
www.SID.ir

Arc
hive

 of
 S

ID

 10-1ص 
    

  

  
  
  
  
  

      

Please cite this article using: 
A.R. Kosari, M. Peyrovani, M. Fakoor, H. Nejat, Design of LQG/LTR controller for attitude control of geostationary satellite 
Mechanical Engineering, Vol. 14, No. 6, pp. 1-10, 2014 (In Persian)

براي کنترل وضعیت ماهوارهزمین آهنگبا استفاده از 

طراحی مد نظر از سه  .شودبراي کنترل وضعیت ماهواره زمین آهنگ در فاز نامی پرداخته می
کننده براساس مدل خطی ماهواره و با طراحی کنترل. شودتشکیل می

پذیري سیستم، در زیرفضاهاي غیر قابل ها مشکل عدم کنترلیافته کواترنیون
خورشید و زمین  هاي، حسگرمد نظرحسگرهاي و العملی عملگر مورد استفاده در این مقاله چرخ عکس

از فیلتر کالمن توسعه یافته براي  از اینرو، .کندو نویز موجود در مدل و حسگرها را لحاظ نمی
ضرایب بهره . شودمیطراحی  LQG/LTRو  LQGهاي کنندههاي تخمینی کنترل

. آینددست میها حول نقطه تعادل و با درنظر گرفتن فرکانس حلقه بسته سیستم به
سمت به LTRرا در بخش  LQGکننده ناشی از تشعشعات خورشیدي، مقادیر تکین کنترل

داشته و محدوده مقاومت  LQGکننده عملکرد بهتري نسبت به کنترل
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 In this paper, a LQG/LTR controller is proposed for attitude control a geostationary satellite at 
nominal phase. Basically, the proposed methodology includes three 
Regulator (LQR) design, Extended Kalman Filter (EKF) design, and Loop Transfer Recovery (LTR) 
design. The controller design is based on the linearized equations of the spacecraft dynamics 
using reduced quaternion model. The reduced 
some subspaces in the linearized state space quaternion model using all four components of 
quaternion. The spacecraft actuators are the reaction wheels and the attitude determination 
sensors are sun and eart
model uncertainty and sensor noise and it uses the feedback of the full states. To consider the 
model uncertainty and sensor noise, we have designed EKF which is used by LQG and LQG/LTR
controllers. The controller gain coefficients are obtained using a reduced quaternion model, and 
based on linearization around the equilibrium point and the natural frequency of the closed loop 
system. To increase the robustness of the design with respect
singular values of LQG are approximated to Kalman filter, in LTR section. The results demonstrate 
that LQG/LTR performance is better than LQG’s and LQG/LTR has a good robust stability margin 
with respect to disturbances.
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  چکیده  
براي کنترل وضعیت ماهواره زمین آهنگ در فاز نامی پرداخته می LQG/LTRکننده در این مقاله به طراحی کنترل  

تشکیل می LTR، فیلتر کالمن توسعه یافته و بخش LQRبخش طراحی رگولاتور 
یافته کواترنیونمدل کاهش. شودها انجام مییافته کواترنیوناستفاده از مدل کاهش

عملگر مورد استفاده در این مقاله چرخ عکس .کندکنترل مدل کامل، را حل می
و نویز موجود در مدل و حسگرها را لحاظ نمیشود محسوب میآل ایده یروشLQRروش .هستند

هاي تخمینی کنترلبراساس حالتو  کردههاي آغشته به نویز استفاده تخمین حالت
ها حول نقطه تعادل و با درنظر گرفتن فرکانس حلقه بسته سیستم بهیافته کواترنیونها نیز براساس مدل کاهشکننده کنترل

ناشی از تشعشعات خورشیدي، مقادیر تکین کنترلکننده در برابر اغتشاشات منظور مقاوم کردن کنترل به
عملکرد بهتري نسبت به کنترل LQG/LTRکننده دهد که کنترلنتایج نشان می.دهیمفیلتر کالمن میل می

  .کندمناسبی در برابر اغتشاشات ایجاد می
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BSTRACT 
In this paper, a LQG/LTR controller is proposed for attitude control a geostationary satellite at 
nominal phase. Basically, the proposed methodology includes three 
Regulator (LQR) design, Extended Kalman Filter (EKF) design, and Loop Transfer Recovery (LTR) 
design. The controller design is based on the linearized equations of the spacecraft dynamics 
using reduced quaternion model. The reduced quaternion model solve uncontrollable problem in 
some subspaces in the linearized state space quaternion model using all four components of 
quaternion. The spacecraft actuators are the reaction wheels and the attitude determination 
sensors are sun and earth sensors. The LQR controller is ideal and it does not account for the 
model uncertainty and sensor noise and it uses the feedback of the full states. To consider the 
model uncertainty and sensor noise, we have designed EKF which is used by LQG and LQG/LTR
controllers. The controller gain coefficients are obtained using a reduced quaternion model, and 
based on linearization around the equilibrium point and the natural frequency of the closed loop 
system. To increase the robustness of the design with respect 
singular values of LQG are approximated to Kalman filter, in LTR section. The results demonstrate 
that LQG/LTR performance is better than LQG’s and LQG/LTR has a good robust stability margin 
with respect to disturbances. 
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Design of LQG/LTR controller for attitude control ofgeostationary satellite 

In this paper, a LQG/LTR controller is proposed for attitude control a geostationary satellite at 
nominal phase. Basically, the proposed methodology includes three parts: Linear Quadratic 
Regulator (LQR) design, Extended Kalman Filter (EKF) design, and Loop Transfer Recovery (LTR) 
design. The controller design is based on the linearized equations of the spacecraft dynamics 

quaternion model solve uncontrollable problem in 
some subspaces in the linearized state space quaternion model using all four components of 
quaternion. The spacecraft actuators are the reaction wheels and the attitude determination 

h sensors. The LQR controller is ideal and it does not account for the 
model uncertainty and sensor noise and it uses the feedback of the full states. To consider the 
model uncertainty and sensor noise, we have designed EKF which is used by LQG and LQG/LTR 
controllers. The controller gain coefficients are obtained using a reduced quaternion model, and 
based on linearization around the equilibrium point and the natural frequency of the closed loop 

 to solar radiation disturbance, 
singular values of LQG are approximated to Kalman filter, in LTR section. The results demonstrate 
that LQG/LTR performance is better than LQG’s and LQG/LTR has a good robust stability margin 
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  ].2،1[باشدمشخص می
براي پرهیز از این مشکل و پایدارسازي وضعیت ماهواره از زیرسیستم 

این زیرسیستم مسئول . گردداستفاده می 1تعیین و کنترل وضعیت ماهواره
این  .است 2نشانه روي مناسب ماهواره در مانورهاي مختلف حفظ موقعیت

هاي مخابراتی ها در ماهوارهترین بخشترین و مهمزیرسیستم یکی از دقیق
  .]2[است

گیري بخش تعیین وضعیتاطلاعات مربوط به جهتحسگرهاي ماهواره در 
اند از  و عبارت کنندکننده تولید میو وضعیت ماهواره را براي کنترل

-پس از آن، کنترل .حسگرهاي زمین، خورشید، ستاره، ژیروسکوپ و غیره
گیري ماهواره را اصلاح وسیله عملگرهاي تصحیح وضعیت، جهتکننده به

العملی یا هاي عکستوانند تراسترها، چرخمینیز عملگرهاي ماهواره . کندمی
  ].3،4[هاي مومنتومی باشندچرخ

- هاي کنترلی مختلفی استفاده میه از روشبراي کنترل وضعیت ماهوار
اي و وضعیت سیستم براساس هاي زاویهسرعت] 5[در مرجع . شود

براي داشتن کمترین خطا  PIو  Pهايکنندهها بیان شده و از کنترلکواترنیون
چرخ  با بررسی دینامیک]6[در مرجع . ها استفاده شده استدر دوران دستگاه

منظور  ، بهRBF3بر پایه شبکه عصبی  PIDکنندهکنترلبه طراحی منتومی وم
 گشتاورهاي اغتشاشیجلوگیري از کاهش دقت این عملگر بر اثر نویزها و 

سازي شده نیز روابط خطی] 7[در مرجع . موجود، پرداخته شده است
براي کنترل وضعیت و  LQRکننده دینامیک ماهواره ارائه شده و کنترل

طراحی زیرسیستم ] 8[در مرجع . است داشتن کمترین خطا طراحی شده
، مطرح هستندپذیر انعطاف بخشی که داراي هایکنترل وضعیت براي ماهواره

در این مرجع مقاومت و عملکرد سیستم با طراحی و مقایسه سه  .شده است
بررسی شده ، هاعدم قطعیت، با درنظر گرفتن Hو  LQR ،LQGکننده کنترل

در عین سادگی،  LQRدهد که نشان میکننده مقایسه سه کنترل.است
و  نگرفتهکند ولی نویز موجود در سیستم را درنظر مقاومت مناسبی تولید می

تري روش واقعی LQG. دیده شوند آن تمام حالات سیستم باید در فیدبک
کننده توان اغتشاشات و نویزها رادر کنترلبه کمک فیلتر کالمنمی است و

طور مستقیم در خروجی سیسستم مشاهده بهلحاظ کرد و حالاتی را که 
هاي سیستم، ولی مقاومت آن با توجه به عدم قطعیت .شوند، رویت نمود نمی

نیز در عین داشتن عملکرد و حساسیت  Hروش . کمتر است LQRنسبت به 
مسئله ]. 9،8[کندمناسب، مقاومت و محدوده تلاش کنترلی خوبی تولید می

ا وجود دارد، این است کهقرار دادن حسگر و هدیگري که در این ماهواره
از . هاي منعطف ماهواره امري پیچیده استگیري پارامترها در قسمتاندازه

هاي سیستم مشاهده پذیر نخواهند بود که خود بر اینرو برخی از حالت
براي حل این  LQG/LTR4، از روش ]10[در . افزایدنامعینی سیستم می

ر این روش به وسیله فیلتر کالمن پارامترهاي د. مشکل استفاده شده است
هاي مقید تخمین اي بخشهاي زاویههاي منعطف را از زوایا و سرعتبخش

براي طراحی فیدبک حالت مناسب براي ورودي  LQRزنند و در ادامه، از می
 آلایده LQRکننده در این مرجع ابتدا یک کنترل. کنندکنترلی استفاده می

ت تمامی حالاتن نویز موجود در سیستم و با فرض اینکه بدون درنظر گرف
قابل آن خروجی در ) هاي مقیدبدون تخمین از بخش(مستقیما 

سپس در حالت واقعی، دو کنترل کننده . مشاهدهباشند، طراحی شده است
LQG  وLQG/LTR دهد نتایج نشان می. اندبراي ماهواره طراحی شده

اي، د را دارد ولی، براي چنین ماهوارهبهترین عملکر LQRکننده کهکنترل
                                                                                                                                  
1-Attitude Determination and Control Subsystem (ADCS) 
2-Station keeping 
3-Radial Basis Function (RBF) neural network 
4-Linear Quadratic Gaussian with Loop Transfer Recovery 

نیز،  LQGکننده حاصل از روش عملکرد کنترل. شودروش عملی محسوب نمی
، LQG/LTRدر نتیجه با استفاده از روش . تر استضعیف LQRنسبت به روش 
آل، تا حد ایده LQRکننده و عملکرد آن، با نزدیک شدن به مقاومت کنترل

تنها مشکلی که در این روش وجود دارد این . زیادي بهبود داده شده است
هاي فوق کنندهفراجهش بیشتري نسبت به کنترل LQG/LTRاست که روش 

  ].10[کندتولید می
یک مدل فضاي حالت خطی از ماهواره بر پایه چهار مولفه ] 11[در 

ن براساس آن مورد مطالعه هاي کنترلی مدرها ارائه شده و روشکواترنیون
دهند که فضاي حالت ژائو و کلگرن در این مرجع نشان می. قرار گرفته است

این بدان معنی است که بسیاري . پذیر نیستصورت کامل کنترلخطی فوق به
هاي کنترل خطی مانند هاي طراحی قدرتمند در تئوري سیستماز روش

کار رت مستقیم بر روي ماهواره بهصوتوان بهرا نمی Hو  LQRجانمایی قطب، 
  .پذیر میسر خواهد بودها تنها در زیرفضاهاي کنترلبرد و استفاده از آن

- هروي ندیر آن را ببا ارائه مدل کواترنیونی ماهواره، نشانه]12،13[یانگدر 
منتمی و تحت گشتاور اغتشاشی گرادیان گرانشی مورد بررسی ووسیله چرخ م

ابتدا به مقایسه بیان اویلري و کواترنیونی وضعیت  او در. قرار داده است
دلیل ایجاد و نمایش کواترنیونی نقطه تعادل ماهواره را به ماهواره پرداخت

او براي حل .غیر قابل کنترل دانست ،݆߱قطب غیر قابل کنترل بر روي محور 
در  تنها از بردار کواترنیونی را، که هایافته کواترنیونمدل کاهشاین موضوع 

، پیشنهاد کرد، و نشان داد که این مدل کندکننده استفاده میطراحی کنترل
در عین نداشتن مشکل تکینی، در نمایش اویلري، قطب غیر قابل کنترل 

کند و در نمایش فوق، ایجاد شده، در نمایش کواترنیونی، را نیز حذف می
کارگیري این بهبا ] 13،14[او در . شودمیپذیر صورت کامل کنترلسیستم به

را با  پرداخته و پایداري کنترل کننده LQRکننده ویژگی به طراحی کنترل
او همچنین . کننده تضمین کرده استهایی در روابط طراحی کنترلارائه شرط

کننده ها و این مدل، به ارائه کنترلبا استفاده از جایابی قطب] 14،15[در 
LQR هاي مدل، نویز ده را به نامعینیکننپرداخته و عدم حساسیت کنترل

. سیستم و اغتشاشات خارجی سیستم غیرخطی ماهواره، نشان داده است
به طراحی ] 16[در . نتایج بیانگر مقاومت و پایداري طراحی فوق است

آهنگ پرداخته براي کنترل وضعیت ماهواره زمین LQG/LTRکننده  کنترل
دینامیک نقطه کاري، که  کننده براساسدر این مقاله کنترل. شده است

علت این . شود، طراحی شده استها بیان میوسیله چهار مولفه کواترنیون هب
که از دینامیک نقطه تعادل استفاده پذیر نبودن سیستم، زمانیموضوع کنترل

دهد که این موضوع باعث افزایش نتایج نشان می. کنیم، بیان شده استمی
شود ولی میزان محاسبات را در امر یکننده ممقاومت و عملکرد کنترل

کننده فوق محدوده از طرفی باید براي کنترل .بردطراحی بسیار بالا می
ابتدا به طراحی فیلتر کالمن در این مقاله از این رو، . پایداري تعیین کرد

ها پرداخته شده، سپس فیلتر کالمن براساس مدل کاهش یافته کواترنیون
که با استفاده از این مدل طراحی شده، ترکیب ، LQRحاصل با رگولاتور 

کننده کنترل ،LTRدر نهایت نیز با انجام فرآیند ). LQGمسئله (شود  می
LQG/LTR دینامیک نقطه بر پایه براي کنترل وضعیت ماهواره زمین آهنگ

دست آوردن مقادیر شود و با بهتعادل و با استفاده از مدل فوق طراحی می
سیستم حلقه هاي یک سیستم حلقه بسته، جایگیري قطبویژه ماتریس دینام

بازه در این راستا . گرددهاي غیر قابل کنترل تصدیق میو حذف قطببسته 
همان دقت نشانه ( º1/0±خطاي دستگاه بدنه نسبت به دستگاه مداري حدود 

  .گرفته شده استدرنظر ) روي
یستم را براساس فرکانس طبیعی س PIDسیدي ضرایب بهره ] 1[در 
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  امیر رضا کوثري و همکاران  هایافته کواترنیونمدل کاهشبراي کنترل وضعیت ماهوارهزمین آهنگبا استفاده از  LQG/LTRطراحی کنترل کننده 

 

  3  6شماره  ،14، دوره 1393شهریور مهندسی مکانیک مدرس، 
 

گونه محدودیت گشتاور او فرض کرد که هیچ. حلقه بسته طراحی کرده است
کنترلی وجود ندارد و تابع تبدیل سیستم حلقه باز را براساس این فرکانس 

در این مقاله نیز از این رویکرد استفاده شده و . طراحی نموده است
کانس کننده براساس این فرو ضرایب بهره کنترل LQRهاي وزنی  ماتریس

  .آینددست می به
همچنین فرض شده است که در این سیستم بخش منعطفی وجود 

عنوان نویزهاي نداشته و نویزهاي موجود در حسگرهاي خورشیدي و زمینی به
عنوان نویز موجود گیري، و اغتشاشات ناشی از تشعشعات خورشیدي بهاندازه

افته نیز براي حذف از فیلتر کالمن توسعه ی. شونددر مدل سیستم لحاظ می
کننده در برابر شود که کنترلدر امر طراحی سعی می. گرددها استفاده میآن

در  یو زمین يبدین منظور از حسگرهاي خورشید. این اغتشاشات مقاوم گردد
  .شودمیعنوان عملگر استفاده العملی بهبخش تعیین وضعیت و از چرخ عکس

، روش LQRروش  ،LQGوش در بخش دوم معادلات حرکت ماهواره، ر
بیان و نحوه محاسبه خطا LQG/LTRروش  ،فیلتر کالمن توسعه یافته

و در نهایت در  شدهسازي عددي ارائه در بخش سوم نتایج شبیه. گردند می
 .شوندگیري و پیشنهادات مطرح میبخش چهارم نتیجه

  سازيمدل -2
  معادلات حرکت ماهواره - 1- 2

  ].1،17[بیان می شود) 1(ماهواره به صورت معادله معادله دینامیکی حرکت 
)1(  ߱̇ୠ/୧

ୠ = ݑ)ଵିܬ − ߱ୠ/୧
ୠ × ୠ/୧߱ܫ)

ୠ + ℎୖ୛)	) 

ୠ/୧߱که در آن 
ୠ ܴ߳ଷاي بدنه نسبت به دستگاه اینرسی بیان ، بردار سرعت زاویه

گشتاور کنترلی ଷܴ߳ݑماتریس ممان اینرسی،  J؛شده در دستگاه بدنه است
  .العملی استچرخ عکس ايتکانه زاویه ℎୖ୛ورودي و 

منظور بیان وضعیت دستگاه بدنه نسبت به دستگاه مداري از بردار به
استفاده ) 2(هاي وضعیت، طبق رابطه و نمایش کواترنیون ߙ، زاویه ̂݁واحد 

  :شود می
തݍ  )2( = ,ଵݍ] ,ଶݍ ,ଷݍ ସ]୘ݍ = ,୘ݍ] ସ]୘ݍ = [݁̂୘ sin ቀ

ߙ
2
ቁ , cosቀ

ߙ
2
ቁ]୘ 

، زاویه ߙ، بردار یکه دوران دستگاه بدنه نسبت به دستگاه مداري، ̂݁که در آن 
در این . بخش برداري آن است ݍها و بخش عددي کواترنیون ସݍدوران فوق، 

نسبت ) 3(صورت معادله هابهسینماتیک وضعیت به وسیله کواترنیونحالت، 
 .گرددبه دستگاه مداري بیان می

)3(  
ݍ̇ = − ଵ

ଶ
߱ୠ/୭
ୠ × ݍ + ଵ

ଶ
ସ߱ୠ/୭ݍ

ୠ , 

ସݍ̇ = −
1
2
߱ୠ/୭
ୠ ୘ݍ 

ୠ/୭߱که در آن 
ୠاي بدنه نسبت به دستگاه مداري بیان شده ، بردار سرعت زاویه

  ].1،18،19[در دستگاه بدنه است
൫߱ୠ/୭ߗبا تعریف دو ماتریس 

ୠ ൯  را ) 3(توان رابطه ، می)4(، رابطه (ݍ)ߌو
  ]:17[بازنویسی کرد) 5(صورت رابطه ماتریسی به

൫߱ୠ/୭ߗ  )4(
ୠ ൯

ସ×ସ
= ൥

−ൣ߱ୠ/୭
ୠ ×൧ ߱ୠ/୭

ୠ

−߱ୠ/୭
ୠ ் 0

൩,ߌത(ݍത)ସ×ଷ = ൤
ଷܫସݍ + ଵଷݍ] ×]

ଵଷ்ݍ−
൨	

ത̇ݍ  )5( =
1
2
൫߱ୠ/୭ߗ

ୠ ൯ݍത =
1
2
ୠ/୭߱(തݍ)തߌ

ୠ  

  با توجه به این موضوع که

(ݍ)݂  )6( = ସݍ = ට1 − ଵଶݍ − ଶଶݍ −  ଷଶݍ

  ]:15- 12[تقلیل داد ) 7(صورت رابطه را به) 5(توان رابطه می

)7(  

ݍ̇ =
1
2
቎
(ݍ)݂ ଷݍ− ଶݍ
ଷݍ (ݍ)݂ ଵݍ−
ଶݍ− ଵݍ (ݍ)݂

቏߱ୠ/୭
ୠ =

1
2
,ଵݍ)ߌ ,ଶݍ ଷ)߱ୠ/୭ݍ

ୠ

= ݃൫ݍଵ, ,ଶݍ ,ଷݍ ߱ୠ/୭
ୠ ൯ 

,ଵݍ)ߌتوان دترمینان ماتریس سادگی میدر این حالت به ,ଶݍ ) 8(را طبق  (ଷݍ
  :دست آوردبه

)8(  det൫ݍ)ߌଵ, ,ଶݍ ଷ)൯ݍ = (ݍ)݂ = ට1 − ଵଶݍ − ଶଶݍ −  ଷଶݍ

ߙکه طور که مشخص است تا زمانیهمان ≠ داراي رتبه  ߌباشد، ماتریس  ߨ±
مدل براي بیان سینماتیک وضعیت استفاده  توان از اینکامل بوده و می

  ].13[کرد
به ) 5(بر مدل کامل ) 7(یافته هاي استفاده از مدل کاهشبرخی مزیت

  ]:13[شرح زیر است
 .شودتر میکاهش یافته و مدل سیستم ساده 6به  7ابعاد سیستم از  .1
 .پذیر استشده ماهواره کنترلمدل خطی .2
سازي شده قابل بررسی مدل خطیپایداري سیستم مستقیما از روي  .3

گونه قطب غیر قابل کنترل ناپایداري در این مدل وجود ندارد، به هیچ(است 
 ).مراجعه شود] 11[
توان در مقادیر ویژه سیستم حلقه بسته را به کمک فیدبک مناسب می .4

باشد، به پذیر میهر مکانی قرار داد، زیرا سیستم حاصل به شکل کامل کنترل
  .اجعه شودمر] 12-14[

 LQGروش  -2- 2
و فیلتر کالمن توسعه یافته حاصل  LQRاز ترکیب و حل دو مسئله  LQGروش 

گیري فرض کنید معادلات حالت سیستم و معادلات اندازه]. 20[شودمی
  ].17،21[باشند) 9(صورت  به

(ݐ)ݔ̇  )9( = ,(ݐ)ݔ)݂ ,((ݐ)ݓ,(ݐ)ݑ
௞ݖ = ℎ(ݔ௞ , (௞ߥ

 

گیري هستند و اغتشاش مدل و نویز اندازهترتیب به ν௞و (ݐ)ݓ)9(که در 
  .باشندداراي توزیع گوسی می

,0)ܰ~(ݓ)݌  )10( ܳ),
,0)ܰ~(ߥ)݌ ܴ)  

u(t)  ݖو௞ گیري شده ترتیب بردار ورودي کنترلی و بردار خروجی اندازهنیز به
  .هستند

پذیر حالت پذیر و مشاهدهکه سیستم کنترل، درصورتیLQRدر روش 
خطی وجود دارد که از مینیمم کردن تابع هزینه زیر باشد، قانون کنترلی 

  ]:22[حاصل می شود

ܬ  )11( = න (ݐ)୘ݔ] ଵܳ(ݐ)(ݐ)ݔ + ݐ݀[(ݐ)ݑ(ݐ)ଶܳ(ݐ)୘ݑ
∞

଴
 

هاي وزنی متقارن ضریب بردار حالت ترتیبماتریسبه Q2(t)و  Q1(t)که در آن 
مثبت معین  Q2(t)مثبت نیمه معین،  Q1(t). باشندکننده میو ضریب کنترل

  ].22[باشندمی
کننده بهینه در این حالت با توان نشان داد که کنترلدر این صورت می

  :قابل محاسبه است) 12(استفاده از رابطه 

ݑ  )12( = ܳଶିଵܤ୘ܵ݁ = ୢݔ)୰ܭ −  ,(ݔ
୰ܭ = ܳଶିଵܤ୘ܵ 

اي است و نحوه تعیین هاي زاویهها و سرعتخطاي کواترنیونeدر این رابطه 
ترتیب حالت مطلوب، حالت نیز به୰ܭو  xd ،xشود، بیان می) 4- 2(آن در بخش 

از حل معادله دیفرانسیل نیز Sماتریس  .هستند LQRماتریس بهره  فعلی و
  ].26[آیددست میبه) 13(ریکاتی 

ୣܣܵ  )13( + ୣܣ
୘ܵ − ୘ܵୣܤଶିଵܳୣܤܵ + ܳଵ = 0 

هاي دینامیک کاهش یافته و ورودي ماتریس) 13(در  ୣܤو  ୣܣماتریس 
دست باشند که از خطی سازي حول نقطه تعادل بهیافته سیستم میکاهش 

. باشندمی 3×6و  6×6ترتیب حاصل نیز به Krو  Sماتریس ]. 15- 12[آیندمی
  .، آمده است)3-5(تا ) 1-5(در پیوست،  Krو  ୣܤ،ୣܣمقادیر 
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  امیر رضا کوثري و همکاران

  6شماره  ،14، دوره 1393شهریور مهندسی مکانیک مدرس، 

طه سازي سیستم حول نقکننده را، که از خطیبلوك دیاگرام این کنترل
  .دهددست آمده، نشان می
در حوزه  4در خروجی LTRو  3در ورودي LTRبه دو شیوه 
 KGبا  LTRماتریس تابع تبدیل حلقه ]. 10،23،26

  :، ماتریس حلقه باز سیستم، برابر است باGکه 
ܩ = ܫݏ)ୣܪ −  ܤଵି(ୣܣ

گیري در نقطه تعادل هاي حالت و اندازهترتیب ماتریس
 .، آمده است)4-5(و ) 1-5(ها در پیوست، مقادیر این ماتریس

  ]:10[ساز، برابر است با
ܭ = ܫݏ)୰ܭ− − ୣܣ + ୰ܭୣܤ +  ୤ܭଵି(ୣܪ୤ܭ

  ].10[شودبیان می) 19(صورت به LTRبنابراین، تابع تبدیل حلقه 
ܩܭ = ܫݏ)୰ܭ− − ୣܣ + ୰ܭୣܤ + ଵି(ୣܪ୤ܭ

ܫݏ)ୣܪ୤ܭ× − ୣܤଵି(ୣܣ
 

اي انتخاب گونهبه Rو  Qهاي وسیله ماتریسبه୤ܭدر ورودي، 
  ].26[برقرار شود) 20(ها شود که در محدوده وسیعی از فرکانس

ܩܭ → ܫݏ)୰ܭ− −  ୣܤଵି(ୣܣ

کننده با نزدیک شدن به عملکرد کنترلشود که 
گیري ، بهبود یابد و سیستم در برابر نویزهاي اندازه

  .مقاوم گردد
اي گونهبه Q2و  Q1هاي وسیله ماتریسبه୰ܭدر خروجی، 

  ].26[ودبرقرار ش) 21(ها شود که در محدوده وسیعی از فرکانس
ܩܭ → ܫݏ)ୣܪ− −  ୤ܭଵି(ୣܣ

کننده با نزدیک شدن به فیلتر شود که عملکرد کنترل
نویزهاي فرکانس (کالمن، بهبود یافته و سیستم در برابر اغتشاشات ورودي 

با استفاده از ها توسط فیلتر کالمن، پس از تخمین حالت
  ]:1[آیددست میهب 26تا  22طبق روابط 

തୢݍ = [0,0,0,1]୘ 
ොത௜ݍ = ,ො(3)ݍ−,ො(2)ݍ−,ො(1)ݍ−]  ୘[(ොݍ)݂

Mat୯ഥౚ = ൦

തୢ(4)ݍ
)തୢݍ−
തୢ(2)ݍ

3)
തୢ(3)ݍ തୢ(2)ݍ− തୢ(1)ݍ
തୢ(4)ݍ തୢ(1)ݍ തୢ(2)ݍ
തୢ(1)ݍ− തୢ(4)ݍ തୢ(3)ݍ

തୢ(1)ݍ− തୢ(2)ݍ− തୢ(3)ݍ− തୢ(4)ݍ

൪ 

ܧݍ = Mat୯ഥౚ ×  ොത௜ݍ
୰(1)ୣݍ = .(1)ܧݍ2  (4)ܧݍ
୰(2)ୣݍ = .(2)ܧݍ2  (4)ܧݍ
୰(3)ୣݍ = .(3)ܧݍ2  (4)ܧݍ
݁ = ,୰ୣݍൣ ߱୭/୧

ୠ − ො(5:7)൧ݔ
୘ 

ترتیب بردار مطلوب کواترنیونی، معکوس بردار به eو  ݍ
زده شده فعلی، خطاي کواترنیونی و خطاي وضعیت 

اي دستگاه مداري نسبت به دستگاه اینرسی نیز سرعت زاویه
باید توجه داشت که مولفه چهارم . بیان شده در دستگاه بدنه است

  .آیددست میبه) 6(با استفاده از معادله ) 22

هاي سیستم را به کمک حسگرهاي پیش از کنترل وضعیت ماهواره باید حالت
اما خروجی این حسگرها غالبا داراي نویز گوسی . کرد

وسیله فیلترهاي نویزگیر تا حد امکان همین خاطر نیاز است که به
                                                                                                                        
3- LQGI 
4-LQGO 

  هایافته کواترنیونمدل کاهشبراي کنترل وضعیت ماهوارهزمین آهنگبا استفاده از 

  
  ]LQG/LTR]23کننده بلوك دیاگرام کنترل

کند ولی نویز موجود در در عین سادگی، مقاومت مناسبی تولید می
  ].8[گیرد و تمام حالات سیستم باید در فیدبک دیده شوند

در روش فیلتر کالمن توسعه یافته، نویز موجود در سیستم لحاظ شده و 
- می، تخمین زده 1سفید گوسی با واریانس مشخص

براي اعمال فیلتر کالمن توسعه یافته . گردد
دست به) 14(گیري در هر لحظه از هاي حالت و اندازه
گیري که نویز فرآیند و اندازه شودمیتر شدن مدل، فرض 

  ].21-17[به صورت خطی وارد سیستم می شوند
[௜,௝]ܣ =

߲ [݂௜]

[௝]ݔ߲
,ො௞ିଵݔ) ,௞ିଵݑ 0),

[௜,௝]ܪ =
߲ℎ[௜]
[௝]ݔ߲

ො௞ݔ) , 0)
 

  .آینددست میسازي حول نقطه کاري بهاین دو ماتریس در هر لحظه از خطی
ترتیب بینی و اصلاح در فیلتر کالمن توسعه یافته به

௞ݔ̇̅ = ,ො௞ିଵݔ)݂ ,(௞ିଵݑ
௞ܣ = (௞ݐ)ܣ = ௫ୀ௫ොೖషభ|�ܣ ,
തܲ௞ = തܲ(ݐ௞),
ത̇ܲ௞ = ௞ܣ ௞ܲିଵ + ௞ܲିଵܣ௞ + ܳ

 

௞ܪ = (௞ݐ)ܪ = ௫ୀ௫ොೖషభ|�ܪ ,
୤ܭ = തܲ௞ܪ௞்(ܪ௞ തܲ௞ܪ௞் + ܴ௞)ିଵ,
ො௞ݔ = ௞ݔ̅ + ௞ݖ୤൫ܭ − ℎ(̅ݔ௞ , 0)൯,
௞ܲ = ,(௞ݐ)ܲ
௞ܲ = ܫ) − (௞ܪ୤ܭ തܲ௞

 

کوواریانس  ها و ماتریسترتیب مقادیر تخمین حالت
. باشندها پس از اصلاح میمقادیر تخمین حالت

هاي کوواریانس خطا، کوواریانس نویز نیز ماتریس
  ].17،21[گیري و بهره فیلتر کالمن هستند

صورت مجزا و فیلتر کالمن توسعه یافته، وقتی که به
شوند، داراي خصوصیات عملکردي و پایداري مقاوم مناسبی 

 ].24،23[فاقد این ویژگی است

دهی و بازیابی مقادیر ویژه روشی سیستماتیک بر پایه شکل
. و براي کاهش میزان نوسانات به فیدبک نیازمند است

و فیلتر کالمن را  LQRکننده، ابتدا باید رگولاتور 
ساز قرار ها را در فیدبک جبرانصورت مجزا طراحی کرد سپس ترکیب آن

بهره ) LTR(2تنظیم بازیافت تبدیل حلقهو با استفاده از 
توان در نتیجه می. کردتضمین را بهینه و مقاومت سیستم 

هاي در بازهLQG/LTRکننده با استفاده از کنترل
 1شکل  ].26،25،23،10[ نمودصورت بهینه کنترل 

                                                                                
1- Gaussian white noise with specific variance
2- Loop Transfer Recovery (LTR) 

بلوك دیاگرام این کنترل
دست آمده، نشان میتعادل به

به دو شیوه  LTRتنظیم 
10،23[شودفرکانس انجام می

که . شودداده مینمایش 
)17(  

ترتیب ماتریسبه ୣܪو  ୣܣکه در آن 
مقادیر این ماتریس. هستند

Kساز، برابر است با، دینامیک جبران
)18(  

بنابراین، تابع تبدیل حلقه 

)19(  
در ورودي،  LTRدر روش 

شود که در محدوده وسیعی از فرکانسمی
)20(  

شود که با این روش سعی می
، بهبود یابد و سیستم در برابر نویزهاي اندازهLQRکننده  کنترل

مقاوم گردد) نویزهاي فرکانس بالا(
در خروجی،  LTRدر روش 

شود که در محدوده وسیعی از فرکانسانتخاب می
)21(  

شود که عملکرد کنترلبا این روش سعی می
کالمن، بهبود یافته و سیستم در برابر اغتشاشات ورودي 

 .مقاوم گردد) پایین

  محاسبه خطا -4- 2
پس از تخمین حالتخطاي وضعیت 
طبق روابط ضرب ماتریسی 

)22(  

)23(  

ത
ത
ത
ത

൪ 

)24(  

)25(  
)26(  

୰ୣݍ، ොത௜ݍ، തୢݍدر این روابط 
زده شده فعلی، خطاي کواترنیونی و خطاي وضعیت کواترنیون تخمین

୭/୧߱. باشند می
ୠ نیز سرعت زاویه

بیان شده در دستگاه بدنه است
22(ها در رابطه  کواترنیون

 نتایج -3
پیش از کنترل وضعیت ماهواره باید حالت

کردتعیین وضعیت مشخص 
همین خاطر نیاز است که بهاست، به

                                                  

  
براي کنترل وضعیت ماهوارهزمین آهنگبا استفاده از  LQG/LTRطراحی کنترل کننده 

  

4  
 

بلوك دیاگرام کنترل 1شکل

در عین سادگی، مقاومت مناسبی تولید می LQRروش 
گیرد و تمام حالات سیستم باید در فیدبک دیده شوندسیستم را در نظر نمی

در روش فیلتر کالمن توسعه یافته، نویز موجود در سیستم لحاظ شده و 
سفید گوسی با واریانس مشخص آغشته به نویز هايحالت

گرددشود و بخشی از نویز آن حذف می
هاي حالت و اندازهنیاز است که ماتریس

تر شدن مدل، فرض منظور سادهبه. آیند
به صورت خطی وارد سیستم می شوند

)14(  
این دو ماتریس در هر لحظه از خطی

بینی و اصلاح در فیلتر کالمن توسعه یافته بهمعادلات مرحله پیش
  .است) 16(و ) 15(صورت  به

)15(  

)16(  
ترتیب مقادیر تخمین حالتبه തܲو ݔ̅که در آن علائم

مقادیر تخمین حالت ොݔبینی وخطا در مرحله پیش
نیز ماتریس ୤ܭو P ،Q ،Rهاي ماتریس

گیري و بهره فیلتر کالمن هستندمدل، کوواریانس نویز اندازه
و فیلتر کالمن توسعه یافته، وقتی که به LQRدو روش 

شوند، داراي خصوصیات عملکردي و پایداري مقاوم مناسبی طراحی می
فاقد این ویژگی است LQGساز ولی جبران. هستند

 LQG/LTRروش  -3- 2
LQG/LTRروشی سیستماتیک بر پایه شکل

و براي کاهش میزان نوسانات به فیدبک نیازمند است سیستم حلقه باز است
کننده، ابتدا باید رگولاتور منظور طراحی کنترلبه
صورت مجزا طراحی کرد سپس ترکیب آن به

و با استفاده از )LQGهمان روش (داد
بهینه و مقاومت سیستم را LQGکنندهرلکنت

با استفاده از کنترلیک سیستم غیرخطی را 
صورت بهینه کنترل معین خطی، پایدار و به

                                                                                          
Gaussian white noise with specific variance 
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براي اینکه بتوان ]. 1[ها را حذف کردبخشی از نویز موجود در خروجی آن
 توسعه یافته از فیلتر کالمن نمودبخشی از نویز را از سیگنال کنترلی حذف 

  .شده استده استفا
یافته تخمین زده پس از اینکه متغیرهاي حالت به کمک فیلتر کالمن توسعه

نکته قابل تامل در این . گرددمیبراي تولید ورودي مطلوب استفاده  LQRشد، از 
پذیر نبودن  ها موجب کنترلبخش این است که استفاده از مدل کامل کواترنیون

این رو با حذف جمله چهارم و استفاده از  از]. 11[شودسیستم در نقطه تعادل می
ߙیافته و شرط مدل کاهش ≠ کننده پذیر شده و کنترل سیستم کنترل ߨ±
جلوگیري از به باید بدان توجه کرد،  LQRاي که در طراحی نکته. شودطراحی می

  .باشد میº1/0±العملی در بازه چرخ عکسرفتن اشباع 
صورت العملی بههاي عکسرخبدین منظور ممان اینرسی ماهواره و چ

  :گرفته شدهدرنظر ) 27(

)27(  
ܬ = ൥

1218.63 5.28 1.76
5.28 1429.43 8.39
1.76 8.39 442.26

൩ ,

୛ୖܬ = ଷ×ଷܫ	0.016

 

) 28(و بردار حسگرهاي خورشید و زمین در دستگاه مداري ثابت و برابر 
براي بیان بردارها در دستگاه بدنه، از ماتریس دوران استفاده . شوندمیفرض 

 R୭ୠماتریس دوران دستگاهمداري نسبتبهدستگاهبدنه باماتریس . شودمی
در نتیجه . ، آمده است)5-5(این ماتریس در پیوست، . شودنمایش داده می

  .شونددر دستگاه بدنه بیان می) 29(صورت رابطه بردارها به

)28(  
݁⃗ୗ୳୬௢ = [0	1	0]୘,
݁⃗୉ୟ୰୲୦௢ = [0	0	1]୘

 

)29(  
݁⃗ୗ୳୬ୠ = R୭ୠ݁⃗ୗ୳୬௢

݁⃗୉ୟ୰୲୦ୠ = R୭ୠ ݁⃗୉ୟ୰୲୦௢  

ترتیب به ،)29(با توجه به رابطه  معادلات حالت سیستم و خروجی حسگرها
  .خواهد بود) 31(و ) 30(صورت به

)30(  
ݍ̇ = ଵ

ଶ
,ଵݍ)ߌ ,ଶݍ ଷ)߱ୠ/୭ݍ

ୠ = ݃൫ݍଵ, ,ଶݍ ,ଷݍ ߱ୠ/୭
ୠ ൯, 

߱̇ୠ/୧
ୠ = ଵିܬ ቀݑ − ߱ୠ/୧

ୠ × ൫߱ܫୠ/୧
ୠ + ℎୖ୛൯ቁ +  ݓ߁

)31(  

ୗ୳୬ݖ = ቎
ଶݍଵݍ)2 + (ସݍଷݍ
1 − ଵଶݍ2 − ଷଶݍ2

ଷݍଶݍ)2 − ((ݍ)ଵ݂ݍ
቏ + ൥

ଵߥ
ଶߥ
ଷߥ
൩ ,

୉ୟ୰୲୦ݖ = ቎
ଷݍଵݍ)2 − ((ݍ)ଶ݂ݍ
ଷݍଶݍ)2 + ((ݍ)ଵ݂ݍ
1 − ଵଶݍ2 − ଶଶݍ2

቏ + ൥
ସߥ
ହߥ
଺ߥ
൩

 

، در معادله Γ،فرآیندماتریس نویز فیلتر کالمن، که براي ساده شدن طراحی 
  ].16[فرض شده است J-1یعنی  Bبرابر با ) 30(
߁  )32( = ܤ =  ଵିܬ

آیند و دست میبه)34( و) 33(روابط نیز از مربوط به فیلتر Hو  Aهاي ماتریس
  .باشدمی) 35(به صورت  نیز مقدار اولیه ماتریس کوواریانس خطا

)33(  

ܣ =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
ݍ߲̇
ݍ߲

തߌ0.5

0ଷ×ଷ
߲߱̇ୠ/୧

ୠ

߲߱ୠ/୧
ୠ ⎦
⎥
⎥
⎥
⎤
,

ܪ =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
ୗ୳୬ݖ߲
ݍ߲

0ଷ×ଷ

୉ୟ୰୲୦ݖ߲
ݍ߲

0ଷ×ଷ⎦
⎥
⎥
⎥
⎤
 

)34(  

ݍ߲̇
ݍ߲

=
1
2

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ −

ଵ߱௫ݍ
(ݍ)݂

߱௭ −
ଶ߱௫ݍ
(ݍ)݂

−߱௬ −
ଷ߱௫ݍ
(ݍ)݂

−߱௭ −
ଵ߱௬ݍ
(ݍ)݂

−
ଶ߱௬ݍ
(ݍ)݂

߱௫ −
ଷ߱௬ݍ
(ݍ)݂

߱௬ −
ଵ߱௭ݍ
(ݍ)݂

−߱௫ −
ଶ߱௭ݍ
(ݍ)݂

−
ଷ߱௭ݍ
(ݍ)݂ ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

, 

߲߱̇ୠ/୧
ୠ

߲߱ୠ/୧
ୠ = ୠ/୧߱ܬଵ൛ൣ൫ିܬ

ୠ ×൯൧ + [ℎୖ୛ ×] − ൣ߱ୠ/୧
ୠ ×൧ܬൟ 

)35(  ܲ = ൥
ସ×ସܫ0.02 0ଷ×ଷ
0ସ×ସ ቀ

ߨ
180

ቁ ଷ×ଷܫ
൩ 

اي دستگاه بدنه نسبت به هاي سرعت زاویهمولفه ௭߱و  ௫ ،߱௬߱) 34(در رابطه 
  .شده در دستگاه بدنه هستنددستگاه مداري بیان 

 خروجیدر  LTRکار گرفته شده است، که در این مقاله به LTRالگوریتم 
علت این موضوع مقاوم کردن سیستم در برابر اغتشاشات ناشی از . است

ثابت فرض شده و ماتریس  ଶܳاز این رو ماتریس . تشعشات خورشیدي است
ܳଵ,ଶ =  LQGشود مقادیر تکین سعی می ߩبا تغییر مقدار . شودفرض می ଵܳߩ

به مقادیر تکین فیلتر کالمن ) هاي پایینفرکانس(ها در بازه وسیعی از فرکانس
کننده میل کند و مقاومت و عملکرد آن را افزایش یابد و در انتها کنترل

LQG/LTR 26[نهایی براساس آن طراحی شود.[  
مقادیر  .شودمیها، ابتدا فیلتر کالمن طراحی در طراحی کنترل کننده

- که به شودگرفته میدرنظر ) 36(صورت گیري بهاولیه نویز مدل و نویز اندازه
ترتیب مقادیر اغتشاش تشعشعات خورشیدي و نویز حسگرهاي دقیق 

 .هستندخورشید و زمین 

)36(  

௪ߪ = 10ିହ(N.m),

ఔߪ �|ୗ୳୬ = 0.01°×
ߨ
180

,

ఔߪ �|୉ୟ୰୲୦ = 0.025°×
ߨ
180

 

ఔߪ، ௪ߪکه  �|ୗ୳୬  ߪوఔ �|୉ୟ୰୲୦ نویز مدل، نویز حسگر انحراف معیار ترتیب به
  .باشندخورشید و نویز حسگر زمین می
  .آینددست میهب) 37(از معادله  نیز گیريکواریانس نویز مدل و نویز اندازه

)37(  
ܳ = ,଺×଺ܫ௪ଶߪ

ܴ = ൤ߪఔ
ଶ �|ୗ୳୬ܫଷ×ଷ 0ଷ×ଷ
0ଷ×ଷ ఔଶߪ �|୉ୟ୰୲୦ܫଷ×ଷ

൨ 

براساس فرکانس طبیعی  LQRهاي وزنی سپس در ادامه طراحی، ماتریس
طوري که سیستم فوق دچار تحریک و شوند، بهحلقه بسته سیستم تعیین می

دلیل . رادیان بر ثانیه فرض شده است 4/0مقدار این فرکانس . تشدید نشود
هاي داخلی و خارجی ماهواره این انتخاب دور شدن از فرکانس تحریک سازه

اگر فرکانس . باشدو غیره می هاي منعطفهاي خورشیدي، بخشمانند آرایه
رادیان بر  4هاي خورشیدي، با مقدار محدود کننده فرکانس طبیعی آرایه

کننده ها فرکانس طراحی کنترلمنظور جلوگیري از تحریک آنثانیه، باشد، به
  ].1[گیردشود و طراحی براساس آن صورت میرادیان بر ثانیه فرض می 4/0

صورت زیر به LQGکننده طراحی کنترل برايQ2و  Q1هاي وزنی ماتریس
  :شوندفرض می

)38(  

߱஼.௅. = 0.4	(rad/sec), 
ܳଵ = 10ଵସdiag ൬൤௃ೣ

௃೤

௃ೣ
௃೤

௃ೣ
௃೤
	0.2	0.2	0.2൨൰ × 1.876, 

ܳଶ = 10ଵ଻diag(ቈ
1

௫߱஼.௅.ଶܬ௫ܬ
1

௬߱஼.௅.ଶܬ௬ܬ
1

௭߱஼.௅.ଶܬ௭ܬ ቉) 
حاصل گشتاور کنترلی ، ୰ܭو تعیین ماتریس LQRکننده پس از طراحی کنترل

- ماکزیمم توان مصرفی عملگر چرخ عکسو ماکزیمم گشتاورباید با توجه به 
) 39(صورت از اینرو شرط اشباع عملگر به .به سیستم اعمال شود العملی
  .شودگرفته میدرنظر 

)39(  
߬୑ୟ୶ = ±0.3	(N.m),
ܲୖ ୛౉౗౮ = 100	(w)  

هاي خطی بهبود عملکرد و مقاومت را در سیستم LQG/LTRروش از آنجاکه 
شودو میم نقطه تعادل انجابراي  LTRظیم به همین خاطر تن، ]27[بخشد می

. گردد بدین منظور استفاده می Heگیري و ماتریس اندازه Aeاز ماتریس حالت 
ଵ,ଶܳثابت فرض شده و ماتریس ଶܳرو ماتریس از این = گیرد و با قرار می ଵܳߩ

-سمت فیلتر کالمن میل میبه LQGکننده ، عملکرد کنترلߩتغییر تدریجی 

www.sid.ir


www.SID.ir

Arc
hive

 of
 S

ID

    
  امیر رضا کوثري و همکاران  هایافته کواترنیونمدل کاهشبراي کنترل وضعیت ماهوارهزمین آهنگبا استفاده از  LQG/LTRطراحی کنترل کننده 

  

  6شماره  ،14، دوره 1393شهریور مهندسی مکانیک مدرس،   6
 

. گیردو فیلتر کالمن صورت می LQGاین عمل با استفاده از مقادیر تکین . کند
بزرگترین مقادیر تکین این دو روش استفاده شده است  ازبدین منظور از دوتا 

دست نهایی که از این روش به ଵ,ଶܳماتریس . اندنشان داده شده ଶߪو  ଵߪکه با 
کننده در کنترل LQRید ماتریس وزنی بردار حالت در طراحی رگولاتور آمی

LQG/LTR خواهد بود.  
آمده  5تا  2هاي در شکل ߩازاي مقادیر مختلف به LTRظیم نتایج تن

، در LQGکننده لکنید مقادیر تکین کنترطور که ملاحظه میهمان.است
ߩازاي هاي پایین، به فرکانس = مقادیر تکین فیلتر کالمن خوبی به به 100

نزدیک شده است، که این موضوع سبب مقاوم شدن سیستم در برابر اغتشاشات 
هاي بالا سبب  در فرکانس LQGاز طرفی شیب زیاد مقادیر تکین . شود مدل می

  . شودگیري نیز میمقاومت و عدم حساسیت سیستم در برابر نویزهاي اندازه
 

  
ߩازاي بازیافت بهره حلقه به2شکل = 0.1 

  
ߩازاي بازیافت بهره حلقه به 3شکل = 1 

  
ߩازايبازیافت بهره حلقه به4شکل = 10 

  
ߩازاي بازیافت بهره حلقه به 5شکل = 100  

  
 LQG/LTRو  LQGوضعیت  هايکواترنیون q1مولفه  6شکل

  
 LQG/LTRو  LQGوضعیت  هايکواترنیون q2مولفه  7شکل

توان گفت که سیستم مذکور هم از لحاظ ورودي و هم از لحاظ پس می
در نتیجه طراحی ]. 26[خروجی داراي محدوده پایداري مناسبی است

  :شودزیر انجام میهاي وزنی ازاي ماتریسبه LQG/LTRکننده  کنترل

)40(  

ܳଵ,ଶ = 100 ∗ ܳଵ 

= 10ଵ଺diag ൬൤௃ೣ
௃೤

௃ೣ
௃೤

௃ೣ
௃೤
	0.2	0.2	0.2൨൰ × 1.876, 

ܳଶ = 10ଵ଻diag(ቈ
1

.௫߱େ.୐ܬ௫ܬ
ଶ

1
.௬߱େ.୐ܬ௬ܬ

ଶ
1

.௭߱େ.୐ܬ௭ܬ
ଶ ቉) 

تا 6هاي در شکلLQG/LTRو  LQGکننده براي دو کنترلپاسخ زمانی سیستم 
  .نشان داده شده است 12

بهتر LQGاز  LQG/LTRعملکردمشخص است  12تا 6هاي در شکلهمانطور که 
علت این امر وجود گشتاور ورودي . باشدکمتر می LQGاست و زمان نشست آن از 
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  امیر رضا کوثري و همکاران  هایافته کواترنیونمدل کاهشبراي کنترل وضعیت ماهوارهزمین آهنگبا استفاده از  LQG/LTRطراحی کنترل کننده 

 

  7  6شماره  ،14، دوره 1393شهریور مهندسی مکانیک مدرس، 
 

  .باشدمی Q1وزنی بزرگتر  به واسطه وجود ماتریس LQG/LTRبیشتر در روش 
 

  
 LQG/LTRو  LQGوضعیت  هايکواترنیون q3مولفه  8شکل

  
 LQG/LTRو  LQGوضعیت  هايکواترنیون q4مولفه  9شکل

  
 LQG/LTRو  LQGهاي کنندهکنترل 10ωxشکل

  
 LQG/LTRو  LQGهاي کنندهکنترل 11ωyشکل

  
  LQG/LTRو  LQGهاي کنندهکنترل 12ωzشکل

 
  LQG/LTRو  LQGهاي کنترلی تلاشxمولفه  13شکل

  
 LQG/LTRو  LQGهاي کنترلی تلاشyمولفه  14شکل 

توان با اعمال شرط اشباع عملگر ها را نیز میکنندهکنترلورودي کنترلی 
 .العملی با هم مقایسه کردچرخ عکس
کننده مشخص است کنترل 15تا  13هاي شکلطور که در همان

LQG/LTR کننده فراجهش بیشتري نسبت به کنترلLQG  دارد، که این
  ].10[شودموضوع تنها مشکل این روش محسوب می

در برابر تغییرات  LQG/LTRکننده منظور بررسی مقاومت کنترلبه
درصد به نویز فرآیند افزوده شده و پاسخ  70و  30اغتشاش ورودي، مقادیر 

در . ازاي مقدار اولیه اغتشاش و این دو مقدار ارائه شده استخروجی آن به
درصد افزایش  70درصد افزایش و  30مقدار اولیه،  22تا  16هاي شکل

  .ان داده شده است، نشߪ1.7و  ߪ1.3، ߪترتیب با اغتشاش به
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  6شماره  ،14، دوره 1393شهریور مهندسی مکانیک مدرس،   8
 

  
  LQG/LTRو  LQGهاي کنترلی تلاشzمولفه  15شکل 

  
 با درنظر گرفتن سه مقدار اغتشاش ورودي q1تغییرات  16شکل

  
  با درنظر گرفتن سه مقدار اغتشاش ورودي q2تغییرات  17شکل 

  
 با درنظر گرفتن سه مقدار اغتشاش ورودي q3تغییرات 18شکل 

  
 با درنظر گرفتن سه مقدار اغتشاش ورودي q4تغییرات  19شکل 

  
  با درنظر گرفتن سه مقدار اغتشاش ورودي ωxتغییرات  20شکل 

  
 با درنظر گرفتن سه مقدار اغتشاش ورودي ωyتغییرات  21شکل 

  
 با درنظر گرفتن سه مقدار اغتشاش ورودي ωzتغییرات  22شکل 

ــه)  ــان (ثانی زم
0 20 40 60 80 100

u z
 (N

.m
)

-0.4

-0.3

-0.2

-0.1

0.0

0.1

0.2

0.3

0.4
LQG
LQG/LTR

ــه)  ــان (ثانی زم
0 20 40 60 80 100

q 1

-0.005

-0.004

-0.003

-0.002

-0.001

0.000

0.001

0.002



1.7 

ــه)  ــان (ثانی زم
0 20 40 60 80 100

q 2

-0.001

0.000

0.001

0.002

0.003

0.004





زمــان (ثانیــه) 
0 20 40 60 80 100

q 3

-0.002

0.000

0.002

0.004

0.006

0.008





زمــان (ثانیــه) 
0 20 40 60 80 100

q 4

0.99995

0.99996

0.99997

0.99998

0.99999

1.00000

1.00001





زمــان (ثانیــه) 
0 20 40 60 80 100


x (

ــه
انی

ن/ث
ــا

ادی
(ر

-0.002

-0.001

0.000

0.001

0.002




ــه)  ــان (ثانی زم
0 20 40 60 80 100


y (

ــه 
انی

ن/ث
ــا

ادی
(ر

-0.0015

-0.0010

-0.0005

0.0000

0.0005

0.0010

0.0015




ــان (ثانیــه) زم
0 20 40 60 80 100


z (

ــه 
انی

ن/ث
ــا

ادی
(ر

-0.003

-0.002

-0.001

0.000

0.001

0.002

0.003

0.004




www.sid.ir


www.SID.ir

Arc
hive

 of
 S

ID

  
  امیر رضا کوثري و همکاران

9  

هاي حاصل باید از فرکانس. شودو ورودي به سیستم، تبدیل فوریه گرفته می
نس طبیعی حلقه بسته سیستم کمتر باشد تا موجب تحریک و نوسان 

دست آوردن مقادیر ویژه ماتریس حلقه بسته، سپس با به
هاي غیر قابل کنترل هاي سیستم حلقه بسته و حذف قطب

FFT  بیشترین فرکانس . بیان شده است 1در جدول
ماکزیمم مقدار (هرتز  06/0دهد و مقدار آن از رخ می
 zکننده براي راستاي نمودار فرکانس دو کنترل. کمتر است

 .نشان داده شده است
کند که استفاده از مدل خطی ماهواره در بیان می
س چهار مولفه کواترنیونی موجب ایجاد قطب پذیر و براسا

  .شودمی
ناپذیر را نامعلوم دانسته و او با بیان این موضوع پایداري این قطب کنترل

-ها در طراحی کنترلبراي حل این مشکل از مدل کاهش یافته کواترنیون
جود قطب هاي این مدل عدم ویکی از ویژگی. کنداستفاده می

  ].12[ناپایدار و غیر قابل کنترل است
هاي سیستم حلقه بسته، ماتریس منظور بررسی جایگیري قطب

در این صورت، فضاي حالت . شوددینامیک سیستم حلقه بسته تشکیل می
  ]:26[خواهد بود) 41(صورت معادله 

باشد که حول نقطه تعادل در این رابطه بهره فیلتر کالمن توسعه یافته می
، آمده )6-5(در پیوست،  ∗୤ܭمقدار . تعیین و به مقدار فوق همگرا شده است

هاي مربوطه مقادیر ویژه ماتریس دینامیک حلقه بسته به همراه فرکانس
  .بیان شده است

مشخص است همه مقادیر ویژه سیستم در  2طور که در جدول 
هاي ناپایدار و غیر پس مشکل وجود قطب. قرار دارند

ها نیز از طرفی فرکانس قطب. شودقابل کنترل با استفاده از این مدل حل می
  .بیشتر است) فرکانس بحرانی

 بندي گیري و جمع
ظور ساده شدن طراحی و کاهش محاسبات، از دینامیک نقطه تعادل 

پذیر نبودن مدل دلیل کنترلاما به. ها استفاده شدکننده
- ها، که با حذف بخش عددي بهکواترنیونی، از مدل کاهش یافته کواترنیون

 کننده رانسبت بهاین موضوع عملکرد کنترل. آید، استفاده شد
دهد ولی بار شود، کاهش میکه از دینامیک نقطه کاري استفاده می

  .بخشدمحاسباتی را تا حدود زیادي بهبود می
صورت گرفته  سازيشبیهشدن ساده  هایی که براي

 بردار حسگرهاي خورشید و زمین در دستگاه مداري 
کنند و که این بردارها باگذشت زمان تغییر می، در حالی

غیر متعامد بودن موجب . و همواره متعامد نخواهند بود
آل در تخمین کاهش غناي اطلاعات سنسوري و فاصله گرفتن از حالت ایده

 گراز تخمینرو، براي افزایش دقت بهتر است که از این
کرد و با کمکتئوري استفاده سازي در امر شبیه محاسبه این بردارها

و سایر حسگرها مانند حسگر ستاره یا ژایرو، غناي اطلاعات 

                                                                                                                        
2- Orbit propagator 
3- Data fusion theory 

ቄ̇ݔݔො̇ቅ = ൤
ୣܣ ୰ܭୣܤ−
ୣܪ∗୤ܭ ୣܣ ୰ܭୣܤ− ୣܪ∗୤ܭ−

൨ ቂݔݔොቃ 

  هایافته کواترنیونمدل کاهشبراي کنترل وضعیت ماهوارهزمین آهنگبا استفاده از 

  6شماره  ،14، دوره 

 فرکانس ورودي به سیستم
 uxفرکانس 

(Hz)  
 uyفرکانس 

(Hz)  
019550/0 019550/0 
039101/0 048876/0 

 

  
  LQGکننده براي کنترل uz(t)طیف دامنه یک طرفه 

  
 LQG/LTRکننده براي کنترل uz(t)طیف دامنه یک طرفه 

 هاي سیستم حلقه بستهمقادیر ویژه و فرکانس
  مقادیر ویژه

i 195/0  +202/0-  
i 195/0 -202/0-  
i 196/0  +204/0 -  
i 196/0 -204/0-  
i 197/0  +205/0-  
i 197/0 -205/0-  
i 114/0  +0226/0-  
i 114/0 -0226/0-  
i 110/0  +0215/0-  
i 110/0 -0215/0-  

i 0701/0  +0123/0 -  
i 0701/0 -0123/0-  

دهند، عملکرد سیستم در برابر نمایش می
بسیار نزدیک ) ߪ(ها به حالت اولیه تغییرات اغتشاش تقریبا ثابت بوده و پاسخ

توان گفت که خروجی سیستم در برابر اغتشاشات ناشی از 
  .مقاوم شده و داراي ناحیه پایداري نسبتا مطلوبی است

از دو  LQRهاي وزنی ها و ماتریسکنندهمنظور تصدیق طراحی کنترل
کننده از خروجی کنترل FFT1ابتدا به وسیله الگوریتم 

                                                                                
1- Fast Fourier Transform 

و ورودي به سیستم، تبدیل فوریه گرفته می
نس طبیعی حلقه بسته سیستم کمتر باشد تا موجب تحریک و نوسان فرکا

سپس با به. سیستم نشود
هاي سیستم حلقه بسته و حذف قطبجایگیري قطب

 .گرددبررسی می
FFTنتایج الگوریتم 

رخ می zتم در راستاي سیس
کمتر است) فرکانس مد نظر

نشان داده شده است 24و  23هاي در شکل
بیان می] 12[یانگ در 

پذیر و براسازیرفضاهاي کنترل
می݆߱صفر،بر روي محور 

او با بیان این موضوع پایداري این قطب کنترل
براي حل این مشکل از مدل کاهش یافته کواترنیون

استفاده می LQRکننده 
ناپایدار و غیر قابل کنترل است

منظور بررسی جایگیري قطببه
دینامیک سیستم حلقه بسته تشکیل می

صورت معادله سیستم حلقه بسته به

در این رابطه بهره فیلتر کالمن توسعه یافته می ∗୤ܭ
تعیین و به مقدار فوق همگرا شده است

مقادیر ویژه ماتریس دینامیک حلقه بسته به همراه فرکانس. است
بیان شده است 2در جدول 
طور که در جدول همان

قرار دارند ݆߱سمت چپ محور 
قابل کنترل با استفاده از این مدل حل می

فرکانس بحرانی(هرتز  06/0از 

گیري و جمع نتیجه -4
ظور ساده شدن طراحی و کاهش محاسبات، از دینامیک نقطه تعادل منبه

کنندهبراي طراحی کنترل
کواترنیونی، از مدل کاهش یافته کواترنیون

آید، استفاده شددست می
که از دینامیک نقطه کاري استفاده میزمانی

محاسباتی را تا حدود زیادي بهبود می
هایی که براياز فرضدیگر یکی 

 است، ثابت فرض کردن
، در حالیها استو تعامد آن

و همواره متعامد نخواهند بود شونددچار خطا می
کاهش غناي اطلاعات سنسوري و فاصله گرفتن از حالت ایده

از این. شودفیلتر کالمن می
محاسبه این بردارهابراي 2مدار

و سایر حسگرها مانند حسگر ستاره یا ژایرو، غناي اطلاعات  3ترکیب اطلاعات
  .را افزایش داد

                                                  

)41(  ො

  
براي کنترل وضعیت ماهوارهزمین آهنگبا استفاده از  LQG/LTRطراحی کنترل کننده 

 

، دوره 1393شهریور مهندسی مکانیک مدرس، 
 

فرکانس ورودي به سیستم 1جدول 
 uzفرکانس 

(Hz)  
 کنندهکنترل

019550/0 LQG 
058651/0 LQG/LTR 

طیف دامنه یک طرفه  23شکل 

طیف دامنه یک طرفه  24شکل 

مقادیر ویژه و فرکانس 2جدول 
 (Hz)فرکانس
281/0 
281/0  
283/0 
283/0 
285/0 
285/0 
116/0 
116/0 
112/0 
112/0 
0711/0 
0711/0 

  

نمایش می 22تا  16هاي طور که شکلهمان
تغییرات اغتشاش تقریبا ثابت بوده و پاسخ

توان گفت که خروجی سیستم در برابر اغتشاشات ناشی از پس می. هستند
مقاوم شده و داراي ناحیه پایداري نسبتا مطلوبی استتشعشات خورشیدي 

منظور تصدیق طراحی کنترلبه
ابتدا به وسیله الگوریتم . شودروش استفاده می
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براي کنترل وضعیت LQG/LTRو  LQGکننده کنترل دودر این مقاله 
شعشعات آهنگ در برابر اغتشاشات ورودي، ناشی از تماهواره زمین

، LQG/LTRکننده که کنترل دهدمینتایج نشان  .خورشیدي، طراحی شد
و خروجی آن محدوده  دارد LQGکننده بهتري نسبت به کنترل عملکرد

تنها . کندپایداري نسبتا مطلوبی در برابر تغییرات اغتشاش ورودي تولید می
-کنترلضعفی که در این روش وجود دارد، فراجهش کنترلی بیشتر نسبت به 

 LQRهاي وزنی توان بین ماتریسبراي حل این مشکل می. است LQGکننده 
هاي کنترلی در حد ها و وروديمصالحه کرد تا میزان فراجهش در حالت

  .مطلوب قرار گیرد
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