−1

2
q⃗ v

Tω⃗⃗ 

1

2
(q0I + q⃗ v

×
)ω⃗⃗ 

] =
1

2
[−qv

T

F
] ω⃗⃗  

 
دستگاه مختصات بدنی نسبت به دستگاه  ايهاي زاویهسرعت شاملسینماتیک ماهواره  دو عامل مهم در

 مختصات مرجع و سرعت دستگاه مختصات بدنی نسبت به دستگاه مختصات اینرسی است.

 

(6) ω⃗⃗ BI = ω⃗⃗ BR  +  ω⃗⃗ RIB 
 

با استفاده از  ω⃗⃗ BI شود.اي بدنی گفته میي زاویههاکه به آن نرخ rو  qو  p از عبارتند ω⃗⃗ BRي بردار هامولفه

 .[18]آیدرابطه زیر بدست می
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(7) [

ω1

ω2

ω3

] = [
p
q
r
] + 𝐜 [

0
−ω0

0
] 

 

براي مدار در چارچوب بدنی دستگاه مرجع مداري نسبت به چارچوب اینرسی اي ، سرعت زاویه ω⃗⃗ RIBبردار

 عبارت است از: دایروي کپلري
 

(8) ω⃗⃗ RIB = [

ωRIBx

ωRIBy

ωRIBz

] = 𝐜 [
0

−ω0

0
] 

 

 برحسب روابط کواترنیون به فرم زیر است. 𝐜کسینوس هادي ماتریس 

 

(9) 
𝐜 = (q0

2 − q⃗ v
2
)I + 2q⃗ vq⃗ v

T
− 2q0𝐐 

(10) 𝐐 = [

0 −q3 q2

q3 0 −q1

−q2 q1 0
] 

 

و وضعیت در هرلحظه محاسبه اي بدنی هاي زاویهبا استفاده از معادلات دینامیک حرکت ماهواره، مقادیر نرخ

شود. بلوک کنترل گشتاور کنترلی جهت به حداقل رساندن خطاي شده و با وضعیت مطلوب مانور مقایسه می

 شود.می دهد. در ادامه بلوک کنترل شرح دادهوضعیت را محاسبه و به عملگر فرمان می

 

 مقاوم PIDکنترل  -3
)ماهواره( براساس قوانین فیزیکی است. مدل واقعی با  سیستماولین گام طراحی کنترل، یافتن مدل دینامیکی 

پذیر و دیگر هایی دارد. در شرایط عملی، مصرف سوخت، نوسانات الحاقات انعطافشده تفاوتمدل طراحی

شود که ماتریس اینرسی دقیق معین نباشد. همچنین گشتاورهاي اغتشاشی محیطی به فاکتورها سبب می

ها شناخته شده نیست و گشتاورهاي مزاحمی هم وجود دارند که رفتار و مدل واقعی آن شوند.ماهواره القا می

شوند. در این موارد نظریه کنترل مقاوم براي اطمینان از عملکرد می نوعی عدم قطعیت براي ماهواره محسوب

د. فرض نظریه ریزي شنظریه کنترل مقاوم پی به بعد 1980هاي شود. از حدود سالسیستم استفاده می صحیح

، خطا دارد. سیستم طراحی رفته براي طراحی مدل دینامیکی سیستمکارهاي بهکنترل مقاوم این است که مدل

شده با  ري مقاوم دارد؛ یعنی سیستم طراحیپایداهایی دارد. اولا ویژگی شده بر اساس نظریه کنترل مقاوم

دارد؛ یعنی سیستم طراحی شده به رغم وجود انحراف مشخصات ماند. ثانیا عملکرد مقاوم وجود انحراف پایدار می

 پاسخ مطلوب را دارد.

پذیر با وجود اغتشاشات ناشناخته ارائه مقاوم براي کنترل وضعیت ماهواره انعطاف PIDاین بخش، کنترل  در

 قطعیت ماتریس اینرسی، گشتاورهاي اختلالی تصادفی و اغتشاش ناشی از المان انعطاف . عدم[17] شودمی

مقید  مقاوم PIDاشباع عملگرها و الزامات عملکردي، کنترل با در نظرگرفتن  است. پذیري در نظرگرفته شده
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اي و گشتاور محدودیت و اشباع هستند. قیدهاي اشباع سرعت زاویه يعملگرها دارا ینهمچن شود.طراحی می

ω̅̅̅ کنترلی اعمالی بصورت  = 0.1
rad

s
u̅ و = 0.5N.m  .است 

 

(11) u⃗ = sat(−k̅dω⃗⃗ − k̅pq⃗ v − k̅Iν⃗ ) − d̅sgn(βω⃗⃗ + l2q⃗ v) 

(12) ν⃗ ̇ = c1ω⃗⃗ + c2q⃗ v −
1

2
αF⃗ ω⃗⃗  

 

مثبت هستند و باتوجه به اثبات پایداري لیاپانوف  همگی اسکالرهاي αو   β، l2 ، kd ،kp  ،kI  ،c1 ،c2عبارات 

 X آید. تابع اشباع بردارست می( بد13اند. مقدار ترم انتگرالی با استفاده از رابطه )انتخاب شده [17]در مرجع 

 شود.( تعریف می14) بصورت رابطه
 

(13) ∫ ν⃗ ̇ dt = ∫( c1ω⃗⃗ + c2q⃗ v)dt −
1

2
α∫ F⃗ ω⃗⃗ dt = ∫( c1ω⃗⃗ + c2q⃗ v)dt −

1

2
α(q⃗ v − q⃗ v(0)) 

(14) X⃗⃗ = −k̅dω⃗⃗ − k̅pq⃗ v − k̅Iν⃗  

(15) sat(X⃗⃗ ) = {

X       , ‖X‖ ≤ u̅

u̅
X

‖X‖
       , ‖X‖ > u̅

 

 

 در حالت اشباع به فرم زیر هستند. PIDضرایب کنترلی 

 

(16) 

k̅d = {
kd       , ‖ω‖ < ω̅

   δdkd        , ‖ω‖ ≥ ω̅ 

k̅p = {
kp       , ‖ω‖ < ω̅

 kp  /δp        , ‖ω‖ ≥ ω̅ 

k̅I = {
kI       , ‖ω‖ < ω̅

 kI  /δI        , ‖ω‖ ≥ ω̅
 

 

انتخاب  [17]کنند و مانند قبل، از مرجع ضرایب به کاررفته در پارامترهاي کنترلی اشباع، شرایط زیر را ارضا می

 اند.( آورده شده1اند که همگی در جدول )شده
 

 

(17) 
δd > 1    δp > 1    δI > 1 

δd > δI > δp 
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 مقاوم PIDپارامترهاي کنترل  -1جدول 
 

 

 مقدار پارامتر مقدار پارامتر مقدار پارامتر

kp 5 β 05/0 c1 025/0 

kd 20 δp 2 c2 005/0 

kI 1/0 δI 5 l2 01/0 

α 1 δd 10   

 عملگر تراستر -4
از  یکی .شودیم یخط یررفتار غ یجادخاموش روشن کار کنند که سبب اتوانند در مود یتنها مرانشگرها 

است.  فرکانس يپالس پهنا يمدولاتور پهنا ي،ورود یگنالس يسازگسسته يمورد استفاده برا يمدولاتورها

یتراستر ارسال م یبرق یررا به ش یفرمان یگنالفرکانس، س يپالس و پهنا يپهنا یمتنظ یلهمدولاتور به وس ینا

 یتاز بلوک اشم یبیترک PWPFمدولاتور .شودمیخاموش بودن آن در هر لحظه مشخص  یاکند که روشن 

منطقه  یکرله روشن خاموش ساده با  یک1یگرتر یتبلوک اشم است. بکیدحلقه ف یکو  یلترفیشپ یگر،یکتر

آن  یداده شود خروج یگرتر یتبه بلوک اشم Uonاز  یشترمثبت ب يکه ورود یاست. زمان یسترزیسمرده و ه

Um .کمتر از  يورود کهیزمان ینچنهم خواهد بودUoff  مقدار  اینشود. یصفر م یگرتر یتاشم یگردد خروج

مده آبدست  يکم شده و مقدار خطا يورود یگنالاز س یدبکحلقه ف یکدر مرحله بعد با استفاده از  یخروج

محدوده   Uoffو Uon ینفاصله ب شود.یگرمیتر یتوارد بلوک اشم ادیلتر مجدف یشپ یکپس از عبور از 

 این مدولاتور مزیت .هستند   Km،Tm ،Uon ،Uoff یمقابل تنظ يپارامترها دهد.یمدولاتور را نشان م یسترزیسه

پذیري بالا به دلیل تعدد پارامترهاي قابل تنظیم و مصرف هایی از قبیل نزدیک بودن به عملکرد خطی، انعطاف

روشن یا پهناي پالس شناخته  ، با عنوان رلهبرسد Uoff به   Uonگذرد تا دارد. مدت زمانی که میپیشران پایین 

شود که خروجی شود. از سوي دیگر، زمان رله خاموش به مدت زمانی گفته مینمایش داده می Tonشده و با 

 شود:تر به صورت زیر تعریف میدو پاراممعادلات این  .شودمیبیان  Toffبرسد و با  Uonفیلتر از صفر به پیش

 

(18) 

Ton = −Tmln {1 +
h

km[r(t) − Um] − Uon
} 

Toff = −Tmln {1 −
h

kmr(t) − Uoff
} 

 

به عنوان یک قید صنعتی بر روي طراحی دیکته 2ترین پارامترهایی که غالبا به وسیله شیر برقییکی از مهم

 شود.( است که به وسیله معادله زیر محاسبه میTminشود، پهناي پالس مینیمم )می

                                                                                                                                                                      
 

1 Schmitt trigger 
2 Solenoid valve 
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(19) Tmin = −Tmln {1 −
h

Umkm
} 

 
 هایی است که براي ماهوارهکنندهطراحی کنترلترین مراحل حساسیکی از PWPF تنظیم پارامترهاي

افت گیرند، زیر مقدار نامناسب این پارامترها معمولا موجب ایجاد پسهاي داراي رانشگر مورد استفاده قرار می

شدن اضافی رانشگرها یا مصرف بالاي سوخت و در برخی موارد ناپایداري سیستم  بالا در خروجی، روشن

توانند تخمین دقیقی هاي تحلیلی مانند توصیف توابع نمیساز روشخطی گسسته. به دلیل طبیعت غیرشودمی

 سازي استفاده خواهد شد.هاي وسیع داشته باشند، لذا از روش بهینهدر بازه PWPFاز عملکرد 

 

 مقاوم مقید PIDو کنترل  سازی تراسترینهبه -5
تعداد ضرایب کنترلی ثابت هستند.  شود؛ در این حالتسازي تراستر پرداخته میبه بهینهدر مرحله اول 

سازي دو هدفه است. با سازي رانشگر یک مسئله بهینهو مسئله بهینه تراسترهاي مورد استفاده دوازده عدد

تعریف توابع هدف، متغیرهاي طراحی و قیود مسئله حل خواهد شد. در گام اول، استفاده از الگوریتم ژنتیک و 

 اي مطلوب از پارامترهاي طراحی بدست آید.تلاش برآن است که بازه

کردن جابجایی مودال و دومین هدف افزایش براي این منظور دو تابع هدف وجود دارد. اولین هدف کمینه

است. در این حالت  Tو  Km،Tm،Uoff  ،hاي طراحی در این مسئله سرعت رسیدن به فرمان است. پارامتره

بر حسب متر پذیر در هر راستا هاي انعطافالمانجابجایی مودال  η(، 20در معادله ) سازي نامقید است.بهینه

پذیر در هر راستا هاي انعطاففرض بر آن است که جابجایی المان است. وضعیت قسمت برداري کواترنیون qvو 

 متفاوت است.
 

 

(20) 

OF1 = ‖η‖ = √η1
2 + η2

2 + η3
2 + η4

2 

OF2 = ‖qv‖ = √q1
2 + q2

2 + q3
2 

 بازه متغیرهاي طراحی بهینه سازي رانشگر حالت اول -2جدول 
 

 متغیر طراحی
 بازه

 حد پایین حد بالا

km 10 1 

Tm 1 05/0 

Uoff 5/0 05/0 

h 49/0 05/0 

T 2 1/0 
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هاي بدست پرتو جواب ، جبهه(3) در شکلدهد. براي متغیرهاي طراحی را نشان می انتخابی(، بازه 2جدول )

هاي الگوریتم ژنتیک در جدول شود. جواب بهینه تقریبا در وسط نمودار پرتو است. مشخصهآمده مشاهده می

هیستریزیس  به اندازه مقدار  Uoffهمواره از   Uonکند که ( بیان می18است. رابطه ) نمایش داده شده (3)

نیروي   Fzو Fx ،Fyگشتاورهاي تولیدي از تراستر،  Tzو Tx ، Ty (، مقادیر21در رابطه ) مدولاتور بزرگتر است.

  بازوي گشتاور در هر راستا هستند. dzو dx ،dyتراست در هر راستا و 

 

(21) 
Uon = Uoff + h 

Tx = Fx. dx  , Ty = Fy. dy  , Tz = Fz. dz    

نقطه انتخاب (، 3با توجه به شکل )شود. می شده مشاهده متغیرهاي طراحی انتخاب(، مقادیر 4در جدول )

شود سازي اصلی، مشاهده میکند. با جایگذاري این پارامترها در شبیهرا برآورده می سازيبهینه قیدهاي، شده

 پذیر مطلوب است. هاي انعطافکه سرعت انجام مانور و میرایی المان

تر و دقت پاسخ را بالاتر توان بازه متغیرهاي طراحی را کوچکسازي در حالت اول، مینتایج بهینهبا استفاده از 

شود. در این مسئله نیز دو تابع هدف وجود دارد. سازي افزوده میبرد. در این حالت دو قید به مسئله بهینه

ترلی است که سبب کمتر در هر سه راستا و به طبع کاهش تلاش کن کردن سطح تراستاولین هدف کمینه

شود. هدف دوم افزایش چابکی و سرعت سیستم در انجام دستور فرمان شدن مصرف سوخت و وزن ماهواره می

اي بین پاسخ تابع هدف اول و دوم است، زیرا این دو هدف در تقابل توسط رانشگر است. پاسخ بهینه مصالحه

 شوند.توابع هدف به فرم زیر تعریف می با هم هستند.
 

 پارامترهاي الگوریتم ژنتیک براي بهینه سازي رانشگر حالت اول -3جدول 

 مقدار پارامتر

 57 اندازه جمعیت

 نسل 57 شرط توقف بهبود پرتو

 1 احتمال تقاطع

 05/0 احتمال جهش

 5/0 درصد پنالتی

 

 بهینه سازي رانشگر حالت اولمشخصات نقطه بهینه براي  -4جدول 

 مقدار متغیر طراحی

mK 6/7 

mT 62/0 

offU 13/0 

h 26/0 

T 1/1 
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 حالت اول جبهه پرتو بهینه سازي رانشگر -3شکل 

 

را بالاتر تر و دقت پاسخ توان بازه متغیرهاي طراحی را کوچکسازي در حالت اول، میبا استفاده از نتایج بهینه

شود. در این مسئله نیز دو تابع هدف وجود دارد. سازي افزوده میبرد. در این حالت دو قید به مسئله بهینه

در هر سه راستا و به طبع کاهش تلاش کنترلی است که سبب کمتر  کردن سطح تراستاولین هدف کمینه

سرعت سیستم در انجام دستور فرمان شود. هدف دوم افزایش چابکی و شدن مصرف سوخت و وزن ماهواره می

اي بین پاسخ تابع هدف اول و دوم است، زیرا این دو هدف در تقابل توسط رانشگر است. پاسخ بهینه مصالحه

 .شوندتوابع هدف به فرم زیر تعریف می با هم هستند.
 

 

(22) 

OF1 = ∑∫|T⃗⃗ i|dt

3

i=1

 

OF2 = ∑∫|q⃗ v|dt و  ∑∫|q⃗ 0 − 1|dt  

3

i=1

3

i=1

 

 

زمان در هر سه راستا باید کمینه -اهداف، قدرمطلق سطح زیر منحنی تراستساختن این به منظور برآورده

الزامات مانور  هاي وضعیت کمینه شود. ازخرین لحظه مانور، سطح زیر منحنی کواترنیونچنین در آشود. هم

 نهپذیري و اجراي فرمان مطلوب است که به شکل قیدهاي مسئله بهیهاي انعطافشدن المان این ماهواره میرا

 ( نمایش داده شده است.6(. بازه متغیرهاي طراحی در جدول )5 )جدول شوندسازي نمایان می

با استفاده از الگوریتم فراابتکاري ژنتیک و شرط توقف بهبود پرتو پس از گذشت چند نسل، مسئله به جواب   

با کمترین تراست و مصرف  اي بین توابع هدف است. یعنییکتایی رسید. این نقطه بهینه بدست آمده، مصالحه

هاي الگوریتم ژنتیک در کند. پارامترها و مشخصهترین همگرایی را دارد وهر دو قید را برآورده میانرژي، سریع

 .( به شرح زیر است8مشخصات نقطه بهینه در جدول ) است. ( نشان داده شده7جدول )
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 رانشگرقیود بهینه سازي  -5جدول 

 بازه قید

‖qv‖ اندازه قسمت برداري کواترنیون  < 0.005 

‖η‖ اندازه جابجایی مودال < 0.005 

 

 بازه متغیرهاي طراحی بهینه سازي رانشگر حالت دوم -6جدول 

 متغیر طراحی
 بازه

 حد پایین حد بالا

mK 8 7 

mT 8/0 6/0 

offU 2/0 1/0 

h 3/0 02/0 

T 5/1 1 

 

 پارامترهاي الگوریتم ژنتیک براي بهینه سازي رانشگر حالت دوم -7جدول 

 مقدار پارامتر

 57 اندازه جمعیت

 نسل 57 شرط توقف بهبود پرتو

 1 احتمال تقاطع

 05/0 احتمال جهش

 5/0 درصد پنالتی

 

 مشخصات نقطه بهینه براي بهینه سازي رانشگرحالت دوم -8جدول 

 مقدار متغیر طراحی

mK 39/7 

mT 713/0 

offU 117/0 

h 225/0 

T 07/1 
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کردن سوخت ، کمینه کردن مقدار تراست به منزله کمینهباتوجه به رابطه تراست و مقدار سوخت مصرفی

شده از مشخصات بهینه براي اجراي فرمان کنترلی صادرمصرفی و کاهش وزن ماهواره است. حال تراستري با 

 باشد.شود تنها عملگر فعال، رانشگر بهینه شده میموجود است. فرض می PIDکنترل

در مرحله دوم، با استفاده از الگوریتم ژنتیک و تعریف توابع هزینه و پارامترهاي طراحی جدید، ضرایب کنترل 

PID ساز و گسستهPWPF .و مقدار تراست همزمان بهینه خواهند شد 
 

 

 

(21) 

OF1 = ∑∫|T⃗⃗ i|dt

3

i=1

 

OF2 = ∑∫|q⃗ v|dt و  ∑∫|q⃗ 0 − 1|dt  

3

i=1

3

i=1

 

 

نقطه ستاره، مقادیر تراستر بهینه ( نمایش داده شده است. موقعیت 4سازي جدید در شکل)جبهه پرتو بهینه

شده جدید، وضعیت بهتري نسبت به مرحله  دهد که نقاط بهینهبلی است. پرتو بدست آمده نشان میشده ق

مقاوم مقید بهینه با  PIDبا اعمال کنترل  است. 021/0قبل دارند. مقدار پهناي پالس مینمم در این حالت 

 .شود، نتایج زیر حاصل میعملگر تراستر بهینه

 

 سازی و نتایجشبیه-6

 از اطلاعات زیر استفاده شده در محیط سیمولینک، MATLABافزار سازي توسط نرمبراي انجام شبیه

پذیري (، مشخصات وضعیت و پارامترهاي انعطاف11دهد. جدول )( شرایط اولیه را ارائه می10است. جدول )

هاي وضعیت هدف در این مانور رسیدن به زوایاي صفر در هر راستا و میرا شدن جابجاییدهد. ماهواره را نمایش می

 شود.مقاوم مقید بررسی می  PIDشود که عملگر فعالی وجود ندارد و کارایی کنترل مودال است. در ابتدا فرض می
 

 
 مقاوم مقید وعملگر رانشگر PIDجبهه پرتو بهینه سازي  -4شکل 
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 مقاوم مقید وعملگر رانشگر PIDبهینه سازي  شخصات نقطه بهینه برايم -9جدول 

 مقدار متغیر طراحی

m
K 3/6  

m
T 9/0  

off
U 06/0  

h 26/0  

T 8/0  

P
K 2/0  

D
K 5/26  

I
K 001/0  

β 055/0  

l2 08/0  

 

 پذیرشرایط اولیه ماهواره انعطاف -10جدول 

 واحد مقدار پارامتر

 ــــ ]T]0.8- 0.4 0.2 0.4 وضعیت اولیه

 T]0.04- 0.05- 0.07[ 1/s هاي زوایه ايسرعت

 ـــ 40×1 مختصات مودال

 s/1 40×1 سرعت جابجایی مودال

 

 پذیرمشخصات ماهواره انعطاف -11جدول 

 واحد مقدار پارامتر

 diag (100,75,50) kg.m2 (𝐉) اینرسی ماهواره

 T]2.5  1.8  1  0.7[ 1/s (Λ) ماتریس فرکانس مودال

 ــــــــ ]T]0.0252  0.0128  0.0086  0.0056 (ξ) ضریب میرایی

1.078 (ω0) اي مداريزاویهسرعت × 10−3 1/s 

] (0c) ماتریس کوپلینگ
7 −1.2 1.1 1.2

1.2 0.9 2.5 −2.6
2.2 −1.7 −0.8 −1.1

]

T

 kg.m2 

 (Td) اغتشاشی گشتاور

 5
√3

3
 × 10−4(sin t + rand(1)) N.m 
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 مقاوم مقید PIDبا اعمال  توسط ماهوارهانجام مانور وضعیت  -5شکل 

 
 

 
 مقاوم مقید PIDمودال با اعمال  تغییرات بردار مختصات -6شکل 

 

 

 
 مقاوم مقید PIDبا اعمال اي سرعت زاویهتغییرات  -7شکل 
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ثانیه با  80شود که وضعیت مطلوب پس از گذشت با دقت در نمودار وضعیت با منطق کواترنیون، مشاهده می

هاي سرعت شود. نمودار جابجایی مودال بر حسب زمان تاییدي بر اعمال محدودیتحاصل می 001/0دقت 

رسیده است.  07/0شود ماکزیمم جابجایی مودال، به مقدار اي و گشتاور کنترلی است. چنانچه مشاهده میزاویه

 . شوندپذیري میرا مینیه اثرات انعطافثا 100همچنین در مدت زمان 

دهد که اولا در لحظه اخر ( نشان می7است و شکل ) 1/0اي در طول انجام مانور کمتر از ماکزیمم سرعت زاویه

 اي به صفر رسیده و وضعیت در صفر پایدار خواهد بود؛ ثانیا در تمام لحظات قید سرعت زاویهمانور سرعت زاویه

 PIDپردازد. با استفاده از شیوه کنترلی بررسی گشتاورکنترلی تولیدي می( به 8اي برآورده شده است. شکل )

ها رعایت شدند؛ مسئله اشباع گشتاور شود که در همه لحظات مانور، محدودیتمقاوم و اعمال قیود، مشاهده می

و با انرژي کمی میرا شد. در حقیقت با  پذیري در زمان کماي حل شد؛ المان انعطافکنترلی و سرعت زاویه

تر وضعیت مطلوب بدست امده است. کنترل طراحی شده مقاومت مطلوبی تلاش کنترلی مناسب و چابکی سریع

شده، فعال شده و فرمان پذیري دارد. در مرحله بعد تراستر بهینهبه گشتاور اغتشاش خارجی و المان انعطاف

  کند.م را اجرا میمقاو PIDکنترلی صادره از کنترل 
کند. در مقایسه ثانیه اجرا می 150رانشگر بهینه شده، وضعیت فرمان را بعد از  شود که( مشاهده می8در شکل )

راستا افزایش داشته و سرعت اجراي فرمان نیز افزایش داشته است. علت این با حالت قبل، مقدار فراجهش در هر

کند. پذیر وارد میشگر است که در هر پالس به ماهواره و الحاقات انعطافموضوع ایجاد گشتاورهاي مزاحم توسط ران

 دهد.شود و زمان تولید گشتاور کنترلی را افزایش میها میکردن این الماندرنتیجه مقداري انرژي صرف خنثی

هاي المانکه رانشگر عملگر فعال ماهواره باشد، جابجایی شود که زمانی(، مشاهده می9با توجه به شکل )

پذیر خاصیت الاستیک دارند و با هرخاموش روشن پذیر حول صفر رفتاري نوسانی دارند. الحاقات انعطافانعطاف

پذیر از موارد چالش برانگیز است. هاي انعطافشدن تراستر، تغییر مختصات دارند. استفاده از رانشگر در ماهواره

رسند، اما براي انجام مانور مقدار کمترین میزان خود میبا کم شدن سطح تراست رانشگر این ارتعاشات به 

 توان کاهش داد.تراست را از حدي بیشتر نمی

 535/0است. مقدار گشتاور تولیدي از رانشگر در حدود ( آمده 11عملکرد رانشگر در هرجهت در شکل )

باشد. در هرراستا چهار ترلی میمتر است. باز و بسته شدن تراسترهاي مثبت یا منفی وابسته به دستور کننیوتن

 کنند.تراستر وجود دارد که دو تراستر براي دستور مثبت و دو تراستر دیگر در جهت خلاف آن تراست تولید می

 (:15تا  12هاي شود )شکل، نتایج زیر حاصل میمقاوم مقید بهینه با عملگر تراستر بهینه PIDبا اعمال کنترل 

  اجراي فرمانافزایش چابکی و سرعت در 

  کاهش تلاش کنترلی و به طبع کاهش باز و بسته شدن تراستر و کمتر شدن مصرف سوخت 

گیرد. هاي زیادي قرار میقطعیت تر گفته شد، ماهواره در طول عمر خود در معرض عدمهمانطور که پیش

م دقت در تعیین مرکز قطعیت اعمالی بر ماهواره هستند. عدگشتاورهاي اغتشاشی خارجی و داخلی نوعی عدم 

جرم یا تغییر مرکز جرم ماهواره در طول مانور، ناهمگونی در عملکرد تراستر یا ناهمراستایی بردار تراست، 

ها هستند. یکی از قطعیت پذیري و تلاطم سوخت و تغییرات ماتریس اینرسی از جمله عدمهاي انعطافالمان

 تواند تغییر کند.رسی ماهواره است که در طول مانور میقطعیت ماتریس اینها، عدم ترین نامعینیمهم

 هاي قبلی بررسی شدند.پذیري در بخشهاي انعطافاغتشاشات خارجی و المان
 



                                                                                    111                                                                                                       با ...   پذیر مقاوم یک ماهواره انعطاف PIDکنترل 

 
 

 
 عملگر رانشگر بهینه مقاوم مقید و PIDبا اعمال  توسط ماهواره وضعیتانجام مانور  -8شکل 

 

 

 
 عملگر رانشگر بهینه مقاوم مقید و PIDتغییرات بردار مختصات مودال با اعمال  -9شکل 

 

 

 
 مقاوم مقید وعملگر رانشگر بهینه PIDگشتاور کنترلی با اعمال  -10شکل 
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 مقاوم مقید PIDعملکرد رانشگر در سه راستا با اعمال  -11شکل 

 

 

 
 عملگر رانشگر بهینه مقاوم مقید بهینه و PIDبا اعمال  توسط ماهواره وضعیت مانورانجام  -12شکل 

 

 
 عملگر رانشگر بهینه مقاوم مقید بهینه و PIDاي با اعمال سرعت زاویهتغییرات  -13شکل 
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 عملگر رانشگر بهینه مقاوم مقید بهینه و PIDبا اعمال  جابجایی مودال -14شکل 

 

 
 عملگر رانشگربهینه مقاوم مقید بهینه و PIDبا اعمال  عملکرد رانشگر -15شکل 

 

است که 1کارلو روش مونتها، قطعیت وجود دارد. یکی از این روش سازي عدمهاي زیادي براي شبیهروش

 براي شبیه کند.می براي محاسبه نتایج استفاده تصادفی گیرينمونه که از باشدمیمحاسباتی  الگوریتم یک

است. مقدار ممان اینرسی در هر راستا را  شده عدم قطعیت ماتریس اینرسی از این روش استفاده %10سازي 

شود. با می سازي کلی انجامشود و با تولید ماتریس اینرسی جدید، شبیهکم یا زیاد می %10بطور تصادفی 

 شود.حالت تصادفی عمل بالا تکرار می 100، براي MATLABافزار هاي شرطی در نرماستفاده از حلقه
                                                                                                                                                                      

 

1Monte Carlo method  

https://fa.wikipedia.org/wiki/%D8%A7%D9%84%DA%AF%D9%88%D8%B1%DB%8C%D8%AA%D9%85
https://fa.wikipedia.org/wiki/%D8%A7%D9%84%DA%AF%D9%88%D8%B1%DB%8C%D8%AA%D9%85
https://fa.wikipedia.org/wiki/%D9%86%D9%85%D9%88%D9%86%D9%87%E2%80%8C%DA%AF%DB%8C%D8%B1%DB%8C
https://fa.wikipedia.org/wiki/%D8%AA%D8%B5%D8%A7%D8%AF%D9%81%DB%8C
https://fa.wikipedia.org/wiki/%D8%AA%D8%B5%D8%A7%D8%AF%D9%81%DB%8C
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 عدم قطعیت اینرسی  %10مشخصات ماهواره با اعمال  -12جدول 

 حالت100مقدار بدترین حالت در  انحراف معیار میانگین پارامتر

0q 0.999637 6-10×2.50 0.999642 

1q 
3-10×7.54- 4-10×4.08 -0.0076189 

2q -0.00536 5-10×8.49 -0.0055 

3q 0.025446 5-10×5.79 0.025320 

xω 
5-10×5.8- 7-10×5.87 5-10×5.96- 

yω -0.00108 7-10×4.79 -0.00107861 

zω 5-10×2.12- 7-10×3.19 5-10×2.20- 

1η 
5-10×4.28- 6-10×4.26 5-10×5.44- 

2η 4-10×2.14- 6-10×2.02 -0.00022 

3η 6-10×7.48 7-10×3.68 6-10×8.64 

4η 6-10×2.35- 7-10×1.33 6-10×2.71- 

 

 هاي انعطافطراحی شده در حضوراغتشاشات و المان PIDدهد که کنترل می( نشان 12نتایج جدول )

ماتریس اینرسی، در حالتی که هیچ عملگري وجود ندارد، مقاومت مطلوبی  %10پذیري و با وجود عدم قطعیت 

دارد. این کنترل با درصد خطاي کمی به نسبت حالتی که اینرسی معین بود، وضعیت فرمان را پیروي، 

حالت بررسی شده، میانگین  100رساند. در اي را به نزدیکی صفر میهاي زاویههاي مودال و سرعتجابجایی

شود و انحراف معیار پراکندگی این پارامترها نسبت گیري میدهنده مقدار متوسط پارامتري است که اندازهنشان

ه مقاومت مطلوبی به نمایش دهد. در بدترین حالت نیز کنترل طراحی شدبه مقدار میانگین را نشان می

قطعیت اینرسی  گذارد. با فعال شدن تراستر، کنترل طراحی شده باز هم از مقاومت مطلوب در برابر عدممی

 برخوردار است.

 

 گیرینتیجه -7
پذیر با لحاظ کردن دینامیک عملگر تراستر در حضور مقاوم یک ماهواره انعطاف PIDکنترل در این مقاله، 

مدل  قطعیت ماتریس اینرسی بررسی و ارائه شده است. پذیري داخلی و عدمخارجی، المان انعطافاغتشاشات 

پذیري با پذیر با سه درجه آزادي و درجات آزادي انعطافریاضی حرکت وضعی سه محوره یک ماهواره انعطاف

پذیري در هر راستا طافهاي انعشود که المانسازي قرار گرفته است. فرض میرویکرد کواترنیون مورد شبیه

متفاوت و گشتاور اغتشاشی به هر سه راستا بصورت تصادفی و ناشناخته به سبب وجود تابع رندوم اعمال 

 شود. می

هاي شود. همچنین جابجایی زیاد المانتلاش کنترلی بالا سبب افزایش مصرف انرژي و جرم سوخت می

افزودن حد اشباع گشتاور کنترلی و پذیر سبب استهلاک، خستگی و بروز پدیده شکست خواهد شد. انطعاف
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دهند که رویکردي جهت کاهش گشتاورهاي کنترلی است. نتایج نشان می اي به معادلات کنترلیسرعت زاویه

 راحی شدهطمقاوم  PIDکنترل  .هش تلاش کنترلی و افزایش چابکی خواهد شدسبب کا افزودن این قیود

باشد می ها نیز قابل استفادهسازي است که براي سایر دینامیکداراي مزایایی از قبیل سادگی، سهولت در پیاده

 حجم محاسبات کمتري دارد. ∞Hهاي مقاوم دیگر نظیر و به نسبت کنترل

در اثر کاهش ، سبب کاهش وزن ماهواره PWPFسازي رانشگر و پارامترهاي نتایج حاکی از آن است که بهینه

سرعت اجراي وضعیت فرمان در این حالت به نسبت حالتی که عملگر فعال  شود. مصرف سوخت مصرفی می

هاي تولیدي از رانشگر سبب افزایش جابجایی مودال نیست، افزایش داشته که امري طبیعی است. زیرا پالس

 02/0، مقدار (19مینیمم براساس رابطه )ي پالس شده که نیازمند تولید گشتاور کنترلی بیشتري است. پهنا

 بدست آمد که مقداري مطلوب و مناسب است. 

با استفاده از کنترل مقاوم مقید بهینه شده با عملگر تراستر بهینه، دستور فرمان به خوبی اجرا شده و مقدار 

اتر نرفته و مصرف فر 1/0اي از حد مجاز است. ماکزیمم سرعت زاویه 08/0بیشترین جابجایی مودال کمتر از 

 شود.( می22) سوخت و سطح تراست بهینه  طبق رابطه

 

(22) F =
dm

dt
v = ṁv 

 

. براي بررسی مقاومت اغتشاشی داخلی و خارجی مقاوم است مقید، نسبت به گشتاورهاي PIDکنترل مقاوم 

که این  هددمیسازي مونت کارلو استفاده شد و نتایج نشان نسبت به عدم قطعیت اینرسی، از روش شبیه

سازي شده به سایر مانورها و شرایط اولیه نیز پاسخی صحیح دینامیک شبیه کنترل مقاومت مطلوبی دارد.

 دهد.می

توان تغییراتی در دینامیک ماهواره یا شیوه کنترلی مطرح کرد. با تغییر عدم در جهت تکمیل این مقاله، می

جرم، ناهمراستایی بردار تراست با محور تقارن ماهواره، ها و در نظر گرفتن عدم قطعیت تغییر مرکز قطعیت

کند. مدلسازي گشتاورهاي اغتشاشی محیطی تلاطم سوخت و سایر موارد دینامیک و پاسخ سیستم تغییر می

تر کردن مدلسازي دخیل باشد. تواند در واقعیاز جمله فشار تشعشعات خورشیدي و اعمال بر ماهواره می

ها و یا ترکیب کنترلر ∞Hنترلی دیگر از قبیل کنترل فازي، مود لغزشی، تطبیقی و هاي کاستفاده از روش

العملی و ترکیب عملگرها از جمله موارد شود. همچنین استفاده از سایر عملگرها مانند چرخ عکسپیشنهاد می

 پیشنهادي براي مطالعات آینده است.
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ی انگلیسیفهرست نمادها  

 

c0 پذیرماتریس کوپلینگ بین بدنه صلب و اجزا انعطاف 

Fx Fy Fz  نیروي تراست در سه راستايX، Y و Z 

h  پسماندمحدوده 

J ماتریس اینرسی ماهواره 

Km سازبهره گسسته 

KP بهره تناسبی 

KI بهره انتگرالی 

KD بهره مشتقی 

q⃗  بردار کواترنیون وضعیت 

sgn(x) تابع علامت 

[Tx Ty Tz]𝑇  گشتاورهاي تولیدي توسط عملگر در سه راستايX ،Y و Z 

T⃗⃗ d گشتاور اغتشاشی ناشناخته 

Tm سازگسسته ثابت زمانی پیش فیلتر 

Ton مدت زمان روشن بودن رانشگر 

Toff مدت زمان خاموش بودن رانشگر 

u⃗  گشتاور کنترلی 

Uon آستانه روشن شدن رانشگر 

Um سازخروجی گسسته 
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 نمادهای یونانی
 

ω⃗⃗ BI اي دستگاه بدنی نسبت به دستگاه اینرسیبردار سرعت زاویه 

ω⃗⃗ BR نسبت به دستگاه مرجعاي دستگاه بدنی بردار سرعت زاویه 

ω⃗⃗ RIB اي دستگاه مرجع نسبت به دستگاه ابنرسی)بیان شده در دستگاه بدنی(بردار سرعت زاویه 

𝜉 پذیرضریب میرایی المان انعطاف 

ω0 اي مداريسرعت زاویه 

ω⃗⃗  ايردار سرعت زاویهب 

η  مودالبردار مختصات جابجایی 

Λ فرکانس طبیعی پنل 
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Abstract 
 

The purpose of this paper, is to investigate and provide robust PID control for flexible satellite 

considering thruster actuator dynamics. The flexibility of the satellite causes a change in the 

dynamics of the entire satellite. During the maneuver, stochastic disturbance torque and system 

inertia uncertainty are applied to the satellite. The thruster is an actuator used to execute control 

commands using a PWPF modulator optimized by a genetic metaheuristic algorithm 

Optimization of thruster and robust PID controller coefficients are other innovations of this 

paper. By adding angular velocity and control torque constraints, the designed robust control 

first performs well; And secondly, it is robust to internal and external uncertainties. 


