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گر یابی و تعیین وضعیت همزمان ماهواره با استفاده از حسموقعیت

 های تلفیق مبتنی بر دینامیک ماهوارهای و الگوریتمردیاب ستاره
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 چكیده
درجه آزادی  1گر ردیاب ستاره بررسی شده است. در ابتدا معادلات کمك حسامكان تعيين همزمان موقعيت و وضعيت ماهواره به ،در این مقاله

نيروی جاذبه زمين و گشتاور گرادیان جاذبه، حرکت ماهواره در مدار زمين کمك قوانين نيوتن و اویلر استخراج و با درنظرگرفتن حرکت ماهواره به

استفاده  UKFشود. در این پژوهش از فيلتر گر توليد میاست. سپس با استفاده از کاتالوگ ستارگان و مسير حرکت، خروجی حس سازی شدهشبيه

ای ماهواره نسبت به دستگاه اینرسی و گر، سرعت زاویهقبل و خروجی حسشود. در هر گام با کمك معادلات حاکم، متغيرهای حالت در گام می

      گيرند. با توجه به عنوان ورودی فيلتر در گام جدید مورد استفاده قرار میتخمين زده شده و به گيری دستگاه بدنه نسبت به ناوبریجهت

نسبت خطای فيلتر به خطای حل دیناميك برای زوایای رول و یاو ده و ، تقریباً پس از یك گردش ماهواره حول زمين، فيلتر همگرا شهاسازیشبيه

برای کاهش خطای تخمين متغيرهای حالت مرتبط با سرعت باشد. درصد می 11ای در حدود های زاویهدرصد و برای زاویه پيچ و سرعت 2در حد 

 باشد.درصد بهتر می 44طور متوسط در تخمين این پارامترها بهدر پایان سيكل ششم، عملكرد فيلتر تری بوده و و موقعيت، نياز به زمان بيش
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ABSTRACT  
In this paper, simultaneously attitude and orbit determination of satellites using only star tracker measurement is 

investigated. At first, the 6 D.O.F. governing equation of the system considering the gravity force and gravity gradient 

torque is obtained using the Newton-Euler equations. Next using a simplified star catalog, star tracker output in the 

desired orbit is calculated. To estimate variables of the attitude-orbital equations, an estimation algorithm based on the 

UKF is proposed. In each step using the governing equation, estimated parameter and star tracker output, satellite 

angular velocity and orientation of body against NED frame are estimated and these calculated parameters are used as 

input for the next step. According to Results after about one revolution of orbit, the estimation is converging and the 

ratio of filter’s solution error to dynamic’s solution error for the roll and yaw angles is about 2 percent and for the pitch 

angle and angular velocities are about 33 percent. In order to reduce position and linear velocity errors, the filter needs 

more time and at the end of 6 cycles, the performance shows 40 percent improvement in average.  
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 مقدمه -1
هدایت یك وسيله، به معنی توليد فرامين لازم برای کنترل 

 کنترل، وظيفه سامانههای آن است و گيریمسير و جهت
هدایت را  سامانهسازی و اجرای فرامين توليدشده توسط پایدار

     گيری های تصميمهدایت و الگوریتم سامانهبر عهده دارد. 
و صدور فرامين هدایتی مناسب، کاررفته در آن، برای تعيين هب

نياز به اطلاعات دقيقی از موقعيت، سرعت و وضعيت فعلی 
ناوبری  سامانههدایت شونده دارند. این اطلاعات، توسط  وسيله

 گيرد. هدایت قرار می سامانهدر اختيار 

توان به دو گروه های ناوبری و تعيين وضعيت را، میحسگر   
      های اینرسی مانند گرحستقسيم کرد. در گروه اول 

ها قرار دارند که اطلاعات را با ها و ژیروسكوپسنجشتاب
     شونده کنند اما دارای خطای جمعفرکانس بالا توليد می

مغناطيس،  حسگرهای مطلق نظير حسگرباشند. گروه دوم می
یابی جهانی موقعيت  سامانهستاره و  حسگرخورشيد،  حسگر

تری دارند ولی خطای برداری پایيندههستند که فرکانس دا
باشد. در اکثر کاربردهای ها محدود میحسگراین دسته از 

های حسگرشود، از می فضایی که از ناوبری خودگردان استفاده
شود تا های مطلق استفاده میحسگراینرسی و حداقل یكی از 

 .]3[ شود ها پوشش دادهحسگرمعایب هرکدام از 

، تعدادی از وبری در بسياری از موارددر کاربردهای نا   
      ها حسگرصورت مستقيم توسط ، بهحالت متغيرهای

، دارای شدنمشاهده شوند و یا درصورتگيری نمیاندازه
عنوان ورودی قابل ها بهتوان از آنخطای زیادی بوده و نمی

هدایت و کنترل استفاده کرد. لذا برای  سامانهاطمينان برای 
نقليه، از الگوریتم تخمين  ات حرکت وسيلهداشتن مشخص

         که مدل فرایند و مدل  صورتی شود. دراستفاده می
ها خطی باشند، الگوریتم فيلتر کالمن کاربرد گيریاندازه

های تخمين صورت باید از الگوریتماین خواهد داشت. در غير
های تخمين غيرخطی استفاده شود. در بين الگوریتم

دليل دقت تخمين بالا و حجم محاسبات به UKF، غيرخطی
نسبتا کم، در کاربردهای بسياری مورد استفاده قرار گرفته 

 .]2[ است
کمك در اغلب کارهای مشابه، ناوبری و تعيين وضعيت به    

ها معادلات سينماتيك صورت گرفته است. در برخی از پژوهش
عيت استفاده نيز از معادلات دیناميكی اویلر برای تعيين وض

که مسير حرکت خارج از شده است. همچنين با توجه به این
      در این حالت کم است،  سامانهجو بوده و اغتشاش روی 

های مدل ، استفاده کرد و دیناميكسامانهتوان از دیناميك می

شده با معادلات ماهواره، مانند دیناميك اغتشاشات کوپل نشده
عنوان از گرانش جسم سوم را به جوی و یا دیناميك ناشی

 .]3[ اغتشاش، وارد معادلات فيلتر کرد
ردیاب ستاره برای ایجاد خروجی، ابتدا تصویری  حسگردر    

کردن تصویر، نوبت به از فضا گرفته شده و پس از دیجيتال
دست هرسد. پس از انجام این مرحله و بعمليات تطبيق می

نوبت به تعيين وضعيت آمدن تصویر مورد نظر از کاتالوگ 
توان رسد. تعيين وضعيت را میماهواره از روی تصاویر می

گيری دستگاه مختصات توسط یك ماتریس دوران، که جهت
کند، بدنه را نسبت به یك دستگاه مختصات مرجع توصيف می

ستاره دستگاه مرجع معمولا  حسگربيان کرد که در مورد 
و در سال  3وهبا، 3316دستگاه اینرسی زمين است. در سال 

دو روش برای تعيين وضعيت  همكارانو  2شوستر، 3343
اند. برای این منظور ماتریس تبدیل یكه ماهواره ارائه داده

و  وهباگيری از روش با بهره .]8 و 1[شود متعامدی تعریف می
هایی برای تعيين های چهارگانه نيز، الگوریتمروابط بخش

  است ردیاب ستاره ارائه شده رحسگکمك وضعيت ماهواره به
 .] 1 و 6[

به بررسی امكان تعيين  ]7[ و همكاران نيز در 1انرایت   
ردیاب ستاره  حسگروضعيت ماهواره تنها با استفاده از 

اند که از نظر اند. در این مقاله نویسندگان بيان داشتهپرداخته
      هایسامانهدليل ضعف هتئوری این امكان وجود دارد ولی ب

های کنونی همچون سرعت پایين تصویر حسگرکاررفته در به
ها وجود برداری، امكان تعيين دقيق وضعيت در تمام حالت

 ندارد.
   برای تعيين وضعيت در  UKFاستفاده از روش فيلتر    

ترشدن مجموعه نسبت به های غيرخطی سبب مقاومسامانه
انتخاب نقاط شود. در این روش با مقادیر خطای اوليه می
      ، نتایج بهتری نسبت به حالت سامانهنمونه با توجه به رفتار 

شده حاصل شده  سازی در روش فيلتر کالمن بسط دادهخطی
 .]2[تر به جواب نهایی نيز خواهد شد و سبب همگرایی سریع

هایی برای روش ]3[و همكاران در  6ژیانگو  ]4[در  8لو   
گيری دستگاه بدنه نسبت به تتعيين وضعيت ماهواره )جه

ردیاب ستاره و  حسگردستگاه اینرسی( با استفاده همزمان از 
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نيز روش تعيين  ]31[ژیروسكوپ ارائه داده اند. در مقاله 
ردیاب ستاره و  حسگروضعيت توسط استفاده همزمان از 

     استفاده  ناساتوسط  ST-6که در پروژه  3ممزژیروسكوپ 
است. همچنين در صورت قرارگرفتن در  شود، معرفی شدهمی

   شدن در فضا )عدم اطلاع از وضعيت فعلی( نيز وضعيت گم
با استفاده  ]33[توان از این الگوریتم استفاده کرد. در مقاله می

و فيلتر کالمن،  2از روابط مربوط به برآوردگر چهارگانه
الگوریتمی ارائه شده که ميزان خطای ناشی از استفاده 

 دهد.ردیاب ستاره و ژیروسكوپ را کاهش می حسگر همزمان

ستاره برای  حسگرتوان در کنار مغناطيس نيز می حسگراز    

مغناطيس در  حسگرتعيين وضعيت ماهواره استفاده کرد. 

اهد شد شدت با کاهش دقت مواجه خوفواصل دور از زمين به

تواند اطلاعات مناسبی از میاما در مناطق نزدیك زمين 

ردیاب  حسگرعنوان شرایط اوليه برای ت ماهواره را بهوضعي

   ستاره فراهم کند و با شروع فرایند تعيين وضعيت توسط 

 حسگرستاره، دیگر نيازی به اطلاعات دقيق از  حسگر

های های موجود در دادهمغناطيس وجود ندارد. بنابراین ضعف

دیگر پوشش داده شده و  حسگرها توسط حسگرهریك از این 

 .]32[شود ضعيت ماهواره با دقت خوبی تخمين زده میو

ای ردیاب ستاره برای تعيين سرعت زاویه حسگراز خروجی    

دو  ]31[ توان بهره برد. درماهواره نسبت به اینرسی نيز می

بودن وضعيت ارائه برای این امر در صورت مشخص الگوریتم

 ای با کمك مدلاست. در روش اول سرعت زاویه شده

شود. در روش بودن وضعيت مشخص میدیناميكی و معلوم

 حسگردوم نيز در صورت امكان تصویربرداری سریع توسط 

 ای بيان شدهردیاب ستاره، راهی برای تخمين سرعت زاویه

های فيلترینگ متفاوتی برای تعيين وضعيت وجود است. روش

، 1تخمين کواترنيونهای توان به روشدارد که از جمله می

فيلتر کالمن بسط داده و  8تخمين کواترنيون بسط داده شده

 .]38[اشاره کرد  6شده با هموارسازی بازگشتی

کردن اطلاعات مكان تعيين موقعيت به معنی مشخص   

     حضور ماهواره و سرعت آن نسبت به زمين در سه بعد 

باشد. پيرامون تعيين موقعيت ماهواره تنها با استفاده از می

نشده است و در مقالات  ای نوشتهدیاب ستاره مقالهر حسگر

 
1 - Micro Electro Mechanical System (MEMS) Gyro 
2 - Quaternion Estimator 

3 - QUEST 

4 - Extended QUEST 

5 - Backward-Smoothing Extended Kalman Filter 

تخمين  حسگرموجود در این زمينه، موقعيت با کمك چند 

 است. زده شده

یك روش فيلترینگ غيربازگشتی ناپيوسته با  ]36[اله در مق

سازی بيان و و بدون نياز به خطی 1آنسنتداستفاده از تبدیلات 

 7ترین مربعاتکم روش حاصل از استفاده از این روش با نتایج

مقایسه شده است. با اعمال مقادیری خطا در شرایط اوليه 

        برداری و خطا در مقادیر سرعت و مكان، زمان نمونه

ها، مشاهده شده است که در حسگرشده توسط گيریاندازه

    صورت وجود مقادیر کم خطا در شرایط اوليه، خروجی 

ی کوتاه نتایج حاصل از این دو گيرها و یا زمان اندازهحسگر

روش تقریبا یكسان است اما در صورت وجود خطای زیاد در 

ها و یا فاصله زمانی زیاد حسگرهای خروجی شرایط اوليه، داده

ها، عملكرد روش جدید بهتر بوده و این روش دارای بين داده

تر خواهد بود که دليل این امر سرعت همگرایی و مقاومت بيش

 سازی در روش قبلی است.ده از تقریب خطینيز استفا

های خروجی از مطالبی پيرامون فيلترینگ داده ]31[ در   

بيان  4فيلتر ذزات تطبيقیبا استفاده از روش  مغناطيس حسگر

 3فيلتر ذراتشده و سعی شده است تا ایرادات مربوط به روش 

-برداری نامناسب میکه باعث واگرایی الگوریتم در اثر نمونه

شود برطرف شود. در این مقاله نشان داده شده است که در 

صورت استفاده از این روش و وجود خطای نسبتا بزرگ در 

تر از روش تخمين مقادیر اوليه، دقت تعيين موقعيت بيش

UKF  خواهد بود اما در صورت وجود مقادیر کم خطا در

 تر خواهد بود. به مقدار کمی دقيق UKFتخمين اوليه، روش 

)دستگاه بدنه نسبت  در مقاله حاضر، امكان تعيين وضعيت   

و موقعيت ماهواره با استفاده از بوم گرادیان جاذبه  به ناوبری(

)وضعيت  ردیاب ستاره حسگرخروجی تنها با استفاده از 

گيرد. مورد بررسی قرار می دستگاه بدنه نسبت به اینرسی(

ها وقعيت ماهوارهنتایج این مقاله در تعيين وضعيت و تعيين م

روش بررسی  به جهت و فضاپيماها کاربرد خواهد داشت.

، پيشنهادی و تاثير استفاده از سنسور ستاره در فيلتر ارائه شده

هایی بدون استفاده از فيلتر پيشنهادی و با استفاده سازیشبيه

ها اثر تخمين از فيلتر پيشنهادی انجام شده است و در آن

ورد مقایسه و ارزیابی قرار گرفته موقعيت و سرعت خطی م
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طورکه در بخش مربوطه هم مورد بحث قرار نتایج همان است.

 گير در دقت تعيين موقعيت دارد.گرفته حكایت از بهبود چشم
 

 روش تحقیق -2

های اینرسی، زمين، در این بخش ابتدا به اختصار دستگاه

شوند. می اند بيانکار رفتهناوبری و بدنه که در این مقاله به

ی سپس معادلات مربوط به دیناميك ماهواره، ایجاد خروج

شود. مرکز دستگاه میو فيلتر طراحی شده ارائه  حسگر

این  zمنطبق بر مرکز زمين بوده و محور  ICSاینرسی یا 

دستگاه نيز در جهت محور دوران زمين است. دستگاه اینرسی 

آن  xمحور  های ثابت حرکت دورانی نداشته ونسبت به ستاره

     دستگاه نيز  yباشد. محور می 3اعتدال بهاری سمت نقطهبه

شود که یك چارچوب متعامد راستگرد را ای تعيين میگونهبه

کامل کند. مرکز دستگاه مختصات زمين همانند دستگاه 

اینرسی روی مرکز جرم زمين قرار داشته و محورهای آن 

ی محور دوران زمين، مواز zاند. محور نسبت به زمين ثابت

   آن  yالنهار مبدا )گرینویچ( و محور سمت نصفبه xمحور 

شود که یك دستگاه متعامد راستگرد را ای تعریف میگونهبه

یا مداری یك دستگاه محلی بوده  2کامل کند. دستگاه ناوبری

 xبوده، محور  نقليه که مبدا آن منطبق بر مرکز جرم وسيله

عمود بر سطح زمين و  zيایی، محور آن در جهت شمال جغراف

هم یك دستگاه راستگرد متعامد را  yسمت داخل و محور به

کند. دستگاه مختصات بدنه نيز، بر جسم متحرك می کامل

گونه حرکتی ندارد. محورهای سوار بوده و نسبت به آن هيچ

 .]37[ آن بر محورهای رول، پيچ و یاو متحرك منطبق است
 

 پذیری در حالت دوبعدیاهدهبررسی مش -2-1

در حالت دوبعدی و با فرض حرکت ماهواره در مسير کاملا 

صورت ترکيبی توان گشتاور گرادیان جاذبه را بهای میدایره

   دهنده موقعيت ماهواره و وضعيت ماهواره نشان خطی از زاویه

 تقریب زد: (3رابطه )صورت به
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1 - Vernal Equinox 
2 - Navigation Frame or Geodetic Frame or Geographic Frame 

شوند. رابطه دوم تعریف می 1مطابق شكل  φو  θایای زو

ضریب بخش  αباشد. بيانگر اثر گشتاور گرادیان جاذبه می
نظر های بالاتر در این بخش صرفخطی رابطه بوده و از ترم

 φصورت تابعی از بوده که به حسگرنيز خروجی  yشود. می
 توانشود. با بردن معادلات به فضای حالت میگزارش می

 .]34[را بررسی کرد  سامانهپذیری مشاهده
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توان دید در می Nتوجه به ناصفربودن دترمينان ماتریس  با   
حالت دوبعدی ساده شده، موقعيت ماهواره تابعی از وضعيت 

باشد. در ادامه به بررسی پذیر میمشاهده سامانهآن است و 
     بعدی و با فرضيات حالت سه در هسامانپذیری مشاهده

 شود.تر پرداخته میسازی کمساده
 

 
 .حرکت ماهواره در فضای دوبعدی :(1) شکل

 

 معادلات حرکت ماهواره -2-2

ردیاب ستاره برای  حسگرهای واقعی که دادهبا توجه به این
نين کمك قوایك مسير مشخص در دسترس نيست، ابتدا به

   سازی درجه آزادی شبيه 1نيوتن و اویلر حرکت ماهواره با 
شود. سرعت و موقعيت ماهواره نسبت به زمين بيان شده می

ای دستگاه بدنه نسبت به در دستگاه ناوبری، سرعت زاویه
گيری شده در دستگاه بدنه و جهتدستگاه اینرسی بيان

 سامانهحالت متغير  31دستگاه بدنه نسبت به دستگاه ناوبری 
رابطه صورت باشند. معادله دیناميك متغيرهای حالت بهمی

 :] 21و33[ است( 1)
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ترتيب موقعيت و سرعت ماهواره در به Vnو  rn ،در این معادله

b وضعيت دستگاه بدنه نسبت به ناوبری، qدستگاه ناوبری، 

ib 

شده در ای دستگاه بدنه نسبت به اینرسی بيانیهسرعت زاو

nدستگاه بدنه و 

bC  ماتریس دوران دستگاه بدنه به ناوبری   

باشد. موقعيت ماهواره در دستگاه ناوبری شامل طول و می

کاررفته در به Dعرض جغرافيایی و ارتفاع بوده و ماتریس 

 شود:تعریف می (8رابطه )صورت ( نيز به1رابطه )

النهاری و عرضی شعاع انحنای نصف Nو  M ،در رابطه فوق   

باشند. با درنظرگرفتن اثر پخی زمين، بردار جاذبه در زمين می

 :]23[شود محاسبه می (6با استفاده از رابطه )دستگاه ناوبری 
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شده، از سازی انجامزیاد حرکت ماهواره در شبيهدليل ارتفاع به
نيرو و گشتاور آیرودیناميك صرف نظر شده و این موارد در 

صورت نویز در کنار گشتاور ناشی از فشار تابش خورشيد به
کننده وضعيت شوند. بنابراین عامل تعيينفيلتر اعمال می

 ماهواره، گشتاورهای گرادیان جاذبه و ميراگر بوده که با
در دستگاه بدنه محاسبه  هاآنمقادیر این ( 1)استفاده از رابطه 

 شود:می

       های ممان اینرسی ماهواره بوده که المان I ،در این رابطه

نيز  C3تا  C1اند. ضرایب شده صورت قطری در نظر گرفتهبه

مرکز ماهواره  شده از مرکز زمين بهگر وضعيت بردار رسمبيان

ای های زاویهسرعت Rو  P ،Qباشند. در دستگاه بدنه می

 باشند.ماهواره در راستای بدنه می

شود تا اجسام در وضعيتی گشتاور گرادیان جاذبه سبب می   

سمت ترین ممان اینرسی بهقرار گيرند که راستای دارای کم

 سمت زمين نقطهگيری بهمرکز زمين قرار گرفته و جهت

 تعادل پایدار نوسانات باشد. افزودن عامل ميرایی نيز سبب 

شود تا نوسانات ماهواره حول نقطه تعادل ميرا شده و در می

نهایت ماهواره در وضعيت تعادل قرار بگيرد. اگرچه بهترین 

باشد ای حول زمين میوضعيت تعادل مربوط به حرکت دایره

توان از نيز می 14/1های مداری با خروج از مرکز اما در حرکت

 .]22[عنوان عامل پایدارساز بهره برد هاین گشتاور ب

 
 ردیاب ستاره حسگرتولید خروجی -2-3

ستاره پرنور در آسمان که  111، از حسگربرای توليد خروجی 

شود. با اند استفاده میاستخراج شده 3هيپارکوساز کاتالوگ 

 حسگرتوجه به مسير حرکت ماهواره و وضعيت قرارگيری 

نسبت به دستگاه بدنه، دو ستاره موجود در زاویه دید انتخاب 

شده و پس از تعيين بردار واحد این ستارگان نسبت به دستگاه 

ماتریس دوران دستگاه  کوئستاینرسی، با استفاده از الگوریتم 

شود. هدف این الگوریتم بدنه نسبت به اینرسی محاسبه می

کمينه  Jاست که تابع هزینه ای گونهتعيين ماتریس دوران به

 :]21[شود 

    گيری و مثبت وزن مربوط به هر اندازه ka ،در رابطه بالا

باشد. پس می gشدن متناظر با بيشينه Jشدن باشد. کمينهمی

از بازنویسی معادله بالا در قالب کواترنيون، برای رسيدن به 

که ف باید نسبت به کواترنيون مشتق گرفت. با توجه به اینهد

دیگر نيستند، یك قيد نيز های کواترنيون مستقل از یكمولفه

 
1 - Hipparcos 
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فرم معادله نهایت روابط به باید در نظر گرفته شود که در

 لاگرانژ خواهد بود:
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(3) qqKqqg TT   

(31) qKq   

ترین بوده و بزرگ K(، معادله مشخصه ماتریس 31معادله )

کند. برای کاهش زمان حل مقدار ویژه تابع سود را بيشينه می

 کهشود از یك تقریب در تعيين مقدار ویژه بيشينه استفاده می

 .]28[این کار کاهش دقت را نيز در پی خواهد داشت 

(33)  kopt a  

دست آوردن مقدار ویژه نوبت به تعيين بردار ویژه هپس از ب   

      عنوان پارامتر رودریگزهب pرسد. با تعریف متناظر با آن می

 و بازنویسی معادلات خواهيم داشت:( 32رابطه )صورت به
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توان جهت تسریع در زمان میبه (32)جای حل معادله به

. پس از ]22[  صورت مستقيم حل کردرا به (31)طی معادله خ

شدن پارامتر رودریگز، کواترنيون مربوط به دوران مشخص

 شود:تعيين می (31رابطه )صورت مورد نظر به

(31)    ZpSIopt   

(38) 











11

1 p

pp
q

T

 

را  حسگرنشده، خروجی برای درنظرگرفتن سایر خطاهای مدل

 کنيم.ز آلوده کرده و سپس به فيلتر اعمال میبا نوی
 

 شدهمعادلات فیلتر طراحی -2-4

و اثرات ناشی از  استفاده شده UKFدر این مقاله از فيلتر 

عنوان اغتشاش و همراه با ورودی نشده بهپارامترهای مدل

 شود.، درنظر گرفته میu، سامانه
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(31) uxgxguxgx )()(),( 21   

ماتریس طراحی و  2g ودیناميك فرایند 1g،در روابط بالا   

( 1است که با توجه به رابطه ) سامانهتابعی از متغيرهای حالت 

 شوند:تعریف می( 34 و 37روابط )صورت به
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فرم زمان و به -صورت گسستهنيز به حسگرگيری مدل اندازه

 شود:درنظر گرفته می (33)کلی 

(33) kkk nxhy  )(  

گيری و اغتشاش اندازه knگيری،بردار اندازه kyکه در آن،

kh  است. معادله سامانهتابعی غيرخطی از متغيرهای حالت 

  زمان و معادله -، پيوستهسامانهشده برای دیناميك استخراج

سازی زمان است. بنابراین با گسسته -ها، گسسته گيری اندازه

     دادن آن در کنار مدل و قرار سامانهمعادله دیناميك 

 شود:ها از فيلتر استفاده میگيریاندازه زمان -گسسته
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اغتشاش  kv، سامانهبردار متغيرهای حالت  x ،(21در رابطه )

 سامانهدیناميك فرایند  fگيری،  اغتشاش اندازه knفرایند، 

 آید:دست میهب( 22 و 23تفاده از روابط )با اساست که 
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برای شروع محاسبات فيلتر، باید به ماتریس کواریانس 

اغتشاش فرایند و بردار تخمين، یك مقدار اوليه اختصاص داد، 

 :]1[ادامه خواهد یافت ( 21رابطه )صورت بعد از آن فيلتر به
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 کردن زمان:هنگامبه مرحله
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  گيری:کردن اندازههنگامبه مرحله
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Rv  وR ترتيب کواریانس نویز فرایند و کواریانس نویزبه     

دنه نسبت وضعيت دستگاه ب حسگرگيری است. خروجی اندازه

، ترکيبی (21)باشد که طبق رابطه به دستگاه اینرسی می

 غيرخطی از متغيرهای حالت است:

(21) 
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b ،در این رابطه

iC  ،e

nC  وi

eC ترتيب ماتریس دوران به

باشند. ن و زمين به اینرسی می، ناوبری به زميبدنهبه  اینرسی

 شوند.محاسبه می (27)ها با استفاده از روابط این ماتریس

(27) 
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سرعت دوران زمين بوده و برای محاسبه  e ،در رابطه بالا   

      شود. با از مفهوم ساعت جهانی استفاده میزمان نيز 

(، 21و رابطه ) حسگربودن زمان و استفاده از خروجی معلوم

ای بين طول و عرض جغرافيایی ماهواره و توان رابطهمی

 وضعيت دستگاه بدنه نسبت به ناوبری برقرار کرد.

در فيلتر، ابتدا مقادیر  حسگربرای استفاده از خروجی    

از گام قبل قرائت شده، و با  ول و عرض جغرافياییطتخمينی 

وضعيت دستگاه بدنه نسبت به  (27و  21ابط )واستفاده از ر

 شود.محاسبه میناوبری 

ردیاب  حسگرطورکه اشاره شد، با استفاده از خروجی همان   

ای توان سرعت زاویهستاره و فيلتری مشابه با فيلتر بالا می

ینرسی را نيز تخمين زد. بنابراین فرض دستگاه بدنه نسبت به ا

، حسگرصورت مستقيم از خروجی شود ابتدا یك فيلتر بهمی

ای ای ماهواره را تخمين زده و سپس سرعت زاویهسرعت زاویه

   ، وضعيت دستگاه بدنه نسبت به ناوبری کواترنيون همراهبه

دليل شود. بهگيری به فيلتر اصلی اعمال میعنوان اندازههب

ها نسبت به متغيرهای حالت، در مرحله گيریبودن اندازهخطی

گيری از روابط فيلتر کالمن خطی استفاده کردن اندازههنگامبه

برداری است. گام زمانی فيلتر نيز متناسب با فرکانس دادهشده

است. نحوه عملكرد فيلتر  ثانيه لحاظ شده 3/1و برابر با  حسگر

نيز دو فيلتر مورد  1در جدول  است.ترسيم شده 2 در شكل

 د.ناطور خلاصه معرفی شدهها بهبحث از نظر متغيرها و ورودی
 

 
 .دیاگرام نحوه عملكرد فيلتر :(2) شکل

 

 .دو فيلترهای متغيرها و ورودیمقایسه  :(1)جدول 

 فيلتر دوم فيلتر اول 

i ورودی

bC
 

b

nC  وb

ib 

nr ،bv ،n متغيرها

bq ،b

ib وi

bq nr ،bv ،n

bq وb

ib 

b خروجی

ib
 

 وضعيت و موقعيت

 سازی و نتایجشبیه -3

شده در بالا، مسير حرکت ماهواره با با توجه به روابط بيان

حسگرسازی شده و خروجی شبيه 2جدول شرایط اوليه 
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شود. زمان پرواز برابر با سبه میردیاب ستاره در این مسير محا 

ثانيه درنظر گرفته شده که در این مدت ماهواره تقریباً  111/81

شرایط اوليه،  2کند. در جدول دور پيرامون زمين گردش می 1

 است.  سازی مسير نمایش داده شدهبرای شبيه

چنين برای بهبود عملكرد ماهواره تحت تاثير گشتاور هم  

صورت بوم متقارن درنظر گرفته شده اهواره بهگرادیان جاذبه، م

 است: (24)رابطه صورت و ماتریس مان اینرسی آن به

(24)  
2.

5.000
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mKgI



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



   

شده به فيلتر مشاهده مقادیر اوليه خطای اعمال 3در جدول 

 .شودمی

 .رهدرجه آزادی ماهوا 1سازی  شبيه  شرایط اوليه :(2) جدول

26˚ 1’ 1’’ N عرض جغرافيایی 

 طول جغرافيایی E ’’1 ’1 ˚16 موقعيت

111/611  m ارتفاع 

7341 m/s Vx 

 Vy 1 سرعت

1 Vz 

1   

   31 زوایای اویلر

1   

1 P 

 Q 1 ایسرعت زاویه

1 R 

 سال 2138

 ماه 1 تاریخ

 روز 33

 زمان ساعت 32:21:18

 

 .فيلتر  طای اوليهمقادیر خ :(3جدول )

 مقدار خطای اوليه متغيرهای حالت

 m 6111- ارتفاع

+ طول جغرافيایی 3/1  deg 

- عرض جغرافيایی 3/1  deg 

 m/s 31+ سرعت

-] زوایای اویلر 3/1   - 3/1   3/1 ]  deg 

 [3  3  3] ای سرعت زاویه
6-31×   rad/s 

ان خطای دیناميك و فيلتر در سه نيز ميز 5 و 4در جداول    

است. علت افزایش  گردش آخر پيرامون زمين نمایش داده شده

    ها، ميزان خطا در برخی متغيرها با افزایش تعداد سيكل

نبودن دوره تناوب فيلتر با واقعيت و اختلاف زمانی بين یكسان

باشد. این اختلافات با شروع دوره در حالت واقعيت و فيلتر می

تری در نتایج بعدی ذشت هر سيكل جمع شده و تاثير بيشگ

 گذارد.می

مشخصات خطای ناوبری و تعيين وضعيت  :(4)جدول 

 .یناميكد

 سيكل ششم سيكل پنجم سيكل چهارم پارامتر

  234/6  481/1  441/7 (degزاویه پيچ )

  882/36  411/34  637/22 (degزاویه یاو )

  431/1  633/4  471/3 (degزاویه رول )

  32213  32343  32376 (mارتفاع )

 647/2  238/1  481/1 (degطول جغرافيایی )

  426/1  137/3  213/3 (degعرض جغرافيایی )

 13/32 11/32 34/33 (m/sسرعت )

ای پيچ سرعت زاویه

(rad/s) 
1-31×272/1  1-31×811/1  1-31×831/1  

ای یاو سرعت زاویه

(rad/s) 
1-31×371/1  1-31×231/1  1-31×216/1  

ای رول سرعت زاویه

(rad/s) 
1-31×131/1  1-31×131/1  1-31×131/1  

 

 .مشخصات خطای ناوبری و تعيين وضعيت فيلتر :(5)جدول 

 سيكل ششم سيكل پنجم سيكل چهارم پارامتر

  363/3  813/2  331/2 (degزاویه پيچ )

  142/1  714/1  363/1 (degزاویه یاو )

  281/1  213/1  211/1 (deg) زاویه رول

  7467  7713  7321 (mارتفاع )

 127/2  861/2  341/2 (degطول جغرافيایی )

  816/1  661/1  134/1 (degعرض جغرافيایی )

 32/1 76/1 32/1 (m/sسرعت )

6-31×243/1 (rad/sای پيچ )سرعت زاویه  6-31×243/1  6-31×231/1  

6-31×124/1 (rad/sای یاو )سرعت زاویه  6-31×111/1  6-31×123/1  

6-31×121/1 (rad/sای رول )سرعت زاویه  6-31×126/1  6-31×126/1  
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گر مقادیر واقعی چين بيانخطمنحنی شده در نمودارهای رسم

دهنده مقادیر حل دیناميك نقطه نشان -خطمنحنی متغيرها، 

های باشند. شكلخط ممتد نتایج حاصل از فيلتر میمنحنی و 

گر زوایای اویلر دستگاه بدنه نسبت به ترتيب بيانبه 4 و 3

       باشند. ای ماهواره میدستگاه ناوبری و سرعت زاویه

مراتب بهتر از عملكرد فيلتر بهشود طورکه مشاهده میهمان

باشد. در حالت دیناميك ميزان خطا با حالت حل دیناميك می

استفاده از فيلتر، باشد اما در حالت گذشت زمان افزایش می

 ترتيب مقدار تخمين زده شده در زاویای پيچ، رول و یاو به

 درجه خطا دارد. 1/1و  3، 1تر از کم

 
دستگاه بدنه نسبت به دستگاه  لریاو یایزوا راتييتغ :(3شکل )

 .یناوبر

 
 ای دستگاه بدنه نسبت به تغييرات سرعت زاویه (:4)شکل 

 دستگاه اینرسی. 

 

غيرهای حالت مربوط به موقعيت ماهواره را نمایش مت ،5 شكل

شده از فيلتر از ورودی تاثير گرفته و دهد. ارتفاع خواندهمی

  با توجه به  تر از حالت حل دیناميك است.ميزان خطا کم

خوبی تخمين بر زمين هنوز به که سرعت در راستای عموداین

وسان ارتفاع نبودن دامنه و دوره ناست، شاهد یكسان نشدهزده 

با این وجود ميزان باشيم. شده توسط فيلتر میتخمين زده

خطای تخمين این پارامترها نسبت به حل دیناميك در حدود 

شده از با توجه به مقادیر خواندهباشد. تر میدرصد کم 81

، در مورد طول و عرض جغرافيایی نيز این امر قابل 5جدول 

 بيان است.

 

 
 ی.ماهواره دستگاه ناوبر تيموقع راتييتغ :(5شکل )

 

دهد. با مقادیر سرعت در دستگاه ناوبری را نشان می ،6شكل    

    توجه به بزرگی مقادیر سرعت در راستای شمال و شرق و 

بودن ميزان خطا، مقادیر اختلاف فيلتر و حل دیناميك با کم

اما نمودارهای مربوط  ،باشدنمی خوبی مشخصمقدار واقعی به

دهنده تاثير رعت در راستای زمين و اندازه سرعت، نشانبه س

 باشند.عملكرد فيلتر و همگراشدن با سرعت آهسته می

خطای پارامترهای موقعيت را در دو حالت حل  ،7شكل    

شود طورکه مشاهده میدهد. همانفيلتر و دیناميك نمایش می

ل دليهرود اما بسمت صفر میخطای عرض جغرافيایی ابتدا به

این امر  یابد.وجود خطا در سایر متغيرها، مجددا افزایش می

 دهد و دیگر را نشان میتاثير مستقيم پارامترها بر روی یك

شده ابتدایی زدهکه سرعت تخمينتوان گفت درصورتیمی

  مقدار واقعی باشد سرعت همگرایی فيلتر افزایش نزدیك به

 یابد.می
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 .ره در دستگاه ناوبریتغييرات سرعت ماهوا :(6)شکل 

    

خطای سرعت در راستاهای مختلف و همچنين  ،8شكل    

دهد. خطای اندازه سرعت خطای اندازه سرعت را نمایش می

رود. با گذشت سمت صفر میبهتر از حل دیناميك بوده و به

زمان و صفر کاهش خطای تخمين سرعت، خطای تخمين سایر 

 متغيرها نيز کاهش خواهد یافت.

های واقع بر قطر اصلی تغييرات مقدار جمع درایه ،9شكل    

دهد. با توجه به ماتریس کواریانس با گذشت زمان را نشان می

    از  سامانهتوان انتظار داشت که همگراشدن فيلتر می

بوده و با گذشت زمان سایر پذیری خوبی برخوردار مشاهده

 .پارامترها نيز با دقت بهتری تخمين زده شوند
 

 
 .مقادیر خطای موقعيت در دستگاه ناوبری :(7)شکل        

 
 .مقادیر خطای سرعت در دستگاه ناوبری :(8)شکل 

 

 
 .تغييرات زمانی اثر ماتریس کواریانس خطای تخمين :(9)شکل 

 

 گیرینتیجه -4

در این مقاله امكان تعيين همزمان وضعيت و موقعيت توسط 

دليل اثر گرادیان های که باهوارهردیاب ستاره برای م حسگر

سمت زمين است ، در حالت نوسانات بهلت وجود بومعجاذبه به

    پيش از این امكان تعيين وضعيت مورد بررسی قرار گرفت. 

ردیاب ستاره در مقالات مورد بررسی قرار  حسگرکمك به

اما تعيين همزمان وضعيت و موقعيت ماهواره تنها  ،گرفته است

بار در این مقاله ردیاب ستاره برای اولين حسگراده از با استف

دهد نتایج پژوهش نشان میمورد بررسی قرار گرفته شد. 

توان با دقت و سرعت ای ماهواره را میوضعيت و سرعت زاویه

ردیاب ستاره تخمين زد که این امر در  حسگرمناسب توسط 

ر این دبود.  های دیگر نيز مورد بررسی قرار گرفتهپژوهش
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شده در زاویای پيچ، رول و یاو زدهحالت خطای مقدار تخمين

 های درجه و خطای سرعت 1/1و  3، 1تر از ترتيب کمبه

طورکه بيان باشد. همانرادیان بر ثانيه می 31-8ای در حد زاویه

  کمك خروجی امكان تعيين موقعيت ماهواره تنها به شد

است.  بررسی واقع نشدهردیاب ستاره پيش از این مورد  حسگر

توان گفت مقادیر خطای تخمين ارتفاع، با توجه به نتایج می

طول و عرض جغرافيایی و سرعت در صورت استفاده از فيلتر 

درصد  82و  82، 22، 16ترتيب نسبت به حل دیناميك به

در صورت استفاده  ،شودهمچنين مشاهده مییابد. کاهش می

دن زمان مناسب و پایداری شو سپری UKFاز فيلتر کالمن 

سمت نسبی وضعيت ماهواره، متغيرهای مرتبط با موقعيت به

کمك توان انتظار داشت که بهمقادیر واقعی همگرا شده و می

طور همزمان موقعيت و وضعيت ماهواره را تخمين به این روش،

 زد.
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