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In order to perform attitude control ground experiments, it is crucial 

to ensure the center of mass of the platform coincides with the center 

of rotation as accurately as possible. In this paper, a linearized 

dynamic model of the imbalanced attitude platform is derived, and a 

linear controller is methodically designed to stabilize the system by 

mass relocation. The stability conditions of the system under the 

proposed controller are derived. The balancing procedure starts with 

a parameter estimation method to estimate the center of mass offsets. 

Next, the PD controller is applied to align the platform’s horizontal 

plane with the local horizontal level. Finally, the imbalance in the 

vertical axis can be estimated and compensated to complete the 

automatic mass balancing. Actuator limitations and nonlinear 

equations of motion are implemented in numerical simulations, and 

the results demonstrate the effectiveness of the proposed method in 

significantly reducing the residual imbalance torque on the simulated 

platform.  
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پارامتر و   ینتوسط تخم  یمافضاپ  یتوضع  سازیهخودکار شب یبالانس جرم 

 خطی کنترل 

 3محمد نوابی و  ،*2پرور، مهدی سبزه1محمد براتی 

 دانشجوی دکتری، دانشکده مهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی امیرکبیر، تهران، ایران  -1
 دانشیار، دانشکده مهندسی هوافضا، دانشگاه صنعتی امیرکبیر، تهران، ایران -2
 های نوین، دانشگاه شهید بهشتی، تهران، ایراندانشیار، دانشکده مهندسی فناوری  -3
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های کنترل وضعیت در سیمولاتور آزمایشگاهی دینامیک وضعیت  های انجام موفق آزمونشرطترین پیش از مهم 

باشد. در  فضاپیما، انطباق حداکثری مرکز جرم پلتفرم با مرکز دوران آن برای حذف گشتاور اغتشاشی جاذبه می 

جرمی انجام شده و سپس روشی    ینابالانساین مقاله استخراج یک مدل دینامیکی مناسب برای پلتفرم دارای  

شود. در روش پیشنهادی،  کننده خطی همراه با شرایط پایداری ارائه می اصولی برای پایدارسازی آن توسط کنترل 

جایی همشتقی با جاب -شود. سپس یک قانون کنترل تناسبیابتدا بردار موقعیت مرکز جرم پلتفرم تخمین زده می 

تراز کرده و انحرافات مرکز جرم در این صفحه را  لتفرم را با صفحه افق محلی هم خودکار دو جرم محور افقی پ

کند. در مرحله پایانی، انحراف مرکز جرم از مرکز دوران در راستای قائم مجدداً تخمین زده شده و توسط  خنثی می

سازی از  شود. در شبیه یی جرم این محور خنثی و بالانس جرمی در راستای سه محور تکمیل می جابهجا مکانیزم  

دهنده است. نتایج نشانشده معادلات دینامیک غیرخطی استفاده شده و محدودیت سرعت عملگر کنترلی لحاظ  

 باشد.می نابالانسیتوجه گشتاور پسماند ناشی از عملکرد مطلوب روش پیشنهادی در کاهش قابل 
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 هوافضا فناوری در مهندسی  یپارامتر و کنترل خط نیتوسط تخم مایفضاپ  تیوضع سازهیخودکار شب یبالانس جرم
 2 ۀ، شمار8 ۀ، دور1403سال 

 مقدمه 1 

  های فضایی به نوعی وابسته به حرکات دورانی فضاپیما اغلب مأموریت 
وضعیت   کنترل  زیرسیستم  این  باشند.  می و  کاربردهای  جمله  از 

می به  زیرسیستم  چرخشتوان  برای  انواع  فضاپیما  دهی جهتهای 
سلولآنتن دوربینها،  خورشیدی،  جهتهای  یا  و  حسگرها  و  دهی ها 

های اتصال و تراز کردن درگاهفضاپیما برای انجام مانورهای مداری، هم
ای های نوین چند ماهوارهسازی خط دید اعضا در مأموریتیا هماهنگ

 .اشاره کرد
حرکت موفقیت    اهمیت  در  آن  کنترل  و  فضاپیما  وضعی 

باعث  مأموریت فضایی  سیمولاتورهای    استشدههای  و  بسترها  تا 
گسترده الگوریتم آزمایشگاهی  اعتبارسنجی  و  تست  برای  و ای  ها 

افزارهای زیرسیستم کنترل وضعیت در مراحل تحقیق و توسعه و  سخت 
 فازهای مختلف طراحی و ساخت ماهواره به کار گرفته شوند. 

تاکنون انواع مختلفی از بسترهای زمینی آزمون دینامیک و کنترل  
. فارغ از آنکه مکانیزم تعلیق  [2،  1]  وضعیت فضاپیما توسعه یافته است

اصطکاک سازی آنها از چه نوع است، آنچه در تمام آنها مشترک و بی 
ساز با مرکز دوران آن  ساختن دقیق مرکز جرم شبیه   است نیاز به منطبق 

گاه ساز دارای یک تکیهگیرد که شبیهاست. این مسئله از آنجا نشأت می
های پلتفرم وضعی حول آن انجام همچون یاتاقان هوایی بوده و چرخش 

بر روی پلتفرم مرکز جرمی را شکل  می اجزا  شود، حال آنکه چیدمان 
انطباق   عدم  این  نیست.  منطبق  دوران  مرکز  با  طبیعتاً  که  است  داده 

ثقلی می تولید یک گشتاور  با حاصلموجب  برابر  بردار  شود که  ضرب 
اور اغتشاشی با  باشد. این گشتموقعیت مرکز جرم پلتفرم در وزن آن می

تحریک دینامیک وضعیت باعث ایجاد حرکات دورانی و پاندولی قابل 
انجام   برای  از تحقق یک شرایط مناسب  توجه در پلتفرم شده و مانع 

،  در اینجا  گردد. منظور از شرایط مناسب های کنترل وضعیت میآزمون
و ترجیحاً در    N.m 3-10  [3 ]  تر از حدودوجود گشتاور اغتشاشی کوچک 

 باشد. بر روی پلتفرم وضعیت می N.m 5-10 [4 ]مقیاس 
انطباق دادن آن بر روی  از فرایند تنظیم مرکز جرم شبیه ساز و 

می  یاد  جرمی  بالانس  عنوان  به  دوران  ابتدا  مرکز  فرایند  این  شود. 
ساز  کردن اجرامی در راستای سه محور شبیه   جابه جا دستی با    صورتبه 

گیر بوده و  شود. بالانس جرمی دستی فرایندی مشکل و وقت آغاز می
باشد. و دقت حاصل از آن نیز محدود می  [5]نیاز به تجربه بالایی دارد  

هایی برای خودکار کردن و بالا بردن در نتیجه، در سالیان اخیر تلاش 
انجام   جرمی  بالانس  فرایند  در  [12-5]  استشدهدقت  حتی  اگرچه،   .

اثرگذاری  روش محدودیت  دلیل  به  نیز  جرمی  بالانس  خودکار  های 
یی جرم بر روی مرکز جرم کل نیاز است ابتدا پلتفرم  جابهجاهای  مکانیزم

تا حد قابل قبولی بالانس شود. این امر ناشی از جرم    دستی  صورتبه 

پلتفرم( و نیز بازه حرکتی محدود آنها  محدود متحرک )در مقابل جرم کل  
است. یانگ از دانشگاه یوتا در امریکا به همراه فولمر که تحقیقات آنها بر  
روی بالانس جرمی دستی و حرکت به سمت بالانس خودکار سیمولاتور 

ساختار یافته در این    ستندات در دسترس و وضعیت ماهواره جزو اولین م 
توان انحراف مرکز جرم دستی نمی   صورت به کند که  حوزه است، ذکر می 

.  [ 4،  2]   میکرون( کاهش داد  500از مرکز دوران را به زیر نیم میلیمتر )
بازوی مرکز جرمی در یک یک محاسبه ساده نشان می  دهد که چنین 

کیلوگرمی منجر به تولید گشتاور اغتشاشی جاذبه   20  وضعیت   سیمولاتور 
شود که برای انجام هر نوع آزمون وضعیت غیر می  N.m 1-10به بزرگی 

 قابل قبول است.  
بالانس  دقت  بهبود  جرمی  جرمی   برای  بالانس  عمده  روش  دو   ،

است. روش اول کاملًا مبتنی قرار گرفته  مورداستفاده خودکار در تحقیقات 
کنترل   از  ترکیبی  دوم  روش  و  پارامتر  تخمین  بسته بر  تخمین   حلقه  و 

های شناسایی پارامتر است. در روش اول محل مرکز جرم توسط روش 
یی جا به جا های دقیق  سیستم تخمین زده شده و سپس با استفاده از مکانیزم 

با مرکز دوران جبران   بر روی هر محور مقدار اختلاف مرکز جرم  جرم 
شود. معمولًا برای رسیدن به بهترین دقت ممکن در این روش، فرایند می 

ها چند بار تکرار  تحریک و شناسایی سیستم و سپس حرکت دادن جرم 
توسط  می  جرم  مرکز  موقعیت  تخمین  روش  از  استفاده  با  یانگ  شود. 

یی جابه جا های  الگوریتم حداقل مربعات و تنظیم مرکز جرم توسط مکانیزم 
با   زیر    3جرم  به  را  جرم  مرکز  موقعیت  اختلاف  توانست  تکرار   20بار 

تر شدن گشتاور مقیاس کوچک   2ن کاهش دهد که معادل با حدود  میکرو 
و افزایش پریود نوسان   N.m 3-10جاذبه نسبت به بالانس دستی تا سطح  

 . [ 3] ثانیه بوده است    60پاندولی به حدود  
 صورتبه که فقط  ای حداقل مربعات با وجودی روش تخمین دسته 

خروجی سیستم قابل استفاده -های ورودی آوری داده آفلاین و بعد از جمع 
سازی مدل سیستم برای تبدیل آن به فرم است و همچنین نیاز به ساده 

سازی مناسب دلیل دقت قابل قبول و قابلیت پیاده   رگرسیون دارد، اما به 
های محبوب بالانس جرمی خودکار سه محوره در همچنان یکی از روش 

می پلتفرم  ماهواره  وضعیت  کنترل  و  های  پرادو  نمونه،  عنوان  به  باشد. 
با این روش به تخمین موقعیت مرکز جرم با دقت    2005همکاران در سال  

 2021. همچنین بریلا و همکاران در سال  [ 11]  میکرون دست یافتند   25
میکرون برای بازوی مرکز جرم در   10با استفاده از همین روش به دقت  

وضعیت  کنترل  تست  برای  که  خود  کیلوگرمی  یک  سیمولاتور 
 .[ 12]  ها توسعه دادند دست یافتند ریزماهواره 

بسته برای  روش دیگر بالانس جرمی خودکار، استفاده از کنترل حلقه 
می  پلتفرم  افقی  صفحه  کردن  می   باشد بالانس  مشکلات  که  تواند 

های بر پایه شناسایی مانند خطاهای تخمین و نیاز به تکرار چندباره روش 
فراهم    فرایند را برطرف سازد و در مواردی دقت بالاتری در بالانس جرمی 
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 فناوری در مهندسی هوافضا  ی محمد نوابو ، رپروسبزه ی مهد ،یمحمد برات
 2 ۀ، شمار8 ۀ، دور1403سال 

های بالانس جرمی دو محور افقی  . در این رویکرد مکانیزم [10، 9]کند 
گرفتن پسخورد  رول و پیچ در نقش عملگرهای کنترلی عمل کرده و با 

سنسور وضعیت   جرم    جابه جابا  از  با هدف  بسته  حلقه  صورتبه کردن 
کنند. می را حذفمرکز دوران  ازمرکز جرم پایدارسازی سیستم انحراف 

هدف کنترلی و روش اجرای آن ممکن است متفاوت باشند  در این روش  
آنها آنچه نهایتاً تحقق می به  اما در همه  یابد حرکت دادن مرکز جرم 

یک   با  پیچ  و  رول  زوایای  کردن  صفر  است.  دوران  مرکز  سمت 
راستا کردن محور قائم پلتفرم با بردار  ، هم[11]کننده ساده تناسبی  کنترل

و یا صفر کردن تغییرات   [4]جاذبه محلی توسط قانون کنترل غیرخطی  
زاویه تطبیقی  مومنتوم  توسط کنترل  پایستگی آن  برقراری  و    [10]ای 

باشند. از آنجاکه محور  هایی از این روش بالانس جرمی خودکار مینمونه 
بسته روی این  راستا با بردار جاذبه است، روش حلقه عمودی پلتفرم هم

 شود. محور کاربرد نداشته و فقط برای بالانس افقی استفاده می 
مسئله   به  باتوجه روی  بر  موجود  تحقیقات  و  مراجع  در  اینکه 

  نشده است ، مدل خطی مناسبی از سیستم ارائه  حلقه بستهبالانس جرمی  
های کنترلی را بر روی  تا بتوان اصول استاندارد تحلیل و طراحی سیستم

آن پیاده نمود، در این مقاله به استخراج چنین مدلی و سپس طراحی  
  .استشدهرداخته  و استخراج شرایط پایداری پکننده خطی  اصولی کنترل

 PIDکننده خطی مانند  در مراجع دیگری که اقدام به استفاده از کنترل
و    [ 10  و   6،  3]  است نشدهنمودند روش طراحی و تحلیل پایداری ارائه  

کنترلبهره آماده های  ابزارهای  از  استفاده  با  یا  تجربی  بصورت  کننده 
   .استشدهانتخاب  

زیر  بخش  شرح  به  مقاله  این  بعدی  در   افتهیساختارهای  است. 
در    مدل  2بخش   که  غیرخطی  و  کامل  فرم  به  مسئله  دینامیکی 

ها استفاده خواهد شد ارائه شده و سپس با انجام فرضیات و سازیشبیه 
طراحی تخمین پارامتر و نیز  مورد نیاز برای    هایعملیات ریاضی مدل

سازی و ارائه نتایج  به شبیه   3  د. در بخشنشوکننده استخراج میکنترل
بندی و مراجع مقاله  . در پایان جمعاستشدهو بحث روی آن پرداخته  

 . استشده ارائه  

 یاضی ر یسازمدل 2 

مرکز   تیموقع  نیتخمسازی ریاضی شامل مدل دینامیکی مسئله،  مدل
مراحل انجام ، تحلیل پایداری و  یمشتق  -یکنترل تناسب  یطراح،  جرم

 شود.است که در ادامه هریک شرح داده می  خودکار یبالانس جرم

 مدل دینامیکی مسئله  1 .2 
الگوریتم   منظوربه  به  توسعه  نیاز  خودکار  جرمی  بالانس  سیستم  های 

سازی دینامیک مسئله است که  تعریف یک چارچوب ریاضی برای مدل

جسم صلب تلقی   عنوانبه شود. پلتفرم وضعیت  در این بخش ارائه می 
شده و مرکز دوران آن )که در عمل مرکز یاتاقان هوای کروی است( 

شود. دستگاه  مبدأ دستگاه مختصات اینرسی در نظر گرفته می   عنوانبه 
بدنی با مرکزیت مشابه تعریف شده و محورهای متعامد آن در راستای 

های حرکت خطی  محورهای نصب سنسورهای تعیین وضعیت و مکانیزم
 . استشدهواقع   1شکل جرم مشابه 

 
 [ 4] های متحرکدستگاه مختصات اینرسی و بدنی و جرم -1شکل 

اولر   زوایای  از  تحقیق  این  𝐄در  = [𝜑 𝜃 𝜓]𝑇    ترتیب با 
استفاده    ZYXدوران   فضاپیما  وضعیت  بیان  این  استشدهبرای  به   .

 ترتیب انتقال بین دو دستگاه توسط ماتریس زیر قابل انجام است. 

(1 ) C𝑖
𝑏 = [

𝑐𝜃𝑐𝜓 𝑐𝜃𝑠𝜓 −𝑠𝜃
−𝑐𝜑𝑠𝜓 + 𝑠𝜑𝑠𝜃𝑐𝜓 𝑐𝜑𝑐𝜓 + 𝑠𝜑𝑠𝜃𝑠𝜓 𝑠𝜑𝑐𝜃
𝑠𝜑𝑠𝜓 + 𝑐𝜑𝑠𝜃𝑐𝜓 −𝑠𝜑𝑐𝜓 + 𝑐𝜑𝑠𝜃𝑠𝜓 𝑐𝜑𝑐𝜃

] 

C𝑖که در آن  
𝑏   ماتریس دوران از دستگاه اینرسی به دستگاه بدنی و𝑐    و

𝑠   گر توابع  بیانsin    وcos   باشند. سینماتیک دورانی که رابطه بین  می
کند از رابطه  ای دستگاه بدنی را بیان می زاویه   نرخ زوایای اولر با سرعت 

 زیر قابل حصول است. 

(2 ) [

𝜑̇

𝜃̇
𝜓̇

] = [

1 tan 𝜃 sin𝜑 tan 𝜃 cos 𝜙
0 cos𝜑 − sin𝜙
0 sec 𝜃 sin𝜑 sec 𝜃 cos 𝜙

] [

𝜔𝑥
𝜔𝑦
𝜔𝑧
] 
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آن   در  𝝎که  = [𝜔𝑥 𝜔𝑦 𝜔𝑧]𝑇   زاویه به  سرعت  نسبت  بدنه  ای 
می  بدنی  دستگاه  در  خروجیاینرسی  عمل  در  که  سنسور  باشند  های 

پلتفرم در  آنجاکه  از  هستند.  کنترل  ژیروسکوپ  آزمایشگاهی  های 
وضعیت عموماً زوایای دوران محدودیت فیزیکی دارند، مشکل تکینگی  

زوایای   در  فوق  کرد.   90روابط  نخواهد  ظهور  تحقیق  این  در    درجه 
 شود: دینامیک وضعیت پلتفرم از طریق رابطه ممان اولر داده می

(3 ) 𝑑H

𝑑𝑡
= M 

مجموع گشتاورهای خارجی اعمال    Mای و  مومنتوم زاویه  Hکه در آن  
Hای  تعریف مومنتوم زاویه   باتوجه بهشده بر روی پلتفرم هستند.   = Jω  

آن   در  جسم  Jکه  اینرسی  این  ممان  و  اعمالی است  گشتاور  تنها  که 
بردار   از  حاصل  جاذبه  بالادستیگشتاور  می   نا  است،  جرم  توان  مرکز 

 زیر نوشت:  صورتبه( را 3معادله )

(4 ) Jω̇ + ω × Jω = 𝑀R × g𝑏 + 𝜏 

یا موقعیت مرکز جرم نسبت    نا بالادستی بردار    𝐑جرم کل پلتفرم،    𝑀که  
بردار جاذبه    𝐠𝑏و    گشتاور کنترلی )در صورت وجود(  𝝉به مرکز دوران،  

 باشد:انتقال یافته به دستگاه بدنی طبق رابطه زیر می 

(5 ) 𝐠𝑏 = C𝑖
𝑏𝐠𝑖   ,    𝐠𝑖 = [0 0 −9.81]𝑇 

یی جرم توسط مکانیزم حرکت جابه جا گشتاور کنترلی که حاصل از  
 شود: محور بدنی پلتفرم است با رابطه زیر مدل میخطی بر روی هر 

(6 ) 𝜏 = 𝑚r × g𝑏   

𝐫جرم متحرک هر محور و    𝑚در این رابطه   = [𝐫1 𝐫2 𝐫3]𝑇    بردار
باشد. در  های متحرک هر محور نسبت به مرکز دوران می موقعیت جرم

توان ممان اینرسی کل را از رابطه  یی جرم در سیستم میجابهجاصورت  
 زیر محاسبه کرد:

(7 ) J = J𝑃 −𝑚∑(r𝑖 ×)(r𝑖 ×)

3

𝑖=1

  

آن   در  جرم    𝐉𝑃که  سه  احتساب  بدون  پلتفرم  اینرسی  ممان  ماتریس 
و   بوده  دوران  مرکز  حول  شده  محاسبه  و  𝐫𝑖متحرک  ماتریس    ×

باشد که به فرم زیر بیان  ها میپادمتقارن بردار موقعیت هر یک از جرم
 شود: می

(8 ) 𝐫 × = [

0 −𝑟𝑧 𝑟𝑦
𝑟𝑧 0 −𝑟𝑥
−𝑟𝑦 𝑟𝑥 0

] 

اثر   در  پلتفرم  جرم  مرکز  جرمجابه جا تغییرات  متحرک  یی  های 
 شود: متناسب با نسبت جرمی این دو بوده و مطابق رابطه زیر محاسبه می 

(9 ) ∆R =
𝑚

𝑀
∆r 

 تخمین موقعیت مركز جرم 2 .2 
برای استفاده از الگوریتم حداقل مربعات در تخمین زدن بردار موقعیت  
مرکز جرم پلتفرم، نیاز است معادلات دینامیکی سیستم به فرم رگرسیون  

معادله   در  سیستم  دینامیک  منظور  این  به  شود.  غیاب    4بیان  در 
در برابر سایر عبارات و نیز    𝐑و    𝝎کننده و با فرض کوچک بودن  کنترل

قطری بودن ماتریس ممان اینرسی سیستم، با انجام عملیات ریاضی به  
 شود: فرم زیر تبدیل می

(10 ) 𝛚̇ =

[
 
 
 
 
 
 
𝑀𝑔

𝐽𝑥
(−𝑅𝑦 cos 𝜑 cos 𝜃 + 𝑅𝑧 sin 𝜑 cos 𝜃)

𝑀𝑔

𝐽𝑦
(𝑅𝑥 cos 𝜑 cos 𝜃 + 𝑅𝑧 sin 𝜃)

𝑀𝑔

𝐽𝑧
(−𝑅𝑥 sin𝜑 cos 𝜃 − 𝑅𝑦 sin 𝜃) ]

 
 
 
 
 
 

 

 خواهیم داشت:   𝑡2تا   𝑡1گیری از معادله فوق در بازه  با انتگرال

(11 ) ω̇ = 𝑓(𝑡)    →      ∆𝜔 = 𝜔2 − 𝜔1 = ∫ 𝑓(𝑡)𝑑𝑡
𝑡2

𝑡1

 

 کند:گیری بیان میای در انتگرال قاعده ذوزنقه 

(12 ) ∫ 𝑓(𝑡)𝑑𝑡
𝑡2

𝑡1

≈
∆𝑇

2
(𝑓(𝑡2) + 𝑓(𝑡1)) 

آن   𝑇∆که در  = 𝑡2 − 𝑡1    باشد دقت بوده و هرچه ریزتر  زمانی  گام 
خواهیم   12تا    10ای بالاتر است. با استفاده از معادلات  تقریب ذوزنقه 

 داشت: 

(13 ) 

∆𝜔𝑥
𝑘 =

−𝑀𝑔∆𝑇

2𝐽𝑥
[[(𝑐𝜑𝑐𝜃)𝑘+1 + (𝑐𝜑𝑐𝜃)𝑘]𝑅𝑦

− [(𝑠𝜑𝑐𝜃)𝑘+1 + (𝑠𝜑𝑐𝜃)𝑘]𝑅𝑧] 

∆𝜔𝑦
𝑘 =

𝑀𝑔∆𝑇

2𝐽𝑦
[[(𝑐𝜑𝑐𝜃)𝑘+1 + (𝑐𝜑𝑐𝜃)𝑘]𝑅𝑥

+ [(𝑠𝜃)𝑘+1 + (𝑠𝜃)𝑘]𝑅𝑧] 

∆𝜔𝑧
𝑘 =

−𝑀𝑔∆𝑇

2𝐽𝑧
[[(𝑠𝜑𝑐𝜃)𝑘+1 + (𝑠𝜑𝑐𝜃)𝑘]𝑅𝑥

+ [(𝑠𝜃)𝑘+1 + (𝑠𝜃)𝑘]𝑅𝑦] 

𝑅𝑥]که در آن   𝑅𝑦 𝑅𝑧]   نا بالادستیهای بردار  مؤلفه  𝐑   باشند.  می
 زیر به فرم رگرسیون نوشته شود: صورتبه تواند می 13حال معادله 
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(14 ) 

∆Ω = ΦR 

[

∆𝜔𝑥
∆𝜔𝑦
∆𝜔𝑧

] = [

0 Φ12 Φ13
Φ21 0 Φ23

Φ31 Φ32 0
] [

𝑅𝑥
𝑅𝑦
𝑅𝑧

] 

 باشند: به قرار زیر می Φهای ماتریس که مؤلفه

  صورتبه   استشدهکه در یک گام زمانی نمونه بیان    14اگر معادله  
ها بسط داده شود، روش حداقل مربعات تخمین  ستونی برای تمام نمونه 

بیشترین  و  تخمین  خطای  مربع  شدن  کمینه  موجب  که  را  زیر  بهینه 
 دهد: شود پیشنهاد میهای ورودی و خروجی مدل می خوانی بین دادههم

 (16) 𝐑 = [Φ𝑇Φ]−1Φ𝑇∆𝛀 

 مشتقی  -تناسبیطراحی كنترل  3 .2 
از آنجاکه فرایند بالانس جرمی عموماً با زوایای بزرگ پیچ و رول سر و  

کنترل طراحی  برای  اینجا  در  ندارد،  و   کار  دینامیک  افقی،  در صفحه 
این  شود.  سازی میسینماتیک سیستم با فرض زوایای اولر کوچک خطی 

 :شودسازی زیر می فرض منجر به ساده

(17 ) {
𝜔𝑥 = 𝜑̇

𝜔𝑦 = 𝜃̇
  , {

cos 𝜑 = 1
sin𝜑 = 𝜑

  , {
cos 𝜃 = 1
sin 𝜃 = 𝜃

  

رول و    محورهای  معادلات خطی(  10)  ( و17حال با استفاده از روابط )
 شود:پیچ حاصل می

(18 ) {
𝐽𝑥𝜑̈ = 𝑀𝑔𝑅𝑧𝜑 −𝑀𝑔𝑅𝑦

𝐽𝑦𝜃̈ = 𝑀𝑔𝑅𝑧𝜃 +𝑀𝑔𝑅𝑥
 

 مرکز جرم در راستای قائم   موقعیت در حین انجام بالانس افقی،  

(𝑅𝑧ثابت می )  .یی جرم دچار  جابه جا  باتوجه بهمقادیر ممان اینرسی  باشد

شده در مقایسه   جابهجا شوند اما از آنجاکه مقدار جرم  تغییرات اندکی می 

یی آن نیز حداکثر محدود به  جابه جا با جرم کل پلتفرم ناچیز بوده و بازه  

کننده  در طراحی کنترلممان اینرسی  باشد از تغییرات  چند سانتیمتر می 

نظر گرفتن بازوی مرکز جرم در    این مقاله با  در  .استشدهصرف نظر  

افقی  راستای   محور  کنترلی،    (𝑅𝑦و    𝑅𝑥)دو  ورودی  عنوان  قانون به 

 خطیپایدارسازی سیستم مرتبه دوم برای مشتقی زیر  -تناسبیکنترلی 

 :استشدهپیشنهاد زیر  صورتبه (18)

(19 ) {
𝑅𝑦 = −𝐾𝑝𝑥𝜑 − 𝐾𝑑𝑥𝜑̇

𝑅𝑥 = −𝐾𝑝𝑦𝜃 − 𝐾𝑑𝑦𝜃̇
 

باشند.  بهره مشتقی می   ضریب  𝐾𝑑بهره تناسبی و    ضریب  𝐾𝑝که در آن  

  یی جرم مورد نیاز برای تأمین ورودی کنترلی طراحی شده جابه جامیزان  

 شود. محاسبه می  9از طریق رابطه  79در معادله 

 پایداری تحلیل 4 .2 
بسته به فرم  سیستم حلقه  18در معادله    19  با جاگذاری ورودی کنترلی

 زیر خواهد بود: 

(20 ) {
𝐽𝑥𝜑̈ − 𝑀𝑔𝐾𝑑𝑥𝜑̇ − (𝑀𝑔𝑅𝑧 +𝑀𝑔𝐾𝑝𝑥)𝜑 = 0

𝐽𝑦𝜃̈ + 𝑀𝑔𝐾𝑑𝑦𝜃̇ − (𝑀𝑔𝑅𝑧 −𝑀𝑔𝐾𝑝𝑦)𝜃 = 0
 

( 20بسته )حلقهدر ادامه شروط لازم و کافی برای پایداری سیستم  

برای محور پیچ  این روند برای محور رول انجام شده و آید.  می   دستبه 

( به فرم زیر  20)  محور رول از رابطه  عادلهبه شکل مشابه خواهد بود. م

 شود:بازنویسی می 

(21 ) 𝑎𝜑̈ + 𝑏𝜑̇ + 𝑐𝜑 = 0 

 که در آن:

(22 ) {

𝑎 = 𝐽𝑥                               
𝑏 = −𝑀𝑔𝐾𝑑𝑥                  
𝑐 = −𝑀𝑔𝑅𝑧 −𝑀𝑔𝐾𝑝𝑥

  

از نوع مرتبه    (ODE)دیفرانسیل معمولی  همعادل یک( 21) معادله

باشد. پاسخ عمومی این معادله به شکل  می با ضرایب ثابت  دوم همگن  

𝑏2بسته به اینکه علامت عبارت  است. این پاسخ تحلیلی قابل بیان  −

4𝑎𝑐    در معادله کمکی𝑎𝜆2 + 𝑏𝜆 + 𝑐 = فرم   3چه باشد به یکی از    0

 زیر خواهد بود: 

(15 ) 

Φ12 =
−𝑀𝑔∆𝑇

2𝐽𝑥
[(𝑐𝜑𝑐𝜃)𝑘+1 + (𝑐𝜑𝑐𝜃)𝑘] 

Φ13 =
𝑀𝑔∆𝑇

2𝐽𝑥
[(𝑠𝜑𝑐𝜃)𝑘+1 + (𝑠𝜑𝑐𝜃)𝑘] 

Φ21 =
𝑀𝑔∆𝑇

2𝐽𝑦
[(𝑐𝜑𝑐𝜃)𝑘+1 + (𝑐𝜑𝑐𝜃)𝑘] 

Φ23 =
𝑀𝑔∆𝑇

2𝐽𝑦
[(𝑠𝜃)𝑘+1 + (𝑠𝜃)𝑘] 

Φ31 =
−𝑀𝑔∆𝑇

2𝐽𝑧
[(𝑠𝜑𝑐𝜃)𝑘+1 + (𝑠𝜑𝑐𝜃)𝑘] 

Φ32 =
−𝑀𝑔∆𝑇

2𝐽𝑧
[(𝑠𝜃)𝑘+1 + (𝑠𝜃)𝑘] 
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(23 ) {

𝜑(𝑡) = 𝐴𝑒𝜆1𝑡 + 𝐵𝑒𝜆2𝑡        if   𝑏2 − 4𝑎𝑐 > 0             

𝜑(𝑡) = 𝐴𝑒𝜆𝑡 + 𝐵𝑡𝑒𝜆𝑡           if   𝑏2 − 4𝑎𝑐 = 0             

𝜑(𝑡) = 𝑒𝛼𝑡(𝐴 cos 𝛽𝑡 + 𝐵 sin 𝛽𝑡)  if   𝑏2 − 4𝑎𝑐 < 0

 

  𝛼  ریشه مکرر،  𝜆،  کمکیهای حقیقی معادله  ریشه  𝜆2و    𝜆1که در آن  

,𝐴و    ها در صورت مختلط بودن بخش حقیقی و موهومی ریشه   𝛽و   𝐵 

 .  شوندضرایبی هستند که برحسب شرایط اولیه مسئله محاسبه می 

رابطه   در    23از  است  𝑏2که  حالتی  بدیهی  − 4𝑎𝑐 = باشد    0
توان عبارت    اگردو حالت دیگر  در  تنها واگرا شده و  در هر صورت  پاسخ  
نمایی به صفر میل    صورتبه د پاسخ  نمنفی باش  𝛼و    𝜆1,2یعنی    نمایی

𝜆1,2های معادله کمکی یک بررسی ساده بر روی ریشهخواهد کرد.  =

(−𝑏 ± √𝑏2 − 4𝑎𝑐) 2𝑎⁄  می که  نشان  شدن  دهد  منفی  برای 
,𝑎ضرایب  ها نیاز است  ریشه  𝑏, 𝑐   اینکه    باتوجه به علامت باشند.  هم

مسئله    𝑎ضریب   این  و    22رابطه  طبق  در  اینرسی  ممان  با  برابر 
می  است،  مثبت  کافی  همواره  و  لازم  شرط  که  گرفت  نتیجه  توان 

است که در این   𝑐و   𝑏مثبت بودن ضرایب   21 برای پایداری سیستم 
به ازای شرایط اولیه دلخواه به سمت صفر میل    سیستم پاسخ  صورت  

نمود.  که    خواهد  است  ذکر  به  روی  لازم  لاپلاس  تبدیل  اعمال  با 
هورویتز نیز همین شروط    - معیار پایداری راث و استفاده از    21معادله  

قطب پایداری   قرارگیری  صفحه  برای  چپ  سمت  در  سیستم  های 
 قابل حصول است. مختلط  

𝑏شرط  بازنویسی دو   > 𝑐و    0 > بر    22با استفاده از رابطه    0

به شروط زیر برای ضرایب بهره  بسته  حسب پارامترهای سیستم حلقه

 شود:کنترلی منجر می

(24 ) {
𝐾𝑑𝑥 < 0      
𝐾𝑝𝑥 < −𝑅𝑧

 

پیچبه   محور  برای  مشابه  پایداری    روش  زیر حاصل   صورتبهشروط 
 شود: می

(25 ) {
𝐾𝑑𝑦 > 0  

𝐾𝑝𝑦 > 𝑅𝑧
 

با برقراری شرایط لازم و    19تحت قانون کنترلی    18سیستم  در نتیجه  

 شود.  پایدار می 25و  24کافی 

تعیین   برای  بهرهحال  رابطه    مناسب  ضرایب  از  می   19در  توان 

های استاندارد مانند جانمایی قطب استفاده کرد. به این منظور ابتدا  روش

  دست به   21معادله مشخصه سیستم با گرفتن تبدیل لاپلاس از معادله  

 آید:می

(26 ) 𝑠2 +
𝑏

𝑎
𝑠 +

𝑐

𝑎
= 0 

معادله مشخصه با فرم استاندارد معادله مشخصه سیستم این  با مقایسه  
𝑠2مرتبه دوم   + 2𝜉𝜔𝑛𝑠 + 𝜔𝑛

2 = و جاگذاری پارامترهای مسئله   0
 شود:  زیر حاصل می صورتبه  𝑥محور ضرایب بهره  22از طریق رابطه 

(27 ) 

{
 
 

 
 𝐾𝑝𝑥 = −

𝐽𝑥𝜔𝑛
2 +𝑀𝑔𝑅𝑧
𝑀𝑔

𝐾𝑑𝑥 = −
2𝐽𝑥𝜉𝜔𝑛
𝑀𝑔

            

 

نیز به روش مشابه مطابق رابطه زیر    𝑦ضرایب بهره کنترلی محور  
 قابل حصول است: 

(28 ) 

{
 
 

 
 𝐾𝑝𝑦 =

𝐽𝑦𝜔𝑛
2 +𝑀𝑔𝑅𝑧

𝑀𝑔

𝐾𝑑𝑦 =
2𝐽𝑦𝜉𝜔𝑛

𝑀𝑔
            

 

مطلوب،   طبیعی  فرکانس  و  میرایی  انتخاب  با  ترتیب  این  به 
کنترلی  بهره نیاز  های  میمورد  دست  با    آیند.به  که  است  ذکر  شایان 

 پایداری  ، شروططبیعی  انتخاب هر مقدار مثبت برای میرایی و فرکانس
شد  25و    24 خواهند  ارضا  بهرهنیز  بنابراین  مشتقی .  و  تناسبی  های 
تضمین کننده پایداری سیستم خواهند   28و   27در روابط    آمده  دستبه 

 بود. 
توان نکات زیر را نیز در نظر  کننده میسازی این کنترلبرای پیاده

به   داشت. بالانس    باتوجه  سیستم  عملگرهای  در  متحرک  جرم  اینکه 

و کورس حرکتی آن محدود هستند، لازم است پیش از    جرمی خودکار

تا   انجام شود  قبولی  قابل  تا حد  بالانس دستی  بالانس خودکار  انجام 

سازی قانون همچنین در پیادهسیستم خودکار دچار اشباع عملگر نشود.  

و نیز    𝐾𝑝  هایمحاسبه بهره  برای  𝑅𝑧، پارامتر ثابت   پیشنهادی  کنترلی

مورد   9در گام اول محاسبات رابطه    𝑅𝑦  و  𝑅𝑥پارامترهای  مقدار اولیه  

هستند مقادیرنیاز  این  پارخروجی   .  تخمین  الگوریتم  آفلاین  های  امتر 

   باشند.می  2.2معرفی شده در بخش 

 مراحل انجام بالانس جرمی خودكار 5 .2 
زیر  در سه مرحله  فرایند بالانس جرمی خودکار پیشنهادی در این مقاله  

 گردد: می انجام 
به   برداری از نوسانات آزاد پلتفرم و تخمین موقعیت مرکز جرمداده (1

 . 2.2روش ارائه شده در بخش 
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برای انجام بالانس    3.2ارائه شده در بخش  بسته  اجرای کنترل حلقه (2

های الگوریتم تخمین پارامتر در مرحله قبل که در آن خروجی افقی  

 .  مورد نیاز هستندنیز 

مقادیر   پارامتر  الگوریتم تخمینتکرار مرحله اول با این تفاوت که در   (3

تا   شودهای افقی بردار موقعیت مرکز جرم صفر قرار داده می مؤلفه

با    تر تخمین زده شود.به طور دقیق  نا بالادستیتنها مؤلفه عمودی  

یی مورد نیاز جرم در راستای قائم جابهجا داشتن این پارامتر میزان  

جبران   بالادستیبرای  محور    نا  شده  این  مکانیزم  و  محاسبه  به 

چند بار تکرار این    .شودفرمان داده می  یی جرم این محورجابهجا

 تواند دقت بالانس قائم را افزایش دهد.مرحله می

 سازی و نتایج شبیه 3 

توسعه شبیه  منظوربه  متلب  سیمولینک  در محیط  مدلی  عددی،  سازی 

  4و  2داده شد. سینماتیک و دینامیک سیستم توسط معادلات غیرخطی  

توسط  جابه جا   .استشدهسازی  شبیه  شده  طراحی  جرم  مرکز  یی 

رابطه  کننده  کنترل رابطه    19در  نیاز  یی  جابه جابه    9توسط  جرم مورد 

به گشتاور کنترلی تبدیل و   6توسط رابطه سپس  تبدیل شده و  متحرک 

معادلا می  تدر  وارد  اینرسی  شود.  دینامیک  ممان  دینامیکی،  مدل  در 

از    صورتبه پلتفرم   حاصل  تغییرات  و  شده  وارد  غیرقطری  و  کامل 

نیز  جابهجا جرم  رابطه  یی  می   7توسط  لحاظ  آن  مقادیر    شود.در 

 زیر در نظر گرفته شد:  صورتبه پارامترهای جرمی و اینرسی 

{
𝑚 = 0.5 𝑘𝑔
𝑀 = 15 𝑘𝑔

         𝐽 = [
0.25 −0.01 −0.02
−0.01 0.4 −0.01
−0.02 −0.01 0.5

] 

 : ای پلتفرم به شکل زیر است زاویه شرایط اولیه زوایای اولر و سرعت 

[

𝜑
𝜃
𝜓
]

𝑡0

= [
−5
2
0
] (𝑑𝑒𝑔)   [

𝜔𝑥
𝜔𝑦
𝜔𝑧
]

𝑡0

= [
0.2
0.1
0.02

] (𝑟𝑎𝑑/𝑠) 

( به  نا بالادستیبردار موقعیت مرکز جرم نسبت به مرکز دوران )میزان  

 میزان زیر تعیین شد: 

𝑅𝐶𝑀 = [
−0.001
0.0012
−0.003

] (𝑚) 

در اولین مرحله از فرایند بالانس جرمی خودکار پیشنهاد شده  

شود. به این منظور،  در این تحقیق، الگوریتم تخمین پارامتر اجرا می 

اولیه  شبیه  شرایط  با  تنها  بدون  مذکور    نابالادستی و  سازی  و 

های مورد نیاز الگوریتم حداقل مربعات  کننده اجرا شده و داده کنترل 

پلتفرم   آزاد  نوسانات  روی  در  از  می   شکل  که  ثبت  شود  مشاهده 

 گردید.  

 

 نا بالادستی نوسان آزاد پلتفرم در اثر    - 2شکل  

میلیمتر در    1در حد    نا بالادستی شود  همانطور که مشاهده می 

میلیمتر در محور عمودی موجب نوسانات نسبتاً    3محورهای افقی و 

گردد. دامنه این نوسانات حول محورهای رول  شدیدی در پلتفرم می 

باشد.  ثانیه می   5درجه رسیده و پریود آن در حدود    40و پیچ به حدود  

داده   منظور به  پارامتر،  تخمین  الگوریتم  و  اجرای  زوایا  از  برداری 

هرتز انجام شد.    100ثانیه و نرخ    30ای به مدت  های زاویه سرعت 

وارد  حداقل مربعات  در الگوریتم    % 1ر ممان اینرسی با خطای  دی مقا 

که مقادیر ممان اینرسی همراه با خطا  شد تا پاسخ به شرایط واقعی  

باشد.  نزدیک است   تخمین  تر  از  حاصل  در  پلتفرم    نابالانسی نتایج 

 شود. اهده می مش   1جدول  

 مرکز جرم و خطای آن موقعیت  نتایج تخمین    - 1جدول  

  𝑅̂𝐶𝑀 (m) خطای تخمین 

1.4% -0.001014 𝑅̂𝑥 

0.9% 0.001189 𝑅̂𝑦 

1.5% -0.002955 𝑅̂𝑧 

با استفاده از نتایج تخمین  مرحله بعد، ضرایب بهره کنترلی  در  
و در نظر گرفتن مقادیر مطلوب دمپینگ و    اینرسی خطادار   و ممان 
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سیستم   طبیعی  𝜉فرکانس  = 0.7, 𝜔𝑛 = 0.5 (𝑟𝑎𝑑/𝑠)    محاسبه
 شوند: می 

{
𝐾𝑝𝑥 = 0.0025   

𝐾𝑑𝑥 = −0.0012
     ,    {

𝐾𝑝𝑦 = −0.0023   

𝐾𝑑𝑦 = 0.0019      
 

  3شکل  بر روی دو محور افقی در    بستهحلقه  کنترل  نتایج اعمال
 شود.مشاهده می 5تا 

به  سیستم    3شکل    باتوجه  نوسانی  خوبی  وضعیت  تحت  به 
  زمان نشست مطلوب که در طراحی .  است شده و پایدار    کنترل درامده 

مقدار    خطی  𝑡𝑠به  =
4

𝜉𝜔𝑛
≅ 11.5 (𝑠)    در بود  شده  تعیین 

 .  است شده ثانیه محقق    15در حدود  سازی غیرخطی  شبیه 
یی جرم، زاویه  جا به جا ان ذکر است که در روش کنترل با  شای 

𝜓    ًاولیه و کوپلینگ  مستقیما به شرایط  و بسته  نبوده  تحت کنترل 
پس از پایدار شدن دو محور افقی همچنان ممکن است  بین محورها 

. در حقیقت چون از گشتاور ثقلی استفاده  دارای دینامیک باقی بماند 
است،    𝑧𝑖راستای محور  در  تنها  آن  جاذبه زمین در    که نیروی شود  می 

های کنترلی  تنها تابع زوایا و ورودی عمودی  معادله دینامیکی محور  
 بوده و متغیر مستقلی برای کنترل ندارد. محورها  دیگر  

جایی جرم متحرک در راستای محورها ناشی  به میزان جا   4در شکل 

  5مرکز جرم پلتفرم و در شکل  جا شدن  به از فرمان کنترلی و به تبع آن جا 

ها مشاهده  جایی به تغییرات گشتاورهای کنترلی و نا بالادستی در اثر این جا 

میزان جا می  افقی  به شود.  نهایی جرم متحرک در راستای دو محور  جایی 

سانتیمتر بوده است. پس از گذشت    4ها کمتر از  نسبت به موقعیت اولیه جرم 

سازی موقعیت مرکز جرم و گشتاور نا بالادستی باقیمانده در  ثانیه از شبیه   30

 سیستم به قرار زیر بوده است که در حد مطلوبی قرار دارد: 

 
   ای محورهای افقی تحت کنترل های زاویه زوایای وضعیت و سرعت   - 2شکل  

 

 
 یی مرکز جرم پلتفرم جابهجاهای متحرک و یی جرمجابهجا -3شکل 

 
 نا بالادستی کنترلی و گشتاور  گشتاور -5شکل 

{
𝑅𝑥 = −1.5 × 10

−8 𝑚

𝑅𝑦 = 3.7 × 10
−8 𝑚   

,     {
𝜏𝑟𝑒𝑠𝑥 = −5 × 10−7 𝑁.𝑚

𝜏𝑟𝑒𝑠𝑦 = −8 × 10
−7 𝑁.𝑚

 

که در صفحه افقی  به بیان دیگر، انحراف مرکز جرم از مرکز دوران  

 کاهش یافت.   𝑚 0−10به مقیاس    بود،   𝑚 0−10در ابتدا در مقیاس 

عملکرد   وجود  غیرخطی   کنندهکنترل مطلوب  با  سیستم  روی    ،بر 

یی  جا به جا یکی از عوامل بسیار مهم در سیستم واقعی سرعت پایین عملگر  

کننده آن  بیان   5و    4باشد. توجه مجدد به شکل  ای( می جرم )موتور پله 

یی جا به جا سانتیمتر    2سازی بیش از  است که در همان لحظات اولیه شبیه 
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معادل   چند صدم ثانیه   زمانی   در مقیاس   𝑦و    𝑥جرم در راستای محورهای  

کنترلی   گشتاور  تولید  در   𝑁.𝑚 1−10با  امر  این  که  است  داده  رخ 

 غیرممکن است. در این مسئله    ی رایج عمل های  سیستم 

لحاظ کردن محدودیت سرعت   ا ب سازی  در ادامه شبیه بنابراین،  

1یی جرم به میزان  جا به جا 
𝑐𝑚

𝑠
و با همان ضرایب کنترلی و پارامترهای   

 شود.مشاهده می  8تا    6تکرار شد که نتایج در شکل  قبل  

کننده با اعمال  شود، کنترلمشاهده می  6طور که در شکل  همان

محدودیت سرعت عملگرها با دشواری بیشتری مواجه شده اما همچنان 

توانسته است معیارهای عملکردی مانند زمان نشست را در حد خوبی  

 حفظ کند. 

 
ای محورهای افقی تحت کنترل )با های زاویهزوایای وضعیت و سرعت  -6شکل 

 عملگر( سرعت  لحاظ محدودیت 

جرم به جا  در شکل  جایی  جرم  مرکز  و  عمده   7ها  ای  تغییرات 
دهد. محدودیت اعمال شده روی سرعت  نشان می   4نسبت به شکل 

جایی جرم در هر گام زمانی  به است که جا شده عملگر، مشخصاً باعث  
های خطی  )یک صدم ثانیه( بیش از یک دهم میلیمتر نباشد. قسمت 

نمودار   در  می   𝑟𝑦و    𝑟𝑥که  با  دیده  برابر  شیبی  دارای  0.01شود 
𝑚

𝑠
  

اعمال   سرعت  محدودیت  همان  که  با  شده هستند  شیب  این  است. 
𝑚نسبت  

𝑀
= نمودار موقعیت مرکز جرم ظاهر    0.033 است.  شده در 

اثر محدود کردن سرعت عملگر، گشتاور کنترلی در شکل   از    8در 

±5 × 10−4 𝑁. 𝑚    گذشت از  پس  است.  نرفته  از    30فراتر  ثانیه 
سازی، موقعیت مرکز جرم و گشتاور نابالانسی باقیمانده در  این شبیه 

 سیستم به قرار زیر بوده است: 

{
𝑅𝑥 = −1 × 10

−7 𝑚 

𝑅𝑦 = −3 × 10−7 𝑚 
,   {

𝜏𝑟𝑒𝑠𝑥 = −3.7 × 10
−6 𝑁.𝑚

𝜏𝑟𝑒𝑠𝑦 = −7.3 × 10−6 𝑁.𝑚
 

پس با لحاظ کردن محدودیت سرعت عملگر، دقت بالانس جرمی  
محدودیت   بدون  حالت  به  نسبت  مقیاس  یک  بزرگی  به  تقریباً  افقی 
کاهش داشته است اما همچنان در حد کاملاً مطلوبی قرار دارد. ضمن  
اینکه با ادامه کار سیستم کنترل در زمان بیشتر، دقت حاصل همچنان 

 بهبود خواهد یافت.

 
یی مرکز جرم پلتفرم )با لحاظ جابهجاهای متحرک و جایی جرمهجاب -7شکل 

 عملگر( سرعت  محدودیت 

 

 عملگر( سرعت  )با لحاظ محدودیت  نا بالادستیکنترلی و  گشتاور -8شکل 
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. لازم به ذکر  استشدهبا برخی مراجع مقایسه    2در جدول  نتایج  

از پیاده بوده حال  است که نتایج مراجع ذکر شده حاصل  سازی عملی 

  باتوجه به باشد. میسازی عددی حاصل از شبیهکه نتایج این تحقیق آن

محدودیت سرعت    غیرخطی با لحاظ  سازی بر روی سیستماینکه شبیه 

عملگر انجام شده و نتایج یک تا دو مقیاس بهتر از سایر مراجع است،  

سازی توان انتظار داشت که روش ارائه شده در این مقاله قابلیت پیادهمی

 نیز داشته باشد.  مناسبی عملی

 با سایر مراجع دقت بالانس جرمی مقایسه نتایج  -2جدول 

𝑅𝐶𝑀 (mm) مرجع  سال  روش 

 [3] 1998 تخمین  015/0

 [ 11] 2005 تخمین  025/0

 [4] 2020 کنترل 001/0

 [ 12] 2021 تخمین  01/0

 این مقاله  2023 کنترل 0/ 0002

 بندیجمع 4 

پلتفرم  برای  خودکار  جرمی  بالانس  روش  یک  مقاله  این  های  در 
ماهواره   وضعیت  طراحی  کنترل  و  سیستم  خطی  مدل  استخراج  با 

لحاظ  ارائه شد. با وجود  کننده به همراه آنالیز پایداری  اصولی کنترل 
اندازه   شدن  خطای  تخمین،  خطای  همچون  ممان  عواملی  گیری 

اثر    اینرسی،  در  اینرسی  ممان  جرم، جا به جا تغییرات  دینامیک    یی 
نتایج   عملگر،  سرعت  محدودیت  اعمال  و  سیستم  غیرخطی 

قابل    کاهش در  دهنده موفقیت روش پیشنهادی  ها نشان سازی شبیه 
 . ست ا بوده گشتاور اغتشاشی    توجه 

 تعارض منافع

 .است شده گونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان ن هیچ 
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