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In this article, a robust model predictive controller is designed for 

maintaining the satellite's low earth orbit in the presence of 

perturbations and uncertainties. The designed control system makes it 

possible for the satellite to automatically keep the orbital parameters 

within the allowed range without intervention of the ground station. 

For this purpose, Hall effect thrusters, which are among the electric 

thrusters with small size, have been used, and the output of the 

controller is implemented by continuously commanding these 

thrusters instead of the traditional impulsive thrust generation 

algorithms. Based on this, it is possible to modify all orbital 

parameters simultaneously. In the presented solution, the gain of the 

controller is calculated online by solving an optimization problem 

whose objective is to minimize the orbit maintenance error and also 

the fuel consumption. Also, the optimization problem based on linear 

matrix inequalities has been developed to ensure the stability of the 

closed loop system and to be  H∞ robust against orbital perturbations 

and unknown parametric uncertainties. Finally, numerical simulations 

show the effectiveness of the proposed control scheme and the high 

efficiency of the closed loop system despite uncertainties and 

perturbations. 
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  یهاگررانشاز  بااستفادهماهواره  یمقاوم جهت حفظ مدار نبيکنترل پيش

 اثر هال 

 3محرم شاملی و ، 2، مرتضی فرهید*1معصومه کیانتاژ  

  تبریز، ایران ، های فضایی، پژوهشگاه فضایی ایران گر رانشدانشجوی دکتری، پژوهشکده  -1
   تبریز، ایران  ، های فضایی، پژوهشگاه فضایی ایرانگررانشاستادیار، پژوهشکده   -3،2

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله: 

 1402شهریور  6دریافت 

 1402آذر   7بازنگری 

 1402آذر   19 پذیرش

 1402آذر   19 انتشاراولین 

 

 های کلیدی: واژه

 حفظ مداری 
 کنترل

 بینپیش 

 مقاوم
 اثر هال  گررانش 

 اغتشاش 
 نامعینی

 
ن در حضور  ماهواره در مدار ارتفاع پایی  یمدار جهت عملیات حفظ    مبین مقاوکننده پیشرلکنتمقاله،  این    در

نامعینی  و  است.    ها اغتشاشات  ایجاد میطراحی گردیده  را  امکان  این  کنترل طراحی شده  کند که  سیستم 

خودکار و بدون دخالت ایستگاه زمینی، پارامترهای مداری را در محدوده مجاز نگاه دارد.    صورتبه ماهواره  

این منظور،   اثر هال که در زمره  گرها رانشبرای  اندازه کوچک محسوب  گرها رانش ی  الکتریکی دارای  ی 

های  ی الگوریتمجابه  گرهارانشی پیوسته به این  فرمانده کننده با  گردند، بکار گرفته شده و خروجی کنترلمی

کلیه پارامترهای مداری    زمانهم امکان اصلاح    اساسن یبرا.  استشده سازی  ای سنتی پیاده تولید پیشرانه ضربه

سازی ز حل یک مسئله بهینهبه شکل روی خط و ا  کنندهکنترلفراهم گردیده است. در راهکار ارائه شده، بهره  

شده، محاسبه    سازی خطای حفظ مداری و همچنین مصرف سوخت در نظر گرفتهکه تابع هزینه آن حداقل

های ماتریسی خطی جهت تضمین پایداری سیستم  سازی مبتنی بر نابرابریبهینه  مسئلهشود. همچنین  می

است. شده های پارامتری ناشناخته توسعه دادهدر برابر اغتشاشات مداری و نامعینی  H∞ بودنمقاوم حلقه بسته و  

یی بالای سیستم حلقه بسته با وجود  کاراکننده پیشنهادی و  های عددی، اثرگذاری کنترلسازی در انتها، شبیه

 دهد.ها و اغتشاشات را نشان مینامعینی 
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 های اثر هال گر رانشبین مقاوم جهت حفظ مداری ماهواره با استفاده از کنترل پیش
 

 فناوری در مهندسی هوافضا 
 4 ۀ، شمار8 ۀ، دور1403سال 

 

 مقدمه   1 
های نظامی، سنجش  های فضائی از جمله ماموریتمـأموریت  سیاری ازب

ارتفاع پایین صورت می با  ... در مدارهای  از  از دور، آب و هوا و  گیرند. 
اغتشاشی  اهای  طرفی ماهواره نیروی  تاثیر  جو    درگرتفاع پایین، تحت 

شود که برای  گیرند که موجب فاصله گرفتن ماهواره از مداری میقرار می
علاوه، با کاهش ارتفاع ماهواره، اندازه این  . به [1]  استشده آن طراحی  

کاهد. برای مقابله با این اغتشاشات  نیرو افزایش یافته و از عمر ماهواره می 
ماهواره  منظوربه و   ماموریتی،  اهداف  انجام  ماهواره جهت  مدار  ها حفظ 

 .[2]  های کنترلی هستندگررانش مجهز به 

پیشران موجب  اغلب  که  دارند  بالایی  سوخت  مصرف  به  نیاز  ها 
. [2]  افزایش جرم ماهواره و در نتیجه هزینه بالای پرتاب آن خواهد شد

نیز   آن  میزان موجودی سوخت  به  وابسته  ماهواره  همچنین، طول عمر 
کلیدی  های الکتریکی به عنوان یک تکنولوژی گررانش امروزه، باشد. می

سیستم میدر  گرفته  نظر  در  پیشرانش  دلیل  .  شوندهای  به  مساله  این 
ثر جرم سوخت  مؤها است که منجر به کاهش  گررانش ویژگی ذاتی این  

صرفه هزینهو  در  میجویی  ماهواره  عملیاتی  میان  .  شودهای  در 
مختلف  آوریفن از  گررانش ،  موجودهای  یکی  هال  اثر  مهمترین های 

.  سازندکوچک و پیوسته را ممکن می   هایها هستند که تولید رانشگزینه
ویژه توانند  میها  گررانش این   بزرگ   ضربه  برابر  چندین  انواع  را  از  تر 

کنند ایجاد  آن  پیشران    .شیمیایی  جرم  یک  کمک  بنابراین،  با  معین 
هال    گررانش  در  میاثر  طولانی مـأموریتتواند  عمر  طول  با  مورد  ی  تر 

 . [3] داستفاده قرار گیر
های مؤثر در کاهش مصرف سوخت، استفاده از تابع  از جمله روش

باشد. در گذشته، برای کنترل کننده میهزینه مناسب در طراحی کنترل
های کنترل  از روش   بااستفادهمدار ماهواره از دستورات ایستگاه زمینی و  

استفاده میضربه بردار مکان ماهواره  .  [2]  شدای  بدین منظور، اختلاف 
روشن شدن   دستور  ماهواره  به  و سپس  محاسبه  مرجع  مدار  به  نسبت 

می صادر  مشخصی  مدت  برای  روش،  پیشران  این  مشکلات  از  گشت. 
خودکار نبودن کنترل مدار، مصرف سوخت بالا و حجم محاسبات بالا در 

که کنترل خودکار علاوه بر کاهش . در حالی [4]  های زمینی استایستگاه
هزینه کاهش  و  سوخت  ممصرف  دقت  افزایش  موجب  نیز  أها،  موریت 

  به همراه  های اثر هالگررانش  بنابراین، استفاده ترکیبی از.  [4,  2]  گرددمی
کنترلتکنیک مدار  های  برای  می  خودکار  موثرتری  روش  دقت  تواند 

   باشد.  کنترل و مصرف بهینه سوخت
سال مداری در  حفظ  خودکار  کنترل  جهت  مطالعاتی  اخیر،  های 

انجام  ماهواره پایین  ارتفاع  روشاستشدههای  این  بین  از  کنترل .  ها، 
  تابع که قادر است چندین هدف کنترلی و بهینگی  این  بهتوجه بابین  پیش

 
1. Robust MPC 

و   ورودی  روی  بر  قید سخت  چندین  تضمین  با  را  مطلوب  هزینه 
م  انتخاب  کند،  تأمین  مداری  خروجی  حفظ  عملیات  برای  ناسبی 

مرجع .  [ 5]   است  کنترل   [ 3]   در  کنترل   بین پیش  کننده یک  برای 
.  است شده طراحی      GEO  های ماهواره   موقعیت همزمان وضعیت و  

مرجع   کنترل   [ 2] در  رساندن    حداقل به برای  بین  پیش  کننده یک 
و  پیشنهاد  سوخت  رانش گر رانش   از   مصرف  ایجاد  برای    های ها 

کنترل   شده استفاده    ای ضربه  برتری  نهایت  در   بین پیش  کننده و 

کنترل  به  در  است شده داده    نشان  LQR کننده نسبت  همچنین   .
کنترل   [ 6]   مرجع  یک  تنها  گردیده  استفاده   بین پیش  کننده از  که 

شایان  . کند جوی روی ماهواره را جبران می   درگ   غتشاشی نیروی ا 
های دینامیکی بکار گرفته شده در مراجع فوق  توجه است که مدل 
علاوه بر این، تنها    . کننده عمدتا خطی هستند جهت توسعه کنترل 

جاذبه  گرادیان  اغتشاشات  از  ناشی  جوی  اثرات  درگ  و  زمین  ای 
گردیده  سایر  لحاظ  رخداد  واقعی،  مداری  شرایط  در  بنابراین  اند. 

عدم  کنار  در  اغتشاشات  در  قطعیت انواع  موجود  ذاتی  های 
کننده تأثیرگذار خواهد بود. بر  پارامترهای مداری بر عملکرد کنترل 

کنترل  یک  طراحی  اساس،  نظر    1مقاوم   بین پیش   کننده این  در  با 
عدم گرفتن   و  اغتشاشات  ضرورت  های  قطعیت کلیه  یک  مذکور 

کاری ذاتی موجود در این  گردد. از طرف دیگر محافظه محسوب می 
می کننده کنترل  تأثیرگذار  ها  نهائی  مداری  کنترل  دقت  در  تواند 

بین مقاوم  کننده پیش باشد. بر این اساس، در این مقاله یک کنترل 
ها و اغتشاشات مداری نامعلوم پیشنهاد گردیده  قطعیت با فرض عدم 

پایداری، دستیابی به عملکرد بهینه جهت   است که ضمن تضمین 
کی  ی   ها و با حداقل مصرف سوخت را تضمین نماید.  تنظیم حالت 

بهره کنترلی    آنلاین   محاسبه ،  کننده کنترل این  های مهم  از ویژگی 
مداری    غتشاشات جبران اثرات ا   منظور به است که در زمان واقعی  

قطعیت  می و عدم  رسانی  روز  به  منظور، مسأله   . د شو ها  این  برای 
گردد که در آن قیود مربوط  تبدیل می   2LMIکنترل به یک مسأله  

کننده عملکرد  به توابع هزینه و شروط پایداری لیاپانوف که تضمین 
H    می مداری  اغتشاشات  با  تقابل  شده در  اضافه  اند.  باشد، 

بهره   مسأله،  این  حل  با  گونه بنابراین  به  روزرسانی  کنترل  به  ای 
المان می  که  ماهواره گردد  مداری  کلیه  علی ،  های  حضور  رغم 

نامعینی  و  مؤثر  محدودیت اغتشاشات  طرفی  از  و  مدل  های  های 
مذکور  گر رانش ذاتی   و کوچک ) های  پیوسته  پیشرانش  در  ( تولید   ،

ماند.  خواهند  باقی  مطلوب  به  نوآوری   محدوده  مقاله  اصلی  های 
مداری    های ( توسعه مدل غیرخطی برای المان 1باشند  شرح زیر می 

 بین کننده پیش ( توسعه کنترل 2های اثر هال  گر رانش نسبی مبتنی بر  

2. Linear Matrix Inequalities 
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 ی محرم شاملو  ،دیفره ی، مرتض انتاژیمعصومه ک

عدم  و  اغتشاشات  برای  نامعلوم  بالای  باند  گرفتن  نظر  در  با  -مقاوم 
( تضمین دستیابی به پایداری با حداقل مصرف سوخت برای 3ها  قطعیت 

 های اثر هال.گر رانش 
است:  صورت  بدین  حاضر  مقاله  بخش    ساختار  مدل  2در   ،

ت.  اسمدار ارائه شده  دینامیکی  های مرجع و مدلای شامل فریمماهواره
ارائه  پایداری را    لیتحل  و  هیتجزمراحل مختلف طراحی کنترل و    3بخش  

بخش  دهد.  می در  پیشنهادی  روش  شبیه   4کارایی  انجام  های سازیبا 
مختلف   بخش  .  استشده   دییتأعددی  نهایت،  نتیجه  5در  گیری  به 

 پردازد. می

 اثر هال   گر رانش مدل دینامیکی مدار ماهواره و   2 
به مرکزیت  میو دو فر ECI 1مرکز   نیزم ینرسیا میمطالعه، از فر نیدر ا

  ن یبا مرکز زم  ینرسیمختصات ا  ستمی. مرکز ساستشده ماهواره استفاده  
 یثابت  یهاجهت   یآن نسبت به منظومه شمس  یمنطبق است و محورها

است.    نیدر جهت مثبت محور چرخش زم  ECIقاب    Zمحور  .  [7]  دارند
است    ییمختصات متناظر با صفحه استوا  میفر  نیا  X-Yصفحه    نیهمچن

متناظر با بردار اعتدال    Xاست. محور    نیکه عمود بر محور چرخش زم
. دیآیم  دستبه راست    از قانون دست   بااستفاده  Yاست و محور    2ی بهار
  ن یثابت بر بدنه ماهواره و همچن هایمیبا مرکزیت ماهواره، فر یهامیفر
محل  یعمود-یمحل  هایمیفر  صورتبه  هستند.   LVLH  3یافق -ی/ 
بوده  یو عمود یمماس ، یجهت شعاع ، در سه LVLHمختصات  ستمیس

مختصات    ستمیس  نی. محور اول اکندیم  یرویراست پو از قانون دست  
بردار سرعت ماهواره است. محور دوم    یمماس بر مدار و در راستا   شهیهم

زاو  یمواز مومنتوم  بردار  نهاتاس   یاه یبا  در  چارچوب    ت،ی.  سوم  محور 
  ی در مدارها  تیهم راستا با بردار موقع  شهیو هم   کندیمرجع را کامل م

در ادامه، به مدل مدار ماهواره براساس معادلات مدار    . [8]  است   یارهیدا
 ECI  می ماهواره را در فر  کینامیکه د  یمعادلات  شود.پرداخته می  یکپلر

 . [9] ند ازعبارت نمایندیان میب  vو سرعت   r ینرسیا تیشامل موقع

r v=  (1-الف)                                                         

3 c d

r
v a a

r
= − + +  (1-ب)                                     

آن            در  وکه  زمین  گرانشی  cپارامتر 
a   داده فرمان  شتاب 

می  هال  گررانش از    بااستفاده  که  استشده و  تولید  dگردد 
a    شتاب

اغتشاشات شامل میدان گرانش غیرکروی بودن زمین، درگ اتمسفر، فشار  

 
1. Earth Centered Inertia 

2. Vernal Equinox 

3. Local-Vertical/Local-Horizontal 

عبارات تحلیلی برای .  [7]  تابش خورشید و گرانش خورشید و ماه است
 .[10-8] می باشند در مراجع مختلف قابل استناد  اغتشاشاتاین 

جهت   اثر هال  گررانش در این مطالعه از  ذکر شد،    قبلاًکه    طورهمان
 (1بردار شتاب کنترل در معادله ).  شوداصلاحات مداری استفاده میانجام  

زیر    صورتبه شود،  تولید می LVLH در مختصات  گررانش که توسط این  
 : [4]است 

1
c u

a F
m

=                                                                            (2)                          

(1 )

( [ ] (1 ) )

(1 )

p cX p

p p cY p

p cZ p

s F b

s F b

s F b

 + +
 

= −   + + 
 + + 

*

u IB 3×3F T(q ) I                (3) 

,که در آن ,( )
cX cY c

T

Zc
F F F=F نیروی رانش ایجاد شده توسط 

*است. اثر هال  گررانش 

IB
T(q از  دست به   تبدیل ماتریس (   کواترنیون آمده 

از قاب ثابت بدنه به   تولید شده  تبدیل نیروهای  برای  ماهواره است که 

ها گررانش دهنده ضرایب مقیاس  نشان psرود.  به کار می ECI قاب

ها را تنظیم گررانش است که مقدار واقعی نیروهای تولید شده توسط این 
ترازی  همچنین،   .کندمی هم  مختلف  گررانش خطای  محورهای  در  ها 

می نشان    pتوسط   تولید    pbو   شودداده  در  تصادفی  انحرافات 

 : شودمدل می به شکل زیر  یک نویز سفید    صورتبه که    بودهنیروی رانشی  

[ ( ) ( ) ] ( )
2

P
σ

T

P pE b t b t t t = −                  (4) 

)که  )t تابع ضربه واحد و
2

P
σ   دهدماتریس کوواریانس نویز را نشان می. 

 کننده طراحی کنترل  3 
ا الگور  یبرا  بخش، مراحل در نظر گرفته شده  نیدر  کنترل   تمیتوسعه 

ب انشو یم  انیمدار  در  مدار  مسئلهراستا،    نید.  به    یکنترل    ک یمطلق 
نسب  مسئله تبد  یکنترل  ماهواره  دو  این  شودی م  لیشامل  از  استفاده   .

های کنترل مدرن تر کرده و اعمال روشرویکرد، توسعه معادلات را ساده
گردد. همچنین معادلات انحرافات را نسبت به مقدار نامی  تر میسرراست 

می نشان  ا  یکیدهند.  مطلوب  مجازماهواره  نیاز  تنها    بوده  یها  و 
 یهاالمان  ادامه، ابتدا   ر د  ،نی؛ بنابراقرار دارد  یاغتشاش گرانش  ریتأثتحت 

. سپس، مدل  دنشویم  فیتعر  یو ماهواره مجاز  یماهواره واقع  نیب  ینسب
. شودی ذکر شده توسعه داده م  یمدار  یهاالمان   بر اساسحالت    یفضا

ادامه،   مدار  مسئلهدر  پ  یکنترل  کنترل  رویکرد  حل   نیبشیبا  مقاوم 
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تحل  گردیده به  مدا  ستمیس  یداریپا  لیو  پرداخته    یپیشنهاد  یرکنترل 
 .  شودمی

مدار  تیموقع  نییتع  جهت عنصر  از شش  آن،  مدار  و    ی ماهواره 
م اشودیاستفاده  نسب  نی عناصر، همچن  نی.  به    یحرکت  نسبت  ماهواره 

 ن یتراز متداول  یکی.  [11]  کنندیم  انیمدار مرجع( را ب)  یماهواره مجاز
 باشد ی م ریز صورتبه  یحرکت نسب شینما یبرا یپارامترساز یهاروش

[12]: 

(5)                               

( ) /

( )sin

O

R R

x xRx

y yRy

Rx

Ry

R

a a aa

e ee

e ee

i ii

ii

u uu














−  
  

−  
   −

= =   
−  

    −
     −   

                                                                                                                                               

)که   )O
x y x y

a e e i i u


 های المانمیانگین    =

  x مولفه  xe،  در بیضی  1نصف قطر بزرگ  a. دهدمداری را نشان می

 در بردار خروج از مرکز  y مولفه  ye،  ماهواره  2در بردار خروج از مرکز 

آرگمان    uماهواره و  4 زاویه بعد  ،  ماهواره  3میل  زاویه  iماهواره،  
مربوط به  عنصر   R نمادهای با زیرنویسعرض جغرافیای ماهواره است.  

در   موقعیت مداری ماهوارهرابطه بین    .دندهمدار مرجع را نشان می

   : [13] زیر است صورتبهدستگاه اینرسی و المانهای مداری 

(6 ) 

1 cos sin 0 0 0

1.5 2sin 2cos 0 1 tan 1

0 0 0 sin cos 0

0 sin cos 0 0 0

1.5 2cos 2sin 0 0 0

0 0 0 cos sin 0
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eu u u i

eu u

u u i

u u i

u u u













 − − 
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− −   
  − 

=     −    
 − 
   

  

 

حالت   فضای  ماهواره  مدل  نسبی  توصیف    صورتبه حرکت  زیر 
 :  [13] شودمی

(7 ) 
R u drag

ξ A(O )ξ B(O)a ξ
 

ξ.که در آن   ORa =  باشد که بردار المانهای نسبی ماهواره می

)  .استشدهنرمالیز    Raنسبت به   )
R

A O    های مداری  لماناحرکت آزاد
  درگ که بطور ویژه متأثر از اثرات جاذبه زمین و نیروی    کندرا توصیف می

از    بااستفاده خوبی تقریب با B(O) ماتریس هایالمان  . باشدجوی می

 
1.   Semi Major  
2. Eccentricity 

3. Inclination 

4. Right Ascension of the Ascending Node 

ها را بر روی مدل  گررانش و اثرگذاری    اندآمده دستبه گاوس معادلات 

drag.  ندنکتوصیف می
ξ  ا از  ناشی  نشان   جوی  درگ  غتشاشاثرات  را 

  .دهدمی
u

a در چارچوب  یبردار فرمان کنترل LVLH  ، تولید شده توسط 

است.گررانش  )  ها  )
R

A O،  B(O)   وdrag
ξ ضمیمه  براساس A از 

دینامیکی  .آیندمی   دستبه    [4]مرجع نسبی    ،معادلات  مداری  حرکت 
 توصیفمدل خطی قادر به    .نمایدخطی را در زمان پیوسته توصیف می

نیست واقعی  جاذبه  .  سیستم  میدان  از  ناشی  اثرات  تنها  دیگر،  از سوی 
و   ا  درگزمین  و دیگر  لحاظ  نادیده  غتشاشات  جوی در مدل ذکر شده 

  غتشاشات ها و اعدم قطعیت   شاملبنابراین، با یک سیستم   .اندگرفته شده 
افزار در سخت   کنندهسازی کنترلپیاده  منظوربه .  شویممی ناشناخته مواجه  

با در نظر  .  دیجیتال، این معادلات باید به شکل زمان گسسته تبدیل شوند
گرفتن  

sT    اثرات عدم قطعیت و با وارد کردن    یبرداردوره نمونه به عنوان

Δ  مجهول اغتشاشات  )  و  )
d

ξ k  )مداری اغتشاشات  کلیه  ، )نماینده 
 :زیر گسسته نمود صورتبه توان را می (7)معادله 

( 1) ( ) ( ) ( ( ), ( )) ( )
d d d

x A x B u Δ x u H ξk k k k k k+ = + + +  

(8)  

(9) 
( )

( )
( )

Mx
Z

Nu

k
k

k

 
=  
 

 

)که ) ( )ξx k k=حالتنشان سیستمدهنده  نمونه    های  ، ام   kدر 

( ) ( )
u

u ak k=  شتاب  نشان )exp،کنترلیدهنده  ( ) )
d R

A A O sT=و

0

exp( ( )( )) . ( )
d R

B A O B O
sT

sT t dt= −   گسسته  هایماتریس ای ضرایب 

)و  شوند  هستند که براساس همتایان پیوسته خود استخراج می )
d

ξ k ،

ا  سیگنال    که   است   غتشاشاتبردار  است انرژی  یک   شامل    و  محدود 

drag
ξاست مداری  ناشناخته  اغتشاشات  سایر  ضریب    H.  و  ماتریس 

)اغتشاشات است.  )Z k های خروجی کنترل است و ماتریسM   وN 
Mشرط   N 0


می  را  = افق   مقاوم  بین پیش  کنند.برآورده  کل  در 

 :شودزیر به روز رسانی می  قانون کنترلی بهتوجهبا بینی پیش

( | ) ( ) ( | ) 0,1,...,u G xk i k k k i k i+ = + =               (10) 

)که | )x k i k+ رشده دبینیپیشدهنده وضعیت  نشانi   گام پیش
).  آیدمی  دستبه  (8)  بینیپیشمدل    بهتوجهبا که  است  رو   )kG   بهره

قطعیت  عدم  و  مداری  اغتشاشات  مقادیر  براساس  که  است  ها  فیدبک 
، معادلات (8)  در  (10با جایگزین کردن )  .شودبرخط به روز می   صورتبه 
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 ی محرم شاملو  ،دیفره ی، مرتض انتاژیمعصومه ک

پیش افق  در  مربوطه  بسته  حلقه  استخراج    صورتبه بینی  سیستم  زیر 
 : شوندمی

( 1 | ) ( )) ( | )

( ( | ), ) ( | ))

( | )

d d

d

x A B G( x

Δ x G( x

                      H ξ

k i k k k i k

k i k k k i k

k i k

+ + = + + +

+ + + +

+ +

         (11)  

خروجی در  مداری  اغتشاشات  تضعیف  باید   ، جهت  زیر  شرط  دو 
 برقرار باشند:  

)با  (1 )
d

ξ 0k  مجانبی باشد. ( پایدار 11سیستم حلقه بسته ) =

)با وجود اغتشاشات   (2 )
d

ξ k( شرط زیر را 11، سیستم حلقه بسته )

  :[11] برآورده سازد

20

0

( ) ( )

( ) ( )
d d

Z Z

ξ ξ

T

T

k k

k k











                                             )12( 

ا که در آن در صورتی    2و    1  طو. شراست  غتشاشسطح تضعیف 
 صورت به بینی  شرط پایداری لیاپانوف در افق پیش که    شوندمیتضمین  

 : [12] تامین شودزیر 

(13)        
2

( 1 | ) ( | ) ( | ) ( | )

( | ) ( | ),   0,1, ...,

T

T

k i k k i k k i k k i k

k i k k i k i

+ + − +  − + + +

+ + + = 
d d

v v Z Z

ξ ξ
  

  ، حداقل مصرف سوختو  دستیابی به حداکثر دقت مداری  از طرفی، جهت  
 :گرددزیر تعریف می  صورتبه بینی نامحدودتابع هدف با افق پیش

 

0[ ( | ) ( | ) ( | ) ( | )]
T T

iJ k i k k i k k i k k i k

=
= + + + + + x Qx u Ru (14 )  

Τکه  
Q M M=   وΤ

R N N= .   که آنجا  نیروی هاگررانش  دراز   ،
می   طوربه پیشرانش   تولید  شتاب  مداوم  از  تابعی  سوخت  مصرف  شود، 

  ( 14)  معادله.  شودمعادل است که در عبارت دوم تابع هزینه منعکس می 
کند که انرژی خروجی کنترل یک حد بالایی برای  همچنین تضمین می

 کنترل  لهئدر نهایت، مس.  های خارجی با انرژی محدود داردهمه تحریک

 :شودمی بندیفرمولزیر  صورتبه مقاوم  بینپیش

( ), ( )

2

min max

:

( 1 | ) ( | ) ( | ) ( | )

( | ) ( | )

d
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T

J

subject to

k i k k i k k i k k i k

k i k k i k



+ + − +  − + + +

+ + +

P G ξ

d d

v v Z Z

ξ ξ

  

(15 ) 

 
1. Linear Matrix Inequality (LMI) 
2. Locally Lipschitz 

هدف         تابع  حداکثر  نظر      ، اگر  شوددر  کنترل  لهئمس،  گرفته 
 : شودزیر نوشته می صورتبه  مقاوم بینپیش

( ), ( )

2

min

:

( 1 | ) ( | ) ( | ) ( | )

( | ) ( | )

k k

T

T

subject to

k i k k i k k i k k i k

k i k k i k





+ + − +  − + + +

+ + +

P G

d d

v v Z Z

ξ ξ

 (16) 

ادامه،   پیش مسئلهدر  نابرابری    مسئلهیک    صورتبه مقاوم   بینکنترل 
خطی میفرمول 1ماتریس  ابتدا  .شودبندی  لمدر  و  لازم  فرض  های ، 

 : شوندبیان می  مورداستفاده

است.    C  3و تابع یکنواخت   2لیپشیتز محلی  Δتابع غیرخطی    .1فرض

وجود دارد که نامساوی زیر برآورده    Eشود که ماتریس ثابت فرض می
 : [14] شود

( ) ( )
( ( ), ( )) ( ( ), ( ))

( ) ( )

T

T
k k

k k k k
k k


   
   
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T
x x

Δ x u Δ x u E E
u u

            )17(        

   :[2] معادل هستند ریز  یهاینابرابر . ( 4تمم  شور م ) 1لم 

-1

1

,

,

Q S R 0 Q SR S 0
0

S R Q 0 R S Q S 0

T

T T −

  −   
   

 −   
                         )18( 

Qماتریس های  Q
T=  وR R

T
 . دمنفرد هستنریغ =

0بت  ابا ابعاد مناسب و ث Yو  X یها س یماتر یبرا .2لم     ،
 : برقرار است ر یز ینابرابر

1
X Y Y X X X Y Y

T T T T  −+  +                                      )19( 

را در نظر  (  11)   در رابطه آمده    دست به   سیستم کنترل حلقه بسته   . 1قضیه     

)برقرار باشد و    ( 17)   رابطه   که   گردد . همچنین فرض می بگیرید  )
d

ξ k    به

  ی   مجموعه 
2

{ | }
d d d

q
ξ ξRξ =     در این صورت، .  متعلق باشد  

مجانبی پایدار    طور به سیستم حلقه بسته را    ( 16)  بین مقاوم کنترل پیش  طرح 

ماتریس ،  کند می  1های اگر 
U P

−
=  ،Λ G=   ،Φ W=    و

Ω U=   و اسکالرهای =    1و −
ی که  طور به  داشته باشند   وجود   =

 برآورده گردد:   سازی زیر له بهینه ئ مس 

,Ω, ,Φ,Λ
minimize
 

                                                              )20( 

3. Uniform 

4. Schur Complement 
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(22 )  

0Ω I−                                                                       
(23 )  

   شود. داده می نشان  Iبا علامت عناصر متقارن و ماتریس واحد      *

  دست به(  13)  مربوط به شرایط پایداری لیاپانوف LMI ، قیدابتدا  اثبات. 
زیر تعریف    صورتبه بینی  در افق پیش   منتخبتابع لیاپانوف    .شودآورده می

 :گرددمی

( | ) ( | ) ( | ), 0,1, ...,v x Px
T

k i k k i k k i k i+ = + + =                  )24( 

 اپانوفی تابع لمعادلات تفاضلی  یک ماتریس معین مثبت است.  Pکه  
 عبارت است از:   (10)  حلقه بسته ستمیسامتداد مسیر حاصل از در  (24)

( 1| ) ( | ) ( ( | )
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v v A x Δ+
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(25 )  

در آن   که
cl d d

A =A +B G  .صورت به  (52) معادله  ،ریمقاد  با جایگذاری 
 : شودنوشته می ریز

( | ) ( | ) ( | )

( | ) ( | ) ( | )

( | ) ( | )

( | ) ( | ) ( | )

( | ) ( | )

T T T T

T T T

T T

T T T T

T T

v k i k k i k k i k

k i k k i k k i k

k i k k i k

k i k k i k k i k

k i k k i k

 = + + + +

+ + + + + +

+ + + + +

+ + + + + +

+ + +

cl cl cl

cl d cl

d cl

d d d

d cl

x A PA x x A PΔ+

       x A P H ξ Δ PA x

Δ P H ξ Δ PA x

    Δ P H ξ Δ PΔ  ξ H P H ξ

ξ H PA x

( | ) ( | )

( | ) ( | )

( | ) ( | ) ( | )

T T

T T

T T T

k i k k i k

k i k k i k

k i k k i k k i k

+

+ + +

+ + + +

+ + − + +

d d

d cl

d

 

         +ξ H P H ξ

        ξ H PA x

ξ H PΔ x Px

 

(26  )                                                                                    

 : شود، نابرابری زیر برآورده می2از لم  بااستفاده

(1 )( ( | ) ( | ))

(1 )( ( | ) ( | )) (1 2 )

( | ) ( | )

( | ) ( | ) - ( | ) ( | )

T T

T T T

T T

T T T

v k i k k i k

k i k k i k

k i k k L k

k i k k i k k i k k i k



 

  + + + +

+ + + + + +

+ + +

+ + + + +

d d

d

d

cl cl

cl

cl

  

H ξ

 

x A PA x

ξ H PH ξ Δ PΔ

x A P

ξ H PA x x Px

 

(27)                      
Pبا در نظر گرفتن نابرابری  I  که در آن ،  حداکثر مقدار ویژه 

P  عبارت غیرخطی  1و فرض    (9)و اعمال قانون کنترل فیدبک  است ،
 شود: زیر تقریب زده می صورتبه 

( | ) ( | )

( | ) ( | )

( | ) ( | )

x x
Δ PΔ Δ Δ E E

u u

x E E x
G G

T

T T T

T

T T

k i k k i k

k i k k i k

I I
k i k k i k

 



+ +   
     

+ +   

   
= + +   

   

 

(28     ) 

 : گردد، رابطه زیر استخراج می (27)  در (28)با جایگزینی 

(1 )( ( | ) ( | ))

(1 )( ( | ) ( | ))

(1 2 ) ( | ) ( | )

( | ) ( | )

( | ) ( | ) ( | ) ( | )

cl cl

d d

cl d

d cl

x A PA

 ξ H PH ξ

x E E x
G G

x A PH ξ

ξ H PA x x Px

T T

T T

T

T T

T T

T T T

v k i k x k i k

k i k k i k

I I
k i k k i k

k i k k i k

k i k k i k k i k k i k





 

  + + + +

+ + + + +

+ + + + +

+ + + +

+ + + − + +

   
   
   

               

(29)                                                                                         

جایگزینی     پیش  شرط،  (13)در   (29)با  افق  در  لیاپانوف  بینی  پایداری 
 : گرددزیر برقرار می صورتبه 

(1 )( ( | ) ( | ))

(1 )( ( | ) ( | ))

(1 2 ) ( | ) ( | )

( | ) ( | ) ( | ) ( | )

( | ) ( | ) ( | ) (

cl cl

d d

cl d cl

x A PA x

 ξ H PH ξ

x E E x
G G

x A PH ξ  ξ H PA x

x Px x M Mx

T T

T T

T

T T

T T T T

d

T T T

k i k k i k

k i k k i k

I I
k i k k i k

k i k k i k k i k k i k

k i k k i k k i k





 

+ + + +

+ + + + +

   
+ + + + +   

   

+ + + + + + −

− + + + +

2

| )

( | ) ( | ) ( | ) ( | ) 0
d

x G N NGx  ξ  ξ
T T T T

d

k i k

k i k k i k k i k k i k

+ +

+ + + − + + 

 

                                                                     (30)   

 فرم ماتریسی زیر بازنویسی نمود:توان بهرا می (30)نابرابری  

11 12

21 22

( | ) ( | )
0

( | ) ( | )d d

x x

ξ ξ

T
k i k k i kT T

k i k k i kT T

+ +    
    

+ +    
              )31( 

 که در آن:  

11

2

22 12 21

(1 ) (1 2 )

(1 ) ,

T

T T

T T T

T T T

I I
T

T I T T

  

 

   
= − + − + +   

   

+ − −

= − + + = = −

cl cl

cl

A PA E E
G G

        P M M G N NG

H PH A PH

               )32(  
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 ی محرم شاملو  ،دیفره ی، مرتض انتاژیمعصومه ک

11  اگر          12

21 22

0
T T

T T

 
 

 
( نیز بر آورده 13)  نابرابریبرقرار باشد، آنگاه    

نابرابری می 11  شود.  12

21 22

0
T T

T T

 
 

 
بازنویسی   صورتبه توان  را می   زیر 

 کرد:

(33 )  

( )

11

2

0

*

1 ( )
_ ( ) 1 ( ) 1 0

1

d d

d d

A +B G
P A +B G H

H

T

T

T

I


 



 
− 

 
 

 +
+ +  

 + 

 

 :در رابطه فوق از متغیرهای زیر استفاده گردیده است که

1

11 (1 2 )

T

T T T T
I I

T  −    
 = − + + − −   

   
E E P M M G N NG

G G
   (34) 

 شور، داریم: با اعمال لم متمم

11

2

1

0 1 ( )

* 1 0

* *

d d
A +B G

H

P

T

T

T

I



 
−

  +
 
 + 
 
 
 

                      

                                                                   

(35 )  

  کردنضرببا  
1

2 ( , , )Tbdiag I I W    و
1

2 ( , , )Wbdiag I I    به ترتیب در
موجود   (1-)الفرابطه    صورتبه توان آن را  می ،  (35) نابرابری  از   قبل و بعد

را می توان با دو بار استفاده از متمم   ( 1-)الف. معادله  نوشتدر پیوست  

تبدیل کرد  (2-)الفهای  به نابرابری شور با در نظر  .  موجود در پیوست 

1گرفتن  
U P

−
=  ،Λ G=   ،Φ W=    وΩ U=    و

اسکالرهای   =    1و −
ز متمم شور نابرابری زیر  ا  بااستفادهو      =

 :آیدمی دستبه 

1 1

2

0 1 ( )1 2 [ ]

0 0* 0 0

0 0* 0*
0

0 0* **

* * ** 1

** * **

d d
A Φ+B ΛΦ Ω Φ Φ M Λ NΦ Λ E

H

Ω

TT T T T TT T T

T

I

I

I

I









  

− − ++
 
 
 
  
 
 

+ 
 
 

 

(36 )                                                                                           

1  این است که   (63)پذیری  شرط لازم برای پاسخ
Φ Ω Φ

T مثبت    Ωو    −

0Φرتبه کامل است. اگر   Φباشند. بنابراین،   1معین    ، پس ماتریس  
1( - ) -Ω Φ Ω (Ω Φ)

T نابرابری زیر حاصل  مثبت معین است و در نتیجه،    −
 :گرددمی

1 1( - ) - 0Ω Φ Ω (Ω Φ) Φ Ω Φ Φ Φ Ω
T T T− −   + −                )37(  

 
1. Positive Definite 

باشند،    های زیر برقرار  به این معنی است که اگر نابرابری (37)نابرابری  
 : شودنتیجه گرفته می  (38) آنگاه

1

2

0 1 ( )1 2 [ ]

0 0* 0 0

0 0* 0*
0

0 0* **

* * ** 1

** * **

A Φ B ΛΦ Φ Ω Φ M Λ NΦ Λ E

H

Ω

TT T T T TT T T
d d

T

I

I

I

I









  

− + ++ − +
 
 
 
  
 
 
 +
 
 

                           

(38 )                                                                             

                                                                        
1 1 1 1 1 10 0 0 0I I U I I    − − − − − −−   −   −   − P Ω Ω       

(39)                                                                               

 :گرددنابرابری زیر حاصل میشور،   با دو بار استفاده از متمم

0Ω I−                                                                      )40(   

گرفته  ، در نظر  (16)برای کران بالای تابع هزینه     LMI  در گام دوم، یک 
، ∞ → iتا    i = 0  از  ( 20)و با جمع کردن تغییرات تابع لیاپانوف    شودمی

 :گرددنابرابری زیر حاصل می

0

0

2

0

[ ( 1 | ) ( 1 | )

( | ) ( | )] ( | ) ( | )

( | ) ( | )d d

x Px

x Px Z Z

ξ ξ

T

i

T T

i

T

i

k i k k i k

k i k k i k k i k k i k

k i k k i k



=



=



=

+ + + + −

− + +  − + + +

+ + +







               

                                                                     (41)  

T  بهتوجه با

0

( ) ( )| |
d d

ξ ξ
i

k i k k i k 


=

+ +   هزینه تابع  ،  (41) و 

 : یدآمی دستبه نابرابری زیر 

2 2( | ) ( | )x Px
Tk k k k J  −  − +                     (42) 

 :آیدمی دستبهنامساوی زیر که در نتیجه  

(43  )                                
2 2( | ) ( | )x Px

TJ k k k k    +                                      

 و به عبارتی:  
2 2 2( ) ( )Tx k x k   + P    )44(                                  

 شود به: که منجر می

2 2 1 2 2 2 2

1

0
1 0

( ) 0 ( )x P xk k

      



− − −

−

     
− +      

     
               )45(  
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1از متمم شور و در نظر گرفتن    بااستفاده
P Ω   LMI معادل  ( 54),  =−

 : خواهد بودزیر 

2 2 2 2

1 * *

* 0

( ) 0x Ωk

   

− 
 

− 
 
 − 

                                            )46( 

 های عددیسازی شبیه 4 
این بخش،   اعتبارسازیشبیهنتایج  در  برای  سنجی عملکرد  های عددی 

پیشنهادی   مدار  کنترل  میروش  و   .شوندارائه  دینامیک  منظور،  بدین 
فضاپیمای فیزیکی  می MANGO پارامترهای  گرفته  نظر   . [4]  شوددر 

ماهواره  شخصاتم  1جدول   این  می   فیزیکی  نشان  همچنین    .دهدرا 
هال  گررانش مشخصات خطای و   اثر  منابع  برای  شده  فرض  مقادیر 

مقادیر .  اندآورده شده  2اند در جدول  توصیف شده  (3)مختلف که در رابطه  
 .اندنشان داده شده 3اولیه پارامترهای مداری در جدول 

مشخصات فیزیکی ماهواره  -1جدول   

 مقدار مشخصات

21/551 جرم)کیلوگرم(   

0/ 5625 سطح درگ)مترمربع(   

5/2 ضریب درگ  

0/ 5625 سطح موثر در تشعشع خورشید)مترمربع(   

ماهواره ضریب بازتابش سطح   5/5  

 اثر هال   گررانشمشخصات  -2جدول 

 مقدار  مشخصات

 W100 توان 

 S 1000 ضربه ویژه

 mN 6 محدوده تراست 

pσ(0.3,0.3,0.3) نویز =  diag mN s 

300 ضریب مقیاس
p
=  s ppm 

,0.3) خطای هم ترازی 0.3, 0.3)
p

 
mrad

diag
axis

 = 

 مدار مرجع تولید در  مداریهای اولیه المان  مقادیر -3جدول 

 های مداری المان

( ) ma 7130522 

xe 04058/0 

ye 002774/0 

 (deg)i 28/98 

(deg)  74/351 

 (deg)u 38/123 

نشان  بخش،  این  طرح   شود می داده  در  پیش  که  مقاوم کنترل   بین 

. در این  نماید می حفظ  در محدوده مطلوب  را  مداری    های المان ،  یافته توسعه 
کنترل   بهره  می انلاین   صورت به روش،  روز  به  در شبیه .  شود ،     سازی 

MATLAB Simulink    و    انجام جعبه بهینه   مسئله شده  با   ابزار سازی 

Yalmip   ( 10) بینی  مدل پیش از  شده،  های انجام سازی شبیه   در .  است شده حل  
جهت بررسی  .  شود بینی استفاده می حالات در افق پیش   آوردن دست به برای  

طراحی  کنترل   ، اعتبار  خطی ابتدا  دینامیک  به  می   ( 7)   کننده    . شود اعمال 
تمام مقادیر عناصر نسبی به صفر  شود،  ملاحظه می  1شکل    در   که   طور همان 
  ( 1غیرخطی )   دینامیک به مدل    کننده کنترل اعمال  نتایج   2شکل    . اند رسیده 

دوره   یک  که    30در  است  .  است شده   مقایسه   LQR   کننده کنترل با  روزه 
مداری، رفتارهای    غتشاشات که اشاره شد، این مدل اثرات تمام ا   طور همان 

 گرها رانش   غیرخطی و منابع خطای مختلف در نیروی رانش تولید شده توسط 

تمام  ی  شنهاد ی پ   RMPC  کننده کنترل مطابق با شکل فوق،  .  گیرد را در نظر می 
  LQR  کننده کنترل نسبت به    تری دقیق در محدوده  را  ماهواره    ی عناصر مدار 

  ی مدل خط   ی برا   RMPCچه    شود که اگر ی م   خاطرنشان .  داشته است نگه  
دل است شده   ی طراح  به  اما  کنترل    بودن مقاوم   ل ی ،  عوامل    نسبت طرح  به 

( جبران  1)   ی مدار   ق ی به مدل دق نسبت    ( 7مدل )   ی خطا   و اغتشاشات،   ناشناخته 
  وضوح به فاقد این قابلیت بوده که    LQR  کننده کنترل گردیده است. در حالیکه  

تر نتایج، تغییرات  برای بررسی دقیق     است.   درک قابل در نتایج حاصل شده  
)پارامترهای حفظ مداری در دستگاه اینرسی  )x y z      3شکل  در  

خطای حفظ مداری از محدوده    ، شود که ملاحظه می   طور همان .  اند رسم شده 
با خط   متر(   500)   مجاز  قرمز در شکل که  اند، تجاوز  ها مشخص شده چین 
طی یک دوره     را (  3در معادله )   گر رانش سیگنال تولیدی    ، 4کند. شکل  نمی 
  ی ها ت ی محدود شود،  ملاحظه می   که    طور همان دهد،  نشان می   روزه   100

)در محدوده    2جدول  ارائه شده در    اثر هال   گر رانش   مشخصات مربوط به  
، به  رفت ی م که انتظار    طور همان اند.  برآورده شده (  وتن ی ن تراست شش میلی  

فناور   ل ی دل  از  هال،    شرانه ی پ   ی استفاده    ی برا ماهواره    از ی موردن پیشرانش  اثر 
سرعت    ش ی افزا   ن ی گز ی کم هستند که جا   ر ی و با مقاد   وسته ی پ   ، ی مدار   ی نگهدار 
 است. مشابه شده   ی ک ی الکتر   ا ی   یی ا ی م ی ش   های گر رانش در    ی تکانش 
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 ی محرم شاملو  ،دیفره ی، مرتض انتاژیمعصومه ک

 
 های مداری کنترل شده در مدل خطی دینامیک مداری المان -1شکل 

 

 

 

 

 

 

 های مداری کنترل شده در مدل غیرخطی دینامیک مداریالمان -2شکل 

 
     خطای موقعیت ماهواره نسبت به مدار مرجع -3شکل 

  

های اثر هالگررانشسیگنال تولیدی  -4شکل   

کنترل  4جدول   برتر  عملکرد  وضوح  توسعه  به  در    افته یکننده  را 
 دهد.   یمشابه نشان م یهابا روش  سهیمقا

 مقایسه عملکرد دو کنترل کننده  -4جدول 

 

 
RMPC LQR 

, ( )a a m 

 −4.46 −1.32 مقدار کمینه

, ( )a a m 

 مقدار بیشبنه 
1.3 6.07 

( )uxF N 

 مقدار کمینه
30.1 10−−  0.036− 

( )uxF N 

 مقدار بیشبنه 
32.7 10− 0.051 

( )uyF N 

 مقدار کمینه
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 گیرینتیجه 5 
از طریق   پایین  مدار ی یک ماهوارهرانشکمدار  حفظ  کنترلدر این مقاله،  

دین  ب  .استشده اثر هال توسعه داده    یگرهارانش   به  دهی پیوستهفرمان
یک  منظور برروش  ،  پیش مبتنی  بهینه بینکنترل  جهت  سازی  مقاوم 

پایداری  سازی خطای حفظ مداری که دارای قیود  و حداقلمصرف سوخت  
Hسیستم حلقه بسته و مقاوم بودن  

-. بهاستشدهطراحی  باشد، می 
تر، جهت حل مسئله کنترلی موردنظر و محاسبه بهره کنترلی، دقیقعبارت  

بهینه با قیود  یک مسئله  حل   Yalmip ابزارجعبه  ه کمکب  LMIسازی 
ماهواره   نسبی  نظر گرفته شده، مدل حرکت  گردید. مدل دینامیکی در 

طبیعی بوده و اغتشاشات  نسبت به ماهواره مجازی است که تحت تاثیر  
اثرگذاری ها،  سازیشبیه سازی آن وجود دارد.  یی در مدلهاعدم قطعیت

نسبی    موقعیت نشان داده شد که  و    را تایید کردهطرح کنترل پیشنهادی  
مانده و حفظ مداری ماهواره با کارآیی بالا  باقی  محدوده مجاز  در  ماهواره  

سازی، برتری روش پیشنهادی را در نتایج شبیههمچنین    شود.انجام می
که یک روش مطرح در    دندهنشان می  LQRسازی  بهینه  مقایسه روش

 گردد.این حوزه محسوب می
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 ی محرم شاملو  ،دیفره ی، مرتض انتاژیمعصومه ک
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