
I   

S   

I  

C 

E  

  مجله کنترل

ISSN (print) 2008-8345 
ISSN (online) 2538-3752 

 مقاله کاربردی 

    49-58، صفحه  1400 زمستان، 4، شماره  15جلد 
 

 نيا عبدالرضا کاشانينويسنده عهده دار مكاتبات:  دانشگاه صنعتي خواجه نصيرالدين طوسي   -ق ايرانيمجله کنترل، انجمن مهندسان کنترل و ابزار دق

 

پذیر عیب نانوماهواره با استفاده از کنترل مد لغزشی نهایی  وضعیت تحمل   کنترل

 تطبیقی   شدهسریع غیرتکین اصلاح 

 3، سيد محمدمهدی دهقان 2نياعبدالرضا کاشاني، 1سويل محمدزاده صديق

 ac.imut@s_msadigh. تهران، ايران ،صنعتي مالک اشتر، دانشگاه کنترل ، گروه برق مهندسي دانشجوی دکتری 1

 ac.irmut@akashaninia. تهران، ايران ،صنعتي مالک اشتر، دانشگاه کنترل ، گروه برق و کامپيوترمجتمع دانشگاهي ، استاديار 2

 ac.irmut@smmd. تهران، ايران ،صنعتي مالک اشتر، دانشگاه کنترل ، گروه برق و کامپيوترمجتمع دانشگاهي ، استاديار 3

 

 20/09/1399پذيرش:          05/09/1399:  ويرايش       14/04/1399دريافت: 

 

رديابي وضعيت ماهواره با سه گشتاورساز مغناطيسي و يک روش کنترل غيرخطي تحمل پذير عيب تطبيقي برای  ،اين مقالهدر : چکیده 

گردد. ابتدا متغير سطح لغزش طوری انتخاب  ، اغتشاشات خارجي و عيب عملگرها ارائه مي  نامعيني های اينرسيالعملي در حضور  چرخ عكس

مد لغزشي  شود که از تكينگي جلوگيری کرده و بتواند همگرايي زمان محدود خطای رديابي وضعيت ماهواره را تضمين کند. سپس،  مي

شود. در ادامه، به منظور بهبود عملكرد سيستم  ير عيب طراحي ميشده به عنوان روش کنترل وضعيت تحمل پذنهايي سريع غيرتكين اصلاح

شود. بهره کنترلي تطبيقي شده مستقل از باندهای  کنترل حلقه بسته، بهره کنترلي روش پيشنهادی با استفاده از روش کنترل تطبيقي طراحي مي

دهد، خطای رديابي  ستفاده از کانديد تابع لياپانوف نشان ميبالا و پايين فاکتورهای اثربخشي عملگر طراحي شده است. اثبات پايداری با ا

غيرتطبيقي متناظر    ها با حالتنتايج شبيه سازیشوند. برای ارزيابي عملكرد روش ارائه شده،  ای به صفر همگرا ميوضعيت و سرعت زاويه

  مدت زمان همگراييچشمگير  ي وضعيت مطلوب، کاهش  در ردياب  روش کنترلي پيشنهادیدهنده عملكرد بهتر  نشاناين نتايج  شود.  مقايسه مي

 . است و کاهش چترينگ گشتاور کنترلي 

کلیدی:   تحملرديابي  کلمات  کنترل  ماهواره،  اصلاحوضعيت  نهايي  لغزشي  مد  تطبيقي  کنترل  عيب،  عملگر،  پذير  عيب  شده، 

 . گشتاورساز مغناطيسي

Fault tolerant nano-satellite attitude control by adaptive modified 

nonsingular fast terminal control 

Sevil M. Sadigh, Abdorreza Kashaninia, Seyed Mohammad Mehdi Dehghan 

Abstract: In this paper, an adaptive fault tolerant nonlinear control is proposed for attitude 

tracking problem of satellite with three magnetorquers and one reaction wheel in the presence of 

inertia uncertainties, external disturbances, and actuator faults. Firstly, sliding surface variable is 

chosen based on avoiding the singularity of control signal and guaranteeing the convergence of 

attitude tracking error to zero in a finite-time. Subsequently, modified non-singular fast terminal 

sliding mode is designed as fault tolerant control approach. Then, the control gain of reaching law is 

adaptively designed to improve the performance of proposed controller. The adaptive control gain is 

designed independent of the upper and lower bounds of the actuator effectiveness factors. Stability 

proof is performed by Lyapunov function candidate to show that attitude tracking errors and angular 

velocities are converged to zero. To evaluate the performance of proposed method, simulation results 

are compared with their non-adaptive version. Outcomes show better performance of the proposed 
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controller in tracking the desired attitude, a significant reduction in convergence time, and reduction 

in the chattering of control torque. 

 

Keywords: satellite attitude tracking, fault tolerant control, adaptive modified nonsingular fast 

terminal sliding mode control, actuator fault, magnetorquers. 

 مقدمه -1

ها  ماهواره ه دليل هزينه بالای پرتاب و نگهداری، قابليت اطمينان برای  ب

ين مسائل موردنظر در طراحي سيستم کنترل وضعيت است.  ترمهميكي از  

تواند عملكرد سيستم کنترلي  های عملگر مياست که رخداد عيب  پرواضح

اين   بر  آن گردد.  ناپايداری  به  منجر  است  ممكن  داده و حتي  را کاهش 

يب در  ير عپذتحملی کنترل  هاروشهای اخير استفاده از  اساس، در سال 

. از  [4-1]   قرار گرفته است   توجه  مورد ی کنترل وضعيت ماهواره  هاسيستم

متعددی که در دو دهه اخير برای سيستم کنترل وضعيت    FTC1ی  هاروش

مي است،  گرفته  قرار  استفاده  مورد  پيشماهواره  کنترل  به  ، [5]  2بين توان 

به عقب[7] ، کنترل تطبيقي   [6]  3ی تخصيص کنترلهاروش ،  [8]  4، گام 

،  H  [11]∞ مقاوم، کنترل    [10]    5، کنترل مد لغزشي [9] های عصبي  شبكه

فازی   بين   [12] منطق  کرد.  بيانهاروشاشاره  از    SMCشده،  ی  يكي 

روش معمول  شمار   FTCهای  ترين  روش مي  به  اين  مقابل    روند.  در 

ها مقاوم بوده و توانايي حفظ پايداری و کارايي سيستم حلقه بسته  نامعيني

 در مقابل عيب عملگرها و اغتشاشات خارجي را دارد. 

در    SMCروش   ماهواره  وضعيت  رديابي  مسئله  برای  محدود  زمان 

تطبيقي برای   SMCز روش ني [14]مورد استفاده قرار گرفته است. در  [13]

عكسپذانعطافماهواره   چرخ  دارای  که    6العملي ير  است  شده  پيشنهاد  

با استفاده     FTCشود. روش  تضمين مي  2Lمقاوم بودن آن با استفاده از بهره  

پيشنهاد گرديده است. در اين   [15] برای پايدارسازی ماهواره در  SMCاز 

برمقاله،   ماتريس    علاوه  نامعيني  خارجي،  اغتشاشات  و  عملگرها  عيب 

کنترلي   روش  طراحي  در  نيز  در    مدنظراينرسي  است.  گرفته  ،  [16] قرار 

از   استفاده  با  مقاوم  غيرخطي  کنترل  پايدارسازی    منظوربه  SMCروش 

های ناسازگار، اغتشاشات خارجي وضعيت ماهواره با در نظر گرفتن نامعيني

تطبيقي با ترکيب   SMC، روش  [17]و عيب عملگر پيشنهاد شده است. در  

ير با تراسترهای دارای افزونگي  پذ انعطافبرای ماهواره  H∞معيار عملكرد 

در   است.  شده  داده  توسعه  عملگر  اشباع  حضور  در  روش  [18]و   ،

از  پايدارسازی کنترل تحمل استفاده  با  برای    SMCپذير  انتگرالي تطبيقي 

العملي بيان شده  چرخ عكس  ماهواره با چهار  زمان  با مدل خطي تغييرناپذير  

توانايي حذف    SMCنيز يک روش    [19]است.در   با  اثر  نهايي غيرتكين 

اشباع نامعيني  نامطلوب حضور  در  خارجي  اغتشاشات  و  اينرسي  های 

با همگرايي زمان    FTCعملگرها مورد بررسي قرار گرفته است. استراتژی  

نهايي سريع غيرتكين تطبيقي برای رديابي    SMCمحدود با استفاده از روش  

 
1 Fault Tolerant Control (FTC) 
2 Model Predictive Control (MPC) 
3 Control Allocation (CA) 

مرتبه اول    SMCپيشنهاد شده است. روش   [20]وضعيت يک ماهواره در  

پذير عيب برای تثبيت ماهواره در حضور عيب  کنترل تحمل  عنوان بهتطبيقي  

  FTCرويكرد   توسعه داده شده است. [21]العملي در  عملگر چرخ عكس

رديابي وضعيت يک ماهواره    منظوربهنيز    SMCتطبيقي با استفاده از روش  

در  طراحي شده است.    [22]العملي در  کوچک دارای چهار چرخ عكس

سازی فيدبک گام به عقب به عنوان روش کنترلي مورد  روش خطي  [23]

العملي با  يب عملگرهای چرخ عكساستفاده قرار گرفته است که در آن ع

زده  تخمين  تطبيقي  روش  ميالگوريتم  عيب،  تخمين  دليل  به  که  شوند؛ 

دسته  در  ميمذکور  قرار  فعال  رويكرد  در  بندی  روش    [ 24]گيرد.  نيز 

برای کنترل وضعيت   به عنوان سيستم جبران عيب  بازپيكربندی عملگرها 

و سه چرخ عكس مغناطيسي  با سه گشتاورساز  ارائه شده  ماهواره  العملي 

روش   از  استفاده  با  آن  در  عيب  جداسازی  الگوريتم  که  الگوريتم  است 

پذير عيب  ،کنترل وضعيت تحمل[25]گيرد. در  درخت عيب صورت مي

دو روش  ماهوا ترکيب  از  استفاده  با  باياس    SMCره  تخمينگر  و  تطبيقي 

-، يک روش تعيين وضعيت تحمل[26]ژيروسكوپ انجام گرفته است. در  

ذير عيب حسگرهای خورشيدی و مغناطيسي برای يک ماهواره سه محوره  پ

مقاله مسئله عيب عملگرها   اين  به ذکر است که  پيشنهاد شده است. لازم 

در   است.  نشده  دينا[27]مطرح  معكوس  عنوان  ، روش  به  غيرخطي  ميک 

قرار  کنترل تحمل استفاده  مورد  ماهواره  رديابي وضعيت  برای  عيب  پذير 

در   عيب  شدت  مقدار  که  است  شده  فرض  روش  اين  در  است.  گرفته 

قادر   بنابراين جزو رويكرد فعال است. همچنين، اين روش  دسترس است 

 های سيستم مقابله کند.  نيست با نامعيني

، نوع  افتهيانجامشان داد که در برخي از تحقيقات  بررسي اين مقالات ن

(؛ بنابراين  [27,  25,  20,  19,  15, 13]قرار نگرفته است )  توجه  موردعملگر  

يشنهادشده برای کاربردهای عملي مناسب نيستند. در  پی کنترلي  هاروش

العملي و يا تراستر  نيز عملگر چرخ عكس شدهيبررستعدادی از تحقيقات 

مورد استفاده قرار گرفته است اما گشتاورساز مغناطيسي در اين تحقيقات  

دوديت زماني در نبوده است. بعلاوه، در برخي از تحقيقات نيز مح  مدنظر

,  25-23,  21,  18-14]   قرار نگرفته است  توجه  موردطراحي روش کنترلي  

28]  . 

يت ماهواره، در اين  مأموربا توجه به اهميت فاکتور زمان در موفقيت  

روش   اصلاح  SMCمقاله  غيرتكين  سريع  تطبيقينهايي   شده 

4 Back-Stepping (BS) 
5 Sliding Mode Control (SMC) 
6 Reaction Wheel (RW) 
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(AMNFTSMC )1  محدود وضعيت مطلوب بكار  -رديابي زمان  منظوربه

بيان روش  است.  شده  اغتشاشات  برده  و  عملگرها  عيب  حضور  در  شده 

خارجي طراحي شده است. همچنين، برای افزايش قابليت اطمينان سيستم،  

است.   گرفته  قرار  مدنظر  پيشنهادی  روش  طراحي  در  نيز  اينرسي  نامعيني 

طای رديابي وضعيت ماهواره در  اساس انتخاب متغير لغزش نيز همگرايي خ 

  منظوربهکننده است.  زمان محدود به صفر و جلوگيری از تكينگي کنترل 

روش   عملكرد  لغزشبهبود  رساننده  مد  بخش  کنترلي  بهره    صورتبهي، 

، خطای رديابي و پديده چترينگ  حالت  نياشود. در  تطبيقي طراحي مي

پاسخ يافته و همچنين سرعت  نيز  کاهش  يافته است.  دهي سيستم  افزايش 

سازی اين روش در  ، شبيهشنهادشده يپکنترلي    برای بررسي عملكرد روش 

يافته و نتايج حاصل از   قيود مذکور و محدوديت عملگرها انجام  حضور 

مورد مقايسه قرار   (MNFTSMC) با حالت غيرتطبيقي آن سازی اين شبيه

 .  گرفته است

شود و با  اهواره پرداخته ميدر ادامه به مدل ديناميكي و سينماتيكي م

، مدل ديناميكي  شده انتخابتوجه به نوع و آرايش عملگرها و مدل عيب  

مي بيان  مذکور  نانوماهواره  روش مناسب  طراحي  به  بعدی  بخش    گردد. 

های در نظر  يتمحدودپردازد تا با توجه به شرايط و  کنترلي پيشنهادی مي

کنترل شده گرفته پايداری  ،  بتواند  کند.  کننده  حفظ  را  مطلوب  کارايي  و 

شبيه انجام  با  مورد  سازیدرنهايت،  کنترلي  روش  عملكرد  عددی  های 

گيری مقاله  ارزيابي و مقايسه قرار گرفته است. بخش پاياني نيز به بيان نتيجه

 اختصاص يافته است.  

 

 مدل سینماتیکی و دینامیکی ماهواره -2

 مدل سینماتیکی وضعیت  2-1

از چهارگان استفاده  با  بيان وضعيت  اينكه  به   به وجوداز    2ها با توجه 

مي جلوگيری  تكينگي  چهارگانآمدن  از  بنابراين  نمايش  کند،  برای  ها 

که   است  شده  استفاده  ماهواره  و    0qوضعيت  اسكالر  𝐪بخش  =

[q1 q2 q3]T   برداری چهارگان ماهواره هستند  بخش  های وضعيت 

𝐪T𝐪  يكه رابطه بطور + q0
T = همواره برقرار است. سينماتيک وضعيت    1

وضعيت  چهارگان  برحسبماهواره   مي  صورتبههای  تعريف  شود زير 

[29] : 

q0̇ = −
1

2
𝐪T𝛚bo           

𝐪̇ =
1

2
(𝐪× + q0I3)𝛚bo

 (1) 

آن   در  𝛚bo،  که  = [ωx ωy ωz]T  زاويه سرعت  ای  بردار 

است و    3در    3ماتريس هماني    3I  ماهواره در دستگاه مختصات مداری و

𝛝∀برای بردار  = [ϑ1 ϑ2 ϑ3]
T نماد ،𝛝×   بيانگر ماتريس پادمتقارن

 .  شودزير تعريف مي صورت بهاست که 

 
1 Adaptive Modified Nonsingular Fast Terminal Siding Mode 

Control  

𝛝× = [

0 −ϑ3 ϑ2
ϑ3 0 −ϑ1
−ϑ2 ϑ1 0

] (2) 

زاويه در  سرعت  ماهواره  )ای  مداری  م𝛚boدستگاه  را  با  ي(  توان 

 : [30]استفاده از رابطه زير به دستگاه بدني انتقال داد 

𝛚bi = 𝛚bo + R𝛚oi (3)  

ای ماهواره در دستگاه مختصات  بردار سرعت زاويه   𝛚biدر آن،که  

𝛚oiبدني،   = [0 −ω0 0]T ،ω0    فرکانس دوران مداری است که

نيز ماتريس دوران است،    Rدر اين مقاله مقدار آن ثابت فرض شده است.  

‖R‖ = Ṙو    1 = −𝛚×R   همواره برقرار بوده و مقدار آن از رابطه زير

 قابل محاسبه است: 

R = (q0
2 − 𝐪T𝐪)I3×3 + 2𝐪𝐪

T − 2q0𝐪
× (4) 

 

 ماهواره  دینامیکیمدل   2-2

ماهواره يک جسم صلب در نظر گرفته شود، معادله ديناميكي آن  اگر  

 : [29] شود زير تعريف مي صورتبه

(Jt + ΔJs)𝛚̇bi =

−𝛚bi
× ((Jt + ΔJs)𝛚bi + JwD1Ωw) + 𝐮 + 𝐝 (5)  

JwΩ̇w = −Tw − JwD1
T𝛚̇bi (6)  

آن،   عكس  wΩدر  چرخ  عملگر  گشتاور   dالعملي،  سرعت  بردار 

نامعلوم،   خارجي  عملگرهای    uاغتشاشات  توسط  توليدی  گشتاور  بردار 

عكس  wT  ماهواره، چرخ  توسط  توليدی  𝐉𝐭العملي،  گشتاور  = 𝐉𝐬 +

𝐃𝟏𝐉𝐰𝐃𝟏
𝐓  ،sJ    ،ماهواره اينرسي  عكس  wJماتريس  چرخ  العملي،  اينرسي 

ΔJs    و ماهواره  اينرسي  ماتريس  چرخ   1Dنامعيني  توزيع  ماتريس 

 . العملي استعكس

عملگر    قبلاًکه    طورهمان سه  دارای  مذکور  نانوماهواره  شد،  اشاره 

العملي  مغناطيسي در سه محور اصلي و يک عملگر چرخ عكس  گشتاورساز

محور   کنترلي    yدر  گشتاور  بردار  بنابراين،  ماهواره    شده اعمال است.  به 

 آيد: زير بدست مي صورت بهتوسط اين عملگرها 

𝐮 = D1EwTw + BEm𝐦 (7) 

آن،  که   عكس  wEدر  چرخ  اثربخشي  که  مقدار  است  العملي 

0 < Ew ≤ 1  ،𝐦 = [mx my mz]T    مغناطيسي ممان  بردار 

مغناطيسي،   گشتاورساز  عملگر  توسط  Emتوليدشده  =

diag(e1, e2, e3)   و است  مغناطيسي  اثربخشي گشتاورسازهای  ماتريس 

0 < ei ≤ بيانگر سالم بودن عملگر    ieو    wE. همچنين، مقدار يک در  1

2 Quaternion 
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زير    صورتبهنيز    Bو مقدار صفر بيانگر خرابي کامل عملگر است. ماتريس  

 :شودتعريف مي

B = [

0 bz −by
−bz 0 bx
by −bx 0

] (8) 

bx)که در آن،  by bz)    يدان مغناطيسي زمين است. مدل  مبردار

زير   صورت بهشده ميدان مغناطيس زمين در دستگاه مختصات مداری  ساده 

 : [31, 29]آيد بدست مي

𝐁orb =
μe
r3
[
cos(α) sin(i)

cos(i)

−2 sin(α) sin(i)
] (9) 

 αفاصله از مرکز زمين،    rشدت دوقطبي مغناطيسي،    eμدر آن،    که

 .زاويه ميل است iآرگومان عرض جغرافيايي و 

ساده به کنترل منظور  طراحي  در  استفاده  برای  روابط  کننده،  سازی 

Fi  صورتبه Fماتريس  = I − Ei و  i = w,m شود. با  در نظر گرفته مي

 :زير بازنويسي کرد صورتبهرا  (7)توان استفاده از اين تعريف، مي

𝐮 = D1Tw + B𝐦− 𝐅t (10) 

آن،  که   𝐅tدر  ∈ ℝ
که    برداری  1×3 بدست   صورتبهاست  زير 

 : آيديم

𝐅t = D1FwTw + BFm𝐦 (11) 

، معادلات ديناميكي ماهواره را  (6)و  (5)در    (10)و    (3)با جايگذاری  

 بازنويسي کرد: 𝛚𝐛𝐨  برحسبتوان مي

Jt𝛚̇bo =
−𝛚bo

× (Jt(𝛚bo + R𝛚oi) + JwD1Ωw) + 𝐮𝐜 + 𝐝 −
(R𝛚oi)

×(Jt(𝛚bo + R𝛚oi) + JwD1Ωw) − 𝐅t −
(𝛚bo + R𝛚oi)

×ΔJs(𝛚bo + R𝛚oi) −
ΔJs(𝛚bȯ − 𝛚bo

× R𝛚oi) + Jt𝛚bo
× R𝛚oi 

(12) 

JwΩ̇w = −Tw − JwD1
T(𝛚̇bo −𝛚bo

× R𝛚oi) (13) 

با  هاعبارتاگر   را    (12) توان  نشان داده شود، مي  εی دارای نامعيني 

 صورت زير نوشت: به

Jt𝛚̇bo =
−𝛚bo

× (Jt(𝛚bo + R𝛚oi) + JwD1Ωw) + 𝐮𝐜 +
𝐝 + Jt𝛚bo

× R𝛚oi − 𝐅t −
(R𝛚oi)

×(Jt(𝛚bo + R𝛚oi) + JwD1Ωw) − 𝛆 

(14) 

𝛆و بردار  ∈ ℝ𝟑×𝟏   شودزير تعريف مي صورتبهنيز : 

𝛆 =
(𝛚bo + R𝛚oi)

×ΔJs(𝛚bo + R𝛚oi) +
ΔJs(𝛚bȯ − 𝛚bo

× R𝛚oi) 

(15) 

مغناطیسی گشتاورساز مغناطیسی و گشتاور چرخ   ممان    2-3

  العملیعکس

اعمال آن به عملگرها، ابتدا    منظور بهبعد از محاسبه سيگنال کنترلي و  

يل  به دلشود.  مقدار ممان مغناطيسي گشتاورسازهای مغناطيسي محاسبه مي

( زمين  مغناطيسي  ميدان  ماتريس  مغناطيسي  Bتكينگي  ممان   ،)

 . شوندگشتاورسازهای مغناطيسي با استفاده از رابطه زير محاسبه مي

𝐦 =
BT

|𝐛|2
𝐮𝐜 (16) 

آن،   در  اينكه    bکه  به  توجه  با  است.  زمين  مغناطيسي  ميدان  بردار 

جبران گشتاور موردنياز برای رديابي    منظوربهالعملي  عملگر چرخ عكس

مسير مطلوب مورد استفاده قرار گرفته است، بنابراين گشتاور اين عملگر از  

 آيد: رابطه زير بدست مي

Tw = D1(𝐮𝐜 − B ∙ 𝐦) (17) 

 

  فرضیات مسئله   2-4

وضعيت  چهارگان  (1 ,q𝟎)های  𝐪)سرعت زاويه،  ای های 

 (Ωw)العملي  ای چرخ عكسو سرعت زاويه (𝛚𝐛𝐢)ماهواره  

 هستند.    دسترسقابل

زاويه (2 عكسسرعت  چرخ  اشباع  ای  حد  دارای   Ω̅wالعملي 

|Ωw|است؛ بطوريكه   ≤ Ω̅w   .همواره برقرار است 

عكس (3 چرخ  توسط  توليدشده  و    (Tw)العملي  گشتاور 

گشتاورسازهای  ممان توسط  توليدشده  مغناطيسي  های 

دارا بطوريكه  مغناطيسي  هستند  محدوديت  |Tw|ی  ≤ T̅w ،

|mi| ≤ m̅   وi = 1,2,3  . 

به   (4 محدود  و  نامعين  خارجي  اغتشاشات  گشتاور  بردار  اندازه 

بطوريكه   است  معلومي  مقدار  |d(t)|يک  ≤ d̅i    وi =

1,2,3 . 

و دارای حد بالای معلومي    بازماننامعيني مدل ماهواره متغير   (5

,𝛆(t|است بطوريكه   ω, q)| ≤ ε̅i   و i = 1,2,3. 

 

  طراحی کنترل پیشنهادی -3

مقاله، روش  در   قانون کنترل  به  AMNFTSMCاين  منظور طراحي 

قرار  تحمل ماهواره مورداستفاده  برای رديابي وضعيت مطلوب  پذير عيب 

گرفته است. در اين روش، سطح لغزش طوری انتخاب شده است که از  

بتوانند  تكينگي قانون کنترلي دوری کرده و متغيرهای حالت سيستم کنترلي  

زير   صورتبه  موردنظرتر به مقدار مطلوب همگرا شوند. سطح لغزش  سريع

 : [20]شود تعريف مي

𝐒 = 𝛚bo + γ1𝐪e + γ2𝐬c (18) 
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آن،   در  𝐪𝐞که  = 𝐪 − 𝐪𝐝  ،dq  چهارگان مطلوب،  بردار  های 

γ1, γ2 > بردار    0 𝐬cو  = [sc1 sc2 sc3]T  انتخاب    صورتبه زير 

 شده است.  

sci =

{
κ1qei + κ2sgn(qei)qei

2 s̅ci ≠ 0, |qei| < ϵ

qei
r otherwise

 
(19) 

,κ1يک عدد بسيار کوچک مثبت،    ϵدر آن،   κ2 > 0  ،0 < r < 1 ،

s̅ci = ωboi + ɩ1iqei + ɩ2iqei
r ، i = ,ɩ1و    1,2,3 ɩ2 >  است.  0

رساننده    منظوربه بخش  بهره  کنترلي،  روش  کردن    صورت بهبهينه 

شود تا خطای رديابي  تطبيقي و با توجه به مقدار متغير سطح لغزش تنظيم مي

و    ترعيسر يافته  برای  کارا  جه ي درنتکاهش  يابد.  افزايش  يي روش کنترلي 

پارامتر تطبيقي با استفاده از   قانون کنترل رساننده و  رسيدن به اين هدف، 

 : شودروابط زير تعريف مي

𝐮c = 𝐮eq − (ρ1 + 1)Ĥϕ sign(𝐒) (20) 

پارامتر تطبيقي    Ĥ،  1کنترل معادل  equپارامتر ثابت مثبت،    ρ1در آن،  

 : [20]گرفته شده است  در نظرزير  صورتبهنيز  ϕ و

ϕ =
1 + ‖𝛚‖ + ‖𝛚‖2 + ‖𝛚‖p + ‖𝛚‖q + ‖𝛚‖pq 

(21) 

زير بدست  صورت  به  بي به ترت  equو کنترل معادل    Ĥپارامتر تطبيقي  

 :آيندمي

Ḣ̂ = μϕ‖𝐒‖ (22) 

𝐮eq =

𝛚bo
× (Jt(𝛚bo + R𝛚oi) + JwD1Ωw) +

(R𝛚oi)
×(Jt(𝛚bo + R𝛚oi) + JwD1Ωw) −

Jtγ1( Q 𝛚bo − 𝐪̇d) − Jt𝛚bo
× R𝛚oi −

Jtγ2diag(dsc1, dsc2, dsc3)(Q 𝛚bo − 𝐪̇d) 

(23) 

آن،که   Q  در  = 1 2(𝐪× + q0I3×3)⁄  و  dsci  زير    صورتبه

 :  آيدبدست مي

dsci =

{
κ1I3 + 2κ2diag(sgn(qei)qei) s̅ci ≠ 0, |qei| < ε

r diag(qei
r−1) otherwise

 
(24) 

در  (14)و  (13)، (1)در روابط  شده انيبسيستم نانوماهواره  -1قضیه 

در  و با  ضور نامعيني مدل ماهواره، عيب عملگرها و اغتشاشات خارجي  ح

مطلو مي  5- 1ی  هافرضگرفتن    نظر مسير  قانون  تواند  از  استفاده  با  را  ب 

 . ، دنبال کند (20) رابطهدر  شدهانيبکنترلي 

 زير انتخاب شده است:  صورتبهتابع لياپانوف  -اثبات

V =
1

2
𝐒TJt 𝐒 +  

1

2μ
H̃TH̃ (25) 

 
1 Equivalent Control 

آن،  ه  ک H̃در  = H − Ĥ    مذکور لياپانوف  تابع  زماني  مشتق  است. 

 :آيدزير بدست مي صورتبه

V̇ =
1

2
𝐒TJṫ 𝐒 + 𝐒

TJt 𝐒̇ +  
1

μ
H̃T (−Ḣ̂) (26) 

لغزش   متغير  اول  مرتبه  زماني  مشتق  رابطه    شدهانيببا جايگذاری  در 

 ، داريم:(18)

V̇ =

𝐒TJt (𝛚̇bo + γ1(𝐪̇ − 𝐪̇d) +

γ2diag(dsc1, dsc2, dsc3)dsci(𝐪̇ − 𝐪̇d)) +
1

2
𝐒T J̇t 𝐒 + 

1

μ
H̃T (−Ḣ̂) 

(27) 

 : است محاسبهقابل، رابطه زير (27)در  (12)و  (1)با جايگذاری 

V̇ =

𝐒TJt (Jt
−1(−𝛚bo

× (Jt(𝛚bo + R𝛚oi) +

JwD1Ωw) + Jt𝛚bo
× R𝛚oi + 𝐝 − 𝐅t − 𝛆 −

(R𝛚oi)
×(Jt(𝛚bo + R𝛚oi) + JwD1Ωw) + 𝐮c) +

γ1(Q 𝛚bo − 𝐪̇d) + γ2diag(dsc1, dsc2, dsc3) +

dsci(Q 𝛚bo − 𝐪̇d)) +
1

2
𝐒TJ̇t𝐒 + 

1

μ
H̃T (−Ḣ̂) 

(28) 

و    ( 20)در روابط    شدهانيبو قانون کنترلي    H̃گرفتن رابطه    در نظربا  

 ، داريم:(23)

V̇ =
1

2
𝐒TJ̇t 𝐒 −  

1

μ
HḢ̂ +

1

μ
ĤḢ̂ +

𝐒T (−(ρ1 + 1)Ĥϕ sign(𝐒) + 𝐝 − 𝐅t − 𝛆) 
(29) 

سازی آن، رابطه زير بدست  و با ساده  (23)در    ( 22)با جايگذاری رابطه  

 : آيدمي

V̇ =
𝐒T𝐀(∙) −  Hϕ‖𝐒‖ + Ĥϕ‖𝐒‖ −
(ρ1 + 1)Ĥϕ ‖𝐒‖ 

(30) 

(∙)𝐀در آن، که  =
𝟏

𝟐
𝐉̇ 𝐒 + 𝐝 − 𝐅𝐭 − 𝛆 است. 

V̇ ≤ ‖𝐒‖‖𝐀‖ −  Hϕ‖𝐒‖ − ρ1Ĥϕ ‖𝐒‖ (31) 

‖𝐀‖توجه به اينكه  با  ≤ Hϕ  [20]است  : 

V̇ ≤ −ρ1Ĥϕ ‖𝐒‖ (32) 

ρ1نتيجه اگر   در > V̇باشد،   0 ≤  ▄               آيد.  بدست مي 0

شبيهدر   از  آمده  بدست  نتايج  از  استفاده  با  بعدی،  و  سازیبخش  ها 

معيارهای ارزيابي، عملكرد روش کنترلي پيشنهادی مورد بررسي و ارزيابي  

 .  گيردقرار مي
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  سازینتایج شبیه -4

کنترل  منظور بررسي عملكرد روش  سازی عددی به، شبيهاين بخشدر  

عيبتحمل حضور  در  نانوماهواره  برای  عيب  نامعيني  پذير  عملگر،  های 

های عملگرها توضيح  يتمحدودماتريس اينرسي، اغتشاشات ناخواسته و  

اشاره شد، نانوماهواره موردنظر دارای سه    قبلاً که    طورهمانشود.  ميداده  

ر  العملي دگشتاورساز مغناطيسي در محورهای اصلي و يک چرخ عكس

توزيع چرخ عكس  yمحور   ماتريس  بنابراين  زير   صورتبهالعملي  است. 

 :شودتعريف مي

D1 = [
0 0 0
0 1 0
0 0 0

] (33) 

زير   شرح  به  نانوماهواره  اينرسي  ماتريس  نامعيني  و  اينرسي  ماتريس 

 :است

𝐽𝑠 = [
0.951 0 0
0 0.97 0
0 0 0.946

]𝑘𝑔.𝑚2 (34) 

ΔJs =

0.095 diag(sin(0.3t), 2cos(0.2t), sin(0.1t)) (35) 

 بيان شده است.   1جدول ساير پارامترهای اصلي نانوماهواره نيز در  

 پارامتر  مقدار

10.439 × 10-4 [rad/sec] 0(  فرکانس دوران مداری(ω 

69.5°
 1زاويه ميل  

1250 [km]  2ارتفاع اوج 

311 [km] 3ارتفاع حضيض 

50× 10-6 [kg.m2] العمليممان اينرسي چرخ عكس 

2.3× 10-4  [N.m] العمليحداکثر گشتاور چرخ عكس 

40 [N.m.sec] ای قابل ذخيره  حداکثر اندازه حرکت زاويه

 العمليچرخ عكس

0.5 [A.m2]  حداکثر ممان مغناطيسي گشتاورساز مغناطيسي 

 : [13] زير انتخاب شده است  صورت بهمسير مطلوب زوايای اويلر 

𝛉(𝐭) =

𝛉0 + (t − t0)𝛉̇𝟎 +
𝐓max
Js

∫ ∫ f(∆t, tf, τ2)dτ2

τ1

t0

dτ1

t

t0

 (36)  

آن،  که   𝛉(t)در  = [φ θ ψ]T    ،اويلر زوايای  مقدار   0θبردار 

اويلر،   زاويه  گشتاور    maxTاوليه  به    دسترس قابلحداکثر  اعمال  برای 

 
1 Inclination  
2 Apogee 

تقريبي از تابع علامت    (.)fزمان رسيدن به زاويه مطلوب و    ftنانوماهواره،  

 : شودزير تعريف مي صورت بهاست که 

  f(∆t, tf, τ2) =

{
 
 
 

 
 
 (

t

∆t
)
2
(3 − 2 (

t

∆t
))                   0 ≤ t ≤ ∆t

1                                               ∆t ≤ t ≤ t1

1 − 2 (
t−t1

2∆t
)
2
(3 − 2 (

t−t2

2∆t
))       t1 ≤ t ≤ t2

−1                                             t2 ≤ t ≤ t3

−1 + (
t−t3

∆t
)
2
(3 − 2 (

t−t3

∆t
)) t3 ≤ t ≤ tf

 (37) 

t∆  در آن  که = 0.25tf  ،t1 = 0.5tf − ∆t  ،t2 = 0.5tf + ∆t 

t3و   = tf − ∆t  توان با استفاده از رابطه زير به  است. زوايای اويلر را مي

 :های وضعيت تبديل کردچهارگان

[
𝑞0
𝒒 ] =

[
 
 
 
 
 
 
 
 𝑐𝑜𝑠 (

𝜑

2
) 𝑐𝑜𝑠 (

𝜃

2
) 𝑐𝑜𝑠 (

𝜓

2
) + 𝑠𝑖𝑛 (

𝜑

2
) 𝑠𝑖𝑛 (

𝜃

2
) 𝑠𝑖𝑛 (

𝜓

2
)

𝑠𝑖𝑛 (
𝜑

2
) 𝑐𝑜𝑠 (

𝜃

2
) 𝑐𝑜𝑠 (

𝜓

2
) − 𝑐𝑜𝑠 (

𝜑

2
) 𝑠𝑖𝑛 (

𝜃

2
) 𝑠𝑖𝑛 (

𝜓

2
)

𝑐𝑜𝑠 (
𝜑

2
) 𝑠𝑖𝑛 (

𝜃

2
) 𝑐𝑜𝑠 (

𝜓

2
) + 𝑠𝑖𝑛 (

𝜑

2
) 𝑐𝑜𝑠 (

𝜃

2
) 𝑠𝑖𝑛 (

𝜓

2
)

𝑐𝑜𝑠 (
𝜑

2
) 𝑐𝑜𝑠 (

𝜃

2
) 𝑠𝑖𝑛 (

𝜓

2
) − 𝑠𝑖𝑛 (

𝜑

2
) 𝑠𝑖𝑛 (

𝜃

2
) 𝑐𝑜𝑠 (

𝜓

2
)]
 
 
 
 
 
 
 
 

 
(38) 

 : [32]زير تعريف شده است  صورتبهشتاور اغتشاشي خارجي نيز گ

𝐝 =

[

dx0 + dx1sin(ω0t + φx1) + dx2sin(ω0t + φx2)

dy0 + dy1sin(ω0t + φy1) + dy2sin(ω0t + φy2)

dz0 + dz1sin(ω0t + φz1) + dz2sin(ω0t + φz2)

] (39) 

آن،   d𝑥0در  = dy0 = dz0 = 10
−7  ،d𝑥1 = d𝑦1 = dz1 =

10−5  ،d𝑥2 = d𝑦2 = dz2 = 10
−5  ،φ𝑥1 = −φ𝑥2 = π 4⁄ ،

 φ𝑦1 = −φ𝑦2 = −π 4⁄  ،φ𝑧1 = φ𝑧2و    0 = π شده    ⁄2 انتخاب 

های  های وضعيت و سرعتاست. مقادير اوليه متغيرهای حالت، چهارگان

  صورت بهاند. پارامترهای طراحي نيز  ای نانوماهواره، صفر فرض شده زاويه

ρ1 = ρ2 = شده   0.0015 نيز  انتخاب  تطبيقي  پارامتر  اوليه  مقدار  اند. 

 .  گرفته شده است در نظر 0.605

مغناطيسي   گشتاورساز  عملگرهای  اثربخشي  زير    صورتبهماتريس 

 : انتخاب شده است

 

E(t) = {
I3×3 t ≤ 50 sec

diag(0.9,0.7,0.6) t > 50 sec
 (40) 

کنترل  عملكرد  ادامه،  با    کنندهدر  لغزشي  مد  روش  با  پيشنهادی 

محدود   زمان  در    (FTSMC)همگرايي  شده  و  [13]ارائه  مقايسه  مورد 

3 Perigee 

                            پارامترهای اصلي نانوماهواره: 1جدول
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درک بهتر اثر تطبيقي شدن بهره کنترلي،    منظور بهگيرد.  ارزيابي قرار مي

( نيز  41)ظه  شده در راب ست آمده با روش غيرتطبيقي متناظر )بياننتايج بد

ها در  سازیاست که تمامي شبيه  به ذکرگيرد. لازم  مورد بررسي قرار مي

 . گرفته استشرايط يكسان انجام 

𝐮c = 𝐮eq − ρ2 sign(𝐒) (41) 

تواند مسير ، ميدر هر سه روش 2qشود که  مشاهده مي،  1شكل مطابق 

مطلوب را با خطای ناچيزی دنبال کند؛ علت اين امر، وجود عملگر چرخ  

شود سيستم کنترلي حلقه بسته  است که باعث مي  yالعملي در محور  عكس

جود نامعيني اينرسي ماهواره، اغتشاشات ناخواسته و عيب  رغم وبتواند علي

به  عملگرهای گشتاورساز مغناطيسي مسير مطلوب وضعيت را دنبال کند.  

ی بالای اغتشاشات خارجي، در برخي  عملگرها و دامنه  زمانهميل عيب  دل

باايننمي  3q  و 1q  هازمان حال، روش  توانند مسير مطلوب را دنبال کنند؛ 

مي را  پيشنهادی  مذکور  حالت  متغيرهای  روش    ترعيسرتواند  از 

MNFTSMC  وFTSMC به مسير مطلوب همگرا کند . 

 

های مغناطيسي توليدشده توسط  ای ماهواره و ممان های زاويهسرعت

اند.  نشان داده شده     3شكل  و    2شكل  در    ب يبه ترتگشتاورسازهای مغناطيسي  

  ( 16)از رابطه    هبا استفادهای مغناطيسي مذکور  است که ممان  به ذکرلازم  

مي دامنه    قبلاًکه    طورهمانآيند.  بدست  محدوديت  شد،  ذکر 

سازی در نظر گرفته شده است  گشتاورسازهای مغناطيسي در طي انجام شبيه

 است.  هدهمشاقابلکه اين مورد در شكل مذکور 

 

 

 

ممان بين  متقابل  اثر  از  ناشي  توليدشده  کنترلي  های  گشتاورهای 

  5شكل  نشان داده است.    4  شكلمغناطيسي و ميدان مغناطيسي زمين نيز در  

دهد.  العملي را نشان مينيز گشتاور توليدشده توسط عملگر چرخ عكس

جبران گشتاور موردنياز برای رديابي مسير مطلوب  منظور  گشتاور مذکور به

 .است yماهواره در محور 

های وضعيت نانوماهواره بدست آمده با استفاده از  : خطای چهارگان1شكل 
و حالت غيرتطبيقي آن    (AMNFTSMC)روش کنترل پيشنهادی

(MNFTSMC)  و روشFTSMC [13 ] 

ای نانوماهواره برای قانون کنترلي پيشنهادی،  های زاويه: سرعت2شكل 
MNFTSMC  وFTSMC [13 ] 

يله وسبه: ممان مغناطيسي گشتاورسازهای مغناطيسي بدست آمده 3شكل 
 FTSMC [13 ]و   MNFTSMCروش کنترلي پيشنهادی،  

: گشتاورهای توليدشده توسط گشتاورسازهای مغناطيسي با استفاده از  4 شكل
  حالت غيرتطبيقي آن ، (AMNFTSMC)روش کنترل پيشنهادی

(MNFTSMC)  وFTSMC [13 ] 
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به   توجه  مي  5شكل  و    4  شكلبا  توليدی  مشاهده  گشتاور  که  شود 

عملگرها توسط روش کنترلي پيشنهادی کمتر از روش غيرتطبيقي متناظر  

. پديده چترينگ نيز در روش پيشنهادی نسبت به  استFTSMC وشو ر

 .  دو روش مذکور اندک است

ارزيابي  به معيارهای  کنترلي،  روش  عملكرد  بيشتر  بررسي  منظور 

 :عملكرد زير نيز مورد استفاده قرار گرفته

𝑅𝑀𝑆 = √∫ ‖𝒒𝑒‖
2𝑑𝑡

𝑇𝑓

0

 (42) 

𝐴𝑆𝑇 = ∫ |𝑇𝑖|𝑑𝑡 , 𝑖 = 𝑚𝑥,𝑚𝑦,𝑚𝑧, 𝑤
𝑇𝑓

0

 (43) 

𝐴𝑆𝑀 = ∫ |𝑚𝑖|𝑑𝑡
𝑇𝑓

0

 , 𝑖 = 𝑥, 𝑦, 𝑧 (44) 

سازی دو دور چرخش ماهواره حول  کل زمان شبيه  fTها،  در آنکه  

وضعيت،    𝑅𝑀𝑆زمين،   رديابي  خطای  ميزان  ارزيابي  معيار   ASTمعيار 

نيز معيار   ASM، و  [33]  1ارزيابي گشتاور توليدشده توسط کليه عملگرها 

است.    2زيابي ممان مغناطيسي توليدشده توسط گشتاورسازهای مغناطيسيار

قانون کنترلي   نتايج بدست آمده توسط معيارهای مذکور برای دو حالت 

است. نتايج نشان داده شده در جدول مذکور    شده داده نشان    2  جدول در  

توسط عملگرها    دشدهيتول بيانگر کاهش مجموع خطای رديابي و گشتاور  

 است. 

توجه به اينكه در روش تطبيقي، مقدار بهره کنترلي وابسته به مقدار  با  

بهره   مقدار  افزايش  باعث  افزايش خطا  درنتيجه  است؛  لغزش  متغير سطح 

حالت   به  نسبت  وضعيت  رديابي  خطای  چشمگير  کاهش  و  کنترلي 

متناظر مي باعث کاهش  غيرتطبيقي  امر  همگرايي    زمانمدتگردد. همين 

نرم سرعت زاويهنيز مي با  بهره کنترلي  به رابطه مستقيم  با توجه  ای  شود. 

( و نرم متغير سطح لغزش، کاهش متغير سطح لغزش و  (21)  بطهماهواره )را

 
1 Absolute Sum of Torques (AST) 

زاويه درنتيجه کاهش  سرعت  و  کنترلي  بهره  به کاهش  منجر  ماهواره  ای 

مي روش  چترينگ  در  سيگن  FTSMCشود.  رساننده  بخش  اينكه  ال  با 

کنترلي طوری طراحي شده است که خطا سريعتر به صفر همگرا شده و  

حال روش پيشنهادی به دليل تطبيقي  همچنين چترينگ کاهش يابد، بااين

 کند.  بودن بهره کنترلي آن، پاسخ مناسبتری توليد مي

 

Controller RMS [N.m.] AST ]2[A.m ASM 

FTSMC 2.0739 2.9656 48.4347 × 10 

MNFTSMC  3.9257 2.9980  8.6391 × 104  

AMNFTSMC  1.6075 2.6037  46.8464 × 10 

       

 گیری  نتیجه -5

عيب زمان محدود با استفاده از   ريپذتحمل، روش کنترل مقالهدر اين 

سه    برایAMNFTSMC   روش با  نانوماهواره  يک  وضعيت  رديابي 

ي طراحي و مورد استفاده  العملعكسگشتاورساز مغناطيسي و يک چرخ  

کننده  قرار گرفته است. هدف از طراحي روش کنترلي اين است که کنترل 

عملگرها، اغتشاشات خارجي و نامعيني    زمانهم قادر باشد در حضور عيب

ماتريس اينرسي، خطای رديابي وضعيت نانوماهواره را در زمان محدودی  

تكينگي   از  جلوگيری  لغزش،  متغير  انتخاب  معيار  کند.  همگرا  صفر  به 

سيگنال کنترلي و تضمين همگرايي وضعيت نانوماهواره در زمان محدود  

دين معادله  است.  مطلوب  مقدار  اثبات  به  طي  نيز  تطبيقي  پارامتر  اميكي 

بهبود    منظوربهپايداری لياپانوف تحت شرايط مذکور بدست آمده است.  

عكس چرخ  ديناميكي  مدل  کنترلي،  روش  آن  دقت  طراحي  در  العملي 

همچنين،   است.  گرفته  قرار  چرخ  هاتيمحدودمدنظر  عملي  ی 

عمال گرديده  ها اسازیالعملي و گشتاورسازهای مغناطيسي در شبيهعكس

سازی دو دور چرخش مداری آن  است. رديابي وضعيت نانوماهواره با شبيه

شبيه نتايج  است.  گرفته  قرار  ارزيابي  و  بررسي  مورد  زمين  محور  -حول 

ميسازی نشان  کنترلي  ها  بهره  تغيير  دليل  به  پيشنهادی  در روش  دهد که 

پيشنهادی   يافته و روش  افزايش  همگرايي  لغزش، سرعت  متغير  با  متناظر 

قادر است در زمان کمتری خطای رديابي را به صفر همگرا کند. همچنين،  

پارامتر تطبيقي و خطای رديابي سبب   تغييرات  مابين  وجود رابطه مستقيم 

شود. درنتيجه، روش  مي  تيمأمورمجموع کل خطای رديابي در    کاهش

تطبيقي پيشنهادی عملكرد بهتری در خطای رديابي وضعيت از خود نشان  

ی در کاهش چترينگ دارد. در  تر موفقدهد. بعلاوه، اين روش عملكرد  مي

بررسي وضعيت  کنترل  متغيرهای  مسئله  تمامي  که  است  شده  فرض  شده 

ممكن است به دليل محدوديت حجم    کهيدرحالحالت در دسترس است  

پذير نباشد.  امكان  نانوماهواره ای  های زاويهگيری سرعتنانوماهواره، اندازه 

عيب    ريپذتحملبنابراين، در کارهای آتي طراحي روش کنترل وضعيت  

2 Absolute Sum of Magnetic moments (ASM) 

العملي با استفاده از روش  : گشتاور توليدشده توسط چرخ عكس5شكل 
و    (AMNFTSMC)، حالت غيرتطبيقي آن  (AMNFTSMC)کنترل پيشنهادی

FTSMC [13 ] 

های عملكرد برای روش کنترلي پيشنهادی،  نتايج حاصل از شاخص :2جدول 
 FTSMC حالت غيرتطبيقي آن و روش  
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اندازه  بدون  سرعتنانوماهواره  زاويهگيری  قرار  های  بررسي  مورد  ای 
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