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Several novel control techniques have been created due to the diversity of research 
conducted about the problem of satellite attitude control. There are always uncertainties 
in the problem of satellite attitude control in space missions. Therefore, Adaptive control 
is a method that is taken into consideration. High computational volume is one of the 
problems of adaptive control techniques. In this paper, a control technique that is based 
on optimization concepts is introduced for the problem of satellite angular velocity and 
attitude control. Also, it's developed based on the three-dimensional special orthogonal 
group, and a singularity problem does not face it. For comparison, the linear quadratic 
regulator (LQR) control technique is simulated. Finally, the results of the simulations 
show that the performance of the presented adaptive control technique is optimal, and 
this method is robust to inertia changes. 
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از اين رو در اين زمينه مطالعات . باشدهاي كنترل ميوجود سيستم
. اند حاصل شدهاي هاي قابل ملاحظهو نوآوري زيادي صورت پذيرفته

ترلي هاي نوين كنروشهوافضا منجر به ايجاد  تحقيقات در زمينه تنوع
ترين  كنترل وضعيت ماهواره از مهم .استشده هاي فضاييموريتأدر م

هاي سيستمهمچنين از زير هاي فضايي ومسائل مربوط به مأموريت
هاي كنترل روش همچنين. ]8[ داراي اهميت بالايي در ماهواره است

 برخي از. ]10، 9[ دنوجود دار زمينه اين خطي و غيرخطي متفاوتي در
هاي جرمي در ويژگي ا نسبت به اغتشاشات يا عدم قطعيتهاين روش

ها و اغتشاشاتي كه به ماهواره وارد با توجه به عدم قطعيت .مقاوم نيستند
كنترلر  در اين روش. ثري داردكاربرد مؤ شود، روش كنترل تطبيقيمي

تواند در مقابل تغييرات آرام در سيستم و همچنين شده ميطراحي
كنترل تطبيقي براي . ]12، 11[پاسخ مناسب دهد  سازيخطاهاي مدل

هاي كنترل وضعيت ماهواره جهت مقاومت در برابر خطا در ويژگي
حذف  ،]14[ PD، تقويت عملكرد قوانين كنترلي ]13[ها جرمي مدل
كنترل تطبيقي از  .است و موارد ديگر استفاده شده] 16، 15[اغتشاشات 

عنوان  به. ]19- 17[هاست رل ماهوارهها در زمينه كنتپركاربردترين روش
مثال از روش كنترل تطبيقي در مسئله كنترل وضعيت ماهواره در حضور 

  .گرددو موارد ديگر استفاده مي ]20[عدم قطعيت در اينرسي 
، و ]21[ ابتدا معادلات حركت ماهواره استخراج ،در اين مقاله

اي و يهسپس يك روش كنترل تطبيقي بهينه جهت كنترل سرعت زاو
مسئله كنترل وضعيت ماهواره يك . گرددوضعيت ماهواره ارائه مي

با توجه به اينكه معادلات حركت همچنين  .مسئله غيرخطي است
اي هاي زاويهماهواره غيرخطي هستند و اين مسئله كنترل سرعت

در اين مقاله روش ارائه  ،كنددچار پيچيدگي ميماهواره و وضعيت آن را 
اي و وضعيت ماهواره، معادلات هاي زاويهل سرعتجهت كنتر شده

همچنين جهت مقايسه، روش كنترلي . سازدحركت ماهواره را خطي مي
  .گرددسازي ميبررسي و شبيه 3كننده مربعي خطيبهينه تنظيم

داراي قابليت روش كنترل تطبيقي ارائه شده در اين مقاله 
تعداد زيادي از  .روي فرمان با دقت بالاستپايدارسازي و دنباله

هاي ديگر براي بيان وضعيت هاي كنترلي از كواترنيون يا روش روش
اساس تم برعملكرد سيس شده روش ارائه در. كننداستفاده مي

و همچنين اين روش كنترلي بر اساس گروه  بودههاي دوران  ماتريس
از اين رو مشكل . يافته استگسترش  4متعامد خاص از مرتبه سه

روش كنترل  پاسخ زماني سيستم در حالت استفاده از .ي نداردسينگولاريت
اي ماهواره و وضعيت هاي زاويهتطبيقي بيان شده جهت كنترل سرعت

نسبت به عدم قطعيت در  اين روش و است آن، بسيار قابل قبول و كوتاه
يك روش كنترل تطبيقي مستقيم  روش بيان شده، .اينرسي مقاوم است

_________________________________ 
3. Linear Quadratic Regulator 
4. Three-dimensional Special Orthogonal Group  

 5ملكرد گذشته با روش حداقل مربعات بازگشتيهاي عاز داده واست 

  .كندبراي به روزرساني كنترلر استفاده مي
ها براي اهداف مختلف مانند بررسي سازي رياضي سيستم مدل

ارتباط بين . ها، طراحي كنترلرها و موارد ديگر لازم استسيستم
تواند در غالب پارامترهاي ها ميمتفاوت سيستم ساختارهاي مدل

پارامترهاي ماركوف مقادير پاسخ ضربه واحد . وف بيان گرددمارك
هاي ماركوف  براي استفاده از پارامتر .باشندگسسته مي-سيستم زمان

ابتدا معادلات ديناميك و سينماتيك كه  در اين روش كنترلي،
پيوسته هستند تبديل به معادلات خطي  - معادلات غيرخطي و زمان

ين مقاله رساندن ماهواره از هدف ا. شوندگسسته مي -و زمان
وضعيت و سرعت اوليه مشخص به سرعت صفر و وضعيت نهايي 

مسئله كنترل سرعت و وضعيت ماهواره با استفاده از . مطلوب است
سازي شده و نتايج افزار متلب شبيه روش بيان شده در محيط نرم

  .شود ميحاصل از آن در قالب نمودار و جدول ارائه 

 سازي رياضيمدل

  .گرددر اين بخش معادلات سينماتيك و ديناميك حركت ماهواره بيان ميد

 معادلات ديناميك و سينماتيك
حركت،  براي بررسي معادلات سينماتيك و ديناميك در اين بخش

يك دستگاه مختصات بدني كه مركز آن مركز جرم ماهواره است و 
 يك دستگاه مختصات اينرسي جهت تعيين وضعيت ماهواره در نظر

ررسي در اين مقاله يك همچنين ماهواره مورد ب .]21[ شودگرفته مي
لحاظ  شود و فقط حركت چرخشي آننظرگرفته ميجسم صلب در

. شودنظر مي از حركت انتقالي مركز جرم آن صرفگردد و مي
است  7و پواسون 6معادلات حركت ماهواره براساس معادلات اويلر

بر اساس . مشخص شده است )4(و ) 1(كه به ترتيب در معادلات 
مجموع گشتاورهاي خارجي اعمال شده به يك جسم با ) 1(معادله 

در اين . ]21[اي آن جسم برابر است آهنگ تغييرات مومنتوم زاويه
૑ሬሬሬറ معادلات = ሾ߱௫ ߱௬ ߱௭ሿ் اي مبين بردار سرعت زاويه
റܐ ماهواره، ஻ ூ⁄ ماهواره در دستگاه مختصات  ايبردار مومنتوم زاويه

ترتيب  به ሬሬറௗ܂ و ሬሬറ௖܂ بدني نسبت به دستگاه مختصات اينرسي،
ماتريس  ۷ بردارهاي گشتاور خارجي كنترلي و اغتشاشي و همچنين

به  ܫو  ܤدر معادلات پيش رو زيروندهاي . باشندممان اينرسي مي
ات اينرسي ترتيب بيانگر دستگاه مختصات بدني و دستگاه مختص

ܤهستند و زيروند  مبين دستگاه مختصات بدني نسبت به  ⁄ܫ
  .ستادستگاه مختصات اينرسي 

_________________________________ 
5. Recursive Least Squares  
6. Euler's equation 
7. Poisson's equation 
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ሬሬറ௖܂ )1( + ሬሬറௗ܂ = Ԧሶܐ ஻ ூ⁄ + ૑ሬሬሬറ஻ ூ⁄× റܐ ஻ ூ⁄   

Ԧሶܐ گذاري معادلاتيبا جا ஻ ூ⁄ = ۷റ஻ ூ⁄ ૑ሬሬሬറ஻•஻ ூ⁄ ܐوറ ஻ ூ⁄ = ۷റ஻ ூ⁄ ૑ሬሬሬറ஻ ூ⁄ 
૑ሬሬሬറ஻•஻ .گرددحاصل مي) 2(، معادله )1(در معادله  ூ⁄ |஻  بيانگر مشتق

  .اي ماهواره در دستگاه مختصات بدني استسرعت زاويه

)2( 
ሬሬറ௖܂ + ሬሬറௗ܂ =۷റ஻ ூ⁄ ૑ሬሬሬറ஻•஻ ூ⁄ + ૑ሬሬሬറ×஻ ூ⁄ ൫۷റ஻ ூ⁄ ૑ሬሬሬറ஻ ூ⁄ ൯ 

૑ሬሬሬറ஻ از اين پس ூ⁄ |஻ ،ሬ࣓ሬሬറ஻•஻ ூ⁄ |஻  ۷وറ஻ ூ⁄ |஻  به ترتيب با نماد૑ ، ૑ሶ  3(به شكل معادله ) 2(آنگاه معادله . شوندمشخص مي ۷و (
  .شودنوشته مي

ሬሬറ௖܂ )3( + ሬሬറௗ܂ = ۷૑ሶ + ૑×۷૑ 
راستاي سه محور كنترل  شود كه ماهواره درفرض مي

در  ܀. بيان شده است) 4(معادله سينماتيك در معادله  .شودمي
܀ماتريس دوران وضعيت هر لحظه و به عبارتي ) 4(معادله  = ሬሬറ஻܀ ூ⁄ |஻ ضرب تعريف علامت . باشدمي   در معادلات

  .مشخص شده است) 4(بيان شده، در معادله 

)4(  Rሶ = Rω× = R ቎ 0 −߱௭ ߱௬߱௭ 0 −߱௫−߱௬ ߱௫ 0 ቏ 

اكنون معادلات سينماتيك و ديناميك به شكل ديگري كه 
د نوشته اي هستنهاي زاويهبياني از خطاي وضعيت و سرعت

ماتريس دوران وضعيت نهايي  ௙ࡾ رو در معادلات پيش. شوند مي
  .اي نهايي مطلوب  استزاويهسرعت  ૑௙و  مطلوب

Rߜمطابق روابط  = R௙் R ]22[ ߜ وω = ߱ − به  ،ω௙்(Rߜ)
اي تعريف ترتيب بردار خطاي وضعيت و بردار خطاي سرعت زاويه

و ) 3(با استفاده از روابط بيان شده و بازنويسي معادلات . گرددمي
  .]22[ آيندبدست مي) 6(و ) 5(، معادلات )4(

)5( 
Tሬሬറ௖ + Tሬሬറௗ = I(ߜω)• + I(ܴߜ)்ωሶ ௙ − I൫ߜω ω௙൯்(Rߜ)× − ቀI൫ߜω + ω௙൯ቁ்(Rߜ) ×൫ߜω +   ௙൯்߱(Rߜ)

•(Rߜ) )6( =   ×(ωߜ)Rߜ

كنترل تطبيقي بهينه بر اساس پارامترهاي 
  ماركوف

كه كنترلر حاضر در اين مقاله يك كنترلر تطبيقي پسخور خروجي است 
هاي عملكرد گذشته سيستم براي به روزرساني پارامترهاي خود از داده

كه پاسخ  الگوريتم اين روش از پارامترهاي ماركوف .نمايداستفاده مي

نمايد و كنترلر بر باشند استفاده ميگسسته مي - ضربه واحد سيستم زمان
 توسط تعريف پارامترهاي ماركوف. گرددحسب اين پارامترها بيان مي

يا همان متغير عملكرد  ܢ را به پارامتر ܝ كه ورودي ۵௭௨تابع تبديل 
  .گرددسازد محاسبه ميسيستم مرتبط مي

 8چند خروجي-چند وروديگسسته -در ابتدا يك سيستم زمان
  .]25-23[ شودنظرگرفته ميآمده است در) 7(كه در رابطه 

(݅)ܠدر معادلات فوق  ∈ ܴ௟ೣ ܡ ،بردار حالت(݅) ∈ ܴ௟೤  بردار
(݅)ܝسيستم،  خروجي ∈ ܴ௟ೠ ،ܟ سيگنال ورودي كنترل(݅) ∈ ܴ௟ೢ 

(݅)ܞ سيگنال اغتشاشي، ∈ ܴ௟ೡ ܢشده،  گيري نويز اندازه(݅) ∈ ܴ௟೥ 
(݅)ܚ، 9عملكرد سيستم ∈ ܴ௟ೝ  ݅فرمان كنترلي است و ≥ 1 .

݆براي  هستند كه پارامترهاي ماركوف ۶௝ همچنين ≥ توسط  1
۶௝معادله  = ݊. ]24[ ندشوتعريف مي ௝ିଵ۰ۯ۳ ≥ يك عدد  1
صورت بياني  متشكل از جملات متغير عملكرد به سري. است صحيح

توان  ميبه اين ترتيب كه . شودنوشته مي از پارامترهاي ماركوف ݅را براي ) 7(در معادله  (݅)ܠ ≥ به صورت يك سري مطابق  ݊
و ) 9(توسط معادلات  (݅)ܢ سپس عملكرد .بيان نمود) 8(رابطه 

ு݊آيد و بدست مي) 10( =   .]24[است  ݊

(݅)ܠ  )8( = ݅)ܠ௡ۯ − ݊) + ∑ ݅)ܝ௝ିଵሾ۰ۯ − ݆) +௡௝ୀଵ۴݅ܟ−݆  
(݅)ܢ  )9( = ݅)ܠ௡ۯ۳ − ݊) + ∑ ௝ିଵ௡௝ୀଵۯ۳ ݅)ܝ۰ − ݆) +∑ ݅)ܟ௝ିଵ۴ۯ۳ − ݆)௡௝ୀଵ −   (݅)ܚ

  

(݅)ܢ )10( = ݅)ܠ௡ۯ۳ − ݊ு) + ∑ ۶௝௡௝ୀଵ ݅)ܝ − ݆) +∑ ۶௝௪ܟ(݅ − ݆)௡௝ୀଵ −   (݅)ܚ
݆ مچنينه = 1, . . . , به دست  مترهاي ماركوفپارا ۶௝௪و  ݊

઺෩ متغير .هستند ۵௪௨ تعريف تابع تبديل از آمده = ሾ1 ⋯ ݊ሿ 
بر اساس تعميم پارامترهاي ) 10(معادله  گردد و سپستعريف مي

هاي گذشته هاي ورودي كنترل در زمانماركوف و سيگنال
  .]24[ حاصل گردد )12(و  )11( شود تا معادلاتبازنويسي مي

)11(  
(݅)ܢ =۳ଵۯ௡ܠ(݅ − ݊) + ሾ۶ଵ … ۶௡ሿ ൥ܝ(݅ − ݅)ܝ⋮(1 − ݊)൩ +۳ଵ ∑ ݅)ܟ௝ିଵ۴ۯ − ݆) − ۳଴ܚ(݅)௡௝ୀଵ  

(݅)ܢ  )12( = ۳ଵۯ௡ܠ(݅ − ݊) + ۶൫઺෩൯ܝ൫݅, ઺෩൯ + ۳ଵ ∑ ݅)ܟ௝ିଵ۴ۯ − ݆) − ۳଴ܚ(݅)௡௝ୀଵ 
_________________________________ 

8. Multi-input Multi-output 
9. Performance metric 

)7(  
x(݅) = Ax(݅ − 1) + Bu(݅ − 1) + Fw(݅ − 1)  y(݅) = Cx(݅) + v(݅)  z(݅) = Ex(݅) − r(݅)  
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  طراحي كنترلر
شده بر اساس روش كنترل تطبيقي بيان شده در اين كنترلر طراحي 

تعريف ) 13(به شكل معادله گسسته است و -مقاله يك كنترلر زمان
  .]24، 23[ گرددمي

)13(  u(݅) = ∑ S௤(݅)u(݅ − ݆) +௡೎೚೙೟ೝ೚೗೗೐ೝ௝ୀଵ݆=1݊ܿݎ݈݈݁݋ݎݐ݊݋T݅ݍy݅−݆ 
ݍ، )13(در معادله  = 1, . . . , ݊௖௢௡௧௥௢௟௟௘௥   است و همچنين ௤܁ ∈ ܴ௟ೠ×௟ೠ ܂و௤ ∈ ܴ௟ೠ×௟೤ هاي بهره نامشخص ماتريس

و ) (݅)ܡ(بردار رگرسور كه متشكل از متغيرهاي خروجي .هستند
هاي گذشته است توسط رابطه در زمان) (݅)ܝ(هاي كنترلي سيگنال

  .گرددميبيان ) 14(

)14(  ૖(݅) =
ێێۏ
ۍێێ
݅)ܝ − ݅)ܝ(1 − ݊௖௢௡௧௥௢௟௟௘௥)  ⋮ܡ(݅ − ݅)ܡ⋯(1 − ݊௖௢௡௧௥௢௟௟௘௥)ۑۑے

 ېۑۑ

(݅)ܝبه عبارتي كنترلر توسط معادله  = ી(݅)૖(݅)  محاسبه
پارامترهاي كنترلر است كه شامل اجزاي  (݅)ીگردد كه در آن مي

  .]24، 23[ باشدمي (݅)௤܂و  (݅)௤܁ بهره هايهمه ماتريس
با تعريف يك تابع هزينه بر اساس سيگنال كنترلي و  اكنون

و از آن در  آيددست مي سيگنال كنترلي بهينه به متغير عملكرد، يك
  .]24، 23[ گرددروزرساني پارامترهاي كنترلر استفاده مي معادله به

لحاظ شود،  ܢارامترها مانند اگر تأخير زماني در محاسبات پ
در  ݅كردن مقادير انديس  زماني در كمآنگاه آن موارد تأخير 

,൫݅ܝهاي ماتريس ઺෩൯  و بقيه عبارات موجود در سمت راست تساوي
෥ૄ با تعريف متغير .گرددنيز لحاظ مي) 12( = ሾߤଵ ⋯ و با  ௗሿߤ

  .رددگتعريف مي) 15(توجه به توضيحات فوق رابطه 

,݅)ܢ  )15( ෥ૄ) = ൥ܢ(݅ − ݅)ܢ⋮(ଵߤ − ௗ)൩ߤ = િ(݅, (෤ߤ ,݅)ܝ۶+ ෥ૄ)  
 شانهاي كنترلي تكرار شده از جهت مرحله زمانيسيگنال اگر

,݅)ܝ(هاي گذشته ܝ را از ماتريس متشكل از ෥ૄ) ( حذف كنيم، آنگاه
,݅)ܝماتريس  હ෥همچنين . شودساخته مي (෤ߙ = ሾߙଵ ⋯  ௔ሿߙ

ଵߙو < ⋯ < ,݅)ෝܝ اكنون يك سيگنال كنترلي بهينه. است ௔ߙ હ෥) 
,݅)ܝو بر اساس سيگنال كنترلي ) 15(بنا به معادله . تعريف خواهد شد હ෥) 
,݅)ෝܝبهينه  و سيگنال كنترلي હ෥) ܢ، معادلات(݅, ෥ૄ) = િ(݅, ෥ૄ) + ,݅)ܝ۶ હ෥) ܢ وො(݅, ෥ૄ) = િ(݅, ෥ૄ) + ,݅)ෝܝ۶ હ෥) شوند كه نوشته مي

هاي كنترلي متناظر با سيگنال در اين معادلات پارامترهاي ماركوف

شده  براساس معادلات بيان .دشون تعريف مي موجود در همين معادلات
,݅)ܢجهت تعريف  ෥ૄ) ܢوො(݅, ෥ૄ) گرددتعريف مي) 16(، معادله.  

,݅)ොܢ  )16( ෥ૄ) = ,݅)ܢ ෥ૄ) − ,݅)ܝ۶ હ෥) + ,݅)ෝܝ۶ હ෥)  
تعريف  )17(در معادله  بر اساس توضيحات فوق تابع هزينه

  .گرددمي
(݅)መܬ  )17( = ,݅)ෝܝ હ෥)்܀௎ܝෝ(݅, હ෥) + ,݅)ොܢ ෥ૄ)்ࡾ௓ܢො(݅, ෥ૄ)  

௓܀) 17(در معادله  ∈ ܴௗ௟೥×ௗ௟೥ دمعين ماتريس وزني عملكر
௎܀ همچنين. مثبت است ∈ ܴ௔௟ೠ×௔௟ೠ ماتريس وزني كنترل 

سيگنال ) 17(سازي معادله از طريق بهينه .است معين مثبت نيمه
,݅)ෝܝكنترلي بهينه  હ෥) بيان  )18(آيد كه در معادله بدست مي

  .]24[ شده است

,݅)ෝܝاز  હ෥)  براي به روزرساني پارامترهاي كنترلرી(݅)  استفاده
روزرساني پارامترهاي كنترلر از روش حداقل  اكنون براي به .گردد مي

استفاده از روش حداقل با به عبارتي. شوداستفاده مي 10گشتيمربعات باز
بنابراين ابتدا تابع هزينه . آيددست مي مربعات بازگشتي، ضرايب كنترلر به

݇براي ) 19(مطابق معادله  = 1, . . . , ,(݅)ோ൫ીఈೖܬ  .گرددتعريف مي ܽ ݅൯ = ∑ ฮܝෝ௜൫݅ − ఘ൯ߙ −௞ఘୀଵી݅݇ߙ૖݅−2ߩߙ�+ ∑ ∑ ฮܝෝ௜ି௝൫݅ − ఘߙ − ݆൯ − ીఈೖ(݅)૖൫݅ −௠௝ୀଵ௔ఘୀଵ2݆−ߩߙ 

)19(

) 20(معادله  از طريقتوسط پارامترهاي كنترلر كه ) 19(معادله 
(݅)ીఈೖ  .]24[ گرددكمينه مي آيدبدست مي =ીఈೖିଵ(݅) + ൬ ݅)ೖషభ(௜)૖(௜ିఈೖ)൰ ૖்ഀ۾ෝ೔(௜ିఈೖ)ିીഀೖషభ(௜)૖(௜ିఈೖ)ଵା૖೅(௜ିఈೖ)ܝ − (݅)ఈೖିଵ۾(௞ߙ )20(

(݅)ఈೖ۾  .]24[ باشدمي) 21(مطابق معادله  (݅)۾ماتريس كوواريانس (݅)ఈೖିଵ۾= − ೖషభ(௜)૖(௜ିఈೖ)ାଵഀ۾ೖషభ(௜)૖೅(௜ିఈೖ)ഀ۾ೖషభ(௜)૖(௜ିఈೖ)૖೅(௜ିఈೖ)ഀ۾   
)21(

  .آيدبدست مي) 22(ر مطابق معادله سپس كنترل

)22(  u(݅) = θ(݅)ϕ(݅)  
_________________________________ 

10. Recursive Least Squares 

)18(  
,݅)ෝܝ હ෥) = ൥ܝෝ௜(݅ − ݅)ෝ௜ܝ⋮(ଵߙ − ௔)൩ߙ = − ଵଶ ൫۶்܀௓(݅)۶  હ,݅ܝ۶−ૄ,݅ܢܼ݅܀12۶ܶ−ܷ݅܀+
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  اي و وضعيت ماهوارهكنترل سرعت زاويه
 ،نياز دارد 11لكردبه بردار عم از آنجا كه روش موجود در اين مقاله

. تواند به طور مستقيم استفاده شودنمي) 4(ماتريس دوران در معادله 
با استفاده از  اي جهت بيان ديناميك خطاي وضعيترابطه بنابراين

௔௧௧ۯ  .گرددرداري از ماتريس خطاي وضعيت تعيين مييك تابع ب = ݀݅ܽ݃(ܽଵ, ܽଶ, ܽଷ) مثبت يك ماتريس معين 
به ترتيب متغير عملكرد ) 24(و ) 23(بنابراين در روابط . طري استق

اي و كنترل وضعيت ماهواره سيستم در مسئله كنترل سرعت زاويه
  .مشخص شده است

௩௘௟௢௖௜௧௬ܢ  )23( = ૑ −  ૑௙்(܀ߜ)
خطاي وضعيت در نظر  ،ايكنترل سرعت زاويه براي مسئله

܀ߜ به عبارتي. است ۷ଷ ن برابر ماتريس همانيشود و مقدار آگرفته نمي = ۷ଷ ܢ  .است௔௧௧  خطاي وضعيت بر خطاي سرعت است و بردار خطاي وضعيت
بر  وضعيت ماهواره در مسئله كنترل عملكردمتغير . گذاردتأثير مي

݆براي  .شودمحاسبه مي) 24(اساس معادله  = 1,2,3 ،௝݁  م ا݆ستون
  .]22[ است ۷ଷ يماتريس همان

௔ܢ  )24(
ܢ = ቂܢ௩௘௟௢௖௜௧௬ܢ௔௧௧ ቃ متغير  در مسئله كنترل وضعيت ماهواره، پارامتر
  .شودناميده مي عملكرد تركيبي

در اين بخش معادلات حركت ماهواره ابتدا در مسئله كنترل 
اي ماهواره و سپس در مسئله كنترل وضعيت ماهواره سرعت زاويه
 اياز آنجا كه مسائل كنترل وضعيت و سرعت زاويه. شوندبررسي مي

شوند، يوسته غيرخطي تعيين ميپ -توسط معادلات زمان ماهواره
ها در روش كنترلي جهت تعيين پارامترهاي ماركوف و استفاده از آن

اي ماهواره نترل سرعت زاويهارائه شده در اين مقاله، در بخش ك
همچنين در بخش . گرددمي گسسته-زمانخطي و ) 5(معادله 

گسسته -خطي و زمان) 6(و ) 5(كنترل وضعيت ماهواره معادلات 
اي لازم به ذكر است كه در بخش كنترل سرعت زاويه. شوندمي

خطي ௘(૑ߜ)توسط ژاكوبين حول نقطه تعادل ) 5(ماهواره، معادله 
و ) 5(د و همچنين در بخش كنترل وضعيت ماهواره، معادلات شومي

خطي  ௘(૑ߜ)و  ௘(܀ߜ)توسط ژاكوبين حول نقاط تعادل ) 6(
ماتريس اي ماهوارهدر مسئله كنترل سرعت زاويه .]26[ند شو مي

  .گرددمحاسبه مي) 25(پيوسته توسط معادله  -ديناميك زمان

ۯ  )25(
_________________________________ 

11. Vector performance 

بدست ) 26(پيوسته مطابق معادله  -ماتريس ورودي زمان
همچنين . ماتريس ممان اينرسي است ۷آيد و در اين معادله مي

ሬሬറௗ܂ شود كهفرض مي = ૙ ܂وሬሬറ௖ = ۰௦௔௧است ܝ.  
)26(  ۰

و ماتريس ) ۯ(گسسته -ديناميك زمان همچنين ماتريس
) 28(و ) 27(به ترتيب توسط معادلات ) ۰( گسسته-ورودي زمان
  . ]26[ گام زماني كنترلر است ℎ .گردندمحاسبه مي

ۯ )27( =   భ௛ۯ݁
  

)28( ۰ = ׬   భఛ۰ଵ݀߬௛଴ۯ݁
گسسته خطي -سيستم زمان جهت تعيين پارامترهاي ماركوف،

  .بيان شده است) 29(ادله در مع

ܶ)ܠ  )29( + 1) = (ܶ)ܠۯ + ܶ)ܢ  , (ܶ)ܝ۰ + 1) = (ܶ)ܠ۱ −  (ܶ)ܚ۲
۶௝سپس پارامترهاي ماركوف توسط  = براي  ௝ିଵ۰ۯ۱ ݆ ≥ سازي معادلات حركت ماهواره جهت خطي .ندشومحاسبه مي 1

متشكل از  يبردار توسط ماهواره وضعيت،در مسئله كنترل وضعيت
. شودبه صورت پارامتري نوشته ميهايي از ماتريس دوران سطر

  .بيان شده است) 30(در معادله  ܀ߜماتريس خطاي وضعيت 

܀ߜ  )30( = ቎(ܚߜ)ଵ(ܚߜ)ଶ(ܚߜ)ଷ቏ଷ×ଷ  

݆براي  = ௝(ܚߜ)، 1,2,3 ∈ ܴଵ×ଷ  يك سطر از ماتريس
ديد توسط معادله پارامتر وضعيت ج .است) ܀ߜ(دوران خطاي وضعيت 

  .گرددتعريف مي) 31(
ܚߜ  )31( = ሾ(ܚߜ)ଵ ଶ(ܚߜ) بازنويسي  ܚߜيا همان پارامتر متغير عملكرد به شكل بياني از  ܢ ଷሿ்(ܚߜ)

بيان شده در توضيحات قبلي به صورت معادله  ௩௘௟௢௖௜௧௬ܢ .ندشومي
  .ماتريس هماني است ۷ଷله در اين معاد. شودبازنويسي مي) 32(

)32(  z௩௘௟௢௖௜௧௬ = ω − ሾω௙௫Iଷ ω௙௬Iଷ ω௙௭Iଷሿߜr =
ω − W൫ω௙൯(ߜr)  

بدين . گرددبازنويسي مي ܚߜبا استفاده از ) 6(و ) 5(معادلات 
به ، )32(بيان شده در معادله ௩௘௟௢௖௜௧௬ܢبر اساس  )5(منظور، معادله 
) 6(گردد و معادله بازنويسي مي ൫߱௙൯܅و  ܚߜ شكل بياني از

  .شودنوشته مي) 33(صورت معادله  به

)33(  
ሶ(ܚߜ) =቎−(ߜ૑)× ×(૑ߜ)− ቏ଽ×ଽ×(૑ߜ)−   (ܚߜ)

توسط  ௘(ܚߜ)و  ௘(૑ߜ) معادلات حركت حول نقاط تعادل
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. ندشوگسسته مي - به معادلات زمانژاكوبين خطي و سپس تبديل 
سازي، معادله سينماتيك وضعيت براي هر سطر همچنين براي خطي   .حاصل گردد) 34(گردد تا معادله بندي ميتقسيم ܀ߜاز ماتريس  ௝(ܚߜ)

ߜ)  )34(
در  پيوسته خطي -  براي سيستم زمان ଵۯ ماتريس ديناميك

اين معادله بر اساس توضيحات در . مشخص است) 35(معادله 
توسط ژاكوبين و به ترتيب  ௔௧௧ۯو  ௩௘௟௢௖௜௧௬ۯ قبلي، شده بيان

براساس معادلات ديناميك و سينماتيك بدست آمده در بخش كنترل 
  .ندشو وضعيت ماهواره، محاسبه مي

,௘(૑ߜ)ଵ൫ۯ  )35( ,௘(ܚߜ) ૑௙൯ = ൤ۯ௩௘௟௢௖௜௧௬ۯ௔௧௧ ൨  
صورت  به پيوسته خطي - براي سيستم زمان ۰ଵماتريس ورودي

  .باشدماتريس ممان اينرسي مي ۷است و ) 36(معادله 
)36( ۰ଵ = ൤۷ିଵ۰௦௔௧૙ଽ×ଷ ൨  

و ) 27(به ترتيب توسط معادلات  ۰و  ۯ هايسپس ماتريس
پارامترهاي  ند و با توجه به محاسبات انجام شده،شو، محاسبه مي)28(

  .ندشو اهواره تعيين ميماركوف براي كنترل وضعيت م

  كننده مربعي خطيبهينه تنظيم كنترل
هاي مدرن كنترلي جايگاه عنوان يكي از روش به كنترل بهينه

هاي كنترل يكي از روش. هاي كنترل دارداي در بحث سيستم ويژه
 است كه به خطي مربعي كنندهتنظيم ، روش كنترل بهينهبهينه
معادله سيستم در اين روش كنترلي . شود خوانده مي LQR راختصا

ሶܠ مورد بررسي برابر = ܠۯ + است كه بيانگر معادله يك  ܝ۰
همچنين در اين روش . باشدپيوسته مي -سيستم خطي زمان

طراحي يك پسخورد  كننده، مسئلهكنترلي، مسئله طراحي كنترل
را به حداقل  ܬاست كه تابع هدف خاصي مانند ݇حالت كنترلي مانند 

ܝبرابر  قانون كنترلي در اين روش .مقدار برساند =  است و ܠܓ−
و  ۿ ،گردد و در اين معادلهبيان مي) 37(معادله  مطابق تابع هزينه   .]28، 27[ باشندميهاي وزني ماتريس ܀

ܬ )37(
  سازي و نتايج عدديشبيه

سازي شده براي بررسي عملكرد كنترلر طراحي شده، يك مثال شبيه
هاي موجود در جدول با ويژگيماهواره صلب در اين مثال يك . است

همچنين در اين جدول پارامترهاي كنترلر . شوددرنظر گرفته مي) 1(
سازي مقادير در اين شبيه .آورده شده استتطبيقي ارائه شده، 

  .شوددر نظر گرفته مي صفراغتشاشات 

۰௦௔௧ سازيدر شبيه = ۷ଷ موجود در اين  مانوربراي  .است
  .گرددارزيابي ميمقاومت در برابر تغييرات در اينرسي  سازي،شبيه

بر اساس توضيحات  اي ماهواره،در بخش كنترل سرعت زاويه
ଵۯ برابر پيوسته -ماتريس ديناميك زمانهاي قبل، ه در بخششد بيان = ૙ ࡱماتريس خروجي  است وଵ =  همچنين. باشدمي ۷

۱هاي خروجي ماتريس = ۲و  ۷ = ૙ ۶ پارامتر ماركوف .باشندميଵ  براساس(ߜ૑)௘ = ૙ هاي و توضيحات بيان شده در بخش
۶ଵ قبل توسط معادله = ࡮࡯ = ۷ିଵ۰௦௔௧ℎ كه  گرددمي هباسحم

دو ماتريس ممان  .ماتريس ممان اينرسي است ۷در اين معادله 
۷ଵ اينرسي متفاوت = ۷ଶو  ۷ = شوند كه در نظر گرفته مي 3۷

  .مشخص شده است) 1(در جدول   ۷مقدار ماتريس ممان اينرسي 
با آزمون سعي و خطا ) 1(اول جدول پارامتر هشت مقادير

افزايش مقدار اوليه پارامترهاي كنترلر . و سپس انتخاب شدند رسيبر
)ી଴ (با . گرددباعث افزايش تلاش كنترلي و زمان نشست مي

، زمان نشست افزايش و تلاش كنترلي )ℎ(افزايش گام زماني كنترلر 
باعث ) ଴ࡼ(يابد و افزايش مقدار اوليه ماتريس كوواريانس كاهش مي

  .گرددلي و زمان نشست ميكاهش تلاش كنتر
را براي مانور  بسته - عملكرد حلقه )3(و ) 2(، )1( هاي شكل

به ازاي ماتريس . دندهنشان ميدر اين مقاله  نظر گرفته شدهدر
 اي ماهواره حول هرسرعت زاويه) 1(شكل  ، درଵܫ اينرسي برابر با 

 )3( لشكو در  )(݅)ી( پارامترهاي كنترلر) 2(در شكل  ،محور سه
  .استنشان داده شده كنترل ورودي نمودار نرم سيگنال

 پارامترهاي روش كنترلي -1جدول 

଴۾   ૙   ી଴   500۷  پارامتر  مقدار 3  ݊௖௢௡௧௥௢௟௟௘௥   ۷   ܀௓   ૙  ܀௎  2 ߙ௔   0.1 (ݏ)  ℎ   1 ܽ ൥1 0 00 2.8 00 0 2൩ ൫kg-m2൯   ሾ2.32 0.45 −0.59ሿ்(݀݁݃/ܿ݁ݏ)  ሾ0 0 0ሿ்(݀݁݃/ܿ݁ݏ)   ૑௙

  
ࡵ، حول هر سه محور اي ماهوارهزاويه نمودار سرعت - 1شكل  =   ૚ࡵ 
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ࡵ، نمودار پارامترهاي كنترلر - 2شكل  =   ૚ࡵ 

  
ࡵ، كنترل ورودي نمودار نرم سيگنال - 3شكل  =   ૚ࡵ 

۷اكنون بر اساس ماتريس اينرسي  = ۷ଶ ،و ) 5(، )4( هاي شكل
اي ماهواره حول هر سه محور، زاويه ، به ترتيب نمودارهاي سرعت)6(

  .باشند و نرم سيگنال ورودي كنترل مي) (݅)ી( پارامترهاي كنترلر

  
ࡵحول هر سه محور،  اي ماهوارهزاويه نمودار سرعت - 4شكل  =   ૛ࡵ 

 

ࡵپارامترهاي كنترلر، نمودار  - 5ل شك =   ૛ࡵ 

 
ࡵ، كنترل ورودي نمودار نرم سيگنال - 6شكل  =   ૛ࡵ 

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

پاسخ زماني سيستم  .دانو پارامترهاي كنترلر نيز به مقادير ثابتي رسيده
 همچنين در نمودارهاي سرعت .باشدبسيار قابل قبول و كوتاه مي

سازي مقداري فراجهش و فروجهش اي ماهواره در ابتداي شبيه زاويه
اما سرعت پاسخ سيستم در زمان استفاده از روش كنترل . شودديده مي

ها و اجهشتطبيقي بهينه ارائه شده در اين مقاله بالاست و به سرعت فر
  .ها از بين رفتند و نمودارها به مقادير صفر همگرا شدندفروجهش

و همچنين با  هاي حالت قبلاز داده حال با استفاده
܀ گرفتندرنظر = ൥1 0 00 1 00 0 1൩، ۿ = ൥14 0 00 28 00 0 42൩  و

۹ = ൥3.7417 0 00 5.2915 00 0 6.4807൩، سازي را براي كنترلر شبيه
LQR مانند قبل دو مقدار متفاوت ماتريس دهيم، ونجام ميا 
۷ଵ اينرسي = ۷ଶو  ۷ = سازي نتايج شبيه. شونددرنظرگرفته مي 3۷
 .استآمده) 8(و ) 7(هاي در شكل

  
حول هر سه محور با استفاده از  اي ماهوارهزاويه سرعت نمودار -7 شكل

ࡵ، LQRروش  =   ૚ࡵ 

  
حول هر سه محور با استفاده از روش  اي ماهوارهزاويه عتنمودار سر - 8 شكل

LQR ،ࡵ =   ૛ࡵ 
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مقايسه زمان نشست سيستم با استفاده از روش كنترلي تطبيقي بهينه  -2جدول 
 LQRارائه شده و روش كنترلي 

هاي كنترليروش  
(s) زمان نشست    تلاش كنترلي 

(N-m) ૚ ૛ _૜ 
،LQR۷روش كنترلي = ۷ଵ 4.5 5.3 4 1.5203
،LQR۷روش كنترلي =  ଶࡵ

7.8 9.7 7.2 1.5205
روش كنترل تطبيقي ارائه

۷شده، = ۷ଵ  1.4 1.2 1.2 1.5242
روش كنترل تطبيقي ارائه

۷شده،  = ۷ଶ 1.6 1.3 1.3 4.6293
مشخص است هنگامي ) 2(كه از نمودارها و جدول طور همان

دو روش كنترلي بررسي شده برابر است، زمان كه تلاش كنترلي در 
نشست سيستم در حالتي كه كنترلر مورد استفاده، كنترلر تطبيقي 

شده در اين مقاله باشد از زمان نشست سيستم در حالتي كه بيان
همچنين روش . باشد، كمتر است LQR كنترلر استفاده شده كنترلر

تغييرات اينرسي  شده در اين مقاله نسبت بهكنترل تطبيقي ارائه
 كند، سازي تغيير ميكه ماتريس اينرسي در شبيه زماني. است مقاوم

افزايش  LQR در حالت استفاده از كنترلر زمان نشست سيستم
كه با تغيير ماتريس اينرسي زمان نشست سيستم  صورتيدر .يابد مي

باشد،  در حالتي كه كنترلر مورد استفاده، كنترلر تطبيقي ارائه شده
همچنين با تغيير اينرسي تلاش كنترلي در . كندير چنداني نميتغي

حالتي كه كنترلر مورد استفاده در سيستم، كنترلر تطبيقي بيان شده 
 LQR كنترلر است، بيشتر از حالتي است كه كنترلر استفاده شده

همچنان زمان نشست سيستم در حالت استفاده از روش  است، اما
ر از زمان نشست سيستم در حالتي كنترل تطبيقي بيان شده كمت

  .استفاده شده است LQRاست كه از روش كنترلي 
در اين بخش جهت بررسي عدم قطعيت در اينرسي  نهمچني

كه از روش كنترل تطبيقي ارائه شده در اين مقاله استفاده  هنگامي
هاي غيرقطري ماتريس ممان اينرسي غيرصفر قرار  درايه گردد،مي
سازي ريس ممان اينرسي استفاده شده جهت شبيهمات. شوندمي داده

۷ଷدر اين بخش برابر  = ൥ 1 −0.1 −0.3−0.1 2.8 0.8−0.3 0.8 2 ൩ نتايج . باشدمي
كه به ترتيب ) 11(و ) 10(، )9( هاي شكلسازي در حاصل از شبيه

اي ماهواره حول هر سه محور، پارامترهاي كنترلر نمودارهاي سرعت زاويه
)ી(݅)(  است نمودار نرم سيگنال ورودي كنترل هستند، نشان داده شدهو.  

  
ࡵاي ماهواره حول هر سه محور، نمودار سرعت زاويه - 9شكل  =   ૜ࡵ 

 
ࡵپارامترهاي كنترلر، نمودار  -10شكل  =   ૜ࡵ 

 

ࡵ، كنترل ورودي نمودار نرم سيگنال -11شكل  =   ૜ࡵ 

 5459/1سازي برابر اين شبيهمقدار تلاش كنترلي محاسبه شده در 
)N-m (هاي شكلبا توجه به . باشدمي )و همچنين ) 3(و ) 2(، )1

توان به اين نتيجه رسيد كه با تغيير مي) 11(و ) 10(، )9( هاي شكل
، ميزان زمان نشست سيستم تغيير ۷ଷبه  ۷ଵماتريس ممان اينرسي از 

رلي اندكي افزوده چنداني نكرده است و همچنين مقدار تلاش كنت
  .شده است

۰௦௔௧ سازي بخش كنترل وضعيت ماهواره،براي شبيه = ۷ଷ 
௔௧௧ۯو = ௘(܀ߜ) پارامتر ماركوف براساس. است ۷ = ۷ଷ  و ௘(૑ߜ) = ૙ دشومحاسبه مي.  

۱ماتريس  = ൤ ۻ ૙ଷ×ଽ૙ଷ×ଷ ۼ ൨ ۻ است كه در محاسبه آن = ۷ଷ ۼ و = ൥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 
۲  .باشندمي = ૙  ۾و଴ = و پارامترهاي كنترلر از  اينرسي. است 100۷

۷ند وشواستخراج ) 1(جدول  = ۷ଵ ادن ردهدف كنترلر قرا. است
૑௙ماهواره در حالت سكون يا  = ૙ ماتريس دوران  .باشدمي

(0)܀ وضعيت اوليه برابر = ۷ଷ نهايي مطلوب  وضعيت و ماتريس

௙܀برابر  = ቎ 0.5 0.5 0.70710.5 0.5 -0.7071-0.7071 0.7071 0 ቏ است.  
اي زاويه ترتيب نمودارهاي سرعت به )13(و ) 12( هاي شكل

همچنين  .ماهواره حول هر سه محور و خطاي وضعيت محور ويژه هستند
ଵିݏ݋ܿدله خطاي وضعيت محور ويژه توسط معا ቀ1 2ൗ (܀ߜ)ݎݐ) − 1)ቁ 

  .]22[ دوشمحاسبه مي
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  حول هر سه محور اي ماهوارهزاويه نمودار سرعت -12 شكل

  

  خطاي وضعيت محور ويژه -13شكل 

مشخص است سرعت ) 13(و ) 12( هاي شكلطوركه از  همان
ر نمودا است و اي ماهواره در نهايت به مقدار صفر همگرا شدهزاويه

رسيده خطاي وضعيت محور ويژه پس از مدت زماني به مقدار صفر 
آن  نهايي مطلوبو وضعيت هر لحظه ماهواره بر وضعيت  است

  .استمنطبق شده 
همچنين جهت بررسي عملكرد سيستم با استفاده از روش 

زماني كه بازه مانورها بزرگ  ،كنترل تطبيقي ارائه شده در اين مقاله
وضعيت ماهواره با مقادير اوليه و نهايي زواياي باشد، مسئله كنترل 

଴߮ ماهواره كه برابر = ଴ߠ، (݃݁݀) 0 = 0 (݀݁݃)، ߰଴ = 0 (݀݁݃) ،߮௙ = ௙ߠ، (݃݁݀) 50 = ௙߰ و (݃݁݀) 60 = ଴܀ .گرددبررسي مي هستند (݃݁݀) 40− = ൥1 0 00 1 00 0 1൩  و

௙܀ = ൥ 0.3830 −0.3214 −0.86600.9214 0.0660 0.3830−0.0660 −0.9446 0.3214 ൩ نتايج حاصل  .هستند
  .مشخص شده است) 15(و ) 14(هاي در شكل سازياز شبيه

  
حول هر سه محور در حالت  اي ماهوارهزاويه نمودار سرعت -14 شكل

  بودن بازه مانور بزرگ

  
  دن بازه مانوردر حالت بزرگ بو خطاي وضعيت محور ويژه -15شكل 

گردد اين نتيجه حاصل مي) 15(و ) 14( هاي شكلبر اساس 
كه وضعيت ماهواره با استفاده از روش كنترل تطبيقي ارائه شده در 
اين مقاله زماني كه بازه مانور بزرگ است، كنترل شده است و سرعت 

   .اي ماهواره و خطاي وضعيت محور ويژه صفر گرديده استزاويه
با استفاده از روش  كنترل وضعيت ماهواره مسئله همچنين

 صفردر اين مقاله براي مانورهاي غير شدهكنترل تطبيقي ارائه 
଴߮ مقادير اوليه و نهايي زواياي ماهواره برابر. بررسي شده است = ଴ߠ، (݃݁݀) 0 = 0 (݀݁݃) ،߰଴ = 0 (݀݁݃) ، ߮௙ = ௙ߠ، (݃݁݀) 5 = ௙߰و (݃݁݀) 6 = . هستند (݃݁݀) 4− ଴܀ = ൥1 0 00 1 00 0 1൩  ܀و௙ = ൥0.9921 −0.0694 −0.10450.0786 0.9931 0.08670.0978 −0.0942 0.9907 ൩ 

) 17(و ) 16(هاي در شكل سازينتايج حاصل از شبيه. هستند
  .مشخص شده است

  
حالت مانور حول هر سه محور در  اي ماهوارهزاويه نمودار سرعت -16 شكل

  غير صفر

  

  در حالت مانور غير صفر خطاي وضعيت محور ويژه -17شكل 
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مشخص است در ) 17(و ) 16( هاي شكلكه در طور همان
اي ماهواره در نهايت به مقدار صفر صفر سرعت زاويهحالت مانور غير

نمودار خطاي وضعيت محور ويژه پس از مدت است و  همگرا شده
  .يده استرسزماني به مقدار صفر 

  گيرينتيجه

اي و وضعيت يك ماهواره هاي زاويهدر اين مقاله كنترل سرعت
و  شدصلب توسط يك روش جديد كنترل تطبيقي بهينه بررسي 

اين روش كنترل  .سازي عددي ارائه شدندحاصل از شبيهنتايج 
تطبيقي از يك روش نوين بهينه در قانون تطبيق خود و از مفهوم 

اده نمود كه اين ويژگي تأثير به سزايي در بهبود كنترل بهينه استف
هاي براي بيان بردارهاي وضعيت از ماتريس .عملكرد سيستم داشت

د و روش كنترل تطبيقي ارائه شده براساس گروه شدوران استفاده 
متعامد خاص از مرتبه سه گسترش يافت و از اين رو مشكل 

طبيقي بيان شده براي مقايسه روش كنترلي ت. سينگولاريتي نداشت
كننده مربعي هاي كنترلي، روش كنترل بهينه تنظيمبا ساير روش

پاسخ زماني سيستم، زمان . دشسازي خطي نيز بررسي و شبيه
نشست آن و تلاش كنترليبا استفاده از دو روش كنترلي مورد بحث 

اين ها  پاسخ پس از تجزيه و تحليل .به دست آمده و مقايسه شدند
شد كه در حالتي كه تلاش كنترلي در دو روش  نتيجه حاصل

كنترلر  كنترلي بررسي شده برابر باشد، اگر كنترلر استفاده شده،
سيستم نسبت به حالتي كه كنترلر  تطبيقي بهينه باشد، زمان نشست

 تر بوده كم كننده مربعي خطي باشدكنترلر بهينه تنظيم استفاده شده،
تطبيقي بهينه بيان شده روش كنترل  د كهشو همچنين ملاحظه 

در بررسي پاسخ . مقام است نسبت به عدم قطعيت در اينرسي
زماني  ،توان به اين نتيجه رسيدسيستم نسبت به تغييرات اينرسي مي

كننده مربعي خطي كه كنترلر موجود در سيستم، كنترلر بهينه تنظيم
ر يابد، اما در حالتي كه كنترل باشد، زمان نشست سيستم افزايش مي

استفاده شده كنترلر تطبيقي بهينه باشد زمان نشست سيستم تغيير 
همچنين تلاش كنترلي با تغيير اينرسي در حالتي . كندچنداني نمي

كه كنترلر مورد استفاده، كنترلر تطبيقي بيان شده باشد بيشتر از 
 LQRتلاش كنترلي در حالتي است كه كنترلر مورد استفاده كنترلر 

نمودار كنترلر تطبيقي بهينه در سيستم،  ستفاده ازدر صورت ا .باشد
و پارامترهاي كنترلر به  ندپارامترهاي كنترلر به مقادير ثابتي رسيد

نمودار خطاي وضعيت محور ويژه  همچنين .ندخوبي تخمين زده شد
و اين بدان معني است كه در  رسيدپس از مدت زماني به مقدار صفر 

آن  نهايي مطلوببر وضعيت وضعيت هر لحظه ماهواره  ،نهايت
سرعت پاسخ سيستم با استفاده از روش كنترلي  .استمنطبق شده 

  .تطبيقي بهينه ارائه شده در اين مقاله قابل قبول و مناسب بود
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