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  خلاصه

و همچنین محدودیت روی سرعت  ، نامعینی در ماتریس ممان اینرسیی کنترل وضعیت ماهواره در حضور اغتشاشات محیطیدر این مقاله به مسأله

ب مان دارای یک کران محدود بر حسمتغیربازیک قانون کنترل مقاوم در برابر اغتشاشات خارجی بدین منظور ای ماهواره پرداخته شده است. زاویه

اری مجانبی آن به پاید تر برای رسیدن به وضعیت مطلوب را تضمین کرده واین قانون کنترل طی شدن مسیر کوتاه است. خطای کواترنیون ارائه شده

نی یروش لیاپانوف اثبات شده است. پس از آن، با استفاده از رویکرد مدل چندگانه در کنترل تطبیقی به بهبود پاسخ گذرای سیستم در حضور نامع

ی اینرسی پرداخته شده است. بدین منظور، با تقسیم فضای پارامتر ماتریس ممان اینرسی به تعداد مناسبی زیرفضا، مجموعهبزرگ در ماتریس ممان ا

توسط م هم عملکرد ای ولحظه هم عملکرد که هزینهکننده یک شاخص کننده بدست آمده است. برای هر جفت مدل/کنترلهای مدل/کنترلاز جفت

در نهایت سیگنال کنترل اعمالی به سیستم با استفاده از یک ترکیب محدب از سیگنال کنترل تمامی دهد در نظر گرفته شده است. جفت را نشان می

 سازی نشان داده شده است. ها بدست آمده است. عملکرد الگوریتم کنترل ارائه شده با استفاده از شبیهکنندهکنترل
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  مقدمه .1

هایی از لزوم کنترل گیری ماهواره در فضا و همچنین کنترل آن را بر عهده دارد. مثالی تعیین جهتوظیفه (ADCS) زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت

های رایهگیری آها، جهتهای ماهواره به سمت بخش خاصی از زمین، پوشش بخشی از زمین توسط دوربینروی آنتنتواند شامل نشانهوضعیت ماهواره می

نین برای ای خاص در فضا باشد. همچروی حسگرهای تحقیقاتی ماهواره به سمت نقطهی دریافت بیشترین انرژی و نشانهخورشیدی به سمت خورشید برا

اشد. همانطور که بتغییر و کنترل مدار ماهواره با استفاده از رانشگرها نیاز به تنظیم دقیق وضعیت ماهواره برای اعمال نیروی واکنشی در جهت مناسب می

کننده بستگی دارد. استفاده و به ویژه کنترل  ADCSهای عملکردی حد قابل توجهی به مشخصه یک ماهواره تاآید انجام مأموریت ها نیز برمیاز این مثال

امر  باشد. دلیل اینهای عملکردی سیستم کنترل وضعیت ماهواره بسیار مورد توجه بوده و راهگشا میهای پیشرفته برای بهبود مشخصهکنندهاز کنترل

، ها، وجود نامعینی در پارامترهای سیستم مانند ماتریس ممان اینرسیهای خاص سیستم وضعیت ماهواره نظیر دینامیک غیرخطی، کوپلینگ کانالویژگی

  باشد.منابع مختلف اغتشاش و ... می

های دریایی و لهیسهای رباتیکی، و وسیستم های هوایی،ی دیگری نظیر وسیلهی کنترل وضعیت علاوه بر کاربردهای فضایی، در زمینهمسأله

مرجعی کامل  [1] مرجعهای مختلف این مسأله انجام گرفته است. های زیادی در مورد جنبهی اخیر تلاشباشد و در چند دههزیردریایی نیز مورد توجه می

 [3]های فضایی پرداخته شده است و با رویکردی تحلیلی به موضوع دینامیک و کنترل سیستم [2]در باشد. ی تعیین و کنترل وضعیت ماهواره میدر زمینه

ارائه  [4] در 1991ی کنترل وضعیت تا سال پردازد. مرور کاملی بر کارهای انجام شده در زمینههای کاربردی میبه کنترل وضعیت و مدار با تأکید بر جنبه

وانین های مختلف قآن گونه ی کنترل وضعیت جسم صلب ارائه شده است و بر اساسشده است. در این مرجع یک چهارچوب کلی برای تحلیل مسأله

 .کنترلی پیشنهاد شده است

                                                 
 ، کنترل دانشگاه شاهدارشد مهندسی برق دانشجوی کارشناسی1

 عضو هیأت علمی گروه کنترل دانشگاه شاهد2
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ای هحلی گذشته مورد بررسی قرار گرفته است و راهی پایدارسازی وضعیت یک جسم توسط پژوهشگران زیادی در طول چند دههمسأله

ن، ، ماتریس دوراکواترنیونهای سینماتیک مختلف نظیر اشاره کرد. در این مراجع از کمیت [7-5]توان به مختلفی برای آن ارائه شده است. از آن جمله می

ه  در سینماتیک شود که است. چالش این مسأله از آنجا ناشی میی رودریگز برای نمایش وضعیت استفاده شدپارامترهای رودریگز و پارامترهای بهبودیافته

وم یعنی های مرتبه دی اول یا مکان، که در حرکت دورانی همان وضعیت است از انتگرالگیری مستقیم کمیتهای مرتبهوضعیت جسم صلب، کمیت

گرفتن از انرژی کل جسم، توابع لیاپانوفی ارائه شده است که شامل دو آید. علاوه بر این، برای اثبات پایداری با ایده ای است بدست نمیسرعت زاویه

بر  های شامل خطای وضعیتای و ماتریس ممان اینرسی که نمایشگر انرژی جنبشی جسم است و جملههای شامل سرعت زاویهباشند؛ جملهدسته جمله می

 ت به وضعیت مطلوب است.حسب متغیر سینماتیکی که به نوعی متناسب با انرژی پتانسیل جسم نسب

ل تطبیقی به . استفاده از کنترباشدمیهای متفاوت و متغیر در معرض نامعینی در مدل و اغتشاشاتی با منابع و اندازه دینامیک وضعیت یک ماهواره

های کنندهرلی وسیعی از کنتباشد. دستهها و اغتشاشات و رسیدن به پایداری و عملکرد مورد نظر حتی در حضور این عوامل میمنظور رفع اثر این نامعینی

 د. گیری کنترل وضعیت ارائه شده است که عموماً اثبات پایداری در آنها از طریق روش مستقیم لیاپانوف صورت میتطبیقی برای مسأله

ی تطبیقی مستقیمی ارائه دادند که نسبت به خطا در ماتریس ممان اینرسی کنندهبرای ردیابی وضعیت ماهواره صلب کنترل [8]اسلاتین و بندتو در 

مکاران گیرد. شاب و ههای مثبت خطای ردیابی ارائه شده و تحلیل پایداری توسط آن انجام میمقاوم است. در این مرجع یک تابع لیاپانوف شامل جمله

اند که منجر به های مکانیکی به ویژه وضعیت ماهواره ارائه دادهی وسیعی از سیستمی ردیابی در دستهل تطبیقی غیرخطی برای مسألهیک قانون کنتر

ی از پارامترهای بهبودیافته . در این مقاله[9]ی خطی در حضور اغتشاشات خارجی و نامعینی بزرگ در ماتریس اینرسی شده است بستهدینامیک حلقه

اسخ یک جبرانساز در این رویکرد، به صورت مجانبی به پ هبستده شده است. پاسخ سیستم حلقهرودریگز به عنوان متغیرهای سینماتیکی برای مدلسازی استفا

PID ارائه شده بود. در این کار فرض  [11]ی خطی برای خطا در  بستهی اصلی این کار یعنی تحقق یک سیستم حلقهشود. ایدهمشخص شده همگرا می

 ای ثابت هستند.شده است اغتشاشات خارجی دارای اندازه

میلادی مورد توجه قرار  1991ی های تطبیقی از ملاحظات عملی بسیار مهم است که از اواخر دههکنندهمسأله اشباع گشتاور کنترلی در کنترل

های تطبیقی مدل مرجع در حضور نامعینی محدود با وجود اشباع عملگرها را نشان داده است. کنندهای از کنترلپایداری سراسری دسته [11]گرفت. مرجع 

گیرد. مرجع شد زیرا در این شرایط تطبیق به صورت اشتباه انجام میطبیقی قدیمی با به اشباع رفتن عملگر، عمل تطبیق متوقف میهای تکنندهدر کنترل

ر مسیر ی اصلی ارائه شده عبارت است از تغییسازد. ایدهدهد که تطبیق صحیح در شرایط اشباع را ممکن میراهکاری برای کنترل تطبیقی ارائه می [12]

ی کنترل تطبیقی وضعیت نیز برای مسأله  [13] شود. درمرجع به مسیری که تا حد ممکن به مسیر مرجع نزدیک بوده ولی منجر به اشباع عملگرها نمی

ی ردیابی ألهسماهواره با وجود اشباع عملگرها از تغییر مسیر مرجع استفاده شده است و یک طرح تطبیقی پایدار برای تغییر مسیر مرجع ارائه شده است. م

 بررسی شده است. [14]ی صلب با زمان همگرایی محدود در حضور اغتشاشات خارجی و نامعینی در ماتریس اینرسی در تطبیقی وضعیت یک ماهواره

ها یک قانون کنندههستند؛ به عبارتی این کنترل "1ارزی قطعیتهم"های تطبیقی که در بالا به آنها اشاره شد مبتنی بر اصل کنندهی کنترلهمه

 در نظر گرفته و سپس آنرا با یک قانون تطبیق پارامتر مناسب ترکیب کرده تا به یک قانون کنترل تطبیقی دست یابند. در این شرایط، سیستمکنترل قطعی 

یستند، عملکرد نباشد و به دلیل اینکه در حین تطابق، مقادیر پارامترها برابر با مقادیر واقعی ی بدست آمده یک سیستم غیرخطی متغیربازمان میبستهحلقه

کننده در طرح تطبیقی برای بازسازی عملکرد سیستم ز یک منیفلد پایدار جذبا [15]تری نسبت به سیستم قطعی دارد. برای جبران این نقص، در ضعیف

د استفاده قرار گرفته مور مقالهتر برای جبران نقاط ضعف کنترل تطبیقی کلاسیک که در این حل عمومیی قطعی استفاده شده است. اما یک راهبستهحلقه

امترهای ثابت ناشناخته شود پلنت دارای پاررل تطبیقی است. در کنترل تطبیقی کلاسیک فرض میاست استفاده از رویکرد مدل چندگانه و کلیدزنی در کنت

به  فاست و به همین دلیل در صورت وجود نامعینی بزرگ در پارامترها و یا تغییر ناگهانی در محیط، کنترل تطبیقی کلاسیک منجر به عملکردی ضعی

حلی برای این مشکلات، رویکرد مدل چندگانه وکلیدزنی از ابتدای ظهور کنترل تطبیقی مورد توجه بوده هشود. به عنوان راویژه از نظر پاسخ گذرا می

ی رویکرد مدل چندگانه را برای مسأله [17]جع نترل فشار خون ارائه شده است. مرهای چندگانه برای کی مبتنی بر مدلکنندهیک کنترل [11] است. در

 [18] ای خاص دره. کنترل تطبیقی مدل چندگانه با کلیدزنی و تنظیم با اثبات پایداری برای بعضی حالتاست کنترل پرواز هواپیمای جنگنده به کار برده

 شده است. 

سبت رغم اهمیت کاربردی آن، نای توجه بیشتری شده است؛ چراکه علیی سرعت زاویهبه کنترل وضعیت ماهواره با قید روی اندازه مقالهاین در 

حدود  اید ازای نبهای بردار سرعت زاویهبه دیگر مسائل در کنترل وضعیت کمتر روی آن کار شده است. کاربردهای فراوانی وجود دارد که در آنها مؤلفه

گیری ضمن د، سوختکننتوان به کاربردهایی که از ژایروهای با نرخ پایین )به دلیل بسیار ارزانتر بودن( استفاده میمشخصی بیشتر شوند؛ از آن جمله می

                                                 
1. Certainty Equivalence Principle   
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 1گامی انتگرالاز تکنیک پس [19]شوند اشاره کرد. در های محتلف یک یا چند فضاپیما به یکدیگر متصل میهایی که در آنها بخشپرواز و مأموریت

اطلاع  سندگانیونای استفاده شده است. در این مرجع برای اولین بار )تا جایی که برای کنترل یک سیستم دینامیکی نوعی تحت قید روی سرعت زاویه

ی کنندهبرای طراحی کنترل [21]ای در تابع لیاپانوف در نظر گرفته شد. این ایده در روی سرعت زاویهی لگاریتمی به خاطر وجود قید د( یک جملهندار

ی ی تطبیقی برای کنترل وضعیت ماهوارهکنندهیک کنترل [21]ای به کار گرفته شد. در گام تطبیقی وضعیت ماهواره تحت قید روی سرعت زاویهپس

ی بدست آمده است و شامل یک جمله [19]ای ارائه شده است. تابع لیاپانوف در این مرجع نیز با ایده گرفتن از صلب تحت قید روی سرعت زاویه

ت. ی لگاریتمی است ارائه شده اسز هم بر اساس یک تابع لیاپانوف شامل یک جملهی غیرخطی مقاوم که باکنندهیک کنترل [22]لگاریتمی است. در 

یلی کند که دارای نقاط ضعفی است و خی اثر ژایروسکوپی استفاده میسازی فیدبکی برای حذف جملهقانون کنترل ارائه شده در این مرجع از خطی

 ی حذف اثر ژایروسکوپی، قانون کنترل این مقاله در واقع همانبود. همچنین بدون این جمله های بسیاری از آن در کنترل وضعیت ارائه شدهتر نمونهپیش

  باشد.می [21]حالت قطعی قانون کنترل ارائه شده در 

امیک شوند. در مدلسازی دیناین مقاله از این قرار است: در بخش بعد معادلات حاکم بر دینامیک و سینماتیک وضعیت ماهواره ذکر میساختار 

شد در نظر گرفته شده است. همچنین برای مدلسازی سینماتیک وضعیت از ابکه دارای یک کران محدود میوضعیت گشتاور اغتشاشی متغیر باز مان 

ازی این ساستفاده شده است. الگوریتم کنترل ارائه شده به همراه اثبات پایداری در بخش سوم معرفی شده است و در بخش چهارم به شبیهکواترنیون 

 گیری مقاله نیز در بخش پنجم آورده شده است. الگوریتم کنترل پرداخته شده است. در انتها نتیجه

 معادلات حاکم بر دینامیک وضعیت ماهواره .2

لب صشوند. دینامیک ماهواره و یک جسم صلب مورد نیاز شامل دینامیک و سینماتیک وضعیت ذکر می یاین بخش روابط حاکم بر وضعیت ماهوارهدر 

بین  پردازد. در حالی که سینماتیک ارتباطشود و به تأثیر گشتاورها روی حرکت دورانی ماهواره میدر حالت کلی، توسط معادله گشتاور اویلر داده می

ایش برای نمکند. آزادی( بدون توجه به گشتاورهای اعمالی را توصیف میدرجههای از جنس موقعیت )وضعیت در حرکت دورانی سهسرعت و کمیت

افته یهای مختلفی نظیر زوایای اویلر، ماتریس کسینوس هادی، کواترنیون، پارامترهای رودریگز و پارامترهای رودریگز تعمیمروشوضعیت یک جسم 

منجر به یک  شود و همچنینشود به سبب  اینکه دچار تکینگی نمیوجود دارد. در این میان نمایش کواترنیون که پارامترهای متقارن اویلر نیز نامیده می

 نیز مورد استفاده قرار گرفته است.  مقالهتر است و در این شود، معمولمعادله سینماتیکی خطی می

 دهدمحوره وضعیت ماهواره را به صورت زیر میدینامیک غیرخطی سه ی گشتاور اویلرمعادله

𝐈𝝎̇ = −[𝝎 ×]𝐈𝝎 + 𝐮 + 𝒅(𝒕) (1) 

𝐈 شده در دستگاه بدنه،ای ماهواره نسبت به دستگاه مرجع بیانبردار سرعت زاویه 𝝎 که در آن ∈ ℝ𝟑×𝟑 معین ممان اینرسی ماهوارهماتریس متقارن مثبت 

𝐮 و ∈ ℝ𝟑 همچنین. باشدمی سیگنال کنترلی  𝒅(𝒕) = [𝑑1 𝑑1 𝑑1]
𝑇و  باشدگشتاور اغتشاشی ناشی از عوامل مختلف وارد بر ماهواره می[𝝎 ×] 

 عملگر ضرب خارجی است و برابر است با: 

[𝝎 ×] = [

0 𝜔3 −𝜔2

−𝜔3 0 𝜔1

𝜔2 −𝜔1 0
] (2) 

 همچنین، بردار کواترنیون نمایشگر وضعیت دستگاه بدنه نسبت دستگاه مرجع عبارت است از 

𝐪 = [
𝐪1:3

𝑞4
] (3) 

 [1]شود ی زیر داده میبخش اسکالر بردار کواترنیون هستند. سینماتیک حرکت ماهواره صلب با رابطه 𝑞4بخش برداری و  𝐪1:3که در آن 

𝐪̇ =
1

2
𝜴(𝝎)𝐪 (4) 

 آنکه در 

𝜴(𝝎) = [

0 𝜔3

−𝜔3 0

−𝜔2 𝜔1

𝜔1 𝜔2

𝜔2 −𝜔1

−𝜔1 −𝜔2

0 𝜔3

−𝜔3 0

] = [
−[𝝎 ×] 𝝎

−𝝎𝑻 𝟎
] (5) 

 نتایج اصلی  .3

                                                 
1. Integral Backstepping   
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فرض  برای گشتاور اغتشاشی ،در نظر بگیرید شده است را داده (1)در که ی حاکم بر دینامیک وضعیت ماهواره در حضور گشتاورهای اغتشاشی معادله

‖𝒅(𝑡)‖ عبارتیکران بالای نرم آن در ختیار است، بهشودمی ≤ 𝑑0 . فرض کنید که𝐪 ای ماهواره و کواترنیون وضعیت لحظه𝐪̅  کواترنیون وضعیت

 شودمطلوب باشد. خطای وضعیت برحسب کواترنیون به صورت زیر تعریف می

𝛿𝐪 ≡ [
𝛿𝐪1:3

𝛿𝑞4
] = 𝐪 ⊗ 𝐪̅−1 = [𝜩(𝐪̅−1) 𝐪̅−1]𝐪 (1) 

 که در آن 

𝜩(𝐪̅−1) = [

𝑞̅4

−𝑞̅3

𝑞̅2

𝑞̅1

𝑞̅3

𝑞̅4

−𝑞̅1

𝑞̅2

−𝑞̅2

𝑞̅1

𝑞̅4

𝑞̅3

] (7) 

 ای به صورت زیر باشدهای سرعت زاویههمچنین فرض کنید قیود روی مؤلفه

|𝜔1(𝑡)| ≤ 𝑘1 , |𝜔2(𝑡)| ≤ 𝑘2, |𝜔3(𝑡)| ≤ 𝑘3 (8) 

 ی زیر ارائه شده است.در قضیهمقاوم قانون کنترل وضعیت 

ی تعادل سراسری نقطه "تقریباً"بگیرید. قانون کنترل زیر پایداری مجانبی  را در نظر (4)و  (1) شده با روابطسیستم توصیف  قضیه:

([δ𝐪1:3; δ𝑞4], 𝝎) = ([𝟎; 1],  کند:تر تضمین میرا با پیمودن مسیر کوتاه (𝟎

𝐮 = −𝐈𝐊𝜔
−𝟏(sgn1(𝛿𝑞4)𝛿𝐪1:3 + 𝑘5𝝎) − η sgn0(𝝎) (9) 

ηکه در آن  > 𝑑0  یک ثابت است و توابعsgn1(𝑢)  وsgn0(𝑢) شوند. به صورت زیر تعریف می 

sgn1(𝑢) = {
1          , 𝑢 ≥ 0
−1       , 𝑢 < 0

 (11) 

 و 

sgn0(𝑢) = {
1          , 𝑢 > 0
0          , 𝑢 = 0
−1       , 𝑢 < 0

 (11) 

 برای اثبات پایداری قانون کنترل ارائه شده تابع لیاپانوف زیر را در نظر بگیریداثبات: 

𝑉 = (1 − 𝛿𝑞4)
2 + 𝛿𝐪1:3

𝑇 𝛿𝐪1:3 +
1

2
𝑘4 ∑𝑙𝑛

𝑘𝑖
2

𝑘𝑖
2 − 𝜔𝑖

2

3

𝑖=1

 (12) 

 مشتق زمانی این تابع عبارت است از 

𝑉̇ = −2(1 − 𝛿𝑞4)𝛿𝑞4
̇ + 2𝛿𝐪1:3

𝑇 𝛿𝐪1:3
̇ + 𝝎𝑇𝐊𝛚𝝎̇ (13) 

 که در آن 

𝐊𝛚 =

[
 
 
 
 
 
 

𝑘4

𝑘1
2 − 𝑣1

2 0 0

0
𝑘4

𝑘2
2 − 𝑣2

2 0

0 0
𝑘4

𝑘3
2 − 𝑣3

2]
 
 
 
 
 
 

 (14) 

𝛿𝐪1:3جایگذاری 
𝛿𝑞4و  ̇

 دهدمی ̇

𝑉̇ = 𝝎𝑇𝛿𝐪1:3 + 𝝎𝑇𝐊𝝎𝝎̇  

 و تعریف  (9)با در نظر گرفتن قانون کنترل 

𝐆 = 𝐊𝝎𝐈−1[𝝎 ×]𝐈 (15) 

 شودباشد نتیجه میمی 𝑔برابر  𝐆و اینکه کران بالای نرم ماتریس 

𝑉̇ = −𝑘5𝝎
𝑇𝝎 − 𝝎𝑇𝐆𝝎 + 𝝎𝑇𝐊𝝎𝐈−𝟏(𝒅(𝑡) − η sgn0(𝝎)) 

≤ (𝑘5 − 𝑔)‖𝝎‖2 − ‖𝐊𝝎𝐈−𝟏‖‖𝝎‖(η − 𝑑0)                    
≤ 0                                                                                            

(11) 
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، که سیستم پایدار استاز آنجا شود.ی لازال استفاده میمجانبی از قضیهبسته پایدار است. برای اثبات پایداری معین است. پس سیستم حلقهنیمهمنفی 𝑉̇و لذا 

δ𝐪,𝝎شود که نتیجه می ∈  𝐋∞ شود که نتیجه می( 11ی )رابطه. همچنین با انتگرالگیری از𝝎 ∈ 𝐋2  و لذا𝝎 ∈ 𝐋∞ ∩ 𝐋2 در نتیجه با استفاده از .

limشود که نتیجه می [23] ی( لم باربالات)نتیجه
𝑡→∞

𝝎 = limصورتی دهد که تنها دربسته نتیجه میی سیستم حلقه. رابطه 0
𝑡→∞

𝝎 = limکه  0
𝑡→∞

𝛿𝐪1:3 = 0 .

;δ𝒒1:3])و لذا پایداری مجانبی تقریباً سراسری نقاط تعادل  δ𝑞4], 𝛚) = ([𝟎;+1], در این قانون کنترل عامل  .شودی لازال اثبات میاز قضیه (𝟎

sgn1(𝛿𝑞4) که کند زیرا چنانچه طی شدن مسیر کوتاهتر برای رسیدن به وضعیت مطلوب را تضمین می𝛿𝑞4  سیگنال کنترلی مثبت تولید  شودمنفی

اولاً دارای این مزیت  [22] در  این قانون کنترل نسبت به قانون کنترل ارائه شدهشود. میشود و لذا مسیر کوتاهتر برای رسیدن به وضعیت مطلوب طی می

ینامیک سیستم و د اطلاع دقیق از سازی فیدبکی بایداستفاده نشده است، زیرا در خطیایروسکوپی ژی هسازی فیدبکی برای حذف جملاست که از خطی

ند که برای کاین قانون کنترل تضمین میگیری مقاوم نیست. ثانیاً در اختیار باشد و لذا نسبت به نامعینی در مدل و همچنین نویز اندازهها همچنین حالت

 شود. رسیدن به وضعیت مطلوب کوتاهترین مسیر طی می

وان به توماً در رویکرد مدل چندگانه به دو شیوه می. عمشدهارائهگام بعدی عبارت است از اعمال رویکرد مدل چندگانه به قانون کنترل تطبیقی 

ای متفاوت هها یا متغیرهای مختلف و در مختصاتهای مختلف از توصیف دینامیک سیستم توسط کمیتی اول مدلایجاد بانک مدل پرداخت. در شیوه

ود و شمعادله حاکم بر دینامیک سیستم در نظر گرفته می آیند. در حالی که در روش دوم یکی مختلف بدست میکنندههای سادهها و فرضو یا روش

ا دقتی قابل آیند که هر کدام در یک زیرفضای کوچکتر سیستم را بهای مختلفی بدست میپس از آن با تقسیم فضای پارامتر سیستم به زیرفضاهایی، مدل

𝐈رامتر ماتریس ممان اینرسی ی دوم استفاده شده است و فضای پااز شیوه مقالهکنند. در این قبول مدل می ∈ ℝ𝟑×𝟑  در نظر گرفته شده است. از آنجا که

 معین است، فضای پارامتر عبارت است از :ماتریس ممان اینرسی متقارن و مثبت

𝑺 = {𝜽 ∈ ℝ6|𝐈 > 0, 𝑙𝑖 ≤ 𝜃𝑖 ≤ 𝑢𝑖 , 𝑖 = 1,2,… ,6} (17) 

𝑙𝑖که در آن قیدهای  ≤ 𝜃𝑖 ≤ 𝑢𝑖 , 𝑖 = 1,2,… شوند. این فضای پارامتر با های ماتریس ممان اینرسی نوشته میبر اساس آگاهی قبلی از حدود درایه 6,

ی بین عملکرد مورد نظر و پیچیدگی بستگی به مصالحه 𝑁شود. انتخاب مقدار زیرفضا شکسته می 𝑁مقدار برای ماتریس ممان اینرسی به  𝑁در نظر گرفتن 

 شود. بنابراین ماتریس ممان اینرسی واقعی و دیگر مقادیر برای این ماتریس عبارتند از:اح انجام میکننده دارد که توسط طرکنترل

 𝐈𝑝ماتریس ممان اینرسی واقعی ماهواره : 

 𝐈𝑖 , 𝑖 = 1,2, … , 𝑁 مقادیر متفاوت برای ماتریس ممان اینرسی با مقادیر نامعینی مختلف متناظر با زیرفضاهای مختلف در :𝑺. 

مقدار مختلف برای ماتریس ممان اینرسی که دارای مقادیر مختلف  𝑁به همراه  (4)و  (1)معادلات دینامیک و سینماتیک ماهواره در روابط 

یس مقدار ماتر 𝑁بر حسب هر کدام از  (9)دهند. همچنین از قانون کنترل مدل ثابت می 𝑁ی یک زیرفضا هستند تشکیل نامعینی بوده و هرکدام نماینده

 آید. کننده بدست میجفت مدل/کنترل 𝑁آید. بنابراین در مجموع کننده بدست میممان اینرسی یک کنترل

 کننده شاخص عملکردی به صورت زیر برای هر جفت تعریف شده است:برای تعیین میزان نزدیکی و/یا کارایی هر جفت مدل/کنترل

𝐽𝑗(𝑡) = 𝛼𝑒𝑗
2(𝑡) + 𝛽 ∫ 𝑒−𝜆𝜏𝑒𝑗

2(𝜏)𝑑𝜏
𝑡

0

, 𝛼 ≥ 0, 𝛽, 𝜆 > 0, 𝑗 = 1,2,… , 𝑁 (18) 

 که در آن 

𝑒𝑗(𝑡) = ‖𝐪𝑝 − 𝐪𝑗‖2
, 𝑗 = 1,2,… , 𝑁 (19) 

رد. ی زمانی انتخاب کای و دقت متوسط روی یک بازهتون برای رسیدن به ترکیب مطلوبی از دقت لحظهرا می 𝛽و  𝛼 ،(18ی )در شاخص عملکرد رابطه

کند. محدود را نیز تضمین می 𝑒𝑗برای  𝐽𝑗(𝑡)کند و محدود ماندن عملکرد جفت در گذشته را تعیین میی شاخص نسبت به حافظه 𝜆فاکتور فراموشی 

 آیدها به صورت زیر بدست میی جفتسیگنال کنترل همه 𝑁از  محدبسیگنال کنترلی اعمالی به پلنت به صورت یک ترکیب 

𝐮 = ∑𝑤𝑗𝐮𝑗

𝑁

𝑗=1

 (21) 

 آیندی زیر بدست میاز رابطه 𝑤𝑗های که در آن وزن

𝑤𝑗 =
∑ 𝐽𝑖(𝑡)𝑖=1:𝑁,𝑖≠𝐽

∑ 𝐽𝑖(𝑡)𝑖=1:𝑁
 (21) 

 داده شده است. نشان 1شکل  ارائه شده درساختار الگوریتم مدل چندگانه مقاوم 
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 : ساختار الگوریتم کنترل مدل چندگانه مقاوم 1شکل 

 سازینتایج شبیه .4

𝑁گرفته انجام سازیدر شبیهشود. ارزیابی عملکرد آن ارائه می سازی الگوریتم کنترل مدل چندگانه مقاوم ارائه شده به منظوردر این بخش نتایج شبیه = 2 

ظر گرفته شده در ن ی تنظیم وضعیت روی یک وضعیت ثابتهمچنین مسأله. وجود داردکننده و در نتیجه دو جفت مدل/کنترلدر نظر گرفته شده است 

 آورده شده است. 1 جدولسازی در . پارامترهای استفاده شده در شبیهاست

 سازي کنترل وضعیت مدل چندگانه مقاوم: پارامترهاي شبیه1 جدول

Value Parameter 

𝐈𝑝 = [
300 50 20
50 110 0
20 0 800

] Satellite Actual Inertia Matrix 

𝐈1 = [
15 3 2
3 50 4
2 4 14

] Controller 1 Initial Inertia Matrix 

𝐈2 = [
250 30 20
30 90 4
20 4 500

] Controller 2 Initial Inertia Matrix 

30 𝑘1 

Constant Gains of 

Core Controller 

30 𝑘2 

30 𝑘3 

100 𝑘4 

0.08 𝑘5 

5 𝛼 Cost Indices 

(𝐽𝑗(𝑡)) Parameters 5 𝛽 

50 𝜆 

10 η 

(0,0,0,−1) Initial quaternion 

(−0.2448,−0.1821,−0.3676,−0.8785) Commanded quaternion 

(0,0,0) degrees Initial Euler Angles (𝜑, 𝜃, 𝜓) 

(5,10,15) degrees Commanded Euler Angles (𝜑, 𝜃, 𝜓) 

0.05 sec Simulation Step Size 

Runge-Kutta Solver 

ارائه شده به ترتیب  یو همچنین الگوریتم مدل چندگانه بدون رویکرد مدل چندگانهبسته بر حسب کواترنیون برای قانون کنترل ی سیستم حلقهپاسخ پله

ننده نیز کزوایای اویلر سیستم برای دو کنترلی پاسخ پله دهد،از آنجا که زوایای اویلر دید بهتری بدست مینشان داده شده است.  2شکل و   1شکل در 

ی شود، اما بهبود عملکرد قابل توجه ناشگرا میاگرچه در هر دو مورد بردار کواترنیون به کواترنیون مطلوب هم است. نشان داده شده 4شکل و  3شکل در 

 مشهود است. 3شکل  از استفاده از رویکرد مدل چندگانه در
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 بدون رویکرد مدل چندگانه: رفتار زمانی کواترنیون براي قانون کنترل 1شکل 

 
 الگوریتم کنترل مدل چندگانه مقاوم: رفتار زمانی کواترنیون براي 2شکل 

 
 بدون رویکرد مدل چندگانهي زوایاي اویلر براي قانون کنترل : پاسخ پله3شکل 

 
 ي زوایاي اویلر براي الگوریتم کنترل مدل چندگانه مقاوم: پاسخ پله4شکل 

داده  نشان 1شکل های کنترلی الگوریتم کنترل مدل چندگانه در مشاهده کرد. سیگنال 5شکل توان در را می سیگنال کنترل برای قانون کنترل هسته

 شود. آنها است که به پلنت اعمال میاز  محدب یترکیب 𝐮pکننده هستند و مربوط به دو جفت مدل/کنترل 𝐮2و  𝐮1اند. در این شکل شده
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 بدون رویکرد مدل چندگانه: سیگنال کنترل قانون کنترل 5شکل 

 
 الگوریتم کنترل مدل چندگانه مقاومهاي کنترلی در : سیگنال6شکل 

 دهد. ی مقاوم را نشان میبرای الگوریتم کنترل مدل چندگانه 𝑤2و  𝑤1های وزن 7شکل همچنین 

 
 در کنترل مدل چندگانه مقاوم  𝒘𝟐و  𝒘𝟏هاي : وزن7شکل 

باشد. به می 𝜆و  𝛼 ،𝛽و مقادیر مختلف پارامترهای آن یعنی ( 18)ی وابسته به تعریف شاخص عملکرد در رابطه 7شکل در  𝑤2و  𝑤1های تغییرات وزن

 ها را کاهش داد. توان نوسانات این وزنمی 𝜆یا  𝛼و یا کاهش  𝛽عنوان مثال با افزایش 

  گیرینتیجه .5
عبارتند م ارائه شده الگوریت ی اصلیهابخشی صلب ارائه شده است. ی کنترل وضعیت یک ماهوارهیک الگوریتم کنترل تطبیقی مدل چندگانه برای مسأله

سی به ها که با تقسیم فضای پارامتر ماتریس ممان اینرکنندهو کنترل هامدلای از یک قانون کنترل وضعیت مقاوم بر حسب خطای کواترنیون، مجموعه از:

نترل را بر اساس میزان های کتعداد مناسبی زیرفضا بدست آمده است و یک بخش تولید سیگنال کنترل اعمالی به سیستم که ترکیب محدبی از سیگنال

سازی یهکند. پایداری مجانبی قانون کنترل مقاوم وضعیت اثبات شده است و با استفاده از شبکننده به سیستم اعمال میهای مدل/کنترلکیفیت عملکرد جفت

-گنالیبهبود قابل توجه پاسخ سیستم در حضور نامعینی زیاد در ماتریس ممان اینرسی توسط رویکرد مدل چندگانه نشان داده شده است. ترکیب محدب س

ا آید. پارامترهای این شاخص عملکر رشوند، بدست میاس یک شاخص عملکرد تعریف شده محاسبه میهایی که بر اسهای کنترل با استفاده از وزن

 توان برای رسیدن به عملکرد مطلوب تنظیم کرد. می
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