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 Deployable solar arrays serve as the primary power source for many 

remote-sensing satellites. These arrays, characterized by their long, wide, 

and thin structure, exhibit significant flexibility, posing challenges to 

satellite attitude control. Remote sensing missions require rapid 

maneuvers to capture images within strict time constraints, yet such 

maneuvers induce oscillations in the deployable solar arrays, degrading 

image quality. This study presents an advanced attitude control strategy to 

mitigate the uncertainties introduced by solar array vibrations. An adaptive 

robust attitude controller is implemented to address model uncertainties 

and environmental disturbances. While the adaptive robust control method 

effectively manages attitude maneuvers with slew rates below 1 deg/s, 

high-frequency vibration amplitudes increase during rapid attitude 

adjustments. A dual-control approach is introduced to counteract this 

effect, integrating an adaptive robust attitude controller with an input 

shaping technique for vibration suppression. Simulation results confirm 

that the proposed control strategy enhances pointing accuracy, stability, 

and vibration attenuation, improving imaging performance in dynamic 

operational scenarios. 
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 د  رپذ ف انعط  هم ه ا  ک مق    تطبیق    ک هش ا تع ش ت  ت ی ضع لک تر

 تص  ربردا   م ن   

   3مرتضی طایفی و ،    2، مهران میرشمس*1محمد ضرورتی

 رانیتهران، ا ،یطوس نیرالدیخواجه نص  یهوافضا، دانشگاه صنعت  یدانشکده مهندس ،دکتری-1
 رانیتهران، ا ،یطوس نیرالدیخواجه نص  یهوافضا، دانشگاه صنعت یدانشکده مهندس  ،دانشیار-2
 رانیتهران، ا  ،یطوس نیرالدیخواجه نص  یهوافضا، دانشگاه صنعت  یدانشکده مهندس ،اریاستاد-3
 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1403 دی  30دریافت 
 1403 بهمن  11بازنگری 
 1403 اسفند 12پذیرش 

 1403 اسفند 26انتشار اولین 
 

 های كلیدی:  واژه 

 ریپذماهواره انعطاف
   سریع  رمانو

  یقیبطت مقاوم
   کاهش ارتعاشات

 یودرو هی د شکل

بازشونده استفاده    یدیخورش  هایاز آرایه   یالکتریک  یانرژ  نیمنظور تأمسنجش از راه دور، به   یهادر ماهواره  
آرایه شودیم م  یدارا  یدیخورش  های.  کم  و ضخامت  زیاد  عرض  و  آراباشندی طول  لذا    ی دیخورش  یهاه ی. 

وجود ماهواره به   تیکنترل وضع  یرارا ب  هاییی دشوار  یدیخورش  یهاهیآرا  یریپذهستند. انعطاف  ریپذانعطاف 
با حجم    یربرداریتصو  رینظ  یسنجش از راه دور، الزامات   تیبا مأمور  ییهاماهواره   ی. از طرف دیگر، براآوردیم

. شودیم  فیتعر  یربرداریمد تصو  یزمان  تیاز اهداف موردنظر و محدود  یربرداریمنظور تصومانور به   تیزیاد، قابل
  ی د یخورش  هایآرایه   شودیکه باعث م   باشدی م  تیبه مانور سریع وضع  از یاین ملزومات، ن  نمنظور برآورده نمودبه

و ک نماید  ارتعاش  این مقاله کنترلتصاویر گرفته  تیفیبازشونده  یابد. در    ی طراح  یتیکننده وضعشده کاهش 
وجود آمده است  ه ب  یدیخورش  هایآرایه   پذیریانعطاف   لی که در مدل به دل  ییهاتقطعیکه بر عدم   گرددیم

و حضور اغتشاشات    ریپذموجود در مدل ماهواره انعطاف  ییهاتقطعی  عدم. در این راستا، با توجه به دیفائق آ
وضع  ،یخارج کنترل  روش  تطب  تیاز  م  یقیمقاوم  وضعشودی استفاده  کنترل  روش  تطب  تی.  در    یقیمقاوم 

دامنه    ت،یسریع وضع  یدارد. اما در مانورها  یعملکرد خوب  هیدرجه بر ثان  کیبا نرخ دوران کمتر از    ییمانورها
  ی مضاعف برا   ی. لذا در ادامه، یک روش کنترلیابدی افزایش م  تریج  ایماهواره    یاه یزاو   ینوسانات فرکانس بالا

مقاوم   تیجهت کاهش ارتعاشات، کنترل وضع  یشنهادی. در واقع روش کنترل پشودی کاهش ارتعاشات ارائه م
ت  یمبتن  یقیتطب شبباشدیم  یورود  یدهشکل   کیکنبر  نتایج  م  سازیه ی.  کنترل    دهدینشان  روش  که 

وضع  ،یشنهادیپ مانور سریع  نشانه   ت،یدر  پایدار  رویدقت  ملاحظه   طور بهرا    روینشانه   ی و  بهبود    ایقابل 
 در کاهش ارتعاشات دارد.  یو عملکرد خوب دهدیم
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 / 80 ی ف ی طا   ی ، و مرتض رشمس ی ، مهران م ی محمد ضرورت 
 علوم و فناوری فضایی 

   1 شمارة،  18، دورة 1404سال 

 و اختصارات   علائم

 𝐽 اینرسی کل سازه ماتریس 
 𝐽𝑚𝑏 بدنه اصلیاینرسی  ماتریس 

 𝜔 ایسرعت زاویه 
 𝛿 پذیرانعطاف  و   صلب  های اثر متقابل بخش 

 𝜂 بردار مختصات مودال
 𝑢 کنترلیگشتاور  

 𝑇𝑑 جیر اغتشاشات خا 
 𝐶 ضرایب میرایی  ماتریس 
 𝐾 سختیضرایب    ماتریس 

 𝜔𝑛𝑖 یفرکانس طبیع 

𝜁𝑖 ضریب میرایی  

 𝑞 کواترنیون واحد
 𝑟 بردار کنترل
 𝑢𝑎 سازی مدل قانون کنترل ترم جبران

 𝑢𝑠1 یط پایدارساز خ   ک ترم فیدب 
 𝑢𝑠2 یطغیرخ   مقاوم  ک ترم فیدب 

 مقدمه

شدند و به دلیل ساخته می ک  کوچ  یهااندازه   رها درهواهگذشته، ما  رد
بود    شده   فیا تعرههرواهفضا برای این ما  رای که دای سادههتیرمأمو

ما برای  امروزه  داشتند.  کمی  الکتریکی  توان  به  دیگر ههرواهنیاز  و  ا 
مأمور  هایسیستم تپیچیده  یهاتیفضایی،  از    [1]شود  میریف  عتری 

از  ههرواهما  رد  ، دیگر  فطر سنجش  دورای  قابلیراه  مختلفی هت،  ای 
  ت، دقزولوشن بالار، گرفتن تصاویری با  بالا  تصویربرداریحجم  ر  نظی

ای ههرواهما  رد  . تی زیاد مدنظر اسرو عرض تصویربردا  بالا  1ویرنشانه
به  امروزه  توان   رمنظومرسوم  آتأمین  از  خوهایهرالکتریکی  شیدی  رای 
ریف شده نظیر  عت  الزامات  برآورده نمودن  شود. جهتمیبازشونده استفاده  

  تمحدودی  و  د نظر رچندگانه مواهداف    بردای از عکس  تجه ر  مانو  تقابلی
سریع    ر باشد. مانومی  تیعسریع وض  ر، نیاز به مانویربرداریتصو  مد  زمانی

نمایند و اش  عترشیدی بازشونده ارای خوهایهرشود آباعث می  تیعوض
 .ش یابدهتصاویر گرفته شده کا تد که کیفیسبب شو

پیاده  روطه ب و  طراحی  سیستکلی  برای   تیعوض  کنترل  مسازی 
انعطاف اجزای  با  دشوار بز  ریپذماهواره  شامل  قابل  یریگ  های 

جمله  ای  حظهملا بالااز  مرتبه  میرایی ض  ینوسان  رفتار،  مدل  ، یفعبا 

 
1. Pointing Accuracy 
2. Robustness 

مدلهااطخ تقریی  از  ناشی  ذاتی  مدل  رآو  تدسه ب   تجه   بسازی  دن 
محدود محو،  اهمترراپا  طعیتقعدم،  مرتبه  بین  زیاد  و   ارهکوپلینگ 

 . [2] باشدمی  ی بودن مدلطغیرخ
مانورهای سریع   رد  پذیرانعطاف  یهماهوار  یتکنترل وضع  رمنظوبه 

در برابر   2قوام های اریمعبا توجه به  ددیعای کنترلی متهوش روضعیت، 
پذیر،  فانعطا  ینوسانات اجزا  یهدامن   کاهشت،  و اغتشاشا  تقطعیمعد

  ی اجرا  زمانش و  وجود فراجه   عدم،  فرکانس بالا  نگ یوجود چتر  عدم
طی   رکنترل بهینه حداقل زمان د  ، [3]ر مرجع  د  .تاس  استفاده شده  مانور
بز  تیعوض  رمانو زاویه  با  و  ار سریع  شده رگ  وش  رعملکرد    .ت اس  ائه 

پذیر  ای انعطافهنظر گرفته شده برای سازه  رای دهمدداد  عکنترلی به ت
وش کنترل بهینه عصبی برای اجرای  راز  ،  [4]در مرجع  .  توابسته اس

اسرمحو  کی  رمانو شده  استفاده  کنترل وضعیم  قوا  که  ت ه   ت سیستم 
عدم  تنسب برهطیتقبه  مدل  نشدهر ای  مرجع  دت.  اس  سی  از  ،  [ 5]ر 

  راجرای مانو  ربه منظو  فی لیاپانور خروجی مبتنی بر تئو  رکنترل پسخو
پاسخ خروجی و   ر. نتایج حاصل فراجهش دت استفاده شده است  وضعی

 . دهدا نشان می رنوسانی بودن 
که این    تزشی باعث شده اس غل  مدقوام و عملکرد خوب کنترل  

 ,[7،6]  گیرد  رد توجه قرارپذیر موماهواره انعطاف  تکنترل وضی  رد  روش

مرجع  د شبکه عصبیغل  مد وش  راز  ،  [8]ر  بر  مبتنی  خودتنظیم    زشی 
ماتریس   رد  تیطعق  به عدم  تائه شده نسبروش ار.  تاستفاده شده اس

توان، با این قانون  وه بر آن میلاد و ع راینرسی ماهواره، قوام خوبی دا
فت که  یا  تخوبی دس  3ویرنشانه  یرو پایدای  ورنشانه  تکنترل به دق

عملکردزینهه این  بالای  فرکانس  نوسانات  اس  در  ،  کنترل    ت. قانون 
خ  ∞H  کنندهکنترل ماتریس  نامساوی  بر  وش  ر،  (LMI)  4طیمبتنی 
. [9]  باشداغتشاشات زیاد می  تبرای حل مسائل مهندسی تح  مؤثری

یر  غای سیستم متهامترراگر قوام و مسئله تحقق مدنظر گرفته شود و پا
کنترل داکنندهباشند  بهره  جدول  نسبری  بهتری  عملکرد  به    تای 

می  یکنندهکنترل نتایجمقاوم  می  [10]مرجع    باشد.  که  هدنشان  د 
ش همراه با جدول بهره توانایی زیادی برای کاهی مقاوم  کنندهکنترل

 رد. دیابی دقیق داراشات و عترا
مرجع  د  ت   [ 11] ر  مانوطکنترل  برای  ماهواره ر دو  ر بیقی  انی 
 رزمان اجرای مانو   ت که ائه شده اس ر اشات ا ع ت ر پذیر و توقف ا انعطاف 

بیقی مبتنی بر مدل ط وش کنترل ت ر از    [12] ر مرجع  . د تنی اس لا طو 
فاده تگ اس ر ای بز ه ه با زاویه ر وضعیت سه محو   ر مانو   ر منظو مشخصه به

  . تاس   شده 
ی صلب از کنترل مقاوم تطبیقی برای یک ماهواره  [13]در مرجع  

 مدت زمان تقریباً  رد  هجرد  10  رمانو)  سنجش از دور استفاده شده است

3. Pointing Stability 
4. Linear Matrix Inequality 



 

  

 

 

 81 /  ...   رپذی ¬ماهواره انعطاف   ک ی و کاهش ارتعاشات    ی قی مقاوم تطب  ت ی کنترل وضع 
 علوم و فناوری فضایی                              

 1شمارة  ،18دورة  ،1404 سال 

  مد لغزشی با وجود عدم   استراتژیشامل  قانون کنترل    ساختار  .ثانیه(  10
در است.  اغتشاشات خارجی های پارامتری طی مانور وضعیتی وقطعیت
امتری محدود و اغتشاشات  رای پاهتیطق  برای غلبه بر عدم  [14]مرجع  

 . نتایجتبیقی استفاده شده اسطوضعیت مقاوم ت  وش کنترلرجی، از  رخا
زینه که هد  هدنشان می  را  وی خوبیری نشانهروی و پایدارنشانه  تدق

مدت زمان    ر د  هجرد  60  ر مانو)ماهواره است    رزمان کند مانو  ، این عملکرد
 ثانیه(.  60 تقریباً

باط مختصات مودال رتپذیر و اانعطاف  هماهوار  کبا توجه به دینامی
با    1ش جیترهکه برای کا  نمودتوان استنباط  ای، میسازه و سرعت زاویه 

ال و  عش داد. کنترل ف ها کارپذیر  انعطافای  هاشات سازهعترمکانیزمی ا
  [ 15]ر مرجع د. دنباشمی این هدفایج برای ر رکاهاردو  رکنترل پیشخو

  ک مواد پیزوالکتری وال ع وش کنترل فریر از غمت روه بر کنترل ساختالاع
  . تاس  اشات نیز استفاده شدهعترو عملگر برای توقف ا  رعنوان سنسوبه 
کنترل  ت و زشی فازی برای کنترل وضعیغکنترل مد ل از [16]ر مرجع د
نیز    [18،17]  جعامردر  ت.  اشات استفاده شده اسعترا  توقفجهت    العف

ال استفاده  عپذیر ماهواره از کنترل فاشات اجزای انعطافعتر برای توقف ا
دامنهعتراکه    است  شده با  بزهاشات  نسبتاً  مانورهای  رای  از  ناشی  گ 

 . کندا متوقف میرسریع 

ال ماهواره برای میرا کردن نوسانات متناظر با ع وش کنترل ف ر 
ای ه برای فرکانس   و  بودهپذیر مؤثر  انعطاف   یه ی ساز ای بالا ه فرکانس 

ماهواره، فرمان  ر کنترل پیشخو  ر د. د ر پایین سازه، اثر بخشی خوبی ندا 
تحریمی   طح ودی مس ر و  از  تا  ارتع گردد  انعطاف ک  ماهواره  پذیر اشات 

کند  روش جلوگیری  از  یکی  شکل .  فرمانهای  شکل 2دهی  دهی ، 
وه د شکل   ک تکنی است.    3ورودی  که ر ی  است  اساس  این  بر  ودی 

می  تولید  فرمانی  ا سیگنال  که  با اش ع ت رکند  د ه ت  آمده  اجزای   روجود 
ماهواره  انعطاف  مرجع  .  [ 2]   کند می   ف حذ  را پذیر  وش ر از    ، [19] در 

و هد شکل  کا ر ی  برای  اه ودی  سازه ع ت ر ش  انعطاف ه اشات  پذیر ای 
شده  اعمال    است.   استفاده  ر با  د   ، وش این  سیستم   ر فراجهش  پاسخ 

 تحال   ر مدت زمان کمتری به مقدا   رشود و پاسخ سیستم د می   ف حذ 
ودی چند مدی ر ی و ه د وش شکل ر   از   [2] ر مرجع  سد. د ردائم خود می 

کا  ا ه برای  انعطاف ا اش ع ت ر ش  اجزای  برای ت  است.  شده  استفاده  پذیر 
سازی، ای مدل ط این مرجع به خ   ر ودی در ی و نده ه سی قوام شکل د ربر 

د شبیه ده  با  خ ر سازی  د ط صد  انجام شده   ر ا  نتایج   است   فرکانس  که 
وش طور کلی ر به   .ت ا مقاوم اسطبرابر خ   ر وش د ر د این  ه د نشان می 

ن ا محاسبات آس و  ساده   ر ی مزایایی نظیر ساختا را ودی دا ر ی و هد شکل 
پذیر نیاز است میرایی سازه انعطاف   تتنها به فرکانس و نسب و    باشد می 
 رد.ا ندا ر ال  ع وش کنترل ف ر   های چالش و  

 
1. Jitter 
2. Command Shaping 

  ی ارهمانو  رپذیر دفاعطان  یهماهوار  یتکنترل وضع ر  منظوبهاین مقاله    در
 وجود  لیدلبه   .گرددیم  استفاده  یبیوش کنترل ترکراز    یتسریع وضع

از    ی،جرخاپذیر و اغتشاشات  فاعطان  یه ماهوار  یکدینام  ردت  یطعقعدم
 ر. دشودمیاستفاده    یتکنترل وضع  رمنظوبه   یقیبطت  کنترل مقاوم  شور
-پنل  رد  ماندهیاشات باقعترا  بایستمی  تریبهبود ج  رمنظودوم به  یلههو

 هی دشکل  یاهوشراز که  ا متوقف نمودرپذیر فاعطان یدیشرخو های
و شکلاروهما  4عیتوض  تدایه  رینظی  ودرفرمان  و   ی ودرو  هیده 
اسـت    صورتنیمقاله بد  نیارائه شده در ا  هایشبخ.  گرددمیاستفاده  

ابتدا   ادامه  ارائه می   رپذیانعطاف   یماهواره  لمدکه  و در    ی طراحگردد 
-لشکادامه    است. در  آمده  لیتفصبه  شـنهادییپ  توضعی  کنندهلکنتر
شبی  دهی و  عددیهایسازه فرمان  م  ی  در  شـوندیارائه  نیز  .  نهایت 

 گیرد. می انجام ریگیهجینت

 پذیرمدل ماهواره انعطاف 

دارای یک بخش صلب پذیر که  انعطاف  یهیک نمونه ماهوار(  1شکل )
ی دهد. معادلات دینامیکنشان می  را  های خورشیدی استهمراه پنلبه 

 . [20] باشدمی( 1)  پذیر طبق رابطهیک ماهواره انعطاف

(1 ) 𝐽𝜔̇ + 𝛿𝑇𝜂̈ = −𝜔×(𝐽𝜔 + 𝛿𝑇𝜂̇) + 𝑢 + 𝑇𝑑
𝜂̈ + 𝐶𝜂̇ + 𝐾𝜂 = −𝛿𝜔̇ − 𝛿2𝑢𝑝

 

این معادلات   مجموع   اینرسی کل سازه است که  ممانماتریس    𝐽در 
پذیر  و ماتریس اینرسی بخش انعطاف  𝐽𝑚𝑏ماتریس اینرسی بدنه اصلی  

است.   یک   𝐽𝑚𝑏باشد.  می مثبت  معین  و  متقارن  سرعت    𝜔  ماتریس 
مختصات   ایزاویه دستگاه  به  نسبت  ماهواره  بدنه  مختصات  دستگاه 
 است.  یاینرس

(2 ) 𝐽 = [

𝐽11 𝐽12 𝐽13
𝐽21 𝐽22 𝐽23
𝐽31 𝐽32 𝐽33

] 

 𝛿𝑇𝛿صورت  پذیر در ماتریس اینرسی کلی به توزیع بخش انعطاف
ماتریس   و  بین بخش  𝛿است  متقابل  انعطافاثر  و  را های صلب  پذیر 

است که    کنترلیگشتاور    𝑢بردار مختصات مودال و    𝜂دهد.  نشان می
استفاده قرار تغییر وضعیت در بخش صلب مورد  ایجاد  گیرد.  می  برای 

انعطاف بخش  انعطاف  𝑢𝑝پذیر  ورودی  ورودی  اثر  ماتریس    𝛿2پذیر  و 
عبارت   𝐽𝜔است.  + 𝛿𝑇𝜂̇  زاویهبیان مومنتم  است.گر  سیستم    ای کل 

برای تغییر وضعیت بدنه اصلی دارای سه ورودی در سه محور رول، پیچ  
کند تغییری در و یاو است و نوع محرکی که این گشتاورها را تولید می

م نمیشکل  ایجاد  گشتاورهای  عادلات  بهکند.  که    صورتخارجی 
وجود    .شودمیه  نشان داد  𝑇𝑑با ورودی  شوند  اغتشاش به ماهواره وارد می

3. Input Shaping 
4. Attitude Guidance 



 
 

 

 / 82 ی ف ی طا   ی مرتض و  ،  رشمس ی ، مهران م ی محمد ضرورت 
 علوم و فناوری فضایی

  1 شمارة،  18، دورة 1404سال 

𝜔×(𝐽𝜔بخش   + 𝛿𝑇𝜂̇)  آن شدن  غیرخطی  سبب  معادلات،  ها  در 
 است.   𝜔ماتریس  1متقارن نامتوازن فرم  ×𝜔شود.  می

(3 ) 𝜔× = [

0 −𝜔𝑧 𝜔𝑦
𝜔𝑧 0 −𝜔𝑥
−𝜔𝑦 𝜔𝑥 0

] 

𝑁  ماتریس   𝐶پذیر،  در معادلات بخش انعطاف  × 𝑁    ضرایب میرایی
𝑁 ماتریس   𝐾  و  × 𝑁    باشد:( می 4صورت )سختی به ضرایب 

(4 ) 𝐶 = diag{2𝜁𝑖𝜔𝑛𝑖 , 𝑖 = 1, … , 𝑁}

𝐾 = diag{𝜔𝑛𝑖
2 , 𝑖 = 1, … , 𝑁}

 

 𝜁𝑖فرکانس طبیعی و  𝜔𝑛𝑖  شده،الاستیک در نظر گرفته  مدتعداد  𝑁 که
  زاتیتجه   مقاله  نیدر ا. با توجه به اینکه  ام هستند𝑖  مدضریب میرایی  

صورت پذیر بهانعطاف  یهدینامیک ماهوار  ،نشده  کارگیریبه   افتهیعیتوز
 باشد.( می5معادله )

(5 ) 𝐽𝜔̇ + 𝛿𝑇𝜂̈ = −𝜔×(𝐽𝜔 + 𝛿𝑇𝜂̇) + 𝑢 + 𝑇𝑑
𝜂̈ + 𝐶𝜂̇ + 𝐾𝜂 = −𝛿𝜔̇

 

صورت خلاصه معادلات  توان به بنابراین با توجه به روابط بالا، می
𝐽  پذیر را با در نظر گرفتنانعطاف  یهماهوار = 𝐽𝑚𝑏 + 𝛿

𝑇𝛿    و تعریف
جدید   𝜓متغیر  = 𝜂̇ + 𝛿𝜔   به( حالت  فضای  فرم  در  6صورت  که   )

میسازیشبیه قرار  استفاده  مورد  عددی  داد.های  نشان  این    گیرد،  در 
 ماتریس همانی است.  𝐼رابطه،  

(6 ) 

𝜔̇ = (𝐽𝑚𝑏)
−1[−𝜔×(𝐽𝑚𝑏𝜔 + 𝛿

𝑇𝜓)] +

(𝐽𝑚𝑏)
−1[𝛿𝑇(𝐶𝜓 + 𝐾𝜂 − 𝐶𝛿𝜔) + 𝑢 + 𝑇𝑑]

[
𝜂̇

𝜓̇
] = [

0 𝐼
−𝐾 −𝐶

] [
𝜂
𝜓] + [

−𝐼
𝐶
] 𝛿𝜔

 

 
 . [21] 5-هماهوار  -1 شکل

.]21[5-Intelsat .1Fig. 

 
1. Skew Symmetric Form 

 ی ق یمقاوم تطبرل كنتقانون 

به   رد با عدماین بخش  مقابله  پارامتریهقطعیتمنظور    ه ماهوار  رد  ای 
خا  پذیرانعطاف اغتشاشات  موجودرو  تطبیقی جی  مقاوم  کنترل    ارائه   ، 

ماتریس اینرسی ماهواره  ت است که  رصومکانیزم کنترل بدین شود.  می
توسط قانون کنترل اعمال    د.شوسانی میروزرر لحظه بهه  رپذیر دانعطاف

ی سیستم کنترل  رآید. علاوه بر آن پایدامی  تدسه ی مقاوم برشده، پایدا
 نمود.اثبات    فی لیاپانوری پایداربا استفاده از تئو توان را میحلقه بسته  

 ت. اس نشان داده شده( 2) شکل رقانون کنترل د یکل رساختا

 
 . یقیمقاوم تطب تی ساختار قانون کنترل وضع -2 شکل

Fig. 2. Structure of the adaptive robust control law. 

می به  استفاده  کواترنیون  از  ماهواره  وضعیت  توصیف   .شودمنظور 
پذیر سینماتیک ماهواره انعطاف ( و معادلات  7صورت ) به   𝑞کواترنیون واحد  

𝑞𝑣شوند.  ( تعریف می 8صورت ) به  ∈ ℜ
𝑞4و    3 ∈ ℜ   های ترتیب مؤلفه به

 .[ 22] برداری و اسکالر مربوط به کواترنیون واحد است 

(7 ) 𝑞 = [𝑞1, 𝑞2, 𝑞3, 𝑞4]
𝑇 = [𝑞𝑣 , 𝑞4]

𝑇

𝑞𝑣
𝑇𝑞𝑣 + 𝑞4

2 = 1
 

(8 ) 𝑞̇ = [
𝑞̇𝑣
𝑞̇4
] = 0.5 [

𝑞4𝐼3 + 𝑞𝑣
×

−𝑞𝑣
𝑇 ]𝜔 

در مسئله تعقیب وضعیت ماهواره، بردار خطای کواترنیون وضعیت 
𝑞𝑒   به( می9صورت  تعریف  آن  (  در  که  وضعیت    𝑞𝑑شود،  کواترنیون 

𝑞𝑑باشد. همچنین  مطلوب می
عملگر ضرب   ⨂و    𝑞𝑑مزدوج مختلط    ∗

 ها است. کواترنیون

(9 ) 
𝑞𝑒 = 𝑞𝑑

∗⨂𝑞 = [
𝑞𝑒𝑣
𝑞𝑒4
]

= [
𝑞𝑑4𝑞𝑣 − 𝑞4𝑞𝑑𝑣 − 𝑞𝑑𝑣

× 𝑞𝑣
𝑞𝑑4𝑞4 + 𝑞𝑑𝑣

𝑇 𝑞𝑣
] 

𝜔𝑑  شود. بردار  ریف میعلوب ماهواره تطم  ایزاویه   تسرع  ررداب
𝜔𝑒   ای بازاویه  تسرع  یاطخ = 𝜔 − 𝜔𝑑  شود. بردار  نشان داده می

 م:گیرینظر می رد( 10) ترصوه ا بر 𝑟  کنترل

(10 ) 𝑟 = 𝜔𝑒 + 𝑘1𝑞𝑒𝑣  
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 :یمردا (10) گیری ازبا مشتق. مثبت است یعدد 𝑘1که 

(11 ) 𝑟̇ = 𝜔̇ − 𝜔̇𝑑 + 𝑘1𝑞̇𝑒𝑣  

(  8)  و(  5)  یرگذاو جای(  11ف )ر دو طره  رد  𝐽ن  با ضرب کرد
 م:یردا

(12 ) 𝐽𝑟̇ = −𝜔×𝐽𝜔 − 𝐽𝜔̇𝑑 + 𝐽𝑘1𝑞̇𝑒𝑣 + 𝑢 + 𝑇𝑑 − 𝐶
𝑇𝜂̈ 

اغتشاش به رت  اتمام  𝑑  صورتا  = 𝑇𝑑 − 𝐶
𝑇𝜂̈  کنیم. ریف میتع  

عنوان  به را    𝑥̂ست.  ا  اییهقطعیت شامل عدم  𝐽  اینرسی  ممان  ماتریس
مقادیر   از  𝑥تخمینی  = [𝐽11, 𝐽22, 𝐽33, 𝐽23, 𝐽13, 𝐽12]

𝑇  ریف تع
𝐿:ℜ3ر  عمگنیم.  کمی → ℜ3×6    برای هر بردار𝑎 = [𝑎1, 𝑎2, 𝑎3]

𝑇 
 شود: یریف معت زیر ترصوه ب

(13 ) 
𝐿(𝑎) = [

𝑎1 0 0 0 𝑎3 𝑎2
0 𝑎2 0 𝑎3 0 𝑎1
0 0 𝑎3 𝑎2 𝑎1 0

]

𝐽𝑎 = 𝐿(𝑎)𝑥

𝐹 = −𝐿(𝜔̇𝑑) − 𝜔
×𝐿(𝜔) + 𝐿(𝑘1𝑞̇𝑒𝑣)

 

 م:کنیبازنویسی می( 14) ترصوه ا بر (12) رابطه

(14 ) 𝐽𝑟̇ = 𝐹𝑥 + 𝑢 + 𝑑 

بسته    ادلهعم  ،(14)  رابطه حلقه  کنترل وضعیت  نشان  رسیستم  ا 
 د.هدمی

 ت: اس شده  نظر گرفته رد زیر کننده دو فرضطراحی کنترل رد

وضعیت،  ت  :1  فرض کنترل  قانون  پنلدامنهوسط  ارتعاشات  های ی 

‖𝑑‖  خورشیدی و دامنه اغتشاشات کل ≤ 𝑑𝑚 ت. محدود اس 

𝑥  ای است کهگونهها بهقطعیتعدم  :2فرض   ∈ Ω𝑥 = {𝑥: 𝑥min <

𝑥 < 𝑥max}  و    دردا  رقرا𝑥min    و𝑥max    ی لاترتیب باند پایین و باند بابه
 ت. اس 𝑥 لومعم

عدمبه  منفی  تأثیر  کردن  حداقل  و ای  هقطعیت  منظور  اینرسی 
( 15)  ترصوه ی سیستم، قانون کنترل بروی پایدار  جی برراغتشاشات خا

 د: شومی در نظر گرفته 

(15 ) 

{
 
 

 
 
𝑢 = 𝑢𝑎 + 𝑢𝑠1 + 𝑢𝑠2

𝑢𝑎 = −𝐹𝑥̂
𝑢𝑠1 = −𝑘2𝑟

𝑢𝑠2 = −𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟))

𝑥̇̂ = Proj𝑥(𝛤𝐹
𝑇𝑟)

 

پایدارساز  کترم فیدب 𝑢𝑠1  کنترل، قانونسازی مدل ترم جبران 𝑢𝑎 که
استه  بهر  کی  𝑘2   وی  طخ فیدب  𝑢𝑠2.  مثبت  ی  طغیرخ  مقاوم  کترم 

ب  پایدارآو  تدسه برای  است.    یردن  مقاوم  عملکرد  همچنین  و 
 

1. Globally 

2. Uniformly 

sign(𝑟) = [sign(𝑟1), sign(𝑟2), sign(𝑟3)]
𝑇 , 𝑖 = در    1,2,3
 ت. اس( 16) ترصوه ب 𝑥̇̂  بیقطت قانون شود. نظر گرفته می 

(16 ) 
Proj𝑥𝑖(•𝑖) = {

0 if {
𝑥̂𝑖 = 𝑥𝑖maxand •𝑖> 0

𝑥̂𝑖 = 𝑥𝑖minand •𝑖< 0
•𝑖 ow.

 

𝛤  از روش  راست. د  معین   ماتریس مثبت  مد ای کنترل  هبرخی 
 د: شوانتخاب می( 17ت )م ت تابع علارصوه ب 𝑢𝑠2 لاً موعزشی، مغل

(17 ) 𝑢𝑠2 = −𝑑𝑚sign(𝑟) 

وه  لاعل منجر به نوسانات شدید بآ زشی ایدهغل  مداین تابع کنترل  
، قانون کنترلر  شود. دمی  آن  رناپیوستگی د  دلیلعمل بهر  ی درناپایدا
 𝑢𝑠2  د:کنه دربرآو ( را18)ای انتخاب شود که دو شرط گونهباید به 

(18 ) 
{

𝑟𝑇𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟)) ≥ 0

𝑟𝑇[𝑑𝑚sign(𝑟) − 𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟))] ≤ 𝜀
 

 :شودانتخاب می( 19) ترصوبه  𝑢𝑠2   بنابراین

(19 ) 
𝑢𝑠2 = {

−
𝑑𝑚𝑟

𝜇
‖𝑟‖ ≤ 𝜇

−𝑑𝑚sign(𝑟) ‖𝑟‖ > 𝜇

, 𝜇 =
4𝜀

𝑑𝑚
 

 : شودیاز لم زیر استفاده م یراثبات پایدا رمنظوبه  :یداریاثبات پا 

معینمثب   اپانوفیلتابع    شودمی فرض    :لم رابطه  𝑉(𝑡)  ت   ،𝑉̇(𝑡) ≤

−𝜆𝑉(𝑡) + β0    که  کندیده مربرآورا  𝜆   و  β0  ستنده  یمثبت  یاهتثاب. 
د  2تیکنواخ  ،1ی سراسر  رپایدا  ستمیگاه سآن   ت اس   3دمحدو  تنهای  رو 

[21]. 
 باشد: صورت میپیشنهادی بدین فاپانویتابع ل

(20 ) 𝑉 = 0.5𝑟𝑇𝐽𝑟 + 0.5𝑥̃𝑇𝐽𝛤−1𝑥̃ 

𝑥̃ که = 𝑥 − 𝑥̂ که کندیم فیا توص ر طیتقعدم نیتخم یاطخ  𝑥̇̃ =

−𝑥̇̂  می نتیجه  )طمدهد.  را  با  برای(15)  و  (14ابق   ،  𝑉  امتداد ر  د
 توان نوشت: می ستمیس 4ی اهریمس

(21 ) 

𝑉̇ = 𝑟𝑇𝐽𝑟̇ + 𝑥̃𝑇𝐽𝛤−1𝑥̇̃
= 𝑟𝑇(𝐹𝑥 + 𝑢 + 𝑑)

− 𝑥̃𝑇𝛤−1𝑥̇̂

= 𝑟𝑇[𝐹𝑥 − 𝐹𝑥̃ − 𝑘2𝑟

− 𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟)) + 𝑑]

− 𝑥̃𝑇𝛤−1𝛤𝐹𝑇𝑟
= −𝑘2𝑟

𝑇𝑟 + 𝑟𝑇𝐹𝑥̃ − 𝑥̃𝑇𝐹𝑇𝑟

− 𝑟𝑇𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟)) + 𝑟
𝑇𝑑

≤ −𝑘2𝑟
𝑇𝑟

− 𝑟𝑇𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟))

+ 𝑟𝑇𝑑𝑚sign(𝑟) 

3. Ultimately Bounded 

4. Trajectories 
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 داریم:  (18) رابطه در نظر گرفتن با

(22 ) 

𝑉̇ ≤ −𝑘2𝑟
𝑇𝑟 − 𝑟𝑇𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟))

+ 𝑟𝑇𝑑𝑚sign(𝑟)
≤ −𝑘2𝑟

𝑇𝑟

− 𝑟𝑇[𝑑𝑚𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑟)

− 𝑅(𝑑𝑚sign(𝑟))]

≤ −𝑘2𝑟
𝑇𝑟 + 𝜀 

𝜆𝐽ت و  اس  𝐽  ه ویژ  رگترین مقداربز  𝜆𝐽یم  کنیفرض م ≥ و    1

𝛼 = sup(0.5𝑥̃𝑇𝛤−1𝑥̃) داریم:گاه باشد. آن می 

(23 ) 𝑉 = 0.5𝑟𝑇𝐽𝑟 + 0.5𝑥̃𝑇𝛤−1𝑥̃ ≤ 0.5𝜆𝐽𝑟
𝑇𝑟 + 𝛼 

 :یمربنابراین دا

(24 ) −𝑟𝑇𝑟 ≤
(−2𝑉 + 2𝛼)

𝜆𝐽
 

 : بنابراین

(25 ) 
𝑉̇ ≤ −𝑘2𝑟

𝑇𝑟 + 𝜖 ≤
(−2𝑘2𝑉 + 2𝑘2𝛼)

𝜆𝐽
+ 𝜖

=
−2𝑘2𝑉

𝜆𝐽
+ (

2𝑘2𝛼

𝜆𝐽
+ 𝜖) 

)بنابراین می  .ستنده   تمثب  یمقادیر  𝑘2و    𝜖  ،𝛼  ،𝜆𝐽که   را  25توان   )
 نوشت: ( 26صورت )به 

(26 ) 𝑉̇(𝑡) ≤ −𝜆𝑉(𝑡) + 𝛽0 

𝜆که   =
2𝑘2

𝜆𝐽
𝑉(𝑡)و     =

2𝑘2𝛼

𝜆𝐽
+ 𝜖  کنترل   ستمی. بنابراین، سدنباشیم 

د  ت یکنواخ  ، یسراسر  رپایدا  پذیرانعطاف  هرواهما  عیتوض  تنهای  رو 
 ت. محدود اس

 فرمان  دهی ل شک

شکل  رد و  وضعیت  هدایت  روش  بخش،  ورودیاین  منظور به   دهی 
د از اجرای  عو توقف ارتعاشات ب  رطی مانو   رارتعاشات دش تحریک  هکا

 د. شومی ارائه رمانو
شود که نوسانات  ای ماهواره باعث میشتاب زاویه  رتغییر ناگهانی د

پذیر ماهواره تحریک گردد. لذا برای جلوگیری از ای انعطافرهختااس  رد
دن  روضعیت و برآو  ر طی مانو  رد  ای ماهوارهتغییر ناگهانی شتاب زاویه 

از روش   تولید  تدایهملزومات کنترلی،  برای    ی وضعیت  مسیر  وضعیت 
جزئیات مربوط    .شودمیکردن فرمان ورودی استفاده    طحمسو  لوب  طم

وضعیت اولیه و  در آن  که  به هدایت وضعیت و ایجاد پروفایل حرکت  
ی  مطابق با الگوریتم طراح  ،شودمینظر گرفته  ر  لوم دعم  ،وضعیت نهایی

در این الگوریتم    گیرد. صورت می  [13]مسیر وضعیتی ارائه شده در مرجع  
بندی  ها شامل اندازه و زمانبر اساس مد تصویربرداری مورد نظر، ورودی

 
1. Impulse 

صاف و هموار    یدریافت شده و مسیر  بدنی  در هر محورانجام مانور  
 شود. خروجی تولید می عنوانبه 

ورودی   یندههددهی ورودی فرمان اصلی با تابع شکلشکل  رد
دهی ورودی برای حرکت  منظور فهم روش شکلبه   شود.کانولوشن می

انعطاف  کی سادهسیستم  از  فرمان  پذیر  که  ترین  سیگنال   کی ممکن 
سیستم ،  𝐴1  با اعمال ضربه با دامنه   .شودمی استفاده    ،باشدمی   1ضربه

زمان   رد  𝐴2  کند. اگر ضربه دوم با دامنهذیر شروع به نوسان می پانعطاف
شودعب اعمال  آند  ب،  ارتعاشات  حذه گاه  ضربه  اولین  با  آمده    فوجود 

  فمنظور حذنشان داده شده است. به (  3)  شکل  رشود. این مفهوم دمی
ضربه  بایستی  ارتعاشات  دکامل  دوم  دامن  ری  با  و  مناسب    ای هزمان 

 . [23]د پذیر اعمال شومناسب به سیستم انعطاف

 
 . [23] یورود دهیلفرآیند شک -3 شکل

.]23[The input shaping process .3Fig.  

نده ورودی با حل  هدشکل  را د ها و زمان اعمال ضربههدامنه ضربه
 اهتمحدودی  .گرددتعیین می  2تمحدوی  ایهادلهعای از مکردن مجموعه

محدودیرصوه ب محدودیهتت  باقیمانده،  ارتعاشات  قوام، هتای  ای 
د.  شوبندی میملزومات بهینگی زمانی طبقها و هضربه هدامن تمحدودی

تی برای دامنه رعبا برای محدود کردن ارتعاشات باقیمانده، ابتدا بایستی  
انعطاف  سیستم  از  باقیمانده  فرض   استخراج   پذیر ارتعاشات  اگر  شود. 

مرتبه   ک مونی هار ساز  نوسان  ک ت ی رصو ه پذیر بانعطاف   شود که سیستم 
مدل  آن دوم  شود،  ب سازی  ضربه  اولین  به  سیستم  پاسخ  ت ر صو هگاه 

 ت:اس (  27) 

(27 ) 

𝑦0(𝑡)

= [
𝐴0𝜔

√1 − 𝜁2
𝑒−𝜁𝜔(𝑡−𝑡0)] sin (𝜔√1 − 𝜁2(𝑡

− 𝑡0)) 

پاسخ    .زمان اعمال اولین ضربه است  𝑡0   و  ی اولین ضربهدامنه  𝐴0 ه  ک
 ت رصوهب ر، با استفاده از روش جمع آثاهاسیستم به ازای توالی از ضربه

 د:باشمی( 28)

2. Constraint Equations 
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(28 ) 

𝑦𝑇(𝑡) =

∑[
𝐴𝑖𝜔

√1 − 𝜁2
𝑒−𝜁𝜔(𝑡−𝑡𝑖)] sin(𝜔𝑑(𝑡 − 𝑡𝑖))

𝑛

𝑖=1

𝜔𝑑 = 𝜔√1 − 𝜁
2

 

ی ارتعاشات باقیمانده با استفاده ت برای دامنهرعبا کی( 28) با توجه به
 د:آیمی تدسه ب زیر ه مثلثاتیطابراز 

(29 ) 

∑𝐵𝑖sin(𝜔𝑡 + 𝜙𝑖) = 𝐴𝑇sin(𝜔𝑡 + 𝜓)

𝑛

𝑖=1

𝐴𝑇 = √(∑𝐵𝑖cos(𝜙𝑖)

𝑛

𝑖=1

)2 + (∑𝐵𝑖sin(𝜙𝑖)

𝑛

𝑖=1

)2

 

 : باشدمی( 30) ترصوه ضرایب ب( 29که در رابطه )

(30 ) 𝐵𝑖 =
𝐴𝑖𝜔

√1 − 𝜁2
𝑒−𝜁𝜔(𝑡−𝑡𝑖) 

زمان اعمال   رد  (28)  رابطه  ،برای محاسبه دامنه ارتعاشات باقیمانده
𝑡  آخرین ضربه = 𝑡𝑛  می بمحاسبه  ( 29)  رد(  30)  یرگذاجایا  شود. 

 د.شوت زیر حاصل میرصوه دامنه ارتعاشات باقیمانده ب

(31 ) 

𝐴𝑇 =
𝜔

√1 − 𝜁2
𝑒𝜁𝜔𝑡𝑛√[𝐶(𝜔, 𝜁)]2 + [𝑆(𝜔, 𝜁)]2

𝐶(𝜔, 𝜁) =∑𝐴𝑖𝑒
𝜁𝜔𝑡𝑖cos(𝜔𝑑𝑡𝑖)

𝑛

𝑖=1

𝑆(𝜔, 𝜁) =∑𝐴𝑖𝑒
𝜁𝜔𝑡𝑖sin(𝜔𝑑𝑡𝑖)

𝑛

𝑖=1

 

  ( 31) تابع بدون واحد است و با تقسیم کردن کدامنه ارتعاشات ی
به عنوان ورودی    ،ضربه واحد  کی ارتعاشات باقیمانده ناشی از یبه دامنه

می دبیان  تکنیک  رشود.  با  ارتعاشات  نسبت  باقیمانده  لرزش  صد 
شکلشکل  تکنیک  بدون  و  ورودی  اسدهی  ورودی  دامنه  ت.  دهی 

ی اعمال  از  ناشی  باقیمانده  دامنه    رضربه د  کارتعاشات  با  لحظه صفر 
 ت: اس( 32) ترصوه واحد ب

(32 ) 𝐴↑ =
𝜔

√1 − 𝜁2
 

کردن تقسیم  ار د  ،(32)  بر(  31)  با  بعترصد  ( 33)  ترصوه اش 
 د:آیمی تدسه ب

(33 ) 𝑉(𝜔, 𝜁) =
𝐴𝑇
𝐴↑

= 𝑒𝜁𝜔𝑡𝑛√[𝐶(𝜔, 𝜁)]2 + [𝑆(𝜔, 𝜁)]2 

ی دیپنل خورش  یانتها  یجایه جاب  ا که با اعمال آنهتوالی از ضربه
𝑉(𝜔, 𝜁)   گفته    1ارتعاشات صفر   هندهدبه آن شکل  ،گرددبرابر با صفر می

این د.  شومی بدنه صلب سیستم برای  برای  که فرمان شکل داده شده 

 
1. Zero Vibration 

  ت بایستی محدودی  ،حرکت یکسان با فرمان شکل داده نشده تولید کند
گرف  رد برآو  ت.نظر  ضربه ربرای  دامنه  بایستی  محدودیت،  کردن  ده 

 د:باش( 34) ترصوبه 

(34 ) ∑𝐴𝑖

𝑛

𝑖=1

= 1 

مناسب  و حل آن مقدار دامنه  (  33)  ه طابردادن    ر ا تساوی صفر قراب
گردد. چندین  نده ورودی محاسبه میهدای شکلهو زمان مناسب ضربه

دن حل زمان بهینه،  رآو  تدسهد. برای بروجود دا(  33)  هطابرحل برای  
 د:زمان ضربه نهایی بایستی حداقل گرد 

(35 ) min (𝑡𝑛) 

تابع با دو ضربه حل شود،    کبرای ی   لاای باهکه محدودیت  زمانی
 . شودحاصل می( 36) ترصوه ب ندههدشکل

(36 ) 

[
𝐴𝑖
𝑡𝑖
] =

[
 
 
 
1

1 + 𝐾

𝐾

1 + 𝐾

0
𝜋

𝜔√1 − 𝜁2]
 
 
 

, 𝐾 = 𝑒

(
−𝜁𝜋

𝜔√1−𝜁2
)

 

ه تناوب  رزمان آخرین ضربه برابر با نصف دویا    هندهدمدت زمان شکل
 ارتعاشات است. 

 سازی شبیه

باشد از پارامترها و دست آوردن نتایجی که به واقعیت نزدیک منظور به به 
 شود.می استفاده    ( 4مطابق شکل )   Intelsat-5  ماهواره   ی ک ی ز ی ف  مشخصات 

مرکز  این   در  بدنه  جرم  چگال   kg  1500  ی ماهواره  و  یانگ  مدول   یو 
  3kg/m  2700  و   3N/m  910 ×07  یب ترت   به   یر پذانعطاف   ی ساختارها 

ی عی طب   های فرکانس ی  توان برای محاسبهکه از این پارامترها می   باشد ی م 
میرایی ا ضر و   مدل    یب  این  در  همچنین  نمود.  ی ساختارهااستفاده 

 ت.شده اس گرفته   ثابت در نظر   صلب،   نسبت به بدنه   یر ذ پ انعطاف 

 
 .Intelsat [24]-5 هماهوار ایهبعاد ساز ا  -4 شکل

].24[5 structural dimensions-Intelsat Fig. 4. 

 ( ماتریس  س فرکان (  1جدول  و  طبیعی  بخش های  متقابل    های اثر 
  Nastranافزار پذیر که از طریق تحلیل مودال و توسط نرم انعطاف  و  صلب 
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 خارج صفحه  ی خمشیارتعاش   های مد .  دهد اند، را نشان می دست آمده به 
ی در راستا   خمشی داخل صفحه   ی ارتعاش  های مد ی محور یاو و  در راستا 

دارند.   قرار  رول  چهار  محور  مقاله  این  فرکانسی   مددر  شامل   ،اول 
ارتعاشی  مد  شده   T-1و    OP-1  ،OP-2  ،OP-3های  گرفته  نظر  در 

 است.
شده،  ارائه  کنترل وضعیت مقاوم تطبیقی    قانون سی  ر منظور بر ه ب 

اولیه    ت باشد. حال ه می ر سه محو   ر ت مانو ر صو ه ب   شده   سازی انجام شبیه 
نهایی    ایای و بردار ز شود.  می ه  نظر گرفت   ر سکون د   ت حال   ر وضعیت د 

پارامتر   باشد. می   𝑇[20,30,60 ]  لوب ط م  کنترل ه مقادیر  کننده  ای 
تطبیقی  شرا   مقاوم  می ه مشا (  2) جدول    ر د   ه ی اول   ط ی و  .  د شو ده 
خا  گشتاو ر اغتشاشات  شامل  جاذبه   ر جی  تش گرادیان  ات  ع ش ع ای، 

  رابطه   بوده که مطابق   اتمسفر   و   ناطیسی غ ای م ه گشتاور   خورشیدی، 
 . [ 25]   باشد می (  37) 

(37 ) 

𝑇𝑑 = 10−4 [

−3 + 4cos(0.0628𝑡)

4 + 3sin(0.0628𝑡)

−3 + 4sin(0.0628𝑡)
]

+ 10−4 [

−cos(0.1256𝑡)

−2cos(0.1256𝑡)

−0.3sin(0.1256𝑡)
]

+ 10−4 [

2𝜔𝑥sin(0.11𝑡)

𝜔𝑦cos(0.11𝑡)

−2𝜔𝑧cos(0.11𝑡)

] 

 . [21]پذیرانعطاف و صلب هایاثر متقابل بخشهای طبیعی و س فرکان -1جدول 

Table  1. Natural frequencies and rigid-elastic coupling 

matrix[21]. 

Coupling matrix 

(kg.m2)0.5 
Cantilever 

frequency, 

rad/s 

Mode 

descriptiona 
Yaw Pitch Roll 

35.372 0 0 0.885 OP-1 

4.772 0 0 6.852 OP-2 

2.347 0 0 16.658 OP-3 

0.548 0 0 33.326 OP-4 

0 2.532 0 5.534 T-l 

0 0.864 0 17.668 T-2 

0 0.381 0 33.805 T-3 

0 0 35.865 1.112 IP-1 

0 0 2.768 36.362 IP-2 
aOP = out-of-plane, T = torsion, IP = in-plane. 

 
1. Absolute Performance Error 

 .سازی و شرایط اولیهپارامترهای شبیه -2جدول 

Table 2. Simulation parameters and initial conditions. 

 مقدار پارامتر 

𝐽𝑚𝑏 diag{3026,440,3164} kg.m2 

𝐶 diag{0,0.0003,0.0027,0.0041} 

𝐾 diag{0.8795,34.5368,270.6124,414.0533} 

𝑞(0) [0.5,0,0,0.8660]𝑇 

𝜔(0) [0,0,0]𝑇 rad/s 

𝐾1 0.63 

𝐾2 1500 

𝜀 0.1 

Γ 100 I6×6 

𝑑𝑚 2 

  ای زاویه   های ت سرع و  زوایا  ترتیب  ( به 6)   ( و 5های ) در شکل 
انعطاف   مطلوب  ماهواره  مد    ر پذی بدنه  با  ی ربردار ی تصو در  مطابق   ،

مسیر مرجع   است.   [ 13] الگوریتم طراحی  به مد    آمده  ورود  از  قبل 
در   ی، ربردار ی تصو  دارد.    ر ی ند   روی ه نشان   وضعیت   ماهواره  قرار 

) شکل  ) 7های  تا  ماهواره ت به (  9(  بدنه  اویلر  زوایای    ت سرع   ، رتیب 
ماهواره زاویه  بدنه  ماهواره ر  گشتاو   و   ای  بدنه  به  اعمالی  ا  ر   کنترلی 

ت  ر صو شود زوایای اویلر به ده می ه طور که مشا د. همان هن د نشان می 
طول  ثانیه    25حدود  د.  شو مگرا می ه لوب  ط به مقدار نهایی م   ر موا ه 

اویلر و سرع می  زوایای  تا  م زاویه   ت کشد  نهایی  مقدار  به  لوب  ط ای 
کنند.   دو ر د   60میل  محو ر جه  زمان    ر د   zر  ان حول  ثانیه    25مدت 
شده  مانو   انجام  که  دو ) سریع    ر است  حساب  به   ( جه ر د   2.4ان  ر نرخ 

شود که زاویه اویلر بدنه و  ده می ه مشا   zور  مح   برای پاسخ آید.  می 
ب زاویه   ت سرع  ماهواره  بدنه  و  ر د   0/ 005مسایگی  ه ترتیب  ه  ای  جه 
  ( 7)   های ر شکل که د   ر و ط همان د.  شو مگرا می ه ثانیه    جه بر ر د   0/ 005
 ( می ه مشا   ( 8و  کنترلی  ،  شود ده  عملکرد  ط خ شامل  ملزومات  ای 

کمتر  نیز    2ی عملکرد ر ای پایدا ط خ   و   است   جه ر د 0/ 05کمتر از    1ق ل ط م 
ثانیه    درجه 0/ 005  از  مو گشتاور  .  است بر  دا ر کنترلی  نیز  نیاز  ای  ر د 

نمی  ناگهانی  د   که باشد  جهش  گشتاوری  چنین  عمل    ر تحقق 
می امکان  )حدود    . باشد پذیر  نیاز  مورد  گشتاور  به سطح  توجه    50با 

نیوتون متر در زمان انجام مانور وضعیتی(، عملگرهای موجود توانایی  
 تولید این سطح از گشتاور کنترلی مورد نیاز را دارند. 

2. Performance Stability Error 
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 . رپذیفمطلوب بدنه ماهواره انعطا لریاو یزوایا -5 شکل

Fig. 1. Desired Euler angles of the flexible satellite body. 

 
 . رپذیفمطلوب بدنه ماهواره انعطا ایهیزاو هایت سرع -6 شکل

Fig. 6. Desired angular velocities of the flexible satellite body. 

 
 .رپذیفبدنه ماهواره انعطا  لریاو یزوایا -7 شکل

Fig. 7. Euler angles of the flexible satellite body. 

 
 . رپذیفبدنه ماهواره انعطا ایهیزاو هایت سرع -8 شکل

Fig. 8. Angular velocities of the flexible satellite body. 

 
 . رپذیفبه ماهواره انعطا یاعمال یکنترل  هایگشتاور  -9 شکل

Fig. 9. Profile of control torques. 

تطبیقیربرر  منظوبه  مقاوم  کنترل  سیستم  قوام  نظر    سی  در  و 
یک وسخت  و  یواقعشرایط    گرفتن    ت یمأمور  یسنجامکان   گیرانه 

عدمیربرداریتصو وا،  سیستم  به  میرقطعیت   20منظور  بدین .  شودد 
پذیر اعمال اینرسی ماهواره انعطاف ممان قطعیت به ماتریس عدمدرصد 

شبیه می و  باشود  می  سازی  انجام  قبل  عدمشود.  شرایط  قطعیت  این 
سازی هنگام شبیه   ،اینرسی  ممان  ماتریس صورت یک ضریب ثابت در  به 

(  10)  لکند. شککننده تغییری پیدا نمیضرایب کنترلشود و  اعمال می
𝐽به ازای    را   زوایای اویلر بدنه ماهواره → 1.2𝐽  طور  همان.  دهدنشان می

میهمشاه  ک دده  حالت  رشود  دا  این  وضعیت  کنترل  سیستم  ای رنیز 
ای  هپارامتر  رقطعیت دصد عدمرد  20باشد و نسبت به  عملکرد خوبی می

 د. باشاینرسی ماهواره مقاوم می ممان ماتریس
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سیستم کنترل وضعیت    ر دهی فرمان ورودی ب شکل روش    ادامه   ر د 
انجام    zر  حول محو   ر که مانو تی ر صو ر  . د گردد بررسی می پذیر  ماهواره انعطاف 

ا   گردد  د ع ت ر بیشترین  ب   ر اشات  خورشیدی  می ه پنل  لذا آ وجود  منظور  به   ید. 
بررسی    zر  حول محو   ر تنها مانو   ، ی دهی ورود سی عملکرد تکنیک شکل ر بر 

نده  ه د لوب وضعیت ماهواره و شکل ط با کانولوشون کردن سیگنال م شود.  می 
از   ر ورودی، زمان اجرای مانو  افزایش می   25  وضعیت  برای  ثانیه  لذا  یابد. 

  طی   ر ای د جه ر د   60ر  اجرای مانو )   جه بر ثانیه ر د   2/ 4ان  ر نرخ دو حصول به 
تا با    بایست کاهش داد می   را   لوب اولیه ط زمان اجرای فرمان م   (، ثانیه   25

 ثانیه گردد.   25ر  نده ورودی، زمان مانو ه د کانولوشن کردن آن با شکل 

 
𝐽) ریپذبدنه ماهواره انعطاف لریاو ایزوای -10 شکل → 1.2𝐽). 

Fig. 10. Euler angles of the flexible satellite body (𝐽 → 1.2𝐽). 

دو    را در  zر  پذیر حول محوماهواره انعطافر  مسیر مانو(  11)  شکل
و بدون استفاده از تکنیک  ی  دهی ورودبا استفاده از تکنیک شکل  تحال

  طور که د. همانهدا نشان میر  (تنها هدایت وضعیت)دهی ورودی  شکل
برکنترلی    ی ورودی ملزوماتهدلکشود روش ش ده میهمشا خوبی  ه ا 

که تنها هدایت وضعیت حالیر  ای ددامنه تغییرات زاویه .  کندبرآواده می
ه ندهدکه از شکلحالی  ر است د  درجه  5×10-3ز اانجام شده است کمتر 

این   ر. داستدرجه    3×10-4ز  کمتر ا  ایزاویهاستفاده گردد دامنه تغییرات  
مطخ  ،تحال عملکرد  میهکا  درجه  3×10-4  هب  قلطای  که ش   یابد 

ی  رای پایداطخ و ویرای نشانهطده کردن ملزومات خ رنده برآوهدنشان
ماهواره  زاویه  تسرع (  12)  شکل  است. عملکرد   میرای  نشان  .  دهدا 

  رای ماهواره دزاویه  ت شود دامنه تغییرات سرعده میهطور که مشاهمان
از روش شکلتیرصو استفاده  که  ا  نشوددهی ورودی   5×10-3ز  کمتر 

دمی  درجه و  شکلتی رصو  رباشد  روش  استفاده  که  ورودی    شوددهی 
باشد  می  درجه  5×10-5  کمتر از  ماهوارهای  زاویه   تتغییرات سرع  دامنه

 . استی دهی ورودخوب روش شکل که بیانگر عملکرد

 
1. Settling Time 

 ر د.  دهدا نشان میرکنترلی اعمالی به ماهواره  ر  گشتاو(  13)  شکل
ی ورودی و زیاد شدن شیب منحنی  هدت استفاده از تکنیک شکلرصو

  رد  ر اجرای مانو  تحداکثر بیشتری جه   رلوب، نیاز به گشتاوطورودی م
که تنها هدایت وضعیت انجام تیرصو  رباشد. دثانیه می  25  مدت زمان

  37حدود    رد نیاز برای اجرای مانورکنترلی مو  رشود ماکزیمم گشتاومی
دهی ورودی استفاده گردد به که از روش شکلحالی رنیوتن متر است د

عملکرد    سهیمقامنظور  به   ت.نیوتن متر نیاز اس  50حدود    رماکزیمم گشتاو
زمان معیارهای    ،رپذیفانعطا  یهبدنه ماهوار   لریاو  یزوایابرای    کنترل
پاسخ شاهد بهبود  که    اندفهرست شده(  3)  در جدول  2فراجهشو    1نشست

 یم. باشیم [14] مقایسه با مرجع برای کنترل ارائه شده در

 

فرمان    دهیلبا استفاده از روش شک  رپذیفبدنه ماهواره انعطا   تیوضع   -11  شکل

 .یورود

Fig. 11. Flexible satellite body attitude using input command 

shaping method. 

 
  دهیلبا استفاده از روش شک رپذیفبدنه ماهواره انعطا ایه یسرعت زاو -12 شکل

 .یفرمان ورود

Fig. 12. Flexible satellite body angular velocity using input 

command shaping method. 

2. Overshoot 
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انعطا  یاعمال  یکنترل گشتاور    -13  شکل ماهواره  روش    رپذیفبه  از  استفاده  با 

 . یفرمان ورود دهیلشک

Fig. 13. Profile of control torque using input command shaping 

method. 

 .عملکرد کنترل  سهیمقا -3جدول 

Table 3 . Comparison of control performance. 

Overshoot 

(deg) 

Settling 

time 

(s) 

Control method 

0.0286 24.72 Attitude guidance [14] 

0.0194 24.25 Attitude guidance + Input 

shaping 

 ریگینتیجه

از  ه ماهواره های  ت قابلی  سنجش  دور ای  مد ر تجا   ر اه   تظرفی   ،ن ری 
 بالا  ت ، دق زولوشن بالا ر ای زیاد، گرفتن تصاویر با  ه ی عکس ر آو جمع 

زیاد    و  تصویربرداری  به باشد میعرض  فرا .  این ه منظور  نمودن  م 
میه ت قابلی  الکتریکی  توان  به  نیاز  به ا،  توان باشد.  تامین  منظور 

. شود میافزوده   ها ه های خورشیدی بازشونده به ماهوار الکتریکی، آرایه 
 تگ و ضخام ر ای طول و عرض بز ر های خورشیدی بازشونده دا آرایه 
های خورشیدی پذیری آرایهکه این موضوع سبب انعطاف   د ن اش ب می کم  
انعطاف می  آرایه شود.  های خورشیدی، سیستم کنترل وضعیت پذیری 

چال ر ماهواره   با  می ر   فراوانی   های ش ا  طر .  کند وبرو  د   فاز   ردیگر، 
از  ه ماهواره  سنجش  دو ر ای  برای راه  که  الزاماتی  به  توجه  با   ،

ای سریع وضعیت نیاز است. ه به مانور   است  ریف شدهع شان ت ت ی ر مأمو 
آرایه سریع وضعیت ماهواره باعث می   ر مانو  های خورشیدی گردد که 

ب نوسانات  کند.  نوسان  به  شروع  د ه ماهواره  آمده  اجزای   روجود 
باعث میانعطاف  ماهواره  از   ت شود که کیفیپذیر  تصاویر گرفته شده 

 ش یابد. اه زمین توسط ماهواره ک طح  س 

سی  ر یی روش کنترل مقاوم تطبیقی بر رآ ابتدا کا ،  مقاله این    ر د 
کنترل وضعیت مقاوم تطبیقی،    قانون سی عملکرد  ر منظور بر به .  شد 

دور   از  سنجش  ی انعطاف   ی ه ماهوار مأموریت  با  سه    ر مانو   ک پذیر 
که زوایای    دهد می . نتایج نشان  شد   انجام گ  ر ای بز ه ه با زاویه ر محو 

سرع  و  بدنه  به  ه زاوی   ت اویلر  بدنه    و   جه ر د   0/ 005  مسایگی ه ای 
ثانیه  ر د   0/ 005 پایدا ر نشانه   ت دق   و گردد  مگرا می ه جه بر  ی  ر وی و 

می به خوبی   به آید دست  بر .  قوام ر منظور  با    سی  کنترل    20سیستم 
سیستم کنترل    لوب ط م   قوام بیانگر  . نتایج  شد قطعیت انجام  د عدم رص د 

می  د وضعیت  تطبیقی    ادامه   ر باشد.  مقاوم  با  ه کنترل وضعیت  مراه 
که روش    است   آن . نتایج بیانگر  شد   بررسی ی  دهی ورود روش شکل 

  ر شود که ارتعاشات کمتری د کردن فرمان ورودی باعث می   طح مس 
مانو  شکل   ر طی  روش  و  گردد  ورود تحریک  نوسانات  ی دهی   ،

خوبی میرا  ه ا ب ر   ر مانو د از اجرای  ع های خورشیدی ب آرایه   ر باقیمانده د 
 . د ه د می بهبود  نیز  ا  ر ی ماهواره  ر وی و پایدا ر نشانه   ت کند و دق می 
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