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كنترل  ستميرسيزيكي از مسائل مهم در طراحي فضاپيماها، انتخاب مناسب و كارآمد 
تغييرات در بخش  يباكمرايج را  يها معمولاًروش ها سازنده. وضعيت آن است

در اين مقاله، امكان . رنديگ يمبه كار  ها آنستم كنترل سي يافزار نرمو يا  يافزار سخت
سيستم  يا صفحهجايي  هتحقق طراحي سيستم كنترل وضعيت فضاپيما از طريق جاب

ضرورت انجام اين تحقيق، كاهش تجهيزات و . ، بررسي خواهد شدمايفضاپپيشران 
ل سوخت، انتقا يها لولهزيرسيستم كنترل وضعيت از قبيل تراسترها،  يها سامانه

 يها يدگيچيپكنترلي،  يها گناليسانتقال قدرت،  يها كابل، ها نازلشيرهاي اتوماتيك، 
تحقق اين امر در فضاپيما باعث كاهش پارامترهاي . باشد يميا سازهساختاري و 
روش جديد در اين  عنوان بهاين طرح . خواهد شد يا سازهيها يدگيچيپوزن،هزينه و 

  .است شده ارائهزه براي اولين بار حو

 يستميس يطراح ،يكنترل يها گناليس ،يا صفحه ييجا هجاب ت،يكنترل وضع :هاي كليدي واژه

  

Conceptual Design of the Spacecraft 
Attitude Control Based on the Plane 

Displacement of the Propulsion System 

 One of the important factors in the design of spacecraft is the efficient 
selection of spacecraft attitude control system. In some cases, due to 
the mission of spacecraft, several status control systems are used in 
combination. The achievement of practical and efficient methods as 
well as new methods in subsystem of state control is of particular 
importance. Therefore, studies and researches carried out in this field 
are often applied to improve the efficiency of state control and 
optimization methods from parameters such as fuel consumption, time, 
and cost. In this research, possibility of realizing the design of the 
spacecraft control system through the displacement of main engine will 
be examined. It is necessary to reduce equipment and systems of the 
state control subsystem, including: (thrusters, fuel transfer pipes, 
automatic valves, nozzles, power transmission cables, control signals, 
and structural complexities). Realizing the above-mentioned 
requirement in spacecraft will reduce the weight, cost, and complexity 
of the instruments. 

 Keywords: Attitude control system, Plane displacement, Control signals, 
System design 
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 مقدمه 
 ستميرسيزفضايي نياز به يك  تيمأمورهر فضاپيما براي انجام 

رايج براي كنترل  يها روشتعدادي از . كنترل وضعيت دارد
گشتاور  –گراديان جاذبه : (از اند عبارتوضعيت فضاپيماها 

پايداري تك -تراسترها –پايداري سه محوره  –مغناطيسي 
دستگاه  – مومنتوم يها چرخ–پايداري دو اسپين  -اسپين

  ].1[  )دستگاه غيرفعال –جابجايي جرم 
مفهوم كنترل و تعيين وضعيت فضاپيما، شامل طيف 

كنترلي براي قرارگرفتن  يها روشو  ها كيتكنوسيعي از 
كنترل وضعيت  همچنين ،]2[ باشد يمفضاپيما درجهت مطلوب 

محورهاي فضاپيما نسبت به دستگاه مختصات  يريگ جهتبا 
 يا لحظهرايج وضعيت  طور به. شود يمانجام  مركز  نيزم اينرسي

 دستگاه]. 3[ گردد يممشخص  پيچ، رول و ياو فضاپيما با زواياي
، در شكل رديگ يمقرار  مورداستفادهه اغلب مختصات اينرسي ك

  .استشده آورده  1

  
  ].1[ مركز نيزمدستگاه مختصات اينرسي . 1شكل 

محورهاي . موازي با بردار سرعت فضاپيما است Xمحور 
X وZ  و محور  اند قرارگرفتهدر صفحه مداريZ  به سمت بالا و

بر صفحه مداري  Yمحور . مخالف جهت بردار جاذبه زمين است
 .عمود است

اختلاف زاويه محورهاي دستگاه مختصات  يريگ اندازهبا 
بدني نسبت به دستگاه مختصات اينرسي وضعيت فضاپيما 

به وجود آمده در طي  يها اختلافبا توجه به . گردد يممشخص 
وظيفه سيستم كنترل  در زواياي پيچ، رول و ياو تيمأمورانجام 

كردن محورهاي دستگاه مختصات كنترل ، وضعيت فضاپيما
 .است شده نييتعبدني فضاپيما در محدوده از پيش 

نخستين ماهواره فضايي جهان است كه در 1 1-اسپوتنيك
توسط اتحاد جماهير شوروي از پايگاه فضايي  1957سال 

اين ماهواره سيستم كنترل . به مدار زمين پرتاب شد2بايكونور 
است تا حول تمام  شده  دادهوضعيت ندارد و به آن اجازه 

                                                           
1. Sputnik_1 
2. Baikonur 

اولين  13- اكسپلورر. داشته باشد دوران آزادمحورهاي خود 
از پايگاه نيروي هوايي  1958ماهواره آمريكايي بود كه در سال 

اين ماهواره . فلوريدا به مدار زمين پرتاب شد 4كيپ كاناورال
سيستم  سيستم كنترل وضعيت را داشته است يعني نيتر ساده

 ].3[ طريق دوران حول يك محور پايداري از

و كويل  يالعمل عكسرفتار دو سامانه چرخ  2016در سال 
بر روي  زمان طورهم بهگشتاور مغناطيسي توسط ياگوآنگ يانگ 

است براي تحليل عملكرد  قرارگرفتهيك فضاپيما مورد تحليل 
زمان  LQR5، از روش كنترلي زمان هم صورت به دو سامانه

 ].4[ است شده ادهاستفمتغير متناوب 

دنيل مورتاري و همكارانش در دانشكده  2015در سال 
براي كم كردن  هوافضا دانشگاه تگزاس آمريكا بر روي روشي

 يها ماهوارهزمان پاسخ نيروي تراست در انجام مانور مداري 
روند را با ثابت  نيا .اند كاركردهزمين ثابت شرق به غرب 

 ].5[ اند دادهم ايستگاه ماهواره انجا داشتن نگه

كوثري و همكارانشان روشي نوين براي  2014در سال 
طراحي چيدمان بهينه تراسترها در ماهواره مخابراتي زمين 

از اين طرح، كمينه كردن  ها آنهدف . اند كرده ارائهآهنگ 
 ].6[ مصرف سوخت و افزايش دقت كنترل وضعيت بوده است

فضاپيما، استفاده ي مدرن جهت كنترل وضعيت ها روشيكي از 
، رانشگر پالس پلاسمايي ساختار. است پلاسمايي پالس از تراسترهاي

  .باشد يم 6گان لامپ فلورسنت و ريلدو سيستم  حد واسط
مركز تحقيقات لويس ناسا و كمپاني  2014در سال  

پلاسمايي در  پالس هوافضاي اولين براي ارتقاء تراسترهاي
ه و نصف كردن جرم سيستم، كردن توانايي ضرب دو برابرجهت 

، در پروژه درگذشتهپلاسمايي موجود  پالس نسبت به تراسترهاي
 ].7[ تحقيقاتي مشترك با يكديگر همكاري كردند

الهي هواپيماي عمود پروازي را  سبقت 2009در سال 
 yو  xموتور در دو محور  ييجا جابهاختراع كرده است كه با 

آورده  به دستگشتاورهاي لازم براي كنترل در دو محور را 
 ييجا جابهسيستم كنترل وضعيت اين هواپيما با استفاده از . است

موتور اصلي اين . است شده انجامموتور اصلي  يا صفحه
ايده اصلي در اين اختراع، . يك موتور توربوجت است عمودپرواز

از سطوح كنترلي و يا تمركز بر سامانه كنترلي، بدون استفاده 
  .]8[ كنترل گاز ديناميكي بوده است

سون جو چانگ و همكارانش تحقيقي  2008در سال 
تحت عنوان كنترل بدون پيشران به فرم پرواز كابلي و كم 

در اين تحقيق يك روش براي . اند دادهانجام  يرخطيغكنترل 
و است  شده  ارائهكنترل وضعيت فضاپيما بدون نياز به پيشران 

                                                           
3. Explorer_1 
4. Cape Canaveral 
5. Linear Quadratic Regulator 
6. Railgun 
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يك فضاپيما برمبناي جرم متحرك طراحي مفهومي كنترل وضعيت

 صورت بهي روش فضاي كابل. آن روش فضاي كابلي است
 ].9[ است شده  كنترل يرخطيغ

پورتك دوست و جليليبر روي موضوع نيروي  2000در سال 
براي بهينه كردن مسير سه بعدي فضاپيما  محدودشدهتراست 
ي مستقيم، ساز نهيبهبا استفاده از يك تكنيك جديد . اند كاركرده

رهاي بهينه مداري سه بعدي فضاپيما با تعدادي از مسائل مانو
 ].10[ است قرارگرفته يبررس موردنيروي رانش محدود 

  مسئلهتشريح 
به دليل وجود اطلاعـات، يـك مـاهواره مكعبـي      در اين تحقيق

 صـورت  بـه  باشد يمبرزيلي كه داراي كنترل وضعيت سه محوره 
دينـاميكي   يسـاز  مـدل سـپس  . اسـت  شـده  انتخاب فرض شيپ

و معـــادلات ســـنتيك و ســـينماتيك  شـــده انجـــاممـــاهواره 
عيت بـه كمـك   در مرحلـه بعـدي كنتـرل وض ـ   . اند شده استخراج

در دو حالـت   PDو استفاده از كنترلر  7ها خطاي بردار كواترنيون
عـدد   12كنترل وضعيت به كمك  در حالت اول. است شده انجام

در حالت دوم بـه  . است شده انجام PWPF8تراستر و روش رايج 
 و شده ساختهكه از دو عملگر خطي  يا صفحهيك عملگر  كمك

بـا حركـت دادن    ،سـازد  يم ـرا فـراهم   يا صفحهقابليت حركت 
ــرل وضــعيت    ــور اصــلي فضــاپيما روي يــك صــفحه، كنت موت

در گام بعدي گشتاورهاي كنترلي بـه ديناميـك   . است شده انجام
  .اند شده اعمالماهواره در هر دو روش 

در پايان نمودار تغييرات زواياي اويلر و تلاش كنترلي 
 .اند شدهبراي مقايسه دو روش كنترل وضعيت آورده 

ي كه اطلاعات ساختاري و عملكردي آن طبق ا ماهواره
است و  شده استفادهدر اين پروژه  يساز هيشب براي ]11[مرجع 

چند  ماهواره برزيليپلت فرم آمده است، يك  2شكل در 
و مقدار  باشد يمساختار اين ماهواره مكعبي . ستا9قسمتي
Power  باشد يموات  300كلي آن برابر. 

  
  ].11[ ماهواره برزيلي. 2شكل 

                                                           
7. Quaternions 
8. Pulse Width Pulse Frequency 
9. Brazilian Multisession Platform satellite 

است در  شده  استفاده يساز هيشبمشخصات اين ماهواره كه در 
 :آمده است 1جدول 

  ].11[ يساز هيشبپارامترهاي . 1جدول 

Simulation Parameters ( Braziliain Satellite) 
value  Parameters  

Izz 
167.3 Iyy 

314  Ixx 
305.8 Principal momentum 

of inertia (Kg m^2) 
1  Torque arm (m)  

0.001  Mean orbital motion 
(rad/s)  

578.05  Mass (Kg)  
750  orbit altitude (km)  
0  Eccentricity  
5  Maximum Force (N)  


10 

 
10  

 
10  

Initial attitude 
(Degrees)  


0 

 
0  

 
0  

Target attitude 
(Degrees)  

[1 1 1]  Initial Angular Rate 
(Degrees/s) 

1  Km  
0.1  Tm  
0.45  Uon  

  وضعيت ماهواره ديناميك

هدف كلي ديناميك وضعيت، بررسي وضعيت فضاپيما در فضا 
آوردن زواياي اويلر  دست بهزمان به كمك  برحسب

),,( تحليل ديناميك وضعيت فضاپيما در . است
در . رديگ يمقرار  يبررس مورد كينماتيو سسينتيك  دوشاخه

از . نديآ يم دست به يا هيزاوقسمت سينتيك بردارهاي سرعت 
 هرلحظهو در  شده استفادهدر قسمت سينماتيك  بردارهااين 

نتيك به مطالعه نيروها و يعلم س. ندشو يمزواياي اويلر محاسبه 
  .پردازد يمگشتاورهاي عامل جنبش جسم 

كليه گشتاورهاي وارد بر فضاپيما از ] 12[طبق مرجع 
 يا هيزاواين معادله مشتق بردار مومنتوم . ديآ يبه دستم 1معادله 

  .كند يمدر دستگاه اينرسي را محاسبه 
)1                                      (hwhhT Itotal





   

Ih،بر ماهوارهگشتاورهاي اعمالي  totalTكه در آن   

  مشتق

h،مركز نيزمدر دستگاه اينرسي  يا هيزاوبردار مومنتوم 

 مشتق

wدر دستگاه دلخواه، يا هيزاوبردار مومنتوم 
 بردار سرعت

hو يا هيزاو


.                                                         است ي هيزاوبردار مومنتوم  
گشتاورهاي وارد بر فضاپيما شامل گشتاورهاي كنترلي و 

كليه  ها آنكه مجموع  باشند يمگشتاورهاي اغتشاشي 
 2، از معادله دهند يمگشتاورهاي وارد بر فضاپيما را تشكيل 

  .ديآ يم دست به
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 )2             (                                 dCtotal TTT   
گشتاورهاي اغتشاشي محيطي وارد بر  dTدر اين معادله 

  .گشتاورهاي كنترلي اعمال بر فضاپيما است CTفضاپيما و 
دستگاه بدني نسبت به دستگاه اينرسي  يا هيزاوسرعت 

  .ديآ يم دست به 3معادله است كه از 

)3                                                    (

















z

y

x

BI

w

w

w

w
   

BIwمعادلهدر اين  
 بدني نسبت به  يا هيزاوسرعت

  . است مركز  نيزمدستگاه 
طالعه جنبش و حركت اجسام بدون علم سينماتيك به م

آوردن  به دستبراي . پردازد يمنظرگرفتن عامل جنبش در
دستگاه اينرسي ابتدا بايد  دستگاه بدني نسبت به يا هيزاوسرعت 
دستگاه بدني نسبت به دستگاه مرجع مشخص  يا هيزاوسرعت 

از  توان يمكوتاه است  يساز هيشب زمان مدت كه ازآنجا. گردد
؛ نتيجه حركت مداري ماهواره صرفه نظر كرد يا هيزاوسرعت 
بدني نسبت به دستگاه  يا هيزاوكوتاه سرعت  زمان مدتيعني در 

بدني نسبت به دستگاه  يا هيزاوبرابر با سرعت  باًيتقراينرسي را 
  .رسيد 4و به نتيجه معادله  قراردادمرجع 

به دستگاه سرعت زواياي بدني نسبت  4طبق معادله 
                                                                                          . زواياي بدني برابر هستند اينرسي با نرخ

)4                                                     (

































r

q

p

w

w

w

z

y

x

 

.بدني هستند يا هيزاونرخ 
















r

q

p

 در اين معادله

 يا هيزاوهادي از نرخ  يها نوسيكسبه كمك ماتريس 
),,(بدني،   از آن  يريگ انتگرالو با  ديآ يم به دست

),,(زواياي اويلر  ديآ يم به دست. 

زير  صورت بهمعادلات ممان اويلر ] 12[طبق مرجع 
  :شوند يمتعريف 

)5   (





















)(

)(

)(

xyyxzzZ

zxzxyyy

yzzyxxx

BI

IIwwwIM

IIwwwIM

IIwwwIM

hwhhM












  

M،در اين معادله
 ،گشتاور وروديBh


 مشتق بردار مومنتوم

ممان اينرسي اصلي در راستاي xIي در دستگاه بدني، ا هيزاو
zIو  Yمحور ممان اينرسي اصلي در راستاي X،yIمحور 

  .باشند يم zممان اينرسي اصلي در راستاي محور 
 برحسب ها آنقرار است  هستند كهzwوyw،مجهولات
 (Ψ,θ,Ҩ) لحظه هردر  ها آنسپس از روي . زمان پيدا شوند
  .مشخص گردد

جهت تحليل ديناميك وضعيت به كمك كواترنيون ها، 
),,(يجا بهبديهي است چنانچه     يها مؤلفهمقادير 

مقادير  از  يريگ انتگرالو  با دانستن  توان يممحاسبه شود، 
 نسبتاًاز زمان محاسبه كرد و تفسير  هرلحظهرا در  يها مؤلفه

  .كاملي از ماهواره داشت
)6                                                      (qq


 ][

2

1   
:گردد يمزير بيان  صورت به ][  همچنين ماتريس
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شده  آورده 3ي ديناميك كامل ماهواره در شكل ساز مدل
  .است

 
  ]. 12[ ي ديناميك ماهوارهساز مدل. 3شكل 

  طراحي مكانيزم كنترل ماهواره
خود نياز به  تيمأمورهر ماهواره براي انجام صحيح و دقيق 

كنترل  ستميرسيز.كنترل وضعيت دارد ستميرسيزاستفاده از 
وظيفه اول تعيين . وضعيت ماهواره دو وظيفه را بر عهده دارد

تعيين وضعيت به معني دانش بلادرنگ يا . وضعيت است
وظيفه . از وضعيت فضاپيما با تلورانس مشخص است يريتأخ

كنترل وضعيت يعني حفظ يك . دوم كنترل وضعيت است
وضعيت مشخص يا رسيدن به يك وضعيت مطلوب با تلورانس 

 يدربرمشخص كه پايداري ماهواره در مقابل اغتشاشات را هم م
 كننده كنترلزيرسيستم كنترل وضعيت از دو بلوك اصلي . گيرد

بر  ذكرشدهمجموع فعاليت دو بلوك . استشده ليتشكو عملگر 
ديناميك ماهواره اثر گذاشته و باعث تكميل فرايند كنترل 

 .گردد يموضعيت 

اتريس كسينوس هادي م فرد منحصربهيكي از نتايج 
 توان يمدر اين حالت ] 12[طبق مرجع . باشد يمها  كواترنيون

 :بردار خطاي كواترنيونرا به شكل زير تعريف كرد



 

 

ن  
ستا

زم
13

97
 /

ال 
س

ول 
ا

 /
ره 
شما

1 )
ي 
پياپ

7( 
31

يك فضاپيما برمبناي جرم متحرك طراحي مفهومي كنترل وضعيت

)8                                                    (TSE qqq
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Eqدر اين معادله
،بردار خطاي كواترنيونSq


بردار  

Tqوضعيت كواترنيون و
 براي . باشد يمبردار هدف كواترنيون

  :محاسبه بردار خطاي كواترنيون داريم
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زير نوشته  صورت به] 12[  طبق مرجع PDقوانين كنترلي 
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ضريب مشتق گير  pKفرمان كنترلي  cTدر اين معادله
  .باشد يمگير  ضريب انتگرالdKو 

. پيوسته است PDكنترلر  لهيوس به دشدهيتول يها گناليس
در مود روشن خاموش كار  توانند يمرانشگرها تنها  كه يدرحال

 توان يم حال نيباا. گردد يم يرخطيغكنند كه سبب ايجاد رفتار 
سازي پهناي  گسسته لهيوس بهخطي  در يك مود شبه ها آناز 

اين . پالس متناوب با سطح گشتاور فرمان ورودي استفاده كرد
يكي . شود يمناميده  PWM10روش گسسته سازي پهناي پالس

براي گسسته سازي سيگنال  استفاده مورداز مدولاتورهاي 
رانشگرها استفاده  يها ستميسگسترده در  صورت بهورودي كه 

. است 11PWPF، مدولاتور پهناي پالس پهناي فركانس شود يم
تنظيم پهناي پالس و پهناي فركانس  لهيوس بهاين مدولاتور 

تا  كند يمرانشگر ارسال  12فرمان را براي شير برقي گناليس
اين . تعيين گردد هرلحظهبودن آن در  ا خاموشروشن ي

مدولاتور تركيبي از يك بلوك اشميت تريگر، يك پيش فيلتر 
استفاده از اين روش . منفي است دبكيفمرتبه اول و يك 

  .كنترلي در بين فضاپيماها بسيار رايج است

 ييجا جابه يبرمبنا كننده كنترلعملگر 
  ي سيستم پيشرانا صفحه

اين سيستم براي اولين بار در اين تحقيق طراحي مفهومي شده 
اشميت  كننده كنترل، روش رايج عملگر يساز هيشببراي . است

 .گرديده است ارائهتريگر با اين روش مقايسه شده است و نتايج 
  :است شده  ليتشكسيستم از دو قسمت  نيا

 yو  zقسمت اول براي كنترل وضعيت حول دو محور  
 كننده كنترلگشتاور توسط سامانه عملگر . كند يمتوليد گشتاور 

                                                           
10. PWM: Pulse Width Modulation 
11. PWPF: Pulse Width Pulse Frequency 
12. Solenoid Valve 

. شود يمسيستم پيشران توليد  يا صفحهبرمبناي جابجايي 
. كند يمموتور اصلي فضاپيما نيروي تراست را توليد 

قرار گيرد  يا صفحهاين موتور روي يك عملگر  كه يدرصورت
روي وقتي بردار ني. در صفحه را خواهد داشت ييجا جابهتوانايي 

تراست از مركز جرم فضاپيما فاصله بگيرد، با توجه به مقدار اين 
حال اگر . كند يمفاصله گشتاور حول دو محور فضاپيما ايجاد 

اصلي حركت كند گشتاور پيرامون يك  يمحورهافقط روي 
موتور در مركز صفحه متصل  كه يدرصورت. كند يممحور ايجاد 

در اين نقطه فاصله موتور از  كه آنجا ازبه فضاپيما قرار بگيرد 
  .شود ينم، گشتاوري توليد باشد يممركز جرم صفر 

گشتاور  xقسمت دوم براي كنترل وضعيت حول محور  
تراستر به روش اشميت تريگر  4گشتاور به كمك . كند يمتوليد 
برمبناي جابجايي  كننده كنترلسامانه عملگر . شود يمتوليد 
سيستم پيشران قابليت كنترل وضعيت فضاپيما  يا صفحه

پيرامون دو محور را دارد براي محور سوم از همان روش قبلي 
هر دو قسمت فرمان كنترلي را از يك بلوك . است شده استفاده

كنترل كه همان بلوك كنترل اصلي فضاپيماست، دريافت 
نيز به همان بلوك كنترل اصلي  ها آنفيدبك عملكرد . كنند يم
  .گردد يبرمضاپيما ف

نوعي عملگر است كه  يا صفحهعملگر  4مطابق شكل 
خطي كه فقط در  يعملگرهابرخلاف . كند يمدر صفحه حركت 
از دو عملگر خطي  يا صفحهعملگر . كنند يميك راستا حركت 

و  اند شدهعمود بر يكديگر منطبق  صورت بهاست كه  شده درست
خطي منطبق بر روي شافت  يها نگيبلبرصفحات از طريق 

  .كنند يمراهنما حركت 
 يها آزمودندرك بهتر موضوع و انجام يكسري  منظور به

رايج، با توجه به  يها روشآزمايشگاهي جهت مقايسه با ساير 
در حوزه طراحي  4شكل  يا صفحهاطلاعات موجود عملگر 

  .است شده ساختهمفهومي 
 يرمبناب هكنند كنترلبلوك دياگرام عملگر  5در شكل 

  .كامل آمده است طور بهي سيستم پيشران ا صفحه ييجا جابه

 
 .يا صفحهعملگر . 4شكل 



براي  ازيردن
سط سيستم 
رل وضعيت 

 پيشران در 
خصي از آن 

 ستميرسيز 
آنالوگ به  

ر بازه مقدار 
لگر سيستم 
قدار گشتاور 
ص براي اين 
 كه در اين 

؛ دارد -5تا  
قادير بالاتر 
 مقدار را در 

گرفته   نظر
دي فضاپيما 

 Gain در 
ل باتري و 

. گردد يم ن
 300برابر  ه

 نيماب. گردد
خروجي  ي
وظيفه . ت
ي اين ساز هي

را در خروجي 
. ش پيدا كند

 برحسب دور 
اين  دهنده شان

حاسبه شود به 
ه ابعاد ماهواره 
كه دو سيستم 

 2حاصل در 
ست تا مقدار 

مقايسه  هم
. است شده 

ن است كه 

مومقدار گشتاور 
ظ آن است كه توس
ر زيرسيستم كنتر

  .گردد ي
سيستم يا صفحه

رده و مقدار مشخ
امر آن است كه

صورت به كند و 
 ارسال كند و در

هر عملگ ميدان يم
پذيرش عددي مق

قدار مشخصن م
سيستم پيشران 

+5مقداري بين 
كه به مق كند يم 
سپس اين. دهد ي

درصل را ولتاژ 
توليد Power با 

رودي سيستم
فضاپيما كه شامل

نيتأم اجياحت ورد
شده گفته برزيلي 

DC  گ يماعمال
يا هيزاوسرعت ( 

حالت حاكم است
يشبدر . درت است

ر 25/0بلوك . ست
ي اوليه كاهشا هيزاو 

ي بهساز هيشببراي 
نشاخروجي . شود 6
و بايد مح چرخد يم
با توجه به. رود يمو 

كهآنجا از. هستمتر 
است، ح شده ينيب ش
نياز اس كننده كنترلك 

  يساز هي

با، سپس نتايج ود
PWPF استفاده 

سيستم پيشران ي

 

م . مينام يمل را 
مطلوب و يا حفظ

توسط كامپيوتر ه
يمراسترها ارسال 

صف ييجا جابهرل 
را كنترل كر يود

دليل اين ا. دهد 
را توليد  مقدار 

 كنترل وضعيت
مهمچنين . ندارد
عملكردي و پ ظر

اين. حدودي دارد
يا صفحه ييجا ه

هومي شده است م
ورودي را كنترل

ينم وروده اجازه 
ضرب كرده و حاص

Gain را با توجه
ور ضرب حاصل 

ف Powerسيستم 
موي است، مقدار 

توليدي ماهواره 
Cه دو سر موتور 

ωو  DCوتور 

دلات فضاي ح
رعت و افزايش قد

اس شده استفاده 4/1
سرعت 4/1ل به 
ب. است rpm صورت

60صل بايد تقسيم به 
مچند دور  داسكرويل 

مهره چقدر جلو سكرو
م 1كز به هر طرف 
شيپسيستم پيشران 

به يك بازهموجي 
  .كنترل كند- 2تا 

يشبودارهاي 

شو يمالت انجام
Fل روش رايج 

يا صفحه ييجا ابه

 

وجي بلوك كنترل
يدن به وضعيت م

لحظه هرترل در 
و به تر شده حاسبه
سيستم كنتر 

ورداي كار مقدار 
يماز خود عبور 

هر تواند يمترل
لگرهاي سيستم

يد، محدوديتي ند
نظ ازترل وضعيت 

ه مشخص و مح
جابهستم كنترل 

قيق طراحي مفهو
و رگلاتوري يك 

از اين بازه تر نييپا
بت ضثا Gainك
nمقدار اين . شود ي

.است 60بر
و از س شده حاسبه

فحات خورشيدي
Power دار كلي

ولتاژ به. ت است
به مو يوروداژ

معاد) فت موتور
ربكس كاهش سر

4گيربكس قيق از 
رب كرده تا حاصل

ص به آمده دست بهجه
صه نياز داريم كه حا
لت كه در يك ثانيه

داسكيلي هر چرخش 
يي موتور از مركجا ه
ي سا هصفح ييجا ه

در خرو. شود يمرب
تا+ 2وجي را در بازه 

نمو

در دو حا يساز هي
حالت اول. گردند ي

جالت دوم روش 

  
ي ا حه

حه بر
ات به
 سكرو
 سكرو
داري 

 ييجا ه
. باشد ي

متصل
 آن با

از  ان
ختلاف

. دارد ي
 نگير

ر پيچ
. رساند
 موتور

كار  به
 يها پ

سرعت
سريع 

13. Le

خرو
رسي
كنت
مح

ابتد
را ا
كنت
عمل
تولي
كنت
بازه
سيس
تحق
يعني

پاو 
يك
يم

براب
مح
صف
مقد
وات
ولتا
شاف
گير
تحق
ضر
نتيج
ثانيه
است
ازاي
جابه
جابه
ضر
خرو

يشب
يم

حالت

صفح ييجا جابه يبنا

ل از حركت صفح
از طرفي صفحا. د

دايل كه با دوران
دايلساپورت مهره

داسكرويلهر پيچ
جابهكننده ميزان

يمكامل پيچ آن
موتور الكتريكي م
ر، راستاي شافت

تو ينمجود دارد
اخ اين ريپذ عطاف

يبرم الكتريكي را
بلبر. است رگرفته

براي سر ديگر
ر يمز به حداقل

و يا استپ DCي
تر قيدق كنترل
استپ تعدادحركت

س DCموتور . رد
برگشت و  رفت

    
eadscrew 

  عزيزي ي

برمب كننده كنترللگر
  .سيستم پيشران

ي اصطكاك حاصل
رسانند يمحداقل

متصل هستند 13
وظيفه س. گردند ي

ه. موردنظرهست
ازه گام معين ك
 ازاي هر دوران ك

به م ريپذ انعطاف 
نگام نصب موتور
ختلاف زاويه وج

انع نگيكوپل .كرد
ي از روي موتور

قرارياتاقان  سكرو
گانيتك ايجاد

گام چرخش را نيز
ور الكتريكيز موت

ستپ موتور براي
براي هر ح توان ي

ه موتور ارسال كر
يها حركتاي
  .رد

                      

ر نجفي و مهران علي

بلوك دياگرام عمل. 5

خطي يها نگيبر
فت راهنما را به ح

3داسكرويل مهره 

يجام جابهخطي  ت
ممهره به صفحه 

اند. خصي است
به داسكرويلهره 

 طريق كوپلينگ
هن كه ييازآنجا. د

اندكي اخ اسكرو
گ صلب استفاده ك
 خنثي و بار اضافي

داسيلي ديگر پيچ 
اتاقان علاوه بر

اصطكاك هنگ و
از داسكرويلرخش 

اس. استفاده كرد 
يمكه  يا گونه به
را محاسبه و به ز

لايي داشته و بر
از آن استفاده كر 

                     

 
 

 

امير كارگر
 

5 شكل

بلب
روي شاف
ساپورت

صورت به
اتصال م
گام مشخ
خطي مه

از ها چيپ
گردند يم

دايلپيچ 
كوپلينگ
زاويه را
در سوي
داخل يا

داسكرويل
براي چر

توان يم
ب رود يم

ازين مورد
عمل بالا

توان يم
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يك فضاپيما برمبناي جرم متحرك طراحي مفهومي كنترل وضعيت

كه  هستدر نوع خود يك روش جديد براي كنترل فضاپيما 
. است قرارگرفته يموردبررسبراي اولين بار در اين تحقيق 

و مقايسه  يبررس موردعملكرد نمودارها در هر دو روش 
سانتي ثانيه معادل  2000 يساز هيشب زمان مدت. اند قرارگرفته

فرض بر اين است كه در ابتداي كار زواياي اويلر . ثانيه است 20
هدف تلاش كنترلي در . درجه هستند 10اوليه ماهواره همگي 

  :شود يمبيان  گونه نيا يساز هيشباين 
 0درجه به  10ماهواره از  (Ψ,θ,Ҩ)رسيدن زواياي اويلر 

  .درجه
  :دستگاه مختصات بدني zدو روش براي محور  ةمقايس

  

  
  .در دو روش نمودار مقايسه زاويه اويلر . 6شكل 

  
 .نمودار مقايسه تلاش كنترلي در دو روش. 7شكل 

بر هم منطبق  نمودارهابراي زاويه اويلر  6شكل طبق 
در هر . شود ينممشاهده  ها آنو اختلاف خاصي بين  باشند يم

سانتي ثانيه به زاويه هدف كه  600دو روش نمودارها بعد از 
  .رسند يم هستصفر 

ي يجا جابه روش در 7براي فرمان كنترلي مطابق شكل 
 حدوداً. رسد يمبه صفر  تر عيسرنمودار  سيستم پيشران يا صفحه

در  PWPF روش در. افتد يماين اتفاق  800ثانيه  در سانتي
و تلاش كنترلي  شود يمپايدار  باًيتقرسيستم  900سانتي ثانيه 

 ييها پالس 1000بعد از سانتي ثانيه . دهد يمبيشتري انجام 
 فرمان بهو ربطي  شود يمبراي حفظ موقعيت ماهواره زده 

  .كنترلي ندارد

 :دستگاه مختصات بدني yدو روش براي محور  مقايسة

  
 .در دو روش Өنمودار مقايسه زاويه اويلر . 8شكل 

  
  .در دو روش نمودار مقايسه تلاش كنترلي . 9شكل 

سيستم  يا صفحه ييجا جابه روش در 8طبق شكل 
ولي  رسد يمسانتي ثانيه به زاويه هدف  600پيشراننمودار بعد از 

سانتي ثانيه به زاويه  800نمودار بعد از گذشت  PWPFدرروش
.. سانتي ثانيه اختلاف وجود دارد 200 جهيدرنت. رسد يمهدف 
به زاويه هدف برسد سيستم  تر عيسرماهواره  هرچقدركه ييازآنجا

 يا صفحه ييجا جابهعملگر كنترلي عملكرد بهتري دارد، روش 
  .كند يمبهتر عمل  سيستم پيشران

ي ا صفحه ييجا جابه روش در 9مطابق شكل  رليبراي فرمان كنت
 900ي ثانيه حدودادًر سانت. رسد يمبه صفر  تر عيسرنمودار  سيستم پيشران

 باًيتقرسيستم  1000ي ثانيه در سانت PWPF روش در. افتد يماين اتفاق 
 .دهد يمو تلاش كنترلي بيشتري انجام  شود يمپايدار 

  :دستگاه مختصات بدني xدو روش براي محور  ةمقايس

 
 .در دو روش نمودار مقايسه زاويه اويلر . 10شكل 



 
   

 

  عزيزي امير كارگر نجفي و مهران علي
 

34
ن  

ستا
زم

13
97

 /
ول 

ل ا
سا

/ 
ره 
شما

1 )
ي 
پياپ

7( 

  
  .  نمودار مقايسه تلاش كنترلي در دو روش. 11شكل

هر دو  Xاست كه براي محور سوم  يادآوريلازم به 
 4و در هر دو روش كنترل وضعيت از  باشند يم PWPFروش 

  .است شده  استفاده Xتراستر براي كنترل محور 
سيستم  يا صفحه ييجا جابه درروش 10مطابق شكل 

 رسد يمسانتي ثانيه به زاويه هدف  550پيشران، نمودار بعد از 
سانتي ثانيه به  700نمودار بعد از گذشت  PWPF روش درولي 

سانتي ثانيه اختلاف وجود  150 هجينت در. رسد يمزاويه هدف 
به زاويه هدف برسد سيستم  تر عيسرماهواره  هرچقدر.. دارد

اثرات  كنش برهمبه خاطر . عملگر كنترلي عملكرد بهتري دارد
  گشتاوري دو محور ديگر بر اين محور سوم،

نمودارهاي فرمان كنترلي اين دو روش  11مطابق شكل 
سانتي  20حدوداً PWPF روش در .شوند يممتفاوت  باهمقدري 

ثانيه تلاش كنترلي در قسمت مثبت محور مختصات بيشتر بوده 
بيشتري را در  يها فركانساست و در قسمت منفي هم 

  .مشابه داشته است زمان مدت
 900پس از گذشت  11ي فرمان كنترلي مطابق شكل ابر

  .شود يمپايدار  باًيتقرسانتي ثانيه در هر دو روش سيستم 
خلاصه، عملكرد روش كنترل  صورت به 2جدول شماره 

سيستم  يا صفحه ييجا جابهرا در مقايسه با  PWPFوضعيت 
  .دهد يمنشان  يا صفحهپيشران به كمك عملگر 

  .مقايسه دو روش كنترل وضعيت ماهواره. 2جدول 

 زمان  مدت
رسيدن به هدف 

  )ثانيه(

 زمان  مدت
تلاش 
 يكنترل

  )ثانيه(

 يمحورها
  بدني ماهواره

روش كنترل 
  وضعيت

  zمحور  9 6
 

PWPF 
 

 yمحور  10 8

 xمحور  9 7

 ييجا جابه  zمحور  8 6
 يا صفحه

  سيستم پيشران
  yمحور  9 6
  xمحور  9 5/5

  بحث 
حالت اول روش رايج . در دو حالت انجام شد يساز هيشب

PWPF يا صفحه ييجا جابهحالت دوم روش . است شده  استفاده 
سيستم پيشران است كه در نوع خود يك روش جديد براي 

 موردكه براي اولين بار در اين پروژه  هستكنترل فضاپيما 
  .است قرارگرفته يبررس

. بيشتر بوده است PWPF روش در تلاش كنترلي
است كه در اين روش شيرهاي برقي بايد دائم در  ذكر انيشا

حال كار كردن و باز و بسته شدن در فركانس بسيار بالا باشند 
كاركرد شيرهاي . كنترلي را اجرا نمايند يها فرمانتا بتوانند 

طولاني در اين روش استهلاك  يها زمان مدتبرقي در طول 
وش ر يها تيمزبا توجه به . زيادي را به همراه دارند

در كنار ساير  توان يم سيستم پيشران، يا صفحهييجا جابه
 قرار استفاده مورد ها سالكنترل وضعيت كه  يها روش
  .، از اين روش نيز استفاده كرداند گرفته

  گيري نتيجه
سيستم  يا صفحه ييجا جابهبه كمك عملگر كنترل به روش 

 Өو  Ҩكمتري به زواياي هدف  زمان مدتپيشران ماهواره در 
عمل  سرعت به يازدهيامتدسترسي پيدا كرد كه اين موضوع در 

بسيار  ها روشكنترل وضعيت نسبت به ساير  ستميرسيز موقع به
عدد تراستر كنترل وضعيت كه باعث  8كاهش . مهم است

 يريپذ نانياطمكاهش هزينه، كاهش پيچيدگي و افزايش 
وضعيت،  برقي تراسترهاي كنترل يرهايش. شود يمماهواره 

اين شيرها . دارند يمتيق گرانتكنولوژي ساخت بسيار پيچيده و 
در كسري از ثانيه بايد با فركانس بسيار بالا بارها باز و بسته 

هرچه تعداد اين شيرهاي برقي براي كنترل وضعيت . شوند
و وزن  شده تمامماهواره كمتر شوند سادگي ماهواره بالا و قيمت 

 .ابدي يمآن افزايش  يريپذ نانياطم، همچنين نديآ يمپايين 
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