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In this paper, a robust attitude control algorithm is developed based on back stepping-
sliding mode control for a satellite using four reaction wheels in a tetrahedron 
configuration. In this method, asymptotic stability of the proposed algorithm has been 
proven in the presence of reaction wheels dynamic model based on Lyapunov theory. 
Then, in order to evaluate the performance of the proposed algorithm, a low-cost real-
time prossecor in the loop test bed is provided. The presented test bed is capable of real-
time assessing the attitude backstepping-sliding mode control algorithm. In this test bed, 
real-time modeling of satellite dynamic, environmental disturbances and reaction wheels 
are achieved in a simulator computer and the proposed control algorithm performance is 
investigated by implementing it in an electronic control board of the prossecor in the loop 
test bed. 
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مد لغزشي  - سازي كنترل پسگام  طراحي و پياده
  وضعيت ماهواره در بستر تست پردازشگر در حلقه
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مد لغزشي براي يك  - در اين مقاله، يك الگوريتم كنترل وضعيت مقاوم، مبتني بر روش كنترل پسگام
پايداري مجانبي . العملي با ساختار هرمي طراحي شده است ماهواره با استفاده از چهار چرخ عكس

. العملي اثبات شده است م ارائه شده با كمك تئوري لياپانوف در حضور ديناميك چرخ عكسالگوريت
سپس يك بستر تست پردازشگر در حلقه كم هزينه و بلادرنگ به منظور ارزيابي عملكرد كنترلر وضعيت 

را مد لغزشي  - اين بستر توانايي ارزيابي بلادرنگ كنترل وضعيت پسگام. طراحي شده، ساخته شده است
سازي بلادرنگ ديناميك ماهواره، اغتشاشات محيطي وارد بر آن و مدل دقيق  ل در اين بستر، مد. دارد
ساز انجام شده و الگوريتم كنترل وضعيت طراحي شده براي  العملي در كامپيوتر شبيه هاي عكسچرخ

و عملكرد آن  سازي صورت زمان حقيقي بر روي الكترونيك وضعيت پياده تحقق مأموريت ماهواره، به
  .مورد بررسي قرار گرفته است

  سازي بلادرنگ، پردازشگر در حلقه العملي، كنترل پسگام، كنترل وضعيت ماهواره، مدلغزشي، مدل چرخ عكس: هاي كليدي واژه

  1234علائم و اختصارات

  اي ماهوارههاي زاويهسرعت zyx   
C  العملي هاي عكسماتريس پيكربندي چرخ

d  اغتشاشات عملگر

I  ماتريس ممان اينرسي ماهواره

  جريان آرماتور
aI

  العملي عكس هاي ممان اينرسي چرخ
 4321 WWWWW IIIIdiagI 

  J  ماتريس ممان اينرسي سيستم
  EMFثابت ولتاژ برگشتي 

bK

_________________________________ 
 )نويسنده مخاطب(استاديار . 1
 استاد . 2
 دانشجوي كارشناسي ارشد .3
  كارشناسي ارشددانشجوي . 4

mK  ثابت گشتاور موتور

aL  سلف آرماتور

aR  مقاومت آرماتور

s  سطح لغزش كنترلر مد لغزشي

T  ماتريس تأخير عملگر

EXTT  اغتشاشات خارجي

u  گشتاور كنترلي

v  ولتاژ آرماتور

 و    العملي هاي عكسزواياي نصب چرخ
  اي آرماتور سرعت زاويه

ddd  زواياي اويلر مطلوب  ,,

   يافته رودريگرز تعميمپارامترهاي 
d  يافته مطلوب پارامترهاي رودريگرز تعميم
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  مقدمه
هاي منظور تحقق مأموريت خود به زيرسيستم هر فضاپيما به
ها، زيرسيستم ترين اين زيرسيستم يكي از مهم. متعددي نياز دارد

وظيفة اصلي زيرسيستم . است) ADCS(تعيين و كنترل وضعيت 
تعيين و كنترل وضعيت فضاپيما سنجش و تعيين وضعيت، مانور 

اين . وضعيت و حفظ سيستم در جهت مطلوب با دقت مناسب است
هاي مختلفي همچون عملگر، حسگر، الگوريتم زيرسيستم از قسمت

الگوريتم كنترل . كنترل و برد الكترونيك وضعيت تشكيل شده است
ظيفة محاسبة گشتاورهاي توليديِ عملگرها را بر عهده وضعيت كه و

دارد بخش مهمي از زيرسيستم تعيين و كنترل وضعيت به حساب 
مانور وضعيت ماهواره يك مسئلة پيچيده شامل . آيدمي

دليل مانورهاي با زواياي بزرگ،  هاي غيرخطي سيستم به ديناميك
ر قوانين ها و گشتاورهاي ناشناختة محيطي در كناقطعيتعدم

 .كنترلي خطي يا غيرخطي است

هاي در ميان تحقيقات صورت گرفته در اين زمينه، روش
توانند مشكلات كنترلي از قبيل كنترلي متفاوتي وجود دارد كه مي

، كنترل PIDديناميك پيچيدة سيستم را حل كنند مانند كنترل 
و ] 6[، كنترل مد لغزشي ]5، 4، 3، 2[، كنترل تطبيقي ]1[بهينه 

كنترل مقاوم مانند كنترل ساختار متغير كه هم بر اساس خطاي 
  .اند ها طراحي شده زواياي اويلر و هم بر اساس خطاي كواترنيون

، مبتني بر كنترل ساختار ]9، 8، 7[هاي كنترلي در الگوريتم
هاي هاي بارز سيستمبودن يكي از ويژگي مقاوم. متغير هستند

كنترل ساختار متغير هر فضاپيما ]. 10[كنترل ساختار متغير است 
مورد مطالعه قرار گرفته ] 12، 11[هاي بزرگ در براي دوران

، كنترل مد لغزشي براي تعقيب فرامين ]14، 13[در . است
در . ورودي هر فضاپيما مبتني بر زواياي اويلر ارائه شده است

با  ، الگوريتم كنترل مد لغزشي مبتني بر كنترل ساختار متغير]11[
، تكنيك ]15[در . ها طراحي شده استاستفاده از كواترنيون

روي و پايداري يك فضاپيما  كنترل مد لغزشي براي نشانه
علاوه بر اين . براساس پارامترهاي رودريگرز طراحي شده است

، كنترلر مد لغزشي مبتني بر پارامترهاي رودريگرز ]17، 16[در 
اند مانورهاي با زواياي بزرگ تو يافته ارائه شده است كه مي تعميم

ها، اثر ديناميك عملگرها و  اما در اين تكنيك. را نيز انجام دهد
اغتشاشات خارجي مورد بررسي قرار نگرفته است؛ و به علت 

ها، هاي پيچيده مانند ماهوارههزينه و ريسك بالاي سيستم
يك . هاي كاربردي قبل از پرتاب بسيار حائز اهميت استتست

هاي كاربردي زيرسيستم تعيين و كنترل براي تستراه حل 
وضعيت يك ماهواره، استفاده از روش پردازشگر در حلقه است 

  ].18[كه روشي ارزان و كاربردي است 

مد لغزشي  - وضعيت پسگام در اين مقاله، يك كنترلر
ساختار متغير براي يك ماهواره با استفاده از  كنترلمبتني بر 

. با ساختار هرمي طراحي شده استالعملي  چهار چرخ عكس
سپس پايداري مجانبي الگوريتم ارائه شده در حضور ديناميك 

العملي با استفاده از تئوري لياپانوف اثبات شده  هاي عكسچرخ
در ادامه يك بستر پردازشگر در حلقه، براي ارزيابي . است

صورت شرايط  عملكرد الگوريتم كنترل وضعيت ارائه شده به
بستر ساخته شده توانايي . راحي و ساخته شده استبلادرنگ ط

مد لغزشي را  - ارزيابي بلادرنگ الگوريتم كنترل وضعيت پسگام
سازي بلادرنگ ديناميك ماهواره،  در اين بستر، مدل. دارد

ها در العملي و ژيروسكوپ هاي عكساغتشاشات محيطي، چرخ
نترل گيرد و عملكرد الگوريتم كساز صورت ميكامپيوتر شبيه

سازي بر روي برد الكترونيكي بستر پسگام مد لغزشي با پياده
  .گيردپردازشگر در حلقه مورد ارزيابي قرار مي

  ديناميك و سينماتيك ماهواره

صورت جسم صلب در نظر گرفته  سازي رياضي، ماهواره به براي مدل
معادلة (معادلة كلي حركت دوراني جسم صلب در فضا . شده است

مانند چرخ (ورت وجود وسايل تبادل اندازة حركت در ص) اويلر
  ].19[صورت زير است  ، به)العملي عكس
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، )1(در معادلة  zyx  اي سرعت زاويه
گشتاور كنترلي  uفضاپيما بيان شده در دستگاه مختصات بدني و 

Tهمچنين، . است
W CCIIJ   كه در آنI تانسور ممان ،
اينرسي ماهواره و  4321 WWWWW IIIIdiagI  ،

العملي است كه در ساختاري  اينرسي چهار چرخ عكسهاي ممان
قرار ) 1(هرمي شكل حول محور ياو ماهواره، مطابق شكل 

صورت  العملي بهگيري چهار چرخ عكس يس جهتماتر. اند گرفته
صورت زير بيان  كه به) Cماتريس(است  3×4يك ماتريس 

  .ها هستندهاي ماتريس بردارهاي محور چرخ شود كه ستون مي
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  العملي با ساختاري هرمي نحوة قرارگيري چهار چرخ عكس  - 1 شكل

  
نظر در 54.74و 45به ترتيب برابر با و  ،)3(در معادلة 

  .اندگرفته شده
پارامترهاي رودريگرز براي بيان معادلات سينماتيك ماهواره از 

است استفاده شده است كه  3×1كه يك بردار ) (يافته  تعميم
  ].20[صورت زير هستند  به
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  .شودتعريف مي) 6(ضرب است كه توسط معادلة 
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  العملي مدل ديناميك چرخ عكس

العملي اساساً از يك چرخ با يك محور ثابت و يك  چرخ عكس
تشكيل شده است، كه براي عملكرد با باياس صفر  DCموتور 

العملي از پاسخ چرخ  رفتار ديناميكي چرخ عكس .طراحي شده است
، كه توسط uگشتاور كنترلي ديناميك ماهواره با . شودناشي مي

. شودشوند، كنترل ميالعملي به ماهواره اعمال مي هاي عكسچرخ
اين عمل با . ها بايد كنترل شوندبراي توليد اين گشتاور، ولتاژ چرخ

وضعيت با درنظر گرفتن ديناميك موتور عملگر  طراحي كنترلر
به  DCمعادلة ديفرانسيل براي مدار آرماتور موتور . گيردانجام مي

  ].21[صورت زير است 
)7( vKIRIL baaaa  

به ترتيب مقاومت  vو  aR،aL ،bK ، ،aI، )7(در معادلة 
اي  زاويه ، سرعتEMFثابت ولتاژ برگشتي bK آرماتور، سلف آرماتور،

از سوي ديگر، . موتور، جريان آرماتور و ولتاژ اعمالي آرماتور هسنند
شود با جريان آرماتور نسبت كه توسط موتور توليد مي uگشتاور 

  .مستقيم دارد
)8( am IKu  

با جايگذاري . ثابت گشتاور موتور است mK) 8(در معادلة 
  :آيددست مي ، رابطة زير به)7(در معادلة ) 8(معادلة 

)9( vKu
K

R
u

K

L
b

m

a

m

a  

العملي  حال يك رابطة عمومي خطي براي مدل چرخ عكس
Muكنيم كه در آنتعريف مي) 10(توسط معادلة    بردار

0كنترل ورودي واقعي،  TTT  ماتريس قطري با ثابت زماني
يك مقدار ثابت مثبت  Aاغتشاشات ورودي و محدود و  dمثبت،
  .هستند

)10( vduAuT  

شوند و بر العملي توليد مي اغتشاشاتي كه توسط چرخ عكس
: دقت كنترل وضعيت و پايداري ماهواره بسيار مؤثر هستند عبارتند از

، اغتشاشات )sU(، ناميزاني استاتيك )dU(ناميزاني ديناميك 
و گشتاورهاي ناشي از ) rt(، گشتاور ريپل موتور )rbt(ها ياتاقان

vf(اصطكاك خشك و ويسكوز  TT  .( ًاين اغتشاشات مستقيما
و بر ) EXTT(شوند به ماهواره به عنوان اغتشاشات خارجي وارد مي
گذارند، بنابراين معادلة دقت كنترل وضعيت و پايداري ماهواره اثر مي
صورت رابطة  العملي به ديناميك ماهواره در حضور مدل چرخ عكس

  .آيددر مي) 11(

)11(    







 

vduAuT

TJuJJJ EXT


 111  

در بخش بعدي اين ديناميك براي طراحي يك كنترلر مقاوم 
شود و پايداري سيستم اثبات درنظر گرفته مي مد لغزشي -پسگام

  .شود مي

  مد لغزشي - طراحي كنترل پسگام
مد لغزشي با استفاده از پارامترهاي  - در اين بخش، كنترلر پسگام

هاي رودريگرز تعميم يافته و در حضور مدل ديناميك چرخ
  .شودالعملي طراحي مي عكس
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  00   و V  باشد و همچنين تابع لياپانوفي با شرط  0V 
براي آن موجود باشد، آنگاه با تابع لياپانوف     22 V 

  ].22[توان مبدأ سيستم كلي را با فيدبك حالت پايدار كرد مي
به عنوان ) 11(خواهيم با بررسي معادلة  حال در ادامه مي

العملي و با توجه  ديناميك ماهواره در حضور ديناميك چرخ عكس
، نشان دهيم كه قانون كنترلي به فرم1لم  به
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  .را پايدار كند) 11(

، فرم استاندارد ماهواره در حضور مدل ديناميك 1بر اساس لم 
  :صورت زير است العملي به چرخ عكس
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)13(  dTuATwTv 11   
العملي  چرخ عكس DCولتاژ موتور  v،)12(در معادلة 

، در ابتدا قصد 1حال با توجه به لم . عنوان ورودي كنترل است  به
داريم تابع  u  14(را به صورتي پيدا كنيم كه معادلة (

  .را پايدار كند) ديناميك ماهواره(
)14(    EXTTJuJJJ 111    

در اين جا  u كنترل مد لغزشي ، را بر اساس
، را با اضافه ]20[براي اين منظور قانون كنترل در . كنيم انتخاب مي

العملي براي اثبات پايداري به  كردن اغتشاشات خارجي چرخ عكس
  .بخشيم صورت زير بهبود مي

( لغزش سطح سمت حالات به مسير آل، شرايط ايده تحت
0s( كند، كه حركت ميs شودصورت زير تعريف مي به:  
)15( )( ms  

با استفاده از ميدان بردار مطلوبِ  m)(،)15(در معادلة 
  .تعريف شده است) 16(صورت رابطة  معادلات سينماتيك به
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يك  ، پارامترهاي رودريگرز تعميم يافته مطلوب و dكه در آن 
كنترلر مد لغزشي كه مشتق منفي تابع لياپانوف . پارامتر منفي است

  :كند به صورت زير استرا ايجاد مي
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يك  مثبت معين قطري و  3×3، يك ماتريس Kكه در آن
تابع اشباع كه براي كاهش نوسانات و . كميت مثبت كوچك است

و  G)(تغييرات شديد در گشتاور كنترلي استفاده شده است،

m 

  :شودتعريف مي) 18(صورت رابطة  به

پايداري مجانبي كنترلر وضعيت طراحي شده با تعريف تابع لياپانوفي به 
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  .منفي معين خواهد شد و در نتيجه پايداري مجانبي اثبات خواهد شد

) 12(را چنان پيدا كنيم كه معادلة  vدر ادامه قصد داريم تابع 
نويسيم، كه  صورت زير مي را به) 12(بدين منظور، معادلة . پايدار شود

  .به مدل ديناميك ماهواره شبيه است
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با تغيير متغيرهاي  uz  و wp 22(، معادلة (
، 1بنابراين با توجه به لم . در خواهد آمد) 23(صورت معادلة  به

ديناميك داخلي       
EXTTJJJ 11 ( به

صورت مجانبي با اعمال  u پايدار خواهد شد.  
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به آساني با استفاده از يك تابع  1حال، دوباره با استفاده از لم 
توان پايداري كل سيستم را اثبات  مي) 24(لياپانوف به شكل رابطة 

  :كرد
)24( zzssV TT
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منفي  aVبايد به نحوي انتخاب شود كه  pبنابراين، تابع 
توان به شكل  را مي pzTاسكالر است،  aVچون . معين شود

zpT بنابراين . نوشتaV  در خواهد آمد) 26(به صورت معادلة:  
)26(   zpzJssWV TT

a  1 
. منفي معين خواهد شد aV، ) 27(به شكل معادلة  Tpبا انتخاب 

  .بنابراين پايداري مجانبي كل سيستم اثبات خواهد شد
)27(   011
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توان حال مي. يك ثابت مثبت است 1k،)27(در معادلة 

  .تعريف كرد) 28(را به صورت معادلة ) v(ورودي كنترل 
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شده  طور كه نشان داده شد، قانون كنترل طراحي همان
پايداري مجانبي كل سيستم را در حضور ديناميك چرخ 

سازي  نتايج شبيه) 4(تا ) 2(هاي  در شكل. كند العملي مهيا مي عكس
افزار متلب و مقايسة آن با سه روش  كنترل پسگام مد لغزشي در نرم

اويلر، كنترل براساس  كنترلي معمول، كنترل براساس خطاي زواياي
، براي زواياي 4خوراند خطي ها و كنترل پس خطاي كواترنيون

ௗ߰مطلوب  = 0௢ , ௗߠ = 25 , ߶ௗ = 20௢ آمده است .
تر و با  شود، كنترلر پسگام مد لغزشي سريع طوركه مشاهده مي همان

_________________________________ 
4. feedback  linearization   

در بخش بعد، طراحي . رسد تري به زواياي مطلوب مي خطاي كم
   .سازي كنترلر وضعيت ارائه خواهد شد حلقه براي پيادهبستر پردازشگر در 

  مقايسة عملكرد كنترلر مد لغزشي با ساير كنترلرها براي كانال رل   - 2شكل 

 

  مقايسة عملكرد كنترلر مد لغزشي با ساير كنترلرها براي كانال پيچ  - 3شكل 

 

  انال ياومقايسه عملكرد كنترلر مد لغزشي با ساير كنترلرها براي ك - 4شكل 
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  بستر تست پردازشگر در حلقه

در اين بخش، براي ارزيابي، عملكرد الگوريتم كنترل طراحي شدة 
ساختار كلي سيستم . شود يك بستر پردازشگر در حلقه طراحي مي
بخش اصلي است كه  3پردازشگر در حلقة طراحي شده داراي 

نترل ساز، الكترونيك روي برد سيستم ك كامپيوتر شبيه: عبارتند از
وضعيت ماهواره و همچنين يك مدار واسط براي تبادل داده ميان 

تواند يك كارت  ساز و الكترونيك روي برد، كه مي كامپيوتر شبيه
  .ساز باشد هاي سريال يا موازي كامپيوتر شبيه يا پورت I/Oواسط 

گيرد و وظايف  ساز صورت مي ها، در كامپيوتر شبيه سازي اساس شبيه
سازي  شبيه) 1: ساز در سيستم طراحي شده عبارتند از شبيهكامپيوتر 

حركت مداري ماهواره، حركت دوراني ماهواره، اغتشاشات محيطي و 
فراهم آوردن يك رابط ) 2سازي ديناميك عملگرها و حسگرها  مدل

كاربري مناسب براي مونيتورينگ عملكرد سيستم پردازشگر در 
ه و شرايط فضايي نقش سازي دقيق ديناميك ماهوار مدل. حلقه

بدين منظور، يك . اساسي در بستر تست پردازشگر در حلقه دارد
افزار متلب طراحي شده  سازي در محيط سيمولينك نرم  مدل شبيه

سازي دقيق حركت مداري ماهواره،  در اين مدل، شبيه. است
سازي ميدان مغناطيسي زمين، حركت دوراني ماهواره،  شبيه

ارد شده بر پيكرة ماهواره، مدل دقيق گشتاورهاي اغتشاشي و
مدل . سازي شده است العملي و ژيروسكوپ پياده هاي عكس چرخ
ساز مورد نظر بر اساس مدل دقيق رياضي هر يك از موارد  شبيه

سازي ديناميك مداري  براي مثال، مدل .سازي شده است مذكور پياده
سازي  و مدل] 19[بر اساس معادلات كپلر مدارهاي بيضوي 

صورت گرفته ] 23[العملي بر اساس معادلات مرجع  هاي عكس چرخ
همچنين براي گشتاورهاي اغتشاشي، چهار گشتاور اغتشاشي . است

معمول در مدارهاي با ارتفاع پايين شامل گراديان جاذبه، 
خورشيدي  آيروديناميك، گشتاور مغناطيسي و گشتاورهاي تابش

  ].24[اند  سازي شده مدل
ساز در محيط سيمولينك، گام  سازي مدل شبيه پيادهپس از 

براي . صورت زمان حقيقي است ساز به بعدي تحقق اجراي مدل شبيه
و متلب، همزمان  5ويو افزار لب هاي نرم تحقق اين مسئله از قابليت

ويو  افزار لب نرم 6سازي ارتباط جعبه افزار شبيه. استفاده شده است
است كه   7افزار متلب زمان حقيقي نرمشامل ابزاري براي بخش ابزار 

سپس با . كند تبديل مي Cساز مورد نظر را به كد زبان مدل شبيه
تبديل   DLL8توليد شده به مدل C، كد C++استفاده از ويژوال 

_________________________________ 
5. LabVIEW 
6. Simulation Interface Toolit 
7. Matlab Real Time Workshop 
8. Dynamic Link Library 

ويو و افزار لب قابليت فراخواني در نرم DLLشود كه اين مدل مي
يفة دوم كامپيوتر وظ. ساز را داردسازي زمان حقيقي مدل شبيهپياده
ساز در بستر طراحي شده فراهم آوردن رابط كاربري براي شبيه

افزار رابط نرم. هاي مورد نظر استها و دادهمونيتورينگ سيگنال
- ويو طراحي و پيادهافزار لبكاربري مونيتورينگ نيز با استفاده از نرم

ن در افزار، توانمندي آعلت استفاده از اين نرم. شده است سازي
ها و ايجاد يك محيط گرافيكي مناسب براي مشاهدة سيگنال

مونيتورينگ وضعيت و همچنين انتخاب مشخصات ماهواره، 
نمايي از رابط ) 5(شكل . هاي اوليه استپارامترهاي مدار و وضعيت

  .گرافيكي طراحي شده را نمايش داده است
  

 
  رابط گرافيكي بستر پردازشگر در حلقه - 5شكل 

تست طراحي شده، براي مبادلة داده ميان كامپيوتر  در بستر
هاي ساز و بخش الكترونيك روي برد وضعيت، از پروتكلشبيه

نحوة . ساز استفاده شده است كامپيوتر شبيه RS232ارتباطي سريال 
: عملكرد بستر پردازشگر در حلقة طراحي شده بدين صورت است

ويو، شده در محيط لب افزاري طراحيابتدا در بخش رابط كاربري نرم
هاي جرمي و بايد مشخصات ماهواره شامل ممان اينرسي، ويژگي

اي مورد نظر هاي زاويههندسي آن، شرايط اولية وضعيت و سرعت
هاي پس از پرتاب، مشخصات مداري ماهواره، مانورها و وضعيت

ها در العملي و ژيروسكوپ هاي عكسمطلوب و نيز مشخصات چرخ
هاي سازي بلادرنگ، دادهسپس با شروع شبيه. د شودافزار وارنرم

سازي، به محيط مونيتورينگ در شبيه DLLوضعيت حاصل از مدل 
سيستم پردازشگر در حلقه، براي . شوندافزار لب ويو وارد مي نرم

ارائه شده،   تست سيستم كنترل وضعيت ماهواره، مطابق با ساختار
  . سازي شده استپياده
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اطلاعات و خروجي حسگرها و بخش تعيين  در اين ساختار،
شوند، و سازي ساخته ميشبيه DLLوضعيت ماهواره از طريق مدل 

پس از انتقال به محيط مونيتورينگ، از طريق پورت سريال به بخش 
شوند و بخش الكترونيك الكترونيك روي برد وضعيت ارسال مي

ش تعيين هاي خروجي بخها را به عنوان دادهروي برد، اين داده
در بخش الكترونيك وضعيت و . دهدوضعيت مورد استفاده قرار مي

اي و وضعيت ماهواره، هاي دريافتي نظير سرعت زاويهبر اساس داده
العملي مطابق قانون كنترل  هاي عكسگشتاور كنترلي مطلوب چرخ

شود و فرمان كنترلي متناظر از طريق پورت طراحي شده محاسبه مي
در . شوندساز و بخش مونيتورينگ ارسال مي وتر شبيهسريال به كامپي

نيز با اعمال اين گشتاور، وضعيت جديد ماهواره  DLLمدل 
هاي وضعيت جديد به بخش استخراج شده و مجدداً داده

طور پيوسته و زمان حقيقي  اين حلقه به. شوند مونيتورينگ ارسال مي
كنترل وضعيت را توان عملكرد سيستم يابد و در نهايت ميادامه مي

دياگرام حلقه بسته از نحوة عملكرد ) 6(شكل . مورد ارزيابي قرار داد
هاي بخش) 7(دهد و شكل بستر پردازشگر در حلقه را نشان مي

  .دهدمختلف بستر تست پردازشگر در حلقه را نشان مي

Simulator computer

Dynamic model of 
satellite and 

reaction wheels 
and ...

Data transfer 
software + 

Space simulator

Graphical 
interface

On-board 
electronics

controller

Measuring 
generated torque

I/O Interface

RS 232

Attitude Error
Satellite spin rate

Torque Torque 

Satellite Attitude
Satellite spin rate

Torque and angular velocity 
of reaction wheels

 Attitude Error
Satellite spin rate

Monitoring

Desired Attitude 

Operator

  ر حلقهبلوك دياگرام تابعي بستر تست پردازشگر د  - 6شكل 

 
  افزار در حلقه هاي مختلف بستر نرمبخش - 7شكل 

سازي شده و نمايي از بستر پردازشگر در حلقه پياده) 8(شكل 
ساز، الكترونيك روي برد و كابل  تجهيزات آن شامل كامپيوتر شبيه

RS232 دهدرا نشان مي.  

 
  افزار در حلقه تجهيزات بستر نرم - 8شكل 

سازي الگوريتم كنترل سازي و پيادهنتايج شبيه
  وضعيت 

در اين بخش، نتايج تست پردازشگر در حلقه براي الگوريتم كنترل 
شود و با نتايج مد لغزشيِ طراحي شده ارائه مي - وضعيت پسگام

شود تا قابليت سازي در محيط سيمولينك متلب مقايسه مي شبيه
ها در اين تست. الگوريتم مذكور در شرايط بلادرنگ نشان داده شود

ساز هاي مربوط به تعيين وضعيت فضاپيما مستقيماً از مدل شبيهداده
 4/0برداري حلقه كنترلي در اين ساختار  شود و زمان نمونه استخراج مي
براي انجام تست، فضاپيماي مورد نظر در يك مدار با ارتفاع . ثانيه است

رفته درجه درنظر گ 2/98كيلومتري و شيب مداري  750پايين با ارتفاع 
هاي اينرسي ماهواره در دستگاه مختصات مشخصات ممان. شده است

 صورت اصلي بدنة ماهواره به 700,500,1000diagI   درنظر
صورت اغتشاشات محيطي بر اساس  اغتشاشات به. گرفته شده است

همچنين . ، بر فضاپيما اعمال شده است]24[كتاب آقاي ورتز 
العملي در  شخصات چرخ عكسمد لغزشي و مپارامترهاي كنترلر 

العملي مطابق  هاي عكس مشخصات چرخ. آمده است) 1(جدول 
20dزواياي مطلوب. است] 25[مشخصات بيان شده در مرجع 

،25d و0d 14(تا ) 9(شكل . انددرنظر گرفته شده (
مد لغزشي بر روي بستر تست  -پسگام سازي كنترلر نتايج پياده

پردازشگر در حلقه در حضور ديناميك عملگر و اغتشاشات خارجي در 
. دهندسازي در محيط متلب را نشان مي مقايسه با نتايج شبيه

اي  نيز گشتاور خروجي و سرعت زاويه) 18(تا ) 15(همچنين شكل 
در همچنين توجه شود كه . دهندالعملي را نشان مي چرخ عكس
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درصد  25تمامي نتايج براي بررسي مقاوم بودن كنترلر طراحي شده، 
  . هاي اينرسي اعمال شده استعدم قطعيت بر روي ممان

 سازي پارامترهاي شبيه -1جدول 

پارامتر مقدار

مد  -كنترلر پسگام
 لغزشي

 2/0-
k 015/0

 05/0

  العمل چرخ عكس

)حداكثر گشتاور  maxT )  (N.m)75/0 

)حداكثر توان  maxP ) (W)470 
)حداكثر جريان  maxI )  (A) 85/38   

اي    حداكثر سرعت زاويه
( max ) 

 (RPM)6000  

  

 

 

  مد لغزشي براي محور رل –سازي كنترلر پسگام  نتايج پياده  - 9شكل 

 

  مد لغزشي براي محور رل –سازي كنترلر پسگام  نتايج شبيه -10شكل 

 
  مد لغزشي براي محور پيچ –سازي كنترلر پسگام  نتايج پياده -11شكل 

 

  مد لغزشي براي محور پيچ –سازي كنترلر پسگام  نتايج شبيه-12شكل 

 
  مد لغزشي براي محور ياو –سازي كنترلر پسگام  نتايج پياده -13 شكل
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  مد لغزشي براي محور ياو –سازي كنترلر پسگام  نتايج شبيه-14 شكل

  

 

  هاي عكس العمليسازي گشتاور خروجي چرخ نتايج پياده -15شكل 

  
  العملي هاي عكس سازي گشتاور خروجي چرخ نتايج شبيه -16شكل 

 

  العملي هاي عكس اي چرخ هاي زاويه سازي سرعت نتايج پياده -17شكل 

 

  العملي هاي عكساي چرخ هاي زاويهسازي سرعت نتايج شبيه-18شكل 

طور كه از نتايج مشخص است، خطاي كنترل براي  همان
دهد شود كه نشان مي مي محورهاي رل، پيچ و ياو به صفر همگرا

درصد  25شده بر خلاف وجود  مد لغزشي طراحي -كنترلر پسگام
هاي اينرسي، گشتاورهاي اغتشاشي و عدم قطعيت روي ممان

كند و همچنين بستر تست ديناميك دقيق عملگر به خوبي كار مي
شده قابليت ارزيابي دقيق عملكرد بلادرنگ  طراحي پردازشگر در حلقه
آمده ) 2(سازي در جدول  سازي و پياده نتايج شبيه. كنترلر را دارد

يابيم كه مقدار سازي درمي سازي و پياده با مقايسة نتايج شبيه. است
عامل اصلي اين اختلاف . كمي اختلاف بين اين نتايج موجود است

بين الكترونيك روي برد وضعيت و از تأخير، هنگام تبادل داده 
  .شود ساز ناشي مي كامپيوتر شبيه
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 سازيسازي پياده مقايسة نتايج شبيه -2جدول 

 
  
 محور

 خطاي پياده سازي سازيخطاي شبيه

خطاي حالت ماندگار
 )درجه(

خطاي حالت ماندگار 
 )درجه(

 03/0 0 رل
 56/0 0 پيچ
 28/0 0 ياو

  گيرينتيجه
الگوريتم كنترل وضعيت مقاوم مبتني بر كنترل  در اين مقاله، يك

العملي  مد لغزشي براي يك ماهواره با چهار چرخ عكس -پسگام
در اين روش، پايداري مجانبي الگوريتم كنترلي در  .هرمي ارائه شد

. حضور ديناميك عملگرها با استفاده از تئوري لياپانوف اثبات شد
رد كنترلر، يك بستر گذاري و ارزيابي عملك منظور صحه سپس به

. در حلقه ارزان و بلادرنگ طراحي و ساخته شد پردازشگرتست 
سازي آن بر روي الكترونيك  سپس عملكرد الگوريتم كنترلي با پياده

نتايج نشان داد . روي برد بستر تست پردازشگر در حلقه بررسي شد
-درصد عدم قطعيت روي ممان 25كه الگوريتم ارائه شده با وجود 

اينرسي، اغتشاشات خارجي و ديناميك دقيق عملگر توانايي هاي 
تواند  بنابراين الگوريتم مي. كردن مسير مطلوب را به خوبي دارد دنبال

  .مأموريت كنترل وضعيت خود را به درستي به پايان برساند
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