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• Designing and proposing two space 

simulator flying platform designs with 

four and three cold gas thrusters. 

• Dynamic model extraction and 

Attitude control design for each model 

using PD controller. 

• Comparison of two model with criteria 

of weight, cost, accuracy and control 

effort. 
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In the design of aerospace systems, certain requirements such as efficiency, 

weight, and cost are highly significant. This article presents the design and 

configuration of two flying platforms for simulation of space systems, using 

cold gas thrusters for in-space maneuvering, in SolidWorks software. In the 

first drone, three cold gas thrusters are mounted at the end of three arms, each 

installed with a 120-degree angle difference. The second platform design 

features four thrusters, and the angle difference between the arms where the 

nozzles are installed is 90 degrees. After extracting the dynamic model and 

analyzing the two systems, a PD controller with optimal coefficients was 

designed and simulated using the genetic algorithm optimization method to 

control their status. The simulation and data analysis results reveal that the 

platform with four cold gas thrusters performs better in accuracy and control 

effort, while the other with three thrusters performs better in weight and cost. 

By comparing and analyzing the results, the user and designer can make the 

appropriate choice for the intended operation. 
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 با عملگرهای گاز سرد فضایی سامانه  سازشبیه پرنده پیکربندی دو مقایسه طراحی و 
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 گرافیکی  چکیده  هابرجسته

  ساز شبیهطرح  دو    طراحی و تحلیل  •

فضایی با چهار و سه پیشران    سامانه

 گاز سرد. 

استخراج مدل دینامیکی و طراحی   •

وضعیت   از  کنترل  یک  هر  برای 

کننده ها با استفاده از کنترل نمونه 
PD 

مقایسه دو طرح با معیارهای وزن،   •

 .هزینه، دقت و تلاش کنترلی
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های هوافضایی برخی از الزامات همچون کارایی، وزن و هزینه بسیار حائز  در طراحی سیستم

برای  با عملگرهای گاز سرد    فضایی  ساز سامانهشبیهپرنده    پلتفرم، دو  در این مقاله اهمیت است.  

در   مانور  استفاده  نرم   ییفضاسیستم  آزمایشگاهی  تست  منظوربه   SolidWorksافزار  در  های 

که در انتهای    شدهاستفادهاول، از سه پیشران گاز سرد    طرح  . درشده استپیکربندی و    طراحی

  شده ی طراح  . نمونهقرار دارنددرجه    120اویه  ز  و هر یک از بازوها با اختلاف  اندشده نصب   سه بازو

.  است درجه    90  هابین بازوهای محل نصب نازل   زاویه  دوم دارای چهار پیشران بوده که اختلاف

در ادامه برای بررسی و تحلیل دو سیستم بعد از استخراج مدل دینامیکی، برای کنترل وضعیت  

با استفاده از    کنندهکنترل  مطلوبضرایب  . در اینجا  شده استاستفاده   PDکننده  ها کنترل آن

بیانگر  ها  سازی و تحلیل دادهنتایج شبیه.  انده گردید  استخراج  سازی الگوریتم ژنتیکروش بهینه

پیشران گاز سرد عملکرد بهتری را نشان  با چهار    ، پرندهمصرف انرژی و    دقتاین است که در  

رد نتیجه بهتری دارد. با توجه  با سه پیشران گاز س   پرندههزینه،    در وزن و  کهی درحال  دهدمی

تواند انتخاب مناسب را برای  ، کاربر و طراح میدر این مقاله به مقایسه و تحلیل صورت گرفته

 داشته باشد.   موردنظرعملیات  
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 مقدمه -1
های اصلی  چالشمحیط فضا، یکی از  های  ویژگیبا توجه به  

ماهوارهدر سیستم همچون  فضایی  پلتفرمهای  مانور  ها،  های 

ماه و  فضاپیماها  کنترل نشینمداری،  ابزارهای  و  روش  ها، 

آن  استوضعیت  قدرتمند    [.3-1]  ها  ابزارهای  از  و  یکی 

های فضایی استفاده از برای کنترل وضعیت سیستمپرکاربرد  

استپیشران  سرد  گاز  که  تومی .]4[  های  داد  نشان  ان 

ی قابلیت اطمینان بالا، هزینه اعملگرهای پیشران گاز سرد دار

  هستند  بالاسرعتپایین، پیچیدگی کم، مصرف انرژی پایین و  

-چالش این عملگرها، نوع روشن  ،ذکرشدهدر کنار مزایای    .]5[

گشتاورهای زیاد، سریع  با توجه به تولید    ها بوده کهاموش آن خ

این  ر  د  نماید.فرآیند کنترل را تا حدودی دشوار می  ،و گسسته

ب  ،ها سیستم  با  براکه  )  گاز   کیراندن    رونیرانش   یاحتمالاً 

نازل   قی( از طرشده استگرم    یعملکرد به مقدار کم  شیافزا

راندن گاز   .شودیم  جادیا بیرون  با  رانشگرهای گاز سرد  این 

قابلیت دوران حول محورهای سیستم برای رسیدن  پرفشار، 

  تیبا توجه به ماه  . ]7  و   6[د ندهبه یک وضعیت مطلوب را می

برای کنترل  خاموش،  -روشن  عملگرهای گاز    پیشرانمعمولاً 

برای   .]8[  شودمی  استفادهبنگ  -کنترل بنگاز استراتژی  سرد  

شیر برقی پیشران را   باید سازی این نوع رویکرد کنترلی  پیاده

نمود کنترل  پالس  عرض  مدولاسیون  تکنیک    . ]9[  با 

میزان روشن و روشی برای تنظیم  ،  پهنای پالس  مدولاسیون

این روش   و  با تغییردادن زمان قطع  خاموش بودن است در 

توان زمان روشن  می  ،وصل شدن منبع توان به بار در هر سیکل

های با پیشران پرنده  .]10[و خاموش بودن آن را کنترل نمود  

می سرد  سیستمگاز  در  استفاده  برای  فضایی  توانند  های 

مانور فضایی  همچنین برای  و  ها و کاوشگرها  نشینهمچون ماه

پلتفرم این  باشند. در  انواع روشها میبسیار مفید  های  توان 

پیاده را  برای  کنترل وضعیت  را  نتایج  و  نمود  و تست  سازی 

 . ]11[ اطمینان استفاده در سیستم فضایی بررسی کرد

عنوان ایده  با پیشران گاز سرد به  پرنده پلتفرم  در این مقاله، دو  

در   استفاده  برای  خلاقانه  و  تست    سازیشبیه جدید  و 

آزادی    آزمایشگاهی  درجه  و   هایمانورشش  طراحی    فضایی 

اول دارای سه پیشران گاز  در اینجا، پرنده . شده استمقایسه 

درجه    120انتهای سه بازو با اختلاف زاویه    سرد بوده که در

چهار پیشران گاز سرد بوده که  دوم دارای    پرنده   . اندشدهنصب

نازل بهاین  بازو  چهار  انتهای  در  نصب ها  بعلاوه  صورت 

پیشران اند.  گردیده این  اینکه  به  توجه  بهبا  روها  شن صورت 

آن  از  بوده  و خاموش  غلت  زاویه  برای کنترل وضعیت دو  ها 

دو موتور داکتدفن که در   شود و همچنین ازفراز استفاده می

ها قرار دارند برای غلبه بر نیروی برا )برای تست  مرکز پرنده

بهره می زاویه سمت  و کنترل  به  آزمایشگاهی(  توجه  با  برد. 

ه مدل دینامیک هر  در ادامهای گاز سرد،  حساسیت پیشران 

و   شدهاستخراج برای دو زاویه غلت و فراز  رندهپ دو یک از این 

آن  از  یک  هر  کنترلبرای    . است  شدهیطراح  PD  کنندهها 

کنترل  طرح ضرایب  از  یک  هر  برای  از کننده  استفاده  با  ها 

های  سازی. سپس با شبیهاست  شدهاستخراج الگوریتم ژنتیک  

هر  در دو زاویه غلت و فراز  ، دقت کنترل وضعیت  شدهانجام

. در انتها با توجه به معیارهایی  است  شدهلیتحلها  آنیک از  

انرژیهمچون وزن، هزینه ل وضعیت،  و دقت کنتر  ، مصرف 

با  ها صورت گرفته است.تحلیل و مقایسه بین هر یک از طرح 

تواند با توجه ، کاربر میشنهادشدهیپ   رنده مقایسه بین این دو پ 

ساختار    باشد.   یطی انتخاب مناسب را داشتهشرایط کاری و مح

توسعه های پیشنهادی  طرح   ابتدااست که    صورت  نیامقاله به  

گردد.  ها بیان میو مشخصات فیزیکی هر یک از طرح   شدهداده

پ  دو  پیکربندی  دینامیک  شبیهبخش سوم    فضایی   سازلتفرم 

پیشران   شدهارائه  دینامیک  همچنین  بهو  سرد  گاز  طور های 

چهارم بخش  شد.  خواهد  داده  توضیح  طراحی    کامل  به 

پرداخته و اثبات پایداری آن  های طراحی  چالش  ،کنندهکنترل 

شبیه خواهد   پنجم  بخش  در  مسئله سازی  شد.  دو  برای 

مقایسه بین  با تحلیل نتایج  و    شده انجامرگولاسیون و ردیابی  

 . ارائه خواهد شد یشنهادیپ دو طرح 

 پیشنهادی  رنده پهای پلتفرم  ارائه طرح  -2

  شنهادشده یپ سیستم مانور فضایی دو طرح  سازی  شبیه برای  

 یبی دارند. اها مزایا و معکه هر یک از طرح است

 با چهار پیشران گاز سرد رندهپ  -1-2

پرنده پیکربندی  ابتدا  و    در  ارائه  سرد  گاز  پیشران  چهار  با 

مشاهده   1در شکل طرح از این  شماتیکیبررسی خواهد شد. 

 شود. می
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 .با چهار پیشران گاز سرد  رندهپیکربندی پ  :(1)شکل  

  شده استفادهاز چهار پیشران گاز سرد    پلتفرمدر طراحی این  

ای چهار بازو متصل ها در ابتدآن   مربوط به  که شیر برقی  است

اصلی   نازل  پرندهبه بدنه  انتهو  بازوها  ها در  .  اندقرارگرفته ای 

می  طورهمان مشاهده  این  که  بازوهای  صورت  به  پرنده شود 

زاویه    بعلاوه اختلاف  با  بهدرجه    90و  یکدیگر    نسبت 

استفاده از چهار پیشران برای کنترل وضعیت دو    . اندشدهنصب

کند در این  تر میکنترلی را تا ساده  فرآیندزاویه غلت و فراز،  

  اندقرارگرفته توان از دو عملگر که در یک راستا پیکربندی می

می تولید  یکدیگر  مخالف  گشتاور  زاویه    برایکنند  و  کنترل 

؛  غلت و از دو پیشران دیگر برای کنترل زاویه فراز استفاده نمود

می طراحی  این  در  را بنابراین،  زاویه  دو  کنترل  فرآیند  توان 

داد.  به انجام  یکدیگر  از  مستقل  طراحی صورت  به  توجه  با 

و حجمی  شدهانجام جرمی  نرم  پرندهاین    مشخصات  افزار  از 

SolidWorks   در    است.   شدهارائه   1در جدول    که  شدهاستخراج

ها،  وزن سیستم پیشران با در نظر گرفتن شیربرقی  1جدول  

 ها است. هوای فشرده و شلنگ  کنندهنیتأمها، نازل

 پرنده با سه پیشران گاز سرد - 2-2

برای پرنده با    SolidWorks  افزاردر نرم  شدهطراحی شماتیک  

 . شده استآورده  2سه پیشران کنترلی در شکل 

شود، در ساختار این پلتفرم از سه  که مشاهده می  طورهمان

سرد   گاز  مخالف    شدهاستفادهپیشران  گشتاورهای  که  است 

کنند. باید توجه نمود که این سه پیشران در انتهای ایجاد می

. با توجه به  اندشدهنصبدرجه    120سه بازو با اختلاف زاویه  

درجه برای کنترل دو   120وجود سه پیشران با اختلاف زاویه  

 Overزاویه غلت و فراز، طراح با یک سیستم بالای تحریک )

Actuated به  ها  ( روبرو است. از طرفی نوع قرارگیری پیشران

است که برای کنترل هریک از دو زاویه نیاز به ترکیب    صورتی

ین موضوع فرآیند کنترلی را بسیار  هر سه پیشران است که هم

می نمیدشوار  قبلی  پیکربندی  برخلاف  و  را کند  زوایا  توان 

صورت مستقل از یکدیگر کنترل نمود و در فرآیند کنترل،  به

این   جرمی  مشخصات  دارد.  وجود  بالایی  بسیار  کوپلینگ 

 .شده استآورده  2طراحی در جدول 

 
 .پیشران گاز سردپیکربندی پرنده با سه  :(2)شکل  

 .با چهار پیشران پرنده پارامترهای فنی و جرمی    :(1)  جدول

 مقدار  واحد پارامتر 

 1547 (𝐠) وزن کل

 747 (𝐠) وزن سازه 

وزن باتری و  

سیستم  

 الکتریکی 

(𝐠) 300 

وزن سیستم  

 پیشران 
(𝐠) 500 

 ( 𝐤𝐠𝐦𝟐) ممان اینرسی 

𝐼

= [
0.0267 0 0

0 0.0349 0
0 0 0.0267

] 

 20 (𝐜𝐦) بازوها طول  

 2 (𝐜𝐦) شعاع بازوها 

قطر بخش  

 مرکزی 
(𝐜𝐦) 15 

ه  سطرح با  دهد که وزن  نشان می  پرنده مشخصات جرمی این  

بهپیشران   پیشران حدو  نسبت   مگر  200  دپیکربندی چهار 
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صورت حدودی  به  2با توجه به اینکه در جدول    کمتر است.

آورده   پرنده  تجهیزات  و  استوزن سازه  با    شده  پرنده  در  و 

چهار پیشران تجهیزات جانبی بیشتری دارد، بنابراین اختلاف  

 ها بسیار بیشتر از اختلاف فعلی خواهد بود. وزن پرنده

 پرنده  یهاپلتفرمسازی دینامیکی مدل -3

از مدل دینامیکی برای وضعیت سیستم در   شدهسادهمعادلات  

 : ]12[ توان به فرم زیر نوشتدستگاه بدنی را می

𝑀 = 𝐽�̇� + 𝜔 × 𝐽𝜔 (1) 

 که در این معادله: 

𝑀 = [

𝑚𝑥

𝑚𝑦

𝑚𝑧

]  &  𝐽 = [

𝐼𝑥𝑥 𝐼𝑥𝑦 𝐼𝑥𝑧

𝐼𝑦𝑥 𝐼𝑦𝑦 𝐼𝑦𝑥

𝐼𝑧𝑥 𝐼𝑧𝑦 𝐼𝑧𝑧

] 

معادلات،   این  زاویه  𝜔در  سیستم  سرعت  به ای   نسبت 

گشتاور    دهنده نشان  𝑀  ماتریس اینرسی و  𝐽ارچوب بدنی،  چ

و    یسینوسادهکنترلی برای کنترل وضعیت سیستم است. با  

( را به فرم  1توان معادله )در نظر گرفتن برخی از فرضیات می

 : ]13[ زیر نوشت

[

𝑚𝑥

𝑚𝑦

𝑚𝑧

] = [

𝐼𝑥𝑥 𝐼𝑥𝑦 𝐼𝑥𝑧

𝐼𝑦𝑥 𝐼𝑦𝑦 𝐼𝑦𝑥

𝐼𝑧𝑥 𝐼𝑧𝑦 𝐼𝑧𝑧

] [

�̈�

�̈�
�̈�

]

+ [

�̇�

�̇�
�̇�

]

× [

𝐼𝑥𝑥 𝐼𝑥𝑦 𝐼𝑥𝑧

𝐼𝑦𝑥 𝐼𝑦𝑦 𝐼𝑦𝑥

𝐼𝑧𝑥 𝐼𝑧𝑦 𝐼𝑧𝑧

] [

�̇�

�̇�
�̇�

] 

(2)  

فیزیکی   مشخصات  به  توجه  با  ادامه  معادلات  پرندهدر  ها، 

 شود.ها بسط داده میدینامیکی هر یک از آن

 با چهار پیشران  پرندهمعادلات دینامیکی  - 1-3

دستگاه متصل شده بدنی برای سیستم با چهار    3در شکل  

 .شده استپیشران آورده 

ها و شیرهای الکتریکی بدون شود که نازل در اینجا فرض می

  1شود که نازل  . از طرفی فرض میاندشدهنصبهیچ خطایی  

برای ایجاد زاویه مثبت    1برای کنترل زاویه فراز که نازل  3و 

های  برای ایجاد زاویه منفی مؤثر است. همچنین نازل  3و نازل  

که نازل   است  شدهرفته گبرای کنترل زاویه غلت در نظر    4و    2

برای ایجاد زاویه غلت منفی    4برای ایجاد زاویه مثبت و نازل    2

را می؛  است  شدهینیبشیپ  به بنابراین، گشتاور کنترلی  توان 

 فرم زیر نوشت:

𝑀 = [

𝑚𝑥

𝑚𝑦

𝑚𝑧

] = [
𝑓2𝑙 − 𝑓4𝑙
𝑓1𝑙 − 𝑓3𝑙

0

] ⇒ 

𝑀 = [

𝑚𝑥

𝑚𝑦

𝑚𝑧

] = [
0 𝑙 0 −𝑙
𝑙 0 −𝑙 0
0 0 0 0

] [

𝑓1

𝑓2

𝑓3

𝑓4

] ⇒ 

𝑀 = 𝐵4𝑇𝐹 

(3)  

بالا   معادله  همچنین   𝑙در  و  است  مکانیکی  بازوهای  طول 

𝑓𝑖(𝑖 =  ها است.توسط نازل دشدهیتولنیروی  (1,2,3,4

 . پارامترهای فنی و جرمی پرنده با سه پیشران :(2)  جدول

 مقدار  واحد پارامتر 

 1318 (𝐠) وزن کل

 688 (𝐠) وزن سازه 

وزن باتری و  

سیستم  

 الکتریکی 

(𝐠) 250 

سیستم  وزن  

 پیشران 
(𝐠) 380 

 ( 𝐤𝐠𝐦𝟐) ممان اینرسی 

𝐼

= [
0.0211 0 0

0 0.0283 0
0 0 0.0207

] 

 20 (𝐜𝐦) طول بازوها 

 2 (𝐜𝐦) شعاع بازوها 

قطر بخش  

 مرکزی 
(𝐜𝐦) 15 

 
 . پیشران چهاردستگاه بدنی سیستم با مشخصات  (:3)شکل  
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 با سه پیشران  پرندهمعادلات دینامیکی  - 1-3

شکل   نازل   4در  قرارگیری  نوع  و  پیکربندی  و  ها  چگونگی 

صورت  بههمچنین دستگاه بدنی برای سیستم با سه پیشران،  

 شود. شماتیک مشاهده می

 
 .دستگاه بدنی متصل به سیستمشماتیک  :(4)شکل  

 𝑓3و    𝑓2که در شکل فوق مشخص است، نیروهای    طورهمان

برای  𝑓3و   𝑓1  ،𝑓2و نیروهای   xبرای ایجاد گشتاور حول محور 

مؤثر هستند. از طرفی با توجه به   yایجاد گشتاور حول محور  

صورت کاملاً عمود بر  که به  رانشگرهانوع قرارگیری و اتصال  

، این نیروها برای کنترل زاویه سمت کاربرد  اندشدهنصببازوها  

معادلات گشتاور را برای سیستم با  توان  ندارند. بنابراین، می

 زیر نوشت: صورتبه  4پیکربندی شکل 

(4)  

𝑀 = [

𝑚𝑥

𝑚𝑦

𝑚𝑧

]

= [
𝑓3𝑙 cos 30° − 𝑓2𝑙 cos 30°

𝑓1𝑙 − 𝑓3𝑙 sin 30° − 𝑓2𝑙 sin 30°

0

] 

 توان نوشت: با بازنویسی معادلات بالا می

𝑀 = [

𝑚𝑥

𝑚𝑦

𝑚𝑧

] = [
0 𝑙 cos 30° −𝑙 cos 30°

𝑙 −𝑙 sin 30° −𝑙 sin 30°

0 0 0

] [

𝑓1

𝑓2

𝑓3

] 

⟹ 𝑀 = 𝐵3𝑇𝐹   

(5)  

دهد، طراحی کنترل برای ( نشان می4که معادله )  طورهمان

نوع نصب بازوها و نیروها    رای؛ زاین سیستم بسیار دشوارتر است

گشتاورهای   در   دشدهیتولو  زیاد  بسیار  کوپلینگ  باعث 

 شود. معادلات غلت و فراز می

دینامیکی  از طرف دیگر در این معادلات، برای شیر برقی مدل  

 . ]14[ شوددرجه اول با یک تأخیر در نظر گرفته می

𝐺(𝑠) =
𝑒−𝑠𝜏𝑑

1 + 𝜏𝑠
   (6 )  

 کننده طراحی کنترل  -4

این   از  در  کنترلهاپلتفرمنوع  طراحی  چالش  ،  دو  با  کننده 

 روبروست:

روتور  های  پرندهبرخلاف   • موتور  مولتی  از  که  معمول 

می استفاده  موتور  د کننالکتریکی  دور  تنظیم  با    ها و 

گشتاور حول هر محور قابل تنظیم است، گشتاور تولیدی 

 در اینجا گسسته بوده و تنها یک مقدار مشخص دارد.

با تغییر جهت دور موتور    یکیموتور الکتربا   یهاپرندهدر   •

جهت گشتاور اعمالی را تغییر داد ولی در اینجا    توانمی

 نماید. ولید میرو تیهر نازل فقط در یک راستا ن

 شود. مشاهده می 5سیستم کنترل در شکل بلوک دیاگرام 

 
 . کنندهبلوک دیاگرام طراحی کنترل  :(5)شکل  

شرایط   به  توجه  طراحی   شدهان یببا  فرآیند  ادامه  در 

 کننده توضیح داده خواهد شد. کنترل 

 تخصیص کنترل   -1-4

اجرا  یبرا یشنهادیپ  یکنترل صیتخص یحابخش، طر نیدر ا

استارائه  وظشده  روشاصل  فهی.   یرانشگرها  صیتخص  ی 

رانشگرها  ،یکنترل خاص و محاسبه فواصل روشن   یانتخاب 

 موردنظرکنترلی    و گشتاور  رویبه ن  یابیدست  برای  هاآن   بودن

 یاحل مجموعه   ی عبارت است ازکنترل  صیاست. مسئله تخص

معادلات  از تعداد    شتریها باز معادلات که تعداد مجهولات آن

دارد،   یشماریب  یهاپاسخ ی ستمیس نیچن کهییازآنجااست. 

که   ک یحداقل    افتنی  ی، کنترل  صیمشکل تخص است  پاسخ 

.  را برآورده کند   یسازنه یبه  اریکنترل و مع  یورود  ت یمحدود

ا  با به  ماتر  نکهیتوجه  )3)  سیسطر سوم  و  است،    (6(  صفر 

 کرد:  یسیبازنو ریز صورتبه توانیممعادله را 
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(7)  

𝑀4𝑇 = [
0 𝑙 0 −𝑙
𝑙 0 −𝑙 0

] [

𝑓1

𝑓2

𝑓3

𝑓4

] ⇒ 𝑀

= 𝐵4𝑇𝐹 

𝑀3𝑇 = [0 𝑙 cos 30° −𝑙 cos 30°

𝑙 −𝑙 sin 30° −𝑙 sin 30°
] [

𝑓1

𝑓2

𝑓3

]

⟹ 𝑀 = 𝐵3𝑇𝐹  
برا  یمربع   ریغ   سیماتر  کی  𝐵  ن،یبنابرا بردار    افتنی  یاست. 

 طور همانپنروز،  -، شبه معکوس مور𝐹  موردنظر  یورود  عملگر

[ در  بردار    استفادهقابل،  است  شدهانیب[  15که  ا ر   𝐹است. 

 محاسبه کرد: ریز صورتبهتوان یم

𝐹 = 𝐵⊪𝑀   (8)  

 شود:صورت زیر نوشته میبه  ⊪𝐵که در این معادله،  

𝐵⊪ = 𝐵𝑇(𝐵𝐵𝑇)−1   (9)  

 یمحل  صورتبه  آمدهدستبه  حلراهو    𝐵  سیشبه معکوس ماتر

 . [16] رساندیرا به حداقل م 𝐹عناصر  

 PDکننده کنترل - 2-4

.  است  شدهارائهها  پرندهانواع  های مختلفی برای کنترل  روش

بهینه از  یکی  مناسبولی  و  روش ترین  کنترلی،  ترین  های 

تناسبی کنترل  آن  -کننده  از  اینجا  در  که  است  مشتقی 

 . [17] است شدهاستفاده

𝑢∅ = 𝐾𝑝∅𝑒∅ + 𝐾𝑑∅�̇�∅ 

𝑢𝜃 = 𝐾𝑝𝜃𝑒𝜃 + 𝐾𝑑𝜃 �̇�𝜃 
(10)  

دو   مقایسه  برای  یکسان  شرایط  ایجاد  برای  مقاله،  این  در 

با   کنترلی  ضرایب  بهینهسیستم،  روش  از  سازی استفاده 

الگوریتم ژنتیک یک روش  شود.الگوریتم ژنتیک استخراج می

بهنرم ژنتیکی  تکامل  فرآیند  از  که  است  یک  افزاری  عنوان 

سازی شامل  کند. مسئله بهینهالگوی حل مسئله استفاده می

متغیرها، قیود و تابع معیار است که فرآیند انتخاب متغیرهای  

از طریق   انتخاب  ارزیابی تابع معیار به کمک  بهینه  الگوهای 

 رود. تصادفی پیش می

از   کهییازآنجااما   استفاده  ژنتیک،  الگوریتم  بر  حاکم  منطق 

الگوهای تصادفی است، در هر بار اجرا، محاسبه نقطه بهینه 

امکانبه دقیق  این  صورت  از  استفاده  همچنین  نیست.  پذیر 

تعداد جمعیت، نوع ترکیب ژنتیکی،    ازجملهروش به تنظیماتی  

نوع جهش و روش انتخاب وابسته است که نیازمند تجربه کاربر  

 بوده و ممکن است حل مسئله را با مشکل مواجه سازد. 

 بنگ -بنگ کنترل -3-4

روش  یکی طراح  ی هااز  در  براکنترل  یساده    یکننده 

بنگ،  - در کنترل بنگ  .[18]   بنگ است-رانشگرها، کنترلر بنگ

س  وستهیپ   گنالیس  کی   لیتبد  خاموش-روشن  گنالیبه 

ایم ا  نیشود.  به  م   نیروش  عمل  اگر  یصورت  که  کند 

روشن   کنندهصفر باشد، کنترل  ریمقدار غ   یدارا  کنندهکنترل 

شود. سه  یخاموش م  کنندهکنترل  شد،و اگر مقدار آن صفر با

- بنگ  کنندهوجود دارد: کنترل  روش کنترلی  نیاز ا  ینوع اصل

کنترلبنگ   و    بنگ- بنگکننده  ساده،  مرده  منطقه  با 

زمان    بنگ-بنگکننده  کنترل  براشدهنهیبهبا  معمولاً    ی. 

وجود    لیبه دل  کنندهکنترل   یرضروریغ   تیاز فعال  یریجلوگ

نو  یعوامل و  اغتشاش  همچن  زیمانند  کمتر    تیالفع  نیو 

به   مرده  منطقه  اضافه  - بنگ  کنندهکنترلرانشگرها،  بنگ 

نشان    6روش کنترل در شکل    نیا  کیشمات  . [19شود ]یم

 است.  شدهداده

 
 . بنگ با ناحیه مرده-نمودار کنترل بنگ :(6)شکل  

صورت بنگ با ناحیه مرده به-کننده بنگرابطه ریاضی کنترل

 :[20] شودزیر نوشته می

𝑢(𝑡) = {
𝑈sign(𝑟(𝑡))    | 𝑟(𝑡)| ≥ 𝛼

0                          | 𝑟(𝑡)| < 𝛼
    (11)  

طور به زینو تیو حساس یابی رد ستم،یرانشگر، دقت س تیفعال

 ه یناح  کهیطوربهدارد.    یبه مقدار منطقه مرده بستگمستقیم  

به کاهش دقت س بزرگ منجر  افزا  ستمیمرده   ی خطا  شیو 

؛  دهدیسوق م  یداریرا به سمت ناپا  ستمیشود و سیمداوم م

  زینو  ردر براب  ستمیمرده، مقاومت س  هیناح  شیافزا  یاما از طرف

در   جهیدرنتو    را کاهش داده رانشگر    تی، فعالداده   شیرا افزا

 .[21] شودیم ییجوصرفه مصرف سوخت 
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ا تکن  نیدر  از  برا  ونیمدولاس  کیمقاله  زمان    یپالس 

  نیانگیروش، م ن ی. با اشده استاستفادهرانشگرها  یسازفعال

گشتاور   نزد  شدهاعمالکل  رانشگرها  حداکثر   کیتوسط  به 

بنگ است. در  -در کنترل بنگ  شدهمحاسبه  یگشتاور کنترل

  ش یرانشگر با خطا افزا  تیعرض پالس، زمان فعال   ونیمدولاس

باشد، رانشگر هدف مدت    شتری. هر چه خطا بابد ی یکاهش م  ای

ا  یشتریب در  است.  شدن    نجایروشن  روشن  زمان  اگر 

نمونه  شدهمحاسبه زمان  از  ها  شرانه یپ   ریخأ ت  ای  یبردارکمتر 

فعال اگر  یرانشگر صفر در نظر گرفته م  تیباشد، زمان  شود. 

برا  شتریب  شدهمحاسبهزمان   رانشگر  باشد،   یاز زمان چرخه 

 کل زمان چرخه روشن است. 

 اثبات پایداری  - 4-4

سازی پایداری حلقه بسته سیستم با خطی  بخش  ریزدر این  

کنترل  به  توجه  با  همچنین  و  تعادل  نقطه  حول  کننده  آن 

 شود. اثبات می شدهطراحی 

ممان سیستم  این  در  اینکه  به  توجه  ضربی  با  مقادیر  های 

رابطه )نزدیک به صفر دارند و   به  برای  ، می(1با توجه  توان 

 های غلت و فراز نوشت:کانال

(12) 𝑀∅ = 𝐼𝑥𝑥∅̈ 

𝑀𝜃 = 𝐼𝑦𝑦�̈� 
 عبارت است از:   غلت و فراز  کانال   دوبرای    تابع تبدیل  درنتیجه

(13) 
𝐺∅(𝑠) =

1

𝐼𝑥𝑥𝑠2
 

𝐺𝜃(𝑠) =
1

𝐼𝑦𝑦𝑠2
 

فرض   با  طرفی  تبدیل  PDکننده  کنترلطراحی  از  تابع   ،

 عبارت است از:کننده  کنترل 

(14) 𝐶𝑃𝐷 = 𝐾𝑝 + 𝐾𝑑𝑠 

برای   بسته  حلقه  تبدیل  تابع  را مذکور  کانال    دو بنابراین، 

 : صورت زیر نوشتتوان بهمی

(15) 
𝑇∅(𝑠) =

𝐾𝑝∅ + 𝐾𝑑∅𝑠

𝐼𝑥𝑥𝑠2 + 𝐾𝑑∅𝑠 + 𝐾𝑝∅

 

𝑇𝜃(𝑠) =
𝐾𝑝𝜃 + 𝐾𝑑𝜃𝑠

𝐼𝑦𝑦𝑠2 + 𝐾𝑑𝜃𝑠 + 𝐾𝑝𝜃

 

-، معیار پایداری روثآمدهدستبهتابع تبدیل خطی  با توجه به  

رویتز وه-معیار پایداری روث  .نموداستفاده  توان  را میهورویتز  

 و یک شرط کافی برای پایداری است.داشتن یک شرط لازم 

مشخصه مثبت   یاچندجمله شرط لازم این است که ضرایب  

های معادله مشخصه باشد. این بدان معناست که تمام ریشه

 : بنابراین ؛ های واقعی منفی باشندباید دارای بخش

(16) 𝐼𝑥𝑥 , 𝐾𝑑∅, 𝐾𝑝∅ > 0 

𝐼𝑦𝑦 , 𝐾𝑑𝜃 , 𝐾𝑝𝜃 > 0 

جدول   شرط کافی این است که تمام عناصر ستون اول آرایه

باشند. به این  علامت یکسانی داشته  هورویتز(  - )جدول روث  3

آرایه اول  عناصر ستون  تمام  که  یا   جدول  معنی  مثبت  باید 

 . منفی باشند 

 . هورویتز-عناصر جدول روث :(3)  جدول

𝑠2 𝐼𝑥𝑥(𝐼𝑦𝑦) 𝐾𝑝∅(𝐾𝑝𝜃) 

𝑠 𝐾𝑑∅(𝐾𝑑𝜃) 0 

𝑠0 
𝐾𝑝∅

𝐼𝑥𝑥
(

𝐾𝑝𝜃

𝐼𝑦𝑦
)  

جدول    درنتیجه این  سوم  سطر  باشد    تربزرگاگر  صفر  از 

سیستم حتماً پایدار خواهد بود که در اینجا نیز از همان شرط 

نتیجه حاصل می این  عبارتشد.  اول  دو ضریب   یبه  هر  اگر 

شود ولی  از صفر باشد، سیستم پایدار می  تربزرگکننده  کنترل 

 برای رسیدن به کارایی مناسب باید ضرایب تنظیم شوند. 

 سازینتایج شبیه  -5

، در  شنهادشدهیپ های طراحی و  بررسی و ارزیابی سیستم   یبرا

نرم  از  استفاده  با  ابتدا  در  بخش   MATLABافزار  این 

سیستم    شده طراحیهای  کنندهکنترل  و    شدهیسازه یشببا 

می مقایسه  یکدیگر  با  و    . شوند نتایج  حاصل  نتایج  ادامه،  در 

با معیارها  سایر  نتیجه   همچنین  و  شده  مقایسه  یکدیگر 

شد. خواهد  دقیق   استخراج  کارایی  بررسی  برای  اینجا  در 

در    شدهطراحیکننده  کنترل  پرنده،  برای  شبیهبرای  سازی 

( و سپس مسئله ردیابی  م حول صفریون )تنظیه رگولاسئلمس

کننده برای هر دو پرنده  نترل در ابتدا ضرایب ک  شود.ارائه می 

ژنتیک   الگوریتم  با  اولیه است  شدهاستخراج که  پارامترهای   .

 .شده استآورده  4الگوریتم ژنتیک در جدول 

 .پارامترهای تنظیمی الگوریتم ژنتیک  :(4)  جدول

تعداد 

 جمعیت

تعداد 

 نسل

احتمال 

 جهش

نوع 

ترکیب  

 ژنتیکی

روش  

انتخاب 

 برگزیده 

 Roulette ی ادونقطه  40% 50 50
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 سازی عبارت است از:در این مقاله، تابع معیار بهینه

(17) 𝐹𝑜𝑏𝑗 = ∫ 𝑇𝑠(|∅𝑑 − ∅𝑠𝑖𝑚| + |𝜃𝑑 − 𝜃𝑠𝑖𝑚|)
20

0

𝑑𝑡 

در   ژنتیک  الگوریتم  همگرایی  معیار،  تابع  این  از  استفاده  با 

 شود. مشاهده می 7شکل 

 
 .نمودار همگرایی الگوریتم ژنتیک :(7)شکل  

نتایج حاصل از الگوریتم ژنتیک برای تنظیم ضرایب کنترلی 

 . شده استآورده  5در جدول 

 . برای دو پلتفرم پرنده  PDضرایب کنترلی  :(5)  جدول

 𝑲𝒑∅ 𝑲𝒅∅ 𝑲𝒑𝜽 𝑲𝒅𝜽 نام پرنده 

 036/0 091/0 0193/0 0578/0 چهار پیشران 

 021/0 013/0 0141/0 083/0 سه پیشران 

فرآیند   ،(17سازی رابطه )با توجه به ورودی و تابع معیار بهینه

کنترل   استخراج بهضرایب  کد  کننده  شبه  یک  با  صورت 

بهینه روش  از  ژنتیک  استفاده  الگوریتم  جدول  سازی    6در 

و    شده انیباست که در اینجا مراحل    ذکر قابل  . است  شدهارائه 

  MATLABافزار  نرمبا استفاده از    سازی الگوریتم ژنتیکشبیه 

شود که  یتکرار م  یتا زمان   ندیفرآ. همچنین  است  شدهانجام

کند.  یارهایمع  ی،خروج برآورده  را  مسئله    توقف  این  در 

تعداد   ی. برااست جادشدهیا نفر  50 هیاول  تیجمعسازی بهینه 

کمخروجپارامترهای   تعداد  با  جمع  ، ی    ی کاف   کم  تیتعداد 

را    تیاز جمع  یشتریتوان تعداد بیبهبود دقت، م  یاست. برا

در ادامه    . یابدیم  شیرا افزا  یسازهیانتخاب کرد اما زمان شب

سازی مسئله رگولاسیون  ، شبیه آمدهدستبه با توجه به ضرایب  

پرنده   برای هر دو  ردیابی  ادامه مشاهده    شدهانجامو  در  که 

 شود. می

کننده با  شبه کد فرآیند استخراج ضرایب کنترل   :(6) جدول

 . الگوریتم ژنتیک
1 Evaluate Population 

2 For 𝑁 = 3 to all numbers of 𝑘𝑝, 𝑘𝑑, and 𝑘𝑖. 

𝑘𝑝∅ = 0.003972      𝑘𝑝𝜃 = 0.006972 

𝑘𝑑∅ = 0.00185        𝑘𝑑𝜃 = 0.00385 

3 evaluate 𝑘𝑝∅ and 𝑘𝑑∅(𝑘𝑝𝜃 and 𝑘𝑑𝜃) by Eq. 17 

(Fitness Function). 

4 repeat 𝐺𝐴: 

5 for each 𝑘𝑝, 𝑘𝑑, and 𝑘𝑖 

6 𝐹𝑜𝑏𝑗= evaluate 𝑘𝑝 and 𝑘𝑑 (𝑘𝑝𝜃 and 𝑘𝑑𝜃) by Eq. 17. 

7 next 𝑖. 

8 select 𝑛 parents (Crossover). 

9 create 𝑚 parents and 𝑘 offspring (Mutation). 

10 evaluate offsprings by Eq. 17. 

11 replacement 

12 until 𝐺𝐴 stopping criteria is fulfilled. 

13 end 𝑁 = 50. 

14 End. 

 ون یرگولاسسازی مسئله شبیه -1-5

در    مقادیر اولیه  پرنده دو  سازی  برای شبیه   زیر بخشدر این   

 از: اند عبارت شدهگرفتهنظر 

(18) ∅0 = 8 (deg) 
𝜃0 = −11(deg) 

درجه   نقطه صفر  به  پرنده  وضعیت  رسیدن  کنترلی  و هدف 

نمودارهای مربوط به زاویه غلت و    9و    8های  در شکلاست.  

دو   کنترل   شده طراحی  پرنده فراز  ضرایب   PDکننده  با  و 

 .شده استکنترلی جدول بالا آورده 

 
 . پرندهدو نمودار زاویه غلت برای  :(8)شکل  
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 . پرندهدو نمودار زاویه فراز برای   :(9)شکل  

هر دو  دهد،  های فوق نشان میشکلنمودارهای  که    طورهمان

  پرنده اند ولی در  سیده رسیستم به مقادیر نهایی و مطلوب صفر  

تر به  است و سریع  افتهیشیافزابا چهار پیشران سرعت کمی  

نمودار سرعت    10  . در ادامه در شکلاست  دهیرسمقدار مطلوب  

 شود. های پیشنهادی مشاهده میپرندههر یک از 

 
 .𝑦و   𝑥ای حول محورهای نمودار سرعت زاویه  :(10)شکل  

می فوق  شکل  با  سرعت  مطابق  حداکثر  که  کرد  بیان  توان 

ای در سیستم چهار پیشران کمی بهتر است و علت آن زاویه 

های بیشتر به قابلیت تولید نیروی بیشتر با توجه به تعداد نازل

 دلیل با توجه بهدر سیستم با چهار پیشران است. به همین  

سرعت رسیدن به    ،9  و  8های  در شکل  الا ای بسرعت زاویه 

مقدار مطلوب در این سیستم بیشتر است. همچنین در شکل  

کنترلی    11 گشتاور  زمان  دشدهیتولنمودار  اولیه  برای  های 

 شود.مشاهده می

 
 . 𝑦و   𝑥گشتاورهای کنترلی حول محورهای   :(11)شکل  

بعد   به  زمانی  یک  از  تولیدی  گشتاورهای  اینکه  به  توجه  با 

یکسان هستند، برای مشاهده تفاوت در گشتاورهای کنترلی،  

آورده   اولیه  نقاط  استتنها  شکل  شده  در  آنچه  نشان   11. 

تولیدی در  می زاویه غلت گشتاور  برای کنترل  با    پرندهدهد 

از این مقدار  چهار پیشران بیشتر بوده ولی برای کنترل زاویه فر

 کمتر است. 

 سازی مسئله ردیابی شبیه -2-5

، در این  شدهطراحیکننده  برای بررسی دقیق کارایی کنترل

بخش ردیابی    ،زیر  پرنده  برای  مسئله    و   شدهی سازهیشبدو 

از مینتایج    تحلیلی  شبیه گرددارائه  اینجا  در  مسئله .  سازی 

 گردد:با شرایط زیر انجام میردیابی  

(19) 𝜙𝑑(𝑡) = 7 sin(2𝜋 × 0.03𝑡) 
𝜃𝑑(𝑡) = 7 cos(2𝜋 × 0.03𝑡) 

شکل در  ورودی،  این  به  توجه  نمودارهای    13و    12های  با 

با کنترل برای دو    PDکننده  زوایای غلت و فراز حلقه بسته 

 شود. پرنده مشاهده می

شود مسئله ردیابی با دقت مناسبی  که مشاهده می  طورهمان

رانشگر  با سه  پرنده  صورت گرفته است. ولی خطای ردیابی 

بیشتر از پرنده با چهار رانشگر است. همچنین در نمودار شکل  

ها در حالت حلقه بسته را ای پرندهتوان سرعت زاویه می  14

 مشاهده نمود. 

شکل   در  ادامه  گشتاور    15در  کنترل    ازیدنمورنمودار  برای 

 .شده استآورده    شدهطراحی کننده  ها با توجه به کنترل پرنده
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نمودار زاویه غلت برای دو پرنده در مسئله  :(12)شکل  

 . ردیابی

 
نمودار زاویه فراز برای دو پرنده در مسئله  :(13)شکل  

 . ردیابی

 
 . ای برای دو پرندهنمودار سرعت زاویه :(14)شکل  

 
 . کنترلی برای دو پرنده  گشتاورنمودار  :(15)شکل  

که در شکل بالا مشخص است، گشتاور کنترلی در    طورهمان

 پرنده با چهار پیشران با اختلاف خیلی اندکی بیشتر است.

در ادامه برای بررسی کارایی سیستم حلقه بسته دو معیار خطا  

ی برای مسئله رگولاسیون و ردیابی در دو پرنده  و مصرف انرژ

 محاسبه و تحلیل خواهد شد. 

سیستم  طراحی  در  مهم  معیارهای  از  هوافضایی،  یکی  های 

خطای   زمانی  مطلق  قدر  معیار  اینجا  در  خطاست،  معیار 

 . [22] است شدهگرفتهدر نظر   هشوندجمع 

(20) 𝐼𝑇𝐴𝐸 = ∫ 𝑇𝑠|𝑒| 

گیری  ، با این معیار خطای اندازهشده انیببا استفاده از رابطه  

ی غلت و فراز در جدول  ایاوزدر    پرنده هردو پلتفرم شده برای  

 .شده استآورده  7

غلت    :(7)  جدول زاویه  برای  خطا  مسئله  معیار  برای 

 رگولاسیون و ردیابی 

 𝑰𝑻𝑨𝑬∅ 𝑰𝑻𝑨𝑬𝜽 

پلتفرم  

 پرنده 
 ردیابی  رگولاسیون  ردیابی  رگولاسیون 

چهار  

 پیشران 
4741/0 783/0 291/0 493/0 

سه  

 پیشران 
5237/0 907/0 331/0 534/0 

کنترل در زاویه    معیار خطایتوان بیان نمود که  در انتها می

درصد بهتر از سیستم با   8غلت برای سیستم با چهار پیشران 

فراز زاویه  برای  و  است  پیشران  است.  13  سه  در   درصد 
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ین انرژی توسط باتری  های هوافضایی، با توجه به تأمسیستم 

رود که طبق نیز از معیارهای اساسی بشمار می  مصرف انرژی

 .[23] شودرابطه زیر محاسبه می

(21) 𝑊 = ∑ 𝑓∆𝑥 

انرژی در جدول     . شده استآورده    8محاسبه میزان مصرف 

محور   حول  انرژی  مصرف  چهار   𝑦و    𝑥معیار  با  سیستم  در 

حدود   است  4پیشران  بهتر  نتایج  می  درنتیجه  .درصد  توان 

مشاهده   9را در جدول  شدهانیبتحلیل با توجه به معیارهای 

معیار بررسی سیستم با چهار پیشران بوده    9در جدول  نمود.

دهد که  . این جدول نشان میشده استو نتایج با آن مقایسه 

بنا به راهبرد طراحی، اگر طراح دنبال کاهش دقت و مصرف  

سرد   گاز  پیشران  چهار  با  سیستم  از  باید  است  بهتر  انرژی 

از   باید  اهمیت است  دارای  اگر وزن و هزینه  استفاده کند و 

نماید.  پیشرا استفاده  پیشران  سه  با  نشان    هرچندن  نتایج 

 ها بسیار نزدیک به یکدیگر است.دهد که اختلاف آنمی

 .برای زاویه غلت و فراز مصرف انرژیمعیار  :(8)  جدول

 𝒘∅ 𝒘𝜽 

پلتفرم  

 پرنده 
 ردیابی  رگولاسیون  ردیابی  رگولاسیون 

چهار  

 پیشران 
3.19
× 10−4 

6.65
× 10−4 

7.89
× 10−4 

8.66
× 10−4 

سه  

 پیشران 
5.948
× 10−4 

7.95
× 10−4 

0.0014 
15.019
× 10−4 

 . پیشنهادی پرندهمقایسه معیارهای ارزیابی دو   :(9)  جدول

 مصرف انرژی  دقت معیار  هزینه  وزن  معیار 

 %4 %  5/10 -%9 %10 اختلاف 

 گیرینتیجه  -6

سامانه    سازشبیه   پرندهبرای پلتفرم  در این مقاله دو پیکربندی  

ارائه و های آزمایشگاهی  برای تستبا پیشران گاز سرد    فضایی

با پیکربندی اول دارای سه پیشران  پرنده پلتفرم طراحی شد. 

با پیکربندی دوم داری چهار پیشران گاز سرد   پرندهگاز سرد و  

آن از  یک  هر  دینامیکی  معادلات  سپس  مستقلاً است.  ها 

کنترل  آن  برای  و  نتایج    کنندهاستخراج شد  گردید.  طراحی 

هر یک استخراج گردید.   مصرف انرژیو  دقتمعیار حاصل از 

با توجه به معیارهایی همچون وزن، هزینه، دقت و    تیدرنها

انرژی آن   مصرف  بین  صورت  مقایسه  استها  نتایج  گرفته   .

با چهار    پرندهدر    مصرف انرژیدقت و  معیار  دهد که  نشان می

درصد بهتر است ولی وزن و هزینه  4و   10 بیبه ترتپیشران 

با سه    پرنده تر از  درصد ضعیف  9و    10با چهار پیشران    پرنده 

است. سرد  گاز  میبه  پیشران  آینده،  کارهای  به عنوان  توان 

که  پیشران  سه  سیستم  در  وضعیت  کنترل  سیستم  ارتقای 
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