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 دهيچک

یهک   متصل به بدنهه  اینرسی ناوبری های سیستم یانتقالراستاسازی هم بهبود برایجدید و سریع  روشیک  مقاله ایندر 

همراستاسهازی اولیهه    توانند فرایند می ها ها و پرتابه پرندهبسیاری از  .شده است ارائهدر حالت ایستا پرنده پیش از پرواز و 

ام دهند حامل انج وضعیت و سمتو با استفاده از اطلاعات  به صورت ایستاپیش از پرتاب سیستم ناوبری اینرسی خود را 

فضهای حالهت   معهادتت   ،پیشهنهادی  در روش سازی نمایند. جبران خود راخطاهای ناشی از بایاس حسگرهای اینرسی و 

و وضهعیت و بخهش    سهرعت  خطاههای  بخهش  دو به، با یک باز آرایی چیدمانی ی اینرسیسیستم ناوبر نرمهمراستاسازی 

شوند و په  از   روش تحلیلی معادتت بخش اول محاسبه میاستفاده از یک  با. شود می تقسیم ی اینرسیحسگرهابایاس 

 متهداول  ههای  روش بها  روش ایهن  مزیهت  و کهارایی . فضای حالت محاسبه خواهند شد معادتت دوم با فیلتر، بخشتلفیق 

  .شده است بررسیو اجرای مونت کارلو  ها سازی شبیه با آن عملکرد و شده مقایسه

  .تخمین بایاس ،سریع ، همراستاسازی انتقالینرمهمراستاسازی ، ینرسیناوبری اسامانه  :يديکل يها واژه 
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Abstract 

This paper presents a new and fast method to improve the stationary transfer alignment of 

strapdown inertial navigation systems (SINS). Many aircraft can perform the initial alignment 

process of their SINS before launch statically, using the carrier's attitude and heading information, 

and compensate for errors caused by bias in their inertial sensors. By this approach, the stationary 

fine alignment of SINS error state vector is divided into two parts: sensors biases and errors of 

attitude and velocities. To obtain the first part, an analytical method is proposed and a filter is used 

to the second part. The efficiency and advantage of this method is compared with traditional 

methods and its applicability examined with some simulations. 
  

Keywords: Strapdown inertial navigation systems, fine alignment, rapid transfer alignment, bias estimation.
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 مقدمه .1

 پارامترهههای محاسههبهیههک پرنههده،   نههاوبری در

 وسهیله  سهرعت  و گیهری  جههت  زوایهای  موقعیت،

 بررسهی  مهورد  خاص مرجع دستگاه یک به نسبت

 در خهاص  مرجهع  چهارچوب  ایهن . گیهرد  مهی  قرار

 توانهد  مهی  نزدیهک بهه سهطم زمهین     ههای  بریناو

 مختصهات  دستگاه یا جغرافیایی مختصات دستگاه

 محاسهبه  صهورت  بهه  اینرسی ناوبری باشد. زمینی

 اولیهه  سرعت و موقعیت از فعلی سرعت و موقعیت

 تعریه   وارد بهر وسهیله   شهتاب  زمهانی  تاریخچه و

 سهرعت ( INS) اینرسی ناوبری  سامانه در. شود می

 عهلاوه  بهه  اولیهه  سهرعت  بها  است ابربر( ای لحظه)

 موقعیههت و زمههان بههه نسههبت شههتاب انتگههرال

 انتگهرال  علاوه به اولیه موقعیت با برابر( ای لحظه)

 زوایههای .باشههد مههی زمههان بههه نسههبت سههرعت

 دسهتگاه بهه   نسهبت اگهر   پرنهده  بدنهه  گیری جهت

 و فهراز  ، چرخ زوایای شوند  محاسبهناوبری محلی 

زمینهی   های ناوبری در کهنمایند  می ارائه را سمت

  [.1-2] باشد می پرکاربرد بسیار هواییو 

 عنهوان  ها به در پرنده اوقات گاهی که INS یک

 یک شود، می شناخته (INU) اینرسی ناوبری واحد

 یهک  شهامل  کهه  اسهت  ای محاسبه ناوبری سیستم

 واحهد  یهک  و( IMU) اینرسهی  گیهری  انهدازه  واحد

 از ای جموعهه م IMU واحهد . است ناوبری پردازنده

 کهه  گیهرد  برمی در را ها ژیروسکوپ و ها سنج شتاب

 های گیری اندازه بدنه، به متصل پیکربندی فرض با

 بهه . کند می تولید را ای زاویه سرعت و ویژه نیروی

 اطهلا   نیهز  سهکو  واژه اینرسهی،  ابهزار  خوشهه  این

 بر ژیروسکوپ-سنج‌شتاب حسگرهای اگر. شود‌می

 نهام  بهه  گیهرد،  قهرار  وسیله چارچوب یا قاب روی

( SINS) بدنهه  بهه  متصهل  اینرسهی  بریونا سیستم

 یهک  داخلی حلقه ساختار بر اگر. شود‌می شناخته

 گهوی  داخلهی  سهاختار  بر یا ای حلقه چند ساختار

 سیسهتم  بهه  ناوبری سیستم این گیرد، قرار شناور

در  امههروزه. شههود مههی شههناخته پایههدار سههکوی

 .دباش می تداولم بسیار SINSها استفاده از  طراحی

 ادغهام  از SINS یهک  در اساسهی  محاسباتی فرایند

 شهده  تشکیل موقعیت و وضعیت سرعت، معادتت

 مقهداردهی  نهاوبری  شهرو   در بایهد  ابتدا که است

 و سههرعت اولیههه مقههداردهی اساسههاً. شههوند اولیههه

 خهارجی  سهامانه  یهک  اطلاعات اساس بر موقعیت

 (GNSS) یهاب جههانی   ههای موقعیهت   سامانه مانند

 وسهیله  های سنج سرعت یا و وسیله روی بر موجود

 انجهام  غیهره  و داپلهری  ههای  سهنج  سرعت قبیل از

 فراینههد مههورد در خههاص طههور بههه. [3] شههود مههی

 تعبیهر  سهمت،  و وضهعیت  زوایای اولیه مقداردهی

. اسههت رفتههه کههار بههه تنظههیم یهها همراستاسههازی

 همراستاسهازی  بخهش  دو بهه  خود همراستاسازی

. شهود  می بندی تقسیم رمنَ سازیهمراستا و درشت

 آن از مراجع از برخی در که درشت راستاسازیهم

 از اسهت  شده یاد نیز اولیه همراستاسازی عنوان به

 ژیروسهکوپی  یابی شمال و ترازسازیهم قسمت دو

 چهار به نیز نرم همراستاسازی. است شده تشکیل

 ایسهتا،  همراستاسهازی  ههای  نهام  بها  مختل  حالت

 برخههی در البتههه کههه) ایسههتا بهشهه همراستاسههازی

 آن بهه  نیهز  لنگهر  حالهت  همراستاسازی به مراجع

 و متحههر  همراستاسههازی ،(شههود یمهه اطههلا 

-6] شهود  مهی  بنهدی  تقسیم انتقالی همراستاسازی

 SINS در اولیهه  مقهداردهی  مراحل 1 شکل در. [4

 از په   مرحلهه . اسهت  شهده  داده نشانیک پرنده 

 موقعیهت،  قهادیر م کلیه که اولیه مقداردهی مرحله

 محاسههبه مطلههوب دقههت بهها وضههعیت و سههرعت

 بها  مرحلهه  این در. دارد نام ناوبری مرحله ،شود یم

 و سههرعت موقعیههت، هههای انتگههرال از اسههتفاده

 و روزرسههانی بههه نههاوبری پارامترهههای وضههعیت،

 .[7] شوند می محاسبه
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 SINSمراحل مقداردهی اولیه در یک . 1شکل 

 مسئله  معرفی .2

راستاسهازی انتقهالی، ههدع تعیهین     در مسئله هم

از یهک  خواهد بود که  INSپارامترهای ناوبری یک 

کمهک نهاوبری   مرجع گیری ثابت و یا  مرجع اندازه

البته در . فاصله داشته باشدبه میزان بازوی اهرمی 

بهه همراستاسهازی انتقهالی ایسهتای     پژوهش، این 

SINS  پهیش از پهرواز و جهدا شهدن از     پرنهده  یک

میزان بازوی اهرمهی از مرجهع کمهک    سکو، که به 

. [8] پرداخته شده اسهت ناوبری حامل فاصله دارد 

 میزان اساس بر توان می را IMU بلو  حسگرهای

 رده یا دسته پنج به آن در موجود خطای و بایاس

 ،)ههوایی(  هوانهوردی  دریهایی، : کهرد  تقسهیم  کلی

بسته بهه زمهان    .کننده مصرع تاکتیکی و متوسط،

 SINS، در طراحهی  یهاز مورد ناوبری پرواز و دقت ن

یها  متوسهط و  ، هواییاز حسگرهای رده یک پرنده 

دسهته   1جهدول  در  شهود.  تاکتیکی اسهتفاده مهی  

بندی حسگرهای مختل  بر حسب مقادیر بایهاس  

 . [9] ارائه شده استحسگرهای اینرسی 

بندی  . ارتباط بایاس حسگرهای اینرسی با رده1جدول  ‌

 IMUمختلف 

IMUرده 

یاس با

 سنج شتاب

(mili g) 

بایاس 

 ژیروسکوپ

(deg/h) 

 0.010.001 دریایی

 0.10.01-0.03 هوایی

 10.1-0.1 متوسط

 100-101-1 تاکتیکی

 100<10 < کننده مصرف

تحليل معادلات نااورري د  دتااهاه    .2-1

 جغرافيايی

: باشهد  مهی  مرحلهه  چهار شامل ناوبری عادتتم

 مختصهات  هدسهتگا  تبهدیل  وضهعیت،  روزرسانی به

 روزرسهانی  بهه  و سهرعت  روزرسهانی  به ویژه، نیروی

 جاذبهه  یا گرانش مدل یک این، بر علاوه. موقعیت

 نیهاز  مهورد  نیهز  شتاب به ویژه نیروی تبدیل برای

 ادغهههام بههها وضهههعیت کلهههی، طهههور بهههه. اسهههت

 روزرسههانی بههه ای زاویههه سههرعت هههای گیههری انههدازه

 روزرسهانی  بهه  شهتاب  ادغهام  بها  سهرعت  شهود   می

 روزرسهانی  بهه  سهرعت  ادغام با موقعیت و شود  می

 ایهن  بهه  اینرسهی  نهاوبری  معادتت شکل. شود می

 چهارچوب  کدام در ناوبری حل راه که دارد بستگی

 نهاوبری  معهادتت  ایهن . شهود  مهی  بیهان  مختصات

 چهارچوب  یها ( ECI) اینرسی چارچوب در تواند می

 محلی ناوبری چارچوب یا و( ECEFمرجع زمینی )

(LN )با توجهه بهه ایهن کهه     . شوند توصی  و بیان

خروجههی حسههگرهای اینرسههی در دسههتگاه بههدنی 

ز نی معادتت وضعیتیتوصی  شود،  وسیله ارائه می

 تواننهد  مهی  خطاهاشود.  در دستگاه بدنی انجام می

 ناوبری معادتت و اولیه مقداردهی فرآیند ،IMU از

 معهادتت  طریهق  از خطاها این سپ . شوند ناشی

 موقعیهت،  خطاههای  تها  شهوند  مهی  تشهر من ناوبری

 کننهد،  مهی  تغییهر  زمان با که را وضعیت و سرعت

 کنند. ایجاد

 معادتت تحلیل های روش ینتر متداول از یکی

 دسهتگاه  در معهادتت  ایهن  تحلیل اینرسی ناوبری

محورهههای آن در  کههه باشههد مههی LN مختصههات

( و بهر  NEDههای شهمال، شهر  و جنهوب )     جهت

 نمهایش  n نمهاد  باه است که مرکز پرنده ثابت شد

 بعضی در مختصات دستگاه این. [9] شود می داده
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 شهناخته  جغرافیایی مختصات دستگاه به مراجع از

 ههر  در کمیهت  6 تحلیهل  این در. [5، 3] شود می

 اسهتخرا   نهاوبری  معادله از یمطور مستق به لحظه

 جسهم  موقعیهت  ههای  یهت کم بهه  مربوط که شده

 بهه  ههای  موقعیت از ادهاستف با همچنین. باشند می

 چرخشههی معههادتت از اسههتفاده بهها آمههده دسههت

 مرجع به نسبت را جسم سمت و وضعیت توان یم

 ایهن  مزایهای  از. کهرد  تعیین یقطور دق به ناوبری

 حجهم  آن معایهب  از ولهی  باشد می آن دقت روش

 مقایسه در آن سازی شبیه زمان و معادتت بیشتر

بلههو   2 در شههکل .باشههد مههی قبههل روش دو بهها

دیههاگرام معههادتت نههاوبری اینرسههی در دسههتگاه  

 ناوبری محلی نمایش داده شده است.

 معادلات ناوبری در دستگاه ناوبری محلی. 2شکل 

  وز تانی وضعيت ره .2-1-1

کسههینوس هههادی  نههرخ تغییههرات مههاتری    

(DCM )ی به ناوبری محلی به صهورت  دستگاه بدن

 باشد. زیر می
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بهه  ای دستگاه بدنی به ناوبری محلی  از بردار سرعت زاویه

 باشد. زیر می صورت

 





























0

0

0

,,

,,

,,

b
xnb

b
ynb

b
xnb

b
znb

b
ynb

b
znb

n
en

n
ie

b
n

b
ib

b
nb







ΩΩCΩΩ

 

 ECEF دستگاه ای زاویه سرعت بردار آن در که

 زیهر  صهورت  بهه  NED اهدسهتگ  در ECI به نسبت

 .باشد می
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sradie آن در که
510292115.7  برابر و 

 عهرض  bL و زمهین  ای زاویه سرعت بردار اندازه با

 .باشد می وسیله بدنی مختصات دستگاه جغرافیایی

 بهه  ناوبری تگاهدس ای زاویه سرعت بردار همچنین

 زیههر صههورت بههه نیههز NED دسههتگاه در زمینههی

 .باشد می
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 مقهههادیر آن در کهههه
bh  ژئودتیهههک و  ارتفههها

 پارامترهای bN LR و  bE LR  شهعا   ترتیهب  بهه 

 بهه  که باشد می زمین عرضی ا شع و یالنهار نص 

 .شوند می تعری  زیر صورت

 
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 اساس بر مرجع گون بیضی پارامترهای آن در که

WGS 84 [9] باشد می زیر صورت به. 

4250818191908.0

257223563.2981

,3142.752,356,6

,0.137,378,60
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P

e

 

  وز تانی ترعت ره .2-1-2

مهین در  تغییرات بردار سرعت بدنی وسیله نسبت به ز

 باشد. به صورت زیر می NEDدستگاه 
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 بها  نهاوبری  دستگاه در گرانشی مدل آن در که

 .شود می تعری  زیر صورت به مناسب تقریب

    
  n

Dnbb

n

Db

T

bb

n

Dbbb

n

b

hLg

hLghL

,,

,

,

,00,

u

g




 

معادله گرانش آن بهه صهورت زیهر تعریه       که

 شود.   می
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برابهر بها    32sm986004418.3-آن  در که

جملات معادله بسط باشد.  می زمین ثابت گرانشی

هر نقطه تا مرتبه چهارم به ازای  (8)گرانش رابطه 

بهاتتر از سهطم    bh  ارتفها  و  bLدلخواه با عهرض  

 گون مرجع به صورت زیر خواهد بود. بیضی
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 20کمتههر از   bhدقههت ایههن رابطههه تهها ارتفهها  

برابههرگههون  بیضههی کیلههومتر بههاتتر از سههطم  
-28 s101.0 m ارتفهها  و بههه ازای  bh  کمتههر از 

گهون برابهر بها     بیضهی  باتتر از سهطم  کیلومتر 70
-28 s101 m   .در رابطهه   همچنهین خواهد بهود

، عبارت  b
n

D Lg ر به  برابر بها مقهدار گهرانش    0,

باشد که از رابطهه   می رجعگون م روی سطم بیضی

 شود.   زیر محاسبه می
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2s7803253349.9-آن  در کههه me   برابههر

گهون   بر روی سطم بیضیاستوایی  رانشمقدار گبا 

خطهای محاسهبه گهرانش بها اسهتفاده از       .باشد می

28- رابر باب رابطه  s10001.0 m  باشهد  مهی 

[10]. 

  وز تانی موقعيت ره .2-1-3

طههول و عههرض جغرافیههایی و  زمههانیتغییههرات 

های محاسهبه شهده    ارتفا  وسیله نسبت به سرعت

 .باشد به صورت زیر می NEDدر دستگاه 
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وضعیت، سهرعت و  با حل معادتت بات، پارامتر 

 روزرسانی خواهد شهد  موقعیت وسیله محاسبه و به

[9 ،11]. 

 حسهرهاي اينرتی يتاز مدل .2-2

 IMUمدل خطاي رلوک  .2-2-1

 حهد  تها  هها  ژیروسهکوپ  و هها  سنج شتاب انوا  همه

 خطاههای  مقیهاس،  ضهریب  بایهاس،  دارای معینی

 خطاههای . هسهتند  تصهادفی  نهویز  و متقابل تزویج

 متقابههل ایههه حساسههیت نیههز و بههاتتر مرتبههه

 برخی برای است ممکن نیز  شتاب-ای زاویه سرعت

 ممکهن  هها  آن نهو   بهه  بسته و دیگر یحسگرها از

 خطای منابع مختل  های بخش. بیفتد اتفا  است
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 بهه صهورت   ژیروسکوپ و سنج شتاب یک خروجی

 .شود مدل تواند می زیر
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3
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bکههه در آن 
ibf

، بههردار نیههروی ویههژه خروجههی ~

IMU ،ab  3سهنج،   بردار بایاس شهتابI    مهاتری

bیکه، 
aM   و ماتری  ضرایب خطای ناهمراسهتایی

a مقیاس، ضریب
ibf نیروی ویژه واقعی و aw  بردار

مشهابه   بهه طهور  سهنج اسهت.    نویز تصادفی شهتاب 

 g ونهد  یهر زها هم با  پارامترهای معادل ژیروسکوپ

b شده است. تنها نمایش داده
gG   ضهرایب  ماتری

 ههها ژیروسههکوپدر  گههرانشخطاهههای وابسههته بههه 

ههای   ههایی بها ژیروسهکوپ   IMUباشهد کهه در    می

ههای   باشد و در ژیروسهکوپ  مکانیکی تأثیرگذار می

در  نظهر نمهود.   تهوان از آن صهرع   مهی  ینهور  یبرف

gaخصوص بایاس  /b     باید گفهت کهه بایهاس یهک 

 و هها  سنج شتاب همه توسط که است معین خطای

 بایاس. [13-12] شود می داده نشان ها ژیروسکوپ

 یک کلی خطاهای در غالب بخش موارد، بیشتر در

 از یکی جزو آن تخمین که باشد می اینرسی بلو 

 اینرسهی  نهاوبری  سهامانه  یک های بخش ترین مهم

 بهه  هها  ژیروسهکوپ  و ها سنج شتاب بایاس باشد. می

 بنهدی  تقسهیم  پویها  و ایسهتا  های مؤلفه قسمت دو

 .کنند می

gdgsg

adasa

bbb

bbb




 

sagبایاس  ایستای های مؤلفه ,/bبها  ، همچنین 

 تکرارپهذیری  و شدن روشن بایاس ثابت، بایاس نام

 اجهرا  بایاس شامل که شوند می شناخته نیز بایاس

 ثابههت بایههاس بههه اضههافه حسههگر هههر اجههرای بههه

. باشهد  می حسگر هر کالیبراسیون از بعد باقیمانده

 ثابت IMU عملیات دوره یک طول در ایستا بایاس

 پویهای  مؤلفهه . اسهت  تفهاوت م اجهرا  به اجرا از اما

dag بایاس ,/b، حهین  بایهاس  ههای  نام با همچنین 

 ایهن . شوند می شناخته نیز بایاس ناپایداری اجرا و

 کنهد  می تغییر دقیقه یک زمانی های بازه در بایاس

 بهه اضهافه   حسهگرها  اجرای حین بایاس مجمو  و

 زیسها  جبهران  از باقیمانهده  دمای به وابسته بایاس

. ایهن مؤلفهه   باشد می حسگرها کالیبراسیون دمایی

 مهارکوع  گهاوس  مدل اساس بردر اغلب حسگرها 

 .[14] شود در نظر گرفته می اول مرتبه

cdgadga w ,/,/

1
bb


  

 حسهرتصادفی تازي خطاي  مدل .2-2-2

توان مدل خطای رابطهه   به لحاظ سیگنالی می

 ( را به صورت زیر نوشت.12)
)())(()()(~ ttdtt zuuu   

در این رابطهه سهیگنال ورودی )نیهروی ویهژه     

 یرتحههت تههأثای واقعههی(  زاویههه واقعههی و سههرعت

))((خطاهای قطعی  td u   و تصهادفی)(tz   بهوده و

گیهری، تولیهد شهده     نتیجه آن سهیگنال انهدازه   در

ترکیبهی از   (،15)در رابطهه   خطاهای قطعی است.

bماتری  سطرهای 
aM   بهرای ههر   و بایاس ایسهتا

مدل قطعهی  لذا با استفاده از یک  باشد. میحسگر 

ههها را  آن تههوان اثههرات  مههی بهها ضههرایب نههامعین 

توان اثهرات   کرد. البته در مواردی می سازی جبران

مربوطهه را در کارخانهه و قبهل از تولیهد محصهول      

ی ا ههای کارخانهه   ده از کالیبراسهیون نهایی با استفا

تنهها  در این صورت خطاههای قطعهی   حذع کرد. 

 .[15-16، 9] شامل بایاس ایستا خواهد بود

 بهار  ههر  در تصادفی مقادیر خطاهای مقابل، در

 قابهل  و کنهد  مهی  پیهدا  تغییهر  حسهگر،  از استفاده

قهع همهان   اایهن خطاهها در و  . باشد نمی بینی پیش

سنج و  های پویا و نویز تصادفی شتاب مقادیر بایاس

 ایهن  تغییهرات  به توجه باباشند که  ژیروسکوپ می

 بهار  ههر  در است تزم زمان، گذشت با خطاها نو 

 بهه  ها سازی آن جبران عملیات حسگرها از استفاده

 حهذع  مربوطه یراتتأث و شده برخط انجام صورت
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 بایسهت  مهی  منظهور  بهدین . کنند پیدا کاهش یا و

 مربوطهه  خطهای  بهرای  مناسبی تصادفی های مدل

 حالهت  فضهای  معهادتت  کنهار  در و کهرده  طراحی

SINS ههر  روی بر تصادفی خطاهای. کرد استفاده 

 دیگههر حسهگرهای  از مسهتقل  صههورت بهه  حسهگر 

جهز    5 عمهل  در .شوند می گرفته نظر در اندتو می

 شکل در. خطای تصادفی شناخته شده وجود دارد

 پهر ( ASDآلهن )  اسهتاندارد  انحهراع  نمونهه  یک 3

 یهک  بهرای  نهویز  مههم  منبهع  5 شهامل  کهکاربرد 

 ایههن. اسههت شههده داده نشههان اسههت، ژیروسههکوپ

  :[17] از عبارتند ها نویز
 Quantization noise (Q) 
  Angle Random Walk (N) 

  Bias Instability (B) 

 Rate Random Walk (K) 
 Rate Ramp (R) 

 دارد فیزیکی منشا  یک ها نویز این از کدام هر

[18] . 

 ژیروسکوپ  حسگر اینرسیخطاهای تصادفی . 3شکل 

 بههه فههو  هههای نههویز ههها، سههنج شههتاب بههرای

 تبدیل ARW که توتفا این با باشد می گونه همین

 RRW و( VRWتصهادفی سهرعت )  خطای قدم  به

 تبهدیل  (ACRWخطای قدم تصهادفی شهتاب )   به

 حالهت  فضای سازی مدل اینکه به توجه با .شود می

 تهابع  از اسهتفاده  بها  تصهادفی  سیسهتم  یهک  برای

 لهذا  شهود،  می انجام آن( PSDچگالی طیفی توان )

 نمودارهای با خطا یک PSD بین ارتباط است تزم

ASD زیهر  معادلهه  توسط رابطه این. شود مشخص 

 .شود می بیان

4
2
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sin ( )
( ) ( )4
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u u f df

f
S

f

 
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 



   

fjsuu کههه در آن sSfS 2)()(   تههابعPSD 

Rfو فرکههان   uسههیگنال    بهها واحههد هرتههز

 اسهتخرا   در رابطه این از استفاده منظور به .است

ASD بایست می ها نویز و هاخطا PSD از کهدام  هر 

 مربوطهه  ASD مقهدار  سپ  و شده محاسبه ها آن

)(اینکهه   بهه  توجهه  بها . شود استخرا  fSu  یهک 

 نههو  از مخههر  و صههورت بهها کسههری عبههارت

 از اسهتفاده  با را آن توان می باشد، می یا جملهچند

 .کرد تجزیه زیر سری صورت به جزئی کسرهای
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بههر . هسههتند ثابههت اعههداد K و N، B آن در کهه 

 سیگنال به مربوط PSD این یبرهم نه اصل اساس

 .است زیر

...)(

)()()(...)(





tz

tztztztu

K

BNQ  

 tzK)(و  tzB)(، tzN)(، tzQ)(کههه در آن 

های تصهادفی دو بهه دو مسهتقل از ههم بها       متغیر

در  (17)میانگین صفر هستند. با جایگذاری رابطه 

 .شامل موارد زیر است ASDتوان گفت  می (16)

...)(

)()()(...)(

2

2222









K

BNQ

z

zzzu  

 از معمهوتً  تاکتیکی و میانی رده هایIMU  در

 بهوده  غالب K و  N،B های  نویز ها، نویز تمامی بین

  نهویز . دارنهد  مسهتقیمی  یرتهأث  SINS عملکرد در و

 ههای  در معمهوتً  Q همهان  یها  کهردن  کوانتیزه

 Rate Ramp ههای  نهویز . دارند جودو کوچک بسیار

 وجهود  های زیادو طوتنی های زمان مدت در نیز

 در هها INS عملکهرد   بررسی برای معموتً و داشته

   گیرد. می قرار استفاده مورد طوتنی زمان مدت

 خطهای  مهدل  سهازی  پیهاده در  پژوهش این در

IMU، قطعی خطاهای ())(( td u ) تنهها  به صهورت 
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 بایاس و کالیبراسیون مرحله از باقیمانده خطاهای

 خطاههای  و اسهت  شده گرفته نظر در اجرا به اجرا

بهه   و کامهل  صهورت  بهه  حسگرها( tz)() تصادفی

. است شده گرفته نظر در نویز مهم منبع 5صورت 

 پارامترههای  همگرایهی  کهه  است دلیل این به این

 واقعههی IMU یههک مههدل مشههابه تمسیسهه حالههت

 حسهگرهای  خطهای  مهدل  بنهابراین . شوند بررسی

 .[19-20] شد خواهد ذیل صورت به ورودی

)(
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ttdtt
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KBNQ

z

zzzzz

zuuu




 

 تحليل همراتااتازي  .3

 تحليل همراتااتازي اوليه .3-1

پرنهده   اولیهه ستاسازی همرا ،کاربردها از بسیاری در

وضعی نزدیک به تهراز  و زوایای  اایست شرایط تحت

 وجهود  بهه  علهم . شهود  مهی  انجام بهتری کیفیت با

 فراینههد کههه دهههد مههی اجههازه ،SINS ایسههتایی

 مسهتقل  به طور سرعت و وضعیت اولیه مقداردهی

( سهرعت  و وضعیت های ورودی اعمال بدون یعنی)

 ههای  سهیگنال  روی افهزاری  نهرم  عملیهات  طریق از

 عبهارتی  به .شود مانجا سیستم اینرسی حسگرهای

-خهود  فراینهد  طهی  شهرایط  ایهن  تحهت  تهوان  می

 را SINS وضههعیت اولیههه مقههداردهی همراسههتایی،

در همراستاسهازی انتقهالی   . نمهود  انجام و محاسبه

و سههمت،  در صههورت وجههود مشههاهدات وضههعیت

ی قطعههی و تصههادفی تههوان مقههادیر خطاههها  مههی

 .[21] نمود حسگرها را نیز تعیین

 جیتن همارازتازي شااب .3-1-1

 زمینهی  سهرعت  بهودن  صهفر ) ایسهتا  حالت در

0V n

eb
 بههها ،ثابهههت زمینهههی سهههرعت یههها( 

 محورههای  امتهداد  در ویژه نیروی های گیری اندازه

 امتهداد  در گهرانش  مهدل  تخمهین  و بدنه دستگاه

 زیهر  صهورت  بهه  (6)رابطه  ،محلی ناوبری دستگاه

 .شود صه میخلا

 bb

n

b

b

n

b

ib hL ,gCf   

 مهاتری   و شهاقولی  گهرانش  رابطهه  اصهلا   با

 بدنهه،  بهه  محلهی  ناوبری دستگاه هادی کسینوس

 زیهر  صهورت  به (21)همترازسازی رابطه  معادتت

 .شد خواهد
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از معادله ذیل  پرندهاولیه فراز و چرخ و زوایای 

 محاسبه خواهد شد.
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
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 چههار  تانژانهت  آر  تهابع  از چهرخ  زاویهه  برای

 را سهمت  زاویه. شود استفاده باید( 2arctan) ربعی

 زیههرا کههرد تعیههین یهمترازسههاز بهها تههوان نمههی

 مسهتقل  بدنه دستگاه در گرانش بردار گیری جهت

 .است آن از

 ياری ژيروتکوپی شمال .3-1-2

 که چرخشی تنها باشد، ثابت SINS که هنگامی

 چهرخش  بهردار  کنند می ح  آن های ژیروسکوپ

 دسههتگاه z محههور راسههتای در کههه اسههت زمههین

 ایههن گیههری انههدازه. باشههد مههی ECEF مختصههات

 سمت زاویه تعیین سبب بدنی دستگاه در شچرخ

 محهور  کهه  هها،  قطهب  بهه  نزدیهک  جز به شود،  می

 منطبهق  ههم  بهر  زمهین  گهرانش  بهردار  و چرخش

 مسهتقیم،  ژیروسهکوپی  یهابی  شهمال  در .شهوند  می

ها  توسط ژیروسکوپ مستقیم طور به زمین گردش

 INS بهودن  سهاکن  فهرض  بها . شود می گیری اندازه

(0 n

nb

n

en ωω مقدار جایگذاری( و n

ieω و b

ieω 

 زیهر  صهورت  به (2)، معادله برداری فرم به صورت

 .شد خواهد



 

    
 

187 
 

 

1شماره -15سال   
 

1405بهار و تابستان  
 

 نشریه علمی
 دانش و فناوری هوا فضا

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
ع 

ری
 س

ش
رو

ک 
ه ی

رائ
ا

و 
د

دی
ج

 
ی 

قال
 انت

ی
از

اس
ست

را
هم

ر 
د

ی 
ستا

ای
م 

ست
سی

واز
پر

ز 
ش ا

 پی
ده

رن
ک پ

ه ی
دن

ه ب
ل ب

ص
مت

ی 
رس

 این
ی

بر
او

ن
 

 

 

 

 

































 b

zib

b

yib

b

xib

nbnbnb

bie

bie

L

L

,

,

,

n

b ,,

)sin(

0

)cos(













C
 

 بهها متنهها ر اویلههر زوایههای کههردن جههایگزین

 nbnbnb  ,,n

bC تعیههین امکههان بههات، رابطههه در 

 نیاز بهه داشهتن عهرض    سمت پرنده را بدون زاویه

 کهه  شهرطی  بهه  کنهد،  مهی  فراهم را آن جغرافیایی

په  از انجهام   ) باشهند  معلهوم  فراز و چرخ زوایای

 ژیروسهکوپی  یهابی  شمال بنابراین.  (ترازیابی فرایند

 .ودش می محاسبه زیر صورت بهپرنده  مستقیم
 
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 همراتااتازي نَرم .3-2

 بههه نیههاز اینرسههی نههاوبری کاربردهههای بیشههتر

 میلی یک از بهتر سمت و وضعیت زوایای محاسبه

 کهه  اسهت  حهالی  در این. باشند ( می°0.05) رادیان

 و وضهههعیت اولیهههه ههههای مقهههداردهی اکثهههر

 منتههی  دقهت  ایهن  هبه  اولیهه،  های همراستاسازی

 فراینهد  از پ  که است تزم بنابراین. شد نخواهند

 جهههت را زمههانی بههازه یههک اولیههه، همراستاسههازی

 شهده  محاسهبه  وضعیت خام مقادیر نمودن کالیبره

 عنههوان تحههت فراینههد ایههن. نمههود اختصههاص

 در .شهههود مهههی شهههناخته نهههرم همراستاسهههازی

 خطاهای باقیمانده نرم،همراستاسازی  های تکنیک

 حه   سهرعت  خطاههای  رشهد  طریهق  از وضعیت

 .شوند می

 در یهههک پرنهههده، انتقهههالی همراستاسهههازی در

 و SINS های خروجی بین اختلاع های گیری اندازه

 الگهوریتم  یهک  بهه عنهوان ورودی   مرجهع،  مقادیر

 ایهن  که باشند می( KF) کالمن فیلتر مانند تخمین

 سهرعت و  جبران نمودن مقهادیر  در ها گیری اندازه

 اسهتفاده ( موقعیهت  اوقات گاهی و)پرنده  وضعیت

حسهگرهای   خطاههای  همچنهین اغلهب   .شهود  می

 و هههها ژیروسهههکوپ بایهههاس قبیهههل از اینرسهههی

-23] شهود  مهی  زده تخمین خوبی به ها سنج شتاب

22]. 

معاادلات اناااا  خطااي    تحليل  .3-2-1

 ناورري

خطای ناوبری با فرض ایستایی  انتشهار معادتت 

 شود. یبندی م ولزیر فرم به صورتسکو 
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nbφ   بههه نیههز بههردار ناهمراسههتایی

از خطاهای مرحلهه همراستاسهازی اولیهه     جامانده

 بهههه صهههورت اسهههت کهههه فهههرم بهههرداری آن   
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 در باتی برخی پارامترها (^)که در آن اندی  

باشهد.   سازی شده پارامتر مهی  معرع مقادیر جبران

ر خطا در دسهتگاه  همچنین سایر پارامترهای انتشا

 [.24] باشد میناوبری به صورت ذیل 



 

188 
 

 

1شماره -15سال   
 

1405بهار و تابستان  
 

 نشریه علمی
 دانش و فناوری هوا فضا

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
ع 

ری
 س

ش
رو

ک 
ه ی

رائ
ا

و 
د

دی
ج

 
ی 

قال
 انت

ی
از

اس
ست

را
هم

ر 
د

ی 
ستا

ای
م 

ست
سی

واز
پر

ز 
ش ا

 پی
ده

رن
ک پ

ه ی
دن

ه ب
ل ب

ص
مت

ی 
رس

 این
ی

بر
او

ن
 

 

 

 

    

    

    

 

b

b

b

ie
n
ie

b

bbE

b
n

Eeb

b

bbE

b
n

Eeb

bbE

b
n

Eeb

b

bbN

n
Neb

bbN

n
Neb

b

bbE

n
Eeb

bbE

n
Eeb

L

L

L

L
hLR

Lv

h

hLR

Lv

hLR

Lv

h

hLR

v

hLR

v

h

hLR

v

hLR

v































































































































ˆcos

0

ˆsin

ˆˆ

ˆsecˆ

ˆˆ

ˆtanˆ

ˆˆ

ˆtan

ˆˆ

ˆ

ˆˆ

ˆˆ

ˆ

ˆˆ

2
,

2

,,

2

,,

2

,,

n
en

ω

ω

 

  b

g

n

b

n

en

n

ie

n

nb

n

en

n

ie

n

nb bCωωφωωφ ˆ    

 

    

    

  




































































































n
Deb

bbbE

b
n

Eeb

bbbE

bb
n

Eeb

bbbE

n
Eeb

bbN

b
n

Neb

bbN

n
Neb

b

b

b

b

v

LhLR

hv

LhLR

LLv

LhLR

v

hLR

hv

hLR

v

h

L

,

2

,

2

,,

2

,,

ˆcosˆˆ

ˆ

ˆcosˆˆ

ˆsinˆ

ˆcos)ˆˆ(

ˆˆ

ˆ

ˆˆ






















P

 

 (EKF) فيلار کالمن توتعه يافاه .3-3

سیستم در یک مسهئله    شود مدل فرض می KFدر 

ناوبری، خطی است. در اکثهر مسهائل ایهن فهرض     

از  باشد. درست نبوده و مدل سیستم غیرخطی می

بهینههه بههرای حههل    حههل راهیههک  EKF رو یههنا

 باشد. های غیرخطی می سیستم

 سیسهتم  دینهامیکی  معادلهه  ،نهاوبری  مسئله در

مشههاهدات و  مههدل ولههی باشههد مههی غیرخطههی

 کاربردههای  در. باشهد  مهی  خطی غالباً گیری اندازه

 مرحلههه معههادتت ترکیههب از اسههتفاده نههاوبری

 مرحلههه معههادتت و EKF فیلتههر روزرسههانی بههه

 فضهای  معادتت عنوان بهاستاندارد  KF پیشگویی

 برخههی در البتهه . باشهد  مههی رایهج  سیسهتم  حالهت 

 انجهام  نهدرت  بهه  نیهز  معکهوس  ترکیهب  کاربردها

 بههه EKF در سیسههتم دینههامیکی مههدل .شههود مههی

 .باشد می زیر صورت
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 xh)(و سیسهههتم مهههاتری  xf)(آن در کهههه

 فههرض EKF در. باشههد مههی گیههری انههدازه مههاتری 

 بسهیار  حالهت  بهردار  خطهای  تخمهین  که شود می

 مدل یک امر این که است حالت بردار از تر کوچک

. نمایهد  می ایجاد حالت بردار برای را خطی سیستم

 صورت به توان می را سیستم خطای مدل بنابراین

 .کرد بازنویسی زیر
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 سیسههتم حالههت غیرهههایمت tx)( آن در کههه

 نرمهال  توزیع یک از که باشد می شده سازی خطی

ˆ)( میانگین با tx کوواریان  وP کننهد  می پیروی        

( Pxx ,ˆ~  N) .بهههردارsw ههههای ورودی نیهههز 

 با النرم توزیع یک از که باشد می سیستم تصادفی

) کنهد  مهی  پیهروی  کوواریهان   Q و wمیهانگین 

 Q,~ wNsw) .معادلهههه کهههه دوم معادلهههه در 

 مههاتری  ،z مههاتری  باشههد مههی گیههری انههدازه

 mwچنهین  ههم  و سهازی  خطی سیستم مشاهدات

 بهها گاوسهی  رفتهاری  کهه  بههوده گیهری  زهانهدا  نهویز 

) داراسهههت راR کوواریهههان  و صهههفر میهههانگین

 Rw ,0~ Nm) [25]. 

 EKFتازي  گسساه .3-3-1

 EKF معادتت گویی پیش مرحله سازی گسسته

 .باشد می زیر صورت به
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 مرحلههه معههادتت سههازی هگسسههت همچنههین

 .باشد می زیر صورت به EKF روزرسانی به
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 فيلار ناورري .3-4

 ادتتمع با ناوبری خطای انتشار معهادتت  ترکیب با

EKF بهه  نهاوبری  حالهت  فضهای  معهادتت  ،گسسته 

 .شد خواهد زیر صورت
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rbl  بههازوی اهرمههی بههین دسههتگاه

 INSامهل و دسهتگاه   بر روی ح مرجعکمک ناوبری 

آن بهه   یپارامترهها سایر همچنین  .باشد یمپرنده 

 باشد. ذیل میروابط صورت 
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  وش –ايسااا  اناقالی همراتااتازي .3-5

 پيانهادي  

بهرای  و مقهاوم  در اینجا از یهک روش پیشهنهادی   

تخمین پارامترهای خطای معادلهه  و تسریع بهبود 

در بههرای کههاربرد شههده اسههت کههه  حالههت اسههتفاده

در تخمین  تری یعسرو کافی رفتار  EKFمقایسه با 

هها   سهازی  دههد. شهبیه   پارامترها از خود نشان مهی 

دههد سهرعت همگرایهی همراستاسهازی      نشان می

تها   50، زمانی در حدود EKFبا استفاده از  انتقالی

ثانیه را به دنبال خواهد داشت کهه در مسهئله    60

همراستاسازی انتقهالی ایسهتا و مقهداردهی اولیهه     

پرنده از طریق حامهل زمینهی یها سهکوی پرتهاب،      

زمان زیادی تلقی شود که در ادامه، روشهی بهرای   

 تسریع و جبران این مسئله پیشنهادشده است. بها 

 دسهتگاه  در وسهیله  بهدنی  دسهتگاه  ایستایی فرض

NED  خواهیم داشت.و دستگاه زمینی 
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رابطهه   حالت با جایگذاری روابط بات در معادله

موقعیهت و   یهها  حالتو صرع نظر کردن از  (36)

تهوان   ، مهی معادتت فضای حالت ییباز آرابایاس و 

بهه فهرم   را  (36)رابطهه  فرم معادتت فضای حالت 

 کاهش یافته زیر تبدیل نمود.
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n که در آن 
v3H   اهدات همهان زیرمهاتری  مشه

بهه دلیهل   باشهد کهه    مهی  (37)شده در رابطه ارائه 

 وجود بازوی اهرمی در معادتت ایجاد شده اسهت. 
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محاسبه شده بهه عنهوان مقهادیر     بایهاس مقادیر 
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و  دقهت  بها  ها بایاس مقادیر تمام اساس، این بر 

 .شوند می زده تخمین سرعت مناسبی

 پذيري   ماتريس مااهده .3-5-1

 خطهای  معادتت انتشار سازی گسستهبا توجه به 

دسته معادتت فضهای   ناوبری ارائه شده در هر دو

شهاهده  و روش پیشنهادی، مهاتری  م  EKFحالت 

  به صورت زیر خواهد شد.مدل گسسته پذیری 
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 kHو  1kFههههای  مهههاتری  جایگهههذاریبههها 

، (48)در رابطهه   (36) سازی شهده رابطهه   گسسته

پذیری سیستم ناوبری بهرای   رتبه ماتری  مشاهده

و بههه  15برابههر بهها  EKFمعههادتت فضههای حالههت 

صههورت کامههل از مرتبههه سههتونی خواهههد شههد.    

 kHو  1kFههای   جایگذاری ماتری همچنین با 

، (48)در رابطهه   (45)سازی شهده رابطهه    گسسته

پههذیری سیسههتم بههرای   رتبههه مههاتری  مشههاهده 

و  6معادتت فضای حالت روش پیشنهادی برابر با 
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 مقههههادیر bgdSوraS،rgS ،badSآن  در کههههه

 تصهادفی  نهویز  ترتیب به( PSD) توان طی  چگالی

 بایههاس تغییههرات ژیروسههکوپ، و سههنج شههتاب

 مقهادیر  ایهن . باشهد  مهی  ژیروسهکوپ  و سنج شتاب

 فنههی مشخصههات در منههدر  اطلاعههات از معمههوتً

 از آزمایشگاهی های آزمون یا و اینرسی حسگرهای

مقهدار   .شهوند  می تعیین واریان  آتن نتایج قبیل

بهه صهورت   نیهز  طول بازوی اهرمی در این سناریو 
Tb

rb ]4210[l    بر حسب متر در نظهر گرفتهه

 شده است.

 ناايج   .5

 و وضهعیت  زوایای سرعت، های مؤلفه که درصورتی

 معههادتت مشههاهدات عنههوان بههه حامههل سههمت

 صهورت  ایهن  در باشهند،  دسهترس  در گیری اندازه

 و ههها سههنج شههتاب هههای بایههاس مقههادیر کلیههه

 تخمهین  قابهل  و بهوده  پهذیر  مشاهده ها ژیروسکوپ

 نتهههایج 5-شهههکل و 4-شهههکل در. باشهههند مهههی

 بههرای ترتیههب بههه ایسههتا انتقههالی همراستاسههازی

 بها  هها  ژیروسهکوپ  و هها  سنج شتاب بایاس تخمین

 .است شده داده نشان EKF از استفاده

 
 EKFفیلتر  –ها  سنج ب. تخمین بایاس شتا4شکل 

 

 EKFفیلتر  – ها ژیروسکوپ. تخمین بایاس 5شکل 

بها  نتایج همراستاسازی انتقالی ایستا  ،در ادامه

شده است. سهرعت و دقهت   روش پیشنهادی ارائه 

هها   همگرایی مقهادیر تخمهین زده شهده در شهکل    

دههد در   نشان داده شده اسهت. نتهایج نشهان مهی    

ول فراینههههد ثانیههههه ا 10روش پیشههههنهادی، در 

همراستاسازی مقهادیر تخمهین زده شهده در بانهد     

گیرنهد و در   سیگما( قرار مهی  3انحراع استاندارد )

سرعت همگرایهی بهتهری از    EKFمقایسه با روش 

گذارنههد. همچنههین نتههایج  خههود بههه نمههایش مههی

ههها حههاکی از آن اسههت کههه روش    سههازی شههبیه

را دارا دقههت کههافی بههرای کههاربرد     ،ادیپیشههنه

به ترتیب نحوه همگرایی  7و  6شکل  در باشد. می

سههنج و  شههتابو تخمههین بایههاس حسههگرهای   

ژیروسکوپ در فرایند همراستاسازی انتقالی ایسهتا  

 ارائههه شههده اسههت.بهها اسههتفاده روش پیشههنهادی 

وایای وضهعیت و  زمیزان خطای تخمین همچنین 

نمهایش داده شهده    8سمت پرنهده نیهز در شهکل    

 است.
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 روش پیشنهادی –ها  سنج شتاب. تخمین بایاس 6شکل 

 

 روش پیشنهادی –ها  . تخمین بایاس ژیروسکوپ7شکل 

 

خطای تخمین زوایای وضعیت و سمت پرنده در . 8شکل 

 روش پیشنهادی

 تخمهین  یهان  کووار نیهز، مقایسهه   9 شکلدر 

 و پیشهنهادی  روش در وضعیت ناهمراستایی بردار

EKF .نشان داده شده است 

 

تخمین بردار ناهمراستایی  واریانسکومقایسه . 9شکل 

 EKFوضعیت در روش پیشنهادی و 

 بایههاس تخمههین و همگرایههی ،3 جههدول در

 دو در ژیروسهههکوپ و سههنج  شههتاب  حسههگرهای 

 شهده  مقایسهه  پیشهنهادی  روش و EKF الگوریتم

 انحراع میانگین، پارامترهای جدول، این در .است

 حاصهل  ههای  برای داده همگرایی زمان و استاندارد

 و واقعهی بایهاس   مقادیر تفاضل) تخمین خطای زا

 .است شده ارائه( شده زده تخمین مقادیر

 فیلتر همگرایی دقت و سرعت . بررسی3جدول 

 EKF با مقایسه در پیشنهادی

 ها ژیروسکوپ

روش 

 پیشنهادی
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 ها سنج شتاب

روش 

 پیشنهادی
EKF ترپارام 

g7.2 g5.14 x-axis 

 میانگین
g4.0 g7.16 y-axis 

g1.2 g4.5 z-axis 

g4.20 g6.31 x-axis  انحراف

 استاندارد
 (1) 

g32 g5.25 y-axis 

g9.24 g5.25 z-axis 

s4 s27 x-axis 
 زمان همگرایی

 (< 25 g) 
s8 s49 y-axis 

s4 s11 z-axis 

 

، 11و شهکل   10شهکل   درهمچنین در ادامهه  

درصههد سهههم خطههای بایههاس ایسههتا و پویههای     

سهازی   سنج و ژیروسکوپ رده ههوایی شهبیه   شتاب

ثانیهه   600ها و در طول  شده از مجمو  کل بایاس

ارائه شده است. این نمودارها  IMUاول راه اندازی 

و پویها را از مجمهو  خطاههای    سهم بایاس ایسهتا  

کلی موجود در حسگر، په  از اتمهام زمهان گهرم     

دههد.   نشهان مهی  ( Warm upشهدن )پایهان زمهان    

مجمو  خطاهای کلهی موجهود در حسهگر شهامل     

خطاهای باقیمانده از مرحله کالیبراسهیون، بایهاس   

اجرا به اجرا، بایهاس حهین اجهرا و میهانگین نهویز      

کههه در ایههن  باشههد. همانگونههه سههفید حسههگر مههی

 10شود سههم خطهای پویها در     ها دیده می نمودار

دقیقههه ابتههدایی روشههن شههدن حسههگرها )پهه  از 

درصهد   5از کمتهر   (Warm upزمهان  سپری شدن 

ثانیهه ابتهدایی    60باشد که ایهن مقهدار بهرای     می

  .خواهد بوددرصد  2حدود 

 
سنج  . سهم بایاس ایستا و پویای بلوک شتاب10شکل 

ثانیه اول راه  600 -از مجموع کل خطا  سازی شده شبیه

 اندازی حسگر

 

. سهم بایاس ایستا و پویای بلوک ژیروسکوپ 11شکل 

ثانیه اول  600 -موع کل خطا سازی شده از مج شبیه

‌اندازی حسگر راه

 تحليل مونت کا لو   .5-1

 تحلیههل یههک نتهایج،  اعتبارسههنجی در انتهها بههرای 

 حلیهل، ت ایهن  در. اسهت انجام شده نیز  کارلو مونت

 تصادفی، اولیه شرایط در برنامه اجرای مرتبه 200

 های بایاس دلخواه و وضعیت و سمت زوایای تحت

. شهد  انجهام  ههوایی  رده IMU یهک  برای تصادفی

و مقایسههه رفتههار  نتههایج بهتههر اعتبارسههنجی بههرای

هههای  الگههوریتم پیشههنهادی، داده دقههت و سههرعت
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 200سهازی انتخهاب و در    شبیه 5مربوط به ثانیه 

در ایهن  انهد.   اجرای مختل  بها ههم مقایسهه شهده    

 IMUسهاز   تحلیل، تنظیمهات اولیهه بلهو  شهبیه    

انجهام شهد. همچنهین     2مشابه سناریوی جهدول  

بههازوی اهرمههی نیههز در ایههن تحلیههل بههه صههورت  
Tb

rb ]4210[l   .در شهکل در نظر گرفته شهد 

بههرای بایههاس   کههارلو مونههتنتههایج اجههرای   12

نتههایج  13و در شههکل  سههنج حسههگرهای شههتاب

تخمین بایاس حسگرهای ژیروسکوپ نمایش داده 

 واقعهی  بایهاس  هها مقهدار   شده است. در این شکل

 شهده  زده تخمهین  ههای  بایهاس  کنهار  در حسگرها

EKF اسهت  شهده  داده نمایش پیشنهادی روش و. 

مقهادیر  مقهادیر بایهاس واقعهی و     ،های تهوپر  دایره

کهه   بها روش پیشهنهادی هسهتند   بایاس تخمینی 

دههد   اند. نتایج نشان مهی  اغلب بر هم منطبق شده

مقادیر بایاس تخمین زده شده با اسهتفاده از روش  

 ار به مقادیر واقعی نزدیک هستند.  پیشنهادی بسی

 
 200سنج در  تخمین بایاس حسگرهای شتاب. 12شکل 

 کارلو مونتاجرای 

 
 200در   . تخمین بایاس حسگرهای ژیروسکوپ13شکل 

 کارلو نتمواجرای 

 
سنج در  . خطای تخمین بایاس حسگرهای شتاب14شکل 

 کارلو مونتاجرای  200

 
. خطای تخمین بایاس حسگرهای ژیروسکوپ در 15شکل 

 کارلو مونتاجرای  200
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 مقادیر تخمین خطای ،15 شکل و 14 شکل در

 این در ژیروسکوپ و سنج شتاب حسگرهای بایاس

 ها شکل این. است شده داده نمایش کارلو مونت اجرای

 از شده زد تخمین بایاس مقادیر اختلاع واقع در

 در. هستند 13 شکل و 12 شکل در واقعی مقادیر

 مقادیر 15 و 14 های شکل از زیرشکل هر باتی

 مربوطه حسگر بایاس تخمین خطای STD و میانگین

خلاصه  4همچنین در جدول  .است شده داده نشان

آورده شده است. نتایج  کارلو مونتنتایج این اجرای 

شبیه سازی ارائه شده  5بر اساس ثانیه این جدول نیز 

 است. 

اجرای  200در نتایج تخمین بایاس حسگرها . 4جدول 

 شبیه سازی 5ثانیه در و  کارلو مونت

ها سنج شتاب  

روش 

 پیشنهادی
EKF پارامتر 

g59.71 g62.318‌x-axis 
 g70.63 g00.355 y-axis هبیشین

g00.60 g24.208‌z-axis 
g39.78 g1.161 x-axis 

 g68.66 g95.84 y-axis کمینه
g73.67 g94.244 z-axis 

g94.29 g48.127 x-axis 
 انحراف استاندارد

 (1) 
g27.29 g46.117 y-axis 
g52.26 g53.125 z-axis 

g93.3 g94.91 x-axis 
 g58.3 g36.144 y-axis میانگین

g50.0 g77.14 z-axis 

 ها ژیروسکوپ

روش 

 پیشنهادی
EKF پارامتر 

hr045.0 hr262.0 x-axis 
 hr048.0 hr291.0 y-axis بیشینه

hr041.0 hr034.0 z-axis 
hr049.0 hr108.0 x-axis 

 hr063.0 hr082.0 y-axis کمینه
hr041.0 hr473.0 z-axis 

hr017.0 hr100.0 x-axis 
 انحراف استاندارد

 (1) 
hr017.0 hr106.0 y-axis 
hr017.0 hr146.0 z-axis 
hr001.0 hr079.0 x-axis 

 hr000.0 hr107.0 y-axis میانگین
hr000.0 hr220.0 z-axis 

   گيري و پيانهادنايجه .6

دقت و سرعت  بهبود برای ن مقاله یک روشدر ای

در حالت  SINSهمگرایی همراستاسازی انتقالی یک 

معادتت فضای  روش، در این .شده است ایستا ارائه

 بخش دو ایستا، به SINSالت همراستاسازی نرم ح

و وضعیت و بخش بایاس حسگرهای  سرعت خطاهای

استفاده از یک روش تحلیلی  با. شوند می تقسیم اینرسی

شوند و پ  از تلفیق با  معادتت بخش اول محاسبه می

معادتت فضای حالت محاسبه خواهند  دوم فیلتر، بخش

لگوریتم پیشنهادی با ا حاکی از آن است کهنتایج . شد

 IMUساکن بودن بلو  فرض علم به ایستایی مسئله و 

سرعت  ،EKFو  متداول یها روشدر مقایسه با تواند  می

را برای کاربرد از خود نشان  همگرایی بهتر و دقت کافی

دهد، پارامتر خطای تخمین در  . نتایج نشان میدهد

انتقالی در آغاز فرایند همراستاسازی از ثانیه  10کمتر از 

محدوده انحراع استاندارد )یک سیگما( خطا قرار 

تا  50به میزان  EKFگیرد که این مقدار در روش  می

نتایج همراستاسازی با ثانیه زمان صرع خواهد شد.  60

آزمایش  200به ازای  کارلو مونتز یک تحلیل استفاده ا

ایج نتاعتبارسنجی شده است. همراستاسازی اولیه 

در مسئله همراستاسازی  دهد ا نشان میه سازی شبیه

 ردهاینرسی  پیش از پرواز یک پرنده با حسگرهای

های اولیه راه اندازی  در زمان عمدتاً که هوایی متوسط یا

سیستم از  یهای پویا بایاس پذیرد، صورت میپرنده 

ع وکه به صورت گاوس مارک)قبیل بایاس حین اجرا 

در خطای کمی ، سهم (شوند می یساز مدلمرتبه اول 

خواهند داشت و عمده سهم کلی بلو  حسگر پرنده 

 های بایاسواسطه  به  تنها زمانی محدوده این خطا در

 از مانده جا به دمایی و ثابت خطاهای واجرا به اجرا 

در مجمو  در . بود خواهد کالیبراسیون مرحله

تواند، سرعت  کاربردهای عملی، استفاده از این روش می

ادامه راستای در  را بات ببرد. SINSیک  عملیاتی شدن

شود در خصوص همراستاسازی  این پژوهش پیشنهاد می

های ناشی از  انتقالی ایستا با وجود ارتعاشات و تکان

های  دیزل حامل )اثرات فرکان  بات( و نیز اثر باد و تکان

در حضور  ای بر حامل )اثرات فرکان  پایین( لحظه

 ررسی و پژوهش به عمل آید. ببازوهای اهرمی متفاوت 

 



 

    
 

197 
 

 

1شماره -15سال   
 

1405بهار و تابستان  
 

 نشریه علمی
 دانش و فناوری هوا فضا

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 
ع 

ری
 س

ش
رو

ک 
ه ی

رائ
ا

و 
د

دی
ج

 
ی 

قال
 انت

ی
از

اس
ست

را
هم

ر 
د

ی 
ستا

ای
م 

ست
سی

واز
پر

ز 
ش ا

 پی
ده

رن
ک پ

ه ی
دن

ه ب
ل ب

ص
مت

ی 
رس

 این
ی

بر
او

ن
 

 

 

 

 فهرتت علائم .7
 a سنج دستگاه مختصات شتاب

 ACRW شتابقدم تصادفی 

 ASD انحراف استاندارد آلن

  b دستگاه مختصات بدنی

 DCM ماتریس کسینوس هادی 

 e دستگاه مختصات زمین مرکزی 

 ECEF زمین ثابت -چارچوب زمین مرکزی

 ECI چارچوب اینرسی زمین مرکزی

 EKF یافته لتر کالمن توسعهفی

 g دستگاه مختصات ژیروسکوپ

 GNSS ای جهانی یاب ماهواره سامانه موقعیت

 i دستگاه مختصات اینرسی

INS سامانه ناوبری اینرسی

 IMU گیری اینرسی واحد اندازه

 KF فیلتر کالمن

 LN ناوبری محلی

NED گیری شمال، شرق و پایین جهت

  n ی محلیدستگاه مختصات ناوبر

 PSD چگالی طیفی توان 

 RRW قدم تصادفی نرخی 

SINS سامانه ناوبری اینرسی متصل به بدنه

 STD انحراف استاندارد

 VRW قدم تصادفی سرعت 

nb زاویه چرخ )رول(  

nb زاویه فراز )پیچ(  

nb زاویه سمت   
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