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Nonlinear Dynamic Inversion Controller Design for a Satellite, 
Considering the Dynamics of Magnetorquers

[1] Magnetic attitude control systems of the ... [2] Stable supervisory-adaptive controller for 
spinning ... [3] Satellite attitude control using only ... [4] Magnetic torquer attitude control 
via ... [5] Time-optimal magnetic attitude control for ... [6] Neural network based three axis 
satellite attitude ... [7] Explicit model predictive control of a satellite with ... [8] Magnetic 
spacecraft attitude control: A survey and some ... [9] Global magnetic attitude control of 
spacecraft in the ... [10] Model predictive control of low earth orbiting ... [11] Magnetorquer 
based attitude control for a nanosatellite ... [12] Magnetic attitude control design for small 
satellites ... [13] Attitude control of a CubeSat in a circular orbit ... [14] Global stabilization 
of periodic linear systems by ... [15] Genetic algorithm based LQR for attitude control ... [16] 
Application constraints of the three-axis stabilization ... [17] An efficient algorithm for 
periodic Riccati equation ... [18] An efficient LQR design for discrete-time linear ... [19] 
Variable sampling-time nonlinear model predictive ... [20] Robust and global attitude 
stabilization of magnetically ... [21] Robust magnetic attitude control ... [22] Improved 
nonlinear dynamic inversion ... [23] On the internal stability of non-linear dynamic ... [24] 
Adaptive neural network-based satellite attitude ... [25] Altitude control of a satellite using 
a feedback ... [26] Robust satellite formation flying using dynamic ... [27] Adaptive robust 
redesign of feedback linearization ... [28] Spacecraft attitude control using robust ... [29] 
Modeling and simulation of aerospace vehicle ... [30] Space vehicle dynamics and ... [31] 
Spacecraft dynamics and control ... [32] Applied nonlinea ... [33] Implementation of three 
axis attitude controllers for ... [34] A nonlinear magnetic controller for ... [35] A novel 3-axis 
attitude stabilization ... [36] Space mission analysis and ...

In this paper, a nonlinear inverse dynamic controller is designed for a magnetic actuated satellite. 
Since the stability of linear control laws in nonlinear dynamics is not guaranteed far from the 
equilibrium point, a global stabilizing nonlinear control law is necessary. In this method, by 
changing the system parameters, the nonlinear dynamics of the system is converted to linear 
dynamics and the input controller compensates the changes. The stability of the closed loop 
system was, then, investigated and proved by the Lyapunov method. Dynamic and kinematic 
equations of satellite are also developed in the presence of aerodynamic disturbance, gravity 
gradient, magnetic and radiation moments, and the linearization of the motion equations 
is done around the equilibrium point. In order to evaluate the performance of the dynamic 
inverse controller, the proportional-derivative linear control law and linear quadratic regulator 
optimal control law are designed and the results are compared. By modeling satellite orbit, 
the disturbance moments and the local magnetic field vector are calculated instantaneously 
according to the satellite’s position in the orbit. Finally, the system response is presented by 
considering the saturation range of magnetic actuators. The results show a better performance 
of the nonlinear dynamic inversion controllers in both accuracy and convergence time.
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 چکيده
شده با عملگرهای مغناطیسی از  در این مقاله برای کنترل یک ماهواره تحریک

دینامیک استفاده شده است. از آنجا که پایداری  غیرخطی وارون  کننده کنترل
های غیرخطی در شرایط دور از نقطه تعادل  قوانین کنترل خطی در دینامیک

پایداری آن کلی  تضمین نشده، لذا لزوم طراحی یک قانون کنترل غیرخطی که
با تغییر در پارامترهای  طراحی، این روشرسد. در  است، ضروری به نظر می

و ورودی  شود می تبدیلسیستم، دینامیک غیرخطی سیستم به دینامیک خطی 
پایداری سیستم حلقه بسته توسط  د.کن را جبران می این تغییر ،کننده کنترل

روش لیاپانوف مورد بررسی و اثبات شد. معادلات دینامیک و سینماتیک ماهواره 
در حضور گشتاورهای اغتشاشی آیرودینامیک، گرادیان جاذبه، مغناطیسی و 

سازی معادلات حرکت حول نقطه تعادل انجام شده  یافته و خطی تابشی توسعه
دینامیک، قوانین کنترل خطی  کننده وارون د کنترلاست. برای ارزیابی عملکر

بهینه رگولاتور مرتبه دوم خطی طراحی   گیر و کنترل مشتق -کلاسیک تناسبی
سازی مدار ماهواره، گشتاورهای  شده و نتایج با آن مقایسه شده است. با مدل

ای و با توجه به  صورت لحظه اغتشاشی و بردار میدان مغناطیسی زمین محلی، به
شوند. در انتها پاسخ سیستم با فرض  ضعیت ماهواره در مدار محاسبه میو

درنظرگرفتن محدوده اشباع برای عملگرهای مغناطیسی نمایش داده شده است. 
کننده غیرخطی وارون دینامیک در معیار دقت  گر عملکرد بهتر کنترل نتایج نمایان

 و زمان همگرایی است.
 یداریپا ک،ینامید وارون یرخطیماهواره، کنترل غ یسیمغناط تیکنترل وضع ها: کلیدواژه
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 مقدمه -۱
ی کوچک که ها استفاده از عملگرهای مغناطیسی در ماهواره

برای کنترل وضعیت  میزان انرژی دارند،محدودیت در اندازه، جرم و 
. عملگرهای مغناطیسی از لحاظ [1]و پایدارسازی بسیار مرسوم است

، قابلیت اطمینان بالایی دارند و اند سادهافزاری و کاربری  سخت
بودن ظرفیت تولیدی گشتاور،  پذیر هستند. پایین راحتی کنترل به

کندی  در هر لحظه، مورد نیاز محوره عدم قابلیت تولید گشتاور سه
مانور و لزوم استفاده در مدارهای پایین زمین، از جمله 

ای از  . در ادامه تاریخچه[2]های این عملگرها است محدودیت
ارائه شده در حوزه کنترل وضعیت مغناطیسی  های انجام فعالیت

 . شود می
با استفاده از ترکیب تئوری سیستم خطی و غیرخطی،  [3]پژوهشی

محوره یک ماهواره گسترش  رلی را برای پایدارسازی سهقوانین کنت
های کنترلی ثابت و  آوردن بهره دست داد و از تئوری خطی برای به

متغیر با زمان برای یک ماهواره با بوم گرادیان جاذبه استفاده کرد. 
های وی با استفاده از این حقیقت صورت گرفت که تغییرات  بررسی

ای  ی با زاویه میل زیاد تقریباً دورهمیدان مغناطیسی در مدارها
است. همچنین وی براساس تئوری کنترل مود لغزشی، یک 

کننده غیرخطی را برای یک ماهواره متقارن محوری طراحی  کنترل
های  محوره با استفاده از گشتاوردهنده کرد و نشان داد که کنترل سه

اهواره تنهایی قابل انجام است و این ایده را در م مغناطیسی به
رویکرد جدیدی را در  [4]دانمارکی اورستد به کار برد. پژوهشی

محوره با عملگرهای مغناطیسی معرفی  سیستم کنترل وضعیت سه
نمود. هدف از طراحی این سیستم، کنترل رسیدن به دقت 

درجه بدون نیاز به تراستر و چرخ  تا یک ۱/۰روی ندیر در حدود  نشانه
بودن چنین سیستمی، یک  وبمعرفی شد. با توجه به متنا

کننده متناوب با استفاده از تکنیک رگولاتور مرتبه دوم خطی  کنترل
LQR  مجانبی طراحی شد. این روش نسبت به قوانین کنترلی قبلی

 از چهار مزیت زیر برخوردار بود:
 

خور حالت  صورت پس به LQRایجاد قانون کنترل متغیر با زمان  -۱
یب ثابت معادله ریکاتی متغیر با زمان کامل که مبتنی بر حل تقر

 است.
 

گیر است. بدین ترتیب تاثیر حالت  کننده شامل انتگرال کنترل -۲
 شود. دایمی اغتشاشات خنثی می

 

 ارائه روشی برای تضمین پایداری در هنگام اشباع عملگرها -۳
 

کننده نسبت به عدم قطعیت  بودن کنترل ارزیابی مقاوم -۴
 پارامترها.

 

های پیشین را زمان همگرایی نسبتاً زیاد  مشکل طراحی [5]پژوهشی
و عدم درنظرگرفتن حد بالایی برای اشباع عملگرها بیان نمود. 
فرضیات وی برای طراحی قانون کنترل با استفاده از تئوری کنترل 
بهینه شامل میدان مغناطیسی متغیر با زمان، مدل دینامیکی 

ع روی عملگرها است. وی غیرخطی و اعمال محدودیت اشبا
بین، مبتنی بر کنترل بهینه  کننده مدل پیش همچنین یک کنترل

 [6]حلقه باز را برای بهبود مقاومت سیستم کنترل ارائه داد. پژوهشی
های عصبی را تنها  محوره مبتنی بر شبکه قانون کنترل وضعیت سه

با استفاده از عملگرهای مغناطیسی معرفی نمود. هدف از این 
نون، کنترل رساندن زوایای اویلر به صفر است. این کار با استفاده قا

 کننده های کنترل شبکه عصبی که توسط داده کننده از یک کنترل
آموزش دیده است، انجام شد.  PDگیر  مشتق -تناسبی
بین خطی مقیدشده را برای یک  کننده پیش یک کنترل [7]ای مطالعه

کننده با  این کنترل ماهواره کوچک مغناطیسی طراحی کرد.
عنوان یک  بین خطی مقیدشده به کردن مساله پیش بندی فرمول

ای   شود. تابع نسبت تکه برنامه درجه دوم چندپارامتری استخراج می
شود.  آوردن قانون کنترل بهینه در هر نمونه ارزیابی می دست برای به

 بین صریح و برای کننده پیش این رویکرد برای طراحی یک کنترل
 [8]یک ماهواره دانشجویی نروژی به کار برده شده است. در پژوهشی

سازی شده است. اما با  بین برای این مساله پیاده کننده پیش کنترل
بین صریح"  کننده پیش توجه به اطلاعات نویسنده، تاکنون "کنترل

درجه ±۱۰ روی ها برای دقت نشانه سازی اعمال نشده است. شبیه
های این روش، کاهش  م شده است. از ویژگیروی رول و پیچ انجا

 روی است. مصرف انرژی کل ماهواره در همان دقت نشانه
قانون کنترل فراگیر را برای ماهواره مغناطیسی در  [9]ای مطالعه

ای استنتاج نمود. در این قانون با استفاده از  حضور گرادیان جاذبه
تطبیقی  PD  کننده فیدبک حالت شبه تئوری کنترل تطبیقی، کنترل

ها نشان داد که نقطه تعادل مطلوب با  سازی طراحی شد. شبیه
ای،  روی به سمت زمین در حضور گشتاورهای گرادیان جاذبه نشانه
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کننده  دارای پایداری تقریباً جهانی است. علاوه بر آن، توانایی کنترل
روی به سمت زمین  تطبیقی برای رسیدن به وضعیت مطلوب نشانه

ها مشخص است.  سازی ت اولیه مطلوب در شبیهاز هر حال
بین برای یک ماهواره با  کننده مدل پیش یک کنترل [10]ای مطالعه

عملگرهای مغناطیسی را طراحی و پایداری آن را اثبات نمود. دو 
کننده بررسی شد. در روش اول، رویکرد  روش برای طراحی کنترل

با فرض میدان مغناطیسی ثابت اعمال شد، در بین  کنترل پیش
حالی که در روش دوم، میدان مغناطیسی متغیر با زمان در قانون 

 PDکنترل در نظر گرفته شد. هر دو روش نسبت به روش کنترل 
تنهایی  به PDهای قابل توجهی دارد. استفاده از کنترل  مزیت

و نتایج  سازد دسترسی به رفتار مناسب در سه محور را مشکل می
بین بدین منظور نتایج بهتری  دهد که رویکرد کنترل پیش نشان می
کننده وضعیت برای یک  یک کنترل [11]دهد. پژوهشی ارائه می

نانوماهواره با عملگرهای مغناطیسی طراحی کرد. هدف این سیستم 
گیری به  کردن انرژی جنبشی چرخشی اضافی و هدف کنترل، میرا

درجه در هر محور است. آنها با ۵ا دقت سمت یک دستگاه چرخان ب
روی  حل برای مساله نشانه های مختلف، بهترین راه بررسی گزینه

معرفی کردند. این  PDکننده پایدار مجانبی محلی  محلی را کنترل
کردن محدودیت عملگرها،  سازی با لحاظ وسیله شبیه کننده، به کنترل

خورشیدی، اغتشاشات محیطی شامل آیرودینامیک، تشعشعات 
دوقطبی مغناطیسی پسماند و گرادیان جاذبه و استفاده از اطلاعات 

ارزیابی شد. همچنین در  (Cubesat Delfi-n3Xt)یک ماهواره 
و کاهش نرخ  LQRهای وضعیت  کننده این پژوهش، عملکرد کنترل

برای یک ماهواره با استفاده از عملگرهای  (B-dot)نوسانات 
ت. زمان نشست پیشنهادی در این مغناطیسی ارزیابی شده اس

مقاله برای کنترل وضعیت مغناطیسی، مطابق عملکرد عملگرهای 
دور  ۲شده، حدود یک الی  کارگرفته های مشابه به مغناطیسی نمونه

یک  [12]درجه در هر محور است. پژوهشی۳۰مداری با شرایط اولیه 
با  های کوچک محوره را برای ماهواره الگوریتم کنترل وضعیت سه

استفاده از عملگرهای مغناطیسی معرفی کرد. الگوریتم کنترل 
های با  محوره مغناطیسی با استفاده از تئوری سیستم وضعیت سه

محوره این نوع  تغییرات آهسته بسط داده شد. پایداری وضعیت سه
ها با استفاده از قوانین کنترل پیوسته غیرمتغیر با زمان  ماهواره

حالت قوانین کنترل متغیر با زمان با  شود. در این حاصل نمی
محوره  فیدبک غیرپیوسته برای رسیدن به کنترل وضعیت سه

شود. قوانین کنترل فیدبک غیرپیوسته براساس تئوری  پیشنهاد می
های کنترل غیرهولونومیک بسط داده شده  جامع برای سیستم

 است.
 

ای مغناطیسی را در حضور گشتاوره PDکننده  کنترل [13]پژوهشی
اغتشاشی آیرودینامیک و گرادیان جاذبه برای نقطه نهایی مطلوب 
غیرصفر طراحی کرده است. زمان همگرایی برای نقطه نهایی مطلوب 

دور مداری  ۶دور مداری و نقطه نهایی مطلوب غیرصفر،  ۴صفر، 
کنترل وضعیت مغناطیسی را با درنظرگرفتن  [14]ای است. مطالعه

قرار داده است. با توجه به اینکه  اشباع عملگرها مورد بررسی
شده یک سیستم پریودیک خطی، پایدار خنثی بوده،  دینامیک خطی

های خطی پریودیک با فیدبک  مساله پایداری فراگیر سیستم
گر  محدود، فرموله شده و توسط دو روش فیدبک حالت و مشاهده

مبتنی بر خروجی حالت حل شده است. پایداری حلقه بسته 
یک تابع لیاپانوف اثبات شده است. نتایج  سیستم توسط

 ۵گر تاثیر این روش است. زمان همگرایی حدود  سازی نمایان شبیه
برای کنترل وضعیت مغناطیسی یک  [15]دور مداری است. پژوهشی

مبتنی بر الگوریتم ژنتیک  LQRکننده  ماهواره مکعبی از یک کنترل
کننده از  کنترل استفاده کرد. آنها نشان دادند که عملکرد این

های ثابت، بهتر  با بهره LQRو  PD ،QEF های شبه  کننده کنترل
، گشتاورهای اغتشاشی ها کننده است. در مقایسه بین کنترل

آیرودینامیک و گرادیان جاذبه در نظر گرفته شده است. بهترین 
مبتنی بر  LQRکننده  شده مربوط به کنترل محوره حاصل دقت سه

ترین هدف در  درجه است. مهم۱۰الگوریتم ژنتیک بوده که برابر با 
کننده مغناطیسی بهینه با استفاده از  این تحقیق، توسعه یک کنترل

الگوریتم ژنتیک برای بررسی مقاومت آن در برابر اغتشاشات 
کنترل وضعیت  [16]ای خارجی معرفی شده است. مطالعه

بررسی  LQRکننده  وسط یک کنترلمغناطیسی یک ماهواره را ت
ترین فعالیت این مرجع، بررسی تاثیرات ناشی از  کرده است. مهم

های ضربی، خروج از مرکزیت مداری، شیب مداری و  ممان اینرسی
گشتاورهای اغتشاشی آیرودینامیک و مغناطیسی بر کنترل 

الگوریتمی برای حل  [17]وضعیت ماهواره بوده است. پژوهشی
های متغیر با زمان  کاتی گسسته پریودیک را در سیستممعادلات ری

پریودیک هستند، ارائه  Bثابت و  Aپریودیک خطی که ماتریس 
شده با عملگرهای مغناطیسی از  داده است. یک ماهواره تحریک

نوآوری این مقاله در های با این ویژگی است.  جمله سیستم
اعث کاهش بوده که ب Aبودن ماتریس  استفاده از خاصیت ثابت

حجم محاسبات و افزایش سرعت پردازش شده است. این موضوع 
سازی اثبات شده است.  صورت شبیه صورت تحلیلی و هم به هم به

وی برای تایید ادعای خود الگوریتم پیشنهادشده را با برخی 
 [18]پژوهشیهای مشهور در این زمینه مقایسه کرده است.  الگوریتم

پریودیک متغیر با  خطی های سیستم روشی جدیدی را برای تبدیل
نامتغیر با زمان خطی افزونه با استفاده از  های زمان به سیستم

روش لیفتینگ ارائه کرد. وی با استفاده از این روش، یک 
شده با عملگرهای  برای یک ماهواره تحریک LQRکننده  کنترل

طراحی نمود. مزیت این روش در این است که هیچ  مغناطیسی
تراکی بین دو گام متوالی در بردار حالت یا بردار کنترل گونه اش

وجود ندارد. این روش با دو الگوریتم مشهور مقایسه شده و نتایج 
بیانگر افزایش سرعت پردازش برای تعداد نمونه متعادل در هر پریود 

 است. 
کنترل وضعیت ها  شده، در اکثر پژوهش های انجام با بررسی

 LQRو  PDهای کنترلی  محوره مغناطیسی با طراحی الگوریتم سه
ها برای  کننده منظور بهبود عملکرد این کنترل انجام شده است. به

بودن سیستم در زوایای  کاهش زمان همگرایی، افزایش مقاوم
هایی  و کاهش مصرف انرژی از تکنیک کاهش خطای ماندگار ،بزرگ

ها شامل استفاده از کنترل  تکنیکت. این نیز استفاده شده اس
 [4]گیر کردن انتگرال و اضافه ها کننده در کنار این کنترل [15 ,6]هوشمند

آوردن به سمت سایر  این مهم با روی همچنین بوده است.
 ,3]، مود لغزشی[19 ,10 ,8 ,7 ,5]بین پیش از جمله کنترل ها کننده کنترل

آنچه تاکنون در حوزه سعه است. در حال تو [21]و کنترل مقاوم [20
 برخی سازی کنترل وضعیت مغناطیسی بررسی نشده، پیاده

و گام به  (DI) دینامیک وارون از جمله های غیرخطی هکنند کنترل
کننده  در این مقاله برای نخستین بار یک کنترلاست. عقب 

برای بهبود نتایج کنترل وضعیت مغناطیسی توسعه  DIغیرخطی 
از استفاده  ،های غیرخطی است. در کنترل سیستمداده شده 

با تغییری در پارامترهای  بسیار رایج است، زیرا که DIکننده  کنترل
 تبدیلسیستم، دینامیک غیرخطی سیستم به دینامیک خطی 

د. کن را جبران می این تغییر ،کننده شود و ورودی کنترل می



 ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــخانی و همکاران ــــــــــــــــــــــــــــــ حامد عارف ۱۸۷۸
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 [28-24]ه فضاییو در حوز [23 ,22]مطالعات مختلفی در حوزه هوایی
همچنین در این مقاله ارزیابی عملکرد  انجام شده است.

 LQRو  PD عملیاتی -کاربردی های کننده با کنترل DIکننده  کنترل
شود. ساختار کلی مقاله بدین صورت است که ابتدا  سنجیده می

سازی معادلات  شود و خطی سازی می معادلات حرکت ماهواره، مدل
سپس به طراحی قوانین کنترل و اثبات پایداری گیرد.  نیز انجام می
سازی برای شرایط یکسان  شود. در انتها نیز نتایج شبیه پرداخته می

شود و  ارائه میکننده مطرح شده  مانور وضعیت برای سه کنترل
 گیرند. نتایج مورد مقایسه قرار می

 
 معادلات حرکت ماهواره یساز مدل -۲

رفتار هر سیستم فیزیکی،  مطالعه و بررسی تئوریک و تحلیل
ها و خصوصیات مدل ریاضی آن  همواره بر پایه شناسایی ویژگی

پذیرد. علاوه بر آن طرح یک برنامه عملیاتی و  سیستم انجام می
کاربردی مناسب و بهینه برای یک سیستم، مستلزم برخورداری از 

عنوان  دانشی عمیق راجع به رفتار آن سیستم است. ماهواره نیز به
سیستم فیزیکی از این بحث مستثنی نبوده و لذا اولین قدم  یک

برای بررسی پایداری و طراحی سیستم کنترل وضعیت، 
آوردن مدل ریاضی ماهواره است. در این راستا از زوایا و  دست به

قوانین اویلر استفاده و براساس قانون دوم نیوتن، رابطه بین 
ای آن در  زاویههای  گشتاورهای اعمالی بر ماهواره و سرعت

 شود. راستاهای سیستم مختصات بدنه استخراج می
 ماهواره ینامیکیمعادلات د -۲-۱

دینامیک ماهواره بیانگر تغییرات وضعیت آن در اثر گشتاورهای 
اعمالی بر پیکره ماهواره است. برای توصیف دینامیک سیستم با 

 . [29]استفاده از معادله اویلر رابطه زیر استخراج شده است
 

)۱(  [𝑇]𝐵 = [𝐷𝐼𝐻𝐵𝐼 ]𝐵 = [𝐷𝐵𝐻𝐵𝐼 +𝜔𝜔𝐵
𝐼 × 𝐻𝐵𝐼 ]𝐵 

 
حرکت  اندازه 𝐻𝐵𝐼تغییرات پارامتر مورد نظر،  𝐷𝐼در این معادله، 

𝜔𝜔𝐵ای ماهواره،  زاویه
𝐼 ای ماهواره نسبت به دستگاه  سرعت زاویه

مقدار پارامتر مورد نظر در دستگاه بدنی است. رابطه  𝐵[ ] اینرسی و 
 صورت ساده شده زیر بیان کرد:  توان به را می ۱

)۲(  𝑇 = 𝐻̇𝐼 = I𝜔̇𝜔 + 𝜔𝜔 × I𝜔𝜔 
 

 شود: صورت زیر تعریف می به ۲طرف اول رابطه 
)۳(  𝑇 = 𝑇𝑐 + 𝑇𝑑 + 𝑇𝑔𝑔  
 

 𝑇𝑔𝑔گشتاور اغتشاشی و  𝑇𝑑گشتاور کنترلی،  𝑇𝑐در این معادله، 
دادن و  پس از بسط ۲گشتاور گرادیان جاذبه است. طرف دوم رابطه 

بیان  ۴صورت رابطه  های ضربی به کردن از ممان اینرسی  صرف نظر
 : شود می

)۴(  

𝑇𝑥 = Ixx𝜔̇𝜔𝑥 + �Izz − Iyy�𝜔𝜔𝑦𝜔𝜔𝑧 
𝑇𝑦 = Iyy𝜔̇𝜔𝑦 + (Ixx − Izz)𝜔𝜔𝑥𝜔𝜔𝑧  
𝑇𝑧 = Izz𝜔̇𝜔𝑧 + �Iyy − Ixx�𝜔𝜔𝑥𝜔𝜔𝑦 

 
شده، تغییرات زوایای  های مختصات تعریف با توجه به دستگاه

های  شود تا ارسال فرمان اویلر نسبت به دستگاه مداری سنجیده می
𝜔𝜔𝐵]توان  تر باشد. در نتیجه می کنترلی ملموس

𝐼 ]𝐵  که از حل
 ۵صورت رابطه  ) حاصل شده است را به۴معادلات دینامیکی (رابطه 

 بیان کرد:
)۵(  [𝜔𝜔𝐵

𝐼 ]𝐵 = [𝜔𝜔𝐵
𝑂𝑅]𝐵 + [𝜔𝜔𝑂𝑅

𝐼 ]𝐵 

 خواهیم داشت:  ۴در معادلات  ۵با جایگزینی معادلات 

)۶(  

𝑇𝑥 = Ixx ��𝜔̇𝜔𝐵
𝑂𝑅�

𝑥 + �𝜔̇𝜔𝑂𝑅
𝐼 �

𝑥
�

+ �Izz − Iyy��(𝜔𝜔𝐵
𝑂𝑅)𝑦

+ (𝜔𝜔𝑂𝑅
𝐼 )𝑦�[(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑧 + (𝜔𝜔𝑂𝑅
𝐼 )𝑧] 

𝑇𝑦 = Iyy ��𝜔̇𝜔𝐵
𝑂𝑅�

𝑦 + �𝜔̇𝜔𝑂𝑅
𝐼 �

𝑦
�

+ (Ixx − Izz)[(𝜔𝜔𝐵
𝑂𝑅)𝑥

+ (𝜔𝜔𝑂𝑅
𝐼 )𝑥][(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑧 + (𝜔𝜔𝑂𝑅
𝐼 )𝑧] 

 
𝑇𝑧 = Izz ��𝜔̇𝜔𝐵

𝑂𝑅�
𝑧 + �𝜔̇𝜔𝑂𝑅

𝐼 �
𝑧
�

+ �Iyy − Ixx�[(𝜔𝜔𝐵
𝑂𝑅)𝑥

+ (𝜔𝜔𝑂𝑅
𝐼 )𝑥]�(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑦 + (𝜔𝜔𝑂𝑅
𝐼 )𝑦� 

 
ای دستگاه مختصات مداری نسبت به دستگاه  سرعت زاویه

مختصات اینرسی در دستگاه مختصات مداری، با توجه به تعریف 
صورت زیر بیان  محورهای دستگاه مختصات مرجع مداری به

 شود: می

)۷(  
[𝜔𝜔𝑂𝑅

𝐼 ]𝑂𝑅 = �
𝑛𝑥
𝑛𝑦
𝑛𝑧
� = �

𝜔𝜔0
0
0
� 

 
 ای مداری بوده و برابر است با: سرعت زاویه 𝜔𝜔0در این معادله، 

)۸(  𝜔𝜔0 =  �
µ
𝑟3  

µ  پارامتر گرانش زمین و𝑟 فاصله از مرکز زمین است . 
ماتریس انتقال بین دستگاه مختصات مداری و دستگاه بدنی 

 : [30]صورت زیر است به
)۹( 

[𝑪]𝑶𝑹𝑩 = 𝑪(𝒒,𝒒𝟒)

= �
1 − 2(𝑞22 + 𝑞32) 2(𝑞1𝑞2 + 𝑞3𝑞4) 2(𝑞1𝑞3 − 𝑞2𝑞4)
2(𝑞1𝑞2 − 𝑞3𝑞4) 1− 2(𝑞12 + 𝑞32) 2(𝑞2𝑞3 + 𝑞1𝑞4)
2(𝑞1𝑞3 + 𝑞2𝑞4) 2(𝑞2𝑞3 − 𝑞1𝑞4) 1− 2(𝑞12 + 𝑞22)

� 

 
𝜔𝜔𝑂𝑅]با استفاده از ماتریس تبدیل فوق، 

𝐼 ]𝑂𝑅  به[𝜔𝜔𝑂𝑅
𝐼 ]𝐵  منتقل

ای ماهواره در دستگاه بدنی نسبت به دستگاه  شود. سرعت زاویه می
 شود:  صورت زیر حاصل می اینرسی به

)۱۰( 

[𝜔𝜔𝑂𝑅
𝐼 ]𝐵 = [𝐶]𝑂𝑅𝐵  [𝜔𝜔𝑂𝑅

𝐼 ]𝑂𝑅 = 𝜔𝜔0 �
1 − 2(𝑞22 + 𝑞32)
2(𝑞1𝑞2 − 𝑞3𝑞4)
2(𝑞1𝑞3 + 𝑞2𝑞4)

� 

 
 جایگزین نمود.  ۶را در رابطه  ۱۰توان رابطه  حال می

جاذبه برحسب  یانو گشتاور گراد ینماتیکمعادلات س -۲-۲
 ها یونکواترن

ای  های زاویه کمک سرعت با تعریف سیستم مختصات مداری و به
حاصل از دینامیک ماهواره، اختلاف وضعیت بدنه نسبت به 

کمک سینماتیک  سیستم مختصات مداری و وضعیت مطلوب به
ت آن در شود. سینماتیک ماهواره بیانگر وضعی ماهواره محاسبه می

آوردن معادلات سینماتیک،  دست فضا است. یک روش برای به
دلیل  هاست. استفاده از این روش به استفاده از بردار کواترنیون

  های دیگر است. در این روش با نداشتن نقاط تکین، بیشتر از روش
ای در دستگاه بدنی نسبت به دستگاه  داشتن بردار سرعت زاویه

که معادلات  𝑞دله برداری دیفرانسیلی برای توان یک معا مرجع، می
شود، به دست آورد. ماتریس  دیفرانسیلی کواترنیون نامیده می
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صورت زیر  ای به های سرعت زاویه ها به مولفه تبدیل نرخ کواترنیون
 :[30]است

)۱۱(  

[𝜔𝜔𝐵
𝑂𝑅]𝐵 = 2 �

𝑞4 𝑞3 −𝑞2 −𝑞1
−𝑞3 𝑞4 𝑞1 −𝑞2
𝑞2 −𝑞1 𝑞4 −𝑞3
𝑞1 𝑞2 𝑞3 𝑞4

� �

𝑞̇1
𝑞̇2
𝑞̇3
𝑞̇4

� 

 
ها، معادلات سینماتیک برحسب  برای نرخ کواترنیون ۱۱با حل رابطه 

 شوند:  صورت زیر نوشته می ها به کواترنیون

)۱۲(  

�

𝑞̇1
𝑞̇2
𝑞̇3
𝑞̇4

� =
1
2
⎣
⎢
⎢
⎢
⎡

0 𝜔𝜔𝑧 −𝜔𝜔𝑦 𝜔𝜔𝑥
−𝜔𝜔𝑧 0 𝜔𝜔𝑥 𝜔𝜔𝑦
𝜔𝜔𝑦 −𝜔𝜔𝑥 0 𝜔𝜔𝑧
−𝜔𝜔𝑥 −𝜔𝜔𝑦 −𝜔𝜔𝑧 0 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎤
�

𝑞1
𝑞2
𝑞3
𝑞4

� 

 
ها، گشتاور گرادیان جاذبه، نقش اغتشاشی ندارد،  در برخی ماهواره

شود. در  عنوان یک گشتاور کنترلی مطلوب شناخته می بلکه به
معادلات دینامیکی ماهواره، این گشتاور جدا از گشتاورهای 

جا به بررسی  )، لذا در این۳شود (رابطه  اغتشاشی در نظر گرفته می
شود.  راستای محورهای بدنی پرداخته میهای این گشتاور در  مولفه

، باید 𝑇𝑔𝑔آوردن گشتاورهای ناشی از گرادیان جاذبه  دست برای به
نیروهای ناشی از جاذبه روی هر المان جرمی بررسی شود. برای 

های گرادیان جاذبه با استفاده از ماتریس  آوردن مولفه دست به
) خواهیم ۹ها (رابطه  های هادی برحسب کواترنیون کسینوس

 : [31]داشت

)۱۳(  

𝑇𝑔𝑔𝑥 =
3𝜇
𝑟3
�Izz − Iyy�𝑎23𝑎33

=
6𝜇
𝑟3
�Izz − Iyy�(𝑞2𝑞3

+ 𝑞1𝑞4)[1− 2(𝑞12 + 𝑞22)] 
 
𝑇𝑔𝑔𝑦 =

−3𝜇
𝑟3

(Izz − Ixx)𝑎33𝑎13

=
−6𝜇
𝑟3

(Izz − Ixx)(𝑞1𝑞3
− 𝑞2𝑞4)[1− 2(𝑞12 + 𝑞22)] 

 
𝑇𝑔𝑔𝑧 =

−3𝜇
𝑟3

�𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦�𝑎13𝑎23

=
−12𝜇
𝑟3

�Ixx − Iyy�(𝑞1𝑞3
− 𝑞2𝑞4)(𝑞2𝑞3 + 𝑞1𝑞4) 

 
های گشتاورهای گرادیان جاذبه برحسب  سه رابطه فوق، مولفه

 لحاظ شوند.  ۴ها هستند که باید در رابطه  کواترنیون
 ینماتیکو س ینامیکیمعادلات د سازی یخط -۲-۳

های وضعیت و همچنین بررسی پایداری  کننده برای طراحی کنترل
سازی معادلات حرکت است. با توجه به  سیستم، نیاز به خطی

صورت  و درنظرگرفتن بردار حالت به ۱۳و  ۱۲، ۱۰، ۶روابط 
𝑋 = [𝑞1 𝑞2 𝑞3 𝜔𝜔𝑥 𝜔𝜔𝑦 𝜔𝜔𝑧]𝑇سازی معادلات  ، خطی

  شود. انجام می
 

𝑞̇1 الف) -۱۴( =
1
2
�𝜔𝜔𝑧𝑞2 − 𝜔𝜔𝑦𝑞3 +𝜔𝜔𝑥𝑞4� 

𝑞̇2 ب) -۱۴( =
1
2
�−𝜔𝜔𝑧𝑞1 + 𝜔𝜔𝑥𝑞3 +𝜔𝜔𝑦𝑞4� 

𝑞̇3 ج) -۱۴( =
1
2
�𝜔𝜔𝑦𝑞1 − 𝜔𝜔𝑥𝑞2 +𝜔𝜔𝑧𝑞4� 

�𝜔̇𝜔𝐵
𝑂𝑅�

𝑥

=
1

Ixx

⎩
⎪
⎪
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎪
⎪
⎧ −Ixx�𝜔̇𝜔𝑂𝑅

𝐼 �
𝑥 + 𝑇𝑐𝑥 + 𝑇𝑑𝑥 +

+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
−6𝜔𝜔02 �

𝑞2𝑞3 + 𝑞1𝑞4 −
−2𝑞12𝑞2𝑞3 − 2𝑞23𝑞3 −
−2𝑞13𝑞4 − 2𝑞1𝑞22𝑞4

� +

+(𝜔𝜔𝐵
𝑂𝑅)𝑦(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑧 +
+(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑦(𝑞1𝑞3 + 𝑞2𝑞4)2𝜔𝜔0 +
+(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑧(𝑞1𝑞2 − 𝑞3𝑞4)2𝜔𝜔0 +

+ �
𝑞12𝑞2𝑞3 + 𝑞1𝑞22𝑞4 −
−𝑞1𝑞32𝑞4 − 𝑞2𝑞3𝑞42

� 4𝜔𝜔02 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�Iyy − Izz�

⎭
⎪
⎪
⎪
⎪
⎬

⎪
⎪
⎪
⎪
⎫

 

 د) -۱۴(

�𝜔̇𝜔𝐵
𝑂𝑅�

𝑦

=
1

Iyy

⎩
⎪
⎪
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎪
⎪
⎧ −Iyy�𝜔̇𝜔𝑂𝑅

𝐼 �
𝑦 + 𝑇𝑐𝑦 + 𝑇𝑑𝑦 +

+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡−6𝜔𝜔02 �

𝑞1𝑞3 − 𝑞2𝑞4 −
−2𝑞13𝑞3 − 2𝑞1𝑞22𝑞3 +

+2𝑞12𝑞2𝑞4 + 2𝑞23𝑞4
�+

+(𝜔𝜔𝐵
𝑂𝑅)𝑥(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑧 +
+(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑥(𝑞1𝑞3 + 𝑞2𝑞4)2𝜔𝜔0 +
+(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑧(1 − 2𝑞22 − 2𝑞32)𝜔𝜔0 +

+�
𝑞1𝑞3 + 𝑞2𝑞4 −

−2𝑞1𝑞22𝑞3 − 2𝑞23𝑞4 −
−2𝑞1𝑞33 − 2𝑞2𝑞32𝑞4

� 2𝜔𝜔02

⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

(Izz − Ixx)

⎭
⎪
⎪
⎪
⎪
⎬

⎪
⎪
⎪
⎪
⎫

 

 ه) -۱۴(

�𝜔̇𝜔𝐵
𝑂𝑅�

𝑧 =
1

Izz

⎩
⎪
⎪
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎪
⎪
⎧ −Izz�𝜔̇𝜔𝑂𝑅

𝐼 �
𝑧 + 𝑇𝑐𝑧 + 𝑇𝑑𝑧 +

+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡−12𝜔𝜔02 �

𝑞1𝑞2𝑞32 + 𝑞12𝑞3𝑞4 −
−𝑞22𝑞3𝑞4 − 𝑞1𝑞2𝑞42

� +

+(𝜔𝜔𝐵
𝑂𝑅)𝑥(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑦 +
+(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑥(𝑞1𝑞2 − 𝑞3𝑞4)2𝜔𝜔0 +
+(𝜔𝜔𝐵

𝑂𝑅)𝑦(1 − 2𝑞22 − 2𝑞32)𝜔𝜔0 +

+ �
𝑞1𝑞2 − 𝑞3𝑞4 −

−2𝑞1𝑞23 + 2𝑞22𝑞3𝑞4 −
−2𝑞1𝑞2𝑞32 + 2𝑞33𝑞4

� 2𝜔𝜔02
⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�Ixx − Iyy�

⎭
⎪
⎪
⎪
⎪
⎬

⎪
⎪
⎪
⎪
⎫

 

 و) -۱۴(
 

 ۱۴های جاکوبین با استفاده از معادلات  سازی، ماتریس برای خطی
�qحول نقاط تعادل  = [0 0 0 1] ،ω�B

OR = [0 0 0] 
�uو  = [0 0 شود. شکل فضای حالت خطی  تشکیل می [0

 است:  ۱۵صورت رابطه  معادلات حرکت به

)۱۵(  

𝑋̇ = A𝑋 + B𝑢 
𝑋 = [𝑞1 𝑞2 𝑞3 𝜔𝜔𝑥 𝜔𝜔𝑦 𝜔𝜔𝑧]𝑇 

𝑇𝑐 = 𝑀 × 𝐵,𝑀 =
𝑚𝑐 × 𝐵
‖𝐵‖  

𝑢𝑐 = [𝑚𝑐𝑥 𝑚𝑐𝑦 𝑚𝑐𝑧]T 
 

A  وB صورت زیر است:  های ضرایب هستند و به ماتریس 

)۱۶(  A =
∂f(𝑥, 𝑢)
∂𝑥 |x=x�

u=u�
   , B =

∂f(𝑥, 𝑢)
∂𝑢 |x=x�

u=u�
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 است: ۱۷صورت رابطه  شکل ماتریسی معادلات حرکت خطی به

)۱۷(  

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑞̇1
𝑞̇2
𝑞̇3
𝜔̇𝜔𝑥
𝜔̇𝜔𝑦
𝜔̇𝜔𝑧 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

0 0 0 a14 0 0
0 0 0 0 a25 0
0 0 0 0 0 a36

a41 0 0 0 0 0
0 a52 0 0 0 a56
0 0 a63 0 a65 0 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑞1
𝑞2
𝑞3
𝜔𝜔𝑥
𝜔𝜔𝑦
𝜔𝜔𝑧⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

0 0 0
0 0 0
0 0 0

b41 b42 b43
b51 b52 b53
b61 b62 b63⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�
𝑢𝑐𝑥
𝑢𝑐𝑦
𝑢𝑐𝑧

� 

 
تعریف  ۱۸صورت رابطه  به 𝑏و  𝑎های ضرایب  پارامترهای ماتریس

 شوند:  می

)١٨(  

a14 = a25 = a36 =
1
2 ,

a41 = −6ω0
2 �

Iyy − Izz
Ixx

� 

 

a52 = 8ω0
2 �

Izz − Ixx
Iyy

�,   a56

= ω0 �
Izz − Ixx + Iyy

Iyy
� 

 

a63 = −2ω0
2 �

Ixx − Iyy
Izz

� ,

a65 = ω0 �
Ixx − Iyy − Izz

Izz
� 

 

b41 =
1

Ixx

−�by2 + bz2�
‖b‖   , b42 =

1
Ixx

bxby
‖b‖  

 

b43 =
1

Ixx
bxbz
‖b‖  , b51 =

1
Iyy

bxby
‖b‖  

 

b52 =
1

Iyy
−(bx2 + bz2)

‖b‖  , b53 =
1

Iyy

bybz
‖b‖  

 

b61 =
1

Izz
bxbz
‖b‖  , b62 =

1
Izz

bybz
‖b‖  

 

b63 =
1

Izz

−�bx2 + by2�
‖b‖  

 
 یسیمغناط یتکنترل وضع -۳

وجود میدان مغناطیسی حول زمین موجب شده است تا بتوان با 
تولید یک میدان مغناطیسی در ماهواره در جهت عمود بر میدان 

عنوان یک نیروی  مغناطیسی زمین، گشتاور تولید کرد و از آن به
کنش دو قطبی  توان از برهم کنترلی استفاده نمود. بدین منظور می

دشده توسط عملگرهای مغناطیسی و میدان تولی (𝑀)مغناطیسی 
 تولید کرد.  (𝑇𝑐)گشتاور کنترلی  (𝐵)جاذبه زمین 

)۱۹(  𝑇𝑐 = 𝑀 × 𝐵 
اگر میدان مغناطیسی زمین حول محورهای بدنی تصویر شود، آن 

گاه با محاسبه گشتاورهای کنترلی توسط قوانین کنترل مغناطیسی، 
قابل محاسبه خواهد  ۲۰های مغناطیسی مورد نیاز از رابطه  دوقطبی

 بود: 

)۲۰(  �
𝑇𝑐𝑥
𝑇𝑐𝑦
𝑇𝑐𝑧

� = �
0 𝐵𝑧 −𝐵𝑦
−𝐵𝑧 0 𝐵𝑥
𝐵𝑦 −𝐵𝑥 0

� �
𝑀𝑥
𝑀𝑦
𝑀𝑧

� 

 
معکوس گرفت، اما این  𝐵باید از ماتریس  𝑀برای محاسبه 

بودن ماتریس این است  ماتریس تکین است. مفهوم فیزیکی تکین
شدن  راستا علت هم که تولید تمام گشتاورهای کنترلی به

پذیر  زمین امکان های مغناطیسی با میدان مغناطیسی دوقطبی
نیست و تنها بخشی از گشتاورهای کنترلی که در راستای میدان 

قابل تولید است. لذا در هر نقطه، مدار  مغناطیسی زمین نباشد
طور مثال، برای یک  امکان کنترل در هر سه محور وجود ندارد. به

گیری به سمت عمود محلی، در برخی  ماهواره با ماموریت جهت
شدن یکی از محورهای ماهواره با جهت  راستا علت هم نقاط مدار به

است. اما میدان مغناطیسی زمین، تنها دو محور قابل کنترل 
علت چرخش مداری، کنترل هر سه  جایی محورهای ماهواره به جابه

کند. لذا محاسبه دوقطبی  پذیر می محور ماهواره را در کل مدار امکان
و برای محاسبه ست یپذیر ن امکان ۲۰مغناطیسی از رابطه 

شود. نگاشت  های مغناطیسی از یک نگاشت استفاده می دوقطبی
 شنهاد شده است: پی [3]زیر توسط پژوهشی

)۲۱(  𝑀 =
𝑚𝑐 × 𝐵
‖𝐵‖  

 
𝑚𝑐 های مختلف  کننده سیگنال کنترلی جدید است که توسط کنترل

طور  به ۲۱شده از رابطه  شوند. دوقطبی مغناطیسی حاصل تولید می
که بخشی از  طوری حتم عمود بر میدان مغناطیسی زمین است، به

گشتاورهای کنترلی را که در راستای میدان مغناطیسی نیستند 
کند. لازم به ذکر است که خروجی واقعی عملگرهای  تولید می

که حد اشباع روی آنها،  ناطیسی) است(دوقطبی مغ 𝑀مغناطیسی 
در شود.  عنوان سیگنال کنترلی در نمودارها ارائه می اعمال و به

طراحی  LQRو  DI ،PDهای مغناطیسی  کننده ادامه، کنترل
 شوند.  می

 DI  کننده کنترل -۳-۱
بسط یک قانون کنترل پسخور است که  ،دینامیک هدف از وارون

کلی دینامیک  طور به .پاسخ سیستم به دستورات را خطی کند
  صورت زیر نوشته شود: تواند به می غیرخطی

)۲۲(  𝑥̇ = 𝑓(𝑥,𝑢) , 𝑦 = C𝑥 
 

در آن ظاهر  𝑢 رمتگیریم که  حال از خروجی به قدری مشتق می
  :[24-22]نوشتشکل زیر  توان به معادلات خروجی را می .[32]شود

)۲۳(  𝑦(𝑑) = ℎ(𝑥) + 𝑔(𝑥)𝑢 
 

حاصل  ۲۴رابطه صورت  به کننده کنترل همعادل ،عبارت دیگر هبو 
  :شود می

)۲۴(  𝑢 = 𝑔−1(𝑥)�𝑦(𝑑) − ℎ(𝑥)� 
 

نمایش داده  𝜈𝜈با  𝑦(𝑑) دینامیک مطلوب سیستم حلقه بستهاگر 
 𝜈𝜈به دلخواه خودمان با انتخاب  𝑦(𝑑)نرخ تغییرات خروجی  شود،

 هیک بهرنیز  Kو  دهانتخاب ش ۲۵ رابطه صورت به 𝜈𝜈. شود تعیین می
  ثابت است.



 ۱۸۸۱ درنظرگرفتن دینامیک عملگرهای مغناطیسیدینامیک برای یک ماهواره با  کننده وارون طراحی کنترلـــــــــ ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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)۲۵(  𝜈𝜈 = 𝑥̇ = K(𝑥𝑐𝑜𝑚 − 𝑥) 
 

در آن  که ثابت است هیک قانون کنترل پسخور با بهر ۲۵رابطه 
صورت نمایی به  به ،شده و متغیر فرمان گیری اختلاف متغیر اندازه

کردن دینامیک  با واردکننده  پایداری این کنترل کند. صفر میل می
 اثبات شده است.  ۱-۱-۳بخش در عملگرهای مغناطیسی 

صورت رابطه  ترتیب به و خروجی به Cبردار حالت سیستم، ماتریس 
 شود:  در نظر گرفته می ۲۶

 

𝑥 الف) -۲۶( = [𝑞1 𝑞2 𝑞3 𝑞4 𝜔𝜔𝑥 𝜔𝜔𝑦 𝜔𝜔𝑧]T 

 ب) -۲۶(
C = �∅4×4

⋮
⋮
⋮

1 ∅
1

∅ 1
� 

𝑦 ج) -۲۶( = [𝜔𝜔𝑥 𝜔𝜔𝑦 𝜔𝜔𝑧]T 
 

در آن ظاهر  𝑢اگر از خروجی، یک مرتبه مشتق گرفته شود، ترم 
 ۲۱، ۱۹، ۳و استفاده از روابط  ۲خواهد شد. لذا با تغییراتی در رابطه 

  :شود بازنویسی می ٢٧صورت روابط  به ۲۳، رابطه ۲۵و 
 
𝑦̇ الف) -۲۷( = 𝜔̇𝜔 = ℎ(𝑥) + 𝑔(𝑥)𝑢 

ℎ(𝑥) ب) -۲۷( = I−1�𝑇𝑑 + 𝑇𝑔𝑔 − 𝜔𝜔 × I𝜔𝜔� 

𝑔(𝑥) ج) -۲۷( = I−1 �
[𝐵][𝐵]
‖𝐵‖

� 

𝑢 د) -۲۷( = 𝑚𝑐  
𝜔̇𝜔 ه) -۲۷( = Kω(𝜔𝜔𝑐𝑜𝑚 −𝜔𝜔) 
 

 ۲۴، مطابق با رابطه ۲۷با بازنویسی روابط  جدید کنترلی سیگنال
  :شود حاصل می ۲۸صورت رابطه  به

)۲۸(  

𝑚𝑐 = �I−1 �
[𝐵][𝐵]
‖𝐵‖

��
−1

�Kω(𝜔𝜔c𝑜𝑚 − 𝜔𝜔)

− I−1�𝑇𝑑 + 𝑇𝑔𝑔 − 𝜔𝜔
× I𝜔𝜔�� 

 
این مجهول است که  (𝜔𝜔𝑐𝑜𝑚)مطلوب  ای ، سرعت زاویه۲۸در رابطه 

معادلات  شود. محاسبه می از معادلات سینماتیک ها فرمان
 بازنویسی کرد.  ۲۹صورت رابطه  توان به را می ۱۲سینماتیک رابطه 

𝑞̇ الف) -۲۹( =
1
2𝐺

(𝑞)𝜔𝜔 

𝐺(𝑞) ب) -۲۹( = �

𝑞4 −𝑞3 𝑞2
𝑞3 𝑞4 −𝑞1
−𝑞2 𝑞1 𝑞4
−𝑞1 −𝑞2 −𝑞3

� 

 
 خواهیم داشت:  ۲۹گرفتن از رابطه  با معکوس

)۳۰(  𝜔𝜔 = 2𝐺𝑇(𝑞)𝑞̇ 
 

 ۳۰در رابطه  ̇(𝑞) ها با جایگزینی نرخ تغییرات مطلوب کواترنیون

صورت  به (𝜔𝜔𝑐𝑜𝑚) ای مطلوب ، سرعت زاویه۲۵مطابق با رابطه 
 شود:  کنترل می ۳۱رابطه 

)۳۱(  𝜔𝜔𝑐 = 2𝐺𝑇(𝑞)Kq(𝑞𝑐𝑜𝑚 − 𝑞) 
 

، دوقطبی مغناطیسی 𝑚𝑐شدن سیگنال کنترلی جدید  با مشخص
آید و گشتاور  به دست می ۲۱نگاشت رابطه مورد نیاز با استفاده از 

 شود.  حاصل می ۱۹اعمالی به سیستم طبق رابطه 
 کمک تابع لیاپانوف اثبات پایداری به -۳-۱-۱

شود  تابع کاندید لیاپانوف، یک تابع اسکالر مثبت معین تعریف می
یافته سیستم است. توابع لیاپانوف  که به نوعی تابع انرژی تعمیم

طور معمول از بردارهای حالت  که به هستند دومهای درجه  فرم
 [22]. تابع لیاپانوف در یک پژوهش[28-24 ,22]شوند سیستم منتج می

بردار خطای زاویه پیچ و نرخ آن، در پژوهش  های درجه دوم فرم
ای و  بردار خطای سرعت زوایه های درجه دوم فرم [28]دیگری

بردار  ی درجه دومها فرم [25]ها و در مطالعه دیگری کواترنیون
ها و نرخ آنها در نظر گرفته شده است. لذا تابع  خطای کواترنیون

شده  مثبت معین لیاپانوف در این مقاله مشابه منابع بررسی
از بردارهای حالت سیستم مطابق با  های درجه دوم صورت فرم به

 شود:  در نظر گرفته می ۳۲رابطه 
 

)۳۲(  
𝑉(𝑥) = 2KqKω𝑞�𝑇𝑞� +

1
2𝜔𝜔

𝑇𝜔𝜔 
 
𝑞� = 𝑞 − 𝑞𝑐𝑜𝑚 

 
Kq  وKω  شوند. مشتق تابع  مثبت معین تعریف می ۳۲در رابطه

 صورت زیر است:  لیاپانوف به

)۳۳(  𝑉̇(𝑥) = 4KqKω𝑞̇𝑇(𝑞 − 𝑞𝑐𝑜𝑚) + 𝜔𝜔𝑇𝜔̇𝜔 
 

 خواهیم داشت:  ۲از رابطه  𝜔̇𝜔و  ۲۹از رابطه  𝑞̇ گذاری جایبا 

)۳۴(  

𝑉̇(𝑥) = 4KqKω �
1
2𝜔𝜔

𝑇𝐺𝑇(𝑞)� (𝑞 − 𝑞𝑐𝑜𝑚) 

+𝜔𝜔𝑇I−1(𝑇 −𝜔𝜔 × I𝜔𝜔) = 𝑉̇1 + 𝑉̇2 

 
ها برقرار است، بخش  در مورد کواترنیون ۳۵رابطه  اینکهبا توجه به 
 شود:  ساده می ۳۶صورت رابطه  به ۳۴اول رابطه 

)۳۵(  𝐺𝑇(𝑞)𝑞 = 0 

)۳۶(  

𝑉̇1 = 2KqKω𝜔𝜔𝑇𝐺𝑇(𝑞)𝑞
− 2KqKω𝜔𝜔𝑇𝐺𝑇(𝑞)𝑞𝑐𝑜𝑚 

   = −2KqKω𝜔𝜔𝑇𝐺𝑇(𝑞)𝑞𝑐𝑜𝑚 
 

صورت رابطه  به ۲۱و  ۱۹، ۳گذاری روابط  با جای ۳۴ رابطهبخش دوم 
 شود:  ساده می ۳۷

)۳۷(  

𝑉̇2 = 𝜔𝜔𝑇 �I−1
[𝐵][𝐵]
‖𝐵‖ 𝑚𝑐

+ I−1�𝑇𝑑 + 𝑇𝑔𝑔 − 𝜔𝜔 × I𝜔𝜔�� 

 
، ۳۵و استفاده از رابطه  ۳۷در رابطه  ۳۱و  ۲۸گذاری روابط  با جای

𝑉̇2 شود:  حاصل می ۳۸صورت رابطه  به 
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)۳۸( 
𝑉̇2 = 𝜔𝜔𝑇 �Kω�2𝐺𝑇(𝑞)Kq(𝑞𝑐𝑜𝑚 − 𝑞)− 𝜔𝜔�

− I−1�𝑇𝑑 + 𝑇𝑔𝑔 − 𝜔𝜔 × I𝜔𝜔�
+ I−1�𝑇𝑑 + 𝑇𝑔𝑔 − 𝜔𝜔 × I𝜔𝜔�� 

   = 2KqKω𝜔𝜔𝑇𝐺𝑇(𝑞)(𝑞𝑐𝑜𝑚 − 𝑞)−𝜔𝜔𝑇Kω𝜔𝜔 
   = 2KqKω𝜔𝜔𝑇𝐺𝑇(𝑞)𝑞𝑐𝑜𝑚 − 𝜔𝜔𝑇Kω𝜔𝜔 

 
صورت رابطه  ، مشتق تابع لیاپانوف به۳۸و  ۳۶با توجه به روابط 

 شود:  حاصل می ۳۹

)۳۹(  

𝑉̇(𝑥) = −2KqKω𝜔𝜔𝑇𝐺𝑇(𝑞)𝑞𝑐𝑜𝑚 
      +2KqKω𝜔𝜔𝑇𝐺𝑇(𝑞)𝑞𝑐𝑜𝑚 − 𝜔𝜔𝑇Kω𝜔𝜔 

= −𝜔𝜔𝑇Kω𝜔𝜔 
 

برای آنکه مشتق تابع لیاپانوف منفی معین باشد، باید در مبدأ، 
𝜔𝜔صفر و در  ≠ 𝑞و  0 ≠ 𝑞𝑐𝑜𝑚 شود که  منفی باشد. مشاهده می

در مشتق تابع لیاپانوف، تمام متغیرهای حالت ظاهر نشده است و 
𝜔𝜔ازای  به = شود. در این شرایط  ، صفر می𝑞و جمیع مقادیر  0

𝑉̇(𝑥))معین است  منفی نیمهمشتق تابع لیاپانوف علامت  ≤ 0) .
لذا برای اثبات پایداری مجانبی فراگیر از تئوری مجموعه ناوردای 

شود. مطابق این  ) استفاده می[32]پژوهشی ۵-۳فراگیر (تئوری 
𝑉(𝑥)قضیه اگر  → ‖𝑥‖ازای  به ∞ → 𝑉̇(𝑥)و  ∞ ≤ باشد، آن  0

𝑡گاه هنگامی که  →  𝑁صورت مجانبی فراگیر به  سیستم به ∞
ترین مجموعه ناوردای سیستم در مجموعه  بزرگ 𝑁شود.  همگرا می

𝐹  بوده و𝐹 ای از تمام نقاطی است که در آن  مجموعه𝑉̇(𝑥) = 0 
 شود. خواهیم داشت:  می

)۴۰(  
𝑉̇(𝑥) = −𝜔𝜔𝑇Kω𝜔𝜔 = 0  

→  𝐹: {(𝑞,𝜔𝜔)| 𝜔𝜔 = 0 ,∀𝑞} 
 

کافی  𝐹در داخل مجموعه  𝑁آوردن مجموعه ناوردای  دست برای به
𝑥̇)است تا نقاط تعادل سیستم  = 𝜔𝜔ازای  به (0 = تعیین  0

𝜔𝜔دادن   شود. با قرار = )، ۱۲در معادلات سینماتیک (رابطه  0
𝑞̇ = 𝑞خواهد شد و در نتیجه  0 = 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡.  است. همچنین با

𝜔𝜔دادن   قرار = معادلات دینامیکی ) ۳۱و  ۲۸، ۲۷در روابط  0
 شوند:  صورت زیر می به

)۴۱(  0 = 2KqKω𝐺𝑇(𝑞)(𝑞𝑐𝑜𝑚 − 𝑞) 
 

𝑞تنها در صورتی برقرار است که  ۴۱رابطه  = 𝑞𝑐𝑜𝑚  باشد. لذا
 صورت زیر است:  به 𝑁مجموعه ناوردای 

)۴۲(  𝑁: {(𝑞,𝜔𝜔)| 𝜔𝜔 = 0 ,𝑞 = 𝑞𝑐𝑜𝑚} 
 

𝑞صورت مجانبی فراگیر به  و سیستم به = 𝑞𝑐𝑜𝑚  و𝜔𝜔 = همگرا  0
 شود.  می

 PDکننده  کنترل -۳-۲
کننده  کنترل، ترین قانون کنترل مانور وضعیت سادهترین و  مرسوم
 شود:  صورت زیر بیان می است که به گیر مشتق -تناسبیخطی 
)۴۳(  𝑚𝑐 = Kp𝑒 + Kd𝑒̇ 

 
خطای وضعیت هستند. با  𝑒ضریب بهره و  Kdو  Kpدر رابطه فوق 

دوقطبی  ۲۱در نگاشت رابطه  ۴۳حاصل از رابطه  𝑚𝑐دادن   قرار
، مقدار گشتاور ۱۹آید و از رابطه  مغناطیسی مورد نیاز به دست می

 شود.  کنترلی اعمالی به سیستم حاصل می

و پایداری این  [33]در یک مطالعه PDکننده  پایداری کنترل
کننده برای عملگرهای مغناطیسی توسط تئوری فلکوئت در  کنترل

 بررسی شده است.  [34]دیگری پژوهش
 LQRکننده  کنترل -۳-۳

کردن رفتار سیستم دینامیکی برای  کننده ضمن بهینه این کنترل
مند برای  صورت روش های کنترلی را به کردن تابع هزینه، بهره حداقل

کند. رگولاتور پسخور حالت مرتبه دوم  سیستم خطی تعیین می
شکل  هایی است که به کننده بهینه برای سیستم خطی، یک کنترل

 صورت زیر هستند:  فضای حالت خطی به
)۴۴(  𝑥̇ = A𝑥 + B𝑢 

 
  :[34]شود صورت زیر بیان می کنترل به قانوندر این روش، 

)۴۵(  𝑢 = 𝑚𝑐 = −K𝑋 
 

K  داشتن   بااز حل معادله جبری ریکاتی بهره کنترلی است که
ماتریس ( Qهای وزنی  و ماتریس A ،Bهای ضرایب  ماتریس

ماتریس حقیقی متقارن ( R) و معین حقیقی متقارن مثبت نیمه
متغیرهای حالت بوده که  𝑋) قابل محاسبه است. مثبت معین

 صورت زیر در نظر گرفته شده است:  به
)۴۶(  𝑋T = [𝑞1 𝑞2 𝑞3 𝜔𝜔𝑥 𝜔𝜔𝑦 𝜔𝜔𝑧] 
 

، دوقطبی ۲۱و استفاده از نگاشت رابطه  𝑚𝑐آمدن  دست با به
آید و گشتاور اعمالی به سیستم  مغناطیسی مورد نیاز به دست می

در یک  LQRکننده  شود. پایداری کنترل حاصل می ۱۹طبق رابطه 
کننده برای عملگرهای مغناطیسی  و پایداری این کنترل [33]پژوهش

 است. بررسی شده [34]توسط تئوری فلکوئت در پژوهش دیگری
 
 کنترل ینمحوره قوان سه سازی یهشب -۴

های  شده در بخش کننده ارائه در این بخش با توجه به سه کنترل
 ۱ جدول، کنترل وضعیت یک ماهواره با مشخصات ذکرشده در قبل

گیرد. مدار  با استفاده از عملگرهای مغناطیسی مورد بررسی قرار می
شده به ماهواره  اعمال [35]شده و اغتشاشات سازی ماهواره شبیه

ای برای هر نقطه مداری و شرایط  صورت لحظه متغیر است و به
، سایر پارامترهای مورد ۱. در جدول [36]شوند ماهواره محاسبه می

سازی نیز ارائه شده است. نتایج کنترل وضعیت  نیاز برای شبیه
با سازی  نتایج شبیه. دور مداری است ۵محوره مغناطیسی در  سه

ارائه شده است.  ۱-۴در نمودارهای  DIقانون کنترل استفاده از 
خ تغییرات زوایای اویلر، نر ۲زوایای اویلر، نمودار  تغییرات ۱نمودار 

 ۴تغییرات دوقطبی مغناطیسی عملگرها و نمودار  ۳نمودار 
اغتشاشات محیطی واردشده به ماهواره را در مدت مانور نمایش 

، کننده شده با استفاده از این کنترل داده است. بهترین دقت حاصل
 دور مداری است.  ۲/۱بوده و زمان همگرایی به این دقت درجه ۴

ارائه شده  ۵-۷در نمودارهای  PDقانون کنترل سازی با  شبیهنتایج 
نرخ تغییرات  ۶زوایای اویلر، نمودار  تغییرات ۵است. نمودار 

تغییرات دوقطبی مغناطیسی عملگرها را  ۷زوایای اویلر و نمودار 
طور که از این نمودارها مشخص است، بهترین  دهد. همان نشان می

و زمان رجه د۴قانون کنترلی، دقت حاصل با استفاده از این 
دور مداری است. همچنین نتایج  ۲/۲همگرایی به این دقت 

ارائه شده  ۸-۱۰در نمودارهای  LQRقانون کنترل با سازی  شبیه
نرخ تغییرات  ۹زوایای اویلر، نمودار  تغییرات ۸است. نمودار 

تغییرات دوقطبی مغناطیسی عملگرها را  ۱۰زوایای اویلر و نمودار 
۹، کننده دهد. بهترین دقت حاصل با استفاده از این کنترل می نشان
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  دور مداری است. ۵/۱ و زمان همگرایی به این دقتبوده درجه 
در نظر  آمپر متر مربع۰۶/۰که حد اشباع عملگرهای مغناطیسی 

در ابتدای مانور وضعیت قابل  ۱۰و  ۷، ۳در نمودارهای گرفته شده، 
ای بین زمان همگرایی و دقت  سهمقای ۲در جدول مشاهده است. 

بهترین شود که  میکننده انجام شده است. مشاهده  کنترل این سه
دو دقت  درجه بوده، در حالی که۹حدود  LQRقانون کنترل دقت 
تواند مرتبط  موضوع می. این استدرجه ۴ کننده دیگر حدود کنترل

، DIو  PDکننده  که در دو کنترلهای کنترلی باشد  با تنظیم بهره
مستقیماً بهره کنترلی را تنظیم کند، در تواند برای هر محور  طراح می
بهینه توسط رابطه  های کنترلی ، بهرهLQRکننده  در کنترل حالی که

کننده  اگرچه دقت حاصل توسط دو کنترلشود.  ریکاتی تولید می

PD  وDI ،بارسیدن به این دقت  زمان اما مدت مشابه بوده 
 ۳همچنین در جدول تر است.  % سریع۴۰دود ح DIکننده  کنترل

که معیاری از  های کنترلی سطح زیرنمودار تلاشای بین  مقایسه
 شود که انجام شده است. مشاهده می بوده،میزان مصرف انرژی 

کننده  در مقایسه با دو کنترل LQR بهینه کننده مصرف انرژی کنترل
بدتر  عیت آنکنترل وض دقت ولی بوده،دیگر مطابق انتظار کمتر 

بودن   درجه و بهتر۴در کنار مزیت دقت  DIکننده  است. اما کنترل
کننده  سرعت همگرایی، میزان مصرف انرژی کمتری نسبت به کنترل

PD را باید در کنار پیچیدگی  ها نیز دارد، هر چند این مزیت
های  کننده نسبت به کنترل DIکننده  سازی عملیاتی کنترل پیاده

 خطی در نظر گرفت. 
 

 یساز هیشب یپارامترها) ١ جدول
 مقادیر واحد عناوین

 kgm2 ممان اینرسی

⎣
⎢
⎢
⎡۰/۰۳۷ ۰ ۰

۰ ۰/۰۳۶ ۰
۰ ۰ ۰/۰۰۶⎦

⎥
⎥
⎤
 

 [۳۴ ۱۰ ۱۰] متر سانتی ابعاد ماهواره

Am2 [۰ دوقطبی پسماند ۰ ۰/۰۰۱  ] 

 ۶۱۷ کیلومتر ارتفاع مداری

 ۸/۹۷ درجه شیب مداری

 Am2 ۰۶/۰ حد اشباع ممان دوقطبی عملگرها

kg چگالی اتمسفر
m3 ۱/۶۸ × ۱۰−۱۴

 

ϕ] درجه ها  شرایط اولیه زاویه θ ψ]0 = �۱۵۰ ۶۰ ۱۵۰� 

ωx] درجه بر ثانیه ای اولیه سرعت زاویهشرایط  ωy ωz]0 = �۰/۳ ۰/۳ ٠/٣� 

� - PDکننده  های کنترلی برای کنترل بهره
Kpx
Kpy
Kpz

� =

⎣
⎢
⎢
⎡٠/٠٣۵
٠/٠٣۵

٣ ⎦
⎥
⎥
⎤
  , �

Kdx
Kdy
Kdz

� =

⎣
⎢
⎢
⎡۲۵
٢٥
٤٠⎦
⎥
⎥
⎤
 

 - LQRکننده  های وزنی برای کنترل ماتریس

Q =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡۰/٨ ۰ ۰ ۱/۲ ۰ ۰

۰ ۰/٨ ۰ ۰ ۱/۲ ۰
۰ ۰ ۵۰۰ ۰ ۰ ۵۰۰

۱/۲ ۰ ۰ ۱/٨ ۰ ۰
۰ ۱/۲ ۰ ۰ ۱/٨ ۰
۰ ۰ ۵۰۰ ۰ ۰ ۵۰۰⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

× ٣−١٠
 

R =

⎣
⎢
⎢
⎡۱ ۰ ۰
۰ ۱ ۰
۰ ۰ ۱⎦

⎥
⎥
⎤
 

� - کننده غیرخطی های کنترلی برای کنترل بهره
Kωx
Kωy
Kωz

� =

⎣
⎢
⎢
⎡۰/۰۱۲
٠/٠١٢
۰/۲ ⎦

⎥
⎥
⎤

  ,

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
Kq1
Kq2
Kq3
Kq4⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡٠/٠٠٠٨
٠/٠٠٠٨

۰/۱
٠/٠٠٠٨⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤
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  ۱۳۹۸ مرداد، ۸، شماره ۱۹دوره                                                                                                                                                                                   پژوهشی مهندسی مکانیک مدرس -ماهنامه علمی

 
 ، تغییرات زوایای اویلرDIکننده  عملکرد کنترل )١نمودار 

 

 
 ای ماهواره زاویه، تغییرات سرعت DIکننده  عملکرد کنترل )۲نمودار 

 

 
 های مغناطیسی ، تغییرات دوقطبیDIکننده  عملکرد کنترل )٣نمودار 

 

 
 گشتاورهای اغتشاشی محیطی )۴نمودار 

 
 ، تغییرات زوایای اویلرPDکننده  عملکرد کنترل )٥نمودار 

 

 
 ای ماهواره ، تغییرات سرعت زاویهPDکننده  عملکرد کنترل )٦نمودار 

 

 
 های مغناطیسی ، تغییرات دوقطبیPDکننده  عملکرد کنترل )٧نمودار 

 

 
 ، تغییرات زوایای اویلرLQRکننده  عملکرد کنترل )٨نمودار 
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 ای ماهواره ، تغییرات سرعت زاویهLQRکننده  عملکرد کنترل )۹ نمودار

 

 
 های مغناطیسی ، تغییرات دوقطبیLQRکننده  عملکرد کنترل )١٠نمودار 

 
 ها کننده سه کمی عملکرد کنترلیمقا )٢جدول 

کننده غیرخطی  کنترل مقایسه
DI 

کننده  کنترل
PD 

کننده  کنترل
LQR 

 درجه۹بهتر از  درجه۴بهتر از  درجه۴بهتر از  دقت کنترل وضعیت
رسیدن به دقت 

 ثانیه۸۹۰۰ ثانیه۷۵۰۰ ثانیه۴۳۰۰ درجه۹

رسیدن به دقت 
 - ثانیه۱۲۸۷۰ ثانیه۶۹۰۰ درجه۴

 
 یکنترل یها سطح زر نمودار تلاش )٣جدول 
 LQRکننده  کنترل PDکننده  کنترل DIکننده غیرخطی  کنترل محور
 ١٨ ٢٤ x ۲۲محور 
 ١٣ ٢٥ ٢٠ yمحور 
 ٢٧ ٣٥ ٣٢ zمحور 

 
 گیری یجهو نت یبند جمع -۵

 DIرخطی یتاکنون کنترل غشده،  با توجه به مطالعه آماری انجام
 طراحی سییبا عملگرهای مغناط شده تحریک ایه برای ماهواره

، طراحی و پایداری DIاست. لذا در این مقاله، قانون کنترلی نشده 
مجانبی فراگیر آن برای مساله مورد نظر اثبات شد و عملکرد این 

های کلاسیک و  کننده کنترلتوسط مقایسه نتایج آن با کننده  کنترل
این منظور، معادلات دینامیک گرفت. برای  مورد ارزیابی قرار بهینه

سازی،  و سینماتیک یک ماهواره بسط داده شد و پس از خطی
سازی کنترل  نیز طراحی شدند. شبیه PD ،LQRقوانین کنترل 

سازی مدار ماهواره و درنظرگرفتن  وضعیت ماهواره، با مدل
ای، با این قوانین کنترلی انجام  طور لحظه اغتشاشات محیطی به

 گرفت. 

سازی، دقت کنترل وضعیت توسط  ه به نتایج حاصل از شبیهبا توج
 LQRکننده  دینامیک غیرخطی نسبت به کنترل قانون کنترل وارون

% افزایش دقت). دقت ۵۰طور چشمگیری بهتر است (حدود  به
در مقایسه با دینامیک  وارونکننده  کنترل وضعیت حاصل از کنترل

زمان درجه)، اما ۴( ، تقریباً همانند هم بودهPDکننده  کنترل
تر است  سریع PDکننده  همگرایی حدود یک دور مداری از کنترل

کاهش زمان همگرایی در  .% کاهش زمان همگرایی)۴۵(حدود 
نسبت به روش  DIحالی اتفاق افتاده که مصرف انرژی در روش 

PD  شایان ذکر است که سیستم ۱۲کمتر بوده است (حدود .(%
راحتی به سایر  توان به حقیق را میشده در این ت کنترل طراحی

ها اعمال کرد. برای این منظور کافی است تا مشخصات  ماهواره
 ها اصلاح شوند. کننده ها و پارامترهای تنظیم کنترل ماهواره

 
 در نحوی به که گرامی همکاران و دوستان کلیه از :قدردانی و تشکر

  شود. می قدردانی صمیمانه داشتند، نقش پژوهش این
 یا کامل طور (به دیگری نشریه در تاکنون مقاله این :اخلاقی تاییدیه
 چاپ یا بررسی برای همچنین است. نرسیده چاپ به آن) از بخشی

 مقاله، علمی محتویات ضمناً  است. نشده ارسال دیگری نشریه به
 بر نتایج اعتبار و صحت و بوده نویسندگان علمی فعالیت حاصل
  است. نویسندگان عهده

 ها سازمان با منافعی تعارض گونه هیچ حاضر مقاله :منافع ارضتع
 شده اخذ صلاح ذی مراجع از آن انتشار مجوز و ندارد اشخاص و

  است.
 نگارنده اول)، (نویسنده خانی عارف حامد :نویسندگان سهم

 ؛)%۷۰( بحث آماری/نگارنده گراصلی/تحلیل مقدمه/پژوهشگر
 شناس/پژوهشگر روش دوم) (نویسنده ساداتی سیدحسین

 سوم)، (نویسنده شهروی مرتضی ؛)%۲۰( آماری گرکمکی/تحلیل
 %)۱۰( آماری گرکمکی/تحلیل پژوهشگر

 صنعتی دانشگاه پژوهش و آموزش توسط پژوهش این :مالی منابع
 است. شده حمایت اشتر مالک

 
 نوشت پی -۶
H ای  اندازه حرکت زاویه(kgm2s-1) 
I  ماتریس ممان اینرسی(kgm2) 

K های کنترلی  بهره 
𝑚𝑐  (Am2)سیگنال کنترلی جدید  
𝑀  دوقطبی مغناطیسی(Am2) 
𝑟 (کیلومتر) شعاع مداری 
𝐵 (تسلا) بردار میدان مغناطیسی زمین 

[𝐵] (تسلا) ماتریس میدان مغناطیسی زمین 
𝑇 متر) گشتاور (نیوتون 
𝑞 کواترنیون 

 علایم یونانی
𝜙𝜙 (درجه) زاویه رول 
𝜃𝜃 (درجه) زاویه پیچ 
𝜓𝜓 (درجه) زاویه یاو 
𝜔𝜔 ای  سرعت زاویه(rads-1) 
𝜔𝜔0  (rads-1)ای مداری  سرعت زاویه 
µ  ثابت گرانش(km3s-2) 

 ها بالانویس
B  دستگاه بدنی 
I  دستگاه اینرسی 

OR دستگاه مداری 
 ها زیرنویس

B دستگاه بدنی 
OR دستگاه مداری 
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