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Abstract 
In an operational satellite, the attitude determination (AD) and control system (ADCS) 

tasks include attitude determination, stabilization, and pointing against internal and 

external disturbance moments. These tasks use several sensors, actuators, and some 

pertinent AD algorithms. In this sense, the magnetometer (MAG) sensor is among the 

most common sensors used for attitude estimation that can be utilized in association 

with reaction wheels (RWs) as a reliable and efficient actuation mechanism for a three-

axis attitude control satellite. Unfortunately, RWs generate magnetic field disturbances 

during operation as ADCS commanded, adversely interacting ADCS commanded, 

adversely interacting with the magnetometers. The latter will inevitably cause MAG 

errors that affect the accuracy of the satellite AD process. Most effective AD 

algorithms utilize the noise-polluted sensor output for attitude estimation via filtering. 

The present research attends to the magnetic disturbance of RWs, which is beyond the 

range of the MAGs noisy output range, to show the disturbance's effect on the AD 

process and its enhancement for satellites equipped with MAG sensors. According to 

the results of this study, the disturbance resulting from the interference of the 

distributed magnetic field, which is due to the operation of the RWs, significantly 

degrades AD accuracy. 
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 چکیده
ماهواره را با وجود  یروو نشانه یدارسازی، پایتوضع نییتع یوظیفه ،سامانه تعیین و کنترل وضعیت

 یتوسط تعداد یاتیماهواره عمل کیامور در  نیاست که اا دار یرجو خا یداخل یاغتشاش یگشتاورها

 ،یکاربرد هایویژگیبا توجه به حسگر مغناطیس . ردیگیمرتبط صورت م یهاتمیحسگر، عملگر و الگور

مطمئن و  یعملگر زینالعملی چرخ عکسو  تیوضع نییتع یمورد استفاده برا یحسگرها نتری جزو متداول

العملی که از چرخ عکس. اغتشاشات عملگر استها ماهوارهسه محوره  تیکنترل وضع ندیمد در فرآآکار

آن کارکرد حسگر  یسیمغناطالکترواثر  ،یاجرا دستورات کنترل نیحجنس میدان مغناطیسی است، در 

شود. در میماهواره دچار اختلال  تیوضع نییتع ندیفرآ داده و در نتیجه قرار ریرا تحت تاث سیمغناط

 آغشته به نویز حسگرها، یماهواره با استفاده از خروج یدوران تیبردار وضع های تعیین وضعیت،یتمالگور

 تی، وضعهای نویزی حسگرهادادهکه بتوانند از  یی هستندلترهایشامل ف هاالگوریتمو  شودیزده م نیتخم

تشر شده با حسگر این پژوهش، با هدف مشخص کردن اثر تداخل میدان مغناطیسی من بزنند. نیرا تخم

های ارتفاع پایین در فرآیند تعیین وضعیت ماهواره هستندسنج که خارج از محدوده نویز حسگر مغناطیس

 مغناطیسی میدان تداخل از حاصل اغتشاش توجه به نتایج ارائه شده در این پژوهش، . باگرفته استانجام 

تعیین وضعیت ماهواره را دچار اختلال کرده  است، فرآیند العملیعکس چرخ کارکرد اثر در که شده منتشر

 شود.و به طور چشمگیری باعث کاهش دقت آن می
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1 

 مقدمه -1

ها ( در ماهوارهADCSزیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت )     

روی را با وجود پس از تعیین وضعیت، وظیفه پایدارسازی و نشانه

 . این زیرسیستمو خارجی به عهده دارد گشتاورهای داخلی

های و عملگر [3] [2] [1] هادارای حسگر باتوجه به ماموریت

حسگر . جهت تعیین و کنترل وضعیت ماهواره است متناسب

های تناوب مغناطیس با توجه به امکان استفاده در تمام زمان

 1های ارتفاع پایین زمینای در ماهوارهمداری دارای اهمیت ویژه

در مدهای مختلف است. همچنین این حسگر قابلیت استفاده 

عملکردی زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت ماهواره شامل 

. از طرفی را داراست 4و انتقال مداری 3روی، نشانه2زداییچرخش

به دلیل توانایی در تولید دقیق گشتاور  [4] العملیچرخ عکس

کنترلی و قابلیت اطمینان بالا برای کنترل وضعیت سه محوره 

 .ه استدارای کاربردهای گسترد

العملی در ماهواره یکی از منابع اصلی اغتشاش به چرخ عکس     

رود، این اغتشاش از دو منظر قابل بررسی است. نخست، شمار می

العملی از جنس نیرو و گشتاورهای محوری اغتشاش چرخ عکس

و این اختلال از نویز متداول  [5] [6] [7] و شعاعی است

ه به ماهیت دورانی چرخ به توجبا دوم  .استحسگرها جدا 

و دیسک(،اثر  العملی)وجود یک موتور الکتریکیعکس

آن باعث ایجاد اختلال در کارکرد  [8] [9] مغناطیسیالکترو

سنج( که اثرپذیر از تاثیرات هایی )از جمله حسگر مغناطیسالمان

 . شودالکترومغناطیسی است، می

اده از در این پژوهش، فرآیند تخمین وضعیت با استف     

های حسگرهای جایروسکوپ، خورشید و مغناطیس در مد داده

شده انجام  LEOروی به سمت زمین برای یک ماهواره نشانه

های سخت افزار در . با توجه به تجربیات عملی در آزموناست

العملی و انتشار که کارکرد چرخ عکس شودمیحلقه، مشاهده 

و فرآیند  غناطیسمیدان مغناطیسی توسط آن، عملکرد حسگر م

کند. در تخمین تعیین وضعیت ماهواره را دچار اختلال می

وضعیت مبتنی بر فیلترینگ، سنسورها بصورت ریاضی مدلسازی 

ها شوند و فیلترها جهت تخمین وضعیت از ویژگی این مدلمی

                                                 
1 LEO 

2 Detumbling  
3 Pointing 

4 Orbit transfer 

کنند. اما در واقعیت و در حین کارکرد چرخ استفاده می

توانند های تولید شده میلالالعملی نویز سنسورها و اختعکس

های مدلسازی ریاضی باشد و این موضوع بسیار متفاوت از ویژگی

 شود.موجب اختلال در عملکرد فیلترهای تعیین وضعیت 

سازگاری  تااست العملی نیاز بهبود کارایی چرخ عکس جهت     

به نحو مقتضی مد نظر قرار گیرد. ( EMCالکترومغناطیسی )

( در EMIانتشار الکترومغناطیس )همچنین کنترل 

. اثر استهای یک وسیله فضایی بسیار مهم زیرسیستم

توان از آن به عنوان العملی که میالکترومغناطیس چرخ عکس

در نتیجه وجود قطب داخل  ،اغتشاش میدان مغناطیسی یاد کرد

موتور، مغناطیسی شدن چرخ دوار که ناشی از جنس فولادی آن 

پیچ داخل حامل جریان که داخل جود سیماست و در نهایت و

. توصیف اثر خواهد بود العملی استموتور الکتریکی چرخ عکس

های فضایی العملی، درماموریتالکترومغناطیسی چرخ عکس

 .[8]است  و اساسی بسیار مهم

العملی که شامل مدل الکترومکانیکی غیرخطی چرخ عکس     

مرکز موتور جریان  اثرات جایروسکوپی و دینامیک گریز از

مدل توسعه داده در . است( BLDCبدون جاروبک ) مستقیم

توسط آقایان آقالاری و همکارانش برای چرخ  حاضر پژوهش

گر مدل غیرخطی الکترومکانیکی کوپل العملی، توصیفعکس

 .[9] استشده با رفتار دینامیکی 

ن  گیری میدان مغناطیسی کره زمیبا توجه به اهمیت اندازه     

ماموریت  های فیزیک فضا،درک انواع پدیده در

CASSIOPE/Swarm-Echo گیری میدان مغناطیسی اندازه

 چرخاست.  کره زمین با استفاده از ماهواره تعریف شده

 ماهواره وضعیت کنترل سیستم عملگر عنوان به العملیعکس

. در این پژوهش تداخلات است اغتشاش غالب اصلی منابع از یکی

العملی با استفاده از روش سی ناشی از چرخ عکسمغناطی

وظیفه انجام که سنج مغناطیسهای سنسور هپیشنهاد شده از داد

 شود، ابتدا شناسایی و سپس حذف میاین ماموریت را دارد

[10]. 

های عاری از میدان مغناطیسی در ماموریت علمی چرخ     

و قابل توجه  ها به یک جز و الزام مهمتعریف شده برای ماهواره

ها و نتایج ای از تلاشخلاصه مطالعه حاضرتبدیل شده است. در 

العملی عاری از میدان های مختلف در ساخت چرخ عکسپژوهش

های کاهش اثر مغناطیسی آن در یک مغناطیسی ارائه و تکنیک

 .[11] اده سازی شده استیپ EQMچرخ با عنوان 
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ک روش تعیین به عنوان ی TRIADتجمیع الگوریتم      

وضعیت استایتک و فیلتر کالمن گسترش یافته ضربی 

(MEKF جهت بهبود دقت و افزایش انعطاف پذیری سیستم )

ترکیب ، در پژوهش دیگر .[1] در این پژوهش ارائه شده است

( برای UKF) unscentedو فیلتر کالمن  TRIADروش 

های کوچک ارائه شده است. حاصل تخمین وضعیت ماهواره

یب این دو روش، امکان تخمین وضعیت با دقت بالا و کالیبره ترک

 .[3] کندرا ایجاد میسنج کردن سنسور مغناطیس

های بتدای امر، پژوهشباتوجه به مطالب ارائه شده در ا     

العملی انجام مختلفی بر روی اثر الکترومغناطیسی چرخ عکس

در  فزاراهای تجمیعی و سخت و از طرفی در تست شده است

های تجمیعی حلقه زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت و تست

سنج العملی و سنسور مغناطیسماهواره، اثر تداخلی چرخ عکس

های انجام شده برای کاهش این تداخلات، با وجود تمام تلاش

تصمیمی اتخاذ . در نهایت در این پژوهش استاجتناب ناپذیر 

در را  العملیرخ عکساثر الکترومغناطیسی چ تا در گام اول شد

سنج هایی که از سنسور مغناطیسفرآیند تعیین وضعیت ماهواره

اثر آن در این فرآیند  را شناسایی و سپس کننداستفاده می

که اهمیت این پژوهش را بیان  شود ارائه تایج آن نمشخص و 

ای است تا یک الگوریتم تعیین این پژوهش مقدمه کند.می

مقابل اثر الکترومغناطیسی چرخ بر  وضعیت تطبیقی جدید در

 توسعه داده شود.  MEKFپایه روش 

برای بررسی اثر اغتشاشی چرخ عکس  مطالعهبنابراین در این      

العملی در فرآیند تخمین وضعیت، ابتدا، دینامیک انتقالی و 

دورانی ماهواره، نحوه مدلسازی میدان مغناطیسی زمین و 

شود. در فصل خورشید بیان می همچنین مدلسازی بردار موقعیت

مبتنی بر  ADCSسوم، فرآیند تعیین وضعیت در زیرسیستم 

شود. در فصل چهارم، الگوریتم کنترلی برای فیلترینگ بیان می

کنترل وضعیت ماهواره ارائه شده و در فصل پنجم، بعد از ارائه 

شوند. در انتها، سازی، نتایج ارائه میپارامترهای مهم در شبیه

 گیری از پژوهش انجام شده آورده شده است.بندی و نتیجهجمع

سنسورهای  سازیدورانی و مدل ،انتقالیدینامیک  -2

 تعیین وضعیت

 های مرجع و دستگاه م تصاتقاب -1-2

در جهت اعتدال  xدر قاب مرجع اینرسی، بردار پایه راستای      

 z. محور دوران کره زمین جهت بردار پایه شودمیبهاری تنظیم 

نیز با قانون درست راست تکمیل  yکند و راستای مشخص می را

 .[12] شودمی

، در مرکز زمین و امتداد بردار 5مرکز قاب مرجع زمین ثابت     

کند. محور دوران را نقطه گرینویچ مشخص می xپایه در راستای 

را مشخص کرده و با توجه به  zکره زمین نیز جهت بردار پایه 

 شودمشخص می yدار پایه در راستای قانون دست راست، بر

[12]. 

( با توجه به 6قاب مرجع مداری )قائم محلی/افق محلی     

شود. بردار روی ماهواره به سمت زمین تعریف میماموریت نشانه

به سمت مرکز کره زمین از ماهواره، بردار پایه در  zپایه راستای 

پایه در در خلاف جهت عمود صفحه مداری و بردار  yراستای 

 .[13] شودبا قانون دست راست تعیین می  xراستای 

در جهت بردار  zدر قاب بدنی ماهواره، بردار پایه در راستای      

در قاب مرجع مداری است. به همین ترتیب،  zپایه راستای 

با توجه به بردارهای پایه قاب  xو  yبردارهای پایه در راستاهای 

 .شوندمرجع مداری تعریف می

 دینامیک مداری -2-2

دینامیک مداری )انتقالی( ماهواره به حرکت ماهواره تحت      

ها تحت تاثیر اثرات جاذبه اجرام آسمانی اشاره دارد. ماهواره

کنند. نیروی جاذبه کره زمین شروع به حرکت دور کره زمین می

گرد وارد های زمینترین نیروهای اغتشاشی که بر ماهوارهاز مهم

از پخ بودن کره زمین است. به دلیل کره کامل  شود ناشیمی

نبودن و همچنین ناهمگنی در توزیع جرمی کره زمین، 

های اغتشاشی بر جسم در حال حرکت دور کره زمین وارد شتاب

های مداری خواهد شد. با توجه به شده و باعث تغییر در المان

ر های در مدار پایین زمین مدنظاینکه در بررسی حاضر ماهواره

اند، نیروی اغتشاشی ناشی از ناهمگنی کره زمین در قرار گرفته

نظر گرفته شده و معادله مدار غیرکپلری با روش لاگرانژ حل 

شود. معادله حرکت ماهواره در حالت کلی با در نظر گرفتن می

 :[14] شودنیروهای اغتشاشی، به صورت زیر نوشته می

(1) 
2

2 p

d

dt
  

r
  

,در اینجا       p 
های اغتشاشی و کپلری به ترتیب شتاب 

ایجاد شده توسط نیروهای اغتشاشی و کپلری است. در نهایت با 

ماهواره استفاده از روش لاگرانژ، معادله مدار )حرکت انتقالی( 

                                                 
5 ECEF 
6 LVLH 
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 در نظر گرفتهبه صورت زیر  J2ای دوم تحت اثر هارمونیک ناحیه

 :شودمی

(2) 

2

2

2 2

2

2 2

23

2 2

2

1 1.5 1 5

1 1.5 1 5

1 1.5 3 5

p

E

E

E

d

dt

R z
J x

r r

R z
J y

r rr

R z
J z

r r

 



 

      
      
        
 
      

        
       

 
      
                

r

 

در  آید،دست میه( ب2بردار مکان ماهواره که از رابطه )     

 شود.دستگاه مختصات مرجع اینرسی بیان می

 سینماتیک وضعیت -3-2

به دوران ماهواره حول مرکز جرم خود، دینامیک دورانی      

ا فرض هم محور بودن گردد. معادله گشتاور اویلر باطلاق می

بردارهای پایه قاب بدنی با محورهای اصلی اینرسی، به صورت 

 .[14] شودزیر تعریف می

(3) 
I   T h h ω h  

همچنین اگر در رابطه بالا فرض شود، گشتاور وارده حاصل      

جمع گشتاور اغتشاشی و کنترلی است یا به عبارتی دیگر 

c d T T T  و مومنتم داخلی سیستم، به مومنتم جسم صلب

یعنی 
T

B x y zh h h   h نتم دستگاه تبادل مومنتم مو مو

یعنی
T

w wx wy wzh h h   h در نهایت رابطه ، تقسیم شود

 :شود( به صورت زیر تعریف و بازنویسی می3)

(4) 
   

   

   

c d

x wx y z z y y wz z wy

y wy z x x z z wx x wz

z wz x y y x x wy y wx

h h h h h h

h h h h h h

h h h h h h

   

   

   

 

      
 

       

      
 

T T T

i

j

k

  

,(، 4)در رابطه       ,i j k  بردارهای پایه در جهت محورهای قاب

العملی به . در این بررسی، سه چرخ عکساستبدنی ماهواره 

عنوان دستگاه تبادل مومنتم انتخاب شده که هر کدام در راستای 

 اند.بردارهای پایه قاب بدنی ماهواره نصب شده

,با این فرض       ,wx wx wx wy wy wy wz wz wzh I h I h I     که

wI  ممان اینرسی وwالعملی ای چرخ عکس، سرعت زاویه

های کنترلی جهت کنترل . ورودیاستنصب شده در هر محور 

T به صورتوضعیت ماهواره، 

c w wx wy wzh h h    T h  در نظر

هواره ای ماهمچنین مومنتم زاویه .شوندمی گرفته
T T

B x y z x x y y z zh h h I I I         h که باشد می

های تنسور ممان اینرسی ماهواره با فرض هم محور بودن المان

-بردارهای پایه قاب بدنی با محورهای اصلی اینرسی محاسبه می

شوند. به عبارت دیگر تنسور ممان اینرسی ماهواره تنها در 

برای  (4ه )راستای قطر اصلی دارای مقدار است. در نهایت رابط

 .شود:سازی به صورت زیر بازنویسی میپیاده

(5) 
    
    

    

x

y

z

x x z y y z wx z wy y wz wx wx d

y y x z z x wy x wz z wx wy wy d

z z y x x y wz y wx x wy wz wz d

I I I I I T

I I I I I T

I I I I I T

       

       

       

      



     


     

  

ای قاب بدنی ماهواره نسبت به که در آن بردار سرعت زاویه     

Bقاب مرجع اینرسی 

BIω  بیان شده در قاب بدنی ماهواره مجموع

بت به قاب مرجع مداری ای قاب بدنی ماهواره نسسرعت زاویه
B

BOω ای قاب مرجع مداری نسبت به قاب مرجع و سرعت زاویه

Bاینرسی 

OIω ( استB B B

BI BO OI ω ω ω.) 

توان برای محاسبه وضعیت ماهواره ها میاز کواترنیون     

بدنی ماهواره نسبت به ای قاب استفاده کرد. بردار سرعت زاویه

قاب مرجع مداری ) 
TB B B

BO BI OI p q r  ω ω ω ورودی )

 .[12] معادلات سینماتیک وضعیت ماهواره خواهد بود

(6) 

   

 

1 1

2 2

0

0
:

0

0

d

dt

r q p

r p q
where

q p r

p q r

     

 
 

  
 
 
   

q q q q

  

در این بررسی، گشتاور گرادیان گرانشی به عنوان گشتاور      

 .شوداختلالی وضعیت ماهواره در نظر گرفته می

 میدان مغناطیسی كره زمین مدل -4-2

( شامل IGRFمیدان مرجع بین المللی ژئومغناطیسی )     

ای از ضرایب هارمونیک کروی است که قادر است در مجموعه

یک مدل ریاضی بخش بزرگی از میدان مغناطیسی کره زمین را 

 میلادی توصیف کند. 1900از نظر موقعیت و زمان پس از سال 

یدان مرجع بین المللی ژئومغناطیسی نسل سیزدهم مدل م     

(IGRF-13 میدان مغناطیسی را برای پنج سال از سال ،)

 .[15] کندسازی میبینی و مدلمیلادی پیش 2025تا  2020
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 خورشیدبردار موقعیت مدل  -5-2

سازی نیاز های سنسور خورشید در شبیهبرای استفاده از داده     

واره تعریف شود. برای است تا بردار مکان خورشید نسبت به ماه

این منظور ابتدا بردار مکان خورشید نسبت به کره زمین محاسبه 

شده و سپس با علم بر مکان ماهواره نسبت به کره زمین، بردار 

 .[13] شودمکان خورشید نسبت به ماهواره محاسبه می

ای نور خورشید به سمت کره زمین، با فرض تابش استوانه     

یا قرار داشته نکه ماهواره در سایه کره زمین توان وضعیت ایمی

 .در معرض نور خورشید است را بررسی کرد

 مدلسازی سنسورها -6-2

های سه در این بررسی، برای تعیین وضعیت ماهواره از داده     

 ، خورشید و جایروسکوپ استفاده خواهد شد.سنسور مغناطیس

اطیسی که میدان مغن گیری سنسور مغناطیسمدل اندازه     

 :[1] کند بصورت زیر استگیری میکره زمین را اندازه

(7) B BI I

m mB A B b    
    

mb  بردار بایاس و
m  به نویز سنسور مغناطیس است که

 سازیصورت نویز سفید با توزیع گاوسی با میانگین صفر مدل

 شود.حور با قاب بدنی نصب میمو هم شده

سنسور خورشید جهت گیری مدل اندازهرابطه ریاضی برای      

 :[13] مدلسازی عبارت است از

(8) B BI I

sS A S    
گیری شده جهت خورشید در قاب بدنی بردار اندازه BSکه      

 sبردار جهت خورشید در قاب مرجع اینرسی،  ISماهواره، 

بردار نویز سنسور که به صورت نویز سفید با توزیع گاوسی با 

چهار سنسور در این بررسی، شود. سازی میمیانگین صفر مدل

زاویه  ،همچنین. اندوجه ماهواره نصب شده رخورشید در چها

در نظر  هاسازیدرجه در شبیه 140 میدان دید سنسور برابر با

 شده است. گرفته

ای قاب بدنی ماهواره نسبت سنسور جایروسکوپ سرعت زاویه     

سازی کند. برای مدلگیری میبه قاب مرجع اینرسی را اندازه

 :[13] شوداستفاده میرابطه زیر از سنسور جایروسکوپ 

(9) B B

BI BI vb   ω 
     v  بردار نویز سنسور که به صورت نویز سفید با توزیع

. استبردار بایاس جایروسکوپ  bگاوسی با میانگین صفر، 

 بایاس سنسور برابر است با

(10)   u
d b

dt   

سازی ، مشخصات فیزیکی سنسورها را جهت شبیه1جدول     

 کند.ئه میارا

 سنسورها یکیزیف مش صات 1جدول 

 مقدار پارامتر سنسور

 مغناطیس سنج
0 بایاس [ ]nT 

50 گیریدقت اندازه [ ]nT 

0.1 یرگیدقت اندازه خورشید RMS 

 پجایروسکو
Angular Random Walk 

(ARW) 
0.15 h 

Rate Random Walk 

(RRW) 
35 h 

 تعیین وضعیت هایو الگوریتم فرآیند -3

شود که در آن با تعیین/تخمین وضعیت به فرآیندی گفته می     

توان وضعیت سیستم را  گیری شده میاستفاده از مشاهدات اندازه

برای مقداردهی اولیه  TRIADلگوریتم تخمین زد. از ا

شود. در این الگوریتم، از دو های وضعیت استفاده میکواترنیون

 گیری برای تعیین وضعیت استفاده خواهد شد.بردار اندازه

 TRIADالگوریتم  -1-3

در این الگوریتم از بردارهای واحد شامل بردار میدان      

هد شد. دو بردار مغناطیسی زمین و بردار خورشید استفاده خوا

گیری یکه در قاب بدنی ماهواره )اندازه
1 2,b b و همچنین دو )

بردار یکه در قاب مرجع اینرسی )
1 2,r r جهت تعریف ماتریس )

با تعریف بردارهای متعامد به  .[13]شوند وضعیت استفاده می

 صورت زیر

(11) 

1 11 1

1 2 1 2

2 2

1 2 1 2

3 1
3 1

,

w bv r

r r b b
v r w b

r r b b

v r r
v b b

 





  

   
    

  
    

 

 ماتریس وضعیت تخمین زده شده برابر است با     

(12)   1 1 1 1
ˆ T T T

TRIADA b r b b r r b r        

 7MEKF ت مین وضعیت مبتنی بر رویکرد -2-3

استفاده از نمایش خطای  MEKFترین ویژگی رویکرد مهم     

ای ای محلی به جای استفاده از کواترنیون چهار مولفهسه مولفه

ها برای نمایش وضعیت در . کواترنیوناستبرای نمایش وضعیت 

                                                 
7 Multiplicative Extended Kalman Filter 
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فیلترهای تخمین وضعیت استفاده شده و با ضرب کواترنیونی 

 شوند.بروزرسانی می

سنسورها به صورت گسسته  EKFبه صورت کلی در ساختار      

سازی بر روی شوند و اگرچه این روش برای پیادهسازی میمدل

ل وجود حسگرهای مختلف آل است اما به دلیها ایدهریزپردازنده

های متفاوت و همچنین در دسترس نبودن تمام با نرخ

ها برای بروزرسانی بردار حالت، دارای یک مشکل گیریاندازه

 8نهی توسط جیمز مورلاساسی خواهد بود. استفاده از اصل برهم

در این روش از مدل اگرچه برای این مشکل ارائه شده است. 

اما معادلات انتشار و شود سیستم استفاده می یرخطیغ

 سازییخط انیدر جرو زده شده  نیحول حالت تخم ،یبروزرسان

 .[13] پذیردانجام می

، به جای معکوس گرفتن از MEKFفیلتر  رلدر نسخه مو     

3ماتریس  3n n (n فاده در تعداد سنسورهای مورد است

3الگوریتم تعیین وضعیت( از یک ماتریس  3 ،n  بار معکوس

شود. این امر به طور قابل توجهی بار محاسباتی را گرفته می

 دهد.کاهش می

اساس نسخه مورل بدین صورت است که در هر لحظه تنها      

3 یک بردار مشاهده به ابعاد 1 شود. قدم اول شامل پردازش می

انتشار کواترنیون، بایاس جایرو و کواریانس خطا به زمان مشاهده 

فعلی است. سپس ماتریس وضعیت محاسبه شده و در ادامه بردار 

شود. در قدم بعدی، حالت منتشر شده به صفر مقداردهی می

فاده از یک بردار مشاهده کواریانس خطا و بردار حالت با است

شود. گیری توسط یک نوع سنسور( بروزرسانی می)بردار اندازه

خطا و بردار حالت منتشر شده با  انسیکووار ینیگزی)جاروند  نیا

که تمام مشاهدات یابد تا زمانی ادامه می بروز شده( ریمقاد

 گیری شده توسط تمام نوع سنسورها(ی )بردار اندازهبردار

انتشار  یبروز شده برا ریمقاد ت،یدر نها وند.پردازش ش

استفاده  یزمان مشاهده بعد درحالت  بردارخطا و  انسیکووار

الگوریتم تخمین وضعیت در نسخه مورل ، 1شکل .[13] شودیم

دهد. در این ساختار، مدل سینماتیک کواترنیون را نشان می

 شود:بصورت زیر در نظر گرفته می

(13)    
1 1

2 2
   q q ω ω q 

 شود.نیز از رابطه زیر محاسبه می خطای ضربی کواترنیون     

(14) 1

4
ˆ , :

T
Twhere q       q q q q ñ 

                                                 
8 Murrell 

 ñکواترنیون وضعیت تخمین زده شده و q̂که در آن      

 سازی الگوریتمقسمت برداری کواترنیون است. جهت پیاده

سازی شوند که تخمین وضعیت، روابط فیلتر کالمن باید گسسته

این کار با استفاده از رویکرد سری توانی انجام خواهد شد. از 

، آنجایی که تخمین پس از بروزرسانی در دسترس است

 شود.از رابطه زیر محاسبه می (13رابطه ) کواترنیون منتشر شده

(15) 

 

 

1

3 3

ˆ ˆ ˆ , :

1
ˆ ˆ ˆcos

2
ˆ

1
ˆ ˆcos

2

1
ˆ ˆsin

2
ˆ

ˆ

k k k

k k k

k

T

k k

k k

k

k

where

t I

t

t

 





  



  





 

 





 

   
       

    
   

    
  


   

  


q ω q

ω

ω

ω

ω ω

ω

 

فاصله زمانی نمونه برداری در جایروسکوپ  tکه در آن      

 باشد.می

 
 الگوریتم تعیین وضعیت 1شکل 

با توجه به برآورد تخمین پس از به  EKFدر حالت استاندار      

ˆروز رسانی 
k
ای پس سرعت زاویه ، بایاس جایرو منتشر شده و

 به دست خواهد آمد:از به روز رسانی به صورت زیر 

(16) 
1

ˆˆ

ˆ ˆ

k k k

k k



 

 

 



 



ω ω
 

که در آن      
kω گیری شده توسط ای اندازهبردار سرعت زاویه

معادله انتشار کواریانس در فرمت گسسته سنسور جایرو است. 

 بصورت زیر خواهد بود:

(17) 
1

T T

k k k k k k kP P Q 

     
 که 
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(18) 3 3 3 3

3 3 3 3

0

0
k

I

I

 

 

 
   

 
 

با استفاده از گسسته ماتریس انتقال خطای حالت همچنین،      

 شود.رویکرد سری توانی به صورت زیر محاسبه می

(19) 11 12

21 22

  
   

  
 

 در آن که

(20) 

 
 

 
  

 
  

 
  

2

11 3 3 2

2

12 3 32 3

21 3 3 22 3 3

ˆ1 cosˆsin
ˆ ˆ

ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ1 cos sin
ˆ ˆ

ˆ ˆ

0 ,

tt
I

t t t
I t

I





 

 
     

    
      

   

ωω
ω ω

ω ω

ω ω ω
ω ω

ω ω
  

 :شودکواریانس نویز فرآیند نیز به صورت زیر تعریف می     

(21) 
 

2 2 3 2 2

3 3 3 3

2 2 2

3 3 3 3

1 1

3 2

1

2

v u u

k

u u

t t I t I

Q

t I t I

  

 

 

 

    
        

    
  

    
  

 

     2 2 3,v uARW RRW    در رابطه بالا از مشخصات

 .آینددست میهب( 1)ارائه شده در جدولفیزیکی سنسور جایرو 

بعدی تعریف ماتریس حساسیت گام ˆ
k kH 

x برای است .n  عدد

سنسور، مشاهدات وضعیت به صورت  nگیری توسط بردار اندازه

 ند:شوزیر تعریف می

(22) 

 

 

 

 

11

22

2 2 2

1 3 3 2 3 3 3 3

ˆ

kk

k k k k

nn tt

n

vA

vA

vA

R diag I I I    

   
   
      
   
   
    

   

q r

q r
y h x v

q r

 

به معنای ماتریس قطری و diagکه در آن      A q ماتریس

ها در گیریاست. ماتریس حساسیت برای کل اندازه وضعیت

 خواهند شد:رابطه زیر محاسبه 

(23)  

 

 

 

1 3 3

2 3 3

3 3

ˆ 0

ˆ 0
ˆ

ˆ 0
k

k k

n
t

A

A
H

A













  
  
  
  
 
 
  
  

q r

q r
x

q r

 

خطای بردار حالت که باید بروزرسانی شود شامل بروزرسانی      

کواترنیون وضعیت )وضعیت قاب بدنی ماهواره نسبت به قاب 

 مرجع اینرسی( و بایاس جایرو است:

(24)      ˆ ˆˆ
T

T T

k k kt t t     
 

x α 

2رض ف       αñ شودمیدر فیلتر تعیین وضعیت گرفته 

زوایای رول، پیچ و یاو برای خطای عبارت است از α در آن که

تخمین ، روابط نهایی فیلتر 2در نهایت جدول. دورانهر ترتیب 

 دهد.سازی شده را نشان میوضعیت پیاده

 روابط الگوریتم تعیین وضعیت 2جدول 

 ˆ
kA 

q محاسبه ˆˆ , ,k k kP   
q انتشار 

ˆˆ , ,k k kP   
q  بروز رسانی ˆ 0k

 x  مقداردهی اولیه 

 ˆ 0
k

k i
t

H A    
  

q r ماتریس حساسیت 

  ˆ
k

k i i
t

A  b q rò  9اختلاف 

1
T T

k k k k k k iK P H H P H R


     بهره 

 k k k kP I K H P   بروزرسانی کواریانس 

ˆ ˆ ˆ
kk k k k kK H        

 
x x xò بروزرسانی حالت 

 الگوریتم كنترلی ماهواره -4

کنترل وضعیت ماهواره، به دو روش فعال و غیر فعال قابل      

صوص به خود استفاده انجام است و در هر روش عملگر مخ

خواهد شد. در این تحقیق از روش فعال و عملگر چرخ 

، مشخصات فنی چرخ 3العملی استفاده شده است. جدولعکس

العملی در راستای دهد. سه چرخ عکسانتخاب شده را نشان می

سه وجه ماهواره به نحوی که محور دوران هر چرخ با محور قاب 

 شود.نصب میمحور باشد، بدنی در آن وجه هم

 العملیمش صات فنی چرخ عکس 3جدول 

 مقدار پارامتر

 ایمومنتم زاویه
 

0.34 Nms

@7800 rpm
 

6000 دور نامی rpm  

7800 دور بیشینه rpm  

4 ممان اینرسی 24.2 10 kgm  

-Nadirروی به سمت زمین )ماهواره، نشانهماموریت      

pointing )های مرجع مداری و . با توجه به تعریف قاباست

قاب مرجع مداری همیشه به  zبدنی ماهواره در فصل دوم، محور 

سمت مرکز زمین است. جهت کنترل وضعیت ماهواره در 

ای قاب روی به سمت زمین، باید وضعیت و سرعت زاویهنشانه

اره نسبت به قاب مرجع مداری سنجیده شده و بدنی ماهو

بردارهای قاب بدنی ماهواره هم محور با بردارهای قاب مرجع 

 (.2مداری باشند )شکل

، 10بازخوردی کواترنیونالگوریتم کنترلی با استفاده از      

العملی تولید و های عکسگشتاور کنترلی ماهواره توسط چرخ

                                                 
9 Residual 
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ون کنترلی به صورت زیر شود. قانوضعیت ماهواره کنترل می

 است.

(25) 
1:3

B

c w p d BOk k    T h q ω 

 
 قاب مرجع مداری و بدنی ماهواره 2شکل 

خطای کواترنیون  ،(25)در رابطه      
1:3q های بین کواترنیون

ی تخمین زده شده )بخش برداری رهدف )مرجع( و وضعیت جا

 شود.نیون وضعیت( از رابطه زیر محاسبه میکواتر

(26) 
   

 
 

2 2

1:3

4 3 3

ˆ ˆ ˆ ˆ

:

T

T

T

q I
where


 



    

 
   

 



q q q q q q q

q
ñ

ñ

 

مقادیر ضرایب کنترلی که از روش سعی و خطا محاسبه و در      

با نیز روی خطای زاویه نشانههمچنین ارائه شده است.  4جدول

بین محور سوم قاب مرجع مداری  داخلیاستفاده از قانون ضرب 

 شود.میو بدنی محاسبه 

 جسازی عددی و نتایشبیه -5

شود که مد سازی فرض میدر این پژوهش برای شروع شبیه     

روی چرخش زدایی انجام شده و ماهواره آماده ورود به مد نشانه

ای قاب زمین است. مقدار زوایای اویلر )وضعیت( و سرعت زاویه

 ارائه شده 4بدنی ماهواره نسبت به قاب مرجه اینرسی در جدول

به وقت ساعت  8:00:00سازی در ساعت است. همچنین شبیه

ام ماه آگوست 15( در تاریخ UTCGهماهنگ جهانی گرینویچ )

شود. همچنین، مقدار بردار مکان و سرعت شروع می 2023سال 

های ها یعنی الماناولیه ماهواره در قاب مرجع اینرسی، معادل آن

ارائه شده است.  4دولمداری و تنسور ممان اینرسی ماهواره در ج

سازی و لازم به ذکر است که فرآیند تخمین وضعیت، شبیه

شوند. در نهایت ابعاد هرتز انجام می 5کنترل ماهواره با فرکانس 

                                                                               
10 Quaternion Feedback 

سانتی متر فرض  50ماهواره نیز یک مکعب مربع به ضلع 

 شود.می

 سازیپارامترهای مقداردهی شده در شبیه 4جدول 

 

 

 

0

0

5631.86 1435.45 3599.6

1.8 5.79 4.69

6878.137 0.03 55 40 60 80
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 

   


   

 

   

r

v

α 
1 

   

   
0

0 0 0

0 0 0

8 5 3 deg

0.2 0.2 0 deg sec
T TB

BO p q r

    

 ω
 2 

2

10.2483 0 0

0 11.8415 0

0 0 12.8112

0 0

0 0 .

0 0

diagonal

x

y

z

I

I

I kg m

I

 
 


 
  

 
 


 
  

 3 

0.05, 0.5p dk k  4 

سازی با شرایط اولیه ذکر شده در جدول بالا و اجرای شبیه     

روی توسط ماهواره به سمت زمین( بدون )انجام ماموریت نشانه

العملی، تلاش های عکسالکترومغناطیسی چرخدر نظر گرفتن اثر 

العملی های عکسکنترلی یا عبارتی دیگر گشتاور تولیدی چرخ

، خطای وضعیت 4نشان داده شده است. در شکل 3در شکل

تخمین زده شده قاب بدنی ماهواره نسبت به قاب مرجع اینرسی 

ای و وضعیت قاب بدنی ماهواره نسبت آمده است و سرعت زاویه

اب مرجع مداری برای یک تناوب مداری به ترتیب در به ق

 نشان داده شده است. 6و  5های شکل

 
 (هاچرخ ایهیزاو مومنتم راتییتغ) یكنترل تلاش 3شکل 

العملی با در نظرگرفتن اثر الکترومغناطیسی چرخ عکس    

سازی با همان شرایط ذکر ار شبیه( و تکر1بدنی )چرخ  1bمحور

، خطای کواترنیون وضعیت تخمین زده شده 4شده در جدول

نشان  7قاب بدنی ماهواره نسبت قاب مرجع اینرسی در شکل 

، خطای وضعیت تخمین زده 8داده شده است. همچنین در شکل

، 9شده قاب بدنی ماهواره نسبت به قاب مرجع مداری و در شکل



 یبیان و مهدی آهنگر سیدحسین پورتاكدوست، امیر لب 
 

  

 /1404 تابستانو  بهار اول،، شماره پنجمسال  –دوفصلنامه علوم، فناوری و كاربردهای فضایی  62

 

واره نسبت به قاب مرجع مداری برای یک وضعیت قاب بدنی ماه

 تناوب مداری آورده شده است.

 
 شده زده نیت م تیوضع یخطا 4شکل 

 
 یمدار مرجع به قاب نسبت ماهواره یبدن قاب ایهیزاو سرعت 5شکل 

 
 یمدار مرجع قاببه  نسبت ارهماهو یبدن قاب تیوضع 6شکل 

 
با در نظر گرفتن اثر مغناطیسی  زده نیت م ونیكواترن یخطا 7شکل 

 1چرخ 

قابل مشاهده است، در اثر تداخل  7همانگونه که در شکل      

، خطای کواترنیون وضعیت در طی یک 1میدان مغناطیسی چرخ 

قرار نگرفته است. لذا، نتایج بدست  3تناوب مداری داخل باند 

آمده از فرآیند تخمین وضعیت جهت برآورده کردن الزامات 

مشخص  9ماموریتی قابل استفاده نبوده و همانگونه که از شکل

 روی به سمت زمین با افزایش خطا همراه خواهد شد.است نشانه

 
سی با در نظر گرفتن اثر مغناطی شده زده منیت  تیوضع یخطا 8شکل 

 1چرخ 

 
با در  یمدار مرجع قاببه  نسبت ماهواره یبدن قاب  تیوضع 9شکل 

 1نظر گرفتن اثر مغناطیسی چرخ 

 گیرینتیجه -6

باتوجه به نتایج ارائه شده، نوآوری این پژوهش نسبت به سایر      

 مغناطیسی چرخالکترو تداخلیبررسی اثر  ،تحقیقات علمی

آیند تعیین وضعیت در فربه صورت همزمان  العملیعکس

 مطابق .استسنج های دارای سنسور مغناطیسماهواره

 دارای اهمیت است پژوهش حاضرموضوع  انجام شدههای بررسی

دهد نشان می جنشده است. نتای مشاهدهو تاکنون در سایر مراجع 

 خارج از محدوده نویز سنسورچرخ مغناطیسی  که اختلال

فرآیند تعیین وضعیت  در آنو باید اثر  سنج استمغناطیس

 . شودمنظور سنج های دارای حسگر مغناطیسماهواره

سازی وضعیت برای این منظور پس از بیان نحوه مدل     

ماهواره، موضوع تعیین/تخمین وضعیت شرح داده شده است. در 

ای از فیلتر کالمن توسعه یافته بر پایه ضرب این راستا، از نسخه

ده که با توجه به تعداد سنسورهای کواترنیونی بهره گرفته ش

. داشتخواهد  ییتعیین وضعیت بکار رفته از نظر محاسباتی کارا

همچنین، با استفاده از کنترل کننده مبتنی بر بازخورد 
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روی به سمت کره زمین مورد بررسی قرار کواترنیون دقت نشانه

یک چرخ  اختلالیگرفته است. در انتها، با در نظر گرفتن اثر 

میزان افزایش خطا در تعیین و کنترل وضعیت  ،العملیعکس 

نشان داده شده است. براساس نتایج بدست آمده، درصورتیکه 

تواند ناشی از کارکرد برای اثر تداخلی میدان مغناطیسی که می

های سخت افزاری زیرسیستم تعیین و کنترل وضعیت المان

در ماهواره های موجود مانند چرخ عکس العملی و یا سایر ماژول

باشد راه حل مناسبی در نظر گرفته نشود، عملکرد ماهواره دچار 

 .اختلال خواهد شد

 

 تعارض منافع
 ".گونه تعارض منافع توسط نویسندگان بیان نشده استهیچ"
 

 و قدردانی تشکر

نیز به سبب فراهم  [16]از پژوهشکده رانشگرهای فضایی تبریز

 .شودقیق تشکر میامکانات اجرای این تحبخشی از کردن 
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