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Abstract 
In this paper, an adaptive fault-tolerant control based on modified nonsingular fast terminal 
sliding mode control is developed for attitude tracking of a satellite with three magnetorquers and 
one reaction wheel. The proposed approach is designed to be robust in the presence of actuator 
faults, external disturbances, and inertia uncertainties and preserve the acceptable performance of 
system. The adaptive law is designed to estimate the upper bound of uncertain expressions, 
increase the tracking accuracy, and improve the performance of system. This parameter with a 
coefficient of sliding surface variable are used in the reaching phase of control law to achieve the 
chattering-free phenomenon. Stability and finite-time convergence of attitude variables is proved 
by the extended Lyapunov condition. To increase the tracking accuracy and compensate the 
required torque, a reaction wheel is used as a redundancy. Also, for increasing the control 
accuracy, the dynamics of this actuator is considered as well as the constraints of magnetorquers 
and reaction wheel. The simulations are performed and compared with the similar control 
method under the mentioned conditions to evaluate the performance of the proposed method. The 
results show the finite-time convergence, increasing the tracking accuracy, smoothing of satellite 
attitude changes, and generating the chattering-free control signals.  
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 چکیده 
ماهواره   تی وضع یابیرد ياصلاح شده برا   عیسر یینها یبر مد لغزش یمبتن  بیع ریپذتحمل یقیمقاله، کنترل تطب نیادر  

  ي ابه گونه  يشنهاد یپ  یاست. روش مد لغزش  افتهیتوسعه   العملیی و یک چرخ عکس س یگشتاوردهنده مغناط  يبا عملگرها 
  ستم یستم مقاوم بوده و عملکرد قابل قبول سیس يهای نیعملگرها، اغتشاشات و نامع بیشده است که در برابر ع یطراح

و بهبود عملکرد   یابیدقت رد شیافزا ،ینینامع يهاعبارت يحد بالا نیبا هدف تخم زین یقی. قانون تطبدیرا حفظ نما
به منظور  و سطح لغزش در بخش رساننده قانون کنترل   ریاز متغ یبیبه همراه ضر ،پارامتر نیشده است. ا یطراح ستمیس

ماهواره با استفاده از روش   تیوضع يرهایزمان محدود متغ ییو همگرا يدار ینگ استفاده شده است. پایحذف چتر
چرخ   کی از، یجبران گشتاور موردن يو برا یابیدقت رد شیمنظور افزااست. به  دهیبه اثبات رس افتهیتوسعه اپانوفیل

عملگر و   نیا یکی نامیمدل دنیز  یدقت روش کنترل شیافزا يدرنظر گرفته شده است. برا یعنوان افزونگبه یالعملعکس 
و   يسازهیبا استفاده از شب يشنهاد یعملکرد روش پهمچنین، عملگرها مورد توجه قرار گرفته است.  هیکل يهات یمحدود

  ي رهایزمان محدود متغ ییهمگرا انگریب جیشده است. نتا سهیمقا یآن با روش مشابه جیو نتا یمذکور بررس طیتحت شرا
 .   است  نگیبدون چتر  یکنترل  گنالیس  دیماهواره و تول  تیوضع  راتییهموار شدن تغ  ،یابیدقت رد  شی افزا  ت،یوضع
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 مقدمه -۱
در  یقـاتیموضـوعات تحق نیاز مهمتر یکیماهواره  تیوضع

در  یعملگرهـا نقـش مهمـ  ن،یبـ  نیصنعت هوافضا است که در ا
شـده  یطراحـ  شیو تحقـق اهـداف از پـ  یکنترل اتیعمل ياجرا

ــرا تیــ مامور ــه ش ــه ب ــا توج ــد. ب ــار طیدارن ــالش يک  زیبرانگچ
 يادیـ در عملگرهـا تـا حـد ز بیـ رخـداد ع  ،يامروز يهاماهواره

 ستمیبه کاهش عملکرد س منجر هابیع  نیو وقوع ا افتهی شیاافز
 ریپـذکنترل تحمل ن،ی. بنابراشودیآن م يداریناپا یکنترل و حت

آن  يسـازماهواره، مقاوم تیوضع یابیو رد يدارسازیپا يبرا بیع 
 شیبهبود عملکرد و افزا ،یو اغتشاشات خارج هاینیدر برابر نامع

 .  ]5-1[ ردیگیقرار م استفادهمورد  ستمیس نانیاطم تیقابل
بـه دو دسـته فعـال و  بیـ ع  ریپـذکنتـرل تحمل يهـاروش

 ازیعدم ن لیبه دل رفعالیغ  يهاکه روش شوندیم میتقس رفعالیغ 
مورد توجه قرار گرفته است. کنتـرل  بیع  صیتشخ يهابه روش
 نیتراز معمـول هـا،ینیمقاومت در برابـر نامع لیبه دل یمد لغزش

اسـت. در  بیـ ع  ریپـذکنترل تحمل ياستفاده شده برا يهاروش
 ریپذتحمل تیکنترل وضع يبرا  چشیفراپ  ی، روش مد لغزش]6[
 نیـ مورد استفاده قرار گرفتـه اسـت. در ا کروماهوارهیم کی بیع 

درنظـر  يسـازهیعملگرهـا در شب يدیـ مقاله، حداکثر گشتاور تول
، روش ]7[نوع عملگرها مشخص نشده اسـت. در  یگرفته شده ول

 کیـ  يشـده بـرااصلاح نیرتکیـ غ  عیسر یینها یکنترل مد لغزش
 یالعملچرخ عکس کیو  یسیماهواره با سه گشتاوردهنده مغناط

شــده قــادر اســت  یشــده اســت. روش کنتــرل طراحــ  یطراحــ 
مطلوب همگـرا  ریبه مس يرا در زمان محدود تیوضع يرهایمتغ
زمـان محـدود انجـام  ییروش اثبات همگرا نی. هرچند در ادینما

در  مـاهواره تیوضع یابیو رد ياردیپا له،مقا نینگرفته است. در ا
انجام گرفته اسـت. در  یعملگرها و اغتشاشات خارج بیحضور ع 

 یقـ یتطب نیرتکیـ غ  عیسـر یینهـا یکنترل مد لغزش کی زین ]8[
و  یسـ یسه گشـتاوردهنده مغناط يماهواره کوچک دارا کی يبرا
اثبات  زیمقاله ن نیاستفاده شده است. در ا یالعملچرخ عکس کی
 يسـازهیشب جیاست اما نتا رفتهیزمان محدود صورت نپذ يداریپا

اسـت. در  تیوضـع يرهـایزمـان محـدود متغ ییاز همگرا یحاک
ی اغتشاشات خـارج ،عملگرها بیروش مذکور علاوه بر ع  یطراح

در نظر گرفته شده است. با توجـه بـه  زین ینرسیا يهاینینامع و

کنتـرل  در لمعمـو ياز عملگرهـا یکـ ی یالعملچرخ عکس نکهیا
 ]9[عملگر در  نیبالقوه ا یخراب يهاماهواره است، حالت تیوضع
 يهـابیع  لیـ و تحل هیـ شـده اسـت. بعـد از تجز لیو تحل هیتجز

و رفع آنهـا ارائـه  صیتشخ يبرا یداتیعملگرها، تمه نیا یاحتمال
نشـده  یبررسـ مـاهواره  تیعملکرد آن در کنترل وضـع یشده ول

 تیوضـع یابیـ رد يابـر یرخطـ یغ  کینامیاست. روش معکوس د
عملگرهـا در  بیو ع  یماهواره کوچک در حضور اغتشاشات خارج

 يهاتیمقاله، نوع عملگر و محـدود نیارائه شده است. در ا ]10[
در برابـر روش پیشنهادي  نیهمچن .آن در نظر گرفته نشده است

، کنترل مـد ]11[. در ستیمقاوم ن ینرسیا سیماتر يهاینیامعن
 کیـ  يبـرا يگـرید شـدهاصلاح نیرتکیـ غ  عیسـر یینهـا یلغزش

شـده اسـت.  شنهادیپ   یالعملماهواره کوچک با چهار چرخ عکس
و  یعملگرها ، اغتشاشات خـارج بیدر حضور ع  يشنهادیروش پ 

زمـان محـدود  ییراشده و همگ یطراح ینرسیا سیماتر ینینامع
بـر  یمبتنـ  یمقـاوم نیبـ شیاست. کنتـرل پ  دهیآن به اثبات رس

اسـت.  افتـهیتوسعه  ]12[در  وارهماه تیکنترل وضع يبرا وبیت
حلقه بسـته در حضـور اغشاشـات  ستمیس يداریپا ،روش نیدر ا

عملگرهـا در نظـر  بیـ نوع و ع  یاست ول دهیثبات رسبه ا یخارج
ماهواره  يبرا یمقاوم تی، کنترل وضع]13[گرفته نشده است. در 

 یبا استفاده از مـد لغزشـ  یسیگشتاوردهنده مغناط يبا عملگرها
بـه منظـور  یزمـان ریتـاخ نیتخمـ  کیشده است.  یاحطر یینها

کنترل  کیو  یو اغتشاشات خارج يپارامتر يهاینینامع نیتخم
مـورد اسـتفاده  يشـنهادیروش پ  يسازبه منظور مقاوم زین يفاز

 يبرا B-dot، قانون کنترل اصلاح شده ]14[قرار گرفته است. در 
 یسیمغناط هندهگشتاورد يمد کاهش نوسان ماهواره با عملگرها

بـر  یکنتـرل ممنتـوم مبتنـ  کی زین ]15[شده است. در  یطراح
کنتـرل  يبا زمان بـرا ریکردن با بهره وابسته به حالت متغ ریتصو

ابـداع  یسیگشتاوردهنده مغناط يماهواره با عملگرها یسیمغناط
 ینرسـ یا سیمـاتر نی. روش گام به عقب مقاوم با تخمشده است

شـده  یطراحـ  ]16[ماهواره در  یسیطمغنا تیکنترل وضع يبرا
 تیکنترل وضـع يزمان محدود برا عیسر یاست.  روش مد لغزس

زمان محـدود  يداریبا انجام اثبات پا ]17[ماهواره در  یسیمغناط
کنتـرل مـد  زیـ ن ]18[شده اسـت. در  شنهادیحالت پ  يرهایمتغ

مـاهواره بــا ســه  يبــرا يگـریزمـان محــدود د یقــ یتطب یلغزشـ 



سی شتاوردهنده مغناطی گرهاي گ عمل عیب   کنترل وضعیت تطبیقی ماهواره با در نظر گرفتن 
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شـده  یطراح یالعملچرخ عکس کیو  یسیاطمغن دهندهگشتاور
 يدارسـازیر پاد زیـ ن یقـ یتطب یانتگرالـ  یاست. کنترل مد لغزشـ 

 افتـهیتوسـعه  ]19[در  یالعملماهواره با سه چرخ عکس تیوضع
و جبــران  نیتخمــ  يبــرا یقــ یتطب-یکنتــرل عصــب کیــ اســت. 

شــده اســت کــه در آن روش مــد  شــنهادیپ  ]20[در  هــاینینامع
مـاهواره مـورد  تیوضـع يدارسـازیپا يبرا زیزمان ثابت ن یلغزش

 يبـرا عیسر یینها ی، مد لغزش]21[استفاده قرار گرفته است. در 
 زین يفاز بیتقر کیاست و  افتهیماهواره توسعه  تیوضع یابیرد

 . شده است شنهادیپ  ستمیبه منظور بهبود عملکرد س
داده  حیتوضـ هاي اصـلی ایـن مقالـه در ادامه، اهداف و ایده

 .  شودیم
ــا ســه گشــتاوردهنده  تیوضــع یابیــ ردطراحــی  • مــاهواره ب

بـه منظـور جبـران  یالعملـ چـرخ عکس کیـ و  یسیمغناط
 . ستمیس يدارسازیپا يبرا ازیگشتاور مورد ن

 یالعملعملگر چرخ عکس یکینامیاستفاده از مدل دطراحی  •
گشـتاوردهنده  يعملگرهـا يهاتیو در نظر گرفتن محـدود

 .  یالعملو چرخ عکس یسیمغناط
شـده اصلاح عیسـر یینهـا یروش کنترل مد لغزشـ  یطراح •

 یعملگرها، اغتشاشات خارج بیبا در نظر گرفتن ع  یقیتطب
 .ینرسیا سیماتر يهاینیو نامع

در زمــان محـدود بــا  تیوضـع يرهــایمتغ یـیهمگرا اثبـات •
 . افتهیتوسعه اپانوفیاستفاده از روش ل

ــه منظــور تخمــ  یقــ یقــانون تطب یطراحــ  • ــالا نیب  يحــد ب
و بهبـود عملکـرد  یابیـ دقت رد شیافزا ،ینینامع يهاعبارت

 . ستمیس
سطح لغزش در بخـش رسـاننده  ریاز متغ یبیاز ضر استفاده •

 . نگیچتر دهیبه منظور حذف پد يشنهادیروش کنترل پ 

شده است: در بخـش  يساختاربند ریادامه مقاله به صورت ز
 یکینـامیهمراه مدل دماهواره به یکینامیو د یکینماتیمدل س 2

و رابطه گشتاور  نیزم یسیمغناط دانیمدل م ،یالعملچرخ عکس
 زیـ ن 3. در بخـش شـودیارائه م یسیعملگر گشتاوردهنده مغناط

و  هـاینیگـرفتن نامع ربـا درنظـ  بیع  ریپذکنترل تحمل یطراح
زمــان محــدود  یــیشــده و همگرا یطراحــ  یاغتشاشــات خــارج

. رسـدیبـه اثبـات م تیوضعسطح لغزش و متغیرهاي  يرهایمتغ
به منظور  يشنهادیکنترل پ  يسازهیشب جیتان زین يدر بخش بعد

بسته نشـان داده شـده و در آخـر -حلقه ستمیعملکرد س یبررس
   .شودیم انیب یکل جهینت

 مدل سینماتیکی و دینامیکی ماهواره -۲
اسـت  ریـ ماهواره به صـورت ز یکینامیو د یکینماتیمدل س

]22 ,23[: 
 

 

 
)1(  �

𝑞𝑞0̇ = −
1
2
𝒒𝒒𝑇𝑇𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃

𝒒̇𝒒 =
1
2

(𝒒𝒒× + 𝑞𝑞0𝑰𝑰𝟑𝟑)𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃

 

)2(  𝐉𝐉𝐭𝐭𝝎̇𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 = −𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃
× �𝐉𝐉𝐬𝐬 𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 + 𝑫𝑫𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤  𝛺𝛺𝑤𝑤� + 𝒖𝒖 + 𝒅𝒅 

𝐽𝐽𝑤𝑤𝛺̇𝛺𝑤𝑤 = −𝐸𝐸𝑤𝑤𝑇𝑇𝑤𝑤 − 𝐽𝐽𝑤𝑤𝑫𝑫𝒘𝒘
T 𝝎̇𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃  

)3(  

  

ــه در آن،  ــردار  𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃ک ــرعت زاوب ــاهواره ياهیــ س ــتگاه  م در دس
 سیمـاتر 𝐈𝐈𝟑𝟑، مختصات بدنه نسبت به دستگاه مختصـات مـداري

 يبخـش اسـکالر و بـردار بیـ بـه ترت 𝒒𝒒و  𝑞𝑞0سه در سـه،  یهمان
در دسـتگاه  مـاهواره ياهیـ سرعت زاوبردار  𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 ماهواره، تیوضع

𝐉𝐉𝐭𝐭 ،مختصات بدنه نسبت به دسـتگاه مختصـات اینرسـی = 𝐉𝐉𝐬𝐬 −

𝐃𝐃𝐰𝐰
T 𝐽𝐽𝑤𝑤𝐃𝐃𝐰𝐰، 𝐉𝐉𝐬𝐬 ــاتر ــاهواره، ینرســ یا سیم ــرخ  ینرســ یا  𝐽𝐽𝑤𝑤 م چ

 بــردار 𝛺𝛺𝑤𝑤 ،یالعملـ چـرخ عکس عیــ توز بـردار 𝑫𝑫𝒘𝒘 ،یالعملـ عکس
بـردار  𝒖𝒖 ی،خـارج يبردار گشتاورها 𝒅𝒅 ،یالعملچرخ عکس عیتوز

گشتاور تولید  𝑇𝑇𝑤𝑤، ماهواره يعملگرها سطتو يدیتول يگشتاورها
0 العملی وشده توسط چرخ عکس < 𝐸𝐸𝑤𝑤 ≤ عملگـر عیب  زین  1

. مقـدار یـک در اسـت یکاهش اثربخشی از نوع العملچرخ عکس
𝐸𝐸𝑤𝑤 بیانگر سالم بودن عملگر و مقـدار صـفر نیـز بیـانگر خرابـی ،

کامل عملگر است که در این مقاله خرابی عملگر در نظـر گرفتـه 
 نشده است. 

 :شودیم فیتعر ریبه صورت ز زین ×𝛏𝛏پادمتقارن سیماتر
 



ق،  ویلس ق،  نرگس محمدزاده صدی سینطالبی مطل شتی،  ح  شاملی  محرمو محرمیسهند به
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𝛏𝛏× = �
0 −𝜉𝜉3 𝜉𝜉2
𝜉𝜉3 0 −𝜉𝜉1
−𝜉𝜉2 𝜉𝜉1 0

� )4(  

 
𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 توان با استفاده از رابطه زیر به را می𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃    :تبدیل نمود 

𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 = 𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 − 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐 
)5(  

 
𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐که در آن،  = [0 −𝜔𝜔0 0]T ،𝜔𝜔0 اي دوران فرکانس زاویه
𝐑𝐑مـــداري،  = +𝟐𝟐𝒒𝒒𝒒𝒒T − 2𝑞𝑞0𝒒𝒒× + (𝑞𝑞𝟎𝟎2 − 𝒒𝒒T𝒒𝒒)   مـــاتریس

‖𝐑𝐑‖که روابط طوريدوران است به = 𝐑𝐑و  1 = −𝝎𝝎×𝐑𝐑  همـواره
 برقرار است. 

 ریـ صـورت زهمـاهواره ب يتوسـط عملگرهـا يدیگشتاور تول
 :]24[ دیآیبدست م

 

𝒖𝒖 = 𝐁𝐁 𝐄𝐄𝐦𝐦𝒎𝒎 + 𝐃𝐃𝐰𝐰𝑇𝑇𝑤𝑤  )6 (  

 
ــه در آن،  ــان مغناط 𝒎𝒎ک ــردار مم ــط  دیــ تول یســ یب ــده توس ش

𝐄𝐄𝐦𝐦 ،یسـ یگشتاوردهنده مغناط يعملگرها = 𝐝𝐝𝐝𝐝𝐝𝐝𝐝𝐝(𝐸𝐸1,𝐸𝐸2,𝐸𝐸3) 
ی از نـوع سیگشتاوردهنده مغناط يعملگرها بیع  يقطر سیماتر

0است که کاهش اثربخشی  ≤ 𝐸𝐸𝑖𝑖 ≤  فیـ تعر ریبصورت ز 𝐁𝐁و   1
 :شودیم

 

𝐁𝐁 = �
0 −𝑏𝑏𝑧𝑧 𝑏𝑏𝑦𝑦
𝑏𝑏𝑧𝑧 0 −𝑏𝑏𝑥𝑥
−𝑏𝑏𝑦𝑦 𝑏𝑏𝑥𝑥 0

� )7(  

 
𝑏𝑏𝑥𝑥]که در آن، 𝑏𝑏𝑦𝑦 𝑏𝑏𝑧𝑧]  اسـت.  نیزمـ  یسیمغناط دانیبردار م
 :]25[ است ریصورت زهبردار ب نیشده ا مدل ساده

 

𝒃𝒃𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜 =
𝜇𝜇𝑒𝑒
𝑟𝑟3
�

cos(𝛼𝛼)sin(𝑖𝑖)
cos(𝑖𝑖)

−2sin(𝛼𝛼)sin(𝑖𝑖)
� )8(  

 

شدت  𝜇𝜇𝑒𝑒 ،ییایآرگومان عرض جغراف 𝛼𝛼،  1لیم هیزاو 𝑖𝑖که در آن، 
 است.  نیفاصله از مرکز زم 𝑟𝑟و  یسیمغناط یدو قطب

کـاهش  يقطـر سیمـاتر  𝐄𝐄𝐦𝐦اشاره شد، شتریکه پ  همانطور
کـاهش  زین 𝐄𝐄𝐰𝐰و  یسیگشتاوردهنده مغناط يعملگرها یاثربخش
 ،يسـازاست. به منظـور ساده یالعملعملگر چرخ عکس یاثربخش

𝐅𝐅𝐦𝐦بـه صـورت  𝐅𝐅𝐦𝐦 سیمـاتر کی توانیم = 𝐈𝐈𝟑𝟑 − 𝐄𝐄𝐦𝐦   و𝐹𝐹𝑤𝑤  بـه
𝐹𝐹𝑤𝑤صورت  = 1 − 𝐸𝐸𝑤𝑤 رابطـه  صورت نیدر ا .]26[  نمود فیتعر

 کرد: یسیبازنو ریبه صورت ز توانیرا م )6(
 

𝒖𝒖 = 𝐁𝐁 𝒎𝒎 + 𝑫𝑫𝒘𝒘𝑇𝑇𝑤𝑤 − 𝑭𝑭 )9(  

 
𝑭𝑭که در آن،  = 𝑫𝑫𝒘𝒘𝐸𝐸𝑤𝑤𝑇𝑇𝑤𝑤 + 𝐁𝐁 𝐅𝐅𝐦𝐦𝒎𝒎  است. حـال بـا توجـه بـه

را  )2(، معادله دینـامیکی بیـان شـده در رابطـه )9(و  )5(روابط 
 توان به صورت زیر بازنویسی کرد:می

𝐉𝐉𝐭𝐭𝝎̇𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 = −(𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃
× + (𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐)×)�𝑱𝑱𝒔𝒔 �𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃

+ 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐� + 𝑫𝑫𝑤𝑤𝐽𝐽w𝛺𝛺w�
+ �𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎 − 𝑫𝑫𝑤𝑤𝐽𝐽𝑤𝑤𝑫𝑫𝑤𝑤

T �𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃
× 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐

+ 𝒖𝒖𝒄𝒄 + 𝒅𝒅 − 𝑭𝑭 

 

 

 

)10(  

𝐽𝐽𝑤𝑤𝛺̇𝛺𝑤𝑤 = −𝐸𝐸𝑤𝑤𝑇𝑇𝑤𝑤 − 𝐽𝐽𝑤𝑤𝑫𝑫𝒘𝒘
T �𝝎̇𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 − 𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃

× 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐� )11(  

 
𝒖𝒖𝒄𝒄که در آن  = 𝐁𝐁 𝒎𝒎 + 𝑫𝑫𝒘𝒘𝑇𝑇𝑤𝑤  .است 

هـاي هـاي نـامعینی در معادلـه دینـامیکی از عبارتحال، عبارت
 شود:معلوم جدا شده و این معادله به صورت زیر ساده می

𝝎̇𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 = �𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎 − 𝑫𝑫𝑤𝑤𝐽𝐽𝑤𝑤𝑫𝑫𝑤𝑤
T �−1�−(𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃

×

+ (𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐)×)�𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎�𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃
+ 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐� + 𝑫𝑫𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝛺𝛺𝑤𝑤�
+ �𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎 − 𝑫𝑫𝑤𝑤𝐽𝐽𝑤𝑤𝑫𝑫𝑤𝑤

T �𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃
× 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐

+ 𝒖𝒖𝑐𝑐 + 𝒅𝒅 − 𝑭𝑭 − 𝜹𝜹� 

)12(  

 
1 Inclination 



سی شتاوردهنده مغناطی گرهاي گ عمل عیب   کنترل وضعیت تطبیقی ماهواره با در نظر گرفتن 
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هاي نـامعینی بـوده و بـه صـورت زیـر شامل عبارت 𝜹𝜹که در آن، 
 است:

 

𝛅𝛅 = (𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃
× + (𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐)×)∆𝐉𝐉𝐬𝐬�𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 + 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐�

+ ∆𝐉𝐉𝐬𝐬�𝝎̇𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 − 𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃
× 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐� 

)13(  

 

 يشنهادیقانون کنترل پطراحی  -۲
در این مقاله، بـراي جلـوگیري از تکینگـی قـانون کنتـرل و 
همچنین براي همگرایی زمان محدود متغیرهاي حالـت مـاهواره، 
قانون کنترل با توجه به متغیر سطح لغزش نهایی سریع غیرتکین 

یابـد. متغیـر سـطح لغـزش مـورد نظـر بـه میشده توسعه اصلاح
 :]27[  شودصورت زیر تعریف می

 

𝑺𝑺 = 𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 + 𝛘𝛘𝟏𝟏𝒒𝒒𝑒𝑒 + 𝛘𝛘𝟐𝟐𝒔𝒔𝒎𝒎 )14(  

 
𝒒𝒒𝑒𝑒که در آن،  = 𝒒𝒒 − 𝒒𝒒𝑑𝑑 ]26[ ،𝒒𝒒𝑑𝑑  ،بردار وضعیت مطلوب𝛘𝛘𝟏𝟏  و

𝛘𝛘𝟐𝟐 هاي ثابت مثبت و بردار ماتریس𝒔𝒔𝒎𝒎   به صـورت زیـر تعریـف
 شود:می

 

𝑠𝑠𝑚𝑚𝑚𝑚 = �𝛾𝛾1𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒 + 𝛾𝛾2sign(𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒)|𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒|2 |𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒| < 𝜀𝜀 
sign(𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒)|𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒|𝑟𝑟 |𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒| ≥ 𝜀𝜀  )15(  

 
 

𝑖𝑖که در آن،  = 1, 2, 3 ،0 < 𝑟𝑟 < 1 ،𝛾𝛾1, 𝛾𝛾2 > یک مقـدار  𝜀𝜀و  0
 کوچک مثبت است. 

در قانون کنترل پبشنهادي نیـز بـه منظـور بهبـود عملکـرد 
بسته، بهره بخش رساننده قانون کنترل به صـورت -سیستم حلقه

بهره تطبیقی در واقع ضریبی از حد شود. این تطبیقی تنظیم می
بوده و با تغییر آن، مقدار بهـره تطبیقـی  بالاي عبارتهاي نامعینی

نماید. قانون کنترل پیشنهادي به صورت زیر تعریف نیز تغییر می
 شود:می

 

𝒖𝒖𝒄𝒄 = 𝒖𝒖𝒆𝒆𝒆𝒆 − 𝜌𝜌1𝑺𝑺 − 𝜌𝜌2𝐻𝐻�𝜙𝜙|𝑺𝑺|𝛼𝛼sig(𝑺𝑺) )16 (  

𝒖𝒖𝒆𝒆𝒆𝒆 = (𝝎𝝎𝑏𝑏𝑏𝑏
× + (𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐)×)�𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎(𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 + 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐)

+ 𝑫𝑫𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝛺𝛺𝑤𝑤�
− �𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎

− 𝑫𝑫𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝑫𝑫𝒘𝒘
T � �𝝎𝝎𝑏𝑏𝑏𝑏

× 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐

+ (𝝌𝝌𝟏𝟏
+ 𝝌𝝌𝟐𝟐 𝒔𝒔𝒎̇𝒎) �

1
2

(𝒒𝒒× + 𝑞𝑞0𝐈𝐈𝟑𝟑)𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃

− 𝒒̇𝒒𝒅𝒅�� 

 

 

 

 

)17(  

𝐻𝐻�̇ = 𝑐𝑐1𝜙𝜙‖𝑺𝑺‖𝛼𝛼+1 − 𝑐𝑐2𝐻𝐻� 
)18(  

 
𝜌𝜌1,𝜌𝜌2کــــــــه در آن،  > 0 ،0 < 𝛼𝛼 < 1 ،𝑐𝑐1, 𝑐𝑐2 > 0 ،𝐻𝐻� > 0 

 آید:  نیز به صوت زیر بدست می 𝜙𝜙پارامتر تطبیقی است و 
 
)19(  𝜙𝜙 = 1 + ‖𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃‖ + ‖𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃‖2 + ‖𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃‖𝛼𝛼 

 
𝐻𝐻�𝜙𝜙  باشد.  زده شده میهاي تخمینحد بالاي توابع نامعینی 

 
: شـرط لیاپـانوف توسـعه یافتـه پایـداري زمـان محـدود بـا 1لم 

 :]29, 28[به صورت زیر است  𝑥𝑥همگرایی زمان محدود متغیر 
 

)20(  𝑉̇𝑉(𝑥𝑥) + 𝛽𝛽1𝑉𝑉(𝑥𝑥) + 𝛽𝛽2𝑉𝑉𝛾𝛾(𝑥𝑥) ≤ 0 

 
ــد  𝛽𝛽1کــه در آن بای > 0 ،𝛽𝛽2 > 0و  0 < γ < ــن  1 باشــد. در ای

 آید:با استفاده از رابطه زیر بدست می صورت زمان همگرایی
 

)21(  𝑇𝑇𝑠𝑠 ≤
1

𝛽𝛽1(1 − 𝛾𝛾)  ln�
𝛽𝛽1𝑉𝑉(1−𝛾𝛾)(𝑥𝑥0) + 𝛽𝛽2

𝛽𝛽2
� 

  
 

 است.  𝑥𝑥مقدار اولیه متغیر حالت  𝑥𝑥0که در آن، 



ق،  ویلس ق،  نرگس محمدزاده صدی سینطالبی مطل شتی،  ح  شاملی  محرمو محرمیسهند به
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در  )12(و  )11(، )1(مــاهواره بیــان شــده در روابــط :  1تئــوري  
هـاي عملگرهـاي گشـتاوردهنده حضور اغتشاشات خارجی، عیب

مغناطیسی و نامعینی ماتریس اینرسی توصیف شده است. قـانون 
قادر است سیستم حلقه بسـته  )15(کنترل پیشنهادي در رابطه 

را پایدار کرده و متغیرهاي وضعیت را در زمان محدودي به مسیر 
 مطلوب همگرا کند.  

ــات: ــه انجــام می اثب ــات در دو مرحل ــه اول اثب ــرد. در مرحل گی
م همگرایی متغیر سطح لغزش به اثبـات رسـیده و در مرحلـه دو

 رسد.  همگرایی متغیرهاي وضعیت در زمان محدود به اثبات می
 

 شود:تابع لیاپانوفی به صورت زیر انتخاب می: 1مرحله 
 

)22(  𝑉𝑉1 =
1
2
𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭𝐭 𝑺𝑺 +

1
2𝑐𝑐1

𝐻𝐻�2 

 

�𝐻𝐻که در آن،  = 𝐻𝐻 − 𝐻𝐻�  است. مشتق مرتبه اول تابع لیاپانوف بـه
 آید:صورت زیر بدست می

 
)23(  𝑉𝑉1̇ =

1
2
𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭̇𝐭 𝑺𝑺 + 𝑺𝑺𝑇𝑇𝐉𝐉𝐭𝐭 𝑺̇𝑺 −

1
𝑐𝑐1
𝐻𝐻� 𝐻𝐻�̇ 

 
، )14(گیري از متغیر سطح لغزش بیـان شـده در رابطـه با مشتق

 توان به صورت زیر بازنویسی کرد:رابطه فوق را می
 

 

 

)24(  

𝑉𝑉1̇ =
1
2
𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭̇𝐭 𝑺𝑺 + 𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭𝐭  �𝝎̇𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃

+ (𝛘𝛘𝟏𝟏 + 𝛘𝛘𝟐𝟐 𝒔𝒔𝒎̇𝒎)(𝒒̇𝒒 − 𝒒̇𝒒𝑑𝑑)�

−
1
𝑐𝑐1
𝐻𝐻� 𝐻𝐻�̇ 

 
 به صورت زیر است: 𝐬𝐬𝒎̇𝒎 که در آن، ماتریس قطري 

 
)25(  𝑠̇𝑠𝑚𝑚𝑚𝑚 = �𝛾𝛾1 + 2 𝛾𝛾2 sign(𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒)|𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒| |𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒| < 𝜀𝜀 

𝑟𝑟|𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒|(𝑟𝑟−1)sign(𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒) |𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒| ≥ 𝜀𝜀
 

 
جایگذاري شده و رابطه زیر  )24(در رابطه  )12(و  )1(هاي رابطه

 آید:بدست می
 

 

 

 

 

 

 

 

)26 (  

𝑉𝑉1̇ =
1
2
𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭̇𝐭 𝑺𝑺 + 𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭𝐭  ��𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎

− 𝑫𝑫𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝑫𝑫𝒘𝒘
𝐓𝐓�−1�−(𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃

×

+ (𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐)×)�𝑱𝑱𝒔𝒔𝟎𝟎�𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃
+ 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐� + 𝑫𝑫𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝛺𝛺𝑤𝑤� + 𝒖𝒖𝒄𝒄
+ 𝒅𝒅 − 𝑭𝑭 − 𝜹𝜹
+ �𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎
− 𝑫𝑫𝑤𝑤𝐽𝐽𝑤𝑤𝑫𝑫𝑤𝑤

T �𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃
× 𝐑𝐑 𝝎𝝎𝒐𝒐𝒐𝒐�

+ (𝛘𝛘𝟏𝟏
+ 𝛘𝛘𝟐𝟐 𝒔𝒔𝒎̇𝒎) �

1
2

(𝒒𝒒× + 𝑞𝑞0𝐈𝐈𝟑𝟑)𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃

− 𝒒̇𝒒𝒅𝒅�� −
1
𝑐𝑐1
𝐻𝐻� 𝐻𝐻�̇ 

 
در رابطـه  )17(و  )16(هاي قـانون کنتـرل گـذاري رابطـهبا جاي

 شود:سازي می، این رابطه به صورت زیر ساده)26(
 

 

 

 

)27(  

𝑉𝑉1̇ =
1
2
𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭̇𝐭 𝑺𝑺 + 𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭𝐭  ��𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎

− 𝐃𝐃𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝐃𝐃𝒘𝒘
𝐓𝐓�−1�−𝜌𝜌1𝑺𝑺

− 𝜌𝜌2𝐻𝐻�𝜙𝜙|𝑺𝑺|𝛼𝛼sig(𝑺𝑺) + 𝒅𝒅 − 𝑭𝑭

− 𝜹𝜹�� −
1
𝑐𝑐1
𝐻𝐻�  �𝐻𝐻�̇� 

 
�𝐻𝐻حال  = 𝐻𝐻 − 𝐻𝐻� شود:در رابطه فوق جایگذاري می 

 
 

 

 

)28(  

𝑉𝑉1̇ =
1
2
𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭̇𝐭 𝑺𝑺 + 𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭𝐭  ��𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎

− 𝐃𝐃𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝐃𝐃𝒘𝒘
𝐓𝐓�−1�−𝜌𝜌1𝑺𝑺

− 𝜌𝜌2𝐻𝐻�𝜙𝜙|𝑺𝑺|𝛼𝛼sig(𝑺𝑺) + 𝒅𝒅 − 𝑭𝑭

− 𝜹𝜹�� −
1
𝑐𝑐1
𝐻𝐻 𝐻𝐻�̇ +

1
𝑐𝑐1
𝐻𝐻� 𝐻𝐻�̇ 

 
 )28(در رابطـه  )18(در ادامه، قانون تطبیقی بیان شده در رابطه 

هاي لازم، رابطـه زیـر سـازيجایگزاري شده و بعد از انجـام ساده
 آید:بدست می

 



سی شتاوردهنده مغناطی گرهاي گ عمل عیب   کنترل وضعیت تطبیقی ماهواره با در نظر گرفتن 
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)29(  

𝑉𝑉1̇ =
1
2
𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭̇𝐭 𝑺𝑺 + 𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭𝐭  ��𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎

− 𝐃𝐃𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝐃𝐃𝒘𝒘
𝐓𝐓�−1�−𝜌𝜌1𝑺𝑺

− 𝜌𝜌2𝐻𝐻�𝜙𝜙|𝑺𝑺|𝛼𝛼sig(𝑺𝑺) + 𝒅𝒅 − 𝑭𝑭
− 𝜹𝜹��

−
1
𝑐𝑐1
𝐻𝐻 �𝑐𝑐1𝜙𝜙‖𝑺𝑺‖𝛼𝛼+1 − 𝑐𝑐2𝐻𝐻��

+
1
𝑐𝑐1
𝐻𝐻� �𝑐𝑐1𝜙𝜙‖𝑺𝑺‖𝛼𝛼+1 − 𝑐𝑐2𝐻𝐻�� 

 
 سازي رابطه فوق، داریم:با ساده

 
 

 

 

 

 

)30(  

𝑉𝑉1̇ =
1
2
𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭̇𝐭 𝑺𝑺 + 𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭𝐭  ��𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎

− 𝐃𝐃𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝐃𝐃𝒘𝒘
𝐓𝐓�−1�−𝜌𝜌1𝑺𝑺

− 𝜌𝜌2𝐻𝐻�𝜙𝜙|𝑺𝑺|𝛼𝛼sig(𝑺𝑺) + 𝒅𝒅 − 𝑭𝑭
− 𝜹𝜹�� − 𝐻𝐻𝐻𝐻‖𝑺𝑺‖𝛼𝛼+1

+
𝑐𝑐2
𝑐𝑐1
𝐻𝐻 𝐻𝐻�  + 𝐻𝐻� 𝜙𝜙‖𝑺𝑺‖𝛼𝛼+1

−
𝑐𝑐2
𝑐𝑐1
𝐻𝐻�2 

 
 شود:هاي معلوم جدا میهاي نامعینی از عبارتعبارتحال 

 
 

 

 

 

 

)31(  

𝑉𝑉1̇ = −𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭𝐭 �𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎 − 𝐃𝐃𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝐃𝐃𝒘𝒘
𝐓𝐓�−1 �𝜌𝜌1𝑺𝑺

+ 𝜌𝜌2𝐻𝐻�𝜙𝜙|𝑺𝑺|𝛼𝛼sig(𝑺𝑺)�
−  𝐻𝐻𝐻𝐻‖𝑺𝑺‖𝛼𝛼+1
+ 𝐻𝐻� 𝜙𝜙‖𝑺𝑺‖𝛼𝛼+1

+
𝑐𝑐2
𝑐𝑐1
�𝐻𝐻 − 𝐻𝐻�� 𝐻𝐻� +

1
2
𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭̇𝐭 𝑺𝑺

+ 𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭𝐭�𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎
− 𝐃𝐃𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝐃𝐃𝒘𝒘

𝐓𝐓�−1(𝒅𝒅 − 𝑭𝑭 − 𝜹𝜹) 

 
برابر اسـت و حد بالاي آن به ترتیب هاي نامعینی که در آن عبارت

 با:
 

𝑴𝑴 =
1
2
𝑱𝑱𝒕̇𝒕 𝑺𝑺 + 𝑱𝑱𝒕𝒕�𝑱𝑱𝒔𝒔𝟎𝟎 − 𝑫𝑫𝒘𝒘𝐽𝐽𝑤𝑤𝑫𝑫𝒘𝒘

𝑻𝑻 �−1(𝒅𝒅 − 𝑭𝑭 − 𝜹𝜹) 

‖𝑴𝑴‖ ≤ 𝐻𝐻 𝜙𝜙 
 

را   )31(توان رابطه هاي نامعینی، میبا در نظر گرفتن حد بالاي عبارت 
 به صورت زیر نوشت: 

 

 

 

)32(  

𝑉𝑉1̇ ≤ −𝐽𝐽𝑛𝑛𝜌𝜌1𝑺𝑺T𝑺𝑺 − 𝐽𝐽𝑛𝑛𝜌𝜌2𝑺𝑺T𝐻𝐻�𝜙𝜙|𝑺𝑺|𝛼𝛼sig(𝑺𝑺)
−  𝐻𝐻𝐻𝐻‖𝑺𝑺‖𝛼𝛼+1
+ 𝐻𝐻� 𝜙𝜙‖𝑺𝑺‖𝛼𝛼+1

+
𝑐𝑐2
𝑐𝑐1
�𝐻𝐻 − 𝐻𝐻�� 𝐻𝐻�

+ ‖𝑺𝑺‖ 𝐻𝐻𝐻𝐻   
 

)33(  

𝑉𝑉1̇ ≤ −𝐽𝐽𝑛𝑛𝜌𝜌1𝑺𝑺T𝑺𝑺 − (𝐽𝐽𝑛𝑛𝜌𝜌2 − 1)𝐻𝐻�𝜙𝜙‖𝑺𝑺‖𝛼𝛼+1
+  𝐻𝐻𝐻𝐻‖𝑺𝑺‖(1 − ‖𝑺𝑺‖𝛼𝛼)
+
𝑐𝑐2
𝑐𝑐1
�𝐻𝐻 − 𝐻𝐻�� 𝐻𝐻�   

 

𝑱𝑱𝒏𝒏که در آن،  = �𝐉𝐉𝐭𝐭 �𝐉𝐉𝐬𝐬𝟎𝟎 − 𝐃𝐃𝒘𝒘𝑱𝑱𝒘𝒘𝐃𝐃𝒘𝒘
𝐓𝐓�−𝟏𝟏�    است. با توجه به

𝛌𝛌𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦(𝐉𝐉𝐭𝐭)‖𝒙𝒙‖𝟐𝟐فرض   ≤ 𝒙𝒙𝐓𝐓𝐉𝐉𝐭𝐭 𝒙𝒙 ≤ 𝛌𝛌𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦𝐦(𝐉𝐉𝐭𝐭)‖𝒙𝒙‖𝟐𝟐  را    )33(، رابطه
 توان به صورت زیر بازنویسی کرد: می

 

 

 

 

)34(  

𝑉𝑉1̇
≤ −

2𝐽𝐽𝑛𝑛𝜌𝜌1
λmax(𝐉𝐉𝐭𝐭)

�
1
2
𝑺𝑺𝑇𝑇𝐉𝐉𝐭𝐭𝑺𝑺�

− (𝐽𝐽𝑛𝑛𝜌𝜌2 − 1)𝐻𝐻�𝜙𝜙 �
2

λmax(𝐉𝐉𝐭𝐭)
�
𝛼𝛼+1
2
�

1
2
𝑺𝑺T𝐉𝐉𝐭𝐭𝑺𝑺�

𝛼𝛼+1
2

+ 𝑅𝑅  

 

𝑹𝑹که در آن،  =  𝑯𝑯𝑯𝑯‖𝑺𝑺‖(𝟏𝟏 − ‖𝑺𝑺‖𝜶𝜶) + 𝒄𝒄𝟐𝟐
𝒄𝒄𝟏𝟏
�𝑯𝑯 −𝑯𝑯�� 𝑯𝑯� . اگر   

𝜻𝜻فرض شود که  = 𝟏𝟏
𝟐𝟐𝒄𝒄𝟏𝟏

𝑯𝑯�𝟐𝟐توان رابطه فوق را به صورت زیر  ، می
 نوشت: 

 

 

 

)35(  

𝑉𝑉1̇ ≤ −
2𝐽𝐽𝑛𝑛𝜌𝜌1
λmax(𝐉𝐉𝐭𝐭)

(𝑉𝑉1 − 𝜁𝜁)

− (𝐽𝐽𝑛𝑛𝜌𝜌2

− 1)𝐻𝐻�𝜙𝜙 �
2

λmax(𝐉𝐉𝐭𝐭)
�
𝛼𝛼+1
2

(𝑉𝑉1

− 𝜁𝜁)
𝛼𝛼+1
2 + 𝑅𝑅  



ق،  ویلس ق،  نرگس محمدزاده صدی سینطالبی مطل شتی،  ح  شاملی  محرمو محرمیسهند به

 

  

 /1403اول، بهار و تابستان  ، شمارهچهارمسال  –دوفصلنامه علوم، فناوري و کاربردهاي فضایی  32

 
 

 
 

)36 (  

𝑉𝑉1̇ ≤ −
2𝐽𝐽𝑛𝑛𝜌𝜌1
λmax(𝐉𝐉𝐭𝐭)

�1 −
𝜁𝜁
𝑉𝑉1
�𝑉𝑉1

− (𝐽𝐽𝑛𝑛𝜌𝜌2

− 1)𝐻𝐻�𝜙𝜙 �
2

λmax(𝐉𝐉𝐭𝐭)
�
𝛼𝛼+1
2
�1

−
𝜁𝜁
𝑉𝑉1
�
𝛼𝛼+1
2
𝑉𝑉1

𝛼𝛼+1
2 + 𝑅𝑅  

 

𝑽𝑽𝟏𝟏، واضح است که )22(با توجه به تعریف تابع لیاپانوف در رابطه  >

𝜻𝜻 ،؛ درنتیجه𝜻𝜻
𝑽𝑽𝟏𝟏

< �و     𝟏𝟏 𝜻𝜻
𝑽𝑽𝟏𝟏
�
𝜶𝜶+𝟏𝟏
𝟐𝟐 < 𝟏𝟏  . 

 در نهایت، داریم: 

 

)37(  𝑉𝑉1̇ ≤ −�𝜉𝜉1 −
𝑅𝑅
𝑉𝑉1
�𝑉𝑉1 − 𝜉𝜉2𝑉𝑉1

𝛼𝛼+1
2   

 

𝝃𝝃𝟏𝟏که در آن،  = 𝟐𝟐𝑱𝑱𝒏𝒏𝝆𝝆𝟏𝟏
𝝀𝝀𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎(𝐉𝐉𝐭𝐭)

�𝟏𝟏 − 𝜻𝜻
𝑽𝑽𝟏𝟏
𝝃𝝃𝟐𝟐و    � = (𝑱𝑱𝒏𝒏𝝆𝝆𝟐𝟐 −

𝟏𝟏)𝑯𝑯�𝝓𝝓� 𝟐𝟐
𝝀𝝀𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎𝒎(𝐉𝐉𝐭𝐭)

�
𝜶𝜶+𝟏𝟏
𝟐𝟐 �𝟏𝟏 − 𝜻𝜻

𝑽𝑽𝟏𝟏
�
𝜶𝜶+𝟏𝟏
𝝆𝝆𝟏𝟏. اگر 𝟐𝟐 > 𝟎𝟎 ،𝝆𝝆𝟐𝟐 > 𝟏𝟏

𝑱𝑱𝒏𝒏
و   

𝝃𝝃𝟏𝟏 > 𝑹𝑹
𝑽𝑽𝟏𝟏

𝜷𝜷𝟏𝟏برقرار بوده و  1باشد؛ بنابراین، لم    = 𝝃𝝃𝟏𝟏 −
𝑹𝑹
𝑽𝑽𝟏𝟏

   ،𝜷𝜷𝟐𝟐 =

𝝃𝝃𝟐𝟐   و𝜸𝜸 = 𝜶𝜶+𝟏𝟏
𝟐𝟐

است. طبق این لم، زمان همگرایی متغیر سطح لغزش    
 بل محاسبه است: نیز با استفاده از رابطه زیر قا

 

𝑇𝑇𝑠𝑠1

≤
1

�𝜉𝜉1 −
𝑅𝑅
𝑉𝑉1
� �1 − 𝛼𝛼 + 1

2 �
 ln�

�𝜉𝜉1 −
𝑅𝑅
𝑉𝑉1
�𝑉𝑉�1−

𝛼𝛼+1
2 �(𝑆𝑆0) + 𝜉𝜉2

𝜉𝜉2
� 

)38( 

 

 :  2مرحله 
توان ثابت کرد که بیان شده است، می ]18[مشابه آنچه در مقاله 

بردار متغیر وضعیت در زمان محـدود بـه مقـادیر مطلـوب خـود 
 شود.  همگرا می

 

 

 

)39(  

𝑇𝑇𝑠𝑠2 ≤
1

𝛘𝛘𝟏𝟏‖𝒒𝒒× + 𝑞𝑞0𝐈𝐈𝟑𝟑‖ �1 − 𝑟𝑟 + 1
2 �

∙   

ln�
𝛘𝛘𝟏𝟏‖𝒒𝒒× + 𝑞𝑞0𝐈𝐈𝟑𝟑‖𝑉𝑉

�1−𝛼𝛼+12 ��𝒒𝒒𝑒𝑒(𝑇𝑇𝑠𝑠1)� + 𝐺𝐺
𝐺𝐺 � 

 
 به صورت زیر است:  𝑮𝑮که درآن،  

 

𝐺𝐺 =
1
2
‖𝒒𝒒× + 𝑞𝑞0𝐈𝐈𝟑𝟑‖ �𝛘𝛘𝟐𝟐 −

𝑒𝑒𝑠𝑠𝑠𝑠
|𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒|𝑟𝑟sig(𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒)

+
𝒒̇𝒒𝑑𝑑

|𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒|𝑟𝑟sig(𝑞𝑞𝑒𝑒𝑒𝑒)
� 

 
 کل زمان همگرایی متغیرهاي وضعیت نیز برابر است با: 

𝑻𝑻𝒔𝒔 = 𝑻𝑻𝒔𝒔𝟏𝟏 + 𝑻𝑻𝒔𝒔𝟐𝟐        
▀ 

 

 سازي نتایج شبیه -۳
سازي به منظـور بررسـی عملکـرد در این بخش، نتایج شبیه

ــاي  ــا عملگره ــی ب ــاهواره مکعب ــک م ــراي ی روش پیشــنهادي ب
گشتاورهنده مغناطیسی بیان شده است. اثربخشـی روش مـذکور 
در حضور عیب عملگرها، اغتشاشات خارجی و نـامعینی مـاتریس 

ینی اینرسی مورد بررسی قرار گرفته است. ماتریس اینرسی و نامع
 :]30[ماتریس اینرسی به صورت زیر است 

 
)40(  𝐉𝐉𝐬𝐬𝐬𝐬 = �

0.0775 0.0002 0.0005
0.0002 0.1067 −0.0002
0.0005 −0.0002 0.0389

� 
 

)41(  ∆𝐉𝐉𝐬𝐬 = 0.1 𝐉𝐉𝐬𝐬𝐬𝐬 

 
مـاهواره همانطور که پیشتر اشـاره شـد، عملگرهـاي اصـلی 

مکعبی سه گشتاوردهنده مغناطیسی انتخاب شده که هـر کـدام 
اند. به منظور افزایش دقت در محورهاي اصلی ماهواره قرار گرفته

العملـی بـه عنـوان افزونگـی در نظـر ردیابی نیز یک چـرخ عکس
 گرفته شده است که بردار توزیع این عملگر به صورت زیر است.
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)42(  𝑫𝑫𝒘𝒘 = [0 1 0]T 

 

 ]8[عملکرد روش پیشنهادي با عملکرد روش بیان شـده در 
 هیاول ریمقادسازي و مقایسه شده است. تحت شرایط مشابه شبیه

ه مـاهوارهـاي وضـعیت ي، زوایاي اویلـر و چهارگاناهیسرعت زاو
صفر در نظر گرفته شده است. پارامترهاي طراحـی روش کنتـرل 

 ) بیان شده اسـت. ایـن پارامترهـا بـا در نظرگـرفتن1جدول (در 
هاي طراحــی و بــا اســتفاده از روش گرادیــان نزولــی محــدودیت

) بیان 2جدول (اند. مشخصات عملگرهاي ماهواره در انتخاب شده
 شده است. مشخصات مداري نیز در 

 
 
 

 

. بـا توجـه بـه پارامترهـاي ]30[) بیان شده اسـت 3جدول (

ــاهواره،  ــداري مـ ــدارمـ ــانس دوران مـ 𝜔𝜔𝑜𝑜يفرکـ = �𝐺𝐺 𝑀𝑀𝑒𝑒
𝑅𝑅3

=

4.14 ×  10−4 [rad/sec]  آیـد کـه در آن، بدست می𝐺𝐺  ثابـت
نیز فاصـله مـاهواره از مرکـز زمـین  𝑅𝑅جرم زمین و  𝑀𝑀𝑒𝑒گرانشی، 

 است. 
 

 

 پارامترهاي طراحیمقادیر عددي ): 1جدول (
 
 

 پارامترهاي متغیر سطح لغزش

χ1 = 3 𝐈𝐈𝟑𝟑 
χ2 = 0.1𝐈𝐈𝟑𝟑 
𝜀𝜀 = 0.002 
𝑟𝑟 = 0.6 
𝛾𝛾1 = 3 
𝛾𝛾2 = 0.8 

 
 

 پارامترهاي قانون کنترل
 

ρ1 = 0.001 
ρ2 = 3.32 
α = 0.5 
c1 = 10 
c2 = 0.003 
H�0 = 0.0007 

 

مشخصات عملگرهاي ماهواره ): 2جدول (  
مغناطیسی گشتاوردهنده حداکثر ممان 

 مغناطیسی

2A.m  2 /0 

 .m N.m  1 العملیحداکثر گشتاور چرخ عکس

اي قابل ذخیره چرخ حداکثر حرکت زاویه
 العملیعکس

82 /10  N.m.sec 

  kg.m2 0/000019 العملیممان اینرسی چرخ عکس

 
 
 

 
 

 پارامترهاي مداري ماهواره ): 3جدول (
 درجه  67/ 6 زاویه میل

 کیلومتر 6905/ 6 ارتفاع اوج
 کیلومتر 6836/ 8 ارتفاع حضیض 
 0/ 005 خروج از مرکز

 درجه 80 طول گره صعودي
 درجه 0 آرگوکان اوج 

 درجه 0 آنومالی حقیقی

 
مسیر مطلوب و اغتشاشات خارجی نیز به صورت زیر انتخاب 

  :]18[شده است 
 

 
 

)43(  𝒒𝒒𝒅𝒅 = 0.142

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡√3

3
sin(𝜔𝜔0𝑡𝑡)

√6
6

sin(𝜔𝜔0𝑡𝑡)

1
2

sin(𝜔𝜔0𝑡𝑡) ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

 

)44(  

𝒅𝒅(𝒕𝒕)

= 10−7 �
3cos(10𝜔𝜔0𝑡𝑡) + sin(3𝜔𝜔0𝑡𝑡) − 1

−1.5sin(2𝜔𝜔0𝑡𝑡) + 3cos(5𝜔𝜔0𝑡𝑡) + 2
3sin(10𝜔𝜔0𝑡𝑡) − 8sin(4𝜔𝜔0𝑡𝑡) + 1

� [N. m. ] 

 
عیـــب عملگرهـــاي گشـــتاوردهنده مغناطیســـی و چـــرخ 

 العملی به صورت زیر فرض شده است: عکس
 

)45(   𝐄𝐄𝒎𝒎 = �
𝐈𝐈𝟑𝟑 𝑡𝑡 < 100 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠

diag(0.9 0.7 0.6) 𝑡𝑡 ≥ 100 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 
 

)46 (  𝐄𝐄𝒘𝒘 = � 𝟏𝟏 𝑡𝑡 < 100 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠
 0.4 + 0.2 rand(1) 𝑡𝑡 ≥ 100 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 

 
اي مـاهواره روش هاي زاویـههاي وضعیت و سرعتچهارگان

شـکل به ترتیب در  ]8[کنترلی پیشنهادي و روش بیان شده در 
مشـاهده  1شـکل اند. بـا توجـه بـه نشان داده شـده 2شکل و  1

ــه روش شــود کــه خطــاي چهارگانمی هــاي وضــعیت نســبت ب
ــه اســت.  (AMNFTSMC) ]8[پیشــنهاد شــده در  کــاهش یافت



ق،  ویلس ق،  نرگس محمدزاده صدی سینطالبی مطل شتی،  ح  شاملی  محرمو محرمیسهند به
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نیز همـوار شـده اسـت کـه  ماهواره ياهیزاو يهاسرعتتغییرات 
شـود باعـث می ماهواره ياهیزاو يهاسرعتهموار شدن تغییرات 

 لرزش ماهواره حین انجام ماموریت حذف شود.

 
 هاي وضعیتچهارگان: 1شکل 

 
هاي هاي مغناطیسی تولید شده توسـط گشـتاوردهندهممان

نشان داده شـده اسـت. بـا توجـه بـه  3 شکلمغناطیسی نیز در 
ینگ در روش پیشـنهادي شود که چترشکل مذکور، مشاهده می

حذف شده است و در هر دو روش ممان مغناطیسی در حد مجاز 
العملی نیز عملگر قرار دارد. گشتاور تولید شده توسط چرخ عکس

نشان داده شـده اسـت. بـا توجـه بـه شـکل مـذکور،  4 شکلدر 
شود که تغییري در گشتاور تولید شده توسـط چـرخ مشاهده می

 العملی رخ نداده است.عکس

 

 اي ماهواره مکعبیهاي زاویه : سرعت2شکل 

 

 

 هاي مغناطیسی: ممان مغناطیسی تولید شده توسط گشتاوردهنده3 شکل
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 العملی: گشتاور تولید شده توسط عملگر چرخ عکس4 شکل

 

به منظور بررسی بیشتر عملکرد روش پیشنهادي، معیارهاي 
   ارزیابی عملکرد زیر مورد استفاده قرار گرفته است:

 

)47(  𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅 = �� ‖𝒒𝒒𝑒𝑒‖2 𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑇𝑇𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚

0
 

 

)48(  𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 = � 𝑡𝑡 𝒒𝒒𝑒𝑒2 𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑇𝑇𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚

0
                 𝑖𝑖 = 𝑥𝑥. 𝑦𝑦. 𝑧𝑧 

 

)49(  𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 = � �
𝑑𝑑𝑚𝑚𝑖𝑖

𝑑𝑑𝑑𝑑
�  𝑑𝑑𝑑𝑑

𝑇𝑇𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚

0
             𝑖𝑖 = 𝑥𝑥. 𝑦𝑦. 𝑧𝑧 

 
)50(  𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼𝝎𝝎𝑒𝑒 = �  �

𝑑𝑑𝝎𝝎𝑒𝑒

𝑑𝑑𝑑𝑑
�  𝑑𝑑𝑑𝑑

𝑇𝑇𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚

0
         𝑖𝑖 = 𝑥𝑥. 𝑦𝑦. 𝑧𝑧 

 
معیــار  RMSE1ســازي، کــل زمــان شبیه 𝑇𝑇𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚کــه در آنهــا، 

انتگـرال مربـع  ITSE2ارزیابی میـزان خطـاي ردیـابی وضـعیت، 
انتگــرال  IADM3شــده بــا زمــان، خطــاي ردیــابی وضــعیت وزن

 𝝎𝝎𝑒𝑒IAD4قدرمطلق آهنگ تغییرات ممان دوقطبی مغناطیسـی و 

اي اسـت.  انتگرال قدرمطلق آهنگ تغییرات خطاي سرعت زاویـه
اه درصد بهبـود هـر نتایج بدست آمده توسط این معیارها به همر

 
1 Root Mean Square Error  
2 Integral of Time-weighted Square Error  
3 Integral of Absolute Derivative of Magnetic dipole moment  
4   Integral of Absolute Derivative 𝝎𝝎𝑒𝑒  

) نشان داده شده است. با توجه به نتایج 4جدول (یک از آنها، در 
شـود کـه خطـاي ردیـابی بـه صـورت این جـدول، مشـاهده می

ممـان چشمگیري کاهش یافته است؛ همچنین، آهنگ تغییـرات 
ی سـ یمغناط يهاشـده توسـط گشـتاوردهنده دیـ تول یسیمغناط

ا کرده است که دلیل این امر حـذف پدیـده چترینـگ کاهش پید
اي در روش پیشنهادي است. بعلاوه، آهنگ تغییرات سرعت زاویه

کاهش یافته است  %30ماهواره مورد نظر نیز در روش پیشنهادي 
   که بیانگر کاهش لرزش ماهواره است.

 

هاي عملکرد براي روش کنترل پیشنهادي ): نتایج حاصل از شاخص4جدول (
 ]8[و روش بیان شده در 

IADW IADM ITSE RMSE  

 کنترل پیشنهادي 1/ 839 0/ 99 43/ 1 1/ 3017

8522 /1 6 /48 52 /1  714 /5  AMNFTSMC 
پیشنهاد شده در 

]8[ 
 درصد بهبود 73% 35% 11% 30%

 

روش محدوده خطاي ماندگار ردیابی وضعیت ماهواره توسط 
) نشان 5جدول (در  ]8[شده در  انیو روش ب يشنهادیکنترل پ 

شود داده شده است. با توجه به نتایج بدست آمده، مشاهده می
  که باند خطاي ردیابی بطور چشمگیري کاهش یافته است.

 
روش کنترل  يماهواره برا تیوضع یابیماندگار رد يمحدوده خطا): 5جدول (

 ]8[ر شده د انیو روش ب يشنهادیپ

درصد 
 بهبود 

AMNFTSMC 
 ]8[پیشنهاد شده در 

  کنترل پیشنهادي

75% 

47% 

79% 

|𝑞𝑞𝑒𝑒1| < 2.03 × 10−4 

|𝑞𝑞𝑒𝑒2| < 3.02 × 10−5 

|𝑞𝑞𝑒𝑒3| < 2.13 × 10−4 

|𝑞𝑞𝑒𝑒1| < 0.5 × 10−4 

|𝑞𝑞𝑒𝑒2| < 1.59 × 10−5 

|𝑞𝑞𝑒𝑒3| < 0.45 × 10−4 

محدوده  
خطاي 
ماندگار 
ردیابی 
وضعیت 
 ماهواره 
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 نتیجه  -۴
با اسـتفاده از  بیع  ریپذتحمل یقیکنترل تطبدر این مقاله، 

 تیوضـع یابیـ رد يبـراشده روش مد لغزشی نهایی سریع اصلاح
 کیـ و  یسـ یبا سه عملگـر گشـتاوردهنده مغناط یماهواره مکعب
ه است. قـوانین تطبیقـی طراحـی شد یطراح یالعملچرخ عکس
بر تخمین حد بالاي عبارات نامعینی، اثـرات نـامطلوب شده علاوه

این عبارتها را نیز کـاهش داده و باعـث بهبـود عملکـرد سیسـتم 
ش شود. از سوي دیگر، استفاده از ضریبی از متغیر سـطح لغـزمی

در بخش رساننده قانون کنترل، باعث حذف پدیده چترینگ شده 
 یسـ یممان مغناطاست. حذف پدیده چترینگ باعث هموار شدن 

ی شـده اسـت. بـه سیمغناط يهاشده توسط گشتاوردهنده دیتول
اي مـاهواره هاي زاویـهدلیل هموار شدن سیگنال کنترلی، سرعت

ماهواره و همـوار  هاي ناگهانینیز هموار شده و باعث حذف لرزش
زمـان  یـیهمگراشدن تغییرات وضعیت آن شـده اسـت. بعـلاوه، 

 تیوضـع يرهـایمتغ متغیرهاي سطح لغزش و همچنـین محدود
و در حضور عیب  افتهیتوسعه اپانوفیروش لماهواره با استفاده از 

عملگرها، اغتشاشات خارجی و نامعینی ماتریس اینرسی به اثبات 
سازي نیز بیانگر این است که متغیرهاي رسیده است. نتایج شبیه

وضعیت در زمان محدودي به مقادیر مطلوب خود همگرا شـده و 
دقت ردیابی وضعیت نیز نسـبت بـه روش مشـابه افـزایش یافتـه 

هاي مغناطیسی و هاي گشتاوردهندهبراین، محدودیتاست. علاوه
العملـی العملی و همچنین مدل دینامیکی چرخ عکسچرخ عکس

سازي در نظر گرفته شده است تا نتایج با درنظر گـرفتن هدر شبی
 هاي واقعی سیستم به دست آید.محدودیت

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 فهرست علائم اختصاري

𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 
در دستگاه مختصات بدنه نسبت اي ماهواره بردار سرعت زاویه

  [rad/sec]ي به دستگاه مختصات مدار

𝝎𝝎𝒃𝒃𝒃𝒃 
در دستگاه مختصات بدنه نسبت  ماهواره اي بردار سرعت زاویه

  [rad/sec]ی نرسیبه دستگاه مختصات ا
𝑞𝑞0 هاي وضعیتبخش اسکالر چهارگان 
𝒒𝒒  هاي وضعیتبخش برداري چهارگان 
𝐉𝐉𝐬𝐬  2 [ماتریس اینرسی ماهواره[kg.m 
𝜴𝜴𝒘𝒘 العملیهاي عکساي چرخبردار سرعت زاویه [rad/sec]  
𝐉𝐉𝒘𝒘 2[العملی هاي عکسماتریس اینرسی چرخ[kg.m 
𝐃𝐃𝒘𝒘 العملیعکسماتریس توزیع عملگرهاي چرخ 
𝐄𝐄𝒘𝒘 العملیعیب کاهش اثربخشی چرخ عکس 
𝐄𝐄𝒎𝒎  هاي مغناطیسی ماتریس عیب کاهش اثربخشی گشتاوردهنده 

𝒎𝒎 
  يشده توسط عملگرها دیتول یسیبردار ممان مغناط

 ی سیگشتاوردهنده مغناط
𝑻𝑻𝒘𝒘  العملیر چرخ عکسشده توسط عملگ دیتولگشتاور 
𝒖𝒖  بردار گشتاور تولیدي توسط عملگرها[N.m.] 
𝒅𝒅 بردار اغتشاشات خارجی[N.m.]  
𝐑𝐑 دوران  سیماتر 
𝝎𝝎𝒐𝒐 يدوران مدار  ياهیفرکانس زاو  [rad/sec]  
𝒃𝒃𝒐𝒐𝒐𝒐𝒐𝒐 نیزم یسیمغناط دانیبردار م 
𝜶𝜶 ییایآرگومان عرض جغراف 
𝒊𝒊 لیم هیزاو 
𝝁𝝁𝑒𝑒 یسیمغناط یشدت دو قطب 
r نیفاصله از مرکز زم 
𝑺𝑺 بردار متغیر سطح لغزش 
𝑉𝑉1  تابع لیاپانوف 
𝑇𝑇𝑠𝑠  زمان همگرایی متغیرهاي وضعیت[sec] 
𝐻𝐻� یقیپارامتر تطب 
𝒒𝒒𝑑𝑑  هاي وضعیت مطلوببخش برداري چهارگان 
𝒒𝒒𝑒𝑒 هاي وضعیت بخش برداري خطاي چهارگان 
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