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Short Abstract 

In this paper, a novel output redefinition is presented for attitude control of a flexible spacecraft. Attitude maneuvers induce undesirable vibration in 

the flexible appendages that degrades attitude control system performance. The attitude pointing and stabilization requirements of today advance space 
missions show the undesirable vibration suppression importance. If the flexible appendage tip-point is selected as the system output, the system model 

is nonminimum phase. The output redefinition method is an effective method to make the model minimum phase. By a deeper insight about the output 

redefinition method, a novel systematic method is presented such that the attitude control system performance is modified. Then, a nonlinear H∞ attitude 
control method is designed based on the redefined model system. For the situation that modal variable are not measurable, a modal observer is presented. 

The simulation results verify the presented method effectiveness in a flexible spacecraft attitude control problem in presence of the mode uncertainties 

and unknown disturbances. 

 

Keywords 

Output redefinitoin, Attitude control, H∞, nonlinear, flexible, spacecraft. 
 

1- Short Introduction 

In the litrature, the spacecraft hub atittude angles are selected as the system output. Therefore, the attitude control system has an intristic delay in the 
flexible appendages vibraion suppression. Because, it can recognize the flexible appendage vibration if its coupling effect is sensed as an internal 

unknown disturbance torque. If the flexible appendage tip-point is selected as the system output, the system model makes nonmimum phase. The output 

redefinition method is an effective method to make the system model minimum phase. But in this paper, a novel systematic output redefinition method 
is presented to make the system model minimum phase and modify the attitude control system performance, simultaneously. 

 

2- Proposed Work and Methodology 

It the presented output redefinition method, inspired by backstepping method, output redefinition is done in two steps: first, the angular velocity is 

redefined such that the redefined zero dynamic can be controlled by the angular redefinition term. There is no constraint for this term calculation. In 

this paper, a linear feedback mehod is used to calculate the angular redefinition term. Then, based on the kinematic equations, MRPs are redefined. A 
new desired trajectory is calculated such that the actual MRPs tracking error tends to zero. To demonstrate a fair comparison in the flexible appendages’ 

vibration suppression, the proposed method is compared with conventional (without output redefinition) nonlinear H∞ attitude control method in the 

presence of the model uncertainties (%20 uncertainty in the inertia matrix) and unknown disturbances (bias and sinusoidal environmental disturbances, 
micro-vibration and Guassian noise). 

 

 
Fig 1. Simulation results: Euler angles steady state error in presence of model uncertainties and unknown disturbances 

 

 
Fig 2. Simulation results: Angular velocity steady state error in presence of model uncertainties and unknown disturbances 

 

 
Fig 3. Simulation results: Modal variables in presence of model uncertainties and unknown disturbances 

 
As seen in the simulation results, the proposed method vibration suppression is more effective than the conventional attitude control method. 

3- Conclusion 

In this paper, a novel systematic output redefinition method is presented. Output redefinition is done in a new 2-step way. The redefinitoin term is 
calculated such that not only the system model is minimum phase, but also the attitude control system performance is modified such that the vibration 

suppression is done more effective. After output redefinition, the redefined system model is used to design a nonlinear H∞ attitude control system. Then 

a modal observer is desinged and it’s proved that the closed-loop control system (including the nonlinear H∞ controller and modal observer) is H∞. The 
simulation results show the effectiveness of the proposed method in attitude control problem. It’s shown that using the proposed method, the vibration 

suppresion is done more effectively. 
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 پذیرانعطافماهواره  کی یرخطیغ تیجهت کنترل وضع یخروج فیمند بازتعرروش نظام کی
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 چکیده

در  ایخواستهنوسانات ناوضعیت مانورهای ارائه شده است. پذیر کنترل وضعیت یک ماهواره انعطاف منظوربهدر این مقاله یک روش بازتعریف خروجی جدید 

های روی و پایدارسازی وضعیت ماهواره در مأموریتالزامات نشانهدهد. تحت تأثیر قرار مید که کارایی کنترل وضعیت ماهواره را نکنپذیر ایجاد میهای انعطافمکانیزم

د، مدل انتخاب شو سیستمخروجی مدل  عنوانبهپذیر انعطاف زمیمکانانتهایی  دهد. اگر نقطهرا نشان می نوساناتاین ، اهمیت حذف مؤثر امروزی فضایی پیشرفته

تر به کردن مدل سیستم است. در این مقاله برای اولین بار با نگاهی عمیق فاز نهیکم منظوربههای مؤثر شود. بازتعریف خروجی یکی از روشسیستم ناکمینه فاز می

سپس یک ود. ش، علاوه بر کمینه فاز کردن مدل سیستم، کارایی سیستم حلقه بسته کنترل وضعیت بهبود داده میمندنظاماین روش با یک روش بازتعریف خروجی 

گر مودال ، یک مشاهدهندگیری نیستشود. برای حالتی که متغیرهای مودال قابل اندازهغیرخطی برای مدل بازتعریف شده طراحی می H∞کننده وضعیت کنترل

پذیر در حضور عدم قطعیت در مدل و اغتشاشات سازی، کارایی روش بازتعریف خروجی ارائه شده در کنترل وضعیت یک ماهواره انعطافنتایج شبیه .شودطراحی می

 دهد.نامعلوم را نشان می
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 مقدمه -1

های پذیر به طور گسترده در مأموریتهای انعطافهای اخیر، ماهوارهدر سال

. نیاز به پایدارسازی سریع و دقیق وضعیت ماهواره، [1اند ]فضایی استفاده شده

[. 2را به یک مبحث چالشی تبدیل کرده است ] های فضایی امروزیمأموریت

های اخیر، مسئله کنترل وضعیت علی رغم ارائه مقالات متعدد در دهه

[. مانور بزرگ، 3شود ]پذیر هنوز یک مسئله باز تلقی میهای انعطافماهواره

ر پذیعدم قطعیت در مدل و اغتشاشات محیطی کنترل وضعیت ماهواره انعطاف

 [.6-4کند ]های جدید به این مسئله اضافه میچالش

پذیر ارائه شده، زوایای وضعیت هاب صلب ماهواره انعطافمقالات در اغلب 

[. 34-7 و 4خروجی مدل دینامیکی وضعیت در نظر گرفته شده است ] عنوانبه

وم اغتشاش نامعل عنوانبهپذیر های انعطافبدین ترتیب، اثر نوسانات مکانیزم

داری وه بر پایکننده وضعیت باید علاداخلی ماهواره در نظر گرفته شده و کنترل

و غلبه بر عدم قطعیت در مدل و اغتشاشات نامعلوم  و ردیابی وضعیت هاب صلب

 بر این اغتشاش داخلی نیز غلبه کند. محیطی،

زمان  یانیپا یمود لغزش، [7]مقاوم مود لغزشی کننده وضعیت کنترل

برای مانور وضعیت ارائه شده  [11-9] نیتکنا یانیپا یمود لغزشو  [8]محدود 

 در را ییهایدگیچیپ و مشکلات ها،در آن 1نگیکه مشکل چتر یدر حال است.

که با برخی اصلاحات جزئی خارج از  [12] کندیم جادیا یاتیعمل یکاربردها

 [.15-13] را کاهش داد آنتوان اثر فرآیند اثبات پایداری، می

، مود لغزشی پایانی [17 و 16بالاتر ]های کنترل مود لغزشی مرتبه روش

با سیگنال [ 27-23مود لغزشی زمان ثابت ] [ و22-18انتگرالی زمان محدود ]

ارائه شده است. در حالی برای کنترل وضعیت ماهواره کنترلی بدون چترینگ 

های نظری و محاسبات سنگین استفاده از این های ناشی از تحلیلکه پیچیدگی

 .[24کند ]ردهای عملیاتی محدود میها را در کاربروش

مورد  ریاخ یهادر سال زیجامع ن یکنترل یتئور کی عنوانبه H∞ کنترل

 یکینامیکه به مدل د یخط H∞اغلب از روش [. 82توجه قرار گرفته است ]

تکنیک مجموع [. 33-29] شودیاستفاده م شودیشده اعمال م یسازیخط

پذیر مورد توجه قرار یک ماهواره انعطاف H∞مربعات در مسئله کنترل وضعیت 

برای کنترل وضعیت  HJI معادله/نامعادله[. در حالی که حل 4گرفته شده است ]

رسد برای کاربرهای عملیاتی پذیر پیچیده بوده و به نظر میماهواره انعطاف

 مبتنی بر روش پسگام غیرخطی H∞[ یک روش 34در مرجع ]مناسب نیست. 

 ریپذانعطافکنترل یک بازوی  منظوربه HJIبدون نیاز به حل معادله/نامعادله 

 های اخیر را ندارد.ارائه شده است که مشکلات روش

به دلیل انتخاب زوایای وضعیت های کنترل وضعیت فوق، در تمامی روش

پذیر، یک تأخیر خروجی مدل دینامیکی ماهواره انعطاف عنوانبههاب )صلب( 

ده کننزیرا، کنترل وجود دارد. ریپذانعطافهای ر حذف نوسانات مکانیزمذاتی د

ه ک پذیر حذف کندهای انعطافتواند نوسانات را در مکانیزممی وضعیت زمانی

ع نیاز به مانور سری باشد. صیتشخقابلنوسانات در وضعیت هاب ماهواره این اثر 

کاهش این تأخیر ذاتی را و زمان نشست کوتاه حذف نوسانات، اهمیت حذف یا 

 [.2دهد ]نشان می

خروجی  عنوانبهمکانیزم فضایی را  2نقطه انتهاییتوان یک ایده می عنوانبه

در صورت بروز انعطاف در مکانیزم فضایی،  بنابراینسیستم در نظر گرفت. 

لازم شود. وضعیت شناسایی و حذف می کنندهکنترلتوسط  مستقیماًو  بلافاصله

فضایی معادل زوایای  زمیمکاناین خروجی با حذف انعطاف در ت که به ذکر اس

ترین چالش این روش، ناکمینه اصلی وضعیت هاب ماهواره )حالت قبل( است.

                                                                        
1 Chattering 

2 Tip-Point 

3 Dynamic inversion 

به دلیل ناپایدار شدن دینامیک داخلی )دینامیک مکانیزم  شدن مدل سیستمفاز 

برای کنترل وضعیت ماهواره  شدهارائههای است و اغلب روش (پذیرانعطاف

 [.35نیستند ] استفادهقابل )با مدل کمینه فاز( پذیرانعطاف

های مؤثر و کاربردی در کنترل روش بازتعریف خروجی، یکی از روش

 [:36گیرد ]های ناکمینه فاز است. این روش در دو مرحله انجام میسیستم

 )دینامیک که مدل سیستم کمینه فاز یاگونهبه یک خروجی جدید -1

 .شودتعریف می شود،داخلی پایدار( 

برای خروجی جدید تعریف  یاگونهبهیک مسیر مطلوب جدید  -2

در  شدهفیتعر، مسیر مطلوب شود که خروجی اصلی سیستممی

 را ردیابی کند.مسئله کنترلی 

 ریپذماهواره انعطاف تیدر مسئله کنترل وضع یخروج فیبه کاربرد بازتعر

 کیحوزه مربوط به  نیدر ا شدهارائهکم پرداخته شده است و مقالات  یلیخ

 بیشامل ترک یخروج فیمقالات، بازتعر نی[. در ا39-37 و 35مؤلف است ]

 دالمو یرهایهاب ماهواره و بردار متغ تیوضع لریاو یایزوا یخروج یخط

شده،  فبعد از بازتعریف خروجی، سیستم بازتعریاست.  ریپذانعطاف یهازمیمکان

[ و 37-39] مبتنی بر سنتز 3دینامیک یریگمعکوسهای با یکی از روش

 یسازهیشب جیطبق نتا شود.[ کنترل می35] تطبیقی 4کنترل سوپرپیچشی

و  ستمیفاز شدن س نهیموجب کم یخروج فی[، بازتعر39-37 و 35مراجع ]

 در یریتأثبازتعریف ارائه شده، روش  نیا یآن شده است. ول یداخل یداریپا

مثل حضور عدم  هاحالت یدر برخ ینداشته و حت یحلقه کنترل ییبهبود کارا

در  تیکنترل وضع ستمیس ییباعث بدتر شدن کارا ستم،یدر مدل س تیقطع

 حذف نوسانات شده است.

 فیبه کاربرد روش بازتعر ترقیعم یبتوان با نگاه رسدیبه نظر م کهیدرحال

 کینامی)د یداخل کینامید ر،یپذانعطاف یهاماهواره تیدر کنترل وضع یروجخ

از ف نهیکم) یداریاصلاح کرد که علاوه بر پا ایگونهبه( را پذیرانعطافبخش 

 .ابدینوسانات بهبود  ییرایدر م تیحلقه کنترل وضع یی(، کاراستمیشدن س

 برای جدید بازتعریف خروجی و تحلیلی مندنظام در این مقاله یک روش

پذیر ارائه شده است. بازتعریف خروجی کنترل وضعیت یک ماهواره انعطاف

 نآدینامیک شود که علاوه بر پایدارسازی دینامیک داخلی، انجام می ایگونهبه

عد از ب. یابدکارایی حلقه کنترل وضعیت را بهبود اصلاح کند که  ایگونهبهرا 

[، یک 40[ و ]34بازتعریف خروجی با الهام گیری از مراجع ]اتمام فرآیند 

سیستم وضعیت غیرخطی برای کنترل  H∞کننده وضعیت به روش کنترل

 5تأمین مقادیر متغیرهای مودال منظوربهشود. بازتعریف شده طراحی می

 گردر بازتعریف خروجی و تعریف قانون کنترل، از یک مشاهده مورداستفاده

شود که سیستم حلقه بسته کنترلی شود. اثبات میستفاده می[ ا41مودال ]

ی گر پایدار مجانبی کلکننده وضعیت و مشاهدهشامل بازتعریف خروجی، کنترل

 د.کنها، میزان مؤثر بودن روش ارائه شده را تأیید میسازیاست. نتایج شبیه

، مدل 2شده است: در بخش  دهیسازمانساختار مقاله به این صورت 

ارائه  یکنترل مسئلهصورتو  پذیرنامیکی و سینماتیکی یک ماهواره انعطافدی

گر مودال کننده وضعیت و مشاهدهشده است. روش بازتعریف خروجی، کنترل

لازم به ذکر است که اثبات قضایا به دلیل محدودیت  ارائه شده است. 3در بخش 

 4ها در بخش سازیهنتایج شبی خلاصه ارائه شده است. طوربهدر صفحات مقاله 

 قرار گرفته است. یموردبررس

4 Super twisting 

5 Modal observer 
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 شرح مسئله -2

 پذیرمدل ماهواره انعطاف -2-1

پذیر از پارامترهای توصیف وضعیت یک ماهواره انعطاف منظوربهدر این مقاله 

ترین دلیل استفاده [ استفاده شده است. مهم42( ]MRPs6) شدهاصلاحرودریگز 

 MRPsاست. 2بازه دورانی از این پارامترها، عدم مشکل تکینگی در

 [42شوند ]زوایای اویلر محاسبه می برحسبزیر  صورتبه

(1)  1 2 3
tan

2
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   

محور  l زاویه اویلر دوران وضعیت هاب ماهواره و MRPs ، بردار که 

 ورتص نیابدین ترتیب سینماتیک سرعت دوران به  اصلی اویلر دوران است.
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 [45شود ]زیر تعریف می صورتبهپذیر مدل دینامیکی ماهواره انعطاف

(5) 
 ( ) ( ) ( )

0

d

T

J J S J J F F

C K F

      
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عدم قطعیت در ماتریس اینرسی  J ،ماتریس نامی اینرسی ماهواره Jکه 

 dبردار سیگنال کنترلی،  N،بردار مختصات مودال به طول  ، ماهواره

2 گشتاور اغتشاشات محیطی،بردار  fC   یی، ماتریس میرا  ماتریس

2ماتریس فرکانس طبیعی،  fمیرایی مودال، 

fK  ماتریس سختی و F 

 است. پذیرانعطافهای بین هاب )صلب( و مکانیزم 7اثر متقابلماتریس 

( 5در مدل دینامیکی، معادلات ) تیقطعدر نظر گرفتن عدم  8ایبا توده

 شودزیر بازنویسی می صورتبه

(6) 
 ( )

0

d

T

J S J F F

C K F

       
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      
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.که  ( )J S J     &@. 

                                                                        
6 Modified Rodriques parameters 

7 Coupling matrix 

8 Lumped 

اغتشاشات محیطی . 1ویژگی 
d و عدم قطعیت در مدل دامنه ،

 [.44 و 43محدود دارند ]

سختی  ماتریس وقطری مثبت نیمه معین  Cمیرایی  سیماتر .2ویژگی 

K [ 45قطری و مثبت معین هستند.] 

)با یکی از  یریگاندازهقابلای وضعیت هاب ماهواره سرعت زاویه. 1فرض 

 ( است.روسکوپیژانواع 

 صفر ریغدارای حداقل یک درایه  Fهای ماتریس تمامی ستون .2فرض 

 کند.این ماتریس نامعادله زیر صدق میام -i؛ یعنی برای ستون هستند

(7) 2
0T

i i iF F F   

ورودی معادلات دینامیک داخلی در معادلات  عنوانبه &اگر  .1لم 

( فرض شود. دینامیک داخلی نسبت به این ورودی کاملاً 6دینامیکی )

 پذیر است.مشاهدهکاملًا پذیر و کنترل

 [ موجود است.46اثبات در مرجع ]اثبات. 
 

 کنترلی مسئلهصورت -2-2

( را در نظر 6( و دینامیکی )2پذیر با معادلات سینماتیکی )ماهواره انعطاف

هاب )صلب( ماهواره در نظر گرفته شده است.  MRPsبگیرید. خروجی سیستم 

غیرخطی برای مانور  H∞کننده وضعیت مسئله کنترلی این است که یک کنترل

روی و نشانه 9همراه با قدرت بالای میرایی نوساناتپایدار  rest-to-restوضعیت 

 دقیق طراحی شود.

 طراحی حلقه کنترلی -3

 سیستم دینامیکی غیرخطی زمان نامتغیر زیر را در نظر بگیرید [34]. 1 تعریف

(8) 
( ) ( )

( )

x f x g x u w

z h x

  




&
 

 بردار ورودی کنترلی،  muبردار حالت،  nxکه 
nw بردار

دینامیکی  جبران سازبردار کارایی است. یک  rzاغتشاشات نامعلوم و 

)علّی،  , )u x t ، کننده کنترلیک∞H است، اگر شرایط زیر برای  10کلی

 شود: محققw(t ( و تمام اغتشاشات غیرخطی 0t>tهای تمام زمان

)حاصل از قانون کنترل ( 10سیستم حلقه بسته ) -1 , )u x t  به

 پایدار مجانبی کلی است. w(t)=0ازای 

00x(t ) = (و شرایط اولیه صفر ) γ به ازای یک عدد حقیقی مثبت -2

 زیر محقق شود:نامعادله 

(9) 
0 0

2 22( ) ( )

t t

t t

z t dt w t dt   

 بازتعریف خروجی -3-1

 شود که مدل سیستمبازتعریف می ایگونهبهدر این مرحله خروجی سیستم 

را  رمدنظ رفتار مطلوبآن ی بوده و دینامیک داخل فاز ناکمینه بازتعریف شده

ت که در این مقاله این اس های روش ارائه شدهیکی از نوآوری داشته باشد.

ام انج)الهام گرفته از روش پسگام( در دو مرحله  تعریف خروجی بازتعریف شده

بازتعریف  MRPsبازتعریف  -2 سپس ای وبازتعریف سرعت زاویه -1گیرد: می

یکی مدل دینامدر سازی خطی گونهچیهیازی به با این روش ن بیترت نیبدشده. 

وجود نداشته و معادلات سیستم  )که هر دو غیرخطی هستند( و سینماتیکی

9 Vibration suppression 

10 Globally 
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 شود.تحلیلی استخراج می صورتبهبازتعریف شده 

ز ا ای بازتعریف شدهبازتعریف معادلات دینامیکی، سرعت زاویه منظوربه

و پارامتر بازتعریف  ای(فرضی معادلات دینامیکی )سرعت زاویهع خروجی جم

3ی اسرعت زاویه شود.حاصل می 

(10)     

یک تابع  ین است که ساسی روش پیشنهادی این مقاله اا هاینوآوریاز 

های مختلف از روش توانو می غیرخطی و متغیر با زمان( است احتمالاً دلخواه )

. بنابراین برای محاسبه آن محدودیت خاصی وجود ندارد و آن را طراحی کرد

های گوناگون برای محاسبه های آن از روشتوان مبتنی بر مسئله و نیازمندیمی

 آن استفاده کرد.

 کند.میل می صفربه در حالت ماندگار سیستم  مقدار پارامتر  .3فرض 

به این معنی است که هدف از بازتعریف خروجی، بهبود این فرض . 1نتیجه 

 کنترل در حالت ماندگار است.کارایی سیستم 

و  بودهدر این مقاله  سازی بازتعریف خروجیساده منظوربه 3البته فرض 

معادلات دینامیکی بازتعریف شده با الزامی برای در نظر گرفتن آن نیست. 

 شود( استخراج می6( در معادلات دینامیکی )10جایگذاری )

(11) 
 ( ) d

T T

J J S J F F

C K F F

       

   

       


    

& & & &&

&&& & &
 

دینامیک صفر سیستم  ،داخلی کینامیدتحلیل پایداری و رفتار  منظوربه

، خروجی استخراج معادلات دینامیک صفر منظوربه[. 47شود ]استخراج می

[. بدین ترتیب 47شود ]مشتقات آن صفر فرض می ( و11معادلات دینامیکی )

 شودمعادلات دینامیک صفر بازتعریف شده مطابق زیر می

(12) TC K F     && & &  

معادلات  کنترل شود، z مجازی کنترلورودی با  &پارامتر فرض شود، اگر 

 شودزیر بازنویسی می صورتبه( 12)

(13) 
T

z

z

C K F   

 

   




&& &

&
 

نامیده ورودی کنترل افزوده  zو  11دینامیک صفر افزوده در اینجااین دینامیک 

 شود.می

پذیر پذیر و کاملاً مشاهدهکاملاً کنترل (13)صفر افزوده دینامیک  .2 لم

 است.

پذیر و کنترل( کاملاً 13، بخش اول معادلات سیستم )1طبق لم اثبات. 

در بخش دوم ماتریس سیستم صفر و ماتریس ورودی،  پذیر است.مشاهده کاملاً

پذیر شود که این بخش هم کاملاً کنترلاثبات می یسادگبهماتریس همانی ست. 

پذیر و کاملًا ( کاملًا کنترل13پذیر است. بنابراین کل سیستم )و کاملًا مشاهده

 پذیر است.مشاهده
 

( را 13توان دینامیک صفر افزوده )شود که مینتیجه می 2از لم  .2 نتیجه

در این مقاله، از فیدبک حالت برای جایابی  به هر دینامیک دلخواه جبران کرد.

 شودقطب دینامیک صفر افزوده استفاده می

(14) 1 2 3

1 2 3
    =

z z z z z z z

z z z

K x K K K x

K K K



  

      

  

M M

&
 

های روش پیشنهادی این مقاله است که آن ترین ویژگیاز مهم 2نتیجه  .توجه

                                                                        
11 Augmented zero dynamic 

تبدیل کرده است. بدیهی است که محاسبه پذیر را به روشی قدرتمند و انعطاف

 .دتواند باشورودی کنترلی افزوده به هر روش خطی و یا غیرخطی می

ای هسرعت زاوی برحسبدر مرحله بعد، معادلات سینماتیکی بازتعریف شده 

 شودبازتعریف شده استخراج می

(15) 
0

( ) ,    (0)O O O OG     &  

که 
O .ه بنابراین مرحل خروجی بازتعریف شده سیستم بازتعریف شده است

مسیر ردیابی مطلوب  ،مرحله بعددر  اول روش بازتعریف خروجی به اتمام رسید.

ابی ردیشود. در این مقاله، همان مسیر تعیین می بازتعریف شده ایسرعت زاویه

ای مسیر ردیابی مطلوب سرعت زاویه عنوانبهای اصلی مطلوب سرعت زاویه

 .شودمی بازتعریف

(16) 1( )des des des desG     &  

شود که خطای محاسبه می ایگونهبه، desمسیر خروجی بازتعریف شده، 

ردیابی خروجی اصلی سیستم، 
e ، بدین منظور، دینامیک میل کندصفر به .

های که از نوآوری شودزیر استخراج می صورتبه خطای ردیابی خروجی اصلی

 این مقاله است

(17) 

1

1

1

1

( ) ( ) ( )                     
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eO O &

 

که 
e desO O O     خطای ردیابی خروجی بازتعریف شده است که

نابراین رفتار ب شود.دینامیک آن با سیستم حلقه بسته کنترل وضعیت کنترل می

این متغیر در تحلیل دینامیک خطای ردیابی خروجی اصلی نامعلوم ولی محدود 

هم در  ای همین فرض برای پارامتر بازتعریف سرعت زاویه شود.فرض می

 شود.نظر گرفته می

را در  شدهاستخراج( 17سیستم زیر که از بازنویسی معادلات ). 1قضیه 

 نظر بگیرید.

(18) 
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 ورودی کنترل مجازی، 1مطابق تعریف 

(19) 
2

1 1
( , ) ( )

2 2desO O des e

r
g f 
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
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
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  

& &  

∞H  2است و بهرهL  سیستم حلقه بسته کمتر از است. بردار کارایی 

ez r  است وr .یک عدد حقیقی و مثبت است 

 همیلتونین و لیاپانوف زیر را در نظر بگیرید تابع اثبات.

(20) 
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 زیر محاسبه کرد صورتبهتوان همیلتونین را ( می19( و )18طبق )

(21) 
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2

2 2
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2 2

           
2 2

1
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 گریدعبارتبه

(22) 21 1

2 2

T TV z z w w       &  

)0 با فرض -1 ) 0w t t   

(23) 21
0

2
V z   &  

eبه ازای  Vتابع لیاپانوف    به ازای نامحدود شعاعی است و

0e  ،0V & [ 48] 12است. بنابراین، طبق اصل تغییرناپذیری لاسال

 پایدار مجانبی کلی است.در این حالت سیستم 

)0 با فرض -2 ) 0e t  

(24) 0 0

0 0

2
2 2

2 22

1
0 ( ) 0 ( ) ( )

2 2

( ) ( )

t t

t t

t t

t t

V t z t dt w t dt

z t dt w t dt

  

 





    



 
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غیرخطی  H∞( یک کنترل 19، ورودی کنترل مجازی )1بنابراین طبق تعریف 

 .است
 

)با توجه به تعریف بردار اغتشاش  .3نتیجه  )w t ( و طبق 18در رابطه )

خطای ردیابی ، با صفر شدن خطای ردیابی خروجی بازتعریف شده، H∞تئوری 

 کند.خروجی اصلی سیستم به صفر میل می

)در  وضعیت ماهوارهبرای  H∞ کنندهطراحی کنترلبا توجه به توجه. 

از اهمیت بالایی برخوردار است. زیرا با بازتعریف  3، نتیجه های بعدی(بخش

سیستم حلقه در ردیابی خروجی اصلی سیستم  H∞خروجی، خللی در کارایی 

بدین ترتیب مسیر مطلوب برای خروجی بازتعریف شده  به وجود نیامده است.

 شودمطابق زیر محاسبه می

(25) 
0

0( ) ( ) ( ).
des des

t

O des O
t

t t t dt     &  

0 حالت اولیه  لازم به ذکر است که 0( ) ( )
desO dest t .فرض شده است 

 

 غیرخطی H∞کننده وضعیت کنترل -3-2

مبتنی بر ی رخطیغ H∞ کننده وضعیتطراحی کنترلابتدا در این بخش، 

و در پایان اثبات پایداری مجانبی کلی سیستم حلقه  شدهانجامگر مودال مشاهده

 شود.حاصل ارائه می

. [41گردد ]استخراج می گر مودالمشاهدهدینامیک بدین منظور ابتدا 

 &و  گر مودال محاسبه متغیرهای مودال هدف از استفاده از مشاهده

، در شرایطی که قانون کنترل احتمالاً و  (14در بازتعریف خروجی ) مورداستفاده

در  گراثبات همگرایی مشاهده است. توسط سنسور نباشند، یریگاندازهقابل
                                                                        

12 LaSalle invariance principle 

 اثبات پایداری سیستم حلقه بسته نهایی انجام صورت خواهد پذیرفت.

 گر مودالمشاهده

TFگر متغیر سازی روابط مشاهدهساده منظوربه  &@  تعریف

انجام  یراحتبه &̂بدیهی است که پس از تخمین این متغیر، محاسبه  شود.می

یستم پذیر سهای انعطافبنابراین معادلات دینامیکی نوسانات مکانیزم شود.می

2مودال  حالتبردار  برحسب(، 6) ;
T

TN T

o oX X   
 

 صورتبه 

 شودزیر بازنویسی می

(26) 
0

o o

N N T

o o

A B

I I
X X F

K C C


   
    

    

&

14243 14243
 

بردار حالت مودال تخمینی  برحسبگر معادلات دینامیکی مشاهده
2

0
ˆ ˆ ˆ ˆ, [ ]

TN T T

oX X    شودزیر پیشنهاد می صورتبه 

(27) 
 1 1

2

ˆ ˆ

         +
( )

o o o o

T
T

T

T T T

X A X B

KF
P z J

CF F S





 

 

 
 

 

&

 

نیز ماتریس مثبت معینی  Pیک ماتریس مثبت معین دلخواه و  Qکه ماتریس 

 [42شود ]است که از حل معادلات لیاپانوف زیر محاسبه می

(28) 2T

o oPA A P Q    

 سیستم حلقه بسته کنترل وضعیت

3متغیرهای 

1z   3و

2z  صورتبه متغیرهای بازتعریف شده برحسب 

 شوندزیر تعریف می

(29) 1

2 1( )

desO O

des

z

z z

 



 


  
 

)1که ورودی کنترل کمکی  )z  دینامیک  یجبران ساز)در روش پسگام( برای

1z شودزیر تعریف می صورتبه 

(30) 1

1 1 1( ) ( )( )
desO O desz G K z    &  

3که  3

1

xK  .پیچیدگی و غیرخطیدلیل به  یک ماتریس قطری مثبت است 

و  گراثبات همگرایی مشاهده منظوربهبودن مدل دینامیکی و سینماتیکی، 

گر بسته، متغیرهای تخمینی و خطای تخمین مشاهدهپایداری سیستم حلقه

مستقیم در قانون کنترل پیشنهادی و فرآیند اثبات پایداری لحاظ شده  طوربه

متغیرهای مودال  یجابه &̂و  ̂جایگذاری متغیرهای مودال تخمینی با است. 

  و& ( و طبق روابط 14در رابطه )(13 ،)(به ترتیب 29( و )15(، )10 ،)

ˆ، ̂ ،̂متغیرهای 
O ،1̂z  2وẑ شوند.محاسبه می 

( را در 15( و )11سیستم با معادلات دینامیکی و سینماتیکی ). 2قضیه 

 قانون کنترلنظر بگیرید. 

(31) 
 1

2

2

1 2 2 22

ˆ ˆ( )( )

ˆ ˆ ˆ    ( )

1
ˆ ˆ ˆ ˆ    ( ) ( )

22

des

T

O

S J F FC

FK J z

r
G z K z z

    

  




  

    


    



& &

& &&  
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 صورتبه z. بردار کارایی غیرخطی است H∞یک قانون کنترل 

(32) 
1 1 2 2

T
T T T

o oz r z r z r e     

ˆ ضرایب حقیقی مثبت و or و 1r ،2r شود کهتعریف می
o o oe X X   بردار

 خطای تخمین مودال است.

( و 15( و )11اثبات پایداری سیستم حلقه بسته حاصل از سیستم )اثبات. 

 شود( در دو مرحله ارائه می31قانون کنترل )

گر مودال و اثبات اثبات همگرایی مشاهده منظوربه در این مرحله .1مرحله 

اثر خطای تخمین مودال بر روی متغیر  گرری سیستم حلقه بسته با مشاهدهپایدا

شود. با جایگذاری متغیرهای مودال تخمینی بررسی می بازتعریف خروجی 

زیر بازنویسی  صورتبه، معادلات (13در معادلات دینامیک صفر بازتعریف شده )

 شوندمی

(33) 
 1 2

ˆ ( )

         

z z z z z z z z z z

z z z

x A x B K x A B K x

B K e K e 

   

  &

&
 

 که

(34) 
(2 3) (2 3)

3 (2 3) 3

0 0

;  0ˆ ˆ ˆˆ

0 0 0

0

;  ˆ ˆ;

N
T

T T T
zz

N N

T

z

N

I

A K Cx

B Fe e
I

 

  

   

  

 

  
  

      
   


 
       
   

&

&

& &

 

zK ( 14در رابطه )های دینامیک شود که تمامی قطبمحاسبه می ایگونهبه

( در سمت راست محور موهومی مختصات قرار 13) )بازتعریف شده( صفر افزوده

zگیرد. بنابراین تمامی مقادیر ویژه سیستم  z zA B K دارای بخش حقیقی

منفی هستند. بنابراین اگر  1 2z zK e K e  ورودی اغتشاشی دامنه  &

محدود فرض شود که فرض درستی است، زیرا حاصل از خطای تخمین 

zگر است، سیستم مشاهده z zA B K پایدارBIBO13 بنابراین  .[49] است

ر شدن )نامحدود شدن دامنه پارامتر گر باعث ناپایداخطای تخمین مشاهده

 شود.نمی ̂بازتعریف 

 زیر بازنویسی کرد صورتبهتوان ( را می31قانون کنترل ). 2مرحله 

(35) 

   

 1 1 1

2

2

1 2 3 2 22

( )

ˆˆ ˆ( ) ( ) ( ( )

1
ˆ         ( ) ) ( ) ( )

22

ideal o

T

o O

T

O

S F FC e FK e w

w J e z z G z

r
G z K I z z

 



  

  




    


     


 
       

  

&

& &&@  

بودن متغیرهای مودال  یریگاندازهقابل( با فرض 31قانون کنترل ) idealکه 

  و&، 0های صفر بودن خطای تخمین در تمامی زمان یعنیt tاست ، 

گر مودال در محاسبه خطای حاصل از خطای تخمین مشاهدهبخشی از  owو 

که به دلیل غیرخطی بودن، محاسبه است  idealنسبت به ( 31)قانون کنترل 

ای نامعلوم دامنه محدود یک متغیر توده عنوانبهای داشته و پیچیدهتحلیلی 

 تابع همیلتونین زیر را در نظر بگیرید شود.فرض می

                                                                        
13 Bounded-inport bounded-output 

(36) 

2

1 1 2 2

1 1

2 2

1 1 1

2 2 2

T T

T T T

o o

H V z z w w

V z z z z e e




  

   


&

 

1 صورتبهکه بردار اغتشاشی  3( )d ow J w     تعریف

 دزیر تحلیل کر صورتبهتوان تابع همیتلونین را بدین ترتیب می شود.می

(37) 

 

 

2
2

1

1 3 1 2 2 2 2

1

2

2

3

2

1

2

22

31

1 1 1 2 2 2 2

1
( )

2 2 2

       + ( )

      ( )
2

       
( )

( ) ( )
2 2

T T

T

o

T T

o N o o o

T
T

T T

o T T T

T T T

o N o

r
H z I K z K z z w

z J FK S F FC e

r
e I A P PA e

KF
e z J

CF F S

rr
z I K z z K z e Q I e













    

  

   

 
 

 

    

 

ماتریس قطری هستند. اگر  2Kو  1Kهای ماتریس که
2

1

1 0
2

i r
K  

{1,2,3}i   1که

iK 1های قطری درایهK ،2 0K  و
2

3

2
2

N

r
Q I  اثبات

0Hشود می  .بنابراین 

(38) 21 1

2 2

T TV z z w w  &  

کننده ( یک کنترل31شود که قانون کنترلی )، اثبات می1مشابه اثبات قضیه 

بدین ترتیب، طراحی سیستم حلقه بسته کنترل  ی است.رخطیغ H∞ وضعیت

رک د منظوربهگر مودال به پایان رسید. ی مبتنی بر مشاهدهرخطیغ H∞وضعیت 

 شود.، مشاهده می1بهتر این سیستم، نمودار بلوکی آن در شکل 

ه تواند موجب ایجاد نوسانات ناخواستتغییرات شدید در سیگنال کنترلی می

پذیر شود. برای رسیدن به کنترل وضعیت با کارایی بالا های انعطافدر مکانیزم

منه سیگنال کنترلی محدود، استفاده از یک مسیر ردیابی هموار برای مانور و دا

[. در این مقاله از یک مسیر ردیابی هموار حاصل از 50وضعیت ضروری است ]

 خصای مانور مشای و حداکثر شتاب زاویهتوابع سینوسی با حداکثر سرعت زاویه

 .شود، استفاده می[50و الهام گرفته از مرجع ]

 ازیسشبیه -4

لقه تأیید کارایی سیستم کنترل ح منظوربهسازی در این بخش، نتایج شبیه

سازی روش دین منظور، نتایج شبیهشود. ببررسی میدی بسته پیشنها

بدون بازتعریف ی رخطیغ H∞کنترل وضعیت  روشپیشنهادی این مقاله با 

 عنوانبهپذیر های انعطافبا در نظر گرفتن اثر نوسانات مکانیزمخروجی و 

سازی از مدل دینامیکی ر این شبیهد شود.مقایسه میاغتشاش نامعلوم داخلی 

[. بنابراین پارامترهای مدل 51استفاده شده است ] IntelSat-Vماهواره 

 ( به این صورت انتخاب شده است5دینامیکی )

  2
3016, 449,3164 .J diag kg m 

 0.885,6.852,16.658
secf

raddiag  

 0.001,0.001,0.001diag  

 0 0 0;0 0 0;50.024 6.749 3.319F  

 شودرایط اولیه وضعیت ماهواره صفر و در حال سکون فرض میش
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 0 0 0 0
0 0 0 deg

T T
       

 0 0 0 0
T

  

 0 0 0 0 deg/ sec
T

  
کننده وضعیت در برابر عدم قطعیت در بررسی میزان مقاومت کنترل منظوربه

و  Jدرصد خطا در ماتریس اینرسی  20مدل دینامیکی و اغتشاشات محیطی، 

 [53، 52، 35شود ]اغتشاش محیطی زیر به سیستم اعمال می

1
2

0.005 0.005Sin( ) 0.05Sin(80 ) 1 . .
400

1

d d

t
t N m


  

 
   

       
  

 

و نویز گوسی  15و سینوسی، ریزنوسانات14که شامل اغتشاشات محیطی ثابت

d  ( است.205/0)با میانگین صفر و واریانس 

 اندشده پارامترهای کنترلی روش پیشنهادی مطابق زیر انتخاب

1 2

3 1 2 3 1 3

2 3

0 0 0 0 0 0

0 0 0 , 0 0 0

0.055 0.055 0.055 0.04 0.04 0.04

0 0 0

, 0 0 0 , 3, 1, 0.9, 5.5 ,

2.5 2.5 2.5

5
0.01 , , 5

5

z z

z

K K

K r r r K I

K I r 





   
   

 
   
      

 
 

     
 
  

  

3

3

(1286.3,74.5,30.1) 0.1

0.1 (1007.5,3499,8359)

diag I
P

I diag

 
  

 

 

درجه بر ثانیه  7/0ای مانور محاسبه مسیر ردیابی، حداکثر سرعت زاویه منظوربه

[. نمودار 50درجه بر مجذور ثانیه انتخاب شده است ] 1/0و حداکثر شتاب زاویه 

 شود.مشاهده می 2مسیرهای ردیابی برای زوایای اویلر وضعیت ماهواره در شکل 

ارزیابی عملکرد سیستم کنترل وضعیت پیشنهادی خطاهای  منظوربهل کش

ردیابی وضعیت، متغیرهای مودال و سیگنال کنترلی دو روش با هم مقایسه 

 یت در حالت ماندگار،ارزیابی کارایی سیستم کنترل وضع منظوربهشوند. می

 1.بزرگنمایی خطای ردیابی در حالت ماندگار هم بررسی خواهد شد
 

 

مسیر ردیابی مطلوب پارامترهای اصلی )بازتعریف نشده(  -2ل کش

زوایای اویلر

 

 

 

                                                                        
14 Bias 15 Micro-Vibration 

 

 
ای و خطای سازی بدون عدم قطعیت در مدل و اغتشاشات: خطای ردیابی زوایای اویلر، خطای ردیابی سرعت زاویهنتایج شبیه -3شکل 

 MRPsردیابی 

 هراوهام یکیمانید لدم
ریذپ فاطعنا

 تعرس فیرعتزاب
یا هیواز

لادوم رگ هدهاشم

تیعضو هدننک لرتنک

MRPs کیتامنیس

MRPs کیتامنیس 



, 

ˆ ˆ, 

 ˆ ˆ, 



O

desO

des




 بولطم ریسم هبساحم
هدش فیرعتزاب یجورخ

des

des

O



یجورخ فیرعتزاب 

 
 با خروجی بازتعریف شده پیشنهادی یرخطیغ H∞نمودار بلوکی سیستم حلقه بسته کنترل وضعیت  -1شکل 
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شود. بازتعریف خروجی مشاهده می 3نتایج مربوط به خطاهای ردیابی در شکل 

ابی حالت گذرا شده است. ولی عملکرد موجب افزایش دامنه در خطاهای ردی

سیستم کنترل وضعیت در میرایی نوسانات کمتری بهتر شده است. برای بررسی 

های بهتر عملکرد سیستم کنترل وضعیت پیشنهادی در میرایی نوسانات مکانیزم

 شود.پذیر، رفتار متغیرهای مودال دو روش بررسی میانعطاف

 

  
بدون عدم قطعیت در مدل و اغتشاشات: سازی نتایج شبیه -4ل کش

 متغیرهای مودال

  
سازی بدون عدم قطعیت در مدل و اغتشاشات: نتایج شبیه -5ل کش

 سیگنال کنترلی
 

شود، اثر بازتعریف خروجی در بهبود میزان مشاهده می 4که در شکل  طورهمان

، گریدعبارتبهشود. مشاهده می یخوببهمیرایی نوسانات متغیرهای مودال 

متغیرهای مودال  ایگونهبهدر حالت گذرا  ای پارامتر بازتعریف سرعت زاویه

 سیگنال کنترلی دو روش کند که میرایی سریعی داشته باشند.می 16را هدایت

 شود،یمشاهده م 5که در شکل  طورهمان شوند.مقایسه می 5کنترلی در شکل 

 یکنترل نالگیرفته و س نیاز ب باً یتقر یشنهادیپ یدر روش کنترل اضافه نوسانات

 هموارتر شده است.

ای اصلی )بازتعریف نشده( خطای ردیابی زوایای اویلر و سرعت زاویه

مقایسه شده است. بهبود چشمگیر  6در شکل در حالت ماندگار وضعیت ماهواره 

مشاهده  6روش بازتعریف خروجی پیشنهادی در میرایی خطای ردیابی در شکل 

 تکرار عدم قطعیت در مدل و اغتشاشات نامعلوم سازی با اعمالشبیه شود.می

شود. به دلیل رعایت اختصار در محتوی مقاله، شده و نتایج در ادامه ارائه می

 فیربازتعای اصلی )ار ردیابی زوایای اویلر و سرعت زاویهفقط خطای حالت ماندگ

علاوه بر بهبود رفتار سیستم  .شودیممقایسه  7نشده( وضعیت ماهواره در شکل 

سازی قبل دیده شد، خطای حالت ماندگار کنترل در حالت ماندگار که در شبیه

 شود.مشاهده می 7روش بدون بازتعریف خروجی در شکل 

 گیرینتیجه

کنترل وضعیت یک  منظوربهدر این مقاله یک روش بازتعریف خروجی جدید 

بازتعریف شده بر  MRPsپذیر ارائه شد. مسیر مطلوب ردیابی ماهواره انعطاف

شود. یک پویا محاسبه می صورتبهاصلی  MRPsاساس خطای ردیابی 

مبتنی بر روش پسگام برای کنترل وضعیت غیرخطی H∞  تیوضعکننده کنترل

گر مودال طراحی شد. نتایج سیستم بازتعریف شده به همراه یک مشاهده

سازی نشان داد که بازتعریف خروجی توانست سرعت میرایی نوسانات شبیه

های فضایی و نیز خطای حالت ماندگار ردیابی را در حضور اغتشاشات مکانیزم

 دل دینامیکی بهبود چشمگیر دهد.نامعلوم و عدم قطعیت در م
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