
   
 

     
 
 

 23/10/94: ، تأييد مقاله 04/03/93: دريافت مقاله

  1395بهار   /1 ةشمار/  9د جل
  13 -23 .  ص. ص

و فيدبك كواترنيون و  PIDطراحي قانون كنترلي 
ساز ماهواره مجهز به عملگرهاي  شبيه درسازي  پياده

 ژيروسكوپي 

  2جواد طيبي و *1عليرضا آقالاري

 مجتمع دانشگاهي هوافضا، دانشگاه صنعتي مالك اشتر -1

   نصيرالدين طوسيخواجه دانشگاه  مهندسي هوافضا، ةدانشكد -2
  3159916111: كدپستي البرز،*

Ali_Aghalar@mut.ac.ir  

هاي كوچك به دليل هزينة پايين، سرعت بالا و  سادگي طراحي، ساخت و پرتاب  اخيراً،  تمايل به استفاده از ماهواره
طراحي  ،مقاله نيدر ا. تها نياز به مانورهاي سريع بسيار حائز اهميت اس در برخي از مأموريت. افزايش پيدا كرده است

ژايروهاي كنترل ممان مجهز به  - چابك ماهواره  ساز سه درجه آزادي شبيه تيوضع سازي عملي كنترل و پياده
و راهبردي  فيدبك كواترنيون در دو حالت مختلف  PIDبا به كارگيري قانون كنترلي - يهرم يةبا آرا جيمبال تك

شده و راهبردي كنترلي  ساز ماهواره معرفي ابتدا، عملگرها و  شبيه  .شود ميبهره و  به صورت يك و سه محور يارائه 
سازي شده و  سپس استراتژي كنترلي در سيستم پياده. شود سازي مي متلب شبيه/ با استفاده از  سيمولينك

ا نتايج  تئوري هاي تجربي با هم و  نيز ب در نهايت،  نتايج حاصل از  تست .شوند هاي كنترل وضعيت اجرا مي آزمايش
نتايج بيانگر تحقق مانور . استفاده شده است  SRهدايت   به منظور فرار از شرايط تكينگي منطق. شوند مقايسه مي
  .ساز و مطابقت خوب نتايج  تئوري با نتايج تجربي است سريع شبيه

، PIDساز ماهواره،  بيهجيمبال، ش كنترل وضعيت، ماهواره واكنش سريع، ژايروي كنترل ممان تك:هاي كليدي واژه
  استراتژي فيدبك كواترنيون، الگوريتم هدايت 

 12علائم و اختصارات

࢙ࡴ اي كل سيستم نسبت به محور بدني مومنتوم زاويه
 ࢙ࡵ  ساز ماهواره ماتريس اينرسي كل شبيه

ω  بدنيساز در مختصات  اي شبيه بردار سرعت زاويه
 hcmg  اي عملگرها در محورهاي بدني بردار مومنتوم زاويه

 Text  ساز كننده روي شبيه مجموع گشتاورهاي خارجي عمل
 ܋ࢀ  گشتاور كنترلي

 اي هر عملگر بردار مومنتوم زاويه
ih

_________________________________ 
 )نويسنده مخاطب(دانشجوي دكتري . 1
 كارشناسي ارشد. 2

  زاوية جيمبال هر عملگر
i

β  ساز عملگر نسبت به صفحه شبيهزاوية نصب هر 

 h0  اي هر عملگر در لحظه اوليه مومنتوم زاويه
  بردار نرخ چرخش جيمبال

)  ماتريس جاكوبين )J 
n  تعداد عملگرها

B و A  هاي وزني متقارن و مثبت ماتريس

α  پارامتر دوري تكينگي
u  كنترلگشتاور 

qed  بردار جهت خطاي وضعيت كواترنيون

qe  بردار خطاي كواترنيون وضعيت
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عليرضا آقالاري و جواد طيبي   علوم و فناوري فضاييپژوهشي  - علمي ةفصلنام/14
 1395بهار   /1 ةشمار/  9 جلد

qc  بردار فرمان كواترنيون

DوK  هاي وزنيماتريس

 ζ  نسبت ميرايي

 nω  فركانس طبيعي

 ࣎  گشتاور كنترلي

  مقدمه
دهند  هاي فضايي را پوشش مي وسيعي از مأموريت ةها دامن ماهواره

اندازة . هاي سيستمي متفاوتي دارند كه هركدام احتياج به نيازمندي
هاي فضايي متفاوت  ها تا ايستگاه ه ها از پيكوماهوار اين ماهواره

هاي امروزي بيش از قبل احتياج به قابليت مانوردهي  ماهواره. است
هايي كه براي رديابي  هوارهما. چرخشي سريع و چابك دارند

ها، تصويربرداري و رديابي اهداف متحرك زميني طراحي  موشك
1(شوند به چابكي زيادي  مي 10 sec  (انجام مأموريت خود  براي

كوچك  ةاولين ماهواره با انداز 13 -ماهوارة بيلست]. 1[نياز دارند 
منظور اجراي  جيمبال كوچك به كه از ژايروي كنترل ممان تك است

  . ده استكراستفاده به صورت آزمايشي مانورهاي سريع ماهواره 
و مانورهاي بسيار  deg/s10-1 ةمانورهاي سريع ماهواره در محدود

اولين . هستند deg/s 10-40مانوري ةسريع ماهواره در محدود
اي كنترل ممان براي كنترل تحقيق در مورد استفاده از ژايروه

 مارگوليز]. 2[صورت گرفت  ليسكاو  ژاكوتوضعيت فضاپيما توسط 
كردن تئوري تكينگي و كنترل براي  بندي در فرمول] 3[اوبران و 

از پيشتازان اين كار  1978جيمبال در  ژايروهاي كنترل ممان تك
قوانين هدايت را براي  1990در سال ] 5-4[بدروسيان . بودند
در سال  ]6[ودالي  .ارائه كرد   جيمبال روهاي كنترل ممان تكژاي

عملگر ژيروسكوپي توليد فرمان گشتاور با استفاده از  ،1991
مطلوب جيمبال را به منظور  ةو تخمين زواياي اولي جيمبال تك

يك ] 7[ودالي و  اوه. هاي داخلي عنوان كرد دوري از تكينگي
رسي عرضي روتور مجموعه كامل معادلات حركت شامل اين

بسته ] 8[ميفه . هاي اينرسي جيمبال را توسعه دادند علاوه ترم هب
جيمبال با پيكربندي  مومنتوم را براي ژايروهاي كنترل ممان تك

قانون هدايت محدود ژايروي  ،1997در سال . دكرهرمي ايجاد 
پس از . دشارائه ] 9[كوروكاوا كنترل ممان با چيدمان هرمي توسط 

 ةاي محدود شده شناسايي شد و بست مومنتوم زاويهآن فضاي 
كاربردهاي اين روش  كوروكاواعلاوه بر اين . دست آمد مومنتوم به

واي . دكرتوصيف  4ميررا براي كنترل سيستم ژايروي كنترل ممان 
يك منطق جديد را معرفي كرد  ،SRبا اصلاح روش معكوس  ]10[

_________________________________ 
3. BILSAT-1 
4. MIR 

] 11[لاپاس . كرد مي هاي داخلي كمك كه به عبور از ميان تكينگي
وي به خوبي . دكريك سيستم كنترل وضعيت جديد در كارش ارائه 

ها و آنرا توضيح داده و تفاوت بين  عملگرهاي ژيروسكوپيخواص 
. العملي را نشان داد وسايل تبادل مومنتومي ديگر مانند چرخ عكس
 عملگر ژيروسكوپيوي همچنين يك ميز تست براي درك خواص 

يك الگوريتم سينماتيك  ]12[ياووزاوغلو و  كينالپت. دكرطراحي 
اضافي كه دوري عملگرهاي ژيروسكوپي معكوس جديد براي 

كاون  ،2009در سال . اند كنند، ايجاد نموده ها را فراهم مي تكينگي
مقادير تكين  ةنيز يك قانون هدايت ساده با استفاده از تجزي] 13[

  .ارائه كرد
قوانين هدايت و شرايط تكين  ةينعلاوه بر تحقيقاتي كه در زم

د، قسمت ديگري از اين تحقيقات به شژايروي كنترل ممان بيان 
هايي كه با فرض  كنترلر. اند بررسي قوانين كنترلي متمركز شده

رود، ممكن  كار مي گشتاور مستقيم حول محورهاي بدني ماهواره به
ستند است براي كاربردهايي كه نيازمند كنترل وضعيت دقت بالا ه

به دليل توليد گشتاورهاي ماهواره با عملگرهايي به همراه ديناميك 
ظرفيت گشتاور توليدي اين عملگرها به علت . اضافي، مناسب نباشند

تغيير در ديناميك مانند فرسايش ياتاقان و افزايش اصطكاك در 
نتيجه اصطكاك . جيمبال و چرخ مومنتوم ممكن است، كاهش يابد

هاي  ماهواره. به علت اتلاف انرژي استافزايش مصرف توان 
هاي  هايي از شكست ماهواره نمونه ]14[ 6ماژلانو  5هيپاركوس

. هستند عملگرهاي ژيروسكوپيهاي  واقعي ناشي از چالش
. ژيروسكوپي شكست خورددر عملگر به علت خرابي هيپاركوس 

يكي از ها به علت گشتاور مقاوم بالا و متغير در  يكي از اين عيب
 ماژلان ةماهوار. هنگام گرديد بود كه منجر به تخريب نابهلگرها عم

ماه در راه رسيدن به ونوس قرار داشت اما قبل از اين كه  5مدت 
ها عملگررانش نامنظم موتور در يكي از  كندمأموريت را شروع 

دليل اين خرابي اصطكاك ايجاد شده به علت خطاي . نمايان شد
ياتاقان كه با مواد زائد آلوده شده بود كاري  فرآيند ساخت در روغن

  .يافت شد
علت  طراحي سيستم كنترل وضعيت براي ماهواره به

ها كه معمولاً در  هاي پارامتريك، اغتشاشات و غيرخطي نامعيني
براي فائق آمدن بر اين . پيچيده است ؛ديناميك ماهواره وجود دارند

كار برده به  ]NNs ]15- 16ها كنترلر وضعيت بر اساس  چالش
يك كنترلر تطبيقي غيرخطي استفاده كرد كه ] 17[ماكونيس . است

  .كرد هاي اينرسي و نامعيني اصطكاك جيمبال را جبران مي نامعيني
كنترل وضعيت   سازي پس از طراحي و شبيه ،در اين مقاله

 -جيمبال  مجهز به ژايروهاي كنترل ممان تك –ساز ماهواره  شبيه
_________________________________ 

5. Hipparcos 
6. Magellan 
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 ...ساز ماهواره مجهز بهسازي در شبيهو فيدبك كواترنيون و پياده PIDطراحي قانون كنترلي 

  پژوهشي علوم و فناوري فضايي -علمي فصلنامة
15/   1395بهار   /1شمارة /  9 جلد

افزار  شده در نرم كنترلي و قانون هدايت طراحي با استفاده از راهبرد
محوره  ه صورت مانورهاي تكهاي عملي ب متلب، تست /سيمولينك

محوره حول سه راستاي رول، پيچ و ياو و با ضرايب بهره  و سه
ها با هم و  ساز ماهواره انجام شده و نتايج تست متفاوت بر روي شبيه

  .شوند ه ميسازي مقايس نيز با نتايج حاصل از شبيه

  جيمبال ژايروي كنترل ممان تك
هاي برتر مانند دامنة گشتاور بالا، ذخيرة مومنتوم و  به دليل ويژگي

منظور تحقق مانورهاي سريع  هزينة كمتر، ژايروهاي كنترل ممان به
موارد كاربردهاي علمي و فني زير نيازمند . شوند استفاده مي

 :هستندمانورهاي سريع و بسيار سريع ماهواره 

 اي؛ كه ماهواره نياز دارد تا بر روي يك هدف تمركز  اهداف نقطه
اي از اين موارد مشاهدة  نمونه. كند و تصاوير پايدار فراهم كند

 . ها هستند ستاره

  رديابي هدف؛ كه ماهواره نياز دارد يك هدف متحرك را دنبال
ية ها و مشاهدة تخل سنگ اي از اين موارد رديابي شهاب نمونه. كند

  .الكتريكي بالاي اتمسفر هستند
جيمبال براي توليد گشتاور ژيروسكوپي با  اين عملگرها از يك 

. برند استفاده از چرخش روتور چرخان حول محور جيمبال بهره مي
دست آوردن  جيمبال براي به حداقل سه عملگر ژيروسكوپي تك

با اين حال يك سيستم . كنترل وضعيت سه محوره مورد نياز است
كنترل وضعيت مطمئن نيازمند چهار عدد از اين عملگرها براي 
دوري از عملكرد غير كاراست كه با عنوان تكينگي داخلي شناخته 

  .شود مي
جيمبال، يكي از  با توجه به مزاياي ژايروهاي كنترل ممان تك

معايب اصلي آنها نسبت به ساير عملگرها وجود پديدة تكينگي است 
. هاي مختلف هدايت ارائه شده است روش كه براي رفع اين چالش

ساز ماهواره  نمايي از عملگرهاي استفاده شده در شبيه) 1(در شكل 
اين عملگرها . ، مشخصات فني آنها ارائه شده است)1(و در جدول 

  ].21-19[اند  توسط نگارنده و همكاران طراحي و ساخته شده
  

  
  ساز ماهواره هنمايي از عملگرهاي استفاده شده در شبي  - 1شكل 

  ساز مشخصات فني عملگرهاي شبيه -1جدول 

  ساز ماهواره شبيه
ساز ماهواره استفاده  به منظور ارزيابي عملكرد قوانين كنترلي از شبيه

ساز كه قادر است شرايط ماهواره در فضا را در روي  اين شبيه. شود مي
زمين فراهم آورد توسط نگارنده و همكاران طراحي و ساخته شده است 

بخش اول، پايه كه . ساز مذكور از سه بخش تشكيل شده است شبيه]. 22[
بخش دوم، ياتاقان هوايي كه شرايط تعليق . هدارندة كل مجموعه استنگ

بخش سوم، صفحة پلتفرم كه تمام عملگرها و . آورد مجموعه را فراهم مي
ارتباط بين كامپيوترهاي زميني و . اند ها بر روي آن سوار شده زيرسيستم

 به منظور ايجاد بلادرنگي و. گردد سيم فراهم مي ساز به صورت بي شبيه
ها از سيستم عامل لينوكس در كامپيوتر  افزايش نرخ ارسال و دريافت داده

 Labviewافزار  در كامپيوتر زميني از نرم. ساز استفاده شده است شبيه
براي ارسال فرامين، مشاهده و ذخيرة  XPتحت سيستم عامل ويندوز 

 )AHRS)Microstrain-GX3   از يك حسگر. ها استفاده شده است داده
ساز ماهواره  درجه به منظور تعيين وضعيت شبيه 2با دقت ديناميكي 
جيمبال به  عملگرهاي ژايروي كنترل ممان تك]. 23[استفاده شده است 

ساز نصب  درجه نسبت به صفحة شبيه 7/54صورت هرمي و با زاوية 
، )2(ساز ماهواره و در جدول  نمايي از شبيه) 2(در شكل . اند شده

  .ارائه شده استمشخصات فني آن 
  

  
  ساز ماهواره نمايي از شبيه - 2شكل

  مقدار خصوصيات فني
)60  حداكثر نرخ حركت جيمبال )sec

  
) 0.623  اي حداكثر مومنتم زاويه . . )N m s  

)5000  اي چرخ طيار حداكثر سرعت زاويه )rpm  
  )درجه( 0.1  جيمبالدقت كنترل 

  180)درجه(  حداكثر محدوده چرخش جيمبال
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عليرضا آقالاري و جواد طيبي   علوم و فناوري فضاييپژوهشي  - علمي ةفصلنام/16
 1395بهار   /1 ةشمار/  9 جلد

  ساز ماهواره پارامترهاي شبيه -2جدول

  مقادير پارامتر

]  )kg.m2(ساز  ممان اينرسي شبيه 8/5 ،1/3 ،1/3 ] 

  ઺) (deg(  73/54(زاويه نصب عملگر  

 51حدود   )kg(ساز  وزن شبيه

  ]±180،±45، ±45[  ]رول، پيچ، ياو[محدوده حركتي 

  ساز ماهواره شبيه ديناميكيسازي  مدل
ساز ماهواره به صورت مجموع مومنتوم  اي كل شبيه مومنتوم زاويه

اي عملگرها به  ساز ماهواره و مومنتوم زاويه اي بدني شبيه زاويه
  .شود صورت زير بيان مي

)1( 
s s cmgH I h  

مختصات در معادله حركت چرخشي در ) 1(با جايگذاري رابطة 
  :سازي معادلات داريم بدني و ساده

)2( 
s s extH H T   

) 2(و ) 1(، تركيب روابط Tcبا نشان دادن گشتاور داخلي عملگرها با 
  :داريم

)3(  1

2

3

( )

( )

( )

x x x z y z y c

y y y z x x z c

z z z y x y x c

I T I I T

I T I I T

I T I I T

  
  
  

   

   

   




 

ساز  گشتاور كنترلي است و براي يك شبيه Tcدر رابطة بالا، 
  .شود كنترل شده با وسايل تبادل مومنتوم به صورت زير بيان مي

)4(  
cmg cmg ch h T    

هاي  به ترتيب مؤلفه [Ix,Iy,Iz]و  [ωx, ωy, ωz]، )3(در روابط 
در مختصات بدني و ممان اينرسي كل سيستم  اي زاويهسرعت 
در چيدمان هرمي، هر يك از عملگرها با زاوية . هستند °54.73=β و كنترل سه  اند ساز نصب شده نسبت به صفحة شبيه

محوره كامل با قابليت مومنتوم تقريباً برابر در همه محورها را با 
اي هر  بردار مومنتوم زاويه. آورند كمترين افزونگي فراهم مي

(از زاوية جيمبال آنها  تابعي) ih(عملگر 
i (است.  

)5( ( )i ih h  
ژايروي چهار اي  با درنظرگرفتن بردارهاي مومنتوم زاويه

و تصويركردن بردارهاي مومنتوم زاويه در  βو زاويه  كنترل ممان
  :ساز داريم محورهاي بدني شبيه

)6(  
1 2

0 1 0 2

1 2

3 4

0 3 0 4

3 4

cos sin cos

cos cos sin

sin sin sin sin

cos sin cos

cos cos sin

sin sin sin sin

cm gh h h

h h

  
  

   
  

  
   

    
         
      
   
       
      

 

  :شود به صورت زير محاسبه مي hمشتق زماني 
)7( 

( ) , [ ]cmg cmgi
cmg

j

h h
h J J 

 
 

  
 

 

 
). بردار نرخ چرخش جيمبال است ، )7(در معادلة  )J  

معادلة (اي  است كه جاكوبين طرح مومنتوم زاويه n×3يك ماتريس 
استفاده شده در سيستم  كنترل ممانژايروهاي تعداد  n. است) 8

  .كنترل وضعيت است

)8(  
1 2

1 0 2

1 2

3 4

0 3 0 4

3 4

cos cos sin

( ) sin cos cos

sin cos sin cos

cos cos sin

sin cos cos

sin cos sin cos

cmgh
J h

h h

  
   


   
  
  

   

   
            

      
   

      
      

  

 الگوريتم هدايت ژايروي كنترل ممان

شرايط تكين در يك پيكربندي خاص زاويه جيمبال عملگرها رخ 
يابد  در اين شرايط رتبه ماتريس جاكوبين كاهش مي. دهد مي

)3rank(J)< .( در اين مورد يك جهت در فضا وجود دارد كه توليد
هدف قانون . موجود نيست ژايروهاي كنترل ممانگشتاور مجموعه 

دست آوردن بهترين مسيرهاي زاويه جيمبال براي گشتاور  هدايت به
. كنترل لازم به منظور مانور مطلوب و رهايي از شرايط تكين است

تواند  ساز ماهواره مي بيهبا فرمولاسيون مناسب قانون هدايت، ش
ژايروي براي آرايه هرمي چهار . دست آورد هاي مانور مطلوب به نرخ

جيمبال گشتاور فرمان به طور مستقيم، با استفاده  تك كنترل ممان
  . آيد دست مي از قانون هدايت به

براي  SRدر اين كار از ميان قوانين هدايت مختلف الگوريتم 
. هاي تجربي انتخاب شده است ي و تستهاي تئور سازي انجام شبيه

] 24[اين قانون براي غلبه بر تكينگي توسط ناكامورا و هانافوسا 
ژايروهاي بازوهاي مكانيكي روبات كه از نظر مكانيكي شبيه  براي

اين روش با حل مسئله . هستند، ارائه شده است كنترل ممان
  :شود سازي زير استخراج مي كمينه

ሶߜ݊݅݉ )9( ଵଶ ൛ߜሶ்ߜܣሶ + ߬௘௥௥௢௥்߬ܤ௘௥௥௢௥ൟ  
  

௘௥௥௢௥߬در رابطه بالا  = ሶߜ(ߜ)ܬ − حل اين مسئله . است ߬
  .دهد عبارت زير را نتيجه مي

ሶߜ )10( = ௌோ߬ܬ = (ߜ)ܬܣ்(ߜ)ܬ] +   ߬ܣ்(ߜ)ܬଵି[ܤ
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به ترتيب  αI4و  I3هاي قطري  به صورت ماتريس Bو  Aاگر 
  .دست مي آيد به صورت زير به SRانتخاب شوند معكوس 

)11( 1 1
4 3[ ] [ ]T T T T

SRJ I J J J J I JJ      α  پارامتر دوري تكينگي است كه به طور مناسب و بر طبق اندازة
݉تكينگي  = اندازه تكينگي معياري . گردد انتخاب مي (்ܬܬ) ݐ݁݀

݉كه مقدار  طوري براي سنجش تكينگي سيستم است به = 0 
از اين پارامتر . متناظر با ورود سيستم به شرايط تكينگي است

ها  سازي هاي مختلف هدايت در شبيه توان براي ارزيابي روش مي
  .توان به صورت زير انتخاب كرد را مي αپارامتر . استفاده كرد

  

ߙ )12( = ቊ0 ݎ݋݂ ݉ ≥ ݉௖௥ܽ଴(1 − ݉ ݉଴ൗ )ଶ ݎ݋݂ ݉ < ݉௖௥  
  يا

ߙ )13( = ቐ0 ݉ ݎ݋݂ ≥ ݉௖௥ܽ଴ ݉ൗ ݉ ݎ݋݂ < ݉௖௥ܽ௠௔௫ ݎ݋݂ ݈݈ܽ ݎℎ݁ݐ݋   ݏ݁݅ݐ݈ܾ݅݅݅ݏݏ݋݌

  كه
)14( ܽ = ܽ଴݁ିఓୢୣ୲ (௃௃೅)  

با اين حال در . مقادير ثابت عددي هستند ߤو  ଴ܽكه پارامترهاي 
چنانچه سيستم به شرايط تكينگي نزديك شود گشتاورهاي  SRروش 
عيب . كنند يافته شروع به اختلاف از گشتاورهاي مطلوب مي تحقق

  .هاي داخلي بيضي است اصلي اين روش عبور نكردن از تكينگي

 كنترل فيدبك كواترنيون راهبرد

ورهاي سريع بنا بر تعريف ارائه شده در مقدمه، كنترلر براي انجام مان
  .كار گرفته شده است به زيرفيدبك خطي به فرم 

ݑ )15( = ௘ݍܭ− −   ߱ܦ

اي  نرخ سرعت زاويه ߱خطاي كواترنيون و  ௘ݍ، )15(مطابق رابطة 
 uساز ماهواره، به كنترلر فيدبك براي توليد بردار گشتاور كنترل  شبيه

و وضعيت  qمنظور بيان اختلاف بين وضعيت جاري  به. شوند تغذيه مي
  :شود ، خطاي كواترنيون به صورت زير توصيف ميqcفرمان 

)16( 
1 4 3 2 1 1

2 3 4 1 2 2

3 2 1 4 3 3

4 1 2 3 4 4

e c c c c

e c c c c

e c c c c

e c c c c

q q q q q q

q q q q q q

q q q q q q

q q q q q q

      
           
      
     

     
  كه

݁ݍ   = ,1݁ݍൣ ,2݁ݍ ,3݁ݍ ௖ݍ،4݁൧ܶݍ = ,ଵ௖ݍ] ,ଶ௖ݍ ,ଷ௖ݍ ்[ସ௖ݍ
و   

انتخاب ) 18( ةرابط، به فرم ]25[واي هاي سيستم از  بهره. است
  .اند شده

)17(  2
/

/

,
2

, 2

s c n

s c n

k
K kI

D dI d





 

  
ماتريس اينرسي  Is/cفركانس طبيعي و  nωنسبت ميرايي،  ζدر اينجا 
هاي  با جايگذاري ماتريس اينرسي و بهره. ساز ماهواره هستند كل شبيه

، گشتاور توليدي كنترلر در راستاي محورهاي )15(سيستم در رابطة 
  .شوند ساده مي) 18(مختصات بدني به صورت رابطة 

)18( 
0 0 0 01

22 0 0 2 0 02
0 0 0 0

3

qIx Ixe x
u Iy q Iyn n ye

Iz Izq ze


  



                                  

 نتايج تئوري و تجربي

ساز  تهيه و در كامپيوتر شبيه ++Cالگوريتم راهبردي كنترلي با زبان 
ها لازم است تا بالانس جرمي و  قبل از انجام تست. شود سازي مي پياده

بالانس جرمي سيستم به صورت . تعادل خنثي در سيستم ايجاد گردد
هاي كوچكي كه در اطراف  ساز با استفاده از وزنه دستي و در صفحة شبيه

اين كار به دليل حداقل كردن . شود ساز تعبيه شده است انجام مي شبيه
ساز  گشتاورهاي اغتشاشي گرانشي ناشي از وزن سيستم در صفحة شبيه

تعادل خنثي نيز بيانگر وضعيت تعليق . شود انجام مي) yو  xدر راستاهاي (
ماهواره در فضا بوده و مركز جرم سيستم كاملاً منطبق بر مركز چرخش 

ايجاد چنين شرايطي به صورت كامل در روي زمين بسيار . تآن اس
توان وضعيت نزديك به آن را فراهم  سخت است؛ اما با دقت خوبي مي

اين كار نيز به دليل حداقل كردن گشتاورهاي اغتشاشي گرانشي . ساخت
ناشي از وزن سيستم به دليل عدم تطابق كامل مركز جرم سيستم با مركز 

ساز و به كمك وزنه كوچك  عمود بر صفحة شبيهچرخش آن در راستاي 
انجام ) zدر راستاي (ساز به صورت دستي  تعبيه شده در مركز شبيه

پس از انجام كارهاي فوق و اطمينان از صحت كاركرد سيستم، . گيرد مي
. شود زواياي اويلر فرمان از طريق كامپيوتر زميني ارسال و تست آغاز مي

و به صورت يك و سه ) 3(هره طبق جدول ها در دو حالت مختلف ب تست
شود كه مانور از حالت  ها سعي مي در تمام تست. شود محوري انجام مي

نتايج . شود آغاز شود كه به صورت دستي تنظيم مي] 0،0،0[اوليه نزديك 
/ افزار سيمولينك هاي انجام شده در نرم سازي تئوري نيز با استفاده از شبيه

در نهايت نتايج حاصل از تست با نتايج . آيند دست مي به) 3شكل (متلب 
  .گيرند تئوري ارائه و مورد بررسي و مقايسه قرار مي

  هاي كنترلر بهره -3جدول 
K21, K22, 

K23  K11, K12, K13 ها حالت  

  آزمايش اول و دوم  36/1، 36/1، 56/2  03/2، 03/2، 8/3

  آزمايش سوم و چهارم  5/7، 5/7، 03/14  1/6، 1/6، 4/11
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  تست اول
در اين تست يك مانور . شرايط تست اول ارائه شده است) 4(در جدول 

در . محوري در راستاي ياو از شرايط اوليه تقريباً صفر مدنظر است تك
زواياي اويلر در راستاهاي رول، پيچ و ياو در دو حالت تئوري و ) 3(  شكل

با دقت  ساز شود شبيه طور كه ملاحظه مي همان. تجربي ارائه شده است
خوبي توانسته است مانور فرمان را اجرا كند و تطابق بسيار خوبي بين نتايج 

اختلاف بسيار اندكي كه در پايدارسازي . شود تئوري و تست ملاحظه مي
كمتر از دقت (شود  وجود دارد و اصطلاحاً خطاي حالت دائم ناميده مي

شرايط ) 1: به دلايل زير است) ديناميكي حسگر تعيين وضعيت است
دقت ) 4گشتاور گرانشي ) 3اصطكاك ياتاقان هوايي ) 2محيطي تست 

آل عملگرهاي ژايروي كنترل  فرض عملكرد ايده) 5حسگر تعيين وضعيت 
عدم فيلترينگ نويزهاي ورودي و اغتشاشي سيستم ) 6ممان و حسگرها 

نمودار زواياي جيمبال در دو حالت تئوري و ) 4(در شكل . تأخير سيستم) 7
شود، حداكثر مقدار  طور كه ملاحظه مي همان. تجربي ارائه شده است

زواياي جيمبال در حالت تجربي بيشتر از حالت تئوري است كه از دلايل 
در . آل فرض كردن عملگرها در حالت تئوري اشاره كرد توان به ايده آن مي

هاي جيمبال، شرايط محيط تست،  حالت عملي وجود اصطكاك ياتاقان
شوند تا حداكثر گشتاور  ياتاقان هوايي و عوامل ديگر باعث مي اصطكاك

مورد نياز براي انجام مانور بيشتر از حالت تئوري باشد كه اين مسئله منجر 
ها و در نتيجه افزايش حداكثر زاويه  به بالا رفتن نرخ چرخش جيمبال

 كه مقدار گشتاور مورد نياز در) 5(در نمودار شكل . گردد چرخش آنها مي
در دو حالت تئوري و تجربي ارائه شده است مؤيد اين  zو   x،yجهات 

. نمودار شاخص سينگولاريتي ارائه شده است) 6(در شكل . موضوع است
شود مقدار اين شاخص از ثانيه تقريباً دو تا چهار  همانطور كه ملاحظه مي

دهندة  اين موضوع نشان. كند سير نزولي داشته و به سمت صفر ميل مي
زايش احتمال اتفاق پديدة سينگولاريتي است كه بايد قانون هدايت اف

براي اين منظور اغتشاش كوچكي در . اعمال شده مانع از اين اتفاق گردد
كه نتايج آن ايجاد مانورهاي كوچك در (راستاهاي رول و پيچ پديد آمده 

نيز ) 3(دو راستاي رول و پيچ بين ثانية دوم تا چهارم است كه در شكل 
  .تا از ورود سيستم به حالت سينگولار جلوگيري گردد) ابل مشاهده استق

  شرايط آزمايش اول -4جدول 

  مقادير پارامتر
]  زواياي اويلر اوليه 51/12 ،04/2 ،62/3 ] 
]  زواياي اويلر مطلوب 50 ،0 ،0 ] 

[0،0،0،0]  زواياي اوليه جيمبال 

ζ  47/0 در حدود rad/s(  [0،0،0](اي اوليه  هاي زاويه نرخ
nω  7/0

  
  )الف(

  
  )ب(

 

نمودار زواياي اويلر در سه راستاي رول، پيچ و ياو در دو ) الف و ب( - 3شكل 
  حالت تئوري و تجربي در تست اول

  
  نمودار زواياي جيمبال عملگرها در حالت تئوري و عملي - 4شكل 
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  نمودار گشتاور مورد نياز عملگرها در حالت تئوري و عملي - 5شكل 

  
  شاخص سينگولاريتي در حالت تئوري و عملي هاينمودار - 6شكل 

  تست دوم
در اين تست يك مانور . شرايط تست دوم ارائه شده است) 5(در جدول 

سه محوري در راستاهاي رول، پيچ و ياو از شرايط اوليه تقريباً صفر 
زواياي اويلر در راستاهاي رول، پيچ و ياو در ) 7(  در شكل. مدنظر است

شود،  همانطور كه ملاحظه مي. دو حالت تئوري و تجربي ارائه شده است
ساز با دقت خوبي توانسته است مانور فرمان را اجرا نمايد و تطابق  شبيه

در اين تست نيز . شود بسيار خوبي بين نتايج تئوري و تست ملاحظه مي
. شود كه دلايل آن قبلاً ذكر شده است مشاهده ميخطاي حالت ماندگار 

نمودار زواياي جيمبال در دو حالت تئوري و تجربي ارائه شده ) 8(در شكل 
شود به دليل بالابودن حداكثر گشتاور مورد  همانطور كه ملاحظه مي. است

، حداكثر مقدار زواياي جيمبال در حالت )9شكل (نياز در حالت تجربي 
شود  ملاحظه مي) 10(در نمودار شكل . حالت تئوري استتجربي بيشتر از 

كه مقدار شاخص سينگولاريتي در ابتدا سير نزولي داشته و به سمت صفر 
دهندة افزايش احتمال اتفاق پديدة  اين موضوع نشان. كند ميل مي

سينگولاريتي است كه بايد قانون هدايت اعمال شده مانع از اين اتفاق 
تلافي بين گشتاورهاي توليد شده و گشتاورهاي به همين دليل اخ. شود

نتايج اين كار در نمودار . شود مطلوب مورد نياز براي انجام مانور ايجاد مي
شود كه باعث فرارفت بيش از انتظار زواياي رول و  مشاهده مي) 9(شكل 

  .پيچ از مقادير مطلوب شده است

  شرايط آزمايش دوم -5جدول 
  مقادير  پارامتر

] اويلر اوليهزواياي  73/0 ،56/1 ،73/2 ] 
] زواياي اويلر مطلوب 20 ،15 ،15 ] 

 [0،0،0،0]  زواياي جيمبال اوليه

 rad/s(  [0،0،0] ζ  47/0(اي اوليه  هاي زاويهنرخ

nω  7/0 
  
  

  
  )الف(

  )ب(  

  
  )ج(

زواياي اويلر در سه راستاي رول، پيچ و ياو در  هاينمودار )الف، ب و ج( - 7شكل 
  حالت تئوري و عملي
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  نمودار زواياي جيمبال عملگرها در حالت تئوري و عملي - 8شكل 

  
  نمودار گشتاور مورد نياز عملگرها در حالت تئوري و عملي - 9شكل 

  
  نمودار شاخص سينگولاريتي در دو حالت تئوري و عملي -11شكل 

  تست سوم
اين تست مانند تست . شرايط انجام تست سوم ارائه شده است) 6(جدول در 

به اين دليل . محوري است كه تنها ضرايب بهرة آن متفاوت است اول تك
. اول باشد تر از تست  رود تا زمان انجام مانورها در اين تست پايين انتظار مي
و حالت تئوري و زواياي اويلر در راستاهاي رول، پيچ و ياو در د) 11(  در شكل

ساز با دقت خوبي  شود شبيه همانطور كه ملاحظه مي. تجربي ارائه شده است
توانسته است مانور فرمان را اجرا نمايد و تطابق بسيار خوبي بين نتايج تئوري 

ثانيه است  10زمان انجام مانور در اين تست تقريباً . شود و تست ملاحظه مي
در اين . اول تقريباً يك سوم شده استكه در مقايسه با زمان انجام تست 

شود كه  تست نيز مانند دو تست قبل خطاي حالت ماندگار مشاهده مي
نمودار زواياي جيمبال در دو ) 12(در شكل . دلايل آن قبلاً ذكر شده است

به دليل كاهش زمان مانور، نرخ . حالت تئوري و تجربي ارائه شده است
اول افزايش يافته و به تبع آن چرخش زواياي جيمبال نسبت به تست 

حداكثر مقدار زواياي جيمبال بيشتر از حداكثر مقدار زواياي جيمبال در تست 
نمودار گشتاورهاي مورد نياز در دو حالت تئوري ) 13(در شكل . گردد اول مي

نمودار شاخص سينگولاريتي ارائه ) 14(در شكل . و تجربي ارائه شده است
مانند دو تست قبل احتمال رخ دادن پديدة  در اين تست نيز. شده است

كند كه استفاده از قانون  هاي اوليه افزايش پيدا مي سينگولاريتي در ثانيه
مذكور  هدايت باعث افزايش مقدار شاخص سينگولاريتي و فرار از پديدة

  . گردد مي
  شرايط آزمايش سوم -6جدول 

  مقادير  پارامتر
]  زواياي اويلر اوليه 28/1 ،75/0 ،47/2 ] 
]  زواياي اويلر مطلوب 50 ،0 ،0 ] 

 [0،0،0،0]  زواياي جيمبال اوليه

rad/s(  [0،0،0](اي اوليه  نرخ هاي زاويه در حدود   ζ  9/0 

nω  1/1 
  

 

  
  )الف(

  )ب(  
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  )ج(

نمودار زواياي اويلر در سه راستاي رول، پيچ و ياو در  )الف، ب و ج( -11 شكل
  دو حالت تئوري و عملي

  
  نمودار زواياي جيمبال عملگرها در حالت تئوري و عملي -12شكل 

  
  نمودار گشتاور مورد نياز در دو حالت تئوري و عملي -13شكل 

    
  نمودار شاخص سينگولاريتي در دو حالت تئوري و عملي -14شكل 

  تست چهارم
اين تست . چهارم ارائه شده است شرايط انجام تست) 7(در جدول 

. آن متفاوت است  محوري بوده و تنها ضرايب بهرة مانند تست دوم سه
تر  رود تا زمان انجام مانورها در اين تست پايين به اين دليل انتظار مي

زواياي اويلر در راستاهاي رول، پيچ ) 17(  در شكل. دوم باشد از تست 
همانطور كه   .ارائه شده استو ياو در دو حالت تئوري و تجربي 

شود در اين تست بر خلاف حالت تئوري مانور فرمان به  ملاحظه مي
علت اين مسئله به . ساز كنترل نشده است درستي انجام نشده و شبيه

با توجه . اشباع رسيدن عملگرهاي ژايروي كنترل ممان در عمل است
مانور، به تغيير ضرايب بهره نسبت به تست دوم و افزايش سرعت 

و در نتيجه نرخ چرخش زوايا ) 18شكل (مقدار گشتاور مورد نياز 
بنابراين مقدار زاويه طي شده توسط جيمبال عملگرها . يابد افزايش مي

تر به وضعيت اشباع  نيز افزايش يافته و عملگرها سريع) 17شكل (
در اين وضعيت ديگر امكان توليد گشتاور مورد نياز براي . رسند مي

شكل (انور فرمان وجود نداشته و پديدة سينگولاريتي اشباع انجام م
اين كار در عمل به دليل وجود عوامل محيطي مانند . دهد رخ مي) 19

ساز، اصطكاك  گشتاورهاي اغتشاشي، اصطكاك ياتاقان هوايي شبيه
تر از  بلبرينگهاي جيمبال عملگرها و غيرخطي بودن سيستم سريع

  .دهد ميسازي رخ  حالت تئوري در شبيه

  شرايط آزمايش چهارم -7جدول 

  مقادير  پارامتر
]  زواياي اويلر اوليه 6 ،8/0 ،2/1 ] 
 [15،15،20]  زواياي اويلر مطلوب

 [0،0،0،0]  زواياي جيمبال اوليه

rad/s(  [0،0،0](اي اوليه  هاي زاويه نرخ در حدود   ζ  9/0 

nω  1/1 

  
  )الف(
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  )ب(

  
  )ج(

نمودار زواياي اويلر در سه راستاي رول، پيچ و ياو در دو ) الف، ب و ج( - 15شكل 
  حالت تئوري و عملي

  
   نمودار زواياي جيمبال عملگرها در حالت تئوري و عملي -16شكل 

  
  نمودار گشتاور مورد نياز در دو حالت تئوري و عملي -17شكل 

  
  نمودار شاخص سينگولاريتي در دو حالت تئوري و عملي -18شكل 

 گيري نتيجه

در اين مقاله، يك سيستم كنترل وضعيت براي ميكروماهواره 
سازي  ساز ماهواره پياده واكنش سريع طراحي شده و بر روي شبيه

سازي  سازي با نتايج پياده در نهايت نتايج حاصل از شبيه. شود مي
عملگرهاي استفاده شده در . گيرند عملي ارائه و مورد بررسي قرار مي

جيمبال با آراية هرمي  اهواره، ژايروهاي كنترل ممان تكساز م شبيه
فيدبك   با PIDدر سيستم كنترل وضعيت قانون كنترلي . هستند

كار گرفته شده و مانورها به  كواترنيون در دو حالت مختلف، بهرة به
همانطور كه در . محوري و سه محوري انجام شده است صورت تك

راتژي كنترلي به همراه قانون شود، است نمودارهاي تست مشاهده مي
هدايت استفاده شده توانسته است سيستم را به خوبي و بدون بروز 
پديدة سينگولاريتي داخلي در راستاي هر سه محور رول، پيچ و ياو 

دهندة  همچنين مقايسة نتايج تست با نتايج تئوري نشان. كنترل كند
كه  دهند نتايج تست نشان مي. عملكرد خوب و كارايي سيستم است

توان به مانورهاي سريع دست يافت؛  با تغيير ضرايب بهرة كنترلر مي
اما بايد دقت كرد كه مانور سريع نياز به گشتاور بالا و به تبع آن نرخ 

در نتيجه زمان چرخش جيمبال در . چرخش جيمبال بيشتري دارد
. يابد كند كاهش مي اي كه گشتاور منفي يا مثبت ايجاد مي محدوده

مسئله موجب به اشباع رسيدن سريع عملگرها قبل از كنترل اين 
سيستم، عدم امكان توليد گشتاور توسط عملگرها در راستاي خواسته 

توان  تر مي به زبان ساده. شود ناپذيري آن مي شده و در نتيجه كنترل
گفت ميزان گشتاور مورد نياز در اين حالت بيشتر از ظرفيت گشتاور 

و در خارج از بسته پوشش گشتاور سيستم  توليدي عملگرها بوده
اين مسئله در مقايسة نتايج تست دوم و چهارم به وضوح . قرار دارد

سازي و  همچنين در تست چهارم نتايج شبيه. قابل مشاهده است
يعني در حالت عملي برخلاف تئوري، . نتايج تست مطابقت ندارند

توان در  را مي علت اين مسئله. ساز ماهواره كنترل نشده است شبيه
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وجود عوامل محيطي مانند گشتاورهاي اغتشاشي، اصطكاك ياتاقان 
هاي جيمبال عملگرها و  ساز، اصطكاك بلبرينگ هوايي شبيه

ها براي غلبه بر  ماهواره. غيرخطي بودن سيستم در عمل دانست
پديدة اشباع معمولاً از ساير عملگرها مانند پيشرانش استفاده 

هاي يك تا سه، مطابقت خوبي بين  نمودار تستدر بررسي . كنند مي
خطاي (خطاي حالت ماندگار . شود  نتايج تئوري و تجربي مشاهده مي

ها ناچيز و كمتر از خطاي ديناميكي  نيز در اين تست) كنترل وضعيت
  .حسگر تعيين وضعيت است

  مراجع
[1] Berner, R., “Control Moment Gyro Actuator for Small 

Satellite Application,” (M. Sc. Thesis), Department of 
Electrical and Electronic Engineering, University of  
Stellenbosch, 2005. 

[2] Jacot, A.D. and Liska, D.J., “Control Moment Gyros in 
Attitude Control,”  Journal of Spacecrafts and Rockets, 
Vol. 3., 1966, pp. 1313-1320. 

[3] Margulies, G. and Aubrun, J.N., “Geometrical Theory 
of Single Gimbal Control Moment Gyro System,” 
Journal of the Astronautical Sciences, Vol. XXVI, 
No.2, 1978, pp.159-191. 

[4] Bedrossian, N.S. and et. al., “Redundant Single Gimbal 
Control Moment Gyroscope Singularity Analysis,” 
Journal of Guidance, Vol. 13, No. 6, 1990. 

[5] Bedrossian, N.S. and et. al., “Steering Law Design For 
Redundant Single Gimbal Control Moment Gyroscopes,” 
Journal of Guidance, Control, and Dynamics, Vol. 13, 
No.6, 1990, pp. 1083-1089.  

[6] Vadali, S. R. and et. al., “Preferred Gimbal Angles for 
Single Gimbal Control Moment Gyroscopes,” Journal 
of Guidance, Control and Dynamics, Vol. 13, No. 6, 
1990, pp. 1090-1095. 

[7]  Oh, H.S. and Vadali, S.R., “Feedback Control and 
Steering Laws forSpacecraft Using Single Gimbal 
Control Moment Gyros,” Journal of the Astronautical 
Sciences, Vol. 39, No. 2, 1991, pp. 183-203. 

[8] Meffe, G. and Stocking, M., “Momentum Envelope 
Topology of Single Gimbal CMG Arrays for Space 
Vehicle Control,” Proceedings of AAS Guidance and 
Control Conference, Keystone, CO, 1987. 

[9] Kurokawa, H. “Constrained Steering Law of Pyramid-
Type Control Moment Gyros and Ground Tests,” 
Journal of Guidance, Control, and Dynamics, Vol. 20, 
No. 3, 1997, pp. 445-449. 

[10] Wie, B. and et. al., “Singularity Robust Steering Logic 
for Redundant Single-Gimbal Control Moment Gyros,” 
Journal of Guidance, Control and Dynamics, Vol. 24, 
No. 5, 2001, pp. 865-871. 

[11] Lappas, V. J. and et. al., “Attitude Control for Small 
Satellites Using Control Moment Gyros,” 52nd IAF, 
2001. 

[12] Tekinalp, O. and Yavuzoglu, E., “A New Steering Law 
for Redundant Control Moment Gyroscope Cluster,” 

Journal of Aerospace Science and Technology, Vol. 9, 
No. 7, 2005, pp. 626-634,. 

[13] Kown, S. W. and et. al., “Fixed-Star Tracking Attitude 
Control of Spacecraft Using Single-Gimbal Control 
Moment Gyros,” American Journal of Engineering and 
Applied Sciences, 2010. 

[14] Harland, D.M. and Lorenz, R.D., Space Systems 
Failures, Springer-Praxis, 2005. 

[15] KrishnaKumar, K., “Adaptive Neuro-Control for 
Spacecraft Attitude Control,” Proceedings of the Third 
IEEE Conference, Aug. 1994. 

[16] Unnikrishnan, N. and et. al., “Dynamicre-Optimization  of 
A Spacecraft Attitude Controllerinthe Presence of 
Uncertainties,” 2006 IEEE Conference on Computer Aided 
Control System Design, 2006 IEEE International 
Conference on Control Applications, 2006 IEEE 
International Symposium on Intelligent Control, Germany, 
Oct. 2006. 

[17] Makunis, W., “Adaptive Satellite Attitude Control in 
the Presense of Inertia And CMG Gimbal Friction 
Uncertainties,” Journal of the Astronautical Sciences, 
Vol. 56, No. 1, 2008, pp. 121–134. 

[18] Aghalari, A., Faghihinia, A., “PD and Feedback 
Quaternion Control Strategy for Attitude Control of a 
Satellite Equipped with Four Single Gimbal Control 
Moment Gyro,” 10th Iranian Aerospace Society 
Conference, TarbiatModarres University, 1389, (In 
Persian). 

[19] Aghalari, A., Kalhor, A., Dehghan, S. M. and Abedian, 
A., “Designing, Testing and Evaluation of Single 
Gimbal Control Moment Gyro for Microsatellite,” 
Jorunal of Space Science and Technology (JSST), Vol. 
2, No. 3, p.p.13-23, 1388, (In Persian). 

[20] Aghalari, A., Study on Satellite Simulators, Designing 
and Fabrication of A Single Gimbal Control Moment 
Gyro for Simulator, Technical Report, Aerospace 
University Complex, 1389, (In Persian). 

[21] Kalhor, A., Cheheltani, S. H., Designing and 
Integration of Electronics and Computer Parts of 
Satellite Simulator With Single Gimbal Control 
Moment Gyros, Technical Report, Aerospace 
University Complex, 1390, (In Persian). 

[22] Aghalari, A., Kalhor, A., Dehghan, S. M., and Cheheltani, 
S. H., “Design, Manufacturing and Test of a Three-
Degree-of-Freedom Attitude Control Simulator for an 
Agile Micro-Satellite Based on Single Gimbal Control 
Moment Gyros,” Jorunal of Space Science and 
Technology (JSST), Vol. 7, No. 3, 1393, pp. 51-67, (In 
Persian). 

[23] Available, [on line]: http://www. Microstrain. com, Access 
Date, 2010. 

[24] Nakamura, Y., Hanafusa, H., “Inverse Kinematic 
Solutions with Singularity Robustness for Robot 
Manipulator Control,” Journal of Dynamic Systems, 
Measurement, and Control, Vol. 108, Vol. 3, 1986, 
pp.163-171. 

[25] Wie, B., Lu, J., “Feedback Control Logic for Spacecraft 
Eigenaxis Rotations Under Slow Rate And Control 
Constraints,” Guidance, Navigation, and Control 
Conference, Guidance, Navigation, and Control and 
Co-Located Conferences, Vol. 18, No. 6, 1995. 

Archive of SID

www.SID.ir

http://www.sid.ir

