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Adaptive control technique is taken into consideration because of overcoming the 
problem of existence of uncertainties in the space missions. In this paper, a novel optimal 
direct adaptive control technique which is based on Markov parameters is presented. In 
this technique, the system's performance is expressed based on rotation matrices, and this 
method doesn't have a singularity problem. The problem of satellite attitude control using 
this method and nonlinear thruster actuator in existence of uncertainty in moment of 
inertia is analyzed. The novel adaptive controller using on-off thrusters is robust to 
inertia changes. In this paper, a mamdani fuzzy logic is used to schedule the gains of PD 
control method, and the satellite attitude control problem using a fuzzy controller is 
simulated. With considering the settling and rise times, it's shown that the fuzzy controller 
is better than the presented adaptive controller. Also, the problem of satellite attitude 
control using the novel adaptive controller in presence of a constant disturbance is 
analyzed, and simulation results illustrate that the new adaptive control is robust to a 
constant disturbance. 
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  پژوهشي -مقاله علمي 

سازي سينماتيكي بدون تكينگي و كنترل غيرخطي مدل
وضعيت ماهواره با استفاده از روش كنترل تطبيقي 

 فازي PDمستقيم و 

  2كوائيو نازنين صفائي حش*1محمد نوابي

  شهيد بهشتي، تهران، ايران هاي نوين، دانشگاهدانشكدة مهندسي فناوري - 2و  1
*m_navabi@sbu.ac.ir   

وجه قرار مورد ت هاي فضاييها در مأموريتروش كنترل تطبيقي به دليل غلبه بر مشكل وجود عدم قطعيت
ي ركوف طراحمترهاي مابر اساس پارادر اين مقاله يك روش كنترل تطبيقي مستقيم بهينه نوين كه  .گيردمي
وش از اين ر ا استفاده، و مسئله كنترل وضعيت ماهواره بشودكنترل وضعيت ماهواره ارائه مي جهتگردد مي

ئه نترلي ارار روش كدگردد. هاي ممان اينرسي بررسي ميكنترلي و عملگر تراستر غيرخطي در حضور نامعيني
 دارد.ريتي نمشكل سينگولا شود، و اين روشهاي دوران بيان ميشده عملكرد سيستم بر اساس ماتريس

ازي فز كنترلر تفاده اهاي كنترلي،  كنترل وضعيت ماهواره با اسجهت مقايسه روش معرفي شده با ساير روش
ظر نده با در ي بيان شگردد، و در نهايت برتري روش كنترلي فازي نسبت به روش كنترل تطبيقسازي ميشبيه

 دهندان ميها نشيسازشود. همچنين نتايج حاصل از شبيهمان صعود و نشست سيستم نشان داده ميگرفتن ز
طعيت در ه عدم قبخاموش نسبت  -كه روش كنترل تطبيقي ارائه شده با استفاده از عملگر تراستر روشن

  اينرسي مقاوم است.

ش، كنترل تطبيقي بهينه، پارامترهاي ماركوف، خامو -ماهواره، كنترل وضعيت، عملگر تراستر روشن هاي كليدي:واژه
  كنترلر فازي

 اختصارات12علائم و

ناسبيت -كنترل مشتقي  Proportional Derivative 
(PD) 

كننده منطق فازيكنترل  Fuzzy Logic Controller 
(FLC) 

  ሬ߱ሬറ ايبردار سرعت زاويه
ሬሬറ஻ܪ ايبردار مومنتوم زاويه ூൗ

  ሬሬറܯ گشتاور كنترلي
  (݅)ݑ سيگنال ورودي كنترل

_________________________________ 
  (نويسنده مخاطب). دانشيار 1
  . دانشجوي كارشناسي ارشد 2

  (ݐ)ݎ سيگنال كنترلي مرجع
  (݅)߶ بردار رگرسور

  (݅)ܲ ماتريس كوواريانس
  ܫ ماتريس ممان اينرسي

  (݅)ݓ سيگنال اغتشاش
  (݅)ݒ شدهگيرينويز اندازه

  (݅)ݖ متغير عملكرد
  ௞ܪ پارامتر ماركوف

  (݅)ߠ پارامترهاي كنترلر
  (݅)௤ܮبهره كنترلر
  (݅)௤ܯبهره كنترلر

߱ߜ اي ماهواره بردار خطاي سرعت زاويه
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اي نهايي بردار سرعت زاويه
  ்߱مطلوب ماهواره 

  ଴߱ رهاي اوليه ماهوابردار سرعت زاويه

اي بردار خطاي سرعت زاويه
  ௘(߱ߜ)ماهواره در نقطه تعادل

௖݉تبه كنترلرمر
ماتريس دوران وضعيت هر لحظه 

  ܴماهواره
  ℎگام زماني

ماتريس دوران خطاي وضعيت 
  ܴߜماهواره

ماتريس دوران خطاي وضعيت 
 ماهواره در نقطه تعادل

  ௘(ܴߜ)

ماتريس دوران وضعيت نهايي 
 مطلوب ماهواره

்ܴ  

  مقدمه
ت، ده اسرد بومينه مهندسي هوافضا پر كاربهاي كنترل در زهمواره سيستم

ورت صمينه اي در اين زهاي اخير مطالعات و تحقيقات گستردهو در سال
. كنترل ]2، 1[اي شده است هاي ارزندهپذيرفته كه موجب خلق نوآوري

. با ]6-3[ ستاهها در ماهوارهترين زير سيستمز مهمها اوضعيت ماهواره
نترل هاي فضايي، روش كها در مأموريتتوجه به وجود عدم قطعيت

نترلر ك .]7[ها بسيار پركاربرد است تطبيقي جهت كنترل وضعيت ماهواره
تنظيم  براي يزميتطبيقي كنترلري با پارامترهاي قابل تنظيم همراه با مكان

ها با استفاده از روش ]. كنترل وضعيت ماهواره8- 11باشد [پارامترها مي
ست ارفته گهاي گذشته بسيار مورد مطالعه قرار كنترل تطبيقي در سال

وش تفاوت رماي پيرامون كاربردهاي ]. همچنين مطالعات گسترده13، 12[
  .]14-16[هاي فضايي انجام شده است كنترل تطبيقي در مأموريت

هاي كنترل تطبيقي مستقيم يك روش كنترلي از جمله روش
شود هينه طراحي ميباشد كه بر اساس مفاهيم تطبيقي و بنوين مي

. در اين مقاله از روش كنترل تطبيقي بيان شده جهت كنترل ]17[
داراي قابليت گردد. اين روش كنترلي وضعيت ماهواره استفاده مي

پاسخ زماني سيستم در  پايدارسازي و تعقيب فرمان است. همچنين
حالت استفاده از روش كنترل تطبيقي بيان شده جهت كنترل وضعيت 

ارائه شده براي  كنترلي روش . درباشده، قابلقبول و كوتاه ميماهوار
گردد، و اين هاي دوران استفاده ميبيان عملكرد سيستم از ماتريس

 3هاي متعامد خاص از مرتبه سهگروه ماتريسروش كنترلي بر اساس 
هاي اين يابد، و مشكل سينگولاريتي ندارد، و اين از مزيتگسترش مي
ش كنترل تطبيقي از يك روش نوين بهينه در قانون اين رو روش است.

_________________________________ 
3. Three-dimentional Special Orthogonal Group (SO(3)) 

ترهاي كنترلر با در روش بيان شده پارام .نمايدتطبيق خود استفاده مي
هاي عملكرد گذشته و توسط روش حداقل مربعات استفاده از داده

ند. همچنين در روش كنترلي بيان شده از شوبه روزرساني مي 4بازگشتي
- سري پارامتر عملكرد سيستم استفاده مي هاي ماركوف جهت بسطپارامتر

گسسته  - گردد. پارامترهاي ماركوف مقادير پاسخ ضربه واحد سيستم زمان
  د.هستن

ه ستفادا ابه علاوه در اين مقاله مسئله كنترل وضعيت ماهواره ب
 متلب زاري و در محيط نرم افاز روش كنترل تطبيقي ارائه شده بررس

ه اهواراين مقاله اين است كه يك مگردد. از اهداف سازي ميشبيه
 به صلب در طي يك مانور از شرايط اوليه مشخص به صورت بهينه

 سرعت صفر و وضعيت نهايي مطلوب با استفاده از روش كنترل
اره اهومتطبيقي نوين بيان شده برسد. همچنين مسئله كنترل وضعيت 

اموش خ-نوشربا استفاده از كنترلر تطبيقي بيان شده و عملگر تراستر 
غيير تترلي ر كناي كل ماهواره را با وارد كردن گشتاوكه مومنتوم زاويه

 گرددها در ماتريس اينرسي بررسي ميدهد، در حضور نامعينيمي
 طبيقيمسئله كنترل وضعيت ماهواره توسط كنترلر ت. همچنين ]18[

كي يود. شسازي ميارائه شده با وجود اغتشاش ثابت در سيستم شبيه
 سياربها هاي كنترلي كه در زمينه كنترل وضعيت ماهوارهوشاز ر

اي ترده. تحقيقات گس]19[باشد كاربرد دارد روش كنترلي فازي مي
ن مقاله . در اي]21، 20[پيرامون روش كنترلي فازي انجام شده است 

 هايجهت مقايسه روش كنترل تطبيقي ارائه شده با ساير روش
-بيهازي شلر فماهواره با استفاده از كنتركنترلي، مسئله كنترل وضعيت 

 مودارالب نقها در سازيگردد. در نهايت نتايج حاصل از شبيهسازي مي
  د.شو جدول ارائه خواهند 

  معادلات ديناميك و سينماتيك
 صلب در اين بخش معادلات سينماتيك و ديناميك حركت يك ماهواره

وران دهاي ه از ماتريسهمچنين براي بيان وضعيت ماهوارشوند. بيان مي
 .شودفقط ديناميك وضعيت ماهواره لحاظ مي گردد.استفاده مي

براي بررسي معادلات حركت ماهواره، يك دستگاه مختصات بدني 
كه مبدأ آن مركز جرم ماهواره است، و يك دستگاه مختصات اينرسي 

شود. همچنين معادلات حركت براي تعيين وضعيت ماهواره لحاظ مي
كه به باشندمي 6و پواسون] 22[ 5ماهواره بر اساس معادلات اويلر غيرخطي

  اند.) بيان شده6) و (1ترتيب در معادلات (
ሬ߱ሬറدر معادلات حركت  = ሾ߱௫ ߱௬ ߱௭ሿ்  مبين بردار

ሬሬറ஻ܪماتريس ممان اينرسي،  ܫاي ماهواره، سرعت زاويه ூ⁄  بردار
ره در دستگاه مختصات بدني نسبت به دستگاه اي ماهوامومنتوم زاويه

_________________________________ 
4. Recursive least squares (RLS) 
5. Euler 
6. Poisson 
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به ترتيب بردارهاي گشتاور خارجي كنترلي و  ሬሬറௗܯو  ሬሬറ௖ܯمختصات اينرسي، 
ترتيب دستگاه مختصات به  ܫو  ܤهمچنين زيروندهاي  اغتشاشي هستند.

ܤنمايند، و زيروند بدني و دستگاه مختصات اينرسي را بيان مي مبين  ⁄ܫ
  باشد.مختصات بدني نسبت به دستگاه مختصات اينرسي ميدستگاه 

ሬሬറ௖ܯ )1( + ሬሬറௗܯ = ሬሬറ஻•஻ܪ ூൗ + ሬ߱ሬറ஻ ூൗ× ሬሬറ஻ܪ ூൗ   

ሬሬറ஻•஻ܪ )2( ூൗ = റ஻ܫ ூൗ ሬ߱ሬറ஻•஻ ூൗ   

ሬሬറ஻ܪ )3( ூൗ = റ஻ܫ ூൗ ሬ߱ሬറ஻ ூൗ   ሬ߱ሬറ஻•஻ ூ⁄ |஻ اي ماهواره در دستگاه مختصات بيانگر مشتق سرعت زاويه
ሬ߱ሬറ஻بدني است. با فرض اينكه از اين پس  ூ⁄ |஻ ،ሬ߱ሬറ஻•஻ ூ⁄ |஻  ܫوറ஻ ூ⁄ |஻  به

) 3) و (2جاگذاري معادلات (بيان گردند، و با  ܫو  ሶ߱، ߱ترتيب با نماد 
  گردد.) حاصل مي4معادله ()، 1در معادله (

ሬሬറ௖ܯ )4( + ሬሬറௗܯ = ܫ ሶ߱ +  ߱ܫ×߱
ܴسينماتيك حركت ماهواره توسط معادله  = ሬܴറ஻ ூ⁄ |஻  كه

) بيان 5باشد، در رابطه (ماتريس دوران وضعيت هر لحظه ماهواره مي
ضرب شده است. تعريف علامت    شده، در در معادلات بيان

  ) مشخص شده است.5معادله (
  
)5( 

ሶܴ = ܴ߱× = ܴ ቎ 0 −߱௭ ߱௬߱௭ 0 −߱௫−߱௬ ߱௫ 0 ቏ 

اكنون معادلات سينماتيك و ديناميك به شكل ديگري كه بياني از 
شوند. در معادلات اي هستند نوشته ميهاي زاويهخطاي وضعيت و سرعت

اي سرعت زاويه  ்߱ريس دوران وضعيت نهايي مطلوب و مات ்ܴپيش رو 
  نهايي مطلوب  است.

ܴߜروابط  = ߱ߜو  ்்ܴܴ = ߱ − ، به ترتيب جهت ்்߱(ܴߜ)
اي نوشته طاي سرعت زاويهتعريف ماتريس خطاي وضعيت و بردار خ

߱شوند. با استفاده از روابط تعريف شده و با جاگذاري مي = ߱ߜ + )، معادلات 5) و (4) و بازنويسي معادلات (4در معادله ( ்்߱(ܴߜ)
) 6آيند. همچنين در معادله () بدست مي7) و (6حركت غيرخطي ( ൫(ܴߜ)ሶ ൯் = ்(×(߱ߜ)ܴߜ) =   باشد.مي ்்߱(ܴߜ)்(×(߱ߜ))

  كنترل تطبيقي بهينه بر مبناي پارامترهاي ماركوف
در اين مقاله كنترلر معرفي شده يك كنترلر تطبيقي مستقيم بهينه و همچنين 

گسسته چند - زماندر ابتدا يك سيستم يك كنترلر پسخور خروجي است. 
  ].23شود [) در نظر گرفته مي8در معادله ( 7خروجي چند - ورودي

(݅)ݔ)، 8در معادله ( ∈ ܴ௟ೣ  ،ݕبردار حالت(݅) ∈ ܴ௟೤  بردار
(݅)ݑسيستم،  خروجي ∈ ܴ௟ೠ  ،ݓسيگنال ورودي كنترل(݅) ∈ ܴ௟ೢ 

(݅)ݒسيگنال اغتشاشي،  ∈ ܴ௟ೡ ݖشده، گيرينويز اندازه(݅) ∈ ܴ௟೥ 
(݅)ݎ، 8عملكرد سيستم ∈ ܴ௟ೝ  ݅فرمان كنترلي و ≥ . فرض است 1

ترس است. اي و وضعيت ماهواره در دسسرعت زاويه هايشود اندازهمي
همچنين اين كنترلر بر اساس پارامترهاي ماركوف كه پاسخ ضربه واحد 

از شود، و در اين روش كنترلي باشند بيان ميگسسته مي- سيستم زمان
گردد.  گسسته استفاده مي- پارامترهاي ماركوف درون يك كنترلر زمان

ه سيگنال ورودي ك ௭௨ܩ) توسط تعريف تابع تبديل ௞ܪپارامترهاي ماركوف (   گردد.سازد محاسبه مي(متغير عملكرد سيستم) مرتبط مي ݖرا به پارامتر  ݑ
(ݍ)௭௨ܩ	  = ݍ)ܧ − ܤଵି(ܣ = ∑ ுೖ௤ೖ ≈ ∑ ுೖ௤ೖ௠ಹ଴ஶ଴، عملگر  ݍ

݅)ݔ	گام به جلو، و  + 1) = (݅)ݔݍ = (݅)ݔܣ + و  باشد،مي (݅)ݑܤ
௞ܪماركوف توسط پارامترهاي  = ݇براي  ܤ௞ିଵܣܧ ≥ محاسبه  1

  ].23ند [شومي
از جملات متغير عملكرد به  براي نوشتن سري تشكيل شده
݅) براي 8در معادله ( (݅)ݔشكل بياني از پارامترهاي ماركوف ابتدا  ≥ ݉كه  ݉ ≥ يك عدد صحيح است، به صورت يك سري مطابق  1

) 10توسط معادله ( (݅)ݖپس عملكرد گردد. س) بيان مي9رابطه (
  .]23[آيد بدست مي

(݅)ݔ )9( = ݅)ݔ௠ܣ − ݉) + ∑ ݅)ݑܤ௞ିଵሾܣ − ݇) +௠௞ୀଵݓܨ(݅ − ݇)ሿ  
(݅)ݖ)10( = ݅)ݔ௠ܣܧ − ݉) + ∑ ௞ିଵ௠௞ୀଵܣܧ ݅)ݑܤ − ݇) +∑ ݅)ݓܨ௞ିଵܣܧ − ݇)௠௞ୀଵ − ݇  (݅)ݎ = 1, . . . , ෤ߛاست. متغير  ݉ = ሾ1 ⋯ ݉ሿ گردد، و تعريف مي

هاي ) بر اساس تعميم پارامترهاي ماركوف و سيگنال10سپس معادله (
) 11شود تا معادلات (هاي گذشته بازنويسي ميورودي كنترل در زمان

  ) حاصل گردد.12و (

(݅)ݖ )11( = ݅)ݔ௠ܣଵܧ − ݉) + ሾܪଵ … ௠ሿܪ ൥ݑ(݅ − ݅)ݑ⋮(1 − ݉)൩ ଵܧ+ ∑ ݅)ݓܨ௞ିଵܣ − ݇) −  ௠௞ୀଵ(݅)ݎ଴ܧ

_________________________________ 
7. MIMO 
8. Performance metric 

  
)6( 

ሬሬറ௖ܯ + ሬሬറௗܯ = ܫ ሶ߱ + ߱ܫ×߱ = ߱ߜ൫ܫ + തതതതതതതതതതതതതതതതതതത൯ሶ்்߱(ܴߜ) ߱ߜ)+ + ߱ߜ)ܫ×(்்߱(ܴߜ) + (்்߱(ܴߜ) = ሶ(߱ߜ)ܫ ሶ(ܴߜ)൫ܫ+ ൯்்߱ + ்(ܴߜ)ܫ ሶ߱ ் − ൫߱ߜ)ܫ + ൯(்்߱(ܴߜ) ×൫(߱ߜ + ൯(்்߱(ܴߜ) = ሶ(߱ߜ)ܫ ்்߱(ܴߜ)்(×(߱ߜ))ܫ+ + ்(ܴߜ)ܫ ሶ߱ ் − ൫߱ߜ)ܫ ൯(்்߱(ܴߜ)+ × ൫(߱ߜ + ൯(்்߱(ܴߜ) = ሶ(߱ߜ)ܫ ்்߱(ܴߜ)×(߱ߜ)ܫ− + ்(ܴߜ)ܫ ሶ߱ ் − ൫߱ߜ)ܫ ൯(்்߱(ܴߜ)+ × ൫(߱ߜ + ൯(்்߱(ܴߜ) = ሶ(߱ߜ)ܫ ߱ߜ)ܫ− × (்்߱(ܴߜ) + ்(ܴߜ)ܫ ሶ߱ ் − ൫߱ߜ)ܫ ൯(்்߱(ܴߜ)+ × ൫(߱ߜ + ൯(்்߱(ܴߜ)
ሶ(ܴߜ) )7( =   ×(߱ߜ)ܴߜ

  
)8( 

(݅)ݔ = ݅)ݔܣ − 1) + ݅)ݑܤ − 1) + ݅)ݓܨ − (݅)ݕ (1 = (݅)ݔܥ + (݅)ݖ (݅)ݒ = (݅)ݔܧ −  (݅)ݎ
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(݅)ݖ )12( = ݅)ݔ௠ܣଵܧ − ݉) + ,݅)ݑ(෤ߛ)ܪ (෤ߛ ଵܧ + ∑ ݅)ݓܨ௞ିଵܣ − ݇) −  ௠௞ୀଵ(݅)ݎ଴ܧ
  طراحي كنترلر

) 13عادله (مگسسته مطابق -در اين مقاله يك كنترلر تطبيقي زمان
  ].23-25گردد [ارائه مي

(݅)ݑ)13( = ∑ ݅)ݑ(݅)௤ܮ − ݇) + ∑ ݅)ݕ(݅)௤ܯ −௠೎௞ୀଵ௠೎௞ୀଵ݇) =  (݅)߶(݅)ߠ
ݍ)، 13در معادله ( = 1, . . . , ݉௖) ߠ، و پارامترهاي كنترلر(݅) (

௤ܮهاي بهره نامشخص از ماتريس ∈ ܴ௟ೠ×௟ೠ  ܯو௤ ∈ ܴ௟ೠ×௟೤ 
) تعريف 14است كه توسط رابطه (بردار رگرسور  (݅)߶ند. اتشكيل شده

  .]23-25[گردد مي

)14( ߶(݅) =
ێێۏ
ۍێێ
݅)ݑ − ݅)ݑ(1 − ݉௖)	 	 ݅)ݕ⋮ − ݅)ݕ⋯(1 − ݉௖)ۑۑے

 ېۑۑ

اي مبن يك سيگنال كنترلي بهينه با تعريف يك تابع هزينه بر 
 ترهايامپار سيگنال كنترلي و متغير عملكرد به منظور به روزرساني

  . ]23[آيد كنترلر و مطابق توضيحات پيش رو به دست مي
لحاظ شود، آنگاه  zاگر تأخير زماني در محاسبات پارامترها مانند 

هاي در ماتريس ݅آن موارد تأخير زماني در كم كردن مقادير انديس  ,݅)ݑ ) نيز لحاظ 12و بقيه عبارات موجود در سمت راست تساوي ( (෤ߛ
෤ߩ) با توجه به تعريف 15د. رابطه (گردمي = ሾߩଵ ⋯ و   ௗሿߩ ,݅)ݖ (෤ߩ = ൥ݖ(݅ − ݅)ݖ⋮(ଵߩ −   گردد.بيان مي ௗ)൩ߩ

,݅)ݖ )15( (෤ߩ = ,݅)ߴ (෤ߩ + ,݅)ݑܪ  (෤ߩ

لي تكرار شده از جهت مرحله زماني هاي كنتربا حذف سيگنال
,݅)ݑ( هاي گذشتهݑاز ماتريس متشكل از آنها،  )، ماتريس (෤ߩ ,݅)ݑ ෤ߪشود. همچنين ساخته مي (෤ߪ = ሾߪଵ ⋯ ଵߪ و ௔ሿߪ ൏ ⋯ ൏ بهينه شوند. اكنون يك سيگنال كنترلي در نظر گرفته مي ௔ߪ ,݅)ොݑ ) و بر اساس سيگنال كنترلي 15گردد. بنا به معادله (تعريف مي (෤ߪ ,݅)ݑ ,݅)ොݑه بهين و سيگنال كنترلي (෤ߪ ) نوشته 17) و (16، معادلات ((෤ߪ

شوند، و همچنين در اين معادلات پارامترهاي ماركوف متناظر با مي
  ند.شوموجود در همين معادلات تعريف مي هاي كنترليسيگنال

,݅)ݖ )16( (෤ߩ = ,݅)ߴ (෤ߩ + ,݅)ݑܪ  (෤ߪ

,݅)ݖ̂ )17( (෤ߩ = ,݅)ߴ (෤ߩ + ,݅)ොݑܪ  (෤ߪ

  گردد.) تعريف مي18)، معادله (17) و (16اساس معادلات (بر 
,݅)ݖ̂ )18( (෤ߩ = ,݅)ݖ (෤ߩ − ,݅)ݑܪ (෤ߪ + ,݅)ොݑܪ  (෤ߪ

نـــهع ـشــده تابـ ـانـاس توضــيحات بيـ ــبراســ ي (݅)መܬ هـز = ,݅)ොݑ ,݅)ොݑ෤)்ܴ௎ߪ (෤ߪ + ,݅)ݖ̂ ,݅)ݖ෤)்ܴ௓̂ߩ ــي  (෤ߩ ــف مـ ــردد. تعريـ گـ
ــه    در ــابع هزين ــن ت ௓ܴاي ∈ ܴௗ௟೥×ௗ௟೥    ــرد ــي عملك ــاتريس وزن م

ــت، و   ــت اس ــين مثب ௎ܴمع ∈ ܴ௔௟ೠ×௔௟ೠ   ــي ــاتريس وزن ــرل م كنت
ــابع هزينــه 18باشــد. از (نيمــه معــين مثبــت مــي ــراي بســط ت ) ب

ــي  ــتفاده م ــده اس ــان ش ــه ( بي ــردد. در نتيجــه معادل ) بدســت 19گ
,݅)ݖ൬൫  : كه ) از اين ويژگي19ه معادله (آيد. در محاسبمي (෤ߩ − ,݅)ݑܪ ,݅)ොݑܪ෤)൯்ܴ௓ߪ ෤)൰்ߪ =൫ݖ(݅, (෤ߩ − ,݅)ݑܪ ,݅)ොݑܪ෤)൯்ܴ௓ߪ    (෤ߪ
است، و اينكه       ൬൫ݖ(݅, (෤ߩ − ,݅)ݑܪ ,݅)ොݑܪ෤)൯்ܴ௓ߪ ෤)൰்ߪ =൫ݑܪො(݅, ,݅)ݖ෤)൯்ܴ௓൫ߪ (෤ߩ − ,݅)ݑܪ ෤)൯ߪ    

  گردد.باشد استفاده ميمي

)19( 

,݅)ොݑ) توسط سيگنال كنترلي بهينه 19معادله ( (෤ߪ = ൥ݑො௜(݅ − ݅)ො௜ݑ⋮(ଵߪ −  ௔)൩ߪ
  .]25[گردد ) بيان شده است كمينه مي20كه در معادله (
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)20( 
,݅)ොݑ (෤ߪ = − ଵଶ ൫்ܴܪ௓(݅)ܪ +ܴ௎(݅)൯ିଵ(2்ܴܪ௓(݅)ሾݖ(݅, (෤ߩ − ,݅)ݑܪ  (෤)ሿߪ

,݅)ොݑبا استفاده از  پارامترهاي كنترلر به  RLSو روش  (෤ߪ
گردند. به عبارتي با استفاده از روش حداقل مربعات روزرساني مي

آيند. بدين منظور ابتدا براي  بازگشتي، ضرايب كنترلر به دست مي ݈ = 1, . . . , ,(݅)ఙ೗ߠோ൫ܬ  گردد.) تعريف مي21تابع هزينه مطابق معادله ( ܽ ݅൯ = ∑ ฮݑො௜൫݅ − ௙൯ߪ − ఙ೗(݅)߶൫݅ߠ −௟௙ୀଵߪ௙൯ฮଶ + ∑ ∑ ฮݑො௜ି௡൫݅ − ௙ߪ − ݊൯ −௣௡ୀଵ௔௙ୀଵߠఙ೗(݅)߶൫݅ − ௙ߪ − ݊൯ฮଶ�

)21(

) 22) توسط پارامترهاي كنترلري كه از معادله (21معادله (
(݅)ఙ೗ߠ  .]25، 24[گردد آيد كمينه ميبدست مي = (݅)ఙ೗ିଵߠ + ൬ ௨ෝ೔(௜ିఙ೗)ିఏ഑೗షభ(௜)థ(௜ିఙ೗)ଵାథ೅(௜ିఙ೗)௉഑೗షభ(௜)థ(௜ିఙ೗)൰ ߶்(݅ − (௟ߪ ఙܲ೗ିଵ(݅) )22(

  .]25، 24[باشد ) مي23مطابق معادله ( (݅)ܲماتريس كوواريانس 

ఙܲ೗(݅) = ఙܲ೗ିଵ(݅) −൬௉഑೗షభ(௜)థ(௜ିఙ೗)థ೅(௜ିఙ೗)௉഑೗షభ(௜)థ೅(௜ିఙ೗)௉഑೗షభ(௜)థ(௜ିఙ೗)ାଵ ൰  

)23( 

(݅)ݑسپس كنترلر مطابق معادله  = آيد. بدست مي (݅)߶(݅)ߠ
) نشان داده شده است. در 1روش كنترل تطبيقي بيان شده در شكل (

اين شكل بلوك دياگرام كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از روش 
  كنترل تطبيقي بهينه بيان شده نمايش داده شده است.

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  دياگرام كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از روش كنترل تطبيقي بهينه بلوك - 1شكل 

كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از كنترلر 
  تطبيقي بهينه

گسسته خطي بيان شده در -سيستم زمانپارامترهاي ماركوف براي 
݇ܪ) توسط 24معادله ( = ݇براي  ܤ1−݇ܣܥ ≥   گردند.محاسبه مي 1

(ܶ)ݔ )24( = ܶ)ݔܣ − 1) + ܶ)ݑܤ − (ܶ)ݖ   (1 = (ܶ)ݔܥ −  (ܶ)ݎܦ

اي ماهواره متغير عملكرد سيستم در مسئله كنترل سرعت زاويه
௩ݖبرابر  = ߱ − است كه اين متغير بردار خطاي سرعت  ்்߱(ܴߜ)
در مسئله كنترل وضعيت ماهواره، از آنجا كه روش  باشد.اي ميزاويه

بردار عملكرد نياز دارد. ماتريس دوران در معادله كنترلي بيان شده به 
اي جهت تواند به طور مستقيم استفاده شود. بنابراين رابطه) نمي5(

بيان ديناميك خطاي وضعيت با استفاده از يك تابع برداري از ماتريس 
݇گردد. براي ) تعيين ميܴߜخطاي وضعيت ( = 1,2,3 ،݁௞  ستون ௔ܣاست، و  ଷܫام ماتريس هماني ݇ = ݀݅ܽ݃(ܽଵ, ܽଶ, ܽଷ)  يك

௔ݖماتريس معين مثبت قطري است. بردار خطاي وضعيت  = ∑ ܽ௞((ܴߜ)்݁௞) × ݁௞ଷଵ  عملكرد سيستم را با توجه به مسئله كنترل
نمايد. همچنين در مسئله كنترل وضعيت وضعيت ماهواره تعريف مي

ݖماهواره  = ቂݖ௩ݖ௔ቃ شود.تركيبي ناميده مي متغير عملكرد  
) نوشته 25به شكل معادله ( ܴߜاكنون ماتريس خطاي وضعيت 

  شود.مي

ܴߜ = ቎(ݎߜ)ଵ(ݎߜ)ଶ(ݎߜ)ଷ቏ )25(

݇راي ب = ௞(ݎߜ)، 1,2,3 ∈ ܴଵ×ଷ  يك سطر از ماتريس
وضعيت جديد  يماتريس خطا ) است.ܴߜدوران خطاي وضعيت (

ݎߜتوسط معادله  = ሾ(ݎߜ)ଵ ଶ(ݎߜ)   گردد.تعريف مي ଷሿ்(ݎߜ)
گردند. مطابق هاي جديد بازنويسي ميمتغيرهاي عملكرد به شكل

به شكل جديد بازنويسي  ݎߜبراساس  ݖتوضيحات بيان شده در قبل، 
௩ݖ		به شكل جديد بيان شده در توضيحات قبل  ௩ݖشود. بدين منظور مي = ߱ − ሾ்߱௫ܫଷ ்߱௬ܫଷ ்߱௭ܫଷሿݎߜ = ߱ كه  (ݎߜ)(்߱)ܹ−

) 6گردد. سپس معادله (ماتريس هماني است بازنويسي مي ଷܫدر آن 
 ݎߜو  (்߱)ܹو به صورت بياني از  ௩ݖتوسط شكل جديد بيان شده 

ሶ(ݎߜ)) به حالت جديد 7چنين معادله (شود. همبازنويسي مي =
቎−(߱ߜ)× ×(߱ߜ)− ቏ଽ×ଽ×(߱ߜ)− گردد، بازنويسي مي (ݎߜ)

به صورت  ܴߜاز  ௞(ݎߜ)و اين معادله به شكل جديدي براي هر سطر 
ሶ(ݎߜ)معادله  ௞ = ൫(ݎߜ)௞ ×   شود.بندي و نوشته ميتقسيم  ൯்(߱ߜ)

Plant

 
Adaptation

Controlݑ(݅) =  (݅)߶(݅)ߠ

ݓ  ݕ
  + ݎ−

 ݑߠ

  ݖ

߶  
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ሬሬറௗܯشود رض ميف = ሬሬറ௖ܯو  0 = سپس معادلات  است. ݑ௦ܤ
] حول نقاط تعادل 26[توسط ژاكوبين  حركت بازنويسي شده جديد   شوند.تبديل به معادلات خطي مي ௘(ݎߜ)و  ௘(߱ߜ)

) ଵܣپيوسته خطي ( -ماتريس ديناميك براي سيستم زمان
(்߱ ,௘(ݎߜ) ,௘(߱ߜ))ଵܣتوسط ژاكوبين مطابق معادله  = ൤  ௔௧௧൨ܣ௩ܣ

௩ܣكه  = ቂడ(ఋఠ)ሶడ(ఋఠ) డ(ఋఠ)ሶడ(ఋ௥)ቃ ܣباشد، و مي௔௧௧ ) 26نيز در معادله (
هاي بردار د. بردار حالت شامل درايهگردبيان شده است محاسبه مي

هاي ماتريس دوران خطاي هاي ماهواره و درايخطاي سرعت زاويه
  وضعيت آن است.

௔௧௧ܣ )26( =
ێێۏ
ێێێ
డ(ఋ௥)ሶۍێ భడ(ఋఠ) డ(ఋ௥)ሶ మడ(ఋఠ) డ(ఋ௥)ሶ యడ(ఋఠ)డ(ఋ௥)ሶ భడ(ఋ௥)భ డ(ఋ௥)ሶ మడ(ఋ௥)భ డ(ఋ௥)ሶ యడ(ఋ௥)భడ(ఋ௥)ሶ భడ(ఋ௥)మ డ(ఋ௥)ሶ మడ(ఋ௥)మ డ(ఋ௥)ሶ యడ(ఋ௥)మడ(ఋ௥)ሶ భడ(ఋ௥)య డ(ఋ௥)ሶ మడ(ఋ௥)య డ(ఋ௥)ሶ యడ(ఋ௥)యۑۑے

ۑۑۑ
்ېۑ

 

پيوسته خطي توسط معادله  -ماتريس ورودي براي سيستم زمان

ଵܤ = ቎డ(ఋఠ)ሶడ௨డ(ఋ௥)ሶడ௨ ቏ = ൤ିܫଵܤ௦0ଽ×ଷ ൨	 ܫگردد، و در اين معادله محاسبه مي 
شده تبديل به مان اينرسي است. سپس معادلات خطيماتريس م

گسسته -ماتريس ديناميك زمان ند.شوگسسته مي -معادلات زمان
ܣ توسط = ݁஺భ௛ ܤگسسته مطابق -و ماتريس ورودي زمان = ׬ ݁஺భఛܤଵ݀߬௛	଴ د. در معادلات بيان شده شومحاسبه ميℎ  گام زماني

شوند. آنگاه از ، و سپس پارامترهاي ماركوف محاسبه ميكنترلر است
كنترلر تطبيقي بيان شده در مسئله كنترل وضعيت ماهواره استفاده 

  گردد.مي

  خاموش - عملگر تراستر روشن

ترلي ور كنشتاگدن اي كل ماهواره را با وارد كرتراسترها مومنتوم زاويه
خاموش براي -دهند. در اين مقاله از عملگر تراستر روشنتغيير مي

به  گردد. يك ورودي غيرخطيكنترل وضعيت ماهواره استفاده مي
استر گردد. در عملگر تراموش معرفي ميخ-شكل عملگر تراستر روشن

ده نال پيوسته گشتاور كنترلي فرمان داده شخاموش يك سيگ-روشن
ه كنند كها تعيين ميهايي تبديل شوند كه اين پالسپالس بايد به

ر بارده ولي تراستر بايد چه زماني روشن باشد يا نباشد. گشتاور كنتر
) محاسبه 27شده توسط معادله ( ماهواره با استفاده از عملگر بيان

  .]18[ شودمي

ݑ )27( =  (௢௡)ݑ(௖௢௠௠௔௡ௗݑ)݊݃݅ݏ
 ௖௢௠௠௔௡ௗݑيك كميت اسكالر مثبت است، و  (௢௡)ݑ، )27در معادله (

گشتاور كنترلي فرمان داده شده و محاسبه شده توسط روش كنترل 
  تطبيقي بهينه ارائه شده در اين مقاله است.

  كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از كنترلر فازي

ي ر فازترلكندر اين بخش مسئله كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از 
هاي ترلرگردد. مطالعات و تحقيقات گوناگوني پيرامون كنبررسي مي

منطق فازي براي به  در اين مقاله. ]19-21[ فازي انجام شده است
فاده جهت كنترل وضعيت ماهواره است PDروزرساني ضرايب يك كنترلر 

  ) مشخص شده است. 28در معادله ( PDشده است. قانون كنترلر 
(ݏ)௖ܩ )28( = ݇௣ + ݇ௗݏ = ݇௣(1 + ௗܶݏ)  

 ݇௣  ،݇بهره تناسبيௗ گير و بهره مشتقௗܶ  ثابت زماني
گردند محاسبه مي FLCتوسط  ௗᇱ݇و  ௣ᇱ݇ضرايب  باشد.گير ميمشتق

  ) مشخص  شده اند.30) و (29كه در معادلات (
)29( ݇௣ᇱ = ௞೛ି௞೛,೘೔೙௞೛,೘ೌೣି௞೛,೘೔೙  

)30( ݇ௗᇱ = ௞೏ି௞೏,೘೔೙௞೏,೘ೌೣି௞೏,೘೔೙  

  شوند.ميمحاسبه  ௗ݇و  ௣݇) ضرايب 32) و (31سپس توسط معادلات (
)31( ݇௣ = ൫݇௣,௠௔௫ − ݇௣,௠௜௡൯݇௣ᇱ + ݇௣,௠௜௡  

)32( ݇ௗ = ൫݇ௗ,௠௔௫ − ݇ௗ,௠௜௡൯݇ௗᇱ + ݇ௗ,௠௜௡  

௣,௠௔௫݇سپس ضرايب  = 0.6݇௨ ،݇ௗ,௠௔௫ = 0.15݇௨ ௨ܶ ، ݇௣,௠௜௡ = 0.32݇௨ ،݇ௗ,௠௜௡ = 0.08݇௨ ௨ܶ  باشند. مي	݇௨ و௨ܶ  به
بي هستند كه موجب نوساني شدن سيستم ترتيب بهره و دوره تناو

ܴߜبه شكل  ܴߜماتريس گردند. مي = ൥ܴ11ݐ 12ݐܴ 21ݐ13ܴݐܴ 22ݐܴ 31ݐ23ܴݐܴ 32ݐܴ  33൩ݐܴ
مشخص  23ݐܴ) درجه عضويت ورودي 2شود. در شكل (نوشته مي

  شده است. 

  
 23ݐܴدرجه عضويت ورودي  -2شكل 
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  ݕ߱، ݔ߱، 	12ݐܴ، 31ݐܴها (ديدرجه عضويت براي ساير ورو
) درجه عضويت خروجي 3) است. در شكل (2) مشابه شكل (ݖ߱و  ݇௣ଵᇱ ݇ها (مشخص شده است. درجه عضويت ساير خروجيௗଵᇱ ،݇௣ଶᇱ ، ݇ௗଶ	ᇱ ،݇௣ଷᇱ   ݇وௗଷᇱ) باشد.) مي3) مشابه شكل  

  
 ௣ଵᇱ݇خروجي  درجه عضويت -3شكل 

در اين بخش از اين مقاله گشتاور خروجي وارده بر ماهواره 
به دست  PDجهت كنترل وضعيت ماهواره توسط قانون كنترلي 

  ) مشخص شده است.33آيد كه در معادله (مي

)33( 
௖ܶ௫ = ݇௣ଵܴ23ݐ − ݇ௗଵ߱௫  ௖ܶ௬ = ݇௣ଶܴ31ݐ − ݇ௗଶ߱௬  

௖ܶ௭ = ݇௣ଷܴ12ݐ − ݇ௗଷ߱௭ 

منطق فازي براي  ) به ترتيب قوانين تنظيم2) و (1در جداول (
مشخص شده است. ساير قوانين تنظيم منطق  ௗଵᇱ݇و  ௣ଵᇱ݇ضرايب 

) و براي ضرايب 1نيز مشابه جدول ( ௣ଷᇱ݇و  ௣ଶᇱ݇فازي براي ضرايب  ݇ௗଶᇱ  ݇وௗଷᇱ ) باشد.) مي2مشابه جدول  

  سازي و نتايج عدديشبيه

مسئله كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از روش به ترتيب  در اين بخش
كنترل تطبيقي معرفي شده و سپس با استفاده از كنترلر فازي و همچنين 
مسئله كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از روش كنترل تطبيقي بيان شده در 

- شبيهخاموش استفاده شده است - در آن از عملگر تراستر روشنحالتي كه 

زماني كه از عملگر تراستر شوند. سازي و نتايج حاصل شده ارائه مي
مقاومت در برابر تغييرات ماتريس ممان  گرددخاموش استفاده مي- روشن

شود. همچنين مسئله كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از اينرسي ارزيابي مي
گردد، و در سازي ميتطبيقي ارائه شده با وجود اغتشاش ثابت شبيهكنترلر 

ها يك سازيمقادير اغتشاشات صفر هستند. در شبيهها سازيساير شبيه
در  سازيشود. مقادير پارامترها جهت شبيهماهواره صلب در نظر گرفته مي

  ) مشخص شده است. 3جدول (

  ૚ᇱ࢖࢑منطق فازي براي  قوانين تنظيم -1جدول 

 
	  	࡮ࡺ ࣓࢞ 	ࡿࡺ ࡹࡺ  ࡮ࡼ ࡹࡼ   	ࡿࡼ  ࡻࢆ

 ૛૜࢚ࡾ

  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ࡮ࡺ

  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ࡮ࡼ  ܵ  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ܵ  ࡹࡼ  ܵ  ܵ  ܤ  ܤ  ܤ  ܵ  ܵ  ࡿࡼ  ܵ  ܵ  ܵ  ܤ  ܵ  ܵ  ܵ  ࡻࢆ  ܵ  ܵ  ܤ  ܤ  ܤ  ܵ  ܵ  ࡿࡺ  ܵ  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ܤ  ܵ  ࡹࡺ

  ૚ᇱࢊ࢑منطق فازي براي  قوانين تنظيم -2جدول 

 
	  	࡮ࡺ ࣓࢞ 	ࡿࡺ ࡹࡺ  ࡮ࡼ ࡹࡼ   	ࡿࡼ  ࡻࢆ

  ૛૜࢚ࡾ

  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ࡮ࡺ

  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ࡮ࡼ  ܤ  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ܤ  ࡹࡼ  ܤ  ܤ  ܵ  ܵ  ܵ  ܤ  ܤ  ࡿࡼ  ܤ  ܤ  ܤ  ܵ  ܤ  ܤ  ܤ  ࡻࢆ  ܤ  ܤ  ܵ  ܵ  ܵ  ܤ  ܤ  ࡿࡺ  ܤ  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ܵ  ܤ  ࡹࡺ

  پارامترهاي روش كنترلي -3جدول 

  ௔ߪ	ܴ௓  0 ܴ௎  2	݉௖  I	଴ܲ  3	଴  100Iߠ  0 پارامتر مقدار

ܽ	ℎ  1	(ݏ)	0.1  		௦ܤ	ଷܫ 		ܦ 0 ൥3 0 00 4 00 0 5൩ 	(kg-m2)  
ܫ  
  

  ሾ3.1 −3.1 3.1ሿ்   (ܿ݁ݏ/݃݁݀)

  ߱଴  

  ሾ0 0 0ሿ்(݀݁݃/ܿ݁ݏ)  

 ்߱   
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روش كنترل  كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از
  تطبيقي ارائه شده

ســازي نتــرل وضــعيت مــاهواره شــبيهدر ايــن بخــش مســئله ك
ــي ــرل   مـ ــه در روش كنتـ ــن مقالـ ــين در ايـ ــردد.  همچنـ گـ

ــده    ــان ش ــي بي ௔ܣتطبيق = ــي ܫ ــاركوف   م ــارامتر م ــد. پ باش
ــادل  ــاط تعـ ــاس نقـ ௘(ܴߜ) براسـ = ௘(߱ߜ)و  ଷܫ = ــط  0 توسـ

ــه  ଵܪمعادل = ــي ܤܥ ــبه م ــارامتر  محاس ــان پ ــراي بي ــردد. ب دو  ܥگ
ܲپــــــــارامتر  = ൥0 0 0 0 0 −1 0 1 00 0 1 0 0 0 −1 0 00 −1 0 1 0 0 0 0 0൩   ܶو =  	ଷܫ
ــي  ــف م ــردد،تعري ܥو  گ = ൤ ܶ 0ଷ×ଽ0ଷ×ଷ ܲ ൨ .ــت ଵܧ اس = ــت. ܥ  اس

سـازي در ايـن بخـش    مقادير سـاير پارامترهـا جهـت شـبيه    
ــدو    ــه در ج ــت ك ــاديري اس ابه مق ــ ــده  3ل (مش ــان ش ) بي

بــــــــايي مـيت نهــــاتريس وضعــــمـــ اســـت. ்ܴ	 رـاهواره برا = ൥ 0.2887 0.4082 −0.8660−0.8165 0.5774 00.5 0.7071 0.5 ൩  و مــــاـتريس وضـــــعيت
(0)ܴبرابر اوليه آن  =   باشد.مي ଷܫ

اي هاي زاويه) به ترتيب نمودارهاي سرعت6-4( هايشكل
) و خطاي وضعيت محور ويژه كه (݅)ߠماهواره، پارامترهاي كنترلر (

ଵିݏ݋ܿتوسط معادله  ቀ1 2ൗ (ܴߜ)ݎݐ) − 1)ቁ شود محاسبه مي
توان خطاي وضعيت ماهواره را در هر طبق اين معادله مي باشند.مي

  لحظه نسبت به وضعيت مطلوب نهايي آن حساب كرد.

  
ل مسئله كنتردر  اي ماهواره حول هر سه محورهاي زاويهسرعتنمودار  -4شكل 

  با استفاده از روش كنترل تطبيقي بيان شده وضعيت ماهواره

  
با  ) در مسئله كنترل وضعيت ماهواره(݅)ߠپارامترهاي كنترلر (نمودار  -5شكل 

 استفاده از روش كنترل تطبيقي بيان شده

با  نمودار خطاي وضعيت محور ويژه در مسئله كنترل وضعيت ماهواره -6شكل 
   روش كنترل تطبيقي بيان شده استفاده از

اي پس هاي زاويههمانطور كه از نمودارها مشخص است سرعت
اند، و از مدت زماني از مقادير اوليه خود به مقدار صفر همگرا شده

نمودار خطاي ، و اندپارامترهاي كنترلر نيز به مقادير ثابتي رسيده
است. در وضعيت محور ويژه به صورت بهينه به مقدار صفر رسيده 

نهايت وضعيت هر لحظه ماهواره بر وضعيت نهايي مطلوب آن منطبق 
) مشخص است با 6) و (4( هايشكلبر اساس  است. همچنينشده 

اعمال قانون كنترل تطبيقي ارائه شده جهت كنترل وضعيت ماهواره، 
دقت در نمودار و  14/0 (deg/s݁ܿ)اي بهتر از دقت سرعت زاويه

  .درجه است 4/0ويژه جهت بررسي وضعيت خطاي وضعيت محور 

  كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از كنترلر فازي
در اين بخش مسئله كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از كنترلر فازي 

سازي مطابق با گردد. پارامترهاي مورد نياز جهت شبيهسازي ميشبيه
௣ଵ௠௜௡݇باشد. همچنين ) مي3جدول ( = 0.48 ،݇௣ଵ௠௔௫ = 0.9 ، ݇ௗଵ௠௜௡ = 1.44 ،݇ௗଵ௠௔௫ = 2.7 ،݇௣ଶ௠௜௡ = 0.64 ، ݇௣ଶ௠௔௫ = 1.2 ،݇ௗଶ௠௜௡ = 1.5120 ،݇ௗଶ௠௔௫ = 2.8350 ، ݇௣ଷ௠௜௡ = 0.8 ،݇௣ଷ௠௔௫ = 1.5 ،݇ௗଷ௠௜௡ = و  1.89 ݇ௗଷ௠௔௫ = يژه توسط باشند. خطاي وضعيت محور ومي 3.5437
ଵିݏ݋ܿمعادله  ቀ1 2ൗ (ܴߜ)ݎݐ) − 1)ቁ گردد.محاسبه مي  

ي ها) به ترتيب نمودارهاي سرعت8) و (7( هايشكلدر 
ه اي ماهواره حول هر سه محور و خطاي وضعيت محور ويژزاويه

  مشخص شده است.

  
ل اي ماهواره حول هر سه محور در مسئله كنترهاي زاويهسرعتنمودار  -7شكل 

  با استفاده از كنترلر فازي وضعيت ماهواره
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با  محور ويژه در مسئله كنترل وضعيت ماهواره وضعيتخطاي نمودار  -8شكل 

  استفاده از كنترلر فازي

خطاي  اي وهاي زاويهسرعت )8) و (7هاي (با توجه به شكل
اند. در مقايسه نمودارهاي وضعيت محور ويژه نيز به صفر همگرا شده

توان به اين نتيجه رسيد كه ) مي8) و (7) با اشكال (6) و (4ي (هاشكل
زمان صعود سيستم در روش كنترلي فازي در حدود پنج ثانيه و در روش 
كنترل تطبيقي بيان شده در حدود پانزده ثانيه است كه نشان از برتري 
روش كنترلي فازي دارد، و زمان نشست سيستم در روش كنترلي فازي نيز 

) مشخص است با 8) و (7( هايشكلبر اساس  همچنين ت.كمتر اس
اعمال قانون كنترلي فازي جهت كنترل وضعيت ماهواره، دقت سرعت 

دقت در نمودار خطاي وضعيت و  09/0 (deg/s݁ܿ)اي بهتر از زاويه
  .درجه است 9/0محور ويژه جهت بررسي وضعيت 

ي كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از روش كنترل تطبيق
  خاموش - بيان شده و عملگر تراستر روشن

سازي مسئله كنترل وضعيت ماهواره در اين بخش نتايج حاصل از شبيه
- با استفاده از روش كنترل تطبيقي بيان شده و عملگر تراستر روشن

(௢௡)ݑشود. خاموش نشان داده مي = است. ساير مقادير  0.51
ه مقاديري است كه در سازي در اين بخش مشابپارامترها جهت شبيه

بخش كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از روش كنترل تطبيقي بيان 
) آمده است. دو مقدار متفاوت ماتريس ممان 3شده و در جدول (

ଵܫاينرسي  = ଶܫو  ܫ = ) 4شوند. در جدول (در نظر گرفته مي ܫ2
  هاي نشست مشخص شده است.زمان

ܫاكنون بر اساس ماتريس اينرسي  = ) به 11-9، اشكال (ଵܫ	
اي ماهواره حول هر سه محور، خطاي زاويهسرعت ترتيب نمودارهاي 

  باشند.وضعيت محور ويژه و گشتاور كنترلي مي

اي ماهواره حول هر سه محور در مسئله كنترل وضعيت هاي زاويهنمودار سرعت - 9شكل 
૚ࡵ خاموش، - ملگر تراستر روشنماهواره با استفاده از كنترلر تطبيقي بيان شده و ع =   ࡵ

  
نمودار خطاي وضعيت محور ويژه در مسئله كنترل وضعيت ماهواره با  -10شكل 

૚ࡵخاموش، - استفاده از كنترلر تطبيقي بيان شده و عملگر تراستر روشن =  ࡵ

  
نمودار گشتاور كنترلي در مسئله كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از  -11شكل 

૚ࡵخاموش، -لر تطبيقي بيان شده و عملگر تراستر روشنكنتر =  ࡵ

ଶܫ	اكنون ماتريس اينرسي  = سازي در نظر جهت شبيه ܫ2
-) به ترتيب بيانگر نمودارهاي سرعت14-12شود. اشكال (گرفته مي

اي ماهواره حول هر سه محور، خطاي وضعيت محور ويژه و هاي زاويه
  باشند.گشتاور كنترلي مي

  
اي ماهواره حول هر سه محور در مسئله هاي زاويهنمودار سرعت -12كل ش

كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از كنترلر تطبيقي بيان شده و عملگر تراستر 
૛ࡵخاموش، -روشن = ૛ࡵ  

  
نمودار خطاي وضعيت محور ويژه در مسئله كنترل وضيعت ماهواره با  -13شكل 

૛ࡵخاموش، - بيان شده و عملگر تراستر روشناستفاده از كنترلر تطبيقي  = ૛ࡵ  
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نمودار گشتاور كنترلي در مسئله كنترل وضيعت ماهواره با استفاده از  -14شكل 

૛ࡵخاموش، -كنترلر تطبيقي بيان شده و عملگر تراستر روشن = ૛ࡵ  

و  هائه شديستم با استفاده از روش كنترلي تطبيقي بهينه ارزمان نشست س -4جدول 
  خاموش- عملگر تراستر روشن

 
 ماتريس اينرسي

 (s)  زمان نشست

 
࢞(ܛ/܏܍܌)   

࢟(ܛ/܏܍܌)   
ܫ  (ܛ/܏܍܌)ࢠଵ = 	17.3  ܫ 15	 ଶܫ22.3 = 	25.3  ܫ2 25.2	 25.1

 
) مشخص است 4) و جدول (14-9( هايشكلطور كه از همان

عيت ترل وضاين مقاله در مسئله كنشده در روش كنترل تطبيقي ارائه 
 غييراتتاموش نسبت به خ -ماهواره با استفاده از عملگر تراستر روشن

وش از ر است. همچنين زمان نشست سيستم با استفاده اينرسي مقاوم
در  يرخاموش با تغي-شده و عملگر تراستر روشن كنترل تطبيقي بيان

عت سر ند، و مقاديركماتريس ممان اينرسي تغيير قابل توجهي نمي
فر صدير اي و خطاي وضعيت محور ويژه به صورت بهينه به مقازاويه

) 10) و (9( هايشكل) با 6) و (4( هايشكلاند. در مقايسه همگرا شده
 كه از عملگر تراسترص است كه زمان نشست سيستم هنگاميمشخ
است،  خاموش جهت كنترل وضعيت ماهواره استفاده شده -روشن
 ) اين14) و (11( هايشكلكند. با مقايسه نميقابل توجهي تغيير 

ي ينرسشود كه در حالتي كه مقدار ماتريس ممان انتيجه حاصل مي
ز لي نينترافزايش يافته است ميزان پهناي پالس در نمودار گشتاور ك

  يابد.پس از گذشت مدت زمان بيشتري كاهش مي
ل قانون ) مشخص است با اعما10) و (9بر اساس اشكال (

ଵܫخاموش در حالت  - كنترل تطبيقي ارائه شده و تراستر روشن =  ܫ
است، و به عبارتي  3/0 (deg/s݁ܿ)اي بهتر از دقت سرعت زاويه

دقت و  است، (deg/s݁ܿ) 02/0و  2/0 (deg/s݁ܿ)، (deg/s݁ܿ) 1/0به ترتيب برابر  ௭߱و  ௫ ،߱௬߱اي هاي زاويهدقت سرعت
درجه  6/0در نمودار خطاي وضعيت محور ويژه جهت بررسي وضعيت 

ଶܫدر حالت ) 13) و (12(است. همچنين بر اساس اشكال  = دقت  ܫ2

- ، به عبارتي دقت سرعت03/0 (deg/s݁ܿ)بهتر از  ايسرعت زاويه

، (deg/s݁ܿ) 02/0به ترتيب برابر  ௭߱و  ௫ ،߱௬߱اي هاي زاويه
006/0 (deg/s݁ܿ)  02/0و (deg/s݁ܿ) ،دقت در نمودار و  است

  .درجه است 38/0خطاي وضعيت محور ويژه جهت بررسي وضعيت 
(௢௡)ݑهمچنين جهت مقايسه براي مقدار  = ଵܫو  0.45 =  ܫ

هاي شكلگردد، و در سازي ميمسئله كنترل وضعيت ماهواره نيز شبيه
اي ماهواره حول هر زاويهاي هسرعت) به ترتيب نمودارهاي 15-17(

سه محور، خطاي وضعيت محور ويژه و گشتاور كنترلي نشان داده 
  شده است.

 

اي ماهواره حول هر سه محور در مسئله هاي زاويهنمودار سرعت -15شكل 
كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از كنترلر تطبيقي بيان شده و عملگر تراستر 

(௢௡)ݑخاموش، -روشن = ଵܫ، 0.45 =   ܫ

  
نمودار خطاي وضعيت محور ويژه در مسئله كنترل وضعيت ماهواره با  -16شكل 

(࢔࢕)࢛خاموش، - استفاده از كنترلر تطبيقي بيان شده و عملگر تراستر روشن = ૙. ૝૞ ،ࡵ૚ =  ࡵ

  
نمودار گشتاور كنترلي در مسئله كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از  -17شكل 
(࢔࢕)࢛خاموش، -رلر تطبيقي بيان شده و عملگر تراستر روشنكنت = ૙. ૝૞ ، ૚ࡵ =  ࡵ
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شود كه ) اين نتيجه حاصل مي16) و (10( هايشكلبا مقايسه 
 يابد.كاهش مي (௢௡)ݑميزان زمان نشست سيستم با كاهش مقدار 

 اي بهتردقت سرعت زاويه) 16) و (15( هايشكلهمچنين با توجه به 
اي هاي زاويهاست، و به عبارتي دقت سرعت 13/0 (deg/s݁ܿ)از  ߱௫ ،߱௬  ߱و௭  1/0به ترتيب برابر (deg/s݁ܿ) ،02/0 (deg/s݁ܿ)  1/0و (deg/s݁ܿ)  دقت در نمودار خطاي است، و

  درجه است. 7/0وضعيت محور ويژه جهت بررسي وضعيت بهتر از 

استفاده از روش كنترل تطبيقي  كنترل وضعيت ماهواره با
  بيان شده در حضور اغتشاش ثابت

در اين بخش مسئله كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از روش كنترل 
پاسخ سازي و تطبيقي ارائه شده در صورت وجود اغتشاش ثابت شبيه

گردد. يك سيگنال اغتشاش ثابت مطابق سيستم كنترل بررسي مي
ௗܯمعادله  = ߣ ௝݁ شود.در نظر گرفته مي௝݁   ستونj ام ماتريس

ߣسازي ) است. جهت شبيهଷܫهماني ( = 0.25 ،݁ଶ = ሾ0 1 0ሿ் سازي مشابه مقادير و مقادير ساير پارامترها جهت شبيه
مورد استفاده در بخش كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از روش 

) به ترتيب 20-18(هاي شكل باشند. دركنترل تطبيقي ارائه شده مي
اي ماهواره حول هر سه محور، هاي زاويهنمودارهاي سرعت

   اند.پارامترهاي كنترلر و خطاي وضعيت محور ويژه مشخص شده

  
اي ماهواره حول هر سه محور در مسئله هاي زاويهسرعتنمودار  -18شكل 

  ر اغتشاش ثابتتوسط كنترلر تطبيقي ارائه شده در حضو كنترل وضعيت ماهواره

  
در مسئله كنترل وضعيت ماهواره ) (݅)ߠپارامترهاي كنترلر (نمودار  -19شكل 

 ثابت توسط كنترلر تطبيقي ارائه شده در حضور اغتشاش

  

نمودار خطاي وضعيت محور ويژه در مسئله كنترل وضعيت ماهواره  -20شكل 
   توسط كنترلر تطبيقي ارائه شده در حضور اغتشاش ثابت

خطاي  اي وهاي زاويه) سرعت20-18هاي (توجه به شكلبا 
پارامترهاي كنترلر نيز به اند، و وضعيت محور ويژه به صفر همگرا شده

دهد كه روش كنترل تطبيقي نتايج نشان مي اند.مقادير ثابتي رسيده
  بيان شده در برابر يك اغتشاش ثابت مقاوم است.

  گيرينتيجه

تطبيقي مستقيم بهينه نوين جهت  در اين مقاله يك روش كنترل
كنترل وضعيت ماهواره معرفي گرديد، و كنترل وضعيت يك ماهواره 
صلب با وجود نامعيني در ماتريس ممان اينرسي و استفاده از عملگر 

هاي سازيخاموش بررسي شد، و نتايج حاصل از شبيه-تراستر روشن
رهاي ماركوف عددي ارائه شدند. در روش كنترلي بيان شده از پارامت

جهت بسط سري متغير پارامتر عملكرد سيستم استفاده شد. روش 
هاي متعامد خاص كنترل تطبيقي معرفي شده بر اساس گروه  ماتريس

از مرتبه سه گسترش يافت، و مشكل سينگولاريتي نداشت. براي بيان 
گرديد. در بررسي هاي دوران استفاده بردارهاي وضعيت از ماتريس

طبيقي و روش كنترلي فازي جهت كنترل وضعيت روش كنترل ت
زمان صعود و زمان نشست سيستم ماهواره اين نتيجه حاصل شد كه 

در روش كنترلي فازي كمتر از زمان صعود و زمان نشست آن در روش 
كنترل تطبيقي بيان شده بود كه نشان از برتري روش كنترلي فازي 

غيير قابل ملاحظه زمان سازي بيانگر عدم تنتايج شبيه داشت. همچنين
خاموش با وجود -نشست سيستم در صورت استفاده از تراستر روشن

نامعيني در ممان اينرسي بود. روش كنترل تطبيقي نوين بيان شده در 
خاموش - مسئله كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از عملگر تراستر روشن

با در نظر  همچنين به تغييرات ماتريس ممان اينرسي مقاوم بود. نسبت
گرفتن مقادير متفاوت براي كميت اسكالر مثبت جهت تعيين مقدار 

خاموش، اين -گشتاور كنترلي اعمال شده توسط عملگر تراستر روشن
نتيجه حاصل شد كه با كاهش مقدار كميت اسكالر نام برده ميزان 

سازي مسئله زمان نشست سيستم كاهش يافت. همچنين نتايج شبيه
واره توسط كنترلر تطبيقي ارائه شده با وجود كنترل وضعيت ماه
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دهد كه روش كنترل تطبيقي بيان اغتشاش ثابت در سيستم نشان مي
با وجود كنترلر تطبيقي  شده در برابر يك اغتشاش ثابت مقاوم است.

بيان شده در سيستم، نمودار پارامترهاي كنترلر به مقادير ثابتي رسيدند، 
اي و هاي زاويهمودارهاي سرعتو به خوبي تخمين زده شدند. ن

وضعيت هر لحظه ماهواره به صورت بهينه بر سرعت و وضعيت نهايي 
  مطلوب آن منطبق شد.
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