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This paper presents the control design for large angle and high rotation rates 
maneuvers using reaction cold gas thrusters. Navigation system provides suborbital 
attitude changes in terms of quaternion. Cold gas thrusters with pulse-width pulse-
frequency modulation provide nearly proportional control torques. The use of quaternion 
as attitude errors for large angle feedback control in a suborbital capsule is investigated. 
Numerical simulations demonstrate the practical feasibility of a three-axis large angle 
maneuver. 

Keywords: Quaternion, Attitude control, Suborbital Module, Reaction control system, Cold gas 
thruster, Simulation 

 

 

                                                           
1. Ph.D Student (Corresponding Author) 
2. Professor 
3. Ph.D, P. Eng. 



   
 

     
 

 30/08/91: ، تأييد مقاله 08/03/91: دريافت مقاله

  1392بهار  / 1 ةشمار/  6د جل
  1 -10  ص. ص

توسعة كنترل وضعيت ماژول زيرمداري با عملگرهاي 
  گاز سرد و استفاده از پسخور كواترنين پيشرانش

  3رضا امامي و 2اني ي، جعفر روشن*1اله موسوي فضل
  مهندسي هوافضا، دانشگاه صنعتي خواجه نصيرالدين طوسي ةدانشكد - 2 و1

   دانشگاه تورنتو كانادا، مركز تحقيقات مكاترونيك فضايي -3
  ، تهرانپارس، خيابان وفادارشرقيتهران* 

f.moosavi@mail.kntu.ac.ir   

گاز سرد و كاربرد ي ها پيشرانهدر اين تحقيق توسعة روش كنترل وضعيت براي ماژول زيرمداري، با استفاده از 
هاي كنترل   فرمان. كوتاه مدت ماژول فضايي انجام گرفته است مأموريتوش ماتريس خطايِ كواترنين براي ر

شود تا ميزان گشتاور لازم هر  وضعيت از سيستم هدايت صادر شده و به كنترلر مبتني بر كواترنين داده مي
ديناميك حركت وابسته و غير خطي بوده و در سيستم تحت كنترل داراي معادلات . محور محاسبه شود

قانونِ . شود اي حاصل مي ي گاز سرد با عملكرد غيرخطي و ناپيوسته، ديناميك پيچيدهها پيشرانهتركيب با 
كنترلِ غير خطي بر اساس تعريف ماتريسِ خطايِ كواترنين به همراه كاربرد مدولاتورِ سيگنالِ فرمان كه زمان 

هاي  از ويژگي. طراحي شده است ها پيشرانهكند، براي فرمان به  را مدوله مي ها پيشرانهخاموش و روشن بودن 
هاي مبتني بر زواياي اويلر و عملكرد مطلوب براي زوايايِ  اين طراحي اجتناب از تكينگي موجود در طراحي

مدلِ سيستم بررسي  سازي، اثرات اغتشاشات خارجي و نامعينيِ در شبيه. ستفرمانِ بزرگ و با نرخ چرخش بالا
رد در ماژول فضايي مورد نظر در شده است كه نشان از عملكرد مطلوب كنترل طراحي شده براي كارب

  .استخواسته شده  مأموريت

 سازي شبيه، گاز سرد پيشرانه ، ماژول زيرمداري، كنترل وضعيت،  كواترنين: هاي كليدي واژه

  123فهرست علائم
,I୶୶ ممان اينرسي محورهاي اصلي ماژول I୷୷, I୸୸ 

  k୫ گربهرة تلفيق

,L௫  از مركز جرم ها پيشرانهةاصل L௬, L௭  

,T୭୬ پيشرانهبودن  روشن -زمان خاموش T୭୤୤ 
,T௖௫ فرمان گشتاور كنترل محورهاي اصلي T௖௬, T௖௭  

  U୫  گر خروجي تلفيق

,U୭୬ گرروشن بودن تلفيق -آستانة خاموش U୭୤୤  

  τ୫ گر  ثابت زماني تلفيق

,௫ݑ فراز و سمت -تلاش كنترلي محورهاي غلت u௬, u௭  
  ∆ گر حداقل عرض پالس خروجي تلفيق

_________________________________ 
 )نويسنده مخاطب(دانشجوي دكتري  -1

 استاد -2

 دكتري -3

  ∇  پيشرانهماتريس اثرات ناهمراستايي و عدم دقت 
  d  ثر بر سيستمؤاغتشاش م

  f  پيشرانهفركانس كار 

  h  گريس در سوئيچ تلفيقعرض هيسترس

  H  اي ماژول ممنتوم زاويه
  M  گشتاور اعمالي به ماژول

 q  بردار كواترنين

  θ  زاوية اويلر فراز
  φ  زاوية اويلر غلت
  ψ  زاوية اويلر سمت

,ω௫,ω୷  اي دستگاه بدني ماژول هاي سرعت زاويهلفهؤم ω୸  

  مقدمه
ناحية خارج از  مداري وسايلي هستند كه معمولاًوسايل فضايي زير
كنند ولي به ارتفاع و سرعت لازم براي قرار گرفتن  جو را تجربه مي
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 ،كاوشگرها. گردند بنابراين دوباره به جو باز مي رسند، نميدر مدار 
هاي بالستيك در اين گروه قرار  دار و موشك هاي سرنشين كپسول
هاي فراواني براي توسعة صنعت  در دهة حاضر برنامه. دارند

دار فضايي در  اي سرنشينه گردشگري فضايي با استفاده از كپسول
قيقات فراواني براي هرچند تح. استگذاري  حال توسعه و سرمايه

ري انجام گرفته اما پيماهاي مداري و فوق مداحل مسائل فضا
تحقيق و توسعه در حوزة فضاپيماهاي زير مداري توجه ويژه و 

 4در تحقيق حاضر ماژول. طلبد اي، منحصر به خود مي جداگانه

كيلومتر صعود  120كيلوگرم به حداكثر ارتفاع  1000نظر با وزن مورد
بيني  ثانيه پيش 400فاز مياني در حدود طول زمان سير در . كند مي

شده است و در طي اين مدت لازم است تعدادي مانور وضعيت 
انجام گيرد كه به اين منظور سيستم كنترل وضعيت فعال طراحي 

بر در مقاطع مختلف  ماهوارهپس از جدايي ماژول از . خواهد شد
هاي هدايت مبتني بر كنترل زواياي وضعيت در دستگاه  زماني فرمان

ها  اين فرمان. شود كنترل ارسال مياينرسي زمين مركز به سيستم 
در . اي بالا داشته باشد تواند مقادير بزرگ با نرخ تغييرات زاويه مي

يك ماژول زيرمداري  مأموريتشماتيك مراحل مختلف ) 1(شكل 
  .نشان داده شده است

  

  
 دار ماژول سرنشين مأموريتعال در طول مسير پرواز و كنترل وضعييت ف  - 1شكل 

_________________________________ 
4. Module 

 5كنترل در يك ماژول زيرمداري، زير سيستم هدايت، ناوبري و

كند  پيوسته صادر ميفراميني از نوع  ها پيشرانهبراي اجرا در 
 توانند ميروشن هستند و ن - از نوع خاموش ها پيشرانهكه  حاليدر

له سه دسته راه حل براي حل اين مسئ. ين را اجرا كننداين فرام
يي كه ها دستة اول استفاده از الگوريتم. رو خواهد بود پيش
و از نوع گسسته و قابل اجرا  هاي متناسب با اين اجزا فرمان

ليل مستلزم تح ها روشها توليد كند كه تمام اين  انهپيشرتوسط 
روشن  - ي خاموشها خطي با المانو طراحي در حوزة كنترل غير

طراحي كنترل : هاي زير اشاره كرد توان به روش ميكه است 
بهينة تغيير وضعيت يك ماژول صلب با مدل ديناميك چرخشي 

محورة  براي مانور تك 6اويلر بر اساس اصل حداقل پونترياگن
- نيمم انرژي كه به ترتيب كنترل خاموش نيمم زمان و مي مي

شود و براي  ميحاصل  8روشن - خاموش - و كنترل روشن 7روشن
روش ديگر استفاده از  .]1[است مناسب  پيشرانهاجرا در 

ة براي مانورهاي با زاوي ]2[كه در مرجع است طي ريزي غيرخ برنامه
 روشن- هاي خاموش و فرمانبزرگ فضاپيماي صلب انجام شده است 

براي  ]3[در مرجع . كند ها ارسال مي پيشرانهبراي فرمان به 
و حل  شده استتحقيق پيشرانه فضاپيماي صلب طراحي كنترل با 

دست  هاي براي مانور بهينة چندمحوره با زواياي بزرگ ب بسته
طراحي كنترل با روش كنترل مد لغزشي نيز به كنترل . اند آورده

مناسب  ها پيشرانهشود كه براي فرمان به  منجر مي سوئيچينگ
كنترل مانور حداقل زمان با زاوية بزرگ براي يك  ]4[مرجع  .است

دستة دوم استفاده از  .فضاپيما را به اين روش انجام داده است
را به فرمان گرهايي است كه سيگنال پيوستة فرمان كنترل  تلفيق

ترين  ساده. تفسير كند گسسته براي اجرا در پيشرانه تبديل و
در . بنگ است -آل است كه مبين كنترل بنگ گر يك رلة ايده تلفيق

بنگ و  -مقايسة عملكرد سيستم كنترل با كنترل بنگ ]5[مرجع 
فركانس پالس صورت گرفته است و نتايج  - گر عرض پالس تلفيق

هاي محاسبات نرم  دستة سوم استفاده از روش .آن منتشر شده است
 ]6[ مرجع كه دراست كنترل فازي و شبكة عصبي  هاي روشو 
دهد هركدام با  بررسي مراجع مذكور نشان مي. نبال شده استد

به فرد خود به موضوع كنترل وضعيت يك وسيلة  ديدگاه منحصر
از  فضايي پرداخته است از جمله اينكه عملگر مورد استفاده معمولاً

، و نوآوري اين ]1-4[ ه استنوع پيوسته و وسايل تبادل ممنتوم بود
پيشرانة مداري با عملگرهاي اله در كنترل وضعيت يك ماژول زيرمق

سازي و  گاز سرد و استفاده از پسخور كواترنين، بدون فرض خطي

_________________________________ 
5. Guidance-Navigation-Control(GNC) 
6 . Pontriagen 
7. Bang-Bang 
8. Bang-Off-Bang 
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هاي كنترل وضعيت با زاويه و نرخ  جداسازي محورها و اعمال فرمان
اي  ويژهچرخش بالا بوده است كه در مقالات گذشته چنين رويكرد 

 .مدنظر نبوده است

  هاي هندسي ماژول ويژگي
گاز سرد كه به صورت  عدد پيشرانة 12كنترل وضعيت ماژول با 

هاي دوتايي براي چرخش در هر جهت روي محورهاي اصلي  زوج
محورهاي ) 2(در شكل . گيرد اند انجام مي ماژول نصب شده

  .مختصات بدني ماژول نشان داده شده است

  
 دار اه مختصات بدني ماژول سرنشيندستگ - 2شكل 

مقادير هندسي و وزني ماژول نشان داده شده ) 1(در جدول 
 2 در بخش: يابد هاي زير ادامه مي اين مقاله با بخش. است

 3گيرد، در بخش  له صورت ميبندي ديناميك حركت مسئ فرمول
گرها انجام  طراحي الگوريتم كنترل شامل قانون كنترل و تلفيق

 5سازي عددي و نتايج نيز در بخش  شبيه 4در بخش شود،  مي
  .ارائه شده است

  پارامترهاي هندسي و جرمي ماژول -1 جدول

مقدار  پارامتر
 1000Kg  جرم ماژول

m 2.2  طول ماژول

R=0.5 m  اصليشعاع بدنة

Xc.g=1.0 m  مركز ثقل ماژول از كف

 x  Ixx=1000 Kg.m2ممان اينرسي محور 

y  Iyy= 500 kg.m2ممان اينرسي محور 

z  Izz=700 kg.m2ممان اينرسي محور 

Lx=0.5 m محور غلت از مركز جرم پيشرانشةفاصل

Ly= Lz=1.0 m سمت از مركز جرم /محور فراز پيشرانشفاصلة

x,y,zTx=Ty=Tz=60 Nمحورهاي پيشرانش نيروي جفت 

اي متوسط محورهاي حداقل سرعت زاويه
x,y,z

߱௔௩௘ = 10  ݏ/݃݁݀

  معادلات ديناميك حركت ماژول
ديناميك حركت جسم صلب با توسعة معادلات عمومي حركت در 

عكس العمل در قبال . وضعيت توسط معادلات اويلر بيان مي شود

گشتاور وارده به يك نقطه، معادل با نرخ تغييرات ممنتوم زاويه اي 
اين نتيجه براي يك نقطه از يك . جسم حول آن نقطه خواهد بود

جسم صلب كه در فضا ثابت شده يا نقطة مركز جرم جسم صلب 
بنابراين براي يك جسم صلب كه تحت گشتاور . برقرار مي باشد

  :]7[قرار گرفته است مي توان نوشت 
ܪ )1( = ܫ × ߱ 

ܯ )2( =  ݐ݀/ܪ݀
در دستگاه اينرسي  Hمقدار مطلق نرخ تغييرات ممنتوم زاويه اي 

  :حول مركز جسم عبارتست از
ܯ )3( = ܾ_[ݐ݀/ܪ݀] + ߱ ×   ܪ

، سرعت زاويه اي ماژول نسبت به دستگاه مرجع مداري مي  ߱كه 
با محاسبة اين رابطه در دستگاه مختصات كارتزين و فرض . باشد

  :عدم وجود چرخ عكس العملي در ماژول بدست مي آيد

)4(  
ܯ = ൫ܪሶ௫ + ߱௬ܪ௭ − ߱௭ܪ௬൯݅ 						+൫ܪሶ௬ + ߱௭ܪ௫ − ߱௫ܪ௭൯j	 						+൫ܪሶ௭ + ߱௫ܪ௬ − ߱௬ܪ௫൯݇  
اين معادله در واقع شامل سه معادلة ديفرانسيل مي باشد كه گشتاور 
اعمالي به هر محور را به تغييرات ممنتوم زاويه اي آن محور مربوط 

୶୶ܫ൫در ماژول مذكور ممان اينرسي هر سه محور متفاوت بوده . مي كند ≠ ୷୷ܫ ≠ و ممان اينرسي هاي حاصل ضرب نزديك به  ୸୸൯ܫ
ه معناي انتخاب محورهاي اصلي ماژول صفر فرض شده اند و اين ب

به عنوان دستگاه بدني نصب تراسترهاي منطبق بر اين محورها مي 
ممان اينرسي هاي حاصل ضرب به عنوان نامعيني ديناميك . باشد

مدل نشده در شبيه سازي هاي عملكرد لحاظ شده و پايداري و 
سي عملكرد مقاوم الگوريتم كنترل در حضور اين نامعيني ها برر

  .خواهد شد

  
,ψ  دستگاه مرجع و زواياي اويلر - 3 شكل θ,φ اي ماژول  و سرعت زاويه 	߱y,	߱x ߱z,  
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)5(  
௫ܯ = ሶ௫ܪ + ߱௬ܪ௭ − ߱௭ܪ௬  ܯ௬ = ሶ௬ܪ + ߱௭ܪ௫ − ߱௫ܪ௭  ܯ௭ = ሶ௭ܪ + ߱௫ܪ௬ − ߱௬ܪ௫  

با فرض ماتريس اينرسي ) 5(در معادلات ) 1(با جايگذاري معادلة 
 ωقطري اين معادلات تبديل به معادلات درجه اول بر حسب 

  :شوند مي

)6(  
ሶ߱ ௫ = ௫ܯ] − ߱௬߱௭൫ܫ௭ − [௬൯ܫ ⁄௫௫ܫ   ሶ߱ ௬ = ௬ܯ] − ߱௫߱௭(ܫ௫ − [(௭ܫ ⁄௬௬ܫ   ሶ߱ ௭ = ௭ܯ] − ߱௫߱௬൫ܫ௬ − [௫൯ܫ ⁄௭௭ܫ   

ي اعمالي بر ماژول در دستگاه ها گشتاور، Mz ,My ,Mxمقادير 
فعال ناشي از گراديان جاذبه يا ترل غيركه در حالت كن هستندبدني 

، پيشرانهاغتشاشات ديگر خواهد بود و در حالت كنترل فعال با 
خواهد  پيشرانهگشتاورهاي اعمالي در طول مدت زمان روشن بودن 

رهايِ ناشي از گراديان مرتبة گشتاو تفاوت دليل هبود و در اين حالت ب
جاذبه، گشتاورهاي مغناطيسي و خورشيدي با مرتبة گشتاورهايِ 

عنوان  هنظر شده و در تحليل ب ، از آنها صرفپيشرانهتوليدي از 
شوند كه  مياغتشاش خارجيِ وارد شده بر سيستم درنظرگرفته 

. سيستم كنترل طراحي شده بايد توانايي حذف اثر آنها را داشته باشد
تعريف وضعيت ماژول نسبت به دستگاه مرجعِ اينرسيِ زمين  با

كه با  z,y,xي خالص و متوالي حول محورهاي ها از چرخش  1مركز
φ, θ,ψ شود كه به زواياي اويلر  ميگذاري شده استفاده  علامت
شوند  ميفراز و سمت شناخته  و با نام محورهاي غلت، استمعروف 

و به تنهايي وضعيت ماژول را نسبت به دستگاه مرجع اينرسي زمين 
  . كنند ميمركز مشخص 

  هاي گاز سرد پيشرانهنيروي  ةمحاسب
در  2فعال مورد استفاده براي اجراي قوانين كنترل عملگرهاي

العملي، چرخ  چرخ عكسي ها دستگاه كاربردهاي فضايي عموماً
ي ها بادبان يدر كاربردها يسي ومغناط يها دهندهگشتاورو  ممنتوم

 و در يك حالت خطي ييها دهندهگشتاور چنين. هستند خورشيدي
توانند فراهم كنند براي  ميگشتاوري كه آنها . كنند ميكار  پيوسته
يوتن متر، ن 1 تا 002/0 العملي در محدودة چرخ عكسي ها دستگاه
نيوتن متر، و براي  10- 3 تا 10-2يمغناطيس يها دهندهگشتاوربراي 
پايين  .استمتر  نيوتن 10-6الي  10-5 خورشيدي يها دهندهگشتاور

شود  ميموجب  ها بودن حداكثر گشتاور قابل توليد در اين روش
حداكثر سرعت انجام مانورِ تغيير وضعيت به وسيلة آنها محدود باشد 

ا زير. ي زير مداري ناكافي باشدها هاي ماژول مأموريتو براي انجام 
اين وسائل در بازة زماني كوتاه كه در محدودة چند صد ثانيه است 

_________________________________ 
1. Earth-Center-Inertial (ECI) 
2. Active Control 

حتي استفاده از چرخ . بايد مانورهاي سريع وضعيتي انجام دهند
استفاده راه حل اين موضوع . العملي پاسخگوي نياز ماژول نيست عكس

در اين . استطراحي شده  پيشرانبا اندازة  العملي عكس هاي پيشرانهاز 
كه اغلب از گاز سرد و خنثي همچون فرئون يا ( خروج گازها  پيشرانه

ها  پيشرانهاين . كند ميبا سرعت زياد از نازل، نيرو توليد ) استنيتروژن 
كه را نيوتن متر  30تا  01/0العملي بين  توانند سطوح گشتاور عكس مي

در بيشتر كاربردهاي فضايي معمول هستند توليد كنند و انجام مانورهاي 
ها فقط  پيشرانه اما اين. ضعيت با سرعت بالا را فراهم سازندتغيير و

. كنند و عملكرد پيوسته و خطي ندارند ميروشن كار  - صورت خاموش هب
سازد  مياين موضوع تحليل و طراحي سيستم كنترل وضعيت را دشوار 

ي ناپيوسته ها زيرا مستلزم تحليل و طراحي در محيط غيرخطي با المان
لة مهم كه به سبب حالت پالسي ئدهد دو مس ان ميتحقيقات نش. است

 محدوديت در خطاي وضعيت - 1: ست ازا شود عبارت ميايجاد  پيشرانه
گيري ارتباط  انرژي كه به واريانس نويز اندازههزينه يا ميزان مصرف  - 2

 پيشرانهبه خصوصيات  شديداً ها بنابراين كيفيت اينگونه سيستم. دارد
  .وابسته است

 پيشرانهو زمان افت   شامل زمان خيز پيشرانهنمودار عملكرد 
اين نمودار از . نشان داده شده است) 4( كه نمودار آن در شكل است

هاي گاز سرد حاصل  پيشرانههاي تجربي بر روي  اطلاعات آزمايش
 گاز سرد بر اساس پيشرانهسيكل عملكرد يك نمونه . شده است

پس از . ان داده شده استف نشال -4نتايج تجربي در شكل 
توان از  ميو كاربرد تقريب خطي  حسگرسازي و فيلتر نوسانات  ساده

شامل  t12زمان خيز . استفاده كرد ها يساز شبيهب در  -4نمودار 
مجموع زمان خيز ناشي از كنترلر و زمان خيز ناشي از ديناميك گاز 

 t34و  t01 يها زمان .است، شير و نازل ها در عبور از مسير لوله
شود كه نسبت به زمان  مياساس زمان سيستم پردازش محاسبه بر
ميلي ثانيه  5بر برا ها يساز شبيهو در اخير ديناميك گاز كوچك تأ
  . نظرگرفته شده استدر

  
 )الف(      
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 )ب(

نمودار تقريبي پاسخ - ب ،هاي گاز سرد پيشرانهالف نمودار تجربي پاسخ  - 4  شكل
 .مقدار تقريب زده شده خطي است: مقدار تقريبي و خط پررنگ:، خط چينپيشرانه

دست  هتجربي ب بر اساس نتايج t45و  t12ي خيز و افت ها زمان
اول داراي ثابت  ةهاي عملي با يك سيستم مرتب از آزمايش آمده

حداكثر گشتاور توليدي . ميلي ثانيه تقريب زده شده است 5زماني 
اي مورد نياز در هر  بر اساس حداقل شتاب زاويه پيشرانههر جفت 

  .شود ميمحاسبه  γtمحور به اضافة يك ضريب تصحيح 
 )7(  ௠ܶ௔௫ = ܫ ܽ௠௜௡ (1 +  (௧ߛ

amin اي لازم در هر محور است حداقل شتاب زاويه. γt  در اين
 2/0طراحي بر اساس ميزان توانايي كنترل در حذف اغتشاش برابر 

مقدار حداكثر نيروي هر  ،بر اين اساس. نظرگرفته شده استدر
ي عددي تنظيم ساز شبيهدر هر محور محاسبه شده و در  پيشرانه
ماكزيمم در هر  پيشرانه براي دست آمد همقادير ب. ده استشنهايي 

  .نشان داده شده است) 1( محور در جدول

  طراحي الگوريتم كنترل
 ديها  صورت عباراتي از ماتريس كسينوس اگر وضيت ماژول به

[AM]  شود بيان  مينسبت به دستگاه مرجع كه مانور در آن انجام
توان وضعيت مطلوب را در همين دستگاه مرجع تعريف نمود  ميشود 

[AT]  . بردار فرضيa=[a1 a2 a3]  توان در هر دو دستگاه  ميرا
  :]7[ به شكل زير نشان داد

  

)8( aୗ = [A୑]ܽ a୘ = [A୘]ܽ 

  :اكنون با تركيب اين دو رابطه خواهيم داشت
)9(  ܽௌ = ଵ்ܽି[்ܣ][ெܣ] = =்்ܽ[்ܣ][ெܣ]  ்ܽ[ாܣ]

ماتريس خطاي كسينوس هادي بوده و اگر  [AE]ماتريس 
برابر  Tو هدف  Mدر هر دو دستگاه ماژول  aاجزاي بردار فرضي 

باشد اين ماتريس برابر واحد شده و به معناي انطباق دستگاه ماژول 
باشد يعني ماژول به وضعيت مطلوب رسيده  ميبر دستگاه هدف 

نوان بخش به ع qاسكالر و  q4با تعريف بردار كواترنين . است
  :صورت زير است هبرداري، بردار كواترنين ب

ݍ  )10( = ,ସݍ) =  (ݍ ଵݍ	݅ + ଶݍ݆ + ଷݍ݇ +   ସݍ
آوردن انتقال يا كنترل وضعيت بر مبناي  دست بهمنظور  به

روش كار بدين . شود ميكواترنين، يك ضرب كواترنين انجام 
صورت است كه وقتي با ماتريس كسينوس هادي محاسبات را انجام 
دهيم دو انتقال وضعيت متوالي با ضرب ماتريسي دو دوران مستقل 

توان در قالب  مياين دو دوران را ). 9 معادله(آيد  ميبه دست 
براي دوران دوم  [A(qᇱ)]براي دوران اول و  [A(q)]كواترنين با 

قالب ماتريس كسينوس هادي انتقال كلي وضعيت در . دكربيان 
  :حسب كواترنين به شكل زير خواهد بودبر

  

)11( [A(qᇱᇱ)]=[A(qᇱ)][A(q)] 
با . دست آورد هب [A(qᇱᇱ)]توان از  ميرا  qᇱᇱدست آمده  هكواترنين ب

  :بود عبارت خواهد qᇱᇱاستفاده از تعريف ضرب كواترنين، 
  

 
)12(  

qᇱᇱ = qݍᇱ  = ଵᇱݍଵݍ−) − ଶᇱݍଶݍ − ଷᇱݍଷݍ + ସᇱݍସݍ ସᇱݍଵݍ+)݅+ ( + ଷᇱݍଶݍ − ଶᇱݍଷݍ + ଵᇱݍସݍ ଷᇱݍଵݍ−)݆+ ( + ସᇱݍଶݍ + ଵᇱݍଷݍ + ଶᇱݍସݍ ଶᇱݍଵݍ+)݇+ ( − ଵᇱݍଶݍ + ସᇱݍଷݍ + ଷᇱݍସݍ )  
  

،كه به ترتيب كواترنين وضعيت ماژول، هدف و  qE,qT,qM  اكنون
  :كنيم ميبه شكل زير تعريف هستند، خطا 

)13(  
ெݍ = ்ݍ  ݍ = ாݍ  ᇱݍ =   ᇱᇱݍ

و ) 5(در معادلة  [ாܣ]سينوس هاديِ خطا از تعريف ماتريس ك
  :بازنويسي آن برحسب كواترنين خواهيم داشت

ଵି[(ெݍ)ܣ][(்ݍ)ܣ]	=[(ாݍ)ܣ] )14(  [(ெିଵݍ)ܣ][(்ݍ)ܣ]																		=
و نمايش ماتريسي، ماتريس خطاي ) 12( ةبا استفاده از رابط
  :آيد ميدست  كواترنين به شكل زير به

  

 
)15(  qE= ൦ 		q୘ସ 			q୘ଷ −q୘ଶ q୘ଵ−q୘ଷ 			q୘ସ 			q୘ଵ q୘ଶ		q୘ଶ −q୘ଵ 			q୘ସ q୘ଷ−q୘ଵ −q୘ଶ −q୘ଷ q୘ସ൪ ൦

−q୑ଵ−q୑ଶ−q୑ଷq୑ସ ൪  

ن و هم ارزي آن با ماتريس اكنون با كاربرد ماتريس خطاي كواترني
هاي  قانون كنترل زير را با ترمتوان  ميسينوس هادي خطاي ك

  :دكراي براي اطمينان از پايداري، ارائه  شامل ميرايي نرخ زاويه
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)16(  ௖ܶ௫ = ସாݍଵாݍ௫ܭ2 + ߱௫ ௖ܶ௬	௫ௗܭ = ସாݍଶாݍ௬ܭ2 + ߱௬ ௖ܶ௭	௬ௗܭ = ସாݍଷாݍ௭ܭ2 + ௭ௗܭ ߱௭
، )16(محاسبة مقادير ضرايب كنترلي در رابطة منظور  به

Kx,Kxd,…  بر اساس توابع تبديل حلقه باز سه محور براي داشتن
௡߱ي طبيعي حلقه بسته ها فركانس = و ضرايب ميرايي  ݏ/݀ܽݎ	1

ߞحلقه بسته  =   . اند طراحي شده 1
ديفرانسيل زير  از معادلة ،براي محاسبة مقادير كواترنين

 اي ماژول نسبت به استفاده شده است كه اگر بردار سرعت زاويه
ديفرانسيل  ةتوان از معادل ميدستگاه مختصات مرجع مشخص باشد 

  : ]8[زير براي محاسبة بردار كواترنين استفاده كرد 
)17( ୢୢ୲ q = ଵଶ [Ωᇱ]q  

اي ماژول به شكل  تنسور سرعت زاويه Ωᇱبردار كواترنين و  qكه 
  :استزير 

)18(  [Ωᇱ] = ێێێۏ
ۍ 0 ω௭ −ω୷ ω୶−ω୸ 0 ω୶ ω୷ω୷ −ω୶ 0 ω୸−ω୶ −ω୷ −ω୸ 0 ۑۑۑے

ې
 

به عنوان دستگاه مرجع ) 1ECI( دستگاه زمين مركز اينرسي
ترتيب . رفته استكار  به ها يساز شبيهده و در شمختصات انتخاب 

زواياي اويلر براي انتقال از دستگاه اينرسي به بدنه به ترتيب زاوية 
به منظور . انتخاب شده است (φ)و چرخ  – (θ)فراز – (ψ) سمت

ياي اويلر به بردار كواترنين و تشكيل تبديل زواياي فرمان از زوا
ي سينوس هاداي كواترنين از هم ارزي ماتريس كماتريس خط

سينوس هادي برحسب عناصر برحسب زواياي اويلر و ماتريس ك
 Sinمخفف تابع  Sكواترنين، روابط زير حاصل شده است كه حرف 

  :انتخاب شده است Cosمخفف تابع  Cو حرف 

)19(  
ଵݍ = Cψ Cθ Sφ − Sψ Sθ	Cϕ ݍଶ = Cψ Sθ Cφ + Sψ Cθ	Sϕ ݍଷ = Sψ Cθ Cφ − Cψ Sθ	Sϕ ݍସ = Cψ Cθ Cφ + Sψ Sθ	Sϕ

سينوس جسم در دستگاه مرجع با ماتريس ك بيان وضعيت
كه متشكل از توابع مثلثاتي نيز هست  aijعنصر  9هادي به محاسبة 

استفاده شود تنها به محاسبة  ها كه اگر از كواترنين حاليد؛ درنياز دار
پارامتر مستقل ماتريس  6در واقع  فقط (نياز خواهد بود  qiپارامتر  4

و ) كوسينوس هادي و سه پارامتر مستقل بردار كواترنين وجود دارد
  .محاسبات كامپيوتر پرواز است اين به معناي كاهش زمان پردازش و

  مدولاسيون سيگنال فرمان كنترل
هاي پيوستة فرمان كنترل به  راي تفسير فرماندر اين تحقيق ب

فركانس پالس استفاده شده  - گر عرض پالس ها از تلفيق پيشرانه

ي ها دهد براي استفاده در سيستم نشان مي ]9[است كه نتايج مرجع 
فركانس پالس  - گر عرض پالس تلفيق. هستندفضايي مناسب 

)PWPF(اول و يك حلقه  ة، از يك محرك اشميت، يك فيلتر مرتب
كه فيلتر قبل از محرك اشميت مطابق  دشو ميفيدبك تشكيل 

  .كار گرفته شده است به  )5(شكل 
  

  
  PWPFفركانس پالس   -گر عرض پالس تلفيق - 5شكل 

است يس امل يك رله با باند مرده و هيسترسگر ش اين تلفيق
ي اضافه عملگر و خاموش و روشن ها شود از نوسان ميكه موجب 

عمل آيد و خروجي با يك  ها جلوگيري به پيشرانهبيهودة  شدن
با توجه به  .تلرانس تعريف شده حول فرمان ورودي نوسان كند

گر  ويژگي عملگرها و عملكرد مطلوب سيستم، پارامترهاي اين تلفيق
  .دشو ميمحاسبه  ]10[از روابط موجود در 

௠݇با انتخاب بهرة مستقيم مدولاتور  = و خروجي اشميت  	1
௠ܷتريگر برابر حداكثر گشتاور در دسترس،  = ௠ܶ௔௫ معادلة 

توان به شكل ساده شدة زير  ميهاي زماني مدولاتور را  ويژگي
  :دست آورد هب

  )الف -20(
୭ܶ୬ = −߬௠݈݊ ቀ1 − ௛்ౣ ౗౮ି୘ౚା௎೚೙ቁ 

ℎ  :كه = ܷ௢௡ − ܷ௢௙௙  
௢ܶ௙௙  )ب -20(  = −߬௠݈݊ ൬1 − ௛୘ౚି௎೚೑೑൰  
݂  )ج -20(  = ଵ೚்೙ା்೚೑೑  
=∆  )د -20(  −݈߬݉݊[1 − ℎ ܷ݇݉݉⁄ ]  

 PWPFگر  مقادير انتخاب شده براي متغيرهاي تلفيق) 2( در جدول
شرح داده شد بيان  كه قبلاً پيشرانههاي عملكردي  بر اساس ويژگي

اين مقادير به انتخاب حداكثر ميزان خطاي پاسخ خروجي . شده است
سيستم نيز وابسته است كه به شدت بر روي ميزان مصرف انرژي 

درجه  1اين ميزان خطا در محور غلت حداكثر . استثيرگذار أكنترل ت
گرفته شده درجه درنظر 4هاي فراز و سمت حداكثر و براي محور

  .دشو ميي ماژول باز مأموريتاست كه انتخاب اين ميزان به انتظارات 
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  PWPFپارامترهاي تلفيقگر  -2جدول 

 پارامتر مقدار

2.0 ܷ௢௡ 

1.0  U୭୤୤ 
60.0  U୫ 

1.0  ݇௠ 

0.5  ߬௠ 

  يساز بيهش
ي شده در ساز شبيهكنترل ماژول -ي هدايتها بلوك دياگرام سيستم

هاي  فرمان. نشان داده شده است )6( سيمولينك در شكلمحيط 
ي ها هدايت بر اساس تعقيب زواياي وضعيت ماژول و سرعت

ديناميك . ريزي شده است اي اوليه و نهايي صفر برنامه زاويه
و زمان خيز  پيشرانهبودن  ها نيز بر اساس حداقل زمان روشن پيشرانه

اغتشاش وارد بر  .ي شده استساز شبيهو افت تقريب زده شده 
ي محيطي و اغتشاشات ناشي از ها سيستم شامل مجموع اغتشاش

ها با  پيشرانهراستايي  براي بررسي ناهم. ستها پيشرانهراستايي  ناهم
كه معرف حداكثر ميزان گشتاور  ∇محورهاي اصلي بدنه از ماتريس 

استفاده  استنامعين ايجاد شده از دو كانال ديگر بر روي هر كانال 
  .ه استشد

گشتاور ناشي از % 10بررسي اين موضوع منظور  هب
شود كه  نظرگرفته ميستايي هر كانال براي محور سوم دررا ناهم

، اغتشاش اعمال dدست آمده است و  هماتريس مذكور به شكل زير ب
  .استشده به ماژول 

 
)21(  ∇= ቈ 0 0.1 0.10.1 0 0.10.1 0.1 0 ቉  

  ݀ = ∇. 0			:݁ݎℎ݁ݓ				ߛ < (ߛ)ݏܾܽ < 1  
در . ي در دو حالت مورد بررسي قرار گرفته استساز شبيهنتايج 

گيري و اغتشاش خارجي بر ماژول  حالت اول هيچگونه نويز اندازه
سازي زواياي فرمان ورودي براي زواياي  دنبال. ده استشاعمال ن

دهد  مينشان  )9( تا )7(ي ها بزرگ براي سه محور در شكل
روشن انجام  -هاي خاموش شرانهپيسازي به نحو مطلوب و با  دنبال

ميرايي مقادير خطاي زواياي اويلر و نيز ) 10(شكل . گرفته است
ميرايي ماتريس خطاي كواترنين را براي زواياي بزرگ ورودي نشان 

  .نشان داده شده است) 11(دهند و نرخ زواياي اويلر در شكل  مي
با  ها و اعمال نويز سفيد پيشرانهراستايي  در حالت دوم ناهم
σଶميانگين صفر و واريانس = (0.1)ଶ	 سازي و بررسي شده  مدل

دهد  مينشان  )17( تا )12(هاي  دست آمده در شكل هنتايج ب. است
و اثرات  سازي فرمان ورودي به نحو مطلوب انجام گرفته دنبال

  . جبران شده است اغتشاش خارجي نيز كاملاً

  

  مداريماژول زير ي كنترل وضعيتساز شبيهبلوك دياگرام  - 6شكل 
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 غلتدر كانال ها  پيشرانهتعقيب فرمان ورودي هدايت و فرمان كنترل  - 7  شكل

  
  فرازدر كانال ها  پيشرانهورودي هدايت و فرمان كنترل  فرمانتعقيب  - 8  شكل

  
  سمتكانال   درها  پيشرانهتعقيب فرمان ورودي هدايت و فرمان كنترل  - 9  شكل

  
همگرايي نمايي  -بهمگرايي ماتريس خطاي كواترنين  -الف -10 شكل

  خطاي زواياي اويلر

  
  نرخ زواياي اويلر  -11 شكل

  
در كانال  پيشرانهفرمان كنترل  -تعقيب فرمان هدايت ب -الف -12 شكل

Roll ها پيشرانهراستايي  گيري و ناهم سازي نويز اندازه با مدل  
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در كانال  پيشرانهفرمان كنترل  -تعقيب فرمان هدايت ب -الف -13 شكل

Pitch ها پيشرانهراستايي  گيري و ناهم با مدلسازي نويز اندازه  

  
در كانال  پيشرانهفرمان كنترل  -تعقيب فرمان هدايت ب -الف -14 شكل

Yaw ها پيشرانهراستايي  با مدلسازي نويز اندازه گيري و ناهم  

  
همگرايي نمايي خطاي  -ماتريس خطاي كواترنين ب همگرايي-الف -15 شكل

  ها پيشرانهراستايي  سازي نويز اندازه گيري و ناهم با مدل زواياي اويلر

  
راستايي  گيري و ناهم سازي نويز اندازه نرخ زواياي اويلر با مدل -16 شكل

  ها پيشرانه

  
௫ଶݑ൫׬انرژي مورد نياز مانور  ةمقايس -17 شكل + ௬ଶݑ + در  ݐ௭ଶ൯݀ݑ

  ها پيشرانهراستايي  گيري و ناهم آل و حالت وجود نويز اندازه شرايط ايده

  گيري نتيجه
دهد الگوريتم كنترل طراحي شده با وجود  ميي نشان ساز شبيهنتايج 

وابستگي شديد محورهاي كنترل و اثرات غير خطي ناشي از 
زواياي معادلات غيرخطي و نيز كاربرد عملگرهاي گاز سرد با اعمال 

رل وضعيت ماژول زيرمداري، فرمان بزرگ به سيستم كنت
ده است و نرخ تغيير زوايا و زمان كرسازي مطلوبي را فراهم  دنبال

نشان  ها يساز شبيههمچنين . نشست در حد مطلوب قرارگرفته است
دهد خروجي سيستم كنترل به شدت به پارامترهاي عملكردي  مي

ان افت و حداقل زمان روشن بودن ، شامل زمان خيز، زمها پيشرانه
ي گاز سرد به صورت ها پيشرانهوابسته بوده و استفاده از  ها پيشرانه
روشن باعث افزايش تلاش كنترلي در مقايسه با  -خاموش

 .عملگرهاي پيوسته خواهد شد
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j1-Continuse Actuators
j2-Cold gas thrusters
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