
 

Journal of Space Science and Technology 

 

 
 
P-ISSN: 2008-4560 
E-ISSN: 2423-4516 

Vol. VV, No. NN, pp. 1-17, 2026 

st.2026.1604https://doi.org/10.22034/js 

Journal Homepage: https://www.jsstpub.com 

 
Original Research Paper 

 

How to Cite this Article:  
A. Labibian, "Performance analysis of an integrated magnetic attitude control system for the operational modes of a satellite," Journal 
of Space Science and Technology, Vol. ??, No. ?, pp. 1-17, 2026, https://doi.org/10.22034/jsst.2026.1604. 

 

COPYRIGHTS 

© 2026 by the authors. Published by ARI. This article is an open access article distributed under the terms and 

conditions of The Creative Commons Attribution 4.0 International (CC BY 4.0)  

 

Performance Analysis of an Integrated Magnetic Attitude 

Control System for the Operational Modes of a Satellite  

Amir Labibian    

Satellite Research Institute, Iranian Space Research Center, Tehran, Iran 

ARTICLE INFO  ABSTRACT 

Article History: 

Received 09 November 2025 

Revised 28 May 2026 

Accepted 25 June 2026 

Available Online ?? August 2026 

 
Reliability of the attitude determination and control subsystem (ADCS), 

particularly during emergency conditions and prior to entering precise 

pointing modes, is of critical importance. This issue can be addressed 

either through reliability analysis methods or by employing hardware 

components with low failure rates. In this paper, magnetic torquers are 

considered due to their simple structure, continuous operability in 

different mission modes, and lack of consumable resources. Accordingly, 

an integrated attitude determination and control system, incorporating 

both attitude determination and control processes simultaneously and 

utilizing only magnetic torquers in all operational modes, is proposed for 

a low-Earth-orbit microsatellite. Attitude determination is performed 

using sun sensor, magnetometer, and gyroscope measurements based on 

the multiplicative quaternion extended Kalman filter. Sensor noise and 

misalignment models are incorporated to evaluate estimation 

performance, while major environmental disturbance torques are 

considered to assess system robustness. Attitude control algorithms are 

designed for three main operational modes, including detumbling, sun-

pointing, and nadir-pointing, and their stability is proven using Lyapunov 

theory. Numerical simulations are conducted to evaluate system 

requirements and performance. The results indicate that the detumbling 

process is completed in less than two orbital periods, while sun-pointing 

and nadir-pointing accuracies better than 22° and 5° are achieved, 

respectively. Comparison with representative references demonstrates 

that the proposed ADCS can effectively operate during emergency 

conditions and before transitioning to high-precision pointing modes. 
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 مغناطیسی کنترل وضعیت 

 سیستم یکپارچه 

 گشتاوردهنده مغناطیسی

 مدهای عملیاتی 

فیلتر کالمن توسعه یافته مبتنی بر کواترنیون 
 ضربی

 

و کنترل    تعیین  زیرسامانه  اطمینان  به قابلیت  به مدهای  وضعیت،  ورود  از  پیش  و  اضطراری  در شرایط  ویژه 
این موضوع می نشانه برخوردار است.  بالایی  از اهمیت  یا  روی دقیق،  اطمینان  قابلیت  از طریق تحلیل  تواند 
ر  افزاری با نرخ خرابی پایین مورد توجه قرار گیرد. در این مقاله، با تکیه بر ساختا های سخت گیری از المانبهره

از   استفاده  مصرفی،  منابع  به  نیاز  عدم  و  عملیاتی  مختلف  مدهای  در  پیوسته  عملکرد  قابلیت  ساده، 
بهگشتاوردهنده  مغناطیسی  راههای  سامانه  عنوان  یک  اساس،  این  بر  است.  شده  بررسی  اعتماد  قابل  کاری 

وأمان در بردارد و در  صورت تیکپارچه تعیین و کنترل وضعیت که فرآیندهای تعیین و کنترل وضعیت را به
کند، برای یک میکروماهواره در مدار  های مغناطیسی استفاده می تمامی مدهای عملیاتی تنها از گشتاوردهنده

سنج  های سنسور خورشید، مغناطیس پایین زمین ارائه شده است. در سامانه پیشنهادی، تعیین وضعیت بر پایه داده 
کا فیلتر  از  استفاده  با  و  ژایروسکوپ  توسعه و  انجام می لمن  کواترنیون ضربی  بر  مبتنی  شود. همچنین،  یافته 

منظور ارزیابی پایداری و سنسورها و اثر گشتاورهای اغتشاشی اصلی به  راستاییهم سازی نویز و خطای  مدل
الگوریتم  است.  گرفته  قرار  بررسی  مورد  سیستم  چرخش مقاومت  مد  سه  برای  وضعیت  کنترل  زدایی،  های 

از تئوری لیاپانوف اثبات شده  و پایداری آن   طراحی شدهروی زمین  ورشید و نشانه روی خنشانه ها با استفاده 
زدایی در کمتر از دو تناوب مداری تکمیل شده و دقت  دهد فرآیند چرخش سازی نشان می است. نتایج شبیه

مراجع منتخب، کارایی   شود. مقایسه با درجه حاصل می  5و    ۲۲ترتیب بهتر از  روی خورشید و زمین به نشانه

 .کندمناسب سامانه پیشنهادی را در شرایط اضطراری و پیش از ورود به مدهای دقیق تأیید می
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 علوم و فناوری فضایی 

 nn، شمارة nn، دورة 1405سال 

 و اختصارات   علائم

 A ماتریس وضعیت 

 B بردار میدان مغناطیسی 

 C ماتریس انتقال 

 E ماتریس خطا 

 H ماتریس حساسیت 

 I ماتریس همانی 

 J ماتریس ممان اینرسی 

 L ای بردار ممنتوم زاویه 

 P حالت سیستم   ماتریس کوواریانس 

 Q ماتریس کوواریانس نویز فرایند 

 R گیری ماتریس کوواریانس اندازه 

 S بردار موقعیت خورشید 

 T بردار گشتاور کنترلی 

 b بردار بایاس 

 c ضرایب کنترلی 

 e بردار خطا 

 q کواترنیون 

 v اندازه گیری بردار  

 β بردار بایاس ژایرو 

 θ زاویه خطا 

 η نویز سفید گوسی 

 μ بردار دوقطبی مغناطیسی 

 σ گیری کوواریانس نویز اندازه 

 ω ای بردار سرعت زاویه 

 ⁓  بالانویس کمیت تخمین زده شده 

 ̆ بالانویس مقدار حقیقی 

 مقدمه

رود شمار می ه ها ب ماهواره تعیین و کنترل وضعیت از موضوعات اساسی در  
و نقشی کلیدی در موفقیت ماموریت بر عهده دارد. زیرسیستم تعیین و 
وظیفه   که  است  متنوعی  افزارهای  سخت  شامل  وضعیت  کنترل 
تعیین/تخمین وضعیت دورانی )سنسورها( و همچنین اعمال فرامین لازم 

دا  برعهده  را  )عملگرها(  مطلوب  در جهت  ماهواره  قرارگیری  رند. جهت 
،  سنج مغناطیس سنسورهای تعیین وضعیت عموماً شامل سنسور خورشید، 

 
1. Underactuated 

 هایترکیب شوند که با  ژایروسکوپ، سنسور ستاره و سنسور افق زمین می 
. عملگرهای کنترل وضعیت [ 1- 3]  روند کار می ه ها ب متنوعی در ماهواره 
تراسترها عکس   های چرخ های مغناطیسی،  شامل گشتاوردهنده  العملی و 

 .[ 4- 6]   کارگیری هستند ه بوده که در مدهای عملکردی مختلف قابل ب 
الگوریتم دیگر  سوی  داده از  از  استفاده  جهت  متنوعی  های  های 

مورد  ماهواره  دورانی  وضعیت  استخراج  و  وضعیت  تعیین    سنسورهای 
توان به دو گروه استاتیک و  ها را میاند. این الگوریتماستفاده قرار گرفته 

الگوریتم در  کرد.  تقسیم  فیلترینگ  بر  از  مبتنی  عموماً  استاتیک  های 
گیری دو بردار جهت محاسبه وضعیت بدون در نظر گرفتن نویز  اندازه
میاندازه استفاده  روش . درصورتی[7]  شودگیری  در  مبتنیکه  بر    های 

گیری و نویز سیستم مد نظر قرار گرفته و وضعیت فیلترینگ، نویز اندازه
 .[8-10] شودماهواره با استفاده از ساختارهای متفاوت تخمین زده می

  راستاییهمبرای در نظر گرفتن اثرات نویز، بایاس و خطاهای عدم 
ز  در فرآیند تخمین وضعیت لازم است تا پارامترهای مذکور با استفاده ا

قرار  روش تخمین  مورد  سنسورها  کالیبراسیون  زمینه  در  مطرح  های 
اشاره کرد   سنجمغناطیس توان به کالیبراسیون  گیرند. در این راستا می

ترین سنسورهای تعیین وضعیت است و در مدهای مختلف که از مهم
شود. برای کالیبراسیون این سنسور کار گرفته میهها بعملکردی ماهواره

بیشینه   تابع  از  استفاده  و  متمرکز  روش  جمله  از  مختلفی  رویکرهای 
ب که  است  مطرح  پارامترهای ه احتمال  تجربی  یا  تئوری  صورت 

 . [ 11] دهد کالیبراسیون را مورد تخمین قرار می 
الگوریتم ماهواره،  وضعیت  کنترل  ترکیب برای  با  متفاوتی  های 
های خطی کنندهکنترل  اند.عملگرهای مختلف مورد استفاده قرار گرفته 

های  با توجه به سادگی و قابیلت اطمینان بیشترین کاربرد را در ماموریت 
از [1۲]اند  ای داشته ماهواره اینکه بسیاری  . از سوی دیگر، با توجه به 
از  ماهواره استفاده    هایپنلها  نیاز  مورد  توان  تولید  جهت  خورشیدی 

یرخطی در دینامیک وضعیت های غکنند، موضوع در نظر گرفتن ترم می
دارای اهمیت خواهد بود. برای در نظر گرفتن این موضوع، طیف متنوعی 

کنترل قرار کنندهاز  استفاده  مورد  وضعیت  کنترل  برای  غیرخطی  های 
. همچنین، جهت در نظر گرفتن اثرات ناشی از عدم  [13-15]  اندگرفته

دهای مقاوم، محیط و دینامیک عملگرها، رویکر  سازیمدلقطعیت در  
 .[16-18] اندبین مورد توجه بسیار بودهتطبیقی و پیش 

از  وضعیت  کنترل  و  تعیین  زیرسیستم  در  اطمینان  قابلیت  موضوع 
این موضوع از طریق    رود. شمار می ه موضوعات اساسی در ارزیابی عملکرد ب 

های سخت  استفاده از المان   ، بررسی قابلیت اطمینان مطرح در  رویکردهای  
از منظر   احتمال رخداد خرابی کمتری و  الکتریکی  افزاری که  مکانیکی 

قابل بررسی    1های زیرتحریکهای مطرح در سیستم و یا استراتژی   دارند 
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 nn، شمارة nn، دورة 1405سال 

در ارتباط با عملگرهای مورد استفاده در زیرسیستم تعیین و کنترل است. 
می  به چرخ عکس وضعیت  اشاره  توان  ماموریت العملی  در  که  های کرد 

از سوی دیگر  .  گیرد طور گسترده مورد استفاده قرار می ه روی دقیق ب نشانه 
با توجه به اجزاء متحرک موجود در این المان، بیشترین میزان خرابی در  

ماهوارهماموریت درصورتی های  است.  شده  ثبت  آن  برای  که ای 
شوند احتمال زیرتحریک  های عکس العملی با رخداد خرابی مواجه  چرخ

که کنترل در برخی جهات با مشکل نحویه شدن ماهواره وجود دارد ب 
می  بمواجه  متفاوتی  کنترلی  رویکردهای  منظور  این  برای  کار ه شود. 

پذیر  صورت کامل امکانهگرفته شده است تا کنترل ماهواره همچنان ب
 . [19]باشد 

المان از  استفاده  رویکرد  مقاله  این  از منظر کارکردی    هاییدر  که 
است. نظر  مد  دارند  کمتری  خرابی  چرخ   احتمال  خلاف  های بر 

مغناطیسی کمترین میزان خرابی را در   هایالعملی، گشتاوردهندهعکس 
ماهوارهماموریت داشتههای  الماناند.  ای  ماهیت ها  این  به  توجه  با 
ا بوده  دارای قابلیت اطمینان بالاتری نسبت دیگر عملگرهشان  فیزیکی
روی در صورت خرابی  ای مناسب جهت استفاده در مدهای نشانهو گزینه 

ب مواقعی که  از  ه سایر عملگرهاست. همچنین، در  زیاد  انحراف  واسطه 
جهت مطلوب، امکان اشباع شدن عملگرهای کنترلی دقیق )مانند چرخ  

میعکس  دارد،  وجود  گشتاوردهندهالعملی(  از  استفاده  با  های  توان 
های کنترلی  سی نشانه روی غیردقیق انجام داد تا پس از آن المانمغناطی
 گیری مطلوب را ایجاد نمایند. تر جهتدقیق

های روزافزون در زمینه طراحی زیرسیستم تعیین امروزه با پیشرفت
از  وضعیت  کنترل  نرم سخت   هایدیدگاه  و  و  در   افزاریافزاری    و 

ماهواره  هایکلاس تا  بزرگتر،  مکعبی  در تلاش های  های چشمگیری 
  طور بههای ماموریتی را  که نیازمندی  1های یکپارچه زمینه ارائه مجموعه 

در این راستا و از منظر   .[۲0-۲۲]است  عمل آمده به  کنندعمده براورده  
الگوریتم نرم اگرچه  وضعیت  افزاری،  کنترل  و  تعیین   صورتبههای 

 صورتبه اما    است  بوده  یها و مقالات متعددع پژوهشجداگانه موضو
یک مجموعه یکپارچه که شامل هر دو موضوع تعیین و کنترل شده و  
بتواند برای تمام مدهای عملیاتی یک ماهواره مورد استفاده قرار گیرد  

گیری بنابراین، در این مقاله تلاش شده است تا با بهرهمطرح نبوده است.  
متناسب های کنترل وضعیت  ین وضعیت کارا، الگوریتماز یک ساختار تعی

  طراحی برای تمامی مدهای عملکردی مبتنی بر عملگرهای مغناطیسی 
در این راستا .  افزاری یکپارچه ارائه شودیک مجموعه نرم شده و در قالب  

به  از ترکیب سنسورو  تعیین وضعیت  و   سنجمغناطیس خورشید،    جهت 
پیشنهادی   وضعیت  کنترل  سیستم  است.  شده  استفاده  ژایروسکوپ 

صورت وقوع خرابی   عنوان پشتیبان سیستم اصلی دربهقابلیت استفاده  

 
1. Integrated 

روی  نشانه  جهت  همچنین  و  وضعیت  کنترل  عملگرهای  سایر  برای 
 . را داراستخورشید و زمین  سمتبه غیردقیق 

نماتیک و دینامیک مروری مختصر بر موضوع سیدر این مقاله، ابتدا  
گشتاورهای  ماهواره   موضوع  اهمیت  به  توجه  با  ادامه  در  است.  شده 

سازی این اثرات برای یک نحوه مدل  اغتشاشی در دینامیک وضعیت،
ماهواره در ارتفاع پایین زمین مورد تحلیل و بررسی قرار گرفته است.  
مورد  پیشنهادی  یکپارچه  مجموعه  در  وضعیت  تعیین  ساختار  سپس، 

سازی و در نظر گرفتن  رسی قرار گرفته است. در این راستا، نحوه مدلبر
در ادامه با   شرح داده شده است.  راستاییهم عدم اثرات نویز و خطاهای 

چرخش عملکردی  مد  سه  گرفتن  نظر  روی  در  نشانه   سمتبه زدایی، 
نشانه  و  الگوریتم  سمتبه روی  خورشید  وضعیت زمین،  کنترل  های 

سپس، با در  ه شده است.  ئها ارااثبات پایداری برای آنشده و  طراحی  
گرفتن یک   زمین  ماهوارهمیکرونظر  پایین  مدار  نتایج  در   سازیشبیه ، 

و  های تعیین و کنترل وضعیت مورد بحث و بررسی قرار گرفته  الگوریتم
بندی  در انتها، جمعدر این زمینه مقایسه شده است.  مرجع  با سه پژوهش  

 رده شده است. گیری آوو نتیجه 

 سینماتیک و دینامیک وضعیت

از  به یک سیستم مختصات مرجع  وضعیت دورانی هر ماهواره نسبت 
(. برای بیان  1های مرجع قابل بیان است )شکل  طریق ارتباط بین قاب

توان به  های مختلفی مطرح است که از آن جمله می این ارتباط روش 
کسینوس محماتریس  اویلر،  زوایای  هادی،  یا های  دوران  ویژه  ور 

ها خاص خود را دارا  ها ویژگیها اشاره کرد که هر کدام از آن کواترنیون 
به  بررسی  این  در  تکینگی هستند.  از  پرهیز  کواترنیون   ،جهت  و از  ها 

 شود.از زوایای اویلر استفاده می  ،جهت درک شهودی بهتربه 

 
 . وضعیتهای مختصات بدنی و مرجع جهت تعیین سیستم -1شکل 

Fig. 1. Body and refernce coordinate systems for attitude 

determination. 
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های مرجع نسبت به یکدیگر در طی زمان با معادلات وضعیت قاب
گیری از زوایای اویلر برای  سینماتیک وضعیت قابل بیان است. با بهره

هر    های مرجع نسبت به یکدیگر، وضعیت ماهواره در بیان وضعیت قاب
 : [ ۲3]  ( قابل محاسبه خواهد بود1لحظه از رابطه )

 (1 )  

1

cos

cos sin sin cos cos

0 cos cos sin cos

0 sin cos

x

y

z








     

    

  

 
 

=
 
  

   
   

−
   
      

   

,که در آن   ,    ترتیب حول محورهای  زوایای اویلر به, ,z y x
 

دستگاه مختصات مرجع خواهند بوده و  
, ,z y x  

های بردار مولفه   

 . باشندمی ای  سرعت زاویه 
حرکت دورانی ماهواره در فضا به نوبه خود تحت تاثیر گشتاورهای 

باشد. این گشتاورها دارای منابع مختلفی در محیط فضا وارد بر آن می
مدل  و  بررسی  مورد  دورانی  حرکت  مطالعه  جهت  و  قرار  بوده  سازی 

( قابل بررسی  ۲. دینامیک وضعیت ماهواره با استفاده از رابطه )گیرندمی
 : [ ۲3]   و تحلیل خواهد بود

 (۲ )  J J T  +  =   

ماتریس ممان   Jمجموع گشتاورهای اغتشاشی و کنترلی و    Tکه در آن  
 اینرسی ماهواره است. 

 گشتاورهای اغتشاشی 

محیط اطراف آن قرار دارد.  حرکت وضعی ماهواره در مدار تحت تاثیر  
یک  برای  و  است  مطرح  اغتشاشی  گشتاورهای  قالب  در  اثرات  این 
تابش خورشیدی،   گشتاور  شامل  عموماً  زمین  پایین  ارتفاع  در  ماهواره 
میدان  گشتاور  و  مغناطیسی  میدان  گشتاور  آیرودینامیک،  گشتاور 

 باشد.مغناطیسی می

 گشتاور تابش خورشیدی 

خورشید   فشار تابش  ایجاد  اجسام  با  برخورد  در  و  است  ممنتوم  دارای 
که در کند. سطحی که در معرض تابش خورشید قرار دارد درصورتی می 

یک سمت اثر بازتابشی داشته و در سمت دیگر تابش را جذب کند، دارای 
شود. گشتاور ناشی  توزیع فشار نامتوازن شده و منجر به ایجاد گشتاور می 

 :[ ۲4]   ( قابل محاسبه خواهد بود 3یدی از رابطه ) از فشار تابش خورش 

 (3 )  ( )( )1 coss s sT A q cp cm
c




= + −   

مساحت سطح در    sAسرعت نور،    cثابت تابش خورشید،    Φکه در آن،  
زاویه برخورد تابش خورشیدی،    φضریب بازتابش،    qمعرض تابش خورشید،  

scp    وcm   باشند. می ترتیب مراکز فشار تابش خورشیدی و جرم  به 

 گشتاور آیرودینامیک
واسطه اتمسفر اطراف زمین تحت  ه های در ارتفاع پایین زمین ب ماهواره

که مرکز اثر نیروی پسای اتمسفری )آیرودینامیکی( قرار دارند. در حالتی
فشار اتمسفری منطبق بر مرکز جرم نباشد موجب ایجاد گشتاور شده که  

 : [ ۲4]   خواهد بود( قابل محاسبه 4از رابطه )

 (4 )  ( )21

2
a d r aT C A V cp cm= −   

 dCچگالی اتمسفر،    ρگشتاور ناشی از پسای اتمسفری،    aTکه در آن  
و    acpسرعت ماهواره،    Vمساحت سطح رو به جریان،    rAضریب پسا،  

cm  ترتیب مراکز فشار آیرودینامیکی و جرم خواهند بود. به 

 گشتاور میدان مغناطیسی 
مایع   آن  هسته  اطراف  در  قوی  مغناطیسی  میدان  ایجاد  موجب  زمین 

ماهوارهمی اغلب  دیگر،  سوی  از  ممان  شود.  از  مقداری  دارای  ها 
می پسماند  بمغناطیسی  که  میدان  ه باشند  یک  ایجاد  موجب  خود  نوبه 

که این ممان پسماند شود. در حالتیشان می مغناطیسی ضعیف در اطراف 
محل  مغناطیسی  میدان  راستای  ایجاد  در  جهت  گشتاوری  نباشد،  ی 

( قابل  5بر ماهواره اعمال خواهد شد. این گشتاور از رابطه )  راستاییهم
 : [۲4] محاسبه خواهد بود

 (5 )  mT DB=   

میدان    Bممان دوقطبی پسماند و    Dگشتاور مغناطیسی،    mTکه در آن  
 مغناطیسی است. 

 گشتاور گرادیان جاذبه 
با حالتی در   منطبق  محلی  عمود  راستای  در  ماهواره  جاذبه  مرکز  که 

مرکز جرم آن نباشد، موجب ایجاد گشتاور گرادیان جاذبه خواهد شد. 
اندازه این گشتاور با زاویه بین عمود محلی و محورهای اصلی افزایش 

 نیمم را در راستایخواهد کرد تا محور اصلی می خواهد یافت و تلاش  
( قابل محاسبه خواهد 6ر دهد. این گشتاور از رابطه ) عمود محلی قرا 

 :[ ۲4]  بود 

 (6 )  ( )
3

sin 2
2

g z yT I I
R


= −   

فاصله    Rثابت گرانشی زمین،    μگشتاور گرادیان جاذبه،    gTکه در آن  
ممان    zIو    yIاصلی و    zزاویه بین عمود محلی و محور    θاز مرکز زمین،  

 خواهد بود.  zو  yاینرسی حول محورهای 
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 تخمین وضعیت 

بر   مبتنی  کنترلی  سیستم  در  وضعیت  تخمین  خصوص  در 
های متفاوتی از سنسورهای تعیین  های مغناطیسی، ترکیبگشتاوردهنده

کارگیری است. در این مقاله، از ترکیب سنسور خورشید،  ه وضعیت قابل ب
ار فیلتر کالمن توسعه یافته مبتنی  و ژایروسکوپ در ساخت  سنجمغناطیس

( ضربی  کواترنیون  استفاده MQEKFبر  وضعیت  تخمین  جهت   )
 شود. می

 تخمینجهت در نظر گرفتن اثرات ناشی از نویز در فرآیند  لذا در ابتدا و به 
در سیستم یکپارچه توسعه داده شده سازی سنسورها  نحوه مدل وضعیت،  

 شود.تشریح می

 سنسورها سازی مدل
  سنجمغناطیس شده، از سنسور خورشید، داده  توسعهدر سیستم یکپارچه 

برای تخمین   گیریاندازه  هایدست آوردن دادهه و ژایروسکوپ جهت ب
سازی هریک از این سنسورها و در  شود. نحوه مدلوضعیت استفاده می 

 زیر است.  صورتبه نظر گرفتن اثرات نویز در فرآیند تخمین وضعیت 

 سنسور خورشید 

جهت تخمین وضعیت در این مقاله از سنسور خورشید دقیق دو محوره  
های وضعیت در این سنسور در قالب دو زاویه که  شود. داده استفاده می

 گیرند: اند مورد استفاده قرار میمعرفی شده  ۲در شکل 

 

 .دقیق هندسه زوایا در سنسور خورشید -2شکل 

Fig. 2. Geometry of angles in a fine sun sensor. 

های سنسور خورشید، ابتدا بردار خورشید که  سازی دادهجهت مدل
توسط انتشارگر بردار موقعیت خورشید در سیستم مختصات اینرسی بر 

می محاسبه  زمان  و  حسب  شده  نرمالایز  از  با  شود  های دادهاستفاده 
  شود. سپس، بردار ه منتقل میوضعیت ماهواره به مختصات بدنی ماهوار

های انتقال نصب  خورشید در مختصات بدنی با در نظر گرفتن ماتریس

به دستگاه   راستاییهمعدم خطای سنسور خورشید و همچنین ماتریس 
های سنسور خورشید  شود. در ادامه با استفاده از دادهسنسور منتقل می 

واریانس نویز    گیری واندازه در دستگاه سنسور، اثرات نویز شامل بایاس  
بیان شده  (  1۲( تا )7شود. این فرآیند در روابط )گیری اضافه میبه اندازه

 است. 

 (7 )  s s b

ae bS C C S=   

 ( رابطه  بدنی    bS(  7در  دستگاه  در  خورشید  موقعیت  یکه  بردار 
sماهواره،  

bC    ،سنسور به  بدنی  دستگاه  از  انتقال  ماتریس 
aeC  

اه  بردار یکه خورشید در دستگ   sSو    راستایی هم عدم  خطای  ماتریس  
 سنسور است. 

 (8 )  ( ) 2atan2 ,s s

y z s s sS S b     = + +   

 (9 )  ( ) 2atan2 ,s s

x z s s sS S b     = + +   

که در آن  
sb 

و   
sb 

2بایاس،    

s   2و

s  گیری،  کوواریانس نویز اندازه

s   و
s  .نویز سفید گوسی با میانگین صفر است 

 (10 )  ( )1 tan s

m zS S=   

 (11 )  ( )2 tan s

m zS S=   

 (۲1 )  
1 2

T
s

m m m zS S S S =     

که در آن  
mS  گیری خورشید در دستگاه سنسور است. بردار اندازه 

 سنج مغناطیس

از انتشارگر میدان مغناطیسی    سنجمغناطیسهای  سازی دادهجهت مدل
IGRF  می دادهاستفاده  انتشارگر  این  دستگاه  شود.  در  را  میدان  های 
ECEF  می دادتولید  توسط  هکند.  مغناطیسی  میدان  انتشارگر  های 

وض انتقال  منتقل  ماتریس  ماهواره  بدنی  مختصات  سیستم  به  عیت 
سپس، با استفاده از ماتریس انتقال سیستم مختصات بدنی به  شود.  می

شود. با  های میدان به دستگاه مختصات سنسور منتقل می سنسور، داده
در    راستاییهمعدم  اثرات    ،راستاییهم عدم  استفاده از ماتریس خطای  

می  گرفته  اثراشود.  نظر  انتها،  اندازه در  واریانس  و  بایاس  به  ت  گیری 
افزوده میداده مغناطیسی  میدان  رابطه  نحوه مدل  شود.های  سازی در 

 ( آمده است:13)

 (13 )  2s s b

ae b m m mB C C B b  = + +   

s  بردار میدان مغناطیسی در دستگاه بدنی ماهواره،   bBکه در آن  

bC 
بدنی به سنسور،   از دستگاه  انتقال  ماتریس 

aeC    عدم ماتریس خطای
،  راستاییهم

mb    ،2بردار بایاس

m  ی،  گیرواریانس نویز اندازه
m    نویز
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بردار میدان مغناطیسی در دستگاه سنسور  sBسفید با میانگین صفر و  
 است. 

 ژایروسکوپ

شود سازی ژایروسکوپ عمدتاً سه نوع نویز در نظر گرفته می جهت مدل
این اثرات در    باشند.می که بیان کننده دینامیک نویزها در این سنسور  

 اند. ( نشان داده شده 15( و )14طه )راب

 (14 )  s s b

ae b g vC C b  = + +   

 (15 )  
g ub =   

( رابطه  زاویه 14مطابق  سرعت  ماتریس  (  با  بدنی  دستگاه  در  ای 
sانتقال  

bC  می منتقل  سنسور  دستگاه  خطای  به  اثر  و  عدم  شود 
ماتریس    راستاییهم با 

aeC   می گرفته  نظر  نویز  در  شود. 
v    تحت

با کوواریانس    1ARWعنوان  
2

3 3v I     به بایاس
gb  شود.  اضافه می

زمان  تغییر با  بایاس  )ات  رابطه  با    صورتبه (  15در  گوسی  سفید  نویز 

2با کوواریانس    2RRWعنوان  به میانگین صفر  

3 3u I     در نظر گرفته

 شود. می

 الگوریتم تخمین وضعیت 

جهت تعیین وضعیت ماهواره در کلان دو رویکرد استاتیک و مبتنی بر 
گیری را در  رویکردهای استاتیک اثر نویز اندازه فیلترینگ مطرح است.  

گیری به  گیرند و بر اساس دو بردار اندازهتخمین وضعیت در نظر نمی
پردازند. اما در رویکردهای مبتنی بر فیلترینگ اثر نویز تعیین وضعیت می

که استفاده شود. در مواردی گیری و دینامیک نویز در نظر گرفته میاندازه
گیری از رویکرد سینماتیکی مبتنی  پ امکان پذیر باشد، بهرهاز ژایروسکو 

بر کواترنیون رویکردی بهینه خواهد بود. در صورت عدم امکان استفاده 
معاد از  ژایروسکوپ،  )  لهاز  )رابطه  در   تخمین(( جهت  ۲اویلر  وضعیت 

 شود.ساختار فیلتر کالمن توسعه یافته استفاده می
سینماتیکی فیلتر کالمن توسعه یافته مبتنی بر در این مقاله از رویکرد 

شود. در این ساختار از ( بهره گرفته می MQEKFکواترنیون ضربی ) 
 ( روابط  در  شده  بیان  ) 14مدل  و  استفاده 15(  ژایروسکوپ  برای   )

 .شودمی 
( قابل محاسبه  16ای تخمین زده شده از رابطه )بنابراین، سرعت زاویه 

 خواهد بود: 

 (16 )  ˆ
̂  = −   

ساختار فیلتر کالمن توسعه یافته جهت تخمین وضعیت با استفاده از  
 : [ ۲5]   ( است17کواترنیون مبتنی بر رابطه )

 
1. Angular Random Walk 

 (71 )  ( )
1

2
q q =    

 که در آن

 (81 )  ( )
 4 3 3

T

q I
q





 + 
 =  

− 
   

 و

 (91 )   4

T
q q   

 (۲0 )   1 2 3q q q =   

زوایای کوچک که مبنای ساختار فیلتر خطای  با استفاده از تقریب  
شده  زده  تخمین  و  حقیقی  مقدار  )اختلاف  است  یافته  توسعه  کالمن 

 شود( خواهیم داشت:کوچک فرض می
 (۲1 )  / 2    

های خطای زوایای رول، پیچ و یاو خواهد  دارای مولفه   که در آن  
 بود. 

 زیر است:  صورتبه بر این اساس، مدل خطا در فیلتر کالمن توسعه یافته  

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

آن   در  )که  ) ( ) ( )
T

T Tx t t t       ،

( ) ( ) ( )
T

T T

v uw t t t    
برای     بود.  )خواهد  )F t    و

( )G t  :خواهیم داشت 

 (۲3 )  ( )
( ) 3 3

3 3 3 3

ˆ

0 0

t I
F t

 

 

 −  −  =  
  

   

 (۲4 )  ( ) 3 3 3 3

3 3 3 3

0

0

I
G t

I

 

 

− 
=  
 

   

اندازه برای  معادلات  اندازه  nگیری  تخمین  بردار  جهت  گیری 
 زیر قابل بیان است:  صورتبه وضعیت 

 (۲5 )  

( )

( )

( )

( )

11

22 ˆ

kk

k k k k

nn tt

vA q r

vA q r
y h x v

vA q r

   
   
   = +  +
   
   
    

   

آن   در  از    Aکه  وضعیت  به  سیستم  ماتریس  بدنی  سیستم مختصات 
 مختصات مرجع است. 

گیری، بروزرسانی بردار حالت در ساختار با توجه به معادلات اندازه 
 ( انجام خواهد شد: ۲7( و )۲6استفاده از روابط )فیلتر کالمن با 

2. Rate Random Walk 
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 (۲6 )  ( )
1

ˆˆ ˆ ˆ
2

k k k kq q q + − − += +    

 (7۲ )  ˆ ˆ ˆ
k k k  + − += +   

( انجام  ۲8پس از بروزرسانی، انتشار بردار حالت با استفاده از رابطه )
 خواهد شد: 

 (8۲ )  ( )1
ˆˆ ˆ

k k kq q− + +

+ =   

 که در آن

 (9۲ )  

( )

3 3

ˆ

1
ˆ ˆ ˆcos

2

1
ˆ ˆcos

2

k

k k k

k k

t I

t



  

 

+

+ + +



+ +

 

  
  −    

  
  

−   
  

   

 و

 (30 )  

1
ˆ ˆsin

2
ˆ

ˆ

k k

k

k

t 




+ +

+

+

 
 

 
   

( رابطه  از  استفاده  با  بردار حالت  انتشار کوواریانس  انتها  انجام  31در   )
 شود: می

 (31 )  
1

T T

k k k k k k kP P Q− +

+ =   +     

 که در آن

 (3۲ )  3 3

3 3

3 3

3 3

0

0
k

I

I









− 
 =  

  
   

 (33 )  11 12

21 22

  
 =  

  
   

 (34 )  

 
( )

 
( ) 

11 3 3

2

2

ˆsin
ˆ

ˆ

ˆ1 cos
ˆ

ˆ

t
I

t














 = −  +

− 


   

 (35 )  

 
( ) 

 
( ) 

12 3 32

2

3

ˆ1 cos
ˆ

ˆ

ˆ ˆsin
ˆ

ˆ

t
I t

t t






 






− 
 =  − 

 − 
− 

   

 (36 )  21 3 30  =   

 (73 )  22 3 3I  =   

 (83 )  

( )

2 2 3 2 2

3 3 3 3

2 2 2

3 3 3 3

1 1

3 2

1

2

k

v u u

u u

Q

t t I t I

t I t I

  

 

 

 

=

    
 +      

    
  

   
  

   

وضعیت خلاصه ساختار فیلتر کالمن توسعه داده شده جهت تخمین  
 ( آورده شده است.1در جدول )

 . [۲6] تیوضع نی جهت تخم MQEKFساختار  -1جدول 

Table 1. Structure of MQEKF for attitude estimation [26]. 

( ) ( )

( )

0 0 0 0

0 0

ˆ ˆˆ ˆ ,q t q t

P t P

 = =

= 
Initialization 

( ) ( ) ( )

( )

( )

( )

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

−
− − − − −

−



−

−



 = +
 

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

Gain 

( )

( )

( )

( )

( )

( )

( )

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

 



  

+ − −

+ −

+ + +

−

−

−

+ − − +

+ − +

 = −
 

  = −
 

   
 

 
 
 

=  
 
 
  

= + 

= +  

Update 

( )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

  



+ +

− + +

+

− +

+

= −

= 

=   +   

Propagation 

 كنترل وضعیت 

الگوریتم بخش  این  عملکردی   هایدر  مد  سه  برای  کنترلی 
روی زمین بر مبنای استفاده  روی خورشید و نشانهزدایی، نشانه چرخش

مغناطیسی   عملگرهای  آن   شودمیطراحی  از  پایداری  اثبات  با و  ها 
لیاپانوف تئوری  از  می  استفاده  برای  پذیرد.  صورت  استفاده  مورد  مدل 
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الگوریتم  عملگر مغناطیسی با در نظر گرفتن حد  شده    طراحیهای  در 
 زیر خواهد بود:  صورتبه  mاشباع 

 (39 )  ( )
( )sgn

u u m
u

u m u m


 
= 


   

با   مغناطیسی  گشتاوردهنده  از  مقاله  این  اشباع  در    2Am 3m=1حد 
 شود. استفاده می

 كنترلی در مد چرخش زداییالگوریتم 
پس از تزریق ماهواره در مدار و پیش از شروع نشانه روی لازم است تا  

ایجاد شود. کاهش سرعت زاویه  ای آن کاهش یافته و پایداری نسبی 
زاویه  کنترل وضعیت سرعت  عملگرهای  از  با هریک  است  ای ممکن 

ماهواره  در  شود.  زمین  هایانجام  پایین  ع  مدار  از  ملگرهای استفاده 
می  هدف  این  برای  طبیعی  انتخابی  خلاف  مغناطیسی  بر  زیرا  باشد 

تراسترها نیازمند مصرف سوخت نبوده و مشکل اشباع شدن در صورت  
 عکس العملی را نخواهد داشت.  هایچرخ استفاده از 

از مد چرخش  ماهواره، هدف  انرژی جنبشی دورانی  زدایی کاهش 

rot عبارت دیگر، نرخ تغییرات انرژی جنبشی باشد. به ، به مقدار صفر می
 :[۲7]در این مد کاهش خواهد یافت 

 (04 )  0,rot T =     

آن   در  گشتاوردهنده  Tکه  توسط  شده  تولید  مغناطیسی  گشتاور  های 
 ماهواره است: 

 (14 )  T B=    

 زیر در نظر گرفت:  صورتبهتوان بردار دوقطبی مغناطیسی را می 

 (4۲ )  ( ), 0K B K =  
   

( رابطه  کننده  برآورده  درصورتی 40که  بر    که  (  نباشد   Bمنطبق 
خواهد بود. با فرض اینکه تغییرات میدان مغناطیسی ناشی از دوران ماهواره 

 :[ ۲7] زیر خواهد بود   صورت به باشد، قانون کنترلی در مد چرخش زدایی  

 (34 )  .K B = −   

 مد نشانه روی خورشید الگوریتم كنترلی در 

درصورتی مغناطیسی  میدان  دستگاه تغییرات  به  نسبت  ماهواره  که 

 زیر قابل بیان است:  صورتبهباشد  ای  اینرسی دارای سرعت زاویه 

 (44 )  
ˆ ˆ

ˆ

I B

db db
b

dt dt


      
= +    

      
   

آن   در  مغناطیسی    b̂که  میدان  یکه  بالانویس  Bبردار  و   ،I    وB  
 ترتیب بیانگر قاب مرجع اینرسی و بدنی است. به 

که تنها دلیل تغییرات میدان مغناطیسی زمین چرخش ماهواره  درصورتی
بوده و اغتشاشات خارجی بر روی میدان مغناطیسی زمین قابل صرف  

 : نظر باشد، خواهیم داشت 

 (45 )  ˆ ˆ ˆb b b = −  =    

در اینجا جهت اختصار 
ˆ

B

db

dt

  
 
  

 در نظر گرفته شده است.  b̂عنوان  به  

نشانه  و  محوره  سه  کنترل  ضرب    سمتبه روی  برای  با  خورشید 

 خواهیم داشت:  B( در بردار  41خارجی رابطه )

 (64 )  

( )

( ) ( )
2

2

. .

.

.

B T B B

B B B B

B BB

B I B



 

 



 =  

= −

= −

 = − 
  

   

ˆ  و  I  که در آن ˆB bb  همانی و میدان مغناطیسی هستند.   هایماتریس 
 زیر خواهد شد:  صورتبه بنابراین، ممان دو قطبی  

 (74 )  2

B T

B



=   

/که  درصورتی  x y zL L i j k= = + زاویه   + ای  مومنتوم 

xنرمالایز شده ماهواره،   y kL J L i L j L k=  = + ای  مومنتوم زاویه   +

و  ماهواره،    J  ماهواره  اینرسی  Sممان  Sx Sy Sxr r i r j r k= + بردار    +

بدنی   قاب  به خورشید در  ماهواره  از  موقعیت خورشید  , ,i j k  ،  

)ای مرجع، سرعت زاویه  )1cos /Sx Sr r −= روی زاویه خطای نشانه  −

بردار   و    −kبین 
Sr    ،فرمان گشتاور باشد،  ، 1,2cmdTبردار خورشید 

روی مطلوب  ای ماهواره در جهت نشانه مطابق با تصویر مومنتوم زاویه 
 :[ ۲7]عبارت دیگر تعیین خواهد شد. به 

 (48 )  ( )1 3,cmdT K if a = − −    

 و 

 (94 )  ( ) 
( )

2

1 1 3

2 3,

cmd

cmd S

S

T

T K r

K r k if a



=

−  

−  − 
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  aهای ثابت در سه محور خواهند بود. پارامتر  بهره  2Kو    1Kکه در آن  
ای م زاویهومنتوصورت کمتر بودن م  ( مقداری است که در48در رابطه )

چرخان   صورتبه شود تا ماهواره  در راستای زنیت فرمان سوئیچ صادر می
ای بین زمان استقرار پایداری چرخان پایدار باشد. این مقدار از مصالحه

 آید.دست میه وی خورشید ب رو خطای نشانه
روی جهت جبران خطای نشانه  cmd1T( فرمان گشتاور  48در رابطه )

  سمتبهروی جهت زنیت  برای مانور نشانه   cmd2Tو     مقدار  خورشید به 
 . [۲7]خورشید خواهد بود 

 اثبات پایداری الگوریتم كنترلی در مد نشانه روی خورشید 

( در مد چرخش زدایی است، گشتاور  43( که مشابه رابطه )48رابطه )  در
 : قابل بیان استزیر  صورتبه ( 47کنترلی با استفاده از رابطه )

 (50 )  
( ) ( ) 

( ) 

( )

2

2

2

2

1

1

ˆ ˆ

cmd

cmd cmd

T

cmd cmd

T

cmd

B T
T B

B

T B B B B T
B

B T B T B
B

I BB T

 
 = 

  
 

=  − 

= −

= −

   

ای مطلوب ) ای حقیقی و سرعت زاویه اختلاف سرعت زاویه 
T )

 زیر قابل بیان است:  صورتبه 

 (51 )  Te  = −   

 گیریم: تابع لیاپانوف زیر را جهت بررسی پایداری در نظر می 

 (5۲ )  1

2

TV e Je =   

 که تابعی مثبت معین است. 
 ( داریم:5۲گیری از رابطه )با مشتق

 (53 )  T TV e Je e J   = =   

 خواهیم داشت: ( 53در )( ۲با جایگذاری رابطه )

 (54 )  ( ) TV e J T  = −  +   

 ( داریم: 54( در رابطه )50( و )48با جایگذاری روابط )در ادامه 

 (55 )  
( )

( )
2

1 2
1 2

ˆ ˆ

ˆ ˆ 0

T T

T

V e K I BB e

I BB K e

 



= − −

= − − 
   

میانگین در    طوربه   سیستملذا    .( منفی نیمه معین است55رابطه )
 مدار پایدار مجانبی است. 

( رابطه  با  ارتباط  پایداری  (،  49در  )اثبات  رابطه  اول مشابه  (  48بخش 
 است اما برای بخش دوم خواهیم داشت:

 (56 )  
( ) ( ) ( )

( )
1

S S S

T

S S

r r r

r r

=

−   =  − 

= −

   

موجب   و  چرخانده  خورشید  سمت  به  را  دوران  محور  فوق  رابطه 
(  49بخش سوم رابطه )  ،مشابه  طوربه شود.  روی میکاهش خطای نشانه

نشانه  زاویه  ایجاد گشتاور اصلاحی موجب کاهش  لذا  روی میبا  شود. 
 توان در نظر گرفت: می برای بخش دوم و سوم تابع لیاپانوف زیر را  

 (57 )  ( )
1

1 cos
2

TV e Je c  = + −   

 ( خواهیم داشت: 57گیری از رابطه )با مشتق

 (58 )  sinTV e Je c  = +   

Te صورت به (  55( مطابق با رابطه ) 85بخش اول رابطه )  Ke 
قابل   

  c  صورت به   ( در نزدیکی نقطه تعادل 85بیان است. بخش دوم رابطه ) 

توان با  را می   قابل بیان است. همچنین در نزدیکی نقطه تعادل جمله  

k−   ( 85تقریب زد. بنابراین رابطه  ) زیر قابل بازنویسی است:  صورت به 

 (59 )  2

1

TV e Ke c  = − −   

( سیستم  59رابطه  بنابراین  و  بوده  معین  نیمه  منفی   صورت به ( 
 میانگین پایدار مجانبی است. 

 الگوریتم كنترلی در مد نشانه روی زمین 

زمین   سمتبه پس از پایدارسازی ماهواره، با دریافت فرمان نشانه روی  
بدنی   قاب  محورهای  است  جهت  سمتبه لازم  در  زمین  کنند.  گیری 

زیر بیان   صورتبه توان ر قاب بدنی را می حالت کلی، وضعیت ماهواره د
 کرد:

 (06 )  
1 1 2 2 3 3
ˆ ˆ ˆB

Tv b b b  = + +   

 (16 )  ( )1 1 2 2 3 3
ˆ ˆ ˆB

T T b b b    = + +   



 

  

 
 ...تحلیل عملکرد سامانه کنترل وضعیت مغناطیسی یکپارچه برای مدهای عملیاتی 

 
 

/ 11 
 علوم و فناوری فضایی 

 nn، شمارة nn، دورة 1405سال 

آن ضرایب  در  که 
i    و

i    باi = 1,2,3    را جهت   صورتبه یک 
کنند و کمییت  ترکیبی خطی از محورهای قاب بدنی مشخص می

T 
 ای دلخواه است. نرخ زاویه 

از طریق مدل  هایی در قاب  وضعیت هدف در نشانه روی معمولاً 
خورشید    به سمتها عمدتا  شود. این جهتمرجع اینرسی مشخص می 

ه از خروجی سیستم تعیین  مرکز زمین خواهد بود. با استفاد  به سمت یا  
زیر   صورتبه توان ارتباط دو قاب مرجع اینرسی و بدنی را  وضعیت می

 :[۲8]بیان کرد 

 (۲6 )  B I

Tv Av=   

 (36 )  B

T =   

ماتریس دوران تخمین    Aهدف در قاب اینرسی،    جهت  Ivکه در آن  

ای تخمین زده شده ماهواره در قاب بدنی  سرعت زاویه  زده شده و  
 است. 

های حقیقی )خروجی  هدف از کنترل وضعیت، هم راستا کردن جهت
قاب   در  شده  بیان  بردارهای هدف مطلوب  با  تعیین وضعیت(  سیستم 

است. ماهواره    بدنی  مانور  برای  هدایتی  قانون  زیر    صورتبهبنابراین 
 شود: تعریف می

 (46 )  B B

T Tv v→   

 (56 )  B B

T T →   

های  کمییت
B

Tv    و
B

T  های  در حالت کلی با کمییت
B

Tv    و
B

T 
شود. این خطا را  عنوان خطا تعریف می ها به همراستا نبوده و اختلاف آن 

که یطوربه توان با دو کمییت محور خطا و زاویه خطا تعریف کرد،  می
میزان زاویه خطا دوران داده  ای بهاگر ماهواره حول محور خطا با زاویه

جهت هدف حقیقی با جهت مطلوب همراستا خواهد شد. محور    شود،
 : [۲8]زیر محاسبه کرد  صورتبه توان  خطا و زاویه خطا را می 

 (66 )  ˆ
B B

T T

B B

T T

v v
e

v v


=


   

 (76 )  arccos ,
B B

T T

e BB
TT

v v

vv


 
 =
 
 

   

 شود: زیر تعریف می صورتبه   Eماتریس خطا در ادامه، 

 (86 )  
  ( ) 

2

3 3
ˆ ˆSin 1 cose e

E

I e e 

=

+  + − 
   

که در آن  
3 3I 

و    3×3ماتریس واحد     ê    ماتریس ضرب خارجی برای

 محور خطا است: 

 (96 )   
3 2

3 1

2 1

0

ˆ 0 .

0

e e

e e e

e e

− 
 

 = −
 
 − 

   

ای حقیقی و هدف  ای از اختلاف سرعت زاویه خطا در سرعت زاویه
 زیر قابل محاسبه است:  صورتبه 

 (07 )  B B

T Te  = −   

Bکه در آن  

T    برابر   مستقیم   طوربه ای حقیقی بوده و  سرعت زاویه
 آید.دست میه از خروجی تعیین وضعیت ب 

 صورتبه ( ضرایب کنترلی  68با استفاده از ماتریس خطا در رابطه )
 زیر قابل محاسبه خواهند بود: 

 (17 )  

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

2,3 3,2

3,1 1,3

1,2 2,1

E E

c E E

E E

− 
 

= − 
 − 

   

ترتیب ضرایب کنترلی را در سه  ( به 71سه مولفه ماتریس رابطه )
 دهد.دست می ه ب zو  x  ،yمحور 

(، گشتاور کنترلی برای سه محور 71با استفاده از ضرایب کنترلی رابطه )
 زیر خواهد بود:  صورتبه 

 (۲7 )   1 1 2 2 3 3t k c k c k c=   

زاویه سرعت  خطای  با  متناسب  کنترلی  گشتاور  ای  همچنین، 
 شود: محاسبه می صورتبه 

 (37 )  
3 3 2

Tbb
t k I e

b
  

 
 = − −
  
 

   

0kکه در آن     ای است. بهره متناسب با کنترل سرعت زاویه 
سرعت   و  زاویه  خطای  جبران  برای  نهایی  کنترلی  گشتاور  نهایت  در 

 زیر خواهد بود: صورتبه ای زاویه

 (47 )  ct t t= +   

 صورتبه (  74ممان دو قطبی مورد نیاز برای تولید گشتاور رابطه )
 آید:دست میه ب

 (57 )  2
.cb t

b



=   

 میدان مغناطیسی تخمین زده شده است.  bکه در آن  
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 اثبات پایداری الگوریتم كنترلی در مد نشانه روی زمین 

گشتاوردهنده کنترلی  )گشتاور  رابطه  اساس  بر  را  مغناطیسی  (  75های 
 توان نوشت: زیر می صورتبه 

 (76 )  
3 3 2

b

mag

T

c b c

P

t b

bb
I t P t

b





= 

 
 = − − = −
  
 

   

روی زمین بر اساس رابطه  پیشنهاد شده جهت نشانهساختار کنترلی  
( و  7۲مشتقی است که ضرایب آن از روابط )-کننده تناسبی( کنترل74)
( قابل محاسبه است. بنابراین، جهت بررسی پایداری تابع لیاپانوف  73)

 توان در نظر گرفت: زیر را می 

 (77 )  1 1

2 2

T T

a P aV e Je e K e = +   

( 77در رابطه ) 
ae  روی و  بردار خطای جهت نشانه

PK    ماتریس بهره
می معین  مثبت  که  مشتقاست  با  )باشد.  رابطه  از  خواهیم 77گیری   )

 داشت: 

 (78 )  T T

a P aV e Je e K e = +   

مشتقی  -کننده تناسبیکنترلکننده مورد استفاده در این مد  کنترل
 عبارت دیگر:است به 

 (79 )  c p a dt K e K e= +   

زیر قابل   صورتبه (  78( رابطه )79( و )76)،  (54با استفاده از روابط )

 بازنویسی است: 

 (08 )  
( ) T

b p a b d

T

a P a

V e J P K e P K e

e K e

  = −  − −

+
   

با استفاده از تقریب  
ae e    و استفاده از ویژگی پاد متقارن در بخش

 اول خواهیم داشت: 

 (18 )  0T

b dV e P K e =    

 میانگین پایدار مجانبی است.  طوربه بنابراین سیستم حلقه بسته  

 سازیشبیه 

الگوریتم عملکرد  بررسی  ماهوارهجهت  یک  کنترلی،  پایین   های  مدار 
جدول  زمین   مشخصات  دایروی    ۲با  مدار  جهت    500در  کیلومتری 
های توسعه داده  این منظور مدل  برایشود.  سازی در نظر گرفته می شبیه 

 
1. Software In the Loop (SIL) 

های تعیین و کنترل  شده برای سنسورها، عملگر مغناطیسی و الگوریتم
 گیرند. جهت مورد ارزیابی قرار می   1افزار در حلقهوضعیت در محیط نرم 

سازی میدان مغناطیسی و برای مدل  HPOPاز انتشارگر    سازی مدارشبیه 
مدل   از  گرفته    IGRFزمین  این    برای شود.  می بهره  در  وضعیت  تعیین 

خورشید،   سنسورهای  از  استفاده    سنج مغناطیس ماهواره  ژایروسکوپ  و 
تعیین وضعیت  بر اساس آنچه در بخش مدل   شود. می  سازی سنسورهای 

شد،   خطای  نویز    مشخصات بیان  در    راستایی هم دم  ع و  که  سنسورها 
 آورده شده است.   4و    3  های در جدول ترتیب  به سازی مدنظر قرار گرفته  شبیه 

 سازیمشخصات فیزیکی ماهواره جهت شبیه -2جدول 

Table 2. Satellite physical properties for simulation. 

11.1 0.2 0.6

0.2 13.6 0.1

0.6 0.1 14

J

− 
 

= − −
 
 −  

Moment of Inertia Matrix 

150 kg Mass 

2cm cp-cg distance 

 . تعیین وضعیت مشخصات نویز سنسورهای -3جدول 

Table 3. Noise characteristics of attitude determination sensors. 

Noise Variance Bias Parameter Sensors 

0.3 deg 
0.01 

deg 
α 

Sun Sensor 

0.4 deg 
0.01 

deg 
β 

[200 100 120]T 

nT 
[1 5 7]T nT Magnetometer 

0.15 

deg/√h 
ARW 

0.5 deg/h Gyroscope 
5 

deg/h3/2 
RRW 

 . سنسورهای تعیین وضعیت راستاییهممقادیر عدم  -4جدول 

Table 4. Misallignment values of attitude determination 

sensors. 

Yaw 

(deg) 
Pitch 

(deg) 
Roll 

(deg) 
Sensors 

0.5 -0.5 0.5 Sun sensor 

0.5 1 -0.5 Magmetometer 

0.5 0.2 0.4 Gyroscope 
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 عملکرد  معیارهای ارزیابی

 صورتبههای کنترلی، الزامات سیستمی  جهت ارزیابی عملکرد الگوریتم
 زیر مد نظر است: 

 . های کنترلیالزامات سیستمی جهت ارزیابی عملکرد الگوریتم  -5جدول 

Table 5. System requirements for evaluation of attitude control 

algorithms. 

Description 
Operational 

Modes 

ω < 0.5 deg/sec (in less than 

two orbital periods) 
Detumbling 

error < 25 deg Sun-Pointing 

error < 10 deg Nadir-Pointing 

شایان ذکر است الزامات سیستمی در نظر گرفته شده برای ماموریت 
ماهواره، الزامات معمول مدهای عملکردی یک ماهواره در ارتفاع نزدیک  

 قرار دارد. [۲8،۲9]زمین بوده و در تطابق با مراجع 

 بررسی عملکرد در مد چرخش زدایی

شود ماهواره با  زدایی فرض میارزیابی عملکرد الگوریتم چرخشبرای  

زاویه  اولیه  سرعت  ای  0 10 10 10 deg sec
T

 = مدار    − در 

می بقرار  با  چرخشه گیرد.  الگوریتم  سرعت  کارگیری  تغییرات  زدایی، 
 : خواهد بود 3شکل  صورتبه ای زاویه

 

 
 زدایی.ای در مد چرخشسرعت زاویه -3شکل 

Fig. 3. Angular velocity in detumbling mode. 

 

 زدایی. های مغناطیسی در مد چرخشدو قطبی مغناطیسی گشتاوردهنده -4شکل 

Fig. 4. Magnetic dipole of magnetorquers in detumbling mode. 

ای ماهواره  مشخص است، سرعت زاویه   3همانطور که از شکل  

درجه در هر محور کاهش    0/ ۲متر از  تناوب مداری به ک   ۲در کمتر از  

نشانه  مدهای  به  ورود  آماده  نسبی  پایداری  با  ماهواره  و  روی  یافته 

شود در این  استنباط می   4است. همچنین، با توجه به آنچه از شکل  

های مغناطیسی در بیشتر زمان این مد با  مد عملکردی گشتاوردهنده 

ای به مقداری  زاویه حداکثر دوقطبی مغناطیسی جهت کاهش سرعت  

می  عمل  است  شده  مشخص  الزامات  در  علی که  این  کنند.  رغم 

  موضوع، با توجه به توان مصرفی این عملگرها )برای گشتاوردهنده 

مغناطیسی   دوقطبی  با  از    13Am2مغناطیسی  (  [ 30] وات    1کمتر 

العملی  توان به مراتب کمتری از عملگرهای دیگر مانند چرخ عکس 

سای  این  نامی  )برای  در مد  ماهواره  و  [ 31] وات    3/ 5ز  بود  خواهد   )

 شود. ای کاملا بهینه در این مد محسوب می گزینه 

 روی خورشید بررسی عملکرد در مد نشانه 
زدایی، ماهواره با دریافت فرمان نشانه روی خورشید  پس از مد چرخش 

دهد. در طی این مانور جهت حفظ پایداری، مانور مورد نظر را انجام می 

جهت براورد  درجه بر ثانیه در نظر گرفته شده است.    1/0ای  رعت زاویه س

نشانه  مد  الزامات  )جدول  شدن  خورشید  در  5روی  کنترلی  ضرایب   ،)

 . آورده شده است 6جدول 

جدول   ضرایب  مبنای  مد  ،  6بر  در  کنترلی  الگوریتم  عملکرد 

 نشان داده شده است.   7تا    5های  در شکل   خورشید   روی نشانه 
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 روی خورشید مقادیر ضرایب کنترلی در مد نشانه -6جدول 

Table 6. Control parameters in sun-pointing mode. 

Value Control Parameters in Sun-

Pointing Mode 
0.8 a 

0.45 0 0

0 0.15 0

0 0 0.45

 
 
 
  

 K 

0.5 0 0

0 0.1 0

0 0 0.5

 
 
 
  

 K1 

1 0 0

0 1 0

0 0 1

 
 
 
  

 K2 

 
 خورشید. به سمتروی خطای نشانه -5شکل 

Fig. 5. Sun pointing error. 

 

 روی خورشید. ای در مد نشانهسرعت زاویه -6شکل 

Fig. 6. Angular velocity in sun pointing mode. 

خورشید   سمتبه روی مشخص است، نشانه  5همانطور که از شکل 
درجه انجام شده است. همچنین، بر اساس آنچه از    ۲۲با دقتی بهتر از  

درجه    1/0ای در محدوده کمتر از  مشخص است، سرعت زاویه   6شکل  
بر ثانیه حفظ شده است. در ارتباط با خطای نشانه روی خورشید ذکر 

ه سنسورهای خورشید  این نکته ضروری است که با از دست رفتن داد
قرارگیری  به  یا  و  سنسورها  دید  میدان  از  خورشید  بردار  خروج  دلیل 

با توجه به اینکه  اما    یابد.ماهواره در سایه خطای نشانه روی افزایش می
داده از  وضعیت  تخمین  مغناطیسفیلتر  نیز  های  ژایروسکوپ  و  سنج 

و  استفاده می شده  روند همگرایی حفظ  از شکل  کند،  که    5همانطور 
تدریج کاهش ه های سنسور خورشید خطا بمشخص است با برقراری داده 

 .یابدمی
دو قطبی مغناطیسی محاسبه شده توسط الگوریتم جهت اعمال به  

 زیر است:  صورتبه ماهواره 

 

گشتاوردهنده -7شکل   مغناطیسی  قطبی  نشانهدو  مد  در  مغناطیسی  روی های 

 خورشید. 

Fig. 7. Magnetic dipole of magnetorquers in sun pointing mode. 

 روی زمین بررسی عملکرد در مد نشانه 
نشانه  مد  نشانهاز  مد  وارد  ماهواره  خورشید،  میروی  زمین  شود.  روی 

الزامات سیستمی در مد نشانه  براوردن شدن  روی زمین )جدول  جهت 
 آورده شده است:  7(، ضرایب کنترلی در جدول 5

 . زمینروی مقادیر ضرایب کنترلی در مد نشانه -7جدول 

Table 7. Control parameters in nadir-pointing mode. 

Value Control Parameters in Nadir-Pointing 

Mode 

1 k1 

2.5 k2 

2 k3 

0.1 kω 
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عملکرد الگوریتم کنترلی  ،  7بر مبنای ضرایب کنترلی در جدول  
 : نشان داده شده است   11تا   8های  روی زمین در شکل نشانه در مد  

 
 . زمین سمتبهروی خطای نشانه -8شکل 

Fig. 8. Nadir pointing error. 

 
  زمین. سمتبهروی زوایای اویلر تخیمن زده شده در مد نشانه -9شکل 

Fig. 9. Estimated Euler angles in nadir pointing mode. 

 

 .روی زمینای در مد نشانهسرعت زاویه -10شکل 

Fig. 10. Angular velocity in nadir pointing mode. 

 
1. Root Mean Square 

  5روی با دقتی بهتر از  مشخص است، نشانه   8همانطور که از شکل  
درجه انجام شده است. همچنین، در این مد جهت حفظ پایداری سرعت  

ذکر    در نظر گرفته شده است.   zدرجه بر ثانیه حول    0/ 15میزان  ای به زاویه 
ای حول  این نکته ضروری است که با توجه به در نظر گرفتن سرعت زاویه 

پذیرد که با توجه به شکل  صورت می    yو    xر  ، کنترل برای دو محو zمحور  
 شده است. انجام  درجه    5و    1هایی بهتر از  ترتیب با دقت به   9

روی زمین  دوقطبی محاسبه شده توسط الگوریتم کنترلی در مد نشانه 
 است: نشان داده شده    11در شکل  

 

 . روی زمین های مغناطیسی در مد نشانه دو قطبی مغناطیسی گشتاوردهنده  - 11شکل  

Fig. 11. Magnetic dipole of magnetorquers in nadir pointing 

mode. 

 ارزیابی عملکرد سیستم كنترل وضعیت مغناطیسی یکپارچه 

میزان موفقیت در  سیستم یک  عملکرد  ارزیابی  جهت   بر  ، علاوه 
نتایج   با  مقایسه  شده،  تعیین  پیش  از  الزامات  کردن  براورده 

روش ه ب  از  آمده  بود  دست  خواهد  مفید  مرجع  برای    . [ 3۲] های 
با  این  مقایسه  جهت  و  زمینه  پژوهش منظور  در  که  کنترل  هایی 

مورد    [ 33] و    [ ۲8،۲9]   انجام شده است، مراجع وضعیت مغناطیسی  
که مبتنی بر یک پژوهش    [ 33] در مرجع  اند.  بررسی قرار گرفته 

با   محور  یک  حول  مغناطیسی  کنترل  است،    1RMSتجربی 
به   ۲/ 95و    5/ 4خطای   کنترل درجه  برای  های  کننده ترتیب 
مرجع    2LQRو   مشتقی   - تناسبی  در  است.  شده    [ 8۲] انجام 

با دقتی در مرتبه  روی به نشانه  درجه انجام شده    10سمت زمین 
به  دقت  این  است.  اگرچه  یافته  بهبود  مرجع  تدریج  با    [ ۲9] در 

ارتقا یافته دقتی بهتر    مشتقی - تناسبی کننده  استفاده از یک کنترل 
نشانه   ۲0از   در  به درجه  ب روی  است.  ه سمت خورشید  آمده  دست 

 آورده شده است.   8خلاصه نتایج در جدول  

2. Linear Quadratic Regulator 
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 . [33]و  [۲8،۲9]مقایسه نتایج سیستم یکپارچه پیشنهادی با مراجع  -8جدول 

Table 8. Comparision of the proposed integrated system with 

[28, 29] and [33] references. 

Mode Parameter 
Integrated 

system 

[33] 

(Single 

axis) 

[28] [29] 

Nadir 

pointing 

Attitude 

error (deg) 
5 5.4 10 - 

Angular 

velocity error 

(deg/sec) 

0.1 0.1 0.003 - 

Sun 

pointing 

Attitude 

error (deg) 
22 - - 20 

Angular 

velocity error 

(deg/sec) 

0.01 - - 0.01 

ذکر این نکته ضروری است    8در خصوص نتایج ارائه شده در جدول  
که  کنترل حول یک محور در نظر گرفته شده درصورتی  [ 33] در مرجع  که 

 انجام شده است.   حول دو محور غیرچرخان در سیستم پیشنهادی کنترل  
 مراجعمقایسه نتایج سیستم پیشنهادی با  بر اساس آنچه از  در انتها،  

، این سیستم پتانسیل مناسبی برای  آمده است دست  ه ب [33]و    [۲8،۲9]
ماهواره در  پایینهای  استفاده  دقتزمین    مدار  محدوده  مورد  در  های 

پیش تواند در مدهای عملکردی ایمن و یا  اشاره را خواهد داشت و می 
 های دقیق مورد استفاده قرار گیرد.رویاز نشانه 

 گیریبندی و نتیجه جمع

یک سیستم تعیین و کنترل وضعیت مبتنی تحلیل عملکرد  در این مقاله  
انجام   زمین   مدار پایین بر گشتاوردهنده مغناطیسی برای یک میکروماهواره  

های مغناطیسی نسبت به  شده است. نظر به قابلیت اطمینان گشتاوردهنده 
از  استفاده  وضعیت،  کنترل  و  تعیین  زیرسیستم  عملگرهای  دیگر 

جهت  مغناطیسی  در   رویکردهای  کلیدی  نقشی  دارای  وضعیت  کنترل 
کارایی  بررسی  برای  بود.  خواهد  زیرسیستم  این  عملکرد  موفقیت 

مد  گشتاوردهنده  سه  ماهواره،  وضعیت  کنترل  در  مغناطیسی  های 
روی خورشید و نشانه   سمت به روی  زدایی، نشانه عملکردی شامل چرخش 

ر این  جهت تخمین وضعیت دزمین در نظر گرفته شده است.    سمت به 
و ژایروسکوپ در ساختار فیلتر   سنجمغناطیسماهواره از سنسور خورشید،  

( استفاده شده  MQEKFکالمن توسعه یافته مبتنی بر کواترنیون ضربی )
الگوریتم ادامه،  برای سه مد  وضعیت  های کنترل  است. در  مغناطیسی 

بر اساس تئوری لیاپانوف  ها شده و اثبات پایداری آن طراحیعملکردی 
های سازیها، شبیه. جهت بررسی عملکرد این الگوریتماستارائه شده  

سه  با  نتایج  علاوه بر مقایسه با الزامات سیستمی،  شده و مربوطه انجام  

  مبنای . بر  استدر زمینه کنترل وضعیت مغناطیسی مقایسه شده  مرجع  
ی در کمتر از دو تناوب زدایچرخش  ،هاسازیدست آمده از شبیهه نتایج ب

ترتیب با دقتی بهتر از  خورشید و زمین به   سمتبه روی  مداری و نشانه 
توان نتیجه گرفت که  می بنابراین،  درجه انجام شده است.    5درجه و    ۲۲

شده   پیشنهاد  مغناطیسی  یکپارچه  شرایط  سیستم  در  استفاده  قابلیت 
توان از آن استفاده  های دقیق میرویو پیش از نشانه اضطراری را داشته  

 کرد.
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