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 چکيده

وضعیت دقیق و های مبتنی بر مشاهدات سماوی، با هدف تعیین  ای از سنجنده عنوان نمونههب ،ستاره  های ردیاب
های استاندارد موورد اسوتداده در ردیواب     اند. تحقیق حاضر، الگوریتم ا طراحی شدهمطلق سکوهای حامل آنه

سون  دقیوق، عو وه بور      سون  و زموان   گیری از مشواهدات میول   بهرهای بهبود خواهد داد که با  گونه ستاره را به
منظوور  هبو خذ تصویر برآورد نمایود.  ااط عات وضعیتی سکو، موقعیت محلی و نیز آزیموت آن را در لحظه 

سوازی   ساز و پردازش مشاهدات سماوی طراحوی و پیواده   بررسی و ارزیابی روش پیشنهادی، یک سامانه شبیه
سازی شرایط واقعی، یک دید اولیه مناسب از  ه یافته، همچنین قادر است تا از طریق شبیهگردید. سامانه توسع

کواوی   ریوزی و پویش   و از ایون طریوق، امکوان برناموه     کنود  های میدانی ارائه نتای  قابل حصول پیش از تست
ها و  صحت الگوریتمگیری از سامانه توسعه یافته، آنالیزهای مختلدی بر روی  مأموریت را فراهم آورد. با بهره

گرافیکی و صورت  بهنیز وابستگی دقت تعیین موقعیت به پارامترهای مختلف صورت پذیرفته و نتای  حاصل 
عنووان   بوه دست آمده از تحقیق، قابلیت اسوتداده از آن را بورای اهوداف نواوبری     هعددی ارائه گردید. نتای  ب
هوای نواوبری    ای سیسوتم  و همچنوین تقویوت دوره   در زمان عدم دسترسی بوه آن  GPSجایگزین کارایی برای 

 نماید. اینرسی تأیید می
 

 واژه کليد

 ردیاب ستاره، ناوبري سماوي، فضاي اینرسی، تعیین موقعیت، تعییین وضعیت.

 
 

 مقدمه
  طور گسترده ( به GPSهای تعیین موقعیت جهانی )  امروزه، سیستم

این  اما ،[1-2گیرند ]برای اهداف ناوبری مورد استفاده قرار می
اجزاء   .و نکات ضعف متعددی دارند باشندمیپذیر  ها آسیب سیستم

ممکن است   و سیستم دباشمیها در معرض حمله دشمن فضایی آن
. همچنین، عدم پوشش جامع و امکان قطع شوددچار پارازیت 

های متعددی  ا مشکلات و محدودیتها را ب سیگنال، استفاده از آن
(، نکات  INS[. سیستم ناوبری اینرسی )2و1مواجه ساخته است ]

  خطاهای آن ولی ،دهد را تا حدی کاهش می GPSضعف سیستم 
در رو،  صورت تجمعی افزایش یافته و از اینهدر طول زمان ب

ممکن نی دقیق نیست. خطاهای این سیستم های زمانی طولا دوره
دقیقه کمانی در  1ثانیه کمانی در ساعت تا  1 رخی در حداست با ن

ای سیستم ناوبری  رو، تنظیم دوره [. از این2ساعت تجمع یابد ]

مورد  GPSاینرسی با استفاده از یک سیستم مرجع خارجی مانند 
های اینرسی دقیق موجود،  [. از سوی دیگر، سیستم2-4نیاز است ]

آنها ین هستند که نگهداری قیمت، بزرگ و سنگ هایی گران سیستم
. بنابراین، استفاده از یک سیستم ناوبری ای است نیازمند شرایط ویژه

ها و  مستقل و یا یک سیستم کمک ناوبری که دارای محدودیت
ها ضروری  عنوان پشتیبان این سیستم همشکلات فوق نباشد، ب

ای از  نمونه های مبتنی بر مشاهدات سماوی سیستم نماید. می
عنوان  به ،گیری از آسمان . بهرهباشندمیهای ناوبری  سیستم
ترین سیستم اینرسی موجود برای ناوبری، به  ترین و دقیق اصلی
 توان را میهر ستاره  ،گردد. در این سیستم ها پیش باز می مدت
ها و حرکات آن  در نظر گرفت که موقعیت 1عنوان یک معیار به

های اولیه  [. روش2اید ]نم دستگاه مختصاتی مرجع را تعریف می
ای بودند که  ویژه مبتنی بر مشاهدات و تجهیزات ،ناوبری سماوی

 samadz@ut.ac.irاستاد، . 1

 )نویسنده مخاطب( m.hamidi@ut.ac.irدانشجوی کارشناسی ارشد، . 2
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روبرو  زیادیهای  ها را با مشکلات و محدودیتاستفاده از آن 
که امکان  ،های تصویربرداری رقومی ساخت. با توسعه سیستم می

های  نمود، استفاده از روشمیاتوماسیون ناوبری سماوی را فراهم 
های  [. سیستم5] دست آوردهری سماوی اهمیت خود را بناوب

از دقت های کلاسیک  اتوماتیک ناوبری سماوی، در مقایسه با روش
امکان تعیین وضعیت سکو و تلفیق و  استبیشتری برخوردار 

. این نماید فراهم می را های چندین سنجنده با یکدیگر داده
ی پوشش جهانی فعال و داراهایی مطلق، غیر ها، سیستم سیستم
ها(  ناوبری در این سیستم 2ها )اهداف تعداد زیادی از ستاره .هستند

 (GPSهای  )در مقایسه با ماهواره در هر زمان در دسترس است و
ها  این سیستم البتهها وجود ندارد. ه نگهداری و مراقبت از آننیازی ب

 های از جمله این که، سیستم ،باشند هایی نیز می دارای محدودیت
 باشند، نیازمند داشتن دید آسمانی باز می ،مبنا  ناوبری سماوی

تواند در استفاده از  ای که پوشش ابر و هرگونه مانع دیگر می گونه به
 های معمول ناوبری سماوی ها وقفه ایجاد نماید. همچنین، سیستم آن
. باشند میقابل استفاده در طول شب و یا ارتفاعات بسیار بالا  فقط
برداری خاص و اعمال  های تصویر کارگیری سنجنده ا بهب ،البته

توان تا  رنگ آسمان، می فیلترهای ویژه برای حذف نور آبی
ها در طول شب غلبه  یستمحدودی بر محدودیت استفاده از این س

 [.5 و 2نمود ]
های اتوماتیک  ای از سیستم عنوان نمونههب ،های ستاره ردیاب

اند. این وضعیت طراحی شدهناوبری سماوی، با هدف تعیین 
ها قادرند تا با تصویربرداری از ستارگان و سپس مقایسه  سیستم

تصویر مشاهده شده با یک کاتالوگ ستاره مرجع، وضعیت سکوی 
[. فراهم نمودن 6-11حامل خود را در فضای اینرسی تعیین نمایند ]

ها را قادر  اطلاعات وضعیتی سکو در دستگاه اینرسی، این سنجنده
سازد تا در صورت در دست داشتن اطلاعات مربوط به توجیه  می

خذ تصویر، آزیموت امحور نوری آنها نسبت به افق محلی در لحظه 
و موقعیت محلی سکو را نیز تعیین نمایند. این فرآیند، مستلزم بهبود 

منظور درگیر نمودن  روند معمول محاسبات ردیاب ستاره به
ده نسبت به افق محلی و همچنین اطلاعات مربوط به توجیه سنجن

زمان، و در نهایت رسیدن به آزیموت و موقعیت محلی در لحظه 
 باشد.  مشاهده می

از جمله تحقیقات صورت گرفته در زمینه تعیین موقعیت با 
توان به مطالعه سامان و سایر  استفاده از مشاهدات ردیاب ستاره، می

سیستمی با نام ردیاب  اآنه .[ اشاره نمود12] 2008همکاران در سال 
را با هدف تعیین موقعیت و آزیموت امتداد شرق با  3نما ستاره قطب

استفاده از ردیاب ستاره توسعه دادند. این سیستم، نیازمند توجیه 

محور نوری ردیاب ستاره نسبت به امتداد زنیت در نقطه مشاهده 
های میدانی، دقت  است. نتایج حاصل از ارزیابی آن در آزمون

ترتیب در طول و عرض جغرافیایی هدرجه را ب 02/0و  0088/0
 2009محاسبه شده، نشان داده است. شریفی و همکاران در سال 

[ استفاده از ردیاب ستاره را برای تعیین موقعیت مطلق نقاط 13]
بندی ارائه شده در این تحقیق،  سطح سیارات پیشنهاد نمودند. فرمول
ه را نسبت به افق محلی ایجاب توجیه محور نوری ردیاب ستار

خذ شده از یک نقطه با انماید. روش پیشنهادی، بر روی تصویر  می
مختصات معلوم در سطح زمین آزمایش شده و نتایج حاصل، 

درجه نسبت  002/0و  0088/0دستیابی به طول و عرض با اختلاف 
[ 14به مقادیر واقعی را نشان داده است. پریش و سایر همکاران ]

اده از ردیاب ستاره را برای تعیین موقعیت اتوماتیک پیشنهاد استف
نامیدند.  4ای داده و سیستم خود را سیستم تعیین موقعیت ستاره

یک دوربین نجومی، یک ساعت و یک  شاملاین سیستم  اجزای
میدانی انجام شده در  های آزمون باشد.می سنج مجموعه از دو میل

پردازش تصویر، دقت  ن سیستم و این تحقیق، با حداقل کالیبراسیو
تعیین موقعیت را در حد دو کیلومتر محاسبه نموده است. در 

برای کاهش خطاها مورد  بیشتریهای  بعدی این تیم، روش پژوهش
 [. 15متر کاهش یافته است ] 50استفاده قرار گرفته و این مقدار به 

صورت گرفته در زمینه تعیین  های پژوهشبا وجودی که 
های ردیاب ستاره، نیازمند توجیه امتداد  با استفاده از داده موقعیت

تحقیق اند،  محور نوری سنجنده در امتداد بردار ثقل محلی بوده
روش پیشنهادی تحقیقات بیان شده را از طریق درگیر حاضر، 

ای اصلاح خواهد نمود که نیاز  گونه سنجی به نمودن مشاهدات میل
یاب ستاره در امتداد بردار ثقل محل به توجیه امتداد محور نوری رد
[ 12-14]مشابه پیشین  هایپژوهشمرتفع گردد. بنابراین، برخلاف 

گیری امتداد محور نوری سنجنده در امتداد بردار  نیازی به جهت
گیری از روش  این ویژگی، بهره ثقل محلی وجود نخواهد داشت.

ها،  تیپیشنهادی را برای اهداف ناوبری سکوهای متحرکی چون کش
ها، که در آن امکان انحراف امتداد محور  هواپیماها و موشک

دورانی ردیاب ستاره از امتداد ثقل در هر لحظه وجود دارد، تسهیل 
روش پیشنهادی، همچنین خطای ناشی از انکسار اتمسفر نماید.  می

گیری از روابط  در مشاهدات سماوی را در نظر گرفته و با بهره
منظور بررسی و ارزیابی   به خواهد نمود. مناسب آن را تصحیح

ساز و پردازش مشاهدات سماوی  روش پیشنهادی، یک سامانه شبیه
سازی گردید. این سامانه، علاوه بر قابلیت پردازش  طراحی و پیاده

سازی عملکرد ردیاب ستاره و  مشاهدات، قادر است تا از طریق شبیه
آسمان واقعی را در  تمامی مشاهدات مورد نیاز، تصاویر مشابه با
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های مختلف قرارگیری سکو در فضای اینرسی و در  گیری جهت
های مختلف بر روی کره زمین در زمان مورد نظر  موقعیت
سازی شرایط واقعی، یک  بنابراین، از طریق شبیه .سازی نماید شبیه

میدانی  های آزموندید اولیه مناسب از نتایج قابل حصول پیش از 
کاوی مأموریت را  ریزی و پیش طریق، امکان برنامهارائه و از این 

گیری از سامانه توسعه یافته، آنالیزهای  با بهرهفراهم خواهد نمود. 
سازی شده و نیز  های پیاده مختلفی بر روی صحت الگوریتم

وابستگی دقت تعیین موقعیت به پارامترهای مختلفی چون دقت 
 نجام خواهد بود.قابل اسنجی  سنج و سیستم زمان مشاهدات میل

با استفاده از سامانه  نتایج حاصل از ارزیابی روش پیشنهادی
را برای اهداف ناوبری  قابلیت استفاده از آنسازی شده،  پیاده
در زمان عدم دسترسی به آن  GPSعنوان جایگزین کارایی برای  هب

های ناوبری اینرسی تأیید  ای سیستم و همچنین تقویت دوره
امه، پس از بیان روش پیشنهادی، نتایج حاصل از در اد. نماید می

 .شدهای صورت گرفته، ارائه خواهد  سازی ارزیابی آن طی شبیه
 

روش پيشنهادي براي تعيين همزمان و اتوماتيک 

 وضعيت، آزیموت و موقعيت محلي
روش پیشنهادی در این تحقیق، اطلاعات وضعیتی تولید شده توسط 

لاعات موقعیتی آن مورد استفاده قرار ردیاب ستاره را برای تولید اط
دیاگرام روند پردازشی روش پیشنهادی را نمایش  (1شکل دهد.  می

، این روش در قالب دو شود میگونه که ملاحظه داده است. همان
گیرد. در مرحله آفلاین،  مرحله اصلی آفلاین و آنلاین صورت می

ای شامل کاتالوگ ستاره  پردازش کاتالوگ، پایگاه داده پیش پس از
شود که بر روی سکو ذخیره  مأموریت و جدول جستجو تولید می

شده و طی مرحله آنلاین برای شناسایی ستارگان و نیز محاسبه 
وضعیت سکو مورد استفاده قرار خواهد گرفت. مرحله آنلاین با 

تصاویر بعدی  دریافته و با اولین تصویر آغاز به کار نمود دریافت
 یابد ادامه می

شده  دریافتدر این مرحله، پس از پردازش تصویر رقومی  
های مشاهده شده در آن  شناسایی ستاره  توسط ردیاب ستاره،

گیرد. سپس، یک الگوریتم تعیین وضعیت با استفاده از  صورت می
، وضعیت (QUEST) کوئیست مشاهدات برداری مانند الگوریتم

[. با داشتن وضعیت سکو در 16-18نماید ] و را برآورد میسک
سنج و همچنین زمان، موقعیت  های میل گیری فضای اینرسی، اندازه

همچنین، آید.  دست میه( سکو بΦ،Λمحلی )طول و عرض نجومی )
 در طی این فرآیند، آزیموت سکو نیز محاسبه خواهد شد.

 
 

 توسعه روابط ریاضي
مربوط به تعیین وضعیت، موقعیت محلی و  منظور توسعه روابط به

ردیاب  دستگاهآزیموت، از شش دستگاه مختصات تعریف شده در 
(، دستگاه بدنه B(، دستگاه بدنه سکو )Sده )دستگاه سنجن ستاره
مرکز  (، دستگاه زمینLN(، دستگاه ناوبری محلی )LBتراز )
ده ( استفاECIمرکز اینرسی ) ( و دستگاه زمینECEFثابت ) زمین

استفاده و همچنین ارتباط های مختصات مورد  خواهد شد. دستگاه
 داده شده است. نشان( 3) و( 2) های شکلدر  ،هامیان آن

توان دریافت که موقعیت محلی و  می (3شکل با توجه به 
 ز زمینمرک آزیموت سکو با یافتن ماتریس انتقال از دستگاه زمین

LBثابت به دستگاه بدنه تراز ) 
ECEFAآید. با استفاده از  دست می ه( ب
مطابق شکل توان روابطی را  ها می خاصیت ضرب متوالی ماتریس

( ، بیان استانداردی برای انتقال از 1در رابطه ) به دست آورد. (1)

Yصورت  ، بهYبه دستگاه  Xدستگاه 

XA  .به کار برده شده است 

(1) LB LB LN LB B ECI

ECEF LN ECEF B ECI ECEFA A A A A A   

های مطرح در  پس از تعیین وضعیت سکو با استفاده از الگوریتم
( 1)، با داشتن زمان، عبارت سمت راست معادله  های ستاره ردیاب

معین خواهد شد، چرا که با معلوم بودن زمان دقیق، طی روابطی 
مرکز  ثابت به دستگاه زمین مرکز زمین ماتریس انتقال از دستگاه زمین

ECIاینرسی )
ECEFA قابل تعیین خواهد بود. معادله )Error! 

Reference source not found. م تعیین وضعیت ردیاب الگوریت
های  های وضعیتی ردیاب ستاره و از این طریق المان ستاره، المان

Bوضعیتی سکو را نسبت به دستگاه اینرسی )
ECIAدهد  ( نشان می

[. با توجه به تأثیر خطای انکسار در مشاهدات سماوی، 20و 18، 16]

Bماتریس 
ECIA دات ردیاب ستاره، تحت تأثیر حاصل از مشاه

خطای انکسار قرار گرفته و باید در روند محاسبات این خطا در نظر 
 گرفته شود. 

با توجه به وابستگی این خطا به زاویه ارتفاعی محور نوری 
ردیاب ستاره و سهولت اعمال این خطا در ماتریس انتقال از دستگاه 

LBبدنه سکو به بدنه تراز )
BAهای  گیری (، که با استفاده از اندازه

منظور تصحیح این ماتریس  آید، روندی به دست میسنج به میل
در ادامه، روند  نسبت به خطای انکسار شرح داده خواهد شد.

ثابت به دستگاه  مرکز زمین محاسبه ماتریس انتقال از دستگاه زمین

ECIمرکز اینرسی ) زمین
ECEFAیس انتقال از دستگاه بدنه سکو ( ماتر

LBبه بدنه تراز )
BA ،و تصحیح این ماتریس نسبت به خطای انکسار )

ثابت به دستگاه بدنه تراز  مرکز زمین ماتریس انتقال از دستگاه زمین
(LB

ECEFA و در نهایت محاسبه آزیموت و موقعیت محلی با استفاده ،)
LB از ماتریس

ECEFA .شرح داده خواهد شد 
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ثابت  مرکز زمين محاسبه ماتریس انتقال از دستگاه زمين

 به دستگاه اینرسي
مرکز اینرسی،  ثابت به دستگاه زمین مرکز زمین انتقال از دستگاه زمین

ه تعیین پارامترهای ناوبری با استفاده ئلترین انتقال در طی مس پیچیده
تحت تأثیر  این مسئله چرا که، از مشاهدات سماوی خواهد بود
گیرد. برای محاسبه این انتقال،  عوامل فیزیکی متعددی قرار می

 5دورانی زمین حول محور آن و نیز حرکات تقدیمیعموماً حرکت 
 .[21] دشو در نظر گرفته می 6و رقص محوری

(2)       tWTRtPNAECI
ECEF  3  

ماتریس دوران حاصل از حرکات تقدیمی و NPرابطه فوق در
چ زاویه بین نقطه اعتدال بهاری و گرینوی رقص محوری زمین، 

 7ماتریس رقص محوری آزاد Wناشی از حرکت دورانی زمین و 
باشد. در ادامه، به اختصار به توضیح هر یک  محور دوران زمین می

 از این حرکات پرداخته خواهد شد.

 

 حرکت دوراني زمين
با حرکت دورانی زمین، زاویه بین نقطه اعتدال بهاری و گرینویچ 

(تغییر می ) همچنین زاویه دوران زمین اشاره  ،نماید. این زاویه
 .[21] گردد و برابر است با می

(3)  TT 11354480027378119.1647790572732.02)(    
زمان بر حسب تعداد روزهای جولین گذشته از  T(3در رابطه )
بنابراین برابر است  ،باشد می J2000مرجع  8مبدأ زمانی

)1(0.2451545با  UTJDT. 

 

 حرکات تقدیمي و رقص محوري زمين
خوبی اثبات  هیکی از اصول بنیادی در مورد مکانیک سماوی که ب

 9گردیده، این است که وضعیت زمین نسبت به صفحه دایره البروج
کند. یکی از حرکات غالبی که این تغییر را  در طول زمان تغییر می
تقدیمی محور دورانی زمین دهد، حرکت  تحت تأثیر قرار می

باشد. این حرکت، نتیجه نیروهای جاذبه ثقلی ماه و خورشید بر  می
روی زمین است. ناشی از این نیروها، محور دورانی زمین دو 

 سال و زاویه رأس مخروط  26000حرکت تقدیمی )با دوره تناوب 

o47 سال و زاویه رأس  6/18( و رقص محوری )با دوره تناوب
 10از روش والدو ،گردد. در این مقاله ( را متأثر می42o, 18″مخروط 

برای تصحیح حرکات تقدیمی و رقص محوری استفاده شده که 
 [.21عبارتست از ]

(4)         3131)( RRRRtPN   
 

زوایای تعیین کننده موقعیت قطب دایره  δ و γ (4رابطه )در 
میل  αو  زاویه تقدیمی دایره البروج βالبروج در سیستم اینرسی، 

باشند. تمامی این زوایا توابعی از زمان مشاهده بوده  دایره البروج می
 .[21] شود میمحاسبه  (5) و با روابط معادله

(5) 

 
 
 
  36000003.04932.05525.10

36000005.00511.0814.464479.84381

36000002.05584.14739.50380431.0

3600002.00002.08388.464428.84381

32

32

32

32

ttt

ttt

ttt

ttt

















 

در رابطه بیان شده، تعداد قرون جولین  tمبدأ زمانی مشاهداتی
 [:21ت و برابر است با ]اس J2000گذشته از مبدأ زمانی مرجع 

(6)   36525/0.2451545 JDt  
 باشد. تاریخ جولین مبدأ زمانی مشاهداتی می JDدر رابطه فوق 

ماتریس حرکات تقدیمی و رقص محوری را به  ،IERS 2000مدل 
 نماید: شکل زیر محاسبه می

(7)  
 
























22

2

2

1

1

1

YXaYX

YaYaXY

XaXYaX

tPN  

انگر مختصات قطب متوسط در سیستم بی Yو  X، رابطه فوقدر 

مرجع سماوی، و  228121 YXa  باشد. برای کسب  می
ش یمنظور افزا به [ مراجعه نمود.22توان به مرجع ] جزئیات بیشتر می
ان شده، اثر حرکت رقص یعلاوه بر اثرات ب ددقت محاسبات بای

ه معرف ز در نظر گرفت. معادلین را نیمحوری آزاد محور دوران زم
 :[21] این حرکت عبارتست از

(8)        pp yRxRsRtW 123 '  
قطب نسبت به  یا ت لحظهیموقع pyو  px (8) در رابطه

 .باشد یم 1905تا  1900 یها ن سالیب یا متوسط محل قطب لحظه
's یقطب سماو یاستوا یبر رو ینیت مبدأ زمیعبارتست از موقع 

-هب .Error! Reference source not foundو با رابطه  یا لحظه
 :[21] دیآ یدست م

(9) ts 47'   
 

محاسبه ماتریس انتقال از دستگاه بدنه سکو به دستگاه 

 بدنه تراز

LBماتریس انتقال از دستگاه بدنه سکو به بدنه تراز )
BA)  با استفاده از

 آید: دست میهسنج ب های میل گیری اندازه

(10) )(2)(1 yx
LB
B tRtRA   

گیری شده  ترتیب زوایای میل اندازه به ytو  xt (10) در رابطه
این ماتریس،  دستگاه بدنه سکو هستند. Yو  Xهای  حول محور

تقال مشاهدات از دستگاه بدنه سکو به دستگاه بدنه تراز را رابطه ان
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نماید. با استفاده از مشاهدات ردیاب ستاره که تحت تأثیر  فراهم می 
خطای انکسار قرار گرفته است، وضعیتی برای دستگاه بدنه 

(B
ECIAمحاسبه گردیده است که تحت تأثیر این خطا بوده است ). 

LBتوان ماتریس  ای حذف اثر این خطا می، بربنابراین
BA  را تصحیح
 نمود. روابط مورد نیاز در ادامه شرح گردیده است.

 

تصحيح ماتریس انتقال از دستگاه بدنه به دستگاه بدنه 

 تراز نسبت به خطاي انکسار
وجود خطای انکسار موجب خواهد شد که ستارگان در ارتفاع 

امتداد  دبنابراین، بای .ارتفاع حقیقی به نظر برسند بالاتری نسبت به
مشاهده شده را نسبت به این خطا تصحیح نمود. رابطه مورد استفاده 

 [:23ن پژوهش عبارتست از  ]یح انکسار در ایتصح یبرا

(11) 






























4.4

31.7
cot

273

283

0.101 h
h

T

P
R  

بر حسب روی  ارتفاع ظاهری امتداد نشانه h (11)در رابطه 
دما بر حسب  Tلوپاسکال، یفشار اتمسفر بر حسب ک Pدرجه، 

زاویه انکسار بر حسب دقیقه کمانی  Rگراد و  درجه سانتی
توان امتداد مشاهده  می Rباشد. پس از محاسبه زاویه انکسار  می

Bه به ستاره را تصحیح نمود. در رابطه  ماتریس شد
ECIA با استفاده ،

  توسط ردیاب ستارهخذ شده ااز مشاهدات ستارگان بر روی تصویر 
لذا این ماتریس تحت تأثیر خطای انکسار قرار  شود، محاسبه می

طور که نسبت به این خطا تصحیح گردد. همان دگرفته و بنابراین بای
ملاحظه  .Error! Reference source not foundر رابطه د
امتداد مشاهده  hگردد، خطای انکسار وابسته به زاویه ارتفاعی  می

سنج برای محاسبه خطای  های میل گیری شده است. بنابراین، اندازه

Bانکسار مورد نیاز است. همین امر، تصحیح ماتریس 
ECIA  نسبت به

سازد. چرا که باید در هر لحظه وضعیت  خطای انکسار را ممکن می
آن نسبت به افق محلی در نظر گرفته شود، حال آنکه این ماتریس 

گردد. بدین منظور، اثر این خطا در  در فضای اینرسی تعریف می
نظر محاسبه ماتریس انتقال از دستگاه بدنه به دستگاه بدنه تراز در 

زاویه  .گرددمیبا روابط مناسب تصحیح سپس  شودگرفته می
 باشد: می Zارتفاعی، متمم زاویه زنیتی 

(12) 
zh  90  

با داشتن زاویه زنیتی محور نوری ردیاب  به روابط فوق با توجه
توان نسبت به تصحیح خطای انکسار اقدام نمود. از سوی  می  ستاره

برابر با مجموع زاویه   تی محور نوری ردیاب ستارهدیگر زاویه زنی
 Zدستگاه سنجنده )امتداد محور نوری( نسبت به محور  Zمحور 

 Zدستگاه بدنه سکو نسبت به محور  Zدستگاه بدنه و زاویه محور 

. بنابراین، زاویه زنیتی خواهد بود دستگاه بدنه تراز )امتداد زنیت(
 هد بود با:برابر خوا  محور نوری ردیاب ستاره

(13) B
S

LB
B zzz   

B (13در رابطه )
Sz  زاویه محورZ  دستگاه سنجنده )امتداد

LBدستگاه بدنه و  Zمحور نوری( نسبت به محور 
Bz  زاویه محورZ 

دستگاه بدنه تراز )امتداد زنیت(  Zدستگاه بدنه سکو نسبت به محور 
دستگاه سنجنده )امتداد محور نوری( نسبت  Zزاویه محور  د.باش می

دستگاه بدنه با در دسترس بودن ماتریس انتقال از  Zبه محور 
این  .دستگاه سنجنده به دستگاه بدنه سکو قابل محاسبه خواهد بود

با استفاده  باشد ومی دو دستگاه Zزاویه برابر با زاویه بین محورهای 
 شود:به صورت زیر نوشته میها  رداراز قانون ضرب داخلی ب

(14)  BSB
S ZZaz  cos  

 در رابطه فوق 100BZ  مختصات محورZ  دستگاه بدنه

در این دستگاه، و  TB
S

S AZ 100  مختصات محورZ  دستگاه
باشد. قابل ذکر است که ماتریس انتقال  سنجنده در دستگاه بدنه می

Bسنجنده به دستگاه بدنه ) از دستگاه
SA با استفاده از سه زاویه )

بر روی سکو قابل   ، که در مرحله نصب ردیاب ستاره11دورانی اولر
 آید.  دست میهگیری است، ب اندازه

دستگاه بدنه  Zدستگاه بدنه سکو نسبت به محور  Zزاویه محور 
LBتراز )

Bzآید.  سنج بدست می های میل گیری فاده از اندازه(، با است
برای این منظور، پس از محاسبه ماتریس انتقال از دستگاه بدنه سکو 

 Error! Referenceبا استفاده از رابطه  ،به دستگاه بدنه تراز

source not found.، کارگیری محور و زاویه دوران  هاز طریق ب
عنوان  بهدستگاه بدنه تراز  Zامتداد محور  اولر و با در نظر گرفتن

زاویه دوران را محاسبه نمود. این زاویه برابر توان  میمحور دوران، 
  :خواهد بود دو دستگاه Zبا زاویه میان امتداد محورهای 

(15)  












 


2

1
cos

LB
BLB

B

Atr
az  

با استفاده از   و با داشتن زاویه زنیتی محور نوری ردیاب ستاره
زاویه توان  می .Error! Reference source not foundرابطه 
LBرا محاسبه نمود. با افزودن این مقدار به زاویه  Rانکسار 

Bz 
رابطه زیر حاصل خواهد . بنابراین، گردد میخطای انکسار تصحیح 

 :شد

(16) Rzcorz LB
B

LB
B   

ماتریس انتقال از دستگاه بدنه به دستگاه بدنه تراز با  در نهایت،
corzLBگرفتن زاویه  در نظر

B عنوان زاویه دوران و محور  هبZ 
 آید: دست میهعنوان محور دوران ب هسیستم بدنه تراز ب

(17)     ezeezIzcorA TLB
B sincos1cos 3  
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(18)    TT
zyx eeee 100  

(19) 
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xy
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 محاسبه موقعيت محلي و آزیموت
ه )موقعیت ئلشامل پارامترهای مجهول مس (1)عبارت میانی معادله 

استفاده همزمان از عبارت میانی  بنابراینمحلی و آزیموت( است. 
و مقدار معلوم عبارت سمت راست این معادله، منجر به  (1)معادله 

ستفاده از روابط انتقال . با اشدهای موقعیتی سکو خواهد  تولید المان
توان روابط تعیین  های مختصاتی مورد استفاده، می میان سیستم

 موقعیت را بدین شکل خلاصه نمود:

(20)      3'2)(3 RRRAAA LN
ECEF

LB
LN

LB
ECEF   

(21) 
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و  Xs (21( و )20)در روابط 
X

c ن توابع یااختصاراتی برای ب

برابر خواهد  د. در نهایت طول و زاویه باش سینوس و کسینوس می
 بود با:

(22)   
 )3,1(),3,2(arctan

)1,3(,2,3arctan

AA

AA






 

آزیموت دماغه سکو از امتداد شمال بدین ترتیب محاسبه 
 گردد: می

(23) 
  2Az  

 خواهد بود با: برابر 'زاویه متمم عرض 

(24)  )3,3(arccos' A  
 گردد: ( محاسبه می25معادله ) نیز طبق عرض

(25) 
'90   

بدین ترتیب، طول، عرض و آزیموت نجومی با استفاده از 
بندی صورت  البته با فرمول .شود میمشاهدات ردیاب ستاره محاسبه 

اره در امتداد زنیت )امتداد گیری ردیاب ست گرفته، لزومی به جهت
 باشد. بردار ثقل محل( نمی

 

 تعبير فيزیکي روش پيشنهادي
ردیاب ستاره، وضعیت دستگاه بدنه را نسبت به دستگاه اینرسی 

بدین ترتیب، وضعیت دستگاه بدنه سکو در دستگاه  .نماید فراهم می
ECI سنج نحوه  مشخص خواهد بود. از طرفی، مشاهدات میل

نسبت به سطح  ،تگاه بدنه را در زمان انجام مشاهداتقرارگیری دس

پس از اعمال  با توجه به این مسئلهنماید.  افق محلی مشخص می
گیری شده به دستگاه بدنه سکو و رسیدن به  زوایای میل اندازه

های در نظر گرفته شده برای این  دستگاه بدنه تراز و با فرض جهت
گرفت که دستگاه بدنه تراز در گونه نتیجه  توان این ها، می دستگاه

آن  XYموقعیتی بر روی کره زمین واقع شده است که اولاً صفحه 
دستگاه  Zمحور   و ثانیاً بوده  مماس بر صفحه افق در نقطه مورد نظر

در امتداد زنیت محل قرار گرفته باشد. بنابراین، تنها یک نقطه بر 
نظر واجد روی کره زمین وجود خواهد داشت که در زمان مورد 

 شرایط بیان شده باشد.

 

 سازي سامانه و ارزیابي نتایج طراحي و پياده
ساز و  منظور بررسی و ارزیابی روش پیشنهادی، یک سامانه شبیه هب

سازی گردید. واسط  پردازش مشاهدات سماوی طراحی و پیاده
نمایش داده شده است. سامانه ( 4)شکل گرافیکی این سامانه در 

ه بر قابلیت پردازش مشاهدات، قادر است تا از طریق ارائه شده علاو
سازی عملکرد ردیاب ستاره و تمامی مشاهدات مورد نیاز،  شبیه

های مختلف  گیری تصاویر مشابه با آسمان واقعی را در جهت
های مختلف بر  قرارگیری سکو در فضای اینرسی و در موقعیت

بنابراین از  .سازی نماید روی کره زمین در زمان مورد نظر شبیه
سازی شرایط واقعی، یک دید اولیه مناسب از نتایج قابل  طریق شبیه

و از این طریق  کندمی میدانی ارائه های آزمونحصول پیش از 
 کاوی مأموریت را فراهم خواهد نمود.  ریزی و پیش امکان برنامه
سازی و پردازش مشاهدات را  شبیه نمودار بلوکی روند( 5شکل 

گونه که ملاحظه دهد. همان در سامانه طراحی شده نمایش می
سازی با در نظر گرفتن  گردد، سامانه مذکور دارای قابلیت شبیه می

عنوان  مقدار معلوم وضعیت و یا مقدار معلوم موقعیت سکو به
سازی بر مبنای وضعیت، آزیموت و  باشد. حالت شبیه ورودی می

موقعیت محلی سکو را در وضعیت اینرسی در نظر گرفته شده برای 
نماید. این حالت، برای انجام  آن در لحظه أخذ تصویر محاسبه می

آزمون دقت مشاهدات و نیز آزمون دقت الگوریتم تعیین وضعیت 
سازی بر مبنای  مورد استفاده قرار خواهد گرفت. حالت شبیه

موقعیت و زمان مورد نظر موقعیت، وضعیت اینرسی سکو را در 
تواند  کارگیری آن، می عنوان خروجی محاسبه نموده و با به به

خذ خواهد اتصویری را که در این لحظه توسط ردیاب ستاره 
سازی نماید. این قابلیت، امکان بررسی شرایط آسمانی  گردید، شبیه

لحاظ در دیدرس قرار داشتن تعداد و ترکیبات مختلف   را به
آورد. با در نظر گرفتن  های مورد نیاز فراهم می ر زمانستارگان د

توان دقت نهایی  عنوان ورودی سامانه، می وضعیت محاسبه شده به
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قابل حصول برای پارامترهای محاسباتی را با در نظر گرفتن دقت  
های مورد انتظار برای تمامی  تعیین وضعیت و همچنین دقت

وابط ریاضی مربوط به ر  مشاهدات )زمان و میل( برآورد نمود.
تعیین آزیموت و موقعیت محلی با در دست داشتن وضعیت سکو 

گونه که بیان در دستگاه اینرسی در بخش پیشین ارائه گردید. همان
شد، آزیموت و موقعیت محلی سکو با یافتن ماتریس انتقال از 

( LB( به دستگاه بدنه تراز )ECEFثابت ) مرکز زمین دستگاه زمین
 ((.20)آید )رابطه  یدست م به

 

 
                      .    ط           م4  ل 

 

 
   ،                   .                               5  ل 

                   

 

عیت اینرسی سکو در موقعیت و زمان مورد منظور تعیین وض به
ای تغییر داد که ماتریس انتقال از دستگاه  گونه روابط را به باید ،نظر
ثابت به دستگاه بدنه سکو محاسبه گردد. با توجه به  مرکز زمین زمین

ثابت به  مرکز زمین در دست بودن ماتریس انتقال از دستگاه زمین

LNدستگاه ناوبری محلی )
ECEFA)  و نیز ماتریس انتقال از دستگاه

LBناوبری محلی به دستگاه بدنه تراز )
LNAتوان  ( در این حالت، می

 Error! Referenceماتریس مورد نظر را با استفاده از رابطه 

source not found. :محاسبه نمود 

(26) B B LB LN ECEF

ECI LB LN ECEF ECIA A A A A  
های  سازی، با در نظر گرفتن وضعیت فرآیند شبیهدر طی 

مختلف سنجنده در فضای اینرسی، ستارگان مشاهده شده در میدان 
سازی شده مورد استفاده قرار  دید سنجنده برای تولید تصویر شبیه

سازی تصویر  دیاگرام مراحل شبیه (7شکل . ((6شکل ) شود داده می
، پس از اعمال شود میکه ملاحظه   گونه. هماندهد می نشانرا 
هایی بر روی کاتالوگ ستاره مورد استفاده و با در نظر  پردازش پیش

سازی شده  گرفتن وضعیت سکو در فضای اینرسی، تصویر شبیه
سازی شده،  مانه پیادهگیری از سا با بهره [.6شود ] حاصل می

های توسعه یافته و نیز  آنالیزهای مختلفی بر روی صحت الگوریتم
وابستگی دقت تعیین موقعیت به پارامترهای مختلفی چون دقت 

سنجی صورت پذیرفت. نتایج  سنج و سیستم زمان مشاهدات میل
صورت گرافیکی و عددی نمایش  هب ،های مختلف حاصل از آزمون

اتالوگ ستاره مورد استفاده در این تحقیق برای است. کداده شده 
 212-تصاویر و همچنین شناسایی ستاره، کاتالوگ تایکو سازی شبیه
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 4569) 6تر از  باشد، که ستارگان با مقادیر قدر بزرگ [ می24]
اند. مشخصات در نظر گرفته شده برای  ستاره( از آن انتخاب شده

( ملاحظه 1دول )سازی، در ج سنجنده مورد استفاده در شبیه
 شود. می

  
 [6           ] .          6  ل 

 

 
 [6           ] .       م     ل     7  ل 

 

های صورت گرفته بر مبنای وضعیت  سازی ای از شبیه نمونه
است.  نشان داده شده (8شکل قرارگیری سکو در فضای اینرسی در 

این شکل، نمایشی از وضعیت قرارگیری دستگاه بدنه سکو و 

ردیاب ستاره نصب شده بر روی آن را نسبت به کره زمین و در 
 14 ، پیچ13 در این مثال، زوایای غلت دهد. فضای اینرسی ارائه می

درجه و  873/62و  -094/4،  -897/54ترتیب برابر  به 15 و  سمت
زوایای نصب ردیاب ستاره بر روی سکو برابر صفر در نظر گرفته 

های بدنه سکو و سنجنده منطبق بر  شده است، به بیان دیگر، دستگاه
اند. همچنین، زوایای میل بدنه برابر صفر در نظر  یکدیگر فرض شده
های بدنه سکو و بدنه تراز منطبق با  رو، دستگاه گرفته شده و از این

 اند. یگر فرض شدهیکد
 

          .   خ               1     

 مقدار ویژگی

 پیکسل 353×353 ابعاد آشکارساز

 میکرون 10 اندازه پیکسلی

 متر میلی 2/20 فاصله کانونی

 درجه 10 میدان دید

 6 حدآستانه قدر ستاره
 

سازی شده، طول،  نتایج حاصل از پردازش مشاهدات شبیه
درجه  30و  35،  50ترتیب برابر با  ومی بهعرض و آزیموت نج

الف و ب( نشان  -8)شکل دست آمده، اند. نتایج به محاسبه شده
دهنده وضعیت قرارگیری سکو و ردیاب ستاره واقع بر آن را در 

صورت  باشد. به می ECIو  ECEFمرکز  های زمین دستگاه
 ( نمایش داده شده است. 9( و )8های ) در شکل یگرافیک
 GASTدو دستگاه  Xها، زاویه بین محورهای  ین شکلدر ا

ای که  ترتیب برابر سه و پنج ساعت در نظر گرفته شده است. نکته به
دهد، این  صورت بارزی نمایش می با مقایسه این دو شکل خود را به

( موقعیت GASTاست که با تغییر زمان مشاهدات )و در نتیجه زاویه 
کند. در واقع تغییر  تغییر نمی ECIنقطه مشاهده نسبت به دستگاه 

 ECIو تغییر زاویه بین دو دستگاه  GASTزمان موجب تغییر زاویه 
شود. در نتیجه با تغییر زمان در یک وضعیت ثابت  می ECEFو 

اینرسی، تنها طول نجومی تغییر خواهد کرد، ولی موقعیت در فضای 
ج( با در نظر گرفتن وضعیت -8شکل . ماند میاینرسی ثابت 

قرارگیری ردیاب ستاره در فضای اینرسی، میدان دید سنجنده و 
ستارگان واقع در آن را بر روی کره سماوی نمایش داده است. 

( آزیموت و موقعیت محلی محاسبه شده طی مثال مذکور 9شکل 
روی نقشه دو بعدی زمین نمایش داده است. نحوه قرارگیری  را بر

محورهای دستگاه بدنه سکو نسبت به کره زمین از اهمیت بالایی 
توان از آن جهت ارزیابی صحت الگوریتم  برخوردار است و می

 . استفاده کردسازی شده  پیاده
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 )ج( )ب( )الف(

                ECEF   ECI          ،GAST     ) (                                                       . )  ف(   8  ل 

 )ج(                                                    ج     

 

 
.                                                 9  ل 

                       � 8  ل  ث   

 

 
 .                                               �10  ل 

 

گونه که در مثال بیان شده، زوایای میل برابر صفر فرض همان
باشد. از  از میدستگاه بدنه سکو منطبق بر دستگاه بدنه ترگردیده و 

مماس بر صفحه افق در نقطه  دستگاه بدنه باید XYرو، صفحه  این
در  .سمت زنیت محل قرار گرفته باشد هآن ب Zمشاهده بوده و محور 

وضعیت قرارگیری بدنه سکو را در موقعیت ( 10شکل مثال مذکور 
گونه که  مین نمایش داده است. همانمحاسبه شده نسبت به کره ز

نحوه قرارگیری ، تمامی ملزومات بیان شده برای شود میملاحظه 
ای  نمونهدستگاه بدنه نسبت به کره زمین، در این شکل برقرار است. 

 (11)11شکل در  ،های صورت گرفته بر مبنای موقعیت سازی از شبیه
طول، عرض و آزیموت نجومی  ،است. در این مثال داده شدهنشان 
مشابه  درجه در نظر گرفته شده است. 30و  35 ، 50ترتیب برابر با  به

مثال پیشین، در این مثال نیز زوایای نصب ردیاب ستاره بر روی 
سکو و نیز زوایای میل برابر صفر در نظر گرفته شده است. نتایج 

پیچ و سازی شده، زوایای غلت،  بیهحاصل از پردازش مشاهدات ش
نشان درجه  873/62و  -094/4، -897/54مت را به ترتیب برابر با س
وضعیت قرارگیری سکو و  (الف، ب، ج و د-11شکل . دهدمی

و  ECEFمرکز  های زمین ردیاب ستاره واقع بر آن را در دستگاه
ECI  زاویه بین محورهای ها شکل. در این دهد مینمایش ،X  دو

ساعت در نظر  22و  16، 10، 4ترتیب برابر  به GASTدستگاه 
. نکته قابل توجه در این مثال آن است که بر خلاف مثال شدگرفته 

سازی با ورودی وضعیت صورت گرفته بود،  پیشین که در آن شبیه
نسبت به دستگاه  دلیل ثابت ماندن موقعیت محلی سکو در اینجا به

ECEF ، ،موقعیت و وضعیت قرارگیری آن نسبت به با تغییر زمان
نماید. یک کاربرد مفید این قابلیت سامانه،  دستگاه اینرسی تغییر می

منظور کسب اطلاعات اولیه از تعداد و  گیری از آن به امکان بهره
گیری  ترکیب ستارگانی است که در زمان مورد نظر و با جهت

های سنجنده و بدنه در تصویر ثبت خواهند  برای دستگاه فرض شده
توان پیش از  می ،گیری از این قابلیت سامانه شد. بنابراین، با بهره

کاوی و بررسی دقت را  مأموریت واقعی، آنالیزهای مربوط به پیش
 انجام داد.
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 GAST = 22 h )ی( GAST = 16 h)ج(  GAST = 10 h)ب(  GAST = 4 h)الف( 

                              ط       ECEF   ECI     .                                                       11  ل 

                              ع                  ظ               

قت تعیین آزیموت منظور بررسی میزان و نحوه وابستگی د  به
. شدهایی طراحی  و موقعیت محلی به دقت مشاهدات، آزمون

آزمون نخست، با هدف باشد که در  به این صورت مینتایج 
تعیین چگونگی تأثیرپذیری دقت تعیین موقعیت محلی از دقت 

 -03/0. در این آزمون، مقادیر شدسنجی طراحی  مشاهدات میل
ایای میل در امتداد + درجه برای دقت تعیین زو03/0تا 

دستگاه بدنه سکو در نظر گرفته شده و دقت  Yو  Xمحورهای 
. قابل ذکر است که دقت شدتعیین موقعیت در هر مورد محاسبه 

 xviمحاسبه شده برای تعیین موقعیت، بر حسب فاصله ژئودزیک
میان دو نقطه حقیقی و محاسباتی بر روی بیضوی مرجع 

WGS84 حاصل از آزمون نخست، در دست آمده است. نتایج  هب
 آورده شده است.  (12شکل 

 

 
 )الف(

 
 )ب(

    ، )  ف(  .                 �                 ل12  ل 

              ) ( ،              

 

الف(، وابستگی دقت تعیین موقعیت به دقت  -12شکل 
های میزان نمایش داده  سنجی را در قالب منحنی مشاهدات میل

ها دقت تعیین موقعیت بر حسب کیلومتر بیان است. در این منحنی
سه  صورت گراف ب( این نتایج را به -12شکل شده است. 

شود، دقت  گونه که ملاحظه میبعدی نمایش داده است. همان
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سنجی  تعیین موقعیت وابستگی بالایی به دقت مشاهدات میل 
سنج با دقت  ای که در صورت در اختیار داشتن میل گونه دارد، به
که سایر مشاهدات بدون خطا فرض  درجه )در صورتی 005/0

متر محاسبه خواهد  500گردند( موقعیت سکو با دقتی در حدود 
دلیل وابستگی بالای موقعیت محاسبه شده به  شد. بنابراین، به
سنجی، برای رسیدن به دقت بالا در تعیین موقعیت  مشاهدات میل
 سنج دقیق استفاده نمود. باید از میل

آزمون دوم، با هدف تعیین چگونگی وابستگی دقت تعیین 
سنجی صورت  آزیموت و موقعیت محلی به دقت مشاهدات زمان

  ارائه گردیده است. (13شکل پذیرفت. نتایج حاصل در 
 

 
 )الف(

 
 )ب(

    ،  .                 �                   13  ل 

)  ف(         �       ژئ    ک، ) (     ط  ،   ض   

             

 

الف(، دقت تعیین فاصله ژئودزیک را بر حسب -13شکل 
سنجی نمایش داده است. مقدار وابستگی زمانی  دقت زمان

متر بر  464محاسبه شده برای موقعیت در این شکل، تقریباً برابر 

ب( دقت تعیین موقعیت و آزیموت را -13شکل باشد.  ثانیه می
های محاسبه شده برای طول، عرض و آزیموت  صورت دقت به

سنجی نمایش داده است. با دقت به  نجومی بر حسب دقت زمان
طور مستقیم،  سنجی به گردد که دقت زمان این شکل مشاهده می

      دقت تعیین طول نجومی را تحت تأثیر قرار خواهد داد 
(deg/s 3-10  ×17/4-و این نتیجه )  ای دور از انتظار نبود. در

 سازی شده بر مبنای وضعیت نیز وابستگی طول تحلیل مثال شبیه

 .نجومی به زمان تأکید شده است
 

 بندي گيري و جمع نتيجه
منظور  در این تحقیق، روشی نوین مبتنی بر مشاهدات سماوی به

ده در کنار تعیین اطلاعات تعیین موقعیت اتوماتیک سکوهای پرن
از  ،های گذشته پژوهشبر خلاف وضعیتی آنها ارائه گردید. 

طریق روابط توسعه یافته الزامی به توجیه محور دورانی ردیاب 
گیری  ستاره در امتداد بردار ثقل محلی نبوده و تنها اندازه

خذ تصویر کافی اگیری آن نسبت به امتداد ثقل در لحظه  جهت
گیری از روش پیشنهادی را  این ویژگی امکان بهرهخواهد بود. 

برای اهداف ناوبری، که در آن امکان انحراف امتداد محور 
دورانی ردیاب ستاره از امتداد ثقل در هر لحظه وجود دارد، 

ر های مطرح د سازد. گرچه یکی از محدودیت ممکن می
 قادر ای که معمولاً گونه هب ،ها استگیری آن اندازه بازهها  سنج میل

باشند. بنابراین،  در بازه مشخصی می میلگیری زوایای  به اندازه
در طراحی سامانه  سنج مورد استفاده باید های میل محدودیت

کارگیری  هنهایی در نظر گرفته شده و در صورت لزوم با ب
 ها جبران گردد. افزاری مناسب این محدودیت تجهیزات سخت

 کات تقدیمی و رقصحرحرکات محور دورانی زمین شامل 
، در این فرآیند در نظر گرفته شده و تصحیحات مورد محوری

است. همچنین، الگوریتم طراحی شده در  شدهنیاز اعمال 
های فشار و دمای هوا قادر به تصحیح  گیری صورت داشتن اندازه

 خطای انکسار نیز خواهد بود. 
منظور بررسی و ارزیابی روش پیشنهادی، یک سامانه  هب
. شدسازی  ساز و پردازش مشاهدات سماوی طراحی و پیاده یهشب

سازی  سامانه توسعه یافته، همچنین قادر است تا از طریق شبیه
شرایط واقعی، یک دید اولیه مناسب از نتایج قابل حصول پیش 

ریزی و  میدانی ارائه و از این طریق، امکان برنامه های آزموناز 
گیری از سامانه  . با بهرهکاوی مأموریت را فراهم آورد پیش

ها و نیز  توسعه یافته، آنالیزهای مختلفی بر روی صحت الگوریتم
وابستگی دقت تعیین موقعیت به پارامترهای مختلف صورت 
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شده صورت گرافیکی و عددی ارائه  هپذیرفته و نتایج حاصل ب
 .است

طور کامل  هتواند ب واضح است روش پیشنهادی نمی
که  ای موجود گردد عیین موقعیت ماهوارههای ت جایگزین سیستم
ب و محدودیت استفاده در طول ش ،های ستاره بر خلاف ردیاب

نیازمند  این روش از سوی دیگر. یا دید آسمانی باز را ندارند
ها و یا پشتیبانی  گونه اطلاعات خارجی از ماهواره هیچ

باشد. بنابراین، روش پیشنهادی قابلیت  های زمینی نمی ایستگاه
عنوان جایگزین کارایی برای  هاستفاده برای اهداف ناوبری ب

GPS (در زمان عدم دسترسی به آن) ای  و همچنین تقویت دوره
 را خواهد داشت. اینرسیهای ناوبری  سیستم

سیستم پیشنهادی به شکل کنونی آن، تنها قابل استفاده در 
توان با استفاده از  آسمان صاف شب خواهد بود. گرچه، می

های حساس در طیف مادون قرمز تاحدی بر این مشکل  ندهسنج
 شود میآتی پیشنهاد  های پژوهشعنوان  بهغلبه نمود. همچنین، 

های  که سامانه پیشنهادی تحت شرایط واقعی و در وضعیت
مختلف محیطی و دستگاهی مورد آزمون قرار گرفته و توانایی 

 گردد.آن در برآورد اطلاعات وضعیتی و موقعیتی ارزیابی 
 

 لائم و اختصاراتع
 

 Az آزیموت دماغه سکو از امتداد شمال

 B دستگاه بدنه

 ECEF ثابت مرکز زمین دستگاه زمین

 ECI مرکز اینرسی دستگاه زمین

 LB دستگاه بدنه تراز

 LN دستگاه ناوبری محلی

 NP ماتریس دوران حاصل از حرکات تقدیمی و رقص محوری زمین

 R زاویه انکسار

 S گاه سنجندهدست

 W ماتریس دوران حاصل از حرکت رقص محوری آزاد زمین

T)( زاویه دوران زمین )وابسته به زمان(  

LB و  LNدو دستگاه  xزاویه بین محورهای   

' زاویه متمم عرض نجومی  

 عرض نجومی  

 طول نجومی  
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