
 

Received: 2018.03.17, Accepted: 2018.09.12 

Vol. 11 / No. 3/ Fall 2018 

Satellite 3Axis Attitude Control Using the 
Combination of Reaction Wheels and 

Thrusters 
E. Maani1, H. Nejat Pishkenari2 and A.R. Kosari3* 

1. Department of Engineering Science, University of Tehran 

2. Department of Mechanical Engineering, Sharif University of Technology 

3. Department of New Sciences and Technologies, University of Tehran 
*Postal Code: 1439957131, Tehran, IRAN 

kosari_a@ut.ac.ir 

In this paper, the combination of reaction wheels and thrusters is applied to attitude 
control of a satellite. First, governing equations of satellite attitude dynamics are given 
using quaternion and PID controller is designed based on the satellite quaternion to 
determine the applied control torque. By applying the reaction wheels physical 
constraints such as its maximum torque, its maximum momentum and maximum power on 
the desired torque, reaction wheels angular momentums and torques are found. The 
obtained results show that the unsaturated reaction wheels capabilities in attitude 
control. Results also show that the wheels saturation leads to error in control and 
increases the Euler angles and quaternion’s. Satellite thrusters are utilized to reaction 
wheels de-saturation and attitude control simultaneously.Three different strategies are 
proposed in this paper for wheels de-saturation using thrusters. Two well known methods, 
pulse width modulator (PWM) and pulse width pulse frequency (PWPF) modulator are 
used to attitude control using thrusters. All methods are compared together and the 
optimal method is proposed for the satellite attitude control. This paper results can be 
useful in design and control of different class of satellites. 
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پس . گيرد العملي و تراستر مورد بررسي قرار ميدر اين مقاله، كنترل وضعيت ماهواره با استفاده از تركيب چرخ عكس
رلي مناسب براي تعيين گشتاور كنت PIDاز استخراج معادلات حاكم بر ديناميك وضعيت ماهوراه، از روش كنترلي 

اي و گشتاور اعمالي وم زاويهالعملي، مومنتعكس با در نظر گرفتن مدل و قيود حاكم بر چرخ. شوداستفاده مي
دهد تا دست آمده نشان مينتايج به. گردددست آمده و براي شرايط اوليه مختلف آناليز ميالعملي بههاي عكس چرخ
گيرد ولي با اشباع ها با دقت مناسب صورت ميعيت با استفاده از چرخاند، كنترل وضها اشباع نشدهكه چرخزماني
ها از براي اشباع زدايي چرخ. يابدها كنترل وضعيت به درستي صورت نگرفته و زواياي اويلر به شدت افزايش ميچرخ

ه به مقدار مطلوب ها كاهش يابد و هم وضعيت ماهواراي چرخكه هم مومنتوم زاويه شود به طوريتراستر استفاده مي
ارائه شده و نتايج مقايسه  PWPFو  PWMهاي ها با روشسه استراتژي مختلف براي كاهش دور چرخ. كنترل شود

نتايج اين . گرددالعملي ارائه مي هاي عكسشده و روش مناسب براي كنترل وضعيت و از اشباع خارج ساختن چرخ
  .مشابه نيز مفيد واقع شود هايتواند براي كنترل وضعيت ماهوراهمقاله مي

  اشباع، تراستر العملي، ماهوراه، زمين آهنگ، كنترل وضعيت، چرخ عكس: هاي كليدي  واژه

 123علائم و اختصارات

 مقدمه

هاي مختلف يكي از  هاي با مأموريتماهوارهو پرتاب  ساخت ،امروزه
_________________________________ 

  استاديار. 1
 دانشيار. 2
 )نويسنده مخاطب(دانشيار . 3

هاي  هاي تكنولوژي در سراسر دنيا محسوب مي شود و بودجهعرصه
كلاني نيز در سراسر دنيا و كشور ما براي گسترش اين تكنولوژي 

هاي بسيار مهم ماهواره، زير يكي از زيرسيستم .گرددصرف مي
ر سيستم نقش اين زي. استسيستم تعيين و كنترل وضعيت ماهواره 

و يكي از  ماهواره در طول مأموريت را دارد حفظ وضعيت و موقعيت
هاي  در ماهواره. باشددر ماهواره مي هاي بسيار مهمزيرسيستم

مخابراتي، كنترل وضعيت ماهواره به سمت زمين اهميت بسيار 
 و ايجاد خطا در وضعيت ماهواره باعث ايجاد اختلال در يي داردبالا
  . گردد تلوزيوني و راديويي مي هايرنامهب

مطالعات بسيار زيادي در راستاي تعيين و كنترل وضعيت 
براي كنترل . هاي اخير انجام شده استماهواره در طول سال

العملي يا عملگر مغناطيسي استفاده وضعيت معمولا از چرخ عكس
اين مطالعات به طور گسترده هم در داخل و هم خارج . شودمي

࢈ࡳࡴ  اي ماهواره نسبت به مركز جرم در دستگاه بدني مومنتوم زاويه
࢈࢏/࢈࣓  ممان اينرسي ماهوراه در دستگاه بدني

࢈ࡵ  العملي در دستگاه بدنيهاي عكساي چرخزاويهمومنتوم 
࢈ࢃࡾࡴ  دهنده برآيند گشتاورهاي اعمالي به ماهوارهنشان
  ࢈ࢀ  دهنده برآيند گشتاورهاي اعمالي به ماهوارهنشان

࢈࢕/࢈࣓  اي ماهواره نسبت به دستگاه مدارسرعت زاويه  
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به عنوان نمونه كنترل سه محوره يك . گرفته استكشور صورت 
ماهواره مخابراتي مورد بررسي قرار گرفت و بستر تست آزمايشگاهي 

اعملي بر روي هاي عكسپذيري و اشباع چرخ براي بررسي انعطاف
براي  LQR/LTRاز روش . ]1[كيفيت كنترلي ماهواره طراحي شد 

العملي استفاده هاي عكسكنترل وضعيت ماهواره با استفاده از چرخ
خشنود و مريم نگاري يك روش جديد براي كنترل . ]2[شد 

يدي هاي خورشارتعاشات ناشي از ديناميك كوپل ماهواره با پنل
يك الگوريتم جديد براي كنترل  ]4[در مرجع . ]3[ارائه كردند 

هاي مغناطيسي ارائه شده و نتايج ماهواره با استفاده از گشتاوردهنده
 .گذاري شدبه صورت تجربي با استفاده از ميز سه درجه آزادي صحه

هاي بسياري از مطالعات جديد سعي دارند تا با استفاده از الگوريتم
افزاري بكاهند كه هم باعث كاهش  هاي سختتر از تعداد المانقوي

جرم و مصرف توان ماهواره شده و هم قابليت اطمينان آن را 
  .]6,  5[دهد افزايش مي

طيسي العملي و عملگر مغناعملگرهايي مانند چرخ عكس
. باشندامكان ايجاد گشتاور را براي تغيير وضعيت ماهواره دارا مي

توانند نيروي خالص ولي در هنگام كنترل موقعيت به علت اينكه نمي
در اين حالت . ]7[ باشندبه ماهواره اعمال كنند غير قابل استفاده مي

ها خروج گاز با سرعت شود كه اساس كار آناز تراسترها استفاده مي
تراسترها علاوه بر اينكه . ]8[ باشدبالا و اعمال تكانه به ماهواره مي

توانند براي كنترل وضعيت و موقعيت ماهواره مورد استفاده قرار مي
توانند العملي را نيز ميهاي عكسگيرند، نقش از اشباع درآوردن چرخ

بنابراين عمر ماهواره به مقدار سوخت تراستر و در نتيجه . ايفا كنند
العات بسيار زيادي در مط. الگوريتم كنترلي مناسب بستگي دارد

ه از تراستر ارتباط با كنترل وضعيت و موقعيت ماهواره با استفاد
ثير خرابي تراسترها، چيدمان بهينه صورت گرفته است كه تأ

هاي تراسترها، نحوه جايگزيني تراستر سالم و اعمال الگوريتم
بهلوري و جلالي در سال . ]13-9[ست هاكنترلي مختلف از جمله آن

يك روش جديد براي كنترل ماهواره با استفاده از تراستر با  1396
، ]15[در مرجع . ]14[ هاي مختلف ارائه نمودندوجود عدم قطعيت

ماهواره با استفاده از تراستر ارائه شده و از  هاي كنترلي مختلفروش
 .نظر كيفيت و تلاش كنترلي مقايسه شدند

هاي سخت كه براي زيرسيستم تعيين و كنترل يكي از حالت
جا كه از آن .استالعملي ها عكسافتد، اشباع چرخوضعيت اتفاق مي

ا ثابت ر ندر حال مبادله تكانه با ماهواره است تا تكانه آ ًچرخ دائما
را كنترل كند، بعد از گذشت زمان، دور آن  نگه داشته و وضعيت آن

در . به مقدار بيشينه خود رسيده و ديگر قابليت افزايش را ندارد
 شود كه چرخ اشباع شده استاين وضعيت به اصطلاح گفته مي

ها به صفر كاهش يابد، بايد وضعيت براي اينكه دور چرخ. ]16[

. ]17[ ماهواره توسط عملگر مغناطيسي و يا تراستر كنترل گردد
توانند توليد كنند، فرايند به علت نيروي زيادي كه تراسترها مي

افتد در اشباع زدايي با استفاده از تراسترها با سرعت اتفاق مي
زدايي با عملگر مغناطيسي با مرور زمان و به آرامي  كه اشباعحالي

با وجود مطالعات متعددي كه در اين زمينه . ]18[ گيردصورت مي
انجام شده است، تحقيقاتي كه به ارائه روش كنترلي جديد براي 

پردازند زدايي يا كاهش تلاش كنترلي مي كاهش زمان اشباع
. ]19[گيرند ارزشمند بوده و مورد توجه محققان مختلف قرار مي

از يك ايده نو براي اشباع زدايي  2018به عنوان مثال در سال 
هاي خورشيدي ها استفاده شد و آن استفاده از تابش فوتونچرخ
  .]20[بود 

رخ به كنترل وضعيت ماهواره با تركيب چ ،در اين مقاله
ها به براي اينكه چرخ. شودالعملي و تراستر پرداخته مي عكس

اي اي يا سرعت زاويهكه خطاي زاويهسرعت اشباع نشود، زماني
ماهواره خيلي بالاست، ابتدا با تراستر، خطا به مقدار مشخصي 

العملي، وضعيت افته و سپس با استفاده از چرخ عكسكاهش ي
در نهايت اشباع زدايي . گرددماهواره با دقت بيشتري اصلاح مي

ها ها آناليز شده و سه روش براي از اشباع در آوردن چرخچرخ
اين سه روش مقايسه شده و بهترين روش معرفي . گرددپيشنهاد مي

 PWM همچنين الگوريتم. گرددمي

براي كنترل  PWPF5 و 4
وضعيت ماهواره با استفاده از تراستر به كار رفته و ميزان مصرف 

  .گرددديگر مقايسه ميسوخت در دو الگوريتم با هم

  سازي رياضيمدل

در اين بخش معادلات ديناميكي مرتبط با حركت وضعي ماهواره 
اي در اين راستا در ابتدابردار مومنتوم زاويه. ارائه خواهد شد

ره در دستگاه بدني تعريف شده در مركز جرم ماهواره نوشته ماهوا
دستگاه بدني، دستگاه مختصاتي است كه به بدنه . شودمي

ماهواره متصل بوده و مركز آن بر روي مركز جرم ماهواره قرار 
همچنين راستاي اين محورها معمولا در راستاي محورهاي . دارد

يات بيشتر در ارتباط با براي ملاحظه جزئ. باشنداصلي ماهواره مي
رم در دستگاه اي ماهواره نسبت به مركز ج مومنتوم زاويه ௕ீܪ  .مراجعه فرماييد ]21[هاي مختصات مختلف به انواع دستگاه

اي ماهواره نسبت به دستگاه اينرسي در سرعت زاويه ௕/௜௕߱ بدني،
 ோௐ௕ܪممان اينرسي ماهوراه در دستگاه بدني و  ௕ܫ دستگاه بدني،
العملي است كه در دستگاه بدني هاي عكساي چرخمومنتوم زاويه
  .بيان شده است

_________________________________ 
4. Pulse Width Modulator 
5. Pulse Width Pulse Frequency 
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ضعيت ماهواره به صورت طبق رابطه اويلر، معادله حاكم بر و
  :]22[ زير است

برآيند گشتاورهاي اعمالي به  دهندهنشان௕ܶ	 )2(كه در رابطه 
ماهواره است كه در دستگاه بدني بيان شده است كه شامل 

با مشخص شدن گشتاورهاي . استگشتاورهاي اغتشاشي و كنترلي 
العملي، مطابق رابطه ي عكسهااي چرخخارجي و مومنتوم زاويه

اي ماهواره نسبت به دستگاه اينرسي قابل محاسبه ، سرعت زاويه)2(
اي ماهوراه نسبت به دستگاه است كه با توجه به آن، سرعت زاويه

  .باشدقابل محاسبه مي) 3(مدار طبق رابطه 
  

)3( ߱௕/௢௕ = ߱௕/௜௕ − ߱௢/௜௕
  ߱௕/௢௕ ߱اي ماهواره نسبت به دستگاه مدار و ويهسرعت زا௢/௜௕ 

اي دستگاه مدار نسبت به دستگاه اينرسي در دستگاه سرعت زاويه
دست با به. باشدباشد كه با توجه به ديناميك مدار قابل ميبدني مي

ها اي ماهواره نسبت به دستگاه مدار، كواترنيونآمدن سرعت زاويه
  :]23[ آيندمي دستمطابق رابطه زير به

 
)4(  ൮ݍሶ଴ݍሶଵݍሶଶݍሶଷ൲ = ଵଶ൮ 0 −߱ଵ −߱ଶ −߱ଷ߱ଵ 0 ߱ଷ −߱ଶ߱ଶ߱ଷ −߱ଷ߱ଶ 0 						߱ଵ−߱ଵ 0 ൲ቌݍ଴ݍଵݍଶݍଷቍ  

  ߱ଵ ،߱ଶ  ߱وଷ ߱هاي بردار مولفه௕/௢௕ ين نرخ همچن. باشندمي
  :]24[ تغييرات زواياي اويلر نيز برابر است با

  

)5(  
߶ሶ = ߱ଵ + (߱ଶ sin߶ +߱ଷ cos߶) tanߠ  ߠሶ = ߱ଶ cos߶ − ߱ଷ sin߶  ሶ߰ = (߱ଶ sin߶ + ߱ଷ cos߶) sec   ߠ

 روش كنترلي پيشنهادي 

 PIDجا براي تعيين گشتاورهاي كنترلي مناسب از روش در اين
خطاي زواياي كه روش ارائه شده به ازاي راي اينب. گردداستفاده مي

در اين حالت .ها استفاده شده استبزرگ نيز معتبر باشد، از كواترنيون
  :]22[ خواهيم داشت

)6( 
௖ܶ௫ = 2݇௫ݍଵாݍସா − ݇ௗ௫݌ + 2݇௜௫ ׬ ௖ܶ௬ݐସா݀ݍଵாݍ = 2݇௬ݍଶாݍସா − ݇ௗ௬ݍ + 2݇௜௬ ׬ ௖ܶ௭ ݐସா݀ݍଶாݍ = 2݇௬ݍଷாݍସா − ݇ௗ௭ݎ + 2݇௜௭ ׬ ݐସா݀ݍଷாݍ

  .باشدها ضرايب مربوط به كنترلر مي௜݇كواترنيون خطا و  ாݍ  
يين ديناميك ماهواره هاي پاتلاطم سيال عموما در فركانس

بيشتر در ) هانوسان آرايه(اي كه اثرات سازهگردد در حالياحساس مي

اي  لذا منطقي است كه ديناميك سازه. شوندهاي بالا ديده ميفركانس
  . منجر به محدود شدن پهناي باند سيستم كنترل وضعيت ماهواره گردد

داده روش تقريبي تعيين فركانس تقاطع در شكل زير نشان 
  .شده است

 

 ]22[ روش تقريبي تعيين فركانس تقاطع -28شكل 

  :]22[ تقاطع برابر است بافرمول تقريبي فركانس 
)7( ߱௖௢ = ఙೞଶ೤  
  

ت روابط ذيل پارامترهاي ظاهر شده در اين معادله به صور
  :قابل بيان هستند

  

)8(  
ݕ = ீெ഑ೄାீ೏೔೛೚೗೐ଵଶఈ  

ௗ௜௣௢௟௘ܩ = ටቀ಻బ಻ ିଵቁమାర഍మ಻బ಻ଶకට ಻಻బ  

كمينه ممان اينرسي ماهواره بدون باز شدن  ଴ܬدر اين رابطه 
شدن ماهواره اينرسي پس از بازممان  ܬصفحات خورشيدي و 

باشد كه بسته به انتخاب حد بهره مي ఙௌܯܩهمچنين . باشد مي
برايمحاسبه . ]22[ باشدمي 1تا  0عددي بي بعد بين  ߙو است طراح 

شده در  بايستي متغيرهاي بيان) 8(شده طي رابطه  مقادير بيان
ماتريس ممان اينرسي ماهواره به صورت . ندشوها محاسبه فرمول

  :زير فرض شده است
  

ܫ  )9( = ൥1218.6 −7.1 −12.3−7.1 1400.4 −5.5−12.3 −5.5 1307.7൩  
نه ممان اينرسي ماهواره در راستاي عمود بر كمي كهبا توجه به اين

  :بوده و برابر است با yمحور 
଴ܬ )10( = ௫ܫ = 1218.6	kg.mଶ  

ممان اينرسي پنل خورشيدي ماهواره با توجه به ابعاد و وزن آن به 
  :استصورت زير 

௣ܬ )11( = 312.5		kg.mଶ  

)2(  
௕ܫ ሶ߱ ௕/௜௕ = ୢுಸ್ୢ௧ = ሶோௐ௕ܪ + ߱௕/௜௕ ×ቆܫ௕߱೔್௕ + ோௐ௕ܪ ቇ − ܶ௕  
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ن پنل خورشيدي برابر لذا ممان اينرسي معادل ماهواره با در نظرگرفت
  :است با

ܬ )12( = ଴ܬ + ௣ܬ2 = 1218.6 + 312.5 = 1531	kg.mଶ 
راديان بر ثانيه  4ها در حدود اگر فرض كنيم كه فركانس طبيعي پنل

  :ها برابرند باباشد،  آنگاه ضريب سختي هر يك از آرايه

ܭ )13( = ݉σଶ = 25 × 4ଶ = 400	N/m
ξبا فرض  =   :]25[تخواهيم داش 0.003

 
  
)14( 

c = 2ξσm = 0.6σୱ = ටߪ ௃௃బ = 4ටଵହଷଵଵଶଵ଼ = 4.48 ୰ୟୢୱ ξୱ = ξට ௃௃బ = 0.005ටଵହଷଵଵଶଵ଼ = 0.0034 
  :داريم )8(لذا با توجه به رابطه 

 
ௗ௜௣௢௟௘ܩ )15( = ඨቀ಻బ಻ ିଵቁమାర഍మ಻బ಻ଶకට ಻಻బ = 30.4 = 29.6	db 

ఙௌܯܩبا فرض  = 6	db  ߙو =   :داريم 0.8

ݕ )16( = 3.71
  :برابر است با) 7(بنابراين فركانس تقاطع  طبق رابطه 

)17( ߱௖௢ = ఙೞଶ೤ = ସ.ସ଼ଶయ.ళభ = 0.34 rad/s
فركانس بالا، بيشترين پهناي باند قابل دسترسي در ماهواره را 

در شرايط وجود مدهاي بالاتر و اثرات . دهدبه طور تقريبي نشان مي
فرض كنيد كه يك مد . شودتلاطم سيال، وضع از اين بدتر هم مي

به منظور جلوگيري از تحريك . داشته باشيم  ௖௢߱تلاطم نزديك 
فاز استفاده شود و  پس –فاز  ست از يك جبرانساز پيشاين مد بهتر ا

  .زمان از مقدار كوچكتري از پهناي باند استفاده نمودهم
العملي، گشتاورهاي فوق بايد هاي عكسبراي كنترل با چرخ

بر طبق . ها به ماهواره اعمال گردداي چرخبا تغيير مومنتوم زاويه
  :قانون سوم نيوتون مي توان نوشت

  

 
)18( ௗுೃೈௗ௧ = −ቌ ௖ܶ௫௖ܶ௬௖ܶ௭ቍ  
  

هاي العملي محدوديتمشكل اصلي در كنترل با چرخ عكس
العملي در واقع يك عكس چرخ. باشدالعملي ميعكس فيزيكي چرخ

باشد، باشد كه داراي سه محدوديت فني اساسي ميمي DCموتور 
و مومنتوم  ୫ܲୟ୶ن بيشينه، ، توا୫ܶୟ୶ گشتاور بيشينه اعمالي،

  .୫ୟ୶ܪ اي بيشينه موتور، زاويه
جا پارامترهاي موتور به صورت براي موتور به كار رفته در اين

  :استزير 
  

 
)19( 

ெܶ௔௫ = 0.30N.m,  ܪ୑ୟ୶ = 5N.m. s  
ெܲ௔௫ = 100W  

  

محدوديت براي گشتاور اعمالي در هر  دتوان بيشينه باعث ايجا
  :توان نوشت براي بررسي اين محدوديت مي. شوداي ميزاويهسرعت 

)20( ܲ
اي رابطه اي بر حسب مومنتوم زاويهبا جايگذاري سرعت زاويه

  :آيد دست مي هب) 20(
)21( ܲ

رين مقدار گشتاور بر اساس محدوديت توان بنابراين بيشت
  :آيددست مي به صورت زير بيشينه به

)22( ܶ = ௉೘ೌೣூೢு೘ೌೣ = 0.32N.m. s  
باشد، لذا محدوديت توان كه اين مقدار، از گشتاور بيشينه بزرگتر مي

اگر اين اتفاق . كندجا اعمال نميبيشينه، محدوديت خاصي در اين
سازي، بايد با توجه به سرعت افتاد، در هر گام زماني در شبيهنمي
اعمالي توسط آن محاسبه گرديده و  تاور بيشينهاي ماهواره، گشزاويه

  . شددر مسئله اعمال مي
اگر گشتاور كنترلي به دست آمده از كنترلر از مقدار بيشينه 

همچنين اگر . گرددبيشتر باشد، گشتاور بيشينه توسط چرخ اعمال مي
اي چرخ به مقدار بيشينه برسد، چرخ ديگر قادر به مومنتوم زاويه
براي اعمال اين قيود بر روي مدل چرخ .نخواهد بود اعمال گشتاور

  .كنيمالعملي از قانون زير استفاده ميعكس

)23( 
| ோܶௐ௜| =ቐ 0 |ℎோௐ௜| > ௠௔௫௖ܶ௜ܪ |ℎோௐ௜| ≪ ௠௔௫ܪ ܽ݊݀	| ௖ܶ௜| ≪ ௠ܶ௔௫௠ܶ௔௫ |ℎோௐ௜| ≪ ௠௔௫ܪ ܽ݊݀	| ௖ܶ௜| > ௠ܶ௔௫  

ோܶௐ௜  ݅گشتاور اعمالي توسط چرخ در راستاي ،௖ܶ௜  گشتاور
مومنتوم  ℎோௐ௜و  ݅دست آمده از كنترلر براي راستاي كنترلي به

 .باشدمي ݅	اي چرخ در راستاي زاويه

  العملينتايج كنترل با چرخ عكس
اره را از شرايط خواهيم جهت ماهو كنيم مي در اين قسمت فرض مي

زواياي اويلر (روي به سمت زمين اوليه مشخص به حالت نشانه
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σبه عنوان نمونه براي پارامترهاي . كنترل كنيم) صفر = 0.1 ، ωୡ୭ = ξ و 0.34 = ଴∅ و شرايط اوليه 0.7 = −0.39଴ ،
θ଴ = 0.33଴  وψ଴ = 0.12଴ بر ) درجه(، تغييرات زواياي اويلر

	.نشان داده شده است 2شكل در ) ثانيه(حسب زمان 

  
  تغييرات زواياي اويلر -29شكل 

مشخص است، زواياي اويلر به  29شكل همانطور كه از 
  .انددرستي به صفر كنترل شده

العملي و قيود فني آن بر با اعمال مدل چرخ عكس
. آيددست ميها بهرلر، گشتاور اعمالي توسط چرخگشتاورهاي كنت

مشخص است كه در لحظاتي كه گشتاور كنترلر از گشتاور بيشينه 
୫ܶୟ୶(چرخ  = 0.3Nm (بيشتر باشد، گشتاور بيشينه توسط چرخ 

  .نشان داده شده است 3 گردد كه در شكلاعمال مي) متر. نيوتن(

  
  هااعمال شده توسط چرخگشتاورهاي  -30شكل 

بر  4شكل  ها درچرخ) ثانيه .متر .نيوتن(اي تغييرات مومنتوم زاويه
مشخص است كه سرعت . نشان داده شده است) ثانيه(حسب زمان 

ها بعد از كنترل ماهواره به مقاديري كوچك همگرا اي چرخزاويه
مشخص است كه هر چقدر شيب  4و  3با مقايسه شكل .شده است

اي بيشتر باشد، گشتاور اعمالي توسط چرخ مومنتوم زاويه نمودار

اي هايي كه شيب نمودار مومنتوم زاويهبيشتر خواهد بود و در زمان
  .برابر صفر شده است، گشتاور اعمالي چرخ صفر شده است

  
  ها در سه جهتاي چرختغييرات مومنتوم زاويه -31شكل 

  هااشباع چرخ
طاي اوليه زواياي اويلر بزرگ باشد يا گشتاورهاي تكين به وقتي خ

هاي ماهواره وارد گردد، نياز به اعمال گشتاور بزرگتر توسط چرخ
گردد و در نتيجه اين عملگرها ها ميالعملي باعث اشباع چرخعكس

با افزايش شرايط اوليه زواياي . ديگر قادر به اعمال گشتاور نيست
૙∅اويلر به مقادير  = −2.6଴  ،θ଴ = 2.2଴  وψ଴ = 2.4଴ ،

ها  اي چرختغييرات مومنتوم زاويه. شوندها دچار اشباع ميچرخ
  .نشان داده شده است 5در اين حالت در شكل )  ثانيه.متر.نيوتن(

  
  ها در سه جهتاي چرختغييرات مومنتوم زاويه -32شكل 
دهنده مود اشباع نشان 5شكل  در) بي بعد( SMپارامتر 

شدن اين پارامتر در واقع  1. باشدمي 1و  0باشد كه به صورت  مي
ها وارد مود اشباع شده دهد كه دست كم يكي از چرخنشان مي

اي طور كه مشخص است، با رسيدن مومنتوم زاويههمان. است
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. چرخ به مقدار بيشينه، مومنتوم چرخ در اين مقدار ثابت مانده است
اي چرخ ديگر قابل افزايش نبوده و گشتاور  بنابراين سرعت زاويه

چزخ كه متناسب با تغييرات دور چرخ است برابر با صفر خواهد 
نشان  6در اين حالت در شكل ) جهدر(تغييرات زواياي اويلر . بود

كه كنترل زواياي اويلر در اين  مشخص است. داده شده است
  .حالت موفق نبوده است

كه كنترل وضعيت ماهواره به درستي صورت گيرد، نبراي اي
ها، بايد با استفاده از تراسترها از اشباع خارج هنگام اشباع شدن چرخ

دهندكه هم در اين حالت تراسترها كنترل وضعيت را انجام مي. گردد
ها را خنثي كرده و هم وضعيت بايد گشتاور ناشي از كاهش دور چرخ

در بخش بعدي، از اشباع .نظر كنترل كنند ماهواره را به مقدار مورد
  .گرددها به صورت مفصل بررسي ميدرآوردن چرخ

  العمليهاي عكساز اشباع خارج كردن چرخ
العملي، يك پارامتر با عنوان مود براي از اشباع در آوردن چرخ عكس 

گردد، كنترل ماهواره به گردد كه وقتي اين مود فعال مياشباع تعريف مي
گرددكه يكي از زماني فعال ميمود اشباع . گرددسوييچ مي تراستر
يابد كه العملي به اشباع مي رسد و تا زماني ادامه ميهاي عكس چرخ

با فعال . ها در يك محدوده مشخص قرار گيرداي همه چرخمومنتوم زاويه
العملي با بيشترين نرخ هاي عكساي چرخشدن مود اشباع، مومنتوم زاويه

در اين حالت . كنندشروع به كاهش مي) يشترين گشتاورب( ممكن 
هاي تراسترها دو وظيفه خنثي كردن گشتاور ناشي از كاهش دور چرخ

تعيين . العملي و كنترل زواياي اويلر ماهواره را به عهده مي گيرندعكس
. نيسترسد، ساده سازي آن چنان كه به نظر ميمود اشباع از لحاظ شبيه

اي در يك لحظه مشخص تعيين كننده مود اشباع زاويهچرا كه مومنتوم 
ممكن . كننده است ها تعيين اي، بلكه سابقه زماني مومنتوم زاويهنيست

اي كمي باشند ولي به اين علت كه در ها داراي مومنتوم زاويهاست چرخ
 .حال خارج شدن از اشباع باشند، مود اشباع فعال باشد

و  PWMز تراسترها از روش براي كنترل وضعيت با استفاده ا
PWPF 12در اينجا فرض شده است كه ماهواره داراي . شوداستفاده مي 

در واقع براي هر راستا دو تراستر در نظر گرفته شده است كه . تراستر باشد
  .كنندبا روشن شدن همزمان با همديگر يك گشتاور خالص ايجاد مي

باع در آوردن رفته براي از اشبراي تاييد الگوريتم به كار 
العملي، براي شرايط اوليه سوم، كنترل سيستم را هاي عكس چرخ

طور كه توضيح داده شد، جا هماندر اين. دهيممورد بررسي قرار مي
ها اي تمام چرخرسد كه مومنتوم زاويهمود اشباع زماني به اتمام مي

داخل يك محدوده مجاز از پيش تعيين شده قرار گيرند كه در 
h୳ୱاين مقدار برابر جااين = 0.20Nms		  در نظر گرفته شده
و  )ثانيه.متر.نيوتن(اي تغييرات مومنتوم زاويه 34 شكل. است
  .دهدشدن مود اشباع را نشان مي فعال

ها، مشخص است كه با اشباع شدن چرخ 7از شكل 
ها با نرخ ثابتي اي چرخموداشباع فعال شده و سرعت زاويه

ها به اي همه چرخبا رسيدن مومنتوم زاويه. كاهش يافته است
مقدار مشخص، مود اشباع خاموش شده و كنترل وضعيت 

طور كه مشخص  همان. ها سپرده شده استماهواره به چرخ
اي كه در لحظه خروج از اشباع، مومنتوم زاويهاست، به سبب اين

به علت . كندواره گشتاور اعمال ميداراي شيب است، به ماه
ها داراي وجود اين گشتاور در لحظه خروج از اشباع، چرخ

رسم . باشند اي زيادي در پايان فرابند كنترلي ميمومنتوم زاويه
دهنده اين است  نشان 35شكل در ) درجه(تغييرات زواياي اويلر

ت ماهواره در اين حالت به درستي صورت گرفته كه كنترل وضعي
  .است

  
  هاتغييرات زواياي اويلر در حالت اشباع چرخ -33شكل 

  
  ها در مود اشباعاي چرختغييرات مومنتوم زاويه -34شكل 
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  تغييرات زواياي اويلر -35شكل 

  
  تغييرات نيروي اعمال شده توسط تراسترها در سه جهت -36 شكل

  

داده شده  نشان 36 شكلدر ) نيوتن(تغييرات نيروي تراسترها
براي تعيين نيروي  PWMسازي از روش در اين شبيه. است

  .تراسترها استفاده شده است
ها با شيب د، كاهش دور چرخشنيز اشاره  طور كه قبلاًهمان

گردد كه ها مياي مانده در چرخثابت، باعث ايجاد مومنتوم زاويه
براي . گرددها تحت اغتشاشات خارجي ميتر چرخباعث اشباع سريع

ها تژي دوم براي كاهش دور چرخكاهش مومنتوم مانده، استرا
  :گرددصورت زير تعريف مي به

)24( ݀ℎ݀ݐ = − ௠ܶ௔௫ℎ௠௔௫ ℎ 

طبق رابطه فوق، نرخ كاهش مومنتوم، متناسب با مومنتوم 
در نتيجه با كاهش مومنتوم، شيب تغييرات آن نيز . باشداي ميزاويه

كاهش يافته و در لحظه خروج از اشباع، گشتاور مانده زيادي در 
اي تغييرات مومنتوم زاويه 37 شكل. ها وجود نخواهد داشتچرخ
مشخص است . دهددر اين حالت را نشان مي) ثانيه.متر.نيوتن(هاچرخ

ها به شدت كاهش يافته ولي اي مانده در چرخكه مومنتوم زاويه
  .زمان مود اشباع افزايش يافته است

براي كاهش زمان مود اشباع در استراتژي دوم، استراتژي سوم 
در . في مي كنيم كه به نوعي تركيبي از دو استراتژي قبلياسترا معر

دهيم ولي اي را با بيشترين نرخ كاهش مياين روش، مومنتوم زاويه
اي كاهش يافته است، شيب در لحظات آخر كه مومنتوم زاويه
  .گيريماي در نظر ميكاهش را متناسب با مومنتموم زاويه

 
)25( ቐௗ௛ௗ௧ = − ௠ܶ௔௫݊݃݅ݏ(ℎ)					ℎ > 0.5ௗ௛ௗ௧ = − ௠ܶ௔௫ ௛௛೘ೌೣ 								ℎ ≤ 0.5   

) ثانيه .متر .نيوتن( هااي چرخمومنتوم زاويه تغييرات 38 شكل
 شكل .دهددر استراتژي سوم را نشان مي) ثانيه(را بر حسب زمان 

- دهد كه استراتژي سوم از استراتژي اول و دوم مناسبنشان مي 38

تر است چرا كه هم مومنتوم مانده بسيار كاهش يافته و هم زمان 
 .باشداشباع همانند استراتژي دوم زياد نمي

براي انتخاب روش و استراتژي مناسب براي كنترل وضعيت و 
جا نتايج سه العملي، در ايني عكسهااز اشباع خارج كردن چرخ

با همديگر  PWPFو  PWMاستراتژي و همچنين نتايج مربوط به 
لازم به ذكر است كه از آوردن نمودارهاي مربوط . گردندمقايسه مي

  .جا اجتناب شده استدر اين PWPFبه 

  
  ي دومها براي استراتژاي چرختغييرات مومنتوم زاويه -37 شكل

  
  ها براي استراتژي سوماي چرختغييرات مومنتوم زاويه -38 شكل
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ها از اشباع ميزان مصرف دو پارامتر بسيار مهم در خارج كردن چرخ
العملي هاي عكسسوخت تراسترها و همچنين مومنتوم مانده چرخ

مجدد ها باقي بماند اشباع هرچقدر مومنتوم زيادي در چرخ. است
تر صورت گرفته و نياز به مصرف سوخت دوباره تراسترها ها سريعآن

مجموع زمان روشن بودن همه  1 بنابراين در جدول. خواهد بود
تراسترها براي سه استراتژي مختلف كاهش دور و همچنين دو 

همانطور . اندبا يكديگر مقايسه شده PWPFو  PWMروش كنترل 
ها، مدت زمان روشن همه حالت كه از اين جدول مشخص است، در

. است PWMتر از روش كم  PWPFبودن تراسترها در روش 
علاوه بر اين، استراتژي اول نيز در حالت كلي همين برتري را 

عيب اصلي استراتژي اول . هاي دوم و سوم داردنسبت به استراتژي
مومنتوم  اين است كه به علت شيب ثابت كاهش دور،2طبق جدول

 .باشداين روش در انتهاي مانور بيشتر از دو روش ديگر مي مانده در

 هاي مختلفبراي حالت) ثانيه( زمان روشن بودن تراسترها -1جدول 

  راسترهاتروش كنترل 
  استراتژي كاهش دور

  سوم  دوم  اول
PWM 89/2 75/3 24/3 
PWPF 73/2 276/2 44/2 

 ها در انتهاي مانورمانده در چرخ) ثانيه.متر.نيوتن(اي بيشينه مونتوم زاويه - 2جدول 

 
، مشخص است كه 2و  1 دست آمده در جدولبا مقايسه نتايج به

به علت زمان  PWPFاستفاده از استراتژي سوم و روش كنترلي 
ن تراسترها و مومنتوم مانده مناسب، روش تر براي روشن بودكم

 .العملي استهاي عكسخارج كردن چرخمناسبي براي از اشباع 
تاثير ) PWMيا  PWPF(البته در حالت كلي نوع الگوريتم كنترل 
  .بسيار زيادي بر روي نتايج كنترلي ندارد

 گيرينتيجه

ك ماهواره با استفاده از چرخ در اين مقاله، كنترل وضعيت ي
العملي و تراستر مورد العملي و همچنين با تركيب چرخ عكس كسع

براي اين منظور معادلات ديناميكي . بررسي و آناليز قرار گرفت
براي تعيين   PIDبعد استخراج شده و از روش كنترل 3ماهواره در 

سه استراتژي مختلف . گشتاور كنترلي مناسب به ماهواره استفاده شد

و  PWMها ارائه شده و از دو روش خبراي خروج از اشباع چر
PWPF شدن تراسترها استفاده  براي تعيين زمان روش و خاموش

تر براي شد و نشان داده شد كه استراتژي سوم به علت زمان كم
روشن بودن تراسترها و مومنتوم مانده مناسب، روش مناسبي براي 

 همچنين نشان. استالعملي هاي عكساز اشباع خارج كردن چرخ
روي نتايج  PWPFو  PWMثير دو الگوريتم كنترلي داده شد كه تأ

 .استپوشي كنترلي قابل چشم
ھای مشابه تواند برای کنترل وضعيت ماھوراهنتايج اين مقاله می
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