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بر آن  به استخراج روابط حاکم  امیرکبیر  از شبیه ساز سمت دانشگاه صنعتی  از معرفی مختصری  این مقاله پس  چکیده: در 
پرداخته می شود. به دلیل وجود اصطکاک در یاتاقان های شبیه ساز سمت، در دینامیک شبیه ساز از مدل اصطکاک ویسکوز برای 
کنترل  برای  تطبیقی  کنترل کنندۀ وضعیت  مقاله طراحی یک  این  می شود. هدف  استفاده  یاتاقان ها  در  اصطکاک  مدل سازی 
شبیه ساز سمت و تخمین ضرایب اصطکاک ویسکوز یاتاقان ها می باشد. به منظور جلوگیری از پدیده تکینگی در روابط حاکم، از 
پارامترهای رودریگز برای نمایش سینماتیک شبیه ساز استفاده می شود. ابتدا روابط حاکم بر شبیه ساز به فرم رباتیکی استخراج 
می شود. سپس پارامترهای تانسور ممان اینرسی شبیه ساز سمت و ضرایب اصطکاک ویسکوز به عنوان پارامترهای نامعلوم سامانه 
انتخاب می شوند. در مرحله بعد با تعریف یک تابع لیاپانوف و بررسی پایداری سامانه، پارامترها به گونه ای تخمین زده می شوند 
که خطا محدود شده و سامانه پایدار گردد. در مرحله بعد شبیه سازی سامانه در نرم افزار متلب انجام شده و تخمین پارامترهای 
تانسور اینرسی و ضرایب اصطکاک ویسکوز به دست می آیند. در نهایت با به دست آمدن نمودارهای مربوط به سرعت عملگرهای 
چرخ عکس العملی نشان داده خواهد شد که این کنترل کنندۀ وضعیت قابلیت پیاده سازی بر روی شبیه ساز سمت امیرکبیر را دارد.
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مقدمه-11
و  تصویربرداری  اصلی،  مأموریت  دور،  از  ماهواره های سنجش  اکثر  در 
تغییر جهت به سمت یک نقطۀ معلوم در مدت زمان مشخص است. برای 
دستیابی به این مهم، وظیفۀ اصلی سامانه کنترل سمت فراهم آوردن شرایط 
مانورپذیری بالا، پایداری و دقت بالای هدف گیری می باشد؛ بنابراین سامانه 
تعیین و کنترل سمت ماهواره یک زیر سامانه مهم در تمامی ماهواره های 
چون  سامانه هایی  بالای  ریسک  و  هزینه  به دلیل   .]1-3[ است  مدرن 
ماهواره ها، اکثر زیرسامانه ها قبل از پرتاب ماهواره مورد بررسی قرار می گیرند.

زیرسامانه  آزمون های عملکردی  به  برای دستیابی  یک شیوۀ کاربردی 
تعین و کنترل سمت، روش نرم افزار در حلقه است. مزیت این روش ارزانی 
فضا  شرایط  و  ماهواره  دینامیک  دقیق  مدل سازی  روش  این  در  است.  آن 
کنترل کننده  و  می شود  انجام  شبیه ساز  کامپیوتر  در  و  نرم افزاری  به صورت 
نرم افزار  اگرچه روش  پیاده سازی می شود.  بر روی سخت افزار  طراحی شده 
در حلقه ارزان است؛ اما به دلیل عدم توانایی در مدل کردن تمامی شرایط 
یک ماهواره در فضا )از قبیل شرایط بی وزنی، گشتاورهای گرادیان جاذبه ای 
و میدان مغناطیسی زمین( از دقت پایین تری برخوردار است. برای برطرف 
کردن این مشکل، روش سخت افزار در حلقه پیشنهاد می شود. در این روش، 
کنترل کننده وضعیت به صورت نرم افزاری در کامپیوتر شبیه سازی شده و از 
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یک شبیه ساز سه درجه آزادی ماهواره استفاده می شود. در این شبیه سازها 
مشابه  شرایطی  تا  نموده  فراهم  را  اصطکاک  بدون  شرایط  هوایی  یاتاقان 
شرایط ماهواره  در فضا ایجاد شود. مؤسسات و دانشگاه های زیادی به منظور 
انجام آزمایش های زمینی در مورد دینامیک فضایی و زیرسامانه های کنترل 

سمت با استفاده از یاتاقان هوایی شبیه سازهایی ساخته اند.
قرار  توجه  مورد  بسیار  هوافضا  صنعت  در  تطبیقی  کنترلرهای  امروزه 
با  هماهنگی  در  تطبیقی  کنترلرهای  بالای  قابلیت  امر  این  دلیل  می گیرند. 
تغییرات ایجاد شده در فضاپیماها حین انجام مأموریت های فضایی و همچنین 
تخمین نامعینی های آنان است. از این رو بسیاری از این نوع کنترل کننده ها در 

ماهواره ها و سامانه های سخت افزار در حلقه شبیه سازی می شوند ]4[.
نصیرالدین  خواجه  دانشگاه صنعتی  هوافضای  دانشکده   1388 سال  در 
طوسی موفق به طراحی و ساخت شبیه ساز ماهواره گردید. از مشخصات این 
اشاره  دمبلی  ساختار  و  چرخ عکس العملی  عملگر  سه  به  می توان  شبیه ساز 
نمود. یاتاقان هوایی استفاده شده در این شبیه ساز امکان دوران °360± حول 
محورهای رول و یاو و چرخش °25± حول محور پیچ را فراهم می نماید ]5[. 
در سال 1392 دانشگاه صنعتی شریف موفق به طراحی و ساخت شبیه ساز 
وضعیت سه درجه آزادی با ساختار رومیزی گردید. این شبیه ساز که به منظور 
شبیه سازی و پیاده سازی کنترل کننده های وضعیت مختلف ساخته شده است، 
از یاتاقان هوایی به منظور تعلیق بدنه شبیه ساز و از تراستر گاز سرد به عنوان 
عملگر استفاده می کند ]6[. از آنجا که ساختار دمبلی از آزادی حرکت بیشتری 
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نسبت به ساختار رومیزی و چتری برخوردار است، عملکرد دورانی شبیه ساز 
بهتر  شریف  صنعتی  دانشگاه  از  طوسی  نصیرالدین  خواجه  صنعتی  دانشگاه 
پژوهشگاه  در  اخیر  سال های  در  شده،  ذکر  شبیه سازهای  بر  علاوه  است. 
فضایی ایران نمونه ای از شبیه سازهای وضعیت با ساختار رومیزی با استفاده 
از یاتاقان هوایی ساخته شده است. این شبیه ساز، مشابه شبیه سازهای اشاره 
شده دیگر، به دلیل استفاده از یاتاقان هوایی هزینه ساخت و نگهداری بسیار 

بالایی دارد ]7[.
یون1 و سیوترس2 ]8[ یک کنترل کننده تطبیقی بر روی سخت افزاری 
پیاده سازی  و  طراحی  متغیر3  سرعت  کنترل  ممان  ژایرو  عملگر  چهار  با 
تانسور  پارامترهای  نامعینی های  تخمین  برای  تطبیقی  کنترل  این  کرده اند. 
ممان اینرسی طراحی شده است. همچنین در مرجع ]7[ کنترلرهای تطبیقی 
غیرخطی مدل مرجع4 و کنترلر تطبیقی فیدبک خروجی5 برای تخمین مقادیر 
پارامترهای تانسور ممان اینرسی شبیه ساز سمت پلی تکنیک کالیفرنیا طراحی 
و با هم مقایسه شده اند. یو6 و همکاران ]9[، عملکرد کنترل تطبیقی مدل 
مرجع بر روی شبیه ساز سمت را با تخمین پارامترهای موتورهای چرخ های 
طراحی  به  همکاران]10[  و  مکیونس7  کرده اند.  بررسی  عکس العملی 
با چهار عملگر ژایرو ممان کنترل  برای سخت افزاری  کنترل کننده تطبیقی 
اینرسی  ممان  تانسور  پارامترهای  تخمین  تطبیقی  کنترلر  این  پرداخته اند. 
بر  را  عملگرها  گیمبال های  در  اصطکاک  نامعینی های  تخمین  و  ماهواره 
تخمین  در  تطبیقی  کنترل کننده های  از  هم  زیادی  مراجع  در  دارد.  عهده 
پارامترهای تانسور ممان اینرسی شبیه سازهایی که از عملگرهای دیگری از 
قبیل تراسترها و چرخ های مومنتوم در ساختار خود استفاده کرده اند، استفاده 

شده است ]11-17[.
تمامی شبیه سازهای ذکر شده در ساختار خود از یاتاقان هوایی استفاده 
می باشند.  گران قیمت  و  پیچیده  بسیار  معمولًا  شبیه سازها  اینگونه  می کنند. 
این درحالی است که در مقیاس های آزمایشگاهی و نیمه صنعتی و همچنین 
کاربردهای آموزشی دقت های 10-5 درجه برای مطالعه و بررسی دینامیک 
سمت و کنترل وضعیت ماهواره، کافی به نظر می رسد. از این رو در آزمایشگاه 
سامانه های دینامیکی و کنترل دانشگاه امیرکبیر، شبیه ساز سه درجه ی آزادی 
ساخته شده است که دارای ساختار دمبل- گیمبالی داشته و یاتاقان هوایی 
در آن استفاده نشده است. در این شبیه ساز به منظور تسهیل دوران شبیه ساز 
در همۀ جهات، از سه یاتاقان ساچمه ای و کف گرد استفاده شده است. ساخت 
شبیه ساز  با این ساختار، از ایجاد تکینگی جلوگیری می نماید و هزینه های 
ساخت و نگهداری را به طور چشمگیری کاهش خواهد داد. در سال 92 مدل 
دینامیکی شبیه ساز سمت امیرکبیر با انجام آزمون های متعددی به دست آمد. 

1 Yoon
2 Tsiotras
3 Variable Speed Control Moment Gyro (VSCMG)
4 Nonlinear Direct Model Reference Adaptive (NDMRAC)
5 Adaptive Output Feedback (AOF)
6 Yue
7 MacKunis

در این مدل سازی یک مدل اصطکاک تقریبی برای اصطکاک یاتاقان های 
شبیه ساز سمت به دست آمد ]18[. کنترل کننده خطی PD  برای این شبیه ساز 
سمت طراحی و پیاده سازی شده است ]19، 20[. پس از طراحی کنترل کننده 
تابع  اساس  بر  غیرخطی  کنترل کننده  یک   ،93 سال  در  بعد،  گام  در   ،PD

لیاپانوف طراحی شد ]21[. 
 چالش اساسی پیش روی شبیه ساز دانشگاه امیرکبیر استفاده نکردن از 
یاتاقان هوایی و در نتیجه تحمل اصطکاک در یاتاقان های جایگزین یاتاقان 
هوایی است. از این رو در طراحی کنترل تطبیقی برای این شبیه ساز، تخمین 
یاتاقان های استفاده شده در بدنه شبیه ساز در دستور  پارامترهای اصطکاک 
آنجا  از  این بحث،  تاریخچه  انجام شده در  بررسی های  قرار گرفت. در  کار 
که در تمام موارد از یاتاقان های هوایی استفاده شده است، تنها پارامترهای 
تانسور ممان اینرسی و در برخی موارد، بعضی پارامترهای مربوط به عملگرها 
مورد تخمین قرار گرفتند. در کار حاضر علاوه بر پارامترهای تانسور ممان 
اینرسی شبیه ساز سمت، تخمین پارامترهای اصطکاک یاتاقان های شبیه ساز 

نیز به خوبی انجام شده است. 
برای این که بتوان پارامترهای اصطکاک یاتاقان های شبیه ساز را تخمین 
از ساختار کنترل تطبیقی گشتاور محاسبه شده8 استفاده شده است. در  زد، 
این روش کنترل تطبیقی ابتدا معادلات دینامیک شبیه ساز به فرم رباتیکی 
استخراج می شوند، سپس برای مدل رباتیکی به دست آمده این کنترل کننده 
ضرایب  و  اینرسی  ممان  تانسور  پارامترهای  که  می شود  طراحی  طوری 

اصطکاک ویسکوز تخمین زده شوند.
از شبیه ساز سمت ساخته شده  به معرفی مختصری  ابتدا  مقاله  این  در 
امیرکبیر  صنعتی  دانشگاه  کنترل  و  دینامیکی  سامانه های  آزمایشگاه  در 
پرداخته می شود. سپس معادلات دینامیکی شبیه ساز سمت به منظور طراحی 
کنترل کنندۀ تطبیقی به دست خواهد آمد. سپس کنترل کنندۀ تطبیقی طراحی 
اثبات می گردد. در  آن  پایداری  لیاپانوف  تابع  با در نظر گرفتن یک  و  شده 

نهایت نتایج شبیه سازی  کنترل کننده طراحی شده بیان خواهد شد.

معرفی1شبیه1ساز1سمت1دانشگاه1صنعتی1امیرکبیر-21
تسهیل  منظور  به  هوایی  یاتاقان های  از  متداول،  سمت  شبیه سازهای 
این شبیه سازها به  دوران حول محورهای دوران شبیه ساز استفاده می  شود. 
سه دستۀ چتری، رومیزی و دمبلی تقسیم می شوند. این تقسیم بندی براساس 
محل قرارگیری میز نسبت به یاتاقان هوایی صورت گرفته است. در شکل 1 

این تقسیم بندی آورده شده است ]18[:

8 Computed Torque

Fig. 1. Simulator types (a) Tabletop system, (b) Umbrella system, and 
(c) Dumbbell System

شکل1:11انواع1شبیه1سازها:1)الف(1دمبلی1)ب(1چتری1)ج(1رومیزی1]19[
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در سامانه های رومیزی و چتری محور یاو درجۀ آزادی کامل دارد و دو 
محور رول و پیچ حداکثر نود درجۀ آزادی دارند. بر خلاف دو آرایش دیگر، 
آرایش دمبلی علاوه بر یاو در محور رول نیز آزادی دوران کامل دارد. نکتۀ 
یاتاقان  این حالت  این است که در  یاتاقان هوایی دمبلی،  منفی در طراحی 
هوایی شامل دو کرۀ مستقل می باشد که باید با دقت بالایی متعادل شوند 

.]22-24[
در مقیاس صنعتی از یاتاقان های هوایی به منظور دستیابی به دقت های 
بالا استفاده می شود. تنها نقص سامانه های یاتاقان هوایی هزینۀ بالای ساخت 
و نگهداری آن می باشد. در مقیاس آزمایشگاهی با اهداف آموزشی نایل آمدن 
به دقت های بالا مدنظر نمی باشد. در نتیجه شبیه ساز سمت ساخته شده در 
دانشگاه صنعتی امیرکبیر بدون استفاده از یاتاقان هوایی ساخته شد. در این 
شبیه ساز به دلیل مزایای ساختار دمبلی نسبت به دیگر ساختارها، از آرایش 
دمبلی استفاده شده است. اضافه بر این، در این شبیه ساز از ساختار گیمبالی به 
عنوان جایگزین مناسبی برای یاتاقان هوایی استفاده شده است. در مقالۀ ارائه 
شده در کنفرانس بین المللی مکانیک سال 92 در دانشگاه خواجه نصیرالدین 
طوسی ارتباطات الکتریکی اجزای شبیه ساز و قطعات مختلف دستگاه به طور 
کامل توضیح داده شد ]18[. در آن مقاله ذکر شد که پس از تشخیص مقدار 
سرعت مورد نیاز چرخ های عکس العملی در کامپیوتر کنترل، این سرعت از 

با چرخش چرخ  فرستاده می شود.  به چرخ های عکس العملی  درایور،  طریق 
طیار، شبیه ساز دوران کرده و این دوران از طریق انکودرهای شبیه ساز ثبت 
کامپیوتر  به  دوباره   چرخ ها  مطلوب  آوردن سرعت  به دست  برای  به  و  شده 
مسیر  به  شبیه ساز  این که  تا  تکرار شده  مرتباً  این سیکل  می شود.  فرستاده 
درجه  سه  سمت  شبیه ساز  این  اعضای  و  ساختار  شود.  همگرا  خود  دلخواه 

آزادی در شکل 2 مشخص نشان داده شده است.
سرعت  محدودیت  به  می توان  سمت  شبیه ساز  این  محدودیت های  از 
موتورهای آن اشاره نمود. مقدار بیشینه سرعت موتورهای این شبیه ساز سمت 
rpm 3500 می باشد؛ بنابراین در سرعت های بالاتر موتورها اشباع می شوند. 

بر روی  انجام شده  آزمایش های مختلف  اثر  بر  کبگانیان و همکاران ]18[ 
شبیه ساز نشان داده که مدل اصطکاک ویسکوز می تواند در حد مناسبی رفتار 
اصطکاکی یاتاقان های شبیه ساز را شبیه سازی کند؛ بنابراین در به دست آوردن 
قانون کنترل برای شبیه ساز سمت مدل اصطکاک شبیه ساز، مدل اصطکاک 

ویسکوز در نظر گرفته می شود.

طراحی1کنترل1کننده-31
تابع  براساس  غیرخطی  کنترل کننده های  طراحی  به  قسمت  این  در 

لیاپانوف و تطبیقی پرداخته می شود.

Fig. 2. AUT-Simulator’s (a) simulator structure (b) Electrical Components (c) Gimbals (d) Reaction Wheels

شکل1:21شبیه1ساز1سمت1سه1درجه1آزادی1امیرکبیر:1)الف(1ساختار1شبیه1ساز1)ب(1قسمت1های1الکترونیکی1)ج(1گیمبال1ها1)د(1عملگرهای1چرخ1عکس1العملی
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طراحی کنترل کننده براساس تابع لیاپانوف- 1- 3
فرض کنید مسیر  مطلوب وضعیت به صورت ωd(t) ، σd(t) و ωd(t) برای 
t >0 تعریف شوند. همچنین خطای تعقیب سرعت زاویه ای در مختصات بدنه 
با ωe= ω - ωd نمایش داده می شود. عبارت σe معرف خطای پارامترهای 
رودریگرز  بین دستگاه مرجع و بدنه می باشد. در نتیجه سینماتیک پارامترهای 

رودریگرز از عبارت σe=G(σe )ωe به دست می آید. 
یک کنترل فیدبک برای برقراری شرایط ωe→0 و σe→0 با استفاده از 

تابع لیاپانوف زیر به دست می آید ]25[:
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 ωe  و σe این تابع مثبت معین بوده و براساس . k0>0 به طوری که در آن
شعاعی نامحدود می باشد. مشتق این تابع لیاپانوف عبارتست از:
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پایداری  برقراری  برای  که  داد  پیشنهاد  می توان  بالا،  معادله  براساس 
لیاپانوف رابطه زیر برقرار گردد:
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جایگذاری  با  می باشد.  معین  مثبت   3×3 ماتریس  یک   K1 به طوری که 
معادله بالا در دینامیک ماهواره، قانون کنترل کننده وضعیت مناسب با قابلیت 

تعقیب مسیر مطلوب وضعیت به صورت زیر به دست می آید ]25[:
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.hc=IwΩ که در آن

طراحی کنترل کننده تطبیقی به فرم رباتیکی- 2- 3
بیش از نیم قرن است که در صنایع از کنترل کننده های تطبیقی استفاده 
مورد  رباتیکی  صنایع  در  کنترل کننده  این  تاکنون  زمان  همان  از  می شود. 
استفاده قرار گرفته است؛ لذا دینامیک ساختار اکثر روش های کنترل تطبیقی 
به فرم رباتیکی است ]28-25[. همزمان با پیشرفت فناوری و بالا رفتن توان 
هوا-فضا  دیگر همچون  در صنایع  کنترل کننده  این  کامپیوترها،  محاسباتی 
و سامانه هایی با دینامیک پیچیده مورد استفاده قرار گرفت. به دلیل وسعت 
دامنه  تحقیقات انجام شده در زمینۀ کنترل کنندۀ تطبیقی ربات ها و استخراج 
روش های کنترل تطبیقی متنوع برای این سامانه ها، در اکثر موارد ابتدا معادله  
دینامیک سامانه مورد نظر به فرم رباتیکی استخراج می گردد. این امر امکان 
ممکن  را  ربات ها  برای  شده  طراحی  تطبیقی  کنترل کننده های  از  استفاده 
کنترل کنندۀ  طراحی  از  پیش  قسمت  این  در  نتیجه  در   .]25-28[ می سازد 
تطبیقی برای شبیه ساز سمت، به استخراج رابطه  دینامیک شبیه ساز سمت به 

شکل رباتیکی پرداخته می شود.

استخراج دینامیک سیمولاتور سمت به فرم رباتیکی- 3- 3
رابطه  دینامیک حاکم بر یک ربات در معادله  زیر آورده شده است.
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در این رابطه، M(q) ماتریس n×n جرمی ربات، V بردار n×1 مربوط 
شتاب  به  مربوط   n×1 بردار   G کوریولیس،  و  مرکز  از  گریز  شتاب های  به 
گرانش و τ گشتاور وارد بر مفصل ها می باشد. علاوه بر این q و q زاویه و 
سرعت زاویه ای بازوها می باشند. معادله  دینامیک ربات با حضور اصطکاک در 

لینک ها، مطابق رابطه  زیر می باشد.
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بسیاری  مشکلات  ربات  دینامیکی  مدل  در  اصطکاک  کردن  مدل  در 
وجود دارد ]22[. از آنجا که اصطکاک ویسکوز با سرعت متناسب است، رابطۀ 

حاکم بر آن طبق معادله  )7(  بیان می شود.
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که در آن، C ضریب اصطکاک ویسکوز است. رابطه  دینامیک شبیه ساز با 
در نظر گرفتن مدل اصطکاک ویسکوز مطابق زیر است ]29،24[.
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که در آن:
h2=IwΩ , h1=Jω

به  توجه  با  می باشد.  ویسکوز  اصطکاک  ضرایب  قطری  ماتریس   C و 
برقراری رابطۀ سینماتیک σ=G(σ)ω ، براساس پارامترهای رودریگز اصلاح 
شده، با مشتق گیری از طرفین رابطۀ سینماتیک نرخ تغییرات سرعت زاویه ای 

شبیه ساز سمت مطابق رابطه  زیر به دست می آید.
با جایگذاری این رابطه در رابطه  دینامیک شبیه ساز داریم:

(9)
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با مرتب کردن این رابطه و مقایسه با مدل دینامیک ربات داریم:
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پس از به دست آوردن رابطۀ دینامیک شبیه ساز سمت به فرم رباتیکی، 
می توان برای شبیه ساز سمت، کنترل کننده های سمتی که بر روی سامانه های 
کنترل کنندۀ  بعد  فصل  در  لذا  نمود؛  طراحی  می شوند،  پیاده سازی  رباتیکی 
سمت از نوع تطبیقی برای شبیه ساز طراحی شده و پایداری آن اثبات خواهد 

شد. 

.

.

. .
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رابطۀ دینامیک ربات را می توان به شکل معادله  زیر بازنویسی کرد ]30[.
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از   r×1 بردار  یک  نیز   Φ و   n×r ماتریس  یک   W(q,q,q) آن  در  که 
ماتریس  تطبیقی،  کنترل  روش  این  در  می باشد.  ثابت  نامعلوم  پارامترهای 
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خطی سازی شدن برحسب پارامترها را دارند، انجام این جداسازی میسر است. 
از این  قابلیت در به دست آوردن قانون تطبیق و بررسی پایداری کنترل کننده 

در تعقیب مسیر استفاده خواهد شد.
گام اول در بررسی کنترل کننده تطبیقی، تشکیل دینامیک خطای تعقیب 
از معادله  )11( عبارت دینامیک ربات را می توان به شکل  با استفاده  است. 

معادلۀ زیر به دست آورد:
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با فرض نامشخص بودن پارامترهای ممان اینرسی و ضرایب اصطکاک 
ویسکوز، کنترل کننده تطبیقی از رابطه  زیر به دست می آید:
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با توجه به تعریف خطای تعقیب مسیر، داریم:
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با استفاده از معادله  )11( رابطه زیر به دست می آید.
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با استفاده از روابط )12( و )15( دینامیک خطا مطابق رابطه  )13( به دست 
می آید.
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که در آن:
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به منظور سادگی در شبیه سازی، معادله  )16( به صورت زیر  بازنویسی 
می شود:
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که در آن:

V

V

V

V

(q)q (q,q)q (q) F(q) (q,q,q)

(q,q,q)

ˆˆ ˆ ˆ(q)(q K e e) (q,q)q (q) F(q)

ˆˆ ˆ ˆ ˆ(q)( K e e) M(q)q (q,q)q (q) F(q)

ˆ ˆ(q)( K e e) (q,q, )

K e

d P

P

P

M V G W

W

M K V G

M e K V G

M e K W q

e K

τ

τ

τ

τ

+ + + = Φ

= Φ

+ + + + + =

+ + + + + + =

+ + + Φ =

+ +

     

 

    

     

   

  1

1

1

1 2 r

ˆe (q) (q,q, )

ˆ

ˆ (q) (q,q, )

0 0
,

( , ,..., )

P

n n n

P V n

T T

M W q

E AE BM W q

e
E

e

I
A B

K K I

V E PE

diag γ γ γ

−

−

−

= Φ

Φ = Φ −Φ

= + Φ

 
=  
 
   

= =   − −   

= +Φ Γ Φ

Γ =

 



  



  است. پس از به دست آوردن n×n یک ماتریس واحد In ،در این رابطه

دینامیک خطا می توان با بررسی پایداری تابع لیاپانوف، قانون تطبیق مناسب 
برای برقراری شرایط پایداری مجانبی خطای تعقیب مسیر را به دست آورد. 

برای این منظور ابتدا تابع لیاپانوف مثبت معین زیر انتخاب می شود ]28[:
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در این رابطه P ماتریس 2n×2n ، مثبت معین، ثابت و متقارن و Γ یک 
ماتریس قطری، مثبت معین و n×n است. Γ را می توان به صورت زیر نوشت:
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به طوری که در آن، عبارت های γi ثابت های مثبتی هستند. با مشتق گیری 
از تابع لیاپانوف نسبت به زمان رابطه زیر به دست می آید.
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در نهایت پس از ساده سازی مشتق لیاپانوف مطابق رابطه )19( محاسبه 
می گردد.
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در این رابطه Q یک ماتریس مثبت معین و متقارن می باشد و مطابق 
رابطه  زیر به دست می آید.
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برای برقراری شرط پایداری باید مشتق تابع لیاپانوف نسبت به زمان در 
بدترین حالت مثبت نیمه معین باشد. در نتیجه از این طریق می توان قانون 
تطبیق را به دست آورد. با صفر قرار دادن مقدار پرانتز در رابطه  بالا، قانون 

تطبیق به صورت رابطه  زیر به دست می آید.

(24)
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بنابراین مشتق لیاپانوف مطابق زیر به دست می آید.

(25)
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شایان ذکر است از آنجا که پارامترهای تخمین زده شده مقادیری ثابت 
هستند، لذا:

(26)
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در نتیجه قانون تطبیق نهایتاً مطابق رابطه زیر به دست می آید.

(27)
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از آنجا که مشتق تابع لیاپانوف منفی نیمه معین است و این تابع از پایین 
پایین و بالا کراندار  از  لیاپانوف در زمان ]∞,0[  تابع  به صفر کراندار است، 

می باشد؛ درنتیجه:

(28)
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به طوری که ∞V یک اسکالر مثبت می باشد. از آنجا V از بالا کراندار است، 
از تعریف تابع لیاپانوف مشخص می شود که E و ϕ̃ نیز کراندارند. به عبارتی 

دیگر q ، q و Φ نیز کراندارند. با توجه به دینامیک ربات داریم:
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از آنجا که τ و q̈ براساس مقادیر محدود تعریف می شوند، خودشان نیز 
محدود هستند. با توجه به کراندار بودن q̈ از دینامیک خطا می توان نتیجه 
گرفت که مقدار مشتق خطا نیز محدود است. با محدود بودن خطا می توان 
از معادله  )25( نتیجه گرفت که مشتق لیاپانوف نیز محدود است. از آنجا که 
مقدار تابع لیاپانوف از پایین به عدد صفر کراندار است و مشتق آن منفی نیمه 
معین بوده و مشتق دوم آن نیز محدود است؛ بنابراین از لم باربالات می توان 

نتیجه گرفت:
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لذا طبق قضیه ریلی- ریتز می توان نتیجه گرفت ]19[.

(31)
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= − Ω.بنابراین بردار خطای تعقیب مسیر به صورت مجانبی پایدار است

شبیه1سازی1کنترل1کننده1ها-41
دقیق  مقدار  و  دارند  اصطکاک  شبیه ساز سمت  یاتاقان های  که  آنجا  از 
اصطکاک در آنها به طور دقیق در دسترس نیست؛ بنابراین در این قسمت به 
نامعینی در ساختار  با در نظر گرفتن  طراحی کنترل کننده های طراحی شده 

سامانه پرداخته می شود.
عملکرد کنترل کننده طراحی شده براساس تابع لیاپانوف را می توان در 
نمودارهای سرعت های زاویه ای چرخ های عکس العملی  و خطای شبیه ساز 
این کنترل کننده هنگام عدم  نشان داد. در شکل 3 نمودار خطای وضعیت 

حضور نامعینی نشان داده شده است.
پارامترهای  وجود  با  شبیه ساز  خطای  می شود،  مشاهده  که  همان طور 
نامعین نسبتاً مناسب است. در شکل 4 نمودارهای سرعت زاویه ای چرخ های 

عکس العملی شبیه ساز نشان داده شده اند.
زاویه ای های  است، سرعت  داده شده  نشان   4 در شکل  که  همان طور 
چرخ های عکس العملی محورهای پیچ و یاو از مقدار مجاز سرعت زاویه ای 
بسیار  دقیقه،  بر  دور   3500 امیرکبیر،  شبیه ساز  عکس العملی  چرخ های 
بنابراین  می گردند؛  اشباع  سرعت  به  عکس العملی  چرخ های  و  است  بیشتر 
کنترل کننده طراحی شده براساس تابع لیاپانوف عملکرد مناسبی هنگام وجود 
یاتاقان های  در  اصطکاک  و  اینرسی  ممان  تانسور  پارامترهای  در  نامعینی 

شبیه ساز ندارد.
بنابراین در این قسمت پس از شبیه سازی کنترل تطبیقی طراحی شده در 
نرم افزار متلب، به تخمین پارامترهای اصطکاک نیز پرداخته می شود. علی رغم 

آوردن ضرایب اصطکاک  به دست  تنها  انجام شده  این که هدف شبیه سازی 
تطبیقی   کنترل کنندۀ   نوع  دلیل  به  ولی  است،  شبیه ساز سمت  یاتاقان های 
ممان  ویسکوز،  اصطکاک  ضرایب  آمدن  به دست  با  همزمان  شده،  طراحی 
اینرسی های شبیه ساز سمت نیز به دست می آیند. مقادیر اولیه در شبیه سازی 

و مقادیر واقعی در جدول 1 آورده شده است.

.^

)الف(

)ب(

)ج(
Fig. 3. Tracking Error (a) Roll (b) Pitch (c) Yaw

شکل1:31خطای1تعقیب1مسیر1شبیه1ساز1سمت1)لف(1محور1رول1)ب(1محور1
پیچ1)ج(1محور1یاو
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در شکل 5 و شکل 6 تخمین پارامترهای ممان اینرسی شبیه ساز سمت 
و ضرایب اصطکاک مدل اصطکاک ویسکوز یاتاقان های شبیه ساز آورده شده 

است.

)الف(

)ب(

)ج(
Fig. 4. Reaction Wheels Velocity (a) Roll (b) Pitch (c) Yaw

شکل1:41نمودار1سرعت1زاویه1ای1چرخ1های1عکس1العملی1)الف(1محور1رول1
)ب(1محور1پیچ1)ج(محور1یاو

مقدار1اولیه نام1مقدار1واقعی پارامترها

0/1 0/43 I11

0 -0/0016 I12

0 0/017 I13

3 3/3 I22

0 0/009 I23

3 3/37 I33

0 0/1 C1

0 0/2 C2

0 0/3 C3

جدول1:11مقادیر1پارامترهای1واقعی1و1اولیه11شبیه1ساز1سمت1در1شبیه1سازی
Table 1. AUT-simulator’s Parameters (Initial value & Actual Value)
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به مقدار دقیق خود همگرا  پارامترهای اصطکاک  با توجه به شکل 6، 
با خوبی  پارامترها  مقادیر  نتیجه همان طور که مشاهده می شود  در  شده اند؛ 

تخمین زده شده    اند. 
 در شکل 7، خطای تعقیب مسیر شبیه ساز سمت نمایش داده شده است. 
است که  داده شده  نشان  در محدوده  0/02 درجه  این شبیه سازی خطا  در 

مقدار قابل قبولی برای ماهواره ها و سیسمولاتورهای سمت است.
 8 شکل  در   )aaaaaaaaaaaaaaaaaaaa( کنترلی  گشتاور  نمودار 

آورده شده است.
 DC با توجه به  مرجع ]18[ مقدار گشتاور به دست آمده برای موتورهای

شبیه ساز سمت مقدار قابل قبولی است و موتورها اشباع نمی شوند.
بر  شده  اعمال  کنترلی  گشتاور  بر  حاکم  شده  ذکر  رابطه   از  استفاده  با 
شبیه ساز سمت که به فرم رباتیکی استخراج شده، با مشخص بودن مومنتوم 
چرخ های  زاویه ای  سرعت  می توان   )h2( عکس العملی  چرخ های  زاویه ای 
عکس العملی را رسم نمود. نمودار سرعت زاویه ای چرخ  عکس العملی محور 

رول در شکل 9 آورده شده است.
همان طور که در شکل 9 ملاحظه می شود، سرعت چرخ عکس العملی 
محور رول تا 2000 ثانیه اول کمتر از 3500 دور بر دقیقه است؛ بنابراین این 
الگوریتم توانسته بدون اینکه موتورها را اشباع کند به خوبی شبیه ساز سمت 

را کنترل نماید.
در شکل های 10 و 11 نمودار سرعت زاویه ای چرخ های عکس العملی 

محورهای پیچ و یاو مشاهده می گردد.
چرخ های  زاویه ای  سرعت  بیشینۀ  مقدار  شد،  ذکر  که  همان گونه 
عکس العملی قبل از رسیدن به اشباع حدوداً برابر 3500 دور بر دقیقه است. 
همان گونه که از نمودارهای محورهای پیچ و یاو نیز مشخص است، سرعت 
زاویه ای چرخ ها تا مدت زمان 2000 ثانیه به سرعت زاویه ای حداکثر نرسیده 
است؛ بنابراین شبیه ساز سمت توانایی انجام این مانور را در شبیه سازی داشته 

و می توان این الگوریتم را بر شبیه ساز سمت پیاده سازی نمود.

Fig. 5. Estimation of the moment of inertia matrix of simulator

شکل1:51پارامترهای1تخمین1زده1شده1تانسور1ممان1اینرسی1شبیه1ساز1
سمت

Fig. 6. Estimation of the Viscous-Coulomb friction parameters for 
Gimbals

شکل1:61ضرایب1اصطکاک1ویسکوز1تخمین1زده1شده1برای1یاتاقان1های1
شبیه1ساز

Fig. 7. Simulator Attitude Errors (a) Roll (b) Pitch (c) Yaw

شکل1:71خطای1تعقیب1مسیر1شبیه1ساز
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نتیجه1گیری-51
در این مقاله ابتدا فرم رباتیکی دینامیک شبیه ساز سمت به دست آمد. از 
آنجا که هدف تخمین پارامترهای اصطکاک و کنترل شبیه ساز سمت در مسیر 
مطلوب بود، یک کنترل کنندۀ تطبیقی با در نظر گرفتن پارامترهای تانسور 
پارامترهای  به عنوان  ویسکوز  اصطکاک  ضرایب  و  شبیه ساز  اینرسی  ممان 
با  کنترل کننده  این  عملکرد  مقایسه  منظور  به  گردید.  طراحی  نامعلوم 
کنترل کننده دیگر، یک کنترل کنندۀ غیرخطی براساس تابع لیاپانوف طراحی 
گردید. در نهایت با انجام شبیه سازی، ارجحیت کنترل کننده تطبیقی نسبت به 
کنترل کننده غیرخطی طراحی شده براساس تابع لیاپانوف نشان داده شد. این 
را به نحوی  را به خوبی تخمین زده و شبیه ساز سمت  پارامترها  کنترل کننده 
کنترل می کند که سرعت دورانی موتورهای چرخ های عکس العملی به مقدار 
حد اشباع نزدیک نشوند؛ بنابراین می توان کنترل کننده طراحی شده را بر روی 

شبیه ساز سمت پیاده سازی نمود.

فهرست1علائم
ضریب اصطکاک ویسکوز C

بردار خطا E

بردار n×1 مربوط به شتاب گرانش g

مومنتوم زاویه ای h

ممان اینرسی I

ماتریس n×n جرمی ربات M

زاویه بازوهای ربات q

سرعت زاویه ای بازوهای ربات   q

Fig. 8. Control Torque

شکل1:81نمودار1گشتاور1کنترلی1شبیه1ساز

Fig. 9. Reaction Wheel Angular Velocity of Roll Axis

شکل1:91نمودار1سرعت1زاویه1ای1چرخ1های1عکس1العملی1محور1رول

Fig. 10. Reaction Wheel Angular Velocity of Pitch Axis

شکل1:101نمودار1سرعت1زاویه1ای1چرخ1های1عکس1العملی1محور1پیچ

Fig. 11. Reaction Wheel Angular Velocity of Yaw Axis

شکل1:111نمودار1سرعت1زاویه1ای1چرخ1های1عکس1العملی1محور1یاو
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ماتریس رگرسور W

علائم1یونانی

پارامتر رودریگز σ

سرعت زاویه ای شبیه ساز ω

گشتاور خارجی τ

بردار پارامترهای نامعلوم ϕ

زیرنویس1ها

چرخ W
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