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Riccati equation and power series expansion of Riccati methods [6] Adaptive LQR 
stabilization control of reaction wheel for satellite systems. Proceedings of the 14th 
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Maneuvering with the highest speed and low power has always been a challenge to design a 
satellite and spacecraft control system. In this paper, apart from the complexity of modeling 
actuators, different control methods were used to control the satellite attitude in the presence of 
uncertainties and disturbances in satellites, in order to obtain an explicit response to minimize 
the EULERINT criterion. The EULERINT criterion is the integral of the Euler angles between 
the body axes and the target around Euler’s axis over time and somehow interprets the speed 
of the satellite maneuver in the three control axes. First, using the proportional-derivative 
control, the comparison of the EULERINT criterion in the application of different kinematic 
representations (Euler, quaternion vectors and direction cosine matrix equations) in linear 
and nonlinear models of the satellite was carried out. Then the comparison of the EULERINT 
criterion between the different methods was presented using the quaternion kinematic, which 
has the least amount of EULERINT, through changing the proportional-derivative controller to 
linear-quadratic regulator controllers, pole placement, adaptive, fuzzy, and adaptive-fuzzy. The 
comparison was conducted to achieve the best control method in terms of frequency response, 
the lowest EULERINT and the least control effort to control the attitude of the satellite in the 
presence of disturbance and uncertainty.
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  PhD *یمحمد نواب
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  چکيده

های مطرح ترین دقت، سرعت و کمترین توان همواره از چالشانجام مانور با بیش
 ها و فضاپیماها بوده است. در این مقالهدر زمینه طراحی سیستم کنترل ماهواره

 ازیسمدل پیچیدگیاز  دوربه ماهواره وضعیت کنترل برای کنترلی هایروش انواع
 مقایسه هاماهواره در موجود اغتشاشات و قطعیت عدم عملگرها ولی در حضور

کردن معیار اولرینت به دست آید که این معیار شد تا پاسخی صریح برای کمینه
انتگرال زاویه اویلر بین دستگاه بدنی و هدف، حول محور اویلر در طول زمان و 

ی تفسیری از سرعت عملکرد و خطای وضعیت ماهواره در هر سه محور نوعبه
قایسه یر، مگمشتق -از کنترل تناسبی ابتدا با استفاده شود.می محسوبکنترلی 

معیار اولرینت در اعمال روابط سینماتیکی مختلف (معادلات نرخی اویلر، معادلات 
بردارهای کواترنیون و معادلات ماتریس کسینوس هادی) به مدل خطی و غیرخطی 
ماهواره انجام شد و سپس با استفاده از روابط سینماتیک کواترنیون که کمترین 

به  گیرمشتق -تناسبیکننده اولرینت را داشت، با تغییر کنترلمقدار 
، فازی و تطبیقی قطب، جایابی کننده مربعی خطی،های بهینه تنظیمکنندهکنترل
های مختلف پرداخته شد تا فازی به مقایسه معیار اولرینت بین روش -تطبیقی

مترین اولرینت و کرفتار فرکانسی پاسخ، کمترین میزان معیار  ازلحاظبهترین روش 
 ه دستبتلاش کنترلی برای کنترل وضعیت ماهواره و مقابله با اغتشاش و نامعینی 

  آید. 
  هاهکنندفازی، مقایسه کنترل -کنترل وضعیت ماهواره، اولرینت، تطبیقیها: واژهکلید
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  مقدمه -۱

ترین وظیفه سیستم توان مهممانور یا حفظ وضعیت در ماهواره را می
	,1]دانست ماهوارهکنترل  و مطالعات فراوانی بر روی انواع  [2
ی به معیارهای مختلفی برای بهتر ابیدستهای کنترلی برای روش

کمینه کردن مقدار معیار  .[3]انجام شدن این کنترل انجام گرفته است
نت (اولرینت حاصل انتگرال زاویه اویلر در طول مانور وضعیت اولری

در ماهواره باعث کاهش مسیر 	]4[حول محور اویلر فرض شده است)
زایشی اف ریتأثشود که ضمن افزایش سرعت در عملکرد انجام مانور می

 های کنترلی برایکمی در تلاش کنترلی دارد. با بررسی انواع روش
ی عملگرها و زیر سازمدلی دگیچیپ از دورهبکنترل وضعیت ماهواره 

های مختلف موجود در ماهواره، انتخاب اولیه مناسبی برای سیستم
شود. در تعدادی از مقالات به حداقل کردن معیار اولرینت ایجاد می

 به ]6[مرجع .]5[است شدهپرداختههای کنترلی مقایسه برخی از روش
و گیر نتگرالا گیرمشتق ناسبیت شدهمیتنظ کنندهکنترل یک مقایسه
	LQR (Linerتطبیقی مدل مرجع  کنترل یک Quadratic	

Regulator) گیر انتگرال گیریمشتق تناسبی کنندهکنترل یک و
است که  پرداخته ماهواره روی بر LQRحلقه  یک توسط شدهمیتنظ

گزارش کرده  نرمالریغیک رفتار مناسب و نرم را بعد از یک ورودی 
 گیرتناسبی انتگرل کنترل پیشرفته آزاد مدل یک ]7[ر مرجعاست. د
و یک  (PID	Derivative;	Integral	Proportional) گیرمشتق

با هم  Regulator)	Quadratic	Liner	LQI (Integralکنترل 
معرفی شده مشخصات بهتری  LQI کنندهاند که کنترلمقایسه شده

رجع در حضور اغتشاشات، م یهافرمانعملکرد و دنبال کردن  ازنظر

 ریگانتگرال ریگتناسبی مشتقنویز و عدم قطعیت در مقایسه با کنترل 
و یک  ریگانتگرال ریگتناسبی مشتق کنندهیک کنترل ]8[دارد. در مرجع

تطبیقی مدل مرجع برای کنترل وضعیت استفاده شده  کنندهکنترل
	Reference	MRAC (Modelدهد که نشان می تینها دراست و 

Adaptive	Control)  در مقابل نویز مقاومت بیشتری دارد. یکی از
های مناسب برای کنترل وضعیت فضاپیما و یا سایر کنندهکنترل
عملکرد یک  ]11[در مرجع .]10	,9[ها کنترل گام به عقب استپرنده
کنترل  حالت کشویی برای کنندهگام به عقب و یک کنترل کنندهکنترل

ام به گ کنندهروتور استفاده شده است که در آخر کنترلوضعیت کواد
دو روش  ]12[ها پیشنهاد شده است. در مرجععقب برای ادامه فعالیت

اس ها بر اسکنترلی در مدل کوادروتور مقایسه شده است که این روش
ها باشد و عملکرد آنسازی پسخوراند و کنترل گام به عقب میخطی

ی گام رخطیغ کنندهیک کنترل ]13[در مرجع .با هم مقایسه شده است
 LQRو  یرگگیر انتگرالتناسبی مشتق کنندهبه عقب با یک کنترل

دهد تکنیک لیاپانوف استفاده شده مقایسه شده است که نشان می
گام به عقب پایداری را تضمین کرده و عملکرد بهتری  کنندهدر کنترل

 کنترل یک ]14[مرجع هد. دردرا نیز نسبت به دو روش دیگر نشان می
 که افتهیتوسعه فازی بهره یبندجدول گیرمشتقگیر انتگرال تناسبی

 کنترل عملکرد فازی و با استفاده از خطا و نرخش منطق اساس بر
PID فازی مدل اساس بر ]15[مرجع در. گردید است، ارائه داده ارتقا را 

 که ستا شده ارائه کنترل فازی سیستم یک سوگنو طراحی -تاکاگی
در نظر گرفته  سیستم برای فازی دینامیک مدل یک روش این در
 ننده،ککنترل طراحی برای سازیبهینه روش کیاز با استفاده  و شده

 کنترل یک از ]16[مرجع در همچنین. سیستم را کنترل کرده است
 اربسی هواپیمای یک وضعیت کنترل برای بهره یبندجدول فازی

 در ار کنترل مناسب این عملکرد که شده است ادهاستف پذیرانعطاف
 تداده اس نشان معمول بهره یبندجدول یابیانهیم هایمقابل کنترل

 برای. تاس سیستم در نامعینی مقابل در روش این کارایی گربیان که
 و ژیروسکوپ کنترل ممنتوم در پایه اصطکاکوجود  با کنترل مدل

 تطبیقی نوعی کنترل ]17[مرجع در ماهواره اینرسی نامعینی ممان
 انجام خوبی به مجانبی ردیابی دهدمی نشان که است شده ارائه
 مقالات ترکیب دو کنترل تطبیقی و فازی را با عنوان از برخی. شودمی

 در ]19[غیرمستقیم و ]18[مستقیم فازی -تطبیقی کنترل اعمال
 مرجع لمد فازی -تطبیقی ایده کنترل اما اندکرده بررسی ماهواره
 است مرجع مدلسازی فازی مورد در مقاله این در انتهای شده معرفی
 طقمن لهیوسبهمرجع  مدل رفتار کنندهمشخص پارامترهای آن در که

 مدل مرجع عملکردارتقاء  هدف اینجا در پس شود،می محاسبه فازی
	 .است

لر یدر این مقاله با استفاده از معیار اولرینت که از انتگرال زاویه او
های شود به مقایسه روشحول محور اویلر در طول زمان محاسبه می

مختلف پرداخته شد. با توجه به اینکه زاویه اویلر اختلاف زاویه بین 
وضعیت موجود و هدف است، پس انتگرالش، تفسیر سرعت انجام 
مانور و یا خطای وضعیت در طول زمان محسوب شده که با توجه به 

ی سرعت خوببهبین هر وضعیت، این معیار تعامد تبدیل موجود 
دن کند. البته کمینه کرعملکرد در هر سه کانال کنترلی را بررسی می

این معیار کمی در تقابل با کمینه کردن تلاش کنترلی است که در 
 اب توان رسید. ابتداهای کنترلی به موازنه مناسبی میبرخی از روش

 اولرینت معیار مقایسه ،گیرتقمش -تناسبی کنندهکنترل از استفاده
 اویلر، نرخی معادلات( ]20[مختلف سینماتیکی روابط اعمال در

 ]4[هادی کسینوس ماتریس معادلات و کواترنیون بردارهای معادلات
 سپس و شد انجام آزادی درجه سه ماهواره غیرخطی و خطی مدل به
 اولرینت مقدار کمترین که کواترنیون سینماتیک روابط از استفاده با
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 بهگیر مشتق -تناسبی کنندهکنترل تغییر با داشت، را
 -تطبیقی، فازی و تطبیقی قطب، جایابی ،LQR هایکنندهکنترل
 تا شد پرداخته مختلف روش بین اولرینت معیار مقایسه به فازی
 رینتاول معیار میزان کمترین و مسیر نوسانات لحاظ از روش بهترین
  آید. دست به هماهوار وضعیت کنترل برای

  
  معادلات -۲
  معادلات دینامیک و سینماتیک اویلر -۲-۱

 وایایز خطای وسیلهبه ماهواره وضعیت کنترل و سازیدر ابتدا شبیه
 رخطیغی و خطی سینماتیک و دینامیک معادلات از استفاده با اویلر
 دینامیک خطی معادلات از استفاده با اول مرحله در .شودمی انجام
 اویلر، زوایای خطای کنترلی قانون ترینساده و کسینماتی و

 اب اویلر سینماتیک معادلات .پذیرفت انجام ماهواره سازیشبیه
݌ صورتبه زوایا بودن کوچک فرض ൌ ሶ߮ , ݍ ൌ ሶߠ , ݎ ൌ ሶ߰ تقریب 
سازی دینامیک سه درجه وضعیت و برای شبیه ]4[شودمیزده 

  .شده است فادهتاس ١ ماهواره از معادلات خطی

)١(  
ௗܶ௫ ൅ ௖ܶ௫ ൌ ௫ܫ ሷ߮
ௗܶ௬ ൅ ௖ܶ௬ ൌ ሷߠ௬ܫ

ௗܶ௭ ൅ ௖ܶ௭ ൌ ௭ܫ ሷ߰
	

,߮در معادلات بالا  ,ߠ  ܶممان اینرسی ماهواره و  ܫزوایای اویلر،  ߰
برای کنترل وضعیت گشتاورهای کنترلی و اغتشاشی هستند. 

  .دشواستفاده می ٢ ماهواره از معادلات
)٢(  

௖ܶ௫ ൌ ݇௫ሺ߮௖௢௠ െ ߮ሻ ൅ ݇௫ௗ ሶ߮ ൌ ݇௫߮ா ൅ ݇௫ௗ ሶ߮
௖ܶ௬ ൌ ݇௬ሺߠ௖௢௠ െ ሻߠ ൅ ݇௬ௗߠሶ ൌ ݇௬ߠா ൅ ݇௬ௗߠሶ

௖ܶ௭ ൌ ݇௭ሺ߰௖௢௠ െ ߰ሻ ൅ ݇௭ௗ ሶ߰ ൌ ݇௭߰ா ൅ ݇௭ௗ ሶ߰
		

	Proportional) گیرمشتق -ایب کنترل تناسبیبرای محاسبه ضر
Derivative;	PD) شودکه در زیر آمده استفاده می ۳ از روابط.  

)٣(	

ܫ ሷ߮ ൌ ݇ሺ߮௖௢௠ െ ߮ሻ ൅ ݇ௗ ሶ߮ →
ఝ

ఝ೎೚೘
ൌ ௞ ூ⁄

௦మିሺ௞೏/ூሻ௦ା௞/ூ
→

ఝ
ఝ೎೚೘

ൌ ௞ ூ⁄
௦మିሺ௞೏/ூሻ௦ା௞/ூ

ൌ ఠ೙మ

௦మାଶకఠ೙௦ାఠ೙మ

⇒ ሼ݇ ൌ ߱௡
ଶܫ

⇒ ሼ݇ௗ ൌ െ ܫ௡߱ߦ2

  

استفاده شد که در  ۴برای به دست آوردن خطای اولرینت از معادلات 
زاویه اویلر برای چرخش حول محور اویلر برای انتقال  ߙ این معادله
  .دستگاه است

)٤(  cosሺߙሻ ൌ ଵ
ଶ
ሺ݁ܿܽݎݐሺܣாሻ െ 1ሻ

ݐ݊݅ݎ݈݁ݑ݁ ൌ ׬ ߙ ݐ݀
		

استفاده  ۵از رابطه  ۴در معادلات  ாܣ برای به دست آوردن ماتریس
  .است هشد
)٥(  ሾܣாሿ ൌ ሾܣௌሿሾ்ܣሿ்		

با  ௌܣو ماتریس وضعیت ماهواره  ்ܣماتریس هدف  ۵در رابطه 
ایای اویلر به ماتریس انتقال که برای تبدیل زو ۶استفاده از رابطه 
  آید.می است به دست

)٦(	
ܣ ൌ ቎

ܿሺߠሻܿሺ߰ሻ
െܿሺ߶ሻݏሺ߰ሻ ൅ ሻܿሺ߰ሻߠሺݏሺ߶ሻݏ
ሺ߰ሻݏሺ߶ሻݏ ൅ ܿሺ߶ሻݏሺߠሻܿሺ߰ሻ

	

ܿሺߠሻݏሺ߰ሻ െݏሺߠሻ
ܿሺ߶ሻܿሺ߰ሻ ൅ ሺ߰ሻݏሻߠሺݏሺ߶ሻݏ ሻߠሺ߶ሻܿሺݏ
െݏሺ߶ሻܿሺ߰ሻ ൅ ܿሺ߶ሻݏሺߠሻݏሺ߰ሻ ܿሺ߶ሻܿሺߠሻ

቏	

ሺܽሻܿمنظور از  ۶ رابطهدر  ൌ cosሺܽሻ , ሺܽሻݏ ൌ sin	ሺܽሻ .با  است
,߮جایگذاری  ,ߠ ,߮) و با جایگذاری ்ܣهدف، ماتریس ( ߰ ,ߠ ߰ 

  آید.) به دست میௌܣماتریس ( ۶وضعیت ماهواره در رابطه 
 سازیهای مختلف یک مورد شبیهبرای مقایسه اولرینت در روش

ݔܫهای ماهواره آن ممان اینرسیارائه شده است که در  ൌ
1000, ݕܫ ൌ 500, ݖܫ ൌ 700ሺ݇݃. ݉2ሻ  است و گشتاورهای

1nفرکانس حلقه بسته  کنترلی هیچ محدودیتی ندارند.   و
1میرایی حلقه بسته   هایشده، بهرهاست. با ضرایب اینرسی داده 

  ذکر شده است. ۷نرخی در رابطه ی و تناسب

௫ܭ  )٧( ൌ 1000, ௫ௗܭ ൌ െ2000,ܭ௬ ൌ 500,
௬ௗܭ ൌ െ1000, ௭ܭ ൌ 700, ௭ௗܭ ൌ െ1400  

ای فرمان سازی این روش بر روی ماهواره برای زواینتیجه پیاده
݉݋ܿ߰ کوچک اویلر ൌ െ6∘, ݉݋ܿߠ ൌ െ4∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 4∘ 

  .شودمی ١ نمودارورت صبه
  

پله زوایای اویلر برای مدل خطی با استفاده از قانون کنترل  پاسخ )١ نمودار
௖௢௠߰ :برای زوایای گیرمشتق -تناسبی ൌ െ6∘, ௖௢௠ߠ ൌ െ4∘, ߮௖௢௠ ൌ 4∘  

  
مقدار اولرینت در این حالت (مدل خطی، زوایا کوچک فرمان و کنترل 

	.شد ٢/١٦) برابر گیرتقمش -تناسبی
برای بررسی اندازه معیار اولرینت در زوایای بزرگ فرمان با استفاده از 

شده در این قسمت، از مدلی طراحی گیرمشتق -تناسبیکنترل 
غیرخطی استفاده شد که در آن دینامیک و معادلات سینماتیک 

معادلات سینماتیکی بر اساس مدل  سیستم غیرخطی است.
	.]4[شودمی ٨ادلات صورت معبه

)٨(  
ሶߠ ൌ ሺ݌sinሺ߰ሻ ൅ cosሺ߰ሻሻ/cosሺ߮ሻݍ

ሶ߮ ൌ ሺ݌cosሺ߰ሻ ൅ sinሺ߰ሻሻݍ
ሶ߰ ൌ ሺ݌sinሺ߰ሻ ൅ cosሺ߰ሻሻtanሺ߮ሻݍ ൅ ݎ

		

  .است ۹صورت معادلات معادلات دینامیک سیستم به

)٩(	
௖ܶ௫ ൌ ௫ܫ ሶ߱ ௫ ൅ ߱௬߱௭ሺܫ௭ െ ௬ሻܫ
௖ܶ௬ ൌ ௬ܫ ሶ߱ ௬ ൅ ߱௫߱௭ሺܫ௫ െ ௭ሻܫ
௖ܶ௭ ൌ ௭ܫ ሶ߱ ௭ ൅ ߱௫߱௬ሺܫ௬ െ ௫ሻܫ

 

ای ماهواره در دستگاه اینرسی، تفسیر شده سرعت زاویه߱ ، ۹در رابطه 
رل که مسئله در اینجا تنها کنتینادر دستگاه بدنی است. با توجه به 

را در دستگاه اینرسی فرض کرد  هاتوان همه سرعتوضعیت است می
  آمده است. ۱۰که در رابطه 

)١٠(	൥
߱௫
߱௬
߱௭
൩ ൌ ቈ
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 ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــی نیحس شهرامی و محمد نواب ۲۸۹۸

   ۱۳۹۸ آذر، ۱۲، شماره ۱۹دوره                                                                                                                                                        مدرس                             ی مکانیک پژوهشی مهندس -ماهنامه علمی

ت خطای زوایای اویلر نیز در این حال گیرمشتق -تناسبیقانون کنترل 
  .شوداصلاح می ۱۱صورت معادله به

)١١(  
௖ܶ௫ ൌ ݇௫ሺ߮௖௢௠ െ ߮ሻ ൅ ݇௫ௗ݌
௖ܶ௬ ൌ ݇௬ሺߠ௖௢௠ െ ሻߠ ൅ ݇௬ௗݍ
௖ܶ௭ ൌ ݇௭ሺ߰௖௢௠ െ ߰ሻ ൅ ݇௭ௗݎ

	

مشاهده  ٢ نمودارسازی این سیستم را در نتایج حاصل از شبیه
  .کنیدمی

  

  
 -بیتناسپله زوایای اویلر برای مدل خطی با استفاده از کنترل  پاسخ )٢ نمودار
݉݋ܿ߰ :برای زوایای گیرمشتق ൌ െ60∘, ݉݋ܿߠ ൌ െ40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  

  
میزان معیار اولرینت برای این حالت (مدل غیرخطی، زوایا بزرگ 

  شد. ۷/۲۷۵برابر  ) گیرمشتق -فرمان و کنترل تناسبی
  معادلات سینماتیک کسینوس هادی ۲-۲

 ،مدلکسینوس هادی برای معادلات سینماتیک  از در این قسمت
  شود.استفاده می ۱۲ابط طبق رو

)١٢(  

ܣ݀
ݐ݀

ൌ ሾߗሿሾܣሿ

ሾߗሿ ൌ ቎
0 ௭ݓ െݓ௬

െݓ௭ 0 ௫ݓ
௬ݓ െݓ௫ 0

቏
 

است که در قسمت قبل  ௌܣ همان ماتریس ܣ در این اینجا ماتریس
  استفاده شد. ாܣبرای محاسبه ماتریس 

یعنی قانون خطای  ۱۳برای محاسبه گشتاورهای کنترلی از رابطه 
شود و ماتریس کسینوس هادی که در زیر آمده است استفاده می

ضرایب کنترل در این قانون کنترل همان ضرایب کنترل قسمت قبل 
  .است

)١٣(	௖ܶ௫ ൌ ݇௫ܽଷଶா ൅ ݇௫ௗ݌
௖ܶ௬ ൌ ݇௬ܽଵଷா ൅ ݇௬ௗݍ
௖ܶ௭ ൌ ݇௭ܽଶଵா ൅ ݇௭ௗݎ

	

  هستند. ாܣ های ماتریسالمان ௜௝ாܽعبارات 
با استفاده از رابطه سینماتیک کسینوس هادی پاسخ مدل ماهواره 

های پله برای زوایای بزرگ و کوچک فرمان و میزان اولرینت به ورودی
   .شودبررسی می
مقدار اولرینت  .پاسخ ماهواره به زوایای فرمان کوچک است ۳ نمودار
 -تناسبیاین حالت (مدل خطی، زوایا کوچک فرمان و کنترل  در

   .شد ٣/١٨) برابر گیرمشتق
میزان معیار  .پاسخ ماهواره به زوایای فرمان بزرگ است ۴ نمودار

اولرینت برای این حالت (مدل غیرخطی، زوایا بزرگ فرمان و کنترل 
  شد. ٥/١٦١ ) گیرمشتق -تناسبی

  
ی اویلر برای مدل خطی با استفاده از قانون کنترل پله زوایا پاسخ )٣ نمودار
݉݋ܿ߰ :برای زوایای گیرمشتق -تناسبی ൌ െ6∘, ݉݋ܿߠ ൌ െ4∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 4∘  

  

 -بیتناسپله زوایای اویلر برای مدل خطی با استفاده از کنترل  پاسخ )٤ نمودار
݉݋ܿ߰ :برای زوایای گیرمشتق ൌ െ60∘, ݉݋ܿߠ ൌ െ40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  

  
  عادلات سینماتیک بردار کواترنیونم -۲-۳

به بردار  ۱۴در این قسمت معادلات سینماتیک مدل طبق روابط 
  کند.میتغییر کواترنیون 

)١٤(	

݀
ݐ݀
௦ݍ ൌ .5ሾߗ′ሿݍ௦

ሾߗ′ሿ ൌ

ۏ
ێ
ێ
ێ
ۍ
0 ߱௭ െ߱௬ ߱௫

െ߱௭ 0 ߱௫ ߱௬
߱௬ െ߱௫ 0 ߱௭
െ߱௫ െ߱௬ െ߱௭ 0 ے

ۑ
ۑ
ۑ
	ې

قانون کنترل برای بردار بردار وضعیت ماهواره است.  ௦ݍ، ۱۴در رابطه 
  .صورت زیر استبه ۱۵معادله طبق خطای کواترنیون 

)١٥(  
௖ܶ௫ ൌ 2݇௫ݍଵாݍସா ൅ ݇௫ௗ݌
௖ܶ௬ ൌ 2݇௬ݍଶாݍସா ൅ ݇௬ௗݍ
௖ܶ௭ ൌ 2݇௭ݍଷாݍସா ൅ ݇௭ௗݎ

 

بردار خطای کواترنیون است که با استفاده از  ாݍ ، بردار۱۵در معادله 
  .آیددست میبه  ۱۶رابطه 

ாݍ  )١٦( ൌ ൦

ସ்ݍ ଷ்ݍ െ்ݍଶ ଵ்ݍ
െ்ݍଷ ସ்ݍ ଵ்ݍ ଶ்ݍ
ଶ்ݍ െ்ݍଵ ସ்ݍ ଷ்ݍ
െ்ݍଵ െ்ݍଶ െ்ݍଷ ସ்ݍ

൪ ൦

െݍ௦ଵ
െݍ௦ଶ
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  ۲۸۹۹ ماهواره یبرا نتیاولر اریبر اساس مع یفاز یقیکننده تطبکنترل یطراحـــــــــــــــــــــــــــــــــــــ ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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 ۱۷از رابطه که ماتریس هدف است  ்ݍ و ۱۴از رابطه  ௦௜ݍ ۱۶در رابطه 
  .شودمحاسبه می

)١٧(  
்ݍ ൌ

൦

sሺ߶௖/2ሻcሺߠ௖/2ሻcሺ߰௖/2ሻ െ cሺ߶௖/2ሻsሺߠ௖/2ሻsሺ߰௖/2ሻ
cሺ߶௖/2ሻsሺߠ௖/2ሻcሺ߰௖/2ሻ ൅ sሺ߶௖/2ሻcሺߠ௖/2ሻsሺ߰௖/2ሻ
cሺ߶௖/2ሻcሺߠ௖/2ሻsሺ߰௖/2ሻ െ sሺ߶௖/2ሻsሺߠ௖/2ሻcሺ߰௖/2ሻ
cሺ߶௖/2ሻcሺߠ௖/2ሻcሺ߰௖/2ሻ ൅ sሺ߶௖/2ሻsሺߠ௖/2ሻsሺ߰௖/2ሻ

൪ 

  
ሺܽሻܿمنظور از  ۱۷در رابطه  ൌ cosሺܽሻ, ሺܽሻݏ ൌ sinሺܽሻ .است  

ாሿܣሾ برای محاسبه اولرینت باید ماتریس ൌ ሾܣௌሿሾ்ܣሿ்  محاسبه
استفاده  ۶رابطه  از ்ܣ و ௌܣ هایشود که برای محاسبه ماتریس

  .کنیممی
)١٨(  

ሻݍሺܣ ൌ

቎
ଵଶݍ െ ଶଶݍ െ ଷଶݍ ൅ ସଶݍ 2ሺݍଵݍଶ ൅ ସሻݍଷݍ

2ሺݍଵݍଶ െ ସሻݍଷݍ െݍଵଶ ൅ ଶଶݍ െ ଷଶݍ ൅ ସଶݍ
2ሺݍଵݍଷ ൅ ସሻݍଶݍ 2ሺݍଶݍଷ െ ସሻݍଵݍ

		

											
2ሺݍଵݍଷ െ ସሻݍଶݍ
2ሺݍଶݍଷ ൅ ସሻݍଵݍ

െݍଵଶ െ ଶଶݍ ൅ ଷଶݍ ൅ ସଶݍ
቏	

با استفاده از رابطه سینماتیک بردار کواترنیون پاسخ مدل ماهواره به 
های پله برای زوایای بزرگ و کوچک فرمان و میزان اولرینت ورودی

  .شودبررسی می
شود می ١ نمودارمطابق  دقیقاً در حالت فرمان زوایای کوچک رفتار 

(مدل خطی، زوایا کوچک  مجدد لرینت در این حالتمقدار اوکه 
پاسخ  ۵ نمودار .شد ٢/١٦) برابر گیرمشتق -تناسبیفرمان و کنترل 

  .ماهواره به زوایای فرمان بزرگ است
  

 -بیتناسپله زوایای اویلر برای مدل خطی با استفاده از کنترل  پاسخ )٥ نمودار
݉݋ܿ߰ :برای زوایای گیرمشتق ൌ െ60∘, ݉݋ܿߠ ൌ െ40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  

  
میزان معیار اولرینت برای این حالت (مدل غیرخطی، زوایا بزرگ 

  شد. ١/١٥٦ برابر ) گیرمشتق -تناسبیفرمان و کنترل 
با توجه به حداقل بودن میزان اولرینت با استفاده از معادلات 

ه و ماهوار سینماتیکی و بردار خطای کواترنیون در کنترل وضعیت
عدم وجود نوسان در کنترل ماهواره، در ادامه این مقاله با استفاده از 
همین معادلات سینماتیک ولی با اعمال انواع کنترل مدرن در کنترل 

  پردازیم.وضعیت ماهواره، به بررسی پاسخ مدل می

	LQRکنترل  -۳
 یکاتیابتدا باید معادله ر ]LQR ]21 بهینه برای استفاده از روش کنترل

، ܤ و ܣ تشکیل و حل شود که به دلیل ثابت بودن ماتریس مشخصه
	ت.اس ١٩صورت معادله شود که بهمعادله ریکاتی جبری می

்ܲܣ  )۱۹( ൅ ܣܲ ൅ ܳ െ ்ܲܤଵିܴܤܲ ൌ 0
݇ ൌ ܴିଵ்ܲܤ

 

,ܴ، ۱۹در رابطه   در نظر گرفتنبا های وزنی هستند. ماتریس ܳ
   شود.می، معادله ریکاتی حل ٢٠جود در روابط های موماتریس

)۲۰(	
ܣ ൌ ቂ0 1

0 0ቃ , ܤ ൌ ൤ ൨ܫ/01

ܳ ൌ ൤ݍଵ 0
0 ଶݍ

൨ , ݌ ൌ ቂ
ଵଵ݌ ଵଶ݌
ଵܲଶ ଶܲଶ

ቃ , ܴ ൌ ݎ
 

حاصل  ٢١معادله  ،در معادله ریکاتی ۲۰های با قرار دادن ماتریس
  .شودمی

)۲۱(  

ۏ
ێ
ێ
ۍ ଵݍ െ

ଵଶଶ݌

ଶܫݎ
ଵଵ݌ െ

ଶଶ݌ଵଶ݌
ଶܫݎ

ଵଵ݌ െ
ଶଶ݌ଵଶ݌
ଶܫݎ

ଵଶ݌2 ൅ ଶݍ െ
ଶଶଶ݌

ଶܫݎ ے
ۑ
ۑ
ې
ൌ 0 

فضای حالت ماهواره  از طرفی با تشکیل معادلات حلقه بسته
  شود.نتیجه می ٢٢معادلات 

)۲۲(  ሶܺ ൌ ሾܣ െ ሿܺ݇ܤ ൌ ሾܣ െ 	ሿ்ܺܲܤଵିܴܤ
، معادله مشخصه ٢٠های رابطه دادن ماتریس که مجدداً با قرار

  .آیددرمی ٢٣ صورت معادلهسیستم به

ܫܵ|  )۲۳( െ ܣ ൅ |݇ܤ ൌ ܵଶ ൅
ଶଶ݌
ଶܫݎ

ݏ ൅
ଵଶ݌
ଶܫݎ

 
߱یابی به فرکانس طبیعی برای دست ൌ ߦو ضریب میرایی  1 ൌ 1 
 هطبق رابطܲ  های ماتریسکه المان شده استاستفاده  ٢٣از معادله 

  .آیدبه دست می ٢٤

)۲۴(  ܵଶ ൅
ଶଶ݌
ଶܫݎ

ݏ ൅
ଵଶ݌
ଶܫݎ

ൌ ܵଶ ൅ ݏ2 ൅ 1 →

→ ଵଶ݌ ൌ ,ଶܫݎ ଶଶ݌ ൌ ଶܫݎ2
 

های های ماتریسالمان ٢٣و  ٢١در مرحله بعد با استفاده از معادله 
,ܴوزنی    .آیدبه دست می ܳ

)۲۵(  
1ݍ
ݎ
ൌ ,2ܫ

2ݍ
ݎ
ൌ  2ܫ2

با فرض  ٢٥طبق رابطه 
1

2ܫ
ൌ   .شودصورت زیر میبه ܳماتریس  ݎ

)۲۶(  ܳ ൌ ቂ1 0
0 2ቃ 

شود می ١ نمودارمطابق  دقیقاً در حالت فرمان زوایای کوچک رفتار 
(مدل خطی، زوایا کوچک  مجدد مقدار اولرینت در این حالتکه 

  .شد ٢/١٦ ) برابرLQRفرمان و کنترل 
زوایای بزرگ  درشده این قسمت طراحی LQRبرای اعمال کنترل 

دیل ای تبکواترنیون بر بردار و خطیغیردینامیک معادلات فرمان، از 
و برای به دست آوردن بردار خطا نیز از  شودها استفاده میسرعت

  شود.مشاهده می ٢٧ابط وکه در ر شدهبردار خطای کواترنیون استفاده 

)۲۷(  
ሶܺ ൌ ሾܣ െ ሿሾܺ݇ܤ െ ሿ݉݋ܿܺ

ሾܺ െ ሿ݉݋ܿܺ ൌ ቂ
െ24ܧݍ݅ܧݍ
ܺ21 െ 0 ቃ

 

شد  ٥ نمودارسازی مدل غیرخطی پاسخ زمانی دقیق مشابه در شبیه
(مدل غیرخطی، زوایا  مجدد میزان معیار اولرینت برای این حالتو 

 شد که برابر کنترل تناسبی ١/١٥٦) برابر LQRبزرگ فرمان و کنترل 
به  PDو  LQRبودن میزان اولرینت در کنترل یکسان  گیر بود.مشتق

ده در کننرفتار فرکانسی هر دو کنترل دلیل یکسان در نظر گرفتن
  طراحی است.
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 ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــی نیحس شهرامی و محمد نواب ۲۹۰۰

   ۱۳۹۸ آذر، ۱۲، شماره ۱۹دوره                                                                                                                                                        مدرس                             ی مکانیک پژوهشی مهندس -ماهنامه علمی

  کنترل جایابی قطب -۴
ماهواره و با استفاده از  یدر این مرحله با استفاده از دینامیک خط

  شود.کنترل جایابی قطب، کنترل وضعیت ماهواره انجام می
آورده شده  ٢٨در معادله  ضای حالت دینامیک ماهوارهابتدا مدل ف

  است.

)۲۸(  ሶܺ ൌ ቂ0 1
0 0

ቃ ܺ ൅ ቂ
0
ቃܫ/1  ݑ

  .شودتشکیل می ٣٠ همعادله حلقه بست ٢٩با استفاده از قانون کنترل 
ݑ  )۲۹( ൌ െሾ݇ଵ ݇ଶሿሾ ଵܺ ܺଶሿ் 

)۳۰(  ሶܺ ൌ ቂ
0 1

െ݇1/ܫ െ݇2/ܫ
ቃ ܺ 

,ଵ݇ستفاده از ضرایب کنترل (حال با ا ݇ଶهای ) به جانمایی قطب
که دارای  ٣١های سیستم معادله مشخصه سیستم در محل قطب

߱فرکانس طبیعی  ൌ ߦو ضریب میرایی  1 ൌ است پرداخته  1
  شود.می

)۳۱(	1
ଶݏ ൅ ݏ2 ൅ 1

 

ଶݏ  )۳۲( ൅ ݏ2 ൅ 1 ൌ ଶݏ ൅ 2
݇ଶ
ܫ
ݏ ൅

݇ଵ
ܫ

 

,ଵ݇ضرایب کنترل ( ٣٢دله با توجه به معا ݇ଶشودمی ٣٣صورت ) به.  
)۳۳(  ݇ଵ ൌ ,ܫ ݇ଶ ൌ 	ܫ2

حاصل  ٣٤در معادلات فضای حالت  ௖௢௠ܺکه نهایتاً با جایگذاری 
  شود.می

)۳۴(  ሶܺ ൌ ቂ
0 1

െ݇1/ܫ െ݇2/ܫ
ቃ ܺ

ܺ ൌ ሾܺ െ ሿ݉݋ܿܺ
 

شود می ١ نمودارمطابق  دقیقاً در حالت فرمان زوایای کوچک رفتار 
(مدل خطی، زوایا کوچک  مجدد مقدار اولرینت در این حالتکه 

  .شد ٢/١٦) برابر جایابی قطبفرمان و کنترل 
وی مدل ر سازی کنترل جایابی قطب بردر ادامه به بررسی پیاده
شود. از قانون خطای بردار کواترنیون یعنی غیرخطی پرداخته می

 ١١قانون خطای زوایای اویلر یعنی معادله  در مقایسه با ١٥معادله 
  .را نتیجه گرفت ٣٥توان معادله می

)٣٥(  

4ܧݍ1ܧݍ2 ൌ ݉݋ܿ߮ െ ߶
4ܧݍ2ܧݍ2 ൌ ݉݋ܿߠ െ ߠ
4ܧݍ3ܧݍ2 ൌ ݉݋ܿ߰ െ ߰

 

  .شودتبدیل می ٣٦ تبه معادلا ٣٤معادله  ،٣٥با توجه به رابطه 

)۳۶(  
ሶܺ ൌ ቂ

0 1
െ݇1/ܫ െ݇2/ܫ

ቃ ܺ

ܺ ൌ ቂ
ܿ െ 4ܧݍ݅ܧݍ2
ܺ21 െ 0 ቃ

 

شد  ٥ نمودارسازی مدل غیرخطی پاسخ زمانی دقیق مشابه در شبیه
(مدل غیرخطی، زوایا بزرگ  نیز میزان معیار اولرینت برای این حالتو 

 شد که برابر کنترل تناسبی ١/١٥٦فرمان و کنترل جایابی قطب) برابر 
 ویکسان بودن میزان اولرینت در کنترل جایابی قطب  گیر بود.مشتق
PD کننده به دلیل یکسان در نظر گرفتن رفتار فرکانسی هر دو کنترل

  در طراحی است.
  
  تطبیقی مدل مرجع ساز پسخوردخطی کنترل -۵
 عدم وجود بدون و مرجع مدل تطبیقی کنترل از بخش این در

߱فرکانس طبیعی  با مرجع مدل یک اساس بر و قطعیت ൌ و  1

ߦ ضریب میرایی ൌ  و خطی مدل استفاده شده است. در ابتدا 1
 ۳۷است. مطابق رابطه  بررسی شده ماهواره سپس مدل غیرخطی

  .]22[مدل مرجعی مرتبه دو ارائه شده است

)۳۷(  
1ߣ ൌ 2, 2ߣ ൌ 1

ሷ݉ݔ ൅ ሶ݉ݔ1ߣ ൅ ݉ݔ2ߣ ൌ ሻݐሺݎ2ߣ
 

  داده شده است. ۳۸در معادله قانون کنترل 

)۳۸(  
෤ݔ ൌ ݔ െ ݉ݔ

ݑ ൌ ሶ݉ݔሺܫ̂ െ ෤ሶݔߣ2 െ 	෤ሻݔ2ߣ

ߣ ،۳۸رابطه در  ൌ ممان اینرسی تخمین زده شده توسط قانون  መܫو  2
تطبیق است. برای تخمین ممان اینرسی، قانون تطبیق مطابق معادله 

  ارائه شده است. ۳۹

)۳۹(  
ݒ ൌ ሷ݉ݔ െ ෤ሶݔߣ2 െ ෤ݔ2ߣ

ݏ ൌ ෤ሶݔ ൅ ෤ݔߣ
ሶܫ̂ ൌ െݏߥߛ

	

  شود.حاصل می ٤٠ معادله ،در معادلات سیستم ݑ با قرار دادن

)۴۰(  
ܫ̃ ൌ ܫ െ ܫ̂

ሶݏܫ ൅ ݏܫߣ െ ߥܫ̃ ൌ 0
	

ሻݐሺݎبه ازای  ٣٧و معادله  ٤٠ با حل معادله ൌ ܺ௖௢௠  پاسخ سیستم
  .آیدهای خواسته شد به دست میبه ورودی

 ١ نمودارمطابق  دقیقاً ر حالت فرمان زوایای کوچک رفتار مدل د
یا ا(مدل خطی، زو مجدد تلمقدار اولرینت در این حاشود که می

  .شد ٢/١٦ ) برابرMRAC کوچک فرمان و کنترل
برای بررسی اندازه معیار اولرینت در زوایای بزرگ فرمان با استفاده از 

از مدل غیرخطی استفاده شده در این قسمت کنترل تطبیقی طراحی
شده است که در آن مجدد دینامیک سیستم خطی و معادلات 
سینماتیک سیستم غیرخطی است که معادلات سینماتیکی 

  شود. ها استفاده میغیرخطی کواترنیون برای تبدیل سرعت
 ٤١رابطه  صورتبهمعادلات غیرخطی ماهواره  شدهخلاصهفرم 
  شود.می
ܪ  )۴۱( ሷܺ െ ܥ ሶܺ ൌ ܶ 

ܥیرخطی غی پسخوراند قسمت سازیخطبا استفاده از روش  ሶܺ  از
  گردد.حذف می ٤١معادله 

)۴۲(  ܶ ൌ ܷ െ ܥ ሶܺ
ܪ ሷܺ ൌ ܷ

	

مناسب کنترل تطبیقی مرحله قبل بر اساس  ܷحال با انتخاب یک 
  شود.سازی مییادهپ ۳۷مدل مرجع ارائه شده در رابطه 

)۴۳(  ܷ ൌ

ۏ
ێ
ێ
ێ
ێ
ێ
ێ
ܫۍ
መ௫ሺݔሷ௠ െ ෤ሶ௫ݔߣ2 െ ෤௫ሻݔଶߣ
ሷ௠ݔመ௬ሺܫ െ ෤ሶ௬ݔߣ2 െ ෤௬ሻݔଶߣ
ሷ௠ݔመ௭ሺܫ െ ෤ሶ௭ݔߣ2 െ ෤௭ሻݔଶߣ

0
0
0
0 ے

ۑ
ۑ
ۑ
ۑ
ۑ
ۑ
ې

	

نتایج حاصل از سازی سیستم، یهشبو  ۴۲در رابطه  ܷبا جایگذاری 
ان میز نشان داده شده است. ٦ نمودارسازی این سیستم در شبیه

معیار اولرینت برای این حالت (مدل غیرخطی، زوایا بزرگ فرمان و 
شد که کمترین مقدار اولرینت در کنترل  ٢/١٣٢ کنترل تطبیقی) برابر

  .ستازوایای فرمان بزرگ اویلر 
که مشاهده کردید میزان اولرینت برای زوایای کوچک در  طورهمان

ند مقاله تنها به یباً یکسان است پس در ادامه روتقرتمام حالات 
  شود.بررسی این معیار در زوایای بزرگ فرمان پرداخته می

  



  ۲۹۰۱ ماهواره یبرا نتیاولر اریبر اساس مع یفاز یقیکننده تطبکنترل یطراحـــــــــــــــــــــــــــــــــــــ ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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پله زوایای اویلر برای مدل غیرخطی با استفاده از کنترل تطبیقی  پاسخ )٦ نمودار

݉݋ܿ߰	:برای زوایای ൌ െ60∘, ݉݋ܿߠ ൌ െ40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  
  
  گیرگیر مشتقنتگرالی فازی تناسبی ابندجدولکنترل  -۶

گشتاور  Tفرض شده است که ۱۵ در رابطهکه مشاهده شد  طورهمان

p,ی،کنترل dk k کننده ضرائب کنترلPD  ݍهستند و௜ா های بردار المان
  خطای کواترنیون در نظر گرفته شده است.

ننده اعمال یک برنامه از قوانین کنقش منطق فازی در این کنترل
فازی و در نظر گرفتن توابعی جهت درجه عضویت پارامترهای کنترل 

برای بهبود عملکرد در شرایط  PDکننده به منظور تغییر ضرائب کنترل
  مختلف کاری است.

) هستند که ሶ݁( ) و نرخ خطا݁( کننده فازی خطاهای کنترلورودی
شوند. ضرائب استفاده می PDننده کبرای محاسبه ضرائب کنترل

  شوند: کنترل فازی از قوانینی مانند زیر حاصل می
است  ݅ܦبرابر  ݀݇ و ݅ܥبرابر  ݌݇باشد پس  ݅ܤبرابر  ሶ݁و  ݅ܣبرابر  ݁(اگر 
݅که ( ൌ 1,2, … ,  ݅ܦو  ݅ܥو  ݅ܤو  ݅ܣدر این رابطه چهار متغیر  ).݊

  دهند.یک مجموعه فازی را تشکیل می
 .]14[است توابع عضویت خطا و نرخ خطا نشان داده شده ۷ نموداردر 
بزرگ،  Bصفر تقریبی،  ZOمنفی،  Nیعنی مثبت و  P این نمودار،در 
M  متوسط وS  .کوچک است  

,௣′݇تابع عضویت  ۸نمودار در  ݇′ௗ تابع  است. نشان داده شده
 ده درگوسی در نظر گرفته ش صورتبهکننده که یب کنترلعضویت ضرا

  ارائه گردیده است. ۴۴ رابطه

)۴۴(  
ሻݔ௦௠௔௟௟ሺߤ ൌ expሺെ

െܺଶ

2
ሻ

ሻݔ௕௜௚ሺߤ ൌ expሺെ
1 െ ܺଶ

2
ሻ
 

  عدد عضویت ضرائب کنترل است. ߤ، ۴۴ رابطه در
یت وبرای انتخاب نوع عضویت از لحاظ بزرگی و یا کوچکی تابع عض

قوانین  کنندهنییتعارائه شده است که  ۲و ۱جداول قوانین تنظیم 
  .]14[خبره هستند

  

  
  تابع عضویت خطا و نرخ خطا )٧ نمودار

  

  
  تابع عضویت ضرایب کنترل  )٨ نمودار

  
	௣′݇ قوانین تنظیم )١جدول 

      e  
          

PB	PM	PS	ZO	NS	NM	NB		  
B  B  B  B  B  B  B  NB	  
S  B  B  B	B  B  S  NM	  
S  S  B  B  B  S  S  NS	  
S  S  S  B  S  S  S  ZO	e  
S  S  B	B  B  S  S  PS	  
S  B  B  B  B  B  S	PM	  
B  B  B  B  B  B  B  PB	  

  
  ௗ′݇قوانین تنظیم  )٢جدول 

      e  
          

PB	PM	PS	ZO	NS	NM	NB		  
S  S  S  S  S  S  S  NB	  
B  S  S  S	S  S  B	NM	  
B  B  S  S  S  B  B  NS	  
B  B  B  S  B  B  B  ZO	e  
B  B  S  S  S  B  B  PS	  
B  S  S  S  S  S  B	PM	  
S  S  S  S  S  S  S  PB	  

  
 ߤ مؤلفه است. Smallبه معنی  Sو  Bigیعنی  B ،۲و  ۱در جداول 

عضویت  از ضرب مقادیر تابع ۴۵برای محاسبه ضرایب خروجی طبق 
  .]14[آیدخطا و نرخش به دست می

௜ߤ  )۴۵( ൌ .஺೔ሺ݁ሻߤ ஻೔ሺߤ ሶ݁ሻ  
با توجه به تولید ضرایب نرمال شده توسط این الگوریتم فازی، 

محاسبه  ۴۶ضرائب کنترلی ورودی به مدل ماهواره از رابطه 
  .]14[شوندمی

)۴۶(  ݇௣ ൌ ሺ݇௣୫ୟ୶ െ ݇௣୫୧୬ሻ݇′௣ ൅ ݇௣୫୧୬
݇ௗ ൌ ሺ݇ௗ୫ୟ୶ െ ݇ௗ୫୧୬ሻ݇′ௗ ൅ ݇ௗ୫୧୬

  

متعدد و با استفاده از چندین مدل  یهاسازیبر اساس شبیه
حاصل  ۴۷های تعیین دامنه ضرائب کنترل، از روابط متفاوت، متغیر

  شوند.می

)۴۷(  ݇௣୫୧୬ ൌ 0.28݇௥, ݇௣୫ୟ୶ ൌ 3݇௥
݇௣୫୧୬ ൌ 0.08݇௥ ௥ܶ, ݇௣୫ୟ୶ ൌ 0.15݇௥ ௥ܶ

	

	و	௥݇ضریب تناسبی و زمان نشست یعنی  ۴۷ رابطه در ௥ܶ  ضرائب
زمانی که  ،و زمان نشست مدل هستند PDکننده تناسبی کنترل

مقایسه  درصد دامنه کاری خود فعال هستند. ۵۰عملگرها حداکثر در 
  داده شده است.نشان  ۹ نمودارو فازی در  PDکنترل 
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 ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــی نیحس شهرامی و محمد نواب ۲۹۰۲

   ۱۳۹۸ آذر، ۱۲، شماره ۱۹دوره                                                                                                                                                        مدرس                             ی مکانیک پژوهشی مهندس -ماهنامه علمی

  
 ازیفپله زوایای اویلر برای مدل غیرخطی با استفاده از کنترل  پاسخ )٩ نمودار

݉݋ܿ߰ 	:برای زوایای ൌ 60∘, ݉݋ܿߠ ൌ 40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  
  
  فازی -تطبیقیکنترل  -۷

مان زهم صورتبهبرای بهره بردن از مزایای کنترل فازی و تطبیقی 
توان با هم استفاده کرد. در این مقاله ایده وع کنترل را میاین دو ن
سازی کنترل تطبیقی با توجه به تلاش کنترلی کمتر کنترل فازی

فازی و پاسخ زمانی بهتر کنترل تطبیقی به این صورت است که مدل 
شود مرجع کنترل تطبیقی به صورت یک مدل فازی در نظر گرفته می

رفتار مدل مرجع با توجه به اندازه خطای  که پارامترهای تعیین کننده
  کند. تعقیب و نرخش تغییر می

، ۵مدل مرجع کنترل تطبیقی ارائه شده در بخش سازی یفازبرای 
از یک مدل  ଶߣ	و	ଵߣیعنی  ۳۷ پارامترهای رفتار مدل مرجع رابطه

  اند.بیان شده ۴۸آید که در معادله فازی ممدانی به دست می

ଵߣ  )۴۸( ൌ
݇௣
ܫ
, ଶߣ ൌ

݇ௗ
ܫ

 

آمد. دست  به ۶از مدل فازی ارائه شده در بخش  ݀݇و  ݌݇پارامترهای 
  آمده است. ۱۰ نموداردر  فازی -تطبیقیو مقایسه کنترل تطبیقی 

  

  
پله زوایای اویلر برای مدل غیرخطی با استفاده از کنترل  پاسخ )١٠ نمودار
݉݋ܿ߰ :ای زوایایبر فازی -تطبیقی ൌ 60∘, ݉݋ܿߠ ൌ 40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  

  
  فازی -تطبیقیاثبات پایداری روش کنترل  -۸

ی روابط، معادلات سادگبرای  ]23[با توجه به اثبات ارائه شده در مرجع
 ۵۰و  ۴۹ روابط صورتبهدینامیک و سینماتیک مدل غیرخطی مجدد 

  شود.ارائه می
)۴۹(  ሶ߱ ൌ െିܫଵሾሺ߱ ൈ ሻ߱ܫ ൅ ܶሿ	

)٥٠(	൦

0
߱௫
߱௬
߱௭

൪ ൌ 2 ൦

଴ݍ ଵݍ ଶݍ ଷݍ
െݍଵ ଴ݍ ଷݍ െݍଶ
െݍଶ െݍଷ ଴ݍ ଵݍ
െݍଷ ଶݍ െݍଵ ଴ݍ

൪ ൦

ሶ଴ݍ
ሶଵݍ
ሶଶݍ
ሶଷݍ

൪

ൌ ݍ2்ܳ

	

,ݍ( برحسبتابعی  ߱پس  با جایگذاری  ]23[طبق مرجع ) است.ሶݍ
  شود.حاصل می ۵۱رابطه کلی  ۴۹در  ۵۰رابطه 

)۵۱(  

ሷݍ ൌ െ
1
4
ሺ்߱ሺݍ, ሶݍ ሻ߱ሺݍ, ሶݍ ሻሻݍ

െ
1
2
ܳሾܿ െ ,ݍଵሺ߱ሺିܫ ሶݍ ሻ ൈ ,ݍሺ߱ܫ ሶݍ ሻሻ

0
ሿ ൅

1
2
ܳሾܿܫ

ିଵܶ
0

ሿ
	

حاصل  ۵۲، رابطه شدهخلاصه صورتبه ۵۱با در نظر گرفتن رابطه 
  شود.می
ሷݍ  )۵۲( ൌ ሻݍሺܨ ൅ 	ሻܶݍሺܩ
ساز را با استفاده از روش پسخورد خطی ۵۲ی رخطیغتوان معادله می

  درآورد. ۵۳به فرم معادله خطی 

)۵۳(  ܶ ൌ ଵሺെ݂ିܩ ൅ ܷሻ
ሷݍ ൌ ܷ 		

  :تعریف شود ۵۴رابطه قانون خطا مطابق  [23]مرجع  اگر طبق

෤௘௥௥௢௥ݍ  )٥٤( ൌ ൥
െݍଵ ଴ݍ ଷݍ െݍଶ
െݍଶ െݍଷ ଴ݍ ଵݍ
െݍଷ ଶݍ െݍଵ ଴ݍ

൩  ௠ݍ

خواهد  ۵۵ رابطه صورتبه ۳۸ رابطه قانون کنترل تطبیقی نیز مشابه
  شد.

)۵۵(  ܷ ൌ ቎
ሷ௠ଵݍመ௫ሺܫ െ ෤ሶଵݍߣ2 െ ෤ଵሻݍଶߣ
ሷ௠ଶݍመ௬ሺܫ െ ෤ሶଶݍߣ2 െ ෤ଶሻݍଶߣ
ሷ௠ଷݍመ௭ሺܫ െ ෤ሶଷݍߣ2 െ ෤ଷሻݍଶߣ

቏	

با توجه به این موضوع که متغیر خروجی منطق فازی همیشه عددی 
پارامتر ورودی به مدل کنترلی بستگی به دامنه  است، مقدار ۱ و ۰بین 

تعیین شده برای این پارامتر توسط کاربر دارد و با توجه به دامنه 
در این مقاله، مدل مرجع مرتبه  ଶߣ	و	ଵߣشده برای متغیرهای  طراحی

و ریشه با مقادیر حقیقی همیشه دارای د ۳۷دو ارائه شده در معادله 
و با توجه به این موضوعه که مدل مرجع به نوعی یک  منفی است

 PDده کننمدل دینامیکی مرتبه دو خطی است که توسط یک کنترل
اثبات پایداری برای این  ،ه کنترل شده استبندی بهرفازی جدول

بحث شده است. پس مدل مرجع  ]14[مدل به صورت کامل در مرجع
  فازی ارائه شده همواره پایدار است.

رائه شده ا فازی -تطبیقیاینک پایداری کلی مدل با استفاده از کنترل 
شود. برای اثبات پایداری این روش از روش توابع لیاپانوف برسی می

شود، به این صورت که با توجه به خطی شدن مدل با تفاده میاس
مجزا  صورتبهتوان هر کانال کنترلی را می ۵۳استفاده از معادلات 
در  ٥٦ رابطه صورتبهتابع لیاپانوف پیشنهادی مورد بررسی قرار داد. 
  نظر گرفته شده است.

ݏ  )۵۶( ൌ ෤ሶݍ ൅ ܸ	,෤ݍߣ ൌ ଵ
ଶ
ሺݏܫଶ ൅ ଵ

ఊ
	ሚଶሻܫ

مشاهده  ۵۷مطابق رابطه  ሶܸو تشکیل  ۵۶گیری از رابطه با مشتق
الا با استفاده از لم بارب جهینت درشود که این عبارت منفی است و می

  گردد.پایداری مدل اثبات می ]22[ارائه شده در مرجع
)۵۷(  ሶܸ ൌ െݏܫߣଶ 

  
  ها در حضور اغتشاش و عدم قطعیتمقایسه روش -۹

و فازی در حضور اغتشاش یکسان  PDکننده دو کنترل نتایج مقایسه
  نشان داده شده است. ۱۲ نمودارو در حضور نامعینی در  ۱۱ نموداردر 
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  ۲۹۰۳ ماهواره یبرا نتیاولر اریبر اساس مع یفاز یقیکننده تطبکنترل یطراحـــــــــــــــــــــــــــــــــــــ ــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــــ
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کننده تطبیقی و فازی در حضور اغتشاش نتایج مقایسه دو کنترل
  نشان داده شده است. ۱۳ نموداریکسان در 

رجع ل منتایج حاصل از مقایسه دو روش کنترلی فازی و تطبیقی مد
نشان  ۱۴ نموداردر حضور عدم قطعیت در ممان اینرسی ماهواره در 

  داده است.
ضور و تطبیقی در ح فازی -تطبیقیکننده نتایج مقایسه دو کنترل

  نشان داده شده است. ۱۵ نموداراغتشاش یکسان در 
یقی و تطب فازی -تطبیقینتایج حاصل از مقایسه دو روش کنترلی 

نشان  ۱۶ نمودارممان اینرسی ماهواره در  در حضور عدم قطعیت در
  داده است.

  

  
برای زوایای  PDفازی و زوایای اویلر برای کنترل  پاسخمقایسه  )١١ نمودار

݉݋ܿ߰ ൌ 60∘, ݉݋ܿߠ ൌ 40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  
 

  
برای زوایای  PDفازی و زوایای اویلر برای کنترل  پاسخمقایسه  )١٢ نمودار

݉݋ܿ߰ ൌ 60∘, ݉݋ܿߠ ൌ 40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  
  

  
رای بدر حضور نامعینی  فازی و تطبیقیبرای کنترل  زمانی مدل پاسخ )١٣ نمودار

݉݋ܿ߰زوایای  ൌ 60∘, ݉݋ܿߠ ൌ 40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  

  
رای بحضور نامعینی  در فازی و تطبیقیبرای کنترل  زمانی مدل پاسخ )١٤ نمودار

݉݋ܿ߰زوایای  ൌ 60∘, ݉݋ܿߠ ൌ 40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  
  

 
برای  قیتطبی و فازی -تطبیقیزوایای اویلر برای کنترل  پاسخمقایسه  )١٥ نمودار

݉݋ܿ߰زوایای  ൌ 60∘, ݉݋ܿߠ ൌ 40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  
  

 
ر در حضو تطبیقی و فازی -تطبیقیبرای کنترل  دلزمانی م پاسخ )١٦ نمودار

݉݋ܿ߰برای زوایای نامعینی  ൌ 60∘, ݉݋ܿߠ ൌ 40∘, ݉݋ܿ߮ ൌ 40∘  
  

شود، پاسخ مشاهده می  نمودار۱۶ نمودارتا  ۱۱ نمودارکه در  طورهمان
از لحاظ نوسانات،  PDرل نسبت به کنت فازی -تطبیقیزمانی روش 

هتر است و بهترین مقدار اولرینت بمیزان فراجهش و زمان نشست 
کننده در مقابله با اغتشاش و نامعینی در سیستم، متعلق به کنترل

رد و باست زیرا هم از قدرت تخمین پارامتر بهره می فازی -تطبیقی
رایط ش هم مدل مرجع فازی این روش توانایی تغییر رفتار متناسب با

  مختلف ورودی را دارد.
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  سازیایج شبیهنت -۱۰
های مختلف برای زوایای کوچک با توجه به مقادیر اولرینت روش
توان می ،بود ٢/١٦ این مقدار برابر هافرمان که تقریباً در تمامی روش

ها برای کنترل ماهواره در دریافت که تفاوت چندانی در انواع مدل
  .وجود نداردزوایای کوچک 

در عدم  های مختلفمقادیر اولرینت برای زوایای بزرگ فرمان روش
  .آورده شده است ۳جدول در  حضور اغتشاش و نامعینی در سیستم،

  
	اولرینت زوایای بزرگ فرمان )٣جدول 
  مقدار اولرینت   روش

	۷/۲۷۵  معادله سینماتیک اویلر گیرمشتق -تناسبیکنترل 
  ۱/۱۵۶  ینماتیک کواترنیونمعادله س گیرمشتق -تناسبیکنترل 
	۵/۱۶۱  یمعادله سینماتیک کسینوس هاد گیرمشتق -تناسبیکنترل 

	۱/۱۵۶  کنترل جایابی قطب
	۱/۱۵۶	LQRکنترل 

	۲/۱۳۲  کنترل تطبیقی
	۸/۱۲۷  کنترل فازی

	۸/۱۱۱  فازی -تطبیقیکنترل 
  

ترین روش جهت کنید که مناسبمشاهده می ۳با توجه به جدول 
عیار اولرینت برای کنترل وضعیت ماهواره در زوایای حداقل کردن م

 شدهذکرهای یسه با روشمقادر  فازی -تطبیقیبزرگ فرمان، کنترل 
یر بسیار زیاد تأثالبته باید توجه داشت که  .در این مقاله است

اید پوشی است و بچشم یرقابلغسازی، معادلات سینماتیکی در مدل
لاش مقادیر ت واترنیون استفاده کرد.از روشی مناسب مانند بردارهای ک

های مختلف در عدم حضور نامعینی و اغتشاش کنترلی برای روش
  آورده شده است. ۴در سیستم، در جدول 

نسبی با کاهش  طوربهکنید، مشاهده می ۴که از جدول  طورهمان
میزان اولرینت که به معنای افزایش سرعت عملکرد است، میزان 

یابد. به عنوان نمونه میزان تلاش کنترلی می تلاش کنترلی افزایش
به دلیل افزایش سرعت  PDکنترل تطبیقی نسبت به کنترل کننده 

(کاهش میزان اولرینت) افزایش یافته است. ولی در مقایسه سه 
با افزایش اولرینت میزان تلاش کنترلی نیز افزایش  PDکننده کنترل

 لرینت، کاهش سرعت نیستیافته است، زیرا در اینجا دلیل افزایش او
روش  یکسان هر سه ه افزایش خطا در همان رفتار فرکانسی تقریباً کبل

PD یزان مفازی هرچند  -است. اما در کنترل فازی و تطبیقی
اولرینت نسبت به روش تطبیقی کاهش یافته است اما میزان تلاش 

نداشته است که  PDکننده کنترلی افزایش چندانی نسبت به کنترل
  فازی است. -ین روش در اینجا کنترل تطبیقیبهتر

  
	زوایای بزرگ فرمان تلاش کنترلی )٤جدول 

تلاش کنترلی   روش
)N.m.s(  

	۴۷۷۰  معادله سینماتیک اویلر گیرمشتق -تناسبیکنترل 
	۲۹۵۴  معادله سینماتیک کواترنیون گیرمشتق -تناسبیکنترل 
	۳۶۵۲  ادیهمعادله سینماتیک کسینوس  گیرمشتق -تناسبیکنترل 

	۲۹۵۴  کنترل جایابی قطب
	۲۹۵۴	LQRکنترل 

	۳۶۹۴  کنترل تطبیقی
	۳۴۸۲  کنترل فازی

	۳۲۲۷  فازی -تطبیقیکنترل 
  
  گیرینتیجه -۱۱

کننده برای مدل دینامیکی ماهواره با استفاده در روند طراحی کنترل
 ی معرفنوعبهاز روابط سینماتیک مختلف، از معیار اولرینت که 

کرد و خطای وضعیت ماهواره است استفاده شد. ابتدا با سرعت عمل
سه بیان سینماتیکی زوایای اویلر،  ،PDکننده کنترلاز استفاده 

ماتریس کسینوس هادی و بردار کواترنیون با هم مقایسه شد که 
مشخص گردید کمترین اولرینت متعلق به زمانی است که از روابط 

 .شودکنترل استفاده می سینماتیک کواترنیون برای بیان قانون
سپس با استفاده از روابط سینماتیک کواترنیون، قوانین کنترل 

، تطبیقی، فازی و روش جدید LQRجایابی قطب، کنترل بهینه 
دهد، فازی مدل مرجع به ماهواره اعمال شد که نشان می -تطبیقی

؛ تاس فازی -تطبیقیکمترین میزان اولرینت متعلق به کنترل 
ا اعمال کند. بافزایش چندانی در تلاش کنترلی ایجاد نمیصورتی که در

شود که اغتشاش و نامعینی در مدل غیرخطی ماهواره نیز دیده می
ن فازی ارائه شده در ای -بهترین عملکرد متعلق به کنترل تطبیقی

مقاله است، زیرا هم کمترین اولرینت را دارد و هم نسبت به روش 
  رلی کمتری است. کنترل تطبیقی دارای تلاش کنت

  
اوران و د هیریتحر ئتیه ر،یمقاله از دب سندگانینوتشکر و قدردانی: 

  را دارند. یمدرس، کمال تشکر و قدردان کیمکان یمجله مهندس
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