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جا که طور مرتب سوخت مصرف کند تا بتواند همواره نسبت به یک نقطه مبدا فاصله ثابتی داشته باشد. از آندر هاورینگ، ماهواره پیرو باید به 
کردن مصرف آن نیز از ارزش بالایی برخوردار است. سرعت سیستم و باشد، بهینهها یک المان کلیدی و تأثیرگذار میمیزان سوخت در ماهواره

های مهم دیگری است که در این پژوهش مورد بررسی قرار گرفته است. به این منظور از سه کنترلر زمان رسیدن به پایداری هم از المان
ها و کنترلر مد ، کنترلر جایابی قطبLQRهای مختلف، از جمله سیستم هاورینگ استفاده شده است. این کنترلرها کنترلر پرکاربرد در سیستم

ای سازی شدند که این بهینه سازی به منظور مصالحهسازی ازدحام ذرات بهینهبا استفاده از الگوریتم بهینه ند. در ادامه این کنترلرهالغزشی هست
تواند بهترین می دهد که کنترلر مد لغزشیبین میزان مصرف سوخت و زمان رسیدن به پایداری صورت گرفت. مقایسه نتایج نهایی نشان می

 .سازی سیستم هاورینگ باشدبهینه گزینه برای
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 In hovering, the deputy satellite must use fuel regularly to maintain a constant distance from a source 

point. Since the amount of fuel in satellites is a key element, it has also a great value to optimize its 

consumption. The system speed and the time of reaching stability are also other important elements that 

have been studied in this study. For this purpose, three useful controllers are used. These controllers are 

LQR controller, Pole Placement and sliding mode controller. In the following, these controllers were 

optimized using particle swarm optimization algorithm in order to compromise the amount of fuel 

consumption and the time of reaching stability. Comparing the final results shows that the sliding mode 

controller can be the best option for optimizing hovering system. 
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 مقدمه 1-

اند؛ توجه زیادی را به خود جلب کرده 1های مداریهای اخیر سرویسدر سال
های فضایی را ها و ظرفیتهای مداری، تواناییواسطه فعالیتتوانند بهزیرا می

های مداری شامل مواردی از جمله اضافه سرویس .[1-3]بهبود ببخشند 

هایی به سیستم، نگهداری از تجهیزات، جایگزینی، ارتقا و تعمیر کردن قسمت

تر کردن ه عبارتی باعث افزایش عمر مفید و منعطفتجهیزات شده و ب
ها نیاز به نزدیکی و مجاورت با . انجام این سرویس[4]شوند فضاپیماها می
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. یک نوع جدید از این عملیات مجاورت، توانایی [5]ماهواره هدف دارد 

. [6]ای خاص نسبت به ماهواره رهبر است یا شناور بودن در ناحیه  2هاورینگ
ای است که به عنوان مبدأ برای فاصله نسبی در نظر منظور از رهبر، ماهواره

شود و هدف، حفظ فاصله نسبت به این مبدأ است؛ و منظور از گرفته می

شود تا فاصله نسبی حفظ شود. ای است که کنترل می، ماهوارهماهواره پیرو

ویژگی آرایش پرواز هاورینگ مجاورت این است که فاصله بین ماهواره رهبر و 
ترین ساختار هاورینگ، حالتی است که در آن پیرو بسیار کم است. ساده
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هواره ماهواره رهبر و پیرو در یک مدار دایروی قرار دارند و ماهواره پیرو، ما

کند. به جز این حالت خاص، ماهواره رهبر را با یک زاویه فاز ثابت دنبال می
پیرو باید همواره انرژی مصرف کند تا فاصله نسبی ثابتی نسبت به هدف 

هاورینگ، ماهواره پیرو اغلب توان گفت در . پس می[7]فضایی داشته باشد 

ای است که نسبت و مدار هاورینگ، مدار ماهواره دارای مدار غیرکپلری است

شود. به دلیل خاصیت ارزشمند این به یک هدف فضایی، ساکن نگه داشته می
های ای درخشان در مأموریتثبات و سکون نسبی، مدار هاورینگ آینده

نده، نیازمند عملیات فضایی و درنتیجه های فضایی آیفضایی دارد و مأموریت

های فضایی . مدت زمان بیشتر مأموریت[8,9]نیازمند مدار هاورینگ است 

خصوص برای هاورینگ که در شود؛ بهسط میزان سوخت موجود محدود میتو
طور مرتب سوخت مصرف کند تا همواره دارای آن ماهواره پیرو باید به

توان دو پارامتر ی. بنابراین م[7]موقعیت ثابتی نسبت به ماهواره رهبر باشد 

میزان مصرف سوخت و زمان رسیدن به پاسخ را جزو پارامترهای مهم و 

تأثیرگذار در هاورینگ دانست. مسأله مهم دیگر، استفاده از یک مدل حرکت 
های کنترل و هدایت استفاده نسبی دقیق است که بتوان از آن برای سیستم

ن مدل است؛ ولی تریکرد. مدل دینامیکی غیرخطی حرکت نسبی، دقیق

های هدایتی با استفاده از این مدل برای طراحی سیستم کنترل و الگوریتم

شده ولی دقیق مشکلاتی همراه است. بنابراین بهتر است از یک مدل خطی
 .[10]استفاده کرد 

سازی و کنترل هاورینگ نسبی برای به مدل [6,11,12]در همین راستا 

تواند دقت کافی نداشته و نمیمدارهای دایروی بدون اغتشاش پرداختند که 

سازی و کنترل به مدل [13]برای هاورینگ طولانی استفاده شود. مرجع 
حرکت نسبی پرداخته، ولی اغتشاشات مداری را وارد مسأله نکرده است. 

نیز  بدون در نظر گرفتن اغتشاشات مداری به کنترل حلقه باز  [14]مرجع 

ضمن بهینه کردن  [15,16]نگ در مدار بیضوی پرداخته است. مراجع هاوری

ای مصرف سوخت به کنترل هاورینگ و قرار دادن ماهواره پیرو در ناحیه
برای مسأله ملاقات  [17,18]اند. مراجع پیرامون ماهواره رهبر پرداخته

اند، ولی اغتشاشات مداری برای از کنترل بهینه غیرخطی بهره برده 1مداری

برای کنترل نیز  [19]این مراجع هم در نظر گرفته نشده است. در مرجع 
هاورینگ از کنترلر مد لغزشی استفاده شده است. مدل استفاده شده در این 

مرجع بیضوی بدون اغتشاش بوده و در نتیجه برای هاورینگ طولانی مدت 

به بررسی هاورینگ در جهت شعاعی و همچنین  [20]مناسب نیست. مرجع 

مماس بر مسیر پرداخته است. همچنین ناحیه هاورینگ بدون کنترل را نیز به 
دست آورده است. مدل مورد استفاده در این مرجع هم بیضوی بدون اغتشاش 

هم مورد بررسی قرار نگرفته است. مرجع  بوده و زمان رسیدن به پایداری

دو پروسه انتقال مداری و حفظ هاورینگ را مورد بررسی قرار داده است.  [21]

سازی سوخت تمرکز کرده این مرجع برای انتقال مداری، بیشتر روی بهینه
است. مدل مورد استفاده در این مرجع، مدل ساده دایروی بدون اغتشاش 

به کنترل هاورینگ با استفاده از کنترلر مد لغزشی به  [22]است. مرجع 

کمک نیروی لورنتز پرداخته است. این مرجع از مدل بیضوی بدون اغتشاش 

استفاده کرده و معادلات را به نحوی تغییر داده است که نیروی لورنتز هم به 
ها به کار گرفته شود. گرچه این مدل تنها برای نیروی کمکی در آن عنوان

تواند مورد استفاده قرار گیرد، همچنین در آن توجهی به مواردی می 2مدل لئو

برای مدار دایروی و بیضوی  [23]مانند سرعت پاسخ نشده است. مرجع 

پس برای یک محدوده مشخص، با اغتشاشی مدل تحلیلی به دست آورده و س
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هایی که نیازمند کمترین و بیشترین سازی لاگرانژ، موقعیتاستفاده از بهینه

مصرف سوخت هستند را به دست آورده است ولی در آن به سرعت پاسخ 
سازی و تحلیل هاورینگ نسبی نیز به مدل [24]توجهی نشده است. مرجع 

به بررسی میزان  [27-25]مراجع   پردازد.برای مدار بیضوی اغتشاشی می

سازی این مراجع نشان پردازند. نتایج شبیهی نسبی میهای فاصلهدقت مدل

خصوص در به  𝐽2خروج از مرکز و اغتشاش مداری  دهد که در نظر نگرفتنمی
رو در این پژوهش دهد. ازایندرازمدت دقت مدلسازی را به شدت کاهش می

برای افزایش دقت و برای کارآیی داشتن نتایج در درازمدت، دو پارامتر مذکور 

های دینامیکی به مقایسه مدل [28]اند. مرجع در مدلسازی درنظر گرفته شده

ها نیز به محاسبه دقت مدل [29]پردازد. مرجع و کنترل فاصله نسبی می
تحت تأثیر فاصله نسبی، خروج از مرکزیت و اغتشاشات گرانشی زمین 

 پردازد.می

چه گفته شد، در این پژوهش از یک مدل خطی شده دقیق با توجه به آن
ظر گرفته شده است در ن 𝐽2که در آن تأثیرات خروج از مرکزیت و اغتشاش 

سازی سیستم به منظور کاهش شود. بعد از تعریف مدل به بهینهاستفاده می
شود. به این زمان مصرف سوخت و زمان رسیدن به پایداری پرداخته میهم

گیرند  منظور سه روش متداول که در کنترل هاورینگ مورد استفاده قرار می
گردد. سه ها با هم مقایسه میبازطراحی شده و سپس قابلیت و کارآمدی آن

ها و کنترلر مود لغزشی است. ، کنترلر جایابی قطبLQRروش مذکور، کنترلر 
 شود. استفاده می 3سازی نیز از الگوریتم ازدحام ذراتبرای بهینه

به معرفی مدل و معادلات مربوط به هاورینگ  2در ادامه و در بخش 
و  PSOسازی به صورت مختصر الگوریتم بهینه 3شود. در بخش پرداخته می

ها سازینتایج شبیه 4های کنترلی مورد استفاده معرفی شده و در بخش روش
گیری کلی از این نتیجه 5شود. نهایتاً در بخش ها آورده میو تفسیر آن

 شود.پژوهش ارائه می

 معرفی مدل و معادلات مربوط به هاورینگ -2
محاسبه فاصله نسبی دو ماهواره وجود دارد. در نظر های مختلفی برای مدل

ها و نیز در نظر گرفتن اغتشاشات مداری از گرفتن بیضوی بودن مدار ماهواره

شود. در این ها میتر شدن معادلات این مدلموجب دقیق J2جمله اغتشاش 
شود که در آن روی ماهواره رهبر و پیرو اغتشاش پژوهش از مدلی استفاده می

 ودن مدار نیز در آن قید شده است.نظر گرفته شده و همچین بیضوی بدر 
معادلات چنین سیستمی پیچیده و غیرخطی و کار کردن با آن دشوار 

سازی برگرفته اند )روند خطیاست؛ بنابراین در ادامه، این معادلات خطی شده

نهایی برای استفاده در  باشد(. مدل دینامیک خطی شدهمی [10]از مرجع 
 سازی مطلوب است.های کنترل و مسائل بهینهسیستم

چرخد، به این صورت ای که به دور زمین میحرکت اینرسیایی ماهواره
 است:

(1) 
𝑑2𝑟

𝑑𝑡2
= −

μ

𝑟3
𝑟 + 𝑓 

شتاب ناشی از  𝑓ثابت گرانشی زمین و  μبردار موقعیت،  𝑟که در آن 

 و درگ اتمسفری است. 𝐽2 اغتشاشاتی مثل

 معادلات دینامیکی مدار رهبر اغتشاشی هم به صورت زیر خواهد بود:

(2) 
𝑑2𝑟ref

𝑑𝑡2
= −

μ

𝑟3
𝑟ref + 𝑓ref 

 برابر خواهد بود با:پیرو نسبت به رهبر هم  معادلات حرکت ماهواره

(3) 
𝑑2𝑟𝐷
𝑑𝑡2

−
𝑑2𝑟ref

𝑑𝑡2
= −

μ

𝑟D
3 𝑟D +

μ

𝑟ref
3 𝑟ref + 𝑓D − 𝑓ref 
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 2و آلفرند 1در این پژوهش از مرجع مختصات استفاده شده توسط جیم
 yفاصله نسبی دو ماهواره در جهت شعاعی،  xشود که در آن استفاده می

نمایی از آرایش 1 عمود بر مدار مرجع است. شکل  zمماس بر دایره فرضی و 
 دهد.پرواز ماهواره را در یک مدار بیضوی نشان می

با در نظر گرفتن این دستگاه مختصات، فاصله نسبی ماهواره پیرو نسبت 
 به ماهواره رهبر برابر خواهد شد با:

(4) 

𝑟̈Dref + 2𝑟̇Dref + 𝜔 × (𝜔 × 𝑟Dref) + 𝜔̇ × 𝑟Dref 
= −

μ

𝑟D
3 𝑟𝐷 +

μ

𝑟ref
3 𝑟ref + 𝑓D − 𝑓ref 

ای مدار رهبر اغتشاشی است و بردار بردار سرعت زاویه 𝜔که در آن 

𝑟Drefموقعیت نسبی هم به صورت  = 𝑟D − 𝑟ref = [𝑥 𝑦 𝑧]T  .است
به  𝑓Dو  𝑓ref جایتوان بها در نظر بگیریم، میر 𝐽2اگر تنها اثر اغتشاش 

نوشت و اگر ماهواره پیرو به رهبر نزدیک باشد  𝐽2(𝑟D)و  𝐽2(𝑟ref)ترتیب
 توان نوشت:می

(5) 𝐽2(𝑟D) = 𝐽2(𝑟ref) + ∇𝐽2 |
𝑟ref

(𝑟D − 𝑟ref)  

 نیز به صورت زیر خواهد بود: 𝐽2گرادیان نیروی اغتشاشی 

∇𝐽2 |
𝑟ref

=
6J2μRe

2

𝑟ref
5 × 

 

[
 
 
 
 
1 − 3sin2𝑖sin2𝜃 sin2𝑖sin2𝜃 sin2𝑖sin𝜃

sin2𝑖sin2𝜃 −
1

4
+ sin2𝑖 (

7

4
sin2𝜃 −

1

2
) −

1

4
sin2𝑖sin𝜃

sin2𝑖sin𝜃 −
1

4
sin2𝑖sin𝜃 −

3

4
+ sin2𝑖 (

5

4
sin2𝜃 +

1

2
)]
 
 
 
 

 

(6) 

جمع زاویه عرض و به صورت حاصل 𝜃زاویه میل مدار رهبر و  𝑖که در آن 
𝜃آنومالی حقیقی و زاویه پریجی ) = 𝑓 + 𝜔 است. به همین ترتیب برای )

−(μ 𝑟D
3⁄ )𝑟D توان نوشت:می 

(7) −
μ

𝑟D
3 𝑟D = −

μ

𝑟ref
3 𝑟ref + ∇(−

μ

𝑟3
𝑟) |

𝑟ref
(𝑟D − 𝑟ref)  

 که در آن:

(8) 

∇ (−
μ

𝑟3
𝑟) |

𝑟ref
=

[
 
 
 
 2

μ

𝑟ref
3 0 0

0 −
μ

𝑟ref
3 0

0 0 −
μ

𝑟ref
3 ]

 
 
 
 

  

 

 
Fig. 1 satellite formation flying in an elliptical orbit [10] 

  آرایش پرواز ماهواره در یک مدار بیضوی 1شكل 

                                                                                                                                           
1Jim  
2Alfriend 

معادله نهایی حرکت نسبی بین دو  4در معادله  7و  5با جایگزینی معادلات 
 ماهواره به صورت زیر خواهد شد:

(9) 

𝑟̈Dref + 2𝑟̇Dref + 𝜔 × (𝜔 × 𝑟Dref) + 𝜔̇ × 𝑟Dref 

= ∇(−
μ

𝑟3
𝑟) |

𝑟ref
𝑟Dref + ∇𝐽2 |

𝑟ref
𝑟Dref 

، مدل دینامیک خطی 9بعد از جایگزینی تمام پارامترها در معادله 
 حرکت نسبی به صورت زیر خواهد شد:

(10) 𝑋̇ = 𝐴(t)𝑋 
شود که اگر فاصله دو ماهواره به هم نزدیک باشد، بنابراین مشاهده می

توان معادلات غیرخطی حرکت دو ماهواره را به فرم خطی ذکر شده در بالا می
سازی سیستم است، مناسب آورد که برای این مقاله که هدف آن بهینهدر

 باشد.می

برداری شامل متغیرهای حالت  X ،10در معادله 
[𝑥 𝑦 𝑧 𝑥̇ 𝑦̇ 𝑧̇]  .استA(t)  نیز ماتریس حالت و به صورت زیر

 است:

(11) 

𝐴(𝑡) =

[
 
 
 
 
 

0   0  0  
0   0  0  
0   0  0  

1   0    0  
0   1    0  
0   0    1  

𝑎41 𝑎42 𝑎43

𝑎51 𝑎52 𝑎53

𝑎61 𝑎62 𝑎63

0 𝑎45 0  
𝑎54 0   𝑎56

0 𝑎65 0  ]
 
 
 
 
 

 

 به صورت زیر است:نیز  𝐴(𝑡) های متغیر با زمان ماتریسدرایه

(12) 𝑎41 = 𝜔𝑧
2 + 2

μ

𝑟ref
3 + 6

J2μRe
2

𝑟ref
5 (1 − 3sin2𝑖sin2𝜃) 

(13) 𝑎42 = 𝜔̇𝑧 + 6
J2μRe

2

𝑟ref
5 (sin2𝑖sin2𝜃) 

(14) 𝑎43 = −𝜔𝑥𝜔𝑧 + 6
J2μRe

2

𝑟ref
5 (sin2𝑖sin𝜃) 

(15) 𝑎45 = 2𝜔𝑧 

(16) 𝑎51 = −𝜔̇𝑧 + 6
J2μRe

2

𝑟ref
5 (sin2𝑖sin2𝜃) 

𝑎52 = 𝜔𝑥
2 + 𝜔𝑧

2 −
μ

𝑟ref
3 − 6

J2μRe
2

𝑟ref
5 (

1

4
− sin2𝑖 (

7

4
sin2𝜃 −

1

2
)) 

(17) 

(18) 𝑎53 = 𝜔̇𝑥 − 3
J2μRe

2

𝑟ref
5 (sin2𝑖sin𝜃) 

(19) 𝑎54 =-2𝜔𝑥 

(20) 𝑎56 = 2𝜔𝑥 

(21) 𝑎61 = −𝜔𝑥𝜔𝑧 + 6
J2μRe

2

𝑟ref
5 (sin2𝑖sin𝜃) 

(22) 𝑎62 = −𝜔̇𝑥 − 3
J2μRe

2

𝑟ref
5 (sin2𝑖sin𝜃) 

(23) 𝑎63 = 𝜔𝑥
2 −

μ

𝑟ref
3 − 6

J2μRe
2

𝑟ref
5 (

3

4
− sin2𝑖 (

5

4
sin2𝜃 +

1

2
)) 

(24) 𝑎65 = −2𝜔𝑥 
 که در آن:

𝜔𝑧ای مدار رهبر اغتشاشی در جهت: سرعت زاویه z (rad/s،) 
μ( ثابت گرانشی زمین :km3 s2⁄،) 

𝑟ref( شعاع مدار رهبر اغتشاشی :km،) 

J2ثابت اغتشاش :𝐽2 و 

𝜔𝑥ای مدار رهبر اغتشاشی در جهت : سرعت زاویهx (rad/s.است ) 

 به ماهواره رهبر هستند، با وجود مربوطاین مقادیر )به جز ثوابت( که 
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( [30]اغتشاش متغیر خواهند شد و از روی معادلات زیر )برگرفته از مرجع 

 شوند:حاصل می
(25) 𝑟̇ = 𝑉x 

(26) 𝑉̇x = −
μ

r2
+

ℎ2

𝑟3
−

𝐾𝑗

𝑟4
(1 − 3sin2𝑖sin2𝜃) 

(27) ℎ̇ = −
𝐾𝑗sin

2𝑖sin2𝜃

𝑟3
 

(28) 𝜃̇ =
ℎ

𝑟2
+

2𝐾𝑗cos2𝑖sin2𝜃

ℎ𝑟3
 

(29) 𝑖̇ = −
𝐾𝑗sin2𝑖sin𝜃

2ℎ𝑟3
 

(30) Ω̇ = −
2𝐾𝑗cos𝑖sin2𝜃

ℎ𝑟3
 

(31) 𝐾𝑗 =
3

2
J2 μRe

2 

(32) 𝜔x = −
𝐾𝑗sin2𝑖sin𝜃

ℎ𝑟3
 

𝜔̇x = 𝐾𝑗(−
sin2𝑖sin𝜃

𝑟5
+

3𝑉𝑥sin2𝑖sin𝜃

ℎ𝑟4
− 𝐾𝑗

8sin3𝑖cos𝑖sin2𝜃

ℎ2𝑟6
) 

(33) 

(34) 𝜔z =
ℎ

𝑟2
 

(35) 𝜔̇z = −
2ℎ𝑉x
𝑟3

− 𝐾j

sin2𝑖sin2𝜃

𝑟5
 

به ترتیب، سرعت شعاعی )برحسب  Ωو  𝑉𝑥، r ،h ،i ،𝜃 در این معادلات،

km/s (، شعاع )برحسبkmممان زاویه ،)( ای مداریkm2/𝑠 زاویه میل ،)

(rad( آرگومان عرض ،)radو میزان صعود در جهت راست از )  نقطه صعودی
(rad.ماهواره رهبر هستند ) 

دست آوردن فواصل نسبی باید دو دسته معادلات بنابراین برای به

پارامترهای  35تا  25دیفرانسیل حل شود. در هر لحظه با حل معادلات 

آیند؛ و با قرار دادن این پارامترها دست میمداری اغتشاشی ماهواره رهبر به
 شوند.ها فواصل نسبی حاصل میآن و حل 24تا  10در معادلات 

های کنترلی روی سیستم آرایش پرواز، درصورت استفاده از شتاب

 معادلات حالت به صورت زیر خواهد شد:

(36) 𝑋̇ = 𝐴(t)𝑋+BU 
 که در آن:

(37) 

𝐵𝑈 =

[
 
 
 
 
 
0
0
0
𝑢𝑥

𝑢𝑦

𝑢𝑧]
 
 
 
 
 

 

 zو  yو  xهای های کنترلی در جهتشتاب 𝑢zو   𝑢x ،𝑢yدر این معادله، 

هستند. در این پژوهش هدف این است که فواصل نسبی به مقادیر 

[100 cm,100 cm,100 cm]  برسند و با رسیدن به این هدف، ماهواره

 به صورت ثابت مشاهده خواهد کرد. رهبر همواره ماهواره پیرو را

 سازی مورد استفادهلگوریتم بهینههای کنترلی و امعرفی روش -3

سازی سیستم از سه کنترلر گونه که گفته شد در این مقاله برای بهینههمان

LQRطور شود که در این بخش به ها و لغزشی استفاده می، جایابی قطب

شود. همچنین توضیح کوتاهی راجع به ها پرداخته میمعرفی آن مختصر به
 شود.داده می PSOسازی روش بهینه

 

 PSOسازی الگوریتم بهینه-1-3
 سازیاست. این روش در بهینه PSOسازی، الگوریتم های بهینهیکی از روش

 

که اعضای پیوسته، موفقیت بسیاری از خود نشان داده است و به دلیل این

رسند، جمعیت با هم ارتباط دارند و از طریق تبادل اطلاعات به حل مسأله می
این الگوریتم این است از سرعت همگرایی بالایی برخوردار است. نکته جالب 

برد و نتایج خوبی را در می که فقط عملگرهای اصلی ریاضی را به کار

کند. به های ثابت، نویزی و پیوسته در حال تغییر و دینامیک فراهم میمحیط

سازی آسان و همگرایی سریع علت وجود مزایایی مثل مفهوم ساده، پیاده
توجه زیادی را  PSOامروزه الگوریتم سازی، های بهینهنسبت به سایر الگوریتم

 به خود جلب کرده است.

گونه که گفته شد در این مقاله، هدف کمینه کردن زمان رسیدن به همان

گیریم، به ای که در نظر میپاسخ و مصرف سوخت است؛ بنابراین تابع هزینه
 این صورت است:

+ زمان رسیدن به پاسخمیزان افزایش سرعتتابع هزینه =  (38)  

توان با وزن دادن به هر یک از این دو فاکتور تأثیر آن بدیهی است که می

 تر یا زیادتر کرد.را کم

برای سادگی، میزان افزایش سرعت  که در تابع هزینه ذکر شدهضمن این

 .[23,31,32]ای از مصرف سوخت در نظر گرفته شده است به عنوان نماینده

(39) ∆𝑉 = ∫ (|𝑢𝑥| + |𝑢𝑦| + |𝑢𝑧|)𝑑𝑡
tf

t0

 

زمان شروع و پایان اعمال نیرو توسط عملگرها هستند.  tf و t0که در آن 
𝑉∆صورت همچنین اگر بردار افزایش سرعت به = [∆𝑉𝑥 ∆𝑉𝑦 ∆𝑉𝑧]T 

 شود:باشد، برای اعمال محدودیت اشباع عملگرها نیز شرط زیر وارد مسأله می

(40) |∆𝑉𝑠| ≤ ∆𝑉max ؛ s=x,y,z 

 LQRکنترلر -2-3

𝑥̇اینست که ورودی سیستم  LQRهدف از طراحی  = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢  طوری
 اعمال شود که تابع هزینه زیر بهینه شود:

(41) 𝐽 = ∫ (𝑥TQ𝑥 + 𝑢TR𝑢)𝑑𝑡
tf

0

 

tfکه در آن در حالت مانا  → است. در این صورت علاوه بر رسیدن  ∞
های نسبی نهائی است، هزینه نیز که همان به هدف که رسیدن به فاصله

شود. حال برحسب اهمیت دقت سیستم )تفاضل ها هستند کمینه میورودی

و  Qهای های نسبی نهایی و مقادیر مطلوب( و کاهش هزینه، ماتریسفاصله

R شوند. بدیهی است هر قدر ماتریس تعیین میQ  نسبت به ماتریس(R )
)نسبت به ماتریس  Rتر شود، خطای نهایی کمتر و در مقابل هر قدر بزرگ

Qشود.اب کنترلی کمتر میتر شود، اندازه شت( بزرگ 

 هاکنترلر جایابی قطب-3-3

های غیرخطی سیستم کمک دینامیک معکوس به حذف ترمدر این قسمت به

شود که تر، سیگنال کنترلی طوری تعریف میشود. به عبارت سادهپرداخته می
های غیرخطی سیستم حذف شده و سیستم حلقه بسته خطی شود. به قسمت

 شود:تن شتاب کنترلی به صورت زیر عمل میاین منظور برای یاف

(42) 

𝑥̈ = 𝑎41𝑥 + 𝑎42𝑦 + 𝑎43𝑧 + 𝑎45𝑦̇ + 𝜏𝑥 = 𝑉1 

𝑦̈ = 𝑎51𝑥 + 𝑎52𝑦 + 𝑎53𝑧 + 𝑎54𝑥̇ + 𝑎56𝑧̇ + 𝜏𝑦 = 𝑉2 
𝑧̈ = 𝑎61𝑥 + 𝑎62𝑦 + 𝑎63𝑧 + 𝑎65𝑦̇ + 𝜏𝑧 = 𝑉3 

 ها به صورت زیر: 𝑉iسپس با تعریف 

(43) 

𝑉1 = ẍd − k1(𝑥̇ − ẋd) − k2(𝑥 − xd) 

𝑉2 = ÿd − k1(𝑦̇ − ẏd) − k2(𝑦 − yd) 
𝑉3 = z̈d − k1(𝑧̇ − żd) − k2(𝑧 − zd) 

 ، مقادیرdبه معادله خطای زیر خواهیم رسید )منظور از مقادیر با اندیس 
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 باشد(:مطلوب می

(44) 

𝑒̈x + k1𝑒̇𝑥 + k2𝑒𝑥 = 0 

𝑒̈y + k1𝑒̇𝑦 + k2𝑒𝑦 = 0 
𝑒̈z + k1𝑒̇𝑧 + k2𝑒𝑧 = 0 

های از های حلقه بسته را در محل، قطبk2 و k1توان با انتخاب حال می

های پاسخ سیستم را کنترل شده قرار داد و به این ترتیب ویژگیپیش تعیین 

چند خروجی و  -های چندورودیطور گسترده در سیستمکرد. این تکنیک به
 شود.در کنترل هاورینگ استفاده می

 کنترلر مد لغزشی-4-3
ای در تئوری کنترل دارد. استفاده از این کنترلر کنترلر مد لغزشی جایگاه ویژه

گیرد. طور گسترده در کارهای مهندسی مورد استفاده قرار میده و بهساده بو

عنوان یکی از ابزارهای کلیدی برای طراحی کنترلرهای کنترلر  مد لغزشی به
های پیچیده با دینامیک غیرخطی که تحت شرایط عدم مقاوم و سیستم

و در  شود. این کنترلر هم بارها در هاورینگکنند، شناخته میقطعیت کار می

های کنترل فاصله نسبی مورد استفاده قرار گرفته است. در این سیستم شتاب

 شود:کنترلی به صورت زیر در نظر گرفته می

(45) 

𝜏𝑥 = −𝑎41𝑥 − 𝑎42𝑦 − 𝑎43𝑧 − 𝑎45𝑦̇ + 𝑥̈d − λ𝑒̇𝑥  
          −ηsign(𝑆𝑥) 
𝜏𝑦 = −𝑎51𝑥 − 𝑎52𝑦 − 𝑎53𝑧 − 𝑎54𝑥̇ − 𝑎56𝑧̇ + 𝑦̈d 
          −λ𝑒̇𝑦  − ηsign(𝑆𝑦) 

𝜏𝑧 = −𝑎61𝑥 − 𝑎62𝑦 − 𝑎63𝑧 − 𝑎65𝑦̇ + 𝑧̈d − λ𝑒̇𝑧 
          −ηsign(𝑆𝑧) 

تواند تر باشد، میزان نامعینی بیشتری از سیستم میبزرگ ηکه هر چه 

 تحمل شود.

جای تابع ناپیوسته توان بهمی 1برای جلوگیری از پدیده چترینگ
sign(𝑥) پذیر از تابع پیوسته و مشتقtanh (β𝑥)  استفاده کرد که در آنβ 

گیرد که به واسطه آن پدیده چترینگ حذف شود ترین مقداری را میبزرگ

βها سازی)در این شبیه =  ηتوان با افزایش مقدار منظور شده است(. می 10

نیز سرعت صفر شدن صفحه  λسرعت همگرایی به صفحه لغزشی و با افزایش 
 لوب را کاهش داد.لغزشی و درنتیجه سرعت رسیدن به پاسخ مط

 هاها و تحلیل آنسازینتایج شبیه-4

های مداری کلاسیک ماهواره رهبر )شامل اگر در لحظه شروع مأموریت، المان

(، خروج از مرکزیت، زاویه میل، زاویه kmشش المان نیم محور اصلی مدار )
پریجی، میزان صعود در جهت راست از نقطه صعودی و آنومالی حقیقی 

(rad به صورت ))[𝑎, 𝑒, 𝑖, 𝜔, Ω, 𝑓] = [7200,0.01,π/3,π/6,π/9,0] 

باشد؛ همچنین متغیرهای حالت )شامل متغیرهای موقعیت نسبی )برحسب 

km ( و متغیرهای سرعت نسبی )برحسبkm/s در لحظه شروع حرکت ))
[0.01249; 0.0249;0.0249,291 × 10−3 ,  باشند، [0.01296,0.0820

تغییر  2یک روز به صورت شکل  های نسبی طیدر این صورت فاصله

 کنند:می

 خواهد شد. 3که در حالت سه بعدی به صورت شکل 

شود که در صورت عدم وجود کنترل، سیستم به تدریج مشاهده می

های نسبی به مقادیر مطلوب باید شود. بنابراین برای رساندن فاصلهناپایدار می

 رل فعالی روی ماهواره پیرو داشت.همواره کنت

 آید، اشباع عملگرهاهایی که در ادامه میسازیشبیهدر 
∆𝑉𝑥,𝑦,𝑧 = 2 m/s های مطلوب نهائیساعت، فاصله 1، مدت زمان عملیات 

 

                                                                                                                                           
1chattering 

 
Fig. 2 relative distances between two satellites 

 های نسبی دو ماهواره فاصله 2شكل 

 
Fig. 3 The relative distance of two satellites with known initial values 

in three dimensions 
 فاصله نسبی دو ماهواره با مقادیر اولیه معلوم در حالت سه بعدی 3شكل 

[100 cm 100 cm 100 cm]  و پارامترهایPSO  1به صورت جدول 

 در نظر گرفته شده است:

 PSOکمک الگوریتم به LQRطراحی کنترلر  -4-1
 Rو  Qهای وزن به میزان زیادی وابسته به ماتریس LQRعملکرد کنترلر 

است و بنابراین ضروری است که این دو ماتریس به صورت بهینه انتخاب 

ماتریس همانی انتخاب شود،  Qشوند. مثلاً اگر در مسأله هاورینگ، ماتریس 

های مختلف، میزان افزایش سرعت و سرعت رسیدن به پاسخ را در  Rبرای 

 مشاهده نمود:توان می 2جدول 
 LQRتوان با استفاده از کنترلر شود که میبه این ترتیب مشاهده می

میزان سوخت مصرفی را به میزان قابل توجهی کاهش داد، ولی این کار با 

، سوخت Rشود. طوری که با افزایش هزینه کندتر شدن سیستم انجام می

 طلوب همحال زمان رسیدن به پاسخ ممصرفی تقریباً نصف ولی در عین 
 

 PSOپارامترهای  1جدول 

Table 1 PSO parameters 
تعداد 

 تکرارها

تعداد ذرات 

 جمعیت

ضریب وزنی 

 مؤلفه اول

ضریب وزنی 

 مؤلفه دوم

ضریب وزنی 

 بردار سرعت

100 50 0.0125 iter 0.0025 iter 0.8-0.003 

iter 
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ازای پارامترهای مختلف مقایسه زمان رسیدن به پاسخ و افزایش سرعت به 2جدول 

 LQRدر کنترلر 

Table 2 Comparison between speed and velocity increment for various 

parameters in LQR controller 
 (cm/s) میزان افزایش سرعت (s)زمان رسیدن به پاسخ  
R=I 19.1 260.50 

R=10I 27 216.04 
R=𝟏𝟎𝟎I 42.2 171.92 
R=1000I 73.2 146.15 

 برابر شده است. 4حدوداً 

براساس سعی و خطا انتخاب  LQRهای وزن کنترلر معمولاً ماتریس

بر است. بنابراین در این مقاله برای تعیین شوند که کاری زمانمی

 کنیم.استفاده می PSOسازی های وزن، از الگوریتم بهینهماتریس
 شود.می 4در این صورت تابع هزینه برحسب تکرارها به صورت شکل 

 شود.مشاهده می 3و اطلاعات مربوط به تابع هزینه نهایی نیز در جدول 

 PSOکمک الگوریتم ها بهطراحی کنترلر جایابی قطب -4-2

های معادله مشخصه خطا را تعیین ، ریشهk2و  k1دو پارامتر  44در معادلات 

کنند. بنابراین مقدار این دو پارامتر روی سرعت سیستم و نیز روی میزان می
 PSOشتاب اعمالی تأثیرگذار است. در این قسمت هم مجدداً از الگوریتم 

ین شود که تابع ای تعیگونهشود تا مقدار این دو پارامتر بهکمک گرفته می

 د.هزینه حداقل شو

ها، تابع هزینه بر برای کنترلر جایابی قطب PSOبا به کار بردن روش 
 شود.می 5حسب تعداد تکرارها به صورت شکل 

 شود.مشاهده می 4اطلاعات مربوط به تابع هزینه نهایی نیز در جدول 

k1بنابراین با انتخاب  = k2و  3.1737 =  سیستم هاورینگ، 0.5270

 

 
Fig. 4 The cost function of LQR controller based on the number of 

iterations 

 برحسب تعداد تکرارها LQRتابع هزینه کنترلر  4شكل 

 LQRاطلاعات مربوط به بهترین تابع هزینه کنترلر  3جدول 
Table 3 Information for the best cost function of LQR 

تابع 

 هزینه
Q R  افزایش سرعتمیزان 

(cm/s) 
زمان رسیدن به 

 (s)  پاسخ
209.81 0.1224 31.9410 157.31 52.5 

 هااطلاعات مربوط به بهترین تابع هزینه روش جایابی قطب 4جدول 
Table 4 Information for the best cost function of pole placement 

controller 

k1 هزینه  k2  میزان افزایش سرعت
(cm/s) 

زمان رسیدن به 
 (s)پاسخ 

228.1295 3.1737 0.5270 167.0295 61.1 

 
Fig. 5  The cost function for pole placement method based on the 

number of iterations 

 ها برحسب تعداد تکرارهاتابع هزینه روش جایابی قطب 5شكل 

 m 1های نهایی به مقدار مطلوب شود و فاصلهثانیه پایدار می  61.1با گذشت 

نیاز  cm/s 167.0295رسند. این مأموریت به افزایش سرعتی به میزان می

 دارد.

 PSOکمک الگوریتم طراحی کنترلر مد لغزشی به -4-3
برای کنترلر لغزشی تابع هزینه برحسب  PSOدر صورت استفاده از روش 

 شود:می 6تکرارها به صورت شکل 

 شود.مشاهده می 5و اطلاعات مربوط به تابع هزینه نهایی نیز در جدول 

 مقایسه و تحلیل نتایج -4-4
با انتخاب پارامترهای بهینه یافته شده، شتاب کنترلی سه کنترلر مذکور، در 

 کند.تغییر می 8و  7های های ابتدایی و انتهایی به صورت شکلثانیه

ست که ماهواره پیرو از موقعیت در حقیقت مربوط به زمانی ا 7شکل 

شود که رود. مشاهده میفعلی و اولیه خود به موقعیت نهایی و مطلوب می

 تفاوت سه کنترلر در میزان اندازه شتاب کنترلی مربوط به همین فاز انتقالی
 است. در ادامه و پس از رفتن به موقعیت مطلوب، هر سه کنترلر با اعمال

 

 
Fig. 6 The cost function of siding mode controller base on the number 

of iterations 

 تابع هزینه کنترلر لغزشی برحسب تعداد تکرارها 6شكل 

 اطلاعات مربوط به بهترین تابع هزینه کنترلر مد لغزشی 5جدول 
Table 5 Information for the best cost function of sliding mode 

controller 

 λ η تابع هزینه
میزان افزایش 

 (cm/s)سرعت 
زمان رسیدن به 

 (s)پاسخ 
178.87 5.3230 0.0451 135.73 43.15 
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Fig. 7 Control acceleration in early seconds 

 های ابتداییشتاب کنترلی در ثانیه 7شكل 

 

Fig. 8 Control accelerations in final seconds 

 های انتهاییهای کنترلی در ثانیهشتاب 8شكل 

دهند و در حقیقت موقعیت شتاب کنترلی مساوی به کار خود ادامه می

کنند )فاز حفظ موقعیت(. موفق بودن هر سه روش در مطلوب را حفظ می
های ، میزان اعمال شتاب8حفظ فاصله نسبی موجب شده در نمودار شکل 

کنترلی یکسان باشد. بنابراین عامل مهم و تأثیرگذار در مصرف سوخت، 

مشخص است و  7گونه که در شکل مربوط به فاز انتقالی است. همان

ها نیز مشاهده شد، کنترلر مد لغزشی توانسته سازیگونه که در شبیههمان
انتقالی را طی کرده و بعد از  است با کمترین میزان اعمال شتاب کنترلی، فاز

در  LQRرسد کنترلر آن به حفظ موقعیت بپردازد. هرچند به نظر می

نقش  zای تر بوده؛ ولی طبق نتایج، جهت برون صفحهموفق yو  xهای جهت

تری در اندازه شتاب کنترلی، و درنتیجه میزان افزایش سرعت و نهایتاً پررنگ
غزشی دقیقاً در همین جهت بهترین مصرف سوخت دارد؛ و کنترلر مود ل

 کارآیی را از خود نشان داده است.

دهد. در این شکل نیز فواصل نسبی هر سه کنترلر را نشان می 9شکل 

های مختلف، سیستم را به سمت شود که کنترلرها با تراژکتوریملاحظه می
به نسبت  yو  xاند. کنترلر مود لغزشی در دو جهت نقطه مطلوب هدایت کرده

 دو کنترلر دیگر، سیستم را با سرعت بیشتری به فاصله مطلوب نزدیک کرده،
 

 
Fig. 9  Relative distances 

 های نسبیفاصله 9شكل 

برعکس عمل کرده و کندتر از سایرین به سمت نقطه مطلوب  zولی در جهت 

حرکت کرده؛ و این جهت، همان جهتی است که در آن کمترین میزان شتاب 
( که zکنترلی را هم اعمال کرده. در حقیقت در این جهت )یعنی جهت 

شد، با کند کردن سرعت بیشتر سیستم، موجب افزایش شتاب کنترلی می

 د.تری برسود بخشیده و توانسته به تابع هزینه کوچکسیستم، کارآیی را بهب

برای فاز حفظ موقعیت، تغییر کنترلر تفاوتی در میزان مصرف سوخت 
 کند. ولی تغییر پارامترهای مداری در این فاز تأثیر زیادی دارد.ایجاد نمی

میزان افزایش سرعت مورد نیاز برای سیستم کنترل  11و  10های شکل

های ها و ارتفاعازای خروج از مرکزیتمد لغزشی را به شده توسط کنترلر

 دهند.مختلف، برای فاز حفظ موقعیت نشان می
توان در فاز شود، هرچه ارتفاع بیشتر باشد، میطور که مشاهده میهمان

حفظ موقعیت سوخت کمتری مصرف کرد. همچنین اگر خروج از مرکزیت به 

ها برای حفظ ی را یافت که در آناتوان نواحیتر باشد، مینزدیک 1عدد 

موقعیت نیاز به افزایش سرعت کمتری باشد. دلیل این امر این است که با 
افزایش ارتفاع، تأثیر گرانش روی ماهواره کمتر شده و با صرف نیروی کمتری 

توان به حفظ موقعیت پرداخت. با افزایش خروج از مرکزیت هم حداقل و می

 افتد. حی نزدیک اوج و حضیض مدار اتفاق میحداکثر مصرف سوخت، در نوا

 نتیجه گیری -5
 در این پژوهش برای کنترل هاورینگ از مدل خطی شده بیضوی اغتشاشی

 

 
Fig.10 velocity increment  

 افزایش سرعت 10شكل 
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Fig. 11 velocity increment 

 افزایش سرعت 11شكل 

دهد در نظر نگرفتن خروج از مرکزیت و ها نشان میاستفاده شد. بررسی
شود در گذارد و باعث میتأثیر زیادی روی صحت مدل می 𝐽2اغتشاش 

درازمدت، مدل دارای خطای زیادی شود. از این رو در این مقاله از مدل 

مدل گیرد. سپس این کاملی استفاده شد که هر دو پارامتر مذکور را در بر می

 از مشکلات احتمالی خطی شده است. برای راحتی بیشتر و جلوگیری
باشد، های فضایی دارای اهمیت بسیار بالایی میای که در مأموریتمسأله

های تواند محدودیتمسأله مصرف سوخت است. میزان مصرف سوخت می

زیادی ایجاد کرده و چه بسا باعث شکست مأموریت شود. از این رو مسأله 

باشد. وقتی سیستم مورد بهینه کردن مصرف سوخت دارای ارزش بالایی می
رسی، سیستم هاورینگ باشد، اهمیت سوخت و بهینه کردن آن بیشتر هم بر

شود. زیرا در هاورینگ، ماهواره پیرو باید دائماً سوخت مصرف کند تا بتواند می

موقعیت ثابت خود را نسبت به ماهواره رهبر حفظ کند. مسأله مهم دیگر، 

این  زمان و سرعت رسیدن به پاسخ مطلوب است. این موارد، هر دو در
پژوهش مورد بررسی قرار گرفتند. برای کنترل سیستم از کنترلرهای پرکاربرد 

LQRکمک روش ها استفاده شد. این کنترلرها به، مد لغزشی و جایابی قطب

ای متشکل از ای بهینه شدند که همواره تابع هزینهگونهبه PSOسازی بهینه

ای از مصرف سوخت بود( و میزان افزایش سرعت )که در حقیقت نماینده
دهد کنترلر مد ها نشان میزمان رسیدن به پایداری کمینه شود. بررسی

کند و درنتیجه لغزشی نسبت به دو کنترلر دیگر، تابع هزینه کمتری تولید می

تر است. ملاحظه شد که اگر برای سیستم عملیات هاورینگ مناسب برای

هاورینگ دو فاز انتقال و حفظ موقعیت را در نظر بگیریم، بخش عمده تفاوت 
شد؛ که در این فاز کنترلر در هزینه افزایش سرعت، مربوط به فاز انتقالی می

یت مد لغزشی توانست با اعمال شتاب کنترلی کمتری سیستم را به موقع

 مطلوب برساند.

دهد برای کمینه کردن مصرف سوخت باید تا حد ممکن نتایج نشان می
ارتفاع و خروج از مرکزیت مدار ماهواره رهبر بیشتر باشد و همچنین از کنترلر 

 لغزشی برای کنترل سیستم استفاده شود.
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