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In recent years, according to progress of aerospace industries particularly satellites it 
has been paying much attention to attitude determination of satellite. Attitude determination 
of satellite in various ways, such as: radio, radar, optical methods and using GPS, q and 
kalman filter is done, that each of these methods has advantages and disadvantages. Due 
to disturbance in space, high accuracy in attitude determination, various algorithms to 
obtain properly accurately attitude, desirable access to position, velocity and time of 
satellite to achieve desired attitude determination satellite are considered a top priority. 
However, in this Paper, first we review the various methods for attitude determination 
satellite and then examine of operation and relations of algorithms discussed. This Paper 
focus on the advantages and disadvantages of qEKF algorithm in compare to other methods 
are available. 
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  پژوهشي -مقاله علمي

در تخمين وضعيت ماهواره  qEKFكاربرد الگوريتم 
 هاي مغناطيسي و خورشيد حسگربا استفاده از 

   3محمدعلي عليرضاپوري، *2، ناصر رهبر 1عباس سعيدي
  جتمع دانشگاهي برق و كامپيوتر، دانشگاه صنعتي مالك اشتر، تهران، ايرانم -3و  2، 1

*Rahbar_nas@mut.ac.ir  

ي اه. طي سالده استشتعيين و كنترل وضعيت موضوعي است كه همراه با توسعه فناوري ماهواره با اقبال مواجه 
سعه وضعيت، تو منظور بهبود عملكرد اين تعيينها بهعيين وضعيت ماهوارههاي قطعي و تكراري براي تگذشته روش

هاي كننده دادهمينضعيت تأهاي متنوعي در اين حوزه ارايه شده است. زيرسيستم تعيين وفراواني يافته و الگوريتم
نزديك به  در مدارهاي كههاي هاي تعيين موقعيت و كنترل وضعيت ماهواره است،. در ماهوارهورودي موردنياز الگوريتم

ي هاكيب روشطورمعمول از ترگيرند، بههاي محدودي براي تعيين وضعيت بهره ميحسگرگيرند و از زمين قرار مي
ين اوئيچ بين ود، از سها از دسترس خارج شحسگرهاي يكي از قطعي و تكراري تعيين وضعيت و در شرايطي كه داده

ا استفاده از ن مقاله بند و در ايقطعي و تكراري داراي مزايا و معايبي گوناگوني هستهاي گردد. روشها استفاده ميروش
 شود. در توسعهمي براي تعيين وضعيت ماهواره به كار گرفته qEKFهاي قطعي و تكراري، روش ايده تركيب روش

شود و در ياستفاده م Questي يافته براي اصلاح روش تكرار، از ايده فيلتر كالمن توسعهQEKFمباني رياضي الگوريتم 
مي وسعه دادهتاهواره غير وضعيت مهاي  وضعيت و نتيجه روشي جديد براي تخمين بردار حالت تشكيل شده از حالت

كه  ك به زميندار نزديمهاي مختلفي براي يك ماهواره در سازيشود. براي ارزيابي عملكرد روش پيشنهادي، شبيه
مقايسه شده  SOARگرفته و نتايج با روش طيسي و ژيروسكوپ سه محوره است، انجامهاي خورشيد، مغناحسگرداراي 

ماهواره  ها در تخمين وضعيتقبول روش پيشنهادي در قياس با ديگر روشدهنده عملكرد قابلاست. بررسي نتايج نشان
  هاست. و باياس ژيروسكوپ

  

  q، روش qEKFيافته، الگوريتم سعهماهواره، تعيين وضعيت،  فيلتر كالمن تو : هاي كليديواژه

  123علائم و اختصارات

 T  ماتريس وضعيت 
  y  بردار مشاهدات در دستگاه بدنه فضاپيما

 n  سيگيري در دستگاه اينربردار واحد مرجع مرتبط با اندازه
 ia  برداربا هر جفت هاي ثابت مرتبطوزن

θ  وضعيت 
s  هاي غيروضعيتحالت

_________________________________ 
 . كارشناس ارشد1

 . دانشيار (نويسنده مخاطب)2

  . دكتري3

 مقدمه

خصوص صنعت با توجه به پيشرفت روزافزون صنايع هوافضايي و به
هاي اخير محققان بسياري به موضوع تعيين و اي، در سالماهواره

اند. مسئله تعيين وضعيت ماهواره كنترل وضعيت ماهواره پرداخته
استفاده در  هاي تعيين وضعيت موردحسگربسياري به گي توابس

گردد هاي اقتصادي باعث ميماهواره دارد. از سوي ديگر، محدوديت
قيمت هاي گرانحسگرها، امكان استفاده از كه در بسياري از ماهواره

تعيين  و دقيق فراهم نباشد. اين امر باعث گشته است كه مسئله
قيمت موردتوجه قرار هاي ارزانحسگروضعيت ماهواره با استفاده از 

 هاي تعيين وضعيتتوسعه الگوريتم نتيجه موضوع گيرد و در
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مختلفي   هاييحسگر. ]3-1[ موردتوجه جدي محققان واقع شود
 ، مغناطيسي]5[ هاني، خورشيدي، ناوبري ج]4[ مانند ردياب ستاره

راي تعيين ب ]7[ ها) و زمينسنج(ژايروها و شتاب ، اينرسي]6[
هاي كوچك . در ماهواره]8[ شوندوضعيت ماهواره به كار گرفته مي

مغناطيسي براي تعيين  حسگرخورشيدي و  حسگرمعمولاً از دو 
 حسگراست كه  گردد. لازم به ذكروضعيت ماهواره استفاده مي

هاي كه در مدارهاي نزديك به زمين قرار خورشيدي در ماهواره
گيرد و دارند، در بخشي از مسير حركتي خود در سايه زمين قرار مي

مغناطيسي براي تعيين وضعيت به كار  حسگردر اين شرايط تنها 
  شود. گرفته مي

ها اي از الگوريتمدر تعيين وضعيت فضاپيماها طيف گسترده
هاي تعيين وضعيت حسگرهاي راي تعيين وضعيت با استفاده از دادهب

هاي تعيين وضعيت ماهواره به گيرند. روشمورداستفاده قرار مي
. ]9[ شوندبندي ميهاي قطعي و تكراري تقسيمدودسته كلي روش

روش تعيين وضعيت قطعي يا بدون حافظه، روشي است كه وضعيت 
كند. در اين روش حل تعيين مي 4نقطهبهصورت نقطههواره را بهما

مسئله تعيين وضعيت اغلب بدون در نظر گرفتن خواص آماريِ 
شود و هاي وضعيت انجام ميحسگرآمده از دستهاي بهگيرياندازه

ديگر دو بيانگيري وضعيت يا بهلازم است كه حداقل دو بردار اندازه
. يك سال پس از ارائه ]10[ تعيين وضعيت داشته باشيم حسگر

خانم  ]11[ روش جبري براي تعيين وضعيت توسط هارولد بلك
گريس وهبا مسئله تعيين وضعيت مشهور خود را منتشر كرد كه 

. اولين الگوريتم ]12[ براي هر تعداد بردار مشاهدات پاسخگو بود
مطرح  5بود كه توسط داونپورت qعملي براي حل مسئله وهبا روش 

هاي بسياري براي حل اين منتشر شد. روش ]13[ 6وسط كيتو ت
هايي عددي هستند. ها روششده است كه بسياري از آنمسئله ارائه

 ها آن است كه قادر نيستند تاترين ضعف اين الگوريتممهم
اس ژايروها) را تخمين بزنند و از متغيرهاي غير وضعيت (مانند باي

، اين روش قادر به حسگرديگر در صورت از دست دادن يك سوي 
  .]10[ تخمين وضعيت ماهواره نخواهد بود

ين وضعيت هاي تكراري تعيهاي قطعي، روشدر مقابل روش
هاي وضعيت از حسگرآمده از دستهاي بهماهواره علاوه بر داده

گيرند تا قادر باشند مسير مدل ديناميكي حركت فضاپيما نيز بهره مي
ها عمدتاً حركتي ماهواره را با دقت مناسبي تخمين بزنند. اين روش

ترين اين اند كه از مهمشدهمبتني بر فيلترهاي بيزين توسعه داده
اي توان به خانواده فيلترهاي كالمن و فيلترهاي ذرهها ميشرو

هاي ديناميكي هاي موجود در مدلقطعيت عدم. ]16-14[ اشاره كرد
_________________________________ 

4. Point-to-Point 
5. Davenport 
6. Keat 

دقت مدل نيز يكي از نقاط ضعف اين و وابستگي عملكرد فيلتر به
ايده تركيب ها است. بر اين اساس،  در اين مقاله با استفاده از روش
شده ارائه qEKFبا عنوان  [10]هاي تكراري و قطعي كه در روش

است، الگوريتمي را براي تخمين وضعيت يك ماهواره كه در مداري 
دهيم كه تنها از كند توسعه مييك به زمين حركت مينزد

  گيرد.  خورشيد بهره مي حسگرهاي مغناطيسي، ژيروسكوپ و حسگر
طور هماهنگ تخمين غيرخطي الگوريتم پيشنهادي به

خمين داونپورت و ت qكواترنيون وضعيت را با استفاده از روش 
يافته يمغيرخطي حالات غير وضعيت را در چارچوب فيلتر كالمن تعم

 هاي فيلتر كالمنباهم تركيب و براي تخمين حالات از تكنيك
لترهاي ديگري چون فيدر مقايسه با  qEKFكند. فيلتر استفاده مي

QUEST ]17[ ت اين مزيت را دارد كه قادر است علاوه بر حالا
 QUESTتر وضعيت، حالات غير وضعيت را نيز تخمين بزند ولي فيل

كه كسوف هنگامي ]SOAR ]17تنها قادر است تخمين بزند. فيلتر 
د ضعيت و غير وضعيت را ندارت ودهد قابليت تخمين حالارخ مي

ها را ضعفپيشنهادي همه اين كمبودها و نقطه qEKFولي الگوريتم 
 ايده از با ملاحظات در نظر گرفتن تخمين وضعيت اوليه و استفاده

كند. بنابراين در هاي قطعي برطرف ميفيلتر كالمن بر روي روش
عيين يه تعنوان پااي وهبا بهادامه و در بخش دوم به مسئله پايه

ضوع شود. پس آن و در بخش سوم به مووضعيت قطعي پرداخته مي
اهد رائه خواپرداخته خواهد شد و مباني رياضي اين فيلتر  qEKFفيلتر 

 سازي روشگرديد. در بخش چهارم نيز به ارائه نتايج شبيه
ه بيك پيشنهادي براي تعيين وضعيت يك ماهواره كه در مدار نزد

جم گردد و درنهايت در بخش پنارائه ميكند، زمين حركت مي
  هد شد. بندي مقاله ارائه خواجمع

  

 حل داونپورت و تحليلسئله وهبا، راهم
  كوواريانس خطاي تخمين

ر رداباز ديدگاه تعيين وضعيت، مسئله وهبا روشي براي محاسبه 
دار وزن سازي حداقل مربعاتوضعيت ماهواره با استفاده از حداقل

 زملاگيري است كه يس وضعيت و بردارهاي اندازهخطاي بين ماتر
خطي  بستهگيري مستقل و غير وااست داراي حداقل دو بردار اندازه

  اد:توان به شكل زير نشان د] كه اين توصيف را مي2باشيم [
2الف) -1(

1

1

2

n

i

i

J a


  i iy - Tn 
 

iب) -1( 1
i

a   

بردار مشاهدات در دستگاه  y ماتريس وضعيت، Tكه روابط فوق، 
گيري در دستگاه بردار واحد مرجع مرتبط با اندازه nبدنه فضاپيما، 
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. ]4و3[ بردار هستندهاي ثابت مرتبط با هر جفتوزن ia واينرسي 
هاي خورشيد و حسگرز گيري وضعيت اكه دو بردار اندازهدرصورتي

گيري و بردار دست آيند، متغيرهاي معرف اين دو اندازهمغناطيسي به
  شده است.ارائه 1مرجع مربوط در جدول 

  هاي مختلف ماهوارهگيري مدلبردارهاي مرجع و اندازه -1جدول 

موقعيت 
 ماهواره

مدل 
 خورشيد

 مرجع خورشيدبردار 
رگيري با حسگاندازه

 خورشيد

1n1y

مدل ميدان 
 مغناطيسي

بردار مرجع ميدان
 مغناطيسي

گيري با حسگراندازه
 مغناطيسي

2n2y

  شود: ها به شكل زير تعريف ميدر فضاي كواترنين Tماتريس 
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صورت ) را به3ماتريس، معادله ( traceحال با توجه به خواص 
) خواهيم 6) به معادله (4) در (3) بازنويسي و با جايگذاري (4معادله (
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با توجه به سه جمله شاخص عملكرد و تعريف روابط زير، 
  ) تغيير خواهد كرد:5شاخص عملكرد به فرم معادله (

 الف) -5( Ttrace B trace B      

 ب) -5( 4 42 2q trace q   
T T

v vB q × z q 

 ج) -5( 
1
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i
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  i iz y n  
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 ه) -5(      
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  i i i iH y × n × n × y × 

  شود:) تبديل مي6شاخص عملكرد به معادله (
)6(42G q  T T

v v vz q q Hq 

جمله  توان ازشود، پس ميبيشينه مي qكه اين شاخص با توجه به 
 نظر كرد. حال با تعريف ماتريس بهره صرفK  به شكل رابطه

  Gسازي معادل اين است كه شاخص عملكرد ) مسئله بهينه11(
  را بيشينه كنيم. )12رابطه (

 الف) -7(
0

 
  
  

T

H z
K

z
 

G ب) -7(  Tq Kq   

وسيله ضرايب لاگرانژ به سازي بهبا حل اين مسئله بيشينه
Kqرابطه  q رسيم كه كواترنيون بهينه بردار ويژه مرتبط با مي
شود نتيجه مشاهده مي هست. در Kماتريس  ترين مقدار ويژهبزرگ

 كند و پسترين مقدار ويژه شاخص عملكرد را بيشينه ميكه بزرگ
كند. ماتريس تخمين آن تخمين وضعيت بهينه را توليد مي از

توان به دو ماتريس وضعيت واقعي و خطاي وضعيت وضعيت را مي
q شده است.تجزيه كرد كه در دستگاه بدنه تعريف  

)8(     *ˆ T q T q T q 

خطاي وضعيت ها خطا نداشته باشيم گيريكه در اندازههنگامي
صفر خواهد بود كه نتيجه مورد انتظاري است و تخمين وضعيت با 

ها لحاظ گيريشود. اگر خطاها در اندازهوضعيت واقعي معادل مي
  شوند:ها به روابط زير تبديل ميگيريشوند، مدل اندازه

الف)-9( i i iy Tn y  

ب) -9( i i in n n  

  كند:شاخص عملكرد چنين تغيير ميحال 
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  شود:نتيجه مي )11(فرم كلي مسئله مقدار ويژه همانند قبل در معادله 
)11(4q    θ v vH q z q  

ها گيريمقدار كوچكي است، در حالتي كه اندازه كه مقدار ويژه بهينه 
كردن نويز نتيجه ر ويژه بهينه صفر است و با اضافهمناسب باشند مقدا

شود. توجه داشته باشيد كه خطاها نزديك به ماتريس تكين داونپورت مي
4(  مقادير كوچكي هستند 1q  0و vq(  و حل مسئله خطاي
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معادله هاي بردار خطاي كواترنيون به فرم تخمين در حالي كه مؤلفه
  آيد:دست مي) باشند، به12(

 الف) -12(   -1
v θq H z 

2 ب) -12(  vθ q 

  :]5[شود بنابراين، كوواريانس خطاي وضعيت محاسبه مي

)13( 
   

 
E 4E

4 E

   

 

 



T T
θθ v v

-1 T -T
θ θ

P θ θ q q

H z z H
 

براي محاسبه كوواريانس  E   Tz z  با تقريب مرتبه اول
  داريم:

  
  
  
)14(

     

 

 

i i

i

i

a a

a

a

  

    

  

          

         

     

 





n n

i i i i i i

i=1 i=1
n

i i i i i i i i

i=1
n

i i i i

i=1

z y Tn y y T n n

z y Tn y T n y Tn y T n

z y T n y Tn



 

سته با اين فرض معمول كه هر منبع خطا با ديگري نا همب
  شود كه:مي هستند نتيجه

  
)15(        

    
2

E
E

E
ia

 
 

 

      
  
 


TT Tn i i i iT

TT
i=1 i i i i

y T n n T y
z z

Tn y y Tn

 

گيري نامعلوم در عمل، وضعيت واقعي و بردارهاي اندازه
iy,ˆگيري شده شده و اندازههستند و بايد با مقادير تخمين زده T  و

in  تخمين زده شوند. مهم است كه توجه شود كه مسئله وهبا
مانده مربع باقي ˆi iy T q n نتيجه تضميني  كند. دررا كمينه مي

ت دس وجود ندارد كه خطاي كواترنيوني كه از طريق اين روش به
دست آوردن يك هرحال، اين روش براي بهآيد كمترين باشد، بهمي

  ينه مفيد است. تخمين وضعيت به

  )Q )qEKFيافته روش فيلتر كالمن تعميم

فيلتر كالمن ابزاري پايه براي تخمين بازگشتي است.  در اين بخش 
عنوان چارچوبي براي توسعه الگوريتم پيشنهادي استفاده از آن  به

انجام  qروزرساني وضعيت را بر پايه روش به 7qEKFشود. فيلتر مي
هاي غيروضعيت را با استفاده از ني حالتروزرسادهد و سپس بهمي

رساند. بردار حالت بهينه و تكنيك فيلتر كالمن به انجام مي
بندي شده لت پارتيشروزرساني كوواريانس در ابتدا براي حابه

هايي كه گيريبودن اندازهوضعيت) و با فرض خطي(وضعيت و غير
_________________________________ 

7 Q-method Extended Kalman Filter 

حالت بهينه دست خواهد آمد. ابعي از وضعيت ماهواره هستند، بهت
روزرساني وضعيت را انجام داده و خطي، با يك فيلتر كالمن به

وضعيت هاي غيررود و حالتجديد بكار ميهاي گيريعنوان اندازهبه
ها تعميم حالت بهينه خطي روزرساني كوواريانسو به qEKFروش 

گيريفرض كنيد بردار اندازه qEKFهستند. براي توسعه الگوريتم 
y صورت زير تعريف شود:به  

و نويز سفيد H، ماتريس مشاهداتxكه در اين رابطه بردار حالت
ηبا ميانگين صفر و با كوواريانس مرتبطRباشند.ميˆ -x را
 Pعنوان يك تخمين پيشين حالت با كوواريانس خطاي تخمين به

ˆكنيم وتعريف مي x  نيز تخمين پسين حالت با كوواريانس خطاي
شود، همچنين خطاهاي پيشين و پسين شان داده مين Pتخمين

  شوند:هاي زير نشان داده ميوسيله رابطهبه ترتيب به
ˆالف)-17( - -e x x  

ˆب) -17(  e x x  

روزرساني حالت (تخمين پسين حالت) و خطاي معادله به
  شود:تخمين پسين حالت به شكل زير بيان مي

 الف)-18(   ˆ ˆ ˆ ˆ     + - - -x I KH x Ky x K y Hx  

 ب) -18(
 

   

ˆ ˆ ˆ

  

      

     

+ + - -e x x x x K Hx η Hx

e K He η I KH e Kη
 

دانيم كه گيري است. مينويز اندازه ηبهره كالمن و  Kكه ماتريس 
ست ي اتخمين داراي خطايي با ميانگين صفر و ماتريس كوواريانس

  شود: كه به شكل زير تعريف مي
)19(     

 

T-P e e  

گيري ازههاي تخمين و نويز اندشود كه خطافرض مي
؛ نهمبسته هستند، بنابراينا  0 Te η  است. بنابراين

  شود:كوواريانس خطاي تخمين پسين چنين تعريف مي

  

)20( 
 

   

   
 

   

T+ + +

T- T

P e e

I KH P I KH KRK

 

روزرساني كوواريانس شناخته عنوان فرمول جوزف براي بهكه به
شود كه طوري انتخاب مي Kدر فيلتر كالمن بهره   .]10[ شودمي

انس كوواري traceكردن تخمين را كمينه كند كه با كمينه خطاي
  شود.خطاي تخمين پسين انجام مي

)21(   min trace trace           
T+ - T

K
P I KH P I KH KRK

)16(  y Hx η  
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الف)-22(

   

  1

trace 
0

trace 

trace trace

0 trace trace

trace

0 2 2 2



      


      
            
                 
      

   

 

+

T- T

- -

- T T - T T

T

- T - T

- T - T

P

K

I KH P I KH KRK
K

P KHP

P H K KHP H K
K

KRK

P H KHP H KR

K HP H R P H

 

 ب) -22(  1

opt


 - T - TK P H HP H R  

وه بر تخمين بردار وضعيت، اكنون فرض كنيد كه علا
مند باشيم كه متغيرهاي ديگري را نيز تخمين بزنيم. فرض علاقه

  كنيد كه بردار حالت به شكل زير تعريف شود: 
)23(                                                                

  
 

θ
x

s
 

وضعيت باشند. معمولاً، هاي غيرحالت sوضعيت و  θكه 
وضعيت باياس گانه رول، پيچ و ياوو و حالت غيروضعيت زواياي سه

هاي كوواريانس ژيروسكوپ است. ماتريس مشاهده، بهره و ماتريس
  شوند:بندي ميطور مشابه پارتيشنبه
 الف)-24(  θ sH H H  

 ب) -24( 
  
 

θ

s

K
K

K
 

 ج) -24( 
  
 

θθ θs

sθ ss

P P
P

P P
 

، و θها تابعي از وضعيت گيريشود كه اندازهفرض مي
صورت وضعيت هستند. بهره بهينه كالمن بههاي غيرمستقل از حالت
  شود:زير تعريف مي

الف)-25(  
   
     

- T
θ,opt θθ θ -1

opt - T
s,opt sθ θ

K P H
K W

K P H
 

 ب) -25( - T
θ θθ θW H P H R  

  روزرساني مانده چنين تعريف خواهد شد:درنتيجه، معادله به
 الف)-26( ˆ ˆ ˆ  + - -

θ θθ θ K y H θ  

ˆ ب) -26(  -
θε y H θ  

مانده را برحسب بهره كالمن و تابعي از توان همچنين مي
  وضعيت نوشت:

 الف)-27( -1
θ,optε K θ  

ˆ ب)-27( ˆ  + -θ θ θ  

وضعيت هاي غيراست. براي حالتت بهينه روزرساني وضعيبه θكه 
  داريم:

)28(  ˆˆ ˆ  + - -
s θs s K y H θ  

) 27ز معادله () و باقيمانده ا25با جايگذاري بهره بهينه از معادله (
صورت وضعيت بهينه بهروزرساني حالت غيريگزين براي بهمعادله جا

  زير خواهد شد:
)29(   1

,ˆ ˆ ˆopt


     + - -1 - - -

s θ,opt sθ θθs s K K θ s P P θ  

ن خميطاي تكوواريانس نيز مشابه قبل عمل كرده و خبراي تحليل 
د وضعيت به ترتيب چنين تعريف خواهپسين حالت وضعيت و غير

  شد:
الف) -30(   + -

θ θ θ θ θe I K H e K η  

ب) -30( s s s s s  + -e I K H e K η  

  شود:ها بيان ميروزرساني خطاي كوواريانس براي همه حالتبه
  

)31(             
 

T T+ + + - TP e e I KH P I KH KRK 

ت ها را با استفاده از معادلاروزرساني كوواريانس همه حالتحال به
 - 22ري بهره بهينه از معادله (ج) و جايگذا -24ب)، ( - 24)، (24(

  سازي مناسب به روابط زير خواهيم رسيد:ب) و ساده

يافته، مانده براي فيلتر توسعهروزرساني وضعيت، مأموريت باقيبعد از به
وضعيت است. اين امر با هاي غيروزرساني مناسب براي حالتربه

هاي وضعيت روزرساني حالتبهاستفاده از اطلاعات جديدي كه از 
ˆروزرساني وضعيتشود. درواقع از بهآمده است، انجام ميدستبه +θ 
، ماتريس 8گيرياندازهكنيم. با اين شبهگيري استفاده ميعنوان اندازهبه

*
θ 3×3H I ي است و ماتريس مشاهدات حالت ماتريسي همان

*0توضعيغير
sHصورت گيري بديناندازهصفر است. بنابراين، شبه

   شود:داده مي
ˆالف)-33(  * + +y θ θ η  

ب) -33( + +
θη e  

يسلانوتوجه شود كه براي باقيمانده مقادير اين بخش از با
 *. كنيم. در اينجا، خطاي تخمين گيري استفاده مياندازهبراي شبه

پسين  +
θe  با خطاي تخمين پيشين,- -

θ se e  رابطه دارد. اين ارتباط
                             :شودرو تعريف ميطور صحيح محاسبه شود و ازاينبايستي به

_________________________________ 
8. Pseudo-measurement 

)الف- 32(    
T+ - T -

θθ θθ θ,opt θ,opt θθ θ,opt θP P K WK P I K H 

sب) -32(  + - - T T
θ θs θθ θ s,optP P P H K  

ج) -32( + - -
sθ sθ s,opt θ θθP P K H P  

د) -32( + - T
ss ss s,opt s,optP P K WK  
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)34(                                    
 
 

e

e

          
       

  

T*
θ*

θ*
* T- *s

s

η
C

C
C η

  

+با جايگذاري براي
θe :خواهيم داشت  

الف)-35(     

 

*


          
   

  

T T T- + -
θ θ θ θ θ θ

T-
θθ θ θ

C e e e e I K H

P I K H

 

ب) -35(     

 

        
   

 

T T T* - + -
s s θ s θ θ θ

T-
sθ θ θ

C e e e e I K H

P I K H

 

  خواهيم داشت:
    1  

T -
θ,opt θ θθ θθI K H P P                                 (36)  

داشته  θ,optKبا اين فرض كه يك بهره وضعيت بهينه،
 شوند:سازي ميهاي كوواريانس سادهباشيم، ماتريس

* الف)-37(
   +

θθC P  

 ب) -37(  1*   + +
s sθ θθ θθC P P P  

  مد:آدست خواهد معادلات فوق بهره بهينه چنين به با توجه به

   1
    

T T T T* - * * * - * * * * * *K PH C HPH R HC C H                          (38) 
همچنين خواهيم داشت:        

 0   
* T T

θ sH H H I  

 

     
 

T* * * +
θθR η η P  

 
  
 

*
* θ

*
s

K
K

K
 

  كه در اين روابط داريم:
)الف-39(   1

    * - * - + * *T
θ θθ θ θθ θθ θ θK P C P P C C  

ب) -39(   1
    * - * - + * *T

s sθ s θθ θθ θ θK P C P P C C  

  سازي خواهيم داشت:همچنين با جايگذاري و ساده
   1

     * - + - + + +
θ θθ θθ θθ θθ θθ θθK P P P P P P I                        (40) 

     

ˆاستفاده ازبا  +θ لاعات اط ،گيرياندازهعنوان يك شبهبه
*. بهره بهينهآيددست ميوضعيت به اضافي در مورد

sK  با روشي
*,وسيله جايگزيني مقادير مناسب براي مشابه به *

θ sC C  و+
θθP  به

 شود:رابطه زير تبديل مي
 

  
  

)41( 

   

   

   

1 1

1

1 1

 



 

      
 

               

 

* - - - + - + + +
s θθ sθ θθ θθ θθ θθ θθ θθ

T T- -
sθ θ,opt θ θθ θ,opt θ

- T T - T T - -
sθ θ θ,opt θθ θ θ,opt sθ θθ

K P P P P P P P P

P I I K H P I I K H

P H K P H K P P

 

نيز به شكل زير انجام عيت روزرساني حالت غيروضو به
  گيرد:مي

   
  1

ˆ ˆ ˆˆ ˆ ˆ

ˆ


     

  

* - * * - - * + -
s s

- - -
sθ θθ

s s K y θ s K θ θ

s P P θ
                (42)  

ين ادر انتهاي اين بخش به صورت شماتيك، فرايند اجراي 
 معرفي شده است: 2 الگوريتم در شكل

  

  اجراي الگوريتم پيشنهادي فرايند -2شكل 

سازي تخمين وضعيت ماهواره با استفاده شبيه
هاي خورشيدي و مغناطيسي و با استفاده حسگر

  qEKFاز الگوريتم 

سازي براي يك ماهواره فرضي در مدار در اين بخش با انجام شبيه
بررسي قرار  نزديك به زمين، عملكرد الگوريتم پيشنهادي مورد

شود. پارامترهاي مقايسه مي SOARگرفته و عملكرد آن را با الگوريتم 
 عنوان مركزشده است. مركز زمين بهارائه 2سازي در جدول شبيه

شود و دستگاه اينرسي و مختصات مرجع در نظر گرفته ميدستگاه 
استفاده براي محاسبه  هاي مورددستگاه بدنه ماهواره، دستگاه

وضعيت هستند.. با فرض غيرفعال بودن زيرسيستم كنترل وضعيت 
ركتي، ثابت اي آن در هر سه محور حماهواره، اندازه سرعت زاويه

دهد. شود كه بردار سرعت در طول مسير تغيير جهت ميفرض مي
هاي خورشيد، مغناطيسي و ژيروسكوپ است. حسگرماهواره داراي 

شود كه بردارهاي واقعي ميدان مغناطيسي و خورشيد در فرض مي
گيري آغشته به نويز است كه در دسترس است و بردارهاي اندازه

هاي اسكالر وزنشده است. سازي ارائهه، پارامترهاي شبي2جدول 
1صورت به  QUESTگيرينظرگرفتن مدل اندازهمسئله وهبا با در σ 
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1و  σ  سنج مغناطيس حسگرخورشيد و  حسگربه ترتيب براي
گردند بردار حالت شامل زواياي غلت، فراز و سمت انتخاب مي

  ماهواره و باياس ژيروسكوپ است. 

  سازيي شبيهپارامترها -2 جدول
 درجه 1/0  خورشيد حسگرنويز 

 نانو تسلا220  مغناطيسي حسگرنويز

 Angular)نويز ژايرو 

Random Walk) 
 3.3 10 / . 

 Angular)باياس ژايرو 

Random Walk) 
 3.3 10 / . 

 زوايايي اويلر و باياس سه ژايرو بردار حالت

 يك ثانيه  برداريزمان نمونه

 ثانيه T 6000 سازيزمان شبيه

  ينكيلومتري از سطح زم 622مدار دايروي در فاصله   مدار ماهواره
  درجه 45صفحه مداري 

  

 ضعيتبا سه مثال، عملكرد الگوريتم پيشنهادي در تخمين و
ر ديگ ژايروها موردبررسي و مقايسه ياماهواره و تخمين باياس 

رض ابت فثاي ماهواره گيرد. ازآنجاكه سرعت زاويهها قرار ميروش
 وجهشده است، در ارائه نتايج تنها خطاي تخمين وضعيت موردت

  قرارگرفته است.

هاي حسگرمثال اول: تعيين وضعيت با استفاده از 
  مغناطيسي و خورشيدي 

صورت در تمام دوره مداري بهشود كه در اين مثال فرض مي
شده و هاي مغناطيسي و خورشيد استفادهحسگرهاي سنكرون از داده

تخمين باياس ژايرو و زواياي غلت، فراز و سمت ماهواره با استفاده 
گيرد. براي مقايسه نتايج با الگوريتم انجام مي  qEKFاز الگوريتم 

SOAR شده ارائه 2 ر شكلسازي دشود. نتايج اين شبيهنيز مقايسه مي
ب،  - 2 الف، خطاي تخمين وضعيت و در شكل- 2 است. در شكل

ها شده است. در اين شكلتخمين باياس ژايروها ترسيم خطاي
منحني با رنگ مشكي نشان دهنده پوش حداكثر خطاي تخمين در 

ها يكصد اجراي مختلف الگوريتم است. بررسي اين شكل
دو الگوريتم فوق با فرض در اختيار  دهنده عملكرد تقريباً مشابهنشان

مغناطيسي و خورشيد در كل مدار ماهواره  حسگرهاي دو داشتن داده
شود باگذشت زمان ها مشاهده ميطور كه در اين شكلاست. همان

و پيشرفت الگوريتم، خطاي تخمين براي هر سه پارامتر غلت، فراز و 
به صفر ميل  كند. همچنين خطاي باياس نيزسمت به صفر ميل مي

تر تخمين حالت باياس ژايرو دهنده عملكرد مناسبكرده و نشان
  است.  SOARنسبت به روش  qEKF توسط روش 

 

لف: خطاي تخمين وضعيتا ب: خطاي تخمين باياس ژايروها  

 1-در  مثال SOARو  qEKFخطاي تخمين وضعيت و باياس ژايرو با استفاده از  دو روش  -2شكل 

 سنجمغناطيس حسگرمثال دوم: تعيين وضعيت با 

مغناطيسي براي  حسگردر اين مثال فرض شده است كه تنها از 
خورشيد  حسگرگردد. در اين مثال داده تعيين وضعيت استفاده 

شده ل در نظر گرفتهآهواقع برداري ايد صورت يك بردار ثابت و دربه
براي اين  SOARروش سازي روش پيشنهادي و است. نتايج شبيه

الف خطاي -3 شده است. در شكلنمايش داده 3 در شكل مثال
ب خطاي تخمين باياس ژايروها  -3 تخمين وضعيت و در شكل

 3 شده است. شكلارائه SOARو  qEKFبراي دو روش 
زمان با ت به صفر همكردن خطاي تخمين وضعيدهنده ميلنشان

ب نيز مشخص است كه -3 در شكل است.پيشرفت الگوريتم 
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تدريج به صفر همگرا شده است. خطاي تخمين باياس ژايروها نيز به
دهنده اين موضوع است كه در صورت در واقع اين مثال نشان در

ها قادر ، هر دو الگوريتمحسگرهاي دقيق از دو اختيار داشتن داده

قت خوبي وضعيت و باياس ژايروها را تخمين بزنند و در هستند با د
  اين شرايط عملكرد اين دو الگوريتم تفاوت چنداني با يكديگر ندارد.

 

 

 الف: خطاي تخمين وضعيت ب: خطاي تخمين باياس ژايروها

  در مثال SOARو  qEKFخطاي تخمين وضعيت و باياس ژايروها با استفاده از  دو روش  -3شكل 

 حسگرگيري آسنكرون با استفاده از مثال سوم: اندازه
 خورشيد حسگرمغناطيسي و 

هاي مغناطيسي حسگرشده توسط هاي انجامگيريدر اين مثال اندازه
به دليل وقوع كسوف، در بخشي از مدار ماهواره خورشيدي  حسگرو 
 6000ثانيه (از  3800تا  2000زمان نيستند. در فاصله زماني بين هم

خورشيدي به علت وقوع كسوف موجود  حسگراي از نمونه) داده
هاي رو در اين بازه زماني، تخمين صرفاً بر اساس دادهنيست و ازاين

اين بازه زماني و با  از گيرد. پسمغناطيسي انجام مي حسگر
خورشيدي نيز  حسگرهاي شدن ماهواره از سايه زمين، دادهخارج

سازي اين مثال گيرد. نتايج شبيهبراي تخمين مورداستفاده قرار مي

الف، خطاي تخمين -4 شده است. در شكلترسيم 4 در شكل
ب، خطاي تخمين باياس ژايروها -4 وضعيت ماهواره و در شكل

ست. در هر دو شكل مشخص است كه روش پيشنهادي شده اترسيم
خصوص در به SOAR نسبت به الگوريتمد بسياري بهتري عملكر

واقع روش  دارد. در شرايطي كه ماهواره در سايه زمين است،
SOAR حسگر كه روشي تكراري است، بدون دادهبه دليل آن 

دهنده خوبي نشاناستفاده نخواهد بود. اين مثال بهخورشيد قابل
وضعيت هاي وضعيت و غيري در تخمين حالتبرتري روش پيشنهاد

مغناطيسي و ژايروها نسبت به  حسگرهاي ماهواره با استفاده از داده
  گام است.بههاي قطعي يا گامروش

 

خطاي تخمين باياس ژايروهاب:   الف: خطاي تخمين وضعيت 

 3در مثال  SOARو  qEKFخطاي تخمين وضعيت  و باياس ژايرو با استفاده از دو روش   -4شكل 
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 بنديجمع

ه دشهاي دو روش تعيين وضعيت قطعي و تكراري باعث محدوديت
ين تعي هايبراي توسعه الگوريتماست كه ايده تركيب اين دو روش 

ن كالم يلترفتوجه محققان اين حوزه قرار گيرد. از ايده  وضعيت مورد
عنوان روشي به Questعنوان روشي تكراري و روش يافته بهتوسعه

شده است كه در اين بهره گرفته qEKFقطعي براي توسعه الگوريتم 
اي رهدر مدا مقاله كاربرد اين روش براي تعيين وضعيت ماهواره

ي رشيدهاي مغناطيسي و خوحسگرنزديك به زمين و با استفاده از 
 يياراكعي هاي قطمورد ارزيابي قرارگرفته است. علاوه بر اين، روش

ا ها روضعيت مانند باياس ژايروهاي غيرمناسبي در تخمين حالت
مباني  كند.ندارند و روش پيشنهادي براي اين چالش نيز غلبه مي

گرفت و سي قراربرر تفصيل موردن مقاله بهوع در ايرياضي موض
هاي وضعيت زمان حالتبراي تخمين هم qEKFمعادلات الگوريتم 

 ، كههاي مختلفسازيو غير وضعيت استخراج شد. با انجام شبيه
 يينتاثير شرايط مختلف عملكردي ماهواره را بر زيرسيستم تع

ر قرا ورد ارزيابيكنند، عملكرد اين روش مسازي ميوضعيت شبيه
هاي كارا عنوان يكي از روشبه SOARگرفت. مقايسه نتايج با روش 

قبول روش دهنده عملكرد قابلدر تعيين وضعيت ماهواره نشان
اي هحسگرپيشنهادي براي تعيين وضعيت ماهواره با استفاده از 

ادي يشنهپها دارد. روش خورشيدي و مغناطيسي در قياس با ديگر روش
ابل رد قزمان قرارگيري ماهواره در سايه خورشيد نيز عملكحتي در 

وم ز تداني قبولي دارد و اين عملكرد مناسب در تخمين باياس ژايروها
اهواره مضعيت وتم، تعيين توان با استفاده از اين الگوريرو ميدارد. ازاين

كه نون ايبد را مدارهاي نزديك به زمين با دقت قابل قبولي انجام داد
   د.كرهاي قطعي و تكراري سوئيچ ي باشد تا بين الگوريتمنياز
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