
 

 130-122 صص ،01شماره  ،18، دوره 1397فروردین  ،مهندسی مکانیک مدرس مجله
        

 
 

 ماهنامه علمی پژوهشی 

 مدرس مکانیکمهندسی 

  mme.modares.ac.ir 

 

  

  

  

  
        

 

 

 :Please cite this article using :استفاده نمایید برای ارجاع به این مقاله از عبارت ذیل

M. Nosratollahi, A. Soleymani, S. H. Sadati, Design of satellite’s combined attitude and thermal control system equipped with FMC actuators, Modares Mechanical Engineering, Vol. 

18, No. 01, pp. 122-130, 2018 (in Persian) 

 سیالی عملگرهای مومنتم به مجهز ماهواره دمای و وضعیت یکپارچه کنترل سیستم طراحی

 1، سید حسین ساداتی2، احمد سلیمانی*1مهران نصرت الهی

 ، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهرانمهندسی هوافضادانشیار،  -1
 ، دانشگاه صنعتی مالک اشتر، تهران، مهندسی هوافضادانشجوی دکتری -2
  nosratolahi@mut.ac.ir، 1774-15875تهران، صندوق پستی  *

 چکیده  اطلاعات مقاله
 مقاله پژوهشی کامل

 1396 تیر 22دریافت: 
 1396 آذر 21پذیرش: 

 1396دی  15ارائه در سایت: 

باشد. بعد از سیستم کنترلی با الگوریتم از پیش طراحی شده برای مصالحه بین کنترل وضعیت و دمای ماهواره میهدف از این مقاله، طراحی یک  
ها، کنترل دما است. استفاده از یک مکانیزم مؤثر برای از بین بردن های موجود در ماهوارهترین زیرسیستمزیرسیستم کنترل وضعیت، یکی از مهم

ها امری ضروری است. در این مقاله از مکانیزم نوینی به نام های خورشیدی در ماهوارهحرارتی ناشی از طوفان هایحرارت داخلی و یا تنش
کاری نیز استفاده توان از این چرخش سیال برای خنکزمان با تولید گشتاور، میعملگرهای مومنتم سیالی استفاده شده است. در این عملگرها هم

توانند در طول ماموریت به شرایط بحرانی رسیده و عملگرهای مومنتم سیالی نیز نمی ه است، دمای داخلی ماهوارهنمود. در این پژوهش فرض شد
دمای فعلی ماهواره را به میزان کافی کاهش دهند. در این حالت با استفاده از طراحی یک الگوریتم، وظیفه این دو زیرسیستم با هم ترکیب 

دست آوردن دمای شش صفحه ماهواره در هر گام زمانی استفاده شده و با استفاده از یک ل حرارتی برای بهیک مدشود. بدین منظور، از می
الگوریتم با یک منطق مؤثر خاص، وظیفه مصالحه بین دو زیرسیستم را الگوریتم سوئیچینگ به طراحی سیستم یکپارچه پرداخته شده است. این 

 سازیشبیهکنترلر مود لغزشی برای پایدارسازی سه محوره ماهواره استفاده شده است. نتایج حاصل از  به عهده دارد. همچنین در این طراحی، از
سازی جویی در توان مصرفی و یکپارچهتوان ضمن صرفهدهد که به کمک این الگوریتم میاین سیستم یکپارچه کنترل وضعیت و دما، نشان می

 .طی یک ماموریت مداری اجرا نموداین دو زیرسیستم، مدیریت دمایی مناسبی را 
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 The purpose of this paper is to design a control system with a pre-designed algorithm in order to reach a 

compromise between satellite attitude and thermal control systems. In addition to the indispensable 

attitude control system, a thermal control system (TCS) is regarded as a substantial subsystem in any 

given satellite. The latter is commonly used to effectively reduce the internal heat and/or the thermal 

tensions caused by solar radiations. In this paper, a novel actuators known as fluid momentum 

controllers (FMCs) have been utilized to simultaneously produce control torques and develop a cooling 

mechanism by circulating liquid through a ring. In this research, it has been assumed that the satellite’s 

internal temperature has reached a critical level to the extent that the FMCs are not able to reduce this 

temperature sufficiently. In such a case, it is possible to mitigate this problem using a combination of 

both attitude and thermal control subsystems (CATCS). To accomplish this, a thermal model has been 

employed to yield the temperature of all six sides of the satellite at each time step and a switching 

algorithm to design an integrated system. This algorithm uses a particular decision making logic to 

realize the reconciliation of the two subsystems. Also, a sliding mode controller has been used for the 

three axis stabilization of the satellite. Simulation results of the integrated attitude and thermal control 

system indicate that it is possible to conduct an appropriate temperature control while saving power and 

integrating the two subsystems. 
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 مقدمه -1

ها و تواند به عنوان تهدیدی برای ماموریت ماهوارهیکی از مواردی که می

ها و فضاپیماها مطرح شود، مسئله حرارت تابشی از طرف خورشید به آن

داخلی باشد. اگر دمای های خورشیدی میهای حرارتی ناشی از طوفانتنش

ها به میزان بحرانی برسد، قطعات داخلی ماهواره کارایی خود را از ماهواره

دهند. در نتیجه استفاده از زیرسیستم کنترل دما امری ضروری در دست می

های باشد. از سوی دیگر، یکی از مهمترین زیرسیستمطراحی ماهواره می

های تولیده کننده ماهواره، زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت است که عملگر

نامیده 1العملیکه اصطلاحاً چرخ عکسممان براساس چرخش دیسک 

                                                                                                                                      
1 Reaction Wheel (RW) 
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رود. اخیراً عملگرهایی به نام شوند از اجزای پرکاربرد آن به شمار میمی

ها جای چرخاندن یک اند که در آنپیشنهاد شده 1عملگرهای مومنتم سیالی

برای تولید ممان  جسم صلب، از چرخاندن یک سیال درون یک حلقه دایروی

ها در پذیری آنکنند. یکی از مزایای این عملگرها، انعطافاستفاده می

باشد. برای مثال، از آنجایی که یک عملگر مومنتم سیالی کاربردشان می

-باشد، این عملگرها میمی 2تر از یک ژایروی کنترل ممانحجمتر و کمسبک

در واقع بدون افزایش . برده شوندتوانند برای بسیاری از عملیات فضایی بکار 

ای توان به گونهچشمگیری در وزن سیستم کنترلی، شعاع حلقه سیال را می

تغییر داد که برای ماهواره و عملیات مورد نظر مناسب باشد. همچنین این 

باشد و در صورت اختلال کنترلر قابلیت استفاده به عنوان دمپر را نیز دارا می

یت استفاده به صورت غیرفعال را دارا است. از گردش در بخش کنترلی، قابل

اولین  میناردکاری نیز استفاده کرد. توان برای خنکسیال داخل حلقه می

کار بر روی کنترلرهای مومنتم سیالی را آغاز  1988فردی بود که در سال 

کرد. وی استفاده از این مکانیزم را برای خنثی کردن گشتاورهای اغتشاشی 

های معلق پیما و دیگر سیستمهای اقیانوسها، کشتیبر ماهوارهاعمالی 

. بعدها لوری و چییر از این تحقیقات استفاده کرده و عملگر [1]پیشنهاد داد 

ها مومنتم سیالی را برای کنترل وضعیت ماهواره توسعه دادند. همچنین آن

دادند و نشان های حامل سیال نیز ارائه های مختلفی برای حلقهترکیب بندی

ها در حالات مختلف و در توانند در ماهوارهها میدادند هر کدام از این مدل

نیز سیستمی را پیشنهاد داد که  . لاگلین[2] کار روندچیدمان متفاوت به

. این [3]توانست گشتاور را نیز اعمال کند گیری وضعیت، میعلاوه بر اندازه

پی پر شده از سیالی که رسانای جریان سیستم دارای یک آهنربای دائم و تیو

ای فاقد هرگونه پمپی بود و حرکت زاویه الکتریکی بود. سیستم پیشنهادی وی

شد. به دلیل این که ها میماهواره باعث به چرخش درآمدن سیال درون حلقه

گرفت، ها رسانا بود و در معرض میدان مغناطیسی قرار میسیال درون حلقه

وانست برای تعیین وضعیت ماهواره مورد استفاده قرار گیرد. تولتاژ القایی می

-وجود میاز سوی دیگر، با اعمال یک ولتاژ به سیال، یک میدان الکتریکی به

شد. از آمد که در واکنش به یک میدان مغناطیسی، سبب تولید گشتاور می

شد. کِلی گشتاور تولید شده برای پایدارسازی وضعیت ماهواره استفاده می

با استفاده از دو لوپ  شیآزما کیرا در  یالیکنترلر مومنتم س کیعملکرد 

. او در این [4] جهت بود، تست کرد کیها در تقارن آن یکه محورها یالیس

آزمایش، از دو پمپ برای تولید جریان در هر حلقه استفاده کرد. کُومار نیز با 

ای زوایای پیچ، استفاده از سه حلقه سیالی عمود بر هم که هر کدام بر

 [.5]شد، توانست یک ماهواره را پایدار کند چرخش و گردش استفاده می

مداری که وی ماهواره خود را در آن قرار داد مداری بیضوی بود اما مدل 

یافته بین العملی انتقالهای عکسدینامیکی توسعه یافته آن، شامل همه ممان

با استفاده از  [6]اران در های سیالی نبود. شان و همکماهواره و رینگ

عملگرهای مومنتم سیالی توانستند علاوه بر کاهش وزن ماهواره، عملکرد 

کنترلی آن را بهبود بخشند.  واراتالراجو برای کاهش وزن و همچنین استفاده 

از گرمای اضافی درون فضاپیما، یک سیستم مرکب از کنترل وضعیت و 

اساس چرخش یک سیال کنترل دما را پیشنهاد داد. طرح کلی این سیستم بر

هادی جریان الکتریکی بود. این جریان الکتریکی نیز به وسیله داکت عبوری 

 شدکه در معرض گرادیان حرارتی بود و با روش الکتروحرارتی، تولید می

نیز نوبری و میشرا، از یک مدل هرمی که شامل چهار  2013. در سال [8,7]

ها با استفاده از یک کنترل بهینه ن. آ[9]حلقه حاوی سیال بود، استفاده کردند

                                                                                                                                      
1 Fluidic Momentum Controller (FMC) 
2 Control Moment Gyros (CMG) 

. سلیمانی و همکاران [11,10]توانستند مدل مذکور را به خوبی کنترل نمایند

نیز عملگر کنترلر مومنتم سیالی و عملگر ژایروی کنترل ممان را از نظر میزان 

 .[12]عملکرد با یکدیگر مقایسه نمودند 

برای استفاده در  کنترل مود لغزشی یکی از پرکاربردترین کنترلرها

باشد. ودلی برای اولین بار توانست با استفاده از کنترل مود ها میماهواره

لغزشی یک ماهواره را کنترل کند. ماهواره مجهز به سیستم کنترلی سه 

محوره بود و توانست با استفاده از کنترل مود لغزشی مانور تغییر وضعیت 

ک سیستم کنترلی مود لغزشی . دیور با استفاده از کار ودلی ی[13]دهد

وضعیت ماهواره  3براساس صفحات لغزش غیرخطی و پارامترهای بردار گیبس

. رابینت و پارکر کنترل مود لغزشی را برای مانور تغییر [14]پیشنهاد داد 

العملی به کار بردند و یک های عکسی مجهز به چرخوضعیت یک ماهواره

بخش غیرپیوسته تطبیق با اغتشاشات روش جدید از انتخاب ماتریس ضرایب 

. [15] قانون کنترلی فیدبک ارائه دادند تا الزامات عملکردی کلی را ارضاء کند

کراسیدیس توانست کار ودلی را برای طراحی کنترل فیدبک تعمیم دهد و 

پایداری سمتی مانور وضعیت ماهواره را حتی در حضور گشتاورهای کنترلی 

. [16]العملی تضمین کند های عکسی چرخخارجی یا گشتاورهای داخل

بینگلونگ به جای استفاده از یک صفحه لغزشی ثابت، از صفحات لغزشی 

متغیر با زمان استفاده کرد. او در این کار با قراردادن ابتدای صفحات لغزشی 

روی شرایط اولیه سیستم، حرکت کامل روی صفحات لغزشی را تضمین کرد. 

ان در صورت وجود اشباع در عملگرها، از عملکرد این عمل باعث شد تا بتو

 .[17] سیستم مطمئن شد درحالیکه هیچ فراجهشی در سیستم به وجود نیاید

های حرارتی ایجاد شده در ماهواره به حدی بالا باشند که زمانی که تنش

عملگرهای مومنتم سیالی نیز نتوانند دمای سیستم را به میزان کافی کاهش 

از زیرسیستم کنترل حرارت برای رفع این مشکل کمک گرفت. توان دهند، می

دست آوردن دمای شش صفحه برای این منظور از یک مدل حرارتی برای به

 کنترل سیستم زیر زمینه ماهواره در هر گام زمانی استفاده شده است. در

 مورد در اول دسته شوند.می تقسیم کلی دسته دو به مقالات فضاپیماها دمای

 پرداخته خاص مورد یک به یا که است دما کنترل زیرسیستم طراحی

 شده طراحی اشاره مختلف فازهای در خاص هایروش به یا و [19,18]

 یک تحلیل به یا که است حرارتی تحلیل مورد در دوم دسته اما .[21,20]است

 هایروش به یا و [23,22] است پرداخته خاص افزار سخت یا خاص ماهواره

 شده پرداخته کلی هایبندی دسته یا و جزئی موردهای برای تحلیل مختلف

 شده استفاده مختلفی هایروش حرارتی، تحلیل در زمینه. [25,24]است 

 استفاده زمینه این در شده شناخته افزارهاینرم از یا که صورت این به است.

 نوشته کد یا شود وترکیب می دیگر افزاری نرم و با شده ایجاد کدی یا و شده

-28]است اندک بسیار مورد این که کندمی برآورده را تحلیل نیاز تمامی شده

 تغییرات اجرای با [29] مرجع کد پایه بر تماما تحلیل نیز مقاله این در. [26

 .شده است انجام مختلف هایقسمت کردن اضافه و بسیار

به  افزار واسطدر نهایت با استفاده از یک الگوریتم سوئیچینگ و نرم

طراحی کنترل یکپارچه وضعیت و دما پرداخته شده است. الگوریتم 

سوئیچینگ با منطق از قبل طراحی شده خود، وظیفه مصالحه بین کنترل 

افزار واسط نیز جهت اجرای وضعیت و کنترل دما را به عهده دارد. از یک نرم

به بررسی  [30]های زمانی متفاوت استفاده شده است. در ها با گامسازیشبیه

برای کنترل جریان محصولات  4روش تصمیم گیری بحرانی چند فازی

شوند پرداخته است. خروجی یک کارخانه که به وسیله چرخ نقاله جابجا می

                                                                                                                                      
3 Gibbs Vector 
4 Fuzzy Multi-Criteria Decision Making (MCDM) 
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ارائه شده است و  2و تاپسیس 1تکنیک یکپارچه طراحی تجربی [31]در 

های این تکنیک در مقایسه با تکنیک تاپسیس نرمال مقایسه گردیده مزیت

های تاپسیس مرسوم، گیری با نامیه نوع تکنیک تصمیم [32]است. در 

تاپسیس تنظیم شده و تاپپسیس اصلاح شده با اندازه فاصله فازی جدید ارائه 

زار های ارزان قیمت در باگیری مربوط به خرید سهاماند. مسئله تصمیمشده

که وجود نامعینی در  3مسئله انتخاب محل [33]باشد. در بورس تهران می

گیری منطق تصمیم اطلاعات بررسی شده است. در این مطالعه از تکنیک

گیری استفاده گردیده است و به منظور در تشخیص برای تصمیم 4چندجانبه

بهره  5ایطهها از روش جدیدی به نام بهینه سازی ابر نقها از معینینامعینی

 . گرفته شده است

 FMCمدل ریاضی ماهواره مجهز به عملگر  -2

مدل دینامیکی مورد نظر ماهواره به همراه چهار عملگر مومنتم سیالی در 

نشان داده شده است. در مدل مذکور فرض شده است که مرکز جرم  1شکل 

بر روی  باشد. دستگاه بدنیمجموعه عملگرها بر مرکز جرم ماهواره منطبق می

در  𝑋0: [34]شود اند و به این صورت تعریف میمرکز جرم ماهواره قرار گرفته

عمود بر صفحه مداری که ماهواره در حال  𝑌0امتداد محور بدنی افقی، 

به سمت مرکز زمین قرار دارد. محورهای ذکر شده  𝑍0چرخش در آن است و 

 𝑍و  𝑋 ،𝑌ول محورهای های متدابندیشوند. در ترکیبمشاهده می 2شکل در 

های آنی ماهواره که در گیریشوند. جهتدر امتداد محورهای بدنی تعریف می

𝜃شوند، به وسیله سه زاویه دستگاه بدنی توصیف می
1

 ،𝜃
2

𝜃و  
3

که به ترتیب  

نیز  3شکل شوند. در هستند، تعریف می 𝑍و  𝑋 ،𝑌چرخش حول محورهای

 .لی قابل مشاهده استدیاگرام آزاد عملگر مومنتم سیا

های حاوی سیال و گشتاور گرادیان معادلات وضعیت ماهواره شامل حلقه

 آید:در می (1)جاذبه به صورت رابطه 

(1) 𝐼𝑠𝜔̇ + 𝜔 × 𝐼𝑠𝜔 = 𝑇𝑔 + 𝑇𝑎 

ای مطلق شتاب زاویه 𝜔̇سرعت زاویه مطلق ماهواره و  𝜔که در رابطه فوق، 

 نیز ماتریس اینرسی ماهواره 𝐼𝑠شوند. ماهواره در دستگاه ثابت بدنی بیان می
 

 

Fig. 1 The FMCs with pyramidal configuration [12] 
 گیری عملگرها در ماهوارهبندی قرارترکیب 1شكل 

                                                                                                                                      
1 Design of experiment 
2 TOPSIS 
3 Location selection 
4 Multi Attribute Decision Making (MADM) 
5 Cloud Base Design Optimization 

 

Fig. 2  LVLH reference frame of a satellite [10]  
 ماهواره مداری مختصات دستگاه 2شكل 

گشتاور ورودی از عملگرهای مومنتم  𝑇𝑎در دستگاه بدنی ذکر شده است. ترم 

نیز گشتاور گرادیان جاذبه است که با  𝑇𝑔باشد. ترم سیالی وارد بر ماهواره می

 [. 11]آیددست می ( به1استفاده از رابطه )

(2) 𝑇𝑔 = (
3𝑛2

‖𝑟𝑐‖2
) 𝑟𝑐 × 𝐼𝑠. 𝑟𝑐 

سرعت متوسط مداری  𝑛موقعیت هر لحظه ماهواره نسبت به زمین و  𝑟𝑐که 

-( به3های حلقه از رابطه )میزان تنش برشی به وجود آمده روی دیواره .است

 :[10] آیددست می

(3) 𝜏
𝑓

=
1

8
𝑓𝜌𝑣2 =

1

8
𝑓𝜌𝑟2𝜔𝑠

2 

𝜔شعاع حلقه،  𝑟چگالی سیال،  𝜌که در آن 
𝑠

سرعت سیال نسبت به رینگ و  

𝑓 های آرام، ضریب اصطکاک از رابطه باشد. برای جریانضریب اصطکاک می

 ( استخراج می شود: 4)

(4) 𝑓 =
64

Re
         (Re < 2300) 

های مغشوش، ضریب اصطکاک ، عدد رینولدز است. برای جریانReکه در آن 

 آید:دست می( به5از رابطه )

(5) 𝑓 =
0.3164

Re0.25
         (Re > 2300) 

گیری از المان بر روی ( و انتگرال𝑟کردن تنش برشی در شعاع حلقه )با ضرب

 . [10] محاسبه نمود (6)توان با رابطه سطح تر شده، گشتاور اصطکاکی را می

(6) 𝑇𝑓 = sign(𝜔𝑠)2𝜋2𝜏𝑟2𝑑 = 16𝜋2𝑟3𝜇𝛽̇ 

𝑟در رابطه فوق فرض شده است که  ≫ 𝑑 ای سیال درون است. شتاب زاویه

 [.12] آید( بدست می7حلقه از رابطه )

(7) 𝛽̈ = (𝐼fmc𝑇𝑠
𝑟)−1[𝑇𝑐 − 𝑇𝑠

𝑟𝑇𝑓 − 𝜔 × ℎ𝑟] 

ورودی کنترلی،  𝑇𝑐ممان اینرسی عملگر مومنتم سیالی،  𝐼𝑓𝑚𝑐در رابطه فوق  

𝑇𝑠
𝑟  ماتریس تبدیل از دستگاه مختصات بدنی حلقه سیال به دستگاه مختصات

ای کل عملگر مومنتم سیالی بوده که به مومنتم زاویه ℎ𝑟بدنی ماهواره و 

 آید.دست میبه (8)صورت رابطه 
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Fig. 3  Free body diagram of a FMC [12] 
 سیالی مومنتم عملگر آزاد دیاگرام 3شكل 
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(8) ℎ𝑟 = 𝑇𝑠
𝑟𝐼fmc𝛽̇ 

 [:10] شودحاصل می (9)به صورت رابطه  𝑇𝑎در نهایت 

(9) 𝑇𝑎 = ℎ̇𝑟 + 𝜔 × ℎ𝑟 

 کنترلر مود لغزشی سیستم سوئیچینگ -3

برای طراحی کنترلر مود لغزشی از پارامترهای کواترنیون استفاده شده است. 

 [. 13شود ]تعریف می (10)در نتیجه خطای مورد نظر به صورت رابطه 

(10) 𝑞𝑒 = 𝑞𝑑⨂𝑞 

 𝑞کواترنیون مربوط به زوایای مرجع و  𝑞𝑑پارامتر خطای کواترنیون،  𝑞𝑒که

ثابت است،  𝑞𝑑که پارامتر باشد. به دلیل اینپارامتر کواترنیون در هر لحظه می

 را نوشت: (11)توان رابطه لذا می

(11) 𝑞̇𝑒 = 𝑞𝑑⨂𝑞̇   ,   𝑞̈𝑒 = 𝑞𝑑⨂𝑞̈ 

 :(12)با استفاده از رابطه 

(12) 𝐷 = [

        𝑞4    
      𝑞3
  −𝑞2

  −𝑞1

  

−𝑞3
   𝑞4

 
 𝑞1

−𝑞2

        −𝑞2     
  −𝑞1
     𝑞4

 −𝑞3

] 

 را توشت: (13)توان روابط می

(13) 

𝑞̇ =
1

2
𝐷𝜔 

𝑞̈ =
1

2
𝐷̇𝜔 +

1

2
𝐷𝜔̇ =

1

2
𝐶𝑞̇ +

1

2
𝐷𝜔̇ =

1

4
𝐶𝐷𝜔 +

1

2
𝐷𝜔̇ 

 [:16]برابر است با  Cکه ماتریس 

(14) 𝐶 = [

0    
−𝜔3
   𝜔2

   𝜔1

  −

𝜔3

0
𝜔1

𝜔2

     −𝜔2     
   𝜔1

 0
−𝜔3

𝜔1
𝜔2
𝜔3

0

] 

توان رابطه ( انتخاب شود، آنگاه می15حال اگر صفحه لغزش به صورت رابطه )

 :را نوشت (15)

(15) 
𝑠 = 𝑞̇𝑒 + 𝑘𝑞𝑒 
𝑠̇ = 𝑞̈𝑒 + 𝑘𝑞̇𝑒 = 𝑞𝑑⨂𝑞̈ + 𝑘𝑞𝑑⨂𝑞̇ 

 ( انتخاب شود:16اگر تابع لیاپانوف به صورت رابطه )

 

 

(16) 

𝑉 =
1

2
𝑠2 

𝑉̇ = 𝑠𝑠̇ = 𝑠(𝑞𝑑⨂𝑞̈ + 𝑘𝑞𝑑⨂𝑞̇) 

    = 𝑠 (𝑞𝑑

1

4
𝐶𝐷𝜔 +

1

2
𝐷𝜔̇ + 𝑘𝑞𝑑

1

2
𝐷𝜔) 

 آید.بدست می (17)( رابطه 16رابطه ) ( در13) یگذاری رابطهبا جا

 

 

(17) 

𝑉̇ = 𝑠 (𝑞𝑑
1

4
𝐶𝐷𝜔 +

1

2
𝐷𝐼−1(−𝜔 × 𝐼𝑠𝜔 + 𝑇𝑔 + 𝑇𝑎) +

        𝑘𝑞𝑑 .
1

2
𝐷𝜔)  

 ( انتخاب شود: 18به صورت رابطه ) 𝑇𝑎باید  𝑉̇برای منفی معین شدن 
 

 

(18) 

𝑇𝑎 = −𝑇𝑔 + 𝜔 × 𝐼𝑠𝜔 − 2𝐷−1𝐼 (𝑞𝑑
1

4
𝐶𝐷𝜔 −

         𝑘𝑞𝑑
1

2
𝐷𝜔 + 𝜇𝑠𝑎𝑡(𝑠))  

 بدست آورد.  𝑇𝑎را از رابطه  𝑇𝑐توان ( می9( تا )7با استفاده از روابط )

 سازی حرارتی ماهوارهمدل -4

های مختلفی برای ماهواره و اجزاء آن فرض شده است در منابع گوناگون مدل

سازی برای ماهواره به صورت یک کره و یک صفحه اما پر کاربرد ترین مدل

تخت متصل به آن است. در یک آنالیز حرارتی فرض شود که جریان حرارتی 

ورودی به علاوه جریان حرارتی خروجی برابر با گرمای ذخیره شده است. 

تواند تعادل جریان حرارتی برای یک المان از یک فضاپیما در اطراف زمین می

 [. 18] بندی شود( دسته19به فرم رابطه )

 

 

(19) 

𝑄̇Heat from 
the Sun

+ 𝑄̇Infrared Heat
from Earth 

+ 𝑄̇Albedo from 
Earth

 

      +𝑄̇Heat exchange 

with space

+ 𝑄̇ Heat exchange 

with other surface

 

      +𝑄̇ Heat 
dissipation

+ 𝑄̇ Heat 
stored

= 0  

 تحلیل حرارتی حالت پایا  -4-1

دوار و مدل کروی برای حل مسئله حاضر در این مقاله، دو مدل صفحه تخت 

 به صورت زیر تحلیل می شوند:

حداکثر و حداقل دمای حالت پایا را برای یک صفحه نازک که پشت آن 

عایق شده است و نرمال آن در راستای مرکز زمین است )سطح عایق دار 

مادون صفحه در مقابل خورشید و سطح بدون عایق آن در مقابل تشعشع 

 .[20قرمز زمین و آلبدو زمین است( ]

(20) 𝑄̇Infrared Heat
from Earth 

+ 𝑄̇Albedo from 
Earth

+ 𝑄̇Heat exchange 

with space

= 0  

𝜀𝑖𝑟𝑞̇Earth𝐴𝑝  𝑐𝑜𝑠𝜆𝑒  sin2 𝜂𝑒 + 𝛼𝑠 (
𝑄̇𝑎→𝑝 (ℎ, 𝜆, 𝜃𝑠)

𝐴𝑝  
) (

𝐴𝑏  

0.34
) 

(21)        × (
𝑆𝑒

1395
) 𝐴𝑝  − 𝜀𝑖𝑟𝜎 𝑇Plate

4  𝐴𝑝 ≈ 0 

𝜆)از آنجا که زاویه بین نرمال سطح و راستای مرکز زمین برابر صفر است  =

دهد که آید. حداقل دما زمانی رخ میدمای حالت پایا به دست می ، حداکثر(0

=  𝐴𝑏میزان آلبدو زمین و جو نداشته باشد؛ بعبارت دیگر ) (. پس در این 0

 را نوشت: (22)توان رابطه صورت می

(22) 𝑇Plate.min = [
𝑞̇Earth  sin2 𝜂𝑒

𝜎
]

0.25

 

های خورشیدی با معادله دمای حالت پایا برای یک ماهواره کروی که با سلول

پوشیده شده است، در مدار اطراف زمین که برای دمای حداکثر  𝜂𝑠𝑐بازده

(𝑇max ماهواره باید در معرض دید خورشید، آلبدو زمین و تشعشعات فضایی )

 : باشد( قابل ارائه می23داخل قرار گیرد به صورت رابطه )و اتلافات گرمای 

 

(23) 

𝑄̇Heat from 
the Sun

+ 𝑄̇Infrared Heat
from Earth 

+ 𝑄̇Albedo from 
Earth

 

                    +𝑄̇Heat exchange 

with space

+ 𝑄̇ Heat 
dissipation

= 0  

تشعشع حرارتی دهد که آلبدو زمین و حداقل دمای حالت پایا زمانی رخ می

  [.23خورشیدی وجود نداشته باشد]

 تحلیل حرارتی حالت گذرا  -4-2

برای درک بهتر این بخش یک مثال از تحلیل حرارتی گذرا برای یک جسم 

دهیم. دمای حالت گذرا را برای یک جسم کروی فضایی کروی را توضیح می

 ( آورده شده است.24در مدار دایروی اطراف زمین در رابطه )

 

 

 

(24) 

𝑄̇Heat from 
the Sun

+ 𝑄̇Infrared Heat
from Earth 

+ 𝑄̇Albedo from 
Earth

 

                    +𝑄̇Heat exchange 
with space

+ 𝑄̇ Heat exchange 

with other surface

 

                    +𝑄̇ Heat 
dissipation

+ 𝑄̇ Heat 
stored

= 0  

 : نوشت( 25توان آن را نیز به صورت رابطه )که می

 

 

 

(25) 

(𝑚𝑐𝑝)
𝑖

𝑑𝑇𝑖

𝑑𝑡
= − ∑ 𝐶𝑖𝑗(𝑇𝑖 − 𝑇𝑗) −

𝑛

𝑗=1

∑ 𝜎𝑅𝑖𝑗   (𝑇𝑖
4 −  𝑇𝑗

4)

𝑛

𝑗=1

 

                     +𝑄sun − 𝜎𝜀𝑖𝐴𝑖𝑇𝑖
4  

ای و روش گسسته سازی که روش حل معادلات بر اساس روش پارامتر توده

باشد ولی همانگونه که ترم متغیر با زمان براساس روش تفاضل محدود می
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ی شود معادله انرژی به دلیل وجود توان چهارم در آن یک معادلهمشاهده می

ر های عددی باعث واگرایی دغیرخطی است. وجود خطاهای معمول در حل

های خطی سازی این شود. بنابراین باید با استفاده از روشحل این معادله می

 [.27معادله به صورت خطی در آید ]

 طراحی الگوریتم سوئیچینگ -5

گیری به همراه یک یک الگوریتم سوئیچینگ شامل یک الگوریتم تصمیم

توسط ها با استفاده از منطقی که از قبل باشد. این الگوریتمسوئیچ می

گیرند که از بین چند گزینه به است، تصمیم می طراحان برای آن نوشته شده

نمایی از یک سوئیچ کنترلی تعبیه شده  4شکل کدام یک سوئیچ کنند. در 

 نشان داده شده است.

در ادامه به طراحی یک الگوریتم سوئیچینگ برای کنترل همزمان 

حله اول باید تعریف کاملی از شود. در مروضعیت و دمای ماهواره پرداخته می

شود که روند طراحی الگوریتم به آسانی انجام مسئله داشت. این امر باعث می

 .گیرد

یک ماهواره با جرم مشخص، با چهار عملگر مومنتم سیالی شرح ماموریت: 

که وظیفه ایجاد گشتاور برای کنترل وضعیت ماهواره را دارند، در مداری 

باشد. ماهواره مورد نظر نیمی از زمان یک می دایروی شکل در حال حرکت

گردش کامل به دور زمین را در آفتاب و نیمی دیگر را در سایه است. زمانی 

که ماهواره در آفتاب قرار دارد، دمای صفحات بیرونی ماهواره به دلیل تابش 

نور خوشید بحرانی شده، گرما ایجاد شده در صفحات به وسیله انتقال حرارت 

به قطعات درون ماهواره نفوذ کرده و دمای آنها را بالا خواهند برد و هدایتی 

 .اندازدماموریت ماهواره را به خطر می

ای وجود های مختلفی برای حل چنین مسئلهحلراهپیشنهادی:  راهكار

ها استفاده از زیرسیستمی خاص برای کنترل دما حلدارند. یکی از این راه

ظیفه حل مشکل حرارتی ایجاد شده ماهواره و یا به باشد. این زیرسیستم ومی

های مختلف ماهواره را در مواقع بحرانی بر عبارت کلی مدیریت دمایی بخش

عهده دارد. اگر یکی از صفحات به دمای بیشینه مجاز خود برسد، زیرسیستم 

کنترل دما شروع به کار کرده و با استفاده از عملگرهای مومنتم سیالی، باعث 

شود که صفحه مورد نظر در سایه قرار گیرد. به ماهواره به شکلی میچرخش 

کند. این وضعیت ماهواره باید تا این ترتیب دمای صفحه شروع به کاهش می

زمانی که دمای یکی از صفحات دیگر به دمای بیشینه مجاز خود برسد، ادامه 

بیشینه مجاز یابد. به عبارتی وقتی که دمای یکی از صفحات دیگر به دمای 

خود رسید، زیرسیستم کنترل دما متوقف شده و زیرسیستم کنترل وضعیت 

کند و زوایای اویلر ماهواره را به مقادیر زوایای ورودی مرجع شروع به کار می

که به علت این فلوچارت الگوریتم سوئیچینگ آورده شده 5شکل رساند. در می

سازی دما در دو محیط یهسازی دینامیک و کنترل وضعیت با شبدو شبیه

 افزار جداگانه نرم افزار و هر کدام دارای گام زمانی متفاوتی هستند، به یک نرم
 

 
Fig. 5 switching algorithm flowchart 

 سوئیچینگ الگوریتم فلوچارت 5شكل 

سازی مذکور نیاز است. در واقع این نرم برای اجرای همزمان دو شبیه 1واسط

ساز همکار در ضمن این پژوهش محسوب افزار واسط، به نوعی یک شبیه

افزار واسط به این صورت است که ابتدا سیستم گردد. نحوه کارکرد نرممی

-ه الگوریتم تصمیمکنترل وضعیت ماهواره شروع به اجرا کرده و تا زمانی ک

گیری دستور سوئیچینگ را ندهد به اجرای خود ادامه خواهد داد. زمانی که 

تصمیم به سوئیچینگ به ، گیری بنا به دلایلی که ذکر شدالگوریتم تصمیم

افزار واسط وظیفه دارد ابتدا، شبیه سازی سیستم بگیرد، نرمکنترل دما را 

-های شبیهسپس تمامی خروجیکنترل وضعیت ماهواره را متوقف نموده، 

-نماید. در مرحله بعدی باید شبیهسازی سیستم کنترل وضعیت را ذخیره 

سازی های شبیهسازی مربوط به سیستم کنترل دما اجرا شود و خروجی

سیستم کنترل وضعیت به عنوان ورودی برای سیستم کنترل دما تعریف 

را شده و تا زمانی که سازی مربوط به کنترل دما اجشوند. پس از آن شبیه

سازی ندهد، به گیری دستور به متوقف کردن اجرای شبیهالگوریتم تصمیم

گیری دهد. همانند حالت قبل زمانی که الگوریتم تصمیماجرای خود ادامه می

اند، تصمیم به توقف هایی که از قبل برای آن تعریف شدهبا استفاده از منطق

های کنترل دما به گیرد، تمامی خروجیسازی کنترل دما را بجریان شبیه

سازی مربوط عنوان ورودی برای سیستم کنترل وضعیت تعریف شده و شبیه

 شود.افزار واسط مشاهده میفلوچارت نرم 6شکل یابد. در به آن ادامه می
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Fig. 4 Switch control scheme between two tasks 
 سوئیچ کنترلی تعبیه شده یک از نمایی 4شكل 
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Fig. 6 Co-simulation software flowchart   

 نرم افزار واسط فلوچارت  6شكل 

  مسئلهسازی شبیه -6

سازی یکپارچه سیستم کنترل وضعیت و کنترل دما با در این بخش به شبیه

شود. مشخصات پارامترهای استفاده از الگوریتم سوئیچینگ پرداخته می

 1های مداری، پیکربندی ماهواره و عملگر مومنتم سیالی به ترتیب در جدول

 نمایش داده شده است. 3تا 

آورده شده  7شکل نمایی از سیستم یکپارچه کنترل وضعیت و دما در 

گیری ورودی کنترلی شود، منطق تصمیمطور که مشاهده میاست. همان

کند و کنترلر وظیفه دنبال کردن مناسب را برای سیستم کنترلی مشخص می

 .آن را بر عهده خواهد داشت

رسیدن به دمای پایدار به دلیل کند بودن فرآیندهای انتقال دما، برای 

باشد. در این پژوهش، با روش سعی و خطا، پس نیاز به زمان زیادی می

ثانیه  8000پریود مداری یا حدود  13های فراوان این زمان برابر سازیازشبیه

 13سازی حرارتی صورت گرفته پس از طی در نظر گرفته شد. به عبارتی شبیه

 ماهواره  مداری مشخصات 1جدول 
Table 1 Satellite orbital specifications 

 پارامتر مداری مقدار

 (kmارتفاع مدار ) 720

 (degخروج از مرکزیت ) 0

 (degشیب مداری ) 98.27

 (deg) نقطه اعتدال بهاری راستگرد 82.128

 (deg) آرگومان حضیض 106

 ماهواره  پیکربندی 2جدول 
Table 2 Satellite Configuration 

 مشخصات ابعادی مقدار

 (kgجرم ) 100

 (3mابعاد ) 1×1×1

 (degزوایای اویلر ) [5 ,10 ,7]

 (2kgm) های قطریممان اینرسی [13 ,27 ,24]
 

 عملگر مومنتم سیالی  مشخصات 3جدول 
Table 3 FMC specifications 

 عملگر مشخصه مقدار

 (2kgm) سیالممان اینرسی [0.048 ,0.048 ,0.048]

 (kgm-3چگالی سیال ) 1095

 (Pa⋅sویسکوزیته سیال ) 0.06

 (m) شعاع حلقه 0.2

 (m) قطر سطح مقطع حلقه 0.02

دور چرخش به دور زمین، قادر است دمای هر شش صفحه ماهواره را به 

منحنی تغییرات دمای  8شکل عنوان خروجی به سیستم کنترل دما بدهد. در 

گام زمانی با استفاده از  28برای  9شکل شش صفحه در یک گام زمانی و در 

شود ابتدا دمای گونه که مشاهده میاند. همانکنترل وضعیت و دما آورده شده

 مین پریود مداری( 39به دمای بحرانی رسیده است. در گام سوم ) 𝑌+صفحه 

سیستم کنترلی به سیستم کنترل دما سوئیچ کرده است. در این حالت جای 

که در سایه قرار داشته و دمای آن مینیمم بوده،  𝑌− با صفحه 𝑌+صفحه 

عوض شده است. این مسئله تا گام پنجم ادامه داشته است. در گام پنجم 

به دمای بحرانی رسیده است. در این حالت سیستم کنترلی  𝑋+دمای صفحه

های زمانی به سیستم کنترل وضعیت سوئیچ نموده است. این روند برای گام

 ار شده است. بعدی نیز تکر

منحنی تغییرات زاویه یاو ماهواره را با استفاده از سیستم  10شکل 

با  𝑌+دهد. به دلیل سوئیچینگ بین دو صفحه کنترل وضعیت و دما نشان می

 .درجه تغییر کرده است 180و  0، یاو ماهواره بین زوایای 𝑌−صفحه 

نیز به ترتیب منحنی تغییرات زاویه پیچ و رول  12و  11های شکلدر 

دهند. سیستم کنترلی تلاش نموده تا این دو زاویه را صفر ماهواره را نشان می

نگاه دارد. به دلیل این که زاویه یاو ماهواره تغییرات شدیدی دارد و از چهار 

با  ها نیزشود و کانالعملگر مومنتم سیالی برای کنترل ماهواره استفاده می

یکدیگر کوپل شدیدی دارند، زوایای پیچ و رول نیز دچار تغییر خواهند شد. 

در نتیجه وظیفه سیستم کنترلی علاوه بر تغییر زاویه یاو، صفر نگاه داشتن دو 

شود سیستم طور که مشاهده میزاویه پیچ و رول نیز خواهد بود. همان

 .لوب به انجام برساندکنترلی توانسته است این مهم را با عملکردی بسیار مط

 گیرینتیجه -7
 هدف از انجام این پژوهش، طراحی الگوریتم سوئیچینگ برای کنترل یکپارچه
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Fig. 8 Temperature variation curve for six surfaces after 1 step   
 زمانی گام 1 در ماهواره صفحه شش دمای تغییرات منحنی 8شكل 

 

Fig. 9 Temperature variation curve for six surfaces after 28 steps   
 زمانی گام 28 پس از صفحه شش دمای تغییرات منحنی 9شكل 

 
Fig. 10 Yaw angle variation curve using integrated control system   

 یکپارچه کنترل سیستم از استفاده با ماهواره یاو زاویه تغییرات منحنی 10شكل 

 
Fig. 11 Pitch angle variation curve using integrated control system   

 یکپارچه کنترل سیستم از استفاده با ماهواره پیچ زاویه تغییرات منحنی 11شكل 

 
Fig. 12 Roll angle variation curve using integrated control system   

 یکپارچه کنترل سیستم از استفاده با ماهواره رول زاویه تغییرات منحنی 12شكل 

وضعیت و دمای یک ماهواره بود. به همین منظور ابتدا یک کنترلر مود 

داشتن ماهواره طراحی شد. پس از آن سیستم لغزشی برای پایدار نگاه

یکپارچه کنترل وضعیت و دما به سیستم اضافه شد. این سیستم دارای یک 

ق از قبل طراحی شده خود افزار واسط بود. سوئیچ با منطسوئیچ و یک نرم

افزار وظیفه مصالحه بین کنترل وضعیت و کنترل دما را به عهده داشت. نرم

ساخت. های زمانی متفاوت را میسر میسازی با گامواسط نیز اجرای دو شبیه

نتایج نشان دادند که منطق سوئچینگ به خوبی قادر است زمانی که حتی 

کاری ماهواره نیستند، وارد عمل ه خنککنترلرهای مومنتم سیالی نیز قادر ب

شده و ماهواره را از قرار گرفتن در شرایط بحرانی نجات دهد. کنترلر نیز نشان 

های ماهواره، قادر بود یکی از زوایای داد با وجود کوپلینگ شدید بین کانال

درجه چرخانده و دو زاویه دیگر را به خوبی بر روی صفر نگاه  180ماهواره را 

گیری برای انتخاب ترکیب استفاده از کنترلر وضعیت و سیستم تصمیم دارد.

های وضعیت و سازیبین کنترل وضعیت و دما با توجه به این مسئله که شبیه

 
Fig. 7 Combined attitude and thermal control system block diagram    

 دما   و وضعیت یکپارچه کنترل سیستم دیاگرام بلوکی 7شكل 

Time

(Orbital Period)

Decision 

Making 

Algorithm

the Maximum Temperature 

that Satellite Surfaces Can 

Withstand

t

Desired Euler Angles
-

, ,d d d  

Tmax

( , , )d d d   ( , , )e e e  
Controller

, ,x y zT T T FMC 

Actuators

1 2 3 4, , ,   
Satellite 

Thermal and 

Dynamics 

Model

External 

Disturbances

Include: Gravitational, Magnetic, 

Solar Radiation Pressure, 

Atmospheric Drag

1 2 3 4 5 6, , , , ,T T T T T T

, ,  

Max

Max 1 2 3 j

Rule:

If       then       ,  ,       ; 1,2,...,6

If       then       ,   ,    +      ; 1,2,...,6,    1,2,3      -90 90

If ......

     

         

    

            

i d d d d d d

i d d d d d d

T T i

T T i j



  

 و همکاران مهران نصرت الهی سیالی عملگرهای مومنتم به مجهز ماهواره دمای و وضعیت یکپارچه کنترل سیستم طراحی

 

 321 01شماره  18، دوره 1397 فروردینمهندسی مکانیک مدرس، 
 

مدل حرارتی هر یک گام زمانی متفاوتی برای حل داشتند، توانست علاوه بر 

نیز به انجام  پایدار نگاه داشتن ماهواره، وظیفه حفظ آن را در دماهای بحرانی

  برساند.

 فهرست علایم  -8
𝐶 ماتریس صفحه لغزش 
𝑑 ( قطر سطح مقطع حلقه سیالm) 
𝑓 ضریب اصطکاک 
ℎ𝑟 مومنتم زاویه( 1ای کل-s2kgm) 
𝐼𝑠 ( 2ماتریس اینرسی ماهوارهkgm) 

𝐼fmc ( 2ماتریس اینرسی عملگرkgm) 

𝑛 ( 1سرعت متوسط مداری-kms) 
𝑞𝑖  کواترنینپارامتر (i=0,1,…,4) 

𝑄 ( 2شار حرارتی-Wm) 
𝑟 ( شعاع حلقه سیالm) 
𝑟𝑐 موقعیت لحظه( ای ماهواره نسبت به زمینkm) 
Re عدد رینولدز 
𝑠 صفحه لغزش 
𝑠𝑒 ( 2سطح تماس ماهواره با خورشیدm) 
𝑇𝑎 ( گشتاور عملگرN⋅m) 

𝑇𝑔 ( گشتاور گرادیان جاذبهN⋅m) 

𝑇𝑐  گشتاور( ورودی کنترلیN⋅m) 

𝑇Plate ( حداقل دما حالت پایاK) 

𝑇𝑠
𝑟  ماتریس تبدیل از دستگاه مختصات بدنی حلقه سیال به

 دستگاه مختصات بدنی ماهواره

𝑇𝑖 دمای لحظه( ای هر صفحه از ماهوارهi=0,1,…,6) 
𝑇max ( دمای بیشینه مجازK) 
𝑇𝑖𝑗  دمای نسبی صفحات ماهواره نسب به( یکدیگرK) 
𝑉 تابع لیاپانوف 

𝑋0 امتداد محور بدنی افقی 
𝑌0 امتداد محور بدنی عمودی 
𝑍0 امتداد به سمت زمین 

 علایم یونانی
𝛽̇ سرعت زاویه( 1ای سیال-rads) 

𝜂𝑠𝑐  ضریب بازده دمایی یک ماهواره کروی 

𝜃1  زاویه چرخش حول محور𝑋 (deg) 

𝜃2  زاویه چرخش حول محور𝑌 (deg) 
𝜃3  زاویه چرخش حول محور𝑍 (deg) 

𝜆 ( زاویه بین نرمال سطح و راستای مرکز زمینdeg) 

𝜇 ( 1ویسکوزیته سیال-s1-kgm) 

𝜌 ( 3چگالی سیال-kgm) 

𝜏
𝑓
 تنش اصطکاکی 

𝜙  زاویه اویلر حول محور𝑋 (deg) 

𝜓  زاویه اویلر حول محور𝑍 (deg) 

𝜔 ای ماهوارهسرعت زاویه (1-rads) 

𝜔̇ شتاب زاویه( 2ای ماهواره-rads) 

𝜔𝑠 ( 1سرعت سیال نسبت به حلقه-rads) 

 هازیرنویس
𝑎 )ورودی )گشتاور 
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𝑒 خطا 
Earth زمین 
𝑓 اصطکاک 
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𝑔 )گرادیان جاذبه )گشتاور 
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max ماکزیمم 
plate صفحه 
Ring حلقه 
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