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 چکیده 

فضاپیمای انعطاف   یک  در این مقاله، به مسئله پایدارسازی وضعیت
که تحت اغتشاشات خارجی و ارتعاشات الحاقات    با پنل های خورشیدی  پذیر

با توجه به آن که مود های انعطاف  انعطاف پذیر قرار دارد، پرداخته می شود.  

معمولا   فضاپیما ها  راحتی  پذیر  لذا  به  باشد؛  نمی  گیری  اندازه    برای قابل 

تخمین متغیر های مودال فضاپیما انعطاف پذیر یک مشاهده گر زمان ثابت  
تفاده شده است. با برآورد متغیر های مودال فضاپیما انعطاف  طراحی و اس

تطبیقی مقاوم  وضعیت  کنترل  سیستم  یک  گر    پذیر،  مشاهده  بر  مبتنی 

یکپارچه برای فضاپیما طراحی می شود که در آن از خانواده کنترل کننده  

های مود لغزشی به دلیل مقاومت ذاتی بالای آن ها بهره گرفته شده است 
بهبود و افزایش مقاومت سیستم حلقه بسته در برابر اغتشاشات    و سپس برای

ی  پیشنهادی با یک قانون تطبیق  مقاوم  خارجی وارد بر فضاپیما کنترل کننده

توسعه داده شده است.    ترکیب شده و به یک کنترل کننده مقاوم تطبیقی

با   توان  می  نهایت  و  نتایج  در  مطلوب  عملکرد  عددی،  های  سازی  شبیه 
 خش سیستم کنترل وضعیت یکپارچه پیشنهادی را تایید نمود. رضایت ب

فضاپیما انعطاف پذیر، سیستم کنترل وضعیت، مشاهده   واژه های کلیدی:
 گر زمان ثابت، کنترل کننده مقاوم تطبیقی 

 

 مقدمه  -1

و کاهش    یکاف  انرژیمنبع    نیمات  یبرا  فضاپیماها،  ریاخ  یهادر سال

  راگر یم  ساختارو    قابل گسترشبزرگ،    یهاپرتاب، اغلب از سازه  یهانهیهز

  ( که منجر های بازشوندهو آنتن  ی دیخورش  هاینل کنند )مانند پ  یاستفاده م

  ی هامانور  رشود. دیم  نییبا فرکانس پا ک یالاست ی هامدو   یبه کاهش سخت
  عاش دچار ارتاغلب  پذیرالحاقات انعطاف، ریپذانعطاف یماهایفضاپ یچرخش

ویم به  س  یهنگام  ژهیشوند  از    هاام یفضاپ  وضعیتکنترل    ستمیکه 

  جاد یا  یاوستهید که اقدامات ناپنکن یاستفاده م  روشن-خاموش  یهاشگرران

 نی[. علاوه بر ا1کنند]یم کیرا تحر ی سیستمرخطیغ  دینامیککنند و یم
  ی خارج  غتشاشاتو ا  ید یخورش  یهاپنل حرکت محموله و چرخش    لیبه دل

که به طور    شدخواهد    دچار نامعینی   مای فضاپ  ینرسی، اوضعیتمانور    نیدر ح

توجه م   ستمیس  پایداری  یقابل  کاهش  بنابرایرا  مانور  نیدهد.  کنترل   ،
و در    مدل  هاینامعینی با    ریپذعطافان   یمایفضاپ  اتارتعاش  دفعو    وضعیت

سالیان اخیر به  های از جمله مباحثی است که در پژوهش  حضور اغتشاشات

قرارگرفته توجه  مورد  طراح  [.2] استشدت  منظور  کنترل    ستمیس  یبه 

که در مقابل اغتشاشات و   یبه نحو  ریپذانعطاف  یهاماهواره   یبرا  تیوضع

  ی هاشده و چالش انجام  یاری بس  قاتینامطلوب مقاوم باشد، تحق  یهاینینامع 

ان مسئله دفع ارتعاشات  وجود همچن  نیاند. با اقرارگرفته  یمسئله مورد بررس

حوزه مطرح بوده و   نیدر ا یچالش جد کیعنوان  به ریپذملحاقات انعطاف

  شنهاد یو پ  یچالش توسط محققان معرف نیجهت رفع ا یمتنوع   یراهکارها
 است. دهیگرد

در طول ماموریت ماهواره، ماتریس اینرسی به دلایلی نظیر مصرف سوخت 

با   ماهواره  مانور  نامعینینامعینی و  بر  علاوه  است.  همراه  مدل  هایی  های 

پذیر، اغتشاشات محیطی مختلف در فضا بر وضعیت ماهواره  ماهواره انعطاف
گذارند. روش کنترل تطبیقی یکی از روش  انعطاف پذیر اثرات نامطلوبی می 

باشد و اغلب  های پارامترها میهای مواجه با اغتشاشات خارجی و نامعینی

کاربر تغییر  در  حال  در  مداوم  طور  به  سیستم  از  پارامترهایی  که  دهایی 

قرارمی استفاده  مورد  در  هستند،  ارتعاشات    ]3[گیرند.  و  وضعیت  کنترل 
با استفاده از معادلات دیفرانسیل جزیی  های انعطافنامطلوب ماهواره پذیر 

از کنترل    ]4[است. در  مبتنی بر کنترل تطبیقی مدل مرجع انجام گردیده

پیچ کن زاویه  کنترل  برای  تصدیق پسخور خروجی  بر  مبتنی  تطبیقی  نده 

 PIDاست. کنترل کننده پیشنهادی مشابه یک کنترل کننده  استفاده شده
است اما با این تفاوت که مقدار بهره آن با استفاده از قانون تطبیقی تنظیم  

نامعینی می آن  وسیله  به  تا  جبران شود  را  موجود  کنترلهای  ده  کننکند. 

می نامعینیپیشنهادی  حضور  در  را  وضعیتی  بزرگ  مانورهای  و  تواند  ها 

ای دیگر از محققان به منظور طراحی  اغتشاشات به خوبی انجام دهد. دسته
و ارتقا مقاومت این  های انعطافسیستم کنترل وضعیت برای ماهواره  پذیر 

نامعینی سیستم برابر  در  غیرخطیها  نامگریها،  اغتشاشات  و  طلوب،  ها 

روش   کی  ]5[در  اند.  های کنترل مقاوم را پیشنهاد نمودهاستفاده از روش

جمع  دیجد  یکنترل بازوی  یک  وضعیت  کنترل  ماهواره برای  های  آوری 
بر مبتنی    ارتعاش تا    شودیم  شنهادیپ  مقاوم  کنندهکنترل   کی  غیرفعال 

اغتشاشات ناشی    همچنین  ببرد و  نیرا از ب  هامحرک   از کشش  یناش  نامطلوب

به طراحی    ]6[. در  کند  دفع  در یک ماهواره  موتور را  یرخطیاصطکاک غ   از

نامعینیکنترل گنجاندن  برای  مقاوم  پارامتری  کننده  غیر  و  پارامتری  های 
هایی انجام  پذیر که به دلیل کاهش مرتبه و یا خطی سازیماهواره انعطاف

نیز از یک   ]7[است. در شدهاند، پرداخته شده بر روی سیستم ایجاد گردیده

های اینرسی، اغتشاشات خارجی  مقاوم در حضور نامعینی   PIDکننده  کنترل

پذیر ماهواره برای سیستم کنترل وضعیت آن  و ارتعاشات ملحقات انعطاف
های یک سیستم  است. در شرایط واقعی، سنجش برخی از حالت استفاده شده

دشوار باشد. در چنین شرایطی به طور معمول  ناپذیر یا بسیار  تواند امکانمی

گردد و در صورت  از فیدبک خروجی به عنوان یک راهکار عملی استفاده می 
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شود.  نمود  های سیستم غیرقابل دسترس پرداخته مینیاز به تخمین حالت

-پذیر، آگاهی از حالات مدال ماهواره میهای انعطافاین مسئله در ماهواره
باشد و در همین راستا  پذیر نمیا به طور معمول امکانهباشد که سنجش آن

گر برای تخمین مودهای انعطاف پذیر  برخی پژوهشگران به طراحی مشاهده 

ی در دسترس بودن تمام حالات سیستم  [، با فرض اولیه8اند. در ]پرداخته

طراحی یک کنترل با  کنندهبه  ادامه،  در  پرداخته شده و  فیدبک حالت  ی 
از مشاهده   استفاده  یک  طراحی  به  خروجی  تخمین  فیدبک  جهت  گر 

زاویه سرعت  و  مدال  ]متغیرهای  در  است.  شده  پرداخته  نیز  9ای  ابتدا  [ 

رفع مشکل   یسپس براو  شوندیفرض م یریمدال قابل اندازه گ یرهای متغ

اندازه کنترل   یرهایمتغ  ی ریگعدم  مجازمدال،  با    یکننده    ک ی همراه 
مدال  مشاهده  ]  .شودی م  یطراحباز گر  منظور10در  به  نیز    فعال   کاهش  [ 

انعطاف  ریپذانعطاف   یمایفضاپ  کیارتعاشات   مودهای  تخمین  با  به  پذیر 

های انجام شده در  رغم تلاشعلی .گر پرداخته شده استاستفاده از مشاهده

گرهایی که تا کنون  این حوزه، تا جایی که نویسندگان مطلع هستند، مشاهده
اند، صرفا قادر  ها طراحی شدهپذیری در ماهوارهی انعطافبرای تخمین مودها

بی زمان  با  همگرایی  تضمین  به  به  که  است  حالی  در  این  هستند.  نهایت 

های زمان محدود و زمان  کنندهها، به ویژه کنترل کنندهمنظور طراحی کنترل

مشاهده تضمین همگرایی  اهمیت بسیار  ثابت،  از  ثابت  زمان  به صورت  گر 
توان اهداف کنترلی یک  زیادی برخوردار است چرا که در غیر اینصورت نمی

 کنترل کننده زمان ثابت را برآورده ساخت. 

پذیر با تلفیق  انعطاف  فضاپیمادر این مقاله به طراحی سیستم کنترل وضعیت  

رویکردهای کنترل مقاوم و تطبیقی به نحوی پرداخته شده است که تا حد  
  فضاپیما های مطرح شده در حوزه کنترل وضعیت  ش یک از چال  امکان هر 

آن با آگاهی از  که حالات    های انعطاف پذیر مرتفع گردند. در این راستا، 

یک  وم سنجش    فضاپیمادال  قابل  عمل  در  معمول  طور  به  پذیر  انعطاف 

گر زمان ثابت به نحوی پرداخته شده است  نیستند، به طراحی یک مشاهده
 باشد.   فضاپیماپذیر انعطاف که قادر به تخمین مودهای

 

 مدل سازی دینامیک فضاپیما انعطاف پذیر  -2

-های خورشیدی انعطافای صلب و پنلای با بدنهدر این مقاله ماهواره

ساختار   است.  شده  گرفته  نظر  در  کنترل  تحت  سیستم  عنوان  به  پذیر 
در شکل  ماهواره به صورت شماتیک  مفروض  داده شده  1ی  است.  نمایش 

( بیان نمود. با  1ی )توان به صورت معادلهای را میچنین ماهواره  دینامیک

( معادله  به  انعطاف1توجه  بخش  دینامیک  معادله  (،  یک  از  ماهواره  پذیر 

دیفرانسیل مرتبه دوم ناهمگن تشکیل شده که در آن نرخ تغییرات سرعت  
 است. ای ماهواره به عنوان ورودی در نظر گرفته شدهزاویه
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(2)  {
𝐽�̇� + 𝛿𝑇 �̈� = −𝜔×(𝐽𝜔 + 𝛿𝑇 �̇�) + 𝑢 + 𝑑
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𝑞𝑇]در این روابط   𝑞0]𝑇 ∈ ℜ4   بیانگر کواترنیون وضعیت با قید𝑞𝑇𝑞 +

𝑞0
2 = 1 ،𝜔 ∈ ℜ3   ،بردار سرعت زاویه ای𝐼3 ∈ ℜ3×3   ،ماتریس یکه𝐽 ∈

ℜ3×3    ، 𝜂ماتریس اینرسی ماهواره  ∈ ℜ𝑛   بردار مختصات مدال الحاقات
𝛿تعداد مد های ارتعاشی الحاقات انعطاف پذیر و    𝑛انعطاف پذیر،   ∈ ℜ3×𝑛 

ماتریس اتصال میان بدنه صلب ماهواره و الحاقات انعطاف پذیر   بیانگر  نیز 

𝑢می باشند. در این روابط   ∈ ℜ3    و𝑑 ∈ ℜ3  ر  نیز به ترتیب بیانگر گشتاو
و   باند اغتشاشات خارجی بوده  و همچنین    ×𝜔عبارت  کنترلی و محدوده 

 نیز به صورت زیر تعریف می شوند:  𝐾و  𝐶ضرایب 

 

(3)  𝜔× = [

0 −𝜔𝑧 𝜔𝑦

𝜔𝑧 0 −𝜔𝑥

−𝜔𝑦 𝜔𝑥 0
] 

 
(4)  𝐶 = 𝑑𝑖𝑎𝑔(2𝜉1𝜔1 . . .  2𝜉𝑛𝜔𝑛) 

 

(5)  𝐾 = 𝑑𝑖𝑎𝑔(𝜔1
2 … 𝜔𝑛

2) 

 
-مربوط به مودهای انعطاف  نرخ میرایی 𝜉𝑖فرکانس طبیعی و   𝜔𝑖که در آن  

 د. بیانگر تعداد مودهای انعطاف پذیر می باشن 𝑛 پذیری و

 

 
 شماتیک یک فضاپیما انعطاف پذیر  -1 شکل

 
نشان داده شده است که مدل سینماتیک و دینامیک وضعیت یک    ]8[در  

بیان شده در معادلهی انعطافماهواره با استفاده از  ( را می1ی )پذیر  توان 

متغیرهای   𝜓تعریف  = �̇� + 𝛿𝜔    و𝐽𝑚 = 𝐽 − 𝛿𝑇𝛿   زیر صورت  به 

 بازنویسی نمود: 
 

(6)  �̇� = 𝜓 − 𝛿𝜔 

 

(7)  �̇� = −(𝐶𝜓 + 𝐾𝜂 − 𝐶𝛿𝜔) 

 

(8)  𝐽𝑚�̇� = 𝜔×(𝐽𝑚𝜔 + 𝛿𝑇𝜓) + 𝛿𝑇(𝐶𝜓 + 𝐾𝜂
− 𝐶𝛿𝜔) + 𝑢 + 𝑑 

 
(  7( و )6در این مقاله به منظور تخمین متغیرهای مدال ماهواره از روابط )

اغتشاشی    استفاده خواهد شد. و    𝑑گشتاور  محیطی  اغتشاشات  که شامل 

نامعینی اینرسی است، محدود است، بنابراین یک مقدار مثبت اسکالر وجود  

‖𝑑‖ دارد به طوری که < 𝜌. 
 

 طراحی سیستم کنترل وضعیت  -3

از دو بخش  فضاپیمای انعطاف پذیر  طراحی سیستم کنترل وضعیت  

و  بخش اول به طراحی مشاهده گر زمان ثابت  اصلی تشکیل می شود که در 

در بخش بعدی    و سپس  می شود  اختهپردتخمین متغیر های مودال فضاپیما  
فضاپیما تخمین  با   مودال  های  میک    ،متغیر  کننده  تطبیکنترل  قی  قاوم 

 . شودمی طراحی 
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 طراحی مشاهده گر زمان ثابت  -3-1

مشاهده یک  طراحی  به  بخش  این  تخمین  در  جهت  مناسب  گر 

پذیر با قابلیت تضمین همگرایی زمان  های انعطافمتغیرهای مدال در ماهواره 

پذیر با مدل دینامیکی بیان شده  انعطاف  فضاپیمایی  ثابت پرداخته شده است.
طراحی (  9رابطه )  که در  گر  ( را در نظر بگیرد. مشاهده7( و )6در روابط )

باشد و فارغ از خطای  می  فضاپیماقادر به تخمین متغیرهای مدال  شده است  

تخمین، هماولیه را  ی  واقعی  مقادیر  به  مدال  متغیرهای  ثابت  زمان  گرایی 

 کند. تضمین می 
 

(9)  {

�̇̂� = 𝐴�̂� + 𝐵𝑢′ − (𝐴(�̂� − 𝑦) +                             

𝛼𝑠𝑖𝑔1+𝜇0(�̂� − 𝑦) + 𝛽𝑠𝑖𝑔
𝑓0
𝑔0(�̂� − 𝑦))

𝑦 = 𝑇�̂�                                                                      

 

 
𝜇0( مقدار  9که در رابطه ) =

𝑚0

2𝑛0
(1 + 𝑠𝑔𝑛(‖𝑇−1(�̂� − 𝑦)‖ − 1))  ،

𝑚0 > 𝑛0و    0 > 𝑚0دو عدد صحیح فرد می باشند به طوری که    0 >

𝑛0  .𝛼 > 𝛽و  0 > 𝑓0 همگی بهره های ثابت هستند. 0 > 𝑔0و   0 > 0  
𝑔0می باشند به طوری که    دو عدد صحیح  > 𝑓0  . در رابطه بالا همچنین𝜗 =

[𝜂    𝜓]𝑇  ،𝑢′ = 𝜔  بوده ضرایب𝐴  ،𝐵   و𝑇  :دارای تعاریف زیر هستند 

 

(10)  𝐴 = [
03×3 𝐼3×3

−𝐾 −𝐶
] 

 

(11)  𝐵 = [−𝛿 𝐶𝛿] 

 

(12)  𝑇 = [
𝐼3×3 03×3

03×3 𝐼3×3
] 

 

( قابل محاسبه است که  13)همچنین زمان همگرایی مشاهده گر از رابطه  
و  است  وابسته  شده  تعیین  پیش  از  تنظیم  از  قابل  های  پارامتر  به  تمام 

 هیچگونه وابستگی به شرایط اولیه سیستم و خطای اولیه ندارد. 

 

(13)  𝑡0 ≤
1

𝛼
(

𝑛0

𝑚0
+

𝑔0

𝑔0 − 𝑓0
𝑙𝑛(1 +

𝛼

𝛽
)) 

 

 تطبیقی طراحی کنترل کننده مقاوم   -3-2

با  انعطاف  فضاپیمایبه منظور طراحی سیستم کنترل وضعیت   پذیر 

سطح لغزشی به صورت زیر تعریف    ]12[(، با الهام گیری از  2( و )1روابط ) 

 می شود: 

 
(14)  𝑆 = 𝛾𝑞𝑣 + 𝜔 

 

𝑆که در آن  = [𝑆1  𝑆2  𝑆3]𝑇  و𝛾 >  می باشد.  0

پیشنهادی در بسته  به منظور افزایش مقاومت سیستم کنترلی حلقه
و اغتشاشات، در این بخش کنترل  نامعینی ممان اینرسی  کننده مود  برابر 

کنترل  یک  به  مناسب  تطبیق  قانون  یک  طراحی  با  را  شده  ارائه    لغزشی 

 شود: ی مود لغزشی تطبیقی توسعه داده میکننده

 

(15)  𝑢 = −𝑘1𝑆 − 𝑘2𝑆𝑎 + 𝑢1 + 𝑢2 + 𝑢3 

 

(16)  𝑢1 = 𝜔×𝐽𝜔 −
1

2
𝐽0(𝑞4𝐼3 + 𝑞𝑣

×)𝜔 + 𝛾𝑞𝑣 

 

(17)  𝑢2 = {
−

𝑆

‖𝑆‖
(�̂�)  , 𝑖𝑓 ‖𝑆‖ ≠ 0

0         , 𝑖𝑓 ‖𝑆‖ = 0         

 

 

(18)  𝑢3 = 𝜔×𝛿�̇̂� + 𝛿�̈̂� 

 
 ( محاسبه می گردد: 19از رابطه ) �̂�(، 16)که در رابطه 

 

(19)  �̇̂� = 𝑏‖𝑆‖ 

 

بالا مقادیر   𝑘1در روابطه  , 𝑘2 , 𝑏 > 𝑎و    0 =
𝑎1

𝑎2
< باشند. ترم    1  𝑢2می 

( می باشد که برای دفع اغتشاشات  19قانون کنترل تطبیقی با رابطه آپدیت )
نیز جهت جبران گشتاور ناشی   𝑢3و نامعینی اینرسی استفاده می گردد. ترم  

پارامتر  که  باشد  می  ارتعاشات  )از  رابطه  مشاهده 19های  توسط  زمان  (  گر 

 شود. ثابت تخمین زده می

( سیستم 2( و )1پذیر روابط )انعطاف  با در نظر گرفتن سیستم ماهواره 
( رابطه  تطبیقی  قانون کنترل  با  پیشنهادی  وضعیت  توان   (19کنترل    می 

این درحالی است که خطای تخمین    پایدار مجانبی می باشد.اثبات نمود که  

مشاهده گر به دلیل زمان ثابت بودن آن بعد از گذشت زمان همگرایی که از 

 به صفر میل می کند.  ( قابل محاسبه است13رابطه )
 

 شبیه سازی و نتایج عددی -4

شبیه مطالعه  و  تایید  منظور  کنترلی  به  سیستم  عملکرد  سازی 

انعطاف ماهواره  مقاله،  این  در  )پیشنهادی  معادلات  با  )1پذیری  و  و  2(   )

 شود: همچنین مشخصات زیر در نظر گرفته می
 

(20)  𝐽 = [
420.8 8.9 −1.2

8.9 175.4 −3.3
−1.2 −3.3 380.3

] 

 

(21)  𝛿 = [
1 0.1 0.1

−1 0.1 0.01
−0.1 0.1 0.01

] 

 

های  پذیر در نظر گرفته شده است. فرکانس در این مقاله سه مود اول انعطاف

پنل خورشیدی  طبیعی  𝜔1های  = 1.9015،  𝜔2 = 𝜔3و    2.7512 =

𝜉1ها به ترتیب برابر با میرایی آنو نرخ    3.1224 = 0.05، 𝜉2 =   و  0.05

𝜉3 = شبیهباشدمی  0.05 در  مشاهده سازی.  طراحی  پارامترهای  و ها  گر 

بر این    2  جدول   و  1ول  کننده مطابق جدکنترل انتخاب شده است؛ علاوه 

زاویه و سرعت  وضعیت  اولیه  کنترل، مشاهدهایمقادیر  مطابق  گر و  کننده 
( نیز اغتشاشات اعمالی به ماهواره را نشان می  22رابطه )  باشد.می  3جدول  

 دهد. 

 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 4صفحه: 

 

(22)  𝑑 = [

𝑐𝑜𝑠(0.5𝜋𝑡) − 𝑠𝑖𝑛(0.3𝜋𝑡) − 1
𝑠𝑖𝑛(0.2𝜋𝑡) − 𝑐𝑜𝑠(0.2𝜋𝑡) + 1

1 𝑠𝑖𝑛(0.2𝜋𝑡) + 1
] × 0.001 

 
 زمان ثابت  گرای تنظیم مشاهده پارامتر ه  -1 جدول 

 پارامتر  مقدار عددی 

0.1 𝛼 

0.2 𝛽 

9 𝑓0 

15 𝑔0 

35 𝑚0 

27 𝑛0 

 
 های تنظیم کنترل کننده پارامتر -2 جدول 

 پارامتر  مقدار عددی 

1.2 𝛾 

0.2 𝑘1 

0.1 𝑘2 

0.8 𝑏 

31 𝑎1 

35 𝑎2 

 
 های سیستم  مقادیر اولیه متغیر -3جدول 

 پارامتر  مقدار عددی 

[0.063 − 0.143  0.160  0.975] 𝑞0 

[−0.01 − 0.001  0.002] 𝜔0 

[0  0  0] 𝜂0 

[0  0  0] �̇�0 

0 �̂�0 

 
گر  ها توسط مشاهدهمتغیرهای مودال ماهواره و مقدار تخمین آن  2در شکل  

است؛   شده  داده  نشان  شماتیکی  صورت  به  ثابت  خطای  زمان  همچنین 

و شکل   2آمده است. از بررسی شکل    3تخمین متغیرهای مودال در شکل 

صفر  ثانیه خطای تخمین به    5در زمانی کمتر از  به وضوح نمایان است که    3
میل کرده است و سپس با دقت بسیار بالایی به تخمین متغیرهای مودال  

 پرداخته است.

 
 متغیر های مودال و تخمین آن ها  -2شکل 

 
 ه گرخطای تخمین مشاهد -3شکل 

 

ای ماهواره  پارامترهای وضعیت کواترنیون، زوایای اویلر و سرعت های زاویه

شود. با بررسی این  نمایش داده می  6شکل  و 5، شکل  4به ترتیب در شکل  
در  پذیر،  توان دریافت که در طول مانور وضعیت ماهواره انعطافها میشکل

ای  های زاویهثانیه پارامترهای وضعیت کواترنیون و سرعت   40زمانی کمتر از  

مقادیر   به  ترتیب  به  یک  𝑞𝑣𝑖|هر 
| < 1 × |𝜔𝑖|و    10−4 <

3 × 10−5𝑟𝑎𝑑/𝑠 شوند. همگرا می 
 

 
 پارامتر ها وضعیت کواترنیون  -4شکل 

 

 
 طاف پذیر زوایای اویلر فضاپیما انع -5شکل 



 

 بین المللی انجمن هوافضای ایران نسکنفرا بیست و یکمین
 5صفحه: 

 

 
 انعطاف پذیر  سرعت های زاویه ای فضاپیما  -6شکل  

 

-توسط کنترل   ریپذانعطاف  ماهوارهکنترل اعمال شده به    گنالیس  ت،یدر نها

به وضوح  7طبق شکل  نشان داده شده است. 7در شکل  یشنهادیکننده پ
شود که سیگنال کنترل رفتار نرمی را از خود نشان می دهد و  مشاهده می

با کاهش خطای وضعیت به مقدار مطلوب، مقدار گشتاور اعمالی نیز کاهش  

ارز  ن،یبنابرایابد.  می مدستبه  ج ینتا  یابیبا  که    جهینت  توانیآمده،  گرفت 

بالا د  ستمیس  یعملکرد  شامل  بسته    ماهواره   وضعیت  کینام یحلقه 
در حضور   یقیمقاوم تطب  کنندهزمان ثابت و کنترل  گرمشاهده  ر،یپذانعطاف 

 شود.  یم  دییات یدیخورش هایارتعاشات پنلاغتشاشات ناشناخته 

 

 
 گشتاور کنترلی سیگنال  -7شکل 

 

 نتیجه گری  -5
ی  فضاپیمادر این مقاله، طراحی یک سیستم کنترل وضعیت برای یک  

مورد بررسی قرار گرفت. از آن جایی که متغیرهای مودال یک  پذیر  انعطاف

یک  انعطاف  فضاپیمای نیستند،  گیری  اندازه  قابل  عمل  در  معمولا  پذیر 

ثابت برای  مشاهده همگرایی زمان  ه  کها طراحی شده  تخمین آنگر زمان 
گر قادر است بدون در نظر گرفتن خطای  ثابت آن تضمین می شود. مشاهده 

برآورد کند. با استفاده بالا    بسیار  دال را با دقتوم  یرهایمتغ   ه،یاول تخمین  

  ی طراح  یلغزش  مودکنترل کننده    کی زده شده،    نیدال تخم وم  یرهایاز متغ

در برابر    یشنهادیکنترل پ  ستمیس  مقاومت  شیافزا  یسپس برات؛  شده اس
  ی لغزش  مودکننده  کنترل   کیبه    یشنهادیکننده پکنترل   ،یاغتشاشات خارج

بسته    ستمیس  یداریپا  که  شودی م  لتبدی  یقیتطب از  آن  حلقه  استفاده  با 

های عددی برای  . در نهایت شبیه سازی است  نی تضمقابل    تئوری لیاپانوف

گر  کننده پیشنهادی به همراه مشاهدهتایید کارایی و عملکرد بالای کنترل 
و   اغتشاشات  حضور  علیرغم  مطلوب  وضعیت  به  دستیابی  که  شد  انجام 

 های خورشیدی را تایید کرد. ارتعاشات پنل
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