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In this paper attitude control system of nanosatellite based on Single Gimbal Control 
Moment Gyroscope (SGCMG) is presented. A LQR/LQG method is developed for stability 
of satellite and a feedback quaternion strategy is used for maneuvering mode. In the 
stabilization mode LQR/LQG controllers are designed with linearization of nonlinear 
dynamic equation of satellite and control moment gyroscope, so that in other 
reseachdidn’t use this controller in the stabilization mode of this system. In the 
maneuvering  mode a feedback quaternion controller applyed for nonlinear 
system.Numerical simulations are provided to show the efficiency of the proposed 
controller for a nanosatellite with four single gimbal control moment gyroscope pyramid 
cluster.Results of simulations shownthatLQR/LQG method is more accurate in compared 
with feedback quaternion controller. 
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نانو ماهواره واكنش سريع با  مانورپايداري وضعيت و 
  عملگرهاي ژيروسكوپي
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بي با قاملگرهاي ژيروسكوپي تكسازي سيستم كنترل وضعيت يك نانو ماهواره مجهز به عشبيه ،در اين مقاله
هاي ستم كنترل وضعيت در حالت پايداري وضعيت از راهبردهاي كنترلي مختلف، ارائه شده است. سيكارگيري راهبردبه

LQR  وLQG كند. در حالت پايداري وضعيتو در حالت مانوري ماهواره از راهبرد كنترل فيدبك كواترنيون استفاده مي 
طراحي  LQGو  LQR سازي معادلات ديناميكي غيرخطي ماهواره و عملگرهاي ژيروسكوپي، كنترلرهاي با خطي

كه در ساير تحقيقات صورت گرفته در اين زمينه، از اين كنترلرها در پايداري وضعيت استفاده نشده طوريد؛ بهانشده
است. در حالت مانوري ماهواره نيز از يك كنترلر فيدبك كواترنيون به فرم خطي به منظور سيستم غير خطي استفاده 

ارائه شده براي يك نانو ماهواره مجهز به عملگرهاي  شده است. كارايي سيستم كنترل وضعيت و راهبردهاي كنترلي
بيانگر تحقق  سازيافزار سيمولينك/ متلب بررسي شده است. نتايج شبيهقابي با آرايش هرمي در نرمژيروسكوپي تك

در مقايسه با روش  LQGو  LQRهاي پايداري وضعيت و مانور ماهواره در زواياي بزرگ و همچنين دقت بيشتر راهبرد
 دبك كواترنيون است.في

ژيروسكوپ )، هدايت CMGكنترل وضعيت ماهواره، ماهواره واكنش سريع، ژيروسكوپ كنترل ممان ( هاي كليدي:واژه
  LQG/LQR، شرايط تكينگي، كنترل ممان

  123 و اختصارات علائم
 A  ماتريس حالت
 B  ماتريس كنترل

 E  انرژي جنبشي

 SH  بدني اي ماهواره نسبت به محورمومنتم زاويه
 SI  ماتريس اينرسي كل ماهواره

   ماتريس جاكوبين

 K  بهرة كنترل فيدبك

           _       ____________________________________________                _______________________________________________ Q  ماتريس وزني
  . استاديار (نويسنده مخاطب)1
  ارشد. دانشجوي كارشناسي2

O  ماتريس تبديل از مختصات مداري به مختصات بدني
BR  

  R  ماتريس وزني
  extT  مجموع گشتاورهاي اغتشاشي خارجي

  cT  گشتاور كنترلي
 V  تابع لياپانوف

  cmgh  ژيروسكوپ كنترل مماناي بردار مومنتوم زاويه
 m  اندازة تكينگي

 q3,q2,q1[q,4[  هاي كواترنيون وضعيتمؤلفه

  4e,q3e,q2e,q1e[q[  بردار خطاي كواترنيون وضعيت
 4c,q3c,q2c,q1c[q[  بردار كواترنيون فرمان وضعيت

  . استاد 3
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 u  بردار كنترل

 v  گيرينويز اندازه

 w  نويز ورودي

 X  متغير حالت

 y  متغير خروجي
φ  ة دوران (رول) اويز

θ  زاوية فراز پيچ

ψ  زاوية سمت ياو

ω  اي ماهوارهبردار سرعت زاويه

 β  زاوية شيب هرم
δ  بردار زاوية قاب ژيروسكوپ كنترل ممان

  مقدمه

تر بودن، ساخت هاي فضايي به دلايل آساناخيراً بسياري از مأموريت
هاي كوچك وارهسريع، هزينة كمتر و افزايش فرصت پرتاب، از ماه

ها شامل وظايفي هستند كه كنند. برخي از اين مأموريتاستفاده مي
نيازمند مانورهاي سريع ماهواره هستند. مانورهاي سريع ماهواره در 

 مانوري بر ثانيه و مانورهاي بسيار سريع در محدودة درجه 1-10محدودة 
منحصر به فرد هاي ]. به دليل ويژگي1درجه بر ثانيه قرار دارند [ 40-10

هاي مانند دامنة گشتاور بالا، ذخيرة مومنتوم و هزينة كمتر، ژيروسكوپ
با  شوند.منظور تحقق مانورهاي سريع ماهواره استفاده ميبه 4كنترل ممان

قابليت اجراي مانورهاي سريع، ماهواره قادر است اهداف نزديك زمين را 
علمي و فني زير نيازمند  موارد كاربردهاي براي چندين دقيقه رديابي كند.

 مانورهاي سريع و بسيار سريع ماهواره هستند:

 اي؛ كه ماهواره نياز دارد تا روي يك هدف ايستا اهداف نقطه
 اي از اين مواردند. نمونهقفل كند و تصاوير پايدار فراهم ك

 هاست. ستاره مشاهدة

  رديابي هدف؛ كه ماهواره نياز دارد يك هدف متحرك را
ها و سنگاي از اين موارد رديابي شهابد. نمونهدنبال كن

 مشاهدة تخلية الكتريكي بالاي اتمسفر است.

ير طور چشمگالعمل سريع ماهواره بهعلاوه بر اين، قابليت عكس
محدودة عملياتي و بازدهي ماهواره را افزايش داده و همچنين 

زد. اين ساها را برطرف ميهاي زماني مربوط به انتقال دادهمحدوديت
  ها دارد.موضوع كارايي زيادي در آرايش پروازي ماهواره
 هاي كنترل ممان براياولين تحقيق در مورد استفاده از ژيروسكوپ

 ].2[ ليسكا انجام پذيرفت و كنترل وضعيت فضاپيما توسط جاكوت
           _       ____________________________________________                _______________________________________________ بندي تئوري تكينگي و كنترل برايدر فرمول] 3[مارگوليس و اوبران 

4. Control Moment Gyros 
5. Single Gimbal Control Moment Gyro (SGCMG) 

از پيشتازان اين كار بودند.  1978در سال  رل ممانكنت هايژيروسكوپ
هاي قوانين هدايت را براي ژيروسكوپ 1990در سال]، 4و  5[بدروسيان 

با يك الگوريتم  MPP6ارائه كرد و روش معكوس  5كنترل ممان تك قابي
هاي هاي موجود با استفاده از فرمانبلااثر را براي موفق نبودن الگوريتم

توليد فرمان گشتاور  1991در سال ] 6[نشان داد. وادالي  گشتاور يك سويه
قابي و تخمين زواياي هاي كنترل ممان تكبا استفاده از ژيروسكوپ

هاي ژيروسكوپ كنترل ممان بندي اولية مطلوب را براي سيستمقاب
] 7[هاي داخلي، عنوان كرد.  اهُ و وادالي قابي براي دوري از تكينگيتك

معادلات حركت شامل اينرسي عرضي روتور به همراه يك مجموعه كامل 
، قانون هدايت 1997هاي اينرسي جيمبال را استنباط كردند. در سال ترم

ارائه شد. پس  ]9[محدود ژيروسكوپ كنترل ممان هرمي توسط كاروكاوا 
اي محدود شده شناسايي شد و بسته مومنتوم از اين فضاي مومنتوم زاويه

ر اين، كاروكاوا كاربردهاي اين روش را براي كنترل دست آمد. علاوه ببه
سيستم ژيروسكوپ كنترل ممان ايستگاه فضايي مير توصيف كرد. وي 

، منطقي جديد را معرفي كرد كه به SRبا اصلاح روش معكوس ] 10[
  كرد.  هاي داخلي كمك ميعبور از ميان تكينگي

ي يط تكينگعلاوه بر تحقيقاتي كه در زمينة قوانين هدايت و شرا
هاي كنترل ممان بيان شد، قسمت ديگري از اين تحقيقات به ژيروسكوپ

تاور مستقيم هايي كه با فرض گشاند. كنترلربررسي قوانين كنترلي متمركز شده
دليل توليد گشتاورهاي ماهواره رود، بهكار ميحول محورهاي بدني ماهواره به

ترل ي كاربردهايي كه نيازمند كنبا عملگرهايي به همراه ديناميك اضافي، برا
وضعيت دقت بالا هستند مناسب نيست. ظرفيت گشتاور توليدي 

هاي كنترل ممان به علت تغيير در ديناميك مانند فرسايش ياتاقان ژيروسكوپ
بندي ممكن است، كاهش يابد. علاوه بر اين به و افزايش اصطكاك در قاب

 ترل ممان نيز افزايش خواهدكنژيروسكوپ دليل اتلاف انرژي، مصرف توان 
هايي از شكست نمونه]، 11[هاي هيپاركوس و ماژلان يافت. ماهواره

كنترل ممان هستند. هيپاركوس ژيروسكوپ هاي هاي واقعي از چالشماهواره
ها به به دليل تعداد زيادي خرابي ژيروسكوپي شكست خورد. يكي از اين عيب

بود كه به تخريب نا به  4يرو شماره علت گشتاور مقاوم بالا و متغير در جا
ماه در راه رسيدن به ونوس قرار  5هنگام منجر شد. ماهوارة ماژلان مدت 

داشت اما قبل از اين كه مأموريت را شروع نكند رانش نامنظم موتور در يكي 
دليل اين خرابي اصطكاك ايجاد شده به علت خطاي  از ژايروها نمايان شد.

  ري ياتاقان يافت شد كه با مواد زائد آلوده شده بود. فرآيند ساخت در روغنكا
طراحي سيستم كنترل وضعيت براي ماهواره به علت 

ها كه معمولاً در هاي پارامتريك، اغتشاشات و غيرخطينامعيني
ديناميك ماهواره وجود دارند پيچيده است. براي فائق آمدن بر اين 

 7بيهاي عصشبكهها به طور نمونه كنترلر وضعيت بر اساس چالش

6. Moore Penrose Peseudo 
7. Neural networks 
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] يك كنترلر تطبيقي 14ماكيونيس [ كار برده شده است.به] 12و  13[
كاك هاي اينرسي و نامعيني اصطغيرخطي استفاده كرده است، كه نامعيني

 طوري كه به جاي ايجاد يك گشتاور كنترليكند، بهبندي را جبران ميقاب
هايي ت در ترمعيبراي حل كردن مسئلة تعقيب وضعيت، كنترلر تعقيب وض

ه اند. اين كار بكنترل ممان ايجاد شدهژيروسكوپ اي قاب از سرعت زاويه
واسطة اين كه ورودي كنترل با يك ماتريس نامعيني غيرخطي زمان 
متغير ضرب شده، پيچيده شده است. پيچيدگي بيشتر به دليل ترم كنترل 

لامت عسرعت قاب اضافه شده در يك غيرخطي ناپيوسته (يعني تابع 
مان كنترل مژيروسكوپ استاندارد) منتج از اثرات اصطكاك استاتيك 

  شود. ناشي مي
در اين مقاله، با بررسي تحقيقات صورت گرفته در اين زمينه، 

منظور كنترل وضعيت ماهواره با عملگرهاي يك كنترلر دو سطحي به
قابي ارائه شده است. در حالت پايداري وضعيت ژيروسكوپي تك

اند كه در كار گرفته شدهبه LQGو  LQRهاي كنترلي راهبرد
سازي با خطي LQRتحقيقات انجام شده در اين زمينه، از راهبرد 

با در نظر گرفتن  LQGمعادلات غيرخطي با روش جاكوبين و راهبرد 
گيري استفاده نشده است. در حالت مانوري نويزهاي سيستم و اندازه

طق كارگيري منك كواترنيون با بهماهواره نيز راهبرد كنترل فيدب
براي اجراي مانورهاي سريع ماهواره استفاده شده است.  GSRهدايت 

با استخراج سينماتيك، ديناميك ماهواره و عملگرهاي ژيروسكوپي و 
يت نانو منظور كنترل وضعسازي اين سيستم بهطراحي كنترلرها، شبيه

  كيلومتري انجام شده است. 300ماهواره در مدار 

  ممان تك قابي كنترلژيروسكوپ 
اده قابي براي توليد گشتاور ژيروسكوپي با استفاين عملگرها از يك محور تك

برند و از چرخش روتور چرخان حول محور عمود بر محورهاي قاب بهره مي
 8دو قابي هاي كنترل ممانپيچيدگي مكانيكي كمتري نسبت به ژيروسكوپ

هاي كنترل ممان به سه نوع ي ژيروسكوپطور كلبهدارند.  9و سرعت متغير
دلايل  شوند كه در اين پژوهش بهقابي، دو قابي و سرعت متغير تقسيم ميتك

  قابي استفاده شده است:زير از ژيروسكوپ كنترل ممان تك
به يك  اي بيشتر كه منجرقابليت توليد گشتاور و مومنتوم زاويه -

 شود.پايداري زياد پلتفرم مي

 رم و ابعاد مناسب با توجه به ميزان گشتاور توليديمصرف توان، ج -

 ساختار مكانيكي ساده -

هاي شده، يكي از معايب اصلي ژيروسكوپبا توجه به مزاياي بيان
قابي نسبت به ساير عملگرهاي ژيروسكوپي وجود كنترل ممان تك

بيشترين تكينگي در مقايسه با ساير عملگرهاي ژيروسكوپي است كه 
           _       ____________________________________________                _______________________________________________هاي هدايت ژيروسكوپ به منظور دوري يا چالش از روشبراي رفع اين 

8. Double Gimbal Control Moment Gyro (DGCMG) 

عيت منظور تحقق كنترل وضشود. بهفرار از شرايط تكينگي استفاده مي
مورد  قابيژيروسكوپ كنترل ممان تكسه محورة ماهواره، حداقل سه 

نياز است. اما به دليل ايجاد عملكرد غيركارا كه با عنوان تكينگي داخلي 
 4ترين حالت، سيستم كنترل وضعيت نيازمند بهينه شود، درشناخته مي

  . عدد از اين عملگرهاست
قابي دانشگاه هاي تك) آرايش هرمي ژيروسكوپ1در شكل ( 

بيانگر محورهاي مختصات بدني،  ibفلوريدا نشان داده شده است. 
, ,    هايبه ترتيب زاوية تقدم، نرخ تقدم و شتاب تقدم قاب 

به ترتيب سرعت و شتاب چرخ طيار  و ژيروسكوپ هستند. 
هاي تك قابي سرعت چرخ چرخان هستند كه در حالت ژيروسكوپ

ثابت است. زاوية 
i ) بيانگر زاوية شيب 1نشان داده شده در شكل (

رابر اي كروي براي توليد بستة مومنتوم زاويهصفحة هرم است كه ب
  شود.درجه انتخاب مي 7/54

  

  
 ]15ژيروسكوپ تك قابي [ 4آرايش هرمي  -1شكل 

سازي ديناميك وضعيت ماهواره مجهز به مدل
  عملگرهاي ژيروسكوپي

اي بدني صورت مجموع مومنتوم زاويهاي كل ماهواره بهمومنتوم زاويه
  شود:ها به صورت زير بيان مياي ژيروسكوپيهماهواره و مومنتوم زاو

)1(   
اي كل سيستم نسبت به محور مومنتوم زاويه sH)، 1در معادله (

بردار  ωماتريس اينرسي كل ماهواره شامل عملگرها،  sIبدني، 

9. Variable Speed Control Moment Gyro (VSCMG) 

s s cmgH I h 
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بردار مومنتوم cmghاي ماهواره در مختصات بدني و سرعت زاويه
ها) در محورهايژيروسكوپ اي وسايل تبادل مومنتوم (در اينجازاويه

بدني است. با جايگذاري اين رابطه در معادلة حركت چرخشي در
سازي معادلات داريم:مختصات بدني و ساده

)2(  

s s extH H T   

 
extT كننده روي ماهواره (شامل گشتاورمجموع گشتاورهاي خارجي عمل

cT ديناميك و مغناطيسي) وگراديان جاذبه، فشار تابش خورشيد، آيرو

شده باگشتاور كنترلي هستند. گشتاور كنترلي براي يك ماهوارة كنترل
شود.صورت زير بيان ميوسايل تبادل مومنتوم به

)3                                (            
     

cmg cmg ch h T

   
cmg cmg ch h T  

هاي سرعتبه ترتيب مؤلفه z,Iy,Ix[I[ و ω]z, ωy, ωx[، 3در معادلة 
اي ماهواره در مختصات بدني و ممان اينرسي كل ماهواره هستند.زاويه

لقابي در شكمختصات مرجع و آرايش هرمي ژيروسكوپ كنترل ممان تك
چرخش قاب يا تقدم ) راستاي بردار2) ارائه شده است. مطابق شكل (2(

ژيروسكوپ عمود بر صفحة هرم و راستاي گشتاور كنترلي مماس بر وجوه
هاي طيار نيز براياي چرخهاي مثبت بردار مومنتوم زاويههرم هستند. جهت

اند.) نشان داده شده2در شكل ( 4تا  1قابي هاي تكژيروسكوپ

ترل ممان تك قابيهاي كنمختصات مرجع و آرايش هرمي ژيروسكوپ -2شكل 

هاي هرم نسبت به قاعدة هرم داراي زاويةهر يك از صفحه
هستند و كنترل سه محورة كامل با قابليت β=54,73°انحراف 

مومنتوم تقريباً برابر در همه محورها را با كمترين افزونگي فراهم
تابعي از زاوية قاب hاي ژيروسكوپ بردار مومنتوم زاويه]. 16[كند مي
_       ____________________________________________                _______________________________________________) است.4مطابق معادلة ( δسكوپ ژيرو

10. Linear Quadratic Regulator

)4(  ( )h h   
ر ژيروسكوپچهااي با درنظرگرفتن بردارهاي مومنتوم زاويه

) و با تصويركردن2(شكل  در βزاوية و قابي كنترل ممان تك
ر محورهاي بدني ماهواره داريم:اي دبردارهاي مومنتوم زاويه

به صورت زير است: hمشتق زماني 
)6(  

 
)بردار نرخ تقدم قاب است.  )،6در معادلة ( )J   يك ماتريسn×3

تعداد n)) است. 7اي (معادله (است كه جاكوبين طرح مومنتوم زاويه
استفاده شده در سيستم كنترل يروسكوپ كنترل ممانژعملگرهاي 

وضعيت ماهواره است.

پايداري وضعيت ماهواره
هايدر اين تحقيق پايدارسازي وضعيت ماهواره با استفاده از راهبرد

كارگيري اينانجام شده است. براي بهLQG11و  LQR10كنترلي 
اتيك ماهوارهها معادلات غيرخطي مربوط به ديناميك و سينمروش
راند. دسازي شده و در نهايت به فرم فضاي حالت تبديل شدهخطي

شوند.طول حالت پايداري فقط تغييرات كوچك زوايا در نظر گرفته مي
سازي شده با ترتيب زواياي سينماتيك خطي    ابتدا)

صورت زيرتوان بهرا مي )و در آخر دوران  ، سپس فراز سمت
].17بيان كرد [

)8(  
0

0

x

y

z

  
 
  

 



 

  



  

اي متوسط مداري ماهواره،سرعت زاويه، 0ω)، 8معادلات (در 
]zω y,, ωx[ω اي ماهواره نسبت به مختصات اينرسي بيانسرعت زاويه

) به8مختصات مرجع بدني هستند. با جايگذاري معادلات (شده در 

11. Linear Quadratic Gausian
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عنوان گشتاور خارجي و گشتاورهايهمراه گشتاور گراديان جاذبه به
) و با درنظرگرفتن متغيرهاي حالت2يافته عملگرها در معادلات (تحقق

هاي حالت و كنترل با استفاده از روش جاكوبين به)، ماتريس9به فرم (
شوند:) استخراج مي11) و (10(هاي فرم ماتريس

)9 (1 2 3 4 5 6

1 1 2 2 3 3 4 4

, , , , ,

, , ,

     
   

     

   

  

   

x x x x x x

u u u u

)10( 
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، هدف محاسبة قانون كنترل فيدبكLQRدر راهبرد 
( ) ( )u K t x t  سازي كردن معيار بهينهبا كمينهJ صورت زير است:به

)12( 
0

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



 
 

  

دست خواهد آمد. تكنيكاز حل معادلات ريكاتي به Kماتريس 
LQR هاي معقولانة دقيق وهايي كه مدلاغلب براي سيستم

، مناسب است. به همين علتآل دارندحسگرها و عملگرهاي ايده
كار گرفته شده است تا اثرات نويزهايبه فرم زير به LQGروش 

گيري در نظر گرفته شوند.دي سيستم و نويزهاي اندازهورو

)13(  ( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

x t Ax t Bu t Gw t

y t Cx t t
  
 



 
شامل دو زير مسئلة تعيين سيگنال كنترل توسط LQGحل مسئلة 

گيري قانون كنترل بهينه براساس اصلكارتخمين حالت از خروجي و به
يز،وبودن سيستم و گوسي بودن ناست. با توجه به فرض خطي12دوگان

وسططور كامل تهر سيگنال تصادفي در سيستم نيز گوسي است و به
شود. فيلتر كالمن يك تخمين غيرميانگين و واريانس آن مشخص مي

باياس شده با واريانس حداقل فراهم آورده و بهترين تخمين بردار حالت
______________________________________________

12. Dual

دهد. تركيب اين تخمين بهينه با كنترل بهينه، يك سيستم بهينهرا مي
انهتوان به طور جداگبسته خواهد داد. ليكن تخمين و كنترل را ميحلقه 

كرد. شده جلوگيريبررسي و از پيچيده شدن بيش از حد مسئلة تركيب
) نشان داده شده است.3دياگرام كلي سيستم در شكل (

LQGاستراتژي  -3شكل 

مانور سريع ماهواره
ارائه شده در مقدمه، براي انجام مانورهاي سريع ماهواره بنابر تعريف

].6كار گرفته شده است [كنترلر فيدبك خطي به فرم زير به
)14(        

eu Kq D    
نرخ سرعت( و  )خطاي كواترنيون( eq) 14مطابق رابطة (

ربه كنترلر فيدبك، براي توليد بردار گشتاو )اي ماهوارهزاويه
به منظور بيان اختلاف بين كواترنيونشوند. تغذيه مي u كنترل
صورت )، خطاي كواترنيون بهcqو كواترنيون فرمان ( )qاي (لحظه

شود:زير توصيف مي

بردار خطاي 4e,q3e,q2e,q1e=[qeq[)، 15در رابطة (
بردار كواترنيون فرمان 4c,q3c,q2c,q1c=[qcq[كواترنيون وضعيت، 

طورهاي وزني هستند كه بهماتريس Dو  K)، 14ة (ند. در رابطهست
، به فرم]18[هاي سيستم از وي شوند. بهرهمناسب انتخاب مي

] نشان داده شده است كه19و  20در [ اند.) انتخاب شده16معادلة (
سيستم غيرخطي حلقه بسته ماهواره صلب با كنترلر فيدبك حالت

هايطور كلي پايدار مجانبي براي بهره) به14خطي با فرم معادلة (
نسبت ميرايي و ζ) 16) است. در روابط (16انتخاب شده در رابطه (

nω  .فركانس طبيعي استs/cI  ماتريس اينرسي كل فضاپيما وω

اي فضاپيما هستند.بردار سرعت زاويه

)15( 
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)16(  
2

/

/

,
2

, 2





 

 

s c n

s c n

k
K kI

D dI d

ا استفاده از تابع كانديدتوان بمي]، 19 و 20[علاوه بر مراجع 
) نيز پايداري را بررسي كرد. در رابطة17صورت رابطة (لياپانوف به

شود.) انرژي كل ماهواره به عنوان تابع كانديد لياپانوف انتخاب مي17(
انرژي كل ماهواره مجموع انرژي جنبشي ناشي از چرخش ماهواره در

ناشي و اثرات ژيروسكوپي دليل گراديان جاذبهمدار و انرژي پتانسيل به
از چرخش حول زمين هستند.

)17(    ( ) totV x E  
سازي) و ساده17با جايگذاري انرژي پتانسيل و جنبشي در رابطة (

دست خواهد آمد. در اين) به18صورت رابطة (روابط، تابع لياپانوف به
صورتاتريس چرخش مداري به بدني بهرابطه، م

1 2 3[ ]B B B B
OR c c c  بيان شده است كه

1 2 3[ ]B B B B T
i i i ic c c c 

است.
)18(   2 2 2

0 13 23

2 2 2
0 21 31

1 3
( ) (( ) ( ) )

2 2
1

(( ) ( ) )
2

B T B
tot x z y xBo Bo

x y x z

E I I I C I I C

I I C I I C

  



    

   

  

كند:عنوان تابع كانديد لياپانوف شرايط زير را برآورده مي) به18رابطة (

)19( (0) 0

( ) 0 0

V

V x x


   

شود:بع لياپانوف به صورت زير بيان ميمشتق تا
)20 (          ( )B T B

BoV    
كار برده شده در) به عنوان گشتاور به14با جايگذاري رابطة (

) داريم:20سيستم در رابطة (
)21(          ( ) ( ) ( )      B T B B T

Bo Bo edV Kq D

) در21( ةسازي رابطجايگذاري روابط سينماتيك و ساده با
د.شومحقق مي 0Vنهايت شرط پايداري 

سازيشبيه
منظور كنترل وضعيت نانوماهواره باعملكرد كنترلرهاي ارائه شده به
قابي با آرايش هرمي، به وسيلهعملگرهاي ژيروسكوپي تك

افزارت و طراحي كنترلر در نرمسازي ديناميكي معادلاشبيه
اند. پارامترهاي عموميسيمولينك/ متلب مورد بررسي قرار گرفته

هاسازياستفاده شدة ماهواره و مشخصات عملگر ژيروسكوپي در شبيه
هستند.) 1و  2(مطابق جداول 

)4در شكل ( LQRبا روش  سازي پايداري وضعيتشبيهنتايج 
) در4) ارائه شده است. مطابق شكل (3(مطابق با شرايط اولية جدول 

ثانيه با كمترين تلاش كنترلي به 18سيستم در كمتر از  LQRروش 

نها و افزايش تلاش كنترلي ايپايداري رسيده است. با تنظيم مجدد بهره
گيريهاي ورودي و اندازهزمان كاهش خواهد يافت. اما در اين روش نويز

از آل فرض شده است.ها ايدهملكرد آناند و عسيستم درنظرگرفته نشده
اين رو در واقعيت ممكن است موارد مطرح شده منجر به ناپايداري يا

LQG) از روش 5خطاي سيستم شود. به همين دليل مطابق نتايج شكل (

تمگيري سيسبراي پايدارسازي با درنظرگرفتن نويزهاي ورودي و اندازه
حالت سيستم تقريباً نتايجي مطابق هاياستفاده شده است. با تنظيم بهره

) نمودار نرخ چرخش6دست آمده است. در شكل () بهLQRآل (ايده
نشان داده شده است. از معايب LQGجيمبال قبل از فيلترينگ در روش 

ست.هاي سيستم ااين روش نداشتن روند سيستماتيك در انتخاب بهره

سازي ماهوارهپارامترهاي شبيه -1جدول 

مقادير  مترپارا

km(  300اي  (ارتفاع مدار دايره
)   kg(50جرم ماهواره

]2kg.m(  ]5/2 5/2 5/2ممان اينرسي ماهواره (

N.m.s(  35/0( ژيروسكوپ كنترل ممان اي مومنتوم زاويه
deg(  73/54) (زاوية شيب هرم  (

12/0∓  (rad/s)ها نرخ مجاز قاب ژيروسكوپ
]16[ روسكوپيمشخصات عملگر ژي -2جدول 

مقدار  پارامتر
گرم DC 30جرم موتور 

گرم 150  چرخ مومنتوم
گرم 9  جرم موتور جيمبال

گرم 6  گيربكس موتور جيمبال
ولت 5-12ولتاژ

گرم ژيروسكوپ كنترل ممان جرم هر  200  
گرم 20 ژيروسكوپ كنترل ممان اويونيك 

گرم 200  قطعات مكانيكي  
 1كيلوگرم   ممان  ژيروسكوپ كنترل جرم كل

شرايط اوليه -3جدول

rad/s(  12/0∓نرخ مجاز قاب (
]deg(  ]10  10  10زواياي اويلر اوليه (

]deg(  ]0  0  0زواياي اوليه جيمبال (
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LQRنتايج پايدارسازي با روش  -4شكل 

با در نظر گرفتن نويز  بعد از فيلترينگ LQGپايدارسازي با روش  -5شكل 
گيريسيستم و اندازه

قبل از فيلترينگ  LQGسازي نمونه نتايج شبيه -6شكل 

سازي حالت مانوري ماهواره با استفاده از راهبردنتايج شبيه
) نشان داده شده است. در اين7فيدبك كواترنيون در شكل (

درجه، بر ]30 20 40[سازي مانور سه محورة ماهواره به مقدار شبيه
و زواياي اويلر اوليه صفر مد  ]0 0 0 0[  اولية قاباساس زواياي 

در هدايت ]GSR ]10سازي از روش نظر بوده است. در اين شبيه
ها استفاده شده است. مطابق شكل مانور سه محوره درژيروسكوپ

ثانيه محقق شده است. نتايج ارائه شده براساس مشخصات 16كمتر از 
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گرسازي سيستم يا عمله از بهينه) است. با استفاد2ژيروسكوپ جدول (
ژيروسكوپي با قابليت نرخ چرخش بالاتر، زمان مانور كاهش خواهد

يافت.
يتوان در حالت پايداردر سيستم كنترل وضعيت ارائه شده مي

و در حالت مانوري از راهبرد فيدبك LQR/LQGوضعيت از راهبرد 
ر تحققف بيانگهاي مختلسازيكواترنيون استفاده كرد. نتايج شبيه

محوره، دو محوره و سه محوره با مقادير مختلف است.مانورهاي تك 

سازي مانور سريع ماهوارهنتايج شبيه -7شكل 

گيرينتيجه
سازي سيستم كنترل وضعيت يك نانو ماهوارهدر اين مقاله، شبيه

مجهز به عملگرهاي ژيروسكوپي كنترل ممان تك قابي با
تا LQGبردهاي كنترلي مختلف ارائه شد. راهبرد گيري راهكاربه

هاي واكنش سريعبه حال در تحقيقات انجام شده براي ماهواره
نيز براي اولين بار با فرم معادلات LQRاستفاده نشده و راهبرد 
هاي ارائهاست. در حالت پايداري، روش ارائه شده، استفاده شده

طق هدايت فراهم كرده وشده پايداري وضعيت را بدون نياز به من
گيري را در نظرنويزهاي ورودي به سيستم و نويزهاي اندازه

ها برتري دارند. نتايجرو در مقايسه با ساير روشگيرند، از اينمي
با ها و زواياي مختلفسازي بيانگر پايداري وضعيت در حالتشبيه

كمترين تلاش كنترلي است. در حالت مانوري ماهواره با
رگيري راهبرد كنترل فيدبك كواترنيون، مانورهاي سريع دركابه

ها و زواياي مختلف محقق شده است. در اين حالت به دليلحالت
، عملكرد سيستم در حالتاستفاده از منطق هدايت ژيروسكوپ

تكينگي وابسته به عملكرد منطق هدايت است كه در اين مقاله،
يك تأخير زماني ازاستفاده شده و با  GSRاز منطق هدايت 

طور كلي عملگرهايكند. بههاي تكينگي عبور ميحالت
كنند؛درجه را فراهم مي 1ژيروسكوپي دقت وضعيت كمتر از 

شده در اين مقاله، دقتهاي مطرحطوري كه در راهبردبه
LQR/LQG درجه و فيدبك 2/0طور تقريبي كمتر از به

ش فيدبك كواترنيون دردرجه است. در رو 4/0كواترنيون كمتر از 
شرايط تكينگي دقت وضعيت، وابسته به عملكرد منطق هدايت
خواهد بود و اغلب دقت كمتر، از حالت بدون تكينگي است. به

در مقايسه با LQR/LQGطوركلي نتايج بيانگر دقت بيشتر روش 
كنترلر فيدبك كواترنيون است.
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