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رهايعملگ وضعيت مبتني بر كنترلطراحي سيستم 
مومنتوم سيالي تحت مود لغزشي تطبيقي

احمد سليماني1اميرحسين تقوي 3و تقي شجاعي*2،

مهندسي مكانيك، دانشگاه صنعتي شريف ةدانشكد -1

گروه مهندسي هوافضا، دانشگاه شهيد بهشتي -2

صنعت ايرانمهندسي مكانيك، دانشگاه علم و  ةدانشكد -3

1983963113 :تهران، كد پستي* 
ah.soleymani@mail.sbu.ac.ir

ا عملگرهاي جديدي به نام كنترلرهاي مومنتوم سيالي براي كنترل وضعيت ماهواره پيشنهاد شده است. اين اخيرً
ت ها، داراي نسبCMGالعملي و هاي عكسساز مومنتوم مثل چرخعملگرها نسبت به ديگر عملگرهاي ذخيره

شكلات . اما يكي از م... هستندتر، ارتعاش انتقالي كمتر وبالاتري، جانمايي و مونتاژ راحتگشتاور اعمالي به وزن 
 باشد. اين امر باعثسازي رياضي اين عملگرها ميهايي در عمل، پيچيدگي در مدلسازي چنين سيستمپياده

سيستم كنترلي استفاده كنند، بدون آنكه عدم  شده است كه اكثر محققان از يك مدل ساده شده، براي طراحي
مشكل از يك روش كنترلي مود ها در مدل ساده شده را در نظر بگيرند. در اين مقاله براي رفع اين قطعيت
د بالاي تواند حها در مدل مقاوم است و همچنين ميقطعيتنبود تطبيقي استفاده شده كه در برابر اين  -لغزشي

تر براي اطمينان از پايداري تخمين بزند، بدون آنكه نياز باشد تا از عملگرهاي بزرگ ها رااين عدم قطعيت
توان مشاهده كرد كه سيستم كنترلي مورد طراحي قادر سازي، ميسيستم استفاده كرد. با توجه به نتايج شبيه

 است كه ماهواره را در كمترين زمان ممكن و بدون فراجهش به وضعيت مطلوب برساند.

تطبيقي، عدم قطعيت رل وضعيت ماهواره، كنترلرهاي مومنتوم سيالي، كنترل مود لغزشيكنتهاي كليدي: هواژ

123م و اختصاراتلائع

ߩچگالي سيال
݂ضريب اصطكاك

ݎشعاع رينگ
 ௦߱  اي سيال نسبت به رينگسرعت زاويه

݀قطر سطح مقطع رينگ
ߤويسكوزيته سيال
߬تنش برشي سيال

ݒسرعت جريان
തݍپارامترهاي كواترنيون

_       ____________________________________________                _______________________________________________ݍبرداري كواترنيون مؤلفة
.كارشناس ارشد1
. پژوهشگر (نويسنده مخاطب)2

ସݍاسكالر كواترنيون ؤلفةم
ௗݍكواترنيون مسير مرجع

തݍߜخطاي تعقيب كواترنيون
߱اي ماهوارهسرعت زاويه
ௗ߱اي مسير مرجعسرعت زاويه

ܬماتريس اينرسي كل ماهواره
 ௥ܬ  ساز مومنتوماينرسي ذخيرهماتريس 

Ωساز مومنتوماي ذخيرهسرعت زاويه
ܸتابع لياپانوف

௖ܶگشتاور كنترلي
ௗܶگشتاور اغتشاشي
௙ܶگشتاور اصطكاكي

. دانشجوي دكتري3
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ݏسطوح لغزش
ܴماتريس دوران

مقدمه
اي از خدمات و فناوري خود را مرهونبخش عمده ،جهان امروز

است. از جمله اين هاي تجاري، مخابراتي، نظامي و پژوهشيرهماهوا
نامهاي هوايي، ارتباطات و رصدهاي فضايي عكس توانخدمات مي

ماهواره وضعيت خود را بر روي مدار داين خدمات، باي ئةمنظور ارابرد. به
هاي خارجي و نامعيني در پارامترهايش،رغم اغتشاشبهد و كنتثبيت 
دبراي نيل به اين هدف، ماهواره نيازمن قي را داشته باشد.گيري دقيسمت
.]1[ عيت استزيرسيستم كنترل وضيك 

هاييلفهؤي فعال بسياري وجود دارد كه از مهاي كنترلروش
مومنتوم و ژايروهاي العملي/هاي عكسهمچون تراسترها، چرخ

ولها اصكلي، اكثر اين روش طورهكنند. باستفاده مي4كنترل ممان
ر مقابلاي را براي پايدارسازي ماهواره دكلي بقاي مومنتوم زاويه

عملگرهايي اما اخيراً كنند.سازي ميگشتاورهاي اغتشاشي پياده
پيشنهاد شده است كه در آن بجاي چرخاندن يك جسم صلب، از
چرخاندن يك سيال درون يك تيوپ دايروي براي توليد ممان استفاده

به نام كنترلرهاي مومنتوم سيالي عموماً شود. اين عملگرهامي
)FMC(5در  شوند.شناخته ميFMCدليل آنكه اكثر جرم آن درهها ب

ان اينرسي آن نسبت بهقرار دارد، مم فاصله از محور دورانبيشترين 
العملي با همان اندازه و همان وزن بسيار بيشتر است.يك چرخ عكس

دهيا حجم آن افزايش پيدا كر در نتيجه نسبت گشتاور اعمالي به وزن
ترها مناسبها را براي استفاده در ميكرو ماهوارهكه اين موضوع آن

هاي الكترومغناطيسي ياكند. همچنين در صورت استفاده از پمپمي
حرارتي ديگر نيازي به موتورهاي الكتريكي نبوده و-هاي الكتروپمپ
ترعملگرها آسان جاسازي اين عملگر را نسبت به ديگرمسئله اين 
ال راصورت غيرفعهكند. همچنين اين عملگرها قابليت استفاده بمي

نيز دارند و در صورت خرابي در سيستم كنترلي باز هم توانايي
ها ارتعاش كمتري را به سازه FMCپايدارسازي ماهواره را دارند.

توانها ميدهند. همچنين از گردش سيال داخل تيوپانتقال مي
با اين حال بعضي مشكلات در كاري استفاده كرد.وان خنكعنهب

_       ____________________________________________                _______________________________________________توان بهسازي اين عملگرها وجود دارد كه از آن جمله ميپياده
4. Control Moment Gyro (CMG)
5. Fluidic Momentum Controller
6. Maynard
7. Lurie
8.Schier
9. Laughlin
10. Eskenderian

هاي چرخان، نشت وسازي پيچيدة جريان سيال داخل تيوپمدل
.]2[حرارتي اشاره كرد  بندي و اقدامات پيشگيرانةئل آبمسا

يالينتوم سمكنترلرهاي مو ةمينز با توجه به اينكه از اولين كارها در
ادبيات در اين زمينه است، 1988در سال  6ميناردكارهاي انجام گرفته توسط 

استفاده از كنترلرهاي مومنتوم سيالي را برايمينارد  محدود است.
هايها، كشتيسازي گشتاورهاي اغتشاشي اعمالي روي ماهوارهخنثي

. اين تحقيق]3[ پيشنهاد داد معلقهاي پيما و ديگر سيستماقيانوس
اهبراي كنترل وضعيت ماهواره توسعه داده شد. آن8و چيير7ِلُوري وسيلههب

توانندهاي سيالي، كه يك نوع عملگر سيالي هستند، مينشان دادند كه لوپ
هر نوع شكلي داشته باشند تا بتوانند به راحتي در فضاي قابل دسترس در

يك سيستم دو كاربري را پيشنهاد 9لاگلين .]4[ يك ماهواره جاسازي شوند
اعمالمورد نياز را كرد و هم گشتاور گيري ميداد كه هم وضعيت را اندازه

رباي دائم و يك لوپ سيالي پر. اين سيستم شامل يك آهن]5[ كردمي
وارهاي ماهشده با يك سيال رساناي جريان الكتريكي بود. حركت زاويه

كه اين سيال رسانا بود شد. از آنجااين لوپ مي باعث چرخش سيال درون
يتوانست براو در معرض ميدان مغناطيسي قرار داشت، ولتاژ القايي مي

تعيين وضعيت ماهواره استفاده شود. از سوي ديگر، با اعمال يك ولتاژ به
شود كه در واكنش به يك ميدانسيال، يك ميدان الكتريكي توليد مي

رايتواند بميمسئله شود. اين د گشتاور ميمغناطيسي، سبب تولي
يك رينگ10ايزكندرين پايدارسازي وضعيت ماهواره استفاده شود.

يما راتوانست وضعيت يك فضاپالعملي سيالي را پيشنهاد داد كه ميعكس
با واكنش نشان دادن به حركت سيال درون رينگ، كنترل كند

استفاده از گرماي اضافي درون براي كاهش وزن و همچنين 11. وَرتاراجو]6[
فضاپيما، يك سيستم مركب از كنترل وضعيت و كنترل حرارت را پيشنهاد

هادي جريان ،داد. طرح كلي اين سيستم بر اساس چرخش يك سيال
سيال كه در داكت عبوري ةوسيلهالكتريكي بود. اين جريان الكتريكي نيز ب
س اين طرحاساس بر. او سپ]7[شد معرض گراديان حرارتي بود، توليد مي

ماهواره را پيشنهاد داد كه بر مبناي روش محورة 3يك سيستم كنترل 
عملكرد يك كنترلر مومنتوم سيالي را12. كلي]8[بود ஶܪو  ଶܪكنترلي  ،

رها ددر يك آزمايش با استفاده از دو لوپ سيالي كه محورهاي تقارن آن
آزمايش، از دو پمپ براي توليد جريان . در اين]2[ يك جهت بود، تست كرد

جهته را 3نيز يك كنترل وضعيت كوُمار  دو جهته در هر لوپ استفاده شد.
اي. او حركت زاويه]9[ لوپ سيالي عمود بر هم بررسي كرد 3با استفاده از 

ماا كرد. بررسيرينگ سيالي را در يك مدار بيضوي  3ماهواره مجهز به 

11.Varatharajoo
12. Kelly
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تقالالعملي انهاي عكسممان ةته در آن، شامل همفيامدل ديناميكي توسعه
مدل ،همكارش ونوبري هاي سيالي نبود. اخيراً يافته بين ماهواره و رينگ

يستمها يك سبخشيدند. آن تر بهبودكامل ةخيك نس ةرا با توسع13كوُمار
كه در يك توسعه دادندرينگ سيالي  4را با استفاده از 14تشخيص عيب

.]10[مي قرار گرفته بودند بندي هرهپيكر
ازي اينسه اشاره شد، يكي از مشكلات پيادهطوركهمان

جريان سيال داخل تيوپ است. به سازي پيچيدةعملگرها، مدل
هاي ديناميكيهمين دليل در كارهاي انجام گرفته تاكنون، از مدل

هاي كنترلي نيز بر اساس همينساده استفاده شده است و سيستم
توان اطمينان داشت كه درنمي ،اند. بنابرايناده بنا شدههاي سمدل

ايداروبي بتوانند سيستم را پخههاي كنترلي بعمل نيز اين سيستم
ند. به همين منظور در اين پژوهش سعي شده است تا از يككن

سيستم كنترلي مود لغزشي تطبيقي استفاده شود. روش كنترلي مود
تمتواند سيسدر مدل مقاوم بوده و ميها لغزشي در برابر عدم قطعيت

وجهاما با ت ند.كرا در برابر گشتاورهاي اغتشاش خارجي نيز پايدار 
اين و محدودة اغتشاشات ةبه اينكه در اين روش، دانستن محدود

ضي ازمورد نياز است و با توجه به اينكه بع هاعدم قطعيت
راين يابناب .نشده وجود دارند بينيپيش گشتاورهاي اغتشاشي غير

اين اغتشاشات را آنقدر بزرگ فرض كرد تا مطمئن شد بايد دامنة
ين حد كمتر است، يا با روشي دامنةاغتشاشات واقعي از ا ةكه دامن

ها بزرگ فرضاين عدم قطعيت را تخمين بزنيم. اما هر چه دامنة آن
يابد و نياز به عملگرهايكنترلي افزايش مي ةشود، ميزان هزين

وسعه دادهتنيز يك روش تطبيقي  ،بنابراين. استر تتر و حجيمبزرگ
را حد بالاي اين اغتشاشات طور خودكارهشود تا سيستم بتواند بمي

ي مودقانون كنترل ةضرايب بهر تخمين بزند و با استفاده از آن نيز
.لغزشي را تعيين كند

طراحي مانور وضعيت فضاپيما با استفاده از روش كنترل
براي يك فضاپيماي صلب كهودلي  لغزشي، ابتدا توسط مود

. اين كار،]11[ شدجهته بود، بررسي  3مجهز به سيستم كنترلي 
صورتههاي لغزشي بيك روش جديد براي طراحي صفحه

داد كه بر اساس به حداقل رساندن يكتحليلي پيشنهاد مي
و اي فضاپيماهاي زاويهانديس عملكردي درجه دوم از سرعت

 ]11[با الهام از مرجع 15راميرِز و داوِير پارامترهاي كواترنيون بود.
يك سيستم كنترلي مود لغزشي بر اساس صفحات لغزشي

_       ____________________________________________                _______________________________________________وضعيت ماهواره، پيشنهادگيبس  غيرخطي و پارامترهاي بردار
13. Kumar
14. Fault Tolerant
15. Dwyer & Ramirez
16. Crassidies
17. Robinett & Parker

تقيم و تنها با استفادهسمصورت غيرهبودلي اگرچه  .]12[ دادند
اتآل روي صفحاد كه حركت ايدهاز معادلات سينماتيكي نشان د

هايپارامترهاي كواترنيون و سرعت صفرلغزشي معادل با خطاي 
با استفاده از تئوري مسئله اين ]13[اي است، اما در مرجع زاويه

از نخستينهمكارش  و16. كراسديسپايداري لياپانوف اثبات شد
حياطررودريگز را در  ةمحققاني بودند كه پارامترهاي اصلاح شد

بردند منظور كنترل فضاپيما به كارسيستم كنترلي مود لغزشي به
د لغزشي را براي مانور تعقيبوكنترل م 17و پاركر رابينت .]14[

اركهالعملي بهاي عكسمجهز به چرخ يوضعيت يك فضاپيما
، ديناميك]16[در مرجع 18. شخصي به نام هوو]15[ بردند
گيرد. اين عمل باعثنظر ميهاي عكس العملي را نيز در چرخ
شود تا دقت سيستم كنترلي افزايش يابد.مي

اولين مطالعه بر روي مانور وضعيت فضاپيما بر اساس كنترل
.]17[ انجام گرفت همكارش و19سلوتينا ةوسيلهتطبيقي مستقيم ب

عدم قطعيت در اينرسي ماهواره ةلئنيز مسو همكارش  20بوسالايز
. داندو،]18[ ترل تطبيقي مستقيم درنظر گرفتندرا با استفاده از كن

كههد دارائه ميبراي فضاپيماهايي را يك روش كنترلي تطبيقي 
كه كنترلرهايدرحالي. ]19[ داراي عدم قطعيت در اينرسي هستند

هاي مدلدنبال احتساب مستقيم عدم قطعيته تطبيقي سنتي ب
هايتمامترها يا الگوريروزرساني پارهديناميكي با استفاده از قانون ب
،دنبال كنترل فيدبكه هاي جديد بتخمين پارامتر هستند، روش

نواقع در اي مستقل از پارامترهاي اينرسي فضاپيما هستند. در
ها از مقاوم بودن مانور وضعيت ماهواره براي مدل ديناميكيروش

ها ناشي ازشود. حال اين عدم قطعيتناقص اطمينان حاصل مي
طعيت در اينرسي باشد، در اغتشاشات خارجي باشد يا هرعدم ق

گونه عدم قطعيت در مدل ديناميكي موردنظر باشد. از كارهاي
اشاره21رائو توان به كارانجام گرفته در ارتباط با اين موضوع مي

ها (عدم قطعيت در اينرسي ووي كل عدم قطعيت. ]20[كرد 
ر گرفت.نظدرعيت صورت يك عدم قطهگشتاورهاي خارجي) را ب

اكنترل لغزشي ر ةد كه بهركره سپس يك قانون تطبيقي ارائ
زد. او سپس با استفاده از تئوري پايداري لياپانوف،تخمين مي

براي جلوگيري از ،22پايداري سيستم را اثبات كرد. بينكُونگ
كنترل لغزشي با استفاده از قانون تطبيق، ةتخمين بيش از حد بهر

.]21[ات لغزشي متغير با زمان را پيشنهاد داد استفاده از صفح

18. Hu
19. Slotine
20. Boussalis
21. Rao
22. Bincong
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FMCمدل ديناميكي سيستم 

عملگر 3موردنظر، شامل ة مدل پيشنهادي براي بخش وضعيت ماهوار
گرفته است. هر عملگر شاملجهت قرار 3نتوم سيالي است كه در موم

يك رينگ پر شده از سيال و يك پمپ است كه جريان سيال را با
ليله دبكند. اختلاف فشار درون رينگ تنظيم مي استفاده از ايجاد

حركت سيال درون ،رينگهاي وجود تنش برشي روي ديواره
ها وظيفهپمپ ،شود. بنابراينهاي بسته، سبب اتلاف انرژي ميرينگ

وجود بياورند تا در صورت نيازهدارند تا اختلاف فشاري درون سيال ب
دهند يا در غيرشتاب  به اعمال گشتاور روي ماهواره به سيال

صورت فشاري برابر با تنش برشي اصطكاكي ايجاد كنند تا ازاين
.كاهش سرعت سيال و ايجاد گشتاور روي ماهواره جلوگيري كنند

هايتوان از پمپمنظور جانمايي بهتر و افزايش راندمان ميبه
هاحرارتي استفاده كرد. اين پمپ-الكترو هايالكترومغناطيس يا پمپ

كنند. به اين ترتيب كه با ايجاد يككار مي »قانون لرنز«بر اساس 
ميدان مغناطيسي و ايجاد جريان الكتريكي درون سيال، يك نيروي

احرارتي ب-هاي الكتروكنند. تفاوت پمپالقايي به سيال وارد مي
-هاي الكتروهاي الكترومغناطيس در اين است كه در پمپپمپ

د آمده در سيستم براي توليد جريان الكتريكيوجوهحرارتي از گرماي ب
هايشود. شماتيك مدل پيشنهادي و محل قرارگيري پمپاستفاده مي

) نشان داده شده است.1الكترومغناطيس در شكل (

                _____________________________________________ پيشنهادي FMCشماتيك مدل  -1شكل 
23.Orbit Reference Frame 

ر حركترينگ بر اثهاي وجود آمده روي ديوارههميزان تنش برشي ب
:]9[ آيدزير به دست مي ةاز رابط سيال،

)1( ߬ = 18 ଶݒߩ݂ = 18  ଶ߱௦ଶݎߩ݂
سرعت سيال نسبت به ݏ߱شعاع رينگ،  rچگالي سيال،  ߩكه در آن 
هاي آرام، ضريببراي جريان .استضريب اصطكاك  ݂رينگ و 

௡ܴآيد: (زير به دست مي ةاصطكاك از رابط < 2300(
)2( ݂ = 64ܴ௡ 

آيد:زير به دست مي ةو از رابط استعدد رينولدز  ௡ܴكه در آن 
)3( ܴ௡ = ߤ݀ݒߩ

ويسكوزيته ߤقطر متوسط رينگ و  dسرعت جريان،  ݒكه در آن 
ة، ضريب اصطكاك از رابطاغتشاشيهاي . براي جرياناستسيال 
௡ܴ( :آيددست ميهزير ب > 2300(

 )4   (݂ = ଴.ଷଵ଺ସோ೙బ.మఱ  
) و انتگرال گرفتنrبا ضرب كردن تنش برشي در شعاع عمل (

ةممان روي سطح خيس شده، گشتاور اصطكاكي از رابط الماناين 
آيد:دست ميهزير ب

)5                                (         ௙ܶ = ଶ݀ݎଶ߬ߨ2(௦߱)݊݃݅ݏ
ت.اس r≫dاين رابطه فرض شده است كه 

دستگاه مختصات 3براي تعيين وضعيت يك ماهواره نياز به 
ركه در مركز زمين قرا است. اولين دستگاه، دستگاه اينرسي است

تعريف اين دستگاه در بالا توضيح داده شد. ةگرفته است. نحو
. مركز اين دستگاه روياست23گاه دوم، دستگاه مرجع مداريدست

اين دستگاه به ோܼ منظوربه مركز جرم ماهواره قرار گرفته است.
اين دستگاه در صفحه مداري ோܺ. محور استسمت مركز جرم زمين 

بوده و جهت آن به سمت بردار ோܼقرار دارد كه عمود به محور 
مداري اين دستگاه عمود به صفحة ோܻمحور  .استسرعت ماهواره 

شود كه تشكيل يك سيستماي تعيين ميگونههبوده و جهت آن ب
ايسرعت زاويه ةدهندنشان ωோூ ةمتعامد يكه راستگرد را دهد. واژ

اينرسي كه درون دستگاه استاين دستگاه نسبت به دستگاه اينرسي 
نوشته شده است.

صلماهواره مت است كه به بدنةتگاه بدنه سومين دستگاه، دس
محورهاي اين دستگاه با محورهاي شده است. براي سهولت، عموماً

طور اسمي با دستگاه مرجع مداريهو باست اصلي ماهواره يكي 
) نمايش داده2دستگاه در شكل ( 3. نمايش بصري اين استمنطبق 

شده است.
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تصات مداريدستگاه مخ -2شكل 

اساس پارامترهاية صلب برمعادلات سينماتيكي يك ماهوار
:]22[صورت زير نوشت هتوان بكواترنيون را مي

തሶݍ  )6( = 12 Ω(߱஻ோ)ݍത = 12  ஻ோ߱(തݍ)ܧ

)7( ߱஻ூ = ߱஻ோ + ߱ோூ஻ 

തݍكه در آن  = سرعت ஻ூ߱پارامترهاي كواترنيون است.  ்[ସݍ்ݍ]
ايسرعت زاويه ஻ோ߱ينرسي، اي دستگاه بدنه نسبت به دستگاه ازاويه

اي دستگاهسرعت زاويه ோூ஻߱دستگاه بدنه نسبت به دستگاه مرجع و
دهكه در دستگاه بدنه نوشته ش استمرجع نسبت به دستگاه اينرسي 

سرعت دستگاه مرجع نسبت به دستگاه مختصات اينرسي بستگياست. 
ين سرعت براي مدارهايتوان نشان داد كه ابه مدار ماهواره دارد. مي

ோூ߱صورتهدايروي ب = ൤0 −ට ஜୖయ 0൨்
هايماتريس. است شوند:صورت زير تعريف ميهب (߱)ߗو (തݍ)ܧ

(തݍ)ܧ  )8( = ൤q× + qସI−q୘ ൨ 

)9(  Ω(߱) = ቂ−߱× ߱−்߱ 0ቃ 
كه است ݍر يك ماتريس شبه متقارن معادل با بردا ×ݍكه در آن

شود:صورت زير تعريف ميهب

×ݍ  )10( = ൥ 0 ଷݍ− ଷݍଶݍ 0 ଶݍ−ଵݍ− ଵݍ 0 ൩ 
صلب كه مجهز به ة يك ماهوارةديناميكي ساده شد ةمعادل

توان با استفاده از روابط اولرملگرهاي مومنتوم سيالي است را ميع
:]9[صورت زير نوشت هب

ܬ  )11( ሶ߱ = ߱ܬ×߱− − ௥Ωܬ×߱ − ௥Ωሶܬ + ௗܶ+ ௚ܶ௚ 

௥൫Ωሶܬ  )12( + ሶ߱ ൯ + ௥Ωܬ×߱ = ௖ܶ − ௙ܶ 

ماتريس اينرسي ماهواره همراه با عملگرهاي مومنتوم ܬكه در آن 
سرعت Ωماتريس اينرسي عملگرهاي مومنتوم سيالي،  ௥ܬسيالي، 

گرهاي مومنتوم سيالي نسبت به بدنةملاي متوسط سيال درون عزاويه
گشتاورهاي اغتشاشي و گشتاورهاي ناشي از عدم قطعيت ௗܶماهواره، 
گشتاور ௙ܶگشتاور كنترلي و  ௖ܶگشتاور گراديان جاذبه،  ௚ܶ௚در مدل، 

اصطكاكي است.
ீܶگشتاور گراديان جاذبه  آيد:، بصورت زير بدست ميீ

)13(  ܶீ ீ = ଷݎߤ3 ෠ܴ × ܬ) ෠ܴ) 

ܬبردار يكه در جهت شعاعي و  ෠ܴشعاع مدار ماهواره،  ܴكه در آن 
ߤباشد. تانسور ممان اينرسي ماهواره مي = ثابت Gاست كه  ܯܩ

جرم زمين است. Mجهاني گرانش است و 

طراحي كنترلر مود لغزشي
ت كهروش كنترلي مود لغزشي يك روش كنترلي غيرخطي اس

ها در مدل،هاي مدل نشده و عدم قطعيترغم ديناميكبهتواند مي
لكردپاسخ سريع و عم د.كنسيستم را در برابر اغتشاشات محدود مقاوم 

مقاومت در برابر يك گروه بزرگ از اغتشاشات يا عدم ،مطلوب يگذرا
زاهاي غيرخطي پيچيده توانايي پايدارسازي سيستمو  هاقطعيت

طراحي با استفاده از روششود. روش كنترلي محسوب مي مزاياي اين
كنترل مود لغزشي از دو مرحله:

تعريف بردار سطوح لغزشي -1
تعيين سيگنال كنترل براي رسيدن به سطوح لغزش تشكيل -2

شده است.
هاي كنترلي مختلف همانند:در بخش اول، با استفاده از روش

ي ديناميكي، بردار سطوحسازها يا بهينهارسازي، جاگذاري قطبپايد
. درأمين شوندشوند تا اهداف مورد نظر تاي طراحي ميگونههلغزشي ب
ر بهد تا سيستم را مجبوكريك قانون كنترلي طراحي  ددوم باي مرحلة

د.كنحركت به سمت اين سطوح لغزشي 
در مانور تعقيب وضعيت، ماهواره يا فضاپيما بايد يك مسير مرجع

اي مرجعو سرعت زاويه തௗݍكواترنيون مرجع  ةسيلوهمطلوب را كه ب ߱ௗ ةيلوسهدر حقيقت، حركت مرجع ب. نندكتعقيب ، شوندتعريف مي
نسبت به دستگاه} T{گيري دستگاه مختصات مورد نظر جهت

തௗݍ ةلوسيهكه ب} I{يا دستگاه مختصات اينرسي} R{مختصات مرجع 
اي دستگاه مختصاتهاي سرعت زاويهفهلؤشوند و همچنين مبيان مي
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بيان ௗ߱ ةوسيلهكه ب}I{نسبت به دستگاه مختصات اينرسي} B{بدنه 
صورت زير تعريفهدر بيشتر كاربردها ب ௗ߱ .شوندشوند، تعريف ميمي
شود:مي

)14(  ߱ௗ = ܴோ஻(ݍߜത) ෥߱ௗ 

تگاه مختصات مرجع به دستگاهماتريس دوران از دس ோ஻ܴكه در آن 
خطاي تعقيب തݍߜو  مرجعدستگاه اي سرعت زاويه ෥߱ௗ. استبدنه 

آيد:دست ميهزير ب ةكواترنيون است كه از رابط
തݍߜ  )15( = തݍ ⊗ തௗିݍ ଵ

തௗିݍعملگر ضرب كواترنيون و  ⊗كه در آن  ଵمزدوج كواترنيون است
ري دستگاه مختصات اينرسي نسبت بهگيجهت ةكنندكه توصيف

صورتهمزدوج كواترنيون ب. است} T{نظر  دستگاه مختصات مورد
:شودزير تعريف مي

തௗିݍ  )16( ଵ = ்[ௗସݍௗ்ݍ−]
توان نشان داد كه مشتق تعقيببا توجه به تعاريف بالا، مي

:]22[آيد دست ميهاز روابط زير ب ௗ߱و مشتق خطاي كواترنيون 

ሶݍߜ  )17( = − 12 ݍߜ|ସݍߜ|ܭ + 12 −2߱ௗ]×ݍߜ  [ݍߜ(ସݍߜ)݊݃݅ݏܭ
ሶସݍߜ  )18( = 12 1)(ସݍߜ)݊݃݅ݏܭ −  (ସଶݍߜ

)19( ሶ߱ ௗ = (തݍߜ)ܴ ෥߱ሶ ௗ − ߱௘×ܴ(ݍߜത) ෥߱ௗ 
طراحي كنترل لغزشي، بايدطوركه گفته شد در بخش اول همان

اي تعيين كرد كه اهداف ما در مانور تعقيبگونههصفحات لغزشي را ب
يرصورت زهوضعيت برآورده شود. به همين منظور صفحات لغزشي ب

شود:تعريف مي
ݏ  )20( = ߱௘ + ݍߜ(ସݍߜ)݊݃݅ݏܭ = 0 

ابايد به اين نكته توجه داشت كه در تعيين وضعيت ماهواره ب
از لحاظ فيزيكي هر دو തݍߜ−و  തݍߜاستفاده از پارامترهاي كواترنيون، 

با توجه به شرايط اوليه كهنماينده يك خطاي دوران هستند، در حالي
را براي رسيدن به صفحات لغزشياي كمترين مسير زاويه يكي از آنها

݊݃݅ݏ تابع .پيمايداي را ميبيشترين مسير زاويه ديگريپيمايد و مي
اي را) به اين منظور كه ماهواره كمترين مسير زاويه20( ةدر معادل

، نشان داده شده است كه اين]22[در مرجع  بپيمايد، قرار گرفته است.
رساند:غزش تابع هدف زير را به حداقل ميسطوح ل

,߱)ܬ  )21( (തݍ = lim௧→ஶ[12 න ሼݍߜߩത்(߬)ݍߜത(߬)௧
௧ೞ+ ߱௘் (߬)߱௘(߬)ሽ݀߬] 

௘߱كه در آن  = ߱ − ߱ௗ اي ماهوارهخطاي تعقيب سرعت زاويه
نيز زمان رسيدن به ௦ݐ است.اسكالر  ةنيز يك ضريب بهر ߩاست و 

است.صفحات لغزشي 
مسير توان نشان داد كهبا استفاده از تئوري پايداري لياپانوف مي

وفبراي اينكار تابع لياپان. ايدار مجانبي استپلت لغزش در فضاي حا
:شودصورت زير پيشنهاد ميهب

(ݍߜ)ܸ  )22( = 12  ݍߜ்ݍߜ

،)22( ةدرون مشتق رابط )19) و (18)، (17وابط (با جايگذاري ر
:داريم

)23(  ሶܸ (ݍߜ) = − 12  ݍߜ்ݍߜ|ସݍߜ|ܭ

ܭبه شرطي كه  > منفي معين خواهد ةلا يك رابطبا ةباشد، رابط 0
ݐدهد كه اگر نشان مي مسئلهاين . بود → ݍߜ، آنگاه ∞ → ميل 0

௘߱، )20( ةبا توجه به تعريف صفحات لغزش در رابط و خواهد كرد → .ميل خواهد كرد 0
براي اثبات اينكه حركت وضعيت ماهواره به سمت صفحات

ݏ(شود لغزشي همگرا مي = ሶݏ(ماند و روي آن باقي مي) 0 = 0(،
:شودتابع لياپانوف زير پيشنهاد مي

(ݏ)ܸ  )24( = 12  ݏܬ்ݏ

عادلت ةزيرا در نقط. اين تابع، يك تابع مناسب لياپانوف است
ݏ( = .مقدار آن برابر صفر است و در نقاط ديگر مثبت معين است )0

مشتق تابع. يك ماتريس مثبت معين است Jزيرا ماتريس اينرسي 
:استصورت زير هاپانوف بلي

)25(  ሶܸ (ݏ) =  ሶݏܬ்ݏ
)،20( ةرابطمشتق ديناميكي ماهواره در  ةبا جايگذاري معادل

:خواهيم داشت

)26( 
ሶݏܬ = ߱ܬ×߱− − ௥Ωܬ×߱ − ௥Ωሶܬ + ௗܶ + ௚ܶ௚− ܬ ሶ߱ ௗ + =ሶݍߜܬ(ସݍߜ)݊݃݅ݏܭ ߱ܬ×߱− − ௖ܶ + ௙ܶ + ௗܶ+ ௚ܶ௚ − ܬ ሶ߱ ௗ+ ሶݍߜܬ(ସݍߜ)݊݃݅ݏܭ  

:درون مشتق تابع لياپانوف خواهيم داشت )26( ةبا جايگذاري رابط

)27( 
ሶܸ =(ݏ) ߱ܬ×߱−)்ݏ − ௖ܶ+ ௙ܶ + ௗܶ + ௚ܶ௚ − ܬ ሶ߱ ௗ+ ሶݍߜܬ(ସݍߜ)݊݃݅ݏܭ ) 
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براي اينكه سيستم به طرف سطوح لغزشي حركت كند، بايد
ابعاي انتخاب شود كه مشتق تابع لياپانوف يك تگونههقانون كنترلي ب

ورت زيرصهشود. براي نيل به اين هدف، قانون كنترلي بمنفي معين 
شود:نظرگرفته ميدر

)28(  ௖ܶ = ߱ܬ×߱− + ௙ܶ + ௚ܶ௚ − ܬ ሶ߱ ௗ+ ሶݍߜܬ(ସݍߜ)݊݃݅ݏܭ + +ݏଵܭ ௗܶ௠௔௫(ݏ)݊݃݅ݏ 

شدهفرض  و استيك تابع برداري  (ݏ)݊݃݅ݏتابع  ،در اين رابطه
هاو گشتاورهاي ناشي از عدم قطعيت كه گشتاورهاي اغتشاش خارجي

ฮاي كه گونهمحدود هستند به ௗܶ೔ฮ ≤ ௗܶ௠௔௫ .اين فرض به اين
، قبل از پرتاب ماهواره برايامعني است كه حد بالاي اين گشتاوره

نيز يك ماتريس مثبت معين است كه ଵܭ .مهندسان قابل تعيين است
د.دهسرعت رسيدن به سطوح لغزشي را در نقاط دور از آن افزايش مي

:داريم )27( ة، درون رابط)28( ةبا جايگذاري رابط

)29( 

ሶܸ (ݏ) = − 12 ݏଵܭ்ݏ + 12 ൫்ݏ ௗܶ − ௗܶ௠௔௫(ݏ)݊݃݅ݏ൯≤ − 12 ݏଵܭ்ݏ + 12 ‖்ݏ ௗܶ‖− 12 |ݏ| ௗܶ௠௔௫≤ − 12 ݏଵܭ்ݏ + 12 ‖‖ݏ‖ ௗܶ‖− 12 ‖ݏ‖ ௗܶ௠௔௫ ≤ − 12  ݏଵܭ்ݏ

|ݏ|كه در آن  = در. است ݏدار نرم دو بر ‖ݏ‖است و  (ݏ)݊݃݅ݏ்ݏ
|ݏ|از اين نكته كه  )28( ةدست آوردن رابطهب ≥ ، استفاده شدهبوده ‖ݏ‖

ሶܸ، )29( ةبنابراين طبق رابط. است يك تابع منفي معين بوده و در (ݏ)
اشرغم وجود گشتاورهاي اغتشبهنتيجه با اعمال قانون كنترلي، سيستم 

.كندخارجي به سمت صفحات لغزشي حركت مي
با chattering در قانون كنترلي باعث پديده signوجود تابع 

ةدر واقع پديد. شودفركانس بالا در گشتاورهاي كنترلي مي
chattering شود تا عملگر كنترلي با فركانس بالا قطع وباعث مي
الاهاي فركانس بشود كه ديناميكباعث ميمسئله اين . وصل شود

مثال مدهاي ساختاري مدل براي(اند كه در مدل ديناميكي حذف شده
تحريك شوند كه در نهايت) ...خيرات زماني حذف شده وأنشده، ت

ترمز نربا استفاده امسئله اين . شودباعث سايش قطعات مكانيكي مي
نهر چه اي. ع اشباع قابل حل استيك تاب ةوسيلهب signكردن تابع 

ولي در ،يابدكاهش ميchattering ةتر باشد احتمال پديدتابع نرم
عوض خطاي حالت ماندگار سيستم نيز افزايش و عملكرد آن كاهش

نيتعيين اين تابع اشباع در حقيقت يك سبك سنگي ،بنابراين. يابدمي
بنابراين، .است chattering ةبين عملكرد سيستم و جلوگيري از پديد

:استصورت زير هقانون كنترلي اصلاح شده ب

)30( ௖ܶ = ߱ܬ×߱− + ௙ܶ + ௚ܶ௚ − ܬ ሶ߱ ௗ+ ሶݍߜܬ(ସݍߜ)݊݃݅ݏܭ + +ݏଵܭ ௗܶ௠௔௫(ݏ)ݐܽݏ 

:ودشصورت زير تعريف ميهب satكه در اين رابطه، تابع 

(௜ݏ)ݐܽݏ  )31( = ൞ ௜ݏ    1 > ௜ߝ௜ݏ௜ߝ |௜ݏ| ≤ ௜ݏ    ௜−1ߝ < ௜ߝ−
مرزي اشباعلايه يك مقدار اسكالر مثبت است كه ضخامت  ௜ߝكه 

.شودناميده مي

تطبيقي-مود لغزشيطراحي كنترلر 
كنترلي مود ةكه در بخش قبل نشان داديم، چنانچه بهرطورهمان

لغزشي بيشتر از حد بالاي گشتاورهاي اغتشاشي و گشتاورهاي مدل
ديناميك ساده براي عملگرهاست،كار بردن هنشده كه ناشي از ب

ฮباشد ( ௗܶ೔ฮ ≤ ௗܶ௠௔௫رسد. اما) ماهواره به وضعيت مورد نظر مي
در عمل حد بالاي اين گشتاورها به درستي قابل تعيين نيست.

را به اندازه ௗܶ௠௔௫براي اطمينان از پايداري سيستم بايد  ،بنابراين
هايزايش هزينهنظرگرفت. اما اين عمل باعث افرگ دركافي بز
ةتر و افزايش احتمال پديدكاربردن عملگرهاي بزرگهكنترلي، ب

chattering به كمك يك شود. روش عملي ديگر اين است كهمي
سيستم تطبيقي حد بالاي اين گشتاورها را تخمين زد.

برابر با ௗܶشود كه حد بالاي فرض ميبراي نيل به اين هدف، 
.آن نداريم ةهيچ دانشي درباراست كه  ߛمقدار ثابت 

:گيريمنظر مي صورت زير درهدر ابتدا قانون كنترلي را ب

)32(  ௖ܶ = ߱ܬ×߱− + ௙ܶ + ௚ܶ௚ − ܬ ሶ߱ ௗ ሶݍߜܬ(ସݍߜ)݊݃݅ݏܭ + + ݏଵܭ +  (ݏ)݊݃݅ݏොߛ

ߛكه در اين رابطه  = ොߛ + بهترين تخمين از حد بالاي ොߛاست و  ߛ̅
.استعدم قطعيت در آن  ߛ̅اغتشاشات است و 

،شودطراحي  ොߛروزرساني هكنون بايد يك قانون تطبيق براي با
پانوف رابنابراين تابع ليا. شدكه از پايداري سيستم مطمئن ايگونههب
:گيريمنظر ميرصورت زير دهب
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,ݏ)ܸ)          33( (ොߛ = ଵଶ ݏܬ்ݏ + ଵଶ   ଶߛ̅ܲ
انوفگيري از تابع لياپمشتق با .استپذيري ضريب تطبيق p پارامتر

:نسبت به زمان داريم
)34                                          (ሶܸ ,ݏ) (ොߛ = ሶݏܬ்ݏ + ه يكب اي انتخاب شود كه مشتق تابع لياپانوف تبديلگونههبايد ب ሶߛ̅ ሶߛ̅ߛ̅ܲ

شود:ميروزرساني هصورت زير بهب ߛ̅بنابراين . دشوتابع منفي معين 
ሶߛ̅)  35( = − ‖௦‖௣

،)34( ةو قانون كنترلي درون رابط )35( ةبا جايگذاري رابط
داريم:

)36 (ሶܸ ,ݏ) (ොߛ = ݏଵܭ்ݏ− + ்ݏ ௗܶ − |ݏ|ොߛ − ‖ݏ‖ߛ̅ ݏଵܭ்ݏ−≥ + ‖‖ݏ‖ ௗܶ‖ − ‖ݏ‖ොߛ − ‖ݏ‖ߛ̅ ≤ ݏଵܭ்ݏ− ‖‖ݏ‖+ ௗܶ‖ − ‖ݏ‖ߛ ≤   ݏଵܭ்ݏ−

ሶߛ̅در اثبات بالا از اين نكته كه  = .، استفاده شده استبوده ොሶߛ−
نيم مطمئنتوامي )37( ةصورت رابطهب ߛ̅روزرساني هبا ب ،بنابراين

.باشيم كه سيستم همواره پايدار است
مشهود است )35( ةبا توجه به قانون تطبيق ارائه شده در رابط

در ،نبنابراي. شودبراساس انحراف از صفحات لغزشي تنظيم مي ߛكه 
سيستم دور از صفحات لغزشي است، ةاوايل تخمين كه شرايط اولي

خيلي pچنانچه ضريب . يابدبه سرعت افزايش مي ‖ݏ‖مقدار انتگرال 
Tୢ‖از  ߛكوچك باشد، آنگاه مقدار  شود كه به آنبسيار بيشتر مي ‖

بزرگ باشد، آنگاه سيستم p اما چنانچه. شودگفته مي24بيش تخميني
Tୢ‖به  ߛقبل از آنكه  كه سيستم از(زماني را برسد فاز دسترسي ‖
و با پيموده است رسد)شروع كرده تا به سطوح لغزشي ب شرايط اوليه

ولي اين نكته را نيز بايد مورد. شويممشكل بيش تخميني مواجه نمي
رسيدن سيستم به زمانخيلي بزرگ باشد،  pتوجه قرار داد كه اگر 

.يابدحالت ماندگار افزايش مي

سازينتايج شبيه
در اين بخش براي نشان دادن صحت عملكرد قانون كنترلي

يسازتطبيقي)، يك شبيه -ود لغزشيپيشنهاد داده شده (م
سازي، يك ماهواره با ممانضعيت انجام شده است. در اين شبيهو

ܬ اينرسي = ݀݅ܽ݃(24,27,13.67)݇݃. ݉ଶ كه در يك مدار دايروي
سازي شدهچرخد، شبيهكيلومتر به دور زمين مي 7000به شعاع 

௥ܬ است. ممان اينرسي كنترلرهاي مومنتوم سيالي = ݀݅ܽ݃(0.048,0.048,0.048)݇݃. ݉ଶ كار رفته هو سيال بmetal-

liquid gallium ݎ . شعاع اين عملگرها برابر بااست = _____________________________________________                
24. Over adaptation

݀قطر سطح مقطع آن و  ݉ 0.2 = . مانور مورد نظر نيزاست ݉ 0.02
ࢊതݍصورت هب = [0,0,0, ෥߱ௗو  [±1 = تعريف شده است. [0,0,0]

ௗܶصورتهها بي و گشتاورهاي ناشي از عدم قطعيتگشتاورهاي اغتشاش = 0.001[3 cos(0.1ݐ) , 1.5 sin(0.1ݐ) + 3 cos(0.1ݐ) + 3 sin(0.1ݐ)] 
ܭصورت ههاي كنترلي نيز بنظرگرفته شده است. بهرهدر = 3, ଵܭ = ܲو  1 = تخميني ةنظر گرفته شده است. مقدار اوليه بهردر 0.01

଴ߛكنترلر نيز  = نظرر گرفته شده است. همچنين براي دردر نظ 0
.1ܰ ةگرفتن اشباع عملگر، يك تابع اشباع با دامن در خروجي ݉

)5) و (4)، (3هاي (سازي در شكلعملگر قرارگرفته است. نتايج شبيه
اند:نشان داده شده

قيتطبي -مود لغزشيپاسخ پارامترهاي كواترنيون براي كنترل  -3شكل 
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تطبيقي -اي تعقيب كنترل مود لغزشيخطاي سرعت زاويه -4شكل 

درنظر گرفته شده كه معادل با محور ةبا توجه به وضعيت اولي
ܽ دوران = [−0.5774, 270دوران  ةو زاوي ்[0.5774,0.5774

ةاويزتا شود اني پيموده مياي زم، كمترين مسافت زاويهدرجه است
തௗݍ  درجه برسد، كه معادل با 360دوران به  =

هاصفحات لغزشي، گشتاور كنترلي و تخمين عدم قطعيت -5شكل 

[0,0,0, خوبي در نتايج نشان داده است.است. اين مسئله به ்[1−
مشهود است، كنترلر طراحي شدهطوركه از نتايج همچنين، همان

توانسته است ماهواره را در حضور گشتاورهاي اغتشاشي و عدم
قطعيت در ديناميك عملگر كنترلي، در كمترين زمان ممكن و
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)،5بدون فراجهش، به وضعيت مطلوب رساند. با توجه به شكل (
گشتاورهاي تخميني اغتشاشي و گشتاورهاي تخمينيحد بالاي 

دست آمده است كه ازهب 4/0قطعيت در مدل، برابر ناشي از عدم 
در. البته هر قاستحداكثر گشتاور اعمالي توسط كنترلر كمتر 

شودتر ميضريب تخمين تطبيق افزايش يابد اين مقدار كوچك
،ابراينيابد. بنولي زمان رسيدن به وضعيت مطلوب نيز افزايش مي

يدنبين زمان رسدر حين طراحي كنترل تطبيق بايد يك مصالحه 
عملگر صورت پذيرد. ةو انداز

عملكرد سيستم كنترلي طراحي ةمنظور مقايسدر اين بخش به
غيرخطي آورده شده است. PIDها، روش كنترلي شده با ديگر روش

سازي فيدبك است اماين روش در اصل يك روش كنترلي خطيا
ن كنترلي،انوهاي تناسبي، انتگرالي و مشتقي در قلفهؤوجود م دليلهب

شود.غيرخطي شناخته مي PIDبه نام روش 
شود:صورت زير درنظرگرفته ميهدر اين روش قانون كنترلي ب

)36(  ௖ܶ = ߱ܬ×߱− + ߱ܦ + ݍܭ + ௙ܶ + ூܭ න ݍ ݀߬ 

گير وبه ترتيب ماتريس ضرايب مشتق ூܭو  ܭو  ܦكه در آن 
رها براييد تعيين شوند. ديگر پارامتتناسبي و انتگرالي هستند كه با

. چنانچهاستحذف شتاب كريوليس و اصطكاك درون عملگر 
باشند، با تئوري پايداريمثبت معين  ܦଵିܭو  ܭو  ܦماتريس 

توان نشان داد كه سيستم با اعمال قانون كنترلي بالالياپانوف مي
ملاكردن از ع نظرغياب گشتاورهاي اغتشاشي و با صرفدر 

گير، پايدار است. پايداري كلي سيستم را با استفاده از قانونانتگرال
توانات كرد ولي براي اغتشاشات خاص ميتوان اثبكنترلي بالا نمي

پيدا كرد كه سيستم ூܭمقاديري را براي  به روش سعي و خطا،
پايدار شود.

سازي برابرگير در اين شبيهضرايب كنترلي تناسبي و مشتق ܭ = ܦو  (5,3,1)݃ܽ݅݀ = گرفته شده است.نظر در (1,1,1)݃ܽ݅݀
صورتهضرايب ترم انتگرالي نيز با استفاده از روش سعي و خطا ب ூܭ = نظر گرفته شده است كه نتايجدر (0.001,0.001,0.001)݃ܽ݅݀

) نشان داده شده است.7) و (6هاي (آن در شكل
PIDل مشاهده است، پاسخ كنترل همانگونه كه از نمودارها قاب

داراي فراجهش بسيار و زمان نشست آن نيز نسبت به كنترلر مود
همچنين اين كنترلر در برابر تطبيقي بيشتر است. -لغزشي

ها در مدل مذكور مقاوم نيست وگشتاورهاي خارجي و عدم قطعيت
چنانچه اين گشتاورها تغيير كنند، سيستم كنترل وضعيت پايداري خود

غيرخطي PIDپاسخ پارامترهاي كواترنيون براي كنترلر -6شكل دهد.را از دست مي
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غيرخطي PIDاي تعقيب براي كنترلر خطاي سرعت زاويه -7شكل 

گيرينتيجه
از عملگرهايي كه در اين مقاله، يك روش كنترلي براي ماهواره

كنند، پيشنهاد داده شده است. به دليلمومنتوم سيالي استفاده مي
ها از يك مدلپيچيدگي مدل رياضي اين عملگرها، در اكثر پژوهش

ساده استفاده شده است و بدون توجه به اين موضوع كه اين مدل در
حالت واقعي داراي عدم قطعيت است، شروع به طراحي يك سيستم

براي رفع اين مشكل از روش كنترل، ند. در اين مقالهاهكردكنترلي 

مود لغزشي كه در برابر اغتشاشات و عدم قطعيت در مدل مقاوم است،
دليلهها باستفاده شد. با توجه به اينكه حد بالاي اين عدم قطعيت

طور كامل براي مهندسانهاي سيال، بوابستگي آن به سرعت زاويه
تفاده شد كهستم كنترلي تطبيقي نيز اسبيني نيست يك سيقابل پيش

اي تخمين بزند كهگونههها را بتواند حد بالاي اين عدم قطعيتمي
سيستم كنترل وضعيت همواره پايدار بماند. با استفاده از اين روش

توان همواره از پايدار بودن سيستم اطمينان داشتكنترل تطبيق مي
د.كر تر را انتخابتر و بزرگمبدون آنكه نياز باشد تا يك عملگر حجي

سيستم كنترلي مورد طراحي قادر است كه ماهواره را در كمترين زمان
ممكن و بدون فراجهش به وضعيت مطلوب برساند. همچنين براي

ترليخطي متعارف و روش كنهاي كنترلي غيركيفي بين روش ةمقايس
) آورده1جدول اي زير (پيشنهاد داده شده در اين مقاله، جدول مقايسه

شده است.

FMCهاي كنترل پيشنهادي براي عملگر كيفي روش ةمقايس -1جدول 
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PID  ندارد  ندارد  دارد  ضعيف  متوسط
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