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Abstract
In this paper, an inertial navigation system is designed based on the unorganized 

installation of sensors. In this design, which is performed in an inertial navigation 
system connected to the body, unlike the common method of installing the sensors in 
an orthogonal manner, the sensors, especially the accelerometers, will have unusually 
sensitive axes when installing. In the explanation, it should be said that the calibration 
of inertial navigation blocks is very important in navigation accuracy, and therefore 
efforts are made to calibrate the inertial navigation blocks and its sensors with the highest 
possible accuracy. For various reasons, the calibration coefficients of the inertial sensors 
lose their validity over time, which necessitates their intermittent calibration. In this paper, 
a pre-launch calibration method is proposed that not only compensates for the need for 
multiple calibration of navigation blocks, but also reduces the navigation error due to 
determining the initial state, ground gravity model, and computational errors. In this 
method, using the acceleration of local gravity and the speed of the earth, it is tried to 
compensate for the deviation in the coefficients of calibration and some other errors at 
the time before the launch. In addition, in order to solve the problem of non-observability 
of accelerometers perpendicular to the gravitational field, it is proposed to install the 
accelerometers imperfectly, which has more details and calculations related to this method 
in the body of the article. Finally, the results of the implementation of the non-productive 
structure clearly show the improvement of navigation accuracy due to the appropriate 
estimate of the compensation coefficients.
Keywords:Inertial Navigation, Calibration, Recalibration, Non-Orthogonal sensor Installation.

چكيده
در این مقاله یک سامانه ناوبري اینرسی بر اساس نصب غیر متعامد حسگرها طراحی می شود. در این طرح که در یک 
سامانه ناوبري اینرسی متصل به بدنه انجام می شود، برخلاف روش رایج نصب حسگرها به صورت متعامد، حسگرها به ویژه 
شتاب سنج ها هنگام نصب محورهاي حساس غیرمتعامد خواهند داشت. اهمیت کالیبراسیون بلوك هاي ناوبري اینرسی 
در دقت ناوبري بسیار زیاد بوده و به همین دلیل سعی می شود تا بلوك ناوبري اینرسی و حسگر هاي آن با بیشترین دقت 
ممکن کالیبره شوند. به دلایل مختلف، ضرایب کالیبراسیون حسگر هاي اینرسی در طول زمان اعتبار خود را از دست 
می دهند و همین امر کالیبراسیون متناوب آن ها را ضروري می سازد. در این مقاله یک روش تصحیح کالیبراسیون پیش 
از پرتاب پیشنهاد می شود که نه تنها، احتیاج به کالیبراسیون چندباره بلوك هاي ناوبري را جبران می کند، بلکه در کاهش 
خطاي ناوبري ناشی از تعیین وضعیت اولیه، مدل گرانش زمین و خطاهاي محاسباتی نیز اثرگذار است. در این روش با 
استفاده از شتاب گرانش محلی و سرعت دوران زمین، سعی می شود تا در زمان پیش از پرتاب، انحراف به وجود آمده در 
ضرایب کالیبراسیون و بعضی خطاهاي دیگر جبران شود. در ضمن براي رفع مشکل مشاهده پذیر نبودن شتاب سنج هاي 
ساختار  پیاده سازى  نتایج  انتها  در  می شود،  ارائه  شتاب سنج ها  غیرمتعامد  نصب  پیشنهاد  زمین،  جاذبه  بردار  بر  عمود 

غیرمتعامد، به وضوح بهبود دقت ناوبرى در اثر تخمین مناسب ضرایب جبران سازى را نشان مى دهد. 
واژه هاي کليدي: نصب غيرمتعامد حسگرها، تصحيح کاليبراسيون، دقت ناوبری، روش حداقل مربعات
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1. مقدمه  
با احتساب تمام اصولی که در مراحل طراحی و 
ساخت حسگرها رعایت می شود، همواره دو خطا در 
خروجی آن ها وجود دارد. خطاهاي سیستمی یا قطعی 
که ثابت اند و خطاهاي اتفاقی که به علت تغییرات مداوم، 
امکان مدل سازي و جبران کامل آن ها وجود ندارد [1]. 
بودنشان  تکرارپذیر  علت  به  را  سیستمی  خطاهاي 
می توان با یک فرایند مناسب کالیبراسیون تصحیح 
کرد. کالیبراسیون یک حسگر عبارت است از؛ مقایسه 
خروجی آن با مجموعه اي از مقادیر مشخص (تحلیلی)، 
به منظور تعیین ضرایب یا تخمین تابعی که خروجی 
آن حسگر را تا حد امکان به آن مقادیر معلوم نزدیک 
می کند [2]. کالیبراسیون یک حسگر باعث افزایش 
دقت آن می شود، درحالى که بر صحت آن بی تأثیر است. 
به عبارت دیگر می توان گفت که هدف از کالیبراسیون، 
مرتبه  از  حسگرهایی  در  حتی  است.  دقت  افزایش 
نظامی که علاوه بر کیفیت ساخت بالا، مشخصه  رفتاري 
متداول  الزامى  کالیبراسیون  دارند،  پایداري  بسیار 
است. همواره ترجیح داده می شود تا به جاي استفاده 
از خروجی خام یک حسگر، از خروجی جبران شده آن 

به وسیله کالیبراسیون استفاده شود [3].
ناوبري، علم تعیین موقعیت و وضعیت یک جسم 
فیزیکی در یک مختصات مشخص است [4]. روش هاي 
متعددي براي مسیریابی و تعیین موقعیت وجود دارد 
که هر یک مزایا و معایب مخصوص به خود را دارند. 
ناوبري اینرسییکی از متداول ترین روش هاست که در 
آن موقعیت جسم بر اساس خروجی حسگرهاي اینرسی 
(شتاب سنج و ژیروسکوپ) به روز می شود. مهم ترین 
مشکل این سیستم، تجمیع خطا با گذشت زمان است. 
ناوبري اینرسی به علت قابل شناسایی نبودن و ایمن 

بودن نسبت به ارسال پارازیت، نوع غالب مورداستفاده 
در اکثر کاربردهاي نظامی است[5]. سامانه هاي ناوبري 
اینرسی، به دو دسته صفحه پایدار و متصل به بدنه 
پارامترهاي  پایدار،  صفحه  نوع  در  می شوند.  تقسیم 
حرکت (شتاب و سرعت زاویه اي) در دستگاهی محاسبه 
می شوند که نسبت به فضاي اینرسی ثابت است. در 
روي  اینرسی  حسگرهاي  پایدار،  صفحه  سامانه هاي 
یک صفحه نصب می شوند که همواره نسبت به افق 
محلی، تراز نگه داشته می شود. کالیبراسیون این نوع 
از سیستم ها با انجام برخی تمهیدات به وسیله همین 
صفحه امکان پذیر است. در سیستم هاي متصل به بدنه، 
پارامترهاي حرکت در دستگاه بدنی بیان می شوند. به 
این علت که در این سیستم، حسگرها تمام حرکتی را 
که جسم تجربه می کند اندازه گیري می کنند، باید بازه 
اندازه گیري بیشتري داشته باشند[4]. سه منبع اصلی 
خطا در سیستم هاى ناوبري اینرسی عبارت اند از؛ خطاي 
حسگرها، خطاي مربوط به تعیین وضعیت، موقعیت و 
سرعت اولیه جسم و خطاي مربوط به مدل گرانش زمین 
[1]. به این موارد خطاي ناشی از محاسبات عددي را 
نیز باید افزود. در بین این منابع خطا، خطاي مربوط 
به حسگرها بیشترین تأثیر را در دقت ناوبري دارد [6].
دلایل  به  کالیبراسیون  آن که ضرایب  به  توجه  با 
مختلف اعتبار خود را از دست مى دهند، در این مقاله 
یک روش کالیبراسیون کمکى پیش از پرتاب پیشنهاد 

است. شده 
سازمان دهى این مقاله به این صورت است که در بخش 
دوم، فرایند کالیبراسیون بلوك متصل به بدنه تشریح 
مى شود. سپس در بخش سوم، لزوم بازکالیبراسیون 
حسگرها توضیح داده مى شود. در بخش چهارم، روش 
ساختار  با  پرتاب  از  پیش  کالیبراسیون  پیشنهادى 
غیرمتعامد شتاب سنج ها بیان شده و در بخش پنجم، 
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روش پیشنهادى، روى یک بلوك SDINS پیاده سازى 
شده است. در انتها نیز یک نتیجه گیرى از پژوهش انجام 

شده، ارائه شده است.

2. فرايند کاليبراسيون بلوک متصل به بدنه
هدف از کالیبراسیون یک حسگر ناوبرى، جبران 
خطا هاي  مهم ترین  است.  آن  سیستمی  خطا هاي 
سیستمی حسگرهاى ناوبرى عبارت اند از بایاس، ضریب 
مقیاس و ضریب غیر همراستایی [7]. عوامل تصادفی 
مانند بایاس متغیر با روشن شدن [8] و بایاس دینامیک 
به راحتى قابل مدل سازي نبوده و امکان جبران سازى 

آن ها به روش معمول وجود ندارد.
در حوزه کالیبراسیون، روش هاى نوینى در مراجع 

[13-9]  بیان شده است.
کالیبراسیون یک بلوك ناوبري اینرسی از نوع متصل 
به بدنه به وسیله یک میز دو یا سه درجه آزادي، صورت 
می گیرد. در ابتدا بلوك ناوبري به وسیله یک فیکسچر با 
آزیموت معلوم، روي میز محکم و ثابت می شود. سپس 
میز با تغییر وضعیت حول محورهاي خود، بلوك را در 
موقعیت هاي مختلف قرار داده و آن را با سرعت هاي 
متفاوت به حرکت درمی آورد. این مجموعه موقعیت ها 
و حرکات، آزمون هاي کالیبراسیون را تشکیل می دهند. 
خروجی حسگرها در این آزمایش ها ذخیره شده و با 
مقادیر معلومی که به شکل تحلیلی و بعد از محاسبه 
نیروي گرانش محلی و حذف اثر دوران زمین محاسبه 
عنوان  با  موجود،  اختلاف  و  مقایسه شده  می شوند، 

می شود. جبران سازي  کالیبراسیون، 
کالیبراسیون یا جبران سازي می تواند به دو صورت 
نوع  در  گیرد.  صورت  غیرپارامتریک  و  پارامتریک 
پارامتریک که در این مقاله از آن استفاده خواهد شد، 
رابطه جبران سازي از پیش معلوم بوده و تنها ضرایب این 

رابطه تخمین زده می شوند. این رابطه به مدل خطاي 
حسگرهاي اینرسی معروف است. مدل مورداستفاده 
براى  در[14]  معرفى شده  مدل  طبق  مقاله  این  در 
شتاب سنج ها و ژیروسکوپ هاى راستاى محور x بلوك 

به صورت زیر است:

x x x x xy yA s a s a b M a+ + − − + += + + +   (1)

xy y xz z xz zM a M a M a− − + + − −+ + +

(2)
ˆ

x x x x xy yG k G k G b N g+ + − − + += + + +

xy y xz z xz zN g N g N g− − + + − −+ + +

i i j jF A F A+ +

چندگانه  خطى  رگرسیون  رابطه  یک  بالا،  مدل 
یا  معلوم  مقادیر   G

x
Ax و 

رابطه دو  این  در  است[6]. 
ia و  ± تحلیلى شتاب و سرعت زاویه اى بوده و مقادیر
ig نیز شتاب و سرعت زاویه اى قرائت شده از خروجى  ±

 b ضرایب مقیاس و k و s .حسگرهاى اینرسى هستند
ijN ضرایب  ± ijM و  ± b̂ بایاس نامیده مى شوند.  و 
F ضرایب مقادیر 

j
و   F

i
و  بوده  بلوك  غیرهمراستایی 

مؤثر شتاب در محاسبه سرعت هاى زاویه اى  هستند. 
اینکه خروجى کدام شتاب سنج ها بر قرائت ژیروسکوپ 
تأثیر مى گذارد وابسته به نحوه قرار گرفتن حسگرها 
در اجتماع حسگرهاى اینرسى است. این دو مقدار به 
این دلیل در نظر گرفته شده اند که ژیروسکوپ هاى 
مورداستفاده از نوع الکترومکانیکى هستند. در صورت 
استفاده از ژیروسکوپ هاى RLG   نیازى به در نظر گرفتن 
این دو جمله در مدل خطاى ژیروسکوپ ها نخواهد بود. 
دلیل جداسازى خروجى مثبت و منفى حسگرها که به 
تخمین دو ضریب مقیاس و دو ضریب غیرهمراستایی 
متناظر براى هر حسگر منجر مى شود، کمک به حل 
مشکل عدم تقارن در حسگرهاست[15]. مدل مربوط 
به راستاهاى y و z نیز مشابه همین روابط خواهد بود.
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3. کاليبراسيون مجدد
هر  به  اینرسی  ناوبري  بلوك  یک  کالیبراسیون 
میزانی از دقت که انجام شود یک عمر مشخص دارد. 
به عبارت دیگر کالیبراسیون صورت گرفته در یک بازه 
زمانی معتبر بوده و بعد از آن و با گذشت زمان از دقت 
کالیبراسیون کاسته می شود. می توان این مسئله را 
مشابه این فرض کرد که تمامی ضرایب کالیبراسیون 
وابسته به زمان هستند و در طول زمان و با لختی بسیار 
زیادي شروع به تغییر می کنند. مبحث کاهش اعتبار 
کالیبراسیون با گذر زمان یک مسئله اثبات شده است. 
بسیاري از حسگرهاي نصب شده در صنایع مختلف در 
دوره هاي مشخصی باز کالیبراسیون می شوند [16]. این 
حسگر ها اغلب همواره برخط بوده و در حال استفاده 
شدن هستند، اما حسگر هاي موجود در بلوك ناوبري 
و  انبار داري  شرایط  در  را  خود  عمر  غالب  اینرسی 
درحالى که خاموش هستند، می گذرانند. این واقعیت، 
براي  را  باز کالیبراسیون  لزوم  و  تشخیص  مسئله 
بلوك هاي ناوبري اینرسی بسیار پیچیده تر و مشکل تر 
می کند. دلایل کم اعتبار شدن ضرایب کالیبراسیون با 
گذر زمان بسیارند که از این جمله می توان به موارد زیر 

کرد: اشاره 
zشرایط انبار داري (دما، رطوبت، امواج الکترومغناطیسی)؛

zحمل ونقل (ضربه و شوك)؛

z تحریک مداوم روي برخی از حسگر هاي اینرسی حتی

در  نصب شده  هستند(شتاب سنج  خاموش  که  زمانی 

راستاي نیروي گرانش زمین)؛

z.مکانیک کوانتوم

به همین دلیل در سامانه هاي اینرسی متصل به 
بدنه نیاز است تا بلوك ناوبري بعد از دوره مشخصی، 
از محل نصب شده جدا و براي کالیبراسیون مجدد به 
آزمایشگاه ارسال شود. این مطلب نه تنها هزینه زیادي 

را به دنبال خواهد داشت، بلکه باعث می شود تا براي 
مدتی ابزار مجهز شده به بلوك ناوبري اینرسی در عمل 
از دسترس خارج شده و بدون استفاده باقی بماند تا 
فرایند کالیبراسیون مجدد بلوك ناوبري به اتمام برسد. 
باید توجه داشت که افت اعتبار ضرایب کالیبراسیون به 
یکباره اتفاق نیفتاده و یک فرایند پیوسته در زمان است. 
بنابراین تا پیش از فرارسیدن موعد باز کالیبراسیون، 
ضرایب، بخشی از اعتبار خود را از دست داده اند. این 
همواره  استفاده،  زمان  در  تا  می شود  باعث  واقعیت 
نگرانی از میزان اطمینان به ضرایب کالیبراسیون و دقت 

بلوك ناوبري اینرسی وجود داشته باشد.
نصب  مشکل،  این  با  مقابله  اصولی  روش  یک 
بلوك هاي متصل به بدنه روي یک صفحه لغزان (مشابه 
میز  یک  به عبارت دیگر  است.  پایدار)  صفحه  روش 
کوچک کالیبراسیون با قابلیت هاي محدود همراه بلوك 
در محل موردنظر نصب می شود. این روش با این که نیاز 
به طراحی مجدد برخی الزامات و صرف هزینه زیادي 
دارد؛ اما تضمین می کند که هرگاه نیاز به بلوك ناوبري 
باشد، با صرف زمانى مشخص بتوان بلوك را با بیشترین 
دقت موردنیاز باز کالیبره کرده و با قفل کردن صفحه 

لغزان، به شکل معمول از آن استفاده کرد.
در این مقاله روشى ساده تر و آسان براي این منظور 
معرفی و بررسی  می شود. پیشنهاد می شود تا با استفاده 
از نیروي گرانش و همچنین سرعت دوران زمین، در 
آخرین لحظات پیش از پرواز، خطاي ناشی از بى اعتبار 
شدن ضرایب کالیبراسیون جبران شود. مهم ترین مزیت 
این روش آن است که نیازي به انجام هیچ  نوع تغییر در 
محل نصب یا خود بلوك ناوبري نیست. تنها کافی است 
تا حسگر هاي بلوك براي مدت زمان مشخصی زود تر 

روشن شده و مورداستفاده قرار گیرند.
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4. معرفی روش تصحيح کاليبراسيون حين 
عملكرد )روش پيشنهادی(

آنچه  ناوبري،  بلوك هاي  در کالیبراسیون متداول 
باعث تغییر مشاهدات می شود، وضعیت بلوك است. 
به بیان دیگر، با تغییر وضعیت بلوك و قرار گرفتن آن 
متفاوتی  مؤلفه هاي  با  حسگرها  مختلف،  زوایاي  در 
زمین  دوران  سرعت  همین طور  و  گرانش  شتاب  از 
تحریک می شوند، مشاهدات زمینه ساز محاسبه ضرایب 

می آیند. دست  به  به این ترتیب  کالیبراسیون، 
به منظور افزایش دقت ناوبري، در این مقاله قصد داریم 
از یک مکانیزم تصحیح کالیبراسیون استفاده کنیم. 
حسن روش پیشنهادي آن است که دقایقی پیش از 
پرتاب، می توان از آن استفاده کرد و همین موضوع کمک 
می کند تا تغییرات ایجادشده در ضرایب کالیبراسیون تا 
حد زیادي جبران شود و نیاز به کالیبراسیون چندباره در 
مواقع عدم نیاز به بلوك را مرتفع مى سازد. ضمن آن که 
با توجه به رویکرد متفاوتی که نسبت به کالیبراسیون 
متداول دارد، وجود آن باعث کاهش خطاهاى ناشى از 
تعیین وضعیت اولیه، مدل گرانش زمین و خطاهاى 

محاسباتى نیز می شود.
روش پیشنهادي آن است که به جاى آن که تغییر 
امکان پذیر  عمل  در  پرتاب  از  (پیش  بلوك  وضعیت 
انتخاب شود، متغیر  نیست)، عامل تغییر مشاهدات 
زمان، به عنوان این عامل انتخاب شود. با این انتخاب 
قادر خواهیم بود بدون آن که احتیاجی به جابه جایی 
بلوك باشد، در همان حالت مستقر پیش از پرتاب، 
جبران سازي ضرایب کالیبراسیون را انجام دهیم. این 
واقعیت که در طول کالیبراسون کمکى، بلوك ناوبرى در 
جاى خود ثابت است باعث مى شود تا برخى از حسگرها 
به درستى تحریک نشوند. مثلاً شتاب سنج هاى موازى 

با افق محلى تحریکى ندارند. از طرف دیگر، تحریک 
شدن ژیروسکوپ ها نیز به زاویه قرارگرفتن بلوك ناوبرى 
نسبت به زمین بستگى داشته و همواره میزان تحریک بر 
تمام ژیروسکوپ ها متعادل و مناسب نیست. پس، عیب 
بزرگ این روش تحریک شدن ضعیف حسگرهاست. 
همان طور که گفته شد، با توجه به آن که در صورت 
قرار دادن متعامد شتاب سنج ها، فقط یک محور تحریک 
شده و دو محور دیگر فاقد سیگنال معنادار خواهند بود، 
به عنوان یک نوآوري پیشنهاد می شود که شتاب سنج ها 
به صورت غیرمتعامد طورى نصب شوند که با توجه به 
جهت پرتاب موشک، روى همه حسگرها مؤلفه بردار 
جاذبه بیفتد تا امکان استفاده از سیگنال هاي دو راستاي 
دیگر براي محاسبه بایاس جبران سازي و در حقیقت 
اصلاح کالیبراسون در هر سه براى دستگاه بدنى فراهم 

شود.
اجراى روش پیشنهادى به این ترتیب است که پس 
از نصب غیرمتعامد حسگرها و قرار گرفتن آن ها روي 
بلوك ناوبري در مرحله پیش از پرتاب، الگوریتم ناوبري 
به مدت مشخصی (60 ثانیه) اجرا می شود. به این ترتیب، 
خروجی حسگرها با ضرایب کالیبراسیون محاسبه شده 
از طریق الگوریتم کالیبراسیون متداول، به خروجی 
قابل انتظار تبدیل می شود. سپس، با استفاده از الگوریتم 
ناوبري، سرعت ها در دستگاه موردنظر محاسبه می شوند. 
سرعت هاى محاسبه شده در بازهاي زمانی مشخصی (5 
ثانیه) ذخیره می شوند. با توجه به ثابت بودن بلوك، 
سرعت هاى ذخیره شده، باید صفر باشند. ولی به سبب 
کالیبراسیون،  ضرایب  تغییر  از  ناشی  خطاي  وجود 
محاسبه غیردقیق ماتریس تبدیل (alignment) و هر 
غیر صفر  ناوبري،  الگوریتم  در  موجود  دیگر  خطاي 
خواهند بود. در این مرحله، با استفاده از روش حداقل 
مربعات خطا تلاش می شود که سرعت ها به صفر نزدیک 
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شوند. براي این کار، بایاس   قبلی محاسبه شده براى 
) به صورت زیر تغییر  x cxb f+ ) به ( xb شتاب سنج ها (

می شود. داده 

x x x x xy yA s a s a b M a+ + − − + += + + +    (3)

xy y xz z xz zM a M a M a− − + + − −+ + + + cxf
ˆ

x x x x xy yG k G k G b N g+ + − − + += + + +

xy y xz z xz zN g N g N g− − + + − −+ + +

i i j jF A F A+ +

مقدار جبران ساز بایاس شتاب سنج x که در معادله 
، نمایش داده شده است، پیش از شروع  cxf فوق با 
ناوبرى اصلى محاسبه شده و با آغاز ناوبرى، این مقدار 
همواره در مدل خطاى حسگرها حضور خواهد داشت.
ویژگی هاي  از  یکی  شد  مشاهده  که  همان طور 
منحصربه فرد این روش کالیبراسیون کمکى، آن است 
که اجراي الگوریتم ناوبري براي یک زمان مشخص 
در دل آن، امرى ضروري است و در این مقاله، از این 
روش تصحیحى، به عنوان » تصحیح حین عملکرد« یاد 

  . می شود
از  یکی  روي  گرانش  شتاب  مؤلفه  نمایید  تصور 
شتاب سنج ها، g sinα باشد. خطاي سرعت محاسبه شده 
1vδ ، پس  aثانیه با  از طریق الگوریتم ناوبري را پس از  
2vδ و به همین ترتیب، پس از na ثانیه  از 2a ثانیه با 
nvδ نمایش می دهیم. خطاهاي ثبت شده به عنوان  با 
مشاهده براي روش حداقل مربعات خطا استفاده خواهند 
شد. براي جبران این خطا، ترم جبران ساز کمکى را که 
cxf و در حالت کلى  در معادله (3) براى شتاب سنج x با 
cf نشان دهیم،  (شتاب سنج هاى راستاهاى مختلف) با 
لحاظ کرده و مى توان گفت، با برقرارى رابطه زیر، این 

خطاها جبران مى شوند:

1

00

c

n

va
f

vna

δ

δ

  
  
   =
   ……
  

   

                                                             (4)

باشد، خطاهاى سرعتى که  برقرار  بالا  رابطه  اگر 
قرار است در اثر ناوبرى ایجاد شوند ، پیش از ناوبرى با 
cf از بین خواهند رفت. مشاهده  اعمال ضریب تصحیح 
na از  cf از جنس شتاب،  مى کنید که در این رابطه 
nvδ از جنس سرعت است، که دو طرف  جنس زمان و 

رابطه را مطابق انتظار از جنس سرعت مى کند.  
از رابطه (4)، با استفاده از روش حداقل مربعات خطا، 

cf به صورت زیر قابل محاسبه است: مقدار 

11

00 0 0

( )

T T

c

n

va a a
f

vna na na

δ

δ

−

      
      
      =
       …… … …
      

       

          (5)

∑. نیز قابل بیان  رابطه بالا با استفاده از نماد ریاضی 
است. 

فرض کنید، تعریف کنیم:

11
2

1 1

1      ,    
n

i
i i

sum i sum i vδ
= =

= = ×∑ ∑   (6)
در این صورت:

 (7)

1
2 2

1
1 1

1
n

n
ii

c in n
i

i i

i v
f i v

i i

δ
δ =

=
= =

×
= × × = ∑∑
∑ ∑

1
sum
sum

=

با توجه به آن که شتاب سنج ها به صورت غیر متعامد 
قرار گرفته اند، مقادیر خطاي سرعت قابل ملاحظه بوده 
و استفاده از روش حداقل مربعات خطا براي هر سه 
راستاي قرار گرفتن شتاب سنج ها امکان پذیرخواهد بود. 
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اما اگر شتاب سنج ها متعامد باشند، مقادیر بردار 

1

0

n

v

v

δ

δ

 
 
 
 …
 
 

 
براي دو راستاي قرارگرفتن شتاب سنج ها به دلیل عدم 
تحریک لازم، بسیار کوچک و در حد صفر خواهند بود 
براي  مربعات،  روش حداقل  از  نمی توان  درنتیجه  و 
محاسبه بایاس جبران ساز استفاده کرد. به بیان دیگر، 
این روش براي بایاس جبران سازي عددي در حد صفر 
می دهد، حال آنکه درواقع چنین نیست و این عدد به 
علت عدم تحریک شتاب سنج ها به دست آمده است.

شتاب سنج ها،  غیرمتعامد  نصب  فرض  با  بنابراین 
براى سه راستا خواهیم داشت:

(8)

                                        

1

00

x
cx

xn

va
f

vna

δ

δ

  
  
   =
   ……
  

                                                                  
(9)
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                                                  (10)

و درنتیجه، مقادیر بایاس جبران ساز به صورت معادله 
(11) محاسبه خواهند شد.

همان گونه که در روش پیشنهادى مشاهده مى شود، 
در اجراى آن تعدادى درجه آزادى وجود دارد که بررسى 
اثر هر یک از آن ها در افزایش دقت ناوبرى مفید است.  
یکى از این درجات آزادى، مدت زمان مناسب اجراى 
الگوریتم ناوبرى براى استخراج بایاس جبران ساز است 

که البته فرصت باقى مانده پیش از پرتاب در انتخاب 
این زمان تعیین کننده است. درجه آزادى دیگر، انتخاب 
بازه هاى زمانى مناسب براى ذخیره سازى خطاهاست. 
مورد دیگرى که شاید اهمیت بیشترى در افزایش دقت 
داشته باشد، تکرار این الگوریتم است. به بیان دیگر، پس 
از محاسبه بایاس جبران سازى براى بار اول، همین روش 
با لحاظ کردن بایاس جبران سازى اولیه دوباره تکرار 
شود که در صورت وجود زمان کافى، طبیعى است که 

دقت ناوبرى را بالاتر خواهد برد.
(11)
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کاليبراسيون  تصحيح  روش  پياده سازی   .5
حين عملكرد )روش پيشنهادی(

در این بخش با توجه به اینکه فرایند کالیبراسیون 
پیش از پرتاب را تشریح کردیم، آن را به صورت نرم افزارى 
پیاده سازى   C++ زبان به  برنامه نویسى  از  استفاده  با 
کردیم. براى این منظور، بلوك SDINS جدید طورى 
با  بلوك  بدنه  روى  شتاب سنج هاى  که  شد  طراحى 
صفحه افق محلى موازى نبوده و دو حسگرى که در 
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حالت استاندارد، عمود بر بردار جاذبه بودند به اندازه 30 
درجه جابه جا شده اند و مؤلفه اى از بردار جاذبه زمین 

روى هر دوى آن ها مى افتد.
به منظور  مى شود،  تشریح  ادامه  در  آنچه  تمامى 
مقایسه، هم براى بلوك با ساختار متعامد شتاب سنج ها 
و هم براى بلوك با ساختار غیرمتعامد انجام شده است. 
ابتدا کالیبراسیون اولیه با هدف یافتن 48 ضریب 
کالیبراسیون (7 تا براى هر شتاب سنج و 9 تا براى هر 

ژیروسکوپ) انجام مى شود.
تجهیزات کالیبراسیون در شکل زیر نمایش داده 

شده است.

 شکل 1. تجهیزات کالیبراسیون 
)میز سه درجه، کنترل کننده و کامپیوتر(

سپس با پیاده سازى الگوریتم کالیبراسیون حین 
عملکرد که قبلاً تشریح شد و تکرار زنجیروار آن براى 

سه بار متوالى،  3 بایاس جبرانى، استخراج شد.
در انتها بلوك SDINS روى میز شبیه ساز ارتعاش قرار 
گرفته بوده و پروفایل ارتعاشى شبیه سازى شده براى 
سامانه پرتابى، روى آن اعمال مى شود. در اینجا یک 
ارتعاش تصادفى در راستاى محور Y بلوك برگرفته از 
[14] ایجاد شده است. بلوك ناوبرى چند ثانیه ارتعاش 
را تحمل کرده و بعد از آن وضعیت سکون را تجربه 
مى کند. در تمام این مدت، خروجى بلوك ناوبرى با 

زمان نمونه بردارى ثابت، ذخیره مى گردد. از این داده  
ذخیره شده در ناوبرى سکون آفلاین به منظور تخمین 
خطاى ناوبرى استفاده مى شود. این کار، روشى متداول 
براى بررسى خطاى ناشى از ارتعاش بلوك هاى ناوبرى 

است. 
پیاده سازى  از  بعد  متعامد  ساختار  حالت  در 

کالیبراسیون حین عملکرد داریم:
0.2267cxf =

0.0006cyf =

0.0064czf = −

و در حالت ساختار غیرمتعامد داریم:
0.7975cxf =

0.0071cyf =

0.0164czf = −

مشاهده پذیرى  افزایش  با  که  مى شود  مشاهده 
czf به دست آمده  cyf و  سیستم در ساختار غیرمتعامد، 
از روش حداقل مربعات خطا، بیش از ده برابر شده اند.
شکل (2)، نتایج ناوبرى موقعیت به صورت شعاعى 
و سرعت کل را در حالت ساختار متعامد شتاب سنج ها 
نمایش مى دهد و در شکل (3)، همین نتایج براى ساختار 

غیر متعامد جداگانه رسم شده است.
 

شکل 2. نتايج ناوبری سکون ارتعاشی موقعیت 
به صورت شعاعی و سرعت کل در حالت ساختار 

متعامد
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شکل 3. نتايج ناوبری سکون ارتعاشی موقعیت 
به صورت شعاعی و سرعت کل در حالت ساختار 

غیرمتعامد

اگر علاقه مند به مشاهده خطاى موقعیت و سرعت 
در هر سه راستا به تفکیک باشیم، شکل (4)، این نتایج 
را در حالت متعامد و شکل (5) در حالت غیرمتعامد 

مى دهد.  نمایش 

شکل 4. نتايج ناوبری موقعیت سرعت در هر سه 
راستا در حالت متعامد

 

شکل 5. نتايج ناوبری موقعیت و سرعت در هر سه 
راستا در حالت غیرمتعامد

همان طور که نمودارها نیز نشان مى دهند در ساختار 
متعامد، خطاى نهایی ناوبرى موقعیت در سه راستا 

از: عبارت اند 
88.7    ,     8.8    ,     18.5x y z= = − = −

و خطاى نهایی ناوبرى سرعت در سه راستا عبارت اند 
از:

2.3    ,     0.6    ,     0.3x y zv v v= = − = −

درحالى که در ساختار غیرمتعامد، خطاى نهایی ناوبرى 
موقعیت در سه راستا عبارت اند از:

19    ,     16.2    ,     3.4x y z= − = = −  

و خطاى نهایی ناوبرى سرعت در سه راستا عبارت اند 
از:

0.6    ,     0.2    ,     0.1x y zv v v= − = = −

نتایج گویاى این واقعیت است که استفاده از ساختار 
بایاس  مناسب  تخمین  باعث  حسگرها  غیرمتعامد 
جبران سازى و درنتیجه کاهش خطاى ناوبرى شده 

ست. ا
اگر علاقه مند به مشاهده خطاى محاسبه وضعیت در 
سه راستا باشیم، شکل (6)، این نتایج را در حالت متعامد 

و شکل (7) در حالت غیرمتعامد نمایش مى دهد.

شکل 6. خطای محاسبه وضعیت در سه راستا در 
حالت متعامد

شکل 7. خطای محاسبه وضعیت در سه راستا در 
حالت غیرمتعامد
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همان طور که شکل هاى (6) و (7) نیز نشان مى دهند 
در ساختار متعامد، خطاى نهایی وضعیت در سه راستا 

عبارت اند از:

1 2 30.55  ,    0.19   ,   0.08θ θ θ= = − =  

نهایی  خطاى  غیرمتعامد،  ساختار  در  درحالى که 
وضعیت در سه راستا عبارت اند از:

0.05     ,     0.05     ,     0.007x y z= − = =  

نتایج فوق گویاى این مطلب است که استفاده از 
روش تصحیح بایاس شتاب سنج ها، باعث بهبود خطاى 
رابطه  از  زیرا همان طور که  نیز شده است.  وضعیت 
(3) در مدل مربوط به ژیروسکوپ پیداست، مقادیر 
شتاب دو راستا در محاسبه سرعت زاویه اى اثرگذارند 
و به بیان دیگر تصحیح بایاس شتاب سنج ها به صورت 
غیرمستقیم باعث بهبود خطاى وضعیت نیز شده است.

6.نتيجه گيری
مهم ترین عیب جبران سازى پیش از پرتاب با ساختار 
تحریک  علت  به  که  است  آن  شتاب سنج ها  متعامد 
زاویه  افق محلى  با  از حسگرها که  ضعیف دو مورد 
ندارند، مشاهده پذیرى ضرایب جبران سازى از بین رفته 
و درنتیجه تخمین مناسبى از آن ها به دست نمى آید. 
تحلیل و پیاده سازى ساختار غیرمتعامد شتاب سنج ها 
نشان داد که در این حالت، به دلیل مشاهده پذیرى 
ضرایب جبران ساز، این ضرایب نسبت به قبل، چندین 
برابر شده و نقش خود را در افزایش دقت ناوبرى به خوبى 

مى کنند. ایفا 
مقاله  این  در  آنچه  ارتقاى  براى  آتى  کارهاى  در 
مطرح شد، مى توان در مورد انتخاب بهینه بازه هاى 
ذخیره سازى خطا و دفعات تکرار الگوریتم پیشنهادى 

کرد. تمرکز 
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