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 Attitude determination is a key requirement for mission success in 

small satellites, particularly during orbital injection and early 

operational phases. However, stringent constraints on mass, power, 

and cost make the design of accurate and reliable attitude 

determination systems challenging. To address these constraints, this 

study proposes a low-cost sensor fusion architecture based on 

gyroscopes, a sun sensor, and a magnetometer. The gyroscope 

provides high-bandwidth angular rate measurements for short-term 

attitude propagation, while the sun sensor supplies periodic absolute 

attitude information and mitigates long-term gyro drift. During 

eclipse periods, when the sun sensor is unavailable, the 

magnetometer serves as an alternative measurement source and also 

complements the sun sensor to enhance estimation accuracy. Since 

magnetic disturbances and solar activity can degrade magnetometer 

performance, the proposed fusion strategy is designed to maintain 

both estimation accuracy and robustness under sensor degradation or 

partial failure. An Extended Kalman Filter is implemented to 

estimate spacecraft attitude. The filter propagates the attitude using 

the rotational kinematic model driven by gyro measurements and 

updates the estimate using sun sensor and magnetometer 

observations. Simulation results under multiple operational scenarios 

demonstrate that the proposed algorithm achieves accurate attitude 

estimation while maintaining robustness against disturbances and 

varying environmental conditions. 
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 های کلیدی:  واژه 

 ه  افتیکالمن توسعه  لتریف

 تعیین وضعیت

 حسگر خورشید 

 دینامیک وضعیت

 دوره کسوف 

 
  یی فضا  ت ی مأمور   ت ی موفق   در   ی مهم   ار ی بس   نقش  مدار،  در   استقرار   و  ق ی تزر   مراحل   در   ژه ی و به   ها، ماهواره   در   ت ی وضع  ن یی تع 
  بوده   یی فضا   ع ی صنا   و   پژوهشگران   توجه   مورد   همواره   ت ی وضع   ن یی تع   ی ها تم ی الگور   و   حسگرها   ی طراح   رو، ن ی ازا .  کند ی م   فا ی ا 

  مناسب،   نان ی اطم   ت ی قابل   و   دقت   به   از ی ن   کنار   در   نه، ی هز   و   ی مصرف   توان   جرم،   ی ها ت ی محدود   کوچک،   ی ها ماهواره   در .  است 
  ها ی معمار   است   شده   موجب   ها ت ی محدود   ن ی ا .  شوند ی م   محسوب   ت ی وضع   ن یی تع   سامانه   ی طراح   ی ها چالش   ن ی تر مهم   از 
  از   ی ب ی ترک   پژوهش،   ن ی ا   در   . شوند   ارائه   ن یی پا   نه ی هز   و   مناسب   دقت   به   زمان هم   ی اب ی دست   ی برا   ی متنوع   ی ها تم ی الگور   و 

  است   شده   ارائه   کوچک   ماهواره   ک ی   ت ی وضع   ن یی تع   سامانه   ی برا   سنج س ی مغناط   و   د ی خورش   حسگر   روسکوپ، ی ژ   ی حسگرها 
  بر   علاوه   حسگرها   ساختار،   ن ی ا   در .  شود   فراهم   ز ی ن   ی مناسب   نان ی اطم   ت ی قابل   و   دقت   سامانه،   جرم   و   نه ی هز   کاهش   ضمن   تا 
  ی برخ   عملکرد   افت   ا ی   ی خراب   ط ی شرا   در   تا   کنند ی م   عمل   ز ی ن   افزونه   و   مکمل   ی حسگرها   عنوان به   خود،   ی اصل   نقش   ی فا ی ا 

را در    ی ا ه ی نرخ زاو   ع ی سر   رات یی باند بالا قادر است تغ   ی با پهنا   روسکوپ ی ژ .  شود   حفظ   سامانه   نان ی اطم   ت ی قابل   حسگرها، 
  ت ی از وضع  ی ق ی اطلاعات دق  ی ا صورت دوره به  ز ی ن  د ی کند. حسگر خورش  ی ر ی گ کوتاه با دقت مناسب اندازه  ی زمان   ی ها بازه 

در    سنج س ی . مغناط شود ی م   روسکوپ ی ژ   ی زمان   فت ی در حال موجب جبران    ن ی فراهم کرده و در ع   د ی ماهواره نسبت به خورش 
  ن ی و همچن   رد ی گ ی مورد استفاده قرار م   ن ی گز ی عنوان جا معتبر است، به   ی ر ی گ فاقد اندازه   د ی کسوف، که حسگر خورش   ط ی شرا 
مکمل حسگر خورش به  افزا   د ی عنوان  تخم   ش ی در  ا   ت ی وضع   ن ی دقت  با  دارد.  مغناط   ن ی نقش  اغتشاشات  و    ی س ی حال، 

کاهش    د ی با   گر ی د   ی حسگرها   ن ی قرار دهند؛ بنابرا   ر ی را تحت تأث   سنج س ی عملکرد مغناط   توانند ی م   ی د ی خورش   ی ها طوفان 
به دقت    ی اب ی انجام شود که علاوه بر دست   ی ا گونه به   د ی حسگرها با   ن ی اطلاعات ا   ق ی تلف   جه، ی دقت آن را جبران کنند. در نت 

  کالمن   لتر ی ف   پژوهش،   ن ی ا   در گردد.    ن ی تأم   ز ی و افت عملکرد حسگرها ن   ی لازم در برابر خراب   نان ی اطم   ت ی مطلوب، قابل 
کرده و    ی ن ی ب ش ی ماهواره را پ   ت ی وضع   روسکوپ، ی ژ   ی ها و داده   ی حرکت دوران   ی ک ی نمات ی با استفاده از مدل س   افته ی توسعه 

حاصل    ج ی . نتا کند ی را اصلاح م   ت ی وضع   ن ی تخم   سنج، س ی و مغناط   د ی حسگر خورش   ی ها ی ر ی گ از اندازه   ی ر ی گ سپس با بهره 
ماهواره را با دقت مناسب    ت ی قادر است وضع   ی شنهاد ی پ   تم ی که الگور   دهد ی نشان م   ی ساز ه ی مختلف شب   ی وها ی از سنار 

 برخوردار باشد.   ی و مقاومت مطلوب   ی دار ی مختلف از پا   ی عملکرد   ط ی زده و در برابر اختلالات و شرا   ن ی تخم 
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 3 / سنج و ژیروسکوپتعیین وضعیت دقیق یک ماهواره کوچک چرخان در مدار پایین با استفاده از حسگرهای خورشید، مغناطیس  
 علوم و فناوری فضایی 

 nn، شمارة nn، دورة yyyyسال 

 

 اختصارات 

A ماتریس ژاکوبین حالت سیستم 

gb ژیروسکوپ  بایاس 

mb سنجبایاس مغناطیس 

sb  بایاس حسگر خورشید 

Cb
i  انتقال قاب بدنه به اینرسی  ماتریس 

Cb(t+δt)
b(t)

 𝛿𝑡در مدت زمان   یالحظه دوران 

Ċb

i
 انتقال سیماتر یزمان مشتق 

F ماتریس گذر حالت سیستم 

H ماتریس ژاکوبین مشاهدات 

𝐾  بهره فیلتر کالمن 

mb   بدنه  مختصات دستگاه در یسیمغناط دانیم مقدار 

P  کواریانس حالتماتریس 

q  کواترنیون وضعیت 

Q اریانس نویز فرآیند ماتریس کوو 

Sb دیحسگر خورش بدست آمده از  دیبردار خورش    

So مختصات مدار ماهواره ستمیدر س دیشبردار خور  

vg گیری ژیروسکوپ بردار نویز اندازه 

vm سنج گیری مغناطیسنویز سفید اندازه 

v𝑠 گیری حسگر خورشید نویز اندازه 

w  بردار نویز فرآیند 

x بردار حالت 

z گیری بردار اندازه 

δθb اسیبا  حذف از پس رویژا توسط  شدهیریگاندازه دوران 

Ωib
b  ای ماتریس پادمتقارن سرعت زاویه 

ωib
b  ی نرسیا یفضا به  نسبت ماهواره یواقع یاه یزاو سرعت 

ω̂ib
b

 ی نرسیا یفضا به نسبت ماهواره تخمینی یاه یزاو سرعت 

 مقدمه 1 

،  دباشنمی  لوگرمیک  10تا    1کوچک با جرم    یماهایفضاپ  ،هاماهواره  نانو
توسعه    نهی، چرخه توسعه کوتاه، هزکموزن    لی به دل  هاماهوارهاین نوع  

بالا،    نییپا حوزه  برجسته در  بسیار کاربردی و    یفناور  کیو عملکرد 
  وضعیت   نییتع  سامانه   کی  یسازادهیپ  دلیلهستند و به همین    فضایی

چالش    کیها  منابع محدود آن  لی ها به دلدر نانوماهواره  دقیق و مطمئن
]ی ماساسی   وضعیت2،  1باشد  کمکنانوماهواره    [.   ی هاتمیالگور  به 

تخمین زده  ،  بردبهره می  احسگره  یهاداده  بیکه از ترک  وضعیت  نییتع
]می اصل  تیوضع  نییتع  یحسگرها  . [4،  3شود  بخش  نانو    یماهواره، 

 یهابر عملکرد ماهواره و محموله  مایچرا که مستق  ندیآیماهواره بشمار م
ها در ماهواره   معمولاکه    تیوضع  ن ییتع  یگذارند. حسگرهای م  ریآن تأث

  سنج،س یمغناط  د، یحسگر ستاره، حسگر خورش  وند شاملشمی کار گرفته  ب
غ  روسکوپیژ ه  رهیو  اما  یکهستند،  سخت  نیااز    ر  به    ی حسگرها 
دقت    [.5ند ]ها را برآورده کننانو ماهواره  تیوضع  نییالزامات تع  توانندیم

برا  روسکوپ یژ  یریگاندازه زاو  یریگاندازه  یکه  استفاده   یاه یسرعت 
اطلاعات    تواند ی کوتاه مطلوب است و م  یمدت زمان  کیدر    شود،یم

  فتیدر  لیاما در دراز مدت به دل  ،کند  دیتول  وستهیرا بصورت پ  تیوضع
م  یانباشتگ  روسکوپ،یژ  زمانی بوجود   ی حسگرها   [.7،  6]  دیآیخطا 
سنج  سیو مغناط  دیحسگر ستاره، حسگر خورش  انندم  تیوضع  یریگاندازه

انباشتگ نم  یمشکل  اما  ندارند،  را  اطلاعات وضعیخطا  با    تیتوانند  را 
  ،یسیالکترومغناط  اختلالاتکه    نی ضمن ا  ،کنند  دیباند مطلوب تول  یپهنا

صح  یدیخورش  یهاطوفان کارکرد  ماهواره  کسوف  دوره    ن یا  حیو 
تع  یبرا  ن،یبنابرا  .دهدی قرار م  ریتاث  تحت   راحسگرها     نییبهبود دقت 

ماهواره،    تیوضع تع  کینانو  از    کپارچهی  تیوضع  نییحسگر  متشکل 
استفاده   کنار یکدیگر در  یاهیسرعت زاو  ی و حسگرها  هیزاو  یحسگرها

سرعت    یو حسگرها  تعیین وضعیت  یحسگرها  بیترت  نی. به اشوندمی
مزایم  یاهیزاو معا  ایتوانند  دهند  گریکدی  بیو  پوشش  [.   9،  8]  را 
خورش  روسکوپ،یژ مغناط  دیحسگر  کم  کیسنج  سیو  و    نهیمجموعه 

ق تشک  تیوضع  نییتع  یبرا متیارزان  را  حسگر    دهند؛ی م  لیماهواره 
-سیحسگر مغناط  کند،یم  نیبه دقت مطلوب را تضم  دنیرس  دیخورش
  د یرا فراهم نما  یتیدر دوره کسوف ماهواره، اطلاعات وضع  تواندیم  سنج
باند   یبا پهنا  یتیضمن فراهم نمودن اطلاعات وضع  زین  روسکوپیو ژ

در نهایت،  از اختلالات ذکر شده را کاهش دهد. یناش راتیمطلوب، تاث
منظور و  سیمغناط  روسکوپ،یژ  یر یگاندازه  یهاداده  بیترک  به  سنج 

 [.  10شود ]بکارگرفته می افتهیکالمن توسعه لتریف ،دیحسگر خورش

و   خورشید  حسگر  جایرو،  حسگرهای  از  ترکیبی  پژوهش  این  در 
به منظور کمینه نمودن هزینه و وزن برای سامانه تعیین   سنجمغناطیس
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 علوم و فناوری فضایی
 nn، شمارة nn، دورة yyyyسال 

بر فراهم نمودن  است که علاوه  وضعیت یک ماهواره کوچک ارائه شده
مناسب،   افزایش  این  دقت  برای  افزونه  و  مکمل  عنوان  به  حسگرها 

نیز عمل می  کارایی  افت  یا  خرابی  با  مواجه  در  اطمینان  کنند. قابلیت 
فی  مبتن  وضعیت  تعیین یهاتمیالگور  سپس یافته توسعه  کالمن  لتریبر 

فیلتر با کمک مدل سینماتیک دورانی و این    .رندیگیقرار م  یمورد بررس
بینی نموده و با استفاده از حسگر خورشید  های جایرو وضعیت را پیشداده

منظور،    نیا  ینماید. براسنج آن را بروزرسانی و تدقیق میو مغناطیس
-هیشبافزار متلب  به عنوان مرجع، در نرم ماهواره    یرخطیغ  دینامیک  ابتدا
سنج  سیو مغناط  دیخورش  یهاحسگر  یسازمدل  با  سپسشود.  یم  یساز

  تم یالگورعملکرد    روسکوپ یبا حسگر ژ  هااطلاعات حاصل از آن  قیو تلف
توسعه  لتریف کواترن  افتهیکالمن  روش  دو  ماتر  ون یبه    نوسیکس  سیو 

-هیمتلب شب  افزار توسط نرم  یمختلف  یوهای. سنارشودیم  یبررس  یهاد
 تیارائه شده قادر است وضع  تمیالگور دهدیاست که نشان م  شده  یساز

مربوط به کسوف    تزده و در مقابل اختلالا  نیتخم  قیرا به صورت دق
 مقاوم باشد. زین یسیمغناط یهاو مزاحمت

 حسگرهامدل  2 

این بخش، مدل برای  در  استفاده  تعیین  های ریاضی مورد  حسگرهای 
شدت به  شود. دقت سیستم تعیین وضعیت به وضعیت ماهواره ارائه می

ها و در نظر گرفتن منابع خطا مانند بایاس و نویز بستگی  دقت این مدل
  یبندطبقه   یبه دو دسته اصل  تیوضع  نییتع  ستمیس  یحسگرها  .دارد

و حسگرها  ی: حسگرهاشوندیم مرجع،    ی. حسگرهاینرسیا  یمرجع 
در مقابل،   .کنندیم  یریگاندازه  سماویجهت ماهواره را نسبت به اجرام  

تغ  ،ینرسیا  یحسگرها به    تیوضع  ریینرخ  نسبت  مرجع    قاب  کیرا 
  یاهیتا سرعت زاو  سازندیرا قادر م  ستمیو س  کنندیم  یریگاندازه   ینرسیا

 کند. یابیرد قیرا به طور دق یچرخش کینامیو د
مدل  شده،انجام    یسازه یشب از   یاانهیگراواقع  یهاشامل 
 ی ها ماهواره  تیوضع  نییتع  یهاستمیاست که معمولاً در س  ییحسگرها

  د، یحسگر خورش  شاملشده  انتخاب  یحسگرها  .شوندیاستفاده م  چککو
 باشند. یم روسکوپ یو ژ سنجسیمغناط

ف  به خروج   نگیلتریمنظور  ن  یتیوضع  یحسگرها  ی مناسب    زیو 
  اساس بر  دیبا  یریگو مدل اندازه  ندیمناسب اطلاعات آنها، مدل فرا  قیتلف

شود.   ازین فراهم  مناسب  دقت  با  اندازه  و  مدل  راستا  همین  گیری  در 
 شوند. حسگرهای مورد استفاده در فیلترینگ در این بخش معرفی می 

 ژیروسکوپ  1 -2 
سه  زاویه ژیروسکوپ  سرعت  به    ایمحوره،  نسبت  ماهواره  قاب  بدنه 

کند. با فرض نصب  گیری میاینرسی را در دستگاه مختصات بدنی اندازه

 
1 Random Walk 

شامل   ژیروسکوپ  خروجی  بدنه،  اصلی  محورهای  راستای  در  حسگر 
گیری است. مدل  ای، بایاس و نویز سفید اندازه مقدار واقعی سرعت زاویه 

 : شودصورت زیر بیان میریاضی ژیروسکوپ به 
(1 ) ω̂ib

b
 = ωib

b  + bg + vg 

ωibکه  
b    در قاب    ه نسبت به اینرسیرای واقعی ماهواسرعت زاویهبردار
  .باشدژیروسکوپ مینویز سفید    vgژیروسکوپ و    بردار بایاس  bg،  بدنی

آنجا با  ییاز  تغ  روسکوپ یژ  اسیکه  زمان  طول    ی برا  کند،ی م  رییدر 
تخم  شیافزا به  راتییتغ  ن،یدقت  معمولاً  گام    ندیفرا  کیصورت  آن 

 د: شویم یسازمدل 1ی تصادف

(2 ) bġ = nbg 

 . تاس اسیبا یداریمربوط به ناپا ندیفرا زینو nbgنجایکه در ا

 سنج مغناطیس 2 -2 

بدنی    قابسنج شدت و جهت میدان مغناطیسی زمین را در  مغناطیس
گیری با مقایسه با مدل مرجع جهانی  اندازهاین    .گیردماهواره اندازه می 

میدان مغناطیسی، یکی از بردارهای مرجع برای تعیین وضعیت را فراهم  
بهتر،    .کندمی عبارت  برداری  به  میدان  یک  زمین،  مغناطیسی  میدان 
ژئوفضا با نقطه    ازهر نقطه    در  دانیماین  بردار شدت  طوری که  ت باس
نقطه مطابقت دارد.  آن    ییایجغرافمتفاوت است و با طول و عرض    گرید

  وضعیت فضا،  ژئوهر نقطه در    تیموقع   قیدق  نییبا تع  توان ی م  ن،یبنابرا
  دان یبردار می،  سیجدول مغناطدر  جستجو  با    سپس کرد،    نییماهواره را تع

 ید.آمیبدست  ین یمختصات زم ستمیدر س یسیمغناط

دستگاه    یدر راستا  سنجسیمغناط   یریگکه محور اندازه  یصورت  در
خروج باشد،  ماهواره  بدنه  م  سنج،سیمغناط  یمختصات    دانیبردار 

 در دستگاه مختصات بدنه ماهواره خواهد بود: نیزم یسیمغناط

(3 ) mb = Co
b(q)mo + bm + vm 

که  ب مغناطیس mbطوری  میدان  بدنه مقدار  مختصات  دستگاه  در  ی 
های مغناطیسی داخل  ناشی از میدان  سنجبایاس مغناطیس  bmماهواره،  
این    باشد.سنج میگیری مغناطیسدازهان  نویز سفید  vm  و  2ماهواره در 

  ی تابع  بصورت ماهواره که    یبه قاب بدن  یمدارحالت ماتریس دوران قاب  
 : شودی م فیتعر ریز صورتشده است، به ان یب تیوضع ونیاز کواترن

(4 ) 

Co
b(q) = 

[

q
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2 Remanent Magnetization 
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 خورشید  حسگر  3 -2 

حسگر خورشید بردار واحدِ راستای خورشید را در فریم بدنی مشخص  
نباشد، داده    1کند. این حسگر تنها در زمانی که ماهواره در سایه زمینمی

می  تولید  دیگر،     د.کنمعتبر  عبارت    حسگر   ی نوع  دیخورش  حسگر به 
که    ینور  وضعیت منظوراست  وضعیت    به  به    مایفضاپ تعیین  نسبت 

  ستمیدر س  دیبردار خورشسنجش  با  این امر    شود.استفاده می  دیخورش
شودماهواره  بدنه  مختصات   هنگاممحقق می  در    ی.  ماهواره   کیکه 

 So ماهواره  یمدار  قابدر    دیشخور  واحد  خاص قرار دارد، بردار  تیموقع
  در قاب بدنی   دیخورش  حسگر  بدست آمده از دیخورش  واحد  است و بردار

Sb ین خواهیم داشت: است، بنابرا 

(5 ) Sb = Co
b(q)So + bs + vs 

کهب اندازه  vs  بایاس حسگر خورشید،   bs  طوری   حسگر گیری  خطای 
Co،  خورشید

b    بین تبدیل  و  قاب  ماتریس  در    .است  بدنیقاب  مداری 
در دسترس    Sb  گیرد، بردار هایی که ماهواره در فاز سایه قرار می زمان

فیلتر کالمن توسعه   مانندگ  های فیلتریننیست. در این حالت، در الگوریتم
مربوط به این   3، بخش اصلاح2سیستم مرجع وضعیت و سمت  ایافته ی
ژیروسکوپ    4رغیرفعال شده و تخمین وضعیت تنها براساس انتشا  حسگر

   .شودسنج )در صورت وجود( انجام می های مغناطیسو یا داده

 ت یوضع یریگمدل اندازه 3 

سنج دو بردار  خورشید و مغناطیس  حسگربا توجه به این که خروجی دو 
 هایاز الگوریتمتوان با استفاده  میباشد،  میماهواره    وضعیت  از  متمایز

دو   نیا.  را تخمین زدوضعیت     QUESTو    TRIAD  کلاسیک و ساده
 ند نکی م  نییتع  حسگر نوع  را با استفاده از اطلاعات دو    وضعیت  تمیالگور

بدنه    قاب  یمحورها  ی را رو  موازی  ر یدو بردار غ  تصویر که  به نحوی  
می.  کندی م  یریگاندازه منظور  از  بدین  استفاده  با  متوان    دان یبردار 
اما ایراد    ،تعیین وضعیت را انجام داد  خورشیدو بردار    نیزم  یسیمغناط

این است که در صورتی که یکی از این دو بردار قابل    این دو الگوریتم
اندازه گیری نباشد قادر به تخمین وضعیت نخواهد بود. بطور مثال در 

-ها نمیشرایط کسوف که بردار خورشید در دسترس نیست این الگوریتم
 اطیسی عملکرد داشته باشند. توانند صرفا با بردار میدان مغن

دیگر،   سوی  تعاز  م  یتوضع  نییمشکل  بردار  از  استفاده    دانیبا 
توانند  یم  یدو بردار به راحت  نیاست که ا  نیا  خورشیدو بردار    یسیمغناط
در نتیجه   شود.یاشتباه م  وضعیت  نیشوند که منجر به تخم  لختلادچار ا

های  گیری از سرعت)انتگرال  روسکوپیاطلاعات ژبه منظور استفاده از 
 بریم که بهره می  AHRSیک الگوریتم  از  وضعیت    نییتع  یبرا  ای(زاویه

 
1 Eclipse 
2 Attitude Heading Reference System  
3 Correction 

  حیتصح  یسنج براسیو مغناط  حسگر خورشیداز اطلاعات    مداومبطور  
به منظور تعیین  به عبارت دیگر  کند.  یاستفاده م  و بروزرسانی وضعیت

الگوریتم   از  ماهواره،  دقیق  کالمن   AHRSوضعیت  فیلتر  بر  مبتنی 
با  یافتهتوسعه  الگوریتم  این  است.  شده  دادهستفاده  ترکیب  نرخ ا  های 
و  زاویه خورشید  حسگر  )از  مرجع  بردارهای  و  ژیروسکوپ(  )از  ای 

سنج(، برآوردی بهینه از وضعیت ماهواره و بایاس ژیروسکوپ  مغناطیس
  الگوریتم   دو نوع. در این تحقیق به منظور تعیین وضعیت،  دهدارائه می 
AHRS    و دیگری بر مبنای    های هادینوسیکس  سیماتریکی بر مبنای

دهد  یانجام م  AHRSکه    ی اساسا کار  .شده است  یسازادهیپ  کواترنیون
  یک قاب را نسبت به    حسگرهادستگاه مجهز به    وضعیتاست که    نیا

بدنه و    قاباول را    بطوری که قاب  ،کندیم  تعیینشده    فیتعر  شیاز پ
را با استفاده   هبدن  وضعیتتوان  یمبنابراین  .  مینامی م  مداری  قابرا    یدوم

 .ردف کیمتصل به آن تعر موازی با هم و ریاز دو بردار غ

 

 های بدنی و مداری.بردارهای میدان مغناطیسی و خورشید در قاب -1شکل 

Fig. 1. Magnetic field and Sun vectors in body and orbital 

frames 

 AHRSساختار الگوریتم  1 -3 
سازی در این تحقیق، دو رویکرد متفاوت برای بازنمایی وضعیت و پیاده

 فیلتر تخمین در نظر گرفته شده است: 

های هادی که در آن  الگوریتم مبتنی بر ماتریس کسینوس •
ماتریسی   فضای  در  مستقیماً  زده   3×3وضعیت  تخمین 

 شود. می
رای چهارگانه بالگوریتم مبتنی بر کواترنیون که از پارامترهای   •

تکینگی  از  استفاده   5اجتناب  محاسبات  حجم  کاهش  و 
 کند.می

 

4 Propagation 
5 Singularity 
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 ها بر دو گام اصلی استوار است: اساس عملکرد این الگوریتم

سرعت انتگرال  :ینیبش یپ  گام • از  زاویهگیری  ای  های 

به اندازه برای  ژیروسکوپ  توسط  شده  روزرسانی  گیری 
 وضعیت در طول زمان.

برداره  :اصلاح  گام • از  و  استفاده  خورشید  غیرموازیِ  ای 

مغناطی شدهمیدان  انباشته  خطای  تصحیح  برای  و    1سی 
 تخمین بایاس ژیروسکوپ. 

 وضعیت  سینماتیک 2 -3 
مرجع    قابنسبت به    ه متصل به بدن  قابماهواره در واقع دوران    تیوضع
  یبرا  بدنه   یاه یبراساس سرعت زاو  تیوضع  رات ییاست. نرخ تغ یمدار

  ف یتعر  ر یبه صورت ز  ونیو کواترن  یهاد  ینوسیکس  س یماتر  روش هر دو  
 : شودیم

 : یهاد  ینوسیکس  سیماتر روش •

(6 ) Ċb

o
 = -[ωob

b ×]Cb
o 

ωob]در آن   که
b  است.  یاهیپادمتقارن سرعت زاو سیماتر [×

 :ونیکواترن روش •

(7 ) 
q̇ =

1

2
 Ω(ωob

b )q 

 است. یونینرخ کواترن سیماتر Ωدر آن   که
الگوریتم   نهایت،  در    AHRSدر  سینماتیکی  روابط  این  از  استفاده  با 

-ای ماهواره را با دقت بالا تعیین میساختار فیلتر کالمن، وضعیت لحظه
 کند.

 ت یوضع انتشار 3 -3 
پیشف یا  انتشار  را  رآیند  اینرسی  ناوبری  اصلی  هسته  وضعیت،  بینی 

که در آن وضعیت فعلی ماهواره با استفاده از خروجی    دهدتشکیل می 
شود. در این پژوهش، از دو  ای( بروزرسانی میها )نرخ زاویهژیروسکوپ 

ماتریس کسینوس هاد  روش یعنی  ورایج  توصیف   ی  برای  کواترنیون 
 .دینامیک چرخشی استفاده شده است

 انتشار برمبنای ماتریس کسینوس هادی 1 -3 -3 
الگوریتم ناوبردر  اینرسی،  های  نرخ    انتشاری  از  استفاده  با  وضعیت 

ωib)  گیری شده توسط ژیروسکوپ ای اندازهزاویه
b  )  این  د.  شوانجام می

Cb)  بدنه به اینرسی  قابفرآیند در قالب تغییرات زمانی ماتریس انتقال  
i  )

بدنه  قاب  ای عبارتست از نرخ دوران  . این بردار نرخ زاویهاستبیان  قالب  
  س یماتر  یمشتق زمان   گرید  یسو  ازبدنه.  قاب  اینرسی در  قاب  نسبت به  

  کرد: فیتعر ر یبصورت ز توانیرا م حد فیبا استفاده از تعر انتقال

 
1 Drift 

(8 ) Ċb

i
(t) =  lim

δt→0
(

Cb
i (t + δt) - Cb

i (t)

δt
) 

انتقال در لحظه    سیماتر  ، ینرسیا  قاببدنه نسبت به    قاببا فرض دوران  
t + δt  یاو دوران لحظه  یقبل  تیاز وضع  یبیبه صورت ترک  توان یرا م 

 : دنمو انیب

(9 ) Cb
i (t + δt) = Cb

i (t)Cb(t + δt)
b(t)

 

م  قابدوران   (،δt) کوتاه  اریبس  یزمان  یهابازه   یبرا را  با    توانی بدنه 
δθ ≈ ωibکوچک    یایبردار زوا

b
δt  دوران    سیماتر  جه،یکرد. در نت  فیتوص

 : شودی م یسیبازنو ریبه صورت ز ی خط بیبا استفاده از تقر یالحظه

(10 ) Cb
i (t + δt) = Cb

i (t)(I3×3 + [ωib
b ×]δt) 

ωib]در آن    که
b است.    یاهیپادمتقارن حاصل از بردار نرخ زاو  سیماتر  [×

  یکینماتیس  لیفرانسیمشتق، معادله د  فیرابطه در تعر  ن یا  یگذاریجا  با
 : دیآیبدست م تیوضع

(11 ) Ċb

i
 = Cb

i Ωib
b  

. شودی درجه اول حاصل م  یسیماتر  یلیفرانسید  ی خط  معادله  کی  که
با استفاده   تیوضع  سیماتر  است   مشخص  معادله  ن یا  در  که  گونه   همان

 . شودی م  یبروزرسان  وسکوپ ریشده توسط ژ  یریاندازه گ  یاه یاز نرخ زاو
با فرض ثابت بودن نرخ    و  [t, t + δt]  ی زمان  بازه  در  معادله  ن یا  حل  با

 : گرددیم انیب یینما صورتبه  ستمیپاسخ س ،2بازه  نیدر ا یاهیزاو

(12 )  Cb
i (t + δt) = Cb

i (t) exp(αib
b ×) 

αibدر آن    که
b (t) = ∫ ωib

b dt
t + δt

t
است.    یبرداربردار دوران در بازه نمونه   

و نگه داشتن جملات مرتبه اول، رابطه    ییتابع نما  یتوان  یبا بسط سر
زبه  یسازادهیپ  یبرا  تیوضع  یبروزرسان  یکاربرد استخراج   ریصورت 

 : شودیم

(13 ) Cb
i (t + δt) ≈ Cb

i (t)(I3×3 + Ωib
b δt) 

I3×3 + Ωib  سیکه ماتر یبطور 
b δt  :برابر است با 

(14 ) [

1 -ωib, z
b δt ωib, y

b δt

ωib, z
b δt 1 -ωib,x

b δt

-ωib,y
b δt ωib,x

b δt 1

] 

ωib  که 
b  و    روسکوپیژ  توسط  شده   یریگاندازه  یاه ی نرخ زاوδt  ی زمان  گام  
 . است یبردارنمونه 

 انتشار وضعیت برمبنای کواترنیون 2 -3 -3 
  ونیاز کواترن  نه،یو محاسبات به   ینگ یعدم وجود تک  رینظ  ییایمزا  لیدل  به

q = [qواحد  
1
   q

2
   q

3
   q

4
]

T  توص منظور  ماهواره   ت یوضع  فیبه 
معادله دشودی ماستفاده   تغ  لیفرانسی.  بر    ون یکواترن  یزمان   راتییحاکم 

ωibبدنه )  یاه ینسبت به نرخ زاو
bگرددیم انیب ریز صورت( به : 

2 order Hold-Zero 
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(15 ) q̇(t) = 
1

2
 Ω(ωib

b )q(t) 

Ω(ωibدر آن    که
b   فیتعر  ریز  صورتاست و به  یونینرخ کواترن  سیماتر  (

 : شودیم

(16 ) Ω(ω) = [

0 ωz
-ωy ωx

-ωz 0 ωx ωy

ωy

-ωx

-ωx

-ωy

0

-ωz

ωz

0

] 

)فرض   δt  کوتاه  یدر بازه زمان  یاه یبا فرض ثابت بودن بردار نرخ زاو
Zero-Order Hold)به صورت    یل خطیفرانسیمعادله د  نیا  قی، حل دق

 : شودی استخراج م ریز

(17 ) q(t + δt) = exp (
1

2
 Ω(ωib

b )δt) q(t) 

و با توجه به   یسیماتر  ییتابع نما  یبرا  یتوان   یبا استفاده از بسط سر
  یرابطه )فرمول بازگشت  نیپادمتقارن، فرم بسته ا  سیماتر  یهایژگیو

 :دیآیبه دست م  ری( به صورت زیبروزرسان

(18 ) 

q(t + δt  ) = 

      (cos (
δθ

2
) I4×4 + 

1

δθ
sin (

δθ

2
) Ω(ωib

b )δt) q(t) 

δθ = ωibدر آن    که
b δt  ی دوران در بازه زمان  هینشان دهنده مقدار زاو  δt 

در   نمونه  ییکاربردهااست.  نرخ  )   یبردارکه  باشد  ≫ δθبالا  1 ،)
 :رداستفاده ک ترعیسر یسازادهیپ ی برا ریمرتبه اول ز ب یاز تقر توانیم

(19 ) q(t + δt) ≈ (I4×4 +
1

2
Ω(ωib

b )δt) q(t) 

نها دل  ت،یدر  خطاها  لیبه  فرآ  یعدد  ی وجود   ،یریگانتگرال   ندیدر 
حاصل ممکن است از حالت واحد خارج شود. لذا در هر گام    ون یکواترن

  یژگیتا و  ردیگیانجام م  ریبه صورت ز  یسازنرمال  اتیعمل  ،یمحاسبات
 : ددوران صلب حفظ شو

(20 ) q
normalized

=
q

‖q‖
 

 افته یکالمن توسعه لتریف 4 

 نیبشیساختار پ دو  یحالت است که دارا گرمشاهده یکالمن نوع لتریف
  ی شدهنیبشیو پ  ی شدهریگاندازه   فیلتر مقادیر   نیکننده است. احیتصح  و

اطلاعات   نیهمچن  .کندیم  بیترک  وضعیت  نهیبه   تخمین  افتنی  یرا برا
قطع مستق  تیعدم  محاسبه  با  م  انسیکووار  میرا  این   دهد.یارائه  در 

وضعیت    بلادرنگ  یافته برای تخمین، الگوریتم فیلتر کالمن توسعهبخش
با  شود.  ماهواره و جبران خطاهای حسگر )بایاس ژیروسکوپ( ارائه می 

محاسباتی   رویکرد  دو  فضایی،  محاسبات  در  دقت  ضرورت  به  توجه 
هادی کسینوس  ماتریس  و  کواترنیون  پارامترهای  ارائه  برمبنای 

خطا   .گرددمی حالت  فیلتر  ساختار  از  روش  دو  میب 1هر  که  هره  برند 
 .کندالاتری در تخمین زوایای وضعیت فراهم میپایداری عددی ب

 
1 State Kalman Filter-Error 

 حالت تعریف بردار  1 -4 
  6بردار   کیبه صورت   روش( در هر دو  δx)   ستمیس  یبردار حالت خطا

 : شودیم فیتعر ییتا

(21 ) δx= [
δθ

δbg
] =[δθx δθy δθz δbx

δby δbz]
T
 

  اس یبا  یبردار خطا  δbgکوچک و    یاهیزاو  یبردار خطا  δθدر آن    که
 است.  روسکوپیژ

 الگوریتم فیلتر کالمن برمبنای کواترنیون  2 -4 

 ت یوضع انتشار مدل 1 -2 -4 
 δθrawبردار   ،ی هر گام زمان یبرا روسکوپ یخام ژ ی، ورودروش نیدر ا

 δt  ی شده در بازه زمان  یریگاندازه  یاه یانتگرال نرخ زاو  انگر یاست که ب

 : تاس یشامل دو مرحله اصل تیانتشار وضع ندی. فرآباشدیم

 اس یبا  یسازجبران •

خطا اثر  رو  (b̂g)  ی نیتخم  اسیبا  یابتدا    روسکوپ یژ  یریگاندازه  یبر 
است، انتگرال آن در    اسینرخ با  b̂g  نکهی. با توجه به اشودی اصلاح م
 : گرددیکسر م یاز ورود δt  یبازه زمان

(22 ) δθb = δθraw - b̂gδt 

)   نیا شده  اصلاح  ورودδθbبردار  دوران    یبرا  یاصل  ی(،  محاسبه 
 .است 2یشیافزا

 ون یکواترن  یبروزرسان •

-یساخته م  ریز  یبند( مطابق با فرمول δq)  یشیدوران افزا  ونیکواترن
 : شود

(23 ) δq = [
cos(θ 2⁄ )

nsin(θ 2⁄ )
] 

- = nدر آن    که
δθb

θ
از ضرب    دیجد  تیمحور دوران است. سپس وضع  

 :گرددیحاصل م ی ونیکواترن

(24 ) q
k+1
-  = δq⊗q

k
 

  ون یواحد بودن کواترن  تیجهت حفظ خاص  یسازعمل نرمال  ت،یدر نها
 :شودی انجام م

(25 ) q = q ‖q‖⁄  

 ت ی وضع ونیکواترن حیتصح 2 -2 -4 
را   یاهیکوچک زاو  یبردار خطا  کی  افتهیکالمن توسعه    لتریآنجا که ف  از

  شودی م  لیخطا تبد  ونیکواترن  کی خطا به    نیو سپس ا  زند یم  نیتخم
 اصلاح شود. تیوضع ون یتا کواترن

 خطا  ونی کواترن ساخت •

 باشندیمکوچک    یاهیزاو  یمولفه اول بردار حالت که همان خطا  سه
 شد:  فی تعر ریبه صورت ز (21) رابطهطبق 

2 Incremental Rotation 
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(26 ) δθ = [

δθx

δθy

δθz

] 

مرتبه اول نوشته    بیخطا به صورت تقر  ونیکوچک، کواترن  یایزوا  یبرا
 : شودیم

(27 ) q
e
≈ [

q
e0

q
ev

] =

[
 
 
 
 
 
 

1
1

2
δθx

1

2
δθy

1

2
δθz]

 
 
 
 
 
 

 

در نتیجه این عبارت در واقع نگاشت خطای برداری کوچک فیلتر کالمن 
 توسعه یافته به کواترنیون خطا است. 

 خطا  ونیکواترن  یسازنرمال •

q‖از آنجا که کواترنیون باید واحد باشد )
e
(، پس آن را نرمالایز 1 = ‖

اعمال شده خودش یک این کار تضمین می کنیم.  می کند که خطای 
 دوران معتبر باشد. 

 ت یوضع ونی کواترن بر حی تصح اعمال •

 :شودیم  بیخطا ترک  ونیبا کواترن  ی قبل  تیوضع  ونیمرحله، کواترن  نیا  در

(28 ) q+ = q-⊗q
e
 

کوچک    یخطا  کی  افتهیکالمن توسعه    لتریگفت ف  توانیخلاصه م  بطور
دوران کوچک   کیخطا به    نیو سپس ا   زندیم  نیتخمرا    δθ  محورهسه
نهاشودیم  لیتبد  یبعدسه   ون یکواترن  یآن دوران کوچک رو  تی. در 
 اصلاح شود.  تیتا وضع شودیاعمال م یقبل

 فیلتر کالمن برمبنای ماتریس کسینوس هادی  3 -4 

 ی شیافزا سی ماتر روش به  تیوضع انتشار 1 -3 -4 
Cb)   تیوضع  سیماتر  کرد،یرو  نیا  در

o   )س یبا استفاده از ماتر  مایمستق 

Cb(t + δt)) یشیدوران افزا
b(t)

با استفاده   سیماتر نی. اشودی م ی( بروزرسان 
  ینوسیو کس  ینوسیس  بیضرا  لوریو بسط ت  گزیاز فرمول چرخش رودر

 شده است: یسازادهیپ

(29 ) Cb(t + δt)
b(t)

 = I + S1[δθb×] + S2[δθb×]2 

  یاند تا از خطاشده  زدهبیتقر  ر یبه صورت ز  بیترت  به    S2  و  S1  بیضرا
 شود:  یریکوچک جلوگ یایدر زوا ی نگیتک

(30 ) S1 = 
sinθ

θ
 ≈ 1 - 

θ
2

6
 + 

θ
4

120
 

(31 ) S2 = 
1 - cosθ 

θ
2

 ≈ 
1

2
 - 

θ
2

24
 + 

θ
4

720
 

 .شودیحاصل م (9) به کمک رابطه  دیجد تیوضع سپس

 
1 Orthogonalization-Re 

 1ی بازمتعامدساز 2 -3 -4 
  ی عدد  یخطاها  لیبه دل  یهاد  نوسیکس  س یماتر  ون،یکواترن  برخلاف 

  تیاست خاص  ممکن  تیوضع  سی و تجمع خطا در مراحل انتشار، ماتر
( بودن  بدهد.    را   خود(  CCT = Iمتعامد  دست    نیا  یابیباز  یبرااز 

 :میکنیم دیتول ریرا به صورت ز E سیابتدا ماتر ت،یخاص

(32 ) E = I3×3 + [δθ×] 

-یاول بردار حالت م  پادمتقارن سه مولفه  سیماتر  [×δθ]که    یبطور
 : شودیاصلاح م ریبه صورت ز یهاد نوسیکس سی. سپس ماترباشد

(33 ) Cb
o+ = ECb

o- 

برا  در ماتر  یسطرها  یادامه،  دوم  و  داخل  س،یاول  ضرب  را    یابتدا 
 : شوندیاصلاح م ریدو سطر به صورت ز نیمحاسبه کرده و ا

(34 ) δ12 = c1⋅c2 

(35 ) c1 = c1 - 
1

2
δ12c2 

(36 ) c2 = c2 - 
1

2
δ12c1 

 :دیآیبدست م  ریسطر سوم از رابطه ز سپس

(37 ) c3 = c1×c2 

تا شرط    شوندیم  یسازبر نرم خود نرمال  میهر سه سطر با تقس  انیپا  در
 حفظ شود. سیبودن ماتر کهیمتعامد و 

   ستمیس  کینام ید یسازمدل 4 -4 
( با استفاده از بسط  kF)  ستمیس  تی انتقال وضع  سیماتر  لتر، یهر دو ف  در

 : شودی( استخراج مA) نیژاکوب سیمرتبه دوم ماتر

(38 ) Fk = I + Aδt +
1

2
A2δt

2
  ,  A= [

03×3 C(q)

03×3 03×3

] 

کواترن  سیماتر  C(q)  نجایا  در معادل  که    ونیدوران    ی وابستگاست 
 .کندی را مدل م تیبه وضع اسیبا یخطا

 مدل نویز فرآیندی  5 -4 
Q)   ندیفرآ  زینو  انسیکووار  لتر،یهر دو ف  در

k
 ی ( با در نظر گرفتن چگال

با  روسکوپ یژ  ز ینو  یفیط انتگرال   اس، یو  روش   یاذوزنقه   یریگبه 
 ریصورت زبه  ندیفرآ زیشدت نو سیماتر نی. بنابراشودیم یسازگسسته

 : شودیم فیتعر

(39 ) Q
k
 = diag(σg, σbg) 

Q  کهیبطور
k

  زیو نو  روسکوپیژ  یخطا  زیشامل نو  ییتا  6  یسیماتر  کی  
 . باشدی م روسکوپیژ اسیبا

نو  سیماتر   یعنیاست،    6×6  ی همان  سی ماتر  کی  G  ز ینگاشت 
تبد  ماًیمستق  یندیفرآ  زینو بدون  بردار    یاضاف  لیو  وارد هر دو بخش 

 . شودی ( مروسکوپیژ اسیبا یو خطا تیوضع یحالت خطا )خطا 
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  بیتقر  با  Q  یندیفرآ  زینو  انس یکووار  یسازگسسته  ت،ینها  در
 :شودی ساخته م یاذوزنقه یریگانتگرال

(40 ) Q =
1

2
(FkGQ

k
GT + GQ

k
GTFk

T)δt 

  ی در طول بازه زمان یندیفرآ ز ینو انس یکه وار دهدی رابطه نشان م نیا 
δt   محاسبه   یگام زمان  یدر ابتدا و انتها  زیاثر نو  نیب  نیانگیصورت مبه
 شدهگسسته  یندیفرآ  ز ینو  انسی کووار  انگریب  Q  گر،ی به عبارت د  .شودیم

 ینیبشیدر مرحله پ  مایاست و مستق  افتهیکالمن توسعه    لتریمدل ف  یبرا
 : شودیحالت استفاده م انسیکووار

(41 ) Pk
-  = FkPk-1Fk

T + Q 

 گیری و تصحیح مدل اندازه 6 -4 
بردارهای مشاهده شده توسط حسگر از    خورشید   هایدر هر دو فیلتر، 

(sb و )مغناطیس( سنجmbاستفاده می ) .شود 

 بردار نوآوری و ماتریس مشاهده 1 -6 -4 
( تفاوت بین مشاهده واقعی و تخمین است و به صورت  νkبردار نوآوری )
 شود: زیر تعریف می

(42 ) νk= [
so-ŝo

mo-m̂o
] 

 ( براساس ماتریسHkماتریس مشاهده  نیز  بردارهای  (  پادمتقارن  های 
 شود: بینی شده تشکیل می پیش

(43 ) Hk= [
[ŝo×] 03×3

[m̂o×] 03×3

] 

 اصلاح حالت خطا  2 -6 -4 
 ( فیلتر کالمن  بهره  از محاسبه  استخراج  Kkپس  بردار خطای حالت   ،)

 شود: می

(44 ) δx= Kkνk 

δqدر نهایت، در روش کواترنیونی، یک کواترنیون خطای کوچک ) 
e

 )
را اصلاح می  کسینوس   کند. در روش ماتریسساخته شده و وضعیت 

نیز، ماتریس اصلاحی در ماتریس وضعیت ضرب  (  (32)  )رابطه   هادی 
 گردد که شرح آن در بخش های قبل داده شده است. می

 یسازه یشب جینتا 5 

 یاره یدر مدار دا  1چمران  ماهواره    وضعیت  یسازه یشبدر این پژوهش  
سازی با  . شبیهانجام شده است  افزار متلبکیلومتر در نرم  545با ارتفاع  

اولیه   qمقادیر 
0
= {1/0 0/0 0/0 و   {0/0

ω0={15/0 0/0 0/0} deg
sec⁄    نرخ و  وضعیت  برای  ترتیب  به 

ود زمانی ماهواره با  ها در طول یک پریماهواره آغاز شده و داده ایزاویه

 
1 Line Element-Two 

زمانی   اینرسی  ممان  همچنیناند.  آوری شدهثانیه جمع  01/0گام  های 
 اند.شده در نظر گرفته Jx= Jy= Jz= 2×10- 3m4ماهواره بصورت 

چمران  مدار ماهواره  ،1یخط دو یمدار عناصرهای با توجه به داده
ای  دقیقه و سرعت زاویه  5604/90ای با پریود  بصورت یک مدار دایره  1

شده است. همچنین زاویه میل  در نظر گرفته  رادیان بر ثانیه    0011/0
با برابر  آرگومان  0765/64    مداری  و  درجه   76/310حضیض    درجه 

سازی  باشد.  می شبیه  به  آغاز  تاریخ  مربوط  در  ژولیوسی  تاریخ 
نتایج شبیه.  انجام شده است   09:00:00و زمان    2025/10/10 -طبق 

 09:48:43وارد کسوف و در ساعت    09:20:49ازی ماهواره در زمان  س
از آن خارج می شود، یعنی ماهواره حدودا یک سوم پریود مداری خود را  

با توجه به این که فیلتر کالمن مورد استفاده  در کسوف سپری می کند. 
گیری ژیروسکوپ، بردار فضای حالت براساس دینامیک وضعیت و اندازه

کند، یک ژیروسکوپ مناسب با مقدار ناپایداری بایاس  بینی میرا پیش

 1𝑒−10  2گام تصادفیو بایاس    1𝑒−5، انحراف معیارجه بر ساعتدر  2
حسگر خورشید به عنوان حسگر تعیین کننده برای    است.انتخاب شده  

انحراف  دارای دقت مناسب و مورد نیاز باشد.    بایدرسیدن به دقت مطلوب  
σm 0016/0  خورشید به ترتیب برابر با  حسگرو    سنجمعیار مغناطیس = 

σs  00349/0  و -همچنین نرخ بروزرسانی مغناطیساند.  فرض شده  =
هرتز در نظر گرفته   2/0و  5/0 نج و حسگر خورشید به ترتیب برابر باس

 شده است. 
داده ادامه  مغناطیسدر  حسگرهای  در  های  خورشید  و  قاب  سنج 

نمودار  به ترتیب  3و  2 هایشکل  در شود. مداری و بدنی نشان داده می
نسبت به    و بدنی   مداریقاب  بردار واحد میدان مغناطیسی در  های  مولفه
به سمت مرکز    zطبق تعریف قاب مداری، محور  ارائه شده است.  زمان  

بر صفحه مداری و محور    yزمین، محور   در صفحه مداری و    xعمود 
راستا با است. جهت آن به سمت جلو و هم  yو    zعمود بر محورهای  

گرد  باشد تا یک سیستم راستماهواره )بردار سرعت( میجهت حرکت  
با دوره   2های شکل  رفتار نموداررا تشکیل دهد.   آرام  نوسانات  شامل 

نشان  زیرا  است  منطقی  کاملاً  امر  این  است.  طولانی  دهنده  تناوب 
تغییرات تدریجی میدان مغناطیسی زمین در طول حرکت انتقالی ماهواره 

مدار کامل نمودارهای شکل  ااست.   در یک   3ز سوی دیگر در مورد 
نوسانات بسیار متراکمی قابل    zو    yتوان گفت در راستای محورهای  می

است.   محور  مشاهده  که چرخش حول  آنجا  می   xاز  انجام  شود،  بدنه 
Hxمولفه  

b    تحت تاثیر نوسانات سریع قرار نگرفته و رفتار آرام خود )مشابه
Hx

oه دلیل چرخش مداوم مورد دو محور دیگر باما در کند. ( را حفظ می
کند   سیگنال  و  مغناطیسی هستند  میدان  جاروب کردن  در حال  بدنه، 

توان نتیجه  بنابراین می  کنند.مداری را با فرکانس بالای دوران مدوله می 

2 Random Walk Bias 
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با یکدیگر  گرفت   از نظر سینماتیکی درست و  منطقی،  نمودارها کاملاً 
هستند.   دستگاهانجام   سازیشبیههمچنین  سازگار  تبدیل  های شده، 

سنسور   خروجی  بر  ماهواره  دورانی  دینامیک  اثرات  و  مختصات 
 .دهدرا با دقت بسیار بالایی نشان می سنجمغناطیس

 
 بردار واحد میدان مغناطیسی در قاب مداری.  -2شکل 

Fig. 2. Unit magnetic field vector in orbit frame.  

 
 بردار واحد میدان مغناطیسی در قاب بدنی. -3شکل 

Fig. 3. Unit magnetic field vector in body frame.  

بردار واحد خورشید    هایبه ترتیب نمودار مولفه  5و    4های  شکل
Syمولفه  دهند.  را نشان میدر قاب مداری و بدنی نسبت به زمان  

o   در
مدار )حدود    4شکل   با    5400در طول یک  برابر  و  ثابت  تقریبا  ثانیه( 

  مداری عمود بر صفحه مدار است.    yاست. از نظر فیزیکی، محور    66/0
بردار خورشید و  ز آنجا که فاصله خورشید بسیار زیاد است، زاویه بین  ا

کند، بنابراین ثابت  صفحه مدار در طول یک چرخش مداری تغییر نمی
Sx دو مؤلفهت. ماندن این مؤلفه کاملاً درست اس

o   وSz
o    دارای نوسانات

از   ناشی  که  هستند  مداری  دوره  با  برابر  تناوب  دوره  با  آرام  سینوسی 
ه خورشید در  چرخش ماهواره به دور زمین و تغییر زاویه دید آن نسبت ب

Sxدر مورد مولفه ت.  صفحه مداری اس
𝑏    توان گفت چون  می  5در شکل

خود در حال چرخش است، این محور تحت    xماهواره دقیقا حول محور  
Sxگیرد. به همین دلیل، نمودار  تاثیر دوران سریع قرار نمی

𝑏   دقیقا مشابه
Sxهمان نمودار  

o    .دو مؤلفهدر قاب مداری است Sy
𝑏    وS𝑧

𝑏    با سرعت در
بنابراین،  حال چرخش می های بردار خورشید را  مولفهحسگرها،  باشند. 

 خوانند. به صورت یک سیگنال با فرکانس بالا می

 
 بردار واحد خورشید در قاب مداری. -4شکل 

Fig. 4. Unit Sun vector in orbit frame.  

 

 بردار واحد خورشید در قاب بدنی. -5شکل 

Fig. 5. Unit Sun vector in body frame. 

مرجع    6شکل   به  نسبت  را  ماهواره  واقعیاندازه  وضعیت    گیری 
دهد. همانطور سازی نشان میچین( در پایان شبیه)دستگاه مختصات خط
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  که مشخص است تخمین وضعیت ماهواره با دقت بالا انجام شده است 
 .  باشدو وضعیت تخمینی بر روی وضعیت واقعی منطبق می

 
 .سازیبعدی ماهواره نسبت به مرجع در پایان شبیهوضعیت سه -6شکل 

Fig. 6. The 3D attitude of the satellite relative to the reference 

at the end of the simulation. 

 

-در حالت کسوف با ژیروسکوپ و مغناطیس  خطای تخمین زوایای اویلر  -7شکل  

 . نج س

Fig. 7. Error in estimating Euler angles in eclipse mode with 

gyroscope and magnetometer only. 

به ترتیب خطای تخمین زوایای اویلر و تخمین    8و    7های  شکل
ژیروسکوپ از    ها بایاس  کسوف  حالت  در  ماهواره  که  شرایطی  در 

سنج و ژیروسکوپ برای تخمین وضعیت استفاده می کند را  مغناطیس
از ثانیه   7دهد. همانطور که در شکل  نشان می نشان داده شده است 

ماهواره وارد کسوف شده است. در این حالت به دلیل از   2922تا    1249
به وضعیت  تخمین  خورشید  حسگر  افتادن  حسگر   کار  دو  کمک 

شکل  این  گونه که در    همان  شود.سنج و ژیروسکوپ انجام می مغناطیس
است،    درجه   25/0حدود    تیوضع  نیتخم  یخطاحداکثر  مشخص 

مامور  دباشیم به  توجه  با  استفاده ماهواره    ت یکه  مورد  حسگرهای  و 
 مطلوب است. 

چین مشکی  با خط 1شکل محور دوران ماهواره چمران  ن دودر ای
اهواره با منشان داده شده است. همانطور که قبلا بیان شد این  رنگ  

کند و دوران  دوران می  xدرجه بر ثانیه حول محور    15ای  سرعت زاویه
 باشد. حول محورهای دیگر صفر می

 
 . سنج سیمغناط   و  روسکوپ یژ  با  کسوف  حالت  در  تخمین بایاس ژیروسکوپ  -8شکل  

Fig. 8. Estimating gyroscope biases in eclipse mode with 

gyroscope and magnetometer only. 

 

 . در حالت کسوف با ژیروسکوپ خطای تخمین زوایای اویلر -9شکل 

Fig. 9. Error in estimating Euler angles in eclipse mode with 

gyroscope only. 
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به ترتیب خطای تخمین زوایای اویلر و تخمین    10و  9های شکل
از  بایاس ژیروسکوپ تنها  ها در شرایطی که ماهواره در حالت کسوف 

 دهد.کند را نشان میژیروسکوپ برای تخمین وضعیت استفاده می
سنج  شود با ورود ماهواره به کسوف مغناطیسفرض می   9  در شکل

از کار می افتد. همانطور که مشاهده  نیز دچار نقص یا اختلال شده و 
  ش یافزا  تیوضع  نیتخم  یخطابا گذشت زمان    شود در این شرایطمی

همان گونه که در    .  شود  اصلاح   مناسب   مرجع   کی  توسط   دیبا  و  افتهی
از   تخمین وضعیت پس  است، خطای  ثانیه، در    1673شکل مشخص 

باشد که با توجه به ماموریت ماهواره و حسگرهای  درجه می  5/1حدود  
شایان ذکر است که این مقدار خطا برای   مورد استفاده مطلوب است.

درجه بر ثانیه حول   15ای ( است که ماهواره با سرعت زاویهxمحوری )
سرعت  میآن   که  دیگر  محور  دو  برای  که  است  درحالی  این  چرخد. 

 ای صفر دارند این خطا به مراتب کمتر است. زاویه

 
 . در حالت کسوف با ژیروسکوپ روسکوپیژ اسیبا نیتخم  -10شکل 

Fig. 10. Estimating gyroscope biases in eclipse mode with 

gyroscope only. 

به ترتیب خطای تخمین زوایای اویلر و تخمین   12و    11های  شکل
ثانیه  بایاس ژیروسکوپ از  ماهواره   4500تا    2500ها در شرایطی که 

دهد و تخمین وضعیت به کمک حسگر سنج را از دست میمغناطیس
گونه که در  دهد. همانشود را نشان میانجام می  خورشید و ژیروسکوپ

 5/0شکل مشخص است، خطای تخمین وضعیت در این حالت در حدود  
 باشد که با توجه به ماموریت ماهواره قابل قبول است. درجه می

  یمبتن  افتهیکالمن توسعه  لتریعملکرد ف  سهیمقا  14و    13  یهاشکل  در
در زمان کسوف ارائه شده است.    ونیو کواترن  یهاد  نوسیکس  سیبر ماتر

و   ستین دیبردار خورش یریگقادر به اندازه دیحالت حسگر خورش نیدر ا
مغناط  روسکوپیاز ژ در   تیوضع  نیبه منظور تخم  سنجسیو  ماهواره 

 
1 Overshoot 

م  لتریف استفاده  اشودیکالمن  برا  ن ی. در  بررس  سهیمقا  ی نمودارها    ی و 
شده است. با توجه    یینمابزرگ  ،یسازه یشب  یی ابتدا  هیچند ثان  تر،قیدق

ف دو  هر  عملکرد  نمودارها،  تفاوت    کینزد  لتریبه  تنها  اما  بوده  به هم 
انجام    نیکه تخم  یاست، بطور  یسازهیشب  هیدر لحظات اول  هاآن  یاصل

ف توسط  مبتن  لتریشده  کواترن  یکالمن  و    یداریپا  یدارا  ون،یبر  بهتر 
گفت در    توان یم  14با توجه به شکل    نیهمچناست.    ترع یسر  ییهمگرا

 ن یدر تخم یهاد  نوسیکس  سیبر ماتر  یکالمن مبتن  لتریف  هیلحظات اول
  ی زیچ  نیکه چن  یشده است، در حال  1دچار فراجهش  روسکوپیژ  اسیبا

 .شودیمشاهده نم ون یبر کواترن یکالمن مبتن لتریدر ف

 
 .با ژیروسکوپ و حسگر خورشید زوایای اویلرخطای تخمین  -11شکل 

Fig. 11. Error in estimating Euler angles with gyroscope and 

Sun sensor only. 

 
 . با ژیروسکوپ و حسگرخورشیدتخمین بایاس ژیروسکوپ  -12شکل 

Fig. 12. Estimating gyroscope biases with gyroscope and Sun 

sensor only. 
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اویلر  -13شکل   در حالت کسوف با ژیروسکوپ و    مقایسه خطای تخمین زوایای 

 . سنج مغناطیس

Fig. 13. Comparison of the error in estimating Euler angles in 

eclipse mode with gyroscope and magnetometer only. 

 
ژیروسکوپ  -14شکل   بایاس  تخمین    و  روسکوپیژ  با  کسوف  حالت  در  مقایسه 

 . سنج سیمغناط

Fig. 14. Comparison of gyroscope biases estimation in eclipse 

mode with gyroscope and magnetometer only. 

ف  سهیمقا  16و    15  یهاشکل  در مبنا  لتریعملکرد  بر   ی کالمن 
در زمان کسوف ارائه شده است.    ون یو کواترن  یهاد  نوسیکس  سیماتر
قادر به    بیبه ترت  سنجسیو حسگر مغناط  دیحسگر خورشن حالت  یا  در

و تنها    ستندین  نیزم  یسیمغناط  دانیو بردار م  دیبردار خورش  یریگاندازه
ژ ف  تیوضع  نیتخم  یبرا  روسکوپیاز  در  استفاده   لتریماهواره  کالمن 

اشودیم در  برا  نی.  بررس  سهی مقا  ینمودارها  ثان  تر،قیدق  یو    ه یچند 
 شده است.  یینمابزرگ  ،یسازه یشب ییابتدا

 کینزد  لتریعملکرد هر دو ف  شود،یکه در نمودارها مشاهده م  همانطور
است،    یسازهیشب  هیدر لحظات اول  ها آن  یبه هم بوده اما تنها تفاوت اصل

  ون، یبر کواترن  یکالمن مبتن  لتریانجام شده توسط ف  نیکه تخم  یبطور
با توجه به شکل    نیاست. همچن  ترعیسر  ییبهتر و همگرا  یداریپا  یدارا
اول  توان یم  16 لحظات  در  مبتن  لتریف  ه یگفت  ماتر  یکالمن    سیبر 
دچار فراجهش شده است،    روسکوپیژ  اسی با  نیتخم  در  یهاد   نوسیکس

مشاهده   ونیبر کواترن  یکالمن مبتن  لتریدر ف  یزیچ  نیکه چن  یدر حال
 . شودینم

 
 . در حالت کسوف با ژیروسکوپ زوایای اویلرمقایسه خطای تخمین  -15شکل 

Fig. 15. Comparison of the error in estimating Euler angles in 

eclipse mode with gyroscope only. 

 
 . در حالت کسوف با ژیروسکوپ مقایسه تخمین بایاس ژیروسکوپ -16شکل 

Fig. 16. Comparison of gyroscope biases estimation in eclipse 

mode with gyroscope only. 

ف  سهیمقا  18و    17  یهاشکل  در مبنا  لتریعملکرد  بر   ی کالمن 
کواترن  یهاد   نوسیکس  سیماتر ا  ونیو  در  است.  شده  حالت   نیارائه 

  نیزم  یسیمغناط  دانیبردار م  یری گقادر به اندازه  سنجسیحسگر مغناط
ماهواره   تیوضع  نیتخم یبرا  دیو حسگر خورش  روسکوپیو از ژ  ستین
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دو نمودار عملکرد هر دو    نی. با توجه به اشودیکالمن استفاده م  لتریدر ف
تفاوت اصل  کینزد  لتریف اما تنها  بوده  اول  هاآن  یبه هم    هیدر لحظات 

بطور  یسازهیشب تخم  یاست،  ف  نیکه  توسط  شده    کالمن   لتریانجام 
 است.  ترعیسر  ییبهتر و همگرا یداریپا یدارا ون، ی بر کواترن یمبتن

 
 . سنج در نبود مغناطیس مقایسه خطای تخمین زوایای اویلر -17شکل 

Fig. 17. Comparison of the error in estimating Euler angles in 

the absence of magnetometer. 

 

 . سنج در نبود مغناطیس مقایسه تخمین بایاس ژیروسکوپ -18شکل 

Fig. 18. Comparison of gyroscope biases estimates in the 

absence of magnetometer. 

 گیرینتیجه 6 

  ق یتلف  با   1چمران    ماهواره  ی برا  تیوضع  نیتخم  تمیالگوردر این مقاله  
 لتریف  از   استفاده  با  روسکوپیژ  و  سنجس یمغناط  د،یخورش  یحسگرها

  براساس   ندیفرا  مدل  آن   در   که  شد   یساز  ادهیپ  افتهی  توسعه   کالمن

-شیپ  را  حالت  یفضا  بردار   ، روسکوپیژ  یریگاندازه  و  تیوضع  کینامید
  سنج،سیمغناط  و  دیخورش  حسگر  یریگاندازه  براساس  سپس  و  ینیب

به   دن یرس ی برا د ی. حسگر خورشکندی م ی را بروز رسان ی نیب  شیمقدار پ
  زین  روسکوپیژحال دقت    نیدر ع  یکننده است ول  نییدقت مطلوب تع

  دیخورش یحسگرها ییکارا کاهش به منجرکه  اختلالات بر   غلبه یبرا
مهم    اریحسگرها بس  نیا  نییپا  باند  یپهنا  پوشش  زین  و  سنجسیمغناط  و

شب م  های ساز  ه یاست.  ترک  دهدینشان    ی شنهاد یپ  یحسگرها  بیکه 
ماهواره در مدار    ک ی  یبرا  تیوضع  نییسامانه تع  ییالزامات کارا  تواند یم
از دقت و    ازیبر اساس ن  حسگرها  نکهیرا پوشش دهد منوط به ا  نییپا

بطور مثال در زمان از دست رفتن دو حسگر   لازم برخوردار باشند.  ییکارا
سنج، ژیروسکوپ با مشخصات بیان شده در بخش  خورشید و مغناطیس

درجه بر ساعت تخمین بزند.    5/3تواند وضعیت را با دقتی در حدود  می  6
 ماهواره  در   خصوص  به  است،   نییپا  دیخورش  حسگر  ندبا  یپهنا  چون

 ن ییباند پا یاز پهنا یناش ریتاخ است، ادیز یتیوضع راتییتغ که چرخان
 کاهش  ی. براشودیم  رخشچخطا در محور    شیحسگر منجر به افزا  نیا

شود    یسازجبران   دیحسگر خورش  یریگموجود در اندازه  ریتاخ  دیباخطا  
 . است  شده  گرفته نظر  در پژوهش نیا یآت یکارها یکه برا
  ش یماهواره با دو نما  تیوضع  نیمقاله، تخم  نیدر ا  گر،ید  یسو  از

  ی هاد  یهانوس یکس  سیماتر  شینما  ی عنی  یدوران   تیوضع  ی متفاوت برا
  یشده است. هر دو روش از ساختار کل  یسازادهیپ  ی ونیکواترن  شیو نما

 ت،یو شامل مراحل انتشار وضع  کنندی استفاده م  افتهیکالمن توسعه   لتریف
حال،   نیحالت هستند. با ا  حیو تصح  یریگمدل اندازه  انس،یانتشار کووار

نما نوع  در  ا  تیوضع  شیتفاوت  پا  ییهاتفاوت  جادیباعث    ی داریدر 
 در.  شودیدوران م  یهندس  ودیو نحوه حفظ ق  یمحاسبات  نهیهز  ،یعدد

 . شوندیم سهیبا هم مقا  کردیدو رو نیا یسازهیحاصل از شب جیادامه نتا

 یعدد یداریپا 1 -6 
داده    شینما  یابا بردار چهارمولفه  یدوران  تیوضع  ون،یدر روش کواترن

  لتریاست. در ف ونیواحد بودن کواترن ش،ینما نیدر ا یاصل دی. قشودیم
پس از اعمال    نیپس از فاز انتشار و همچن  ون،یبر کواترن  یکالمن مبتن

 شودی باعث م  یسازنرمال  نی. اشودی م  یسازنرمال  ون یکواترن  ح،یتصح
ناش  یخطاها انتگرال   یاز گرد کردن عدد  یکوچک  در طول    یریگو 

کواترن خروج  باعث  فضا  ونیزمان  معتبر  یاز  نظر    .نشوند  ،دوران  از 
اسکالر    دیق  کیفقط    را یدارد؛ ز  یمهم  تیمز  ی ونیکواترن  شینما  ،یعدد

اگر در اثر    نی. بنابراشودی ساده انجام م  یسازدارد و حفظ آن با نرمال
 ( 20)کمک رابطه    هب   رد،یفاصله بگ  کیاز    ‖q‖مقدار    یمحاسبات عدد
فضا به  م  یهاون یکواترن  یدوباره  بازگردانده  مرحله   .شودی واحد  در 

خطا  زین  حیتصح ف  شدهزدهنیتخم  تیوضع  یبردار  کالمن    لتریتوسط 
  تیوضع ون یبر کواترن تیدر نها و  لیخطا تبد ون یبه کواترن  افتهیتوسعه 
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 ک یصورت  به  تیوضع  حیتصح  شودیساختار باعث م  نی. اشودیاعمال م
ها. از  مؤلفه   میصورت جمع مستقدوران کوچک معتبر انجام شود، نه به

مانند   ییهاشیاز نما دارتریپا یاز نظر عدد یون یجهت، روش کواترن نیا
 . تتر اسمناسب ییفضا یکاربردها یاست و برا لریاو یایزوا

دوران    س یبا ماتر  ی دوران  تی، وضعیهاد  نوسیکس  س یماتر در روش
Cb

o ∈ ℝ3×3  ی دو شرط اساس  دیبا  سیماتر  نی. اشودی داده م  شینما  
 :درا ارضا کن ریز

Cb
oCo

b=I3×3       و        det(Cb
o) = 1 

و متعامد باشند. اما در    کهی  یبردارها  دیآن با  یهاستون  ایسطرها    یعنی
  ی هامرحله انتشار و ضرب  یریگدر اثر انتگرال  ژهیوبه   ،یمحاسبات عدد

 نقض شوند.  جیتدربه  طیشرا  نیممکن است ا ،یمتوال یسیماتر

شب  لیدل  نیهم  به تصح  یسازهیدر  مرحله  از   ند یفرآ  ح،یپس 
  (34)طبق روابط    سیاترم  ی. اگر سطرهاشودی انجام م  یبازمتعامدساز

 نیشود، ا  یسازنرمال  دیهر سطر جد  تیو در نها   یمتعامدساز  (37)تا  
م باعث  فضا یهاد  نوسی کس سیماتر  شودی روند  به    ی دوباره 

معتبر  یهاسیماتر بنابرا  ک ینزد  ، دوران  روش    ن، یشود.  برخلاف 
است، در   یاچهارمولفهبردار    کی  یسازنرمال  ازمندیکه فقط ن  ونیکواترن
  یبودن محورها  کهی  هم تعامد و هم  دیبا یهاد  نوسیکس  سیماتر روش

 . دمختصات حفظ شو

 دو روش  یساختار  سهیمقا 2 -6 
  شیرا نما  تیبا چهار مؤلفه وضع  ون یروش کواترن  ،یساختار  دگاهید  از
  سنویکس  سیماترواحد بودن دارد. در مقابل،    دیق  کیاما تنها    دهد،یم

حفظ    دیرا با  یشتریب  ود یو ق  دهدیم   شیرا نما  تیمؤلفه وضع  9با    یهاد
  ر یتفس  ی و هندس  ی کیزینظر ف  از  یهاد  سنویکس  سیماترکند. اگرچه  

دوران در    سیماتر  رایتر است؛ زحساس  یدارد، اما از نظر عدد  یمیمستق
   متعامد بودن خارج شود. تیطول زمان ممکن است از خاص

کواترن  در وضع  ون،یروش  بودن  معتبر  ساده  تیشرط  رابطه    با 
qTq = 1  ماتر  شود،یم  کنترل  دیبا  یهاد  نوسیکس  سی اما در روش 
Cb  یسیرابطه ماتر

oCo
b = I3×3  در   دیحفظ ق  نهیرو، هز  نیحفظ شود. از ا

 است.   ونیاز کواترن شتریب یهاد نوسیکس سیماتر

 کالمن لتریعملکرد در ساختار ف سهیمقا 3 -6 
بردار حالت خطا  در رابطه    لتریف  یهر دو روش،  شامل دو    (21)طبق 

  یاه یزاو  یخطا  بردار  بیبه ترت  کیاست که هر    δbg  و  δθ  یبخش اصل
 یتفاوت اصل  نیبنابرا  . باشندیم  روسکوپیژ  اسیبا  یکوچک و بردار خطا

  ست،ین افتهیکالمن توسعه    لتریف یدر ساختار بردار خطا   کردیرودو    نیا
طبق    ونی. در روش کواترنتاس  تی وضع  حیبلکه در نحوه اعمال تصح

ماتر  (27)رابطه   روش  در  رابطه    یهاد  نوسیکس  سیو   (33)طبق 
خطا   تیوضع  حیتصح از  استفاده  دوران  یبا  م  ی کوچک  .  شودی انجام 

  ون یخطا را در قالب کواترن نیا یون یاست که روش کواترن نیتفاوت در ا
م اعمال  حال  کند،ی خطا  ماتر  یدر  روش  از    یهاد  نوسیکس  س یکه 

 .کندی دوران کوچک استفاده م سیماتر
بدست آمده   یروابط استخراج شده و نمودارها  یبر مبنا  تینها  در

 یخطا  و ساختار  لتریگرفت که هر دو روش از نظر مدل ف  جهینت  توانیم
توسعه    لتریف نما افتهیکالمن  نظر  از  اما  و    تیوضع  شیمشابه هستند، 
تعداد مؤلفه کمتر،   لیبه دل  ونیتفاوت دارند. روش کواترن  یعدد  یداریپا

ساده، از نظر    یسازنرمال  کیبه تنها    از یو ن  یلریاو  یهای نگیحذف تک
است. در مقابل،    ترماهواره مناسب   ت یوضع  نیتخم  یو برا  دارتریپا  یعدد

دارد،    یترواضح  یهندس  ریاگرچه تفس  یهاد  نوسیکس  سیماتر روش
 . تمداوم اس  یبازمتعامدساز  ازمندی ن  ، دوران معتبر  تیحفظ خاص  یاما برا
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