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  کيدهچ

ها، بدليل ساختار و اجزاي بكار رفته در آنها، داراي ديناميك غيرخطي با وجود عدم قطعيت و محدوديتهاي ناشي از عملگرها  بطور كلي ماهواره
لغزشي به عنوان يك در اين مقاله با استفاده از كنترل . بهمين جهت همواره استفاده از قوانين كنترل مقاوم و پايداري آنها مد نظر بوده است. باشند مي

در اين راستا پس از . گردد هاي ديناميكي، پايداري كلي ماهواره اثبات مي قانون كنترل مقاوم، ضمن كاهش اثر محدوديت عملگرها و عدم قطعيت
در ادامه با . گردد  اثبات مياستخراج ديناميك و سينماتيك ماهواره براساس كواترنيون،  سطح لغزش طراحي و پايداري آن با استفاده از تئوري لياپونف 

هاي چرخان با طراحي قانون كنترل لغزشي پيوسته ثابت شده و در  نشان دادن عدم تضمين پايداري قانون كنترل لغزشي ناپيوسته، پايداري كلي ماهواره
  .شود م شده، نشان داده ميسازي بر روي يك ماهواره چرخان با در نظر گرفتن ملاحظات عملي، صحت عملكرد طراحي انجا نهايت با شبيه

  هاي چرخان، عملگرهاي مغناطيسي، كواترنيون، كنترل لغزشي ديناميك و سينماتيك ماهواره: کلمات کليدی
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Abstract 

In general, most of satellites have nonlinear dynamic together with uncertainty and restricted constraints on 
their actuators. In this paper, stability of satellite by using sliding control as a robust control is proved in such a 
way that influences of above-mentioned limitations has been reduced. In this regard, after deriving dynamic and 
kinematic equation based on quaternions, sliding surface will be designed such that it will be stable. It is then 
illustrated that discrete sliding control law will not guarantee stability, but continuous one will guarantee satellite 
stability by proving. Finally, fine performance of designed control law is shown by simulation on a spinning 
satellite considering practical aspects. 
Key words: Dynamic and kinematic equation of spinning satellites, Magnetorquer, Quaternion, 
Sliding control  
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   مقدمه-۱
سيستم كنترل وضعيت يك ماهواره وظيفه جهت دهي و 

. عهده دارد ههاي محوله ب حفظ پايداري آن را براي انجام مأموريت
شود،  هايي كه از پايدارسازي چرخان استفاده مي در ماهواره

ماهواره را حول محور پايدار حداكثر ممان اينرسي جهت ايجاد 
 كه در نتيجه كاهش اثر چرخانند،  مي)۱(سختي ژيروسكوپي

. ]۲و۱[اغتشاشات وارده بر پيكره ماهواره را بدنبال خواهد داشت 
از طرفي ديگر، بعد از پرتاب ماهواره و استقرار آن در مدار 

آمده در  وجود  همربوطه، بايد چرخشهاي نامنظم و غيرمطلوب ب
لذا جهت . اثر نيروهاي وارده بر پيكره توسط پرتابگر، كاهش يابند

صول پايدارسازي چرخان، سرعت ماهواره حول محور حداكثر ح
نحوي افزايش داد كه وضعيت ماهواره در  هممان اينرسي را بايد ب

اين . اثر كنترل جهت محور چرخش، در رنج دقت قرار گيرد
 )۲(سلسله فعاليتها، تحت نام مود عملياتي كاهش نوسانات اوليه

ز اين مود، ماهواره در آمي پس از انجام موفقيت. شود شناخته مي
  .پردازد مود نرمال قرار گرفته و به انجام ماموريت خود مي

نياز  جهت حصول اهداف ماموريت، پس از تبيين مدهاي مورد
راستا از عملگرهاي  در اين. پذيرد انتخاب عملگرها صورت مي

العملي و چرخهاي ممنتوم،  متفاوتي چون چرخهاي عكس
. شود هاي مغناطيسي استفاده مي  دهنده رانشگرها و گشتاور

 كه باشند می DCالعملي و ممنتوم، موتورهاي  چرخهاي عكس
 پيچيده بوده و داراي طول عمر متوسط، قابليت اطمينان اًتقريب

رانشگرها هم مخازن حاوي . پايين و توان مصرفي زيادي هستند
پيكره  العملي به سوخت هستند كه با خروج آنها، گشتاور عكس

پيچيدگي، قابليت اطمينان پايين و عدم . گردد  اعمال ميماهواره
دليل تغيير جرم سوخت ازجمله  هقطعيت در ديناميك ماهواره ب

از طرف ديگر گشتاور . باشد معايب عمده اين نوع عملگر مي
پيچهاي حامل جريان هستند كه در  هاي مغناطيسي سيم دهنده

كانيكي واكنش با ميدان مغناطيسي زمين ايجاد گشتاور م
بدليل سادگي عملكرد، توان مصرفي بسيار پايين، وزن . نمايند مي

اندك، ايجاد مانور آرام، قابليت اطمينان بسيار بالا و ارزان بودن 
. ها از آن استفاده شده است اين نوع عملگر، در بسياري از ماهواره

با توجه به ملاحظات عملي ذكر شده براي اين نوع عملگر و 
يت تعريف شده براي ماهواره مورد نظر، در اين مورأهمچنين م

                                                 
1- Gyroscopic Stiffness 
2- Detumbling mode 

هاي مغناطيسي بعنوان عملگرهاي ماهواره  مقاله گشتاور دهنده
  .اند انتخاب شده

كننده  پس از انتخاب نوع عملگرها و سنسورها، طراحي كنترل
بايد بصورتي انجام بپذيرد كه خروجي سيستم به خروجي 

. ود برآورده گرددمطلوب نزديك شده و اهداف كنترلي در هر م
هاي  هايي كه از گشتاور دهنده طور كلي در اكثر ماهواره هب

روشن /نمايند، از قانون كنترل خاموش  مغناطيسي استفاده مي
با استفاده از PI  استفاده از قانون كنترل .] ۲[ شود  استفاده مي

جهت بكارگيري قوانين .  نيز ارائه شده است]۵[اين عملگر در 
  در ماهواره، لازم است كه ديناميك PI و  PIDظيركنترل خطي ن

سازي شده و سپس  يـماهواره در كليه نقاط مسير ماهواره خط
ي مطلوب ـه گشتاور كنترلـدر صورتيك. اين قوانين اعمال گردد

گاه عملكرد مطلوب ـازي باشد آنــس رها قابل پيادهـتوسط عملگ
سازي  ادههمچنين در زمينه پي. ]۵[باشد  يـل حصول مـقاب

ها با فرض وجود قابليت  كنترل تطبيقي بر روي ماهواره
سازي گشتاور كنترلي مطلوب توسط عملگرها، فعاليتهاي  پياده

شايان توجه است كه در . ]۹ و ۸[مختلفي صورت پذيرفته است
خصوص استفاده از قوانين كنترل پيشرفته نيز، روشهاي ديگري 

ي با فيدبك در ماهواره ساز سازي قانون كنترل خطي جهت پياده
  .] ۱۱[ارائه شده است 

دهد كه قوانين كنترلي به  مطالعات و تجارب مختلف نشان مي
با توجه به . نوعي به محدوديت عملگرهاي ماهواره وابسته هستند

، استفاده ]۱۰ و ۶[مقاومت كنترل لغزشي در برابر عدم قطعيتها 
ر محدوديت از اين كنترل كننده سبب مقاومت سيستم در براب

بهمين جهت امكان استفاده از اين قانون . شود عملگرها مي
. ها مد نظر بوده است كنترل در سيستم كنترل وضعيت ماهواره

آنچه تاكنون در مقالات و مراجع گزارش شده،  طراحي كنترل 
لغزشي براي يك ماهواره سه محوره بوده كه  پايداري و صحت 

در مقاله حاضر . است داده شده سازي نشان  عملكرد، فقط با شبيه
ضمن طراحي قانون كنترل لغزشي براي يك ماهواره چرخان با 

هاي مغناطيسي، پايداري  وجود محدوديتهاي گشتاور دهنده
ماهواره نيز با استفاده از تئوري لياپونف بطور كامل اثبات 

  . گردد مي
در طراحي قانون كنترل لغزشي  بعنوان اولين گام لازم است 

 حدود تغييرات ،پس از استخراج معادلات ديناميكي سيستمكه 
لذا در اين مقاله، ابتدا ديناميك و . ]۷[پارامترها تعيين گردد 
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سينماتيك ماهواره استخراج شده و محدوديت ايجاد شده توسط 
  .شود هاي مغناطيسي نشان داده مي گشتاور دهنده

ح در ادامه طراحي كنترلگر لغزشي در دو بخش طراحي سط
لغزش و طراحي قانون كنترل انجام شده و سيگنال كنترلي 

. گردد نياز براي اعمال به عملگر مغناطيسي طراحي مي مورد
با در نظر ( سپس پايداري سطح لغزش بر اساس تئوري لياپونف 

و همچنين پايداري كل ) گرفتن قانون كنترل طراحي شده 
اي شرايط پايداري، ماهواره با معرفي تابع كانديداي لياپونف و ارض

در اثبات پايداري طراحي صورت پذيرفته، . اثبات خواهد شد
هاي مغناطيسي نيز لحاظ شده و نشان  محدوديت گشتاور دهند

شود كه قانون كنترل لغزشي پيوسته با وجود اين  داده مي
نمايد و در هنگام  محدوديتها پايداري ماهواره را تضمين مي

توان  زشي گسسته، پايداري را نمياستفاده از قانون كنترل لغ
 به يك ماهوارة عملي  در نهايت با اعمال اين كنترلگر. اثبات كرد

گرفتن ملاحظات عملي، پايداري ماهواره و عملكرد  نظر  و با در
  .صحيح كنترلگر طراحي شده، اثبات خواهد شد

   ديناميك و سينماتيك ماهواره-۲
، Bxد كه محورفرض كنيد سيستم مختصات بدنه چنان باش

، محور حداقل ممان Bzمحور حداكثر ممان اينرسي ومحور
 بنحوي تعيين شود كه سيستم Byاينرسي بوده و محور

اين سيستم مختصات بر مركز . مختصات فوق راستگرد گردد
. هواره ثابت استشود و نسبت به ما جرم ماهواره نصب مي

سيستم مختصات مداري نيز بر مركز جرم ماهواره در هر نقطه از 
 در جهت محور زنيت 0zشود كه محور  مدار چنان نصب مي

كند و  محوري كه مركز زمين را به مركز جرم ماهواره وصل مي(
 در جهت بردار 0xبوده و ) جهت آن به سمت خارج زمين است

عمود بر صفحه مداري، بنحوي باشد كه  جهت آن همراستا با 
 نيز در جهتي 0yمحور . اي ماهواره شود بردار سرعت زاويه

. شود كه سيستم مختصات فوق راستگرد گردد انتخاب مي
همچنين سيستم مختصات جهاني بر مركز زمين چنان نصب 

 موازي با محور چرخش زمين و جهت Wzشود كه محور  مي
 موازي با خط Wxمحور . مثبت آن در جهت قطب شمال باشد

واصل بين مركز زمين و نقطه اعتدال بهاري و در جهت آن نقطه 
نقطه اعتدال بهاري، برروي خط تقاطعي كه صفحه مداري . است

فحه استواي زمين در اولين روز بهاري زمين به دور خورشيد با ص

 نيز در جهتي خواهد بود كه Wyمحور . سازد، قرار دارد مي
  .سيستم مختصات فوق راستگرد گردد

راستا كواترنيونها روشهايي ساده براي محاسبه چرخش  ندر اي
سيستمهاي مختصات و تبديلات بين آنها و پيكره ماهواره 

ماتريس تبديل كسينوس هادي از سيستم مختصات . باشند مي
  :]۲و۱[باشد مداري به سيستم مختصات بدنه بصورت زير مي

  

[ ]BBBB kjiA 0000

rrr
=           )۱(  

  
BBBكه بردارهاي  ijوk 000 ,

rrr
 ، بردارهاي واحد محورهاي 

000 x,yوz از سيستم مختصات مداري هستند كه بر سيستم 

BBBبردارهاي. اند ختصات بدنه تصوير شدهم ijوk 000 ,
rrr
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)۲(  
از آنجا كه ماتريس فوق يكه و ستونهاي آن بر همديگر عمود 

باشند، تبديل معكوس از متمم نمودن كواترنيون  مي) )۱(ارتوگنال(
شود كه در اين صورت ماتريس تبديل از  وضعيت حاصل مي

سيستم مختصات بدنه به سيستم مختصات مداري، نتيجه 
  .شود مي

  ديناميك-۱-۲
معادلات ديناميكي، گشتاورهاي اعمالي بر روي ماهواره را با 

صات جهاني مرتبط اي ماهواره نسبت به سيستم مخت سرعت زاويه
  معادله ديناميكي حركت يك ماهواره صلب بصورت زير. كنند مي
   :]۱ [باشد مي
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1- Orthogonal Matrix 
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Bدر رابطه فوق 
BwΩ
r

اي نسبت به سيستم   بردار سرعت زاويه
ترلي مختصات جهاني است كه بر محورهاي سيستم مختصات كن

tT)( تنسور اينرسي، I. تصوير شده است B
ctrl

r
 گشتاور كنترلي 

tT)(توليدي توسط عملگرهاي ماهواره،  B
dis

r
 مجموع گشتاورهاي 

tT)(اغتشاشي و B
gg

rباشند اي مي  گشتاور گراديان جاذبه.  
ي سه گشتاور دهندة مغناطيسي در از آنجا كه ماهواره دارا

BBراستاهاي  x,yو Bz است، گشتاور كنترلي)(tT B
ctrl

r
ثير أ از ت

ممانهاي مغناطيسي توليدي توسط عملگرها و ميدان مغناطيسي 
)زمين  )tB B

rشود صورت زير ايجاد مي ه ب:  
  

)()( tBmtT BBB
Ctrl

rrr
×=          )۴(  

)(مان مغناطيسيم Bmr همان سيگنال كنترلي است كه توسط ،
شود كه با اعمال گشتاور  كنندة لغزشي چنان ايجاد مي كنترل

در اين مقاله . توليدي، وضعيت مطلوب ماهواره حاصل شود
ته ميدان مغناطيسي زمين، يك دو قطبي مغناطيسي در نظر گرف

شده است كه در مركز زمين قرار دارد و مدل هارمونيك كروي 
شود، گشتاور  همانطور كه ملاحظه مي. ]۳[بر آن صادق است 

اين امر . توليدي همواره بر ميدان مغناطيسي زمين قرار دارد
شود كه گشتاور توليدي در هر جهت دلخواه نتواند  سبب مي

ز گشتاور دهندة ايجاد شود و اين محدوديت عمده استفاده ا
  .مغناطيسي است

اي مطابق رابطه   گشتاور ناشي از گراديان جاذبه]۱[بر اساس 
  :باشد زير مي
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طور عمده بدليل گشتاورهاي  هگشتاور اغتشاشي ب

آيروديناميكي و تشعشعات خورشيدي است، كه در بدترين 
 km۷۰۰در ارتفاع نظر  شرايط براي ماهواره مورد

mN.105برابر  سرعت مداري 0ω محاسبه شده است و ×−6

sec0016.0ماهواره و برابر  radاست  .  

  
   سينماتيك -۲-۲

كند و به كمك  سينماتيك جهت بدنه را در فضا بيان مي
ادلات مع. شود اي حاصل مي گيري از سرعتهاي زاويه انتگرال

گيري مجزا از دو بخش  سينماتيكي توسط انتگرال
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اي ماهواره   سرعت زاويه
نسبت به سيستم مختصات مداري در سيستم مختصات بدنه 

Bباشد و  مي
Boz

B
Boy

B
Box و، ΩΩΩهاي   مؤلفهB

BoΩ
r در راستاي 

BBمحورهاي مختصات  x,yو Bzرابطه بين سرعت .  هستند
تصات جهاني و سرعت اي ماهواره نسبت به سيستم مخ زاويه
اي ماهواره نسبت به سيستم مختصات مداري در سيستم  زاويه

  :باشد مختصات بدنه بصورت زير مي
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B
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rrr
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مشخصه مهم بيان وضعيت ماهواره به كمك كواترنيون اين 

  . بدور است)۱(است كه توصيف سينماتيك از هر گونه تكين شدن
  
  كنندة لغزشي و اثبات پايداري آن نترل طراحي ك-۳

در طـراحي سيستم كنترل وضعيت يك ماهواره چرخان، 
 اعمـالي   است كه سيـگنال هـدف كنتـرلي آن

))((هاي مغـناطيسي گشـتاوردهنـده به tm  چنـان محاسبه شـود 
 ها بـرابـر مقدار اي در اين نوع ماهــواره كـه سـرعتهاي زاويـه

Bمطلوب
BomΩ
rيس  و كواترنيونهاي وضعيت بصورت ماتر
]وضعيت مطلوب  ]Tmmm qqq~ 00   .]۲ [  باشند=32

از آنجا كه عملگرهاي ماهواره تحت طراحي، 
) ۴(باشند، مطابق رابطه  هاي مغناطيسي مي گشتاوردهنده

گشتاور توليدي همواره بر ميدان مغناطيسي زمين عمود 
اين امر بدين معناست كه گشتاور كنترلي ايجاد شده، . شدبا مي

لذا . اي عمود بر ميدان مغناطيسي زمين قرار دارد در صفحه
. توان در جهت مورد نياز، توليد نمود گشتاورهاي كنترلي را نمي

                                                 
1- Singularity 
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هاي  همچنين بدليل محدوديت ظرفيت گشتاور دهنده
بنابراين با . باشد مغناطيسي، سطح گشتاور توليدي نيز محدود مي

سازي قوانين كنترلي، خطا در خروجي سيستم بوجود  پياده
به همين جهت استفاده از قوانين كنترل مقاوم جهت . آيد مي

ايجاد مقاومت در برابر عدم قطعيتهاي ماهواره و كاهش اثر 
راستا با بكار گيري  در اين. محدوديت عملگرها مد نظر بوده است

قوانين ساده كنترل مقاوم، سيستم كنترل لغزشي بعنوان يكي از 
كنترل وضعيت ماهواره در برابر عدم قطعيتهاي سيستم و 

هاي مغناطيسي مقاوم بوده و  محدوديتهاي عملي گشتاور دهنده
شايان توجه است كه . ]۵[دهد  اثر منفي آنها را كاهش مي

همزمان با كاهش خطا، پايداري قانون كنترل لغزشي براي 
همانگونه كه در مقدمه بيان . ز اهميت استماهواره بسيار حائ

شد، در كارهاي صورت پذيرفته، تاكنون فقط به بررسي عملكرد 
سازي پرداخته شده  محوره بكمك شبيه هاي سه صحيح ماهواره

در اين مقاله ضمن طراحي قانون كنترل، پايداري ماهواره . است
وان هاي مغناطيسي بعن با وجود محدوديتهاي عملي گشتاوردهنده

راستا، معادلات حركت ماهواره را بر  در اين. گردد عملگر اثبات مي
تصوير نموده ) زير فضاي حركت ماهواره (يك سطح لغزش پايدار 

شود كه حركت  و سپس قانون كنترل لغزشي چنان طراحي مي
. ماهواره بر روي سطح لغزش قرار گرفته و در آنجا باقي بماند

رل كنندة لغزشي شامل دو بدين جهت استراتژي طراحي كنت
طـراحي قانون كنترل " و "طراحي سطح لغزش پايدار"مرحله 
  . باشــد  مي"لغزشي

 راستاي ۳براي طراحي سطح لغزش، از آنجا كه سرعتهاي 

BBB x،yوz۳باشند، لذا سطح لغزش را درجه   مهم مي 
شود كه  طراحي سطح لغزش چنان انجام مي. كنيم انتخاب مي

  . شود اگر ماهواره بر روي آن قرار گيرد، هدف كنترلي برآورده 
از آنجا كه بدليل شرايط اوليه بعد از پرتاب و گشتاورهاي 
اغتشاشي، حركت ماهواره چنان است كه خارج از سطح لغزش 
قرار دارد، به يك قانون كنترلي نياز داريم تا آنرا برروي سطح 

لغزشي چنان طراحي لذا يك قانون كنترل . لغزش قراردهد
گردد كه فاصله بين حركت ماهواره تا سطح لغزش به ازاي هر  مي

Bجوابي كه براي 
Boوq Ω
r~شود، به سمت صفر ميل   حاصل مي

  . كند
در عمل بدليل محدوديتهاي ذكر شده، گشتاور توليدي 
توسط عملگرها با گشتاوركنترلي مورد نياز و مطلوب يكسان 

در اين مقاله ضمن اثبات عدم . شود ب ايجاد خطا مينبوده و سب

تضمين پايداري توسط قانون كنترل لغزشي گسسته، طراحي 
يك قانون كنترل لغزشي پيوسته بصورتي انجام خواهد گرفت كه 
علاوه بر تقليل اثر منفي محدوديتهاي عملگرها، خطا نيز كاهش 

حي انجام سپس پايداري كلي ماهواره بر اساس طرا. خواهد يافت
  .گردد شده به كمك تئوري پايداري لياپونف اثبات مي

  طراحي سطح لغزش پايدار -۱-۳
در اين قسمت به تعريف سطح لغزش پرداخته و اثبات 

 كه ۶ در فضاي حالت درجه۳خواهيم كرد كه سطح لغزش درجه
 و بردار كواترنيون وضعيت) qr(از بردار كواترنيون وضعيت 

)مطلوب  )mq
rاي  ، سرعتهاي زاويهB

BoΩ
r

اي   و سرعتهاي زاويه
Bمطلوب 

BomΩ
r

در اين راستا .  تشكيل يافته، پايدار است
BSمتغيرلغزش 

r
  : شود  بصورت زير تعريف مي
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qλهمانطور كه ملاحظه .  يك ماتريس معين مثبت است
گردد اگر متغير لغزش برابر صفر شود در اين صورت سطح  مي

  بعبارت ديگر . باشد لغزش زير فضايي از فضاي حالت سيستم مي
{ }oSqS BB

Bo
rrrr

=Ω≡ :,          )۹(  
 

BS=0دهد كه با برآورده شدن شرط اين تعريف اطمينان مي
r، 

 qrبه سمت mq
r 4 ياq به سمت صفر و B

BoΩ
r به سمت B

BomΩ
r 

 را )۱(براي اثبات موضوع اگر تابع كانديداي لياپونوف. كند ميل مي
  :عريف كنيمبه شكل ماتريسي زير ت

2
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T
mq )qq()qq()qq(V −+−−=    )۱۰(  

ترتيب شكل ماتريسي بردار كواترنيون وضعيت  هب q  و mqكه 
)q(مطلوب  m

rو وضعيت فعلي )q( r و m44 qوq بترتيب 
با . ترنيون وضعيت مطلوب و وضعيت فعلي استمقدار اسكالر كوا
 :خواهيم داشت) ۱۰(بازنويسي رابطه 
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1- Lyapunov Candidate Function 
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  :]۱۱و۲و۱[از طرف ديگر طبق تعريف كواترنيون، داريم 
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  :خواهيم داشت) ۹(ز طرف ديگر بكمك رابطه ا
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  :خواهيم داشت) ۱۵(با بازنويسي رابطة 
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 )۱۶(با معادل آن در رابطه ) ۱۴( در معادله &qبا جايگزيني 
  :خواهيم داشت
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از طرف ديگر با توجه به اينكه پايداري روي سطح لغزش در 

    باشد، خواهيمBS=0اينجا مهم است و سطح لغزش نيز بايد 

  :داشت

4mq
B
Bom

B
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B q)qq(0S −−=⇒= λΩΩ  )۱۹(  
 

  :آيد بدست مي) ۱۹(و ) ۱۸(به كمك روابط 
)1qqqq(qV m33m22

2
4qq −+= λ&       )۲۰(  

2m23m3بدليل اينكه مقادير q,q,qوq همگي كوچكتر از 
  :هاي سينوسي و كسينوسي هستند، لذا واحد و مؤلفه

  
1qqqq m33m22 <+            )۲۱(  

  
بنابراين طبق تئوري لياپونف، سطح لغزش تعريف شده، پايدار 

  .است
لذا .  ، ماتريس معين مثبت فرض گرديده استqλاز آنجا كه 

مشتق تابع كانديداي لياپونف همواره منفي است و اين امر طبق 
، مبين پايداري ماهواره حول )۲(تئوري روش مستقيم لياپونف

نقطه 
T

m t.sint.cosq~ 





















= 0

2
41880

2
418800 

]و ]TB
Bom . 0041880=Ωشايان توجه است .  است

 وصول است كه ماهواره برروي كه اين حالت، به شرطي قابل
  .سطح لغزش قرار گرفته باشد

 طراحي قانون كنترل لغزشي بدون محدوديت -۲-۳
  عملگرهاي مغناطيسي ماهواره

در اين بخش گشتاور كنترلي مطلوب جهت سوق دادن 
ماهواره به هدف كنترلي و رسيدن به سطح لغزش طراحي 

ه گشتاور كنترلي كنيم ك آل فرض مي ابتدا بصورت ايده. گردد مي
BBBهاي  در جهت x،yوz قابل توليد است و در بخش بعدي 

  . اثر عملگر مغناطيسي نيز لحاظ خواهد شد
BSبراي بيان حركت ماهواره در زير فضاي

r
 بايد تغييرات 
متغير لغزش را بر حسب زمان بدست آورد، يا بعبارتي ديگر 

گيري از  با مشتق. را در اين زير فضا تصوير نمودحركت ماهواره 
 :داريم) ۸(رابطه 
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2- Lyapunov Direct Method Theorem 
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  :آيد بدست مي) ۲۲(و بازنويسي رابطه ) ۲۱(با استفاده از 
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اگر فرض كنيم مسير ماهواره روي سطح لغزش قرار داشته باشد، 
Bگشتاور كنترلي 

SlidingT
rهاي  چنان بايد باشدكه با وجود گشتاور

بعبارت . اغتشاشي، ماهواره همچنان روي سطح لغزش باقي بماند
ديگر اگر گشتاور بنحوي صحيح به ماهواره اعمال شود، تغييرات 

اگر ماهواره روي سطح . شود برابر صفر مي ) BSr(متغيرلغزش
اين صورت گشتاور كنترلي ديناميكي جهت لغزش نباشد، در 

B(حذف ديناميك نامطلوب ماهواره 
DynamicT
r

و سوق دادن  ) 
 حركت ماهواره به سمت سطح لغزش را به گشتاور كنترلي 

 B
SlidingT
rدر اين صورت گشتاور كنترلي مطلوب . كنيم اضافه مي

  :بصورت زيرخواهد بود
B
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Bگشتاور 

SlidingT
r بايد تضمين كند كه ماهواره بر روي سطح لغزش 
  :باقي بماند، لذا
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Bگشتاور .  يك عدد ثابت مثبت استsλ،)۲۵(در رابطه 
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كند، تا  طلوب ماهواره را تا حد امكان حذف ميديناميك نام
Bتوسط ترم 

SlidingT
r پايداري ماهواره بر روي سطح لغزش تضمين 

، گشتاور )۲۳ (و) ۶(، )۳(در اين صورت به كمك رابطة . شود
B
DynamicT
r

 :آيد  بصورت زير بدست مي
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Bگشتاور 

DynamicT
r

شود، ديناميك با عدم قطعيت   سبب مي
و ) ۲۳( به كمك رابطه  و لذاماهواره تا حدامكان حذف شود

  :آيد بدست مي) ۶(معادلات ديناميكي 
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B
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B SSignTSI
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Bكه 

ctrlT
rتوسط عملگرهاي ماهواره تحت طراحي  گشتاور توليدي 

  .است
تا زمانيكه شرايط ) ۲۷(سيستم توصيف شده توسط معادله 

اما زمانيكه عملگر ماهواره، . ماند لغزش ارضا شود، پايدار مي
مغناطيسي ايجادي،  گشتاور دهنده مغناطيسي باشد، گشتاور

تواند بخشي  شود و فقط مي عمود بر ميدان مغناطيسي زمين مي
Bبعبارت ديگر . گشتاور مطلوب را توليد كنداز 

desT
r

B همان 
ctrlT
r 

ضمناً سطح حداكثر گشتاور . توليدي توسط عملگرها نخواهد بود
لذا نياز داريم تا به توصيف شرط . باشد توليدي نيز محدود مي

اين حالت بپردازيم كه در بخش بعد توضيح داده  لغزش در
  .خواهد شد

 طراحي قانون كنترل لغزشي با محدوديت -۳-۳
  عملگرهاي مغناطيسي ماهواره

قبل از آنكه قانون كنترل لغزشي براي يك ماهواره با عملگر 
مغناطيسي استخراج شود، ابتدا نشان داده خواهد شد كه گشتاور 

تواند قانون كنترل لغزشي ناپيوسته پايدار  الكترومغناطيسي نمي
 كند و بجاي آن بايد شرط لغزش پيوسته در نظر گرفته را فراهم

در واقع هدف اصلي در اين بخش، توضيح نحوه ايجاد . شود
امكان نزديك به گشتاور  گشتاور الكترومغناطيسي و تا حد

گشتاور كنترلي مطلوب ممكن است . باشد كنترلي مطلوب مي
ته و يا بصورت پيوس) ۲۵(و ) ۲۴(بصورت ناپيوسته در معادلات 

  :در معادله زير در نظر گرفته شود
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B
des STT

rrr
.λ−=          )۲۸(  

در ماهواره تحت طراحي بدليل داشتن عملگر مغناطيسي، 
ايجادي همواره بر بردار ميدان مغناطيسي زمين عمود  گشتاور

اي عمود بر ميدان مغناطيسي  لذا گشتاور توليدي در صفحه. است
صورت قانون كنترل پيشنهادي زير اين در اين . باشد زمين مي

  :سازد نياز را بر آورده مي
  

2B

BB
desB

B

BT
m r

rr
r ×

=              )۲۹(  

 
حال بايد پايداري سيستم كنترل وضعيت با توجه به سيگنال 

با ) ۲۵(و ناپيوسته ) ۲۸(براي دو حالت پيوسته ) ۲۹(كنترلي 
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 قسمت فرض در اين. استفاده از پايداري لياپونف بررسي شود
اين فرض . شود كه گشتاور مطلوب هيچگاه صفر نخواهد بود مي

  .باشد اي صريح مي جهت سادگي و بدست آوردن رابطه
  
   بررسي پايداري در حالت لغزش ناپيوسته-۱-۳-۳

گشتاور كنترلي مطلوب براساس طراحي شرايط لغزش 
  :باشد بصورت زير مي) ۲۴(ناپيوسته از معادله 

)(. B
s

B
des SSignT

rr
λ−=           )۳۰(  

B=0اين فرض كه 
DynamicT
r باشد بر كليت مسأله خللي ايجاد 

زيرا پايداري در زمانيكه بر روي سطح لغزش قرار داريم، . كند نمي
در اين حالت گشتاور كنترلي بصورت زير ايجاد . مد نظر است

  :شود مي
BBB

ctrl BmT
rrr

×=             )۳۱(  
  و سپس با جايگزيني) ۳۱(در معادله ) ۲۹(ا جايگزيني معادله ب

  :خواهيم داشت) ۲۷( نتيجه حاصل در معادله 
  

( ) BB
s

B

B

B BSSignB
B

SI
rrr

r
&r ××= )(.1

2 λ    )۳۲(  

  
جهت بررسي پايداري، تابع كانديداي لياپونف، بصورت زير 

  .گردد پيشنهاد مي
  

BBBTB
s SSI

2
1SI)S(

2
1v

rr
⋅==     )۳۳(  

  
 :شود زمان نتيجه ميكه با مشتق گيري نسبت به 

  

( )

( ) ( )BBBB
2B
s

BBB
s

B1
2B

s

BB
s

SB)S(SingB
B

SIB)S(SignBI.
B

1v

SISv

rrrr

r

rrrr

r
&

r&r&

×⋅×
−

=

⋅



















×
















×=⇒

⋅=

−

λ

λ

 
)۳۴(  

BSتوان نشان داد بردارهاي  در مقابل مي
r

BB و 
r

 بنحوي وجود 
فرض كنيد كه زاويه بين , )۱(مطابق شكل   .&sv<0دارند كه 

BSبردارهاي
r

BSSign و 
r

اي   و در فاصله زاويهα برابر 







−

4
,

4
ππاگر زاويه بين .  باشدBB

r
BS و

r
اي   در فاصله زاويه









4
,0 π باشد، ممكن است وضعيتي در ماهواره نسبت به 

BBت بدنه پيدا شود كه زاويه بين سيستم مختصا
r

BSSign و 
r

 

اي  هيدر فاصله زاو





− 0,
4
πآنگاه )) ۱(شكل (د، ش با

( ) ( ) 0)( <×⋅× BBBB SsignBSB
rrrr

 &sv<0ده و لذا ش  
 .شود مي

                                                z 
  

                     ssignB×  
                     ssign  

                      B  
  
  
  

                                                           
  

                                                                        x      
  &sv<0   دياگرام برداري در حالت-۱شكل

  
 اگر فرض گردد كه بردارهاي لغزش و ميدان : نقضمثال

مغناطيسي زمين در سيستم مختصات بدنه به صورت زير باشد، 
BB بينαدر اين صورت زاويه Sو)S(Sign

rr زاويه ،α′ 

BBينب SوB
rrو زاويه α BB بين′′

r
BSSign و

r
چنين محاسبه  

  :شوند مي
















=
















=×
















= −

1
1
1

)S(Sign

0073.0
9089.0
2248.0

S,Tesla10
2811.0
7881.0
4570.0

B

B

B5B

 

  
BBزاويه بين Sو)S(Sign

rr
  :چنين است

 y 

 s 
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o2865441 .)
)S(Sign.S
)S(SignS(cos

BB

BB

=
⋅

= −α   

 

BBو بطور مشابه زاويه بين SوB
rr

 :بصورت زير است
o1030.23=′α   

BBهمچنين زاويه بين
r

BSSign و 
r

 :شود   چنين محاسبه مي
o4486.22−=′′α   

 :و لذا خواهيم داشت
( ) ( ) 01016012 11 >⇒×−=×⋅× −

s
BBBB v.)S(signBSB &
rrr  

  
لياپونف مثبت شود مشتق تابع كانديداي  همانطور كه ملاحظه مي

در قسمت بعد، . توان گفت كه سيستم پايدار است بوده و نمي
شرط لغزش پيوسته در نظر گرفته شده و پايداري آن اثبات 

  .گردد مي
   بررسي پايداري در حالت لغزش پيوسته-۲-۳-۳

تواند با حالت  مي) ۲۸( مطابق رابطه ،حالت لغزش ناپيوسته
  : يعنيلغزش پيوسته جايگزين گردد

  
B

s
B
Dynamic

B
des STT

rrr
.λ−=          )۳۵(  

  
گردد كه  باز هم فرض مي.  يك مقدار ثابت مثبت استsλكه
0=B

DynamicT
r باشد و لذا   

  
B

s
B
des ST

rr
.λ−=             )۳۶(  

  
ايجاد گردد، در اين ) ۲۹(حال اگر ممان مغناطيسي طبق رابطه 

BSحركت ماهواره در زير فضاي ) ۲۷(رابطه صورت به كمك 
r 

  :بصورت زير است

( ) BB
s

B

B

B BSBI
B

S
rrr

r
&r ××= − .1 1

2 λ      )۳۷(  

  
در ) ۳۳( مطابق رابطه  پيشنهادي راباز هم تابع كانديداي لياپونف

  : با گرفتن مشتق زماني از آن خواهيم داشت. گيريم نظر مي

( ) ( )BBBB

B

s
s SBSB

B
v

rrrr
r& ×⋅×−= 2

λ      )۳۸(  

  

، منفي نيمه لياپونفمشتق زماني تابع كانديداي در اين حالت 
BBاين مشتق زمانيكه. معين و متغير با زمان است SوB

rr 
توجه كنيد كه اگر دو بردار .  برابر صفر است،همراستا هستند

فوق موازي باشند، در واقع ممان مغناطيسي و گشتاور ايجادي 
توان گفت كه مجموع  عبارت ديگر ميب. برابر صفر خواهد شد

BBانرژي ماهواره در حالتيكه  SوB
rr  با هم موازي نيستند، در

در حالتي كه دو بردار . باشد حال كاهش است و ماهواره پايدار مي
اين امر بدليل تغيير جهت . موازي هستند، انرژي ثابت خواهد بود

 و در نتيجه مجموع انرژي ماند ميدان مغناطيسي زمين ثابت نمي
جنبشي ماهواره در يك بازه زماني ثابت و در بازه زماني ديگر در 

  .  حال كاهش است و لذا ماهواره پايدار خواهد ماند
  
   سازي  شبيه-۴

دراين ،  طراحي شدهجهت اثبات صحت عملكرد قانون كنترل
سازي باتوجه به ملاحظات عملي براي يك ماهواره با  شبيهبخش 
  :]۴[پذيرد ميصات زير صورت مشخ
3cm606060:، اندازهkg60:جرم  ،km700:ارتفاع ××، 

 و سه گشتاوردهنده  پايدارسازي چرخان: سيستم كنترل وضعيت
24مغناطيسي با ظرفيت Am   
  :، ممانهاي اينرسي اصلي ماهوارهo6.98: زاويه انحراف مداري

 

2

22

.8.36.3

.9.37.3,.2.44

mkgI

mkgImkgI

zz

yyxx

<<

<<<<  

 
ماهواره بدليل وجود نيروهاي ناشي از پرتاب در اين پس از پرتاب 

 چرخشهاي ،هر سه راستاي سيستم مختصات كنترلي
آيد كه حداكثر مقدار آن در هر يك از  ود ميج به واي ناخواسته

محورهاي سيستم مختصات كنترلي برابر 
sec
deg3 ۷[ است[ .

همين جهت لازم است كه اين چرخشهاي ناخواسته  هب
در راستاي  آن زاو پس فته گيري شده و مقدار آن كاهش يا اندازه

اين عملكرد . اي افزايش يابد حداكثر ممان اينرسي، سرعت زاويه
ماهواره پس از پرتاب تحت عنوان مود كاهش چرخشهاي 

نظر  مطابق مشخصات ماهواره مورد. دوش ميناخواسته خوانده 
 :باشند اي اوليه و مطلوب بصورت زير مي سرعتهاي زاويه

sec
rad]0524.00524.00524.0[

sec
deg]333[)0(BBo

=

=Ω   )۳۹(  
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sec
rad]004188.0[
sec

deg]0024[B
Bom

=

=Ω      )۴۰(  

  
شود، ممانهاي اينرسي ماهواره ممكن  همانطور كه ملاحظه مي

ك ماهواره اين امر بدين معني است كه دينامي. ر باشندياست متغ
 ممانهاي ،در طراحي. باشد ت در پارامترها مييداراي عدم قطع

اينرسي مورد نياز از ميانگين حدود بالا و پايين هر كدام بدست 
) ۲۶(آمده و در طراحي گشتاور كنترلي مطلوب مطابق رابطة 

بنابراين ممانهاي اينرسي تخميني بصورت زير . شود استفاده مي
   :باشند مي

222 .7.3ˆ,.8.3ˆ,.1.4ˆ mkgImkgImkgI zzyyxx ===  
همچنين رنج گشتاور اغتشاشي در مدار مورد نظر با توجه به 

mN.105ابعاد ماهواره در حدود  كه در  باشد  مي×−6
  .اند سازي لحاظ شده شبيه

تنها پارامتر . حال، ابتدا بايد سطح لغزش پايدار طراحي گردد
مورد طراحي در اين مرحله مقدار 

qλبا توجه به . باشد  مي
هاي انجام شده با مقادير مختلف  سازي شبيه

qλ مشخص شده 
هاي كوچك آن سبب پايداري بيشتر سيستم  است كه اندازه

از طرفي ديگر كوچك انتخاب كردن . شود مي
qλ اثر كواترنيون 

BSوضعيت در تعريف
r

كم كرده و سبب ) ۸( را مطابق رابطه 
بنابراين جهت كم كردن خطا . گردد افزايش خطاي وضعيت مي

در جهت برآوردن نيازهاي فوق و .  بزرگ انتخاب شودqλبايد 
002.0qسازيهاي مختلف  با انجام شبيه =λانتخاب شده است .  

B جهت طراحي پس از تعريف سطح لغزش
desT
r

 مطابق رابطه 
در اينجا هدف كنترلي اين . باشد  ميsλنياز به طراحي ) ۲۸(

B يها است كه مولفه
BoΩبر مقادير [ ]004188.0 

منطبق باشند كه در اين صورت مقادير كواترنيون بر مقدار 
در اين راستا با انتخاب و آزمايش . گردند منطبق ميمطلوب 

 سبب sλشود كه افزايش   ملاحظه ميsλمقادير مختلف 
گردد و بالعكس  كاهش خطا و افزايش نوسانات ناپايداري مي

در . دباش  سبب افزايش خطا و بهبود پايداري ميsλكاهش 
10sنهايت  =λاي،  سرعتهاي زاويه. گردد  انتخاب مي

كواترنيون وضعيت، گشتاورهاي كنترلي مطلوب و گشتاورهاي 
مانند  هي بـي ايجادي توسط عملگرهاي مغناطيســكنترل

همانطور كه از شكل . اند نشان داده شده) ۶(الي ) ۲(شكلهاي 
اي به مقادير مطلوب به  اويههاي ز شود، سرعت ملاحظه مي) ۲(

جهت نشان دادن خطاي سيستم،  .اند طور مناسب نزديك شده
) ۳(اي ارائه شده به صورت شكل  هاي زاويه بزرگنمايي سرعت

شود، حداكثر خطا در راستاي  همانطور كه ملاحظه مي. باشند مي

Bx برابر sec/107 4 rad−×ي ديگر  و در دو راستا
sec/102 4 rad−×شود   نوساناتي مشاهده مياًضمن.  است

كه ناشي از ممانهاي اينرسي و پديدة نوساني دركنترل كنندة 
   .لغزشي است

  

  
 

10sاي با اعمال كنترل كننده لغزشي و انتخاب  سرعتهاي زاويه-۲شكل  =λ 
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 )۲( ارائه شده در شكل اي  بزرگ نمايي سرعتهاي زاويه-۳شكل 

  

10s كواترنيون وضعيت با اعمال كنترل كننده لغزشي و انتخاب -۴شكل  =λ 
  

10sكنترلي مطلوب بااعمال كنترل كننده لغزشي و انتخاب  گشتاورهاي-۵ شكل =λ  
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10s و انتخاب  كنترلي توليدي با اعمال كنترل كننده لغزشي گشتاورهاي-۶شكل  =λ 

 
كه خروجي سيستم به  دهند كواترنيونهاي وضعيت نشان مي

مقدار مطلوب بسيار نزديك شده و خطاي سيستم در حد قابل 
گشتاورهاي كنترلي مورد نياز نشان ) ۵(در شكل . قبول است
اند كه مقدار آن خارج از حد گشتاور دهندة مغناطيسي  داده شده

با در نظر گرفتن محدوديت عملگرهاي ) ۶( شكل در. است
شود كه  مغناطيسي و همچنين حد گشتاور توليدي ملاحظه مي

گشتاور واقعي اعمالي به پيكرة ماهواره هم از نظر اندازه و هم از 
) ۵(نظر جهت با گشتاور مورد نياز نشان داده شده در شكل 

طراحي شده با اين حال با توجه به ساختار كنترل . متفاوت است
  .و پايداري چرخان، صحت عملكرد اثبات شده است

  
  گيري  نتيجه-۶

همانطور كه بيان شد، ديناميك و سينماتيك ماهواره 
غيرخطي بوده و داراي عدم قطعيت در پارامتر ممان اينرسي 

در اين مقاله با توجه به پايداري چرخان، يك سطح لغزش . است
سپس قانون كنترل . يدتعريف شده و پايداري آن اثبات گرد

لغزشي چنان طراحي شد كه حركت ماهواره به سمت سطح 
در اين . لغزش و باقي ماندن آن بر روي سطح لغزش تأمين گردد

راستا پايداري قانون كنترل لغزشي پيوسته با وجود محدوديت 
عملگرهاي مغناطيسي اثبات شده و كارايي بهتر آن نسبت به 

در نهايت، عملكرد . ه ارائه گرديدقانون كنترل لغزشي ناپيوست

صحيح قانون كنترل لغزشي پيوسته براي يك ماهوارة چرخان با 
  .سازي اثبات گرديد در نظر گرفتن ملاحظات عملي توسط شبيه
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