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New algorithm is presented in this paper for attitude determination of LEO 
nanosatellite with 2� �  accuracy in attitude determination independent of time. The most 
important limitation in nanosatellites is about subsystems’s masses so, reduction of 
subsystems’s masses is always considered. ADS plays the important role in the successful 
orbital maneuver missions. ADS accuracy is connected with increasing of sensors and 
complex processors which lead to increase the ADS mass. The presented algorithm uses 
one magnetometer sensor and one horizon sensor and position data receiving by GPS 
sensor as minimum required sensors. The selected configuration is resulted to minimum 
ADS mass and mission cost. Finally, error analysis at two most important orbit zones is 
done and the performance of the presented algorithm is confirmed.  
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 ن وضعيت بدون ژيروسكوپ يك ماهوارةدر اين مقاله با استفاده از يك الگوريتم جديد، سيستم تعيي
ها  دوديت در نانوماهوارهترين مح مهم. استغيروابسته به زمان مد نظر  ±2˚ كوچك با دقت تعيين وضعيت

 ها كاهش جرم و هزينة گونه ماهوارهلذا همواره در طراحي اين .ختلف آن استهاي م سيستمجرم زير
حسگر افق ر مغناطيسي تك محوره، يك حسگبراي اين منظور از يك . استها مورد توجه  زيرسيستم

ترين  و كم ترين جرم سيستم تعيين موقعيت و وضعيت د كه كمشو استفاده مي GPS ةمحوره و يك گيرند تك
حسگرها، گيري  اندازه ليز حساسيت انجام شده در حضور خط آنا. يتي را به دنبال خواهد داشتمورة مأهزين
  . استكارايي سيستم در تعيين وضعيت ماهواره با دقت مورد نظر  ةدهند نشان

  مدار پايين ةهاي فضايي، ماتريس انتقال، ماهوار رگسحتعيين وضعيت،  :هاي كليدي واژه

  12مقدمه 
أموريت محوله تعيين وضعيت ماهواره در مدار خود براي انجام م

 نظر اين پژوهشة كوچك مدموريت ماهوارمأ. بسيار ضروري است
. باشد دن مدار در نقطه اوج ميكر دايرويصفحه براي  انجام مانور هم
-650مداري بيضوي با ارتفاع اوج و حضيض ) اوليه(مدار پاركينگ 

مدار مقصد مداري دايروي . استدرجه  56و زاويه ميل مداري  250
. درجه خواهد بود 56كيلومتر و حفظ زاويه ميل  650با ارتفاع 

. باشد ه ميدقيق 90 كيلوگرم و پريود ماهواره 20حداكثر جرم ماهواره 
نگ بار با ايستگاه زميني و ايستگاه رنجي 2روز  ماهواره در طول شبانه
قبول براي سيستم تعيين وضعيت  خطاي قابل. ارتباط خواهد داشت

است كه توسط طراح سناريو  ±2˚كمتر از  موريتأبراي انجام م
مشابه با حداكثر ) در بدترين حالت(اين موضوع  .ده استشتعيين 

_________________________________ 
  )مخاطبنويسندة (دانشجوي دكتري . 1
   استاديار. 2

  . براي زواياي اويلر است ±2/1˚ ايخط
)1                                          (2

3 1.2 ~ 2.0Err      

هاي تعيين وضعيت  هزينه و سيستمرهاي پرحسگاستفاده از  
20satM(سبك  ةسنگين در اين ماهوار kg (پذير نيست امكان  

آمد تعيين  يك سيستم ساده وكار ةئ، لذا هدف اين مقاله ارا]3-1[
كوچك است كه امكان دستيابي  ةماهوارهر وضعيت و موقعيت براي 

  .ي آن ممكن باشدفناوربه 
تنها راه حل عملي براي تعيين موقعيت يك ماهواره در هر 

استفاده از . است GPSمدار، استفاده از سيستم  لحظه از
اين . آمده مناسب نيستوجود  به دليل خطاي زماني به ها، سنج شتاب

البته . ه شده استة خطا ارائموضوع در بخش مربوط به محاسب
نيست و  پذير نيز به سادگي انجام GPSهاي  استفاده از گيرنده

هدف اصلي اين را دارد كه هاي كاربردي خاص خود  محدوديت
گيري از سيستم  در ادامه با فرض بهره بنابراين. پژوهش نيست
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GPS وقعيت، تعيين وضعيت مستقل از زمان براي تعيين م
...) قرارگيري زمين نسبت به خورشيد، موقعيت مداري ماهواره و (

متري  توان با استفاده از تله ت كه نميواضح اس. دشو ه ميئماهواره ارا
  .دكرزميني در هر لحظه از زمان موقعيت ماهواره را تعيين 

كنون  تا اصلي  سه روش وسيله، هربراي تعيين وضعيت 
  :اين سه روش عبارتند از .ده استشسازي  پياده

  ها پ استفاده از ژيروسكو .1
يا هر  GPS يا مجموعةها  سنج استفاده از مجموعه شتاب .2

 ].4[ ر تعيين موقعيت و سرعت ديگرحسگ

و  Star Trackerحسگر رهاي تعيين موقعيت نظير استفاده از حسگ .3
Sun Sensor ]6 -1.[  

و  به دليل توان مصرفي و وزن بالاها  استفاده از ژيروسكوپ
وجود آمده در طول عمر ماهواره  همچنين خطاي انتگرال زماني به

  .مردود است) ماه 3(
ها براي  سنج يا مجموعه شتاب GPS  استفاده از سيستم 

دستيابي به دقت مورد نياز   تعيين وضعيت با توجه به محدوديت
6(رها حسگ 110 , 10g m  (دشو مناسبي حاصل نمي ةنتيج.  

اين گزينه در  .استرهاي فضايي حسگآخر استفاده از  ةگزين 
تا با تركيب است اين مقاله مورد توجه قرارگرفته و تلاش شده 

جرمي و  سيستم تعيين وضعيت انتخابي، بهينةها، حسگراطلاعات 
  . اي باشد هزينه

نه و رهاي فضايي نظير دقت، هزيگساطلاعات آماري مربوط به ح
معايب و مزاياي . ده استشذكر   ]1- 3[پيچيدگي تكنولوژيك در مراجع 

  ].1- 3[ ده استخلاصه ش) 1(طور مختصر در جدول رها به گسح

  مقايسة حسگرهاي تعيين وضعيت -1جدول 

 معايب مزايا دقت  نوع حسگر

3  خورشيدي ~ 0.1 
  

ساده، قابل 
  اطمينان

خروجي صفر در 
  گرانكسوف، 

2  افق ~ 0.03 
 

امكان تست، عدم   دقيق، سبك
  گيري ياو اندازه

3  مغناطيسي ~1 
  

ارزان، 
پوشش 

  كامل، سبك
  كاربرد در مدار پايين

1  اي ستاره ~ 0.001 
گران، سنگين،   خيلي دقيق  

  پيچيده

0.01  ژايرو

hour



  

قابل 
اطمينان، 
  دقت بالا

گران، خطاي زماني، 
  سنگين

10  سنج شتاب ~ 0.01 ( )mg
 

ساده، سبك، 
  ارزان

دقيق، داراي غير
  خطاي زماني

GPS 
100~1 ( )

10 ~1 ( / )

m

m s  
دقيق، سبك، 
  مطمئن، گرانغير  دقت مناسب

. ندا را تعيين وضعيت كنتوانند يك تا سه راست رها ميحسگاين 
شتري صورت پذيرد هزينه و هرچه تعيين وضعيت در راستاهاي بي

رهاي حسگاستفاده از بنابراين  .دشو ر نيز بيشتر ميجرم حسگ
 .تر است كوچك و تحقيقاتي مناسبهاي  محوره براي ماهواره تك

ر متناسب با دقت مورد نظر متغير است حسگهر  ابعاد، جرم و هزينة
  :رها واضح استحسگرگيري كا چند نكته در انتخاب و بهولي 
 .ر سه محوره كمتر استحسگمحوره از  حسگر تكهزينه و جرم  .1

 ،ر با دقت كمترحسگ ةاز هزين ،ر با دقت بيشترهزينة حسگ .2
 .استبيشتر 

 .ر مغناطيسي استحسگ ،ر فضاييحسگترين  ترين و سبك هزينه كم .3

اوج و  ةموريت مانور مداري نانو ماهواره در نقطبه دليل مأ
ر خورشيدي حسگتوان از  حضيض نمي ةبرداري در نقط عكس

شود ولي تواند استفاده  ر تنها در روز ميحسگد زيرا اين كراستفاده 
 .مورد نظر در شب و روز بايد صورت پذيرد ةهاي نانوماهوار موريتمأ

Star Tracker استهزينه و سنگيني حسگر پر. 

انتخاب  ر از جمله معيارهايحسگبودن  هزينه بودن و كم سبك
ك است ولي معيار اصلي انتخاب حسگرها، كوچ هر ماهوارةآن براي 

مربوط به الگوريتم  هاي لازم مين وروديالگوريتم تعيين وضعيت و تأ
  . استانتخابي 

  انتقال بين دو دستگاه و تعيين وضعيت
براي انتقال بين دو دستگاه مختصات به يك ماتريس دوران نياز 

دو . ندشو هاي مختلفي محاسبه مي وشماتريس دوران به ر. است
گرفته است عبارتند در اين مقاله مورد استفاده قرار روش متداول كه

  ]:7،8[ از
  )DCM( ديها هاي استفاده از ماتريس كسينوس .1
  )Euler( دوران با استفاده از زواياي اويلر .2

به هم هستند ولي در عمل، براي   اين دو روش اگرچه در اصل شبيه
. و ماهيت هندسي وضعيت دو دستگاه با هم متفاوتنددرك فيزيكي 

هر يك از اين دو روش داراي معايب و مزايايي هستند كه بررسي 
اده از مزاياي هر دو روش در آنها هدف اين مقاله نيست، ولي استف

ماتريس . سازي براي افزايش دقت برنامه مورد توجه است شبيه
 3×3ه ديگر يك ماتريس انتقال در انتقال از يك دستگاه به دستگا

  .استبه صورت زير 
)2                                                           (

I I b

b
R C R  

bR :بردار مفروض در دستگاهb وIR بردار ياد شده در دستگاه I 
Iو

b
Cماتريس انتقال از دستگاه b  به دستگاهI هاي  لفهؤم. است

  :ندشو صورت زير معرفي مي اين ماتريس به
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)3                                        (

11 12 13

I

b 21 22 23

31 32 33

C C C

C C C C

C C C


 
 
 
    

11
Cدي بين محورها كسينوسIx وbx است.  

12
Cدي بين محورها كسينوسIx وby است.  

  ...و 
گيري اين زوايا بين محورهاي  بعدي اندازه سهدر فضاي 

به خصوصيات ماتريس طرفي باتوجه  از. مختصات ساده نيست
درايه براي تعيين ماتريس  9لفه از اين بودن تنها سه مؤ انتقال، معلوم

توان به مرجع  ها مي براي بررسي روابط بين درايه. انتقال كافي است
 . مراجعه كرد] 7،8[

اقل مورد نياز براي تعيين معرفي زواياي حد
  ماتريس انتقال

در اين . دشودر ابتدا دستگاه مختصات اينرسي مرجع بايد مشخص 
اين  مبدأ. شده استمقاله دستگاه اينرسي زميني براي اين منظور انتخاب 

 zنحوي كه محور  به است دستگاه مختصات در مركز جرم زمين واقع شده
أ و النهار مبد حل تقاطع نصفدر م xدر راستاي چرخش زمين، محور 

  .دحوي كه دستگاه كامل شوبه ن yاستوا، و محور  صفحة

  
  معرفي دستگاه اينرسي زميني - 1شكل 

 توان با شش زاوية شده مشخص شد كه ميهاي انجام  با بررسي
زواياي . متداول ماتريس انتقال را در هر سناريوي پروازي مشخص كرد

  :ندشو صورت زير معرفي مي انتقال به تأثيرگذار براي تعيين ماتريس
ياييفطول جغرا Tjعرض جغرافيايي ، Ajميل مداري  ة، زاوي

محلي  ،ورود ةزاوي سرش ة، زاوي  حمله ةو زاوي  .  
زواياي ياد شده و ترتيبي كه در ادامه شرح داده خواهد شد،  ةوسيل به
منظور فرض  براي اين. دكرتوان ماتريس انتقال را مشخص  مي

ه بدني واقع بر ماهواره منتقل به دستگا شود كه دستگاه اينرسي مي
هاي جديد  لذا مرحله به مرحله دستگاه اينرسي را به موقعيت. دشو

ها و استفاده از زواياي  ترتيب اعمال چرخش. دهيم تغيير وضعيت مي
زوايا تعاريف مخصوص و  ياد شده مهم است زيرا هر يك از اين

هاي ممكن  حالتروش پيشنهادي پس از بررسي . دثابتي دارن
  .دشو صورت زير ارائه مي به

در ابتدا دستگاه اينرسي را به دستگاه مختصات واقع بر  -1
ماتريس انتقال با . كنيم منتقل مي) 2(استوا مطابق با شكل  ةصفح

  :دشو صورت زير معرفي مي به DCMاستفاده از 

)4                                             (
 

e

I

0 1 0

C 0 0 1

1 0 0

 



 
 
 
    

  

  
 انتقال دستگاه اينرسي به دستگاه استوايي - 2شكل 

حول محور ) 3( دستگاه مختصات جديد را مطابق با شكل -2
e
Iyةبه اندازTjدر اصل تأثير طول جغرافيايي . دهيم دوران مي

  :صورت زير خواهد بود وسيله به

)5                                (j
T

e

cos Tj 0 sin Tj

C 0 1 0

sin Tj 0 cos Tj





 
 
 
  

  

هاي  لهاي جغرافيايي شرقي مثبت و طو در اين انتقال، طول
  .اند گرفته شدهجغرافيايي غربي منفي درنظر

  

  
  سيستم تعيين وضعيت و موقعيت نانو ماهواره - 3شكل 

صفحة استوا

 النهار مبدأ نصف

صفحه چرخش زمين به 
 دور خورشيد
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دستگاه مختصات جديد را مطابق با براي تأثير عرض جغرافيايي،  -3
Tjحول محور) 4( شكل

ex ةانداز به Aj دهيم ماتريس  دوران مي
  :صورت زير است اين حالت به انتقال در

)6                                (Aj

Tj

1 0 0

C 0 cos Aj sin Aj

0 sin Aj cos Aj

 



 
 
 
  

  

  

 

  بلوك دياگرام سيستم تعيين موقعيت و وضعيت - 4شكل 

بين بردار  ةدقت شود كه در اين روش عرض جغرافيايي در اصل زاوي
سازي زمين  اين تفاوت در مدل. ستاستوا ةمكان وسيله و صفح

ر اصل جهت بردار ارتفاع د. دشو گون و كروي آشكار مي بيضي
Ajمحور  منطبق با

Tjz عرض جغرافيايي شمالي . ار داشته باشدبايد قر
  .شود مثبت درنظر گرفته مي

 ةافق از زاوي ةبراي تعيين جهت قرارگيري بردار سرعت در صفح -4
 )بين  ةاين زاويه، زاوي. كنيم استفاده مي) ميل مداري محلي ةزاوي

 ةافق محلي و فصل مشترك صفح ةتصوير بردار سرعت در صفح
. دشو محل قرارگيري وسيله تعريف مي موازي استوا در ةافق و صفح

كه در  است Heading ميل مداري محلي در اصل متمم زاوية ةزاوي
براي تغيير وضعيت، دستگاه . دشو افق محلي ترسيم مي ةصفح

Ajحول محور ةمختصات جديد را به انداز
Tjz دهيم دوران مي .

  :صورت زير خواهد بود ماتريس انتقال به

)7                                     (
Aj

cos sin 0

C sin cos 0

0 0 1



 

 




 
 
 
  

  

زواياي بالاي صفحات موازي با استوا درنظر  جهت مثبت براي
شود كه  ها يادآوري مي تا اين مرحله از انتقال. گرفته شده است

واقع عمود بر  جهت ارتفاع و در در Ajzوضعيت قرارگيري محور 
  ).Nadirراستاي (افق محلي است  ةصفح

مسير در اين مرحله دستگاه مختصات جديد  ةبراي بررسي زاوي -5
ماتريس انتقال . دهيم دوران مي  ةانداز به Ajyرا حول محور 

  .صورت زير خواهد بود به

)8                                    (
cos 0 sin

C 0 1 0

sin 0 cos




 

 







 
 
 
  

  

زير . افق محلي است ةبين سرعت و صفح ةواقع زاوي مسير در ةزاوي
مسير  ةافق زاوي ةمسير منفي و بالاي صفح ةافق محلي زاوي ةصفح

  .شود مثبت درنظرگرفته مي
دار سرعت و دستگاه مسير بر تا اين مرحله موقعيت قرارگيري

براي تعيين وضعيت دستگاه بدني زواياي  و ده استمشخص ش
 .گيرند آيروديناميكي مورد استفاده قرار مي

zدستگاه مختصات جديد را حول محور  -6
 ةبه انداز   دوران

  :صورت زير خواهد بود يس انتقال بهماتربنابراين  دهيم مي

)9                                     (
 

cos sin 0

C sin cos 0

0 0 1




 

  
 
 
 
  

 

yنهايت دستگاه مختصات جديد را حول محور  در -7
 ةبه انداز 

 صورت زير خواهد بود ماتريس انتقال به. دهيم دوران مي.  

)10                                     (
cos 0 sin

C 0 1 0

sin 0 cos




 

 





 
 
 
  

  

  معرفي الگوريتم تعيين وضعيت
دستگاه اينرسي به دستگاه بدني ) شش زاويه( انتقال 7اين  ةوسيل به

ضرب هفت  ماتريس انتقال نهايي از حاصل. قابل تبديل است
  .آيد ميدست  به) 10(الي ) 4( ه شده در روابطئارا  ماتريس

)11                            (
b Aj Tj e

I Aj TJ e IC C C C C C C C   
    

بايد دقت داشت كه اين ماتريس انتقال دستگاه اينرسي به دستگاه 
هاي آيروديناميكي و  ها و ممان گيري نيرو به دليل اندازه. بدني است

همچنين بردار تراست احتمالي در دستگاه بدني انتقال از دستگاه 
ماتريس انتقال از دستگاه بدني به . اينرسي مورد نياز است بدني به

  ].8[ صورت زيرخواهد بود دستگاه اينرسي به

)12           (
1 TI b b eT TjT AjT T T T T

b I I I e Tj AjC C C C C C C C C C   
  



   

هاي ماتريس  محاسبات ماتريسي لازم انجام پذيرفته و درايه
انتقال از دستگاه بدني به دستگاه اينرسي I

b
Cده استشستخراج ا .
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صورت توابع رياضي زير  توان به گانه را مي9هاي  لفهؤنهايت م در
  :معرفي كرد

)13(  
11

-((cos( )cos( )cos( )+sin( )sin( ))cos( )

+cos( )sin( )sin( ))sin(Tj)-(-(-(cos( )cos( )cos( )

+sin( )sin( ))sin( )+cos( )sin( )cos( ))sin(Aj)

+(-cos( )cos( )sin( )+sin( )cos( ))cos(Aj))cos(Tj)

C      

     

     

    



 

)14(  
21

((cos( )cos( )cos( )+sin( )sin( ))cos( )

+cos( )sin( )sin( ))cos(Tj)-(-(-(cos( )cos( )cos( )

+sin( )sin( ))sin( )+cos( )sin( )cos( ))sin(Aj)

+(-cos( )cos( )sin( )+sin( )cos( ))cos(Aj))sin(Tj)

C      

     

     

    



 

)15  (
    

  

31
-(-(cos( )cos( )cos( )+sin ( )sin( ))sin ( )

+cos( )sin ( )cos( ))cos(Aj)

-(-cos( )cos( )sin( )+sin ( )cos( ))sin (Aj)

C      

  

    



 

)16(  12 -(-sin( )cos( )cos( )+cos( )sin( ))sin(Tj)

+(sin( )cos( )sin( )+cos( )cos( ))sin(Aj)cos(Tj)

-sin( )sin( )cos(Aj)cos(Tj)

C     
    

 



 

)17  (
   

  

22 (-sin( )cos( )cos( )+cos( )sin( ))cos(Tj)

+sin( )cos( )sin( )+cos( )cos( ))sin(Aj)sin(Tj)

-sin( )sin( )cos(Aj)sin(Tj)

C     
    
 



)18 ( 32 -(sin( )cos( )sin( )+cos( )cos( ))cos(Aj)

-sin( )sin( )sin(Aj)

C     
 


)19 ( 
  

13 (sin( )cos( )cos( )-cos( )sin( ))cos( )

+sin( )sin( )sin( ))sin(Tj)-(-(-(-sin( )cos( )cos( )

+cos( )sin( ))sin( )-sin( )sin( )cos( ))sin(Aj)

+(sin( )cos( )sin( )+cos( )cos( ))cos(Aj))cos(Tj)

C      
     
     
    



 

)20(  
23 ((-sin( )cos( )cos( )+cos( )sin( ))cos( )

-sin( )sin( )sin( ))cos(Tj)-(-(-(-sin( )cos( )cos( )

+cos( )sin( ))sin( )-sin( )sin( )cos( ))sin(Aj)

+(sin( )cos( )sin( )+cos( )cos( ))cos(Aj))sin(Tj)

C      
     
     
    



 

)21(  
33 -(-(-sin( )cos( )cos( )+cos( )sin( ))sin( )

-sin( )sin( )cos( ))cos(Aj)

-(sin( )cos( )sin( )+cos( )cos( ))sin(Aj)

C      
  
    



  

براي تحليل كافي  33Cو  11C ،22Cهاي  درايه ةحاسبم
خصوصيات ماتريس توانند با توجه به  ها مي و ديگر درايههستند 

 ند، ولي با توجه به بعضي شرايط خاص عموماًانتقال محاسبه شو
به . گيرد ساز مورد استفاده قرار مي عنوان ورودي شبيه چهار درايه به

هاي  يكي از حالت 21Cو  11C،12C،22Cهاي  عنوان مثال درايه
  . انتخاب است

براي اطمينان از صحت روابط و محاسبات، الگوريتم تعيين 
وضعيت و ماتريس انتقال را در چند وضعيت مشخص امتحان 

مشخص كه ماتريس انتقال آن سه سناريو با وضعيت . كنيم مي
دست  هنتايج ب. اند معرفي شده) 2( در جدول ،]9و 10[ معلوم است

  :صورت زير محاسبه شده است يوها بهآمده براي هر يك از سنار

  هاي مختلف وضعيت معرفي سناريو -2جدول

طول  نمونه
 جغرافيايي

عرض 
          جغرافيايي

درجه  40  اول
صفر   صفر درجه  شرقي

  درجه
5 +

  درجه
صفر 
  درجه

صفر 
  درجه

درجه  50  دوم
  شرقي

درجه 40
  شمالي

صفر 
  درجه

90 +
  درجه

صفر 
  درجه

صفر 
  درجه

درجه  10 سوم
  غربي

درجه 20
  جنوبي

45 +
  درجه

صفر 
  درجه

5 +
  درجه

5 +
  درجه

  
فاز بازگشت كپسول فضايي از ( ماتريس انتقال سناريوي اول

  ):استوا ةصفح

)22(           
1

-0.5735765      0 -0.8191521

.   0.8191521      0 -0.5735764

  0  -1.000000      0

R S 
 
 
 
    

فاز پرتاب عمودي موشك ( ماتريس انتقال سناريوي دوم
  ): حامل از درون ايران

)23(         
2

0.4924038      0.4131759     -0.7660444 

. 0.5868241      0.4924038      0.6427876

0.6427876     -0.7660444     0

R S 
 
 
 
  

  

  ): پرواز هواپيماي بدون سرنشين(ماتريس انتقال سناريوي سوم

)24(                       
3

0.2675     -0.1464     -0.9524 

. 0.7277      0.6785      0.1001

0.6315     -0.7198  0.2881

R S 
 
 
 
  

  

منطبق  كاملاً ]9و  10[آمده بر نتايج مراجع  دست هنتايج ب
نه (زيرا راوبط صريح رياضي  ؛ذهن نيست ازاين موضوع دور . است

طوركه در انتخاب  همان. ستمورد استفاده قرارگرفته ا) حل عددي
گونه  هيچهاي پروازي مشخص است، اين الگوريتم  سناريوي

ها  پروازي ندارد و تنها مختص ماهواره محدوديتي براي نوع وسيلة
  .نيست

اويلر يا  ةسازهاي پرواز، زاواياي اولي معمولاً در ورودي شبيه
شود  عنوان ورودي درخواست مي كواترنيون به هاي چهارگانة المان
به عنوان مثال زواياي ]. 7و 10[قابل تبدبل به يكديگر هستند  كه
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زواياي . هاي ماتريس انتقال قابل محاسبه است اويلر با توجه به درايه
  ]:7و 8[ ندشو محاسبه مي) 13تا  20( اويلر با استفاده از رابطة

  

)25( 

                                             

1

31

1 32

33

1 21

11

sin ( )

tan ( )

tan ( )

C

C

C

C

C

 





 

 

 
 

90(البته اين معادلات در حالت غير تكين    ( كاربرد دارند و در
روابط . كردتوان از روش كواترنيون استفاده  بودن مي صورت تكين

زواياي اويلر متناسب با سه  .ده استشذكر ] 7و 8[مربوطه در مراجع 
ده و محاسبه ش) 25(ة رابطبا استفاده از ) 2( جدول سناريوي پروازي

  .خلاصه شده است) 3( در جدول

  هاي مختلف زاوياي اويلر محاسبه شده براي سناريو -3جدول

  )درجه(  )درجه(  )درجه( سناريوي پروازي
 00/125 0  -00/90 اول
 00/50 -00/40  00/90 دوم
 81/69 -16/39  -18/68 سوم

  معرفي الگوريتم تعيين وضعيت 
اين . دشالگوريتم تعيين وضعيت جسم پرنده معرفي  ،در بخش قبل

ر هر بازه زماني از پرواز خود الگوريتم براي تعيين وضعيت وسيله د
طور مستقل و نه با استفاده از حل معادلات ديفرانسيلي كارايي  به

  .دارد
زواياي مورد نياز  گيري ه شده، اندازهبه الگوريتم ارائبا توجه 

د شوميسر  مسئلهاگر اين . رها صورت پذيردبايد توسط حسگ
كه امكان  در صورتي. دكرتوان سيستم تعيين وضعيت را تكميل  مي

گيري هر يك از زوايا به صورت مستقيم ممكن نباشد بايد با  اندازه
آنها در كامپيوتر  خطا به محاسبةترين  استفاده از روابط رياضي و كم

  . پرواز پرداخت
رها، در نهايت گسهاي مختلف ادغام ح از بررسي حالتپس 

گيري زواياي مورد نياز  اين پژوهش نشان داد كه براي اندازه
سنج  ، يك مغناطيسGPS رحسگالگوريتم تعيين وضعيت نياز به 

از  در اين مرحله  .محوره است حسگر افق تكمحوره و يك  تك
گيرند و هيچ  پژوهش اطلاعات بدون فيلتر مورد استفاده قرار مي

براي افزايش دقت سيستم تعيين وضعيت  معمولاً. پوشاني ندارند هم
رها و طراحي فيلتر بهينه حسگتر با افزايش تعداد  در ماهواره سنگين
تر استفاده  ها سريع ها و همچنين استفاده از پردازنده  براي تركيب داده

د در يك شاشاره  طوركه قبلاً همان مسئلهاين ]. 11- 14[ شود مي
  . كوچك عملياتي نيست ةماهوار

گيرد و در نهايت  قرار مي Xbمغناطيسي روي محور حسگر 
. نندك تعيين مي نسبت به دستگاه اينرسي وضعيت اين محور را

نيز اطلاعات مربوط به بردار مكان و سرعت وسيله را   GPSدستگاه
قرار  Zbر افق روي محور حسگ. كند در دستگاه اينرسي تعيين مي

را مشخص ) زاويه(  Nadirاين محور و راستاي ةگيرد و زاوي مي
 ر افقحسگاز طريق تركيب اطلاعات  Zb ورحهاي م لفهؤم. ندك مي

هاي  لفهؤ، موقعيت وسيله كه منجر به مشخص شدن م)ةزاوي(
,( Nadir بردار يكه ,Nadir Nadir Nadirx y z (همچنين  شود و مي

,( Xbهاي محور  لفهؤبودن م معلوم ,
b b bx x xx y z (تواند با حل  مي

  .دشواستخراج  سه مجهول زير ةدستگاه سه معادل

)26(                  

2 2 2

( , )

cos .

0 .

1

b

b b

b b b b b b

I
Nadir b

b Nadir z Nadir

z Nadir z Nadir

b b z x z x z x

zb zb zb

R Z

Z R x x

y y z z

Z X x x y y z z

x y z




  
  
  


   

  

 

 

 
 

با استفاده از ضرب خارجي دو محور  Ybهاي محور  لفهؤدر نهايت م
Xb  وZb دشو مشخص مي.  

)27                                                         (Y Z X 
  

 

بازه زماني  بنابراين بردارهاي زير در دستگاه اينرسي در هر
  .استمشخص 

)28(  

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

b b b

b b b

b b b

b x x x

b y y y

b z z z

I I I I

I I I
I x y z

Nadir Nadir Nadir Nadir

X x i y j z k

Y x i y j z k

Z x i y j z k

R X i Y j Z k

V v i v j v k

R x i y j z k

   

   

   

   


  


  












 

, ,b b bX Y Z
    ،بردار يكه محورهاي بدني در دستگاه اينرسي

IR
،بردار موقعيت ماهواره در دستگاه اينرسيIV

  بردار سرعت
NadirRماهواره در دستگاه اينرسي و

  بردار يكهNadir ) جهت بردار
  .استدر دستگاه اينرسي ) گرانش

ه ئزواياي مورد نياز در ادامه ارا ةا محاسبگيري ي ة اندازهنحو
  .دشو مي
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  تعيين طول و عرض جغرافيايي
طول و عرض جغرافيايي  GPSبا استفاده از اطلاعات مكاني  

  .دشو مي تعيين) 23(ماهواره طبق رابطه 

)29(  
1

1

sin ( )

tan ( )

I

I

I

I

Z
Aj

R

Y
Tj

X





 

 
 

  تعيين زواياي آيروديناميكي
براي تعيين زواياي آيروديناميكي نياز به بردارهاي سرعت در دستگاه 

بودن بردار سرعت و بردارهاي  اين بردارها با مشخص. استبدني 
 . ندشو  يكه بدني در دستگاه اينرسي به صورت زير محاسبه مي

)30      (                                         
. ( )

. ( )

. ( )

b
x b I b

b
y b I b

b
z b I b

V X V X

V Y V Y

V Z V Z







   

   

   
  

) 25(ة به آساني از رابط) ( ة حملهو زاوي) (سرش  ةزواي
  .دشو محاسبه مي

)31               (                                   

1

1

sin ( )

tan ( )

b
y

I

b
z

b
x

V

V

V

V





















  

  ميل مداري محلي ةگيري زاوي اندازه
بردار سرعت در صفحة افق و تصوير ةزاوي ميل مداري محلي، زاوية

با توجه به . اينرسي است XY فصل مشترك صفحة افق و صفحة
ةزاوي GPSر گسح توسط گيري بردار سرعت و موقعيت وسيله اندازه
دشو محاسبه مي) 26( رابطة توسط.  

)32(  
1

0

0

1

( ).( )

cos ( )

Nadir Nadir I Nadir

I

R R V R

V
 

 
   
 
  

   


 

  مسير ةگيري زاوي اندازه
در هر زمان با . ستبردار سرعت و افق محلي ا زاوية) ( مسير ةزاوي

از ) ( مسير زاوية ،Nadirراستاي بودن بردار سرعت و  توجه به معلوم
  :دشو محاسبه مي) 27( ةطريق رابط

)33(                                   1 .
cos ( )

2
I Nadir

I

V R

V

  


  

تعيين موقعيت و وضعيت را براي يك ستم بدين ترتيب سي
ئه ارا )3(توان به صورت شكل  ماهواره به صورت شماتيك مينانو
 رهايگسحد به دليل آنكه شو طوركه ملاحظه مي همان. دكر

حجم داخلي  ،گيرند مغناطيسي و افق در داخل وسيله قرار نمي
بلوك دياگرام سيستم تعيين موقعيت و . دكنن ماهواره را اشغال نمي

 )4(در شكل انتخابي رهاي حسگوضعيت پيشنهادي بر اساس 
  .نمايش داده شده است

ترين معيار براي كارآيي سيستم تعيين موقعيت و وضعيت،  مهم
اين موضوع در بخش بعد  .م در حضور خطاستبررسي دقت سيست

  .دشو  ه ميارائ

  هاي مربوطه سازي خطاها و واريانس مدل
گيري بايد خطاهاي مختلف را به  براي بررسي دقت سيستم اندازه

. و دقت سيستم را بررسي كرد هاي حداكثر وارد سيستم در حالت
هاي ماتريس انتقال حالت  با اختلاف درايه توان دقت سيستم را مي

آل و  ال و حالت خطادار يا اختلاف زواياي اويلر حالت ايده ايده
حداكثر خطاي هريك از زواياي  ،بنابراين ابتدا. دكرخطادار بيان 

ثير اين خطا بر روي هر يك از سپس تأ نياز محاسبه ومورد
  .شود هاي ماتريس انتقال بررسي مي درايه

  اي تعيين موقعيت خطاي زاويهحداكثر 
كه در   GPSخطاي تعيين موقعيت با توجه به بيشترين خطاي

  :دشو محاسبه مي )34(رابطة ه شده است به صورت ئارا) 1(جدول 

)34(  
min

max

1 max
max

min

6370
max max

0.1

2
sin ( )

0.002
I

I I I I

II

I I

R km I
R

X Y Z R km

RZ
Aj Aj

R R

Aj Tj e





    

  

     
 ،ها براي تعيين موقعيت استفاده شود سنج اگر از مجموعه شتاب

  :دشو خطا به صورت زير استخراج مي
ساعت  12طور متوسط هر  ه به سناريوي نانو ماهواره، بهبا توج

يكبار اطلاعات مكاني و اطلاعات سرعتي با دقت مناسب تصحيح 
ي مداري با توجه به سناريو يت مانورمورالبته براي انجام مأ. شود مي

حضيض  ةطراحي شده، اطلاعات مكاني و سرعتي ماهواره در نقط
و ماهواره پس از  شود ميبه ماهواره مخابره  استكه در ديد سايت 
. دده دقيقه مانور مي 45در زمان در نقطة اوج و طي نيمي از مدار 
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قابل محاسبه ) 29(ة مطابق با رابط بنابراين خطاي موقعيت و سرعت
  .است

)35(  

2
max max,0 max max,0

max 0

2

max,0

max,0

max

0.5( . )

.

0.01 /

10
29 /
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45 2700( )
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R a t V t R

V a t V

a m s

R m
V m s
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s
t s
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   

 
      

     


   
 

سرعت، مناسب گيري موقعيت و  اين خطاي بزرگ در اندازه
خطاي طول و  ةدر صورت محاسب .موريت يك ماهواره نيستأم

  :خواهيم داشت عرض جغرافيايي در اين وضعيت
)36( 

max

max
max max

min

78.31

2
1.41

I

I

I

R km

R
Aj Tj

R

 


     

 
برابر خطاي محاسبه شده با  1000 اين مقدار خطا تقريباً

جه كرد كه با افزايش مدت زمان البته بايد تو. است GPSاستفاده از 
درجه خواهد  8ساعت، مقدار خطاي محاسبه شده نزديك به  12 تا

ر حسگبه عنوان  GPSدليل انتخاب  ةدهند اين مقايسه نشان. بود
  .تعيين موقعيت است

  حداكثر خطاي محورهاي بدني
متناسب با خطاي   Xbهاي محور  المان ةحداكثر خطاي انداز

  .شود ميمحاسبه  GPSو مكاني  )(ر مغناطيسي حسگاي  زاويه

)37          (
3

ˆmax( , , )

ˆ ˆ1 cos( ) 0.00137

b b b b

b b

X X X X

X X

x y z e

e e  

   

     


  
ˆ

bXeهاي بردار يكه المان ةخطاي انداز Xb حتساب خطاي بدون ا
هاي بردار يكه  المان ةانداز ،دن خطاي موقعيتكر با اضافه. موقعيت است

  .در دستگاه اينرسي به صورت زير خواهد بود Xbمحور 

)38     (    ˆ 1 cos( )cos( ) cos( ) 0.00138
bX j je T A        

دليل نزديكي دو مقدار، خطاي بسيار كم طول و عرض  
نظرگرفته اين پس مقدار خطا به صورت زير دراز . جغرافيايي است

  :شود مي
)39          (                                       ˆ 0.0014

bXe   
اي  متناسب با خطاي زاويه Zbهاي محور  حداكثر خطاي المان

محاسبه  GPSخطاي مكاني  ر وحسگو  )(مغناطيسي  حسگر

هاي  حداكثر خطاي المان مشابه با روند قبل، در نهايت. دشو مي
   :دشو به صورت زير استخراج مي  Zbمحور 

)40               (           
3 , 2

ˆmax( , , )

ˆ (1 cos( ) cos( ))

ˆ 0.002

b b b b

b

b

Z Z Z Z

Z

Z

x y z e

e

e 

 
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برابر با حداكثر خطاي Ybهاي محور  حداكثر خطاي المان
  :است لذا خواهيم داشت Xbو  Zbهاي بردار  المان

)41                                                  (    ˆ 0.002
bYe   

  :ست ازا عبارت Zbو Xb ،Ybاي محورهاي  حداكثر خطاي زاويه

)42(  
2 2
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 اي از جمع خطاي زاويه Zbاي محور  دليل آنكه خطاي زاويه
شرط تعامد دو  شود، حاصل نمي) (ر افق گسحو  Xbمحور 

محور درون يك صفحه دهد خطاي دو  محور است، كه اجازه نمي
بنابراين خطاي نهايي با تشكيل يك هرم فضايي مطابق . واقع شود
اي  همين ترتيب براي خطاي زاويه به. دشوبايد محاسبه  0  ةبا رابط
 Zbتعامد منجر به حداكثر خطاي مشابه با محور  شرط Ybمحور 

توان تنها با استفاده  توان دريافت كه نمي مي 34 ةاز رابط. خواهد شد
 .دكرمين گر دقت مورد نياز را تأسحاز اين دو 

  حداكثر خطاي زواياي آيروديناميكي
) 35( ةسرش به صورت رابط ةحداكثر خطاي محاسبه شده براي زاوي

و خطاي بردار  Xbد كه وابسته به خطاي محور شو استخراج مي
  :است GPSسرعت 

)43                                    (
max

2
0.16

3.16b

V
V

V

V X

  

   

 

 



  

ة سرش خطاي زاوي ة حمله نيز مشابه باحداكثر خطاي زاوي
  .است GPS، و خطاي بردار سرعت Yb وابسته به خطاي محور

)44             (                                          max 2.16    

  ميل مداري محلي ةحداكثر خطاي زاوي
د كه خطاي اين زاويه شو مشخص مي) 26( ةاستفاده از رابطبا 

  .خواهيم داشتبنابراين  ،وابسته به خطاي سرعت و موقعيت است
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)45                                                     (max 0.162    
ميل مداري از خطاي زواياي  ةدليل آنكه خطاي زاوي 

ميل  ةخطاي زاوي ةآيروديناميكي كمتر است آن است كه در محاسب
  .رها وجود نداردحسگمداري خطاي ناشي از ساير 

  مسير ةحداكثر خطاي زاوي
ر مسي ةخطاي زاوي) 27( ةمطابق با توضيحات بالا و استفاده از رابط

برابر با 
max 0.162   زيرا خطاي اين زاويه نيز  ؛دشو محاسبه مي

  .استنقش  وابسته به خطاي موقعيت وسيله و سرعت

  تحليل سيستم در حضور خطاها
تحليلي براي خطاي سيستم بسيار پيچيده و پرحجم  ةرابط رائةا

هاي ماتريس انتقال مشخص  اين موضوع با نگاه به درايه. است
 بنابراين محاسبة. طلبد است و عمليات رياضي سنگيني را مي

خطاي سيستم تعيين وضعيت به صورت تحليلي ممكن نيست لذا 
تحليل  عددي  روش. گيرند هاي عددي مورد استفاده قرار مي روش

لذا براي تحليل كامل سيستم  ،كاري است ةخطا، نيازمند يك نقط
بايد تحليل عددي در تمام نقاط مدار و براي تمام حالت قرارگيري 

نويسي و صرف زمان له انجام پذيرد كه اين مستلزم كدوسي
  .پردازش زياد است

برخي مناطق حساسيت بيشتري  ،ماهواره هرموريت أدر م 
در ديگر مناطق به  يت و وضعيت دارند و معمولاًبراي تعيين موقع

براي نانوماهوارة مد نظر اين . خواهند بود) Idle(صورت رها 
اري و ارتباط با برد به دليل عكس(حضيض  گزارش منطقة

ند داراهميت بيشتري ) به دليل مانور مداري(اوج  و منطقة) ايستگاه
موقعيت . شود و لذا خطاي سيستم در اين دو وضعيت تحليل مي

) 4(براي اين دو وضعيت در جدول ) بدون خطا(آل  گيري ايدهقرار
  .ه شده استرائا

  آل ماهواره در مناطق حساس وضعيت ايده -4جدول

طول  منطقه
 جغرافيايي

عرض
جغرافيا
  يي

        

52.20 حضيض E 34.86 34.0 0.0 0.0 0.0

161.95W  اوج
  

34.86  146.0 0.0 0.0 0.0 
  

نتايج تحليل خطا در اين دو موقعيت بحراني، در شرايط وجود 
ه شده ارائ) 5(ات زواياي اويلر در جدول حداكثر خطا، بر حسب تغيير

  .است

  سيستم تعيين وضعيت نتايج آناليز خطاي -5 جدول

        حالت
مقدار نرم

  خطا
49.9624 27.3127 آل ايده -اوج  129.1332 

  

0.0075
49.9645  27.3196 خطادار -اوج    129.1352 

  

 -حضيض
49.9624  ال ايده 

  27.3127  163.2832
  

0.0073 حضيض- 
49.9612  خطادار 

  27.3058  163.2852
  

مشخص است كه ) 5(ه شده در جدول ئمطابق با نتايج ارا
هاي لازم دقت مورد نياز را  سيستم تعيين وضعيت توانسته در زمان

  .ندكمين أت
ترين  سيستم تعيين موقعيت و وضعيت معرفي شده ساده

سيستم تعيين موقعيت و وضعيت است كه به دليل استفاده از 
  . ترين هزينه را در پي خواهد داشت سنسورهاي تك محوره كم

  گيري بندي و نتيجه جمع
اي  هزينه در اين مقاله سيستم تعيين موقعيت و وضعيت سبك و كم

اين سيستم از يك الگوريتم در . دشه ئرابراي يك ماهواره كوچك ا
 ةامكان تعيين وضعيت هر وسيل د كه اولاًشغيرخطي انتقال استفاده 

پذير  پرنده را در هر لحظه از پرواز مستقل از لحظات قبل امكان
  . داردنياز  پايين  يي با فناوريسنسورها سازد و ثانياً مي

بررسي و  منابع خطا ،پس از طراحي الگوريتم تعيين وضعيت
گيري شده براي زواياي مورد نياز محاسبه  حالت حداكثر خطاي اندازه

ماهواره كه به دقت أموريت نانودر نهايت براي مناطق بحراني م. دش
نيازمند است تحليل خطا صورت پذيرفت و  تسيستم تعيين وضعي

توانند دقت  نتايج نشان داد كه سيستم و الگوريتم معرفي شده مي
0.01كمتر از   نندكمين أرا در لحظات مورد نياز ت.  

كارگيري  سنجي به ترين دستاورد اين پژوهش امكان مهم
كارگيري  پوشاني اطلاعات براي به محوره بدون هم سنسورهاي تك

د الگوريتم شطوركه ملاحظه  همان. موريت فضايي استدر يك مأ
 محوره،از سنسورهاي چنده ه شده بدون وجود فيلتر يا استفادئارا

  . دكارايي مناسب را دار
يك  در انتها بايد متذكر شد كه سنسورهاي فضايي معمولاً

به عنوان . ندهستافزاري درون خود براي تعيين وضعيت  الگوريتم نرم
داراي چنين  مثال سنسورهاي مغناطيسي و خورشيدي معمولاً

ولي در  كنند؛ ميه ئهاي سازنده ارا هايي هستند كه شركت الگوريتم
طوركه ملاحظه شد، اطلاعات خروجي سنسور مورد  اين مقاله همان
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استفاده قرار گرفت و الگوريتم تركيب اطلاعات سنسورها و در 
لذا استفاده از مدل . دشاستخراج  نهايت تعيين وضعيت ماهواره،

اين ميدان مغناطيسي زمين يا مدل ميدان جاذبه جزء مفروضات 
  .مقاله است

 راجعم

[1] Tuthill, J. D., Design and Simulation of a NanoSatellite 

Attitude Determination, (M. Sc. Thesis), United  States  
Navy, 2001. 

[2] Kristian Svartveit, Attitude Determination of the NCUBE 
Satellite, (M. Sc. Thesis), Department of Engineering 
Cybernetics, June 2003. 

طراحي سيستم تعيين و رحيم و ساير همكاران، ستوده،  ،عباسرهي،  ]3[
، مجتمع دانشگاهي هوافضا،  MUT sat2هماهوارنانو كنترل وضعيت

،  SRI/G1-ER-1388-100026دانشگاه مالك اشتر، گزارش شماره 
1388.  

[4] Parikh, N., Low-Cost Multi Global Positioning System for 

Short Baseline Attitude Determination, (M. Sc. Thesis), the 

Faculty of the Russ College of Engineering and 
Technology of Ohio University, November 2006. 

[5] Bae, J.,  Kim, Y. and Seob Kim, H., “Satellite Attitude 
Determination and Estimation Using Two Star Trackers,” 
AIAA Guidance, Navigation and Control Conference, 
Toronto, Ontario Canada, August 2010. 

[6] Hart, Ch. S., “Satellite Attitude Determination Using 
Magnetometer Data Only,” 47th AIAA Aerospace 
Sciences Meeting Including The New Horizons Forum 

and Aerospace Exposition, Orlando, Florida, January 
2009. 

[7] Tittrton, D. H., Weston, J. L., “Strapdown Inertia 
Navigation Technology,” Progress in Astronautics and 
Aeronautics, USA, 2004. 

[8] Zipfel, P. H., Modeling and Simulation of Aerospace 
Vehicle Dynamics, AIAA, Inc., Reston, August 2000. 

، پذير هدايت شونده پيماي بازگشتطراحي فضا .حسينآدمي، امير ]9[
، دانشگاه صنعتي مالك اشتر، مجتمع )ارشد نامه كارشناسي پايان(

 .1386هوافضا، 

تدوين «. محموددهقاني،  و حسينآدمي، امير ،مهرانالهي،  نصرت ]10[
ساز حركت شش درجه آزادي فضاپيماي  افزار گرافيكي شبيه نرم

، اصفهان، الملي هوافضا هشتمين كنفرانس بين، »پذير بازگشت
IAS2009-MF652 ،1387. 

[11] Roascio, D., Reyneri, L. M., Sansoé, C. and Bruno, M., 
“Small Satellite Attitude Determination with RF Carrier 
Phase Measurem,” International Astronautical 
Congress, Daejeon, Republic of Korea, 2009. 

[12] Rohde, J., Kalman Filter for Attitude Determination of 
Student Satellite, (M. Sc. Thesis), Norwegian University 
of Science and Technology, Department of Engineering 
Cybernetics, July 2007. 

[13] Gebre, D. Roger, C. Hayward, J. and Powell, D. 
“Design of Multi-Sensor Attitude Determination 
Systems,” IEEE Transactions on Aerospace and 
Electronic Systems, Vol. 40, No. 2, Aprill 2004. 

[14] Vega, K. Auslander, D. and Pankow, D., “Design and 
Modeling of an Active Attitude Control System for 
CubeSat Class Satellites”, AIAA Modeling and 
Simulation Technologies Conference, Chicago, Illinois, 
AIAA, August 2009. 




