
 94شماره پیاپی                                                                   1722-1709(، 1399)زمستان 4شماره  ،50جلد مهندسی برق دانشگاه تبریز،  مجله

Tabriz Journal of Electrical Engineering, vol. 50, no. 4, winter 2020                                                                                                       Serial no.  94 

ی و عملگری در حسگر هایعیب تشخیصدر غیرخطی گرهای متعاملمشاهده

  سیستم ماهواره
 

 کارشناس ارشد، 4میلاد پسند ؛، دکتری3مسعود میرزایی تشنیزی ؛، کارشناس ارشد2بیژن سلطانی ار؛، استادی1زاده نخودبریزنرگس صادق

 

 sadeghzadeh@qut.ac.ir -یرانا -قم -قم یدانشگاه صنعت -یوتربرق و کامپ یدانشکده مهندس -1

  bsoltani@eri.ac.ir -ایران -تهران -پژوهشگاه فضایی ایران -نقل فضایی و های حملشکده سامانهپژوه -2

  masoud_mirzaei@ue.ac.ir-ایران -تهران -دانشگاه تهران -هوا فضا دانشکده مهندسی -3

 milad_pasand@alum.sharif.edu ایران -تهران -پژوهشگاه فضایی ایران -نقل فضایی و های حملپژوهشکده سامانه -4

با استفاده از ترکیب اطلاعات حسگری در یک سیستم ماهواره، مورد  های حسگری و عملگریعیب هنگامتشخیص بهدر این مقاله، مسئله : چکیده

با حسگرهای کمکی دیگر نظیر حسگر خورشید،  ،سنج و ژیروسکوپمتشکل از شتاب ،اینرسی 1اطلاعات حسگرهای که در آن گیردبررسی قرار می
زهای نوی ها وخرابی ها،حسگرها در معرض عیب تمامی این شود.ترکیب می جهانی یابمتر و سیستم موقعیتمغناطیس حسگر زمین، حسگر ستاره،

های در معرض عیب و گیرندقرار می استفاده مورد، ماهواره 3در سیستم کنترل وضعیت عملگرها، عنوان به، ها2پیشرانه همچنین، .هستند حسگری
ی مورد بررسی حسگرتنها عیوب سخت )خرابی( و نویزهای  ،در حسگرها های کالیبراسیونمقاله، با فرض عدم وجود عیب. در این متعددی هستند

سگری تغییر می صورت درگیری گیرند. با توجه به این واقعیت که مدل اندازهقرار می سخت ح شاهدهبروز عیب  امل متع چندمدلیگرهای کند، از م
(4IMM شخیص سگرهاخرابی ( برای ت ستفاده می ح شاهدها ستفاده موردگرهای شود. م سیبا توجه به غیرخطی و  ا های موقعیت و مدل بودن گو

های ، زیرسیستمپیشنهادی IMMدر روش  استفاده موردمنظور کاهش تعداد فیلترهای موازی به( هستند. 5UKF) خنثی، فیلترهای کالمن وضعیت
ضعیت و موقعیت  شده وو ستم از یکدیگر دکوپله  سی شخیص عیب شود.طراحی می IMMصورت جداگانه  به برای هر زیر های عملگری از برای ت

شاهده شناخته )م ستفاده (6UIOگر ورودی نا سه آن مقدار معلوم میمی ا توان به وجود، نوع و اندازه عیب در شود که با تخمین دقیق ورودی و مقای

سازی در محیط سیمولینک مورد ارزیابی و مقایسه با صحت روش پیشنهادی از طریق شبیه .ای را تشخیص دادعیب پیشرانه نتیجه درآن پی برد و 
 گیرد.  های مشابه قرار میروش

 .گر ورودی ناشناختهمدلی متعامل، مشاهدهفیلترهای چندماهواره، تشخیص عیب،  سیستم: های کلیدیواژه
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Abstract: In this paper, the problem of real time sensor and actuator fault diagnosis is studied in a satellite system fusing sensor 

information. Measurements of inertial sensors are fused with auxiliary sun, earth and star sensors as well as magnetometers and global 
positioning systems (GPS). All of these sensors are prone to faults, failures and, noises. Thrusters, as actuators, are also employed in 
satellite attitude control system and are subjected to different faults. In this paper, it is assumed that all sensors are calibrated and the 
only possible faults are hard faults (failures) and noises. Due to this fact that when a hard fault occurs in a sensor, the measurement 
model changes to a new one, interacting multiple models (IMMs) are employed for diagnosis of sensor faults. Unscented Kalman 
filters (UKFs) are used in IMMs due to nonlinear and Gaussian translational and attitude models. In order to reduce the number of 

parallel filters in the proposed IMM method, the translational and attitude subsystems are decoupled and separate IMMs are designed 
for each subsystem. Unknown input observers (UIOs) are used to estimate amplitude of faults in thrusters. The efficiency of the method 
is finally evaluated through simulation and compared with similar approaches. 
Keywords: Satellite system, fault diagnosis, interacting multiple models, unknown input observers. 
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  مقدمه -1

ن است که در آ سیستم ناوبری اینرسی یک تکنیک ناوبری مستقل 
ژیروسکوپ  شامل های اینرسی،حسگراز  آمده دست بههای گیریاندازه

برای ردیابی موقعیت و جهت جسم متحرک نسبت به یک  ،سنجو شتاب
 هببرای  گیرد.قرار می استفاده مورد ،نقطه شروع، سرعت و جهت معلوم

گیری سرعت وضعیت جسم در این حالت از انتگرال آوردن دست
چنان که  ،شوداز ژیروسکوپ، استفاده می آمده دست بهای، زاویه

ه سنج بهای شتابگیریگیری دوگانه از اندازهموقعیت جسم از انتگرال
معمول آغشته به نویز و  صورت بههای اینرسی حسگرآیند. دست می

 های ناوبری اینرسی شاملتمامی سیستم، اساس این بر بایاس هستند و
، خطاهای حالت این درشونده از مقدار واقعی هستند. های جمعانحراف

سنج از طریق های اینرسی چون شتابحسگرگیری کوچک در اندازه
شونده، منتقل جمع صورت بهگیری به سرعت و موقعیت، انتگرال

طور معمول اطلاعات  ها، بهجبران خطاها و عیب منظور به[. 1] شوندمی
، های ستارهحسگرهای کمکی نظیر حسگرهای اینرسی با دیگر حسگر

علاوه، زمانی که یک  شود. بهمتر ترکیب میمغناطیس خورشید، زمین و
های پرت ماهواره در مدار قرار دارد، امکان خرابی کامل و یا دریافت داده

آن، سیستم  نتیجه درها وجود دارد. حسگراز هر یک از این  7و دورافتاده
تعیین موقعیت و وضعیت ماهواره تحت تاثیر قرار گرفته و حتی مأموریت 

، نتیجه در گردد.به تعویق افتاده و یا با شکست کامل مواجه می
(، بخش FDIR8ی )حسگرهای آشکارسازی، جداسازی و بازیابی عیب

علاوه بر  قابل اطمینان فضایی است. مهمی از طراحی یک سیستم
ی نیز، درصد بالایی از اپیشرانههای ها و عیبخرابی ی،حسگرهای عیب

درصد( در سیستم کنترل وضعیت ماهواره را به خود  24ها )خرابی
ی و حسگردهند. یکی از راهکارهای تشخیص عیب اختصاص می

 با . در این روش،افزاری استی ماهواره، استفاده از اجزای سختاپیشرانه
عیب آنها را تشخیص  ،هاپیشرانهو فشار در نازل های دما حسگرقرار دادن 

 این بهکنند. استفاده می های افزونهحسگرها و پیشرانهاز  دهند و یامی

نها آهای ، عیبکه با مقایسه عملکرد عناصر افزونه با عناصر اصلی نحو
افزاری برای استفاده از اجزای سخت آنکه حال. شودتشخیص داده می

بر است بلکه منجر به افزایش وزن و حجم هزینه اتنه نهتشخیص عیب، 
نقل را نیز به دنبال دارد.  و های حملشود که افزایش هزینهماهواره می

ود شافزاری استفاده مینرم هایبرنامه های افزونگی تحلیلی، ازدر روش
 یهاسیگنال یا تحلیل ریاضی تا رفتار سیستم با استفاده از مدل

 کمکی اجزا ،واقع در طریق این به. سازی شودشبیه شده، گیریاندازه
 از استفاده به نیاز بدون و شوندمی ایجاد افزارینرم صورت به سیستم
 بررسی را خروجی و ورودی سازگاری توانمی افزونه، افزاریسخت اجزای

انجامد، ها میماهواره و کاهش هزینه شدن سبکبه  تنها نهنمود. این امر 
 . [2] آوردیند تشخیص عیب را فراهم میبلکه قابلیت خودکارسازی فرآ

و افزونگی تحلیلی به د اساس برهای مختلف تشخیص عیب رهیافت
داده  اساس برهای های براساس مدل و رهیافتدسته کلی رهیافت

شرایط مختلف و بسته ها، در شوند. هر یک از این روشبندی میتقسیم

 به اطلاعات در دسترس از سیستم، بر روش دیگر برتری دارد. اگرچه، در
 اساس برهای است، روش اختیار در سیستم از مناسبی مدل که شرایطی

 اساس بر هایداده ارجحیت دارند. چرا که روش اساس برمدل بر روش 
 از هستند، سیستم از تریعمیق دانش نیازمند که آنجا از کمی مدل

های در تمامی فرآیند .[3] برخوردارند بهتری آشکارسازی قابلیت
 ،مدل، دو گام اساسی تولید مانده و ارزیابی آن اساس برتشخیص عیب 

ها، مقادیری هستند که میزان ناسازگاری میان رفتار وجود دارد. مانده
یف تعار اساس برکنند. سیستم واقعی را با مدل ریاضی آن، مشخص می

از آشکارسازی و جداسازی عیب، وجود یک سیگنال مانده  شده عنوان
ی برای جداسازی صورت در ،تواند برای آشکارسازی عیب کافی باشدمی

های باشد. روشمی ها یا بردار ماندهعیب نیاز به یک مجموعه از مانده
 های برمیان روش این اند اما درپیشنهاد شده فراوانی برای تولید مانده

در  که چند هراند. گر بسیار مورد توجه و مطالعه بودهپایه مشاهده
 بر پایه مدل، نظیر دیگر هایبرخی از روش ی ازاپیشرانهتشخیص عیب 

  .[4] است شدهاستفاده ، 9رهیافت فضای پریتی

توان به دو گروه گر را میمشاهده اساس برهای تولید مانده روش
 گرهای یقینی، نویزهایبندی کرد. در مشاهدهیقینی و تصادفی تقسیم

های در روش مقابل درشوند. تصادفی در مدل سیستم لحاظ نمی
فرآیندهای تصادفی با تابع چگالی احتمال  صورت بهها تصادفی، نویز

( برای KF10کالمن ) فیلترهای اند.معلوم در مدل سیستم لحاظ شده
یافته های خطی و گوسی و مشتقات آن نظیر فیلترکالمن توسعهسیستم

(EKF11)  خنثیو فیلتر کالمن (UKFبرای سیستم ) های غیرخطی و
. ([6، 5]) اندتولید مانده برای آشکارسازی عیب پیشنهاد شده منظور به

های فوق، دامنه یا نرم مانده با یک آستانه از پس از تولید مانده با روش
ر دگردد. مقایسه و وقوع یا عدم وقوع عیب آشکار می شده تعیینپیش 

. نماییممتمایز یا جدا می جز معیوب را از سایر اجزا،جداسازی عیب، 
ه هستیم. ها یا بردار ماندای از ماندهنیازمند مجموعه منظور، این برای

وجود دارد: مجموعه هدف الب کلی برای تولید آنها برای این قاساساً دو 
دار های جهتمجموعه مانده و ( SRS12) های ساختاریافتهمانده

(DRS13.) های در روشSRSبهشود ها تولید می، یک مجموعه از مانده 

که هر مانده تنها به یک یا یک مجموعه از خطاها حساس و نسبت  نحوی
 ربهای جداسازی عیب ، روشراستا این دربه سایر آنها غیرحساس باشد. 

اند پیشنهاد شده (MM14) چندمدلیهای چندتایی )روش مدل اساس
، های سیستمتخمین حالت که در کاربردهای تحقیقاتی مختلف نظیر

ر اند. دقرار گرفته استفاده موردکنترل، ردیابی هدف و تشخیص عیب 
های ها به کمک روشهدف تولید مجموعه مانده ،DRSهای روش

 .[4] هندسی است
 هاعدم قطعیت کردن مدلدر این مقاله، از مدلسازی تصادفی برای 

 ستا شدهبرای تولید مانده استفاده  گرهای تصادفیمشاهده نتیجه درو 
 یخنثماهیت غیرخطی و گوسی سیستم، فیلتر کالمن  دلیل بهکه 

(UKF )صورت درقابل ذکر است که  گیرد.قرار می استفاده مورد 
 .[7] رددگای پیشنهاد میسیستم استفاده از فیلتر ذرّه بودن گوسیغیر
ای نیازمند توان پردازشی بالایی است که در که فیلتر ذرّه چند هر
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 صرفه به مقرونپذیر نبوده یا بسیاری از موارد فراهم آوردن آن امکان
بروز خطای سخت  صورت درگیری تغییر مدل اندازه دلیل به باشد.نمی

که در  (IMMمتعامل ) چندمدلی، استفاده از روش حسگری )خرابی(
ز یک فیلتر استفاده و فیلترها با یکدیگر در تعامل آن برای هر مدل ا

در معرض خرابی  است ممکنها نیز پیشرانهشود. هستند، استفاده می
و در حالت کاهش  بودن بسته، باز یا کامل، گیرکردگی در مقداری خاص

عملکرد قرار داشته باشند که با تخمین دقیق آنها با استفاده از روش 
توان به تولید مانده پرداخت و با (، میUIO) تخمین ورودی ناشناخته

  توجه به بزرگی آن نوع دقیق عیب را مشخص نمود.
های سیستم کنترل وضعیت ماهواره حسگرمسئله تشخیص عیب 

استفاده از طراحی با  [8] مرجعدر   15دلفی_ان_تری_ایکس_تی نانو
 یحسگرهای جایی که عیب ،مورد بررسی قرار گرفته است UKFفیلتر 

در مقدار صفر و تغییرات  حسگردر نظر گرفته شده در آن، گیرکردگی 
ای برای مرحله چندروشی  [9] جعمرباشد. گیری میمدل نویز اندازه
ن آ دهد که دریک فضاپیما، ارائه می های وضعیتحسگرتشخیص عیب 

ژیروسکوپ با استفاده از مدل خطی سیستم  حسگرپس از حذف بایاس 
دفی های تصاپردازد. سپس، با استفاده از تستها میبه تولید مانده KFو 

معیوب را مشخص  حسگری را آشکار و حسگرمختلف وجود عیب 
یین گیری و تعهای تولیدی، از منطق تصمیمنماید. برای ارزیابی ماندهمی

شود. روش پیشنهادی در برابر دقیق و اصولی حدود مقایسه، استفاده می
 مرجعهای اغتشاش مقاوم است. در مدل، نویز و سیگنال عدم قطعیت

برای  KFتوسط  17ممزهای اینرسی حسگربا  GPS16اطلاعات  ،[10]
های و سپس با استفاده از مانده شده تخمین موقعیت ماهواره ترکیب

 پردازد. برایی میحسگرهای به تشخیص عیب KFتوسط  شده تولید

و پارامترهای کنترلی  شده تعریف حسگرمنظور، مدهای معیوب هر  این
 ، تأثیر پارامترهای کنترلیعلاوه بهشوند. برای این امر در نظر گرفته می
های اشتباه مورد بررسی قرار ها و یا آلارمبر عدم شناسایی برخی از عیب

ها در پیشرانههای برای آشکارسازی و جداسازی عیب [11] درگیرد. می
های سیستم از هر دو روش تخمین حالت 18مارس اکسپرسفضاپیمای 

 ،[12]مرجع  .است شده استفاده UIOکننده روش دکوپلهو  شده خطی
غیرخطی برای تشخیص و جایابی  UIOاز فیلترهای آشکارساز و روش 

کند. در رهیافت ی در سیستم فضایی استفاده میاپیشرانههای عیب
سیستم در  پیشنهادی، فرض بر لیپشیتز بودن معادلات غیرخطی

 در این شده های در نظر گرفتهاست و عیب مریخ  مأموریت بازگشت از
 . هستند پیشرانهو افت بازدهی  پیشرانهکامل  بودن بسته مقاله عبارت از

ی و حسگرهای متعددی برای تشخیص عیوب که روش چند هر
ارائه  ، اما هدف این مقالهاست شده ی در سیستم ماهواره ارائهاپیشرانه

ا ی راپیشرانهحسگری و  همزمان هایروشی دقیق است که بتواند عیب
 این برای تشخیص دهد. 19زمان حقیقی صورت به در سیستم ماهواره

های تشخیص که ماژول است شده منظور، الگوریتمی ماژولار طراحی
همزمان و با تعامل با یکدیگر به تشخیص عیب  صورت بهتوانند عیب می

ها عیب عملگری بپردازند. نوآوری این روش در آن است کهی و حسگر
های وضعیتی و حسگرهای انتقالی، حسگررا به سه دسته عیوب 

ه تجزیه سیستم ببا  بندی نموده و سپسی دستهاپیشرانههای حسگر
ه یافتها، به هر دسته از عیوب مدلی کاهشها و جداسازی مدلزیرسیستم

ای هر دسته از عیوب روشی مجزا ولی دهد. پس از آن، براختصاص می
 ،شود تا پیچیدگی روشدهد. این امر سبب میمتعامل پیشنهاد می

 بهی و عملگری حسگرکاهش یافته و امکان تشخیص همزمان عیوب 

که تعداد فیلترهای موازی در  نحو این بهزمان حقیقی فراهم آید.  نحوی
هایی که از ی در مقایسه با سایر روشچشمگیر نحوی به IMMروش 
IMM ونه، نم عنوان به، انداستفاده کرده و این تجزیه را در نظر نگرفته
سعی داشته تا با  [14]مرجع ، چند هر. یابدکاهش می ،[13] مرجع

استفاده از طراحی ماژولار مشکل افزایش تعداد فیلترها را کم کند، اما 
ای مرحله سهروش پیشنهادی این مرجع، به یک طراحی سلسله مراتبی 

ای در دو مرحله از که در آن برای تشخیص عیوب پیشرانه شده منجر
 با رو پیشکند که این مسئله در مقاله استفاده می IMMفیلترهای 

ای از محاسبات انجام یافتهبا حجم کاهش UIOاستفاده از فیلترهای 
ی از حسگردر بخش تشخیص عیوب  شده مرجع ذکر علاوه بهشود. می

 ی متعددحسگرهای افزونگی سخت افزاری به جای تحلیلی و از بسته
هت کند که از این جها استفاده میهمراه با الگوریتم انتخاب از میان بسته

ت. اس در تضادباشد، که کاهش تعداد حسگرها می رو پیشبا هدف مقاله 
فیلترهای متعامل ماژولار به استفاده از  [15]مرجع  تنها ،راستا این در

که  پردازدمی یی در یک سیستم رباتیکحسگرهای در تشخیص خرابی
و تشخیص های دوربین و اینرسی برای ردیابی حسگردر آن اطلاعات 
  شوند.ترکیب می خرابی حسگرها
 ته است:زیر سازمان یاف صورت بهاین مقاله 

مدلسازی ریاضی، شامل معادلات موقعیت و وضعیت در بخش دوم، 

های گردد. در بخش سوم به معرفی و مدلسازی عیبماهواره، ارائه می

های روش معرفیبه و بخش چهارم  شده ی پرداختهاپیشرانهی و حسگر

در بخش پنجم، فیلترهای پردازد و می پیشنهادی تشخیص عیب

سیستم فضایی ی و عملگری حسگرهای تشخیص عیب برای عیب

در بخش ششم از طریق  شده های طراحیشوند. الگوریتمطراحی می

سازی مورد ارزیابی و سنجش قرار گرفته و نهایتا در بخش هفتم شبیه

 شود.گیری ارائه میبندی و نتیجهجمع

 ریاضی مدلسازی -2

های در این بخش، پس از ارائه مدل دینامیکی و سینماتیکی زیرسیستم
های معیوب قعیت یک ماهواره در حالت بدون عیب، مدلوضعیت و مو

های مذکور و تغییرات مدل به ازای عیب شده ها ارائهحسگرها و پیشرانه
 شوند. ارائه می

 معادلات موقعیت ماهواره -2-1

معادلات موقعیت ماهواره در فضا با بردار حالتی که متشکل از مختصات 
گردد که هدف این معادلات توصیف می ،موقعیت، سرعت و شتاب است

 بینیآن است که این بردار حالت را روی فاصله زمانی مشخصی پیش
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ای که بردار حالت موقعیت ماهواره در حال چرخش به دور نماید. معادله
 :[16] است شده آورده زیرکند در زمین را توصیف می

(1)     
 

 3
t t

r t


 r r 

 
 

r بردار موقعیت ماهواره نسبت به مرکز زمین است و r که در آن،  r .
، علاوه به

1 2( )G m m    2 که در آن

1

45.97219  10  m kg  
جرم زمین و

2m 11 جرم ماهواره است و 3 1 26.67384  10      m kg s   
با توجه به اهمیت نمایش بردار موقعیت و  .است 20جاذبه جهانی ثابت

vبردارهای سرعت ) = r) شتاب و (a = r) ، در یک محور ثابت، محور

 شود. در این محور، صفحه، در نظر گرفته می21مختصات استوایی زمین
XY استوایی زمین است و محور محور Z  در راستای محوری است که

، خواهیم اساس این بر .چرخد و به سمت شمال استزمین حول آن می
 داشت، 

T
x y zr =  ، T

x y zv v v  v  و  =
T

x y za a a  a  صورت بهبردار حالت  گرفتن نظر دربا  . =
T

T T T  X= r v a ( استخراج 1فضای حالت که از معادله ) معادلات

 :است شده آورده زیرشود، در می
   آ(-2)   t tr v 

 ب(-2)     
 

 3
t t t t

r t


  v a = r r   

 پ(-2)   
 

   
 

   4 3

3
.t t v t t t t

r t r t

 
 a = r = r v ω

 

  
v که  v  وω تغییرات شتاب ناشی ازاست که  سفید گوسی نویزی 

سازی معادلات فوق خواهیم کند. پس از گسستهاغتشاشات را توصیف می
 داشت:
 آ(-3)     1k k T k  r r v 

 ب(-3)     1k k T k  v v a  

  پ(-3)
 

 
 

   
 

   4 3

1

3
.

k

k T v k k k k
r k r k

 



 
    

 

a =

a r v ω 

 بردای است. زمان نمونه Tکه

 وضعیت ماهوارهمعادلات  -2-2

 نمایش وضعیت ماهواره -2-2-1

تواند توسط پارامترهای مختلفی نمایش داده شود. وضعیت یک جسم می

)ولی افزونه( نظیر ماتریس  22این پارامترها، شامل پارامترهای محدود

اوضعیت و بردار واحد کواترنین )ولی   24نامحدود و پارامترهای  23ه

 پارامترهایو  ( 28یاوو   27پیچ، 26رول)  25اویلر کمینه( نظیر زوایای

وضعیت، شش پارامتر افزونه داشته  ماتریس. باشندمی( 29RP) ردریگس

های نامحدود، ها تنها یک پارامتر افزونه دارد و نمایشو بردار کواترنین
دهند. نمایش کواترنین بر زوایای اویلر نمایش می وضعیت را با سه جز

ها رجحان دارد چرا که استفاده از این بردار که به طرز سایر نمایش

حداقل پارامترهای  با 30باشد، نمایشی غیرتکین شده صحیحی نرمالیزه

 به. این بردار [17] افزونه نسبت به ماتریس وضعیت را فراهم می آورد

با زاویه  e بعدی، زمانی که یک چرخش حول محور 4بردار  صورت
 شود:تعریف می زیردهد، در خ میر چرخش

(4)   

 
0

cos / 2

sin / 2

q



   
    

  
q

e q

 

 که 1 2 3

T
q q qq در آنq قسمت  برداری دو قسمتی است که

 اول آن،
0q، اسکالر و  q قابل ذکر  .نمایش دهنده قسمت برداری است

. شوداست که در حالت کلی، جسم متحرک توسط دو محور توصیف می
شود. نامگذاری می B محور اول، محور جسم است و تحت عنوان محور

، آنکه حالکند. متحرک است چنان که جسم حرکت می B محور
توصیف وضعیت و موقعیت جسم در یک محور ثابت اهمیت بیشتری 
دارد. بر این اساس محور مختصاتی ثابت بر روی زمین در نظرگرفته 

 [(.19، 18)] شودنامیده می W شود که این محور، محورمی

 معادلات دینامیک -2-2-2

 ماتریس ممان اینرسی ماهواره باشد و Ј اگر 
T

x y z  ω 

ای محور ماهواره نسبت به محور اینرسی باشد که در بردار سرعت زاویه
شود و همچنین، محور جسم نمایش داده می

x y zu u u   u 

 و گشتاور کنترلی
   d d x d y d zT T T   T   گشتاورهای اغتشاشی

 :[20] باشد، خواهیم داشتناشی از تابش خورشید، جاذبه زمین و ... 
 (5)    1 1( ) - ( ) ( ) ( ) dt t t t    ω ω ωЈ Ј Ј u T 

 

 که در آن:

 

0

0

0

z y

z x

y x

 

 

 

 
 

   
  

ω
 

 معادلات سینماتیک -2-2-3

ن . در ایاترنین در ابتدای این بخش معرفی گردیدکونمایش وضعیت 
   :گرددمعرفی می کواترنینبخش، سینماتیک 

 (6)    
1 1

( ) ( ) . ( ) ( ) . ( )
2 2

t t t t t q S q ω S ω q 

 بهکند. تعیین می W را نسبت به B کواترنین واحد است و جهت qکه

 ، تعریفعلاوه S ω و  S q در ادامه آمده است: 

 

1 2 3

0 3 2

3 0 1

2 1 0

q q q

q q q

q q q

q q q

   
 


  
 
 
 

S q

 

و

 

 

0

0

0

0

x y z

x z y

y z x

z y x

  

  

  

  

   
 


 
 
 

  

S ω

 

 

 یک و سینماتیک وضعیت خواهیم داشت:سازی دینامپس از گسسته

 آ( -7)
   1 1

( 1)

( ) ( ) ( ) ( ) d

k

k T k k T k 

 

   

ω

ω ω ωЈ Ј Ј u T
  

 

 ب(-7)
   

( 1)

( ) ( ) . ( ) ( ) ( ) . ( )
2 2

k

T T
k k k k k k

 

  

q

q S q ω q S ω q 
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 گیریمدل اندازه -2-3

شامل  استفاده موردهای حسگردر بخش اول عنوان گردید،  که طورهمان
ستاره و سیستم  حسگرسنج و ژیروسکوپ، های اینرسی شتابحسگر

است که در این بخش به ارائه مدل  (GPS) یاب جهانیموقعیت
و ژیروسکوپ  سنجهای اینرسی شتابحسگرپردازیم. گیری آنها میاندازه

 رتصو بهگیری کرده و ای جسم را اندازهشتاب و سرعت زاویه ترتیب به
 دهش آورده زیرگیری آنها در معمول آغشته به نویز هستند که مدل اندازه

 :[21] است

(8)  
m a a a n  

که 
ma  شتاب گیریاندازه( سنج است که شتابa را که به نویز )

گیری )اندازه
a

n) کند که گیری میآغشته است، در محور جسم اندازه

  :در آن

  2~ ,
a

a 
n

n 0 I
 

 به علاوه:
(9)  

m  ω ω n 

که در آن 
mω گیری ژیروسکوپ است که سرعت زاویهاندازه( ایω را )

)اندازهکه به نویز  گیری
nکند و گیری می( آغشته است، اندازه

 2~ ,
 nn 0 Iیاب گیری سیستم موقعیت. همچنین مدل اندازه

    (  عبارتست از:GPSجهانی )
(10)  ( ) ( ) ( )p pk k k y p ν 

که
py گیریاندازه GPS  است که( موقعیتpرا که به نویز اندازه ) گیری

(
pν)  آغشته است، در محورW کند که در آنگیری میاندازه: 

   2~ ,
pp  νν 0 I  

 ورتص بهستاره خروجی وضعیت را بر حسب کواترنین  حسگر، و علاوه به
 بعد در اختیار قرار می دهد:

(11) ( ) ( ) ( )q qk k k y q ν 

که 
qν اریانسکوگیری با تابع چگالی معلوم و نویز اندازه

q
R  و میانگین

 1 0 0 0
q

T

   باشد. قابل ذکر است که می  دهنده نشان 

 .[22]اترنین است کوضرب 

 ی و عملگریحسگر هایعیبمعرفی  -3

و مدلسازی  شده ی و عملگری معرفیحسگرهای در این بخش عیب

 گردند.می

 هاحسگرمدلسازی عیب و خرابی در  -3-1

 یحسگرهای کالیبراسیون های مختلفی برای عیببندیهرچند دسته
 رمدنظی حسگرها و نویزهای ، در این مقاله تنها خرابیاست شده معرفی
 در. شوند.ها عاری از عیوب کالیبراسیون در نظر گرفته میحسگربوده و 

) که این فرض با، حالت این )mS k شده گیریخروجی اندازه عنوان به 

)و ام kدر نمونه (nگیری )حسگر آغشته به نویز اندازه )tS k  مقدار واقعی

  باشد، داریم: کمیت
(12) ( ) ( ) ( )m tS k S k n t    

~2که در آن،  (0, )n n
پس از وقوع عیب ناگهانی سخت در . 

 آورده زیری که در صورت بهتغییر کرده و  حسگرگیری ، مدل اندازهحسگر

 :گردد، تبدیل میاست شده
(13)   ( )mS k C  

که در این مقاله با فرض خرابی کامل  تواند صفر یا ثابت باشدمی Cکه
  شود.بروز عیب، صفر در نظر گرفته می صورت درها حسگر

 ی اپیشرانههای مدلسازی گشتاور کنترلی در حضور عیب -3-2

های جت واقع درها پیشرانهشود. ها ناشی میپیشرانهگشتاور کنترلی از 
شوند. این ماهواره نصب می روی برجفت  صورت بهکوچکی هستند که 

های اصلی توانند روی صفحات موازی با محوری، میاپیشرانههای جفت
دینامیک  روی برها پیشرانهاز این  شده تاثیر گشتاور ایجادنصب شوند. 

ها در پیشرانهاین  ( قابل مشاهده است.7لات )معادوضعیت ماهواره در 
 بسته به نوع مدل ریاضی پیشرانههایی هستند. ها و خرابیمعرض عیب

  :[23] است شده آورده زیردر  آن، در داده رخعیب 
 (14)  ( ) ( ) 1ck k   u u u 

و  uکه در آن، 
cu کنترلی فرمان  و سیگنال پیشرانهخروجی  ترتیب به

مقادیر و  کاملًا سالم است پارامترهای  پیشرانههستند. زمانی که 

1   1و  کاهش کارایی عملگر  صورت درگیرند و را به خود می
بروز نشتی در شیر کنترلی و یا کاهش کارایی عملگر  به علت تواندکه می

1اتفاق بیفتد، خواهیم داشت:     0و 1  .ضریب  اساس این بر

  شدگی در مکانی خاص به نامیم.  قفلمیضریب کارایی عملگر را
0ازای   0بازشدگی کامل آن نیز  صورت درآید و به دست می  

و در حداکثر مقدار   uبوده 
maxu   کامل  ماندن بستهاست. هنگام

1شیرهای کنترلی    0و   .است 

 عیب تشخیص -4

پیشنهادی تشخیص عیب  و استفاده مورد هایدر این بخش به ارائه روش
منظور، با توجه به این موضوع  این شود. برایپرداخته میه در این مقال
گیری سیستم دهد، مدل اندازهرخ می حسگرعیب سخت در که وقتی 

از  استفادهباشد، چند مدلی قابل مدلسازی می صورت بهتغییر کرده و 
اله ی در این مقحسگرخرابی متعامل برای تشخیص  چندمدلیفیلترهای 

این نوع مدلسازی چندتایی  اساس برکه  چند هرگردد. پیشنهاد می
های متعامل برای تشخیص عیب چندمدلیتوان از فیلترهای می

افزایش بیش از اندازه مدهای  دلیل بهی استفاده نمود، اما اپیشرانه
اد استفاده از آن پیشنه ،سیستم و نیاز به فیلترهای متعدد موازی همزمان

گر ورودی ناشناخته منظور استفاده از روش مشاهده این گردد. براینمی
(UIO

از تخمین  سازی عیب عملگرهقابلیت آن در دکوپل دلیل به( 31
سازی گیرد. چرا که این دکوپلههای سیستم در الویت قرار میحالت
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های سیستم و تخمین ورودی به حالت خروجی عملگرتواند با افزودن می

 ( انجام پذیرد. 32UIE( )[42]ناشناخته )

های طراحی فیلتر چندمدلی متعامل در تشخیص عیب -4-1

 ماهوارهی در سیستم حسگر

های متفاوتی برای یک سیستم ، مدل)هایبرید( چندمدلیدر مدلسازی 
تنها یکی از  مختلف، هایزمان ی که درنحو به ،دنشودر نظر گرفته می

از  ایسیستم هایبرید توسط مجموعه .پردازدبه توصیف سیستم می آنها
متغیرهای  , , , , ,M X Y T F G  ن شود کهتعریف می فضای   Mدر آ

فضای Y سیستم، های پیوستهفضای حالت X ،مدهای مختلف سیستم
 F،بین مدها گذر ماتریس چگالی احتمال  Tسیستم، مشاهدات

سیستم را  ای توابع مشاهدهمجموعه Gسیستم و  مجموعه توابع حالت
 که یک سیستم در نمونه زمانی بر این اساس، هنگامیدهند. نمایش می

k در مد 
km M  بعدقرار دارد، رفتارش توسط معادله فضای حالت 

 :گرددتوصیف می
) آ(-15) 1) ( ( ), ( ))

km kk k k  x f x u η 

) ب(-15) ) ( ( ))
km kk k y g x υ 

xکه در آن  X در نمونه زمانی حالت سیستم بردار k  و بردار شرایط
آن اولیه

0x .است
k y Y 

و  مشاهده بردار 
k u U نمونه بردار ورودی در 

، علاوه بههستند.   kزمانی 
km f F  و  حالت تابع بردار

km g G  بردار 

مد  در مشاهده تابع
km  [52]باشند می.

kη  وkν   نویزهای مستقل

اریانس به ترتیب کوهای با ماتریس 33سفید گوسی
ηQ  و

ν
R  ،بههستند 

 :دیگر عبارتی

 ~ ( , )k ηη 0 Q  
   ~ ( , )k ν

ν 0 R  

 سیستممد 
km  توسط یک فرآیند مارکوف مرتبه اول گسسته مدل

 آمده است: زیراحتمال گذر آن در گردد که تابع می

 (16)    ( ) ( 1)ij j ik P m k m k   

دهنده عملگر احتمال و نشان  .Pکه در آن   ( ) ( )j jm k m k m ،

jm M  
و  1 2, ,..., NM m m m  مجموعه تمامی مدهای سیستم

  به سایز مجموعه مدل اشاره دارد. Nدهند و را نشان می

فیلترهای چندمدلی متعامل موازی برای تشخیص عیب در چنین 

اند گیرند که برای اختصار حذف شدهقرار می استفاده موردهایی سیستم

 گردند. پیشنهاد می [27، 26]و برای مطالعه آنها مراجع 

گر در سازی ورودی ناشناخته و طراحی مشاهدهدکوپله -4-2

 یاپیشرانههای تشخیص عیب

دهد، ورودی سیستم دیگر از فرمان عیبی در عملگرها رخ می که زمانی
انشی از د کند. اگرمقدار نامعلومی تغییر میبه کنترلی تبعیت نکرده و 

توان دینامیک عیب و ورودی ناشناخته سیستم در اختیار است، می
های سیستم و تخمین آنها انجام سازی را با افزودن آنها به حالتدکوپله

شود، بلکه با عیب سیستم آشکارسازی می تنها نهداد. از این طریق 
سازی آن برآمد. این روش درصدد جبران توانعیب می تخمین اندازه

تواند با ی از آن جهت مناسب است که میاپیشرانهبرای تخمین عیب 
، اندازه )بزرگی( گیرکردگی در مقداری خاص و پیشرانهتخمین خروجی 

 یرزمنظور، در  ضریب عدم کارایی را تعیین نمود. مدل سیستم برای این
  :است شده آورده
) آ(-17) 1) ( ( )) ( ) kk k k   x f x u ηE 

) ب(-17) ) ( ( )) kk k y g x υ 

ماتریس توزیع  Eمشاهده هستند.  بردار y حالت و بردار xکه در آن 

در  پیشرانهخروجی عملگر ) است که این بردار همان uبردار ورودی 
 به .است شده (، آورده14سیستم فضایی( است که مدل آن، در معادله )

. مشاهده هستند بردارهای توابع حالت و ترتیب به gو  f،علاوه
kη  و

kν ( 16بعد از معادله )گیری هستند که نویزهای سیستمی و اندازه

های سیستم خواهیم به حالت uاند. حال با افزودن بردار تعریف شده
 داشت:
) آ(-18) 1) ( ( ))a a a kk k  x f x η 

) ب(-18) ) ( ( ))a a kk k y g x υ 

که در آن، 
a

 
  
 

x
x

u
 ،

a

 
  
 

f
f

E

0 I
و     a a g x g x . 

توان جدید، می شده پذیری سیستم افزونهحال به شرط مشاهده
 های سیستم را تخمین زد. حالت

های نایقینیدر هر دو حالت عیب سنسوری و عمگری،  که از آن جا
اند، گیری با استفاده از نویزهای تصادفی گوسی مدل شدهسیستم و اندازه

های گوسی گر تصادفی غیرخطی برای سیستمتوان از یک مشاهدهمی
(، برای حذف UKF) خنثیاستفاده نمود. برای این منظور، فیلتر کالمن 

 .  گرددپیشنهاد می های افزونهنویز و تخمین حالت

ی و حسگرهای عیب تشخیص فیتلرهایطراحی  -5

 ماهوارهعملگری در سیستم 

گرهای چندمدلی متعامل برای تشخیص عیب در این بخش، مشاهده
گرهای ورودی ناشناخته با خاصیت ها و همچنین مشاهدهحسگر
برای سیستم فضایی ارائه شده  پیشرانهسازی خروجی ناشناخته دکوپله

هدف، پیشنهاد روشی است با پپچیدگی ند. گرد، طراحی میدومدر بخش 
همزمان  صورت به است ممکن که را ییهاها و خرابیکم که بتواند عیب

طراحی روشی  تشخیص دهد. برای این منظور، موقع بهند، ده رخهم 
ی موازی همزمان کمتری المقدور نیاز به فیلترهااست که حتی مدنظر

 داشته باشد. 
توان آنها های دینامیکی وضعیت و موقعیت، میبا توجه به ماهیت مدل

 های زیرسیستمرا از یکدیگر دکوپله در نظر گرفت. با توجه به حالت
های ژیروسکوپ و حسگر گیریب((، اندازه-7آ( و )-7وضعیت )معادلات )

های زیرسیستم موقعیت ستاره به این زیرسیستم و با توجه به حالت
سنج به و شتاب GPSپ((، حسگرهای -3ب( و )-3آ(، )-3) )معادلات

لی های کنتر، سیگنالعلاوه بهشوند. این زیرسیستم اختصاص داده می
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می توان  ،اساس این برای، مربوط به زیرسیستم وضعیت هستند. پیشرانه
های حسگرهای وضعیتی، حسگرهای ها را به سه دسته عیبعیب

بندی کرد و برای هر دسته، روشی مجزا و ها دستهموقعیتی و پیشرانه
قابل ذکر است که با این متعامل برای تشخیص عیب پیشنهاد داد. 
 بهیابد و کاهش می IMMجداسازی، تعداد فیلترهای موازی در روش 

روشی مجزا برای تشخیص عیوب عملگری با مدل فضای  توانمی علاوه
  حالت کاهش یافته طراحی کرد.

  یحسگرهای در تشخیص عیب IMM هایطراحی فیلتر -5-1

اساسی طراحی  هایدر تشخیص عیب شامل گام  IMM الگوریتم
و در نهایت انتخاب قانون  IMMانتخاب فیلتر، تخمین  ،مجموعه مدل

برای طراحی الگوریتم ها این گام ،ادامه . در[14] تشخیص عیب است
 شوند.نظر، توضیح داده می تشخیص عیب مورد

 یحسگرسخت طراحی مجموعه مدل برای عیوب  -5-1-1

در این تحقیق که عبارتند از  استفاده موردهای حسگرگیری مدل اندازه
 ، درGPSستاره و  حسگرسنج و ژیروسکوپ، های اینرسی شتابحسگر
ارائه گردید.  1-3ی در بخش حسگرو مدل خطای  3-2 بخش
ای و سرعت زاویه ترتیب بهستاره  حسگرهای ژیروسکوپ و حسگر

در زیرسیستم وضعیت  zو  x ،yوضعیت ماهواره را نسبت به سه محور 
 zو  x ،yنمایند. موقعیت و شتاب ماهواره در سه محور گیری میاندازه

هانی یاب جهای موقعیتحسگرسط تو ترتیب بهدر زیرسیستم موقعیت 
ر مدل تغیی که این به توجه باشوند. گیری میاندازهسنج شتاب حسگرو 

به  هاموعه مدلمج ،باشددر حسگرها می شده داده رخمربوط به خطای 
( 15تر معادلات )دقیق عبارتی به .یابداختصاص می گیریاندازه هایمدل

 یابند:زیر تغییر می صورت به
) آ(-19) 1) ( ( ), ( )) kk k k  x f x u η 

) ب(-19) ) ( ( ))
km kk k y g x υ 

گیری گیری غیرخطی، یعنی مدل اندازهتنها مدل اندازه با تقریب
های توان مدلمدل خطی، می یک با ،(11در معادله ) شده کواترنین ارائه

 خطی بعد مدل کرد: صورت بهگیری را اندازه
) پ(-19) ) ( )

km kk k y С x υ 

که در آن 
kmС  گیری در مد ماتریس اندازه

km .است  

های برای زیرسیستم شده تعریف هایمجموعه مدل ،اساس این بر
 :است شده موقعیت و وضعیت در ادامه آورده

  مجموعه مدل برای طراحیIMM  موقعیت زیرسیستمدر 

های گیریگیری زیرسیستم موقعیت که شامل اندازهبردار اندازه
 آوردهدر زیر  است، (GPS) یاب جهانیموقعیتسنج و سیستم شتاب

 :است شده

(20) 
, , ,

T T
T T T

pos m p m x m y m z pa a a       y a y y 

 زاقابل ذکر است که بروز هرگونه عیب در سیستم موقعیت جهانی به 
 حسگر آنکه حالانجامد کامل اطلاعات موقعیت ماهواره می رفتن دست
آنها با  ترکیب و zو  x ،yتواند در هر یک از سه محور سنج میشتاب

که از ترکیب  شده مجموعه مدل تعریف حالت این درخرابی مواجه شود. 
 :است شده آورده زیردر  ،آیدحاصل می حسگرجمعی مجموعه مدل هر 

 (12) pos posy Y 

 که در آن:

,, , ,

,, ,

6 1

,, ,

3 1 3 1 3 1 3 1 3 1

0 0

0 0 0
, , , , , ,...,

0 0 0

m xm x m x m x

m ym y m y

pos

m zm z m z

p

aa a a

aa a

aa a


    

           
           
             

           
                        

Y

y

0

0 0 0 0 0 
قابل ذکر است که با

 

نج وسهای شتابهای مختلف عیبتوجه به ترکیب

 

GPSمجموعه ،
posY ،42 16 .عضو دارد  

مدل  گرفتن نظر درو با  های فوقگیریه به مجموعه اندازهبا توج
 برای زیرسیستم موقعیت: زیرری خطی گیاندازه

(22) ( ) ( )
pospos m posk k y С x υ 

که در آن 
posmС  گیری در مد ماتریس اندازه

posm  .توانمی است 

های کواریانس نویز گیری و مجموعه ماتریسهای اندازهماتریسمجموعه 
 نوشت: زیر صورت بهمتناظر با آنها را 

 آ(-23)
posm posС С 

 ب(-23)
posm posR R 

 که در آن:

 
    6 6 3 3 3 3 6,  (1,0,0), ,..., , ,pos bld diag bld С     

 
 و

pos R

       2 2 2 2 2

6 6 3 3 3 3 3 3,  (1,0,0), ,..., , , ,
p pa a a

bld diag bld bld     ν νn n n
     

به ماتریس قطری   diagبوده و  مخفف واژه قطری بلوکی bldکه 
. اشاره دارد

a


n

و   
p


ν

گیری های نویزهای اندازهواریانس ترتیب به  

 اند. شده تعریف 3-2هستند که در بخش  GPSسنج و شتاب

  مجموعه مدل برای طراحیIMM  زیرسیستم وضعیتدر 

مشابه زیرسیستم موقعیت  نحوی بهمجموعه مدل زیرسیستم وضعیت 
 هآورد زیرگیری زیرسیستم وضعیت در بردار اندازهقابل طراحی است. 

 :است شده

(24) 
, , ,

T T
T T T

att m q m x m y m z q         y ω y y 
 ازستاره به  حسگر، بروز هرگونه عیب در GPSمشابه  نحوی به

 حسگر آنکه حالانجامد کامل اطلاعات وضعیت ماهواره می رفتن دست
آنها با  ترکیب و zو  x ،yتواند در هر یک از سه محور ژیروسکوپ می

که از ترکیب  شده مجموعه مدل تعریف حالت این درخرابی مواجه شود. 
 :است شده آورده زیرآید در حاصل می حسگرجمعی مجموعه مدل هر 

(25) ,att atty Y 
 :که در آن

,, , ,

,, ,

7 1

,, ,

4 1 4 1 4 1 4 1 4 1

0 0

0 0 0
, , , , , ,...,

0 0 0

m xm x m x m x

m ym y m y

att

m zm z m z

q

  

 

 


    

           
           
             

           
                        

Y

y

0

0 0 0 0 0 
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مجموعه
attY  ،42 16 .عضو دارد 

مشابه آنچه در برای زیرسیستم موقعیت بیان گردید، در  نحوی به
 در های فوق، و باگیریبا توجه به مجموعه اندازهزیرسیستم وضعیت نیز 

 :زیرگیری خطی مدل اندازه گرفتن نظر
(62) ( ) ( )

attatt m attk k y С x υ 

که در آن 
att

mС  گیری در مد ماتریس اندازه
attm .است 

های گیری و مجموعه ماتریسهای اندازهتوان مجموعه ماتریسمی
 نوشت: زیر صورت بهکواریانس نویز متناظر با آنها را 

 آ(-72)
att

m attС С 

 ب(-72)
att

m attR R 

 که در آن:

 
    7 7 4 3 4 4 7,  (1,0,0), ,..., , ,att bld diag bld С     

 
 و

      2 2 2 2 2

7 7 4 3 4 4 3 4,  (1,0,0), ,..., , , ,
q q

att

bld diag bld bld
  

     



ν νn n n

R

     

که



n

و 
q

 و ژیروسکوپگیری های نویزهای اندازهواریانس ترتیب به 

 اند. شده تعریف 3-2هستند که در بخش  حسگر ستاره
 رسد.فیلتر می گام طراحی مجموعه مدل، نوبت به انتخابپس از 

 فیلتر  انتخاب -5-1-2

ب( و -3آ(، )-3موقعیت توسط معادلات ) مدل فضای حالت زیرسیستم

آ( -7وضعیت، توسط معادلات ) پ( و مدل فضای حالت زیرسیستم-3)

 هاتمسیسزیر با توجه به غیرخطی بودن ب( قابل توصیف هستند.-7و )

 .گرددپیشنهاد می UKF ([28])از  استفاده، هاآن بودن گوسیو 

 فیلترطراحی  -5-1-3

ی های طراحسایر گام نوبت به طی ،قبل پس از تعیین دو مرحله اساسی
 رسدهای وضعیت و موقعیت میبرای هر یک از زیرسیستم IMMفیلتر 

 UKFهای انتخابی قبل و روابط فیلتر با توجه به مجموعه مدلکه 
 خواهیم داشت:

های وضعیت و موقعیت با برای هریک از زیرسیستم امkدر نمونه زمانی 
 داریم:xفضای حالت1n  بردار

 انتخاب نقاط سیگما: مرحله -

 آ(-28)
0

ˆ ˆ( ) ( ) ( )  , 1,...,
1

i

i

n
k k k i n

W

 
     

x x P 

 ب(-28)
0

ˆ ˆ( ) ( ) ( ) , 1,...,
1

i n

i

n
k k k i n

W


 

     
x x P 

 پ(-28)
01

, 1,..., 2
2

j W
W j n

n


  

قابل ذکر است که 
0

( )
1

i

n
k

W

 
   

P
ام ریشه دوم ماتریس iستون   

0
( )

1

n
k

W
P   است که در آن  ماتریس کواریانس تخمین است که در

01گردد و ه الگوریتم معرفی و معین میادام 1W  . 

 بینی:پیشمرحله  -
ا وضعیت یدر این مرحله با استفاده از مدل حالت غیرخطی زیرسیستم 

در مرحله  شده آ( و نقاط سیگمای تولید-19مطابق معادله ) ،موقعیت
 کنیم:بینی میپیش، یک گام جلوتر را پیش

(29) ˆ ˆ( 1) ( ( ), ( ))j jk k k  x f x u 
,...,0که  2j n 

 شود:زیر، گرفته می صورت بهو سپس، از این نقاط میانگین و کواریانس 

 (30) 
2

0

ˆ ˆ( 1) ( 1)
n

j j

j

k W k 



  x x 

(13)

  
2

0

( 1)

ˆ ˆ ˆ ˆ( 1) ( 1) ( 1) ( 1)
n

T
j j j

j

k

W k k k k



   



 

       η

P

x x x x Q

 

 :روزرسانی بهمرحله  -
گیری )معادله های اندازهمدل بودن متفاوتدر این مرحله با توجه به 

برای جداگانه داریم. در این صورت  روزرسانی به((، برای هر مدل پ-15)
16l,...,1,2ام برایlفیلتر   داریم: 
(32) ˆ ˆ( 1) ( 1), 0,...,2j j

l lk k j n   y С x 

(33) 
2

0

ˆ ˆ( 1) ( 1)
n

j j

l l

j

k W k


  y y 

آ(-34)

  
2

ˆ ˆ,

0

ˆ ˆ ˆ ˆcov ( 1) ( 1) ( 1) ( 1)
n

T
j j j

l l l l l l

j

W k k k k


       yy y y y y R

ب(-34)

  
2

ˆ ˆ,

0

ˆ ˆ ˆ ˆcov ( 1) ( 1) ( 1) ( 1)
n

T
j j j

l l l

j

W k k k k 



      xy x x y y

1 پ(-34)

ˆ ˆ ˆ ˆ, 1 , ,=cov .covl k l l



 xy yyk 

 

(35) 
ˆ ˆ, 1 , , 1( 1) ( 1) cov T

l l k l l kk k

     yyP P k k 

 (36)
  , 1

ˆ ˆ ˆ( 1) ( 1) ( 1) ( 1)l l k lk k k k

      x x k y y
 

جایی که
 lR تواند از مجموعه می

attR   یا
posR  و

lС تواند از می

مجموعه 
attС  یا

 posС   .اندیس تردقیق عبارتی بهانتخاب شودl   به

   یکی از مدهای حسگرهای موقعیت یا وضعیت اشاره دارد.

 عیب  تشخیصانتخاب قانون  -5-1-4

سازی بعد، مد برندهحال با انجام بهینه
1km 

 وضعیت نتیجه درانتخاب و  

 :شوندشناخته می ها )معیوب یا سالم(حسگر

(37)   1 arg max (1: 1)k
l

m p l k  y 

که در آن  . .p   1)بیانگر احتمال مشروط و: 1)k y   نشانگر

1kها از ابتدا تا نمونه زمانی گیریاندازه   .توان نشان داد کهمیاست: 
 آ(-38)     (1: 1) ( 1) , (1: ) kp l k p k l k p l m  y y y 

 که
    1 ( 1) , (1: )lL k p k l k y y 
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  1lL k  ز نوی بودن گوسینامند که با توجه به را تابع شباهت می

 قابل محاسبه است: زیر صورت بهگیری هانداز
 ب(-38) ˆ( 1) 1l l lk k   r y C x 

 پ(-38) 1 T

l l l l lk  S C P C R 

  ت(-38)
 

 
11 1

1 exp
22 det

T

l l l l

l

L k


 
   

 
r S r

S

 

) ، مد برنده(37)سازی رابطه توان با بهینهحال می
1km 

را انتخاب  (

 و قرار دهیم:

(39) 
1

( 1) ( 1)
kmk k


  P P 

(40) 
1

ˆ ˆ( 1) ( 1)
kmk k


  x x 

گر در سازی ورودی ناشناخته و طراحی مشاهدهدکوپله -5-2

 ی اپیشرانههای تشخیص عیب

ه ککنند ها تنها بر زیرسیستم وضعیت اثر میپیشرانه که این به توجه با
 این درب((.-7آ( و )-7است )معادلات )دکوپله  موقعیت معادلات از 

برای این  2-4در بخش  شده ها و بردارهای معرفیماتریس حالت
 زیر خواهند بود: صورت بهزیرسیستم 

(41) ( ) ( ) ( ) ( )T T T

a k k k k   x q ω u 

(42)   
a f

 

 

 1 1

( ) ( ) . ( )
2

( ) ( ) ( )

T
k k k

k T k k T 

 
 

 
  

 
 
 

q S ω q

ω ω ω

0 0

0 Ј Ј Ј

0 0 I

 

 بودن گوسیپس از مشخص شدن این مقادیر و با توجه به غیرخطی و 
دهنده نویز و برای طراحی فیلتر تضعیف UKFمدل این زیرسیستم، از 

 این در شود.ها و ورودی ناشناخته استفاده میتخمین حالت نتیجه در

 نای بهشود استفاده می حسگریاز اطلاعات ماژول تشخیص عیب  حالت
 ستاره، اطلاعات تشخیص خرابی حسگر ژیروسکوپ یا صورت در که نحو

)پس از تخمین شود.گر نمیآن وارد تخمین )ku  ،ˆ ( )ku با ، آن را
) معلوم سیگنال کنترلی )c ku کنیم و از روی مانده تولیدمقایسه می 

 توان نوع و اندازهتوان به وقوع عیب پی برد بلکه میمی تنها نه شده
 داریم: منظور، این برای آن را نیز تعیین نمود. )بزرگی(

(43)  ( ) ( ) ˆ ( )ck k k ur u u 

 ربکنیم و را ارزیابی می ماندههای بردار انده فوق، المانپس از تولید م
 دهیم:نوع عیب را تشخیص می زیرشروط  اساس

 آ(-44) ( )  ( ) 0
i

k no fault thf ind i    ur 

 ب(-44)   ( ) ( )  

                                ( ) 1

ci i
k k closed thruster

thf ind i

 

  

ur u 

پ(-44)

      max( ) ( )   

                                              ( ) 2

ci i i
k k open thruster

thf ind i

  

  

ur u u 

ت(-44)
 ( ) 3

  (14) : 1  &   

otherwise reduced performance thf ind i

due to equation  

   


 

 که  .
i

 و به قدر مطلق اشاره دارد  .ام بردار و iبه المان 

( )thf ind i بیانگر شاخص خطای تراستر  است   ضریب کاهش
مقدار  اساس بررا  ( ضریب عملکرد(14)طبق رابطه ) عملکرد ( )

i
kur 

  دهد.به دست می

  الگوریتم تشخیص عیب معماری کلی -5-3

فیلترهای  در ابتدای این بخش عنوان گردید، طراحی که طورهمان
پذیرند. ماژولار و جداگانه انجام می صورت بهکاملًا  ،تشخیص عیب

شوند و تنها به تعامل مجزا و جداگانه طراحی می نحوی بهگرها مشاهده
معماری کلی الگوریتم تشخیص  1پردازند. شکل اطلاعات با یکدیگر می

 .دهدهای مختلف را نشان میعیب و نحوه تعامل اطلاعات بین ماژول
ی به ماژول اپیشرانهاز ماژول تشخیص عیب  شده اطلاعات مبادله
کند تا این واحد ورودی ، کمک میهای وضعیتحسگرتشخیص عیب 

 ینا برای انتخاب نماید. ،داده رخی اپیشرانهمناسب را با توجه به عیب 

های وضعیت، بسته به اطلاعاتی که تشخیص عیب حسگر ماژولمنظور، 
دریافت  در مورد نوع عیب عملگری ایاز ماژول تشخیص عیب پیشرانه

  zمحور پیشرانهنمونه اگر  عنوان به .کندورودی را انتخاب میکند، می
 بهورودی بعد را عنوان سیگنال ورودی خود و  1کاملا باز بماند، ماژول 

 :کندخروجی عملگر، انتخاب می عنوان

 (45)      max1 2 3
( ) ( ) ( )

T

c ck k k   u u u u 
که در آن  

1cu و  
2cu فرمان  های اول و دوم بردارالمان ترتیب به

ی )کنترل )c ku   و m a x 3
u  المان سوم بردار maxu   .بههستند 

 زیر صورت بهرا ام kورودی را در نمونه زمانی  1 تر ماژولدقیق عبارتی
 کند:انتخاب می

(46)  1 2 3( ) ( ) ( ) ( )
T

k u k u k u ku 

 که در آن:

 

 

 

 
max

( )         ( ) 0

0                   ( ) 1
( )

( )      ( ) 2

( )       ( ) 3

c i

i

i

c i

k if thf ind i

if thf ind i
u k

k if thf ind i

k if thf ind i

 


 
 

 
  

u

u

u

 

1,2,3iو  . 
توان ، می3ماژول  به 1از ماژول  شده ، در مورد اطلاعات جابجاعلاوه به

اطلاع از خرابی کامل ژیروسکوپ آن را  صورت در 3بیان نمود که ماژول 
ها خارج و یا آن را با یک ژیروسکوپی دیگر جایگزین گیریاز اندازه

 نماید.می

 الگوریتم پیشنهادی ارزیابیو  سازیشبیهنتایج  -6

 هدف این بخش، بررسی عملکرد الگوریتم پیشنهادی در بخش پیشین
  ت.اس ی در سیستم فضاییاپیشرانهی و حسگرهای در تشخیص عیب
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 سازیشبیه -6-1

های و عیب شده سازیمنظور، در ابتدا سیستم مورد نظر شبیه این برای
گردند. سازی تزریق میی و عملگری به آن از طریق شبیهحسگر
embedded-سازی در محیط سیمولینک و با استفاده از شبیه mfile

پیشرانهفرض بر آن است که  .است شده های موجود در این محیط انجام
نیوتن ماهواره را حول محورهای  5های گاز سرد با مقدار نیروی تراست 

متر  0.5( با شعاع تاثیر پیشرانهدو  ،)برای هر محور  zو  x ،yمختصات 
 چرخانند. موقعیت و سرعت اولیه ماهواره در محور مختصات اینرسیمی

 :عبارتست از متر و متر بر ثانیه ترتیب بهبر حسب 

  
6(0) 10 [6.58  0.9327  1.33 21]T  r

  
610 [0.0018  0.0043  0.0(0) 1] 06 Tv 

 اند:شده آورده زیرگیری  در های سیستم و اندازهمشخصات نویز
 

  3 3 3 3 a 4 4 w( , , , , )bld   ηQ Q Q0 0 0 
 

  
4

a 3 310

Q I ،6

3 310w



Q I   

  ( , , , )GPS acc star gyrobldνR R R R R 

 که در آن:
 

  
3 4

3 3 3 3 3 3100 ,  10 ,  10GPS acc gyro

 

    R R RI I I 

  
710 (1.98 2.29 1.95 3.85)star diagR  

بررسی عملکرد روش، در گام اول، حالت بدون عیب را در نظر  منظور به
نیوتن، ماهواره را حول  5با نیروی تراست  پیشرانهگیریم که در آن دو می

ها و حسگرهای دهنده شاخص مد نمایش 2چرخانند. شکل می zمحور 
که در تشخیص عیب  عملگرها در سناریوی بدون عیب است. زمانی

مبین خرابی کامل  1ها و حسگرصحت  مبین 0ی، شاخص حسگر
پیشرانهمبین صحت  0، شاخص ایپیشرانهآنهاست و در تشخیص عیب 

 دهنده نشان 3کاهش کارایی آنها و  2مبین باز ماندن کامل آنها،  1ها، 
نیز عنوان گردید،  ترپیش که طورهمانها است. پیشرانهعدم عملکرد 

 دست ازبه  ترتیب بهو ردیاب ستاره  GPSبروز هرگونه عیب در سیستم 

 آنکه حالانجامد کامل اطلاعات وضعیت و موقعیت ماهواره می رفتن
، xتوانند در هر یک از سه محور سنج و ژیروسکوپ میهای شتابحسگر

y  وz نتایج تخمین  علاوه بهآنها با خرابی مواجه شوند.  ترکیب و
ی برا شده گیریاندازههای سیستم در مقایسه با مقادیر واقعی و حالت

  قابل نمایش است. 3در شکل  حالت بدون عیب
ارزیابی روش پیشنهادی، سناریوهای مختلفی از بروز عیب  منظور بهحال 

انهپیشرشوند. در سناریوی اول ها و عملگرها در نظر گرفته میحسگردر 
 45تا  30کنند در بازه زمانی تراست ایجاد می zمحور هایی که حول 

نیوتنی را که نیروی تراستی  12ثانیه به علت باز ماندن نیروی تراست 
، لاوهع بهکنند. ، حول این محور تولید میاست شده تعیینبیش از مقدار 

در  ترتیب به zو  x ،yهای شتاب محورهای حسگردر این سناریو 
ثانیه،  47تا  42ثانیه و  40تا  30ثانیه،  30تا  25 های زمانیبازه

تا  25زمانی  در بازه ترتیب به  zو  yهای ژیروسکوپ محورهای حسگر
خروجی ندارند یا  ثانیه 30تا  20ستاره در بازه زمانی  حسگرثانیه و  30
خص نمایش دهنده شا 4افتند. شکل کاملًا از کار می دیگر عبارتی به
، نتایج تخمین علاوه بهها در سناریوی اول بروز عیب است. حسگرهای مد

کل در ش شده گیریاندازههای سیستم در مقایسه با مقادیر واقعی و حالت
 قابل نمایش است.  5
 
 
 

 
های مختلفتشخیص عیب و نحوه تعامل اطلاعات بین ماژول پیشنهادی الگوریتمماژولار معماری  :1شکل 

 
 سنجو شتاب GPSحسگرهای ( الف)

     
 های ستاره و ژیروسکوپحسگر( ب)

 

 

های حسگریتشخیص عیب  

برای تشخیص  IMM: فیلترهای 1ماژول 

 عیب حسگرها در زیرسیستم وضعیت

برای تشخیص  IMM: فیلترهای 2ماژول 

 حسگرها در زیرسیستم موقعیتعیب 

 گر ورودی ناشناخته: :مشاهده3ماژول 

برای تشخیص عیب پیشرانه در 

 وضعیت زیرسیستم

به  3 انتقال اطلاعات مربوط به معیوب یا سالم بودن پیشرانه از ماژول

 1ماژول 

انتقال اطلاعات مربوط به معیوب یا سالم بودن 

به  1 ماژولحسگر ستاره و ژیروسکوپ از 

3ماژول 

Time (sec) Time (sec) 
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 عملگرها( پ)     

 در سناریوی بدون عیب و عملگری یحسگرمدهای  هایشاخص  :2 شکل

    
 ( موقعیت )متر(                                                                                 )الف

  
 (2ثانیه/)ب( شتاب )متر

    
 

 )پ( وضعیت )کواترنین(

 
 (ای )رادیان/ثانیه( سرعت زاویهت) 

 گیریاندازههای سیستم در مقایسه با مقادیر تخمین حالت :3شکل 

 و واقعی در سناریوی بدون عیب شده
 

گیریم که در آن کارایی حالتی را در نظر میدر سناریوی دوم بروز عیب 
مقدار واقعی  0.4ثانیه به  30تا  20در بازه زمانی   zهای محور پیشرانه

ثانیه هیچ  45تا  35در بازه زمانی   GPS،علاوه بهیابد. کاهش می
ستاره نیز همزمان با خرابی  حسگردهد و خروجی را در اختیار قرار نمی

ها در حسگرهای نمایش دهنده شاخص مد 6شکل افتد.عملگر از کار می
تم های سیس، نتایج تخمین حالتعلاوه بهب است. سناریوی اول بروز عی

قابل نمایش  7در شکل  شده گیریاندازهدر مقایسه با مقادیر واقعی و 
 است.

 یبحث و ارزیاب -6-2

این قابلیت  شده ها قابل مشاهده است، روش ارائهاز شکل که طورهمان
بهنگام  صورت بهو  درستی بهرا  شده های تعریفرا دارد که عیب

ی و حسگرهای تشخیص دهد و از این جهت برای تشخیص عیب
که  3و  2های گردد. شکلای پیشنهاد میعملگری در سیستم ماهواره

 تیدرس بهدهد که روش مربوط به سناریوی بدون عیب هستند نشان می
 بهدارد. اعلام نمی اشتباهیهای سیستم را تخمین زده و آلارم  حالت

آمده  5و  4های ریوی اول عیب که نتایج الگوریتم در شکل، در سناعلاوه
و  یحسگرهای همزمان و بهنگام عیب درستی بهاست، الگوریتم کاملًا 

دهد. در سناریوی دوم عیب نیز، غیرهمزمان عملگری را تشخیص می
 شوند. و بدون هیچ تداخلی تشخیص داده می درستی بهها عیب

ش سازی نسبت به رومیانگین و در چند شبیه صورت بهروش پیشنهادی 
برابر سریعتر است چرا که  20، [13]متمرکز و غیرماژولار پیشنهادی در 

 33تعداد فیلترهای موازی در حال اجرا در روش پیشنهادی این مقاله 
نیازمندیم.  122حداقل [31]در تحقق با روش  که حالی درفیلتر است 

ی است که تنها یک حالت برای کاهش بازدهی صورت در  122 تعداد
عملگر در نظر بگیریم. یعنی فرض کنیم در تنها حالت کاهش عملکرد، 

استفاده از روش  صورت دریابد. چرا که درصد کاهش می 50عملکرد به 
شود و برای عیب حسگر و  سازییکسانها متمرکز باید تمامی روش

منظور لازم است تا  این استفاده کنیم. برای IMMعملگر از روش 
در روش پیشنهادی  که حالی در ،اطلاعات دقیق مدل معیوب را بدانیم

قابلیت استفاده از فیلترهای متفاوت، برای عملگر از  دلیل بهاین مقاله 
استفاده شد که با تخمین دقیق مقدار خروجی عملگر،  UIOروش 

   توان مقدار دقیق عیب را و میزان کاهش عملکرد را مشخص نمود.می
های بروز همزمان عیب صورت درها مشاهده شد که سازیشبیه در
 ژیروسکوپ و حسگرای عیب ، امکان تداخل لحظهایپیشرانهی و حسگر
بروز   صورت درهای دیگر سازی، در شبیهعلاوه به. دارد وجود عملگر

و ژیروسکوپ، احتمال تشخیص اشتباه وجود دارد.  پیشرانههمزمان عیب 
با وجود کارکرد صحیح روش پیشنهادی، مسائلی در ارتباط با این روش 
مطرح است که باید مورد توجه قرار گیرد و راهکارهایی برای آن سنجیده 

ی در نظر حسگرهای کار تنها خرابی شود. در روش پیشنهادی در این
ها در مقادیری حسگراین احتمال وجود دارد که  آنکه حالگرفته شدند 

، یک راه حل، کوانتیزه نمودن مقادیر حالت این درنامعلوم گیر کنند. 
مختلف و استفاده از روش فیلترهای چندمدلی است اما این روش به 

Time (sec) 

Time (sec) 

Time (sec) 

Time (sec) 

Time (sec) 
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 تنها هنانجامد که فیلترها می نتیجه درمدهای سیستم و  رویهبیافزایش 
زایش اف دلیل بهشود، بلکه نویسی میموجب پیچیدگی طراحی و برنامه

فیلترهای موازی موجب کاهش سرعت الگوریتم و تشخیص نابهنگام 
های توان از روششود. برای بررسی و حل این موضوع میعیب می

توان تخمین پارامتر در ادامه این کار استفاده نمود که در آنها می
اند با استفاده از شواهد و ها در آن گیر کردهحسگرمقادیری را که 

 های قبلی، تخمین زد.ها و  به جای پیش فرضیگیراندازه
 

 
 سنجو شتاب GPS( حسگرهای )الف

 
 )ب( حسگرهای ستاره و ژیروسکوپ

  
 )پ( عملگرها     

 ی در سناریوی اول بروز عیب حسگر مدهاینمایش شاخص  :4شکل 

 گیری بندی و نتیجهجمع -7

های حسگری و مقاله به ارائه روشی ماژولار برای تشخیص عیبدر این 
عملگری در یک سیستم ماهواره که از ترکیب اطلاعات حسگری استفاده 

ها به سه دسته مختلف عیوب منظور. عیب این شد. برای کند، ارائهمی
شده و یک مدل  بندیحسگرهای انتقالی، وضعیتی و عملگری دسته

ختصاص داده شد. سپس، برای هر دسته یافته به هر یک اکاهش
فیلترهای مجزا و متعامل طراحی و ارائه گردید. با توجه به ماهیت 

 ( استفاده گردید بهUKFها از فیلتر کالمن خنثی )غیرخطی زیرسیستم

نحو که برای عیوب حسگری این فیلترها به روش چندمدلی متعامل  این
(IMM و برای عیوب عملگری به روش )گر ورودی ناشناختهمشاهده 
(UIO) سازی شده از طریق شبیه طراحی محقق شدند. نهایتاً الگوریتم

 مورد ارزیابی و سنجش قرار گرفت که موفقیت روش را در تشخیص به

 های احتمالا همزمان حسگری و عملگری را نتیجه داد.موقع عیب

   
 ( موقعیت )متر(                                                                                   )الف

  
 (2)ب( شتاب )متر/ثانیه 

   
 ( وضعیت )کواترنین(                                                        پ)

  
 ای )رادیان/ثانیه(سرعت زاویه( ت) 

 گیریاندازههای سیستم در مقایسه با مقادیر تخمین حالت  :5شکل 

 و واقعی در سناریوی اول بروز عیب شده
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 سنجو شتاب GPS( حسگرهای )الف

  
 )ب( حسگرهای ستاره و ژیروسکوپ

  
 )پ( عملگرها     

 ی در سناریوی دوم بروز عیب حسگرمدهای  شاخصنمایش : 6شکل 

 
 

  
 

 ( موقعیت )متر(الف)

   
 (2)ب( شتاب )متر/ثانیه

 
 ( وضعیت )کواترنین(                                                                           پ) 

 
 ای )رادیان/ثانیه(( سرعت زاویهت) 

 گیریاندازههای سیستم در مقایسه با مقادیر تخمین حالت: 7شکل 

 و واقعی در سناریوی دوم بروز عیب شده
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