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  دهیچک

افزار در صورت سخت ساز زیرسیستم کنترل وضعیت ماهواره بهدرجه بالا بر روي یک شبیه یو مود لغزش µدر این مقاله عملکرد دو الگوریتم کنترلی مقاوم سنتز 

 منظور فراهم آوردن شرایط تعلیق مجموعه قرارگرفته یاتاقان هوایی نیم کروي به ي دارنده ساز مدل میزي، بر روي یک پایه نگهشود. این شبیه حلقه بررسی می

گر ابتدا به  دو کنترل کند. هرعملیاتی موردنظر را مهیا می يها آزمونروي آن امکان انجام شده بر  هاي نصباست. صفحه پلتفرم و تمام عملگرها و زیرسیستم

ن یاست. در ا شده یطراحساز  هیشب يبرا µمقاوم  سنتز  ی. ابتدا روش کنترلاند دهیگردسازي یادهسازي و سپس بر روي زیرسیستم پیهشبافزار متلب  کمک نرم

ز حسگرها مقاوم باشد. یها، اغتشاشات و نو تیها شامل عدم قطع ینینامع ینسبت به تمام یستم کنترلیشوند که س یانتخاب م يا گونه به یوزن يها سیروش ماتر

  شده انتخابطراح  يها ساز و خواسته هیشب یطیو مح یکینامید يها تیت عملگر و اغتشاش با توجه به محدودی، محدودییت، کارایعدم قطع یوزن يها سیماتر

، در روش فوق 2گر درجه ید يها تمیالگور  برخلافاست.  شده یطراح یچشیتم فوق پیدرجه دو با استفاده از الگور یگر مقاوم مود لغزش س کنترلاند . سپ

افزار در حلقه براي  سخت یشگاهیآزما يها تستسازي کامپیوتري و . نتایج شبیهستینن علامت مشتق سطح لغزش ییا تعی يریگاندازه به يازین یچشیپ

  شود.گرهاي فوق مقایسه می کنترل

افزار در ساز زیرسیستم کنترل وضعیت ماهواره، سختشبیه ،یچشیتم فوق پیمرتبه بالا، الگور یکنترل مود لغزش ،µکنترل مقاوم سنتز  :يدیکل يها واژه

 .حلقه

 
Designing Nonlinear Robust Controller for Spacecraft Attitude Control Subsystem 

Simulator  
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Abstract  
In this paper, the performance of two robust control algorithms, µ-synthesis and high order sliding mode are evaluated on a 
spacecraft attitude control subsystem simulator as the hardware in the loop. This tabular simulator is placed on a spherical air bearing 
to validate real-time environment. All actuators and sensors on the platform of spacecraft simulator prepare real conditions as 
attitude control test bed. Beginning, both designed controllers are simulated by Matlab software, next they are applied on the 
subsystem. At first, µ-synthesis robust controller is designed for simulator. In this method, weighting matrix are chosen such that the 
controller becomes robust in combined uncertain condition such as system uncertainties, environmental disturbances and sensor 
noises. Uncertainty, performance, actuator saturation, disturbance and noise weighting functions are designed based on the dynamics 
and environmental platform properties. At least high order sliding mode controller based on super twisting algorithm is designed to 
reduce chattering effects.  Contrary to the other second order sliding mode algorithms, in the super twisting method sliding surface 
derivatives are not used. The Computer and experimental hard ware in the loop simulations are compared together.  

Keyword: µ-synthesis robust control, super twisting algorithm, Spacecraft attitude control simulator, hardware in the loop.  

  

   مقدمه - 1

هاي فضایی رمجموعه تعیین و کنترل وضعیت سامانهیکارکرد صحیح ز

ت خود است و بایستی از یدر مأمور ها آناز الزامات اصلی موفقیت 

عملکرد مناسب آن در زمان عملیاتی شدن ماهواره اطمینان حاصل 

سازي رل وضعیت ماهواره جهت شبیهساز زیرسیستم کنتنمود. شبیه

هاي شرایط عملکردي ماهواره در مدار کاربرد دارد و امکان انجام تست

  آورد.عملی بر روي زمین را فراهم می

مختلف کنترلی و  يها سازها جهت ارزیابی عملکرد روشاین شبیه

هاي متنوع بررسی تأثیر عوامل مختلف بر وضعیت ماهواره با انجام تست

توان به تست پایداري آن می ي]. از کاربردها1[ شود یماستفاده 

]، ارزیابی 3]، بررسی عملکرد حسگرها و عملگرها [2ساز [وضعیت شبیه

- ها، پیادهپذیر ماهوارهگرها در دینامیک صلب و انعطاف عملکرد کنترل

گرها با در نظر گرفتن گشتاورهاي ناشی از تعادل مرکز  سازي کنترل

]، پرواز 5]، بررسی نحوه ملاقات مداري[4اي نصب عملگرها [جرم و خط

] 8] و اتصال ماهواره [7]، بررسی عملکرد برخورد[6ها [گروهی ماهواره

هاي کنترلی اشاره نمود. در این مقاله براي بررسی عملکرد الگوریتم
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ن یک مدل از ای يرو شده یطراح يگرها شرفته بر ماهواره، کنترلیپ

  شود.یم يسازادهیافزار در حلقه، پروش سخت سازها، با هیشب

از یها ن تیو عدم قطع نویز حسگرها  ،یاغتشاشات خارج ل وجودیبه دل

 شود.یاحساس م ها ینین نامعینسبت به مجموع ا کنترل مقاومک یبه 

 یمقاوم یرخطیگرهاي غ ترین کنترل، یکی از مرسومیکنترل مود لغزش

هاي مدل شده و مدل حضور نامعینیتواند سیستم را در است که می

  طور مطلوبی کنترل کند. نشده به

ماهواره در مراجع  يا هیزاوت یموقع يبرا 1نالیگر مود لغزشی ترم کنترل

 یگر، نسبت به کنترل مود لغزش ن کنترلیشده است. ا یطراح ]10-9[

نگ یچتر تواند ینم یداشته ول تر مقاومو  تر مطلوبعملکرد  یچشیفرا پ

  در نظر گرفته شود.  يراهکارد مگر آنکه یرا حذف نما

در ماهواره  یانتگرال یگر مود لغزش ] ، از کنترل11-12در مراجع [ 

ماندگار و  يدر حذف خطا ین روش کنترلیاست. ا شده استفادهصلب 

د ینگ را کامل حذف نمایچتر تواند ینم یاست ول مؤثرنگ یکاهش چتر

  ب شود.یگر ترکید يها روشمگر آنکه با 

گر بهینه مود لغزشی بر مبناي کواترنیون جهت  نترلمسئله طراحی ک

قرار گرفته است. منظور  یمورد بررس ]13کنترل وضعیت فضاپیما در [

گر  از مود لغزشی بهینه، استفاده از مود لغزش انتگرالی و یک کنترل

. هدف از استفاده از قسمت بهینه الگوریتم کنترلی، حذف یا استبهینه 

جی و حذف اثر عبارت انتگرالی که موجب کاهش اثر اغتشاشات خار

جالب و جدید  يها شود، بوده است. از روشافزایش تلاش کنترلی می

ها و اغتشاشات نیست، روش نامعینی يدار کران شرط بهکه در آن نیازي 
گرهاي مودلغزش مرتبه  ]. از کنترل14تطبیقی است [ پس گامکنترلی 2

توان به شده می یفضاپیما طراح بالا (مرتبه دو) که براي کنترل وضعیت

 2گر مرتبه بالا (یکی مرتبه  اشاره کرد که در آن دو کنترل ]15[تحقیق 

) با استفاده از الگوریتم مود لغزش شبه پیوسته 3و یکی مرتبه 

  شده است. یطراح

کنترل مود لغزش کلاسیک، حلی مقاوم و با دقت بالا را براي طیف 

، همچنان دو حال نیکند. بااوسیعی از مسائل کنترل فراهم می

ماند: اول اینکه براي رسیدن سطح لغزش به محدودیت اصلی باقی می

صفر، باید درجه نسبی سیستم یک باشد، یعنی پارامتر کنترلی باید 

طور صریح در اولین مشتق سطح لغزش (تابع خروجی سیستم) ظاهر  به

- مخرب به شمار می يا دهیپدشود. دوم اینکه پدیده چترینگ همچنان 

توان اثر می لترهایفي پایین گذر و سایر لترهایفبا استفاده از رود. 

چترینگ را حذف و یا کاهش داد ولی این عمل روي صحت و عملکرد 

  گذارد.سیستم کنترلی تأثیر منفی می

زمان با حفظ خواص مود لغزش  جهت غلبه بر این دو محدودیت، هم

مرتبه دو) استفاده توان از مودهاي لغزش مرتبه بالاتر (مرتبه اول، می

  کرد. 

ن الگوریتم مرتبه دو مود لغزشی، الگوریتم فوق پیچشی یپرکاربردتر

سوساز  کیهایی مانند کنترل طور گسترده در زمینه باشد که به می

، ]17[هاي سرو موتوردار ، کنترل ربات]16[الکتریکی  يها سامانه

و کنترل نسبت  ]18[رآکتورهاي تحقیقاتی با در نظر گرفتن اثر زنون 

ر یشده است. سا استفاده ]19[هاي اسپارك هوا به سوخت در ماشین

                                                           
1  time-varying sliding mode (TVSMC)  

 

، الگوریتم  3تم پیچشییمود لغزش مرتبه بالا (مانند الگور يها تمیالگور

مشتق سطح  يریگاز به اندازهی)، ن5، الگوریتم شبه پیوسته4نهیبه ریز

با  6تم فوق پیچشییکه الگور یا علامت آن داشت، درحالیلغزش و 

با  یجیک، نتایمورد استفاده در مود لغزش کلاس يهااستفاده از داده

دهد. در این یمود لغزش مرتبه بالا ارائه م يها تمیر الگوریخواص سا

 گر مود لغزشی مرتبه بالا از الگوریتم فوق مقاله جهت طراحی کنترل

  شود.پیچشی استفاده می

باشد.  یم µ، روش سنتز یکنترل يها ن روشیتر از مقاوم یکین یهمچن

(وزن  یح توابع وزنیتواند با انتخاب صح یطراح م ین روش کنترلیدر ا

ت عملگر)، ی، وزن اغتشاش و وزن محدودییت، وزن کارایعدم قطع

  ]. 20د [یرا برآورده نما یطراح يها خواسته

توان  یم یشود، ول یم یطراح یمدل خط يمقاوم، برا یکنترلن روش یا

،  وزن عدم ینظر شده در مدل خط صرف یرخطیغ جملاتبا توجه به 

 یرخطیمدل غ يگر بر رو انتخاب نمود که کنترل يا گونه ت  را بهیقطع

کرو ماهواره یم يبرا µگر سنتز  ]،کنترل21پاسخ دهد. در [ یبه خوب

 يها جملهاست. در مرجع مذکور، شده  یر طراحیپذ انعطاف

  شده است. يساز ت مدلیبه صورت عدم قطع يریپذ انعطاف

درجه بالا با  یو مود لغزش µگر مقاوم سنتز  در این مقاله، دو کنترل

ها  ساز ماهواره طراحی و عملکرد آن هیبراي شب یچشیتم فوق پیالگور

است.  شده یبررسسازي و افزار سیمولینک متلب شبیه له نرمیوس ابتدا به

 یگرها، دو الگوریتم کنترلی طراح عملکرد کنترل یابیارز ين برایهمچن

ط یت ماهواره، در شرایستم کنترل وضعیرسیساز زهیشب يشده بر رو

سه یمقا باهمها  آن يها شده و پاسخ يسازادهین پیو نامع یشگاهیآزما

  شده است.

و سینماتیکی  دینامیکی معادلات 2 بخش در ابتدا مقاله، این در

به  4و  3 در بخش شود.یم ارائه اساس زوایاي اویلر بر  ماهوارهساز  هیشب

ساز  براي شبیه 2درجه  یو مود لغزش µسنتز  يگرها کنترلب یترت

ساز  گرها در شبیه کنترل يسازادهیسپس نحوه پ .است شده یطراح

 شود. دریمشرح داده  5زیرسیستم کنترل وضعیت ماهواره در بخش 

افزاري مورد سازي کامپیوتري و سخت نتایج حاصل از شبیه 6 بخش

  .گرددمی ارائه کلی يریگ جهینت پایان رد. دریگیقرار م یبررس
  

ساز  کی و سینماتیکی شبیهدینامی يساز مدل -2

  ماهواره

ت ماهواره موجود در یستم کنترل وضعیرسیساز زهیشب 1شکل 

ساز از سه  دهد. این شبیهیدانشگاه اصفهان را نشان م ییشگاه فضایآزما

کل مجموعه  ي دارنده بخش تشکیل شده است. بخش اول: پایه، که نگه

است. بخش دوم: یاتاقان هوایی، که شرایط تعلیق مجموعه را فراهم 

ها  ي پلتفرم، که تمام عملگرها و زیرسیستم آورد. بخش سوم: صفحه می

   ].22- 23[ اند بر روي آن سوار شده

ساز ماهواره مجموع  اي کل شبیه مطابق معادله زیر ممنتوم زاویه

  اي عملگرها است.  ساز و ممنتوم زاویه اي پلتفرم شبیه ممنتوم زاویه

                                                           
3 Twisting algorithm (TA) 
4 Suboptimal Algorithm 
5 Quasi-Continuous Control Algorithm 
6 Super twisting algorithm (STA)	 
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)1(  ���⃗ = �����⃗ + ℎ�
�����⃗    

ي ا هیزاوسرعت  ωماتریس ممان اینرسی،  Itدر این رابطه 

 العملی است. هاي عکس اندازه حرکت چرخ hwساز و  شبیه

  

  
  ساز زیرسیستم کنترل وضعیت ماهوارهشبیه -1شکل 

  

توان  با جایگذاري این رابطه در معادله اویلر در مختصات بدنی می

  نوشت:

)2(  ��⃗ = ���⃗
̇
+ ���⃗ × ���⃗  

T باشد و برابر است با:یساز مهیبه شب یاعمال یگشتاور کل  

)3(      ��⃗ = ��⃗ � + ��⃗ � + (���⃗�) × ���⃗  

Tc کنترلی، گشتاور Td اغتشاشی، گشتاور mgrs از ناشی تولیدي گشتاور 

 راستاي در یکه بردار K و پلتفرم هندسی و مرکز جرم مرکز بین اختلاف

 که است برداري rsاست.  قائم راستاي یعنی پلتفرم وزن نیروي اعمال

با ترکیب روابط  کند،می متصل آن جرم مرکز به را چرخش پلتفرم مرکز

  شود: می) رابطه زیر حاصل 2) و (1(

)4(  � = ��	���⃗ ̇ + ℎ̇�⃗ � + ���⃗ × (��	���⃗ + ℎ�⃗ �) 

 يها چرخ به مربوط جملات ن معادلاتیدر ا که است ذکر به لازم

  :دیگر عبارت به .باشند یم کنترلی گشتاورهاي همان یالعمل عکس

)5(  ��⃗ � = ℎ̇�⃗ � + ���⃗ × ℎ�⃗ � 

اي، استفاده از زوایاي اویلر است. بر  یک روش براي بیان موقعیت زاویه

توان به سه دوران پایه  ي اویلر، چرخش جسم صلب را می اساس قضیه

شود.  ها زوایاي اویلر نامیده می تبدیل کرد که زوایاي این چرخش

 دست بهاي بدنه  زوایاي اویلر با استفاده از روابط زیر از سرعت زاویه

  ]:24آیند [ می

)6(  Θ��⃗
̇

= [�̇ �̇ �̇]� = ������⃗  

)7(  � = �

1 0 − ��� �
0 ��� � ��� � ��� �
0 − ��� � ��� � ��� �

� 

ز یم یاز اختلاف مرکز جرم و مرکز هندس یناش یگشتاور اغتشاش

   د:یآ یم دست به )8( رابطه از پلتفرم بدنه ) در چهارچوب mgrsساز( هیشب

)8(  
�⃗� × ���⃗ = �

�� �������� − ����������

− ���������� − ������
���������� + �� ����

� 

) 5)، با استفاده از معادلات (4) در رابطه(7) و (6با قرار دادن معادلات (

با فرض کوچک بودن زوایاي اویلر، به شکل زیر  ی)، معادلات خط8و (

  شود: ساده می

)9(  
 �

��� + ����� − ���� = ����̈ − ��� � −̈ ����̈

��� + ��(− �� − ���) = − ��� �̈ + ��� � −̈ ��� �̈

��� + ������ + �� �� = − ����̈ − ��� � +̈ ����̈

 

  شود.یاستفاده م μگر سنتز  کنترل یمعادلات فوق در طراح

  

   μگر مقاوم سنتز  طراحی کنترل - 3

باشد.  یکنترل مقاوم م يها ن روشییکی از مؤثرتر µگر سنتز  کنترل

توان با  یم یشود ول یگر براي مدل خطی سیستم طراحی م این کنترل

طراحی نمود که بر مدل  يا گونه مناسب، آن را به يها انتخاب وزن

ت روش ین خصوصیتر غیرخطی سیستم نیز به خوبی جوابگو باشد. مهم

 یها  بسته به اهداف طراح زن، توانایی طراح در انتخاب وµسنتز 

باشد. براي  یت میها، وزن عدم قطع ن وزنیتر از مهم یکیباشد.  می

ساز،  هیانتخاب وزن عدم قطعیت، با توجه به معادله دینامیکی شب

با  Iباشد که با جایگزینی  یمن پارامتر نامعین، ممان اینرسی یتر مهم

I0+ΔI  25[توان نوشت  یساز م هیدر معادله خطی شب:[  

� =
�

(�� ∆�)	��
=

�

���
∆�

�
�		�	��

=
�

�	��

�

���
∆�

�
�

= �
�

(�� � ∆∆)
 )10      (         

ت، همان عدم قطعیت مدل شده ضربی در حلقه یکه این نوع عدم قطع

و  یکنترل يورود τ)، 10باشد. در رابطه ( می خوراند پس P ل یتابع تبد 

دهد، اندازه  ) نشان می10گونه که ( همان باشد. یستم میس یمدل نام

معادل  باًیتقرتابع وزن 
∆�

�
باشد ( می  |�|≤ 1 ). با توجه به آنکه 

هاي پایین اهمیت دارد، وزن اولیه  تغییرات ممان اینرسی در فرکانس

% عدم قطعیت بر روي 20شده است. با فرض   فرکانس پایین انتخاب

تبدیل مربوط به مدل نامی ممان اینرسی، با رسم دیاگرام بود تابع 

I0+ΔIهمراه با وزن عدم قطعیت  و مدل به همراه خطاي مدل شده  

I+WΔ Δ   شود که  یمتعیین  يا گونه به، ضرایب وزن عدم قطعیت

دیاگرام بود مدل نامی نامعین در داخل محدوده وزنی قرار گیرد 

). وزن به دست آمده عبارت است از:2(شکل  

� � =
�.�

�.��� �
)11   (                                                               

گر بیشتر باشند، سیستم بهتر پاسخ  هر چه پارامترهاي ورودي کنترل

ن یتر باشد مناسب ̇�,��������,��	گر  اگر ورودي کنترل مثلاًدهد.  می

از پلنت دارد) ولی در  يگر شناخت بهتر شود (کنترل یپاسخ حاصل م

حالت به دلیل اضافه شدن نویز و پارامترهاي دیگر، سیستم  این

سازي نشان  ابد. شبیهی یگر افزایش م تر شده و درجه کنترل پیچیده

به دست  ̇�,	��گر  ن پاسخ با ورودي کنترلیتر دهد که مناسب می

 .استنشان داده شده  3،  در شکل ید. بلوك دیاگرام کنترلیآ یم



 
 

 

ی
ح

را
ط

 
ل

تر
کن

 گر
وم

قا
م

 
ی

ط
خ

یر
غ

 و 
ده

یا
پ

ي
از

س
 

ن
آ

 …
 

332 

  تیوزن عدم قطع با ین و مدل نامیبود مدل نامع اگرامید -2شکل 

گر است.  تعریف کنترل يها ن قسمتیتر انتخاب وزن کارایی یکی از مهم

تر یا  ها مقاوم تیبسته به هدف طراحی که سیستم نسبت به عدم قطع

داراي شرایط کارایی بالاتري باشد، وزن عدم قطعیت یا وزن کارایی 

وزن کارایی، ابتدا تابع حساسیت مدل  يشوند. برا تر انتخاب می بزرگ

آورده شده است.  به دستگر تناسبی اختیاري  نامی براي یک کنترل

شود که زیر این تابع حساسیت  انتخاب می يا گونه بهسپس وزن کارایی 

فرا اولیه بسته به زمان نشست و  Wp یین مقاله، وزن کارایباشد. در ا

انتخاب، سپس با سعی و خطا با توجه به رابطه  یدرخواست جهش

� � <
�

‖�‖
  بهینه شده است: 

)12(  � �� = 0 .4
0 .1 � � + 12 � + 1

� � + 13 � + .002
 

)13(  � �� = 0 .4
0 .05 � � + 2.9� � + 105 � � + 6� + 10

� � + 9.2� � + 30 .8� � + 18 .8� + 4
 

گیري حسگرها، محدوده این  با توجه به دقت اندازه Wnبراي انتخاب 

شود. با توجه به بالا بودن فرکانس نویزها، این وزن به  وزن انتخاب می

 به شکل زیر انتخاب شده است. گذر بالاصورت فیلتر 

)14(  � � = �
0 .2�

180
�

0 .12 � + 1

0 .001 � + 1
 

نیز در نظر گرفته  Wactعملگر یک وزن براي در نظر گرفتن محدودیت 

�‖شده، با توجه به هدف طراحی  ���	�‖ < ، این وزن معادل 1

	� ��� <
�

|�|
 يعملگرها يانتخاب شده است که با توجه به محدوده کار 	

>|�|ساز  هیشب  یالعمل چرخ عکس 0 .123 	Nm 8، معادل مقدار ثابت 

 اختیار شده است. 

تر باشد، وزن مربوط به  براي اینکه سیستم نسبت به اغتشاش مقاوم

اغتشاش و ورودي اضافی اغتشاش در نظر گرفته شده است. البته 

کردن وزن اغتشاش، وزن عدم قطعیت ورودي را  اضافه يجاتوان به  می

به  يتر ف وزن اغتشاش پاسخ مناسبیتر انتخاب نمود ولی با تعر بزرگ

با توجه به میزان اغتشاش محیط  Wdistربوط به د. وزن میآ یدست م

) مقدار باشد یماتاقان یشتر از اغتشاش یب یکینامیرودی(اغتشاشات آ

ت یاز اختلاف موقع یناش جملهانتخاب شده است.  در ابتدا  0.001ثابت

اغتشاش در  ، فقط به عنوانmgrsساز  هیشب یمرکز جرم و مرکز هندس

شد،  یفرض م ینظر گرفته شده بود و به عنوان وزن اغتشاش در طراح

در  mgrsاغتشاشی  جملهشد. لذا  ینم 1کمتر از  µحالت ن یدر ا یول

 ستم مدل شد.یک سینامید

 
  µاگرام روش سنتز یبلوك د -3شکل 

  

سیستم) و  يها ل پیچیده بودن مدل (تعداد زیاد حالتیبه دل

هاي کارایی بالا (مقاوم بودن در برابر نویز، اغتشاش، عدم  خواسته

گر بسیار  قطعیت در پارامترها، با وجود محدودیت عملگر)، درجه کنترل

بدون تغییر -گر  بالا است. لذا با استفاده از دستور هنکل، درجه کنترل

 µز گر سنت کاهش یافته است. کنترل -زیادي در نحوه پاسخ سیستم

  کاهش یافته است.  9باشد که درجه آن به  می 21استفاده شده از مرتبه 

  

تم یالگور يمرتبه دو بر مبنا یگر مود لغزش کنترل - 4

  یچشیفوق پ

نیز موسوم است. در   1، به کنترل ساختار متغیریکنترل مود لغزش

له یک قانون کنترل با سرعت سوئیچینگ یوس گرها، به این نوع کنترل

متغیرهاي حالت سیستم را در یک سطح مشخصی به نام سطح بالا، 

  لغزش قرار خواهند داد.

  باشند:داراي مزایاي زیر می یمود لغزش هايگر کنترل

عدم حساسیت نسبت به اغتشاشات خارجی و  .1

 هانامعینی

 پاسخ گذراي سریع .2

 سادگی طراحی و اجرا و حجم کم محاسبات  .3

-از به اندازهیو موجود، نمود لغزش مرتبه د يها تمیالگور یتمام

دارند.  (̇�)sign ا علامت آنیو  ̇�سطح لغزش  یمشتق زمان يریگ

sدن به یرس يگر، براید عبارت به = �̇ = از به محاسبه و ی، ن0

ن یگزیتواند جایم یچشیتم فوق پیباشد. الگور یم ̇�و  s	 يریگ اندازه

اطلاعات ک باشد که با استفاده از همان یمود لغزش کلاس يبرا یخوب

ا ی، علاوه بر حذف (̇�ن یا تخمیاز به محاسبه یو بدون ن يریگاندازه

بالا و مقاوم در  ییبا کارا ینگ، کنترلیده چتریاد) پدیار زیکاهش بس

 .]26[دهد یبه دست م یها و اغتشاشات خارجینیبرابر نامع

ر در نظر یصورت ز ما در فرم همراه بهیفضاپ یکینامیمعادلات د

  شود: یگرفته م

�̇ = �(�) + �(�)�(�) + �(�)                                                  )15(  

� = [�� ��] = [� � � �̇ �̇ �̇]�                             )16(  

بردار  u(t)و  یبردار اغتشاشات خارج  d(t)ستم، یحالات س Xکه در آن 

                                                           
1 	Variable structure control (VSC)	
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  توان نوشت: ی) م6از ( يریگ مشتقباشد. با  یم یکنترل يورود

)17( Θ̈ = �	�̇ +	 �̇	� 

ر به دست یبه فرم ز gو   f)، توابع 17) در (5و  4روابط ( يگزاریبا جا

  ند:یآ یم

�(�) = �̇	� + ���
���� × ��	� + ���� × ��  )18 (                    

�(�) = ���
��                                                                      )19(  

  ]:26از است [یر نیات زیگر فرض کنترل یطراح يبرا

- ین میا تخمی يریگستم قابل اندازهیحالات س یتمام .1

  باشند.

 باشند.یدار مها کران ر مطلوب و مشتقات اول آنیمقاد .2

ها محدود و  و مشتق اول آن یاغتشاشات خارج .3

 کنند.یر صدق میز يهستند و در نامساو دار کران

)20( ��̇(�)� < � 

 با در نظر گرفتن سطح لغزش:

)21( � = �̇ + �� 

�که در آن  = �� − ��
�،	�̇ = �� − ��

� = �̇� − �̇�
س یو ماتر �

� =   ن است. یس مثبت معیک ماتری [��,��,��]����

  ر است:یصورت ز به يشنهادیپ یچشیلغزش فوق پتم کنترل مود یالگور

)22(     

� =

��� ���̈
� − ��̇ − ��|�|

�

����� (�) − �� ∫ ���� ��(�)���
�

�
−

�(�)�  

گر هستند.  کنترل یب طراحی، ضراK2و  K1ب یس ضرایکه در آن ماتر

ر به یاز روابط ز K2و  K1اپانوف، محدوده یل يداریبا استفاده از شرط پا

 ].27[د: یآ یدست م

)23( �� > � 
��

� < 4�� 

 یی، فقط محدوده بالایچشیب کنترلر فوق پیضرا یطراح ين برایبنابرا

ح عملکردکنترلرها، یسه صحیل مقاین مقاله، بدلیاغتشاش لازمست. در ا

ه ساز یشب يمدل شده و بر رو 1وی) در نرم افزار لب و24اغتشاش (

کنترلرها نشان داده شود، اغتشاش  یینکه توانایا يشود. برا یاعمال م

ن یباشد. اندازه ا یم ی، ثابت و گوسینوسیس يهاجمله) شامل 24(

و  یکینامیرودیه ساز (اغتشاش آیسه با اغتشاشات شبیاغتشاش در مقا

  ار بزرگتر است.ی) بسییااقان هوایاز ساخت  یاغتشاش ناش

�� =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡0 .005 − 0 .05 ��� �

���

���
�+ ��

0 .005 + 0 .05 ��� �
���

���
� + ��

0 .005 − 0 .03 ��� �
���

���
� + ��⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

		[�.�] )24  (                     

 یم 0.0052انس ین صفر و واریانگیبا م ید گوسیز سفیها، نوiυکه 

  باشند.

 يهاتوان کرانیبا در نظر گرفتن اغتشاشات اعمالی بر شبیه ساز، م

 ر به دست آورد.یصورت ز ستم ماهواره بهیس يرا برا ��

)25( �� = �� = 	 �� = 0 .0002  

چرخ  يعملگرها يتهایو محدود ساز هیشب زیم یکیزیف يها تیمحدود

  از موتور چرخها) عبارتند از: ی(ناش یعکس العمل

|�,�|≤ 40 °, |�|≤ 180 °,				�� = ℎ̇�� � ≤ 0 .123 	��,				 

                                                           
1 Labview 

|∫ �	�� = ℎ�� |≤ 0 .625	��                                 )26             (  

ب ی)، ضرا26( يتهای) و با توجه به محدود23با توجه به شرط ( 

ن پاسخ یشوند که بهتر یانتخاب م يبه گونه ا یکنترل مود لغزش

  د:یبدست آ

�� = �
0 .1

0 .075
0 .075

�	,�� = �
0 .0006
0 .0004
0 .0005

�                                              )27(  

 يسازادهیساز و پهیافزار شبسخت يساز مدل  -5

ساز زیرسیستم  شبیه يبر رو یکنترل يهاتمیالگور

  کنترل وضعیت ماهواره

 يشامل اجزا یت ماهواره به طور کلیستم کنترل وضعیرسیساز زهیشب

  ر است:یز

 گر  کنترل يسازادهیپ يبرا ساز هیشبوتر یکامپ )1

 انداز موتورها راه )2

جهت اعمال گشتاور به  یالعملعکس يها چرخ ي مجموعه )3

 پلتفرم

ت و سرعت یموقع يریگ به منظور اندازه  AHRSحسگر  )4

  يا هیزاو

ت یمشاهده وضع يساز براهیشگر در شبیعدم وجود نما لیبه دل

وصل  ساز هیشبوتر یبه کامپ میس یببا ارتباط  ینیوتر زمیستم، کامپیس

  .2کندیستم را فراهم میشده و امکان نظارت و کنترل س

  ساز هیافزار شبسخت يساز دلم -5-1

نک یمولیط سیک مدل در محینامید يگرها بر رو ابتدا عملکرد کنترل

، در يساز هیشب نتایج شدن دقیق رد. برايیگیقرار م یمتلب مورد بررس

  ر درنظرگرفته شده است.یساز ملاحظات زهیشب يسازمدل

 یالعملک عملگر چرخ عکسینامید )1

 AHRSز حسگر ینو )2

 سازهیبه شب یاغتشاشات اعمال )3

   یالعملچرخ عکسک ینامید

ر یبه صورت ز یالعملچرخ عکس يموتورها از یک هر اصطکاك

  شود.یم يساز مدل

�� = �

�� + ���							if																																							�� ≠ 0
���

																				if			�� = 0 				and		|��|> |���
|

��																			if			�� = 0 				and		|��|≤ |���
|

 )28           (

 �� = ���
sign(��) )29  (                                               

ℎ̇� = �� − �� )30       (                                                

���،  �fن روابط، یدر ا
 ،�m ،bw  وω� اصطکاکی،  ب گشتاوریبه ترت

 چرخ به شده داده فرمان مکانیکی کولمب، گشتاور اصطکاکی گشتاور

 چرخ يا هیزاو و سرعت یلزجت اصطکاك العملی، ضریب عکس

 جریان حداقل شده انجام عملی هايتست بر اساساست.   یالعمل عکس

لذا   .باشد یم mA 70حدود  با برابر موتورها اندازيراه براي لازم

���
= 0 .003 	Nm  .موتور  یلزجت اصطکاك بیمقدار ضراست

که  گونه همان است. شده گرفته نظر در 6−10×5.2=� تقریبی مقدار

                                                           
2 Remote Desktop Connection 
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 يبه عنوان ورود يا هیزاودر رابطه بالا، نشان داده شده از نرخ ممنتوم 

  استفاده شده است. یکنترل

 صورت به یالعمل عکس چرخ يا هیزاواندازه حرکت  و گشتاور اشباع حد

  :است شده يساز مدل زیر

)31(  
���� = �

���																							if								��� ≤ ���������

0 																										if							ℎ��� ≥ ℎ��������

���������						if						��� ≥ ���������

 

)32(  ℎ��� = �
∫ ���														if						∫ ��� ≤ ℎ��������

ℎ��������									if									∫ ��� ≥ ℎ��������

 

������،  �in ،�outکه  tor ،ℎ����� tor وℎout، ب گشتاوریبه ترت 

موتور،  به شده داده فرمان ، گشتاورکننده کنترل از شده محاسبه

 موتور و اندازه حرکت اندازه حرکت موتور، حداکثر گشتاور حداکثر

  .باشد یمموتور  خروجی

و حداکثر اندازه  Nm 0.123هر یک از موتورها داراي حداکثر گشتاور 

. همچنین ممان اینرسی باشند یم N.m.s 0.65 يا هیزاوحرکت 

باشد. لذا  می 0.0027kgm2ها برابر  دیسک نصب شده بر روي چرخ

ت نرخ ممنتوم یوجود دارد و هم محدود يا هیزاوت ممنتوم یهم محدود

  در نظر گرفته شده است. يوتریکامپ يساز هیشبو هر دو در  يا هیزاو

  ز حسگرینو يسازمدل

 :  zو  xمحور  راستاي در حسگر، در اویلر زوایاي محدوده خروجی

 بودن تر واقعی . برايباشد یم° y : ±90محور  راستاي و در ° ±180

اساس  بر ها اي زاویه سرعت و زوایا گیري اندازه در حسگر خطاي نتایج،

 بسته حلقه عملکرد يساز هیشب در حسگر، فنی کاتالوگ مشخصات

 نویز یک حسگر زوایاي دقت يساز هیشب براي .شودمی اعمال سیستم

 حل معادلات از شده محاسبه اویلر زوایاي هايخروجی به سفید

 نویز قدرت سفید، نویز ورودي شود. می اضافه سینماتیک و دینامیک

 حلقه در حسگر خروجی از شده استفاده يها داده تعداد و  (���)

 .باشد می (Sample Time)ثانیه  یک در وضعیت کنترل

 :شودمی محاسبه زیر صورت به نویز قدرت

���(rad�Hz) = Noise	Power = ����                          )33(  

 حسگر اویلر زوایاي دقت � و بوده معیار از انحراف �2 فوق رابطه در

 هرتز برحسب حسگر هاي داده باند پهناي Bw باشد، می رادیان برحسب

 کاتالوگ حسگر، از باند پهناي و اویلر زوایاي دقت به توجه با باشد. می

 باشد: می زیر صورت به سفید نویز مشخصات

� = 0 .5°	�� ≅ 400 	��	 ⟹ ��� = 1 .9 × 10 ��	����	��	  

������	����	 =
�

��(��)
	���                                           )34(     

 اویلر زوایاي دقت دامنه عملی صورت به شده انجام هاي گیرياندازه با

 قدرت دقت،  این باشد. با می درجه 0.5 بدترین حالت در محور سه در

 در این مقدار از که باشد می Hz⁄rad2 8−10×3.0625 حدود نویز

  .است شده استفاده ها سازي شبیه

 به سفید نویز حسگر، یک ايزاویه سرعت دقت سازيشبیه براي

 هاي ورودي محاسبه شود. براي یاي اضافه م سرعت زاویه هايخروجی

  .شده است استفاده زیر از رابطه سفید نویز

���((rads)�/Hz) = [���(rads/√Hz)]� + (Biasstability)/��� 
                                  )35(                                               

 

 کاتالوگ در آن مقدار که باشد می نویز چگالی ��� فوق رابطه در

 کاتالوگ در نیز باند پهناي و آورده شده است. پایداري بایاس حسگر

  .باشد می زیر صورت به سفید نویز است. مشخصات مشخص حسگر

)36(  

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧ ��� = 0 .03 �

deg

�
√Hz� �

Bias	Stability = 0 .25	
deg

�
		�� ≅ 400 	Hz

⟹ PSD = 3.23 × 10 �� 

 یکیدرجه و دقت استات 2 یکینامیدقت د يدارا حسگرن ین ایهمچن

 يساز در مانورهاهینکه سرعت حرکت شبیدرجه است. با توجه به ا 0.5

درنظرگرفته  يسازهیدر شب حسگر یکیف شده کم است دقت استاتیتعر

  شده است. 

  

  
  زیرسیستم کنترل وضعیت ماهواره سازساختار کلی شبیه-4 شکل

 

  سازهیبه شب یاغتشاشات اعمال يمدلساز

مرکز  يریاز عدم قرار گ ی، گشتاور ناشین گشتاور اغتشاشیمهمتر

ان شد. ی) ب8باشد. که توسط رابطه ( یز و مرکز جرم آن میم یهندس

و با استفاده از   0≅��=��باشد، لذا   یپلتفرم در صفحه افق بالانس م

   باشد. یم � 4−10×15برابر  rzن مقدار یروش تخم

 مزاحم گشتاور سیستم، به اعمالی اغتشاشی گشتاورهاي از گرییکی د

 میز حرکت مقابل در هوا مقاومت ناشی از که است آیرودینامیکی

  است: شده بیان زیر صورت به اثر این بررسی براي مدل یک باشد. می

)36(  ����� = − ���(sign	�) 



 
 

 

 

یمر
 م

ک
مل

ه،
اد

ز
 

یمب
 ن

ح
بو

ص
 و ی

یمر
 م

ضا
ر

تی
ی

 

335 

 در سیستم اي زاویه سرعت � و آیرودینامیکی گشتاور ضریب �

ب یبا انجام تست حلقه باز، حدود ضرا .باشد می محور هر راستاي

 د.یآ یبدست م 0.01=�� , 0.1=�� , 0.1=��معادل  یکینامیرودیآ

ن یاست. ا ییاتاقان هوایاز  یاغتشاشی، اغتشاش ناش دیگر گشتاور

 صورت به باشد که یاتاقان میاز ساخت  یناش يل خطاهایاغتشاش بدل

ن گشتاور یشود. ا یستم اعمال میبه س z محور حول ثابت گشتاور یک

ط تعادل در جهت غلتش، معادل یحرکت پلتفرم در شرا یبا بررس

8.1×10-6Nm .در نظر گرفته شده است  

ساز شامل ممان اینرسی و جرم با هاي دینامیکی شبیهو مشخصه

  از: اند عبارتاستفاده از روش تخمین 

m=40kg 

I = �
1 .818 0 .1257 − 0 .02573

0 .1257 1 .768 − 0 .01918
− 0 .02573 − 0 .01918 3.425

�	    

ساز هیشب يرو  گرها بر کنترل يسازادهیپ - 5-2

   ت ماهوارهیستم کنترل وضعیرسیز

ستم کنترل یر سیساز ز هیاستفاده شده در شب ی، ساختار کل6 شکل

طور  . هماندهد یرا نشان مگر  کنترل يسازادهیجهت پت ماهواره یوضع

 يسازادهیویو براي پ افزار لب که در شکل نشان داده شده است از نرم

 يهایژگیاز و یکیگر و ارتباط با سخت افزار استفاده شده است.  کنترل

بر خط  يسازادهیآن است که در پ ياجرا يافزار سرعت بالان نرمیمهم ا

افزار ن نرمیرگذار است. در برنامه نوشته شده در ایار تاثیگر بس کنترل

شود. سپس  یال خوانده میق ارتباط سریها از طرحسگرر یابتدا مقاد

ک یق یشده و از طرر، محاسبه ین مقادیبراساس ا یکنترل يگشتاورها

ن یدر اشود. یل میان موتور تبدیبلوك برنامه، گشتاورها به فرمان جر

که  یشود و در صورتیز لحاظ میت عملگر نین محدودیبلوك همچن

موتور  نهیشیبشتر باشد مقدار یمم گشتاور موتور بیگشتاور موتور از ماکز

  شود.یاعمال م

ها لازم است تا بالانس جرمی و تعادل خنثی در قبل از انجام تست

صفحه  صورت دستی و در سیستم ایجاد شود. بالانس جرمی سیستم به

ه یساز تعبهاي کوچکی که در اطراف شبیهساز با استفاده از وزنهشبیه

یل حداقل کردن گشتاورهاي به دلشود. این کار  است، ایجاد می شده 

اغتشاشی گرانشی ناشی از اختلاف مرکز جرم و مرکز هندسی سیستم 

  شود.) انجام میyو  xساز (در راستاي در صفحه شبیه

باشد.  یانگر وضعیت تعلیق ماهواره در فضا متعادل خنثی نیز بی

پس از اطمینان از صحت کارکرد سیستم، یک انحراف اولیه در راستاي 

رود تا با هر سه محور چرخش، پیچش و غلتش ایجاد شده و انتظار می

  شده سیستم پایدار شود. یالگوریتم کنترلی طراح

  

  سازي نتایج شبیه - 6

سیمولینک  افزار نرمیله وس بهگر طراحی شده ابتدا  هر دو کنترل

 افزار سخت صورت بهگر طراحی شده  سازي و سپس کنترل یهشبمتلب 

ساز زیرسیستم  یهشبویو بر روي افزار لبدر حلقه با استفاده از نرم

  شده است.  يساز ادهیپ ماهوارهیت وضعکنترل 

 یط واقعیدر شرا يافزار و سخت يوتریکامپ يساز هیج شبینتا

 ي) و برا5- 7( يها در شکل µگر سنتز  )) با کنترل24(بدون اغتشاش (

) آورده شده 8-10( يها در شکل یچشیفوق پ یگر مود لغزش کنترل

ه ساز  یانگر پاسخ شبیب بیبه ترت sو  e يسهایرنوین شکلها زیدر ا است. 

 یچشیباشد. عملکرد کنترلر فوق پ یم يوتریکامپ يه سازیو پاسخ شب

، K2و  K1ش یدارد. با افزا یبستگ یب کنترلیبه شدت به انتخاب ضرا

 یماندگار کاهش م یش، زمان نشست و تلاش کنترلیافزا یتلاش کنترل

انتخاب شده اد  يب به گونه این ضرایرسم شده، ا يابد. در پاسخ های

  د.ین پاسخ بدست آی) برقرار بوده و بهتر26ط (یکه شرا

گر مود  شود که کنترل یمشاهده م 8و  5 يها سه شکلیبا مقا

ه و در یثان 30نشست  زمان ي، داراθو  φ يه ایت زاوی، در موقعیلغزش

 ير براین مقادیباشد که ا یه میثان 60زمان نشست  يدارا ψت یموقع

ن روش فوق یباشند. بنابرا یه میثان 70و  60ب ی، به ترتμکنترلر سنتز 

 مطلوب مقدار به تر عیسر و داشته يتر زمان نشست کوچک یچشیپ

   .شود یم همگرا

تلاش  نهیشیب -12و  9 يهاشکل-یسه تلاش کنترلیدر مقا

 یچشیفوق پ یو در روش کنترل μ ،Nm 06/0در روش سنتز  یکنترل

Nm 1/0 سنتز  یروش کنترلن یباشد. بنابرا یمµ یتلاش کنترل 

نگ ی، چترμروش سنتز  ین تلاش کنترلیهمچندارد. از ین يکمتر

  باشد. یرا دارا م يکمتر

  

	µسنتز ی، روش کنترليا هیت زاویموقع -5شکل 	

  

  µسنتز ی، روش کنترليا هیسرعت زاو-6شکل
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  µسنتز ی، روش کنترلیتلاش کنترل-7 شکل

 

  
  یچشیفوق پ ی، روش کنترليا هیت زاویموقع -8 شکل

  

  یچشیفوق پ ی، روش کنترليا هیسرعت زاو-9 شکل

  

  
  یچشیفوق پ ی، روش کنترلیتلاش کنترل 10شکل

  

 یرخطیگر بر مدل غ ، هر دو کنترليوتریکامپ يساز هیدر شب

ج یساز مشابه با نتا هیشب  کوچک ياند. در مانورها شده ستم اعمالیس

مشاهده  ها شکلکه در  گونه هماندهد.  یمپاسخ  يوتریکامپ يساز هیشب

نسبت به کامپوتر پاسخ  يه ساز در زمان نشست بزرگتریشود، شب یم

 μدر روش سنتز  ψ يه ایت زاویسه پاسخ موقعیدهد. مثلا با مقا یم

 40وتر زمان نشست یه و کامپیثان 60ه ساز زمان نشست ی)، شب5(شکل 

یل به دل يوتریج کامپیساز و نتا هیباشد. تفاوت پاسخ شب یه را دارا میثان

ساز  هیدینامیکی شبي ساز مدلباشد که در  یمي میرایی ها جملهوجود 

   در نظر گرفته نشده است.

و  يوتریسازي کامپن مقایسه تلاش کنترلی حاصل در شبیهیهمچن

ساز زیرسیستم کنترل  یهشبدهد که پاسخ  یمافزار در حلقه نشان سخت

تلاش  نهیشیبسه یوضعیت ماهواره، تلاش کنترلی بیشتري دارد. با مقا

ه ساز ی)، شب7ن کنترلر (شکل با هما ψ يه ایت زاویدر موقع یکنترل

Nm06/0 وتر یو کامپNm 04/0 یل به دلن اختلاف یدهد. ا یرا نشان م

ي ساز مدلي در ساز سادهها، فرضیات  ینینامعدر نظر نگرفتن بعضی از 

  و اغتشاشات است.

  

ک وزنه ین همچون گذاشتن یط نامعیگر در شرا عملکرد دو کنترل

)، اضافه کردن ینرسیت ممان ایساز (به عنوان عدم قطع هیشب يبر رو

و و یو افزار لب و ..) در نرم ی، ثابت، گاوسینوسی(س یاغتشاش يهاجمله

گر عملکرد  شد. هر دو کنترل یساز  بررس هیز شبیضربه زدن به م

  داشتند. یمناسب

  

  در حالت ترکیبی ها اغتشاشمقادیر پارامترهاي  -2 جدول

  نوع اغتشاش پارامترها  مقادیر

  ثابت ضریب ثابت 0.0025

 فرکانس 1.400
 سینوسی

 دامنه  0.00125

 دامنه 0.06
 سفید

 1سید  23341

  انحراف معیار 0.0025
  گاوسی

 سید  23341

گر به  سه عملکرد دو کنترلیمقا يبرا یقیاس دقیآنکه مق يبرا

و یودر لب ی، ضربه، گوسینوسید، اغتشاش به صورت سیدست آ

                                                           
1 Seed 

  حداکثر مقادیر پارامترهاي هر اغتشاش -1 جدول

 STA پارامترها نوع اغتشاش
سنتز

µ  

  ثابت
ضریب 

  ثابت
0.05 0.1 

 0.08 0.15 دامنه سینوسی

 0.03 0.1 دامنه سفید

  گاوسی
انحراف 

 معیار
0.02 0.02 
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  افزار در حلقه اعمال شد.  ساز به صورت سخت هیشب يبر روو  يساز مدل

ستم پاسخ یآن س باوجودکه  یمقدار اغتشاش اعمال نهیشیب

، 1به جدول  با توجهنشان داده شده است.  1داشت، در جدول  یمطلوب

درجه بالا نسبت به  یسه با مود لغزشیدر مقا µگر مقاوم سنتز  کنترل

تر  فیضع ینوسیتر و نسبت به اغتشاش س د مقاومیاغتشاش ثابت و سف

  دارند.  یمشابهد عملکر یگر نسبت به اغتشاش گاوس است. هر دو کنترل

ط یگر در شرا ساز به دو کنترلهی، پاسخ شب12و  11در شکل 

ط اغتشاش به ین شراینشان دادده شده است. در ا یبیترک ینینامع

ب ذکر یبا ضرا ید و گاوسی، سفینوسیثابت، س جملهاز  یبیصورت ترک

  در نظر گرفته شده است. 2شده در جدول 

  

  

  

  
  یبیگر به هنگام اعمال اغتشاش ترک دو کنترل ياهیت زاویموقع -11شکل 

 

 

 

  
  یبیاغتشاش ترک گر با دو کنترل یگشتاور کنترل -12شکل 

  

ساز را هیتوانند شبیگر م شود، دو کنترلیگونه که مشاهده م همان

 یزمان يسه پاسخ هایند. با مقاینما  کنترل یبیترک ینیط نامعیدر شرا

زمان  يدارا یچشی، کنترلر فوق پψو  φ ،θت ی) در سه وضع11شکل (

 يماندگار کوچکتر يفراجهش کمتر و خطا نهیشیبنشست کوچکتر، 

طلبد  یرا م يبزرگتر یکم ین روش، تلاش کنترلیا یباشد ول یم

  ). 12(شکل

  

  گیري  یجهنت - 7

 یچشیفوق پ یو مود لغزش µگر مقاوم سنتز  در این مقاله دو کنترل

یله وس بهساز ماهواره طراحی گردید. براي این منظور ابتدا  هیبراي شب

سازي کامپیوتري انجام شد. سپس  یهشبسیمولینک متلب  افزار نرم
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ساز زیرسیستم کنترل وضعیت  یهشبگرها بر روي  سازي این کنترلپیاده

ویو انجام افزار لبدر حلقه، با استفاده از نرم افزار سخت صورت بهماهواره 

آزمایشگاهی هر  يها آزمون سازي کامپیوتري و یهشبنتایج گرفت. 

گر بر روي  گر ابتدا بررسی و سپس عملکرد این دو کنترل کنترل

. نتایج شدمقایسه  باهم یبیترک ینیط نامعیساز ماهواره در شرا یهشب

نسبت  µگر سنتز  نشان داد که در کل کنترل يسازادهیو پ يساز هیشب

ر یگر ساختار متغ ن کنترلیباشد. همچن یتر م به اغتشاشات ثابت مقاوم

گر  تر و  هر دو کنترل مقاوم ینوسینسبت به اغتشاشات س یچشیفوق پ

ن یط نامعیدارند. در شرا یعملکرد مشابه ینسبت به اغتشاشات گاوس

فراجهش  نهیشیبزمان نشست کوچکتر،  یچشیکنترلر فوق پ یبیترک

را  يشتریب یتلاش کنترل یدارد. ول يماندگار کوچکتر ياکمتر و خط
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