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In high-resolution remote sensing satellites, achieving stability and 

meeting stringent pointing requirements are crucial for mission success. 

Accurate gyroscopes are employed as primary attitude sensors to ensure 

this stability. However, gyroscope data must be calibrated at appropriate 

intervals to maintain high attitude estimation accuracy and prevent drift 

over time. This research investigates an extended Kalman filter (EKF)-

based approach for gyro calibration, aiming to enhance the precision and 

reliability of attitude estimation. Initially, a comprehensive model that 

includes the main gyro parameters—such as biases, scale factors, and 

misalignments—is proposed. This model is the foundation for 

developing an EKF-based algorithm designed to estimate and correct 

these gyro parameters dynamically. Following this, the study implements 

a multiplicative quaternion extended Kalman filter (MQEKF), which 

utilizes star sensor data as inputs to improve the accuracy of attitude 

estimation further. A quaternion feedback controller is implemented to 

evaluate the effectiveness of the proposed gyro calibration method within 

the attitude control loop. The simulation results demonstrate that the 

satellite's stability and pointing are maintained with accuracies better than 

0.005°/s in angular velocity and 0.15° in angular positioning. These 

results highlight the method's potential to significantly benefit missions 

with tight control requirements significantly, providing enhanced 

performance and reliability in high-precision space applications. This 

approach offers a robust solution for improving satellite mission 

outcomes where precise attitude control is essential.  
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ت سعه   ش ک لیبراسی ن ژا ر سک پ مبت   بر  ی تر ک لمن ت سعه    ته جهت  

 تخمین  ضعیت دقیق

 *امیر لبیبیان
 ، تهران، ایرانرانیا ییماهواره، پژوهشگاه فضا یهاپژوهشکده سامانه استادیار، 

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402شهریور  1دریافت 
 1402مهر   12بازنگری 
 1402مهر   26پذیرش 

 1402مهر  26انتشار اولین 
 

 های كلیدی: واژه

 رو یژا ونیبراسیکال
 افتهیکالمن توسعه  لتریف

 ق یدق تیوضع نیتخم
 ونیبازخورد کواترن

 ی  سنجش یهاماهواره 
 

ماهواره   موفقیت  در  برای  روی  نشانه  و  پایداری  الزامات  حفظ  بالا،  مکانی  تفکیک  با  سنجشی  های 

عنوان یکی از سنسورهای  های بسیار دقیق به حیاتی است. بدین جهت، معمولاً از ژایروسکوپ   ت ی مأمور 

منظور جلوگیری از کاهش دقت تخمین وضعیت  شود. در این راستا، به اصلی تعیین وضعیت استفاده می 

های ژایروسکوپ باید در فواصل زمانی مناسبی کالیبره شوند. در این پژوهش، رویکرد مبتنی بر  داده 

بنابراین،   است.  گرفته  قرار  بررسی  مورد  ژایروسکوپ  کالیبراسیون  جهت  یافته  توسعه  کالمن  فیلتر 

بایاس  شامل  ژایرو  اصلی  پارامترهای  بردارنده  در  که  مدلی  عدم  نخست،  و  مقیاس  ضرایب  ها، 

هت تخمین  شود. در ادامه، الگوریتمی مبتنی بر فیلتر کالمن توسعه یافته ج هاست معرفی می همراستایی 

ارائه می  ژایرو  کواترنیون ضربی  پارامترهای  بر  مبتنی  یافته  توسعه  کالمن  فیلتر  از یک  سپس،  شود. 

داده به  می همراه  گرفته  بهره  وضعیت  تخمین  جهت  ستاره  سنسور  ارزیابی  های  برای  انتها  در  شود. 

ای مبتنی بر بازخورد کواترنیون طراحی و  کننده عملکرد کالیبراسیون در حلقه کنترل وضعیت، کنترل 

درجه بر ثانیه    0/ 005دست آمده از حلقه کنترل وضعیت، دقت پایداری  کار گرفته شده است. نتایج به ه ب 

با    یی ها ت ی مأمور دهد که بیانگر کارایی روش ارائه شده در  درجه را نشان می   0/ 15و دقت نشانه روی  

 الزامات کنترلی سختگیرانه است. 
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 و اختصارات   علائم

 A ماتریس دوران 

 F ماتریس حالت سیستم 

 H ماتریس حساسیت

 K بهره فیلتر 

 P ماتریس کوواریانس سیستم 

 Q ماتریس کوواریانس نویز فرآیند

 R گیری انداره ماتریس کوواریانس نویز 

 b بردار در دستگاه بدنی 

 q کواترنیون

 r بردار در دستگاه مرجع 

 s ضریب مقیاس

 v گیری نویز اندازه 

 w نویز فرآیند 

 y گیریبردار اندازه 

 β بایاس

 ω ایسرعت زاویه 

 مقدمه

اکثر  در  کلیدی  موضوعات  از  وضعیت  تعیین/تخمین  مسئله 
های طور خاص این مسئله در ماهواره های فضایی است. به ماموریت 

های ها ترکیب سنجشی از اهمیتی ویژه برخوردار است. در این ماهواره 
خورشید،  سنسور  مانند  وضعیت  تعیین  سنسورهای  از  متفاوتی 

به مغناطیس  ژایروسکوپ  و  ستاره  سنسور  شده سنج،  گرفته      اند کار 
جهت   . [ 1- 4]  نیاز  مورد  دقت  به  توجه  با  معمولاً  سنسورها  انتخاب 

می نشانه انجام  پایداری  حفظ  و  ماموریتروی  برای  با شود.  هایی 
الزامات نشانه  بالا، حفظ  روی و پایداری حیاتی است. تفکیک مکانی 

برای این منظور عموماً از سنسورهای تعیین وضعیت بسیار دقیق مانند 
ژایروسکوپ  و  ستاره  تکنولوژی سنسور  با  استفاده های  پیشرفته  های 

 .[5،  6] شود  می 
نیاز،  مورد  وضعیت  تخمین  دقت  مبنای  بر  دیگر،  سوی  از 

افزاری مورد استفاده قرار سازی نرم های متفاوتی جهت پیاده الگوریتم 

 
1. Extended Kalman Filter 
2. Unscented Kalman Filters 
3. Particle Filters 

یافتهگرفته  توسعه  کالمن  فیلتر  رایج EKF) 1اند.  از  فیلترهای (  ترین 
طور گسترده مورد استفاده غیرخطی است که در کاربردهای عملی به 

معادلات  یافته،  توسعه  کالمن  فیلتر  ساختار  در  است.  گرفته  قرار 
های شوند و حالت کار گرفته می غیرخطی وضعیت در فرایند تخمین به 

گیری های اندازهصورت بازگشتی با استفاده از داده تخمین زده شده به 
. نسخه دیگری از فیلتر کالمن توسعه یافته [7- 9] شوند  بروزرسانی می 

که بر مبنای خطای ضربی توسعه داده شده و از منظر محاسباتی ارتقا 
است، در مواردی  نیاز است یافته  بالا مورد  تخمین وضعیت  که دقت 

  2چنین، فیلترهای کالمن خنثی. هم [ 01،  11] کار گرفته شده است  به 
. که در دسته فیلترهای مبتنی [ 51، 61]  3ایو فیلترهای ذره [ 21- 41] 

می  قرار  غیرخطی  و  نمونه  در بر  وضعیت  تخمین  جهت  گیرند، 
گیری دارای مرتبه بالای غیرخطی که معادلات سیستم و اندازه مواردی 

 اند.کار گرفته شده بودن است به 
های سنجی روی و پایداری در ماهواره منظور حفظ دقت نشانه به 

ها به طریق مقتضی انجام شود. لازم است تا کالیبراسیون ژایروسکوپ 
می  منظور  این  روشبرای  از  فیلترینگ  توان  بر  مبتنی  یا [  17] های 

دسته   [18]ای  دسته  فرایند  از یک  پژوهش،  این  در  کرد.  ای استفاده 
هموارسازی بر  می   4مبتنی  یک استفاده  کالیبراسیون  جهت  شود. 

پارامتر بایاس به همراه یک ماتریس   3ژایروسکوپ سه محوره، عموماً  
پارامتر عدم همراستایی است   6ضریب مقیاس و    3که شامل    3× 3

می  گرفته  به [19] شود  بهره  بایاس  در .  ثابت  اختلاف  یک  عنوان 
نمی اندازه  ثابت  اختلاف  این  عمل  در  اما  است.  مطرح  و گیری  ماند 

مدل  تصادفی  فرایند  یک  با  می عموماً  بررسی، سازی  این  در  شود. 
متغییر حالت جهت تخمین وضعیت و پارامترهای   15ساختاری شامل  

داده  راستا،  این  در  است.  شده  داده  توسعه  ژایرو  های کالیبراسیون 
گیری در نظر گرفته شده و مورد استفاده عنوان اندازه سنسور ستاره به 

 گیرند.قرار می
در این مقاله، در ابتدا توسعه الگوریتم کالیبراسیون ژایرو مبتنی 
کالمن  فیلتر  ساختار  است. سپس،  آمده  یافته  توسعه  کالمن  فیلتر  بر 

( جهت تخمین وضعیت مورد مطالعه و MEKF)  5توسعه یافته ضربی  
داده  مبنای  بر  ادامه  قرار گرفته است. در  ژایروسکوپ و بررسی  های 

سازی کالیبراسیون ژایروسکوپ و سنسور ستاره، نتایج حاصل از پیاده 
تخمین وضعیت مورد تحلیل و بررسی قرار گرفته است. سپس، جهت 
طراحی  وضعیت،  کنترل  حلقه  در  کالیبراسیون  عملکرد  بررسی 

انتها کنترل  در  است.  شده  انجام  کواترنیون  بازخورد  بر  مبتنی  کننده 
 بندی کار ارائه شده است.گیری و جمع نتیجه

4. Smoothing 
5. Multiplicative Extended Kalman Filter  
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توسعه مدل كالیبراسیون ژایرو مبتنی بر فیلتر  

 كالمن توسعه یافته 

 : [ 19] شود  منظور کالیبراسیون ژایرو، ابتدا مدل زیر در نظر گرفته می به 

(1) ( )3

true true true

vI S   = + + +  

(2) true

u =  

آن   در  زاویه   trueکه  حقیقی،سرعت  زاویه     ای  ای سرعت 
شده،  اندازه حقیقی،    trueگیری  سفید    uو    vبایاس  نویزهای 

2به ترتیب     uو    vکوواریانس  گوسی با میانگین صفر هستند.  

3v I 
2و  

3u I   ،خواهد بود. همچنینtrueS   که شامل ضرایب مقیاس و عدم
 شود: صورت زیر تعریف میهمراستایی است به 

(3) 
1 1 2

1 2 3

2 3 3

true true true

U U

true true true true

L U

true true true

L L

s k k

S k s k

k k s

 
 

  
 
 

 

    ( رابطه  به 3در  حقیقی  بردارهای  صورت ( 

1 2 3, ,
T

true true true trues s s s     ،1 2 3, ,
T

true true true true

U U U Uk k k k       و

1 2 3, ,
T

true true true true

L L L Lk k k k     شوند. در نظر گرفته می 

trues  ،trueدینامیک   

Uk وtrue

Lk  صورت زیر خواهد بود:به 

(4) true

ss =  

(5) true

U Uk =  

(6) true

L Lk =  

2  و  

3U I   ، 2

3s I L  به ترتیب   U  و   ، s که در آن کوواریانس 

2  است. 

3L I  
 شود: صورت زیر در نظر گرفته می بردار حالت جهت کالیبراسیون ژایرو به   

(7) 
( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

T T

T
T T T

U L

x t t t

s t k t k t

   

   

 

آن   در  شامل    که  پارامترها  دیگر  است.  وضعیت  خطای  بردار 
صورت ها، ضرایب مقیاس، خطاهای عدم همراستایی است که به بایاس

شوند. بنابراین،  تفاوت مقادیر حقیقی با مقادیر تخمین زده شده تعریف می
 صورت زیر خواهد بود:معادله سیستم به

(8) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )x t F t x t G t w t =  +  

)که در آن   )F t  صورت زیر است: به 

(9) 

( )

( ) ( )

( )

3

3 3 3 3

3 3 3 3

3 3 3 3

3 3 3 3

3 3 3 33 3

3 3 3 33 3

3 3 3 33 3

3 3 3 33 3

ˆˆ

0 0

0 0

0 0

0 0

ˆ ˆ ˆ

0 00

0 00

0 00

0 00

t I S

F t

diag U L



 

 

 

 

 

 

 

 

 

−  − −  

=





− − −








 

 خواهند بود:  صورت زیربه  L̂و  Ûدر رابطه فوق  

(10 ) 
2 2 3 3

3 3

ˆ ˆ 0

ˆˆ 0 0

0 0 0

U

   

 

 − −
 

= − 
 
  

 

(11 ) 1 1

1 1 2 2

0 0 0

ˆˆ 0 0

ˆ ˆ0

L  

   

 
 

= − 
 

− − 

 

)چنین، هم  )w t  و( )G t   که بیان کننده نویز فرایند و ماتریس

 شوند: صورت زیر در نظر گرفته می کوواریانس آن هستند، به 

 (12 ) 
( )

( ) ( ) ( ) ( ) ( )
T

T T T T T

v u s U L

w t

t t t t t    



  

 

 (13 ) ( )

( )3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

ˆ 0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

I S

I

G t I

I

I

   

   

   

   

   

 − −
 
 
 =
 
 
 
  

 

)ماتریس کوواریانس   )w t  شود:صورت زیر تعریف میبه 

(14 ) 
( )

2 2 2 2 2

3 3 3 3 3blkdiag v u s U L

Q t

I I I I I    



  

 

 ماتریس قطری بلوکی است.  blkdiagکه در آن 
بررسی از داده    این  اینکه در  های سنسور ستاره در با توجه به 
می جهت    ktزمان   استفاده  اندازه کالیبراسیون  بردار  گیری شود، 

 صورت زیر در نظر گرفته خواهد بود: به 

(15 ) ( ) ( )
k

true true

k k k k
t

y A q r v h x v = +  +
 
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(16 ) STR R=  

2  که در آن

3ST STR I= کوواریانس نویز سنسور ستارهv  .است 
صورت از سوی دیگر، بردار تخمین زده شده در دستگاه بدنی به 

 شود: زیر در نظر گرفته می 

(17 ) ( )ˆ ˆb A q r− −=  

های سنسور ستاره گیریاندازبنابراین، ماتریس حساسیت مرتبط با  
 صورت زیر خواهد بود: به 

(18 ) ( ) 3 12
ˆˆ 0k kH x b− −


  = 
  

 

 شود: ( استفاده می19جهت بروزرسانی بردار حالت از رابطه )

(19 ) ( )ˆ ˆ ˆ
k k k k k kx x K y h x+ − − = + −

 
 

آن   در  ˆکه  ˆˆ ˆˆ ˆ
T

T T T T T

k k k k Uk Lkx s k k  
 

)و     )ˆ
k kh x− 

صورت زیر بیان شده سنسور ستاره است که بهمشاهدات تخمین زده  
 شود: می

(20 ) ( ) ˆˆ
k kh x b− − =

 
 

حالت انتها،  بعدی در  مشاهده  زمان  برای  شده  بروزرسانی  های 

شوند. بنابراین، کواترنیون بروزرسانی شده انتشار یافته از  انتشار داده می 

 معادله زیر قابل محاسبه خواهد بود: 

(21 )  ( )1
ˆˆ ˆ

k k kq q− + +

+ =  

 که در آن

(22 ) 

( )

3

ˆ

1
ˆ ˆ ˆcos

2

1
ˆ ˆcos

2

k

k k k

T

k k

t I

t



  

 

+

+ + +

+ +

 =

  
  −    

  
  

−   
  

 

ˆ(  22در رابطه )
k   آید:دست میاز رابطه زیر به  +

(23 ) 

1
ˆ ˆsin

2
ˆ

ˆ

k k

k

k

t 




+ +

+

+

 
 

   

 شود: و در انتها جهت انتشار ماتریس کوواریانس از رابطه زیر استفاده می 

 
1. Multiplicative Quaternion Extended Kalman Filter 

(24 ) 
1

T T

k k k k k k kP P Q − +

+ =  +  

 که در آن

(25 ) ( )k nI t F t = +  

(26 ) T

kQ t GQG=   

 MQEKFتخمین وضعیت با استفاده از الگوریتم  

های کالیبره شده ژایرو، از یک فیلتر  جهت تخمین وضعیت و استفاده از داده 

( که ساختار آن  MQEKF)   1  کواترنیون ضربی کالمن توسعه یافته مبتنی بر  

 شود: آمده است بهره گرفته می   1در جدول  

 .[ 20]  وضعیت تخمین جهت  MQEKFساختار  -1جدول 

Table 1. MQEKF structure for state estimation [20]. 

Initialization 
( ) ( )

( )

0 0 0 0

0 0

ˆ ˆˆ ˆ ,q t q t

P t P

 = =

=

 

Interest 

( ) ( ) ( )

( )

( )

( )

1

1 3 3

3 3

ˆ ˆ ˆ

ˆ 0

ˆ

ˆ 0
k

T T

k k k k k k k k k

k k

n
t

K P H x H x P H x R

A q r

H x

A q r

−
− − − − −

−



−

−



 = +
 

  
  
 =
 
  
  

 

Update 

( )

( )

( )

( )

( )

( )

( )

1

2

ˆ

ˆ ˆ

ˆ ˆˆ

ˆ

ˆ
ˆ

ˆ

1
ˆˆ ˆ ˆ

2

ˆ ˆ ˆ

k

k k k k k

k k k k k

T T

k k k

k k

n
t

k k k k

k k k

P I K H x P

x K y h x

x

A q r

A q r
h x

A q r

q q q

 



  

+ − −

+ −

+ + +

−

−

−

+ − − +

+ − +

 = −
 

  = −
 

   
 

 
 
 

=  
 
 
  

= + 

= + 

 

Release ( )1

1

ˆˆ

ˆˆ ˆ

k k k

k k k

T T

k k k k k k k

q q

P P Q

  



+ +

− + +

+

− +

+

= −

= 

=   +  
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سازی الگوریتم كالیبراسیون ژایرو جهت  پیاده

 تخمین وضعیت 

این   پیاده در  تخمین  پژوهش، جهت  و  ژایرو  کالیبراسیون  الگوریتم  سازی 
ماهواره  تناوب  وضعیت،  دوره  با  می   94ای  گرفته  نظر  در  شود.  دقیقه 

مشخصات سنسورهای مورد استفاده در این ماهواره جهت تخمین وضعیت  
 آورده شده است:   2در جدول  

 .سنسورهای تخمین وضعیت مشخصات - 2جدول 

Table 2. Specification of the state estimation sensors. 

Sensor Parameter Value 

Gyroscope 

Angular random 

walk 
7 1/210 10 rad s−  

Rate random 

walk 
10 3/210 10 rad s−  

Star 

tracker 

Cross-boresight 
5 arcsecond 

(RMS) 

Around boresight 
55 arcsecond 

(RMS) 

جدول  هم مقادیر  ژایرو،  پارامترهای  تخمین  جهت   3چنین، 
 شوند: عنوان مشخصات نویز در نظر گرفته می به 

 .مشخصات نویز ژایرو -3جدول 

Table 3. Gyro noise properties. 

Parametr Value 

Initial covariance of 

gyro bias ( ) ( )
2 2

30.2 3600 180 I rad s 

Initial covariance of 

scale factor ( ) ( )
2 2

30.002 3 I rad 

Initial covariance of 

upper misalignment 

elements 
( ) ( )

2 2

30.002 3 I rad 

Initial covariance of 

lower misalignment 

elements 
( ) ( )

2 2

30.002 3 I rad 

سازی ( نتایج پیاده 3و    2با درنظرگرفتن مشخصات ژایرو )جداول  
 آمده است:  4تا  1های  کالیبراسیون ژایرو در شکل 

 

 .بایاس تخمین زده شده ژایرو -1شکل 

Fig. 1. Estimated gyro bias. 

 

 .ضرایب مقیاس تخمین زده شده ژایرو-2شکل 

Fig. 2. Estimated gyro scale factors.  

 

 .های بالایی ماتریس عدم همراستایی ژایروتخمین المان -3شکل 

Fig. 3. Estimation of upper entries of gyro misalignment matrix.   
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 .های پایینی ماتریس عدم همراستایی ژایروتخمین المان -4شکل 

Fig. 4. Estimation of lower entries of gyro misalignment matrix.   

مشخص است با در نظر گرفتن    4تا    1های  گونه که از شکل همان
صورت کاملا  عدم قطعیت اولیه در پارامترهای ژایرو، تخمین نهایی به 

های پایدار انجام شده است. از این رو کالیبراسیون ژایرو و استفاده از داده
 کالیبره شده در تخمین وضعیت با دقت بالا امکان پذیر است. 

های  پس از تخمین پارامترهای ژایرو و انجام کالیبراسیون، داده 
به  ژایروسکوپ  شده  داده کالیبره  جهت  همراه  ستاره  سنسور  های 

به  وضعیت  می تخمین  گرفته  رویکرد  کار  گرفتن  نظر  در  با  شوند. 
MQEKF    جدول در  آن  ساختار  از    1که  حاصل  نتایج  است،  آمده 

 صورت زیر است: تخمین وضعیت به 

 
 .3σ±خطای تخمین وضعیت در محدوده  -5شکل 

Fig. 5. State estimation error in the range of ±3σ. 

 
1. Real Time 

 

 .ایهای زاویهخطای تخمین سرعت -6شکل 

Fig. 6. Angular velocity estimation errors.  

مشخص است، نتایج حاصل از  6و  5های براساس آنچه از شکل 

چنین، تخمین وضعیت با دقتی  پایدار است. همفرایند فیلترینگ کاملا  

  005/0ای با دقتی بهتر از  های زاویه درجه و تخمین سرعت   1/0بهتر از  

درجه بر ثانیه انجام شده است. این نتایج دقت بالا در نشانه روی و حفظ  

می نشان  را  موفقیت پایداری  در  کلیدی  نقشی  خود  نوبه  به  که  دهد 

 ماموریت ماهواره خواهد داشت. 

 كننده به روش بازخورد كواترنیون طراحی كنترل 

های سنجشی بعضاً نیاز خواهد بود تا مانورهای وضعی با  در ماهواره 

تغییر زوایای بزرگ انجام شود. با توجه به انتخاب رویکرد مبتنی بر  

منظور مطالعه اثر کالیبراسیون  کواترنیون جهت تخمین وضعیت و به 

کنترل وضعیت، طراحی کنترل کننده به روش  ژایروسکوپ در حلقه  

می  انجام  کواترنیون  کنترل بازخورد  بنابراین،  بازخورد  شود.  کننده 

پیاده  برای  که  بلادرنگ حالت  کاربردهای  در  است    1سازی  مناسب 

 : [ 21] شود  صورت زیر در نظر گرفته می به 

(27 ) eu Kq C= − −  

)که در آن   )1 2 3, ,e e e eq q q q=    بردار کواترنیون خطای وضعیت و

کنترل ماتریس   Cو    Kهای  ماتریس  بهره  هستند.  های  کننده 
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وضعیت  کواترنیون  خطای  )های  )1 2 3 4, , ,e e e eq q q q    از استفاده  با 

مطلوب  کواترنیون  )های وضعیت  )1 2 3 4, , ,c c c cq q q q    کواترنیون و 

جاری   )وضعیت  )1 2 3 4, , ,q q q q   محاسبه  به قابل  زیر  صورت 

 خواهند بود: 

(28 ) 

 
1 4 3 2 1 1

2 3 4 1 2 2

3 2 1 4 3 3

4 1 2 3 4 4

e c c c c

e c c c c

e c c c c

e c c c c

q q q q q q

q q q q q q

q q q q q q

q q q q q q

− −     
     

− −
     =
     − −
     

    

 

)که بردار کواترنیون مطلوب  درصورتی  ) ( )1 2 3 4, , , 0,0,0,1c c c cq q q q =  

 صورت زیر خواهد بود: تعریف شود، قانون کنترل به 

(29 ) u Kq C= − −  

صورت های ذیل بهقانون کنترلی فوق حول مبدا با انتخاب بهره 

بوده   مجانبی  پایدار  پیاده   [22،  32]عام  استفاده و جهت  سازی مورد 

 گیرد:قرار می

(30 ) ( )1 2 3, diag , ,K kI C c c c= =  

نتایج حاصل از حلقه کنترل   c=1و    k=0.1های  با انتخاب بهره
 صورت زیر خواهد بود: وضعیت به 

 

 .سمت زمینبه روینشانهزوایای اویلر در زمان  -7شکل 

Fig. 7. Euler angles in Earth pointing.  

 .سمت زمینروی بهدقت نشانه -8شکل 

Fig. 8. Earth pointing accuracy.   

 .سمت زمینروی بهدقت پایداری در نشانه -9شکل 

 Fig. 9. Accuracy of stability in Earth pointing. 

قابل مشاهده است، دقت نهایی    9تا    7های  طور که در شکلهمان
درجه بر ثانیه و دقت نشانه روی به سمت زمین   005/0پایداری بهتر از 

از   برای    15/0بهتر  که  است  تفکیک  ماهوارهدرجه  با  سنجشی  های 
 شود.مکانی بالا بسیار مناسب ارزیابی می 

 گیریبندی و نتیجه جمع

در این پژوهش موضوع کالیبراسیون ژایروسکوپ با استفاده از رویکرد 

فیلتر کالمن توسعه یافته مورد بررسی و مطالعه قرار گرفته است. در 

در ماهواره  الزامات سختگیرانه  بالا،  مکانی  تفکیک  با  سنجشی  های 

ها کند تا ژایروسکوپ روی و پایداری ایجاب می خصوص دقتهای نشانه

در فواصل زمانی مشخصی کالیبره شوند. برای این منظور ابتدا مدلی 

می  ارائه  ژایروسکوپ  بایاس، از  مانند  کلیدی  پارامترهای  که  شود 
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ضرایب مقیاس و عدم همراستایی را در برداشته باشد. سپس ساختاری 

پارامترهای مذکور  تخمین  یافته جهت  توسعه  فیلتر کالمن  بر  مبتنی 

ارائه شده است. در ادامه مسئله تخمین وضعیت با استفاده از الگوریتم 

یافته مبتنی بر کواترنیون ضربی مورد بررسی قرار فیلتر کالمن توسعه 

سازی های مورد مطالعه، پیاده گرفته است. جهت بررسی کارایی روش 

داده  از  استفاده  با  واقعی  مورد  یک  برای  و آنها  ستاره  سنسور  های 

ژایروسکوپ انجام شده است. در انتها به جهت بررسی عملکرد روش 

وضعیت،  کنترل  حلقه  در  ژایروسکوپ  کالیبراسیون  برای  شده  ارائه 

کنترل  بر طراحی  مبتنی  است.   کننده  شده  انجام  کواترنیون  بازخورد 

پیاده  از  حاصل  تخمین نتایج  که  است  این  دهنده  نشان  سازی 

درجه بر ثانیه و تخمین   0/ 005ای با دقتی بهتر از  های زاویه سرعت 

از   بهتر  با دقتی  انجام می   0/ 1وضعیت  از شود. هم درجه  چنین، پس 

درجه بر ثانیه   0/ 005کننده، پایداری با دقتی بهتر از  کارگیری کنترل به 

درجه حفظ شده است. بنابراین، با   0/ 15و نشانه روی با دقتی بهتر از  

دقت  حفظ  خصوص  در  ماموریتی  الزامات  به  بالای توجه  های 

داده نشانه کالیبراسیون  ایده  پایداری،  و  با روی  ژایروسکوپ  های 

 استفاده از فیلتر کالمن توسعه یافته کارا خواهد بود.
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