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In this paper, a novel and highly accurate attitude estimation method for a LEO 
satellite is designed. The method is based on multiple model adaptive estimation (MMAE) 
structure. In this method, the satellite dynamic equation is linearized in a few points in 
order to increase the computational rate compared with extended Kalman filter (EKF) 
method. The attitude determination and control system of the satellite is consists of a star 
sensor, gyroscope and reaction wheels. As known, star sensor is a very power consuming 
sensor in attitude determination of the satellite; therefore, a lesser power consuming 
method, using the dynamic model of the satellite along with angular momentum of the 
reaction wheels, is proposed to estimate the satellite attitude. This method assures the 
proper operation and the attitude estimation of the satellite in eclipse mode as well. By 
applying this method, the star sensor is used for a short period of time which reduces 
power consumption considerably. The performance and effectiveness of the proposed 
algorithm are investigated through numerical simulations and is compared with extended 
Kalman filter. 
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 LEOةماهواريك طراحي الگوريتم تخمين وضعيت

و هاي چند گانه تطبيقي مدل با استفاده از روش

 يافتهة آن با فيلتر كالمن توسعهمقايس

2فرهاد فاني صابريو٭1حسين بلندي

و صنعت ايرانةدانشكد-2و1  مهندسي برق، دانشگاه علم
خ فرجامتهران، نارمك* ،

Farhad_fanisaberi@ee.iust.ac.ir 

بر تخمين وضعيت با دقت بالا براي ماهوارهساختار جديد براي در اين مقاله يك و مبتني هاي سنجش از دور
در ساختار. طراحي مي گردد (Multiple Model Attitude Estimation)هاي چند گانه روش هاي تطبيقي مدل

خطي سازي در هر لحظه كه در روش فيلتر كالمن توسعه يافته انجامةمسئل, الگوريتم تخمين وضعيت ارائه شده
مي گيرد به خطي مي در. سرعت پردازش را افزايش خواهد داد مسئله يابد كه اين سازي در نقاط كار كمتري كاهش

ب و ژيروسكوپ وهاين ساختار حسگرهاي ستاره هاي استفاده از چرخ عنوان حسگرهاي اصلي تعيين وضعيت
ب عكس از آنجاكه مصرف توان. عنوان عملگرهاي اصلي در كنترل وضعيت مورد استفاده قرار خواهند گرفتهالعملي

تعيين مداوم وضعيت ماهواره با استفاده از اين حسگر يا تعيين دقيق وضعيت بنابراين, است حسگر ستاره بسيار زياد
و مسئلهه رو خواهد شد كه اين ماهواره در خسوف با مشكل توان روب در نتيجه شكست موجب كاهش عمر ماهواره

م ميأدر انجام ب. شود موريت ماهواره كارگيري مدل ديناميكي ماهواره در ساختارهدر روش مطرح شده در اين مقاله با
و استفاده از ممنتم زاويهالگوريتم تخمي گيري العملي كه توسط تاكومتر قابل اندازه هاي عكس اي، چرخن وضعيت

قت،اس و دقت تخمين وضعيت نيز بطور ابل توجهي مدت زمان استفاده از حسگر ستاره به شدت كاهش يافته
و ژيروسكوپ براي مدتي. يابد افزايش مي براي اين منظور تنها با تعيين وضعيت ماهواره با استفاده از حسگر ستاره

و تعيين دقيق شرايط  اي ماهواره با دقت بالا تخمين زده زاويههاي اوليه براي الگوريتم تخمين، سرعتكوتاه
شد مي و سپس با استفاده از روابط سينماتيكي ماهواره وضعيت ماهواره با دقت بسيار بالا تعيين خواهد  بنابراين.شوند
جبمو مسئلههاي بسيار كوتاه مورد استفاده قرار خواهد گرفت كه اين اين روش حسگر ستاره در مدت زمان در

ت ميكاهش قابل و صحت عملكرد روش ارائه شده در اين مقاله براي تخمين. شود وجه مصرف انرژي كارايي
در،وضعيت ماهواره با روش فيلتر كالمن توسعه يافته مقايسه،ها مورد استفاده قرار گرفته است بسياري از ماهواره كه

.و مورد ارزيابي قرار مي گيرد

 العملي هاي عكس چرخ،حسگر ستاره،هاي چندگانه، مدلفيلتر كالمن،تخمين وضعيت:كليدي گان واژ

 مقدمه

كه كاربرد ماهواره از مهمها در ترين سيستم يكي هاي فضايي
و زمينه هاي هواشناسي، نظامي، مخابراتي، تحقيقاتي، عكسبرداري

و نيازمندي؛استبرداري نقشه از مشكلات هاي پاسخگوي بسياري
در حال توسعه  و رو به رشد . استكشورهاي

م براي آنكه ماهواره بأها بتوانند درستي انجامهموريتشان را
در فضا تعيين شود  زيرسيستم. دهند، لازم است كه وضعيتشان
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ب وضعيتتعيين هاي ترين زيرسيستم عنوان يكي از مهمهماهواره،
سازي، پايدار ره جهتتعيين يا تخمين وضعيت ماهواوظيفة ماهواره، 
و  برتصحيح كنترل تشخيص بنابراين.عهده دارد وضعيت ماهواره را

طورهب.دوضعيت ماهواره براي كنترل مناسب آن اهميت بالايي دار
از  و همزمان كاهش جرم، توان مصرفي، دقت بالاي تعيين وضعيت

و ساخت ماهواره مهمةتر كاهش هزين همه مهم ترين طراحي
در ماهوارهارزيابي معيارهاي  .ندهست اين زيرسيستم

و در اين راستا به منظور تعيين وضعيت ماهواره با دقت بالا
تصويربرداري با وضوح بالاتر، استفاده از حسگرهاي ستاره بسيار 

ب.]1- 10[مورد توجه قرار گرفته است  دليلهاين حسگر
به بودن دقت اندازهمحدود و فركانس عات رساني اطلاروز گيري
ب،وضعيت ميهمعمولاً با ژيروسكوپ از طرفي.]11- 12[ رود كار

ا خطاي نرخ زاويه گيري شده توسط ژيروسكوپ بر اثر ندازهاي
از. شودميباياس ژيروسكوپ پس از مدتي واگرا  لذا با استفاده

ب مقدار باياس ژيروسكوپ دست آمده از حسگر ستارههبردار
و وضعيت ماهواره شودميو خطاي مربوط به آن اصلاح محاسبه 

در.]11- 16[شودميبا دقت بسيار بالايي تعيين به همين دليل
ساختار سيستم تعيين وضعيت مورد طراحي در اين مقاله از 

ب و ژيروسكوپ عنوان حسگرهاي اصلي استفادههحسگر ستاره
از. شود مي مي اين حسگرها وضعيت ماهواره با استفاده با را توان
ب١هاي تعيين وضعيت قطعي كارگيري روشهب كارگيريهيا

با الگوريتم هاي مختلف جهت تركيب مدل ديناميكي ماهواره
ب .دكردست آمده از حسگرها تعيينهاطلاعات

هاي تعيين وضعيت قطعي دانيم، الگوريتم همانگونه كه مي
بربراي تعيين ماتريس وضعي دو گيري دار اندازهت نياز به حداقل

در بنابراين تمامي روش.]17[تندهسمرجع  هاي قطعي درصورت
موارد خاص نظير معيوب شدن در دسترس نبودن يكي از بردارها 

و نويزيدر خسوف قرارگرفتن ماهواره حسگرها، ا خطاي باياس
در تعيين وضعيت ماهواره ناموفق خواهند بود . حسگرها

براي حل اين مشكل راهكارهاي مختلفي ارائه شده است
ب.]19و18[ دو يا چندينهراهكار اول تركيب اطلاعات دست آمده از

در اين روش دقت تعيين وضعيت.]20[است حسگر مختلف   ليكن
تعيين وضعيت با دقت بنابراين. فقط به دقت حسگرها بستگي دارد

دقبالا نيازمند انتخ و با هزينةاب حسگرهاي بسيار بسيار بالاتر يق
د راهكار عملي. خواهد بود هاي تخمين وم استفاده از تكنيكتر

ب دست آمده از حسگرها با مدلهوضعيت جهت تركيب اطلاعات
و و مدل حسگره سينماتيكي .]19و18[است ديناميكي ماهواره

ب بنابراين روشهبا و ها، كارگيري اين تخمين وضعيت با دقت بالاتر

 
1. Deterministic 

كاهش چشمگير مصرف انرژي توسط حسگرهايي نظير حسگر با
.استپذير ستاره امكان

به مشكلات مربوط به روش هاي تخمين وضعيت مربوط
و عدم قطعيت در مدل ديناميكي ديناميك غيرخطي هاي موجود

و حسگرها خواهد بود و نامشخص. ماهواره همچنين سطوح مختلف
كگيري حسگ نويز اندازه در كاهش و تغيير ارآيي اين الگوريتمرها ها

براي حل مشكلات.]21[ كار آنها بسيار اثرگذار خواهد بودةنقط
.]23و22[ هاي مختلفي توسط محققان ارائه شده است روش،فوق

ب معياربر اساس- زننده بهينه رايج تخمين عنوانهفيلتر كالمن
واره به منظور تخمين وضعيت ماهو-حداقل ميانگين مربعات خطا

شرا.]24[ مطرح شده است از اين فيلتر و ليكن استفاده يط خاص
ميا كنندهمحدود ميي را از آن جمله بودن توان به مشخص طلبد كه

. اشاره كردبودن معادلات سيستمو خطيگيري مشخصات نويز اندازه
در حضور مدل غيرخطي سيستملذا و كارايي اين روش يا عملكرد ها

.بخش نخواهد بود صات نويز حسگرها رضايتنامشخص بودن مشخ
حل مشكل فوق برايهاي زيادي در اين راستا تلاش

روشةاز جمل. صورت گرفته است مي اين توان به فيلتر كالمن ها
كه توسعه هاي غيرخطي استفاده در سيستمبراي يافته اشاره كرد

ر.]25- 28[ارائه شده است در از از مشكلاتي كه فيلتر اه استفاده
ب كالمن توسعه ميهيافته مي وجود توان به نامناسب بودن آيد،

از نويزهاي مثلاً. شرايط نويز اشاره كرد هر كدام درصورتي كه
دو همبستگي وجود گيري يا حالت رنگي باشند اندازه يا بين اين

مشكل. اين روش كارآيي مناسبي نخواهد داشت،داشته باشد
دراروهيافته با آن روب توسعه ديگري كه روش فيلتر كالمن ست،

 شودميموجب مسئلهاين. استدسترس نبودن مدل دقيق سيستم 
و اجزاي زيرسيستم تعيين تا خطاهاي مدل سازي ديناميك ماهواره

و ژيروسكوپ هاي عكس نظير چرخ،و كنترل وضعيت آن العملي
ي همچنين گشتاورها. بر روي دقت تخمين مستقيماً اثرگذار باشند

بر ماهواره موجب كاهش دقت تخمين اغتشاشي خارجي وارد
در مرجع. خواهند شد از، بجاي استفاده]29[براي حل اين مشكل

اي هاي زاويه مستقيم سرعتگيري مدل ديناميكي ماهواره، اندازه
روش. با استفاده از ژيروسكوپ پيشنهاد شده است بنابراين در اين

بر ژيروسكوپ تنها معادلات سينماتيكي ماهو و معادلات حاكم اره
شدهدر روابط فيلتر كالمن توسع با. يافته استفاده خواهد ليكن

از اين روش، در صورت معيوب ها دقت شدن ژيروسكوپ استفاده
و موجب واگرايي الگوريتم تخمين تخمين به شدت كاهش يافته

. شود مي
در مرجع روش ديگري مبتني بر]31و 30[در اين راستا

و مشكلات خطي لتر كالمن ارائه شده است كه مسئلةاصول في سازي
در آن حل شده است مربوط به فيلتر كالمن توسعه با. يافته ليكن
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گيري هاي كورايانس نويز اندازه توجه به آنكه در اين روش ماتريس
درصورت بنابراينو نويز فرآيند مشخص فرض شده است، حسگرها

ها دچار عملكرد اين روش،ها يرات مشخصات اين ماتريستغي
شد اختلال .يا شكست خواهد

از از آنجاكه در اغلب سيستم هاي تعيين وضعيت با دقت بالا
و با توجه به آنكه ماتريس كواريانس شودميحسگر ستاره استفاده 

هايي كه در ميدان ديد اين حسگر حسگرهاي ستاره با تغيير تعداد ستاره
ميق ها گيرند دائماً در حال تغيير خواهند بود، استفاده از اين روش رار

. براي تعيين وضعيت ماهواره با دقت بالا داراي كارآيي پايين خواهند بود
، روش تخمين وضعيت ماهواره با استفاده از]32[بنابراين در مرجع

هاي قي مطرح شده است كه در آن ماتريسروش فيلتر كالمن تطبي
و نويزهاي فرآيند نامشخص درنظر يانس نويزهاي اندازهكوار گيري

و حجم محاسبات. گرفته شده است ليكن اين روش بسيار پيچيده بوده
ب بهآن مانع از ٢صورت روي بردهكارگيري آن براي تعيين وضعيت

به واهد شد زيرا علاوه بر انجام خطيخ و سازي معادلات در هر لحظه
اصول فيلتر كالمن، محاسبات مربوط به مكانيزم تطبيق منظور استفاده از 

در. نيز بايد مورد اجرا قرار گيرد همچنين واگرايي مكانيزم تطبيق
و پارامتري مانورهاي سريع ماهواره يا در حضور تغييرات شديد ساختاري

.ستها مدل سيستم از معضلات اين روش
م در و مربوط به عدم قطعيت دلاتعابراي حل مشكلات فوق

در ديناميكي ماهواره، نامشخص و  بودن مشخصات نويز حسگرها
درةنتيجه تغييرات نقط كار سيستم، واگرايي مكانيزم تطبيق

و ساخت اري مدل سيستم مانورهاي سريع يا تغييرات پارامتري
بر مدل ماهواره، الگوريتم ٣هاي چندگانه هاي تخمين وضعيت مبتني

روش. اند مطرح شده ب اين دليل موفقيت آنها در حل مسائلهها
در حضور عدم قطعيت تخمين در و پارامتري هاي ساختاري

در اين روش.]33-37[ اند هاي اخير بسيار مورد توجه قرارگرفته سال
بر آن اي ست كه مدل سيستم ديناميكي، متعلق به مجموعها فرض

از مدل هر مدل، يك فيلتر كالم. هاست متناهي ندر اين روش، براي
در هر لحظه همة. شود طراحي مي مي سپس برشو فيلترها فعال و ند

ها اساس مقادير خروجي سيستم، احتمال صحت هر كدام از مدل
ميهب هر. آيد دست تخمين نهايي در واقع تركيب خطي خروجي

هر مدل  از فيلترها با وزن ضريب صحت هايروش. استكدام
هايي با تغييرات سيستم تخمين تطبيقي عموماً قابليت اعمال به

اري در سيستم كاري است كه از پارامتري را دارند ولي تغييرات ساخت
مي روش تطبيقي مدل عهدة .آيد هاي چندگانه بر

يك در راه استفاده از الگوريتم تطبيقي مدل هاي چند گانه،
و آن اينكه با افزايش زمان، حجم محاسبات لازم  مشكل وجود دارد
 
2. on-board 
3. Multiple Model  

ميبطور نمايي  شده براي حل اين اولين الگوريتم ارائه. يابد افزايش
در هر لحظه.]37[ است GPB1 مشكل، الگوريتم در اين الگوريتم

و نيز اطلاعات اندازه گيري در دنباله مدل هاي مفروض سيستم
و كواريانس لحظه قبل خلاصه  هر لحظه،. شودمينتيجه تخمين در

د هر مدل مي رنظر گرفته شدهمتناظر با ورودي.دشو يك فيلتر فعال
در لحظةاين فيلترها،  و خروجي آنها با ضرايب استقبل تخمين

ميشوند مناسب تركيب مي ليكن. كنندو نتيجه تخمين را مشخص
 بنابراين.د اين روش، دقت آن پايين استعلت تقريب نسبتاً زياهب

ب و البته حجم محاسبا GPB2نامهروش ديگري ت كه داراي دقت
هر لحظه به تعداد.]37[ بالاتر است، مطرح شد در در اين روش

مي،هاي درنظر گرفته شده مجذور مدل به. شود فيلتر كالمن فعال
هر لحظه، دنبالة در و اطلاعات مدل اين صورت كه هاي مفروض

مي اندازه در خروجي فيلترهاي لحظة قبل خلاصه . نماييم گيري را
آن حجم بالاي محاسبات در اين از مشكلات بنابراين. استروش

كه تلاش هايي در جهت كاهش حجم محاسبات صورت گرفت
دهIMM4روشةمنجر به ارائ در.شد90ةدر اين روش دقتي
در حالي GPB2حدود روش  كه حجم محاسبات آن در حدود دارد،

هر مدل،. است GPB1روش  در هر لحظه متناظر با در اين روش
ورودي به اين فيلترها تركيب خروجي اين. گردد يك فيلتر فعال مي
در لحظ از تركيبةفيلترها هر لحظه در و تخمين نهايي قبل است

. دست مي آيد خطي خروجي اين فيلترها به
فودر روش در هر چه مدل سيستم به يكي از هاي ذكر شده ق

از.تر باشد، دقت تخمين نهايي بالاتر خواهد بود ها نزديك مدل
هاي مختلفي كه يك سيستم متغيير با زمان تعداد مدلطرفي
اس مي با توجه به مطالب فوق بنظر.تتواند داشته باشد، بسيار زياد
را رسد كه هرچه تعداد مدل مي بالا ببريم، هاي درنظر گرفته شده

ب. رود دقت تخمين بالاتر مي ه لحاظ آنكه با افزايش تعداد ليكن
از ها، مدل مدل در فرآيند مدل سيستم دور هستند، هايي هم كه

و در نهايت تخمين شركت مي كنند، لذا خطاي محاسباتي بالا رفته
روش. يافت دقت تخمين كاهش خواهد براي حل اين مشكل

.]36[ مطرح گرديد (VSMM)هاي چندگانه با ساختار متغير مدل
اين روش ابتدا تعداد زيادي مدل براي سيستم متغير با زمان در

هر مرحله تنها مدلشودمير گرفته درنظ هايي كه به مدل، ولي در
از. كنند سيستم نزديك هستند در فرآيند تخمين شركت مي پس

در هر لحظه مي روش تعيين مجموعه فعال  MMهاي توان از همان
.كرداستفاده

وة، مسئل]38[در مرجع تخمين وضعيت ماهواره با دقت بالا
و ژيروسكوپ مطرح شده است ليكن.با استفاده از حسگرهاي ستاره

 
4. Interacting Multiple Model 
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و با توجه استدائمي از حسگر ستاره ضروريةاستفاددر اين روش
از اين روش برايةاستفاد،به مصرف زياد توان اين حسگر طولاني

.سازد تعيين وضعيت ماهواره را غيرممكن مي
م در تخمين وضعيت ماهوارهةمسئل،]39[رجعدر

ك هاي زاويه سرعت و نقاط روشر مختلف ماهواااي از ره با استفاده
در اين روش. مطرح شده است MMهاي چندگانه تطبيقي مدل

هر نقط در از انتخاب ساختار مناسب فيلتر كالمن كار، وضعيتةپس
ت و ژيروسكوپ از حسگر ستاره . شودميخمين زده ماهواره با استفاده

از اين ساختار، در اين روش نشان داده شده است كه با استفاده
پستر تخمين زده شده خطاهاي ژيروسكوپ سريع خطاي است؛

مي شودميتر همگرا تخمين سريع . يابدو دقت تخمين افزايش
در اين روش ب اما  دليل استفاده از ژيروسكوپ مدلهها

و ساختار فيلترهاي كالمن تنها ديناميكي ماهواره لحاظ نشده است
دقتپس.اندبر اساس روابط سينماتيكي ماهواره استخراج شده

تنها به دقت حسگرها بستگي خواهد داشت ماهواره تخمين وضعيت 
از حسگرها خطاي تخمين را به شدت افزايشو اختلال در هر يك

شد دهد مي .و باعث واگرايي سريع الگوريتم خواهد
ت مطرح شده مربوط به به منظور حل معضلادر اين مقاله،

كار سيستم، حل مشكل مربوط به تغييرات ماتريس تغييرات نقطة
و نويز اندازه كواريانس و كاهش ژيروسكوپ گيري حسگر ستاره

از حسگر ست ،ارهتوان مصرفي زيرسيستم تعيين وضعيت با استفاده
و تخمينساختار جديد براي يك وضعيت ماهواره با دقت بالا

بر اصول روش  (MM) هاي چند گانه هاي تطبيقي مدل مبتني
از. طراحي خواهد شد و ممنتم معادلات ديناميكي ماهواره استفاده

گيري كه توسط تاكومتر قابل اندازه العملي هاي عكس چرخاي زاويه
ب دةعنوان ايدهاست، با.استر طراحي الگوريتم مطرح شده جديد

 استفاده از اين روش سرعت واگرايي خطاي تخمين به شدت كاهش
ب و دقت تخمين وضعيت نيز ميهيافته .يابد طور قابل توجهي افزايش

با هاي زاويه سرعتدر اين روش از ديناميك اي ماهواره استفاده
ب و با كارگيري روش تطبيقي مدلهماهواره دقت بالا هاي چندگانه

از روابط سينماتيكي ماهوارهو شوند تخمين زده مي سپس با استفاده
ساختاردر اين.وضعيت ماهواره با دقت بسيار بالا تعيين خواهد شد

از حسگر ستاره براي تنها وضعيت ماهوارهگيري اندازه با استفاده
براعنوانهبو انجام شده مدتي كوتاه ي الگوريتم شرايط اوليه

ميتخمين لذا در اين ساختار توان مصرفي. گيرد، مورد استفاده قرار
ب شدت كاهشهزيرسيستم تعيين وضعيت توسط حسگر ستاره

به منظور كاهش حجم محاسبات الگوريتم مطرح همچنين.يابد مي
از ايدةشده بد روشبه تخمين ون كاهش دقت تخمين وضعيت،
توان استفادهمي (VSMM) متغير هاي چندگانه با ساختار مدل
و سرعتهب. كرد اي هاي زاويه عبارت ديگر با تخمين وضعيت

هر لحظه، در ةدر آن نقط هايي كه به مدل سيستم تنها مدلماهواره
در انتخاب شوند نزديك هستندكار و سپس الگوريتم مطرح شده

تأ.گردداين مقاله اجرا وبه منظور كارآيي روش بيان ييد عملكرد
درهسازي آن با روش فيلتر كالمن توسع شده نتايج شبيه يافته كه
از ماهواره وو ها مورد استفاده قرار گرفته است بسياري مورد مقايسه

و به منظور سازي در شبيه. ارزيابي قرار خواهد گرفت هاي انجام شده
يت هاي نزديك به وضعن دادن كارآيي روش مطرح شده، مدلنشا

.اند انتخاب شده) گيري به سمت مركز زمين جهت(صفر 

 معادلات سينماتيكي ماهواره

هاي مختصات يك يك ماهواره سه محوره با تعريف سيستمسينمات
و،مداري دراولر، تعريف زوايايبدنه  اثرنظرگرفتن بدون

را، ارتباط بين سرعت زاويهگشتاورهاي وارده و زواياي اولر بيان اي
هر نقطه.كند مي در بر مركز جرم ماهواره سيستم مختصات مداري

و محور برoXاز مدار ماهواره منطبق است آن در جهت مماس
و محور مسير بر صفحoY ماهواره در جهت بردار عمود مداريةآن

و به سمت خارج آن استoZو محور در جهت مركز زمين با. آن
ماهواره،ةبر پيكرBZوBX،BYتعريف سيستم مختصات بدنه

oZوoX،oYدوران سيستم مختصات مداري حول محورهاي 
φθزوايايةبه انداز بر سيستم مختصات صورت ميψو, پذيرد تا

وBXبا فرض توالي دوران ابتدا حول محور.بدنه منطبق شود
و نهايتاً حول محورBYسپس حول محور

BZترتيب با زوايايهب
φθ بψو, به، ماتريس دوران ميهصورت زير :]40[آيد دست
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ب صورتهبر اساس توالي فوق، معادلات سينماتيكي ماهواره
ب ميهزير :]40[ آيند دست
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از روش تطبيقيLEOطراحي الگوريتم تخمين وضعيت يك ماهوارة 21/...با استفاده

]،فوقةدر رابط ]zyx ωωωω اي سرعتهاي زاويه=
ماهواره،

oωو ماهواره بدور زمين مداريسرعتφψθ زوايايو،
.هستنداولر 

 ديناميك ماهواره

بر اثر هاي زاويه ديناميك ماهواره بيانگر تغييرات سرعت اي ماهواره
و خارجي است با استفاده از معادله اولر لذا. گشتاورهاي داخلي
در حضور چرخ ب هاي عكس ديناميك ماهواره صورت زيرهالعملي

ميهب ]:40[ آيد دست
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]فوقدر رابطة ]zyx TTTT گشتاورهايةكنند، بيان=
بر پيكر از تراسترةخارجي وارد يا ماهواره نظير گشتاور حاصل ها
و ] اغتشاشات محيطي ]wzwywxw hhhh ممنتمةكنند بيان=

لذا هدف از كنترل. استالعملي هاي عكس اي حاصل از چرخ زاويه
اي مناسب العملي، يافتن ممنتم زاويه هاي عكس ماهواره توسط چرخ

ب براي چرخ ج استاي گونههها وهتكه ماهواره گيري صحيح
هر وضعيت ماهواره دقيق كنترلبه منظور. مطلوب را اتخاذ نمايد در

العملي يكپارچه استفاده هاي عكسچرخ از مجموعه،سه محور
و افزايش قابليت اطمينان سيستم كنترل براي اين منظور. شود مي

مي العملي عكسچهار چرخ وضعيت ماهواره از اي نمونه.شود استفاده
.نمايش داده شده است)1(از اين ساختار در شكل

 العملي چرخ عكس4ساختار-1شكل

و مكان قرار چرخ محل يكپارچه نقشةها در مجموع گيري
ميهب وضعيت همچنين.دنكن سزايي را در قانون كنترل ايفا

يك ماهواره ها نسبت به دستگاه، بدنةچرخقرارگيري محور  را با
ميماتريس بيا چرخ. كنندن از ها در دستگاه بدنه لذا گشتاور حاصل

ميهب :]41[شود صورت زير محاسبه
)5([ ] wwzwywx hChhh &&&& =

از چرخش چرخ&whفوقدر رابطة هاي گشتاورهاي حاصل
و ماتريس عكس كهستها چرخگيري قرار جهتبيانگرCالعملي

بهب ميهصورت زير :آيد دست
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با ديناميك سازي مدل  العملي چرخ عكسN ماهواره
اي ماهواره بر اثر هاي زاويه ديناميك ماهواره بيانگر تغييرات سرعت

و خارجي است لذا با استفاده از معادله اولر ديناميك. گشتاورهاي داخلي
ب هاي عكس ماهواره در حضور چرخ بهالعملي :]41[ آيد دستميهصورت زير

)7(wuHJ −×+= ωτω&
از چرخwuدر رابطه فوق هاي گشتاور كنترلي حاصل

و عبارتند عكس :از العملي است
)8(ww hCu &=

τماهواره نظيربر پيكرة گشتاورهاي خارجي واردةكنند، بيان
از تراستر و عبارتند گشتاور حاصل :از ها يا اغتشاشات محيطي است

solaraerogravityexternal τττττ +++=
:همچنين

)9(wChJH += ω
و را ماتريس شبه اينرسي ميJماتريسفوقةدر رابط نامند

شبيه ماتريس ممانJست كه ماتريسا مفهوم فيزيكي آن اين
اينرسي سيستم معادلي كه داراي روتورهايي با ممان اينرسي صفر 

مياست :ازو عبارتند كند، رفتار
)10(T

wCCIIJ −=

ahحا ممنتم زاويهةكنند بيان چرخاي هاي صل از
ب العملي است عكس ميهو : شوند صورت زير محاسبه

)11(ww
T

ww ICIh ωω +=
},...,,{

21 Nwwww IIIdiagI هاچرخ ماتريس ممان اينرسي=
چرخ سرعت زاويهwωو از)8( لذا با توجه به رابطة. هاست اي ، هدف

اي العملي، يافتن ممنتم زاويه هاي عكس كنترل ماهواره توسط چرخ
و كه ماهواره جهتاستاي ها بگونه مناسب براي چرخ گيري صحيح
چرخ)11( با توجه به رابطة. كندمطلوب را اتخاذ  هاي، سرعت

ميهب زير العملي از رابطة عكس :]41[ آيند دست
)12()(1 ωω T
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و قانون كنترل وضعيت ماهواره با لذا معادلات ديناميكي
از  ب چرخ عكس4استفاده ميهالعملي، :شود صورت زير خلاصه
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ب العملي نيز از رابطة هاي عكس گشتاور چرخ ميهزير :آيد دست
)14([ ] controlwwwww uChhhhh 1

4321
−== &&&&&

بةكنند قانون كنترل صورت زير محاسبههوضعيت ماهواره
:]42[خواهد شد 

)15(epcontrol qKDHu ++×−= ωω
هاي مثبت، ماتريسpKوDهاي فوق ماتريسدر رابطة

و قطري بود را تضمين PDكنندهه كه پايداري كنترلمعين
.ستماتريس كواترنيون خطاeqهمچنين ماتريس. نمايند مي

 تخمين وضعيت ماهواره

كههب ايدة كار رفته براي تخمين وضعيت ماهواره بدين صورت است
و ممنتم زاويههاي سرعت از ژيروسكوپ اي ماهواره با استفاده
چرخ زاويه چرخ اي از تاكومتر در حضور نويز حسگرها، ها با استفاده ها
از الگوريتم شودميگيري اندازه و مقدار صحيح اين مقادير با استفاده

ب و با مهتخمين وضعيت دل ديناميكي ماهواره در حضور كارگيري
از روابط العملي هاي عكس چرخ و سپس با استفاده تخمين زده شده

ميسينماتيكي ماهواره،  در اين. زنيم وضعيت ماهواره را تخمين
در حضور چرخ بر ماهواره هاي ساختار، معادلات غيرخطي حاكم

و گشتاور خارجي گراديان جاذبه عكس اي در الگوريتم تخمين العملي
از روابطز كه براي محاسبةليكن از آنجا. اند وارد شده وايا با استفاده

در استگيري سينماتيكي نياز به انتگرال ، خطاي اوليه موجود
هر چه مقدارهب. يابد تخمين وضعيت مرتباً افزايش مي عبارت ديگر

تر باشد، افزايش خطاي يه وضعيت در الگوريتم تخمين دقيقاول
و. تخمين با گذشت زمان كمتر خواهد بود براي اين منظور

از واگرايي الگوريتم تخمين، درصورتيجلوگير كه خطاي تخميني
از پيش تعيين ب شده از مقدار عنوانهاي بيشتر شود، حسگر ستاره

و مقدار اوليه وضعيت  حسگر اصلي براي مدت كوتاهي روشن شده
ب ميروزهدر الگوريتم تخمين را با دقت بسيار بالايي .دكن رساني

زمان واگرايي يتم بالاتر باشدهرچه دقت تخمين الگوربنابراين
و لذا زمان مورد نياز براي روشن خطاي تخمين طولاني دنكرتر

اين امر موجب كاهش چشمگير. تر خواهد بود حسگر ستاره كوتاه
شدمصرف انرژي زير سيستم تعيين وضعيت ماهواره خو در اين. اهد

في هاي زاويه راستا تخمين سرعت لتر كالمن اي را يكبار با استفاده از
و بار دي از روش تطبيقي مدلتوسعه يافته هاي چندگانه گر با استفاده

بااستخراج كر و نتايج را مي ده ةساختار ايد. ماييمن يكديگر مقايسه

در اين بخش براي الگوريتم فيلتر كالمن تخمين مطرح شده
و الگوريتم تطبيقي مدل توسعه در شكل يافته )2(هاي چندگانه

.نمايش داده شده است
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از روش تطبيقيLEOطراحي الگوريتم تخمين وضعيت يك ماهوارة 23/...با استفاده
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در حضور چرخ العملي هاي عكس الگوريتم تخمين وضعيت ماهواره

اي ست كه سرعت زاويها براي اين منظور فرض برآن. پردازيم مي
و ممنتم زاويه چرخ ماهواره با استفاده از ژيروسكوپ از طريق اي ها

. استگيري گيري سرعت آنها با استفاده از تاكومتر قابل اندازه اندازه
=×66لذا IHاز تخمين سرعت. است اي با دقت هاي زاويه پس

،)3(خص شده در رابطه بالا، با استفاده از روابط سينماتيكي مش
ب شدهوضعيت ماهواره :صورت زير تخمين زده خواهد
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 طراحي الگوريتم تخمين وضعيت به روش فيلتر كالمن توسعه يافته

هر چيز احتياج به مدل توسعه يافته براي طراحي فيلتر كالمن از قبل
بدست)21(تا)17(ابطور رياضي سيستم داريم كه اين مدل در

صورتهب معادلات لازم براي ديناميك فيلتر كالمن لذا. آمده است
:زير بيان مي گردد
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ب آنگاه تخمين حالت صورتهها با استفاده از يك فيلتر كالمن
:]43[شود زير محاسبه مي
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از هاي زاويه پس از تخمين سرعت اي ماهواره، با استفاده
هر لحظه تخمين)2(و مطابق شكل)22( رابطة در وضعيت ماهواره
. شودميزده 

 هاي چندگانه الگوريتم تخمين وضعيت به روش مدل طراحي

هاي چندگانه، فرض در تخمين وضعيت ماهواره به روش مدل
اي ست كه مدل سيستم ديناميكي، متعلق به مجموعها برآن

درنظر5هاست كه براي هر مدل، احتمال صحتي متناهي از مدل
ميگرفت هاي چندگانه فرض لذا در روش تطبيقي مدل. شوده
ب)17(، مدل زمان گسسته رابطةكنيم مي صورتهدر هر لحظه،

:مدل خطي زير باشد
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هر مدل، الگوريتم تخمين حالت از آنگاه براي ها با استفاده
ب ميهيك فيلتر كالمن :]43[شود صورت زير خلاصه
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5. Model probability 
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صابري حسين بلندي و فرهاد فاني 24/

Nkفوق  ةدر رابط هاي درنظر  بيانگر تعداد مدل =2,1,...,
ها در هر  لذا در اين روش به منظور تخمين حالت. است گرفته شده

هاي تخمين  حالتلحظه، احتمال صحت هر مدل محاسبه شده و 
ال صحت هر يك با يكديگر زده شده براي هر مدل با توجه به احتم

صورت زير  هها ب الگوريتم تركيب تخمين حالت. شوند تركيب مي
  : ]43[ شود ميخلاصه 
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ام kيعني مدل  kμها بوده و  گيري تعداد اندازه mفوق  در رابطة
دست  هزير ب ةها از رابط بنابراين مقدار تخمين حالت .استصحيح 
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ماهواره، با  اي هاي زاويه تخمين سرعتدر اين حالت نيز پس از 
   ، وضعيت ماهواره در هر لحظه تخمين زده)22( ةاستفاده از رابط

  .نشان داده شده است )3(ساختار اين روش در شكل . شود مي

  
 ]43[هاي چندگانه  ساختار الگوريتم تخمين وضعيت به روش مدل - 3شكل 

  سازي شبيه
عملكرد الگوريتم تخمين  ةدر اين قسمت به منظور مقايس

هاي چندگانه و فيلتر كالمن توسعه  وضعيت به روش تطبيقي مدل
كنيم ماهواره در حضور گشتاور اغتشاشي  يافته، فرض مي

العملي به سمت ندير  هاي عكس توسط چرخ اي گراديان جاذبه
به منظور تخمين . شود كنترل مي) گيري به سمت مركز زمين جهت(

هاي چندگانه، براي هر  به روش مدل) پيچ، ياو ،رل(وضعيت ماهواره 

نظر گرفته شده است كه  كار مختلف در ةنقط 7محور ماهواره 
] :عبارتند از ]o5.02.01.001.02.05.0  لذا. −−−

و  است مدل خطي مختلف براي ماهواره درنظر گرفته شده 37
ين به همچن. براي هر مدل يك فيلتر كالمن طراحي شده است

منظور كاهش خطاي تخمين و جلوگيري از واگرايي الگوريتم، 
]زماني فواصلحسگر ستاره در  ]sec2100∈t  و

[ ]sec17001500∈t الگوريتم  ةروشن شده و شرايط اولي
با مقدار حاصل از تعيين وضعيت دقيق يكسان را تخمين وضعيت 

فيلتر كالمن  ده ازهمچنين تخمين وضعيت با استفا. سازد مي
يافته نيز در شرايط كاملاً مشابه طراحي گرديد و خطاي  توسعه

با يكديگر مقايسه شده است كه  )4(تخمين اين دو روش در شكل 
هاي چندگانه در  بيانگر عملكرد بسيار مناسب روش تطبيقي مدل

  . استتخمين وضعيت ماهواره 

  
هاي چندگانه و  ه روش مدلمقايسه خطاي تخمين وضعيت ماهواره ب  - 4شكل 

  فيلتر كالمن توسعه يافته

صورت  هب حسگر ستاره گيري سازي، نويز اندازه در اين شبيه
randn×× درنظر و بر روي هر سه محور ماهواره  راديان 5105−

صورت  هب وضعيت ماهواره شرايط اولية. گرفته شده است
[ ]o5105− يال سآن نسبت به دستگاه اينر ةاي اولي و سرعت زاويه

]صورت هنيز ب ] sec/01.001.001.0 rad− فرض شده است .
ماهواره در طول زمان تخمين وضعيت به سمت  ،سازي اين شبيهدر 

ي ماهواره، براي اين منظور ماتريس اينرس. ندير كنترل شده است
پارامترهاي ها و  ت نصب چرخجه ةكنند ها و ماتريس بيان چرخ

  : صورت زير درنظر گرفته شده است هطراحي شده ب ةكنند كنترل
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كوهمچنين و نويز اندازهماتريس گيري اريانس نويز پروسه
ب :صورت زير درنظر گرفته شده استهبراي فيلتر كالمن
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 گيري نتيجه

در اين مقاله، به منظور حل معضلات مطرح شده مربوط به تغييرات
كار سيستم، حل مشكل مربوط به تغييرات ماتريس كواريانس نويزةنقط
و ژيروسكوپ اندازه و كاهش توان مصرفي گيري حسگر ستاره
يساختار جديدسيستم تعيين وضعيت با استفاده از حسگر ستاره، زير
و مبتني بر اصول روشتخمين وضعيت ماهواره با دقت بابراي هايلا

استفاده از معادلات.دشطراحي (MM)هاي چند گانه تطبيقي مدل
و ممنتم زاويه توسط كه العملي هاي عكس چرخاي ديناميكي ماهواره

جديد در طراحي اين ايدةعنوانهب كرد،گيري توان اندازه تاكومتر مي
از هاي زاويه سرعت در اين روش. استالگوريتم  اي ماهواره با استفاده

ب و هاي چندگانه با دقت كارگيري روش تطبيقي مدلهديناميك ماهواره
و سپس با استفاده از روابط سينماتيكي ماه واره بالا تخمين زده شده

در اين ساختار. وضعيت ماهواره با دقت بسيار بالا تعيين خواهد شد
گيري وضعيت ماهواره تنها با استفاده از حسگر ستاره براي مدتي اندازه

ب و  عنوان شرايط اوليه براي الگوريتم تخمين، موردهكوتاه انجام شده
م تعيين لذا در اين ساختار توان مصرفي زيرسيست. استفاده قرار مي گيرد

ب ميهوضعيت توسط حسگر ستاره به منظور همچنين.يابد شدت كاهش
كاهش حجم محاسبات الگوريتم مطرح شده بدون كاهش دقت تخمين 

هاي چندگانه با ساختار متغير مدلتخمين به روشةوضعيت، از ايد
(VSMM) لذا به منظور نشان دادن كارآيي روش مطرح.شداستفاده
گيري به سمت مركز جهت(هاي نزديك به وضعيت صفر شده، مدل

ت.اند انتخاب شده) زمين وأبه منظور كارآيي روش بيان شده ييد عملكرد
ه يافته كه در بسياري از سازي آن با روش فيلتر كالمن توسع نتايج شبيه
نتايجةبا مقايس.ه استارزيابي قرار گرفتو ها مورد استفاده ماهواره
در شودميمشخص)3(ن داده شده در شكل سازي نشا شبيه صورت كه

با20خاموش بودن حسگر ستاره در مدت  دقيقه خطاي تخمين وضعيت
برابر خطاي تخمين وضعيت1/0هاي چندگانه تقريباً تفاده از روش مدلاس

با استفاده از روش مطرح شده در اين بنابراين. استبه روش فيلتر كالمن 
س مقاله مي د كه اين امر سببكرتاره را به مدت كمتري روشن توان حسگر

و افزايش عمر ماهواره كاهش توان مصرفي زير سيستم تعيين وضعيت
.خواهد شد
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