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Satellite attitude control plays a vital role in ensuring accurate orientation and 

maintaining system stability, directly affecting essential operations such as 

communication, remote sensing, and scientific observation. This paper addresses 

the complex challenge of attitude stabilization by incorporating the effects of 

orbital perturbations, particularly zonal harmonics and atmospheric drag-

environmental disturbances commonly encountered in low Earth orbit (LEO) 

that significantly degrade control precision and navigation reliability when 

unaccounted for. To mitigate these issues, a novel feedback controller based on 

the state-dependent Riccati equation (SDRE) framework, implemented using a 

feedforward neural network, is proposed. The neural network is trained to 

emulate the performance of a conventional SDRE controller by accurately 

estimating the co-state vector, a critical element of the SDRE control 

formulation. This eliminates the need to repeatedly solve the Riccati equation in 

real time, thereby substantially reducing computational demands. Extensive 

simulation results demonstrate that the proposed controller reliably maintains 

satellite attitude stability and accuracy under highly perturbed orbital conditions. 

Moreover, the improved computational efficiency makes it suitable for real-time 

onboard implementation. Overall, the proposed method offers a significant 

advancement in satellite control technology by enhancing robustness, reducing 

computational load, and improving real-time performance, thereby supporting 

more reliable and efficient space mission operations in dynamic orbital 

environments. These results highlight the method’s strong potential to transform 

real-time satellite control and accelerate advancements in modern space 

exploration. 
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آشفته با استفاده از   وی ضی ماهواره در مدار ب وضعیت کنترل 

 SDRE کیتکنکننده بازخورد عصبی مبتنی بر کنترل

  3سیدعلیرضا کاظمیو ،  2یزدانامیرحسین پناه ، ، *1مجید بختیاری

 های نوین، دانشگاه علم و صنعت ایران، تهران، ایران استادیار، دانشکده فناوری  -1*
 های نوین، دانشگاه علم و صنعت ایران، تهران، ایراندانشکده فناوری آموخته کارشناسی ارشد، ،  دانش  -2
 های نوین، دانشگاه علم و صنعت ایران، تهران، ایراندانشکده فناوریدانشجوی کارشناسی ارشد،  -3

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله

 1403 اسفند  20  دریافت
 1404 یبهشتدار  14 بازنگری

 1404 یبهشتدار 17پذیرش 

 1404 یبهشتدار 17 انتشاراولین 

 

 های کلیدی واژه

 ماهواره  تیوضع یدارسازیپا

 وابسته به حالت یکاتیمعادله ر

 گز یرودرشده اصلاح  یپارامترها

 یرخطیکنترل غ

 
 ی اجرا   یی بر توانا   ما  ی که مستق   ستم، ی س   ی دار ی و پا   ق یدق   ی ر ی گ جهت   ن ی تضم منظور  به ماهواره    ت ی کنترل وضع 

 نی دارد. در ا   یا ژه ی و  ت ی است، اهم   رگذار ی تأث   ی و مشاهدات علم   ی ربردار ی ارتباطات، تصو   ر ی نظ   یات ی ح   ف ی وظا 

وضع  کنترل  مسئله  تأث   تی مقاله،  گرفتن  نظر  در  با  م   ری ماهواره   یهاک یهارمون   ژه ی وبه  ، ی داراغتشاشات 

که   پردازد ی )لئو( هستند م   نیزم   ن ییدر مدار پا   نی اد یبن   ی ط ی که اغتشاشات مح   ، ی و درگ اتمسفر   یا ه یناح 

منظور بهماهواره شوند.  ی و ناوبر  ت ی باعث کاهش دقت کنترل وضع  توانند ی اغتشاشات م   ن ی گرفتن ا  دهی ناد 

وابسته   یکات ی معادله ر   هی که بر پا   یبازخورد شبکه عصب   کننده کنترل   کی پژوهش    نیچالش، در ا   نی رفع ا 

م (  SDRE) به حالت   ا شود ی م   شنهاد ی پ   کندی عمل  در  نحو  شخوری پ   ی شبکه عصب   ک ی  کرد،ی رو  نی .   یبه 

م  داده  رفتار کنترل   شودی آموزش  بتواند  تقل   SDRE  کیکننده کلاس که  نت   دی را  بتوان   جهیکند که در  آن 

 یکاتی معادله ر   م ی به حل مستق   از یدارد را بدون ن   SDREقانون کنترل    ر د   ی حالت که نقش اساس بردار هم

بالا مربوط به   یمحاسبات   نه ی روش کاهش هز   نی ا   شنهاد ی زد. هدف از پ   ن یاز حل تخم   یدر هر مرحله زمان 

بلادرنگ بدون به  یها را در برنامه  یکنترل   تمی آن بتوان الگور   نتیجۀاست، که در   یکات یر  یحل معادله جبر 

 یهاط یکننده در مح کنترل   نیمقاله بر دقت عملکرد ا   نی ا   جی نمود.  نتا   یساز اده ی انداختن عملکرد پ   ر خط 

تنها قادر به حفظ شده نه ارائه   کرد ی که رو  دهند ی نشان م   جی نتا   ن ی و متلاطم صحه گذاشته و ا   ده ی چ یپ   ی مدار 

 ت،ی . در نها دهد ی را کاهش م  ی ات بار محاسب  ی توجه طور قابلماهواره است، بلکه به   ت ی و دقت وضع  ی دار ی پا 

 ان ی ب   توانی ، م SDRE  کیکلاس   کردی روش نسبت به رو  نیا   ی محاسبات   یی با توجه به دقت و بهبود کارا 

بلادرنگ و  ی ا کنترل ماهواره   ی ها ستمی استفاده در س  ی برا یی بالا  لی شده، پتانس ارائه   ن ینو  کرد ی نمود که رو

 .دهد ی ها ارائه م ماهواره   یبهبود ناوبر 
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 مقدمه   1 

های فضایی با عمر عملیاتی طولانی، همواره یکی  توسعه و ساخت سامانه 
رود. های فضایی به شمار می های اساسی در اجرای مأموریتاز اولویت 

زیرسامانه  اطمینان  قابلیت  افزایش  میان،  این  ویژه  در  به  حیاتی،  های 
مسئول جهتسامانه که  پایداری  هایی  حفظ  و  کنترل  مانوردهی،  یابی، 

ویژه  اهمیت  از  هستند،  این  مداری  عملکرد  ارتقاء  است.  برخوردار  ای 
تعیینزیرسامانه نقش  تنها  نه  ایفا  کنندهها  مأموریت  موفقیت  در  ای 

و کاهش هزینهمی افزایش طول عمر عملیاتی  بلکه موجب  های کند، 
سامانه  جایگزینی  یا  خرابی  از  میناشی  فضایی  راستای های  در  شود. 

افزار و  ای بر بهبود طراحی سخت تحقیقات گستردهتحقق این اهداف،  
های کنترلی پیشرفته و ی الگوریتممواد، توسعه   بهینۀافزار، انتخاب  نرم

.  استشده های نوین آزمون و ارزیابی عملکرد متمرکز  به کارگیری روش 
های کنترل وضعیت یکی از محورهای اصلی این تحقیقات، ارتقاء سامانه 

هدایت ماهواره و  پایداری  در  کلیدی  بخش  عنوان  به  که  است  ای 
 . [2، 1]  شوندهای فضایی شناخته میسامانه

تحقیقات گستردهدر سال اخیر  زمینه کنترل وضعیت های  ای در 
ای  کنترل وضعیت ماهواره  مسألهکلی،    طوربه .  استشدهای انجام  ماهواره
می کرد:  را  تقسیم  اصلی  دسته  دو  به  ردیابی   پایداریتوان  و  وضعیت 

وضعیت. ردیابی وضعیت معمولا  چالش برانگیزتر است، زیرا در مقایسه 
پیچیده پویا  مدل  یک  شامل  وضعیت  تثبیت  این، با  وجود  با  است.  تر 

کلی مشابه  طوربهالگوریتم های کنترلی اعمال شده برای هر دو مسئله 
نوع کنترل ساختار  زیربنای هر دو  زیرا مدل های سینماتیکی  هستند، 

 . [3] اساسی یکسانی دارند
تحقیقات زیادی در زمینه کنترل وضعیت صورتی گرفته است که  

کاربرد    [4]  2و ریدلی  1پریش است.  ها صورت گرفته جا مروی بر آن در این

تنظیم غیرخطی را برای کنترل موقعیت ماهواره با استفاده از روتورهای 
روش   از  استفاده  با  داخلی،  حال،   SDREتکانه  این  با  کردند.  بررسی 

 [5]  3اثرات اختلالات مداری را در نظر نمی گیرد. یانگ  هاآنمطالعه  

تنظیم رویکرد  دومیک  درجه  با   4کننده خطی  فضاپیما  کنترل  برای  را 
بر  که  سیستم  مدل  سازی  خطی می مبتنی  به   باشدکواترنیون   صورتو 
کرد.  باشد  می غیرخطی    ذاتی از  پیشنهاد  استفاده  با  روش اگرچه    ، این 

سازی حول  با این حال، این خطی کند،  فرآیند طراحی کنترل را ساده می 
می تعادل  نقطه  قابلیک  دقت  عدم  به  منجر  زیرا  تواند  شود،  توجه 

اطلاعات دینامیکی مهم از اصطلاحات غیرخطی مرتبه بالاتر را نادیده 
تواند تأثیر مستقیمی بر پایداری و عملکرد سیستم داشته  گیرد، که می می

 
1. Parrish 

2. Ridgely 
3. Yang 

4. Linear-Quadratic Regulator (LQR) 

5. Fast Nonsingular Terminal Sliding Mode Surface (FNTSMS) 

با وضعیت  ردیابی  مسأله  باشد.   فضاپیماهای صلب  برای  زمان محدود 
با استفاده از    [6]های اینرسی در  اغتشاشات خارجی و عدم قطعیتوجود  

بدون هیچ محدودیتی     5یک سطح حالت لغزشی ترمینال سریع غیر منفرد 
را برای یک  وضعیت  مسئله ردیابی    [7]. گائو و کای  استشده بررسی  

محدود - زمان  مقاوم  کنندهکنترلفضاپیمای صلب بررسی کردند و یک  
های  عدم قطعیت   درنظرگیری  کواترنیون و لاگرانژ مانند بابر اساس مدل  

در   کردند.  پیشنهاد  خارجی  اغتشاشات  و  کنترل[8]مدل  یک  کننده  ، 
برای کنترل وضعیت یک ماهواره با  6بین مدل متغیر با زمان خطیپیش

سازی دینامیک و سینماتیک آن معرفی  با خطی   العملیعکس دو چرخ  
معادلات حرکت نسبی برای مدارهای آشفته بر اساس روش    [9]شد. در  

هندسی توسعه داده شد و سپس این معادلات برای یک مسئله ردیابی 
پارامترهای  از  استفاده  با  مایل  زمین  و  ماه  گرانش  تأثیر  تحت  نسبی 

 مورد استفاده قرار گرفت. ( sMRP)شده اصلاحرودریگز 
ا خاص    طوربه که    دیماهواره جدوضعیت  مدل    ک یمقاله،    نیدر 

  ات اغتشاشقابلیت اعمال برای مدارهای غیردایروی را دارد و همچنین  
 یاهیناح  یهاک یتمام هارمونبر    که مشتمل  7ن ی زم  نییدر مدار پابنیادین  

 ،شدهاست، با استفاده از پارامترهای رودریگز اصلاح  یاتمسفر  درگ    و
ماهواره    یکینامیاز رفتار د  یترقی دق  شیروش نما  نی. اکندمی  یمعرف
مدل موجود مبارزه   یهاتیمحدودبا  و    دهدی را ارائه م  ییمدارها  نیدر چن

 یرخطیمدار ذاتا  غ  کینامیو د  مایفضاپوضعیت  .  کندیم  ی بررس  کنند،یم
ا  کوپلو   به  مهم  ی معن  نیهستند،  نقش  ماهواره  مدار  رفتار    یکه  بر 

و درنظرگیری    یاغتشاشات مدار  همحاسب   ن،ی. بنابرا[10]  آن داردوضعیت  
آن دها  اثر  مدل  را  یموضعیت    کینامیدر  آن  دقت  قابل    طوربه تواند 
 بهبود بخشد.  یتوجه 

ا کنترلییک    ق،یتحق  نیدر  بر    الگوریتم  مبتنی  عصبی  بازخورد 
. این رویکرد از دو  کندارائه می   8وابسته به حالت  ریکاتیمعادله    کیتکن

شود که یک است که در بخش اول تلاش می بخش مجزا تشکیل شده
که بتواند بدون حل   شودبه نحوی تعلیم داده  9یک شبکه عصبی پیشخور

مستقیم   کنترل   SDREکردن  جهت  را  لازم  کنترلی  گشتاور  بتواند 
کننده را  وضعیت ماهواره تولید کند که بتوان در بخش دوم این کنترل

صورت آنلاین به کنترل وضعیت ماهواره پرداخت. وارد سیستم کرد و به
تخمینبهلازم به  عصبی  شبکه  حل،  از  مرحله  هر  در  است  بردار    ذکر 
المان   حالتهم از  استفاده  نظیر با  وضعیت  پارامترهای  و  مداری    های 

اصلاح رودریگز  زاویه   شدهپارامترهای  سرعت  میو  در  ای  که  پردازد 
در این مقاله،    شود.گشتاور کنترلی بهینه تولید می نهایت با استفاده از آن  

ارائه روشی است که   مؤثر هزینه محاسباتی بالای   طوربه هدف اصلی 

6. Linear Time-Varying Model Predictive Control (LTV MPC) 

7. Low Earth Orbit (LEO) 
8. State-Dependent Riccati Equation (SDRE) 

9. FeedForward Neural Network 
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مرتبط با حل معادله جبری ریکاتی را کاهش دهد. حل این معادله معمولا   
تواند بر اجرای بهینه  بر و پرهزینه است که می یک فرآیند پیچیده، زمان

های واقعی تأثیر منفی بگذارد و حتی منجر به ایجاد اختلال در  مأموریت
سامانه  تلاش  عملکرد  پژوهش  این  در  بنابراین،  شود.  بلادرنگ  های 

تا یک الگوریتم کنترلی نوآورانه ارائه شود که با حداقل هزینه    استشده
سازی بوده و عملکرد سامانه را تحت هیچ شرایطی  پیادهمحاسباتی قابل

الگوریتم از  استفاده  امکان  پیشنهادی  روش  این  نیندازد.  خطر  های به 
رد  های بلادرنگ را بدون تأثیر منفی بر دقت و عملککنترلی در سیستم

   .سازدکلی سامانه فراهم می

 آشفته  یرخط یغ یمدل عناصر مدار 2 

توجهی قابلطور که در بخش پیشین اشاره شد، معادلات مدار تأثیر  همان
ازاین  دارند؛  وضعیت  معادلات  حرکت  بر  معادلات  دقیق  استخراج  رو، 

هارمونیک تمامی  اثرات  درنظرگیری  با  ناحیه ماهواره  میدان  های  ای 
   ویژه برای مدارهای نزدیک به زمینگرانشی زمین و درگ اتمسفری، به

(LEO،)    امری ضروری است. در این مقاله، از معادلات دیفرانسیل مربوط
مداری   عناصر  ,𝑟)،  هیبریدبه  𝑣𝑥 , 𝑖, ℎ, 𝜃, 𝛺) اغتشاشات لحاظ  با   ،
گرفته   بهره  پیشاستشدهمذکور،  معادلات  این  و  .  بختیاری  توسط  تر 

شده   [ 11]همکاران   داده  )  طور  هماناند.  توسعه  در شکل  قابل  1که   )

𝑟  1عناصر شامل فاصله زمین مرکزباشد این  مشاهده می = |𝑟̂|  سرعت ،

ℎ  3ای، تکانه زاویه   𝑖  2، شیب مداری𝑣𝑥شعاعی   = |𝑟̂ × 𝑟̇̂| آرگومان ،

 دینامیکی  است. سیستم  𝛺  5و خط گره صعودی  𝜃  4عرض جغرافیایی

- 1در معادلات )از معادلات دیفرانسیل حاکم بر حرکت ماهواره    متشکل
 . [12] استشده ( بیان 6

 
 .های هیبرید جهت استخراج تغییرات المان   مدار مرجع مورد استفاده فریم    ک ی شمات   - 1شکل  

Fig. 1. Schematic of the reference orbital frame employed to 

extract hybrid orbital elements. 

 
1. Geocentric Distance 

2. Inclination 

3. Angular Momentum 

 

(1 ) 𝑟̇ = 𝑣𝑥  

(2 ) 𝑣̇𝑥 = −
𝜇

𝑟2
+

ℎ2

𝑟3
− 𝜓 − 𝐶‖𝑉̂𝑎‖𝑣𝑥 

(3 ) ℎ̇ = −𝑟𝜒 𝑐𝑜𝑠 𝜃 𝑠𝑖𝑛 𝑖 − 𝐶‖𝑉̂𝑎‖(ℎ − 𝜔𝑒𝑟2 𝑐𝑜𝑠 𝑖) 

(4 ) 
𝜃̇ =

ℎ

𝑟2
+

𝑟𝜒 𝑐𝑜𝑠2 𝑖 𝑠𝑖𝑛 𝜃

ℎ 𝑠𝑖𝑛 𝑖

+
𝐶‖𝑉̂𝑎‖𝜔𝑒𝑟2 𝑐𝑜𝑠 𝑖 𝑠𝑖𝑛 2 𝜃

2ℎ
 

(5 ) i = −
𝑟𝜒 𝑐𝑜𝑠 𝑖 𝑐𝑜𝑠 𝜃

ℎ
−

𝐶‖𝑉̂𝑎‖𝜔𝑒𝑟2 𝑠𝑖𝑛 𝑖 𝑐𝑜𝑠2 𝜃

ℎ
 

(6 ) 𝛺̇ = −
𝑟𝜒 𝑐𝑜𝑠 𝑖 𝑠𝑖𝑛 𝜃

ℎ 𝑠𝑖𝑛 𝑖
−

𝐶‖𝑉̂𝑎‖𝜔𝑒𝑟2 𝑠𝑖𝑛 2 𝜃

2ℎ
 

𝑉̂𝑎  که در آن = 𝑉̂ − 𝜔̂𝑒 × 𝑟̂  به جو است.  نسبت  ماهواره    نسبی  سرعت
𝜔̂𝑒  ن،یعلاوه بر ا = 𝜔𝑒𝑍̂  به دور خود در قاب    نزمی  چرخش  بردارECI 

گرانش  𝜇است.   𝐶است.    نیزم  یثابت  = 𝑐𝑑(𝐴
𝑚⁄   ش یافزا  یبرا  (

را   𝜒و  𝜓 ریمقاد ن،یعلاوه بر ا .شود یمعادلات استفاده م یشفاف ساز
 معادلات زیر تعیین گردد. از ستفادهتوان با ایم

(7 ) 

𝜓(𝑟, 𝑐𝑜𝑠 𝜑) = −
𝜇

𝑟2
∑ 𝐽𝑛(

𝑅𝑒

𝑟
)𝑛

∞

𝑛=2

(𝑛

+ 1)𝑃𝑛(𝑐𝑜𝑠 𝜑) 

(8 ) 

𝜒(𝑟, 𝑐𝑜𝑠 𝜑) =
1

𝑟

𝜕𝑈

𝜕 (𝑐𝑜𝑠 𝜑)

=
𝜇

𝑟2
∑ 𝐽𝑛(

𝑅𝑒

𝑟
)𝑛

∞

𝑛=2

𝑃𝑛
′(𝑐𝑜𝑠 𝜑) 

روابط   این  زمین،   𝑅𝑒در  و    𝑃𝑛  شعاع  لژاندر  ای  جمله  𝜑چند  =

𝑐𝑜𝑠−1(𝑠𝑖𝑛𝜃𝑠𝑖𝑛𝑖)    علاوه می به    𝐽𝑛برآن،  باشد.  مربوط  ضرایب 
 باشند.ای میهای منطقههارمونیک
  ژه ی، به ووضعیت ستمیمعادلات مدار و س نیب کوپلینگ هایالمان
  ر یتوان با استفاده از معادلات ز یرا م 𝜔𝑧، و نرخ فرمان  𝜔𝑥  ینرخ مدار

  ی ، را م𝛼𝑧، و شتاب فرمان،  𝛼𝑥 ،یمحاسبه کرد. پس از آن، شتاب مدار 
 کرد.  نییمعادلات تع نیا یتوان با گرفتن مشتقات زمان

4. Argument of Latitude 

5. Right Ascension of the Ascending Node 
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(9 ) 𝜔𝑥 = −
𝑟𝜒 𝑐𝑜𝑠 𝑖

ℎ
−

𝐶‖𝑉̂𝑎‖𝜔𝑒𝑟2 𝑐𝑜𝑠 𝜃 𝑠𝑖𝑛 𝑖

ℎ
 

(10 ) 𝜔𝑧 =
ℎ

𝑟2
 

 وضعیتروابط  فرمولاسیون  3 

های مختلفی همچون  ها با استفاده از روش دینامیک و سینماتیک ماهواره
شده  اصلاح  یپارامترهاو    پارامترهای رودریگز  ،زوایای اویلر، کواترنیون

اند که هر یک مزایا و معایب  در ادبیات مورد بررسی قرار گرفته گزیرودر
  شامل   اویلر  زوایای  قالب  در  وضعیت  هایکه دوران ازآنجا    خود را دارند.

 وجود  هاآن   در  آمدن سینگولاریتی  وجودبه   امکان   و   شودمی  مثلثاتی  توابع 
نمایش    تفاده کرد.سا  کواترنیونهای معادل نظیر  توان از انتقالمی  دارد

، خطی بودن معادلات سینماتیکی  هاکواترنیونی به دلیل حذف تکینگی 
زاویه  سرعت  به  ونسبت  چرخش   ای  دقیق  توصیف  در  های  توانایی 

حال، از   نیبا ا ویژه در مسائل کنترل وضعیت، رایج است؛بعدی، به سه 
پارامترساز  ییآنجا برا  ونیکواترن  یکه  مؤلفه  از چهار  استفاده   یشامل 

)وابسته( هستند.    یحداقلریغها  مؤلفه این  ،  باشندمی   وضعیتنشان دادن  
واحد    نرم یدارا  دیبا  ون یشود که کواترنی م  تیمحدود  کیمنجر به    نیا

 . [ 14، 13] باشد

  از استفاده    وضعیت  شینمابرای  متداول    هایروش یکی دیگر از  
  . باشدمی گزیرودرشده  اصلاحو     (CRPs)  زگیرودر  کیکلاس  ی پارامترها

مجموعه  یک  به  اویلر  چهارگانه  مختصات  تبدیل  با  پارامترها  این 
می   عضویسه  ارائه  جسم  وضعیت  از  کارآمد  نمایشی   دهند.مینیمال، 

ها، کارایی محاسباتی بالا و کاهش ابعاد مسئله اصلی این روش  مزیت
  که صورتبدین   هایی نیز دارندها محدودیتاست. با این حال، این نمایش 

  ی نگیتکدچار درجه  180چرخش  کیدر  زگیرودر کیکلاس یپارامترها
چرخش    ک یدر    گز یرودرشده  اصلاح یکه پارامترها  ی، در حالشوندمی

ها این محدودیت شوند.    یمواجه م  ینگیتکمشکل  درجه با    360کامل  
به می عملی،  کاربردهای  در  زاویهتوانند  مانورهای  در  بزرگ،   ایویژه 

های محاسباتی ایجاد کنند. در این پژوهش، پس از بررسی دقیق،  چالش
اصلاح پارامترهای  رودریگزاز  سادگی  به شده  و  تکینگی  کاهش  دلیل 

 . [14،  13] استشدهسازی برای کنترل فضاپیماها استفاده مدل

 سینماتیک وضعیت  1 .3 
  ک ینماتیس  شینما  یبرا  گزیشده رودراصلاح  یپارامترهااز  مقاله،    نیدر ا
چرخش    یبرا  MRP. بردار  استشدهماهواره استفاده    وضعیت  کینامیو د
از    یاصل  یها غ  کی درجه    360کمتر  و می   تکین ریمجموعه    باشد 
 شود: یم فیتعر ریز صورتبه 

 (11 ) 𝝈 = [𝜎1 𝜎2 𝜎3]T ∈ ℝ3 

 است:  ریبه شرح ز شینما نیا یبرا کینماتیمعادلات سو 

 (12 ) 𝝈̇ = 𝐆(𝝈)𝝎 

اکه   𝝎  نجا،یدر  ∈ ℝ3  زاو سرعت  تابع    یاه یبردار  و  را    𝐆(𝝈)است 
 کرد: فیتوص (13)توان با معادله یم

 (13 ) 𝐆(𝝈) =
1

2
(

1 − 𝝈T𝝈

2
𝐈3×3 + [𝝈]× + 𝝈𝝈T) 

  ممان اینرسی بوده و شرح آن در معادله ماتریس  نمایانگر    𝐈  ،که در آن
بردار  هر  برای    ماتریس پادمتقارن  ×[𝐱]. همچنین  استشده   ارائه(  14)

[𝐱]دلخواه   = [𝑥1, 𝑥2, 𝑥3]𝑻 منظور انجام عملیات ضرب ه به باشد کمی
 : [15] شودتعریف می (15) با معادله  شود وخارجی تشکیل می

 (14 ) 𝐈 = [

𝐼𝑥𝑥 𝐼𝑥𝑦 𝐼𝑥𝑧

𝐼𝑦𝑥 𝐼𝑦𝑦 𝐼𝑦𝑧

𝐼𝑧𝑥 𝐼𝑧𝑦 𝐼𝑧𝑧

] 

 (15 ) [𝐱]× = [

0 −𝑥3 𝑥2

𝑥3 0 −𝑥1

−𝑥2 𝑥1 0
] 

رو م  وضعیتماهواره،    وضعیتکنترل    یکردهایدر  را  توان  یماهواره 
مدار چارچوب  به  تعر  ینسبت  بنابرا  فیمرجع  )  نیکرد.  را  12معادله   )

 فرموله کرد: ریتوان به شکل زیم

 (16 ) 𝝈̇𝑒 = 𝐆(𝝈𝑒)𝝎ob
b  

𝝎obو    𝝈𝑒  در آن،  که
b    و سرعت  ماهواره  وضعیت  دهنده  نشانبه ترتیب

قاب بدنه  در  است که    مرجع  یچارچوب مدارنسبت به  ماهواره    یاهیزاو
 محاسبه کرد.را آن ریتوان با استفاده از معادله زی و م شودیم فیتوص

 (17 ) 𝝎ob
b = 𝝎ib

b − 𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o  

𝝎ibعبارت،    نیدر اکه  
b  ماهواره نسبت به    یا  هیدهنده سرعت زاونشان

، در  شودی م فیقاب بدنه توصدر که باشد می  (ECI) ی نرسیقاب مرجع ا
𝝎ioکه    یحال

o  در این    ماهواره است.  یمدار  یاه ینشان دهنده سرعت زاو
به قاب بدنه بر اساس    ینرس یاز قاب ا  چرخش  سیماتر  𝐑(𝝈𝑒)رابطه،  

 ی اه یسرعت زاو  لیتبد  یبرا  باشد کهمی  شده رودریگزپارامترهای اصلاح
م  یمدار استفاده  ماهواره  بدنه  قاب  آن   شودیبه  ریاضی  رابطه  که 
 : [15] صورت زیر ارائه میگرددبه 

 (18 ) 
𝐑(𝝈𝑒) = 𝐈3×3 −

4(1 − 𝝈𝑒
T𝝈𝑒)

(1 + 𝝈𝑒
T𝝈)2

[𝝈𝑒]×

+
8

(1 + 𝝈𝑒
T𝝈𝑒)2

[𝝈𝑒]×[𝝈𝑒]× 
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به عنوان چارچوب مرجع مورد نظر در نظر گرفته    یاگر قاب مدار
زاو سرعت  عبارت  𝝎ob  یا  هیشود، 

b  م با  یرا  در   𝝎𝑒توان  داد.  نشان 
 : کرد یسیبازنو ریتوان به شرح زی ( را م17) یکینماتیمعادله س جه،ینت

 (19 ) 𝝈̇𝑒 = 𝐆(𝝈𝑒)𝝎𝑒 

 دینامیک وضعیت  2 .3 
  اب یدر غ  ، ینرسیقاب ا  کیجسم صلب در    کی  یمعادلات حرکت برا

خارج گشتاور  گونه  رو  یا ناشناخته  یهر  بر  م  یکه  اثر  کند، ی بدنه 
 شود:   یم انیب ریز صورتبه 

 (20 ) 𝜔̇ib
b = −𝐈−1[𝝎ib

b ]
×

𝐈𝝎ib
b + 𝐈−1𝝉a 

𝝉aکه    ییجا ∈ ℝ3  کی  کینامید  شیگشتاور محرک است. نما  یورود 
 نشان داد:  ریز صورتبه توان یجسم صلب نسبت به چارچوب مدار را م

 (21 ) 
𝝎̇𝑒 = −𝐈−1[𝝎𝑒 + 𝐑(𝝈𝑒)𝝎io

o ]×𝐈[𝝎𝑒

+ 𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o ] − 𝐑̇(𝝈𝑒)𝝎io

o

− 𝐑(𝝈𝑒)𝝎̇io
o + 𝐈−1𝝉a 

  محاسبه کرد  ریتوان با استفاده از معادله زیرا م  𝐑̇(𝝈𝑒)که در آن،  
]16[    : 

 (22 ) 𝐑̇(𝝈𝑒) = [𝝎𝑒]×𝐑(𝝈𝑒) 

دهد، ی را نشان م  یخط  لیتبد  کیمتقارن  پادکه عملگر    ییاز آنجا
را م21)  معادله به شرح زی(  برای    ن،یابرکرد. علاوه   یسیبازنو  ریتوان 
تکینگی  ساده از  اجتناب  و  معادلات  گشتاور   یورودتوان  می سازی 

معادله  𝝉a،  محرک در  آنچه  همانند  را  نظر    استشده   فیتعر(  24)،  در 
 گرفت.  

 (23 ) 

𝝎̇𝑒 = −𝐈−1[𝝎𝑒]×𝐈𝝎𝑒 − 𝐈−1[𝝎𝑒]×𝐈𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o

− 𝐈−1[𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o ]×𝐈𝝎𝑒

− 𝐈−1[𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o ]×𝐈𝐑(𝝈𝑒)𝝎io

o

− [𝝎𝒆]×𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o

− 𝐑(𝝈𝑒)𝝎̇io
o + 𝐈−1𝝉a 

 (24 ) 

𝝉a = {[𝝎𝑒]×𝐈𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o + [𝐑(𝝈𝑒)𝝎io

o ]×𝐈𝝎𝑒

+ [𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o ]×𝐈𝐑(𝝈𝑒)𝝎io

o

+ 𝐈[𝝎𝒆]×𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o

+ 𝐈𝐑(𝝈𝑒)𝝎̇io
o } + 𝐮 

دینامیک  معادله  نتیجه  می  وضعیت  در  را  زیر   صورتبه توان  ماهواره 
 بازنویسی کرد:

 
1. State-Dependent Coefficient (SDC) Parameterization 

 (25 ) 𝝎̇𝑒 = −𝐈−1[𝝎𝑒]×𝐈𝝎𝑒 + 𝐈−1𝐮 

تم اعمال سبه سیکه   باشدمی  ورودی کنترلی مجازی  𝐮که در این رابطه  
آن را    است شده( ذکر  26صورتی که در معادله )به   توان می شود که  می

 .محاسبه کرد

 (26 ) 

𝐮 = 𝝉a − {[𝝎𝑒]×𝐈𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o + [𝐑(𝝈𝑒)𝝎io

o ]×𝐈𝝎𝑒

− [𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o ]×𝐈𝐑(𝝈𝑒)𝝎io

o

− 𝐈[𝝎𝒆]×𝐑(𝝈𝑒)𝝎io
o

+ 𝐈𝐑(𝝈𝑒)𝝎̇io
o } 

 کننده طراحی کنترل  4 

کننده بازخورد عصبی مبتنی بر کنترلدر این بخش هدف طراحی یک  
ای بر تئوری  باشد که مقدمه بتدا لازم میباشد، لذا در ا می  SDRE  کیتکن

SDRE  بازخورد عصبی کننده  بیان شود و در ادامه آن به معرفی کنترل
 پرداخته شود. 

 کننده معادله ریکاتی وابسته به حالت کنترل 1 .4 
(، هدف تنظیم یک  SDREریکاتی وابسته به حالت )  معادلهدر رویکرد  

 سیستم غیرخطی با دینامیک سیستم زیر است. 

 (27 ) 𝐱̇(𝑡) = 𝒇(𝐱(𝑡)) + 𝒈(𝐱(𝑡), 𝐮(𝑡), 𝑡) 

آن   در  ,𝒇(𝒙(𝑡) که  𝑡): ℝ𝑛 × ℝ+ → ℝ𝑛 
,𝒈(𝒙(𝑡)و 𝒖(𝑡), 𝑡): ℝ𝑛 × ℝ𝑚 × ℝ+ → ℝ𝑛   را سیستم  دینامیک 

تعداد کل عملگرها است.   𝑚 بعد بردارحالت و 𝑛 دهند که در آن  نشان می 
,𝑓(0 باشد که نقطه تعادللازم به ذکر می  𝑡) =  .است 0

,𝒇(𝒙(𝑡)ذکر است که بردارهای  قابل 𝑡)    و𝒈(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡)   نسبت
ای پیوسته هستند و توابعی هموار از متغیرهای مربوطه  تکه   صورتبه  𝑡به  

,𝑓(0خود هستند که به وضعیت لیپشیتز پایبند هستند. علاوه بر این،   𝑡) 
,𝑔(0و   𝑢(𝑡), 𝑡)   یکنواخت برای همه    طور به𝑡 ∈ ℝ+  شوند. محدود می 

می نیاز  ادامه  توسط  در  شده  توصیف  سیستم  که  )باشد  با    (27معادله 

دوباره فرموله    1سازی ضرایب وابسته به حالت استفاده از روش پارامتری

  گیرد های سیستم صورت میشده شود که این کار با فاکتورگیری از حالت
[17]: 

 (28 ) 𝒇(𝒙(𝑡), 𝑡) = 𝑨(𝒙(𝑡), 𝑡)𝒙(𝑡) 

 (29 ) 𝒈(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡) = 𝑩(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡)𝒖(𝑡) 

آن   در  ,𝑨(𝒙(𝑡)که  𝑡): ℝ𝑛 × ℝ+ → ℝ𝑛×𝑛    و
𝑩(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡): ℝ𝑛 × ℝ𝑚 × ℝ+ → ℝ𝑛×𝑚     دهنده نشان 
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𝑛یک ماتریس  𝑨های سیستم است که در آن  ماتریس × 𝑛    و𝑩  یک
𝑛ماتریس   × 𝑚    (25معادله )است. بنابراین، سیستم توصیف شده توسط 
 :فرموله کرد شودی که در ادامه ذکر میصورتتوان به را می

 (30 ) 𝒙̇(𝑡) = 𝑨(𝒙(𝑡), 𝑡)𝒙(𝑡) + 𝑩(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡)𝒖(𝑡) 

 𝒖(𝑡)در نهایت مسئله کنترل بهینه شامل تعیین نیروی کنترلی  
در این رویکرد به    رساندیرا به حداقل م  ریزاست که شاخص عملکرد  

صورت مجانبی به نقطه مدنظر همگرا  تا به  شودیداده مسیستم اجازه  
 کهی مورد خاص درصورت  کیعنوان  به   ،ییهاستمیس  نیچن  یبراشود.  

𝑡𝑓 →  شود: صورت زیر بیان می تابع هزینه به آنگاه عبارت   ،∞

 (31 ) 
𝐽 =

1

2
(∫ 𝒙𝑇(𝑡)𝑸(𝒙(𝑡), 𝑡)𝒙(𝑡)

∞

0

+ 𝒖𝑇(𝑡)𝑹(𝒙(𝑡), 𝑡)𝒖(𝑡)) 𝑑𝑡 

کنترلی   تلاش  مقدار  می صورتبه و  محاسبه  که  ی  شود 
𝒌(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡) زیر را ارضاء کند: معادلۀ 

 (32 ) 

𝒌(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡)𝑨(𝒙(𝑡), 𝑡)
+ 𝑨𝑇(𝒙(𝑡), 𝑡)𝒌(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡)
− 𝒌(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡)𝑩(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡) … 

𝑹−1(𝒙(𝑡), 𝑡)𝑩𝑇(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡)𝒌(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡)
+ 𝑸(𝒙(𝑡), 𝑡) = 0 

معادله   گر یمعروف است. چون د  یکاتیر  یمعادله به معادله جبر  نیا
باا  یشرط مرز به   یازین  ست،ین  دیفرانسیل این  اگر    ی، حتحالن یندارد. 
  ی رخطیغ  یسیمعادله ماتر  کی، در کنار آن  باشد  یمعادله جبر   کمعادله، ی

ازا و  برا  یمتعدد   یهاحلراه   رونیاست  ,𝒌(𝒙(𝑡)  یرا  𝒖(𝑡), 𝑡) 
  ی برامعین    مثبتجواب    کی  یبرا  بایستاین معادله می  لذا.  ردیپذیم

𝒌(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡)  ا شود.  ا  نیحل  مثبت   لیدل  نیبه   است که شرط 
ماتر  معین ,𝒌(𝒙(𝑡)  یکاتیر  سیدر  𝒖(𝑡), 𝑡)  تضم خود  نوبه   ن یبه 

 شود.  داریپا یمجانب  طوربه حلقه بسته  ستمیکند که سیم

 کرد:  انیب ریتوان به شکل ز یقانون کنترل را م  تیدر نها

 (33 ) 𝐮(𝑡) = −𝑹−1(𝐱(𝑡))𝑩𝑇(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡)𝜆 

𝜆  نجا،یدر ا = 𝒌(𝒙(𝑡), 𝒖(𝑡), 𝑡))𝐱(𝑡)  را نشان    1حالت بردار هم
,𝒌(𝒙(𝑡)،  که در آن  دهد،یم 𝒖(𝑡), 𝑡)  نشان   ریکاتی  ی معادله جبر  پاسخ 

بهتر    .باشدمی (  32در معادله )ه  داده شد نمایش  فلوچارت مراحل  برای 
 . استشده ( نشان داده 2) در شکل SDREکنترل  تمیالگور

 
1. Co-State Vector 

 

 SDRE.کنترل  تمیفلوچارت مراحل الگور -2شکل

Fig. 2. Stepwise flowchart of the SDRE control algorithm. 

براکنترلسازی  پیاده  یبرا ابتدا   یمعرف  کینامید  یکننده  شده، 
( انجام شود. در  SDCوابسته به حالت )  بیاضر  سازیلازم است پارامتر

(، و  24(، )12)  معادلاتشرح داده شده در  کینامیو د کینماتیس جه،ینت
که در   طور  همان(،  30ارائه شده در معادله )  ی( به شکل شبه خط25)

 شوند: یم لی ، تبداستشده ادهنشان د (32)معادله 

 (32 ) 
𝐱̇ = 𝐴𝐱 + 𝐵𝐮 = [

03×3 𝐆(𝝈𝑒)

03×3 −𝐈−1[𝝎𝒆]×𝐈
] [

𝝈𝑒

𝝎𝑒
]

+ [
03×3

𝐈−1 ] [
0
𝐮

] 
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 SDREکننده بازخورد شبکه عصبی مبتنی بر کنترل 2 .4 
الگوریتمشبکه  عصبی  بین  های  ارتباط  ایجاد  برای  که  هستند  هایی 

ها اند. این الگوریتمهای ورودی و خروجی طراحی شده ای از دادهمجموعه
سازی روابط  با الهام از اتصالات عصبی موجود در مغز انسان، برای مدل

استفاده میپیچیده در داده این شبکه شوند. سادهها  نوع  از سه  ترین  ها 
ها : لایه ورودی، لایه پنهان و لایه خروجی که دادهاستشدهلایه تشکیل  

یکبه  لایهصورت  از  می طرفه  جریان  دیگر  لایه  به  نوع ای  این  یابند. 
شکل   در  که  داده    (3)شبکه  به استشدهنشان  عصبی  ،  شبکه  عنوان 

 . [18] شودشناخته می 1خورپیش

است   2یخور، گرادیان نزول شبکه عصبی پیش   آموزش بنیادین  روش  

به  برای  گرادیان  بر  مبتنی  روشی  از  تکرار که  های وزن   شونده روزرسانی 
کند. هدف از هر تکرار بهبود خروجی شبکه و کاهش شبکه استفاده می 

ها آغاز ها و بایاس خطای آن است. فرآیند آموزش با مقداردهی اولیه وزن 
شود تا احتمال تصادفی انجام می   صورتبه شود. این مقداردهی اولیه  می 

مینیمم  در  افتادن  سیگنال خروجی گیر  یابد. سپس،  کاهش  محلی  های 
شود. با استفاده از این خطا، شبکه تولید شده و خطای خروجی محاسبه می 

 صورت به شوند. این روند های شبکه اصلاح می ها محاسبه و وزن گرادیان 
 . [ 19،  18]   شوند روزرسانی می طور پیوسته به ها به تکراری ادامه یافته و وزن 

پیش  عصبی  شبکه  معماری  نورون در  شامل  لایه  هر  های خور 
کنند. سازی انتخابی عمل می متعددی است که با استفاده از یک تابع فعال 

ورودی به  دهند در صورتی که  ها اجازه می سازی به نورون این توابع فعال 
رایج  از  یکی  کنند.  ایجاد  خروجی  یک  برسد،  معینی  توابع  آستانه  ترین 

تابع فعال فعال  استفاده،     (ReLU)  شدهسازی خطی اصلاح سازی مورد 
عنوان  است. این تابع در صورتی که ورودی مثبت باشد، همان ورودی را به 

بازمی  برمی خروجی  را  مقدار صفر  صورت  این  غیر  در  و   . گرداند گرداند 
ReLU    های عصبی مدرن به دلیل سادگی و کارآمدی در بسیاری از شبکه

 .[ 18]   شود به کار گرفته می 

در    د ی تولمنظور  به  بازخورد   کی کنترل،    ستمیس   ک یقانون کنترل 
 شودی حالت آموزش داده م بردار هم   ن یتخم   ی برا  خور ش ی پ   ی شبکه عصب 

به عنوان    کرد ی رو   ن ی . ا کند ی م   فا ی کنترل ا   ی رو ی ن   د ی در تول  ی که نقش مهم 
در هر تکرار    ریکاتی حل معادله    نه ی پرهز  ی محاسبات   ندی فرآ  ی برا   ین ی گز ی جا 

نکته مهم است که    ن ی توجه به ا   ند، ی روشن شدن فرآ  ی برا   کند.    ی م عمل  
عصب   کننده کنترل  شبکه  تول   ی بازخورد  روش  اساس  کنترل   د ی بر  قانون 

. پس از است شده ( آموزش داده  SDREوابسته به حالت )   ی کات ی معادله ر 
  ی حالت است که سپس برا بردار هم   ن یمسئول تخم   ی آموزش، شبکه عصب 

 ی با کاهش بار محاسبات   کرد ی رو   ن ی . اشود ی م   ه محاسبه قانون کنترل استفاد 

 
1. Feed Forward Neural Network (FFNN) 
2. Gradient Descent 

روش  با  کارآمدتر  ستمی س   ، ی سنت   یها مرتبط  بلادرنگ  را   ی کنترل 
 . است شده ( ارائه  4در شکل )   ندی فرآ   ی . نمودار بلوک کند ی م  ر ی پذ امکان 

 
 .نورون و یک لایه پنهان   3عصبی پیشخور با  نمایی از جزئیات یک شبکه    - 3شکل  

Fig. 3. Detailed view of a feedforward neural network with 3 

neurons and one hidden layer. 

 

 
 .مورد استفاده جهت کنترل وضعیت تمیالگور  اگرام یبلوک د   -4شکل 

Fig. 4. Block Diagram of the Proposed Attitude Control 

Algorithm. 

 گیریهای عددی و نتیجهسازی شبیه 5 

بررسی  طور که در بخش همان به  این پژوهش  اشاره شد،  های پیشین 
ماهواره   وضعیت  کنترل  وضعی  منظور  به مسئله  پایداری  به  دستیابی 

شبیه می نتایج  ارائه  به  بخش  این  راستا،  این  در  و سازیپردازد.  ها 
های مرتبط اختصاص دارد. پیش از ارائه نتایج، ضروری است که  تحلیل

سازی، شامل شرایط اولیه و شرایط مطلوب ماهواره، که پیکربندی شبیه 
اند،  برای ارزیابی عملکرد سیستم کنترل وضعیت مورد استفاده قرار گرفته 
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( 2( و )1های )مشخص گردد. جزئیات این شرایط به ترتیب در جدول
 .اندآورده شده

سازی یک شبکه  یکی از مراحل کلیدی در این پژوهش، طراحی و پیاده
پیش برای  مصنوعی  همعصبی  بردار  شبکه   حالتبینی  است.  ماهواره 

شده در این مطالعه دارای ساختاری شامل یک لایه پنهان  عصبی استفاده
می   20با   در شکل  باشدنورون  آن  درآمده به   (5)  که شماتیک  نمایش 

بهینهاست برای  وزن .  بایاسسازی  و  الگوریتم  ها  از  شبکه،  این  های 

توانایی  استشده استفاده    1مارکوارت -لونبرگ دلیل  به  الگوریتم  این   .

بالای خود در تسریع همگرایی و کاهش خطاهای شبکه در کاربردهای 
های شبکه عصبی شامل ورودی  .است شدهغیرخطی و پیچیده، انتخاب  

مداریالمان ماهواره  های  وضعیت  اطلاعات  به می و  که  عنوان  باشند 
شوند. این شبکه قادر است با دریافت های آموزشی به شبکه ارائه می داده

بینی کند که به نوبه خود برای  حالت را پیشهای مذکور، بردار همورودی
شود. استفاده از این روزرسانی دستورات کنترلی استفاده میمحاسبه و به 

و   بهبود کارایی  امکان  بر شبکه عصبی،  مبتنی  کنترل    سرعترویکرد 
 .سازدویژه در شرایط پیچیده و متغیر مداری فراهم میوضعیت را به 

شبیه نتایج  ادامه،  انجامسازیدر  عصبی  های  شبکه  از  استفاده  با  شده 
قرار خواهد   بحث  و مورد  ارائه شده  الگوریتم کنترل وضعیت  و  مذکور 

 گرفت.

 . و وضعیت ماهواره مداریهای  شرایط اولیه شامل المان  -1جدول 

Table 1. Initial conditions for orbital elements and satellite 

attittude  parameters. 

Magnitud

e 
Parameter

s 
Magnitud

e 
Parameter

s 
7978 𝑎 [1] 0.30 𝜎1 

55 𝑖 [deg] -0.40 𝜎2 
0.1 𝑒[---] 0.30 𝜎3 
30 𝜔 [deg] 0.05 𝜔𝑥 [rad/s] 
20 𝜃[deg] -0.10 𝜔𝑦 [rad/s] 
5 Ω [deg] 0.20 𝜔𝑧 [rad/s] 

 وضعیت مطلوب ماهواره پارامترهای  -2جدول

Table 2. Desired conditions for satellite attittude parameters. 

Magnitude Parameters 
0.5 𝜎1𝑑 
0.2 𝜎2𝑑 
0 𝜎3𝑑 

0.00 𝜔𝑥𝑑  [rad/s] 
0.00 𝜔𝑦𝑑 [rad/s] 
0.00 𝜔𝑧𝑑 [rad/s] 

 
1. Levenberg-Marquardt 
2. Mean Squared Error (MSE) 

 
 بینی بردار کار گرفته شده برای پیش نمایی از شماتیک شبکه عصبی به   - 5شکل  

 . هم حالت 

Fig. 5. Schematic view of the neural network used for co-state 

vector prediction . 

را در طول فرآیند آموزش،    2، نمودار میانگین مربعات خطا (6)شکل  

و   می  3دوره  1000برای    تستاعتبارسنجی  به  نشان  نمودار  این  دهد. 

خوبی روند کاهش خطا و میزان همگرایی شبکه عصبی را در هر یک از  
هیستوگرام مربوط به  (  7)کشد. همچنین، شکل  این مراحل به تصویر می

شده  بینیدهد، که توزیع خطاهای پیشخطای شبکه عصبی را نمایش می
 .سازدرا با توجه به مقادیر واقعی مشخص می

 
 . تست نمودار میانگین مربعات خطا را در طول فرآیند آموزش، اعتبارسنجی و      - 6شکل  

Fig. 6. The mean squared error (MSE) diagram during the 

training, validation, and testing process. 

3. Epoch 
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 .تست هیستوگرام خطای شبکه عصبی در طول فرآیند آموزش، اعتبارسنجی و    - 7شکل  

Fig. 7. Neural network error histogram during training, 

validation, and testing processes. 

المان  تغییرات  کنترل  نرخ  دوره  طول  در  هیبریدی  های 
شکل   در  مداری،  اغتشاشات  تأثیر  گرفتن  نظر  در  با    ( 8) وضعیت، 

داده   شامل  است شده نمایش  اغتشاشات  این  های  هارمونیک . 
طور مستقیم بر عملکرد سیستم کنترل وضعیت  باشند که به   ای ناحیه 

توان به ارزیابی  ها می گذارند. با تحلیل تغییرات این المان تأثیر می 
وضعیت   کنترل  دقت  و  پایداری  در  اغتشاشات  این  تأثیر  میزان 

رودریگز    شده ماهواره پرداخت. در ادامه، تغییرات پارامترهای اصلاح 
شوند، در  ای ماهواره استفاده می توصیف وضعیت زاویه منظور به که 

همان است شده ارائه    ( 9) شکل   شکل .  در  که    ( 9) - ( 10)   های طور 
پارامترهای رودریگز اصلاح  شده پس از حدود  قابل مشاهده است، 

شده   12 همگرا  مطلوب  مقدار  به  زمان  اند،  ثانیه  همین  طی  در  و 
زوایه سرعت  رسیده های  صفر  مقدار  به  نشان اند،  ای  دهنده  که 

روند   این  است.  وضعیت  کنترل  سیستم  دقیق  و  پایدار  همگرایی 
و   اغتشاشات  بر  غلبه  در  کنترل  سیستم  توانایی  بیانگر  همگرایی، 

 .باشد طور مؤثر می تنظیم وضعیت ماهواره به 

شبیه  نتایج  تحلیل  نهایت،  می سازی در  نشان  که  ها  دهد 
به  کنترل وضعیت  اغتشاشات  سیستم  برابر  در  است  توانسته  خوبی 

نتایج   برساند.  پایدار  به وضعیت  را  ماهواره  و  کند  مقاومت  مداری 
های هیبریدی، پارامترهای رودریگز  حاصل از تحلیل تغییرات المان 

می اصلاح  نشان  اویلر  زوایای  و  کنترلی  شده  الگوریتم  که  دهد 
طور مؤثر توانسته است عملکرد پایدار و دقیق سیستم  کاررفته، به به 

 .کنترل وضعیت ماهواره را تضمین نماید 

در   وضعیت  کنترل  در  استفاده  مورد  کنترلی  گشتاورهای  همچنین 
 اند. شده  ( به تصویر کشیده 11شکل ) 

 
کننده بازخورد  کنترلی اعمال  در طول دوره های هیبریدنرخ تغییرات المان -8شکل  

 SDRE.عصبی بر مبنای 

Fig. 8.  Variation of hybrid orbital elements during the period of 

applying the SDRE-based feedback neural network controller  

 

کننده بازخورد  رودریگز پس از اعمال کنترلشده  اصلاحتغییرات پارامترهای    -9شکل  

 SDRE.عصبی بر مبنای 

Fig. 9. Variations of modified Rodrigues parameters after 

applying the SDRE-based feedback neural network controller. 

 

کننده بازخورد عصبی بر  ای پس از اعمال کنترلتغییرات سرعت زاویه   -10شکل  

 .SDREمبنای 

Fig. 10. Variations of angular velocity after applying the SDRE-

based feedback neural network controller. 
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کننده بازخورد عصبی بر مبنای شده جهت کنترلهای کنترلی اعمالتلاش  -11شکل  

SDRE. 

Fig. 11. Control efforts applied by the SDRE-based feedback 

neural network controller . 

 گیرینتیجه 6 

حل راه   ،وضعیت-مدار  کپارچه ی  یک ینامیمدل د  کی  ی مقاله با معرف  نیا
  ی هاچالشبا درنظرگیری    ماهواره  وضعیت  کنترل  مسئله  یبرا  یمؤثر
این مقاله چارچوب،    نیاساس ا. بر  کند ی ارائه م  یمدار  اغتشاشاتاز    یناش
ئه اار  SDRE  تکنیک  بر  یمبتن  یشبکه عصببازخورد  کننده  کنترل  کی

باشد که از لحاظ می  SDRE  کیکلاس  برای روش   نیگزیجا  کیکه  کرد  
محاسبات هزینه  و  میکارآمد  سرعت  کهیناه ب  باشدتر    رفتار   صورت 

کلاسیک  کنترل ع  کندیم  تقلید  را  SDREکننده  در  بار   نیو  حال 
از حل  این کنترل.  دهدیرا کاهش م  یمحاسبات با  کننده در هر مرحله 

هم  نیتخم تولبردار  و  کنترل  دیحالت  توسط  کنترل  کننده قانون 
  ی ابیتا رد  سازدی را قادر م  ستمیس  ی کننده شبکه عصبکنترل  ،یشنهادیپ
 لیپتانس  کردیرو  نیانجام دهد. ا  ستمینگرش را با حفظ عملکرد س  قیدق

نشان   یا کنترل ماهواره  یها ستمیبلادرنگ در س  یکاربردها  یخود را برا
و کنترل   یدر ناوبر  ندهیآ  قاتیتحق  یبرا  دوارکنندهیام  یو جهت  دهدیم

 .دهدی مستقل ارائه م یاماهواره

 تعارض منافع

 . استشده ن بیان انگنویسنده توسط  منافع تعارض گونههیچ
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