
   
 

     
 
 

 23/10/94: ، تأييد مقاله 25/07/93: دريافت مقاله

  1395بهار   /1 ةشمار/  9د جل
  47 -56 . ص. ص

طراحي كنترلر تطبيقي وضعيت ماهواره مبتني بر 
با لحاظ مدل دقيق  »سنتز كنترل كمينه غيرمتمركز«

  العملي چرخ عكس
  3و فرهاد فاني صابري 2، مهدي مرتضوي بك*1خوشخوزهرا صمدي 

 دانشگاه صنعتي اميركبير مهندسي هوافضا، ةدانشكد -2و  1

  دانشگاه صنعتي اميركبير علوم و فناوري هوافضا، ةپژوهشكد -3
  1591634311: تهران، كدپستي*

z.samadi.kh@aut.ac.ir  

 DMCSمتمركز ريغ نهيبر سنتز كنترل كم يمبتن يقيكننده تطب كنترل كي ،مقاله نيدر ا

(Decentralized Minimal Control Synthesis) دور نمونه از سنجش ماهواره تيكنترل وضع يبرا 
بزرگ،  يايسه محوره با زوا يچرخش مانورهاي انجام كننده، كنترل نيا يهدف از طراح. شده است طراحي
 ينرسيممان ا يپارامترها تقطعيدرحضور عدم تيمرجع وضع ريمس يابيو رد داريپا ستميبه س يابي دست

 كيناميدر د يرخطيغ هاي نگيكوپل ،يو خارج يكننده اثر اغتشاشات داخل كنترل نيا يدر طراح. استماهواره 
مانور  ياجرا يمورد استفاده برا يلكنتر يعملگرها. عملگرها مدنظر قرار گرفته است قيماهواره و مدل دق

با در  العمليعكس هايچرخ قيلذا مدل دق. ياستو با ساختار هرم يالعمل ماهواره چهار چرخ عكس تيوضع
كننده منظور شده كنترل يمجاز و توان چرخ در طراح ايهيزاو هايسرعت ان،يگرفتن حداكثر ولتاژ، جرنظر 
 سازيهيشب جينتا. قرار خواهد گرفت يابيمورد ارز سازيهيشب قيشده از طر يكننده طراحعملكرد كنترل. است

 ،العمليعكس يهاچرخ قيشده در حضور مدل دق يطراح تيكننده وضع مطلوب كنترل كارايي انگريب
  .استمدل ماهواره  يدر پارامترها تيقطعو عدم يو خارج ياغتشاشات داخل

  قطعيت، اشباع عملگرالعملي، ماهواره، عدمكنترل تطبيقي وضعيت، مدل چرخ عكس: هاي كليدي واژه

   123علائم و اختصارات
 T  گشتاور كلي وارد شده به ماهواره

 ࡵࢎ  در دستگاه اينرسياي زاويهحركت  ةانداز

 ࢎ  حركت در دستگاه بدني ةانداز

I  ماهوارهماتريس ممان اينرسي 

 ࢝ࡵ  العمليعكسماتريس ممان اينرسي چرخ

_________________________________ 
 )نويسنده مخاطب(دانشجوي كارشناسي ارشد  .1

 دانشجوي كارشناسي ارشد .2

 دانشيار .3

 ࣓࢝  العملياي چرخ عكسبردار سرعت زاويه

 q  ها بردار كواترنيون

  ࢖࢛  سيگنال كنترلي
  ࢖࢞  بردار حالت

  ࢓࢞  بردار حالت مدل مرجع
࢖࢑ࢾ  ضرايب تطبيق و     ࢑࢛ࢾ

  مقدمه 
گيري زواياي خود را بايد سمتها با توجه به مأموريت خود ماهواره

با توجه به اينكه . حول سه محور با دقت مشخصي تنظيم كنند
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معادلات حركت ماهواره در مانورهاي چرخشي سه محوره با زواياي 
بزرگ، به شدت غيرخطي هستند، بنابراين براي كنترل و پايدارسازي 

  .]1[هاي غيرخطي درنظر گرفته شوند ماهواره بايد اثر ديناميك
هاي كنترلي گوناگوني مانند كنترل پسخوراند الگوريتم

، كنترل ]5[و ] 4[، كنترل با ساختار متغير ]3[و ] 2[غيرخطي 
براي حل مسائل كنترل وضعيت ] 7[و كنترل بهينه ] 6[مدلغزشي 

با اين وجود در شرايط . اندماهواره با پارامترهاي معلوم استفاده شده
قطعيت  ماهواره ممكن است داراي عدمهاي جرمي واقعي مشخصه

هاي باشند يا به علت حركت محموله خارجي، باز شدن آرايه
هاي جرمي با زمان تغيير خورشيدي يا مصرف سوخت اين مشخصه

بنابراين سيستم كنترل وضعيت غيرخطي بايد توانايي تطبيق . يابند
و هاي جرمي را داشته باشد هاي موجود در مشخصه با عدم قطعيت

روش كنترل تطبيقي . در برابر اغتشاشات خارجي نيز مقاوم باشد
هاي مواجهه با عدم قطعيت پارامترهاست، كه بر روي يكي از روش

  ].8[كنترل وضعيت ماهواره نيز اعمال شده است 
هاي كنترل تطبيقي براي تنظيم پارامترها و اين روش يكي از

براي . استمرجع  مقابله با عدم قطعيت، روش كنترل تطبيقي مدل
اولين ساختار براي . اين روش نيز چندين ساختار پيشنهاد شده است

، كه با رويكرد ]9[ است MITكنترل تطبيقي مدل مرجع قانون 
حساسيت و با فرض تغييرات محيطي آهسته، طراحي آن صورت 

هاي ها و سيستمبا اين حال، اين قانون براي ورودي. گرفته است
به همين دليل اولويت در طراحي كنترلر . ستمشخصي ناپايدار ا

اساس بسياري از . تطبيقي مدل مرجع پايداري مطلق آن است
بسط روش لياپونوف براي سنتز . ها روش دوم لياپونوف استطراحي

مشكل اصلي روش لياپونوف . شودكنترل تطبيقي استفاده مي
طبيقي تر قوانين تانتخاب تابع لياپونوف است، به همين دليل بيش

مطرح شده است، بر مبناي تئوري فوق پايداري  4لندوآكه توسط 
اين قوانين در مواجهه با اغتشاشات خارجي، ]. 10[استوار است 

تعييرات پارامترهاي ماهواره و عدم دقت در مدل سازي مقاوم 
هاي كنترل تطبيقي مدل مرجع بنابراين سنتز استراتژي. هستند

  . معادله لياپونوف است نيازمند شناسايي سيستم و حل
در اين مقاله به منظور طراحي كنترل كننده تطبيقي وضعيت از 
روش تعميم يافته الگوريتم كنترل تطبيقي مدل مرجع فوق پايدار 

براي كنترل  DMCSروش ] 11[در مرجع . شوداستفاده مي
العملي و با فرض  وضعيت ماهواره با استفاده از سه چرخ عكس

اينرسي ماهواره و بدون در نظر گرفتن مدل قطري بودن ممان 
در اين . سازي شده استدقيق چرخ عكس العملي طراحي و شبيه

براي يك ماهواره سنجش از دور در حضور  DMCSمقاله روش 

_________________________________ 
4. Landua 

العملي و اغتشاشات اغتشاش داخلي، مانند اصطكاك چرخ عكس
خارجي، مانند گشتاور گراديان جاذبه و در حضور مدل دقيق 

عملگرهاي كنترلي مورد استفاده . شودطراحي مي] 12[ا عملگره
العملي با ساختار براي اجراي مانور وضعيت ماهواره چهار چرخ عكس

العملي نيز با در نظر هاي عكسمدل دقيق چرخ. باشدهرمي مي
اي مجاز و توان چرخ هاي زاويهگرفتن حداكثر ولتاژ، جريان، سرعت

كننده مطلوب كنترل كاراييسازي بيانگر نتايج شبيه. منظورشده است
العملي، هاي عكسوضعيت طراحي شده، در حضور مدل دقيق چرخ

قطعيت در پارامترهاي ماهواره اغتشاشات داخلي و خارجي و عدم
  .است

  ديناميك و سينماتيك ماهواره
معادلات حاكم بر حركت دوراني ماهواره شامل دسته معادلات ديناميكي 

ي برداري طبق معادله گشتاور اويلر معادله. باشديو سينماتيكي م
 ].13[قابل بيان است ) 1(غيرخطي ماهواره به شكل رابطه ديناميك 

)1( hhhT I   
ℎሶ. ماهواره استگشتاور كلي وارده به  Tفوق در رابطه  ூ  تغييرات

حركت تغييرات اندازه  ℎሶ در دستگاه اينرسي واي زاويهاندازه حركت 
كه با اي در دستگاه بدني اندازه حركت زاويه. در دستگاه بدني است

h  12[آيد دست مي به) 2(، طبق رابطه استنشان داده شده:[  
)2( 

aChJh   
اي بردار سرعت زاويه ߱ماتريس شبه اينرسي و  Jكه در آن 

  :شودماهواره بوده و طبق رابطه زير محاسبه مي
)3( T

wCCIIJ  
ماتريس ممان  ௪ܫماتريس ممان اينرسي ماهواره،  Iفوق  ةدر رابط

ها به صورتاينرسي چرخ 
nwwww IIIdiagI ,...,,

21
  و ماتريسC 

حركت  ةانداز ةكنند بيان ha. هاست چرخگيري  قرار بيانگر جهت
العملي است و به صورت زير  هاي عكس اي حاصل از چرخ زاويه

  :]12[شود  محاسبه مي
)4( 

ww
T

wa ICIh   

wω لذا گشتاور وارد . العملي استاي چرخ عكسبردار سرعت زاويه
  :شوند شده بر محورهاي اصلي ماهواره به صورت زير محاسبه مي

)5(   awwwwout hChhhhT
zyx

  

قابل ) 6(اي ماهواره به شكل رابطه در حالت كلي بردار سرعت زاويه
  .محاسبه است

)6(  gdC TTTI  1 
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در اين رابطه
CT ،گشتاور كنترل

dT گشتاور اغتشاشي و
gT 

  .هستندگشتاور كوپلينگ 
ها همچنين معادلات سينماتيكي ماهواره توسط كواترنيون

  ]:13[شوند صورت زير بيان مي به
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  و
)8( 12222

0  zyx qqqq 
در عمل براي كنترل وضعيت ماهواره در هر سه محور از 

براي اين . شود العملي يكپارچه استفاده مي هاي عكسچرخ  مجموعه
محل و مكان . شود از سه و يا چهار چرخ، استفاده ميمنظور 

ها در مجموعه يكپارچه نقش بسزايي را در قانون  گيري چرخ قرار
ها را با يك وضعيت قرارگيري محور آن و دنكن كنترل ايفا مي

عملگرهاي اصلي ماهواره  ،در اين مقاله. دكنن ماتريس بيان مي
 هرمي و مطابق شكل العملي و با ساختار چرخ عكس 4مشتمل بر 

  ]. 12[درنظر گرفته شده است  )1(
در ساختار هرمي شكل در صورت بروز مشكل در يكي از 

ها و خرابي يكي از چرخ ها امكان ايجاد گشتاور در راستاي سه چرخ
در واقع در اين شرايط سيستم كنترل . محور بدني ماهواره وجود دارد
 . ستپذيري خطا افزاري و تحمل وضعيت داراي افزونگي سخت

 
  ]12[ العملي ساختار چرخ عكس - 1 شكل

  :محاسبه خواهد شد )9( ةاز رابط Cدر اين ساختار ماتريس 
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  يالعمل عكس  چرخ قيدق يساز مدل
لعملي لازم است تا ا براي ارائه يك مدل دقيق از چرخ عكس

مدلي منطبق بر معادلات ديناميكي آن،  علاوه بر ارائة
نظر شده توسط هر قسمت نيز در مدل، مدهاي ايجاد  محدوديت
كنترل  ةبراي اين منظور بلوك دياگرام كلي حلق .قرار گيرد

صورت شكل  هالعملي را ب وضعيت ماهواره در حضور چرخ عكس
  .]14[ گيريم درنظر مي )2(

  

 
  العملي وضعيت ماهواره در حضور چرخ عكسل بلوك دياگرام كلي كنتر - 2شكل

العملي  مدل استفاده شده براي اجزاي داخلي بلوك مربوط به چرخ عكس
  .]14[كه در ادامه تشريح خواهد شد است  )3(مطابق شكل 

  

 
  بلوك دياگرام  چرخ عكس العملي - 3شكل

  موتور جريانة كنند كنترل بلوك
گشتاورهاي  بايدالعملي  هاي عكس همانگونه كه مشخص است چرخ

را توليد  ௖ܶ௢௠௠௔௡ௗ دست آمده از سيستم كنترل وضعيت همطلوب ب
پذير  ها امكان  گيري مستقيم گشتاور چرخ كه اندازه ليكن از آنجا. ندنك
گيري جريان موتور چرخ و با فرض مشخص  ، لذا با اندازهستني

، گشتاور چرخ ௙ܭي موتور نظير ضريب نسبت گشتاور بودن پارامترها
يك بايد سپس به منظور توليد گشتاور مطلوب . شود تخمين زده مي

. دكند تا جريان مطلوب را توليد كرجريان طراحي  ةكنند حلقه كنترل
  .]14[نشان داده شده است  )4(اين حلقه در شكل 
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  العملي جريان موتور در چرخ عكس ةكنند كنترل حلقة - 4شكل

رل وضعيت   كنت ةكننده باعث ايجاد يك قطب در حلق اين كنترل
توان از آن  مي ودن اين قطب بشود كه با فرض دور مي

G୧(s):يعني  .دكر نظر  صرف = 1  

  گشتاور براساس جريان كنترل بلوك
از موتور بر معمولاً براي جبران اثر گشتاورهاي اغتشاشي ناشي 

براي اين . شود استفاده مي PI كنندة ماهواره از يك كنترل
خطاي  توان  تناسبي مي ةكنند منظور با استفاده از يك كنترل

را به صفر  ௖ܶ௢௠௠௔௡ௗو ورودي  ௢௨௧ݑ بين گشتاور خروجي
كنترل جريان بر اساس گشتاور در  ةبراي اين منظور حلق. رساند
  .]14[گيريم  رنظر ميزير د ةصورت ساد هرا ب)5(شكل 

 
  العملي كنترل سرعت در چرخ عكس ةحلق - 5 شكل

  . آيد دست مي هصورت زير ب هتابع تبديل اين حلقه ب
)10( 1,2,3,4i    




wi

cfe

out

I

KK
s

s

T

u 

௙ܭ ثانيه، 4زمان حذف اغتشاشي برابر با  با درنظر گرفتن  = ௪௜ܫو 0.0175 = به روش  كننده  كنترل ضريب  0.086
از برگه  ௪௜ܫو  ௙ܭفوق مقادير  ةدر محاسب. آيد ميدست  زير به

يه نيز توسط ثان 4شود و زمان  مشخصات چرخ استخراج مي
  .طراح انتخاب شده است

)11( 
   

01.05.2  c
wi

cf k
I

kk 
است كه ضريب نسبت گشتاور موتور  ௙ܭاست، شايان ذكر

. شود يمشخصات موتور ذكر م توسط شركت سازنده در برگة
هاي  ثر ناشي از چرخهمچنين اغتشاشات غالب و مؤ

العملي كه در دقت كنترل وضعيت و دقت پايداري  عكس
 ௗܷ: عدم تعادل ديناميكي: ند عبارتند ازهستماهواره موثرتر 

 ௥௕ݐ: ها اغتشاشات ناشي از ياتاقان ௦ܷ:عدم تعادل استاتيكي
از اصطكاك اغتشاشات ناشي  ௥ݐ:اغتشاشات ناشي از ريپل موتور

௙ܶ): كولمبي و لزجي( + ௩ܶ  . گشتاورهاي اغتشاشي عدم تعادل
استاتيكي و ديناميكي مستقيماً بر ماهواره وارد شده و بر دقت 

صورت زير  هند كه بهستثر ؤكنترل وضعيت و دقت پايداري م
  : ]15[شوند محاسبه مي

)12( dsdw UUT  
هاي  ماهواره توسط چرخور وارد شده بر بنابراين گشتا

  :صورت زير محاسبه خواهند شد هالعملي ب عكس
)13( dsOutOut UUuT  

هاي  گشتاور خروجي كنترلي حاصل از چرخ ௢௨௧ݑفوق  ةدر رابط
هاي توان و گشتاور  است كه با توجه به محدوديتالعملي  عكس

اهد آن پرداخته خو ةشود كه در ادامه به محاسب چرخ توليد مي
ها، ريپل موتور و اصطكاك بر  اغتشاشات ناشي از ياتاقان. شد

ثر بوده كه خود باعث تغيير در ؤالعملي م سرعت چرخ عكس
اين . مقدار عدم تعادل ديناميكي و استاتيكي خواهند شد

شوند و  العملي وارد مي گشتاورها تنها بر موتور چرخ عكس
  .]15[شوند  صورت زير محاسبه مي هب
)14(  rrbvfe ttTTT  

مدل اصطكاك كولمبي چرخ بوده كه در  ௙ܶفوق،  در رابطة
گشتاور اصطكاك لزجي چرخ  ௩ܶادامه محاسبه خواهد شد و 

  : شود صورت زير محاسبه مي هكه ب است
)15( wvT  

گشتاور . استضريب اصطكاك لزجي چرخ  λ فوق، ةدر رابط
راستايي  تعادل ديناميكي ناشي از عدم هماغتشاشي عدم 

اين عدم . استاي محور اصلي چرخ و محور چرخش  زاويه
، در مقابل يكديگر و با ݉صورت دو جرم مساوي،  هتعادل ب

اغتشاشات ديناميكي و  بنابراين،. شود از مركز چرخ مدل مي ݀ محوري ة، و به فاصلݎشعاعي، ةدرجه و به فاصل 180اختلاف 
كي ايجاد شده توسط اين چرخ توسط معادلات زير بيان استاتي
  :]15[شوند  مي

)16( 20
2

10
2 ).sin().sin( aDaDU iidiiididi

wiwi

   
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عدم  ةزاوي مورد نظر و ةام در لحظiوضعيت چرخ  ௜߶آن  كه در
ضريب همچنين . استام iتعادل در وضعيت صفر چرخ 

محاسبه  )17(صورت  هب ند كههست  ها چرخ ديناميكي اغتشاش
  :]15[شوند  مي

)17( 4,3,2,1      idrmD iiidi

گشتاور اغتشاشي عدم تعادل استاتيكي ناشي از انحراف مركز 
 شود محاسبه مي )18(رابطة صورت  هجرم چرخ از محور چرخش نيز ب

]15[:  
)18( 20

2
10

2 ).sin().sin( aDaDf iisiiisisi
wiwi

    
صورت زير  هند كه بهست  ها استاتيكي چرخضريب اغتشاش 

  :]15[شوند محاسبه مي
)19( 4,3,2,1      irmD iisi 

صورت زير محاسبه  آنگاه گشتاور اغتشاشي استاتيكي به
  :شود مي

)20( siwisi fRU  ܴ௪೔ چرخ  ةفاصلi استام از مركز جرم ماهواره.  
عدم تطابق  واسطة هاغتشاشات ايجادشده توسط ياتاقان موتور ب

اين اغتشاش . شود مي مركز محور موتور و ياتاقان ايجاد 
 )21(فركانسي برابر با فركانس چرخش موتور دارد و به صورت 

  .]15[شود  مي مدل 
)21( )sin( 0  srb Ct 

وضعيت  ةزاوي ϕضريب اصطكاك ياتاقان،  ௦ܥ فوق، ةدر رابط
اغتشاش ناشي از ريپل . استچرخ  ةوضعيت اولي ଴߶چرخ و 

برابر فركانس چرخش موتور ايجاد  ݌3موتور با فركانس 
  .]15[ توان مدل كرد مي صورت زير  هشود و آن را ب مي 
)22( )3sin( PBtr  

هاي موتور  تعداد قطب Pو   ضريب ريپل موتور  Bكه در آن 
  .است

 )يكولمب( اصطكاك
ميزان گشتاور فرمان چرخ  كننده و تعيين براي طراحي كنترل

ي برا. بايد يك مدل مناسب براي اصطكاك در دسترس باشد
استفاده شده  ]15[ه شده در اين منظور از مدل ديناميكي ارائ

  . است
)23( 























 

2
0

1

))((

)(

fwfw

T
woutw

f

w

TsignT

CIuJ
T 

 

 

  

ضريب  ௙ܶ଴ ياتاقان و rest slop ضريب β  فوق كه در رابطة
از   signتابع  زدن  براي تقريب. ]15[استاصطكاك كولمبي 

(௪߱)݊݃݅ݏ تابع = tanh ( ఠೢଵିఈ) شود و  ستفاده ميا

ߙ = ، )5(لذا با توجه به شكل . شود درنظر گرفته مي 0.88   :آيد دست مي هب) 24(رابطة صورت  هب ௢௨௧ݑ
)24( emfout TIKu  

  :محاسبه خواهد شد) 25(صورت رابطة هنيز ب ௠ܫو 
)25( ))(( outw

f

Command
m sG

K

T
I   

سيستم  ، گشتاور كنترلي حاصل از زير௖ܶ௢௠௠௔௡ௗفوق  ةدر رابط
  :شود محاسبه مي )26(رابطة صورت  هكه ب استكنترل وضعيت 

)26( controlCommand uCT 1 
كه در است   مشتقي - قانون كنترل تناسبي ௖௢௡௧௥௢௟ݑفوق  ةدر رابط

ت اين جريان پس از اعمال كر اسشايان ذ. ادامه طراحي خواهد شد
. شود هاي توان، گشتاور و سرعت چرخ به موتور اعمال مي محدوديت
  .ها خواهيم پرداخت در ادامه به بررسي اين محدوديت بنابراين

  گشتاور هاي توان ومحدوديت
ي در مدل هاي منبع باعث ايجاد قيدهاي ساختار فيزيكي و محدوديت

. شوند كه در ادامه مورد بررسي قرار خواهند گرفت مي العملي  چرخ عكس
حداكثر  - 1 :شود مي محدوديت سرعت توسط دو عامل اصلي ايجاد 

منظور جلوگيري از افزايش  به - ௠ܸ௔௫ି௠ (2(ولتاژ اعمالي از منبع 
ة سرعت ، يك مدار محدودكنند ௪ି௠௔௫߱بيش از حد سرعت چرخ 

كردن اين مدار  براي مدل. شود مي اختار چرخ درنظر گرفته در س
د تا با كربزرگ استفاده  ان از يك فيدبك منفي سرعت با بهرةتو مي 

در اين . شود  افزايش سرعت موتور، باعث كاهش سريع سرعت موتور 
  .]16[ شود حالت جريان موتور به صورت زير محدود مي

)27( bEMFwMAXm kVVI /)( _  ݇௕ و ة سرعتكنندضريب فيدبك محدود ௠ܸ௔௫ି௪  ولتاژ متناظر با
كزيمم ولتاژ منبع نيز ما. استسرعت ماكزيمم مجاز براي موتور 

  .]16[ شود شدن سرعت موتور بر اساس فرمول زير ميباعث محدود
)28( mwfmEMF VkVV max_max_   

همچنين مقاومت سيم پيچ موتور باعث ايجاد محدوديتي 
  .]16[ شود مي زير در جريان صورت  هب
)29( 

R

VV
I

EMFm
m


 max_ 

௠ܸ௔௫ି௠  ماكزيمم ولتاژ اعمالي به موتور وாܸெி  ولتاژ معكوس
گشتاور محدويت توان  عامل ديگر محدودكنندة. است القايي موتور 

و توان تلف  ௤ܲاين حالت با فرض اينكه توان تلفاتي ثابت  در. است 
.ܽشده در مدار كنترلي .௠ܫ باشد و حداكثر ولتاژ قابل اعمال  ݉−ݔܸܽ݉

در . باشد مي  ௠ܸ௔௫ି௠ولت كمتر از ولتاژ منبع و برابر با  1به موتور 
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اين صورت رابطه زير براي حداكثر جريان اعمالي به موتوربر قرار 
  :]16[است 

)30( fmwmmrmq kIVIaRIpp ...||. max_
2

max  

العملي مورد استفاده در اين مقاله مطابق  مشخصات چرخ عكس
  :]16[ اند درنظر گرفته شده) 1(جدول 

  ]12[ العملي پارامترهاي چرخ عكس -1جدول 

086/0Kgm2العملي ممان اينرسي چرخ عكس  
wiI  

  ضريب تناسب جريان موتور  0175/0
fK 

  اغتشاش ديناميكي ضريب  3×6-10
diD 

  استاتيكيضريب اغتشاش   2/7×6-10
siD 

  rest slop ضريب   4
 

  ضريب اصطكاك كولمبي  4×2-10
0fT 

  مقاومت موتور  08/0
rR

rtrbt  ها و ريپل موتور ياتاقاناغتشاشات ناشي از   4×2-10 
 

 ضريب اصطكاك لزجي  3*4-10

  طراحي كنترلر تطبيقي مدل مرجع
قانون كنترل تطبيقي بر پايه كنتـرل تطبيقـي    ،در اين مقاله

شود، تا ماهواره با سرعتي مناسب به مدل مرجع طراحي مي
قـانون تطبيـق   . دسـت يابـد  اي مطلوب خـود  وضعيت زاويه

شود كه ماهواره را وادار كند تا براي اين منظور استفاده مي
  .آل است، دنبال كند مسير مدل مرجع را كه مسيري ايده

  مدل مرجع
هدف مدل مرجع تعيين مسير حركت ماهواره در فضا، طبق 

اي مطلوب مأموريت آن و انجام مانور تا رسيدن به وضعيت زاويه
ترين شود تا با كمنين كنترل تطبيقي ماهواره وادار ميدر قوا. است

شده توسط مدل مرجع حركت كند و به  انحراف از مسير تعيين
معادلات مربوط به مدل . اي مطلوب خود دست يابدوضعيت زاويه

  :خواهند بود )32(و ) 31(مرجع در هر محور طبق روابط 
)31( 

mi

mi
mi I

u 

)32( m

mxmymz

mxmzmy

mymzmx

mzmymx

m qq





























0

0

0

0

5.0







 

 iمدل مرجع و انديس  ةدهندنشان mكه در اين روابط انديس 
ممان اينرسي محور مربوطه  ࢏࢓ࡵ. محور مربوطه است ةدهند نشان
، از ࢏࢓࢛سيگنال كنترلي پيشنهادي براي مدل مرجع، . است

اي براي هر محور مطابق سرعت زاويه ࢏࢓࣓و  ࢏࢓ࢗكواترنيون 
  ]:11[آيد دست ميزير به رابطة

)33( 
miimmiimmi kqku 21  

ة فوق طبق روابط زير كنند يب بهرة كنترلضرا] 17[طبق مرجع 
  .شونداساس فركانس طبيعي و ضريب ميرايي محاسبه ميبر
)34( 

miniim Ik 2
1  

)35( miniiim Ik 22  

  DMCSروش كنترل 
مانورهاي چرخشي با زواياي بزرگ كه براي كنترل ماهواره با 

ديناميك نامعلوم و غيرخطي دارند، اطلاعات زيادي وجود ندارد 
به همين دليل استفاده از كنترل تطبيقي براي اين نوع از ]. 11[

 هاي تطبيقي، روش يكي از اين روش. شودها پيشنهاد ميسيستم
DMCS در اين روش براي هر محور به طور جداگانه . است

شود و اين كنترلرها در مجموع باعث كنترل نترلري طراحي ميك
از جمله مزاياي اين روش سادگي معادلات . شودكل سيستم مي

لر هر محور و همچنين امكان كنترلر، عدم نياز به ارتباط بين كنتر
كنترلي  ةكنترلي جديد به حلق ةسازي موازي و افزودن حلق پياده

  ].18[باشد موجود مي
شود كه سيستم چند ورودي ـ چند روش فرض ميدر اين 
زيرسيستم تك ورودي ـ تك خروجي  mتواند به شكل خروجي مي
بيان  )36(ها به شكل ديناميك هر يك از اين زيرسيستم. مدل شود

  ]:11[شود مي

)36( 
 













m

ijj
pjij

m

ijj
pjijipipipipipi

ub

xtfdubxAx

,1

,1

, 

  

زيرسيستم، iكه براي 
pix بردار حالت با بعد

in است. 
id  بردار

اغتشاش و  pjij xtf بردارهاي وابسته متغير حالت و  pjijubو ,
ماتريس . استها براي هر زيرسيستم كنترل بين زيرسيستم

piA و
بردارهاي

iijpi dbb   .پارامترهاي نامعلوم هستندداراي ,,
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) 16( د متغيره در حالت كلي مطابق رابطةديناميك سيستم چن
  .شودنوشته مي

  
)37(  pppppp xtfdubxAx , 

  كه
  Ti

pm
i
p

i
pp xxxx ...21 

  Tpmppp uuuu ...21 

  TT
m

TT dddd ...21 

       
   








jiif

jiifxtf
xtf pjij

p 0

,
, 

به  ௣௜ݑتوليد سيگنال كنترل  DMCSهدف روش كنترل 
، متغير حالت )15(ة نحوي است كه متغير حالت هر زيرسيستم رابط
كه اين مدل مرجع . زيرسيستم مدل مرجع متناظر خود را دنبال كند

  :زير تعريف مي شود ةمطابق رابط
)38( 

mimimimimi ubxAx  
كه 

mix متغير حالتi  امين مدل مرجع و
miu  ورودي همان مدل

امين زيرسيستم عبارت ࢏خطاي حالت متناظر براي . باشدمرجع مي
  :است از

)39( pimiei xxx  

ديناميك خطا به شكل زير ) 17(و ) 16(با استفاده از رابطه 
  ]:12[شود نوشته مي

)40(  
  






m
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pjiji

mimipimipipipieimiei

ubxtfd

ubxAAubxAx

,1,1

,


 

  يا 
)41( 

21 iieimiei xAx   

  كه
)42(   mimipimipipipii ubxAAub 1 
)43(   




m

ijj
pjij

m

ijj
pjiji ubxtf

,1,1
2 , 

قانون كنترل پيشنهادي براي هر زيرسيستم در روش 
DMCSبه شكل زير است:  

)44( miuipipipi ukxku   

  ]:11[خواهد بود ) 25(و ) 24(كه قوانين تطبيق به شكل روابط 
)45( T

pinii

t T
piniipi xydxyk   0 

)46( 
minii

t

miniiui uyduyk   0 

)47( eii
T
ini xPy  

)48(  Ti 10...0

i وiي ثابت هستند، كه جز پارامترهاي طراحي ضرايب بهره
.شوندبوده و انتخاب مي

iP  ماتريس مثبت معين متقارن است كه از
  : آيددست ميحل معادله لياپونوف زير به

  

)49( ii
T
mimii QPAAP  

هاي آن توسط ماتريس قطري مثبت معين است و المان ࢏ࡽكه 
  .شودطراح انتخاب مي

  قانون تطبيق

. شود قوانين تطبيق به شكل گسسته بر سيستم پيوسته اعمال مي
به شكل گسسته براي ) 25(و ) 24(قوانين تطبيق ذكر شده در روابط 
شود مطابق روابط زير نوشته ميSهر محور در بازه نمونه برداري 

]11:[  
)50( 

)1()1(

)()()1()(





kxky

kxkykkkk
T
pn

T
pnpp



 

)51( 
)1()1(

)()()1()(




kuky

kukykkkk

mn

mnuu


 

  كه در آن 
 S   

ieen kxpkxpky )()()( 222121   
ime qqx 1

  

imex  2
 

  سازي شبيه
ماتريس . سازي براي ماهواره با مشخصات زير انجام شده استشبيه

ممان اينرسي و پارامترهاي طراحي درنظر گرفته شده براي اين 
  :زير استماهواره به شكل 

2

6620.842

0.87018.5

428.5437

kgmI
















  

مانور اول . استسازي براي دو مانور بررسي شده  اين شبيه
و مانور دوم مانور چرخشي با زواياي ] 11[مانور موجود در مرجع 

. رسندبزرگ است، كه در آن زواياي وضعيت به يك مقدار بزرگ مي
شرايط اوليه، پارامترهاي طراحي كنترل كننده، مشخصات مانور و 
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بيان شده  )2( مشخصات مدل مرجع براي مانور وضعيت در جدول
  .است

  جدول شرايط اوليه، پارامترهاي طراحي، مشخصات مدل -2جدول 

 توضيحات  مقدار پارامتر

 55 ضريب بهره قانون تطبيق  
 220  ضريب بهره قانون تطبيق  
Q diag ]10  ،01/0[   ماتريس انتخابي در تابع لياپونوف 

n 035/0  طبيعي در همه محورها فركانس  
95/0  ضريب ميرايي در همه محورها  

mI diag ]176 ،391 ،398[  درجه ]૙  ]60 ،60  ،0࢓ࣂ ممان اينرسي مدل مرجع  (0) (0) (0)Yaw pitch Roll

0m ]0 ،0  ،0[ درجه بر ثانيه  [࣓࢞(૙) ࣓࢟(૙)   [(૙)ࢠ࣓
 مانور اول

0 ]70 ،70  ،10 [درجه   )0()0()0( RollpitchYaw 

0 ]0 ،0 ،0 [راديان بر ثانيه   )0()0()0( zyx  

comm]0،0،0 [درجه   )()()( fRollfpitchfYaw
 

 مانور دوم

0 ]10 ،10 ،10 [درجه   )0()0()0( RollpitchYaw 

0 ]0 ،0  ،0 [درجه بر ثانيه   )0()0()0( zyx  

comm]0،30،30 [درجه  )()()( fRollfpitchfYaw
 

هاي عكس العملي مدل شده نيز مطابق مشخصات مشخصات چرخ
باشد كه در آن محدوديت مي] 19[و ] 12[بيان شده در مرجع 

وات، حداكثر  470نيوتن متر، حداكثر توان  75/0حداكثر گشتاور 
دور بر دقيقه  6000آمپر و حداكثر سرعت چرخش  85/38جريان 
  .ها لحاظ شده استبراي آن

ثانيه  100سازي عدم قطعيت ممان اينرسي در زمان در اين شبيه
با . دهدنور اول را نشان ميسازي ماشبيه 6شكل. اعمال شده است

توان نتيجه گرفت كه مي] 11[ي اين نمودار با نتايج مرجع مقايسه
همان طور كه در اين . باشدرفتار سيستم مطلوب و قابل قبول مي

شود، مسير ماهواره توسط كنترلر تطبيقي به وسيله شكل مشاهده مي
، به مدل دقيق چرخ عكس العملي و در حضور اغتشاشات به خوبي

  .مسير مدل مرجع نزديك شده است

  
  تغييرات زاويه اويلر ماهواره نسبت به زاويه اويلر مدل مرجع - 6شكل 

زواياي وضعيت ماهواره براي مانور دوم كه مانوري براي رسيدن 
طبق اين . نشان داده شده است )7( به زواياي بزرگ است، در شكل

توان نتيجه گرفت كه نتايج بررسي در حضور مدل دقيق چرخ شكل مي
 . و اصطكاك عملگر براي اين مانور نيز مطلوب است

  

 
  مدل مرجعاويلر ماهواره نسبت به زاويه اويلر تغييرات زاويه  - 7شكل 

اي ماهواره حول محور زاويه نيز تغييرات سرعت )8( در شكل
xهمان محور مقايسه شده استاي مدل مرجع حول زاويه با سرعت .

توان مشاهده كرد كه اين نوع از كنترلر مي )8( و شكل )7( در شكل
 . پاسخ حالت گذاراي مطلوب و پايداري دارد
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  در ماهواره و مدل مرجع xاي حول محور  تغييرات سرعت زاويه ةمقايس - 8 شكل

خروجي قانون تطبيق را كه همان ضرائب  )11(تا  )9( شكل
همان طور كه در شكل . دهدنشان مي xكنترلر هستند،  براي محور 

100࢚شود، با وارد شدن عدم قطعيت در زمان ديده مي ثانيه =
تغير پارامتر كنترلر، در . شوندضرايب به يك مقدار ثابت همگرا مي

  .تر استاي محسوسضريب سرعت زاويه

  
  توسط قانون تطبيق xمين ضريب كواترنيون كنترلر در جهت محور تخ - 9شكل 

  
توسط قانون  xتخمين ضريب سرعت زاويه كنترلر در جهت محور  - 10شكل

  تطبيق

 
 توسط قانون تطبيق xكنترلر در جهت محور  umتخمين ضريب  - 11شكل

. دهدالعملي را نشان مي هاي عكسگشتاور چرخ )12( شكل
هاي ابتدايي به اشباع العملي در زمان هاي عكسمقدار گشتاور چرخ

العملي نيز مطابق  هاي عكساي چرخسرعت زاويه. رسيده است
 .پس از كنترل ماهواره به مقدار ثابتي رسيده است )13( شكل
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  العمليهاي عكسگشتاور چرخ - 12شكل

 
 العمليهاي عكساي چرخسرعت زاويه - 13شكل

  گيرينتيجه

كننده تطبيقي مبتني بر سنتز كنترل كمينه  يك كنترل ،در اين مقاله
سنجش از  ةبراي كنترل وضعيت يك ماهوار DMCSغير متمركز 

كننده، انجام هدف از طراحي اين نوع كنترل. دور طراحي گرديد
يابي به مانورهاي چرخشي سه محوره سريع با زواياي بزرگ، دست

قطعيت در ضور عدمسيستم پايدار و رديابي مسير مرجع وضعيت درح
در طراحي اين كنترل كننده . استپارامترهاي ممان اينرسي ماهواره 

هاي غيرخطي در ديناميك اثر اغتشاشات داخلي و خارجي، كوپلينگ

عملگرهاي . ماهواره و مدل دقيق عملگرها مدنظر قرار گرفت
كنترلي مورد استفاده براي اجراي مانور وضعيت ماهواره چهار چرخ 

هاي لذا مدل دقيق چرخ. باشدملي و با ساختار هرمي ميالععكس
هاي نظر گرفتن حداكثر ولتاژ، جريان، سرعتالعملي با درعكس
. اي مجازو توان چرخ در طراحي كنترل كننده منظور گرديدزاويه

كننده در شرايط اين نوع از كنترل كاراييسازي قوام و نتايج شبيه
طكاك چرخ، اغتشاش خارجي و ها، اصكردن اثر اشباع چرخوارد

هاي ماهواره را به خوبي نشان حضور عدم قطعيت در ممان اينرسي
 .دهدمي
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