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Abstract 

In this article, a new approach has been presented in the design of a satellite attitude 

controller using reaction wheels. First, a PID control structure whose coefficients are 

dependent on the state variables is formulated and the process of extracting its constant values 

is explained using the Genetic Algorithm (GA) optimizer. Then, using the results of a number 

of tests, sufficient data for meta modeling of the system is extracted and finally the relevant 

control gains are extracted. A simulator platform for determination and control of satellite 

status based on air bearing was used to evaluate the proposed approach. Laboratory test 

results show that the performance of the proposed method is up to 30% better than the classical 

PID controller with fixed coefficients. 

Keywords: Reaction wheels, attitude control, attitude determination and control simulator platform, air bearing 

1. Introduction 

In every satellite, in order to achieve success in carrying 

out the mission, it is necessary to design a subsystem 

for determining and controlling the situation [1]. By 

using this subsystem, the satellite can be placed in the 

desired direction and target. Different tools in the 

position determination and control subsystem such as 

motion measuring wheels, feedback wheels, thrusters 

or magnetic actuators may be used. One of these very 

important tools is the reaction wheel operators, which 

today a lot of effort is being made in this direction. This 

operator, in addition to its simplicity and reliability, has 

a high production torque [2-3]. Several linear and non-

linear methods have been proposed to control the state 

of satellites, which are implemented on simulators. In 

the category of linear controllers, due to the importance 

of energy consumption in satellites, LQR1 optimal 

control methods are widely used. The LQR optimal 

                                                           
1. Linear Quadratic Regulator   

control method is considered in references. The 

implementation of this controller requires having all the 

states of the system in the output. LQG2 and LTR 

method is a systematic method based on shaping and 

retrieving eigenvalues [4-8]. Proportional-derivative-

integral linear control method is also considered as a 

desirable controller due to its simplicity in 

implementation and structure [9]. 

2. Methodology 

In this article, using conventional linear control methods, 

a non-linear controller has been designed for the platform. 

Here, proportional-derivative-integral (PID) linear control 

is designed, whose control gains are updated online by an 

optimal function based on system states at any moment. 

This optimal function is built based on the data bank 

extracted from the genetic algorithm method in different 

test conditions. Finally, the designed controller was 

implemented in a laboratory environment on a three-

2. Linear Quadratic Gaussian  
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degree-of-freedom platform, and the test results showed 

that the proposed control approach has a good 

performance. In the second part of the article, the 

simulator of three degrees of freedom is introduced, and in 

the third part, the dynamic equations governing this 

platform are stated. After the linearization of the 

equations, the desired control method is presented, and in 

the next section, the method of extracting the optimal 

functions of adjusting the coefficients is explained. 

Finally, the results of the laboratory test for the proposed 

method and classical PID with fixed gain coefficients have 

been compared and evaluated. 

3. Discussion and Results 

As the Results, the proposed method has less steady-state 

error while it shows more overshoot than the PID method. 

of course, this behavior is somewhat natural because in the 

optimality criterion function from which the coefficient 

adjustment function is derived, the goal is to minimize the 

address and not to reduce the overshoot. It is clear that 

different criteria can be defined and used for the proposed 

method and there is no limit in this regard. 

4. Conclusions 

In this paper, a new method is presented for online 

calculation of control coefficients to control the state of 

a satellite simulator platform using reaction wheels. 

The proposed controller is a nonlinear controller whose 

control coefficients are updated at any moment based 

on the system states. For this purpose, it requires a 

number of data including the initial and final 

conditions, the values of the control gains and finally 

the value of the cost function (error). Based on these 

data, a quasi-model (meta-model) is extracted from the 

system and the optimal values of control gains are 

extracted using the GA optimizer. It is natural that the 

more the number of data (tests), the more accurate the 

extracted pseudo-model and the more accurate the 

extracted control benefits. Based on this, unlike the 

methods that optimize the control gains for a specific 

boundary condition, a group of boundary conditions is 

used in the proposed method. This process (similar to 

learning in a neural network) can be implemented 

inside the satellite and therefore can be implemented 

onboard. The use of the term "online" refers to the fact 

that after this process, the implementation of the 

proposed nonlinear controller does not involve any 

problem with double boundary conditions (TPBVP). 

Then this new approach was implemented in the 

laboratory environment on the platform and the 

simulation results showed the proper performance of 

the proposed method. The results of the laboratory test 

show that the error in the proposed method is improved 

by about 30% compared to the classic PID controller 

with fixed coefficients. 
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ساز شبیهوضعیت  غیرخطی کنترله الگوریتم ئارا

بر ضرایب بهره وابسته  مبتنیآزمایشگاهی یاتاقان هوایی 

  به متغیرهای حالت

  3خانیحامد عارف و *2امیرحسین آدمی ،  1فراهانیعلیرضا آهنگرانی 

 ، تهران، ایراندانشگاه صنعتی مالک اشترمجتمع دانشگاهی هوافضا،  -3 و 1-2

 aha.aerospace@aut.ac.ir: مخاطب سندهینو لیمیا*

 چکیده

های اره با استفاده از چرخوضعیت یک ماهوکننده طراحی کنترله یک رویکرد جدید در ئبه ارا در این مقاله
در هر لحظه وابسته به  آن هایکه بهره غیرخطیکننده کنترل یک . ابتدااستپرداخته شده العملی عکس

الگوریتم  سازتفاده از بهینهبا اس ضرایب کنترلروند استخراج  ،در گام اول .گردداست پیشنهاد می حالت متغیرهای
سازی آزمایش، داده کافی برای شبه مدل یتایج تعدادگردد. سپس با استفاده از نمیتشریح  GA) ژنتیک )

(Meta Modelling سیستم استخراج )کنترلی مربوطه  هایبهره ها، تابعبا استفاده از بانک داده و شده
 از ایت. در نههای سیستم و خروجی آن ضرایب کنترلی استورودی تابع مذکور حالت .گردندسازی میبهینه

دی ساز تعیین و کنترل وضعیت ماهواره مبتنی بر یاتاقان هوایی جهت ارزیابی رویکرد پیشنهایک پلتفرم شبیه
کننده  کنترل% بهتر از 30تا  شده عملکرد روش پیشنهاد دهدمی آزمایشگاهی نشان آزموننتایج  استفاده گردید.

 است. با ضرایب ثابت PID کلاسیک

 ، یاتاقان هواییساز تعیین و کنترل وضعیتپلتفرم شبیهکنترل وضعیت، ، العملیهای عکسچرخهای كلیدی: واژه

 3  2  1فهرست علائم

 h ای زاویه حرکت اندازه

 I ماتریس ممان اینرسی

,kp کنترلیهای بهره kd, kI  

 PID نتگرالیا -مشتقی -کننده تناسبیکنترل

 mg وزن پلتفرم

 M دوقطبی مغناطیسی

 𝑟𝑧 فاصله عمودی مرکز جرم و مرکز هندسی

 B میدان مغناطیسی زمین

 𝑇𝑐 گشتاور کنترلی

 

 استادیار - 1
 استادیار  - 2

 𝑇𝑑 گشتاور اغتشاشی

,𝜙 زوایای وضعیت  𝜃, 𝜓 

 ω ای سرعت زاویه

 مقدمه

ماهواره جهت دستیابی به موفقیت در انجام مأموریت، نیاز به در هر 

. با استفاده از این  [1]طراحی زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت است

توان ماهواره را در جهت مطلوب و هدف قرار داد. زیرسیستم می
چون ابزارهای مختلفی در زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت هم

یا  العملی، تراسترهاعکس هایحرکت، چرخ اندازه هایچرخ

 دکتری  -3
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. یکی از این [2] مغناطیسی ممکن است استفاده شودعملگرهای

العملی است که امروزه ابزارهای بسیار مهم عملگرهای چرخ عکس
گیرد. این عملگر ضمن سادگی و تلاش زیادی در این راستا صورت می

 . [3]یی استقابلیت اطمینان مناسب، دارای گشتاور تولیدی بالا

توان کارایی می آزموناز طرفی با در اختیار داشتن ابزارهای  
 آزمونهای عملگرهای مورد نظر را بررسی و اثبات نمود. یکی از ابزار

ساز هبسیار مهم در حوزه ماهواره و ابزارهای مربوط به آن، شبی
کتی خاص ایجاد شرایط حر بر یاتاقان هوایی است. آزمایشگاهی مبتنی

ین نزدیک به محیط خارج جو به لحاظ اصطحکاک، یکی از مهمتر و
های کنترلی برای روش آزمونسازی و ساز برای پیادهخواص این شبیه

های دهند تا روشسازها به طراحان اجازه میهاست. این شبیهماهواره
مینان بالا کنترلی برای ماهواره را به راحتی در شرایط با قابلیت اط

-4]حلیل نمایندکرده و نتایج حاصل را به دقت بررسی و تسازی پیاده

5] . 

کنترل وضعیت های خطی و غیرخطی متعددی برای روش
سازی شده، پیشنهاد سازها پیادهها که برروی شبیهماهواره

های خطی، با توجه به اهمیت کنندهاست. در دسته کنترلشده
دارای  1LQRه های کنترل بهینها، روشانرژی مصرفی در ماهواره

در مراجع  LQRروش کنترل بهینه . [6] کاربرد بسیار زیادی است

کننده سازی این کنترلاست. پیادهمورد توجه قرار گرفته  [7-8]

های سیستم در خروجی است. مستلزم در اختیار داشتن تمام حالت
بر کنترل پسخورد که مبتنی LTRو  2LQGسازی های بهینهروش

برای کنترل وضعیت ماهواره زمین   [9]جعرخروجی است در م

العملی مورد توجه قرار گرفته های عکسآهنگ با استفاده از چرخ
دهی روشی سیستماتیک برپایه شکل LTRو  LQGاست. روش 

-مشتقی-رل خطی تناسبیتکن روش و بازیابی مقادیر ویژه است.
سازی و ساختار از انتگرالی نیز به دلیل سادگی در پیاده

 آید.شمار میههای مطلوب بکنندهترلکن

سازی پسخورد برای کنترل از روش خطی [10]در مرجع
العملی بهره برده است. در های عکسماهواره با استفاده از چرخ

سازی از معادلات کواترنین استفاده این مرجع برای فرآیند خطی
صورت مستقیم وارد کند و معادلات سه درجه آزادی بهمی
کنترل غیرخطی، استفاده از های است. یکی دیگر از روشدهنش

مورد بررسی قرار   [15-11]روش مود لغزشی است که در مراجع
های بسیار مهم کنترل مود لغزشی، است. یکی از مشخصهگرفته

مقاوم بودن نسبت به شرایط محیطی است، ولی مشکل اصلی این 
رل برمبنای طراحی کنت  روش مسئله نامطلوب چترینگ است.

است. در این مرجع، انجام شده [16]رویکرد تطبیقی نیز در 

 

1- Linear Quadratic Regulator 

کننده عملیات با نایقینی در نظر گرفته شده و با این قید کنترل
 است.غیرخطی طراحی شده

های کنترل خطی مرسوم، در این مقاله با استفاده از روش
ا . در اینجاستهدیرای پلتفرم طراحی گردبکننده غیرخطی کنترل

است که ( طراحی شدهPIDانتگرالی )-شتقیم -کنترل خطی تناسبی
های سیستم های کنترلی آن توسط یک تابع بهینه براساس حالتبهره

گردد. این تابع بهینه می روزرسانیبهصورت برخط در هر لحظه به
در های استخراج شده از روش الگوریتم ژنتیک براساس بانک داده

کننده طراحی شود. در نهایت کنترلخته میسامختلف  آزمونشرایط 
سازی ادهشده، در محیط آزمایشگاهی برروی پلتفرم سه درجه آزادی پی

عملکرد  ها نشان داد که رویکرد کنترلی پیشنهادیآزمونشد و نتایج 
 مناسبی دارد.

گردد ساز سه درجه آزادی معرفی میشبیهدر بخش دوم مقاله 
گردد. می یکی حاکم بر این پلتفرم بیانو در بخش سوم معادلات دینام

گردد و سازی معادلات، روش کنترلی مورد نظر ارائه میبعد از خطی
ح داده در بخش بعدی نحوه استخراج توابع بهینه تنظیم ضرایب توضی

برای روش هی آزمایشگا آزموننتایج حاصل از  نهایت،شود. در می
ارزیابی  ابت، مقایسه وکلاسیک با ضرایب بهره ث PIDپیشنهاد شده و 

 شده است.

 سه درجه آزادی سازشبیه معرفی

ساز سه درجه آزادی تعیین و کنترل شبیهمشخصات جرمی و هندسی 

 .طور کامل معرفی شده است[ به17مرجع ] مورد استفاده دروضعیت 

 . شده استارایه  1شکل در مورد استفاده  ساز شبیه

 

 مورد استفادهساز تعیین و کنترل وضعیت پلتفرم شبیه -1شکل 

2- Linear Quadratic Gaussian 
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را در )صفحه افق(  𝑦و  𝑥قابلیت مانور حول محورهای  این پلتفرم

  .استدارا محدودیت  را بدون 𝑧 حول محور ودرجه  40حدود م

 سازسازی دینامیکی و سینماتیکی شبیهمدل

توان معرفی می (1)با استفاده از معادله را سیستم  انی یکدور دینامیک
 [:18] نمود

(1) [T]B = [DIhB
I
]
B

= [DBhB
I + ωB

I × hB
I
]
B

 

𝐷𝐼  نظر نسبت به زمان در دستگاه اینرسی متغیر موردتغییرات ،
𝒉𝐵

𝐼 و 𝝎𝐵
𝐼 ماهواره )در ای یهو سرعت زاوای زاویهحرکتاندازه

 متغیر عبارت است از B[] و به دستگاه اینرسیدستگاه بدنی( نسبت
صورت ساده شده زیر بیان به (1)رابطه . مورد نظر در دستگاه بدنی

  گردد:می

(2) T = ḣI = ḣB + ω × hB 

(3) hB = [I]ω 

(4) I = [

Ixx −Ixy −Ixz

−Iyx Iyy −Iyz

−Izx −Izy Izz

] 

(5) ω = [

0 −ωz ωy

ωz 0 −ωx

−ωy ωx 0
] 

(6) T = Tc + Td + (mgrs) × K 

𝑇𝑐  ،گشتاور کنترلی𝑇𝑑  ،گشتاور اغتشاشی𝑚𝑔𝑟𝑠  گشتاور
بردار  𝐾، ختلاف بین مرکز جرم و مرکز هندسیاز ا وجود آمدهبه

برای زوایای ( 𝑥→𝑦→𝑧) انتقال لتفرم بایکه اعمال نیروی وزن پ
  :[19] است( 7صورت رابطه)بهاویلر 

(7) 
K = [

c θ cψ c θ sψ − s θ
sϕ s θ cψ − cϕ sψ sϕ s θ sψ + cϕ cψ sϕ c θ
cϕ s θ cψ + sϕ sψ cϕ s θ sψ − sϕ cψ cϕ c θ

]

× [
0
0
1
] = [

− sin θ
sinϕ cos θ
cosϕ cos θ

] 

𝑟𝑠 است  پلتفرم نسبت به مرکز هندسیمرکز جرم  بردار فاصله
معرفی  8رابطه  مطابقپلتفرم  یبدن دستگاههای آن در و مولفه

  .گرددمی

(8) 𝒓𝒔 = [

𝑟𝑥
𝑟𝑦
𝑟𝑧

] 

  :توان نوشتمیدر این حالت 

(9) 

(mgrs) × K

=  mg [

𝑟𝑦 cosϕcosθ − 𝑟𝑧 sinϕcosθ

−𝑟𝑥 cosϕcosθ − 𝑟𝑧 sinθ
𝑟𝑥 sinϕcosθ + 𝑟𝑦 sinθ

] 

منجر  در نهایت ،( در هر راستا9( الی )2بازنویسی طرف راست روابط)
 : گردد( می10به رابطه )

(10) 

Tx = Tcx
+ Tdx

+ mg(ry cosϕ cos θ

− rz sinϕ cos θ) 

Ty = Tcy
+ Tdy

+ mg(−rx cosϕ cos θ

− rz sin θ) 

Tz = Tcz
+ Tdz

+ mg(rx sinϕ cos θ

+ ry sin θ) 

  ( برابر است با:2طرف دوم رابطه )

(11) 

Tx = Ixxω̇x − Ixyω̇y − Ixzω̇z + Iyxωxωz

− Iyyωyωz + Iyzωz
2 − Izxωxωy − Izyωy

2

+ Izzωzωy 

Ty = Iyyω̇y − Iyxω̇x − Iyzω̇z + Ixxωxωz

− Ixyωyωz − Ixzωz
2 + Izxωx

2 + Izyωyωx

− Izzωzωx 

Tz = Izzω̇z − Izxω̇x − Izyω̇y − Ixxωxωy

+ Ixyωy
2 + Ixzωzωy − Iyxωx

2 + Iyyωyωx

− Iyzωzωx 

ωB]توان در نتیجه می
I ]B  که از حل معادلات دینامیکی حاصل

 :نمودبیان  (12) رابطهشده است را به صورت 

(12) [ωB
I ]

B
= [ωB

OR]
B

+ [ωOR
I ]

B
 

[ωB
OR]B دستگاه بدنی نسبت به دستگاه  ایزاویهسرعت

ωOR]مداری و 
I ]B نسبت به  مداریای دستگاه زاویهسرعت

توان می ساز ماهواره. برای پلتفرم شبیهاستاینرسی دستگاه 
دستگاه مداری همان دستگاه پایه پلتفرم بوده  فرض نمود که

از  ،در آزمایشگاه آزمونبودن زمان کوتاه  دلیلو به 
 .کردنظر به اینرسی صرف ای پایه پلتفرم نسبتزاویهسرعت

ωB] براین اساس
I ]B برابر با [ωB

OR]B توان رابطه می و است
 [: 20]ایی استفاده نمودهای زاویه( را برای ارتباط سرعت13)

(13) 

[ωB
I ]

B
= [ωB

OR]
B

= [
p
q
r
]

= [
1 0 − sin θ
0 cosϕ sinϕ cos θ
0 − sinϕ cosϕ cos θ

] [

ϕ̇

θ̇
ψ̇

] 

  :در نهایت به طور مشابه خواهیم داشت

(14) [

ϕ̇

θ̇
ψ̇

] = [

1 sinϕ tan θ cosϕ tanθ
0 cosϕ −sinϕ

0 sinϕ cos θ⁄ cosϕ cos θ⁄
] [

ωx

ωy

ωz

] 



 

 یخانو حامد عارف یآدم نیرحسیام، یفراهان یآهنگران رضایعل                            

  
 ژوهشی علوم و فناوري فضايیپ -علمی فصلنامة / 84

 (57) پیاپی 1402پايیز  / 3 شمارة / 16دورة 

 سازی معادلات دینامیکی و سینماتیکیخطی

( 13رابطه )سازي حول مبدا مختصات، با فرض زواياي کوچک و خطی
 : گرددمیسازي به صورت زير خطی

(15) [

ωx

ωy

ωz

] = [

ϕ̇

θ̇
ψ̇

] 

  شوند:( معادلات زير حاصل می15گیري از رابطه )با مشتق

(16) [

ω̇x

ω̇y

ω̇z

] = [

ϕ̈

θ̈
ψ̈

] 

( و با فرض زواياي 11( در رابطه )16( و )15هاي )با قرار دادن رابطه
  شود:شکل زير حاصل میسازي( معادلات خطی به اويلر کوچک )خطی

(17) 

Tcx
+ Tdx

+ mg(𝑟𝑦 − rzϕ)

= Ixxϕ̈ − Ixyθ̈ − Ixzψ̈ 

Tcy
+ Tdy

+ mg(−𝑟𝑥 − rzθ)

= −Iyxϕ̈ + Iyyθ̈ − Iyzψ̈ 

Tcz
+ Tdz

+ mg(𝑟𝑥ϕ + 𝑟𝑦θ)

= −Izxϕ̈ − Izyθ̈ + Izzψ̈ 

خطی براي طراحی قوانین کنترلی استفاده  معادلاتاز اين 
ساز ماهواره توسط شبیه سازيلازم به ذکر است مدل خواهد شد.

 شود. غیرخطی انجام می معادلات

 كنترل طراحی سیستم 

ساز ماهواره، يک ساختار تک وضعیت سیستم شبیهبراي کنترل 
صورت بهبا تابع تنظیم ضريب برخط  PIDکننده اي با کنترلحلقه

 .است شدهدر نظر گرفته  2شکل 

            
PID

         
       

           
     

er +

-

Xu

  ساز.شبیهبلوک دياگرام سیستم کنترل براي پلتفرم  -2 شکل

کننده است، ضرايب کنترلنشان داده شده 2طور که در شکلهمان
PID صورت و به، با استفاده از تابع تنظیم بهینه ضرايب در هر لحظه

شوند. روزرسانی میهاي سیستم بهو با توجه به حالتبرخط 
هاي در نظر گرفته شده براي هر يک از وضعیت PIDکننده کنترل

𝝓 ،𝜽  و𝝍 است.تقل در نظر گرفته شدهسصورت مبه 

(18) 

𝒖𝜽 = 𝑲𝒑𝜽(𝜽𝒅 − 𝜽) + 𝑲𝒅𝜽(�̇�𝒅 − �̇�)

+ 𝑲𝑰𝜽 ∫(𝜽𝒅 − 𝜽) 

𝑢𝜙 = 𝐾𝑝𝜙(𝜙𝑑 − 𝜙) + 𝐾𝑑𝜙(�̇�𝑑 − �̇�)

+ 𝐾𝐼𝜙 ∫(𝜙𝑑 − 𝜙) 

𝑢𝜓 = 𝐾𝑝𝜓(𝜓𝑑 − 𝜓) + 𝐾𝑑𝜓(�̇�𝑑 − �̇�)

+ 𝐾𝐼𝜓 ∫(𝜓𝑑 − 𝜓) 

 استخراج تابع تنظیم ضرایب بهره

هاي داراي جهت دستیابی به پايداري و عملکرد مطلوب در سیستم
هاي کنترلی نقش بسزايی دارند. در اينجا هدف کنترل، تنظیم بهره

صورتی که شرط به PIDکننده استخراج تابع تنظیم ضرايب کنترل
صورت زير توان بهپايداري را تضمین نمايد. اين رابطه را می

 فرموله نمود:

(19) 𝑲 = 𝒇(𝒙(𝒕)) = 𝑲𝟏 + 𝑲𝟐𝒙(𝒕) 

بردار ضرايب تابع تنظیم ضرايب کنترلی  𝐾2و  𝐾1که در اينجا 
هستند. الگوريتم استخراج تابع تنظیم ضرايب با اجراي پنج گام 

 صورت زير استخراج خواهد شد. به

براي  (18، مطابق رابطه )PIDوش کنترل ربر مبتنی  گام اول:

 شود.در نظر گرفته می کننده با ضرايب مجهولکنترلهر کانال 

صورت زير سازي با تابع معیار بهيک مسئله بهینه گام دوم:

 شود:تشکیل می

(20) 𝑱 = ∫ |𝒓(𝒕) − 𝒚(𝒕)|𝒅𝒕 

 که در آن 

𝑟(𝑡) = [∅𝑑 𝜃𝑑 𝜓𝑑]𝑇 & 𝑦(𝑡) = [∅ 𝜃 𝜓]𝑇  

الگوريتم ژنتیک تحت  ،در ادامه با توجه به اين تابع معیار
هاي مختلف و مقادير اولیه متفاوت اجرا شده و مقادير ورودي

گردد. ذخیره می 𝑆ضرايب کنترلی براي هر کانال در ماتريس 
 𝑆ماتريس  ،رولبراي کانال طور مثال به، آزمون 𝑁بنابراين براي 

 :( معرفی نمود21رابطه )صورت توان بها میر

(21) 𝑆∅ =

[
 
 
 
𝐾𝑝1 𝐾𝑑1 𝐾𝐼1

𝐾𝑝2 𝐾𝑑2 𝐾𝐼2

⋮ ⋮ ⋮
𝐾𝑝𝑁 𝐾𝑑𝑁 𝐾𝐼𝑁]

 
 
 

 

همین ترتیب براي دو کانال ديگر بايد اين ماتريس را تشکیل به
هاي سیستم در نقطه نهايی در هر چنین مقادير حالتداد. هم

توان گردد. بنابراين، میمیذخیره  𝑀در ماتريسی به نام  آزمون
 :(22)رابطه  نوشت
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(22) 𝑀 =

[
 
 
 
 
𝑥11(𝑡𝑓) 𝑥21(𝑡𝑓) ⋯ 𝑥𝑛1(𝑡𝑓)

𝑥12(𝑡𝑓) 𝑥22(𝑡𝑓) ⋯ 𝑥𝑛2(𝑡𝑓)

⋮ ⋮ ⋱ ⋮
𝑥1𝑁(𝑡𝑓) 𝑥2𝑁(𝑡𝑓) ⋯ 𝑥𝑛𝑁(𝑡𝑓)]

 
 
 
 

 

در  آزمون 𝑁ستم که در های سیتعداد حالت 𝑛که در اینجا 
 ( ذخیره گرده است.𝑡𝑓سازی )زمان نهایی هر اجرا بهینه

های سیستم و ضرایب رابطه خطی بین حالت گام سوم:

 شود:صورت زیر ایجاد میکنترلی به

(23) 

𝐾𝑝∅ = 𝑘1𝑝∅ + 𝑘2𝑝∅. 𝜙(𝑡) + 𝑘3𝑝∅. �̇�(𝑡) 

𝐾𝑑∅ = 𝑘1𝑑∅ + 𝑘2𝑑∅. 𝜙(𝑡) + 𝑘3𝑑∅. �̇�(𝑡) 

𝐾𝐼∅ = 𝑘1𝐼∅ + 𝑘2𝐼∅. 𝜙(𝑡) + 𝑘3𝐼∅. �̇�(𝑡) 

𝐾𝑝𝜃 = 𝑘1𝑝𝜃 + 𝑘2𝑝𝜃 . 𝜃(𝑡) + 𝑘3𝑝𝜃 . �̇�(𝑡) 

𝐾𝑑𝜃 = 𝑘1𝑑𝜃 + 𝑘2𝑑𝜃 . 𝜃(𝑡) + 𝑘3𝑑𝜃 . �̇�(𝑡) 

𝐾𝐼𝜃 = 𝑘1𝐼𝜃 + 𝑘2𝐼𝜃 . 𝜃(𝑡) + 𝑘3𝐼𝜃 . �̇�(𝑡) 

𝐾𝑝𝜓 = 𝑘1𝑝𝜓 + 𝑘2𝑝𝜓. 𝜓(𝑡) + 𝑘3𝑝𝜓. �̇�(𝑡) 

𝐾𝑑𝜓 = 𝑘1𝑑𝜓 + 𝑘2𝑑𝜓. 𝜓(𝑡) + 𝑘3𝑑𝜓. �̇�(𝑡) 

𝐾𝐼𝜓 = 𝑘1𝐼𝜓 + 𝑘2𝐼𝜓. 𝜓(𝑡) + 𝑘3𝐼𝜓. �̇�(𝑡) 

ها و اثرگذاری کم با فرض استقلال هر یک از کانال
سبه هر یک از های دیگر، محاکوپلینگ هر کانال بر کانال

های همان کانال در نظر های کنترلی را تنها تابعی از حالتبهره
است. بنابراین، هدف استخراج هر یک از ضرایب توابع گرفته شده

 رابطه بالاست.

های ذخیره شده در گام دوم و با دادهبانک با  گام چهارم:

 استفاده از روش خوراندن منحنی، ارتباط خطی بین ضرایب کنترلی
آید. که با توجه به این رابطه دست میهای سیستم بهو حالت

 ( مستقر نمود.21توان ضرایب را در رابطه )می

توابع استخراج شده برروی سیستم غیرخطی  گام پنجم:

 شود.سازی میپیاده

 سازیشبیهنتایج 

سازی های اول تا چهارم که باید از شبیهسازی گامدر این بخش برای پیاده
با زمان اجرای  MATLAB/SIMULINKافزار اج شود، از نرماستخر

سازی زیرسیستم مشخصات پلتفرم شبیهاست. ثانیه انجام شده 20
 است.آورده شده 1جدول  تعیین و کنترل وضعیت در

 سازیپارامترهای استفاده شده در شبیه -1جدول 

 مقدار پارامتر
 85 (kgوزن )

 (Degت کانال رول )دقت وضعی
 (Deg) دقت وضعیت کانال پیچ
 (Deg) دقت وضعیت کانال یاو

±2/0 

±2/0 

±1 

 (Degحداکثر زاویه در کانال رول )
 (Degحداکثر زاویه در کانال پیچ )
 (Degحداکثر زاویه در کانال یاو )

±40 

±40 

±180 

] (𝒌𝒈.𝒎𝟐ممان اینرسی )
6.75 0.89 0.035
0.89 7.46 −0.032
0.035 −0.032 12.33

] 

 8/0 (Nmحداکثر گشتاور تولیدی هر چرخ)

 (Nmگشتاور بردار جاذبه )
[

mgrx

mgry

mgrz

]

= [
0.0014

1.025 × 10−4

0.3366
] 

در نظر گرفته تولید گشتاور  محدودیتساز ماهواره، سازی پلتفرم شبیهدر مدل
 جی گردیده است.سن[، صحت21] سازی در مرجعکد شبیه .شودمی

سازی ، پیادهسازیدر محیط شبیه انجام شده هاییکی از بخش
سازی پارامترهای در نظر گرفته شده برای پیاده. است الگوریتم ژنتیک

 است.آورده شده 2الگوریتم ژنتیک در جدول 

 تنظیمات در نظر گرفته شده برای الگوریتم ژنتیک. -2 جدول

تعداد 
 جمعیت

تعداد 
 نسل

احتمال 
 جهش

نوع ترکیب 
 ژنتیکی

روش انتخاب 
 برگزیده

 Roulette ایدو نقطه 40% 50 20
در شرایط سازی الگوریتم ژنتیک تابع معیار با پیادهروند همگرایی 
𝑟(𝑡)ورودی مطلوب = [0 0 0]𝑇  و شرایط اولیه𝑥0 =

[10 −10 25]𝑇  شود.مشاهده می 3در شکل 

 
 .مگرایی تابع معیار بهینگینمودار ه  -3شکل 
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های مختلف و شرایط اولیه متفاوت این نمودار به ازای ورودی
سازی نتایج حاصل از شبیهآید. براساس بدست می آزموندر هر 

صورت زیر استخراج بهها، تابع تنظیم برخط ضرایب و بانک داده
 است:شده

(24) 

𝐾𝑝∅ = 4.07 + 0.023. 𝜙(𝑡) + 0.13. �̇�(𝑡) 

𝐾𝑑∅ = 5.08 + 0.04. 𝜙(𝑡) + 0.09. �̇�(𝑡) 

𝐾𝐼∅ = 0.17 + 0.0134. 𝜙(𝑡) − 0.023. �̇�(𝑡) 

𝐾𝑝𝜃 = 3.32 + 0.12. 𝜃(𝑡) + 0.074. �̇�(𝑡) 

𝐾𝑑𝜃 = 4.22 + 0.4. 𝜃(𝑡) − 0.2. �̇�(𝑡) 

𝐾𝐼𝜃 = 0.1 − 0.01. 𝜃(𝑡) − 0.022. �̇�(𝑡) 

𝐾𝑝𝜓 = 1.83 − 0.03. 𝜓(𝑡)0.03. �̇�(𝑡) 

𝐾𝑑𝜓 = 2.8 − 0.0314. 𝜓(𝑡) + 0.158. �̇�(𝑡) 

𝐾𝐼𝜓 = 0.05 + 0.01. 𝜓(𝑡) − 0.037. �̇�(𝑡) 

در محیط برنامه  PIDکننده تابع تنظیم را با کنترلدر ادامه 
سازی کرده که برخی از نتایج آن ( پیادهLabViewساز )پلتفرم شبیه

 شود.در ادامه آورده می

 آزمایشگاهی  آزموننتایج 

های کننده و تابع تنظیم بهرهکنترل نتایج ابیهدف از این بخش، ارزی
با  PIDاین ارزیابی با مقایسه با روش کنترل . استاستخراج شده 

آزمایشگاهی به  آزمونشرایط اولیه در است. ضرایب ثابت مقایسه شده
 صورت زیر در نظر گرفته شده است و نتایج به دست آمده در

 های بعد نشان داده شده است.شکل

(25) [𝜙 𝜃 𝜓] = [10 −10 10] 𝑑𝑒𝑔 

 𝜔 = [1 1 0]𝑇 

 3در جدولکلاسیک به صورت بهینه  PIDضرایب کنترلر 
 PIDاست. تنظیم ضرایب بهره کنترلر  شدهاستفاده  ارایه و

 پذیرفته انجام GAمشابه با روند بیان شده با استفاده از  ،کلاسیک
 است.

 .بهینه() کلاسیک PIDمقادیر بهره ثابت  -3جدول 

𝐾𝐼∅ 𝐾𝑑∅ 𝐾𝑝∅ 

0 4.14 2.625 

𝐾𝐼𝜃 𝐾𝑑𝜃 𝐾𝑝𝜃 

0 12.38 3.812 

𝐾𝐼𝜓 𝐾𝑑𝜓 𝐾𝑝𝜓 

0 10.124 2.2378 

با اعمال روش  𝑧و  𝑥 ،𝑦تغییرات زاویه حول محور  6و  5، 4در شکل 
 شود.مرسوم مشاهده می PIDپیشنهادی و کنترل 

 
با روش پیشنهادی  آزمایشگاهی آزموندر  رولمقایسه تغییرات زوایه  -4شکل 

 .𝑷𝑰𝑫و کنترل 

 
با روش پیشنهادی و  آزمایشگاهی آزموندر  پیچمقایسه تغییرات زوایه  -5شکل 

 .𝑷𝑰𝑫کنترل 

 

با روش پیشنهادی و  آزمایشگاهی آزموندر  یاومقایسه تغییرات زوایه  -6شکل 

 .𝑷𝑰𝑫کنترل 

، روش پیشنهادی خطای حالت دشوطور که مشاهده میهمان
به روش که فراجهش بیشتری نسبت تری دارد در حالیکمماندگار

PID البته این رفتار تا حدودی طبیعی است زیرا  دهد.از خود بروز می
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شود، در تابع معیار بهینگی که تابع تنظیم ضرایب از آن استخراج می
واضح است  .و نه کاهش فراجهشبوده است هدف حداقل کردن خطا

توان برای روش پیشنهاد شده تعریف و که معیارها مختلف را می
ایی یهواسرعت ز .استفاده نمود و در این خصوص محدودتی وجود ندارد

 است.شده ارایه 9 الی شکل 7 در شکلبدنی 

 

با روش پیشنهادی و آزمایشگاهی  آزموندر  𝛚𝒙تغییرات   -7شکل 

 .𝑷𝑰𝑫کنترل 

 

آزمایشگاهی با روش پیشنهادی و  آزموندر  𝛚𝒚تغییرات   -8شکل 

 .𝑷𝑰𝑫کنترل 

 
آزمایشگاهی با روش پیشنهادی و  آزموندر  𝛚𝒛تغییرات   -9شکل 

 .𝑷𝑰𝑫کنترل 

نمودارهای گشتاورهای کنترلی  12 و 10،11هایدر ادامه در شکل
جهت بررسی و  𝑧و  𝑥 ،𝑦حاصل از محاسبات در سه راستای 

 است.مقایسه آورده شده

 
با روش آزمایشگاهی  آزموندر  𝒙 شتاور تولیدی حول محورگ -10شکل 

 .𝑷𝑰𝑫پیشنهادی و کنترل 

 
با روش آزمایشگاهی  آزموندر  𝒚گشتاور تولیدی حول محور  -11شکل 

 .𝑷𝑰𝑫پیشنهادی و کنترل 

 

با روش آزمایشگاهی  زمونآدر  𝒛گشتاور تولیدی حول محور  -12شکل 

 .𝑷𝑰𝑫پیشنهادی و کنترل 
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دهند، ضمن طور که نمودارهای گشتاور محاسباتی نشان میهمان
توان تواند تولید کند، میرعایت قید حداکثر گشتاور که هر چرخ می

صورت کلی گشتاور محاسباتی در روش پیشنهادی دارای گفت که به
 است. سیککمتری در مقایسه با روش کلامقادیر 

های بین روش و ارزیابی یکی از معیارهای بسیار متداول در مقایسه 
، استفاده از معیار انتگرال قدر مطلق خطا است. این مختلف کنترلی

 شود:صورت زیر تعریف میمعیار به

(26) 𝐼𝐴𝐸𝑥,𝑦,𝑧 = ∫|𝑒𝜙,𝜃,𝜓| 𝑑𝑡 

سه محور  ولحبا توجه به این معیار، انتگرال قدر مطلق خطا 
𝑥 ،𝑦  و𝑧   است.شده خلاصه 4برای دو روش در جدول 

 مقادیر معیار محاسبه خطا.  -4جدول 

 𝑬𝒙 𝑬𝒚 𝑬𝒛 روش

 93/54 83/30 51/33 رویکرد پیشنهادی

PID 79/78 96/57 4/47 با ضرایب ثابت 

 30% %47 %29 درصد بهبود

حول هر سه محور  شد، معیار خطابینی میطور که پیشهمان
با ضرایب ثابت  PIDتر از روش در روش پیشنهادی بهتر و مطلوب

 است.

 گیرینتیجه

در این مقاله برای محاسبه برخط ضرایب کنترلی برای کنترل 
های ساز ماهواره با استفاده از چرخوضعیت یک پلتفرم شبیه

پیشنهاد کننده کنترلاست. العملی، روشی جدید ارائه شدهعکس
که ضرایب کنترلی آن در هر لحظه  ده یک کنترلر غیرخطی استش

برای این منظور، شود. روز رسانی میبههای سیستم براساس حالت
 مقادیر انتهایی، و ابتدایی شرایط شامل داده تعدادی نیازمند

. است( خطا) هزینه تابع مقدار در نهایت و کنترلی هایبهره
 سیستم از( meta-model) مدل شبه یک ها،داده این براساس
 هایبهره بهینه مقادیر ،GA سازاز بهینه و با استفاده شده استخراج
 هاداده تعداد هرچه که است طبیعی. گرددمی استخراج کنترلی

 و تردقیق شده استخراج مدل شبه باشد بیشتر( هاآزمایش)
 اساس، این بر. است تردقیق نیز شده استخراج کنترلی هایبهره
 یک برای کنترلی هایبهره سازیبهینه به که هاییروش لافبرخ

 دسته یک از پیشنهادی روش در پردازند،می خاص مرزی شرایط
 در یادگیری با مشابه) فرآیند این .شودمی استفاده مرزی شرایط
 لذا و دارد را سازیپیاده امکان نیز ماهواره درون( عصبی شبکه

 واژه از استفاده. باشد داشته Onboard سازی پیاده قابلیت تواندمی

 که است فرآیند این انجام از بعد به مربوط Online یا "برخط"
 شرایط با مسئله هیچ درگیر پیشنهادی غیرخطی کنترلر سازیپیاده

سپس این رویکرد جدید در  .شودنمی( TPBVP) دوگانه مرزی
زی ساآزمایشگاهی برروی پلتفرم اجرا گردید و نتایج شبیهمحیط 

 آزموندی را نشان داد. نتایج اعملکرد مناسب روش پیشنه
به ت بدر روش پیشنهادی نس خطادهد آزمایشگاهی نشان می

یافته بهبود  %30حدود دربا ضرایب ثابت کلاسیک  PID رکنترل
  .است

برای کارهای آینده استفاده از توابع درجه بالاتر برای تابع 
های جدید به تابع معیار تنظیم بهره و همچنین وارد کردن ترم

 گردد.پیشنهاد می

 تعارض منافع

 گونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشده است.هیچ
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