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ABSTRACT  

In high resolution remote sensing satellites, meeting stability and pointing requirements are very 

crucial in mission’s success. In this regard, usually, very accurate gyroscopes are utilized as one of the 

main attitude sensors. In order to avoid decreasing attitude estimation accuracies, gyroscopes data 

should be calibrated in appropriate time intervals. In this research, an Extended Kalman Filter (EKF) 

based approach is investigated for gyro calibration. Therefore, at first, a model which contains main 

gyro parameters, namely, biases, scale factors and misalignments is proposed. Then, an EKF based 

algorithm for gyro parameters estimation is presented. Next, a Multiplicative Quaternion Extended 

Kalman Filter (MQEKF) which uses star sensor data as measurement is applied for attitude 

estimation. Finally, in order to evaluate the performance of the proposed gyro calibration method in 

attitude control loop, a quaternion feedback controller is implemented. The simulation results show that 

satellite’s stability and pointing are maintained with accuracies better than 0.005 deg/second and 0.15 

deg which demonstrate the proposed method will be beneficial for missions with tight control 

requirements. 

Keywords: Gyro Calibration, EKF, High-Precision Attitude Estimation, Quaternion Feedback, 

Remote Sensing Satellites 

1. Introduction 
Attitude determination/estimation subject is one of the 

major issues in most of the space missions. Specifically, it 

plays an important role in mission’s success of remote 

sensing satellites. In typical Low Earth Orbit (LEO) 

satellites, different combinations of attitude sensors like sun 

sensor, magnetometer, star tracker and gyroscope have 

been widely utilized. Stability and pointing requirements 

play an important role in attitude sensors selection. In high 

resolution missions, maintaining stability and pointing 

accuracies are very crucial. Therefore, usually, very 

accurate sensors like star trackers and advanced gyroscopes 

are utilized for attitude estimation [1,2]. 

On the other hand, according to the required attitude 

estimation accuracy, different algorithms can be employed. 

EKF is one of the well-known nonlinear approaches which 

has been used in many missions. In the structure of EKF, 

nonlinear attitude equations are applied in estimation 

process and estimated states are updated with measurement 

data recursively. Another version of EKF which is 

developed based on multiplicative error, has been utilized 

in applications in which high attitude estimation accuracies 

are required [3 and 4]. In addition, unscented Kalman 

filters and particles filters which belong to the sample based 

nonlinear filters, have been used in applications in which 

system and measurement equations are highly nonlinear. 

In order to maintain stability and pointing accuracies in 

remote sensing satellites, gyroscopes data should be 

calibrated appropriately. In this regard, filter-based 

methods and batch approaches have been utilized. In this 

research, a batch approach which is based on smoothing 

technique is developed. For calibrating a three-axis gyro, 

three biases and a 3×3 matrix which contains 3 scale 

factors and 6 misalignments are considered as calibration 

parameters [5]. Bias usually considered as an invariant 

parameter in measurements. However, in practice, it varies 

with time and is modeled using a random process. In this 

research, a structure which contains 15 state variables is 

used for gyro calibration and attitude estimation. 

Gyro calibration algorithm which is based on an EKF is 

developed in section 2. Next, in section 3, implementation 

results are discussed. Then, a quaternion feedback 

controller is implemented. Finally, summary and 

conclusion are presented. 

https://jsst.ias.ir/article_181548.html
https://jsst.ias.ir/
https://creativecommons.org/licenses/by/4.0/
https://orcid.org/0000-0002-2155-7102


 

 

Amir.Labibian 12 

 

Journal of Space Science and Technology 

Vol. 17 / Issue. 1/ SRRING 2024/ No. 60 

2. Gyro calibration algorithm 
For the purpose of gyro calibration using EKF based 

approach, system equation will be considered as follow: 

         x t F t x t G t w t     (1) 

in which  F t  will be [5]: 
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3. Implementation and results 

In order to implement gyro calibration algorithm, a typical 
LEO remote sensing satellite with 94 min orbital period is 
considered. Attitude sensors which are used in imaging 
mode of the satellite are a gyroscope and a star tracker.  

Using the algorithm presented in section 2, simulation results 
of bias estimation are shown in Figure 1. 
As it can be seen from Figure 1, considering initial 
uncertainties in gyro parameters, estimation results are 
completely stable. Therefore, using calibrated gyro data, 
satellite’s attitude can be estimated highly accurate. 

 

Figure 1: Estimated gyro bias 

4. Design of Quaternion Feedback controller 
In remote sensing satellites, usually, large angle 

reorientation maneuvers are required. Since, in this 

research quaternion approach is selected for the purpose of 

attitude estimation, in order to evaluate the performance of 

the gyro calibration method in attitude control loop, a 

quaternion feedback controller is implemented. Therefore, 

a state feedback controller which is suitable for real-time 

application is considered as bellow [6]: 

eu Kq C    (3) 

in which  1 2 3, ,e e e eq q q q  is attitude error quaternion 

vector and K and C matrices are controller gains. 

With selecting k=0.1 and c=1, simulation results of the 

attitude control loop are shown in Figure 2. 

 

Figure 2: Nadir pointing accuracy 

As it can be seen in Figure 2, the final accuracy of pointing is 

better than 0.15 deg which is quite adequate in high 

resolution remote sensing satellites. 

5. Conclusion 
In this research, a method for gyro calibration using an 
EKF based approach is presented. In high resolution 
remote sensing satellites, according to the stability and 
pointing requirements, gyroscopes should be calibrated in 
appropriate time intervals. Therefore, at first, a gyro 
model which contains biases, scale factors and 
misalignments is represented. Then, an EKF based 
approach for estimation of gyro parameters is developed. 
In order to study the performance of the proposed 
method, a typical LEO satellite which uses a gyroscope 
and a star tracker data is considered. At last, in order to 
evaluate the performance of the proposed gyro calibration 
method in attitude control loop, a quaternion feedback 
controller is implemented. Simulation results show that 
the accuracy of stability and pointing are maintained with 
accuracies better than 0.005 deg/sec and 0.15 deg. 
Therefore, regarding to the mission requirements about 
maintaining stability and pointing with high accuracies, 
the idea of gyro calibration using EKF based approach 
will be an effective solution. 
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توسعه روش کالیبراسیون ژایروسکوپ مبتنی بر فیلتر 

 جهت تخمین وضعیت دقیقیافته کالمن توسعه 

  امیر لبیبیان

 ، تهران، ایرانرانیا ییماهواره، پژوهشگاه فضا یهاپژوهشکده سامانه

 a.labibian@gmail.com  :ایمیل نویسنده مخاطب

برای موفقیت ماموریت نشانه روی پایداری و زامات های سنجشی با تفکیک مکانی بالا، حفظ الدر ماهواره
عنوان یکی از سنسورهای اصلی تعیین های بسیار دقیق بهبدین جهت، معمولاً از ژایروسکوپحیاتی است. 

های ژایروسکوپ منظور جلوگیری از کاهش دقت تخمین وضعیت دادهدر این راستا، بهشود. وضعیت استفاده می
در این پژوهش، رویکرد مبتنی بر فیلتر کالمن توسعه یافته جهت  ناسبی کالیبره شوند.باید در فواصل زمانی م

پارامترهای اصلی بنابراین، نخست، مدلی که در بردارنده کالیبراسیون ژایروسکوپ مورد بررسی قرار گرفته است. 
الگوریتمی مبتنی بر  شود. در ادامه،هاست معرفی میها، ضرایب مقیاس و عدم همراستاییژایرو شامل بایاس

از یک فیلتر کالمن توسعه یافته شود. سپس، فیلتر کالمن توسعه یافته جهت تخمین پارامترهای ژایرو ارائه می
در انتها شود. های سنسور ستاره جهت تخمین وضعیت بهره گرفته میهمراه دادهکواترنیون ضربی بهبر مبتنی 

ای مبتنی بر بازخورد کواترنیون طراحی کنندهوضعیت، کنترلکنترل ه ارزیابی عملکرد کالیبراسیون در حلق برای
درجه بر ثانیه و دقت  005/0دقت پایداری  ،دست آمده از حلقه کنترل وضعیتهبنتایج و بکار گرفته شده است. 

نترلی الزامات کبا هایی کارایی روش ارائه شده در ماموریت بیانگرکه  دهددرجه را نشان می 15/0نشانه روی 
 .سختگیرانه است

 های سنجشیماهوارهبازخورد کواترنیون، کالیبراسیون ژایرو، فیلتر کالمن توسعه یافته، تخمین وضعیت دقیق، های كلیدی: واژه

 1علائم اختصاری

 A دورانماتریس 

 F ماتریس حالت سیستم

 H ماتریس حساسیت

 K بهره فیلتر

 P ماتریس کوواریانس سیستم

 Q اریانس نویز فرآیندماتریس کوو

 R گیریماتریس کوواریانس نویز انداره

 b بردار در دستگاه بدنی

 q کواترنیون

 r بردار در دستگاه مرجع

 s ضریب مقیاس

                                                           
 استادیار  1

 v گیرینویز اندازه

 w نویز فرآیند

 y گیریبردار اندازه

 β بایاس

 ω ایسرعت زاویه

 مقدمه

های کلیدی در اکثر ماموریت مسئله تعیین/تخمین وضعیت از موضوعات
های سنجشی از طور خاص این مسئله در ماهوارههفضایی است. ب

های متفاوتی از ها ترکیباهمیتی ویژه برخوردار است. در این ماهواره
سنج، سنسورهای تعیین وضعیت مانند سنسور خورشید، مغناطیس

تخاب ان .[4-1] اندکار گرفته شدههسنسور ستاره و ژایروسکوپ ب
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روی و حفظ سنسورها معمولاً با توجه به دقت مورد نیاز جهت نشانه
هایی با تفکیک مکانی بالا، حفظ شود. برای ماموریتپایداری انجام می

روی و پایداری حیاتی است. برای این منظور عموماً از الزامات نشانه
سنسورهای تعیین وضعیت بسیار دقیق مانند سنسور ستاره و 

 .[6، 5] شودهای پیشرفته استفاده میهای با تکنولوژیژایروسکوپ
 ،از سوی دیگر، بر مبنای دقت تخمین وضعیت مورد نیاز

افزاری مورد استفاده قرار سازی نرمهای متفاوتی جهت پیادهالگوریتم
ترین فیلترهای ( از رایجEKF) 1اند. فیلتر کالمن توسعه یافتهگرفته

طور گسترده مورد استفاده هعملی ب غیرخطی است که در کاربردهای
قرار گرفته است. در ساختار فیلتر کالمن توسعه یافته، معادلات غیرخطی 

های تخمین زده شوند و حالتگرفته می کارهوضعیت در فرایند تخمین ب
گیری بروزرسانی های اندازهصورت بازگشتی با استفاده از دادههشده ب

فیلتر کالمن توسعه یافته که بر مبنای  . نسخه دیگری از[9-7] شوندمی
خطای ضربی توسعه داده شده و از منظر محاسباتی ارتقا یافته است، در 

کار گرفته شده هکه دقت تخمین وضعیت بالا مورد نیاز است بمواردی
و  [ 14-12]  2چنین، فیلترهای کالمن خنثی. هم[11، 10] است

ه فیلترهای مبتنی بر نمونه و که در دست .[16، 15]  3ایفیلترهای ذره
که معادلات گیرند، جهت تخمین وضعیت در مواردیغیرخطی قرار می

کار هگیری دارای مرتبه بالای غیرخطی بودن است بسیستم و اندازه
 اند.گرفته شده

های روی و پایداری در ماهوارهمنظور حفظ دقت نشانهبه
به طریق مقتضی  هاسنجی لازم است تا کالیبراسیون ژایروسکوپ

های مبتنی بر توان از روشانجام شود. برای این منظور می
استفاده کرد. در این پژوهش، از  [18] اییا دسته [ 17]فیلترینگ  

شود. جهت استفاده می 4ای مبتنی بر هموارسازییک فرایند دسته
پارامتر بایاس به  3کالیبراسیون یک ژایروسکوپ سه محوره، عموماً 

پارامتر  6ضریب مقیاس و  3که شامل  3×3یک ماتریس همراه 
عنوان یک . بایاس به[19] شودعدم همراستایی است بهره گرفته می

گیری مطرح است. اما در عمل این اختلاف اختلاف ثابت در اندازه
شود. در سازی میماند و عموماً با یک فرایند تصادفی مدلثابت نمی

متغییر حالت جهت تخمین وضعیت  15شامل  ساختاریاین بررسی، 
و پارامترهای کالیبراسیون ژایرو توسعه داده شده است. در این راستا، 

گیری در نظر گرفته شده و عنوان اندازههای سنسور ستاره بهداده
 گیرند.مورد استفاده قرار می

توسعه الگوریتم کالیبراسیون ژایرو مبتنی در ابتدا در این مقاله، 
من توسعه یافته آمده است. سپس، ساختار فیلتر کالمن بر فیلتر کال
( جهت تخمین وضعیت مورد مطالعه MEKF) 5ضربی  هتوسعه یافت

                                                           
1. Extended Kalman Filter 
2. Unscented Kalman Filters 
3. Particle Filters 

های ژایروسکوپ و و بررسی قرار گرفته است. در ادامه بر مبنای داده
سازی کالیبراسیون ژایروسکوپ و سنسور ستاره، نتایج حاصل از پیاده
جهت سپس،  سی قرار گرفته است.تخمین وضعیت مورد تحلیل و برر

در حلقه کنترل وضعیت، طراحی  بررسی عملکرد کالیبراسیون
در انتها کننده مبتنی بر بازخورد کواترنیون انجام شده است. کنترل
 گیری و جمع بندی کار ارائه شده است.نتیجه

توسعه مدل كالیبراسیون ژایرو مبتنی بر فیلتر 

 كالمن توسعه یافته

 :[19] شودیملیبراسیون ژایرو، ابتدا مدل زیر در نظر گرفته منظور کابه
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بردار خطای وضعیت است. دیگر پارامترها شامل  که در آن 
ها، ضرایب مقیاس، خطاهای عدم همراستایی است که بایاس

صورت تفاوت مقادیر حقیقی با مقادیر تخمین زده شده تعریف هب
 د:صورت زیر خواهد بوهشوند. بنابراین، معادله سیستم بمی
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3 3 3 33 3

3 3 3 33 3

3 3 3 33 3

ˆˆ

0 0

0 0

0 0

0 0

ˆ ˆ ˆ

0 00

0 00

0 00

0 00

t I S

F t

diag U L



 

 

 

 

 

 

 

 

 

     







  








 

 خواهند بود: صورت زیرهب L̂و  Ûدر رابطه فوق 

(10) 
2 2 3 3

3 3

ˆ ˆ 0

ˆˆ 0 0

0 0 0

U

   

 

  
 

  
 
  

 

(11) 1 1

1 1 2 2

0 0 0

ˆˆ 0 0

ˆ ˆ0

L  

   

 
 

  
 

  

 

چنین،هم w t و G t  که بیان کننده نویز فرایند و ماتریس

 شوند:صورت زیر در نظر گرفته میهکوواریانس آن هستند، ب

(12) 
 

         
T

T T T T T

v u s U L

w t

t t t t t    



  

 

(13)  

 3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

3 3 3 3 3 3 3 3 3

ˆ 0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

I S

I

G t I

I

I

   

   

   

   

   

  
 
 
 
 
 
 
  

 

س ماتریس کوواریان w t شود:صورت زیر تعریف میهب 

(14) 
 

2 2 2 2 2

3 3 3 3 3blkdiag v u s U L

Q t

I I I I I    



  

 

 ماتریس قطری بلوکی است. blkdiagکه در آن 
سنسور ستاره در های با توجه به اینکه در این بررسی از داده 

گیری اندازهبردار شود، استفاده میکالیبراسیون جهت  kt زمان
 خواهد بود:در نظر گرفته صورت زیر هب

(15)    
k

true true

k k k k
t

y A q r v h x v    
 

 

(16) STR R  

2 که در آن

3ST STR I کوواریانس نویز سنسور ستارهv .است 
صورت زیر هباز سوی دیگر، بردار تخمین زده شده در دستگاه بدنی 

 :شوددر نظر گرفته می

(17)  ˆ ˆb A q r   

های سنسور گیریبنابراین، ماتریس حساسیت مرتبط با انداز
 صورت زیر خواهد بود:هستاره ب

(18)   3 12
ˆˆ 0k kH x b 


   
  

 

 :شود( استفاده می19از رابطه )بروزرسانی بردار حالت جهت 

(19)  ˆ ˆ ˆ
k k k k k kx x K y h x     

 
 

ˆ که در آن ˆˆ ˆˆ ˆ
T

T T T T T

k k k k Uk Lkx s k k  
 

و  

 ˆ
k kh x صورت همشاهدات تخمین زده شده سنسور ستاره است که ب

 شود:زیر بیان می

(20)   ˆˆ
k kh x b  

 
 

های بروزرسانی شده برای زمان مشاهده در انتها، حالت
کواترنیون بروزرسانی شده ابراین، بنشوند. بعدی انتشار داده می

 انتشار یافته از معادله زیر قابل محاسبه خواهد بود:

(21)   1
ˆˆ ˆ

k k kq q  

    

 که در آن

(22) 

 

3

ˆ

1
ˆ ˆ ˆcos

2

1
ˆ ˆcos

2

k

k k k

T

k k

t I

t



  

 



  

 

 

  
      

  
  

   
  

 

ˆ( 22در رابطه )
k   آیددست میهباز رابطه زیر:  

(23) 

1
ˆ ˆsin

2
ˆ

ˆ

k k

k

k

t 




 





 
 

   

رابطه زیر استفاده ماتریس کوواریانس از در انتها جهت انتشار و 
 :شودمی

(24) 1

T T

k k k k k k kP P Q  

      

 که در آن

(25)  k nI t F t    

(26) T

kQ t G QG   
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 MQEKFتخمین وضعیت با استفاده از الگوریتم 

های کالیبره شده جهت تخمین وضعیت و استفاده از داده
 ژایرو، از یک فیلتر کالمن توسعه یافته مبتنی بر کواترنیون

آمده است  1( که ساختار آن در جدول MQEKF) 1 ضربی
 شود:بهره گرفته می

 [20] وضعیت تخمینجهت  MQEKFساختار  -1جدول 

مقداردهی 
 اولیه

   

 

0 0 0 0

0 0

ˆ ˆˆ ˆ ,q t q t

P t P

  



 

 بهره

     

 

 

 

1

1 3 3

3 3

ˆ ˆ ˆ

ˆ 0

ˆ

ˆ 0
k

T T

k k k k k k k k k

k k

n
t

K P H x H x P H x R

A q r

H x

A q r


    











  
 

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

 

 بروزرسانی

 

 

 

 

 

 

 

1

2

ˆ

ˆ ˆ

ˆ ˆˆ

ˆ

ˆ
ˆ

ˆ

1
ˆˆ ˆ ˆ

2

ˆ ˆ ˆ

k

k k k k k

k k k k k

T T

k k k

k k

n
t

k k k k

k k k

P I K H x P

x K y h x

x

A q r

A q r
h x

A q r

q q q

 



  

  

 

  







   

  

  
 

   
 

   
 

 
 
 

  
 
 
  

  

  

 

 انتشار 1

1

ˆˆ

ˆˆ ˆ

k k k

k k k

T T

k k k k k k k

q q

P P Q

  



 

  



 



 

 

     

 

سازی الگوریتم كالیبراسیون ژایرو جهت پیاده

 تخمین وضعیت

سازی الگوریتم کالیبراسیون ژایرو و در این پژوهش، جهت پیاده
دقیقه در نظر گرفته  94ای با دوره تناوب تخمین وضعیت، ماهواره

اهواره جهت مصات سنسورهای مورد استفاده در این شود. مشخمی
 آورده شده است: 2تخمین وضعیت در جدول 

                                                           
1. Multiplicative Quaternion Extended Kalman Filter 

 سنسورهای تخمین وضعیت مشخصات -2جدول 

 مقدار پارامتر سنسور

 سکوپژایرو

Angular random 

walk 
7 1/210 10 rad s 

Rate random 

walk 
10 3/210 10 rad s 

 سنسور ستاره

 arcsecond 5 قت مطلق در کانون دیدد

(RMS) 

دقت مطلق در اطراف 
 مرکز دید

55 arcsecond 

(RMS) 

 3چنین، جهت تخمین پارامترهای ژایرو، مقادیر جدول هم
 شوند:عنوان مشخصات نویز در نظر گرفته میبه

 نویز ژایرو مشخصات -3جدول 

 کوواریانس اولیه بایاس ژایرو   
2 2

30.2 3600 180 I rad s 

 کوواریانس اولیه ضریب مقیاس   
2 2

30.002 3 I rad 

های بالایی کوواریانس اولیه المان
 عدم همراستایی

   
2 2

30.002 3 I rad 

های پایینی کوواریانس اولیه المان
 عدم همراستایی

   
2 2

30.002 3 I rad 

نتایج ( 3و  2با در نظر گرفتن مشخصات ژایرو )جداول 
 آمده است: 4تا  1های ایرو در شکلژسازی کالیبراسیون پیاده

 

 بایاس تخمین زده شده ژایرو-1ل شک
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 ضرایب مقیاس تخمین زده شده ژایرو-2شکل 

 

 های بالایی ماتریس عدم همراستایی ژایروتخمین المان -3شکل 

 

 های پایینی ماتریس عدم همراستایی ژایروتخمین المان -4شکل 

مشخص است با در نظر  4تا  1های گونه که از شکلمانه
صورت هگرفتن عدم قطعیت اولیه در پارامترهای ژایرو، تخمین نهایی ب

کاملا پایدار انجام شده است. از این رو کالیبراسیون ژایرو و استفاده از 
 های کالیبره شده در تخمین وضعیت با دقت بالا امکان پذیر است.داده

پارامترهای ژایرو و انجام کالیبراسیون،  پس از تخمین
های سنسور ستاره همراه دادههای کالیبره شده ژایروسکوپ بهداده

شوند. با در نظر گرفتن کار گرفته میهجهت تخمین وضعیت ب
آمده است، نتایج  1که ساختار آن در جدول  MQEKFرویکرد 

 صورت زیر است:هحاصل از تخمین وضعیت ب

 
 3σ±تخمین وضعیت در محدوده  خطای -5شکل 

 
 ایهای زاویهخطای تخمین سرعت -6شکل 

، نتایج حاصل مشخص است 6و  5های شکلبراساس آنچه از 
تخمین وضعیت با چنین، از فرایند فیلترینگ کاملا پایدار است. هم

ای با دقتی بهتر های زاویهدرجه و تخمین سرعت 1/0دقتی بهتر از  
دقت بالا در نشانه انیه انجام شده است. این نتایج درجه بر ث 005/0از 

کلیدی نقشی   که به نوبه خود دهدروی و حفظ پایداری را نشان می
 خواهد داشت.ماهواره در موفقیت ماموریت 

 كننده به روش بازخورد كواترنیونطراحی كنترل

های سنجشی بعضاً نیاز خواهد بود تا مانورهای در ماهواره
زوایای بزرگ انجام شود. با توجه به انتخاب  وضعی با تغییر

منظور رویکرد مبتنی بر کواترنیون جهت تخمین وضعیت و به
در حلقه کنترل وضعیت،  سکوپمطالعه اثر کالیبراسیون ژایرو
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شود. طراحی کنترل کننده به روش بازخورد کواترنیون انجام می
ازی در سبنابراین، کنترل کننده بازخورد حالت که برای پیاده

صورت زیر در نظر گرفته همناسب است ب 1کاربردهای بلادرنگ
 :[21] شودمی
(27) eu Kq C    

که در آن  1 2 3, ,e e e eq q q q  بردار کواترنیون خطای

کننده های بهره کنترلماتریس Cو  Kهای وضعیت و ماتریس
های خطای وضعیت هستند. کواترنیون 1 2 3 4, , ,e e e eq q q q  با

وب های وضعیت مطلاستفاده از کواترنیون 1 2 3 4, , ,c c c cq q q q 

و کواترنیون وضعیت جاری  1 2 3 4, , ,q q q q صورت زیر قابل هب

 محاسبه خواهند بود:

(28) 

 
1 4 3 2 1 1

2 3 4 1 2 2

3 2 1 4 3 3

4 1 2 3 4 4

e c c c c

e c c c c

e c c c c

e c c c c

q q q q q q

q q q q q q

q q q q q q

q q q q q q

      
     

 
     
      
     

    

 

بردار کواترنیون مطلوب  کهدرصورتی

   1 2 3 4, , , 0,0,0,1c c c cq q q q   تعریف شود، قانون کنترل

 صورت زیر خواهد بود:هب

(29) u Kq C    

صورت ههای ذیل بقانون کنترلی فوق حول مبدا با انتخاب بهره
سازی مورد استفاده و جهت پیاده [23، 22] عام پایدار مجانبی بوده

 گیرد:قرار می
(30)  1 2 3, diag , ,K kI C c c c   

قه کنترل نتایج حاصل از حل c=1و  k=0.1های با انتخاب بهره
 صورت زیر خواهد بود:هوضعیت ب

 سمت زمینهب روینشانهزوایای اویلر در زمان  :7شکل 

                                                           
1. Real Time 

 سمت زمینهروی ب: دقت نشانه8شکل 

 سمت زمینهروی بنشانهپایداری در : دقت 9شکل 

است، دقت  قابل مشاهده 9تا  7های طور که در شکلهمان
روی به  درجه بر ثانیه و دقت نشانه 005/0نهایی پایداری بهتر از 

های سنجشی درجه است که برای ماهواره 15/0سمت زمین بهتر از 
 شود.با تفکیک مکانی بالا بسیار مناسب ارزیابی می

 گیریبندی و نتیجهجمع

کرد در این پژوهش موضوع کالیبراسیون ژایروسکوپ با استفاده از روی
فیلتر کالمن توسعه یافته مورد بررسی و مطالعه قرار گرفته است. در 

های سنجشی با تفکیک مکانی بالا، الزامات سختگیرانه در ماهواره
ها کند تا ژایروسکوپروی و پایداری ایجاب میخصوص دقتهای نشانه

در فواصل زمانی مشخصی کالیبره شوند. برای این منظور ابتدا مدلی 
شود که پارامترهای کلیدی مانند بایاس، وسکوپ ارائه میاز ژایر

ضرایب مقیاس و عدم همراستایی را در برداشته باشد. سپس ساختاری 
مبتنی بر فیلتر کالمن توسعه یافته جهت تخمین پارامترهای مذکور 
ارائه شده است. در ادامه مسئله تخمین وضعیت با استفاده از الگوریتم 
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مورد بررسی قرار ضربی بر کواترنیون فیلتر کالمن توسعه یافته مبتنی 
سازي هاي مورد مطالعه، پیادهگرفته است. جهت بررسی کارایی روش

هاي سنسور ستاره و آنها براي یک مورد واقعی با استفاده از داده
در انتها به جهت بررسی عملکرد روش جام شده است. ژایروسکوپ ان

در حلقه کنترل وضعیت، ژایروسکوپ کالیبراسیون ارائه شده براي 
کننده مبتنی بر بازخورد کواترنیون انجام شده است. طراحی کنترل

این است که تخمین  سازي نشان دهندهنتایج حاصل از پیاده
درجه بر ثانیه و تخمین  005/0اي با دقتی بهتر از هاي زاویهسرعت

چنین، پس از شود. همدرجه انجام می 1/0از  روضعیت با دقتی بهت
درجه بر  005/0پایداري با دقتی بهتر از کننده ، کارگیري کنترلهب

. استحفظ شده درجه  15/0ثانیه و نشانه روي با دقتی بهتر از 
هاي بنابراین، با توجه به الزامات ماموریتی در خصوص حفظ دقت

هاي ژایروسکوپ با روي و پایداري، ایده کالیبراسیون دادهبالاي نشانه
 استفاده از فیلتر کالمن توسعه یافته کارا خواهد بود.
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