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Abstract
Using mathematical and databased modeling for designing navigation 

subsystems has some disadvantages such as the presence of uncertainty in the 
parameter›s identification.  In this paper, the dynamic Mathematical model of the 
attitude channels of the satellite is investigated.

 For this purpose, second-order sliding mode theory is employed to estimate 
external perturbation torques acting on an Earth-orbiting satellite. Then, due to 
the repetition of external perturbation torques in each orbital period, grey box 
modeling is proposed by applying estimated external perturbation torques to attitude 
mathematical modeling, attitude rate can be derived simultaneously. Next, to design 
fault detection and isolation subsystems, a proposed soft sensor is employed to 
generate the estimation residual as an indicator of predefined navigation faults. A 
nonlinear model of the earth-orbiting satellite is simulated using specific navigation 
failures. The results verified the feasibility of the proposed system.  The simulation 
results show an improvement in the accuracy of the navigation data instead of the 
addition of a new hardware sensor.
Keywords:Satellite attitude determination, Earth-Orbiting Satellite, Perturbation torques, Nonlinear 
Disturbances Observer, Navigation System, Fault detection.

چكيده
استفاده از روش هاى مبتنى بر مدل سازى ریاضى و مدل سازى بر اساس داده براى طراحى زیرسیستم هاى 
ناوبرى هرکدام معایبى از قبیل عدم قطعیت و وجود نامعینى در تعیین پارامترهاى مدل سازى دارد. در 
این مقاله، معادلات حاکم بر حرکت وضعى ماهواره بررسى شده است. بدین منظور، در این مقاله با فرض 
تکرارى بودن اغتشاشات مدارى در هر دور چرخش ماهواره به دور زمین،  اغتشاشات مدارى که مهم ترین 
علت بروز نامعینى در مدل سازى ریاضى ماهواره مى باشد ابتدا با مشاهده گر مد لغزشى مرتبه دوم تخمین 
زده مى شود. سپس مقادیر تخمین زده شده از اغتشاشات مدارى با  مدل سازى ریاضى ماهواره ترکیب 
مى شود و به عنوان افزونگى نرم افزارى براى شناسایى و تشخیص خرابى به کار مى رود.  براى آزمون روش 
پیشنهادى، مدل غیرخطى یک ماهواره در نظر گرفته شده است و سیستم ناوبرى پیشنهادى بر اساس 
مدل دینامیکى روى آن بررسى شده است. نتایج شبیه  سازى بهبود دقت داده هاى ناوبرى بدون افزودن 

حس گر جدید سخت افزارى را نشان مى دهد. 
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1.مقدمه  
یکى از نیازهاى اساسى سیستم هاى کنترل پرواز، 
افزایش قابلیت اطمینان آن ها در مواجهه با خرابى هاى 
به دلیل  از حوادثى که  حس گرها و عملگرها است. 
بى توجهى به این موضوع رخ داده  است، مى توان به 
انفجار ماهواره Wire اشاره کرد که خرابى در سیستم 
کنترلى باعث سانحه و درنهایت انفجار شد. هم اکنون 
خرابى  ترمیم  و  تشخیص  سیستم هاى  از  استفاده 
راهکارى براى برطرف ساختن خرابى حس گرها است 
سامانه هاى  ساخت  زیاد  هزینه هاى  به  توجه  با  که 
هوافضایى، بسیار موردتوجه قرار گرفته است. اولین گام 
طراحى سیستم هاى تشخیص و ترمیم خرابى، طراحى 
زیرسیستم شناسایى خرابى واحدهاى عملیاتى مى باشد. 
در این راستا، روش هاى متعددى براى شناسایى خرابى 
پیشنهاد شده است [1]. سیستم هاى تشخیص خرابى 
به طورکلى به دو گروه تشخیص با سیگنال و تشخیص 
خرابى با مدل طبقه بندى مى شوند. تشخیص خرابى با 
مدل، روش هاى گوناگونى دارد که از آن جمله مى توان به 
شناسایى خرابى به وسیلۀ مشاهده گرها [1]، شناسایى 
خرابى با روش هاى طبقه بندى [2]، شناسایى خرابى 
با شناسایى سیستم [3] و شناسایى و تشخیص خرابى 
ترکیبى (جعبه خاکسترى) [8] اشاره کرد. شناسایى 
خرابى با الگوریتم هاى ترکیبى ( جعبه خاکسترى) با 
ترکیب مدل سازى ریاضى و شناسایى سیستم انجام 
مى پذیرد. مزیت عمدة شناسایى خرابى با الگوریتم هاى 
ترکیبى (جعبه خاکسترى)، امکان استفاده هم زمان از 
مزایاى شناسایى سیستم و مدل سازى ریاضى است که 
این روش را ازلحاظ کاربرد و عملکرد نسبت به دیگر 
شناسایى  از  استفاده   .[8] مى کند  متمایز  روش ها 
شناسایى  براى  ابتدا  خرابى  تشخیص  براى  سیستم 

خرابى یک موتور جت استفاده شد [4]. سپس استفاده 
از تخمین آنلاین پارامترها براى شناسایى خرابى در 
مراجع [5] و [6] و [7] استفاده شد. روش هاى شناسایى 
مختلف  کاربردهاى  با  و  متنوع  بسیار  نیز  سیستم 
مى باشند، از طرفى سیستم هاى شناسایى نیاز به ورودى 
براى شناسایى و تشخیص خرابى  و خروجى دارند. 
حس گر در سامانه هاى هوافضایى لازم است خروجى هر 
حس گر  به روشى دیگر و به طور موازى محاسبه شود تا 
به محض بروز خرابى بتواند خروجى حس گر موردنظر 
را با خروجى محاسبه شده مقایسه نموده و اعلام خرابى 
نماید. براى شناسایى و تشخیص خرابى در ماهواره 
تابه حال شناسایى و تشخیص خرابى  بر اساس طراحى 
رویت گر مدلغزشى براى شناسایى خرابى در ماهواره ها 
پیشنهاد شده است که مى تواند با وجود انواع اغتشاشات 
را  ژیروسکوپ  در  مرسوم  خرابى هاى  نامعینى ها  و 
تشخیص دهد [9]. استفاده از مشاهده گرهاى مدلغزشى 
على رغم امکان تشخیص خرابى با وجود انواع اغتشاشات 
با مشکلاتى از قبیل پیچیدگى طراحى روبه رو هستند. 
از سوى دیگر، شناسایى و تشخیص خرابى با استفاده 
نرم قرار  از شناسایى سیستم در حوزة حس گرهاى 
الگوریتم  ها،  انواع  شامل  نرم،  حس گرهاى  مى گیرد. 
روش ها و ایده هاى نرم افزارى هستند که مى توانند با 
استفاده از اطلاعات برخط1  در حین پرواز یا پایگاه هاى 
حس گرهایى  قبلى،  پروازهاى  از  به دست آمده  داده 
نرم افزارى را پیشنهاد دهند که با آن بتواند اطلاعات 
صحیح خروجى با دقت زیاد را استخراج کند. مزیت هاى 
عمده استفاده از حس گر نرم  براى شناسایى و تشخیص  
خرابى عبارت است از: صرفه جویى اقتصادى، سادگى 
اجرا، امکان بهبود عملکرد با هزینه کم و در حداقل 
زمان و استفاده از منابع داخلى خود سیستم که مى تواند 
شناسایى و تشخیص خرابى با حسگرهاى نرم  را بر دیگر 
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روش ها برترى  دهد [10].
این مقاله با طراحى یک حس گر نرم، ابتدا با استفاده 
از مشاهده گر مد لغزشى مرتبه دوم، مقادیر اغتشاشات 
مدارى را تخمین مى زند و سپس ذخیره مى کند. در 
پریودهاى  در طى  اغتشاشات  تشابه  فرض  با  ادامه، 
مختلف مدارى، از مقادیر ذخیره شدة اغتشاشات براى 
بعدى  حرکت هاى  در  وضعیت  داده هاى  استخراج 
ماهواره در مدار استفاده مى شود. درنهایت، در زمان 
بروز خرابى داده هاى ذخیره شده به مدل سازى ریاضى 
اضافه خواهند شد و امکان تخمین پارامترهاى وضعیت 

را فراهم مى آورد.
در این مقاله پس از توضیح مدل دینامیکى ماهواره، 
تغییرات اغتشاشات مدارى و تکرارپذیرى آن شرح داده 
مى شود. سپس فنّاورى حس گرهاى نرم و روش هاى 
ادامه  در  مى شوند. سپس  داده  توضیح  آن،  طراحى 
چهارچوب کلى، زیرسیستم شناسایى و تشخیص خرابى 
موردنظر شرح داده مى شود. و درنهایت بر اساس نتایج 
به دست آمده، عملکرد مناسب زیرسیستم شناسایى و 
تشخیص خرابى با شبیه سازى حرکت ماهواره نشان 

داده مى شود.

2. مدل دیناميكی ماهواره
در این قسمت به اختصار معادلات سینماتیکى و 
دینامیکى وضعیت ماهواره مرور مى شود. این معادلات 
بر اساس بردارهاى چهارتایى یا کواترنیون ها استخراج 
مى شوند. چهار مؤلفۀ کواترنیون ها به صورت زیر تعریف 

مى شوند [12]:
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ϕ  زاویه  در معادلات فوق a بردار واحد محور اویلر و 
دوران مى باشد. با استفاده از مؤلفه هاى کواترنیون فوق، 
معادلات سینماتیکى به صورت معادلات زیر استخراج 

مى شود:
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مى باشد.  ماهواره  بدنى  دستگاه  در  زاویه اى  سرعت 
معادلات دینامیکى وضعیت ماهواره در دستگاه بدنى 

به صورت معادلات (3) بیان مى شود [12]:

B B B c perJ J T Tω ωω ×= − + +                                (3)
cT  گشتاور  J  ممان اینرسى ماهواره،  که در آن 

perT گشتاور اغتشاشى مى باشد.  کنترلى و 

3. معرفی انواع اغتشاشات مداری
اغتشاشات مدارى انواع مختلفى دارند که ازجمله 
مى توان به اغتشاشات اتمسفرى، اغتشاشات بادهاى 
خورشیدى، اغتشاشات میدان مغناطیسى و اغتشاشات 
گرادیان جاذبه اشاره نمود. در ادامه هرکدام از منابع 
اغتشاشى فوق به طور مختصر توضیح داده مى شوند:

zاغتشاشات اتمسفری 

گشتاور اغتشاشات اتمسفر در اثر وجود لایه هاى 
جو در مسیر حرکت ماهواره در مدارهاى پایین ایجاد 
مى شود. با افزایش ارتفاع مدارى، گشتاور اغتشاشى 
 200 ارتفاع  تا  به نحوى که  مى یابد  کاهش  اتمسفر 
کیلومتر ازجمله مؤثرترین گشتاورهاى اغتشاشى است. 
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این گشتاور تا ارتفاع مدارى 800 کیلومتر در نظر گرفته 
مى شود.

zاغتشاشات بادهای خورشيدی 

به دلیل خاصیت ذره اى که نور خورشید دارد هر 
جسمى که در برابر نور خورشید قرار داشته باشد، در 
برخورد  از  حاصل  خورشیدى  بادهاى  فشار  معرض 
ذره هاى نور خورشید است. با کاهش فاصله فضاپیما 
از خورشید فشار بادهاى خورشیدى افزایش مى یابد.

z اغتشاشات ميدان مغناطيسی 

همه فضاپیماها میدان مغناطیسى ضعیفى در اطراف 
خود دارند. از برهم کنش این میدان هاى مغناطیسى 
و میدان مغناطیسى زمین گشتاورهاى مغناطیسى به 
نحوى به وجود مى آیند که عدم هم راستایى این دو 
میدان مغناطیسى باعث به وجود آمدن گشتاورهاى 
مغناطیسى اغتشاشى مى شوند. این گشتاور در ارتفاع  

بالا مؤثرترین گشتاور اغتشاشى مى باشد.
zاغتشاشات گرادیان جاذبه 

هرگاه مرکز جرم یک فضاپیما با مرکز ثقل آن در 
راستاى محور عمود محلى هم راستا نباشد، گشتاور 
گرادیان جاذبه ایجاد مى شود. مقدار گشتاور گرادیان 
جاذبه با افزایش زاویه بین محور عمود محلى و محورهاى 
بدنى فضاپیما افزایش مى یابد. مقدار این گشتاور با 
افزایش ارتفاع کاهش مى یابد. به غیراز منابع اغتشاشات 
اغتشاشى  از گشتاورهاى  معرفى شده، منابع دیگرى 
وجود دارند که تأثیر آن ها نسبت به دیگر گشتاورهاى 
اغتشاشى موجود در مدار مقادیر کمى هستند [1]. 
ازجمله خصوصیات دیگر گشتاور، تناوبى بودن آن ها 

است که در شکل (1) نشان داده شده است.
 

شکل )1(: تغییرات تناوبی گشتاورهای اغتشاشات  

4. تخمين اغتشاشات مداری]12[
در این مقاله، به منظور تخمین اغتشاشات مدارى 
در جهت برآورده ساختن دو چالش اصلى یعنى امکان 
پیاده سازى و دقت تخمین، از روش دینامیک معکوس 
دینامیکى  معادلات  روش  این  در  مى شود.  استفاده 
به صورت معکوس حل مى شود و داده هاى خواسته شده 
از حل معکوس معادلات دینامیکى به دست مى آید. 
براى استفاده از این روش باید تمامى پارامترهاى معادله 
دینامیکى (معادله (3)) مشخص باشد. با استفاده از 
 (7) معادله  به صورت  اغتشاشى  گشتاور   (3) معادله 

استخراج مى شود:

per B B B cT J J Tω ω ω×= + −                                     (4)
با   Bω پارامتر   ،(7) معادله  پارامترهاى  بین  از 
J  با  ژیروسکوپ ماهواره اندازه گیرى مى شود، پارامتر  
توجه به اینکه عملگر ماهواره از جنس چرخ عکس العملى 
است ثابت باقى مى ماند. تنها پارامتر که محاسبۀ آن در 
محیط اغتشاشى باعث کاهش دقت تخمین گشتاور 
Bω ،  است. در حس گرهاى تعیین  اغتشاشى مى باشد 
Bω  را محاسبه  وضعیت ماهواره، حس گرى که بتواند 
کند وجود ندارد. بنابراین راهکار اولیه براى محاسبۀ 
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مى باشد.   Bω مقادیر  از  عددي  مشتق گیرى  Bω  
Bω   با وجود نویزهاى مختلف  مشتق گیرى عددى از 
زاویه اى  سرعت  تعین  حس گر  خروجی  در  موجود 
در  بروز خطاهاى مشتق گیرى  باعث  ژیروسکوپ)   )
محاسبۀ گشتاور اغتشاشى مى شود. به منظور برطرف 
ساختن خطاهاى مشتق گیرى دو راهکار اصلى وجود 
است  به نحوى   مشاهده گر  طراحى  اول  راهکار  دارد. 
Bω  از معادلات حذف گردد که با توجه  که پارامتر 
به فرضیاتى که براى طراحى این نوع مشاهده گر وجود 
دارد کیفیت تخمین مطلوب نمى باشد [12]. راهکار 
دوم استفاده از تئورى مشتق گیرى مقاوم مى باشد، در 
این روش برخلاف راهکار قبلى، از حذف پارامتر مشتق 
مشتق گیرى  تا  مى شود  سعى  و  مى شود  صرف نظر 
به گونه اى انجام پذیرد که اثر اغتشاشات در آن به حداقل 
مقدار خود برسد. تئورى مدلغزشى یکى از مؤثرترین 
روش هاى مقاوم در برابر انواع اغتشاشات و نامعینى ها 
مى باشد. در این روش تأثیر اغتشاشات درصورتى که 
سیستم بتواند روى صفحه لغزش قرار بگیرد، مى تواند 
Bω  با استفاده  کاملاً حذف گردد. مشتق گیرى مقاوم از 
از تئورى مدلغزشى را اولین بار لوانت معرفى کرد [12]. 
از این روش بر اساس الگوریتم مدلغزشى مرتبه دوم براى 
سیگنال هایى که شرط لیبشیتز2  براى مشتق آن برقرار 

باشد، استفاده مى شود:

                                                        
0

2

B2

t t

dsup  C
dt

ω

≤

≤                                                             (5)

0t   زمان اولیه مى باشد.  در معادله (8)  
Bω  از معادله کمکى (9)  به منظور مشتق گیرى از 

مى شود: استفاده 
 X u=                                                                         (6)

   τ بردارى  نمونه  زمان  با    1, ,B x uω فرض  با 

اندازه گیرى مى شود. طبق الگوریتم فراپیچش، بردار 
خطا به صورت معادله (10) تعریف مى شود.

( ) ( ) ( )Be t x t tω= −                                                  (7)
)، مقدار  ( )e t 0= چنانچه بردار خطا برابر صفر شود (
Bω   مى شود [12]. به منظور صفر کردن بردار  uبرابر   

) الگوریتم مدلغزشى مرتبه دوم به صورت  ( )e t خطا (
معادله الگوریتم فراپیچش (معادله (6)) اعمال مى شود:

 ( ) ( )( )
1
2

1 i iu u e t e tsgnλ= −            (8)

         ( )( )1 iu e tsgnα= −

,1 زمان هاى متوالى اندازه گیرى با  ,i it t t + که در آن  
]  است.  ]1,i it t tε + شرط 

   Bω )  خروجى مشتق گیر یا همان مقدار  )u t مقدار 
λ, ضرایب ثابتى هستند که دقت  α است. پارامترهاى  
مشتق گیرى و همگرایى را تعیین مى کنند. مى توان 
)  به مقدار    )u t ثابت کرد شرط کافى براى همگرایى 

عبارت است از [12] : Bω  

C4C ,
C

Cαλ α
α
+

≥ >
−

                                           (9)
که در آن C ضریب ثابت در شرط لیبشیتز است. 
راهکار تکمیلی علاوه بر استفاده از الگوریتم فراپیچش 
براي کاهش اثر پدیده چترینگ استفاده از تابع سوییچ 
از تابع  مناسب در معادلات (11) مى باشد. استفاده 
سوییچ مناسب مى تواند اثر پدیدة چترینگ را کاهش 
دهد. هر چه تابع سوییچ عمل سوییچینگ را نرم تر 
انجام دهد اثر پدیدة چترینگ کاهش مى یابد. به همین 
دلیل در معادلات (11) به جاى استفاده از تابع سوییچ 
علامت (sgn) از تابع تانژانت هیپربولیک (tanh) استفاده 
مى شود. مزیت اصلى استفاده از مدلغزشی مرتبه دوم 
)  در طى  )e t Bω  ، کاهش   براى مشتق گیرى از پارامتر 
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زمان نمونه بردارى مى باشد که مى تواند دقت تخمین 
مشتق را بسیار  بهبود بخشد. اکنون با قرار دادن معادلات 
(11) و (12) در معادله (7) مى توان معادلات گشتاور 

اغتشاشى را به صورت معادلات (13) نوشت [12].:

  (10)( ) ( )( )
( )( )

( ) ( ) ( )

per B B B c
1
2

B 1 i i

1 i

B

T T

 u e t tanh e t

 u tanh e t

t t t

C4C
C

J J

e x

C

ω ω ω

ω λ

α

ω

αλ
α

α

× = + −

 = −
 = −
 = −
 +

≥
−

 >







تخمین  براى  پیشنهادى  روش  دیاگرام  بلوك 
گشتاورهاى اغتشاشى به صورت شکل (3) است :

 

شکل2: بلوك تخمین مقاوم اغتشاشات مداري ]12[

5. شناســایی و تشــخيص خرابــی در 
سيســتم ناوبــری

ناوبرى  سیستم  در  خرابى  ترمیم  و  شناسایى 
سامانه هاى هوافضایى با توجه به هزینه هاى زیاد ساخت 
و آماده سازى و بهره بردارى از آن اجتناب ناپذیر است. 
روش معمول براى ترمیم خرابى استفاده از سیستم 
ناوبرى کمکى در کنار سیستم ناوبرى عملیاتى مى باشد. 
گام اول در فرایند شناسایى و ترمیم خرابى طبق شکل 
(2) شناسایى خرابى مى باشد. براى شناسایى خرابى، 
باید  موردنظر  ناوبرى  سامانه  خروجى  سیگنال هاى 
ناوبرى  سامانه  سوى  از  که  دیگرى  سیگنال هاى  با 

مجزایى که به طور موازى در حال اندازه گیرى شدن 
است، مقایسه شود. مقایسۀ این دو سیگنال بر اساس 
روش هاى سیگنال و مدل پایه مى تواند ابتدا خرابى 
را تشخیص دهد، سپس نوع خرابى را با تکنیک هاى 

دهد. تشخیص  متنوع 
 

شکل3: الگوریتم شناسایی و تشخیص خرابی با استفاده 
از حس گر نرم

هر  براى  کمکى  ناوبرى  سیستم  نمودن  اضافه 
سامانه هوافضایى علاوه بر افزایش هزینه، مى تواند با 
کاستى هایى از قبیل عدم دسترسى آسان، تأثیر در 
فرایند طراحى و وابستگى به مدل روبه رو باشد. در مقابل 
استفاده از حس گر نرم براى شناسایى و تشخیص خرابى 
با توجه به ماهیت نرم افزارى و همچنین امکان بازسازى 
و در دسترس بودن مى تواند انتخاب مناسبى باشد. 
بدین منظور از سامانه  نرم افزارى ناوبرى  براى بهبود 
دقت پاسخ هاى سیستم ناوبرى مى توان استفاده نمود.

ــرای  ــزاری ب ــی نرم اف ــی افزونگ 6.طراح
ــی ــایی خراب شناس

شناسایى  براى  نرم افزارى،  هم افزایى  از  استفاده 
تشخیص خرابى مزایاى بسیارى ازجمله انعطاف پذیرى 
و کاهش هزینه هاى پیاده سازى و اقتصادى دارد. حرکت 
بعضى از سامانه هاى هوافضایى از قبیل حرکت ماهواره ها 
در مدار، از نوع حرکت شبه تکرارپذیر مى باشد. بنابراین 
اطلاعات ناوبرى وضعیت در دوره هاى  مدارى مختلف 
تکرارى هستند. البته با وجود انواع اغتشاشات مدارى 
شامل اغتشاشات جاذبه، اتمسفر، اغتشاشات ناشى از 
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میدان مغناطیسى زمین و اغتشاشات ناشى از بادهاى 
خورشید، اطلاعات موقعیت مدارى و وضعیت فضاپیما 
در دوره هاى تناوبى مختلف متفاوت مى شود اما اگر این 
تفاوت ناچیز باشد مى توان با استفاده از تکنیک هاى 
شناسایى هم پارامترهاى مدارى را تخمین زد و هم 
مدلى براى رفتار دینامیکى وضعیت ماهواره استخراج 
نمود. از طرفى این امکان وجود دارد که با توجه به 
تحریک هاى مختلف سیستم کنترل در طى حرکت 
فضاپیما در  مدار،  مدل دینامیکى فضاپیما را بتوان 
به گونه اى به دست آورد که با اعمال ورودى هاى کنترلى 
مناسب اطلاعات ناوبرى از آن استخراج نمود. داده هاى 
ناوبرى در هر دوره تناوب زمانى در مدار LEO براى هر 
ماهواره تقریباً یکسان است. بنابراین اگر مدل دینامیکى 
ماهواره در هرکدام از دوره هاى تناوب شناسایى شود 
با توجه به تشابه عملکردى ماهواره مى توان از مدل 
شناسایى  تکنیک هاى  با  شناسایى شده  دینامیکى 
سیستم در استخراج داده هاى ناوبرى در حرکت هاى 
مدارى بعدى استفاده نمود. عمده کاربرد این روش در 
شناسایى و تشخیص خرابى مى باشد که نیاز به دقت 
زیاد براى سیستم ناوبرى وجود ندارد. ایده اصلى در 
طراحى افزونگى نرم افزارى داده پایه، استفاده از مدل 
دینامیکى ماهواره و اعمال گشتاور تخمینى   است که 
با استفاده از آن مى توان پارامترهاى ناوبرى را با دقت 
مناسب ترى نسبت به افزونگى با استفاده از مدل سازى 

ریاضى به دست آورد:

 ( )1
p̂er cJ T T Jω ω ω− ×+ + =                           (11)

 روند کلى پیاده سازى طراحى افزونگى نرم افزارى 
خاکسترى جعبه 

در شکل (4) نشان داده شده است.
 

شکل4: نحوه تخمین پارامترهای ناوبری توسط 
افزونگی ترکیبی

7. نتایج و شبيه سازی
زیرسیستم شناسایى و تشخیص خرابى پیشنهادى 
براى تعیین وضعیت یک  ماهواره شش درجه آزادى 
در محیط نرم افزارى    MATLAB/Simulink پیاده سازى 
شده است. زمان پرواز ماهواره برابر یک پریود مدارى  
مى باشد، شبیه سازى پیاده شده شبیه سازى غیرخطى 
استاندارد  اتمسفر  از  این شبیه سازى  براى  مى باشد. 
آمریکایى و مدل جاذبه ى بیضوى استفاده شده است. 
زمان نمونه بردارى در این شبیه سازى برابر 0/01 ثانیه در 
نظر گرفته شده است. نتایج شبیه سازى در نمودارهاى 
(5) تا (8) آورده شده است. نمودار (5 )خطاى تخمین 
اغتشاشات مدارى با استفاده از مشاهده گر مقاوم را نشان 
مى دهد. همان طور که قابل مشاهده است اغتشاشات 

مدارى با دقت بسیار مناسبى تخمین زده مى شود.
 

شکل 5: خطای تخمین اغتشاشات مداری در حالت 
حضور نویزهای اندازه گیری
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همان طور که در شکل (5 ) مشاهده مى شود، دقت 
تخمین در حضور نویزهاى اندازه گیرى از مرتبه  10-4  
افزونگى  سامانه  طراحى  در  استفاده  براى  که  است 
قابل  خرابى   تشخیص  و  شناسایى  براى  نرم افزارى 
بالا در شکل  فرکانس  با  نوسانات   استفاده مى باشد. 
 (5) به علت بروز پدیده چترینگ در تئورى مدلغزشى 
مى باشد. شکل (6)، خطاى مقایسه خروجى حس گر 
نرم پیشنهادى و خروجى واقعى ژیروسکوپ را در حالت 
بدون خرابى نشان مى دهد. همان طور که در شکل 
(6) مشاهده مى شود، با استفاده از روش پیشنهادى 
مى تواند با دقت 4-10 سرعت هاى زاویه اى ماهواره را 

تخمین بزند.
 

شکل6: خطای تخمین سرعت زاویه ای

در ادامه با اعمال خرابى تمایل  و رانش  که تشخیص 
آن نسبت به دیگر خرابى ها دشوارتر است، شناسایى 
خرابى موردنظر انجام مى پذیرد. بدین منظور همان طور 
که در شکل (7) مشخص است هنگام بروز خرابى تمایل 
در ثانیۀ 6000 در ژیروسکوپ کانال فراز، خطاى تخمین 
و  مى شود  خارج  تعریف شده  محدودة  از  مشاهده گر 
سیستم اعلام خرابى مى کند. این نکته نیز  قابل ذکر 
است که نوع جهش خطاى تخمین از محدوده هاى 
تعریف شده مى تواند نمایش دهندة نوع خرابى باشد. 

براى مثال همان طور که در شکل (7) مشخص است 
خروج  به صورت  تمایل  خرابى  براى  تخمین  خطاى 
ناگهانى از محدودة تعریف شده و بازگشت مجدد به 
خرابى  براى  درحالى که  است،  تعریف شده  محدودة 
رانش همان طور که در شکل (8) دیده مى شود، خطاى 
تخمین، از محدودة تعریف شده خارج شده و به صورت 

واگرا از محدودة تعریف شده فاصله مى گیرد.
 

شکل7:شناسایی خرابی تمایل با استفاده از حس گر 
پیشنهادی

 

شکل )8(: شناسایی خرابی رانش با استفاده از حس گر 
پیشنهادی

8. نتيجه گيری
در این مقاله حس گر نرم بر اساس الگوریتم جعبه 
خاکسترى به منظور شناسایى و تشخیص خرابى  با 
و  مدارى  اغتشاشات  تکرار پذیرى  فرض  از  استفاده 
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شد.  طراحى  سیستم  ریاضى  مدل سازى  همچنین 
و  شناسایى  قابلیت  بر  علاوه  پیشنهادى  حس گر 
بدون  مى تواند  طراحى،  سادگى  و  خرابى  تشخیص 
استفاده از دینامیک وسیله پرنده، خروجى هاى صحیح 
ژیروسکوپ معیوب را تخمین بزند. با توجه به اهمیت 
روش  سادگى  و  خرابى  تشخیص  سیستم  سادگى 
پیشنهادى مى توان از آن براى انواع ماهواره ها با صرف 
هزینه کم استفاده نمود. همچنین با توجه به عملکرد 
موازى حس گر پیشنهادى، مى توان از این حس گر براى 
ترمیم خرابى و به عنوان یک سیستم کمک ناوبرى  نیز 

استفاده نمود.
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