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کند تا مسأله کنترل وضعیت فضاپیما در یمیرخطی کمک غهای کنترل یتئوربنابراین استفاده از  ،یرخطی هستندغبه طور کلی معادلات فضاپیما  
های غیرخطی سیستم را به فرم جدیدی ینامیکدسازی پسخورد یک روش کنترل غیرخطی است که یخطتری بررسی شود. روش یواقعشرایط 
 -سازی ورودییخطهای کنترل خطی نیز استفاده کرد. تعیین توابع خروجی در یتئورکند تا بتوان در طراحی ورودی کنترلی سیستم از یمتبدیل 

معادلات سینماتیک در این مقاله سازی پسخورد است، نقش مهمی بر پایداری دینامیک درونی سیستم دارد. یخطخروجی که حالت خاصی از 
کننده مربعی خطی که یمتنظین از روش همچنشود. یمها بیان شده که موجب انتخاب این پارامترها به عنوان توابع خروجی یونکواترنبرحسب 

کننده وضعیت سازی پسخورد و طراحی یک کنترلیخطروش  درسیستم خطی شده  کنندهکنترلبرای طراحی یک کنترل بهینه خطی است، 
ی کنترلی استفاده شده با توجه به محدودیت عملگرها با معیار اولراینت که انتگرال خطای هاروشاستفاده شده است. فضاپیما به صورت مجزا 

مقایسه برای  تلاش کنترلی عملگرها مصرفی و معیارهای توانسپس  گیرند،یمزاویه دوران حول محور اویلر است، مورد ارزیابی عملکرد قرار 
سازی پسخورد در تمام مانورهای تغییر یخطمقدار اولراینت برای روش  دهد کهیمها نشان سازییهشب. نتایج اندشدهدر نظر گرفته  هاکنندهکنترل

روش  تنها نهسازی پسخورد یخطدهد که روش یمیارهای توان و تلاش کنترلی نیز نشان معوضعیت طراحی شده مقدار کمتری است. بررسی 
 دهند.یماز خود نشان  ینهبه، بلکه عملگرها نیز رفتاری استتری یعسر
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 The rotational Equations of motion of spacecraft are generally nonlinear, so use of nonlinear control 
techniques are helpful in real conditions. Feedback linearization theory is a nonlinear control technique 

which transforms nonlinear system dynamics into a new form that linear control techniques can be 

applied. Choosing output functions in input-output linearization which is a specific method of feedback 
linearization, has a significant effect on internal dynamics stability. In this study the kinematic equations 

of spacecraft motion are expressed by quaternion parameters, these parameters are selected as output 

functions. Linear quadratic regulator as a linear optimal control law is used to design a controller for 
linearized system in feedback linearization control and also to design attitude control of spacecraft 

separately. By considering the actuator constraints on different control methods that are used here, the 

EULERINT which is the integral of the Euler angles error about the Euler axis, is evaluated. Then, the 
power and control effort of the actuators are considered for comparison between controllers. The 

simulation results show that the amount of EULERINT for feedback linearization method is less among 

the others. Also study of the power and control effort shows that Feedback linearization method is not 
only quicker but also more efficient and displays better performance of the actuators. 
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 مقدمه -1

 در مهم ایمسأله عملگرها حضور در خصوصبه فضاپیما وضعیت کنترل

 این در گرفته صورت تحقیقات از بسیاری. است فضایی هایسیستم طراحی

از . اندپرداخته هاآن مقایسه و کنترلی هایتئوری انواع انتخاب بررسی به حوزه

 غیرخطی معادلاتی فضاپیما وضعیت دینامیک و سینماتیک معادلات جا کهآن

 غیرخطی کنترل هایروش از باید ترواقعی حالت در کنترل برای هستند،

های بزرگ در حل یسازیخطی خطی با هاروش [.1] شود استفاده

های غیرخطی پیچیده، کاهش دقت و گاهی ناپایداری را به همراه سیستم

خواهد داشت که برای کنترل وضعیت فضاپیما با زوایای مانور بزرگ مناسب 

های کنترل غیرخطی حتی در مسائل گیری از این روش. بهره[2]نخواهد بود 

های سیستم، بسیار نامعینیتر نظیر وجود انواع گشتاور اغتشاشی و پیچیده

مفید و کارآمد است. برای مثال کنترل وضعیت فضاپیما در مانورهای زاویه 

ها در برخی پارامترهای سیستم بزرگ با در نظر گرفتن وجود نامعینی

مورد مطالعه قرار گرفته است، همچنین  [3]موضوعی است که در مرجع 

http://mjmec.ir/
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ای بررسی کنترل وضعیت روش مد لغزشی برای حل مسأله کنترل وضعیت بر

 .[4]در حضور عدم قطعیت ماتریس اینرسی در نظر گرفته شده است 

ی پسخورد نام دارد. سازیخطی، رخطیغهای طراحی کنترل یکی از روش

 استفاده موردی اخیر در زمینه بسیاری از تحقیقات هاسالاین روش در 

ی سیستم هاکیمنایدبر تبدیل است. ایده اصلی این روش مبتنی قرارگرفته

توان از . در این شرایط می[5]ی با استفاده از پسخورد حالت است رخطیغ

 طور بهی پسخورد سازیخطهای کنترل خطی استفاده کرد. روش

حل مسائل کنترل عملی به کار گرفته شده است. برای مثال  درآمیزی موفقت

برای  [7]ع برای تعقیب مسیر حرکت یک بازوی رباتیک و مرج [6]در مرجع 

کارگیری این تئوری وسایل نقلیه با به ضد قفلبهبود عملکرد ترمزهای 

 اند.بخشی رسیدهکنترلی به نتایج رضایت

ی اگستردهی هوافضایی نیز به شکل هاپژوهشاین تئوری کنترلی در 

طراحی یک  [8]. موضوع مورد مطالعه در مرجع ردیگیمقرار  استفاده مورد

است. در این مقاله پس از استخراج  1کوپتروسیله پرنده جدید با نام اومنی

سازی پسخورد، ورودی خروجی خطی -معادلات غیرخطی از روش ورودی

در  توجهقابلمناسبی برای کنترل وضعیت سیستم به دست آمده است. نکته 

وضعیت سیستم  ها برای توصیفی کواترنیونریکارگ به شدهانجاماین پژوهش 

است. پارامترهای کواترنیون به دلیل مزایایی که نسبت به زوایای اویلر دارند، 

. تعیین رندیگیمی هوافضایی مورد استفاده قرار هاپژوهشمتداول در  طور به

در طراحی  هاقسمت نیترمهمتوابع خروجی سیستم مورد مطالعه یکی از 

توابع  عنوان به هاونیکواترنی پسخورد است که در این مقاله سازیخط

 اند.خروجی در نظر گرفته شده

مسأله کنترل وضعیت فضاپیمای صلب را بدون در نظر گرفتن  [9]مرجع 

عملگرها مورد مطالعه قرار داده و برای به دست آوردن معادلات سینماتیک از 

ی سازیخطپارامترهای کواترنیون و برای طراحی ورودی کنترلی از تئوری 

کند. قابل توجه است که در مقاله یادشده به بررسی ورد استفاده میپسخ

 دینامیک صفر پرداخته نشده است. لیو تحلپایداری دینامیک درونی 

استفاده  توانیمدر فضاپیماها برای کنترل وضعیت از عملگرهای متنوعی 

که برای این هدف از عملگرهای دوقطبی مغناطیسی  [10]کرد. مانند مرجع 

ی به دلیل دقت بالایی که در اجرای العملعکسهای برده است، اما چرخ بهره

عملگرهای پرکاربرد در کنترل وضعیت  جمله ازمانورهای تغییر وضعیت دارند 

ی گوناگون آرایش داد. هادمانیچاین عملگرها را در  توانیمفضاپیماهاست. 

بررسی توان مصرفی، سرعت اجرای مانور و اثر از دست دادن یک عملگر در 

ی از العملعکسی مرسوم چرخ هایبندکرهیپطول مانور با استفاده از انواع 

قبیل سه محوره متعامد، هرمی و چهاروجهی موضوعاتی است که محققان 

یکی از  [11] براساس. اندتهپرداخها بسیاری در این حوزه به مطالعه آن

ی، چیدمان هرمی با یک العملعکسی هاچرخبرای آرایش  هاانتخاببهترین 

 ماتریس توزیع همگن است.

ی پسخورد از سازیخطدر  توانیمکه پیشتر اشاره شد  طورهمان

 خصوص بهی کنترل بهینه هایتئورهای کنترل خطی نیز استفاده کرد. روش

یی بهینه برای ارهایمعخطی به دلیل امکان اعمال  مربعی کنندهمیتنظ

. رندیگیمسیستم مورد نظر در تحقیقات هوافضایی بسیار مورد استفاده قرار 

مسائل پیچیده هوافضایی زیادی که از طریق کنترل کلاسیک قابل حل 

 .[12] اندشدهحلنیستند به کمک تئوری بهینه 

یک مسأله و ارزیابی عملکرد های کنترلی گوناگون برای حل بررسی روش

                                                                                                                                  
1 Omnicopter 

ها با معیارهای متفاوت همواره مورد توجه محققان بوده است. برای مثال آن

از سه روش کنترلی متداول برای رسیدن به پاسخ با  [13]در مرجع 

از نظر  هاروشمشخصات عملکرد مناسب سیستم استفاده شده است که این 

مقایسه کنترل مد لغزشی و کنترل  .اندگرفتهتلاش کنترلی مورد مقایسه قرار 

بهینه زمانی برای تعیین حداقل زمان نشست در کنترل وضعیت فضاپیما از 

 .[14]ای انجام شده در حوزه کنترل فضاپیماست جمله مطالعات مقایسه

ی سازیخطبا استفاده از  کنندهکنترلدر مقاله حاضر ابتدا طراحی 

بر پایداری دینامیک درونی  هاونیکواترنپسخورد انجام شده و اثر انتخاب 

سیستم مورد مطالعه قرار گرفته است. در طراحی قسمت خطی ورودی 

مربعی خطی استفاده  کنندهمیتنظی پسخورد از روش سازیخطکنترلی روش 

خطی مجزا نیز با این روش کنترلی برای مسأله  کنندهکنترلشده است. یک 

ی هاروشبرای بررسی عملکرد  کنترل وضعیت فضاپیما به دست آمده است.

کنترلی مورد استفاده چند مانور تغییر وضعیت در نظر گرفته شده و عملکرد 

 ها از دو جنبه مورد ارزیابی قرار گرفته است.کنندهکنترل

است. کمتر بودن اولراینت یک روش  2نخستین مورد معیار اولراینت

سازی کل ز نظر حداقلی آن اوربهرهکنترلی در مقایسه با روش دیگر مبین 

 .[15] استی طی شده توسط ماهواره اهیزاومسیر 

پیچ مغناطیسی و چرخ چیدمان عملگرهای سیم [16]در مرجع 

العملی از نظر توان مصرفی، تلاش کنترلی و حداقل انرژی مورد بررسی عکس

ی هاچرخقرار گرفته است. در این پژوهش نیز اثر وجود چیدمان هرمی 

ی فضاپیما لحاظ شده و برای محاسبه گشتاور هر بندکرهیپی در العملعکس

مورد استفاده قرار گرفته است. توجه به  3عملگر تبدیل شبه معکوس راست

های بر مسائل هوافضایی در سایر زمینهسازی تلاش کنترلی علاوهحداقل

مرتبط با کنترل نظیر رباتیک نیز مهم بوده و مورد تحقیق و بررسی قرار 

. در نتیجه مورد دوم بررسی میزان توان مصرفی و تلاش [17]گیرد می

ی بیان شده رخطیغکنترلی عملگرها با استفاده از دو روش کنترل خطی و 

 است.

احتساب عملگر با چیدمانی خاص در فرآیند طراحی ورودی کنترلی 

مربعی خطی در  کنندهمیتنظساز پسخورد و مطالعه اثر استفاده از روش خطی

ساز پسخورد بر حالت مجزا و به عنوان قسمتی از ورودی کنترل خطیدو 

رفتار سیستم و عملکرد عملگرها از طریق معیار اولراینت در کنار توان مصرفی 

و تلاش کنترلی، وجه تمایز این پژوهش در مقابل مطالعات پیشین است. در 

امترهای درونی ایجاد شده در اثر انتخاب پار کینامیداین مقاله پایداری 

به عنوان توابع خروجی سیستم از طریق مفهوم دینامیک صفر مورد  ونیکواترن

ایی ی رایانههایسازهیشببررسی قرار گرفته است. در پایان نیز نتایج حاصل از 

 ارائه شده است. 4متلب افزارنرمبه کمک 

 سینماتیک فضاپیما -2

دوران یک جسم صلب  عنوان بهتواند ای یک فضاپیما میتغییر وضعیت زاویه

در نظر گرفته شود و در یک دستگاه مختصات مشخص و به کمک زوایای 

ی متوالی حول اهیزاوی هادوراناویلر بیان گردد. دوران زاویه اویلر به عنوان 

ی وضعیت هادوران. بیان [15] شودیمسه محور متعامد دستگاه بدنی تعریف 

و امکان به وجود آمدن  شودیممثلثاتی در قالب زوایای اویلر شامل توابع 

ی را ترسادهی معادل، ولی هاانتقال توانیموجود دارد،  هاآنتکینگی در 

                                                                                                                                  
2 EULERINT 
3 Right Pseudoinverse Transformation 
4 MATLAB 
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 به دست آورد. هاونیکواترن برحسب

ی متوالی حول سه بردار متعامدِ یک هادورانهر انتقال وضعیت در فضا با 

با یک دوران حول یک بردار ویژه با مقدار ویژه  توانیمسیستم مختصات را 

𝑒. اگر [15]واحد به دست آورد  = [𝑒1  𝑒2 𝑒3]
T  به عنوان بردار ویژه و زاویه

یا پارامترهای متقارن اویلر  هاونیکواترنعناصر  توانیمتعریف شود  𝛼دوران با 

 ( تعریف کرد.1را به صورت روابط )

(1) 

𝑞1 = 𝑒1sin (𝛼/2) 

𝑞2 = 𝑒2sin (𝛼/2) 

𝑞3 = 𝑒3sin (𝛼/2) 

𝑞4 = cos (𝛼/2) 
پارامترهای کواترنیون شامل یک قسمت اسکالر و یک قسمت برداری و به 

 .شوندیم( 2صورت رابطه )

(2) 𝑞 = 𝑞1𝑖 + 𝑞2𝑗 + 𝑞3𝑘 + 𝑞4 
,𝑞1اشاره به پارامترهای کواترنیون دارد که  𝑞𝑖( 2در رابطه ) 𝑞2, 𝑞3  مربوط به

بیان انتقال برحسب اسکالر این پارامترهاست.  مؤلفه 𝑞4قسمت برداری و 

توابع  برحسبشود تا ماتریس کسینوس هادی انتقال زوایای اولر سبب می

بر است و هم احتمال وجود تکینگی در مثلثاتی باشد که هم حل آن زمان

ها انتقال معادلی بیان محاسبات دارد. به همین منظور به کمک کواترنیون

. [15] رودگسترده در کنترل وضعیت فضاپیماها به کار می طور بهشود که می

′𝑄به صورت  ′𝑄در ادامه با تعریف بردار  = [𝑞1 𝑞2 𝑞3 𝑞4]
T رابطه مشتق ،

ای بدنی مانند تابعی از سرعت زاویه صورت بهتواند ها میزمانی کواترنیون

 .[8]( بیان شود 3رابطه )

(3) 
[

𝑞̇1

𝑞̇2

𝑞̇3

𝑞̇4

] =
1

2
[

0
−𝜔𝑧
𝜔𝑦

−𝜔𝑥

𝜔𝑧

0
−𝜔𝑥

−𝜔𝑦

−𝜔𝑦

𝜔𝑥

0
−𝜔𝑧

𝜔𝑥

𝜔𝑦

𝜔𝑧

0

] [

𝑞1
𝑞2
𝑞3

𝑞4

] =
1

2
𝛺𝑄′ 

,𝜔𝑥ی هامؤلفه 𝜔𝑦, 𝜔𝑧 ( اشاره به سرعت3به کار رفته در رابطه )ای های زاویه

 بدنی فضاپیما دارند.

 دینامیک فضاپیما -3

 دورانی حرکت دینامیک معادله توانمی اویلر ممان معروف معادله براساس

 .[15]کرد  بیان (4) رابطه صورت به را صلب بدنه با فضاپیما یک

(4) 𝑇 = ℎ̇ + 𝜔 × ℎ = 𝐼𝜔̇ + 𝜔 × 𝐼𝜔 
مومنتوم  ℎمبین گشتاورهای خارجی وارد بر فضاپیما،  𝑇قبل  رابطهدر 

 ماتریس ممان اینرسی فضاپیماست و 𝐼مشتق زمانی آن،  ℎ̇ی فضاپیما و اهیزاو

𝜔ی در دستگاه بدنی نیز با اهیزاوبردار سرعت  = [𝜔𝑥 𝜔𝑦 𝜔𝑧]T  نمایش

 شود.داده می

از وسایل تبادل مومنتوم به عنوان عملگر در فضاپیما  که یصورت در

ی بدنه اهیزاوی کل سیستم بین مومنتوم اهیزاواستفاده شود، مومنتوم 

ℎ𝑏فضاپیما صلب  = [ℎ𝑥 ℎ𝑦 ℎ𝑧]T  ی عملگر تبادل اهیزاوو مومنتوم

 .[15] شودیم( تقسیم 5) رابطهبه صورت  ℎ𝑤مومنتوم 

(5) ℎ = ℎ𝑏 + ℎ𝑤 
ی هادمانیچبا  توانیمی را العملعکسی هاچرخکه بیان شد  طورهمان

ی عملگرها اهیزاو. معادله مومنتوم کاربردگوناگون در ساختار فضاپیما به 

 قابل بیان است.( 6) رابطهبرحسب نوع چیدمان به صورت 

(6) ℎ𝑤 = 𝐿𝐼𝑤𝜔𝑤 
𝐼𝑤که  = diag(𝐼𝑤1, 𝐼𝑤2, … , 𝐼𝑤𝑛) های ماتریس قطری اینرسی چرخ

𝜔𝑤العملی و بردار های عکسماتریس توزیع چرخ 3⸱𝑛[𝐿]العملی، عکس =

[𝜔𝑤1  𝜔𝑤2 … 𝜔𝑤𝑛]T دهد. العملی را نشان میهای عکسای چرخسرعت زاویه

کنترل است.  ستمیرسیزدر  رفته کاربههای گر تعداد چرخبیان 𝑛عبارت 

 شود.ماتریس توزیع عملگرها برای چیدمان هرمی در ادامه بیان می

کنند و فضاپیما در انتقال مومنتوم کار می براساسالعملی های عکسچرخ

العملی برابر و در خلاف جهت نشان خواهد داد مقابل این انتقال از خود عکس

برابر صفر حفظ کند؛ ای کل سیستم را در شرایط آرمانی تا مومنتوم زاویه

ای تولید شده توسط این عملگر با علامت مخالف بنابراین نرخ مومنتوم زاویه

 شود.( منتقل می7به بدنه فضاپیما به صورت رابطه )

(7) ℎ̇𝑤 = −𝑇𝐶 

𝑇𝐶بردار  = [𝑇𝑐𝑥 𝑇𝑐𝑦 𝑇𝑐𝑧]T ی گشتاور کنترلی را روی هر محور هامؤلفه

به  آن را توانیم (4) ( در رابطه7,5)گذاری روابط دهد. با جایبدنی نشان می

 .[11]( بازنویسی کرد 8) رابطهصورت 

(8) 𝜔̇ = 𝐼−1[−𝜔 × (𝐼𝜔 + ℎ𝑤) + 𝑇𝐶] 

 ماتریس توزیع چیدمان عملگرها -3-1

هایی با بیش از سه عملگر موجب افزایش وزن و هر چند استفاده از چیدمان

وضعیت در صورت خرابی  شوند، اما به دلیل حفظ توانایی کنترلهزینه می

ماتریس شوند. یک چرخ و اعمال برخی قیدهای بهینگی ترجیح داده می

ستون مطابق  𝑛است و دارای  فردمنحصربهتوزیع برای هر چیدمان هندسی 

دهنده چگونگی پخش گشتاور هر بردار ستونی نشان واقع درعملگر است.  𝑛با

انواع چیدمان که  نیترجیراهر چرخ بر محورهای دوران فضاپیماست. یکی از 

چیدمان هرمی است  شودیمی فضایی از آن استفاده هاپژوهشبه کرات در 

. بردیمبهره  1که از چهار چرخ و به شکل یک هرم معکوس مانند شکل 

در ابتدا محور دوران هر چرخ به است  مشاهده قابل 1طور که در شکل همان

𝑥𝑏از صفحه  βاندازه زاویه  − 𝑦𝑏  انحراف دارد، سپس این ساختار برای

دوران داده  𝜃زاویه  اندازهبه 𝑧𝑏حول محور  2اثربخشی بیشتر مانند شکل 

 (9)ها روی محورهای بدنی مانند رابطه شود. نحوه پخش گشتاور چرخمی

 .[11]گردد بیان می

(9) 

[

𝑇𝑐𝑥

𝑇𝑐𝑦

𝑇𝑐𝑧

] = 𝐿3×4 [

𝑇𝑤1

𝑇𝑤2

𝑇𝑤3

𝑇𝑤4

] 

با فرض اشاره به سهم هر عملگر از گشتاورهای فرمانی دارد.  𝑇𝑤𝑖( 9در رابطه )

𝛽ی اهیزاومقادیر  = 𝜃و  35.264° = برای چیدمان هرمی، ماتریس  45°

 ( خواهد بود.10) رابطهتوزیع برابر مقدار 

(10) 

𝐿 = 

[

cos 𝛽 cos 𝜃   − cos 𝛽 sin𝜃  − cos 𝛽 cos 𝜃    cos 𝛽 sin 𝜃
cos 𝛽 sin 𝜃    cos 𝛽 cos 𝜃  − cos 𝛽 sin𝜃    −cos 𝛽 cos 𝜃

sin 𝛽              sin𝛽               sin 𝛽               sin 𝛽
] 

    =

[
 
 
 
 
 
 
 √3

3

−√3

3
−√3

3

√3

3

√3

3

√3

3
−√3

3

−√3

3

√3

3

√3

3
√3

3

√3

3 ]
 
 
 
 
 
 
 

 

مشخص است، این ماتریس به  (10)طور که از شکل ماتریس توزیع همان

توان از آن نیست، یعنی در این حالت نمی ریپذمعکوسدلیل غیرمربعی بودن 

برای محاسبه سهم گشتاور هر عملگر از گشتاورهای فرمانی صادره از قانون 

توان از کنترلی استفاده کرد. به منظور محاسبه بردار گشتاور عملگرها می

 استفاده کرد. معکوس [15]مرجع  براساستبدیل شبه معکوس راست 
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 .دیآیمبه دست  (11) رابطهماتریس توزیع از 

(11) [𝐿−1] = [𝐿]T{[𝐿] [𝐿]T}−1 
 است. (12رابطه )در نتیجه مقدار گشتاور هر چرخ برابر با 

(12) 

[

𝑇𝑤1

𝑇𝑤2

𝑇𝑤3

𝑇𝑤4

] =
3

4√3
[

1 1 1
−1 1 1
−1
1

−1
−1

1
1

] [

𝑇𝑐𝑥

𝑇𝑐𝑦

𝑇𝑐𝑧

] 

 اولراینت -4

از برخی متغیرهای مشترک بهره برد.  توانیمبرای مقایسه قوانین کنترل 

ترین متغیر فیزیکی هستند که جهت مقایسه کنترل زوایای اویلر طبیعی

 (13) رابطهدر  𝛼توان استفاده کرد. محاسبه زاویه خطای وضعیت ماهواره می

 مؤلفهحول محور دوران اویلر معیاری از کیفیت قوانین کنترل است، زیرا این 

 .[15]کند در مدت مانور طی می ماهوارهکلی است که ای مبین مسیر زاویه

(13) 𝛼 = cos−1(
1

2
(trace[𝐴𝐸] − 1)) 

بیانگر ماتریس خطای کسینوس هادی است.  𝐴𝐸در رابطه قبل ماتریس 

یک معیار مشخص برای سنجش  عنوان بهانتگرال این زاویه با نام اولراینت 

. کمتر بودن مقدار اولراینت مبین [15]قوانین کنترل وضعیت مختلف است 

سازی کل مسیر ی بیشتر روش کنترلی مورد استفاده از نظر حداقلوربهره

مورد استفاده  کنندهی طی شده توسط فضاپیما و در نتیجه قوت کنترلاهیزاو

تر بودن روش دیگر کمتر بودن اولراینت به معنای سریعاست. به عبارت

 است.( 14کنترلی به صورت رابطه )

(14) EULERINT = ∫𝛼𝑑𝑡 

 1ی پسخوردسازیخطتئوری کنترل  -5

ی پسخورد نام سازیخطهای مرسوم در کنترل غیرخطی روش یکی از تئوری

ی )کلی یا رخطیغهای سیستم دارد. ایده اصلی این روش تبدیل دینامیک

توان از گیرد که میای صورت میجزئی( به خطی است و این کار به گونه

در استفاده از این روش  .[5]ی کنترل خطی در طراحی استفاده کرد هاروش

حالت و مورد دوم  -سازی ورودیکلی وجود دارد. مورد اول خطی کارراهدو 

حالت( نیز شناخته  -خروجی است که با نام )خروجی -سازی ورودیخطی

 شود.می

حالت در این است  -خروجی با ورودی -سازی ورودیتفاوت اصلی خطی

ه در مورد اول قانون کنترلی باید بتواند یک خروجی را تعقیب نماید و یا به ک

خروجی  -سازی پسخورد ورودیمقدار معینی برساند. هدف اصلی در خطی

یافتن یک ورودی کنترلی به شکلی است که با اعمال آن به سیستم غیرخطی 

دار ها صورت گرفته و در نهایت خروجی به مقهای غیرخطیحذف دینامیک

تعقیب  کنندههای سیستم که باید توسط کنترلمورد نظر برسد. خروجی

گیری از های کنترلی وابسته نیستند. مشتقمستقیم به ورودی طور بهشوند 

ی خروجی تا ظاهر شدن ورودی برای اولین مرتبه روشی است که هامؤلفه

یستم توان با استفاده از آن یک رابطه ساده میان ورودی و خروجی سمی

 .[5]ایجاد کرد 

لازم  𝑢و ورودی  𝑦برای ایجاد یک رابطه صریح بین خروجی  چهچنان

شود که مرتبه مشتق گرفته شود، گفته می 𝑟باشد از خروجی یک سیستم 

 یزمانی خروجی تا هامؤلفهاز  هرکدامدارد؛ بنابراین  𝑟سیستم مرتبه نسبی 

ورودی کنترلی در معادلات ظاهر شود باید به تعداد کافی  مؤلفهیک  که

 باشند. ریپذمشتق

سازی ، روش خطیشودیمکه در ادامه بیان  2با به کار بردن مشتق لی

تواند سیستم غیرخطی را به یک سیستم خطی خروجی می-پسخورد ورودی

توان یک قانون کنترل خطی را برای سیستم خطی تبدیل کند، سپس می

 شده دادهنشان  3. بلوک دیاگرام این روش کنترلی در شکل برد کارده به ش

 است.

𝑥صورت بهبا تعریف متغیرهای حالت  = [𝑞1 𝑞2 𝑞3 𝑞4 𝜔𝑥 𝜔𝑦 𝜔𝑧]
T  و با

توان سیستم غیرخطی را به صورت روابط می( 8,3)در نظر گرفتن روابط 

𝑢در این روابط  .[8] ( نشان داد16,15) = [𝑇𝑐𝑥 𝑇𝑐𝑦 𝑇𝑐𝑧]
T های بردار ورودی

𝑦سیستم و  = [ℎ1(𝑥)  ℎ2(𝑥)  ℎ3(𝑥)]T = [𝑞1 𝑞2 𝑞3]
T بردار  عنوان به

ها ترین خواص کواترنیونیکی از مهم که جاآن ازاست.  شدهانتخابخروجی 

𝑞1رابطه 
2 + 𝑞2

2 + 𝑞3
2 + 𝑞4

2 = را مستقیم از  𝑞4متغیر حالت تواناست، می 1

 ( محاسبه کرد.16,15روابط )
(15) 𝑥̇ = 𝑓(𝑥) + 𝑔(𝑥)𝑢 
 

                                                                                                                                  
1 Feedback Linearization Control (FLC) 
2 Lie 

  
 

Fig. 1 The pyramid configuration of four reaction wheels 
 العملیچیدمان هرمی چهار چرخ عکس 1شكل 

   

Fig. 2 Rotation of configuration around 𝑧𝑏  
 𝑧𝑏دوران چیدمان حول محور  2شكل 

 

Fig. 3 Block diagram of input-output linearization method 
 خروجی -سازی ورودیبلوک دیاگرام روش خطی 3شكل 
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(16) 𝑦 = ℎ(𝑥)  
 ℎو  𝑓باشد،  𝑚ی سیستم هایورودو تعداد  𝑛اگر تعداد متغیرهای حالت 

آن  𝑔𝑖ی هاستوناست که  𝑛⸱𝑚یک ماتریس  𝑔ی برداری هموار و هادانیم

و  𝑢𝑖ی بردار ورودی سیستم با هامؤلفه. [5]ی برداری هموار هستند هادانیم

که در این مقاله  شوندیمنمایش داده  𝑦𝑖ی بردار خروجی سیستم با هامؤلفه

𝑖 = است. با توجه به معادلات دینامیک و سینماتیک سیستم و رابطه  1,2,3

( قابل 18,17به صورت روابط ) 𝑔(𝑥)و  𝑓(𝑥)های ماتریس(، مقادیر 15)

 محاسبه هستند.

(17) 
𝑓(𝑥) = [

1

2
𝛺𝑄′

𝐼−1[−𝜔 × (𝐼𝜔 + ℎ𝑤)]
] 

(18) 𝑔(𝑥) = [𝑔1(𝑥) 𝑔2(𝑥) 𝑔3(𝑥)] = [
04×3

𝐼−1 ] 
در این تئوری کنترلی تعیین توابع خروجی از متغیرهای حالت سیستم دارای 

ی ریگمشتقاثر مستقیمی بر ایجاد دینامیک درونی و پایداری آن است. با 

,ℎ1(𝑥)متوالی از ℎ2(𝑥), ℎ3(𝑥)  تا ظاهر شدن ورودی کنترلی برای اولین بار

ردار ی دارد. بریگمشتقکه هر خروجی نیاز به دو مرتبه  شودیممشخص 

مرتبه نسبی سیستم غیرخطی با توجه به بردار متغیر حالت در نظر گرفته 

[𝑟1 𝑟2 𝑟3]شده برابر با 
T = [2 2 2]T  و مرتبه نسبی کل برابر مجموع

خواهد بود. این در حالی است سیستم اصلی  6ی نسبی و مساوی هامرتبه

تفاوت مرتبه نسبی کل با ابعاد سیستم  [18]است و طبق  7دارای مرتبه 

اصلی به معنی وجود دینامیک درونی است که باید به کمک مفهوم دینامیک 

یرد. معنی این اختلاف این است که قسمتی از قرارگی بررس موردصفر 

 .شودینمکننده دیده دینامیک سیستم در کنترل

 طراحی ورودی کنترلی -5-1

( نشان داده 16سیستم که با رابطه ) خروجی گیری متوالی از توابعبا مشق

معادلات مشتقات توابع  توانیمبرای اولین مرتبه  𝑢اند تا ظاهر شدن شده

( 19ورودی کنترلی نمایان شده است را به صورت رابطه ) هاآنخروجی که در 

 .[8]استخراج کرد 

(19) [

𝑦1
(𝑟1)

𝑦2
(𝑟2)

𝑦3
(𝑟3)

] = 𝐷(𝑥) + 𝐸(𝑥)𝑢 

𝑦𝑖 ( 19در رابطه )
(𝑟𝑖)  اشاره به مشتق مرتبه𝑟 ی خروجی سیستم دارد هامؤلفه

و  𝐷(𝑥)های است. ماتریس 𝑦𝑖معرف مرتبه نسبی متناسب با خروجی  𝑟𝑖و

𝐸(𝑥) [8]شوند ( محاسبه می21,20روابط ) صورت به. 

(20) 𝐷(𝑥) = [

𝐿𝑓
𝑟1ℎ1(𝑥)

𝐿𝑓
𝑟2ℎ2(𝑥)

𝐿𝑓
𝑟3ℎ3(𝑥)

] 

(21) 𝐸(𝑥) = [

𝐿𝑔1𝐿𝑓
𝑟1−1

ℎ1(𝑥) ⋯ 𝐿𝑔3𝐿𝑓
𝑟1−1

ℎ1(𝑥)

⋮ ⋱ ⋮

𝐿𝑔1𝐿𝑓
𝑟3−1

ℎ3(𝑥) ⋯ 𝐿𝑔3𝐿𝑓
𝑟3−1

ℎ3(𝑥)

] 

های این است و برای محاسبه درایه 𝑚⸱𝑚یک ماتریس 𝐸(𝑥)ماتریس 

شود ( استفاده می22-24ها از تعاریف مشتقات لی به صورت روابط )ماتریس

[5]. 

(22) 𝐿𝑓ℎ𝑖(𝑥) = ∑
𝜕ℎ𝑖

𝜕𝑥𝑖

7

𝑗=1

𝑓(𝑥), 

(23) 𝐿𝑓
𝑟𝑖ℎ𝑖(𝑥) = 𝐿𝑓(𝐿𝑓

𝑟𝑖−1
ℎ𝑖(𝑥)) = ∑

𝜕𝐿𝑓
𝑟𝑖−1

ℎ𝑖

𝜕𝑥𝑖

7

𝑗=1

𝑓(𝑥), 

(24) 𝐿𝑔𝑖𝐿𝑓
𝑟𝑖−1

ℎ𝑖(𝑥) = ∑
𝜕𝐿𝑓

𝑟𝑖−1
ℎ𝑖

𝜕𝑥𝑖

7

𝑗=1

𝑔𝑖(𝑥), 𝑖 = 1,2,3. 

( برای سیستم مورد مطالعه مقدار ماتریس 20در نتیجه با توجه به رابطه )

𝐷(𝑥)  است.( 25رابطه )برابر با 

(25) 

𝐷(𝑥) = 𝐿𝑓
2ℎ(𝑥) =

𝜕

𝜕𝑥
{𝐿𝑓

1ℎ(𝑥)}𝑓(𝑥)

=

[
 
 
 
 
 
𝜔𝑧𝑞̇2

2
−

𝜔𝑦𝑞̇3

2
+

𝜔𝑥𝑞̇4

2
+

𝑞4𝜔̇𝑥

2
−

𝑞3𝜔̇𝑦

2
+

𝑞2𝜔̇𝑧

2
−𝜔𝑧𝑞̇1

2
+

𝜔𝑥𝑞̇3

2
+

𝜔𝑦𝑞̇4

2
+

𝑞3𝜔̇𝑥

2
+

𝑞4𝜔̇𝑦

2
−

𝑞1𝜔̇𝑧

2
𝜔𝑦𝑞̇1

2
−

𝜔𝑥𝑞̇2

2
+

𝜔𝑧𝑞̇4

2
−

𝑞2𝜔̇𝑥

2
+

𝑞1𝜔̇𝑦

2
+

𝑞4𝜔̇𝑧

2 ]
 
 
 
 
 

 

 (26رابطه )نیز به صورت  𝐸(𝑥) ( مقدار ماتریس 21) رابطهو با استفاده از 

 .شودیممحاسبه 

(26) 

𝐸(𝑥) =
1

2

[
 
 
 
 
 
 
𝑞4

𝐼𝑥𝑥

−𝑞3

𝐼𝑦𝑦

𝑞4

𝐼𝑧𝑧

𝑞3

𝐼𝑥𝑥

𝑞4

𝐼𝑦𝑦

−𝑞1

𝐼𝑧𝑧

−𝑞2

𝐼𝑥𝑥

𝑞1

𝐼𝑦𝑦

𝑞4

𝐼𝑧𝑧]
 
 
 
 
 
 

 

 ( رابطه 19برای دستگاه روابط ) [5]با توجه به مرجع 

𝑦𝑖

(𝑟𝑖) = 𝑣𝑖  که  شودیمتعریف𝑣𝑖  بردار ورودی جدیدی است که تنها بر

برای اعمال به  𝑢رابطه ورودی اصلی  کنندهکاملو  گذاردیماثر  𝑦𝑖خروجی 

ها بر سیستم، حذف غیرخطی 𝑢سیستم غیرخطی است. در نتیجه اثر ورودی 

 صورت به( 19خواهد بود. پس روابط ) 𝑣𝑖و کنترل خروجی سیستم از طریق 

 .[5] شوندیم( نشان داده 27) رابطه
(27) 𝑣𝑖 = 𝐷(𝑥) + 𝐸(𝑥)𝑢 

، به صورت  𝑢( را برحسب ورودی کنترلی اصلی یعنی بردار 27) رابطهتوان می

 .[5]( بازنویسی کرد 28رابطه )
(28) 𝑢 = 𝐸−1(𝑥)(𝑣𝑖 − 𝐷(𝑥)) 
است که اگر و تنها اگر  ریپذامکانسازی پسخورد تنها در صورتی خطی

det(𝐸(𝑥))باشد، بدین معنی که  نیناتک 𝐸(𝑥)ماتریس  ≠ باشد. به عبارت  0

( 28) در سمت چپ معادلات و با توجه به رابطه 𝑢دیگر به منظور قرار دادن 

( 29(، رابطه )26پذیر باشد. پس با توجه به رابطه )معکوس 𝐸(𝑥)باید ماتریس 

 را به صورت زیر داریم.

(29) 

det(𝐸(𝑥)) =
𝑞4(𝑞1

2 + 𝑞2
2 + 𝑞3

2 + 𝑞4
2)

8𝐼𝑥𝑥𝐼𝑦𝑦𝐼𝑧𝑧
 

                     =
𝑞4

8𝐼𝑥𝑥𝐼𝑦𝑦𝐼𝑧𝑧
 

𝑞4که زمانی  ≠  -سازی ورودیو مسأله خطی نیناتک 𝐸(𝑥)باشد، ماتریس 0

 خروجی برای سیستم غیرخطی قابل حل است.

( به یک سیستم در 15ی پسخوراند سیستم )سازیخطبا استفاده از روش 

پذیر خروجی خطی شده و نیز کنترل -مختصات مناسب که در حالت ورودی

𝜉 صورت بهشود. با تعریف مختصات تغییر یافته تبدیل میاست،  = 𝛷(𝑥) به ،

 .[8]شود ( تعریف می30صورت رابطه )

(30) 

𝜉1 = ℎ1(𝑥) = 𝑞1        𝜉4 = 𝐿𝑓ℎ1(𝑥) = 𝑞̇1 

𝜉2 = ℎ2(𝑥) = 𝑞2        𝜉5 = 𝐿𝑓ℎ2(𝑥) = 𝑞̇2 

𝜉3 = ℎ3(𝑥) = 𝑞3        𝜉6 = 𝐿𝑓ℎ3(𝑥) = 𝑞̇3 
 گردد.ارائه می( 31رابطه ) صورت بهدر مختصات جدید سیستم 

(31) 

 𝜉̇ = 𝐴𝜉 + 𝐵𝑣 

𝑦 = 𝐶𝜉 
𝜉(، 31,30در روابط ) = [𝜉1 𝜉2 𝜉3 𝜉4 𝜉5 𝜉6]

T  ماتریس متغیرهای حالت جدید

ی وزنی متغیرهای سیستم و هاسیماتربه ترتیب معرف  𝐵و  𝐴است و 
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 ( است.32های وزنی برابر با رابطه )ی کنترلی هستند. مقدار ماتریسهایورود

(32) 

𝐴 = [
03×3

03×3

𝐼3×3

03×3
] 

𝐵 = [
03×3

𝐼3×3
] 

𝐶 = [𝐼3×3 03×3] 
توان یک ( به کمک قوانین کنترل خطی می31اکنون برای سیستم خطی )

برای این سیستم خطی ورودی کنترلی خطای  طراحی کرد. 𝑣ورودی کنترلی 

های ضرایب ثابت ماتریس 𝐾2و  𝐾1گیریم که در آن وضعیت زیر را در نظر می

𝑞𝑖و مثبت هستند و 
𝑑  های کواترنیون مطلوب یا نهایی دارد. در مؤلفهاشاره به

𝑞𝑖( قسمت 33رابطه ) − 𝑞𝑖
𝑑  خطای وضعیت است که مشتق آن به صورت

𝑞̇𝑖 − 𝑞̇𝑖
𝑑 آید. به دست می 

که در این مقاله وضعیت نهایی فضاپیما یک وضعیت ثابت با توجه به این

𝑞𝑖بوده و 
𝑑 = cte  ،پس مشتق زمانی است𝑞𝑖

𝑑  صفر خواهد بود، یعنی𝑞̇𝑖
𝑑 = 0 

برای  شود.نشان داده می 𝑞̇𝑖است. در نتیجه قسمت نرخ خطای وضعیت تنها با 

کننده از تئوری کنترل بهینه و روش تنظیم 𝐾2و  𝐾1تعیین ماتریس ضرایب 

 ( استفاده شده است.33مربعی خطی به صورت رابطه )

(33) 𝑣𝑖 = −𝐾1(𝑞𝑖 − 𝑞𝑖
𝑑) − 𝐾2𝑞̇𝑖 

 بررسی پایداری سیستم خطی حلقه بسته -2 -5

( با ورودی کنترلی رابطه 31در این قسمت پایداری سیستم خطی رابطه )

رابطه  ℎi(𝑥)گیرد. در ابتدا برای هر تابع خروجی ( مورد بررسی قرار می33)

 ( را به صورت زیر داریم.34)

(34) 

d

dt
[

ℎ𝑖(𝑥)

𝐿𝑓ℎ𝑖(𝑥)
] =

d

dt
[
𝜉1

𝑖

𝜉2
𝑖
] = [

0 1
0 0

] [
𝜉1

𝑖

𝜉2
𝑖
] + [

0
1
] 𝑣𝑖 

𝜉1( متغیرهای 34رابطه )در 
𝑖  و𝜉2

𝑖 شوند.بیان می (35) به صورت 

(35) 

𝜉1
1 = ℎ1(𝑥) = 𝑞1        𝜉2

1 = 𝐿𝑓ℎ1(𝑥) = 𝑞̇1 

𝜉1
2 = ℎ2(𝑥) = 𝑞2        𝜉2

2 = 𝐿𝑓ℎ2(𝑥) = 𝑞̇2 

𝜉1
3 = ℎ3(𝑥) = 𝑞3        𝜉2

3 = 𝐿𝑓ℎ3(𝑥) = 𝑞̇3 
 اند.( تعریف شده36) سپس خطاهای تعقیب رابطه

(36) 𝑒𝛼𝑖
= 𝛼𝑖 − 𝛼𝑖

𝑑              𝑒𝛽𝑖
= 𝛽𝑖 − 𝛽𝑖

𝑑 
𝛼𝑖نمادهای  , 𝛼𝑖

𝑑 , 𝛽𝑖, 𝛽𝑖
𝑑 ( تعریف شده و بالانویس 37به صورت رابطه )𝑑  اشاره

 به مقادیر مطلوب یا فرمانی دارد.

(37) 
𝜉1

𝑖 = 𝛼𝑖 = 𝑞𝑖         𝜉2
𝑖 = 𝛽𝑖 = 𝑞̇𝑖 

𝛼𝑖
𝑑 = 𝑞𝑖

𝑑                𝛽𝑖
𝑑 = 𝑞̇𝑖

𝑑   
𝑞𝑖طور که پیشتر نیز بیان شد مقادیر مطلوب ثابت هستند یعنی همان

𝑑 = cte 

 ( را به صورت زیر داریم.38صفر است، پس رابطه ) هاآنو مشتق زمانی 

(38) 

𝛽𝑖
𝑑 = 𝑞̇𝑖

𝑑 = 0 

𝛼̇𝑖
𝑑 = 𝑞̇𝑖

𝑑 = 0 

𝑒𝛽𝑖
= 𝛽𝑖   

به دست  (39)ی از روابط خطای تعقیب تعریف شده روابط ریگمشتقبا 

 آید.می

(39) 

𝑒̇𝛼𝑖
= 𝛼̇𝑖 − 𝛼̇𝑖

𝑑 = 𝛼̇𝑖 

𝑒̇𝛽𝑖
= 𝛽̇𝑖 − 𝛽̇𝑖

𝑑 = 𝛽̇𝑖 
( بازنویسی 40( به صورت رابطه )34)رابطه  (،37) رابطهبا استفاده از تعاریف 

 شود.می

(40) 
d

dt
[
𝛼𝑖

𝛽𝑖
] = [

0 1
0 0

] [
𝛼𝑖

𝛽𝑖
] + [

0
1
] 𝑣𝑖 

 نشان داده است. (41)نیز به فرم ماتریسی  (33)ورودی کنترلی رابطه 

(41) 

𝑣𝑖 = −𝐾1(𝛼𝑖 − 𝛼𝑖
𝑑) − 𝐾2𝛽𝑖 

𝑣𝑖 = −[𝐾1 𝐾2] [
𝛼𝑖

𝛽𝑖
] + 𝐾1𝛼𝑖

𝑑 

 ( را داریم.42رابطه ) (40( در رابطه )41)با قرار دادن رابطه 

(42) 

d

dt
[
𝛼𝑖

𝛽𝑖
] = [

0 1
0 0

] [
𝛼𝑖

𝛽𝑖
] − [

0
1
] [𝐾1 𝐾2] [

𝛼𝑖

𝛽𝑖
] + 𝐾1𝛼𝑖

𝑑 

d

dt
[
𝛼𝑖

𝛽𝑖
] = [

0 1
−𝐾1 −𝐾2

] [
𝛼𝑖

𝛽𝑖
] + [

0
𝐾1

] 𝛼𝑖
𝑑 

( 43رابطه )( معادلات حالت خطا به صورت 38,37روابط )با در نظر گرفتن 

 شوند.حاصل می

(43) 
d

dt
[
𝑒𝛼𝑖

𝑒𝛽𝑖

] = [
0 1

−𝐾1 −𝐾2
] [

𝑒𝛼𝑖
+ 𝛼𝑖

𝑑

𝑒𝛽𝑖

] + [
0
𝐾1

] 𝛼𝑖
𝑑 

 شود.ارائه می (44رابطه )در نتیجه دینامیک حلقه بسته به صورت 

(44) 

d

dt
[
𝑒𝛼𝑖

𝑒𝛽𝑖

] = [
0 1

−𝐾1 −𝐾2
] [

𝑒𝛼𝑖

𝑒𝛽𝑖

] 

𝑒𝑞𝑖
= 𝑞𝑖 − 𝑞𝑖

𝑑  

𝑒𝑞̇𝑖
= 𝑞̇𝑖 

بررسی پایداری به کمک تئوری  [19]ی هوافضایی نظیر مرجع هاپژوهشدر 

لیاپانوف بسیار مرسوم است. در این مقاله نیز برای اثبات پایداری این سیستم 

این لم از طریق بیان خطی حلقه بسته، لم زیر مورد استفاده قرار گرفته است. 

اثبات  [5]های خطی نامتغیر با زمان در مرجع توابع لیاپانوف برای سیستم

𝑥̇سیستم خطی که  شودیمبیان این لم در ابتدا فرض  شده است. برای =

𝐴𝑐𝑥  .شود ( پیشنهاد می45تابع لیاپانوف مربعی انتخابی رابطه )مفروض است

[5]. 
(45) 𝑉 = 𝑥T𝑃𝑥 

گیری از تابع ماتریس معین مثبت متقارن مفروض است. با مشتق 𝑃که در آن 

 .[5] دیآیم( به دست 46، فرم مربعی دیگری به صوت رابطه )𝑉معین مثبت 
(46) 𝑉̇ = 𝑥̇𝑇𝑃𝑥 + 𝑥𝑇𝑃𝑥̇ = −𝑥T𝑄𝑥 

 .[5] ( را داریم47)که در آن رابطه 
(47) 𝐴𝑐

T𝑃 + 𝑃𝐴𝑐 = −𝑄 
که یک سیستم خطی نامتغیر با زمان مانند لم: شرط لازم و کافی برای این

 𝑥̇ = 𝐴𝑐𝑥 ًپایدار باشد این است که برای هر ماتریس معین مثبت  کاملا

(، معین مثبت 47از معادله لیاپانوف ) 𝑃، پاسخ واحد ماتریس 𝑄متقارن 

 .[5]متقارن باشد 

، ماتریس سیستم حلقه بسته است. پس اگر با انتخاب 𝐴𝑐در این مقاله

ین مع آمدهدستبه 𝑃(، ماتریس 47معین مثبت فرضی و حل رابطه ) 𝑄یک

یک تابع لیاپانوف سیستم خطی است و پایداری مجانبی و  𝑉گاه باشد، آن

 .[5]کند کلی را تضمین می

 𝐾به صورت مقادیر  𝐾2و  𝐾1با در نظر گرفتن ضرایب 

( را به صورت 48توان رابطه )( می44( و با توجه به رابطه )0.0316 ,0.2535)

 زیر نوشت.

(48) 𝐴𝑐 = [
0 1

−𝐾1 −𝐾2
] = [

0 1
−0.0316 −0.2535

] 
 است. (49)به صورت رابطه  𝑄با انتخاب 

(49) 𝑄 = 𝐼2×2 
 شود.حاصل می (50)به صورت رابطه  P(، ماتریس 47و حل رابطه )

(50) 𝑃 = [
68.4008 −0.5

−0.5 2.0347
] 

و با توجه  68.4045و  2.0309برابر با  Pاکنون با محاسبه مقادیر ویژه ماتریس 

شود که این ماتریس معین مثبت به مثبت بودن هر دو مقدار اثبات می

برای هر سه ورودی کنترلی  𝐾2و  𝐾1که ضرایب متقارن است. با توجه به این

𝑣𝑖  یکسان هستند و ماتریس𝐴𝑐  نیز برای هر تابع خروجیℎ𝑖(𝑥)  با فرآیندی

توان بیان کرد که می  𝑃 ، و مثبت معین بودن ماتریسشودیممشابه استخراج 

بسته با ضرایب ورودی کنترلی انتخاب شده داری سیستم خطی حلقه 
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 پایداری مجانبی و کلی است.

 تحلیل دینامیک صفر -5-3

طور که بیان شد اختلاف مرتبه سیستم اصلی که دارای هفت متغیر همان

حالت بوده )در زمان بیان سینماتیک برحسب کواترنیون( با مرتبه نسبی کل 

یک است که اشاره به وجود یک دینامیک های نسبی، برابر برابر مجموع مرتبه

متصل و مرتبط  𝑦به خروجی  𝑞4درونی دارد. باید توجه کرد که متغیر حالت 

را از خروجی غیرقابل  𝑞4سازی پسخورد، کنترل خطی گریدعبارتبهنیست. 

کند. این ی رفتار میخوببه 𝑞4مشاهده کرده است. باید مطمئن شد که متغیر 

است که باید رفتار آن برای طراحی قانون  شده مطرحونی همان دینامیک در

 کنترل مورد بررسی قرار گیرد.

 بهپایداری این دینامیک درونی با به کار بردن مفهوم دینامیک صفر 

متغیر  عنوان به 𝜂گیرد. برای این منظور ی قرار میبررس موردزیر  صورت

شود که باید دو نیازمندی مهم زیر را ارضا دینامیک صفر در نظر گرفته می

 :[8]کند 

𝑔(𝑥)باید رابطه  -1 = 0 𝜕𝑥)/ (𝜕𝜂 که برقرار باشد. با توجه به این𝑞4 

𝜂 صورت بهدینامیک درونی است پس متغیر دینامیک صفر  = 𝑞4  انتخاب

شود؛ بنابراین باید از متغیر دینامیک صفر انتخابی نسبت به بردار می

𝑥متغیرهای حالت نمایش داده شده با  = [𝑞1 𝑞2 𝑞3 𝑞4 𝜔𝑥 𝜔𝑦 𝜔𝑧]
T  مشتق

که دارای مقداری برابر با  𝑔(𝑥)گرفته شود و بردار حاصل شده در ماتریس 

 است(.( 51( است، ضرب شود )به صورت رابطه )18رابطه )

 شود.ارضا می نظر مورد( اولین نیازمندی 51طبق ) جهیدرنت

(51) 
𝜕𝜂

𝜕𝑥
𝑔(𝑥) = [0 0 0 1 0 0 0] [

04×3

𝐼−1 ] = 0 
𝑧تبدیل  -2 = 𝑇(𝑥) = [𝜂; 𝜉]  منظور  باشد. به 1تیخیهموارریک نگاشت

𝑧که اطمینان از این = 𝑇(𝑥) = [𝜂; 𝜉]  ی است باید ماتریس ختیهموارریک

( تعیین گردد 52-54ایجاد شود و دترمینان آن به صورت روابط ) 𝑧ژاکوبین 

[8]. 

(52) 𝐽(𝑧) =
𝜕𝑧

𝜕𝑥
=

[
 
 
 
 
[

0 0 0 1
1 0 0 0
0
0

1
0

0
1

0
0

] 04×3

𝛬(𝜔) 𝛤(𝑄)]
 
 
 
 

 

(53) 𝛬(𝜔) =
1

2
[

0 𝜔𝑧
−𝜔𝑦 𝜔𝑥

−𝜔𝑧 0 𝜔𝑥 𝜔𝑦

𝜔𝑦 −𝜔𝑥 0 𝜔𝑧

] 

(54) 𝛤(𝑄) =
1

2
[

𝑞4 −𝑞3 𝑞2

𝑞3 𝑞4 −𝑞1

−𝑞2 𝑞1 𝑞4

] 

 ( را داریم.55رابطه ) جهیدرنتو 

(55) det(𝐽(𝑥)) =
−𝑞4

8
(𝑞1

2 + 𝑞2
2 + 𝑞3

2 + 𝑞4
2) =

−𝑞4

8
 

𝑞4که  زمانی ≠ است و دینامیک صفر هر  نیناتکباشد، ماتریس ژاکوبین  0

 کند، پس سیستم در این حالت پایدار خواهد بود.دو نیازمندی را ارضا می

 2مربعی خطی کنندهمیتنظ -6

یک روش کنترل بهینه است که بهترین عملکرد ممکن را با  کنندهکنترلاین 

. مسأله طراحی این کندیمی عملکرد فراهم هاشاخصتوجه به برخی 

است  𝐾مسأله طراحی یک پسخورد حالت کنترلی مانند  واقع در کنندهکنترل

را به حداقل مقدار برساند. در این روش یک  𝐽که تابع هدف خاصی مانند 

                                                                                                                                  
1 Diffeomorphism 
2 Linear Quadratic Regulator 

ی ابیدست منظور بهکه تابع معیاری را  شودیمپسخورد طراحی ماتریس بهره 

به بعضی روابط میان تلاش کنترلی، مقدار و سرعت پاسخ یک سیستم پایدار 

. برای یک سیستم خطی زمان پیوسته که به شکل رابطه [20] کندیمحداقل 

 .[12] میریگیم( را در نظر 56، تابع معیار )شودیم( بیان 31)

(56) 𝐽 = ∫ (𝑥𝑇𝑄𝑥 + 𝑢𝑇𝑅𝑢)𝑑𝑡
∞

0

 

𝑄  و𝑅 ی وزنی، هاسیماتر𝑄 معین ماتریس متقارن مثبت معین یا مثبت نیمه

ی هاسیماتر. برای راحتی در طراحی استماتریس متقارن و مثبت معین  𝑅و 

𝑄  و𝑅 قطری در نظر گرفت. قانون کنترل  صورت به توانیم را  در عمل

( تعریف 57رابطه ) صورت به کندیمپسخوردی که مقدار تابع معیار را حداقل 

 .[12] گرددیم
(57) 𝑢𝐿𝑄𝑅 = −𝐾𝑥 

 .[12] شودیم( محاسبه 58رابطه ) صورت به 𝐾که مقدار 
(58) 𝐾 = 𝑅−1𝐵T𝑃 

 شودیم( حاصل 59با حل معادله زمان پیوسته جبری ریکاتی رابطه ) 𝑃و 

[12]. 

(59) 𝐴T𝑃 + 𝑃𝐴 + 𝑄 − 𝑃𝐵𝑅−1𝐵T𝑃 = 0 

 مربعی خطی کنندهمیتنظطراحی ورودی کنترلی  -6-1

 -تناسبی کنندهدر این حالت گشتاور ورودی کنترلی سیستم، مبتنی بر کنترل

های مشتقی با پسخورد کواترنیون در نظر گرفته شده است که ماتریس بهره

شود. مقدار این کننده مربعی خطی تعیین میآن توسط الگوریتم تنظیم

 .[15]آید ( به دست می60گشتاور ورودی کنترلی از رابطه )

(60) 

𝑇𝑐𝑥 = 2𝐾𝑥𝑞𝐸1𝑞𝐸4 − 𝐾𝑥𝑑𝜔𝑥 

𝑇𝑐𝑦 = 2𝐾𝑦𝑞𝐸2𝑞𝐸4 − 𝐾𝑦𝑑𝜔𝑦  

𝑇𝑐𝑧 = 2𝐾𝑧𝑞𝐸3𝑞𝐸4 − 𝐾𝑧𝑑𝜔𝑧 

𝑞𝐸ی ماتریس هامؤلفه( 60در رابطه ) = [𝑞𝐸1 𝑞𝐸2 𝑞𝐸3 𝑞𝐸4]T های درایه

ها هستند. این ماتریس به صورت ماتریس خطای وضعیت برحسب کواترنیون

 شود.( محاسبه می61رابطه )

(61) 

[

𝑞𝐸1

𝑞𝐸2
𝑞𝐸3

𝑞𝐸4

] = [

𝑞𝑇4 𝑞𝑇3
−𝑞𝑇2 𝑞𝑇1

−𝑞𝑇3 𝑞𝑇4 𝑞𝑇1 𝑞𝑇2

𝑞𝑇2

−𝑞𝑇1

−𝑞𝑇1

−𝑞𝑇2

𝑞𝑇4

−𝑞𝑇3

𝑞𝑇3

𝑞𝑇4

] [

−𝑞𝑆1

−𝑞𝑆2
−𝑞𝑆3

𝑞𝑆4

] 

𝑇𝐶(، 60با توجه به رابطه ) = [𝑇𝑐𝑥 𝑇𝑐𝑦 𝑇𝑐𝑧]T  بردار گشتاورهای فرمانی

 𝐾𝑥𝑑,𝑦𝑑,𝑧𝑑و  𝐾𝑥,𝑦,𝑧ی کنترلی تناسبی و مشتقی به ترتیب با هابهرهاست و 

منظور اعمال این الگوریتم بهینه باید  غیرخطی به . سیستماندشدهدادهنشان 

( فرم استاندارد فضای حالت یک 63,62سازی شود. ساختار روابط )خطی

 .[11]دهد سیستم خطی را نشان می
(62) 𝑥̇(𝑡) = 𝑓(𝑥, 𝑢, 𝑡) = 𝐴𝑥(𝑡) + 𝐵𝑢(𝑡) 
(63) 𝑦(𝑡) = 𝐶𝑥(𝑡) + 𝐷𝑢(𝑡) 

 به 𝑞4سازی معادلات فرض زیر را براساس این ویژگی که پارامتر برای خطی

𝑞1سادگی از معادله 
2 + 𝑞2

2 + 𝑞3
2 + 𝑞4

2 = قابل محاسبه است به صورت  1

 گیریم.( در نظر می64رابطه )

(64) 𝑓(𝑞) = 𝑞4 = √1 − (𝑞1
2 + 𝑞2

2 + 𝑞3
2) 

 .[21]( تعریف کنیم 65صورت رابطه ) توانیم ماتریس کواترنیون را بهحال می

(65) 
𝑄′′ = [

𝑓(𝑞) −𝑞3 𝑞2

𝑞3 𝑓(𝑞) −𝑞1

−𝑞2 𝑞1 𝑓(𝑞)
] 

( به وجود 66به صورت رابطه ) 𝑞̇و  ωیکی میان بهبا این فرض نگاشت یک

 آید.می

(66) 𝜔 = 2𝑄′′−1
𝑞̇ 
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 ( را داریم.67پس بنابراین رابطه )

(67) 

[

𝑞̇1

𝑞̇2

𝑞̇3

] =
1

2
[

𝑓(𝑞) −𝑞3 𝑞2

𝑞3 𝑓(𝑞) −𝑞1

−𝑞2 𝑞1 𝑓(𝑞)
] [

𝜔𝑥

𝜔𝑦

𝜔𝑧

] =
1

2
𝑄′′𝜔 

         = 𝑔(𝑞1, 𝑞2, 𝑞3, 𝜔) 

𝑥در این قسمت  = (𝜔𝑥, 𝜔𝑦, 𝜔𝑧, 𝑞1, 𝑞2, 𝑞3) بردار متغیرهای حالت سیستم و ،

𝑢 = [𝑇𝑐𝑥 𝑇𝑐𝑦 𝑇𝑐𝑧]T های وزنی های کنترلی است. ماتریسبردار ورودی

 .[11]شوند ( محاسبه می68صورت رابطه ) سازی سیستم بهبرای خطی

(68) 

𝐴 =

[
 
 
 
 
𝜕𝑓1
𝜕𝑥1

⋯
𝜕𝑓1
𝜕𝑥𝑛

⋮ ⋯ ⋮
𝜕𝑓𝑛
𝜕𝑥1

⋯
𝜕𝑓𝑛
𝜕𝑥𝑛]

 
 
 
 

          𝐵 =

[
 
 
 
 
𝜕𝑓1
𝜕𝑢1

⋯
𝜕𝑓1
𝜕𝑢𝑛

⋮ ⋯ ⋮
𝜕𝑓𝑛
𝜕𝑢1

⋯
𝜕𝑓𝑛
𝜕𝑢𝑛]

 
 
 
 

 

𝑞تواند در سیستم می = [0  0  0]T  و𝜔 = [0  0  0]T  به شکل روابط

 سازی شود.( خطی74-69)

(69) 
𝜕𝑔

𝜕𝜔
=

1

2
[
1 0 0
0 1 0
0 0 1

]          
𝜕𝑔

𝜕𝑞
= [

0 0 0
0 0 0
0 0 0

] 

(70) 
𝜕𝜔̇

𝜕𝜔
= 𝐼−1 S(ℎ𝑤)              

𝜕𝜔̇

𝜕𝑞
= [

0 0 0
0 0 0
0 0 0

] 

(71) 𝐴 = [
𝐼−1 S(ℎ𝑤)

0.5 × 𝐼3×3

03×3

03×3
] 

(72) 
𝜕𝜔̇

𝜕𝑢
= 𝐼−1                            

𝜕𝑔

𝜕𝑢
= [

0 0 0
0 0 0
0 0 0

] 

(73) 𝐵 = [
𝐼−1

03×3
] 

(74) 𝐶 = 𝐼6×6 

بیانگر ماتریس عملگر ضرب خارجی است. اکنون با  S( نماد 71,70در روابط )

توان ماتریس ضرایب کنترلی مورد نظر سیستم می 𝐵و  𝐴های داشتن ماتریس

کننده مربعی خطی دارای یک پایداری مقاوم را به دست آورد. روش تنظیم

بودن حاشیه بهره در این روش از جمله دلایل اثبات  تینهایبذاتی است. 

 .[22]ست پایداری آن ا

 ی و نتایجسازهیشب -7

های کنترلی طراحی شده با دو تئوری منظور مقایسه و بررسی ورودی به

شود، خطی و غیرخطی برای فضاپیمایی که مشخصات آن در ادامه بیان می

های افزار متلب انجام شده که نتایج و دادههایی به کمک نرمسازیشبیه

 گردد.ارائه می ها در قالب کردار و جدولخروجی آن

استخراج  [11]شوند از مرجع مشخصات فضاپیما که در ادامه بیان می

𝐼اند. ماتریس ممان اینرسی فضاپیما برابر با شده = diag(4,4,3) kg.m2  و

𝐼𝑤مقدار ممان اینرسی قسمت دوار هر عملگر  = 5⸱10−4  kg.m2  ،است

همچنین فرض صلبیت نیز برای فضاپیما در نظر گرفته شده و مشخصات 

مکانیکی هر چهار عملگر مشابه یکدیگر بوده و دارای محدودیت سرعت نامی 

𝜔𝑤_𝑀𝐴𝑋 = 5400 rpm  ،است. در طراحی برای ایجاد یک حاشیه امن

𝜔𝑤_𝑀𝐴𝑋بیشترین سرعت،  = 5000 rpm  .در نظر گرفته شده است

 ی انجام شده است.اهیثان 60زی در یک بازه زمانی ساشبیه

در تعیین ضرایب کنترلی در هر دو روش کنترل خطی و غیرخطی تلاش 

 شده تا رفتار سیستم دارای مشخصات زیر باشد:

زمان نشست در کردارهای تغییر وضعیت تا حد امکان یکسان باشد و 

در حالی است  حداقل فراجهش در تغییر وضعیت سیستم مشاهده شود. این

العملی در محدوده مجاز های عکسکه باید توجه شود که سرعت بیشینه چرخ

سازی در نظر گرفته شده باقی بماند و در نهایت باید در طول بازه شبیه

 سیستم به وضعیت پایداری نهایی برسد.

کننده مربعی بر طراحی تنظیمطور که پیشتر هم بیان شده علاوههمان

سازی پسخورد مستقل در طراحی قسمت خطی تئوری خطیصورت  خطی به

و ماتریس  𝑅و  𝑄های وزنی نیز از همین تکنیک استفاده شده است. ماتریس

کننده خطی عبارت از روابط ( در روش تنظیم60های کنترلی رابطه )بهره

 ( است.78-75)
 

(75) 
𝑄𝐿𝑄𝑅 = [

13131 × 𝐼3×3             03×3

03×3                170 × 𝐼3×3 
] 

(76) 
𝑅𝐿𝑄𝑅 = [

2500 0 0
0 2500 0
0 0 2500

] 

(77) 𝐾𝑥 = 𝐾𝑦 = 𝐾𝑧 = 0.2608 
(78) 𝐾𝑥𝑑 = 𝐾𝑦𝑑 = 2.5091,𝐾𝑧𝑑 = 2.4566 

بهینه مربوط به قسمت خطی روش  کنندهها برای کنترلمقادیر این مؤلفه

( به شرح روابط 33های مورد استفاده در رابطه )سازی پسخورد و بهرهخطی

 است.( 82-79)
(79) 𝑄 = 0.1 × 𝐼6×6 
(80) 𝑅 = 100 × 𝐼3×3 
(81) 𝐾1 = 0.0316 
(82) 𝐾2 = 0.2535 

با استفاده از قانون برایسون مقادیر  𝑅و  𝑄های وزنی در تعیین ماتریس

ها در نظر گرفته شده است و سپس با فرآیند سعی خطا ای برای ماتریساولیه

های در سیستم مطابق با نیازمندیو تغییر مقادیر اولیه سعی شده تا رفتار 

 .[23]نظر گرفته شده باشد 

آمده شش مانور تغییر وضعیت دستهای بهجهت اطمینان از صحت داده

در نظر گرفته شده که شامل مانورهای زاویه بزرگ و کوچک هستند و 

نمایش داده شده است. وضعیت اولیه در همه  1ها در جدول مشخصات آن

𝜙0]مانورها موقعیت  𝜃0 𝜓0] = [0 0 است. تنها کردارهای مربوط  [0

اند. رفتار شده ثبت 2به مانور اول رسم شده و نتایج سایر مانورها در جدول 

های کنترل خطی و عملگرها در مانورهای متنوع و با استفاده از تئوری

 .[16] غیرخطی توسط سه معیار زیر مورد ارزیابی قرار گرفته است

𝑃توان مصرفی  -1 = 𝑉 𝑖 

∫حداقل انرژی  -2 𝑇𝑎𝑐𝑡𝑢𝑎𝑡𝑜𝑟
2𝑡𝑓

𝑡0
 

∫سوخت  حداقل -3 |𝑇𝑎𝑐𝑡𝑢𝑎𝑡𝑜𝑟|
𝑡𝑓

𝑡0
 

محاسبه میزان توان نیازمند داشتن اطلاعاتی از موتور عملگر است. برای 

( 83به صورت رابطه ) [11]عملگری با مشخصات در نظر گرفته شده از مرجع 

 داریم.

(83) 𝐾𝑇 = 12.36 mNm/A       𝐾𝑉 = 1.294 mV/rpm 

، ثابت ولتاژ موتور و به صورت رابطه 𝐾𝑉و  DCثابت موتور  𝐾𝑇(، 83در رابطه )

 ( است.84)
(84) 𝑇𝑤 = 𝐾𝑇 𝑖                           𝑉 =  𝐾𝑉 𝜔𝑤 

 مانورهای تغییر وضعیت 1جدول 

Table 1 Attitude maneuvers 
 شماره مانور وضعیت نهایی )درجه(

[𝜙𝑓 𝜃𝑓 𝜓𝑓] = [20 −30 −40] 1 

[𝜙𝑓 𝜃𝑓 𝜓𝑓] = [−40 30 60] 2 

[𝜙𝑓 𝜃𝑓 𝜓𝑓] = [−30 −50 −45] 3 

[𝜙𝑓 𝜃𝑓 𝜓𝑓] = [5 5 5] 4 

[𝜙𝑓 𝜃𝑓 𝜓𝑓] = [−5 3 2] 5 

[𝜙𝑓 𝜃𝑓 𝜓𝑓] = [−3 2 −40] 6 
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 سازی پسخورد و خطی بهینههای کنترل خطینتایج روش 2جدول 
Table 2 The results from FLC and LQR control methods  

 مانور 
تئوری 

 کنترلی

∑|𝑃| 

(Watt) 

∑|𝑇𝑤| 

(Nm) 
∑𝑇𝑤

2 
EULERINT 

(deg s) 

1 
FLC 357.3 5.37 0.19 458.63 

LQR 741.5 14.8 1.07 496.44 

2 
FLC 959.34 8.22 0.46 804.67 

LQR 1699.5 21.2 1.83 940.54 

3 
FLC 857.04 9.22 0.48 768.29 

LQR 1874.1 18.95 1.7 883.8 

4 
FLC 6.8 0.7973 0.0036 71.33 

LQR 18.92 1.81 0.017 78.85 

5 
FLC 8.08 0.8 0.0034 57.42 

LQR 18.56 1.74 0.016 59.84 

6 
FLC 165.6 4.36 0.09 372.47 

LQR 523.1 11.85 0.6153 392.26 

سازی پسخورد این مطلب مشخص شد که در طراحی کنترل غیرخطی خطی

( برای کنترل سیستم 28که معادله ورودی کنترلی )برای ایننخست 

دارای دترمینانی  𝐸(𝑥)محاسبه باشد، باید ماتریس غیرخطی، همواره قابل

 غیرصفر باشد.

یابی نباید صفر باشد. دوم برای دست 𝑞4( مؤلفه 29پس براساس رابطه )

ریختی باشد که با یک هموار 𝑧به یک سیستم خطی مناسب باید نگاشت 

آید. یعنی مؤلفه دست میای مشابه مورد پیشین بهبررسی این مورد نیز نتیجه

𝑞4 .نباید صفر باشد 

های کنترلی بیان شد تلاش شده تا طور که در قسمت تعیین بهرههمان

های نشست سازی به مقادیر مطلوب رسیده و زمانتغییر وضعیت در بازه شبیه

روش تا حد امکان یکسان باشند. این مطلب به وضوح در کردارهای  در هر دو

مربوط به مانور یک قابل تشخیص است. هر دو تئوری  5و  4 هایشکل

ی سیستم را به اهیثان 40 حدوداًاند تقریباً با زمان نشست کنترلی توانسته

کردار تغییرات  7و  6های سمت زوایای فرمانی هدایت کنند. در شکل

 ترهای کواترنیون برای هر دو روش نشان داده شده است.پارام

 

 Fig. 7 Quaternion parameters in maneuver 1 and LQR method 

 بهینه کنترل پارامترهای کواترنیون در مانور یک با روش 7شكل 

ها باعث تولید گشتاور فرمانی در فضاپیما ای چرخآهنگ تغییرات سرعت زاویه

العملی از حالت شود. برای اجرای مانور تغییر وضعیت، چهار چرخ عکسمی

در پایان مانور  9و 8  هایشکل براساساند و سکون شروع به دوران کرده

 براساسالعملی های عکسها به مقدار صفر رسیده است. چرخسرعت دیسک

کنند. گشتاور تولیدی توسط این منطق وسایل تبادل مومنتوم کار می

شود تا با آید. همین امر موجب میعملگرها گشتاور داخلی به حساب می

ها اولیه چرخای از گشتاورهای خارجی و صفر بودن سرعت زاویه نظرصرف

به  مجدداً ای، سرعت عملگرها در خاتمه نیز طبق قانون بقای مومنتوم زاویه

صفر برسد. مورد دیگری که در تعیین ضرایب به آن توجه شده بود اجرای 

مانور بدون عبور از سرعت ماکزیمم عملگرهاست. با توجه به کردارهای 

ترلی، بیشینه سرعت ای عملگرها برای هر دو روش کنتغییرات سرعت زاویه

 دور بر دقیقه است.  3000ای تقریباً برابر و در حدود زاویه

دهد که فضاپیما با استفاده از هر نیز نشان می 11و  10های بررسی شکل

ای بدنی شروع به دوران دو تئوری از حالت سکون اولیه با کسب سرعت زاویه

 دد رسیده است.کرده و در پایان مانور به حالت پایداری و سکون مج

نیز به کردارهای مقادیر گشتاور فرمانی مورد نیاز  13و  12های شکل

توان بیان برای اجرای این مانور تغییر وضعیت اختصاص دارند. در نتیجه می

های محدودیت براساسهای کنترلی در اجرای وظیفه خود کرد که روش

 اند.طراحی عملکرد مناسبی داشته

جا قابل توجه است مقدار کمتر اولراینت با استفاده از روش چه در اینآن

کننده مربعی خطی است. با سازی پسخورد در مقابل استفاده از تنظیمخطی

، مقدار اولراینت در مانور یک برای کنترل 2و مقادیر جدول  14توجه به شکل 

است. براساس  496.44و برای کنترل خطی برابر  458.63غیرخطی برابر 

لب ارائه شده در قسمت مربوط به اولراینت در متن، کنترل غیرخطی در مطا

تری بوده و مانور فرمانی حول سه سریع کنندهمقایسه با کنترل خطی کنترل

 مقادیر  2رساند. در جدول محور بدنی را با سرعت بیشتری به انجام می
 

 

Fig. 4 The Euler angles in maneuver 1 and FLC method 
 سازی پسخوردمانور یک با روش خطیتغییرات زوایای اویلر در  4شكل 

 

Fig. 5  The Euler angles in maneuver 1 and LQR method 
 بهینه کنترل تغییرات زوایای اویلر در مانور یک با روش 5شكل 

 

Fig. 6 Quaternion parameters in maneuver 1 and FLC method 
 سازی پسخورد پارامترهای کواترنیون در مانور یک با روش خطی 6شكل 
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Fig. 8 Angular velocity of actuators in maneuver 1 and FLC method 
 سازی پسخوردمانور یک با روش خطیتغییرات سرعت عملگرها در  8شكل 

Fig. 9 Angular velocity of actuators in maneuver 1 and LQR method 
 کنترل بهینه تغییرات سرعت عملگرها در مانور یک با روش 9شكل 

Fig. 10 Angular velocity of spacecraft in maneuver 1 and FLC method 
 سازی پسخوردمانور یک با روش خطیای بدنی در های زاویهسرعت 10شكل 

Fig. 11 Angular velocity of spacecraft in maneuver 1 and LQR method 
 کنترل بهینهای بدنی در مانور یک با روش های زاویهسرعت 11شكل 

اولراینت برای هر دو روش کنترلی و در شش مانور مجزا ثبت شده که در 

 سازی پسخورد کمتر است.ها مقدار این پارامتر در تئوری خطیهمه آن

های کنترلی در قسمت پیشین، اکنون به پس از بررسی سرعت روش

پردازیم. رف شده، انرژی و تلاش مجموع عملگرها میبررسی میزان توان مص

دهد که توان مصرفی و میزان تلاش کنترلی نشان می 2دوباره نتایج جدول 

 عملگرها با استفاده از کنترل غیرخطی طراحی شده برای تمام مانورها مقدار 
 

Fig. 12 The command torques in maneuver 1 and FLC method 
 ی پسخوردسازیخطگشتاورهای فرمانی در مانور یک با روش  12شكل 

Fig. 13 The command torques in maneuver 1 and LQR method 
 گشتاورهای فرمانی در مانور یک با روش کنترل بهینه 13شكل 

 کنندهکمتری است. برای مثال در مانور یک توان مصرفی مجموع برای کنترل

سازی پسخورد وات بوده و این مقدار برای روش خطی 741.5بهینه برابر با 

سازی پسخورد که در وات محاسبه شده است. پس روش خطی 357.3برابر با 

تری است، تنها روش سریعسمت خطی آن از کنترل بهینه استفاده شده نهق

بلکه این در حالی است که میزان مصرف توان و انرژی و تلاش عملگرها نیز 

 تنهایی است.در آن کمتر از روش کنترل بهینه به

آمده دستکه بیان شد برای اطمینان از نتایج به طورهماندر نهایت 

سازی شده که شامل مانورهای زاویه بزرگ مانورهای متعددی طراحی و شبیه

ثبت شده است،  2ها در جدول و کوچک است و در همه مانورها که نتایج آن

سازی پسخورد دلالت دارد. تر کنترل خطیتر و بهینهنتایج بر عملکرد سریع

کننده های خطی متفاوت در طراحی کنترلر استفاده از تئوریمقایسه اث

ساز پسخورد با توجه به معیارهای بیان شده و استفاده از این روش خطی

توان های کنترل مقاوم موضوعاتی است که میکنترل غیرخطی همراه با روش

 پرداخت. هاآندر ادامه مسأله تعریف شده در این پژوهش به 

 

Fig. 14 EULERINT for FLC and LQR method 
کننده مربعی ی پسخورد و روش تنظیمسازیخطتغییرات اولراینت روش  14شكل 

 خطی در مانور یک
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 یریگجهینت -8

ها مشخص شد که کنترل غیرخطیِ سازیبا بررسی نتایج حاصل از شبیه

مربعی خطی طراحی شده برای  کنندهمیتنظسازی پسخورد و کنترل خطی

العملی مسأله کنترل وضعیت فضاپیما با احتساب دینامیک عملگر چرخ عکس

جا که یکی از اهداف مهم این مقاله مقایسه روش کارآمد هستند. از آن

از پسخورد با تئوری خطیِ مورد استفاده در طراحی این کنترل سخطی

کننده مربعی خطی به عنوان یک روش کنترل خطی غیرخطی است، تنظیم

ای انجام شده تا گونهها بهکنندهانتخاب شده است. از سویی طراحی کنترل

های یکسانی نظیر زمان نشست، حداقل فراجهش و توجه به نیازمندی

رها را برآورده نماید. در نتیجه برای مقایسه دو روش طراحی محدودیت عملگ

شده از چند معیار استفاده شده است. اولراینت نخستین معیار برای ارزیابی 

های کنترلی است. کمتر بودن مقدار محاسبه شده این پارامتر عملکرد ورودی

در روش غیرخطی حاکی از سرعت بیشتر این روش کنترلی در اجرای 

ای فرمانی است. در نهایت نیز به منظور بررسی تفاوت سرعت اجرای مانوره

مانور تغییر وضعیت با دو روش کنترلی بر عملگرها، معیارهای انرژی، تلاش و 

توان مصرفی مورد ارزیابی قرار گرفته است. در این مورد نیز استفاده از روش 

نه عملگرها بر کاهش سرعت مانور موجب رفتار بهیسازی پسخورد علاوهخطی

 شود.از نظر معیارهای تلاش کنترلی و توان مصرفی نیز می

 فهرست علایم -9

𝐴 ماتریس کسینوس هادی 
𝑒 ی محور دوران اولرهامؤلفه 
ℎ مومنتوم زاویه( 1ای-s2kgm) 
𝐼  2(ممان اینرسی(kgm 
𝐿 ماتریس توزیع چیدمان 
𝑃 توان مصرفی موتور الکتریکی عملگر 
𝑞  کواترنیونپارامتر 
𝑟 مرتبه یا درجه نسبی 
𝑇 ( گشتاورNm) 
𝑉 تابع لیاپانوف 

 علایم یونانی
𝛼 ( زاویه دوران اویلرrad) 

𝛽  زاویه انحراف محور هر عملگر از صفحه𝑥𝑏 − 𝑦𝑏 

𝜂 متغیر دینامیک صفر 

𝜃  زاویه دوران حول محور𝑦𝑏 

𝜉 سازی شدهمتغیر جدید سیستم خطی 

𝜙  زاویه دوران حول محور𝑥𝑏 

𝜓  زاویه دوران حول محور𝑧𝑏 

𝛺 ای بدنیهای زاویهماتریس سرعت 

𝜔 سرعت زاویه( ایrad/s) 

 هازیرنویس
𝑏 مربوط به دستگاه بدنی 
𝑐  پارامترهای کنترلی 
𝐸 مربوط به خطا 
𝑓 نهایی 
𝑤 العملیمربوط به چرخ عکس 
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