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Recently, many space missions have been using small satellites, because small 
satellites are easier and faster to develop and thereby, provide increased launch 
opportunities. Some of these missions include tasks that required agile maneuvers. In 
this paper, attitude stability testing of an agile three-degree-freedom micro-satellite 
simulator – which is equipped with a pyramid arrangement of single-gimbal control-
moment gyros (SGCMGs) – is presented. In the attitude stability testing, the local 
quadratic regulator (LQR) control strategy is used, which has superiority to other 
approaches due to its independence of using steering law. This simulator allow to 
test different control laws by using SGCMGs. In this work, after introducing the 
actuator and satellite simulator and using the control strategy in the simulator, the 
attitude stability testing is performed and then, the experimental results are 
presented and discussed. The results show the attitude stability of the simulator 
which is exposed to the disturbing toques.  

Keywords: Attitude control, Agile satellite simulator, Single-gimbal control moment gyro, 
Singularity condition, Local quadratic regulator 
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فرايند طراحي، پايين، سرعت بالا و سادگي  ةهاي كوچك به دليل هزين تمايل به استفاده از ماهواره اخيراً
ها به دليل وظايف  موريتاين مأبرخي از   در. هاي فضايي افزايش پيدا كرده است موريتساخت و پرتاب، در مأ

ساز سه درجه  شبيه تيوضع تست پايداريمقاله  نيدر ا. استمحوله نياز به مانورهاي سريع بسيار حائز اهميت 
شده  ارائه -يهرم هيبا آرا جيمبال تك ژايروهاي كنترل ممانمجهز به  - عيماهواره واكنش سرميكرو آزادي
 ريكه نسبت به سا  يبه طور است،  به كارگرفته شده LQR يكنترل راهبردي تيوضع يداريپا تستدر . است
ساز حاضر امكان تست قوانين مختلف كنترلي  شبيه .دارد يبرتر تيبه قانون هدا نداشتن ازين  ليها به دل روش

در اين كار، ابتدا پس از ذكر . آورد جيمبال فراهم مي را با استفاده از عملگرهاي ژايروي كنترل ممان تك
ساز ماهواره معرفي و مشخصات فني آنها  جيمبال و شبيه ميت موضوع، عملگرهاي ژايروي كنترل ممان تكاه

هاي پايداري وضعيت انجام و نتايج  سازي شده، تست ساز پياده كنترلي بر روي شبيه راهبردهاي ،است ذكر شده
ساز با  پايداري وضعيت مناسب شبيه نتايج بيانگر .گيرند هاي عملي ارائه و مورد بررسي قرار مي حاصل از تست

  .  دهستنوجود گشتاورهاي اغتشاشي 

  LQRجيمبال، شرايط تكينگي،  ساز ماهواره واكنش سريع، ژايروي كنترل ممان تك كنترل وضعيت، شبيه: هاي كليدي واژه

  123علائم و اختصارات
  ௦ܪ  اي كل سيستم نسبت به محور بدني مومنتوم زاويه
 Is ساز ماهواره شامل عملگرها سي كل شبيهماتريس اينر

 ω در مختصات بدني ساز شبيهاي  بردار سرعت زاويه

 hcmg  اي عملگرها در محورهاي بدني بردار مومنتوم زاويه

 Text  ساز شبيه كننده روي مجموع گشتاورهاي خارجي عمل

_________________________________ 
 كارشناس ارشد  -1

 كارشناس ارشد  -2

 )اطبنويسنده مخ( دكتري -3

  ௖ܶ  )گشتاور كنترلي(گشتاور داخلي عملگرها 

 [ωx, ωy, ωz]  اي در مختصات بدني يههاي سرعت زاو مؤلفه

 [Ix,Iy,Iz]  ممان اينرسي كل سيستم

 β  ساز زاويه نصب عملگر نسبت به صفحه شبيه

 بردار مومنتوم زاويه هر عملگر
ih  

  زاويه جيمبال هر عملگر
i 

  بردار نرخ تقدم جيمبال عملگر
)  اي جاكوبين طرح مومنتوم زاويه )J  

CMG  nتعداد عملگرهاي 
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 مقدمه

دهند  هاي فضايي را پوشش مي وسيعي از مأموريت ةها دامن ماهواره
اندازة . هاي سيستمي متفاوتي دارند كدام احتياج به نيازمندي كه هر

هاي فضايي متفاوت  ها تا ايستگاه ه ها از پيكو ماهوار اين ماهواره
هاي امروزي بيش از قبل احتياج به قابليت مانوردهي  ماهواره. است

رديابي هايي كه براي  ماهواره. چرخشي سريع و چابك دارند
طراحي ها، تصويربرداري و رديابي اهداف متحرك زميني  موشك

انجام  براي) درجه بر ثانيه 1-10(شوند به چابكي زيادي  مي
  .]1[ نياز دارند أموريت خودم

كوچك بود كه از ژايروي  ةبا انداز اي هوارهام ،1-ست بيل
منظور اجراي مانورهاي سريع  بال كوچك بهجيم كنترل ممان تك

  . دكرماهواره استفاده 
و درجه بر ثانيه  1-10 مانورهاي سريع ماهواره در محدودة

درجه بر  10-40مانوري  هاي بسيار سريع ماهواره در محدودةمانور
تحقيق در مورد استفاده از ژايروهاي كنترل  يك. ]2[ هستندثانيه 

صورت  ليسكاو  ژاكوتممان براي كنترل وضعيت فضاپيما توسط 
كردن تئوري  بندي در فرمول ]4[ اوبران و مارگوليس. ]3[گرفت 

 1978جيمبال در  ژايروهاي كنترل ممان تك تكينگي و كنترل براي
قوانين  ،1990در سال  ]5و  6[ بدروسيان .ن كار بودنداز پيشتازان اي

 وادالي .ارائه كرد 4 جيمبال هدايت را براي ژايروهاي كنترل ممان تك
و  SGCMGتوليد فرمان گشتاور با استفاده از  1991در سال  ]7[

 SGCMGهاي  تخمين زواياي اوليه مطلوب جيمبال را براي سيستم
 ]8[ اه و وادالي. اخلي عنوان كردهاي د منظور دوري از تكينگي به

يك مجموعه كامل معادلات حركت شامل اينرسي عرضي روتور 
بسته  ]9[ ميفه .هاي اينرسي جيمبال را توسعه دادند علاوه ترم هب

جيمبال با پيكربندي  مومنتوم را براي ژايروهاي كنترل ممان تك
قانون هدايت محدود ژايروي  ،1997در سال . دكرهرمي ايجاد 

 پس از. دشارائه  ]10[كاروكاوا كنترل ممان با چيدمان هرمي توسط 
اسايي شد و بسته شده شناي محدود  آن فضاي مومنتوم زاويه

كاربردهاي اين روش را  كاروكاوا ،علاوه بر اين. دست آمد مومنتوم به
مورد استفاده در ايستگاه  براي كنترل سيستم ژايروي كنترل ممان

با اصلاح روش  ]11[ واي .دكروصيف ت) MIR( فضايي روسيه
هاي  كه به عبور از ميان تكينگي ،يك منطق جديد را SR 5معكوس

يك سيستم كنترل  ]12[ لاپاس .د معرفي كردكر داخلي كمك مي
ها را CMGوي به خوبي خواص . دكروضعيت جديد در كارش ارائه 

ها و وسايل تبادل مومنتومي ديگر CMGتوضيح داده و تفاوت بين 
وي همچنين يك ميز تست . العملي را نشان داد انند چرخ عكسم

_________________________________ 
4. Single Gimbal Control Moment Gyro (SGCMG) 
5. Singularity Robust  

 ]13[ تكينالپ و ياووزاوغلو .طراحي نمود CMGبراي درك خواص 
هاي اضافي كه CMGيك الگوريتم سينماتيك معكوس جديد براي 

 2009در سال . اند كنند، ايجاد نموده ها را فراهم مي دوري تكينگي
ده با استفاده از تجزيه مقادير نيز يك قانون هدايت سا ]14[ كوون

  .تكين ارائه كرد
قوانين هدايت و شرايط تكين  ةعلاوه بر تحقيقاتي كه در زمين

د، قسمت ديگري از اين تحقيقات به شژايروي كنترل ممان بيان 
هايي كه با فرض  كنترلر. اند بررسي قوانين كنترلي متمركز شده

رود، ممكن  ه كار ميگشتاور مستقيم حول محورهاي بدني ماهواره ب
است براي كاربردهايي كه نيازمند كنترل وضعيت دقت بالا هستند 
به دليل توليد گشتاورهاي ماهواره با عملگرهايي به همراه ديناميك 

ظرفيت گشتاور توليدي اين عملگرها به علت . اضافي، مناسب نباشند
تغيير در ديناميك مانند فرسايش ياتاقان و افزايش اصطكاك در 

اصطكاك  ةنتيج. جيمبال و چرخ مومنتوم ممكن است، كاهش يابد
. افزايش مصرف توان به علت اتلاف انرژي است CMGدر 

از شكست  هايي نمونه] 15[ 7و ماژلان 6هاي هيپاركوس ماهواره
به علت  هيپاركوس. هستند CMGهاي  هاي واقعي از چالش ماهواره

ها  كي از اين عيبي. تعداد زيادي خرابي ژيروسكوپي شكست خورد
بود كه منجر  4ة به علت گشتاور مقاوم بالا و متغير در جايرو شمار

ماه در راه رسيدن  5مدت ماژلان  ماهوارة. شدهنگام  بهبه تخريب نا
ند رانش كبه ونوس قرار داشت اما قبل از اين كه مأموريت را شروع 

بي دليل اين خرا. نامنظم موتور در يكي از جايروها نمايان شد
كاري  اصطكاك ايجاد شده به علت خطاي فرآيند ساخت در روغن

  .ياتاقان كه با مواد زائد آلوده شده بود يافت شد
طراحي سيستم كنترل وضعيت براي ماهواره به علت 

ها كه معمولاً در  هاي پارامتريك، اغتشاشات و غيرخطي نامعيني
مدن بر اين براي فائق آ. ديناميك ماهواره وجود دارند پيچيده است

به كار برده شده  ]16و  NNs ]17ها كنترلر وضعيت بر اساس  چالش
خطي استفاده كرد كه يك كنترلر تطبيقي غير ]18[ ماكيونيس. است

  .كرد را جبران مي هاي اينرسي و نامعيني اصطكاك جيمبال نامعيني
ساز ماهواره و عملگرهاي مورد  ابتدا شبيه ،در اين مقاله
 استراتژيده، سپس معادلات حركت و نيز روابط استفاده معرفي ش

ساز  سازي شبيه در نهايت پس از آماده. شود كنترلي شرح داده مي
ساز  بر روي شبيه] 2[ماهواره، استراتژي كنترلي طراحي شده 

هاي عملي پايداري وضعيت به صورت دو و سه  سازي، تست پياده
ها  نتايج تست محوره حول راستاهاي رول، پيچ و ياو انجام شده و

  .دشو ارائه مي

_________________________________ 
6. Hipparcos  
7. Magellan 



63 /  ري فضايي

Sها  

 ماهواره استفاده 
 فضا را در روي 
گارنده و همكاران 
سه بخش تشكيل 

 ،بخش دوم ست؛
 ،بخش سوم ؛ورد

. اند  آن سوار شده
سيم فراهم  ت بي

 از سيستم عامل 
م عامل كامپيوتر 
ي ارسال فرامين، 

با  9AHRS سگر
ز ماهواره استفاده 
جيمبال به صورت 

  .اند صب شده

 

_____ 
8. Labview 
9. Microstrain

قدار
جه بر ثانيه

تن متر بر ثانيه
ور بر دقيقه

)درجه( 
)درجه( 
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SGCMGي سيستم 

  ماهواره
ساز رلي از شبيه

شرايط ماهواره در
 هوافضا توسط نگ

ز مذكور از سسا شبيه
اسكل مجموعه  ةند

آو وعه را فراهم مي
ها بر روي سيستم

ساز به صورت شبيه
ها  و دريافت داده

سيستم.  شده است
براي 8لبويو افزار م

حساز يك .  است
ساز ن وضعيت شبيه
جي كنترل ممان تك

ساز نص صفحه شبيه

 
  ساز ماهواره شبيه

__________

n-GX3 

 مق
درج 60  

نيوت 623/0  
د 5000  
1/0  

 180 

علمي ةفصلنام
شمار/  5 جلد

مشخصات فني -1 

ساز م شبيه
ملكرد قوانين كنتر
ز كه قادر است ش
مجتمع دانشگاهي

ش]. 22،21[ است 
كه نگهدارند ،ل، پايه

شرايط تعليق مجمو
ام عملگرها و زيرس
هاي زميني و شب
زايش نرخ ارسال

ساز استفاده  شبيه
بوده و از نرم پي س
ها استفاده شده ه

منظور تعيين جه به
لگرهاي ژايروي ك

درجه نسبت به ص 5

نمايي از ش - 2شكل 

__________

 يات فني
  مبال

  ي
 ي چرخ طيار

 ش جيمبال

جدول

ارزيابي عممنظور
ساز اين شبيه. شود 

ن فراهم آورد در م
احي و ساخته شده

بخش اول :ه است
كه شر ،قان هوايي

پلتفرم كه تما ةفح
اط بين كامپيوتره

ظور افزمن به. شود 
وكس در كامپيوتر

ويندوز ايكس ني
شاهده و ذخيره داد

درج 2 ت ديناميكي
عملگ]. 23[ه است 

7/54 ةمي و با زاوي

ش

__________

خصوصي
داكثر نرخ حركت جيم

اي داكثر مومنتم زاويه
اي داكثر سرعت زاويه
  ت كنترل جيمبال

داكثر محدوده چرخش

 جيمبالن تك

نتوم و
 سريع
يازمند

 ايستا
موارد 

 دنبال
شاهدة

بت به
 براي
 حول

دست  ه
با . ست

SGC 
 سترا

به بت
 توليد
ي زياد
جه به
 ايجاد

 .رد

بت به
 چالش
گرهاي
ي آنها
مجتمع

  

من به
مي

زمين
طرا
شده
ياتاق
صف
ارتبا
مي
لينو
زمين
مشا
دقت
شده
هرم

__

دح
حد
حد

دقت
حد

مماناي ژايروي كنترل

  جيمبال ك
ة مومن بالا، ذخير

 تحقق مانورهاي
 و فني زير ني

 روي يك هدف
اي از اين نمونه

هدف متحرك را
ها و مش سنگ اب

ي مكانيكي نسبت
جيمبال حور تك

ش روتور چرخان
SGCM براي به

گرها مورد نياز اس
CMGsستفاده از

كااز عملكرد غير

جيمبال نسب تك
قابليت) 1وارد

 به يك پايداري
اد مناسب با توج

امكان )4و  ؛ ساده
كر اشارهتر،   دقيق

يب اصلي آنها نسب
ه براي رفع اين

نمايي از عملگ) 1
مشخصات فني) 1

 و همكاران در م
- 19.[  

  جيمبال  ممان تك

واكنش سريع با عملگرها

ل ممان تك
گشتاور ةنند دامن

ت ل ممان به منظور
ربردهاي علمي
:ع ماهواره هستند
هواره نياز دارد تا

.ندكدار فراهم
. 

ره نياز دارد يك ه
موارد رديابي شها

  .ندهستتمسفر
كمترين پيچيدگي 

ملگرها از يك مح
 استفاده از چرخش

MGsحداقل سه  

حوره با اين عملگ
ل وضعيت با اس
رها براي دوري ا

 . شود شناخته مي
ي كنترل ممان

توان به مو ز مي
 بيشتر كه منجر
توان، جرم و ابعا
ختار مكانيكي س
ماهواره و رديابي
 شده، يكي از معاي
 تكينگي است كه

1(در شكل . ست
(اره و در جدول
ا توسط نگارنده

- 21[اند  اخته شده

لگر ژايروي كنترل مم

ساز ماهواره و ضعيت شبيه

ژايروي كنتر
هاي برتر مان صيت

 ژايروهاي كنترل
موارد كار. ندشو

ر سريعريع و بسيا
اي؛ كه ماه  نقطه

ند و تصاوير پايد
.ندهستها  ه ستاره

 هدف؛ كه ماهوار
اي از اين م ونهم

لكتريكي بالاي ات
،ع از عملگرها

اين عم. دارندها 
ر ژيروسكوپي با

.برند ل بهره مي
ل وضعيت سه مح
ك سيستم كنترل

عملگراز اين دد 
تكينگي داخلي ش
يل انتخاب ژايرو
هاي گشتاورساز

اي ومنتوم زاويه
مصرف ت )2 ؛ود

سا )3 ؛ر توليدي
خش بالاتر براي م
ه به مزاياي بيان ش
ها وجود بيشترين

دايت ارائه شده اس
ساز ماهو  در شبيه

اين عملگرها. ست
وافضا طراحي و سا

نمايي از عمل - 1كل 

  
تست پايداري وض 

ژ
به دليل خاص
هزينة كمتر،
ش استفاده مي
مانورهاي سر

اهداف .1
قفل كن
مشاهده

رديابي .2
نم. كند

ا تخلية
اين نو
ساير عملگره
توليد گشتاور
محور جيمبال
آوردن كنترل
اين حال يك

عد 4نيازمند 
كه با عنوان ت

دلاياز 
ر عملگرساي

گشتاور و مو
شو پلتفرم مي

ميزان گشتاو
هاي چرخ رخن

با توجه
ساير عملگره

هاي هد روش
استفاده شده

ارائه شده است
دانشگاهي هو

شكل



 
 

عليرضا آقالاري، جواد طيبي و احمد كلهر      علوم و فناوري فضاييپژوهشي  - علمي ةفصلنام/64
 1391زمستان  / 4 ةشمار/  5 جلد

  ساز ماهواره سازي ديناميكي شبيه مدل
ساز ماهواره به صورت مجموع مومنتوم  اي كل شبيه همومنتوم زاوي

عملگرها به اي  ساز ماهواره و مومنتوم زاويه اي بدني شبيه زاويه
  :شود صورت زير بيان مي

 )1 (                                                  s s cmgH I h                                                         
حركت چرخشي در  ةبا جايگذاري اين رابطه در معادل

  :سازي معادلات داريم بدني و ساده مختصات
)2 (                                                s s extH H T                            

  :داريم) 2(و ) 1(با تركيب روابط 

)3(  
1

2

3

( )

( )

( )

x x x z y z y c

y y y z x x z c

z z z y x y x c

I T I I T

I T I I T

I T I I T

  
  
  

   

   

   





 
Tc ساز كنترل شده با وسايل تبادل مومنتوم به  براي يك شبيه 

  .دشو ورت زير بيان ميص

)4(  cmg cmg ch h T    
cmg cmg ch h T    

نسبت  β=73/54° ةدر چيدمان هرمي، هر يك از عملگرها با زاوي
ابليت سه محوره كامل با ق اند و كنترل ساز نصب شده شبيه ةبه صفح

ترين افزونگي فراهم  مومنتوم تقريباً برابر در همه محورها را با كم
بردار مومنتوم زاويه هر عملگر تابعي از زاويه جيمبال . آورند مي
   .ستآنها

)5(                                                             ( )i ih h                                                                 
زاويه و   SGCMGچهاراي  نظر گرفتن بردارهاي مومنتوم زاويهبا در
β نتوم زاويه در محورهاي بدني كردن بردارهاي مومو تصوير

  :ساز داريم شبيه

)6(  

1 2

0 1 0 2

1 2

3 4

0 3 0 4

3 4

cos sin cos

cos cos sin

sin sin sin sin

cos sin cos

cos cos sin

sin sin sin sin

cmgh h h

h h

  
  

   
  

  
   

    
        
      

   
        
      

 

  .شود به صورت زير محاسبه مي hمشتق زماني 

)7(
 

( ) , [ ]cmg cmg i
cmg

j

h h
h J J 

 
 

  
 

  

( )J   يك ماتريسn×3  شود كه به صورت زير بيان مياست:  

)8(  1 2 3 4

1 2 3 4

1 2 3 4

( )

cos cos sin cos cos sin

sin cos cos sin cos cos

sin cos sin cos sin cos sin cos

cmgh
J 


     
     

       


 


  
   
  

 

  ساز ماهواره الگوريتم پايداري وضعيت شبيه
 LQRبا استفاده از استراتژي كنترلي  ساز شبيهپايدارسازي وضعيت 
وش معادلات غيرخطي كارگيري اين ر براي به. تحقق يافته است

سازي شده و در  خطي ساز شبيهمربوط به ديناميك و سينماتيك 
ي فقط در طول مد پايدار. اند نهايت به فرم فضاي حالت تبديل شده

سازي  سينماتيك خطي. اند گرفته شدهتغييرات كوچك زوايا در نظر
به صورت زير قابل بيان ) ياو -پيچ -رول(شده با ترتيب زواياي 

  :]2[ است

)9(  
0

0

x

y

z

  
 
  

 



 

  


   
به همراه گشتاور گراديان جاذبه به عنوان ) 9(با جاگذاري معادلات 

) 3(گشتاور خارجي و گشتاورهاي تحقق يافته عملگرها در معادلات 
، )10(روابط نظرگرفتن متغيرهاي حالت به صورت و با در
ه فرم زير هاي حالت و كنترل با استفاده از روش جاكوبين ب ماتريس

  :شوند استخراج مي

)10( 1 2 3 4 5 6

1 1 2 2 3 3 4 4

, , , , ,

, , ,

x x x x x x

u u u u

     
   

     

   

  
    

    
)11(  

2

0 0

2

0

2

0 0

0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 1

4 ( ) ( )
0 0 0 0

3 ( )
0 0 0 0 0

( ) ( )
0 0 0 0

z y x z y

x x

x z

y

x y y x z

z z

J J J J J

J J

J J

J

J J J J J

J J

A

 



 

  



  



 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

)12( 

 
  

ي سيستم بر اساس جداول با جايگذاري مقادير هر يك از پارامترها
  :خواهيم داشت Bو  Aهاي  در ماتريس) 3(و ) 2(، )1(
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ܣ                                     ) 13( = ێێۏ
0ۍێێ 0 0 1 0 00 0 0 0 1 00 0 0 0 0 10 0 0 0 0 00 0 0 0 0 00 0 0 0 0 ۑۑے0

  		ېۑۑ

  

ܤ                   )14( = ێێۏ
ۍێێ 0 0 0 00 0 0 00 0 0 0−0.164 0 0.164 00 −0.164 0 0.1640.062 0.062 0.062 ۑۑے0.062

              ېۑۑ

  

 Aاز طريق تغيير ماتريس  ،پايداري سيستم افزايش درجة
افزايش پايداري سيستم متناظر با افزايش قدرت . پذيرد ت ميصور

قانون  ةمحاسب ،هدف LQRدر استراتژي  .خواهد بود جيمبالموتور 
)كنترل فيدبك ) ( )u K t x t  سازي  كردن معيار بهينه با كمينهJ 

  :به صورت زير است
)15(                             

0

( ) ( ) ( ) ( )T T
tJ x t Qx t u t Ru t d



                             

  :شود به صورت زير بيان مي Kماتريس 
)16(                                                1( ) ( )TK t R B p t                       

يك ماتريس حقيقي مثبت معين است و از حل كردن  p(t)كه 
  :آيد ه ريكاتي به صورت زير دست ميمعادل

)17(                        1T Tp A p pA Q pBR B p                           
هاي  ، انتخاب ماتريسجيمبالبا توجه به محدوديت موتورهاي 

به دليل . است جيمبالهاي زاويه  وزني براساس معيار كمترين نرخ
، LQRرها و عدم وجود نويز در روش حسگآل  فرض عملكرد ايده

سازي عملي مطابق با نتايج منظور پايدار سيستم به هاي بهره تنظيم
حالت مختلف  40بدين منظور بيش از . استتئوري بسيار مشكل 

د تا در شهاي تئوري و تجربي بررسي  هاي سيستم در تست بهره
سازي سيستم محقق هاي ناموفق، پايدار از انجام تستنهايت پس 

 عمليهاي  تستاجراي  برايهاي وزني تنظيم شده  ماتريس .گرديد
) 18- 20(مطابق روابط  ها وضعيت سيستم و مقادير ريشه پايداري
   .هستند

  

)18(                  ܳ = ێێۏ
1݁3ۍێێ 0 0 0 0 00 1݁3 0 0 0 00 0 1݁3 0 0 00 0 0 1݁3 0 00 0 0 0 1݁3 00 0 0 0 0 ۑۑے1݁3

                       ېۑۑ

)19(                                 ܴ = ൦250 0 0 00 250 0 00 0 250 00 0 0 250൪                                          

ݐ݋݋ܴ                                    )20( ۔ۖەۖ
0.5345−ۓ + 0.4221݅−0.5345 − 0.4221݅−0.5345 + 0.4221݅−0.5345 − 0.4221݅−0.3733 + 0.3296݅−0.3733 − 0.3296݅

                            

  
هاي معقولانه  هايي كه داراي مدل  اغلب براي سيستم LQRتكنيك 
  .است، مناسب آل هستند رها و عملگرهاي ايدهحسگدقيق و 

  نتايج آزمايش عملي
تهيه و در كامپيوتر  ++Cالگوريتم استراتژي كنترلي با زبان 

ها لازم است تا  تقبل از انجام تس. شود سازي مي ساز پياده شبيه
بالانس جرمي . دشوبالانس جرمي و تعادل خنثي در سيستم ايجاد 

ساز با استفاده از  شبيه ةسيستم به صورت دستي و در صفح
ساز تعبيه شده است انجام  هاي كوچكي كه در اطراف شبيه وزنه
دن گشتاورهاي اغتشاشي كراين كار به دليل حداقل . شود مي

 xدر راستاهاي (ساز  شبيه ةستم در صفحگرانشي ناشي از وزن سي
تعادل خنثي نيز بيانگر وضعيت تعليق ماهواره . شود انجام مي) yو 

منطبق بر مركز چرخش  در فضا بوده و مركز جرم سيستم كاملاً
ايجاد چنين شرايطي به صورت كامل در روي زمين . استآن 

آن توان وضعيت نزديك به  اما با دقت خوبي مي استبسيار سخت 
دن گشتاورهاي كر اين كار نيز به دليل حداقل. ساخترا فراهم 

اغتشاشي گرانشي ناشي از وزن سيستم به دليل عدم تطابق كامل 
مركز جرم سيستم با مركز چرخش آن در راستاي عمود بر صفحه 

ساز به  ساز و به كمك وزنه كوچك تعبيه شده در مركز شبيه شبيه
پس از انجام كارهاي . گيرد مي انجام) zدر راستاي (صورت دستي 

فوق و اطمينان از صحت كاركرد سيستم، يك انحراف اوليه در 
رود تا  راستاي هر سه محور رول، پيچ و ياو ايجاد شده و انتظار مي

پارامترهاي عمومي . دشوسازي شده سيستم پايدار  با الگوريتم پياده
  .هستند) 2(ساز مطابق جدول  شبيه

  ماهواره ساز شبيه پارامترهاي -2 جدول

  مقادير  پارامتر
  ]1/3،1/3،8/5[  )كيلوگرم مترمربع(ساز  ممان اينرسي شبيه

  deg(  73/54( (β)زاويه نصب عملگر  
	51حدود   )كيلوگرم(ساز وزن شبيه

  ]±180، ±45، ±45[  ]رول، پيچ، ياو[حركتي  ةمحدود

  آزمايش اول 
  . ه استارائه شد آزمايش اولشرايط انجام  )3(در جدول 
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  شرايط آزمايش اول -3جدول 

 مقادير  پارامتر
 ]deg(  ]89/16،03/19-،62/25(زواياي اويلر اوليه 

]deg(  ]0،0،0(زواياي اويلر مطلوب 
]deg (  ]0،0،0،0(زواياي اوليه جيمبال 

]ω଴(  ]0،0،0( )راديال بر ثانيه( اي اوليه هاي زاويه نرخ
  

  

در حالت تجربي در سه راستاي زواياي اويلر ) 3(  در شكل
شود  كه مشاهده ميطور همان. اند رول، پيچ و ياو ارائه شده

ثانيه به شرايط  15ساز به خوبي توانسته است پس از حدود  شبيه
اختلاف بسيار اندكي كه در . دشومطلوب رسيده و پايدار 

و اصطلاحاً ) خصوص در راستاي ياو هب(پايدارسازي وجود دارد 
ر حسگكمتر از دقت ديناميكي (شود  دائم ناميده مي خطاي حالت

  :استبه دلايل زير ) استتعيين وضعيت 
 شرايط محيطي تست .1

 اصطكاك ياتاقان هوايي .2

 گشتاور گرانشي .3

 ر تعيين وضعيتحسگدقت  .4

عملگرهاي ژايروي كنترل ممان و آل  فرض عملكرد ايده .5
 LQRرها در روش حسگ

 سيستم گ نويزهاي ورودي و اغتشاشيعدم فيلترين .6

 تأخير سيستم .7

  
  1نمودار زواياي اويلر در راستاهاي رول، پيچ و ياو در آزمايش  - 3شكل 

نمودار زاوية جيمبال عملگرها و نرخ ) 5(و ) 4(هاي  در شكل
) 5(طوركه در شكل  همان. چرخش جيمبال آنها ارائه شده است

هاي  شود حداكثر نرخ چرخش مربوط به جيمبال مشاهده مي
اين مسئله به دليل انحراف اولية زياد در . است 3و  1عملگر 

منظور  راستاي رول و لزوم ايجاد گشتاور بالا در اين راستا به
بر اين اساس حداكثر زاوية جيمبال در . پايداري آن است

 ).4شكل (عملگرهاي مذكور رخ داده است 

  
 1نمودار زواياي جيمبال عملگرها در آزمايش  - 4شكل  

  
  1عملگرها در آزمايش  جيمبالچرخش نرخ ر نمودا - 5شكل 

طوركه در بالا نيز توضيح داده شد به دليل انحراف اولية  همان
توليد شود كه  xزياد در راستاي رول حداكثر گشتاور بايد در جهت 

  .تواند مشاهده كرد مي) 6(در شكل 

  
  1در آزمايش  zو  x ،yنمودار گشتاور در سه راستاي  - 6شكل 

  دوم آزمايش
  .ارائه شده است )4(اين آزمايش در جدول شرايط انجام   

0 5 10 15 20 25 30 35
-20

-15

-10

-5

0

5

10

15

20

25

30

Time (Sec)

M
an

uv
ar

e 
(D

eg
)

 

 

Roll-Exp.
Pitch-Exp.
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Gimbal1-Exp.
Gimbal2-Exp.
Gimbal3-Exp.
Gimbal4-Exp.
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Gimbal Rate 1-Exp.
Gimbal Rate 2-Exp.
Gimbal Rate 3-Exp.
Gimbal Rate 4-Exp.
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  آزمايش دومشرايط تست  -4جدول 
 مقادير  پارامتر

 ]deg(  ]39/14،2/0-،19/36(زواياي اويلر اوليه 
]deg(  ]0،0،0(زواياي اويلر مطلوب 
]deg(  ]0،0،0،0(زواياي جيمبال اوليه 

]ω଴( ]0،0،0()راديان بر ثانيه(اي اوليه  هاي زاويهنرخ
 

در سه راستاي زواياي اويلر در حالت تجربي ) 7(  در شكل
ساز  شود شبيه طوركه مشاهده مي همان. اند شدهرول، پيچ و ياو ارائه 

ثانيه به شرايط مطلوب  20به خوبي توانسته است پس از حدود 
خطاي حالت دائم در اين آزمايش نيز قابل . رسيده و پايدار گردد

  .ذكر شده است 1ست كه دلايل آن در آزمايش مشاهده ا

  
  2، پيچ و ياو در آزمايش رولزواياي اويلر در راستاهاي  نمودار - 7شكل 

زاوية جيمبال عملگرها و نرخ چرخش ) 9(و ) 8(هاي  در شكل
مشاهده ) 9(طوركه در شكل  همان. جيمبال آنها ارائه شده است

يز مربوط به شود، حداكثر نرخ چرخش در اين آزمايش ن مي
اين امر به دليل انحراف اولية زياد . است 3و  1هاي عملگر  جيمبال

منظور  در راستاي رول و لزوم ايجاد گشتاور بالا در اين راستا به
بر اين اساس حداكثر زاوية جيمبال در عملگرهاي . پايداري آن است

 ).8شكل (مذكور رخ داده است 

  
  2رها در آزمايش نمودار زواياي جيمبال عملگ - 8شكل 

  
  2عملگرها در آزمايش  جيمبالچرخش نرخ نمودار  - 9شكل 

طوركه قبلاً توضيح داده شد، به دليل انحراف اوليه زياد  همان
توليد گردد كه در  xدر راستاي رول حداكثر گشتاور بايد در جهت 

  .توان مشاهده كرد مي) 10(شكل 

  
  2در آزمايش  zو  x ،yنمودار گشتاور در سه راستاي  -10شكل 

  گيري نتيجه
ساز ميكروماهواره  تست پايداري وضعيت شبيه ،در اين مقاله

ساز  عملگرهاي استفاده شده در شبيه. ده استشواكنش سريع ارائه 
جيمبال با آرايه  ماهواره واكنش سريع، ژايروهاي كنترل ممان تك

 LQR  در سيستم پايدارساز وضعيت استراتژي .هستندهرمي 
اين استراتژي براي اولين بار با فرم . گرفته شده استكار به

الگوريتم ارائه شده . اند معادلات ارائه شده، مورد استفاده قرار گرفته
پايداري وضعيت را بدون نياز به منطق هدايت عملگرها فراهم 

. ها برتري دارد رو در مقايسه با ساير روش از اين ،ندك مي
سيستم  ،شود شاهده ميكه در نمودارهاي تست مطور همان

 ةساز را از زواياي اولي پايدارساز ارائه شده قادر است شبيه
محوره، دو محوره و سه محوره با دقت و كارايي بسيار خوبي  تك

خطاي حالت ماندگار در هر دو تست ناچيز و . به پايداري برساند
علاوه بر اين  .استر تعيين وضعيت حسگكمتر از خطاي ديناميكي 
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