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Attitude control system of satellite with Gravity Gradient stabilization requires high 
moments of inertia ratio for providing stability and continuous orientation toward Earth. 
Although, this high ratio causes satellite has small body and reduce mission capability. In 
this paper, moments of inertia ratio is reduced using a closed form formula based on our 
previous work, in such a way that it could be provided more missions by augmented solar 
panels to satellite. Solar orientation could be yielded by rotating satellite about gravity 
gradient boom (yaw rotation). Interaction between yaw rotation and satellite rotation 
around Earth causes biased-attitude error in roll axis. To overcome this problem, it is 
necessary to reduce yaw rotation by adding a reaction wheel toward boom direction. To 
realization this method, stability criteria of gravity gradient is developed and control law 
for small and large angles rotation is designed in such a way that angular momentum and 
moment constraints of reaction wheel to be satisfied. Finally, fine performance of attitude 
control system will be illustrated with simulation based on specification of an on-orbit 
satellite and actual consideration. 
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گيري دائم به سمت اي به منظور جهتبا پايداري گراديان جاذبهسيستم كنترل وضعيت يك ماهواره 
ممان اينرسي بسيار نسبت  ،هاييدر چنين ماهواره. زمين و ايجاد پايداري به نسبت ممان اينرسي زياد نياز دارد

نسبت ممان  ،در اين مقاله. شودموريت ميهاي مأاصلي ماهواره و كاهش قابليت شدن بدنةزياد سبب كوچك
شود كه بتوان قابليت ميهاي گذشته، چنان كاهش داده يك فرمول بسته بر اساس فعاليت ةوسيلهنرسي باي

با چرخش ماهواره به سمت خورشيد . هاي بيشتر را فراهم كردموريتأهاي خورشيدي و مدن پانلكراضافه
سبب ايجاد خطا در آيد كه در تلفيق با چرخش ماهواره بدور زمين دست ميبهچرخش ماهواره حول محور بوم 

توان سرعت چرخش ماهواره حول محور بوم را به منظور كاهش اين خطا، مي. شودراستاي محور رول مي
العملي در راستاي بوم گراديان كردن يك چرخ عكسدر راستاي تحقق اين راه حل، با اضافه. كاهش داد

جهته صورت متناوب و تكهاي، قابليت چرخش ماهواره برط پايداري سيستم گراديان جاذبهش ةاي، توسعجاذبه
راستا، قانون كنترل براي چرخ در دو حالت زواياي كوچك و بزرگ  در اين. شودبه سمت خورشيد ايجاد مي

سازي ايت با شبيهدر نه. اي چرخ محدود باشدشود كه گشتاور مورد نياز و اندازه حركت زاويهچنان طراحي مي
بر روي ديناميك و مشخصات يك ماهواره فعال در مدار و در نظر گرفتن ملاحظات عملي، صحت عملكرد 

  .شودسيستم كنترل وضعيت نشان داده مي

  گيري به سمت خورشيداي، جهتكنترل وضعيت ماهواره، گراديان جاذبه: يواژگان كليد

  فهرست علائم
BX ،

BY ،
BZ : محورهاي اصلي سيستم مختصات بدنه  

OX ،
OY ،

OZ : مختصات مداريمحورهاي اصلي سيستم  
xxI : ممان اينرسي ماهواره حول محورBX  
yyI : ممان اينرسي ماهواره حول محورBY  

zzI : ممان اينرسي ماهواره حول محور
BZ  

zz

T

I
I : حداكثر به حداقلنسبت ممان اينرسي  

zω :اي ماهواره حول بومسرعت زاويه 

(max)zω : اي ماهواره حول بومسرعت زاويهحداكثر 
ω :اي ماهواره حول زمينسرعت زاويه  
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φ: رول ةزاوي  
θ :زاوية پيچ  
ψ :ياو ةزاوي 

desiredψ  :مطلوباو ي ةزاوي  
wh : اي چرخزاويهاندازة حركت  

(max)wh : اي چرخحركت زاويه ةاندازحداكثر  
wh : چرخاي حركت زاويهتغيير اندازه  

maxh : چرخ) گشتاور( ايتغيير اندازه حركت زاويهحداكثر  
sh :اي ماهواره اندازه حركت زاويه  

t :زمان آغاز مانور  
ft :زمان پايان مانور  
fθ : مانورزاويه  

ψ :در زمان  زاويه ياوt  
fψ :در زمان  زاويه ياوft  

  مقدمـه 

سيستم كنترل وضعيت يك ماهواره با پايدارسازي گراديان جاذبه
و راستاي بوم گراديان  كندمياي از خاصيت دمبلي استفاده 

از آنجا كه . دهداي را بطور دائم به سمت زمين جهت ميجاذبه
ممان اينرسي حداقل در راستاي بوم و ممان اينرسي حداكثر در 
راستايي عمود بر بوم قرار دارد، لذا راستاي بوم قابليت مانور 

اولين بار در سال . توان فقط حول محور بوم مانور دادندارد و مي
شد و در ارتفاع شناخته مي 1- ساترنكه  اي، براي ماهواره1969
طور عملي هاي بكيلومتري قرار داشت، اثر گراديان جاذبه 400

از آن به بعد در كاربردهاي زيادي از ]. 1[ گزارش شده است
اي استفاده شده است ولي در اكثر آنها سيستم گراديان جاذبه

نسبت  .است 20نسبت ممان اينرسي بسيار بزرگ و بيشتر از 
ماهواره  شدن پيكرةممان اينرسي زياد سبب كوچك و باريك

پذير با قابليت پايين را امكان هاموريتكه فقط مأطوريهشده ب
موريت ماهواره و افزايش قابليتأم رتقايبه منظور ا. ساختمي

مان اينرسي را كاهش داد و موريت بايد بتوان نسبت مهاي مأ
اي حول محور بوم مستلزم كاهش سرعت زاويه اين مسئله

العملي با استفاده از چرخ عكس]. 2[استاي گراديان جاذبه
امكان افزايش  بنابراينتوان كاهش داد اي را ميسرعت زاويه

احي نسبت طر ةدر زمين. شودنسبت ممان اينرسي فراهم مي
] 3[در . هاي زيادي صورت گرفته استممان اينرسي فعاليت

نسبت ممان اينرسي با شرط پايداري
zzxxyy III صورت هب <<

 سعي و خطا و با يك منطق سريع چنان طراحي شده است كه در
طراحي سيستم ] 4[در . گيردمقابل اغتشاشات در رنج دقت قرار

چرخش ت گرفته است كه با پريود اي چنان صورگراديان جاذبه
درجه، نسبت  2دقيقه و دقت مطلوب  10حول محور بوم حداكثر 

  .دست آورده استهب 120ممان اينرسي 
به منظور افزايش جذب انرژي بيشتر در ماهواره، نياز به پانل

گيري به هاي خورشيدي است كه مستلزم وجود قابليت جهت
خورشيد به معناي عمود  گيري به سمتجهت. سمت خورشيد است

هاي خورشيدي ماهواره كردن پرتوهاي نور خورشيد بر صفحة پانل
اخيراً . هاي زيادي صورت پذيرفته استدر اين راستا فعاليت. است

اي كاربردي در اين زمينه مطرح شده است بيان جديدي از شيوه
كه از  يك مجموعة چهارتايي چرخ ممنتوم و سه رانشگر ] 7- 5[

ه كرده است و كنترل آنتن به سمت ايستگاه زميني و استفاد
براي اين كار از يك ژايروي . خورشيد هدف اين ماهواره است

دليل قابليت تغيير ممان كنترل خاص استفاده شده است كه به
سرعت آن بر خلاف ساير ژايروهاي ممان كنترلي، قابليت همزمان 

ها از رانشگرها يتدر ساير فعال. دهدكنترل وضعيت و انرژي را مي
العملي استفاده شده است چنانكه عكس/ هاي ممنتومو چرخ

هاي همزمان وضعيت و تأمين انرژي شود، كلية فعاليتملاحظه مي
محوره با رانشگرها و چرخهاي اخير، بر روي ماهوارة سهدر سال

العملي يا ژايروي كنترل ممان است و بسيار عكس/ هاي ممنتوم 
كه روش ارائه شده در اين مقاله در حالي. زينه استپيچيده و پره

اي و چرخ بسيار ساده و فقط با استفاده از يك بوم گراديان جاذبه
   .است

 در اين مقاله، ضمن كاهش نسبت ممان اينرسي، قابليت
چرخش حول محور بوم به سيستم كنترل وضعيت اضافه شده تا 

در اين . شودگيري به سمت خورشيد به آن اضافه بتوان جهت
صورت با قراردادن پانل خورشيدي در دو طرف ماهواره، امكان 

هاي خورشيدي جهته به سمت خورشيد براي آرايهگيري تكجهت
توان توليدي  مسئلهاين . شودفراهم و قابليت جذب انرژي بيشتر مي

  . دهدهاي مانور ماهواره را افزايش ميتبع آن قابليته و ب
ا نسبت ممان اينرسي بر اساس فعاليتدر اين مقاله، ابتد
گيري به سمت سپس هندسة جهت. شودهاي گذشته طراحي مي

شود و در ادامه شرط شرح داده مي كنترلخورشيد و مسئلة 
به منظور . شوداي توسعه داده ميپايداري سيستم گراديان جاذبه

العملي در گيري به سمت خورشيد، ابتدا عملكرد چرخ عكسجهت
سازي شده و سپس قوانين كنترل وضعيت ماهواره مدلتغيير 

در . شودمناسب در مانورهاي زواياي كوچك و بزرگ طراحي مي
شود كه ضمن حفظ دقت سازي نشان داده مينهايت با شبيه

گيري به سمت خورشيد اي، جهتكنترلي سيستم گراديان جاذبه
نيز فراهم شده است و عملكرد سيستم كنترل وضعيت مطلوب 

  .است
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29 / ...ايماهواره با پايدارسازي گراديان جاذبهطراحي سيستم كنترل وضعيت يك 

  طراحي نسبت ممان اينرسي 
كنيم كه ابتدا فرض مي ،ايبه منظور طراحي سيستم گراديان جاذبه

  : بنابراينماهواره متقارن بوده 
)1            (                                           Txxyy III ==  

كه يك فرمول قابل توجه ارائه شده است ] 2[، در )1(تحت شرايط 
اي حول محور بوم و زواياي وضعيت بوم گراديان جاذبهارتباط سرعت زاويه

اي را بر حسب نسبت ممان اينرسي 
zz

T

I
I كه چنين استكند ارائه مي:  

)2  (                                                
)3

I
I4(

)sin(

zz

T

z

−
=

ω
ω

φ
  

. بايد كمتر از رنج دقت باشد) φ(رول  ةفوق، زاوي ةدر رابط
كردن خورشيد براي دنبالشود كه در بخش بعد ديده ميطورهمان

اري ماهواره اي مداي مورد نياز با سرعت زاويهحداكثر سرعت زاويه
   :به دور زمين برابر است

)3 (                                                               ωω ≈z  
درجه، نسبت ممان  2در اين صورت با فرض دقت كمتر از 

  :آيداينرسي بصورت زير بدست مي
)4                             (                              9.7

I
I

zz

T >  

در قسمت بعد با درنظرگرفتن شرايط فوق به طراحي سيستم 
  .پردازيمگيري به سمت خورشيد ميالعملي براي جهتچرخ عكس

گيري به سمت خورشيد و شرح هندسه جهت
  لهئمس

گيـري  طوركه در بخش قبل بيان شده است، به منظـور جهـت  همان
ماهواره به سمت خورشيد لازم است كه ماهواره را حول محـور بـوم   

را به ) ψ(ياو  ةبايد زاوي ،عبارت ديگرهب. اي بچرخانيمگراديان جاذبه
 ـ )desiredψ(مطلوب  ةسمت زاوي  ةسوق دهيم كه حول زاوي

2
π   بـين

زواياي 
6
π  و

6
5π هاي سازيها و شبيهنظر به تحليل]. 8[متغير است

نياز حول محور بوم براي دنبـال  صورت گرفته، حداكثر سرعت مورد 
بنابراين با قرار دادن يك چـرخ  ]. 8[است  ωكردن خورشيد ، برابر 

بليـت  توانيم بـه قا اي ميالعملي در راستاي بوم گراديان جاذبهعكس
. مين پايداري مناسب دسـت يـابيم  گيري به سمت خورشيد و تأجهت

در اين صورت، ماهواره داراي يك حركت چرخشي حـول محـور   
BY 

و يك حركت چرخشي حول  ωدور زمين با نرخ هب
BZ  براي جهـت

حركت سبب خواهد  اين دو. است ψگيري به سمت خورشيد با نرخ 
 ـ ه ماهواره حول محور رول به انـدازة شد ك بايـاس داشـته    φ ةزاوي

و بايد محدود  باياس نبايد هيچگاه از رنج دقت خارج اين زاوية. باشد
اولين عامل نسبت ممان اينرسـي   ،كردن اين زاويهبراي محدود. شود

عامـل، محـدود   دومـين  . است كه در بخش قبل طراحي شده اسـت 
(اي چرخ كردن سرعت زاويه

wh (ايحركـت زاويـه   ةو تغيير انداز
wh 

تنها نيازمندي كه در اين شرايط بايد انجام شـود، سـوق دادن   . است
برابـر صـفر   ) θ(و پيچ ) φ(وضعيت ماهواره به سمت زواياي رول 

خوبي انجام شده است و قـوانين كنتـرل   هب] 2[اين فعاليت در . است
  .اندسازي شدهمناسب براي اين امر طراحي و شبيه

شرط ممان اينرسي براي پايداري  توسعة
  ايسيستم گراديان جاذبه

 o90حول ψ گيري به سمت خورشيد بايد زاويةهتج به منظور
 اين امر بدين معني است كه بايد محور. نوسان كند

BX  در راستاي
 مداري قرار گيرد و محور بردار عمود بر صفحة

BY  مماس بر مسير
گيري به سمت خورشيد بنابراين در عمل براي جهت. ماهواره باشد
هاي محورهاي بايد جايگاه

BX  و
BY شرط  بنابراين. عوض شود

zzxxyy ةبا رابط] 3[ممان اينرسي را كه براساس  III بيان  <<
  :دهيمصورت زير تغيير ميهشود، بمي

)5                 (                             
zzyyxx III گيري جهت بنابراين با شرط فوق، در هنگام <<

به سمت خورشيد، دچار ناپايداري و شرايط بوم معكوس نخواهيم 
   .شد

  العملي سازي مانور بر اساس چرخ عكسمدل
حـول بـوم    desiredψهدف آن است كه به اندازة يك زاوية مشخص 

قبل از آنكه به طراحي قانون كنترل قابـل  . اي مانور دهيمگراديان جاذبه
العملي بپردازيم، ابتدا بايد مدل عملكرد چرخ را در چرخ عكس سازيپياده

هدف آن است كه بـه انـدازة   . بر روي زاوية تحت كنترل استخراج كنيم
يك زاوية مشخص مانند 

fθ    اي مـانور  در راستاي بـوم گراديـان جاذبـه
العملي يك گشتاور داخلي محسـوب مـي  از آنجا كه چرخ عكس. دهيم

بنـاميم،   whالعملي را شود، اگر اندازة گشتاور توليدي توسط چرخ عكس
كنـد كـه برآينـد دو    چنان تغييـر مـي   shاي ماهوارهاندازة حركت زاويه

  :عبارت ديگربه. گشتاور برابر صفر شود
)6(                                                             ws hh −=  

اي ماهواره با تغيير از طرفي ديگر تغيير اندازه حركت زاويه
اي ايجاد لذا سرعت زاويه. است متناسباي ماهواره سرعت زاويه

  :شده در راستاي بوم بصورت زير خواهد شد
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)7          (                                       
zz

w

zz

s
s I

h
I
h −

==ω  

  :شوداي مقدار زاويه تغيير يافته چنين ميبا اين سرعت زاويه
)8 (              ∫ ∫==−= f ft

t
t
tsff dtdt ψωψψθ  

اي چـرخ  خواهيم پس از پايان مانور، سـرعت زاويـه  از طرفي ديگر مي
]بنابراين در بازه زماني . صفر شود ]ftt كنيم كـه سـرعت   سعي مي

حداكثر مجاز رسانده و سپس چنان سرعت را كـاهش مـي  را به مقدار 
بـه  .دهيم كه در پايان مانور، سرعت چرخ به سـمت صـفر ميـل كنـد    

انداز، حداكثر گشتاور ممكـن را  عبارت ديگر با اعمال حداكثر جريان راه
پس از رسيدن به حـداكثر  . كنيم تا مانوري سريع داشته باشيمايجاد مي

گشتاور را صفر كرده تا با سـرعت ثابـت، مـانور    اي چرخ، سرعت زاويه
سپس نزديك زاويـة مطلـوب، گشـتاور معكـوس را اعمـال      . ادامه يابد

اي نهـايي  كرده تا همزمان با رسيدن به زاوية مطلـوب، سـرعت زاويـه   
مـي ) 1(صـورت شـكل   در اين صورت مدل حركت چرخ به. صفر شود

  .شود

  
  ماهواره بر حسب زمان العمليچگونگي مانور در چرخ عكس - 1شكل 

  
) 1(اي چرخ در شكل حركت زاويه سازي تغييرات اندازةمدلبا 

  :خواهيم داشت

)9      (                         
⎪
⎪
⎩

⎪⎪
⎨

⎧

≤≤

≤≤

≤≤−

=

f2max

21

1max

w

ttth

ttt0
ttth

h  

اي چرخ حركت زاويه ةفوق، انداز گيري از رابطةبا انتگرال
  :آيددست ميهچنين ب

)10  ( ( )
( )
( ) ( )⎪

⎪
⎩

⎪⎪
⎨

⎧

≤≤−+−−

≤≤−−

≤≤−−

=

f22max1max

211max

1max

w

ttttthtth

ttttth

ttttth

h
  

هفوق، تغييرات زواياي وضعيت ب ةگيري از رابطانتگرالبا 
  :آيددست ميهصورت زير ب

)11(( )221f2
2
2

2
1

2
f

2

zz

max
f tt2tt2tt2tttt

I2
h

−+−+−+=θ  

هاي چرخ و سيستم با توجه به روابط فوق و بر اساس محدوديت
  .پردازيمهاي ممكن چرخ مياي به بررسي حالتگراديان جاذبه

العملي ي قانون كنترل چرخ عكسطراح
  مانور كوچكاساس بر

يـك  ) maxh(براي اينكه بتوانيم با حـداكثر مقـدار گشـتاور چـرخ     
  : حركت سريع داشته باشيم، بايد

)12    (                                            
2

tt
tt f
21

+
==  

  :شودصورت زير اصلاح ميهب) 11( ةباشد، و تحت اين شرايط، رابط
)13               (                          ( )2f

zz

max
f tt

I4
h

+=θ  

  :و اگر زمان اوليه را صفر فرض كنيم، خواهيم داشت

)14              (                                     2
f

zz

max
f t

I4
h

=θ  

مانوري برابـر بـا    ة، زاويftحال اگر بخواهيم، در مدت زمان محدود
fθ داشته باشيم:  
)15               (                                 

2
f

fzz
max

t

I4
h

θ
=  

حركـت   ة، حداكثر ظرفيت انـداز )10( ةدر اين صورت به كمك رابط
  :شوداي چرخ چنين مشخص ميزاويه

)16 (                 
f

fzzf
2
f

fzz
(max)w t

I2
2

t

t

I4
h

θθ
=⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
=  

در ماهواره تحت طراحي، حداكثر تغييرات قابل قبول حول 
محور بوم برابر 

sec
rad1.0 حركت  ةاست و تحت اين شرايط انداز

  :صورت زير باشدهاي چرخ بايد بزاويه
)17    (                        s.m.N7.1Ih (max)zzzw ≤≤ ω  

 ةچرخ مطابق رابطاي حركت زاويه ةاز آنجا كه حداكثر انداز
توان فوق محدود شده است، در اين صورت حداكثر مانوري كه مي

ه، چنين بftمتر او حذف پار) 16(و ) 15(داد، از تلفيق معادلات 
  :آيددست مي

)18         (                                     
(max)wzz

2
(max)w

f h.I

h
=θ  
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العملي ماهواره تحت چرخ عكسبا توجه به مشخصات 
  :آيددست ميهصورت زير بهطراحي، حداكثر زاويه ب

)19            (                                                17f =θ  
  :آيددست ميدر مدت زمان زير به) 16(اين مقدار زاويه از روي رابطه 

)20                (                                         sec5.2t f ≈  
تـوان مـانوري بـه انـدازة     ثانيه مي 5/2عبارت ديگر در مدت زمان به

17f =θ كـارگيري  لازم به ذكر است كه در صـورت بـه  . داشت
بـدون   ftتـا   t، در فواصـل زمـاني از   )9(اين قانون مطابق رابطة 

فيـدبك سـرعت   (فيدبك از زاويه و فقط با استفاده از سـرعت چـرخ   
. شـود گيري خورشيدي انجام ميعمل جهت) چرخ به كمك تاكومتر
بيني دقيق وضعيت خورشيد نسبت بـه مـاهواره   اين امر مستلزم پيش

 اي است و از آنجا كه مـدل واقعـي داراي  ثانيه 5/2در فواصل زماني 
گيري بـه خطاست، لذا اين فعاليت سبب خواهد شد كه خطاي جهت

  . گيري خواهد كاستطور مداوم افزايش يابد و از كيفيت جهت
از طرفي ديگر، سيستم داراي حسگرهاي خورشيد و مغناطيسي است 

 ـ] 8[د كرهاي تعيين وضعيت استفاده توان از الگوريتمو مي طـور  هو ب
تحت .  را داشت t(ψ(ايو تغيير زاويه tψ)( ةزاوي 1حقيقي -زمان

گيـري بـه سـمت خورشـيد نـرخ      دليل آنكه در جهتهاين شرايط و ب
العملي را توان قانون كنترل چرخ عكس، ميستپايداري مورد نياز ني

  :دكرصورت زير طراحي هب
)21     (                    [ ] maxdesiredw h)t()t(h ψψ −=  

دسـت مـي  هب] 9[هاي ارائه شده در از روي مدل t(desiredψ(كه 
 طور مسـتقيم ههاي حسگر خورشيد بنيز به كمك داده t(ψ(آيد و

يا به كمك تعيين وضعيت با استفاده از روش جبـري ارائـه شـده در    
گشـتاور  با توجه به كوچك بودن چرخ، رنـج  . قابل محاسبه است] 8[

  :صورت زير استهتوليدي توسط چرخ ب
)22         (                                      m.N01.0hmax ≤  

سازي با توجه به طراحي فوق، در بخش بعد به كمك شبيه
گيري به سمت خورشيد براي جهت 2 خواهيم ديد كه دقت كمتر از

براي زواياي كمتر از توان را ميدست خواهد آمد و روابط فوق هب
17f =θ كردسازي پياده.  

العملي بر راحي قانون كنترل چرخ عكسط
  اساس مانور بزرگ 

گيـري بـه   طوركه گفته شد، چنانچه بخواهيم، همزمان با جهتهمان
گيـري كنـيم، بايـد نـرخ     سمت خورشيد به سمت زمـين نيـز جهـت   

در قسمت قبـل منجـر بـه     مسئلهمحدود شود و اين  t(ψ(چرخش 
                                                           
1. real time 

امـا  . اين شد كه مـانور وضـعيت در زوايـاي كوچـك داشـته باشـيم      
گيـري بـه سـمت    پرتاب تا قبـل از جهـت   ةوضعيت ماهواره از لحظ

 ـ خورشيد، مي و  t(ψ(بـين   ةتواند چنان تغيير كند كه اخـتلاف زاوي
)t(desiredψ  باشد و تحت اين شـرايط نيـاز بـه ايـن      2بيش از

بيشترين زاويه . مناسب برسانيم ةرا به محدود t(ψ( ةداريم كه زاوي
مورد نياز 

6
5)t(desired
πψ پـس  از اينكـه مـاهواره بـه     . اسـت  =

اي در رنـج زوايـاي   رسيد، و خطـاي زاويـه   t(desiredψ(محدوده 
17f(كوچك  =θ (      شد، در ايـن صـورت از قـانون كنتـرل مـانور
  . كنيماستفاده مي) 12 ةرابط(كوچك 

استفاده ) 16(و ) 15(به منظور انجام مانور بزرگ از معادلات 
اي حركت زاويه ةازكنيم با اين تفاوت كه محدوديتي روي اندمي

گذاريم و از روي اين مانور، ظرفيت مورد نياز را محاسبه چرخ نمي
]از آنجا كه زاويه . كنيممي ]1800)t( ∈ψ  است، لذا براي

 ةرسيدن به زاوي
6

5)t(desired
πψ اي ، حداكثر مقدار مانور زاويه=

  :صورت زير استهمورد نياز ب
)23               (                                              

6
5

f
πθ =  

هگشتاور توليدي چرخ ب ةشود كه اندازدر اينجا فرض مي
  :صورت زير محدود است

)24          (                                  m.N01.0h (max)w ≤  
  :داريم) 15(لذا از روي 

)25    (                               sec133
h

I4
t

(max)w

fzz
f ≈=

θ  

  :خواهيم داشت) 16(و با جاگذاري اين رابطه در رابطه 
)26     (                    s.m.N67.0

t
I2

h
f

fzz
(max)w ≈=

θ  

لذا با در نظر گرفتن حاشيه اطمينان، ظرفيت چرخ را با ضريب 
  :گيريمدر نظر مي صورت زيرهب) 17(و بر اساس محدوديت  2 تقريباً

)27         (                                s.m.N2.1h (max)w =  
تنها نكته اين است كه . است شدنيبنابراين مانور بزرگ انجام

اي، انحراف زواياي رول و حركت زاويه ةدليل بزرگ شدن اندازهب
  . پيچ بيشتر خواهد شد

  سازيشبيه
) 22(تحت شرايط ) 21(حسب رابطه با اعمال گشتاور چرخ بر 

سازي بمانند ، نتايج شبيه]8[ديناميكي ماهواره  ةبر روي معادل
ملاحظه ) 3(طوركه در شكل همان. گرددمي) 3(و ) 2(شكل 

 2روي خورشيد بخوبي و با خطاي كمتر از شود، دنبالمي
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اي و حركت زاويهنيز تغييرات اندازه ) 3(شكل . انجام شده است
) 27(و ) 22(دهد كه همگي در رنج گشتاور چرخ را نشان مي

روي بخوبي بنابراين در زواياي كوچك عمل دنبال. قرار دارند
  .شودانجام مي

  

  
  ياو روي زاويةطاي دنبالخنمودار تغييرات  - 2شكل 

  

  
  العملياي چرخ عكسحركت زاويه تغييرات گشتاور و اندازة - 3شكل 

ياو  ةاولي ةگردد كه زاويسازي مانور بزرگ، فرض ميشبيه براي
ترين مقدار ممكن يعني صفر باشد و هدف اين است كه بايد به بزرگ

زاوية 
6

5π و با ) 9(تحت اين شرايط با اعمال قانون كنترل . برسيم
بر ) 27(و ) 24(و شرايط محدوديتي ) 25(از روي رابطة  ftمحاسبة مقدار

) 4(و ) 3(هاي سازي بمانند شكلنتايج شبيه] 8[روي ديناميك ماهواره 
شود، چنانچه وضعيت ملاحظه مي) 5(طور كه از شكل همان. شودمي

دقت خواهد  محدودةدقت باشد، پس از پايان مانور نيز در  محدودةاوليه در 
  . بود

  يريگنتيجه
هاي گدشته در اين مقاله ابتدا نسبت ممان اينرسي بر اساس فعاليت

چنان طراحي شد كه ضمن كاهش نسبت ممان اينرسي، خطاي ] 2[
منظور حفظ دقت به. گيردرول در رنج دقت قرار ةوضعيت زاوي

العملي در راستاي بوم، ضمن پايداري، با قراردادن يك چرخ عكس
حول بوم به مقدار كمتر از سرعت  اي ماهوارهكاهش سرعت زاويه

جهته به سمت گيري متناوب و تكمداري ماهواره، قابليت جهت
گيري به سمت خورشيد، سازي جهتدر ادامه با مدل. خورشيد ايجاد شد

تحليل زواياي خورشيد و چگونگي تغييرات وضعيت ماهواره بر اساس 
گراديان  العملي، شرط پايداري سيستمهاي عملكردي چرخ عكسمدل
سپس يك قانون كنترل تناسبي ساده براي . اي توسعه داده شدجاذبه

مانور كوچك و يك قانون كنترل براي مانور بزرگ چنان طراحي شد كه 
گيري به گيري به سمت خورشيد تأمين گردد و دقت جهتدقت جهت

گيري به سمت در نهايت، صحت عملكرد جهت. سمت زمين تغيير نكند
   .اي نشان داده شدود سيستم گراديان جاذبهخورشيد با وج

  

  
  نمودار زواياي وضعيت در مانور بزرگ - 4شكل 

  

  
  العملي در مانور بزرگاي چرخ عكستغييرات گشتاور و اندازه حركت زاويه  - 5شكل 
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