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 7031تاسيس 

 دانشگاه صنعتي خواجه نصيرالدين طوسي

 تأييديه هيأت داوران
 شماره:

 :تاريخ 

سه دفاع از پایان   هیأت داوران پس از مطالعه پایان شرکت در جل شده تحت  نامه و  نامه تهیه 

 عنوان :

 هاي ناوبري اینرسی بدون صفحه پایدارسامانه در دریایی توسعه الگوریتم شمالیابی "        

 " با رویکرد غیرخطی                                                   

، صحت و کفایت تحقیق انجام شده را برای اخذ درجه حسین رحیمی توسط آقای 

مورد  1911/ 7/ 1تاریخ در  پرواز و کنترلديناميکگرایش  هوافضارشته  دکتری تخصصی

 دهند.تأیید قرار می

 امضاء اميرعلي نيکخواهآقای دکتر  استاد راهنمای اول -1

 امضاء جعفر روشني يان آقای دکتر ممتحن داخلی -2

 امضاء عبدالمجيد خوشنود دکترآقای  ممتحن داخلی -9

 امضاء سالاريهحسن آقای دکتر  ممتحن خارجی -4

 امضاء سيد حسين ساداتي آقای دکتر  ممتحن خارجی -5

نماینده تحصیلات تکمیلی  -6      

 دانشکده
 امضاء مرتضي طايفيآقای دکتر 
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 اظهارنامه دانشجو
 شماره:

 :تاريخ 

 

 گرايشهوافضا  رشته دکتری تخصصی دانشجوی حسین رحیمی  اينجانب

هوافضا دانشگاه صنعتی خواجه نصیرالدین طوسی  دانشکدهدینامیک پرواز و کنترل 

 نامه با عنواننمایم که تحقیقات ارائه شده در پایانگواهی می

 پایدارهاي ناوبري اینرسی بدون صفحه سامانه در دریایی توسعه الگوریتم شمالیابی "

 " با رویکرد غیرخطی                                                   

با راهنمایی اساتید محترم جناب آقای دکتر امیرعلی نیکخواه ، توسط شخص اینجانب 

 باشد، ونامه مورد تأیید میانجام شده و صحت و اصالت مطالب نگارش شده در این پایان

یگر محققان به مرجع مورد استفاده اشاره شده است. بعلاوه گواهی در مورد استفاده از کار د

نامه تا کنون برای دریافت هیچ نوع مدرک یا امتیازی نمایم که مطالب مندرج در پایانمی

نامه توسط اینجانب یا فرد دیگری در هیچ جا ارائه نشده است و در تدوین متن پایان

 ام.کامل رعایت کردهچارچوب )فرمت( مصوب دانشگاه را بطور 

 

 امضاء دانشجو:

 تاريخ:
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حق طبع و نشر و مالکيت 

 نتايج

 شماره:

 :تاريخ 

 

داری برباشد. هرگونه کپینامه متعلق به نویسنده آن میحق چاپ و تکثیر این پایان -1

نامه یا بخشی از آن تنها با موافقت نویسنده یا کتابخانه دانشکده بصورت کل پایان

 باشد.دانشگاه صنعتی خواجه نصیرالدین طوسی مجاز می هوافضا

 ضمناً متن این صفحه نیز باید در نسخه تکثیر شده وجود داشته باشد.

باشد خواجه نصیرالدین طوسی میکلیه حقوق معنوی این اثر متعلق به دانشگاه صنعتی  -2

 و بدون اجازه کتبی دانشگاه به شخص ثالث قابل واگذاری نیست.

 باشد.همچنین استفاده از اطلاعات و نتایج موجود در پایان نامه بدون ذکر مراجع مجاز نمی

 

 

 

 

 

 

 

 

 * توجه: 

 بایست پس از تکمیل، در نسخ تکثیر شده قرار داده شود.این فرم می



 

 

 

 اد راهنمای بزرگوارم،تتقدیر و تشکر بی پایان خود را پیشکش اس 

  جناب آقای دکتر نیکخواه  

ین مسیر صحیح و کارها و انتقادات خود موجب تعی که با نظرات، پیشنهادات، راه نمایممی       

کارگیری آنها در  .ام گردیدندگی پژوهشیادامه زدستیابی به بینش کاملی در این پژوهش و ب



 أ

 

 

 چکیده

 جامع برای کاربردهای شمالیابی دریایی توجیه اولیه الگوریتمبه مسئله طراحی و توسعه یک ، رسالهدر این 

غم اینکه رعلی است.ه شرایط محیطی دریا، پرداخته شدهبا توجه ب های ناوبری اینرسی بدون صفحه پایدارسامانه

های متعددی ارائه شده، لیکن وجود گرفته و روشدر منابع مختلفی مورد بررسی قرارمسئله شمالیابی دریایی 

های موجود داشته و تمامی محدودیتسازی و عملیاتی شدن قطعی که قابلیت پیاده و حل جامع، مورد اطمینان

 ،پژوهش حاضردر است. های جدی همراه بودهشرایط محیطی متفاوت دریا را برآورده سازد همیشه با چالشو 

د نظر رمو ،شمالیابی دریایی برای شرایط متفاوت محیطی بر مبنای حداقل نمودن زمان شمالیابی و میزان خطا

به دلیل تحریک همیشگی سنسورها در شرایط دریا و همچنین به منظور استفاده حداکثری از دقت  .استبوده

میز  کالیبراسیون غیر وابسته به دقت فرایندو یک  کالیبراسیون مد نظر قرار گرفته مسئلهسنسورها، در ابتدا 

 رازشبدقیق بر مبنای ادامه روشی برای توجیه اولیه غیر. در استیدهبرای کاربردهای ناوبری دریایی ارائه گرد

 و از روی معادله روش پیشنهادی مستقیماًدر . استهشددایره حرکت شتاب جاذبه در دستگاه اینرسی ارائه 

گیرد. در توجیه اولیه دقیق، به منظور افزایش سرعت همگرایی، دقیق انجام می، توجیه اولیه غیردوایر پارامتری

من، توسعه فاده در فیلتر کالهای سنتی شمالیابی برای استروش فیدبک سیگنال کنترلی سرعت بر مبنای روش

با  وبفیلترهای غیرخطی، فیلتر کالمن بیدر بهبود عملکرد در شرایط متفاوت دریا . به منظور استهشد داده

یشنهادی . در روش پاستهبرای کاربرد شمالیابی دریایی بر مبنای سنسورهای اینرسی ارائه گردید تنظیم ضرائب

عمول در های منسبت به روش الگوریتمعملکرد  ،بودن بهره فیلتر بر مبنای شرایط دریا قابل تنظیمبه دلیل 

 ر مبنای استفاده چندباره ازبه منظور افزایش سرعت همگرایی، روشی باست. یافته رایط مختلف دریا بهبودش

ه به دلیل نیاز بکند اما مناسبی در سرعت همگرایی ایجاد می. روش پیشنهادی بهبود استهها ارائه گردیدداده

شده در طی این ببر اساس تجربیات کس سازی دچار مشکل است. در نهایتها، از نظر پیادهسازی دادهذخیره

 .استشدهخطی معادلات خطای ناوبری ارائه مبنای توسعه غیرروش توجیه اولیه غیرخطی مقید بر  پژوهش،

ده رغم استفا. همچنین علیباشدمیبرخوردار در همگرایی زاویه سمت روش پیشنهادی از دقت و سرعت مناسبی 

 سازی و حجم محاسبات زیادی ندارد. ذخیرهها نیاز به فضای ای از دادهدسته

  اینرسی، شمالیابی دریایی، مدل انتشار خطای ناوبری، توجیه اولیه، فیلتر غیرخطی.ناوبری کلیدي: کلمات
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 علائم و اختصارات

 INS سامانه ناوبری اینرسی

 SINS سامانه ناوبری اینرسی بدون صفحه پایدار

 IMU گیری اینرسیاندازهواحد 

 𝐿 عرض جغرافیایی

 𝑙 طول جغرافیایی

 ℎ ارتفاع از سطح زمین

 𝜓 زاویه سمت

 𝜑 زاویه غلت

 𝜃 زاویه فراز

 𝜔𝑖𝑒 ای زمین نسبت به اینرسیسرعت زاویه

 g شتاب جاذبه زمین

𝐶𝑏 بدنی به ناوبری ماتریس تبدیل از دستگاه
𝑛 

 KF فیلتر کالمن

 EKF فیلتر کالمن توسعه یافته

 UKF بوکالمن بیفیلتر 

 Vn سرعت در راستای شمال

 Ve سرعت در راستای شرق

 Vd در راستای پایین سرعت
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 مقدمهفصل اول:  

 مقدمه و ادبیات موضوع  -1-1

ساس خواص آهنربای مغناطیسی باشد که بر اای میوسیله نسبتا ساده 9نمای مغناطیسیقطب

نمای نما یا قطبچرخشدهد.  قطبمیمغناطیسی زمین را نشان شده و جهت قطب شمال ساخته

که  ها بنا شده و جهت شمال جغرافیاییای است که بر اساس خواص ژیروسکوپوسیله 2ژیروسکوپی

شمال  تعیین جهت ،. در کاربردهای ناوبریدهدمیباشد را نشان همان محور چرخش وضعی زمین می

ها با نماتوسط قطب چرخش در روی زمینکه باشد برخوردار می جغرافیایی از اهمیت و ضرورت زیادی

 باشد. های بسیار خوبی قابل تعیین میدقت

 4اینرسی های ناوبریدر سامانه 9اولیه همراستاسازی فرایندحالت کلی بخشی از شمالیابی در 

ی نسبت به دستگاه یابی محورهای سیستم ناوبری اینرسجهت فرایندعبارت از  . مفهوم اخیرباشدمی

در این است که دقت ناوبری در  سامانه ناوبری اینرسیسازی اهمیت همراستاباشد. مرجع میمختصات 

سیار مفهومی ب ،شمالیابی یک سیستم اینرسیادامه حرکت وسیله متحرک، کاملا به آن وابسته است. 

در سازد. بر میی دشوار و زمانفرایندآن را هایی است که ه و روشن دارد اما متضمن پیچیدگیساد

بسیاری از موارد لازم است سیستم ناوبری اینرسی طی مدت بسیار کوتاهی و به صورت دقیق شمالیابی 

ا العمل بسیار سریع غالببردهای نظامی، که دستیابی به عکسشود. این امر به ویژه در بسیاری از کار

 مستلزم وجود زمان بسیار کوتاهی است، اهمیت زیادی دارد.

های اینرسی توسط انواع خطاهای سیستماتیک و تصادفی از جمله از روش شمالیابی با استفاده

سازی، ی گسستهها، خطاای ناشی از تاخیر در انتقال دادهاثرات مربوط به خطای حسگرهای اینرسی، خط

های سامانه اولیه توجیهشود. گیری محدود میحرکات نامطلوب و غیر قابل اندازهاثرات ارتعاشی و سایر 

                                                 
9 Magnetic compass 

2 Gyro compass 

9 Initial Alignment 

4 Inertial Navigation System(INS) 
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ای ه. در روش]9[باشدمی  9پایدارصفحهناوبری اینرسی بدون دشوارناوبری در سطح دریا یکی از مسائل 

دد. گرحاسبه تنظیمات اولیه، استفاده میای و بردار جاذبه زمین برای ممرسوم، از اطلاعات سرعت زاویه

 ها نسبت به حالتژیروسکوپ باشد، خروجیرای نوسان ناشی از امواج دریا میدر شرایطی که کشتی دا

به همین  .گرددای زمین در این حالت دشوار میاغتشاش شده و استخراج سرعت زاویهدارای  ،سکون

باشد، مناسب نیست. در این شرایط التی که اغتشاشات بیرونی زیاد های معمول برای حدلیل، روش

لت در حا بخشد.ر زمان و دقت، بهبود میرا از نظ وضعیت ،ه اینرسیستفاده از اطلاعات جاذبه در دستگاا

. این ]2[گرددبخش اصلی می دورسی در دریا شامل های ناوبری ایناولیه سامانهتوجیههای الگوریتمکلی 

سامانه در دریا   9دقیقاولیهتوجیههای الگوریتمو   2دقیقغیراولیهتوجیههای الگوریتمها شامل، بخش

 4و خطای اولیه بزرگ در سمت خطی بودن معادلاتاولیه در دریا به دلیل غیرجیه تومسئله در  باشد.می

توجیه اولیه دقیق، از تنظیم  فرایندهای خطی سازی معادلات در ، معمولا به منظور استفاده از روش

ه ی اولیه ورودی بگردد. این عمل به منظور کاهش خطادقیق استفاده می فرایندق قبل از اولیه غیر دقی

سازی شده خطی الگوریتمورودی به باشد. معمولا محدوده مجاز خطای سمت اولیه دقیق می فرایند

ری، در شرایطی که های ناوبتوجیه اولیه سامانه فرایند. در ]2[شوددرجه در نظر گرفته می پنجتا  دقیق

دقیق صرفه غیرتوجیه اولی فرایندتوان از سازی استفاده گردد، میاز معادلات غیرخطی و بدون خطی

ی بتوجیه اولیه دقیق دارای خطای کمتری باشد زمان دستیا فرایندبه  نظر کرد. هرچه سمت اولیه ورودی

 گردد.به دقت مطلوب در سمت، کمتر می

 حدود دقت و زمان شمالیابی   -1-2

امترهای ، به پاریدر مسئله شمالیابی در دریا با استفاده از سنسورهای اینرسی، دقت قابل دستیاب

د که باشده میباشد. از جمله این پارامترها، مشخصات سنسورهای اینرسی مورد استفازیادی وابسته می

                                                 
9 Strapdown 

2 Coarse alignment 

9 Fine alignment 

4 Heading 
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مشخص گردیده است و فرض بر این است که  9ضمیمهبرای این پژوهش، پارامترهای مهم در 

است. پارامتر دیگر، گرفتهور کامل روی سنسورها انجام های مربوط به کالیبراسیون به طسازیجبران

باشد. با افزایش زمان، معمولا دقت به حالت حدی لوب میزمان مورد نیاز به منظور دستیابی به دقت مط

وسیله، ناشی از شرایط گردد. پارامتر مهم دیگر میزان اغتشاشات سکون نزدیک می شرایط محیطی

دم باشد. عفاوت دریا مسئله مهمی میشرایط متدستیابی به دقت مطلوب، در باشد. میمحیطی دریا 

شده در مراجع، تنها در شرایط خاصی دارای  های ارائهالگوریتمرعایت این مسئله باعث گردیده که اکثر 

اغتشاشات دریا در شرایط محیطی متفاوت و در نتایج مطلوب بوده و قابلیت کاربردی نداشته باشند. 

 ،ستفاده از یک فیلتر پایین گذر ثابت، معمولا در همه شرایطباشد و اوسائل دریایی مختلف، متفاوت می

دارای جواب مطلوبی در حذف اغتشاشات نیست. در این حالت اگر مسئله حذف نویز ناشی از اغتشاشات 

ورد زمان م ،مد نظر باشد شاید بهتر باشد که این حذف نویز همراه با شناسایی آن باشد. در این پژوهش

که  شود. با توجه به ایندر نظر گرفته میپنج دقیقه  حداکثر ی به دقت مطلوبنظر به منظور دستیاب

باشد که وسیله دریایی دارای جابجایی فیزیکی نیست، احتمالا نسبت مسئله مورد نظر ما برای حالتی می

ما دارای شرایط پذیری پارامترهای ، مشاهدهباشدمجموعه بدون اغتشاشات دریایی می به حالتی که

باشد. های حالت سکون میالگوریتمدر نتیجه حداکثر دقت قابل دستیابی برابر دقت  ی نخواهد بود.بهتر

های واقعی از دادهالبته  باشد.می 2ضمیمه ها مطابقسازیمنظور ارزیابی اولیه و شبیهمدل تلاطم دریا به 

 .شده استاستفاده  هاالگوریتمنیز به منظور ارزیابی 

 طرح موضوع  -1-3

سنج و سه عدد شامل سه عدد شتاب اینرسی فرض در اختیار داشتن یک سامانه ناوبری با

هدف  ،محاسبات ناوبری الگوریتمو همچنین  اندصورت متعامد نسبت به هم نصب شده ژیروسکوپ که به

شرایط اری در افزانه سختی به منظور یافتن شمال جغرافیایی با استفاده از این سامالگوریتمدستیابی به 

فرض بر این است که مجموعه در لنگرگاه  .باشد که دارای دقت مناسب در زمان محدود باشددریا می

جابجایی ندارد و متوسط سرعت آن صفر بوده و تنها تحت تاثیر امواج دریا  ،بوده و از لحاظ موقعیت
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و سرعت آن از  باشد، فرض بر این است که موقعیت اشته) در صورتی که مجموعه حرکت د 9باشدمی

باشد(. به منظور مشخص می ( بر ثانیه ) با دقت چند متر و چند دهم مترخارجی گیریطریق اندازه

یه های مربوط به توجهای تحلیلی مربوط به توجیه اولیه غیر دقیق و روشدستیابی به این هدف از روش

  شد.ده خواهداولیه دقیق استفا

 رو هاي پیش ها و محدودیتچالش  -1-4

به صورت زیر خلاصه  بوده است این رسالههایی که پیش روی ها و محدودیتبه طور کلی، چالش

 شوند:می

 پذیری کامل پارامترهاعدم مشاهده

 خطای سنسورها پذیری کامل پارامترهایعدم مشاهده •

 متغیر بودن شرایط دریا

 متغیر بودن فرکانس نوسانات دریا •

 متغیر بودن دامنه نوسانات دریا •

 خطی بودن مسئلهپیچیده و غیر

تواند باعث عدم همگرایی مسئله شده و یا پایداری مسئله را با چالش این موضوع می •

 مواجه کند.

 گیریکوچک بودن نسبت سیگنال به نویز متغیرهای مورد اندازه

ال به نویز متغیرهای مورد به دلیل اغتشاشات ناشی از امواج در دریا، نسبت سیگن •

 باشد. این، کوچک میای زمینور شمالیابی بر مبنای سرعت زاویهگیری به منظاندازه

 گردد.بب کندی همگرایی در کانال سمت میموضوع س

 بزرگ بودن خطای سمت اولیه

سازی های خطیبه دلیل بزرگ بودن خطای زاویه سمت اولیه، معمولا استفاده از روش •

 باشد.به صورت مستقیم مقدور نمی

                                                 
9 mooring 
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 فی کالیبراسیونعدم دقت کا

به دلیل نوسانات همیشگی سامانه بر مبنای شرایط دریا و تحریک دائمی سامانه،  •

 باشد.جوابگوی دقت مورد نیاز نمیمعمولاً ها های معمول در کالیبراسیون سامانهروش

 فرضیات مسئله -1-5

  توجیه اولیه سامانه ناوبری بدون صفحه پایدار با  الگوریتمموضوع مورد نظر، توسعه یک

 باشد.رویکرد غیرخطی در دریا می

 های معمول شود و از مدلمدل انتشارخطای ناوبری برای کاربرد مورد نظر، توسعه داده می

 باشد، استفاده نخواهد شد.که برای کاربردهای عمومی ناوبری می

 باشد.می 9ضمیمهطابق مشخصات کلی سنسورهای ناوبری مورد نظر، م 

 باشد.می 2ضمیمهها، مطابق سازیمدل تلاطم دریا، به منظور شبیه 

 ط باشد و این شرایما دستیابی به دقت مناسب در شرایط محیطی مختلف دریا می مسئله

 باشد.طبق استانداردهای مربوط به مراجع دریایی می

  است.موقعیت سامانه به طریقی با خطای در حد چند متر مشخص 

 گیرد و جابجایی فیزیکی وجود ندارد و هرگاه این توجیه اولیه در شرایط لنگرگاه انجام می

جابجایی وجود داشته باشد اندازه سرعت در دستگاه بدنی توسط ابزاری با دقت در حد 

 باشد.دهم متربرثانیه مشخص می

 ساختار پیشنهادیه  -1-6

است. در فصل اول بطور خلاصه، پس از ارائه مقدمه و  فصل ارائه شده نهدر  ساختار پیشنهادیه

مورد  های موجود در آنها و محدودیتالش، صورت مسئله مشخص و چشمالیابی در دریاورود به مسئله 

ه های توجیالگوریتم های انجام شده در زمینهوم، مروری بر پژوهشددر فصل  .گرفتبحث و بررسی قرار 

به دلیل تحریک همیشگی سنسورها در شرایط دریا،  .گرفته است انجاموبری در دریا های نااولیه سامانه

جوابگوی دقت مورد  های معمول کالیبراسیونو همچنین دستیابی به حداکثر دقت از سنسورها، روش

های ناوبری دریایی بدون نیاز به میز در فصل سوم راهکاری برای کالیبراسیون سامانه باشند.نیاز نمی
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ره دای برازشحلی در مورد توجیه اولیه غیردقیق بر مبنای م راهچهاردر فصل  یق ارائه گردیده است.دق

به منظور افزایش سرعت همگرایی در توجیه اولیه حرکت جاذبه در دستگاه اینرسی تشریح شده است. 

یدبک سیگنال ف های سنتی شمالیابی با فیلتر کالمن بر مبنایتلفیق روش مسئلهدقیق، در فصل پنجم 

دهی مناسب فیلترهای غیرخطی در است. به منظور ایجاد بهبود عملکرد در پاسخکنترلی، ارائه شده

ارائه شده است. در فصل  9بوه اولیه بر مبنای فیلتر کالمن بیشرایط مختلف دریا در فصل ششم توجی

ه ری، راهکاری بر مبنای استفادهفتم به منظور افزایش سرعت همگرایی، با توسعه مدل انتشار خطای ناوب

فصل هشتم بر مبنای توسعه ارائه گردیده است. در  ،بدون نیاز به معادلات معکوس ناوبری ،از تکرار داده

خطی انتشار خطا در معادلات ناوبری برای کاربرد شمالیابی راهکار توجیه اولیه غیرخطی مقید ارائه غیر

، درنهایت باشد.مناسب در شرایط مختلف دریا میگردیده است که جوابگوی سرعت، دقت و پاسخدهی 

ته شده های آینده در فصل نهم پرداخپیشنهاداتی برای پژوهش وپژوهش بندی دستاوردهای جمعبه 

مشخصات دقتی  9ضمیمهدر  اند.لیست شده رسالهاصلی مرور شده، در آخر مراجع همچنین است. 

دریا، مورد استفاده در مدل تلاطم  2ضمیمهدر  و سامانه ناوبری مورد استفاده بیان شده است

  ها ارائه گردیده است.سازیشبیه

                                                 
9 Unscented Kalman Filter 
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 مروري بر تحقیقات انجام شده  فصل دوم: 

 مقدمه   -2-1

ه و توجیه اولی کالیبراسیونهای انجام شده در زمینه در این فصل بطور خلاصه، مروری بر پژوهش

ها شامل کالیبراسیون، توجیه اولیه غیر های ناوبری اینرسی در دریا انجام گرفته است. این پژوهشسامانه

 اشند.بسنسورهای خارجی میگرایی و تلفیق با هایی در افزایش سرعت همدقیق، توجیه اولیه دقیق، روش

 اینرسی هاي کالیبراسیون سامانه هاي اندازه گیريفرایند   -2-2

های متعارف عموماً به دو دسته روش گیری اینرسیهای اندازهسامانههای کالیبراسیون روش

شوند که هرکدام مزایا و معایب خاص خود را دارند. تقسیم می 2های مرتبه سیستمیو روش 9تفکیکی

قیق نیاز تر و تجهیزات بسیار دتر بوده اما به شرایط تست سختگیرانهروش کالیبراسیون تفکیکی ساده

برای کاربردهای  دارد. در مقابل، روش کالیبراسیون سیستمی نیازی به تجهیزات بسیار دقیق نداشته و

 حاسبات پیچیده وتوان به وجود متر است. با این وجود، از معایب روش سیستمی میعملی نیز مناسب

ترهای به دلیل استفاده از فیل ،ترپذیری دشوار و زمان کالیبراسیون طولانیکننده، تحلیل مشاهدهخسته

مرتبه سیستمی  . در تمام مراجعی که موضوع آنها کالیبراسیون]9[اشاره کرد، متعارف تخمین خطا

صادفی و بر مبنای آن از فیلترهای های دینامیک تباشد، از مدلگیری اینرسی میهای اندازهسامانه

اکثر آنها به دلیل اینکه پارامترهای کالیبراسیون، مقادیر ثابت و بدون  .]7~9[است تصادفی استفاده شده

-باشند. به دلیل مشاهدهپذیری و همگرایی پارامترها مواجه میباشند با مشکل مشاهدهدینامیک می

پارامتر کالیبراسیون، حرکت خاصی به سامانه اعمال نمود تا پذیری پایین، نیاز است برای تعیین هر 

روشی سیستمی بر مبنای فیلتر کالمن و با پنجاه  ]9[در مرجعپذیری آن پارامتر مناسب گردد. مشاهده

ها شامل خطای موقعیت، سرعت، وضعیت و است که این حالت و یک حالت در نظر گرفته شده

. مدل دینامیک در نظر گرفته شده در این مرجع، مدل خطای خطی باشندپارامترهای کالیبراسیون می

                                                 
9 Separate 

2 System grade 
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باشد. برای پارامترهای گیری استفاده شده در آن تنها سرعت میباشد. اندازهشده معمول ناوبری می

کالیبراسیون، مدل دینامیک مقادیر ثابت در نظر گرفته شده است)مشتق برابر صفر( و به دلیل مشکل 

د. در این مرجع تعریف محورهای نباشخاص می ،های اعمالی به میزرها، حرکتمشاهده پذیری پارامت

گیری اینرسی انجام نگرفته است و امکان چرخش محورها نسبت به بدنه سامانه در طول سامانه اندازه

های ناوبری با سنسورهای روشی برای کالیبراسیون سامانه] 9[فرآیند کالیبراسیون وجود دارد. در مرجع

نج ساست. در این مرجع برای شتاب دقیق ارائه شدهن غیربر مبنای استفاده از میزهای کالیبراسیو نوری

سامانه در فرآیند  xاست و این محور به عنوان محور  پارامترهای عدم تعامد در نظر گرفته نشده xمحور 

طای ناوبری در است. در این مرجع از مدل خطی شده دینامیک خ کالیبراسیون در نظر گرفته شده

است. همچنین در روش  گیری، استفاده شدهها به عنوان اندازهفیلتر کالمن، با استفاده از سرعت

 ]4[است. در مرجع پیشنهادی این مرجع، از حرکات خاصی به منظور همگرایی مناسب استفاده شده

ه بر است کدیدهیک روش کالیبراسیون سیستمی برای دینامیک خاص یک سامانه ناوبری طراحی گر

 باشد.مبنای فیلتر کالمن توسعه یافته می

-ی کالیبراسیون دارای این مشکل میهای متعارف تفکیکروش ،های انجام شدهبر اساس بررسی

های کالیبراسیون مرتبه سیستمی ارائه شده در مراجع باشند که به میزهای بسیار دقیق نیاز دارند. روش

کنند که به دلیل بدون دینامیک بودن پارامترهای تصادفی استفاده میمختلف، عموماً از فیلترهای 

 گردد.کالیبراسیون، نتایج مطلوبی حاصل نمی

 هاي توجیه اولیه غیردقیقروش  -2-3

 در توجیه در حالت کلی دو روش برای محاسبه ماتریس شرایط اولیه]97~8[در مراجع مختلف

و دیگری روش تخمین حداقل  9استفاده از روش بردار دوگاناست، یکی  ارائه گردیده غیر دقیق، اولیه

باشد. در روش بردار دوگان، از جفت بردارهای سرعت در دستگاه بدنی و انتگرال می 2مربعات خطای وهبا

 گیرد. در روشو محاسبات به صورت جبری انجام می گردیدهشتاب جاذبه در دستگاه اینرسی استفاده 

                                                 
9 Dual vector 

2 Wahba 
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های تنظیم اولیه با حداقل واریانس در انطباق ت خطا برای محاسبه کواترنینوهبا، تخمین حداقل مربعا

رد. معمولا گیبردار سرعت دستگاه بدنی و انتگرال شتاب جاذبه در دستگاه اینرسی مورد استفاده قرار می

گردد. روش همراه با این دو روش، از فیلترهای مختلف جهت هموارسازی و حذف اغتشاشات استفاده می

گیری تغییرات شتاب گرانشی برای تخمین زاویه سمت الیابی غیردقیق عمدتا مبتنی بر اندازهشم

ای بر روی ایده ترازیابی بر اساس مشاهده دریفت جاذبه صورت باشد. مباحث گستردهمی

 .]21~98[استگرفته

 روش معمول توجیه اولیه غیر دقیق در حالت سکون -2-3-1

زمین برای محاسبه ماتریس  ایزاویهز بردار شتاب جاذبه و سرعت در روش معمول توجیه اولیه ا

. در این روش، فرض بر این است که سامانه ناوبری ]29[گرددشرایط اولیه، به صورت تحلیلی استفاده می

یابی تنظیمات اولیه که شمال الگوریتمباشد. در این شرایط به صورت ساکن و تحت ارتعاشات حداقلی می

 باشد، به صورت زیر است:نیز جزئی از آن می

 باشد:ای زمین به صورت زیر میدر دستگاه ناوبری، بردارهای شتاب جاذبه و سرعت زاویه

(9-2) g𝑛 = [0 0 g ]𝑇          𝜔𝑖𝑒
𝑛 = [𝜔𝑖𝑒𝑐𝑜𝑠𝐿 0 −𝜔𝑖𝑒𝑠𝑖𝑛𝐿 ]

𝑇 

باشد که در نقاط مختلف، مقدار آن وابسته به عرض جغرافیایی شتاب جاذبه زمین می g که در آن

 م:کنیباشد. بردار سومی را به صورت زیر تعریف میای زمین میسرعت زاویه 𝜔𝑖𝑒و ارتفاع است. همچنین 

(2-2) 𝐸𝑛 = g𝑛 × 𝜔𝑖𝑒
𝑛  

یم. در دهدستگاه بدنی نیز تشکیل میحال سه بردار در دستگاه ناوبری داریم. این سه بردار را در 

ها و ضرب خارجی آنها این سه بردار را تشکیل ها و ژیروسکوپسنجهای شتابگیریدستگاه بدنی اندازه

𝐶𝑏باشند و بدین صورت ماتریسسه بردار در دو دستگاه مشخص می دهند.می
𝑛  یعنی تبدیل از دستگاه

 :]97,29[گرددبدنی به ناوبری تعیین می

(9-2) 
[

g𝑛𝑇

𝜔𝑖𝑒
𝑛𝑇

𝐸𝑛𝑇
] = 𝐶𝑏

𝑛  [

g𝑏
𝑇

𝜔𝑖𝑒
𝑏𝑇

𝐸𝑏
𝑇

] 
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 غیر دقیق توجیه اولیهروش بردار دوگانه  -2-3-2

روش معمول تنظیمات اولیه در شرایطی صادق است که سامانه ناوبری ساکن و یا تحت ارتعاشات  

باشد این روش کاربرد ندارد. به منظور کاربردهای محدود باشد. ولی در شرایط دریا که نوسانات شدید می

 الگوریتم. ]2،22[ددگرتنظیم اولیه در دریا معمولا از بردار جاذبه در دستگاه مرجع اینرسی استفاده می

 باشد:این روش در حالت کلی به صورت زیر می

 توان به صورت زیر تجزیه کرد:ماتریس تبدیل از دستگاه بدنی به ناوبری را می

(4-2) 𝐶𝑏
𝑛(𝑡) = 𝐶𝑒

𝑛 𝐶𝑖
𝑒(𝑡) 𝐶𝑖𝑏0

𝑖  𝐶𝑏
𝑖𝑏0(𝑡) 

𝐶𝑏که در آن 
𝑛(𝑡)  ،ماتریس تبدیل از دستگاه بدنی به ناوبری𝐶𝑒

𝑛  ماتریس تبدیل از دستگاه زمین

𝐶𝑖𝑏0به ناوبری، 
𝑖  ماتریس تبدیل از بدنه ثابت در اینرسی نسبت به فضای اینرسی)در یک لحظه منطبق

𝐶𝑏اند( وفرض شده
𝑖𝑏0(𝑡) ها ماتریس تبدیل از دستگاه بدنی به بدنه ثابت )که از طریق خروجی ژیروسکوپ

 باشند.گردد( میمحاسبه می

 باشد:های تجزیه شده به صورت زیر میسبه ماتریسروند محا

9) 𝐶𝑏
𝑖𝑏0(𝑡) گردد و در شروع فاز تنظیم اولیه، دستگاه بدنی ها محاسبه میاز خروجی ژیروسکوپ

𝐶𝑏باشند، یعنی: و دستگاه بدنه ثابت در اینرسی بر هم منطبق می
𝑖𝑏0(𝑡0) = 𝐼   

                گردد:لحظه بروزرسانی میها در هر این ماتریس با توجه به خروجی ژیروسکوپ

(5-2)  �̇�𝑏
𝑖𝑏0 = 𝐶𝑏

𝑖𝑏0(𝜔𝑖𝑏0
𝑏  ×)    

 (𝜔𝑖𝑏0
𝑏  باشند(.ها میخروجی ژیروسکوپ  

2) 𝐶𝑒
𝑛 باشد و بر باشد که ماتریس ثابتی میماتریس تبدیل از دستگاه زمین ثابت به ناوبری می

 آید:مبنای طول و عرض جغرافیایی بدست می

(6-2) 𝐶𝑛
𝑒 = [

−𝑠𝑖𝑛 𝐿𝑐𝑜𝑠 𝑙 −𝑠𝑖𝑛 𝑙 −𝑐𝑜𝑠 𝐿𝑐𝑜𝑠 𝑙
−𝑠𝑖𝑛𝐿𝑠𝑖𝑛 𝑙 𝑐𝑜𝑠 𝑙 −𝑐𝑜𝑠 𝐿𝑠𝑖𝑛 𝑙
𝑐𝑜𝑠 𝑙 0 −𝑠𝑖𝑛 𝑙

] 

9) 𝐶𝑖
𝑒(𝑡) باشد که بر مبنای سرعت ماتریس تبدیل از دستگاه اینرسی به دستگاه زمین می

 باشد و در طول زمان مشخص است: ای زمین میزاویه

(7-2) 𝐶𝑖
𝑒(t) = [

𝑐𝑜𝑠 𝜔𝑖𝑒𝑡 −𝑠𝑖𝑛 𝜔𝑖𝑒𝑡 0
𝑠𝑖𝑛 𝜔𝑖𝑒𝑡 𝑐𝑜𝑠 𝜔𝑖𝑒𝑡 0
0 0 1

] 
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𝐶𝑖𝑏0محاسبه ماتریس  (4
𝑖 گردد، انجام از طریق بردار دوگانه به صورتی که در ادامه بیان می

 گیرد:می

اختلاف زمانی کنیم. را انتخاب می  𝑡𝑘2و 𝑡𝑘1در این روش، دو بردار غیر همراستا در دو زمان 

کنیم که بردارها غیر همراستا گردند. حال ای بزرگ انتخاب میبین این دو بردار را به گونه

 کنیم:سرعت در دستگاه بدنی را به صورت زیر محاسبه می

(8-2) 
�̃�𝑖𝑏0 = ∫ 𝑓𝑖𝑏0𝑑𝑡

𝑡𝑘1

𝑡𝑘0

= ∫ 𝐶𝑏
𝑖𝑏0𝑓𝑏𝑑𝑡

𝑡𝑘1

𝑡𝑘0

 

شتاب جاذبه در دستگاه ناوبری به صورت مقابل باشد. بردار ها میسنجتابخروجی ش 𝑓𝑏که 

 باشد:می

(1-2) g𝑛 = [0 0 g]𝑇 

 با استفاده از ماتریسهای تبدیل داریم:

(91-2) g𝑖 = 𝐶𝑒
𝑖𝐶𝑛
𝑒g𝑛 

آید. در ادامه این سرعت در دستگاه اینرسی بدست می 𝑡∆حال با انتگرالگیری برای بازه زمانی 

 کنیم. محاسبه می  𝑡𝑘2و 𝑡𝑘1متفاوت را برای هر دو زمان  هایبردارها در دستگاه

به منظور بدست آوردن ماتریس تبدیل به سه بردار نیاز داریم که بردار سوم را از ضرب خارجی 

کنیم. در نتیجه با داشتن سه بردار در دو دستگاه این دو بردار در دو دستگاه  محاسبه می

 آید.ماتریس تبدیل مورد نظر بدست می

(99-2) 
𝐶𝑖
𝑖𝑏0 =

[
 
 
 𝑉𝑡𝑘1

𝑖 𝑇

𝑉𝑡𝑘2
𝑖 𝑇

[𝑉𝑡𝑘1
𝑖 × 𝑉𝑡𝑘2

𝑖 ]𝑇]
 
 
 
−1

 

[
 
 
 𝑉𝑡𝑘1

𝑖𝑏0𝑇

𝑉𝑡𝑘2
𝑖𝑏0𝑇

[𝑉𝑡𝑘1
𝑖𝑏0 × 𝑉𝑡𝑘2

𝑖𝑏0]𝑇]
 
 
 

 

 توجیه اولیه غیر دقیقروش حل مسئله وهبا در   -2-3-3

ه از روش بهیندر این بخش، توجیه اولیه یک سامانه ناوبری برای کاربردهای دریایی با استفاده 

به منظور تخمین با حداقل مربعات  9165در سال  9وهبا گریس گردد. این روش توسطوهبا ارائه می

ها مورد ین روش برای تعیین وضعیت ماهواره. ا]29[مورد استفاده قرار گرفت ،خطا در وضعیت وسیله

                                                 
9 Grace wahba 
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های برای توجیه اولیه سامانهوش وهبا ایده استفاده از ر  2199. در سال ]29[گیرداستفاده قرار می

. در روش بردار دوگانه با استفاده از محاسبات جبری، ماتریس تبدیل استخراج ]24[شدناوبری را مطرح 

 گردد. از تخمین با حداقل مربعات خطا برای محاسبه ماتریس تبدیل استفاده می روشدر این  اما گردید

های ها برای مشخص کردن وضعیت استفاده کنیم. کواترنینتوانیم از کواترنینمی روش وهبادر 

ی زمین و اتوان به سه کواترنین تجزیه کرد: کواترنین توجیه اولیه، کواترنین سرعت زاویهوضعیت را می

حاسبه مکواترنین چرخش نسبت به اینرسی. در این حالت، کواترنین توجیه اولیه با استفاده از روش وهبا 

ی بدنه اینرس دستگاهگیرد: اینرسی ثابت مورد استفاده قرار می دستگاه، دو الگوریتمگردد. در این می

𝑞𝑏یت اینرسی ثابت، کواترنین  وضع دستگاهاینرسی ناوبری ثابت. با استفاده از این دو  دستگاهثابت و 
𝑛 

 توان به سه کواترنین زیر تجزیه کرد: را می

 ای زمین( کواترنین سرعت زاویه9( کواترنین توجیه اولیه 2اینرسی  نسبت بهچرخش کواترنین 

 که در ادامه توضیح داده خواهند شد. 

𝑞𝑏0اینرسی چرخش نسبت بهکواترنین 
𝑏 دهد و با که چرخش بدنه نسبت به بدنه ثابت را نشان می  

 گردد.روز میها بهاستفاده از خروجی ژیروسکوپ

𝑞𝑛0یه کواترنین توجیه اول
𝑏0  که تبدیل از دستگاه اینرسی ثابت ناوبری به دستگاه اینرسی ثابت بدنی

باشند و این تبدیل یک کواترنین ها نسبت به اینرسی ثابت میدهد. هر دوی این دستگاهرا نشان می

بردار  جفتثابت دارد. این کواترنین با استفاده از روش وهبا  و با حداقل کردن واریانس با استفاده از دو 

دست ها بهسنجگردد. یکی از بردارهای سرعت با انتگرالگیری از خروجی شتابسرعت، محاسبه می

 د. آیباشد، بدست میآید و بردار سرعت دیگر از حرکت جاذبه در دستگاه اینرسی که مشخص میمی

𝑞𝑛ای زمینکواترنین سرعت زاویه
𝑛0 ری ثابت شده در اینرسیانتقال از دستگاه ناوبری به دستگاه ناوب 

 باشد.ای زمین میدهد و تابعی از سرعت زاویهرا نشان می

های اولیه در توجیه باشد و برای محاسبه کواترنیندار مییک حداقل مربعات وزن وهبا مسئله

 سامانه های ناوبری مورد استفاده قرار گرفته و به صورت زیر است:

 ید:تایی نقاط را درنظر بگیر 𝑚یک دسته 

(92-2) {𝑣1. 𝑣2. … . 𝑣𝑚 }  𝑎𝑛𝑑 {𝑤1. 𝑤2. … . 𝑤𝑚 }  𝑚 ≥ 2 
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خواهیم یک ماتریس تبدیل از می باشند.نقاط در دستگاه دوم می 𝑤𝑖نقاط در دستگاه اول و  𝑣𝑖که

یابیم ای میرا به گونه 𝑅دسته اول به دسته دوم را از طریق حداقل مربعات خطا بیابیم. ماتریس تبدیل 

 دار زیر را حداقل کند:خطای وزن که تابع

(99-2) 
𝑒𝑟𝑟2 =

1

2
 ∑𝑎𝑖‖𝑅𝑣𝑖 − 𝑤𝑖‖

2

𝑚

𝑖=1

 

 باشند.نیز بردار می 𝑤𝑖و  𝑣𝑖وزن غیر منفی،  𝑎𝑖که در آن 

𝑣𝑖∆برای مسئله ما، دو دسته بردار مورد نظر، سرعت در دستگاه بدنی 
𝑏0   و بردار سرعت در دستگاه

𝑣𝑖∆ناوبری 
𝑛0  ها را برابر واحد درنظر گرفت و داریم:توان وزنمیباشد. می 

(94-2) 
𝑣𝑖 = ∆𝑣𝑖

𝑏0 

𝑤𝑖 = ∆𝑣𝑖
𝑛0

𝑅 = 𝐶𝑏0
𝑛0    

  

های زیادی برای حل این مسئله حداقل مربعات خطای وزندار وجود دارد. تعدادی از این روش

،  9روش مقادیر ویژه،  2، روش تخمینگر کواترنین 9های مرسوم عبارتند از : روش کیو داونپورتروش

. روش کیو داونپورت ]25[ 5و روش تخمین بهینه کواترنین  4روش ماتریس تعیین وضعیت بهینه سریع

باشد. این روش از نظر محاسباتی پایدار بوده و حالت های مناسب برای حل مسئله وهبا مییکی از روش

 . ]25[گرددوضعیت استفاده میکند. در این روش از کواترنین مشخص کننده تکین ایجاد نمی

 با عملیات برداريتوجیه اولیه غیر دقیق   -2-3-4 

در لحظات  روش توجیه اولیه با عملیات برداری بر اساس رابطه هندسی بین بردارهای حرکت

باشد. در این روش ماتریس وضعیت بین مختصات اینرسی و مختصات ناوبری از طریق مختلف می

شود و سپس وضعیت بین مختصات بدنی و مختصات ناوبری مشخص یعملیات برداری حاصل م

                                                 
9 Davenport, s Q method 

2 Quaternion estimator method (QUEST) 

9 Singular value decomposition method (SVD) 

4 Fast optimal attitude matrix method (FOAM) 

5 Estimator of the optimal quaternion method (ESOQ) 
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گیری است. دامنه نویز وقتی که گردد. در این روش نیز دقت توجیه اولیه تحت تاثیر نویز اندازهمی

های مقالات، از فیلتر پایین گذر برای دادهبرخی از کند. در شوند افزایش پیدا میبردارها از هم کم می

. به هرحال پیدا کردن فیلتر پایین ]95 [استده استفاده شده و نتایج خوبی بدست آمدهشگیریاندازه

 باشد. ها با نویزهای ترکیبی، کار بسیار مشکلی میگذر برای تمامی محیط

 توجیه اولیه غیر دقیقگذر در فیلتر پایین  -2-3-5

شرایط لنگرگاه، مشخص های کشتی در [ پس از آنالیز داده95برای طراحی فیلتر در مرجع]

باشد. هرتز می 921/9است که شتاب های تصادفی ناشی از جریان آب و امواج دریا بزرگتر از شده

 همچنین فرکانس دریفت آرام جاذبه خالص در مختصات اینرسی برابر: 

(95-2) 
1

84600 −
𝑉𝐸

2𝜋𝑅 𝑐𝑜𝑠𝐿

   𝐻𝑧 

باشند. از آنجاکه سرعت شرق شعاع زمین می R و در مختصات ناوبریسرعت شرق  EVباشد. کهمی

نظر کرده و فرکانس آرام بنابراین از آن صرف کشتی در مقایسه با شعاع زمین بسیار کوچک می باشد

گیریم. بنابراین به یک فیلتر پایین گذر برای استخراج جاذبه هرتز در نظر می 84611/9جاذبه را  تدریف

استفاده  48مرتبه  FIRگذر، از فیلتر مهندسی، برای طراحی فیلتر پایین داریم. بر اساس تجربهخالص نیاز 

د. اگر باشاست تاخیر ناشی از فیلتر میاست. چالش اصلی این روش همانطور که در مقاله اشاره شدهشده

 ید. آدست نمیمرتبه فیلتر را کاهش دهیم فیلتر دقیقی برای حذف نوسانات ناشی از باد و امواج ب

 هاي توجیه اولیه دقیقروش  -2-4

عملکرد اصلی توجیه اولیه غیردقیق، محاسبه وضعیت اولیه با خطای کوچک برای استفاده در 

ه باشد که خطای وضعیت بای میباشد. توجیه اولیه دقیق، مرحلهشرایط اولیه در توجیه اولیه دقیق می

منظور توجیه اولیه دقیق در دریا، یک روش سنتی شمالیابی [. به 26شود]می صورت دقیق تخمین زده

ک کنترل کلاسی های شمالیابی صفحه پایدار بوده و از طریق روابطنیز وجود دارد که برگرفته از روش

سازی مناسب معادلات انتشار خطای ه اول مدلئل[. در توجیه اولیه دقیق، مس27و28انجام گرفته است]

 باشد. ناوبری می
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 روش سنتی شمالیابی -2-4-1

چندان در مراجع جدید برای کاربردهای بدون  و باشداین روش، مورد استفاده در صفحه پایدار می

باشد که در آن از سه حلقه کنترلی صفحه پایدار مد نظر نبوده است. کلیات این روش به این صورت می

دو حلقه کنترلی فراز و غلت بر مبنای به منظور تنظیم زوایای فراز، غلت و سمت استفاده گردیده است. 

کنند ها، فرامینی را برای موتورهای صفحه پایدار به منظور تراز کردن صفحه صادر میسنجخروجی شتاب

سنج افقی را درمرحله اول با تراز کردن صفحه، صفر حلقه بسته، خروجی دو کانال شتاب و به صورت

ای زمین روی ژیروسکوپ کانال شرق)به دلیل ت زاویهکنند. در ادامه به دلیل وجود تصویر سرعمی

سنج شمال، فرامینی به موتور کانال سمت ارسال گیری از شتابانحراف از شرق(، بر مبنای انتگرال

انال سنج کیابد که دیگر دریفتی روی شتابگردد. این چرخش زاویه سمت صفحه تا جایی ادامه میمی

نی است که ژیروسکوپ شرق در جهت شرق قرار گرفته و دیگر هیچ شمال ایجاد نگردد و این به آن مع

افتد. البته ساختار کلی در صفحه پایدار دارای ای زمین روی آن نمیتصویری از سرعت زاویه

به صورت عملکردی در  فرایندباشد و در اینجا کلیات عملکرد بیان گردید. این هایی میپیچیدگی

ه در حات کامل در این رابطباشد. توضیا اندکی تغییر قابل استفاده میساختارهای بدون صفحه پایدار، ب

کنترل [ بیان شده است. این مراجع بر مبنای 27[  و به صورت مختصرتر در مرجع]21[ و ]28مرجع]

 اند.کلاسیک موضوع را بیان کرده

 معادلات انتشار خطاي ناوبري  -2-4-2

باشند، معادلات توصیف کننده حرکت، در حالت معمول، معادلاتی غیرخطی و متغیر با زمان می

مولا کنند نیز معناوبری را توصیف میهای کمکهمچنین، معادلاتی که ارتباط بین این حرکت و سامانه

های ناوبری سازی سامانهسازی در پیادهباشند. به منظور سادهمعادلاتی غیرخطی و متغیر با زمان می

ت گردد تا دینامیک معادلاسازی میتلفیقی با فیلترکالمن، در اکثر موارد، معادلات حالت ناوبری خطی

گذاری گردد. مراجع متفاوت، معادلات متفاوت و غیر واحدی را برای خطای ناوبری خطای ناوبری پایه

گیری واحد برای نامیکی و اندازههای موجود، مانع از توصیف یک مدل دیاند. تنوع انتخاببیان کرده

ها ناشی از است. در بعضی از مواقع، این اختلافاستفاده در کاربردهای ناوبری تلفیقی گردیده

ها ناشی از فرضیاتی باشد. در بعضی دیگر، این اختلافهای مرجع متفاوت برای ناوبری میچهارچوب
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گیرد و بر مبنای این فرضیات ، پیاده رار میسازی در فیلترکالمن مد نظر قاست که به منظور پیاده

 [.29گیرد]های متفاوتی صورت میسازی

ین در چند سال گذشته مدل انتشار خطا در سیستم های ناوبری اینرسی، موضوع پژوهش محقق

و  9[. دو دیدگاه اصلی برای استخراج معادلات فوق وجود دارد: دیدگاه اغتشاشات59~19بوده است ]

باشد و نیاز . برای کاربردهای دریایی معمولا خطاهای زوایای اولیه در سمت بزرگ می2زاویهدیدگاه شبه

های اغتشاشی و بدون باشد که معمولا مشابه روشهای خطا برای زوایای بزرگ خطا میبه توسعه مدل

فاده های خطای غیرخطی استباشند. در استفاده از فیلترهای غیرخطی معمولا از مدلسازی میساده

ها، مدل خطای [ با استفاده از مدل انتشار خطای خطی مربوط به کواترنین96در مرجع] گردد.می

[ ابتدا، 96است. در مرجع]وضعیت بر مبنای بردار دوران به عنوان یک مدل غیرخطی، استخراج گردیده

ادامه از مدل خطی ها و مدل خطای بردار دوران استخراج گردیده و در ارتباط بین مدل خطای کواترنین

. استها استفاده شده و یک مدل غیرخطی برای انتشار خطای بردار دوران، استخراج گردیدهکواترنین

ها در استخراج مدل غیرخطی بردار دوران، این مدل به البته به دلیل استفاده از مدل خطی کواترنین

ها، انتشار خطای کواترنین [ از روی مدل97در مرجع] باشد.عنوان یک مدل غیرخطی مناسب نمی

است. همچنین میزان های مختلف، استخراج گردیدهبا در نظر گرفتن دستگاه θو  𝜓 ،ϕهای خطی مدل

 است.محاسبات مربوط به هر کدام در جدولی بیان گردیده

 فیلترها در توجیه اولیه دقیق  -2-4-3

های شمالیابی دریایی در مراجع زیادی بیان سامانهدقیق اولیه استفاده از فیلترها در توجیه  ئلهمس

شود که میزان عدم قطعیت اولیه زاویه سمت به به عنوان یک قانون، فرض می [.44~98]استدیدهگر

[. این فرض، این 44باشد]دلیل استفاده از مرحله توجیه اولیه غیردقیق، کوچک و کمتر از پنج درجه می

توجیه اولیه دقیق را بتوان با استفاده از توصیفی خطی شده از مدل  همسئلکند که امکان را ایجاد می

های مربوط به فیلترهای بهینه خطی، در کمترین فرایندانتشارخطای ناوبری بیان کرد و با استفاده از 

                                                 
9 Phi-angle (Perturbation) 

2 Psi- angle 
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زمان به بهترین دقت دست یافت. در شرایط دیگر، زمانی که نتوان توجیه اولیه غیردقیق را انجام داد 

 گردد.  انتشار خطای ناوبری استفاده می مسئلهز یک توصیف غیرخطی از معمولا ا

است. این برای توجیه اولیه در دریا پیشنهاد گردیده  9[ یک فیلتر موجی تطبیقی49در مرجع]

 گیرد.فیلتر برای جداکردن حرکات فرکانس پایین کشتی از حرکات ناشی از امواج، مورد استفاده قرار می

با  است. در این مرجع، نتایج برای توجیه اولیه پیشنهاد گردیده یک فیلتر کالمن بی اثر[ 98در مرجع]

است که این فیلتر در حالتی که خطای زاویه  مقایسه گردیده و مشاهده شده فیلتر کالمن توسعه یافته

کاربرد برای   2[ از فیلتر نقاط سیگما45در مرجع] باشد.سمت کوچک است ، دارای نتایج مطلوبی می

دهد که این فیلتر، در حضور نویزهای رنگی، است. نتایج نشان میتوجیه اولیه در دریا استفاده گردیده

است و یک فیلتر استفاده گردیده [ از مدل غیرخطی زوایای اویلر46در مرجع] است.نتایج خوبی داشته

ی فیلتر، نسبت به فیلترهای غیرخطاست. این برای کاربرد توجیه اولیه پیشنهاد گردیده  9مکعبیکالمن

رای ای را بگیرد و بهبود قابل ملاحظهدیگر درجات بالاتری از بسط تیلور معادله غیرخطی را در بر می

[ فیلترکالمن توسعه یافته با 47در مرجع] کند.حالتی که خطای زاویه سمت بزرگ است ایجاد می

[ از یک 48در مرجع] اند.ورد مقایسه قرار گرفتهم  4اثر و فیلتر تفاضلی مرتبه دومفیلترکالمن بی

[ از یک فیلتر کالمن 41در مرجع] است.یافته به منظور توجیه اولیه استفاده گردیدهفیلترکالمن توسعه

 است.توجیه اولیه استفاده گردیده مسئلهبرای   6و سازگار  5مقاوم

 ناوبري اینرسی در دریا هاي کاهش زمان توجیه اولیه سامانه  -2-5

 فرایندباشند، اما در طول های ناوبری میسرعت و دقت توجیه اولیه مسئله مهمی برای سامانه

باشند. برای حل این مسئله تحقیقات مختلفی صورت ترازیابی این دو مسئله بر عکس یکدیگر می

                                                 
9 Adaptive Wave Filter 

2 Sigma Point Filter 

9 Cubature Kalman Filter 

4 second-order divided difference filter (DDF2) 

5 Robust Kalman filter 

6 Consistent 
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ح های ناوبری بوده مطرلیه سامانهروبه جلو و عقب در توجیه او فرایندروش جدیدی که  است. اخیراًگرفته

ن که مقالات زیادی از ایطوریهباشد برسد این موضوع زمینه تحقیقاتی مناسبی میاست. بنظر میشده

باشد که با توسعه تکنولوژی کامپیوترهای اند. ایده اصلی این روش به این صورت میروش استفاده کرده

ها را مکررا در نند تعداد زیادی داده سنسور را ذخیره و دادهتواناوبری، کامپیوترهای ناوبری جدید، می

ها از مبدا تا انتها را پردازش روبه جلو و از انتها تا ترتیب رو به جلو و عقب پردازش کنند. پردازش داده

 و قدر کافی و موثر استفاده کنیمها بهتوانیم از دادهنامیم. با این روش میمبدا را پردازش رو به عقب می

که  از دقت ترازیابی اطمینان حاصل کرد. روش اشاره شده برای زمان ترازیابی کاهش پیدا کند در حالی

 فرایندی کارگیراست و برای حل مسئله سرعت و دقت با به ترازیابی همراه با فیلتر کالمن استفاده شده

مرجع  در [.51ردیده است]سور اینرسی استفاده گهای سنو به جلو و عقب برای پردازش دادهفیلتر ر

ب رو به جلو و عق الگوریتمپذیری حل دو موضوع متضاد دقت و سرعت با استفاده از بررسی امکان[ 59]

. تبررسی شده اسخطای سنسور و اغتشاشات سینوسی ناشی از حرکت وسیله نقلیه وجود  در شرایط 

لو و عقب کامپس روبه ج فرایندتوجیه اولیه بر اساس تئوری کنترل کلاسیک تعریف شده و سپس آنالیز 

[  52روبه جلو وعقب در مرجع] فراینداست.  با استفاده از معادلات خطا در حوزه فرکانس اجرا شده

 رو به عقب ندفرایمرتبه بالا در  جملاتباشد. همچنین شامل محاسبات موقعیت، سرعت و وضعیت می

ل پرواز به آسانی قاب است به طوری که در کامپیوتربه یک معادله دیفرانسیل مرتبه اول منتقل شده

های اخیر تمرکز در سال ،با توجه به مقالات چاپ شده در مورد توجیه اولیه در دریا ریزی باشد.برنامه

ناوبری  الگوریتم[ روش جدید 59ر مرجع ]باشد. برای مثال دد میبر افزایش دقت ترازیابی در زمان محدو

رجع در م است.روبه عقب برای توجیه اولیه سریع با ذخیره داده و تکرار ناوبری مطرح گردیده -روبه جلو

توجیه اولیه بررسی شده و دو ویژگی تکرار ناوبری و تکرار تلفیق بر روی دسته یکسانی از  فرایند[ 54]

تر و است. بر اساس روش ارائه شده، ترازیابی سریعهای سنسور و اطلاعات خارجی اجرا شدهداده

 است.های معمول بدست آمدهتری نسبت به روشدقیق

 با اطلاعات خارجی توجیه اولیه سامانه ناوبري با تلفیق  -2-6

همانطور که اشاره گردید، دقت شمالیابی بستگی به استخراج دقیق زوایای تراز دارد، از آنجا که 

باشند، بهتر ناپذیر میپذیری سرعت صفر، رویتهای شمال و شرق برای مدل مشاهدهسنجبایاس شتاب
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پذیری جدیدی با تلفیق با اطلاعات خارجی در ترازیابی استفاده شود. همچنین در است از مدل مشاهده

کاربردهایی بنا به دلایل مختلف مانند کاهش زمان اولیه پرتاب و پرواز، انتقال وضعیت به سایر تجهیزات 

عادلات گیرد. مر حال حرکت صورت مینصب شده بر روی کشتی و افزایش دقت ناوبری وسیله، ترازیابی د

روند. معمولا کار میعنوان معادلات توجیه اولیه در حال حرکت بهخطای موقعیت، سرعت و وضعیت به

خروجی سیستم ناوبری به کمک فیلتر تخمینگر و تلفیق با اطلاعات سنسورهای خارجی)سیستم کمک 

 شود.ناوبری( موجب افزایش دقت ترازیابی می

 GPSتوجیه اولیه سامانه ناوبري به کمک   -2-6-1

تم توان از سیسگیری باشند، میبه منظور بهبود ترازیابی، وقتی که سنسورها دارای خطای اندازه

به دلیل هزینه کم و خطای ثابت با زمان، یکی از  GPSاستفاده کرد. سیستم  GPSناوبری غیر اینرسی 

وجود  GPSبرد مورد نظر ما دو ساختار در استفاده از های ناوبری است. در کارپرکاربردترین سیستم

که یک پردازشگر ناوبری طوریشود. بهمی استفاده GPSهای سرعت و مکان دارد. در ساختار اول از داده

، سرعت و مکان را محاسبه کرده سپس با مقایسه با سرعت و مکان GPSبا استفاده از دریافت کننده 

شود. در ساختار دوم که سازی میسنسور، خطای سنسورهای اینرسی جبرانهای گیریحاصل از اندازه

شود. از توجیه استفاده می الگوریتمفاصله در مانند شبه GPSای باشد از اطلاعات پایهتر میپیچیده

[ عملکرد یک سیستم تلفیقی 55در مرجع ] باشد.های کمتر میمزایای این روش، نیاز به تعداد ماهواره

GPS/INS  فاوت آنها است که ت غیرمستقیم مورد بررسی قرار گرفته مستقیم و الگوریتمبا استفاده از دو

ین مستقیم، خروجی فیلتر، مقدار خطای تخمباشد. در فیلترکالمن غیرالمن میدر نحوه استفاده از فیلترک

جبران کرد. در روش  توانزده شده است و با داشتن آن متغیرهای حالت سیستم مانند وضعیت را می

[ تخمین خطای زاویه 26در مرجع ] ها را بطور مستقیم تخمین زد.توان حالتفیلترکالمن مستقیم، می

سنج و استفاده از هر دو روش ، ناوبری به کمک مغناطیس GPSسمت با استفاده از ناوبری کمکی 

طلاعات موقعیت تلفیق شامل اDGPS [ سیستم ناوبری اینرسی با 56در مرجع ] است.بررسی شده

باشد. در این های زمینی میتوسط ایستگاه GPSهای شده سیگنال اصلاح DGPSاست. سیستم شده

بایاس و ضریب مقیاس سنسورها به عنوان بردار حالت در  ،علاوه بر موقعیت، سرعت، وضعیت الگوریتم

 است.برای ترازیابی در حال حرکت استفاده شده UKFاز فیلترکالمن غیرخطی و  است نظر گرفته شده
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رسد. یبی مهای تلفیق است که در زمان کم به دقت مناستلفیق سرعت و وضعیت یکی از بهترین روش

است. دقت سیستم ناوبری اینرسی در یک [ این تلفیق با فیلتر غیرخطی بررسی شده57] مرجعدر 

[ مسئله ترازیابی برای 58ه بستگی دارد. در مرجع ]یه اولیبه عملکرد توج GPS/INSسیستم ترکیبی 

است. حرکت پایه  حالته فرموله شده 92با پایه متحرک بصورت فیلترکالمن  دقیق  GPS/INSسیستم 

 داًدهد که دقت ترازیابی شدیاست. نتایج نشان می تصادفی مارکوف مرتبه دوم مدل شده فرایندبصورت 

شوند و مقادیر نهایی آنها به های تراز اولیه به سرعت همگرا میباشد. خطاحساس به حرکت پایه می

 کندباشد. از طرف دیگر همگرایی خطای توجیه اولیه زاویه سمت بسیار تخمین اولیه حساس نمی

باشد. زمان همگرایی برای چند حالت ارائه شده، تا رابطه بین عوامل مهم مانند عرض جغرافیایی، می

گیری و مشخصات اغتشاش را نشان دهد. در این ساختار خطای نویز اندازه خطای سنسورهای اینرسی،

GPS است.و خطای سنسورها در معادلات ناوبری لحاظ و تخمین زده شده 

 کمک سرعت سنج  در حال حرکت به سامانه ناوبري اینرسیترازیابی   -2-6-2

باشد بنابراین اغتشاشات رادیویی میباشد یا همراه با همیشه در دسترس نمی GPSاز آنجا که  

ترازیابی  تمالگوریکرد. سنج برای تلفیق در ناوبری دقیق استفادهتوان از سنسورهای دیگر مانند سرعتمی

است. خطاهای بایاس [ توصیف شده51در مرجع ] 9DVLبا کمک سامانه ناوبری اینرسیدر حال حرکت 

در راستای  DVL توان تخمین زد. مدل خطایی متداول نمیهاالگوریتمرا با  DVLگیری و ثابت اندازه

 محورهای چهارچوب ناوبری محلی در حالیکه کشتی با سرعت ثابت در حال حرکت است استخراج شده

غیرهای پذیری متدهد که با استفاده از این مدل خطا در فیلتر کالمن،  مشاهدهاست. نتایج آنالیز نشان می

یری گدهد که خطای اندازهیابد. نتایج شبیه سازی نشان میکشتی بهبود میای حالت با حرکت زاویه

DVL شود و دقت ترازیابی در حال حرکت با به دقت تخمین زده میDVL ای بهبود بطور قابل ملاحظه

توجیه  ایهالگوریتمسرعت و شتاب کشتی تاثیر منفی بر روی توجیه اولیه دارد. بنابراین  است. یافته

توجیه اولیه  الگوریتم[ 27ال حرکت استفاده کرد. در مرجع ]توان برای کشتی در حتداول را نمیاولیه م

                                                 
9 Doppler Velocity Log 
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است. به منظور اجرای ترازیابی دقیق در سامانه ناوبری دریایی پیشنهاد شده 9log-EM در حال حرکت با

 ایهآزمایشسازی و شود. نتایج شبیهبرای دنبال کردن سرعت مانور کشتی استفاده می EM-logاز 

تواند ترازیابی دقیق در حال حرکت را برای سامانه ناوبری دهد که روش پیشنهادی میعملی نشان می

نوعی  EM-logهای متداول ناموفق هستند. بنابراین توجیه اولیه به کمک که روشانجام دهد در حالی

ع در مرجشود. ایی استفاده تواند بطور گسترده در کاربردهای دریباشد که میروش خود ترازیابی می

 DVLو کمک ناوبری  بوفیلتر کالمن بی[ روش جدیدی برای ترازیابی سامانه ناوبری با استفاده از 61]

به این صورت است که مدل انتشار است. مکانیزم روش پیشنهادی  بزرگ ارائه شده اولیهبرای زوایای 

گیری با فرض وجود زوایای ناهمترازی بزرگ استخراج خطی ناوبری ارائه شده و مدل اندازهخطای غیر

یت کیفگیری اهمیت بسیار زیادی در که اطلاعات قبلی از کواریانس نویز اندازه است. از آنجاگردیده 

کار بیقی بهکالمن تطدارد، روش انطباق کواریانس که بطور گسترده در فیلتربو فیلتر کالمن بی عملکرد

ه روش دهد کاست. نتایج عملی نشان میتطبیقی توسعه پیدا کردهبوی لمن بیفیلتر کابرای  رودمی

روشی را برای  DVL[ با استفاده از 69مرجع ]پیشنهادی با هر زاویه سمت خطا عملکرد مطلوبی دارد. 

است. بر اساس آنالیز خطای سرعت، خطای عرض پایه متحرک ارائه گردیده اتوجیه اولیه سامانه ناوبری ب

فیایی و خطای شتاب بر روی پایه متحرک، دو پیشنهاد برای افزایش دقت و سرعت با جزئیات ارائه جغرا

دهد. در گام  است. در گام اول پارامترهای سیستم دوباره طراحی شده تا اغتشاشات شتاب را کاهششده

 محاسباتی با تکرار داده استفاده شده تا تاخیر زمان ترازیابی کم شود. الگوریتمدوم از 

 مراجع مرورجمع بندي   -2-7

مد نظر نبوده چندان زیر در مراجع  هایزمینهبر مبنای بررسی انجام شده روی مراجع مختلف، 

 :شوندای کاربردهای شمالیابی توسعه دادهبر مناسب است که

 یون خاص سامانه های ناوبری اینرسی برای کاربردهای شمالیابی.های کالیبراستوسعه روش( 9

 یک مدل انتشار خطای خطی ناوبری برای کاربرد شمالیابی. توسعه ( 2

                                                 
9 Electromagnetic Log 
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 خطی ناوبری برای کاربرد شمالیابی.یک مدل انتشار خطای غیرتوسعه ( 9

 های جدید مبتنی بر فضای حالت.های سنتی شمالیابی با روشتلفیق روش( 4

 های شمالیابیالگوریتمی کردن بهره فیلترهای تصادفی در نظیمت( 5

  ذکر شده، برای کاربردهای شمالیابی مد نظر خواهد بود. راهکارهایدر ادامه این پژوهش 
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کاربردهاي  درهاي اندازه گیري اینرسی  بهبود فرایند کالیبراسیون سامانهفصل سوم: 

 شمالیابی دریایی

 مقدمه -3-1

های بسیار دقیق های بوجود آمده در طراحی و توسعه ژیروسکوپاخیر، با پیشرفتهای در سال

های ناوبری اینرسی بسیار دقیق های دقیق، خانواده جدیدی از سیستمسنجاپتیکی و لیزری و شتاب

های اساسی در تکنولوژی ناوبری است که منجر به پیشرفتمتشکل از این نوع سنسورها عرضه شده

های منطقی آن، بصورت گسترده در ده و امروزه با توجه به عملکرد ممتاز و هزینهاینرسی گردی

 .  [9]گیرندکاربردهای گوناگون هوایی، فضایی، دریایی و زمینی مورد استفاده قرار می

ازی سهای دقیقی، بحث کالیبراسیون و جبرانترین مسائل در مواجهه با چنین سیستمیکی از مهم

یندی اساسی و ضروری برای تولید و بکارگیری افر ،. کالیبراسیونباشدمی سنسورهاپارامترهای خطای 

های ناوبری دقیق بسیار با های ناوبری اینرسی بوده و بخصوص انجام صحیح آن در مورد سامانهسامانه

باشد. هدف از کالیبراسیون، تخمین خطاهای پایدار)غیر تصادفی( سنسورهای اینرسی است. اهمیت می

های خام سنسورهای اینرسی و در نتیجه حذف ایج بدست آمده از کالیبراسیون برای جبران خروجینت

 . [4]شودخطاهای تکرارپذیر آنها به کار برده می

باشند که باید در شرایط سخت محیطی دریا هایی میهای شمالیابی دریایی جزء سامانهسامانه

ونه ، هرگشرایط دریافی باشند. به دلیل نوسانات همیشگی همراه با نوسانات امواج دریا، دارای دقت کا

های شمالیابی دریایی، باعث خطای بزرگی در خروجی خطای کوچک در پارامترهای کالیبراسیون سامانه

-ابهای سنسورهای شتهای شمالیابی دریایی، تطابق دادهالگوریتمگردد. همچنین با توجه به سامانه می

باشد. با توجه به نوسانات همیشگی دریا، ابی بسیار مهم میینهایی شمالسنج و ژیروسکوپ در دقت 

باشد. تخمین پارامترهای مربوط به اثر اثر طول بازو در کالیبراسیون، دارای اهمیت بالایی می مسئله

  باشد.های تفکیکی دشوار میطول بازو معمولا با استفاده از روش

معمولا پنج فعالیت باید انجام گیرد. در مرحله اول،  ،یبه منظور کالیبراسیون یک سامانه ناوبر

گردد. به منظور گیری اینرسی( مشخص میمدل ریاضی خروجی سنسورها)در حالت کلی، سامانه اندازه
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باشد. باید حساسیت و رفتار خروجی سامانه استخراج این مدل، نیاز به شناخت مناسبی از سنسور می

های نامطلوب نیز مورد گردد. همچنین، امکان جبران سازی حساسیتبه عوامل مختلف ورودی مشخص 

 ،لهحگردد. در این مربررسی قرارگیرد. در مرحله دوم، رابطه کالیبراسیون، شامل پارامترها مشخص می

پارامترهای مجهول مشخص  و رابطه مورد نظر برای کالیبراسیون ،بر مبنای شناخت سنسور و سامانه

نمونه در شرایط معمول برای یک سامانه در کلاس ناوبری، پارامترهای اصلی شامل گردد. به عنوان می

له ند باشد. مرحتواها به دما میها، عدم تعامدها و ضرائب حساسیت بایاسب بایاس، ضریب تبدیلیضرا

ه، لباشد. در این مرحها و حرکات مختلف میگیری اینرسی در وضعیتبرداری از سامانه اندازهسوم، داده

منظور مشاهده و امکان استخراج پارامترهای شود، سپس به ابتدا سامانه روی میز کالیبراسیون بسته می

های خروجی سامانه ذخیره شود و دادهای به میز داده میکالیبراسیون، حرکات از پیش تعیین شده

-در حالت سکون، دادهایای مختلف و ها معمولا در زوسنجهای تفکیکی، برای شتابگردد. در روشمی

گیرد. برداری صورت میداده ،های سکون و حرکتها در حالتبرای ژیروسکوپ و گرددبرداری انجام می

گردد. در این مرحله با مقادیر پارامترهای مجهول در رابطه کالیبراسیون استخراج میدر مرحله چهارم، 

-وشتوان با رمی ،رابطه پارامتری کالیبراسیون و مقادیر مطلوب ،گیری شدهمقادیر اندازه مشخص بودن

نظیر  ،های مبتنی بر فیلترهای تصادفیو روش روش حداقل مربعات خطا های شناسایی سیستم، نظیر

بنای مپارامترهای مجهول را بدست آورد. در مرحله پنجم، دقت و صحت کالیبراسیون، بر ، فیلتر کالمن

ای هگیرد. این ارزیابی معمولا با دادهی مورد ارزیابی قرار میگیری اینرسمشخصات نامی سامانه اندازه

 گیرد.اضافی صورت می هایبرداریحین کالیبراسیون و داده

آنها  دهد که درهای کالیبراسیون مرتبه سیستمی بوده و روشی ارائه میبر روش این فصلتمرکز 

ود. در شهای ناوبری دقیق استفاده میاز تجهیزات و میزهای تست غیردقیق برای کالیبراسیون سامانه

 ،برداری مستقیم از سنسورها و مقایسه آنها با مقادیر مطلوببا استفاده از دادهروش متعارف تفکیکی 

 های مرتبه سیستمی، بر مبنای حل معادلات ناوبری بوده وگردد. روشمستقیما ضرایب استخراج می

بی یاهای شمالسامانه .شودبودن موقعیت در نظر گرفته میفرض صفر بودن اندازه سرعت و ثابت  در آنها

ها و تجهیزات کالیبراسیون معمول، باشند. روشدریایی معمولا دارای سنسورهای بسیار دقیقی می

نها به ابی دریایی، تیباشند. فرض خاص شدن کالیبراسیون برای شمالجوابگوی دقت مورد نیاز آنها نمی
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یند کالیبراسیون مطابق با مدل تلاطم دریا در نظر گرفته اسامانه حین فراین دلیل است که حرکات 

ردهای گیری اینرسی برای کاربدر ادامه روشی سیستماتیک برای کالیبراسیون یک سامانه اندازه .شودمی

عیت باشد و تنها به یک وضاست که بر پایه دقت میز کالیبراسیون نمیشمالیابی دریایی ارائه گردیده

تواند باشد. در ابتدا مدلی برای پارامترهای کالیبراسیون نیاز از میز میو مشخص نیاز دارد و بی دقیق

گردد. در روش پیشنهادی بر مبنای خطای ماتریس دوران و سامانه سنسورهای اینرسی پیشنهاد می

یبراسیون های زمانی مشخص، با استفاده از روش حداقل مربعات خطا، پارامترهای کالسرعت در بازه

 این است که مدلی برای کالیبراسیون سیستماتیک پیشنهادی الگوریتمشوند. نوآوری اول تخمین زده می

های ساده و است که در هر لحظه از زمان و برای حرکتگیری اینرسی استخراج شدههای اندازهسامانه

ند. کالیبراسیون بیان میترکیبی، خطای ماتریس دوران و سرعت را به صورت تابعی از پارامترهای ک

توان با استفاده از ای از زمان مقادیر دقیق وضعیت و سرعت مشخص باشند، میحال اگر در لحظه

هایی نظیر حداقل مربعات خطا، پارامترهای کالیبراسیون را تخمین زد. نوآوری دوم، پیشنهاد روش

-ده از دادهباشد. با استفاقیق، میکالیبراسیون سیستماتیک تنها با استفاده از یک وضعیت مشخص و د

پیشنهادی، تخمین مناسبی از پارامترهای کالیبراسیون از  الگوریتم های واقعی نیز مشخص گردید 

 جمله پارامتر اثر طول بازو دارد. 

باشد در بخش دوم، رابطه کالیبراسیون برای سامانه شامل هشت بخش می فصلدر ادامه، این 

در  گردیده وگردد. در بخش سوم مدل خطای مورد استفاده، استخراج بیان میگیری اینرسی اندازه

. گرددیمند کالیبراسیون تشریح ایشوند. در بخش پنجم فرگیری مشخص میبخش چهارم مقادیر اندازه

شود. در بخش هفتم، روش در بخش ششم معادلات مربوط به استخراج پارامترها توضیح داده می

 و پارامترهای الگوریتم سازی شده و اعتبار گیری اینرسی پیادهسامانه اندازهپیشنهادی برای یک 

ه شده ئبندی روش اراگیرند و در نهایت در بخش هشتم، جمعاستخراج شده، مورد ارزیابی قرار می

 گیرد.صورت می

 رابطه کالیبراسیون سامانه اندازه گیري اینرسی -3-2

ای گیری اینرسی دقیق بر مبنکالیبراسیون یک سامانه اندازه، فصلبا توجه به این که هدف این  

باشد، بر مبنای مشخصات سامانه مد نظر، مدل می فیبر نوریهای و ژیروسکوپ پاندولیهای سنجشتاب
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ها، پارامترهای عدم تعامد و پارامترهای کلی کالیبراسیون مبتنی بر پارامترهای بایاس، ضریب تبدیل

ها ای در ژیروسکوپسرعت زاویه مدوها و پارامترهای اثرات توان سنجزو در شتابمربوط به اثر طول با

 ها داریم: سنج. بر این مبنا برای شتاب[7]شوددر نظر گرفته می

 

(9-9) 

[

𝑎𝑥𝑐
𝑎𝑦𝑐
𝑎𝑧𝑐
] = [

𝑆𝑥
𝑎𝑐𝑐 𝑚𝑥𝑦

𝑎𝑐𝑐 𝑚𝑥𝑧
𝑎𝑐𝑐

𝑚𝑦𝑥
𝑎𝑐𝑐 𝑆𝑦

𝑎𝑐𝑐 𝑚𝑦𝑧
𝑎𝑐𝑐

𝑚𝑧𝑥
𝑎𝑐𝑐 𝑚𝑧𝑦

𝑎𝑐𝑐 𝑆𝑧
𝑎𝑐𝑐

] [

𝑎𝑥𝑟
𝑎𝑦𝑟
𝑎𝑧𝑟
] + [

𝑎𝑥
𝑏𝑖𝑎𝑠

𝑎𝑦
𝑏𝑖𝑎𝑠

𝑎𝑧
𝑏𝑖𝑎𝑠

]

+ [

𝑟𝑥 0 0
0 𝑟𝑦 0

0 0 𝑟𝑧

] [

𝜔𝑦𝑐
2 + 𝜔𝑧𝑐

2

𝜔𝑥𝑐
2 + 𝜔𝑧𝑐

2

𝜔𝑥𝑐
2 + 𝜔𝑦𝑐

2

] 

ها پارامترهای مربوط به اثر طول بازو  𝑟ها ضرایب عدم تعامد و  𝑚ها ضرایب تبدیل، 𝑆 که در آن

ند اها درنظر گرفته شدهسنجرأس بودن شتابو، با توجه به همباشند. پارامترهای مربوط به طول بازمی

ها در طراحی مکانیک سنجگردد )شتابگیری اینرسی دقیق این امر رعایت میهای اندازهکه در سامانه

ها، تعداد پارامترهای مربوط سنجرأس بودن شتابگردند( در صورت غیر همرأس طراحی میسامانه هم

تر یابد و فرآیند کالیبراسیون دچار پیچیدگی بیشاز سه پارامتر به نه پارامتر افزایش میبه اثر طول بازو 

 باشد:سنج به صورت زیر میگردد. در حالت کلی شتاب حاصل از اثر طول بازو روی هر شتابمی

(2-9) 𝑎𝐿𝐴 = −𝜔 × (𝜔 × 𝑟) 

اپراتور ضرب خارجی  ×سنج از رأس و بردار فاصله شتاب 𝑟ای، بردار سرعت زاویه 𝜔که در آن 

سنج تنها در راستای خودش از نقطه رأس فاصله داشته باشد رابطه باشد. در حالتی که هر شتابمی

 گردد:کلی شتاب حاصل از اثر طول بازو برای سه شتاب سنج به صورت زیر ساده می

(9-9) 
[

𝑎𝑥
𝐿𝐴

𝑎𝑦
𝐿𝐴

𝑎𝑧
𝐿𝐴

] = [

𝑟𝑥 0 0
0 𝑟𝑦 0

0 0 𝑟𝑧

] [

𝜔𝑦𝑐
2 + 𝜔𝑧𝑐

2

𝜔𝑥𝑐
2 + 𝜔𝑧𝑐

2

𝜔𝑥𝑐
2 + 𝜔𝑦𝑐

2

] 

 توان به صورت زیر بازنویسی کرد:را می (9-9)رابطه

 

 

(4-9) [

𝑎𝑥𝑐
𝑎𝑦𝑐
𝑎𝑧𝑐
] = [

𝑆𝑥
𝑎𝑐𝑐 𝑚𝑥𝑦

𝑎𝑐𝑐 𝑚𝑥𝑧
𝑎𝑐𝑐 𝑎𝑥

𝑏𝑖𝑎𝑠 𝑟𝑥 0 0

𝑚𝑦𝑥
𝑎𝑐𝑐 𝑆𝑦

𝑎𝑐𝑐 𝑚𝑦𝑧
𝑎𝑐𝑐 𝑎𝑦

𝑏𝑖𝑎𝑠 0 𝑟𝑦 0

𝑚𝑧𝑥
𝑎𝑐𝑐 𝑚𝑧𝑦

𝑎𝑐𝑐 𝑆𝑧
𝑎𝑐𝑐 𝑎𝑧

𝑏𝑖𝑎𝑠 0 0 𝑟𝑧

]

[
 
 
 
 
 
 

𝑎𝑥𝑟
𝑎𝑦𝑟
𝑎𝑧𝑟
1

𝜔𝑦𝑐
2 + 𝜔𝑧𝑐

2

𝜔𝑥𝑐
2 + 𝜔𝑧𝑐

2

𝜔𝑥𝑐
2 + 𝜔𝑦𝑐

2 ]
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 کنیم:و تعریف می

(5-9) [𝑆𝑥
𝑎𝑐𝑐  𝑚𝑥𝑦

𝑎𝑐𝑐   𝑚𝑥𝑧
𝑎𝑐𝑐   𝑎𝑥

𝑏𝑖𝑎𝑠  𝑟𝑥   𝑚𝑦𝑥
𝑎𝑐𝑐   𝑆𝑦

𝑎𝑐𝑐   𝑚𝑦𝑧
𝑎𝑐𝑐   𝑎𝑦

𝑏𝑖𝑎𝑠   𝑟𝑦   𝑚𝑧𝑥
𝑎𝑐𝑐   𝑚𝑧𝑦

𝑎𝑐𝑐   𝑆𝑧
𝑎𝑐𝑐   𝑎𝑧

𝑏𝑖𝑎𝑠   𝑟𝑧]
𝑇

≈ 𝑘𝑎𝑐𝑐 + 𝛿𝑘𝑎𝑐𝑐  

ترهای کالیبراسیون مخطای پارا 𝛿𝑘𝑎𝑐𝑐ها وسنجمقدار پارامتر کالیبراسیون اولیه شتاب𝑘𝑎𝑐𝑐 که در آن

 ها:برای ژیروسکوپباشند. می

 

 

(6-9) 

[

𝜔𝑥𝑐
𝜔𝑦𝑐
𝜔𝑧𝑐

] = [

𝑆𝑥
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑚𝑥𝑦
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑚𝑥𝑧
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑚𝑦𝑥
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑆𝑦
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑚𝑦𝑧
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑚𝑧𝑥
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑚𝑧𝑦
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑆𝑧
𝑔𝑦𝑟𝑜

] [

𝜔𝑥𝑟
𝜔𝑦𝑟
𝜔𝑧𝑟

] + [

𝜔𝑥
𝑏𝑖𝑎𝑠

𝜔𝑦
𝑏𝑖𝑎𝑠

𝜔𝑧
𝑏𝑖𝑎𝑠

]

+ [

𝑒𝑥 0 0
0 𝑒𝑦 0

0 0 𝑒𝑧

] [

𝜔𝑥𝑟
2

𝜔𝑦𝑟
2

𝜔𝑧𝑟
2

] 

ها پارامترهای مربوط به اثر درجه دوم  𝑒ها ضرایب عدم تعامد و  𝑚ها ضرایب تبدیل، 𝑆 که در آن

 توان به صورت زیر بازنویسی کرد:را می (9-6)باشند. رابطهمی

(7-9) 

[

𝜔𝑥𝑐
𝜔𝑦𝑐
𝜔𝑧𝑐

] = [

𝑆𝑥
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑚𝑥𝑦
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑚𝑥𝑧
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝜔𝑥
𝑏𝑖𝑎𝑠 𝑒𝑥 0 0

𝑚𝑦𝑥
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑆𝑦
𝑔𝑦𝑟𝑜 𝑚𝑦𝑧

𝑔𝑦𝑟𝑜 𝜔𝑦
𝑏𝑖𝑎𝑠 0 𝑒𝑦 0

𝑚𝑧𝑥
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑚𝑧𝑦
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝑆𝑧
𝑔𝑦𝑟𝑜

𝜔𝑧
𝑏𝑖𝑎𝑠 0 0 𝑒𝑧

]

[
 
 
 
 
 
 
𝜔𝑥𝑟
𝜔𝑦𝑟
𝜔𝑧𝑟
1
𝜔𝑥𝑟
2

𝜔𝑦𝑟
2

𝜔𝑧𝑟
2 ]
 
 
 
 
 
 

 

 کنیم:و تعریف می

(8-9) [𝑆𝑥
𝑔𝑦𝑟𝑜

 𝑚𝑥𝑦
𝑔𝑦𝑟𝑜

  𝑚𝑥𝑧
𝑔𝑦𝑟𝑜

  𝜔𝑥
𝑏𝑖𝑎𝑠  𝑒𝑥  𝑚𝑦𝑥

𝑔𝑦𝑟𝑜
  𝑆𝑦

𝑔𝑦𝑟𝑜
  𝑚𝑦𝑧

𝑔𝑦𝑟𝑜
  𝜔𝑦

𝑏𝑖𝑎𝑠  𝑒𝑦  𝑚𝑧𝑥
𝑔𝑦𝑟𝑜

  𝑚𝑧𝑦
𝑔𝑦𝑟𝑜

  𝑆𝑧
𝑔𝑦𝑟𝑜

  𝜔𝑧
𝑏𝑖𝑎𝑠   𝑒𝑧]

𝑇

≈ 𝑘𝑔𝑦𝑟𝑜 + 𝛿𝑘𝑔𝑦𝑟𝑜 

خطای پارامترهای  𝛿𝑘𝑔𝑦𝑟𝑜ها ومقدار پارامتر کالیبراسیون اولیه ژیروسکوپ𝑘𝑔𝑦𝑟𝑜 که در آن

 هدف در بهبود فرآیند کالیبراسیون، تخمین پارامترهای خطای کالیبراسیونباشند. کالیبراسیون می

𝛿𝑘𝑔𝑦𝑟𝑜 و𝛿𝑘𝑎𝑐𝑐 باشد.می 

 xورمحاند معمولا های سیستمی برای کالیبراسیون استفاده کردهدر مقالات مختلفی که از روش

، به عنوان مرجع در نظر گرفته شده و محورهای کالیبراسیون بر گیری اینرسیسامانه اندازهسنج شتاب

بر این مبنا، در روابط کالیبراسیون، پارامترهای عدم تعامد برای  .]7~9[گرددمبنای آن تشکیل می

سنج تابباشد که شبه این معنا می مسئلهاین شود. نسبت به سایر محورها، صفر در نظر گرفته می xمحور

کالیبراسیون در نظر گرفته  xو محورهای آن درست و به عنوان محورنیست دارای عدم تعامد  xمحور
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ه خواهیم ککند. در فرآیند کالیبراسیون، معمولا میامر، همواره نتایج درستی ایجاد نمیشود. این می

درنظر های مرجع مشخص شده روی مکانیک سامانه اینرسی محورهای مجموعه را بر مبنای شاخص

در روش پیشنهادی این موضوع مد نظر قرار گرفته شده است و کالیبراسیون به صورت کلی و . بگیریم

 باشد.های مکانیکی روی مجموعه میمبنای شاخصبر 

 مدل خطاي مورد استفاده -3-3

یر باشد، تنها پارامترهای غکه هدف ما در کالیبراسیون، استفاده از فیلترهای تصادفی نمیبه دلیل این

ازی سمجموعه، ساده موقعیتشوند و این مدل بر مبنای عدم جابجایی تصادفی در مدل درنظر گرفته می

ای بدنه نسبت به فضای اینرسی زاویه ها، سرعتگردد. در حالت کلی خروجی کالیبره شده ژیروسکوپمی

𝜔𝑖𝑏در دستگاه اینرسی )
𝑏باشد:ای زیر میای، مجموع سه سرعت زاویهباشد. این سرعت زاویه( می 

(1-9) 𝜔𝑖𝑏
𝑏 = 𝜔𝑛𝑏

𝑏 + 𝜔𝑖𝑒
𝑏 + 𝜔𝑒𝑛

𝑏  

𝜔𝑒𝑛که در آن 
𝑏 باشد که به دلیل عدم جابجایی مکانی مجموعه در فرآیند ای انتقالی میسرعت زاویه

𝜔𝑖𝑒باشد. همچنین کالیبراسیون، این مقدار در کاربرد ما صفر می
𝑏 ای زمین در دستگاه سرعت زاویه

 باشد. با توجه به معادلات دیفرانسیل ماتریس دوران داریم:بدنی می

(91-9) �̇�𝑏
𝑛 = 𝐶𝑏

𝑛Ω𝑛𝑏
𝑏  

𝛺𝑛𝑏که در آن  
𝑏  ماتریس متعامد متقارن𝜔𝑛𝑏

𝑏 باشد و به صورت زیر است:می 

(99-9) 
Ω𝑛𝑏
𝑏 = [

0 −𝜔𝑛𝑏𝑧
𝑏 𝜔𝑛𝑏𝑦

𝑏

𝜔𝑛𝑏𝑧
𝑏 0 −𝜔𝑛𝑏𝑥

𝑏

−𝜔𝑛𝑏𝑦
𝑏 𝜔𝑛𝑏𝑥

𝑏 0

] 

 داریم: (9-1)ای در رابطه با توجه به تساوی سرعت زاویه

(92-9) �̇�𝑏
𝑛 = 𝐶𝑏

𝑛(Ω𝑖𝑏
𝑏 − Ω𝑖𝑒

𝑏 )= 𝐶𝑏
𝑛Ω𝑖𝑏

𝑏  - 𝐶𝑏
𝑛Ω𝑖𝑒

𝑏 𝐶𝑛
𝑏𝐶𝑏

𝑛 = 𝐶𝑏
𝑛Ω𝑖𝑏

𝑏  - Ω𝑖𝑒
𝑛 𝐶𝑏

𝑛 

وان تحال با فرض کوچک بودن خطای ناشی از پارامترهای اصلاحی کالیبراسیون، ماتریس دوران را می

به صورت مجموع دو ماتریس دوران ایجاد شده از پارامترهای کالیبراسیون اولیه و پارامترهای 

 اصلاحی نوشت: کالیبراسیون

(99-9) 𝐶𝑏
𝑛 = �̃�𝑏

𝑛 + 𝛿𝐶𝑏
𝑛 

Ω𝑖𝑏
𝑏 = Ω̃𝑖𝑏

𝑏 + 𝛿Ω𝑖𝑏
𝑏  
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 ایو با در نظر گرفتن این نکته که سرعت زاویه (9-92)در رابطه  (9-99)حال با قرار دادن مقادیر رابطه 

 در محل کالیبراسیون کاملا مشخص است، داریم: نسبت به دستگاه ناوبری زمین

(94-9) �̇̃�𝑏
𝑛 + 𝛿�̇�𝑏

𝑛 = (�̃�𝑏
𝑛 + 𝛿𝐶𝑏

𝑛)(Ω̃𝑖𝑏
𝑏 + 𝛿Ω𝑖𝑏

𝑏 ) - Ω𝑖𝑒
𝑛 (�̃�𝑏

𝑛 + 𝛿𝐶𝑏
𝑛) 

 و حذف خطای ضربی، داریم: (9-94)با ضرب مقادیر رابطه 

(95-9) �̇̃�𝑏
𝑛 + 𝛿�̇�𝑏

𝑛 = �̃�𝑏
𝑛Ω̃𝑖𝑏

𝑏 + �̃�𝑏
𝑛𝛿Ω𝑖𝑏

𝑏 + 𝛿𝐶𝑏
𝑛Ω̃𝑖𝑏

𝑏 − Ω𝑖𝑒
𝑛 �̃�𝑏

𝑛 −Ω𝑖𝑒
𝑛 𝛿𝐶𝑏

𝑛 

 توان نوشت:و در نتیجه می

(96-9) 𝛿�̇�𝑏
𝑛 = �̃�𝑏

𝑛𝛿Ω𝑖𝑏
𝑏 + 𝛿𝐶𝑏

𝑛Ω̃𝑖𝑏
𝑏 − Ω𝑖𝑒

𝑛 𝛿𝐶𝑏
𝑛 

ا، هایدهد که تغییرات خطای ماتریس دوران، ناشی از خطای تصویر سرعت زاویهنشان می (9-96)رابطه 

باشد. با مشخص بودن مقدار ای زمین میها و خطای تصویر سرعت زاویهایخود خطای سرعت زاویه

توان در هر لحظه از زمان مقدار این شود( میدوران)صفر در نظر گرفته میاولیه خطای ماتریس 

𝛿𝐶𝑏خطا)
𝑛(را به صورت تابعی از خطای کالیبراسیون سنسورها )𝛿𝛺𝑖𝑏

𝑏 بدست آورد. معادله سرعت در )

 باشد:دستگاه ناوبری به صورت زیر می

(97-9) �̇�𝑛 = 𝐶𝑏
𝑛𝑓𝑏 + g𝑛 − ( 2ω𝑖𝑒

𝑛 +ω𝑒𝑛
𝑛 ) × 𝑉𝑛 

توجه به سکون مجموعه سنسورهای اینرسی در طول فرآیند کالیبراسیون)عدم جابجایی مکانی(، با با 

 گردد:سازی میدستگاه ناوبری به صورت زیر ساده ای انتقالی، رابطه سرعت درحذف سرعت زاویه

(98-9) �̇�𝑛 = 𝐶𝑏
𝑛𝑓𝑏 + g𝑛 − 2 Ω𝑖𝑒

𝑛 𝑉𝑛 

باشد که مقدار آن در محل کالیبراسیون به طور شتاب جاذبه در دستگاه جغرافیایی می gnکه در آن 

ها، مجموع شتاب محاسبه شده با پارامترهای سنجباشد. شتاب کالیبره شده شتابکامل مشخص می

باشد همچنین با فرض کوچک بودن خطا، اولیه کالیبراسیون و پارامترهای اصلاحی کالیبراسیون می

 توان مشتق سرعت را به صورت مجموع دو جمله به صورت زیر نوشت: می

(91-9) �̇�𝑛 = �̇̃�𝑛 + 𝛿�̇�𝑛 

𝑓𝑏 = 𝑓𝑏 + 𝛿𝑓𝑏 

 داریم: (9-98)در رابطه (9-91)با قرار دادن مقادیر رابطه

(21-9) �̇̃�𝑛 + 𝛿�̇�𝑛 = (�̃�𝑏
𝑛 + 𝛿𝐶𝑏

𝑛)(𝑓𝑏 + 𝛿𝑓𝑏) + g𝑛 − 2 Ω𝑖𝑒
𝑛 (�̃�𝑛 + 𝛿𝑉𝑛) 

 داریم: (9-21)با ضرب مقادیر رابطه
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(29-9) 𝛿�̇�𝑛 = 𝛿𝐶𝑏
𝑛𝑓𝑏 + 𝛿𝐶𝑏

𝑛𝛿𝑓𝑏 + �̃�𝑏
𝑛𝛿𝑓𝑏 − 2 Ω𝑖𝑒

𝑛 𝛿𝑉𝑛 

 رسیم.می (9-22)با فرض کوچک بودن حاصل ضرب دو خطا و صرف نظر از آن به رابطه

(22-9) 𝛿�̇�𝑛 = 𝛿𝐶𝑏
𝑛𝑓𝑏 + �̃�𝑏

𝑛𝛿𝑓𝑏 − 2 Ω𝑖𝑒
𝑛 𝛿𝑉𝑛 

ها، خطا در تصویر سنجناشی از خطای شتاب، تغییرات در خطای سرعت، (9-22)با توجه به رابطه

با فرض صفر بودن خطای  باشد.ها و خطا در شتاب کریولیس، ناشی از خطای سرعت، میسنجشتاب

خطای  ( را به صورت تابعی خطی از𝛿𝑉𝑛، خطای سرعت)توان در هر لحظه از زماناولیه سرعت، می

𝛿𝐶𝑛( و خطای ماتریس دوران )𝛿𝑓𝑏ها)سنجشتاب
𝑏ها )( که خود تابعی خطی از خطای ژیروسکوپ𝛿𝛺𝑖𝑏

𝑏 )

گردد که به حاصل می (9-29)، روابط(9-22)و  (9-96)سازی رابطه با گسسته باشد، بدست آورد.می

 د.نباشصورت بازگشتی، در هر لحظه از زمان قابل حل می

(29-9) 
𝛿𝐶𝑏

𝑛
𝑗+1

= 𝛿𝐶𝑏
𝑛
𝑗
+ ∆𝑡( �̃�𝑏

𝑛
𝑗+1
𝛿Ω𝑖𝑏

𝑏
𝑗+1

+ 𝛿𝐶𝑏
𝑛
𝑗
Ω̃𝑖𝑏
𝑏
𝑗+1

− Ω𝑖𝑒
𝑛 𝛿𝐶𝑏

𝑛
𝑗
) 

𝛿𝑉𝑛𝑗+1 = 𝛿𝑉
𝑛
𝑗 + ∆𝑡( 𝛿𝐶𝑏 𝑗+1

𝑛 𝑓𝑗+1
𝑏 + �̃�𝑏 𝑗+1

𝑛 𝛿𝑓𝑏
𝑗+1

− 2 Ω𝑖𝑒
𝑛 𝛿𝑉𝑛𝑗  ) 

شوند. نکته مهم در روابط خطای مقادیر اولیه خطای سرعت و ماتریس دوران صفر در نظر گرفته می

خطای ماتریس دوران و سرعت برای هر چرخشی، به صورت تابعی بیان شده در بالا این است که مقادیر 

لیبراسیون یند کاانکته اساسی در ادامه فر مسئلهاست که این خطی از پارامترهای کالیبراسیون بیان شده

 باشد. یعنی:می

(24-9) 
𝛿𝐶𝑏

𝑛
𝑗+1

= 𝐿1 (𝛿𝐶𝑏
𝑛
𝑗
 . 𝛿Ω𝑖𝑏

𝑏
𝑗+1
) = 𝐿2 (𝛿Ω𝑖𝑏

𝑏
𝑗+1
) = 𝐿3(𝛿𝑘

𝑔𝑦𝑟𝑜) 

𝛿𝑉𝑛𝑗+1 = 𝐿4 (𝛿𝐶𝑏
𝑛
𝑗+1
 . 𝛿𝑓𝑏

𝑗+1
) = 𝐿5 (𝛿Ω𝑖𝑏

𝑏
𝑗+1
 . 𝛿𝑓𝑏

𝑗+1
)

= 𝐿6(𝛿𝑘
𝑔𝑦𝑟𝑜 . 𝛿𝑘𝑎𝑐𝑐) 

ها و پارامترهای کالیبراسیون ژیروسکوپ 𝛿𝑘𝑎𝑐𝑐و 𝛿𝑘𝑔𝑦𝑟𝑜باشند. همچنینها توابعی خطی می 𝐿𝑖که 

 نشان داد:توان به صورت زیر نیز را می (9-24)باشند. رابطهها میسنجشتاب

(25-9) 
𝛿𝐶𝑏

𝑛 =∑ 𝛼𝑛
15

𝑛=1
𝛿𝑘𝑛

𝑔𝑦𝑟𝑜
+∑ 0 

15

𝑛=1
𝛿𝑘𝑛

𝑎𝑐𝑐 

𝛿𝑉𝑛  = ∑ 𝛾𝑛
15

𝑛=1
𝛿𝑘𝑛

𝑔𝑦𝑟𝑜
+∑ 𝛽𝑛

15

𝑛=1
𝛿𝑘𝑛

𝑎𝑐𝑐 

های هایی عددی و مشخص هستند که در طول اجرای هر بسته از دادهآرایه 𝛾𝑛و  𝛼𝑛 ،𝛽𝑛که در آن 
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پارامترهای  𝛿𝑘𝑎𝑐𝑐و 𝛿𝑘𝑔𝑦𝑟𝑜شوند. همچنینکالیبراسیون مشخص می الگوریتم سنسورها در 

ترها تخمین این پارام ،باشند که هدف این کالیبراسیونها میسنجها و شتابکالیبراسیون ژیروسکوپ

 باشند در نتیجه:باشد. با توجه به این که ماتریس دوران دارای نه آرایه و سرعت دارای سه آرایه میمی

(26-9)  [
𝛿𝐶𝑏

𝑛

𝛿𝑉𝑛
]
12×1

= [
𝛼9×15 09×15
𝛾3×15 𝛽3×15

] [
𝛿𝑘𝑔𝑦𝑟𝑜 
𝛿𝑘𝑎𝑐𝑐

]
30×1

 

 باشد.ها بر حسب پارامترهای کالیبراسیون مییک رابطه خطی و مشخص برای خطا (9-26رابطه)

 یريگ مقادیر اندازه -3-4

کالیبراسیون، فرض بر این است که مجموعه از یک وضعیت کاملا مشخص   برای بردارییند دادهادر فر

گردد. در نتیجه، ماتریس دوران اولیه و انتهایی به طور حرکت کرده و در نهایت به همان وضعیت باز می

باشد. با توجه به ها صفر میباشد. همچنین مقادیر سرعت در ابتدا و انتهای حرکتکامل مشخص می

شده، مقادیر خطای ماتریس دوران و سرعت در ابتدای حرکت، با توجه به این که وضعیت  فرآیند گفته

باشد، صفر است. همچنین مقادیر مطلوب ماتریس دوران در انتهای حرکت و سرعت، کاملا مشخص می

باشد. حال با مشخص بودن شرایط اولیه وضعیت و سرعت و حل معادلات ناوبری در کاملا مشخص می

حرکت با استفاده از پارامترهای کالیبراسیون اولیه، در انتهای مسیر، مقادیری برای ماتریس طول مدت 

آیند. با تفاضل این مقادیر از مقادیر مطلوب ماتریس دوران و سرعت، بردار دوران و سرعت بدست می

ران، دوآید. با توجه به فرض کوچک بودن مقادیر خطای وضعیت، خطای ماتریس گیری بدست میاندازه

  است.تفاضل دو ماتریس دوران در نظر گرفته شده

(27-9) 𝑍 = [
𝛿𝐶𝑏

𝑛

𝛿𝑉𝑛
]
𝑀𝑒𝑎𝑠𝑢𝑟𝑒

= [
𝐶𝑏
𝑛

𝑉𝑛
]
𝑁𝑎𝑣𝑖𝑔𝑎𝑡𝑖𝑜𝑛

−    [
𝐶𝑏
𝑛

𝑉𝑛
]
𝐴𝑐𝑡𝑢𝑎𝑙

 

توان مقادیر خطای ماتریس دوران را از گیری گفته شده به صورت کلی بودند و میمقادیر اندازه

 گیری استفاده نمود.ها به عنوان اندازهحذف کرده و تنها از سرعت گیریمعادلات اندازه

 یند کالیبراسیونافر -3-5

فرض بر این است که یک وضعیت مشخص و دقیق  وجود دارد که  ،یند کالیبراسیون مورد نظرادر فر
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-هداد. بر این مبنا پروسه می کنندمجموعه سنسورهای اینرسی ابتدا از آن وضعیت شروع به حرکت 

 باشد:داری کالیبراسیون به صورت زیر میبر

تواند می کند این حرکات بر مبنای مدل تلاتم دریاه از وضعیت مشخص شروع به حرکت میابتدا مجموع

قرار  سکونمجموعه در وضعیت  ،هایابد و در انتود یک دقیقه  این حرکات ادامه میباشد. برای مدت حد

گردد. به دلیل های خام سنسورها ذخیره میادهی حرکت تا انتها، داز ابتدایند، ارد. در طول این فرگیمی

گردد برای حداقل سی بار این باشد، پیشنهاد میارامترهای کالیبراسیون سی عدد میاین که تعداد پ

 های خام سنسورها ذخیره گردند.تلاتم دریا تکرار گردیده و داده های مختلفیند بر مبنای مدلافر

گوییم و به منظور تا انتهای حرکت یک دسته داده می های خام سنسورها از شروع حرکت به داده

 گردد:محاسبه پارامترهای کالیبراسیون مراحل زیر انجام می

 کنیم.را با توجه به ضرایب کالیبراسیون اولیه کالیبره می دستههای هر داده

باشد، معادلات ناوبری و معادلات ها مشخص میکه مقادیر اولیه ماتریس دوران و سرعتبا توجه به این

آید. همچنین خطا را برای هر دسته داده حل کرده و مقادیر انتهایی سرعت و ماتریس دوران بدست می

 آید.با حل معادلات خطا، مقادیر نهایی ضرایب پارامترهای کالیبراسیون بدست می

ها )صفر سرعت باشدبرداری در حالت سکون میمجموعه در انتهای هر دسته داده با توجه به اینکه

ها از تفاضل مقادیر نهایی با این مقادیر بدست د، مقادیر خطای سرعتنباشباشند( مشخص میمی

 آید.می

داده، به تعداد دوازده خطا)نه خطا ماتریس دوران و سه خطا سرعت( داریم. همچنین  دسته برای هر 

ه سطر مربوط به معادلات خطا داریم که هر سطر شامل سی ضریب به تعداد دوازد (9-26)مطابق رابطه

 باشد.برای سی پارامتر کالیبراسیون می

های بالا انجام شده و مقادیر خطا و معادلات ضرایب پارامترهای های داده، فعالیتدستهبرای تمام 

 آید.کالیبراسیون بدست می

از روش حداقل مربعات خطا، پارامترهای کالیبراسیون  ها و به صورت یکجا با استفادهحال برای تمام داده

 گردد. استخراج می

این پارامترهای تصحیح کالیبراسیون به پارامترهای اصلی کالیبراسیون اضافه شده و مجددا مراحل تکرار 
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 گردد.می

ترها دارای ها حذف گردیده و پارامسازیگردد تا اثرات مربوط به سادهاین تکرار برای چند بار انجام می

که فرض کوچک بودن خطاهای ضربی و زوایا یک فرض نسبی است همگرایی کامل گردند. به دلیل این

 گردد، مناسب است که حتما این تکرار انجام گردد. و هرچه کوچکتر باشند نتایج بهتر می

 محاسبه پارامترها -3-6

 است.دار استفاده شدهمربعات خطای وزنبه منظور محاسبه پارامترهای کالیبراسیون، از روش حداقل 

نظور باشد، به معدد کوچکی می ،که تغییرات خطای ماتریس دوران نسبت به خطای سرعتبه دلیل این

گردد. البته اگر همگرایی سرعت از اهمیت دهی استفاده میایجاد تعادل در همگرایی خطاها، از وزن

است زیرا همگرایی سرعت در برگیرنده همگرایی زوایا نیز بالاتری برخوردار باشد)که معمولا همین طور 

دهی استفاده نکرد. در رابطه بالا تنها مقادیر پارامترهای کالیبراسیون مجهول توان از وزنباشد( میمی

بر قرار است. حال اگر  (9-26)رابطه  دستهباشیم، برای هر  داده داشته دسته 𝑚باشند. اگر به تعداد می

𝑚  :رابطه را به صورت سطری پشت سر هم قرار دهیم در نتیجه داریم 

(28-9) [
𝛿𝐶𝑏

𝑛

𝛿𝑉𝑛

⋮

]

12𝑚×1

𝑀𝑒𝑎𝑠𝑢𝑟𝑒

= [
𝛼9×15 09×15
𝛾3×15 𝛽3×15
⋮ ⋮

]

12𝑚×30

[
𝛿𝑘𝑔𝑦𝑟𝑜 
𝛿𝑘𝑎𝑐𝑐

]
30×1

 

 در نتیجه با توجه به رابطه حداقل مربعات خطا داریم:  

 

(21-9) 

[
𝛿𝑘𝑔𝑦𝑟𝑜 
𝛿𝑘𝑎𝑐𝑐

]

= ([
𝛼9×15 09×15
𝛾3×15 𝛽3×15
⋮ ⋮

]

𝑇

[
𝛼9×15 09×15
𝛾3×15 𝛽3×15
⋮ ⋮

])

−1

[
𝛼9×15 09×15
𝛾3×15 𝛽3×15
⋮ ⋮

]

𝑇

[
𝛿𝐶𝑏

𝑛

𝛿𝑉𝑛

⋮

] 

 گردد.و مقادیر پارامترهای کالیبراسیون مشخص می

  الگوریتمارزیابی  -3-7

و  نوریبرفیهای گیری اینرسی با ژیروسکوپارائه شده، از یک سامانه اندازه الگوریتم به منظور ارزیابی  

کالیبراسیون اولیه با  استفاده گردید. 9ذکر شده در ضمیمهبا مشخصات دقتی  پاندولیهای سنجشتاب

نرسی مورد گیری ایسامانه اندازهروش تفکیکی و با یک میز کالیبراسیون با دقت یک دقیقه قوسی روی 
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برای سنسورها در  است و پارامترهای بایاس، ضریب تبدیل و عدم تعامدهای اولیه انجام گرفته نظر

ها در نظر گرفته شده سامانه، استخراج گردیده است. یک وضعیت مشخص و دقیق برای شروع حرکت

واند تاست. این وضعیت مشخص با استفاده از میزهای دستی که قابلیت قفل شوندگی مکانیکی دارند می

 نیز مالش آن نسبت به هتایجاد گردد یا این وضعیت مشخص با استفاده از یک صفحه تراز دقیق که ج

گیرد. ، سامانه در این وضعیت دقیق قرار میداده برداریگردد. قبل از شروع میمشخص باشد، ایجاد 

دقت این صفحه بسیار مهم است زیرا وضعیت اولیه معادلات ناوبری، خطای نهایی ناوبری و محورهای 

رض ا فباشد. به دلیل اینکه معادلات بمی سامانه در کالیبراسیون بر مبنای مقایسه با وضعیت این صفحه

ریم. گیبرداری برای هر بسته داده را کوتاه در نظر میاست، زمان داده کوچک بودن خطا استخراج گردیده

داده کمتر از یک دقیقه با نرخ نمونه برداری صد بار در ثانیه در نظر گرفته شده است. با  دسته هر

گردد. شود به تعداد سی بسته داده خام از سامانه ذخیره میحرکات مختلفی که به مجموعه داده می

 ت.آورده شده اس 9-9شکلمقادیر خطاهای مربوط به زوایا با پارامترهای کالیبراسیون اولیه در 

 

 
 مقدار خطای وضعیت با پارامترهای کالیبراسیون اولیه در انتهای ناوبری، برای سی داده  -9-9شکل 

 آورده شده است. 2-9شکلمقادیر خطاهای مربوط به سرعت با پارامترهای کالیبراسیون اولیه در 
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 مقدار خطای سرعت با پارامترهای کالیبراسیون اولیه در انتهای ناوبری، برای سی داده  -2-9شکل 

 گوریتم الهای داده به همراه پارامترهای اولیه کالیبراسیون و مقادیر دقیق اولیه وضعیت، به حال، بسته   

گردند. همگرایی کامل پارامترهای کالیبراسیون، با اعمال تنها یک درصد میزان پارامترهای اعمال می

گردد. نتایج خطای  وضعیت پیشنهاد می الگوریتم اصلاحی در هر بار، برای حداقل ششصد بار اجرای 

 آمده است.  9-9شکلدر 

 
 مقدار خطای وضعیت با پارامترهای کالیبراسیون اصلاحی در انتهای ناوبری  -9-9شکل 

 آمده است. 4-9شکلنتایج خطای سرعت در    
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 مقدار خطای سرعت با پارامترهای کالیبراسیون اصلاحی در انتهای ناوبری  -4-9شکل 

 است.آمده  5-9شکلها  در سنجمنحنی مربوط به همگرایی پارامتر بایاس شتاب  

 
 ها در بهبود کالیبراسیون سنج منحنی همگرایی پارامتر اصلاحی بایاس شتاب  -5-9شکل 

 آمده است. 6-9شکلها  در منحنی مربوط به همگرایی پارامتر بایاس ژیروسکوپ  
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 ها در بهبود کالیبراسیون منحنی همگرایی پارامتر اصلاحی بایاس ژیروسکوپ  -6-9شکل 

 آمده است. 7-9شکلمنحنی مربوط به همگرایی پارامتر اثر طول بازو  در   

 
 منحنی همگرایی پارامتر اصلاحی اثر طول بازو در بهبود کالیبراسیون  -7-9شکل 

، ای از سامانه، با حرکات مختلفحال به منظور ارزیابی پارامترهای بهبود یافته، یک دسته داده هزار ثانیه

طای گیرد. نتایج خبا استفاده از پارامترهای اولیه و بهبود یافته، ناوبری روی آنها انجام میذخیره شده و 

 آمده است. 1-9و شکل 8-9سرعت برای دو حالت در شکل
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 منحنی خطای سرعت برای هزار ثانیه داده ، قبل از جبران سازی پارامترهای کالیبراسیون  -8-9شکل 

سازی نوسانات دریا به سامانه اعمال دلیل حرکاتی است که به منظور مدلبه  1-9وجود اعوجاج در شکل

 شود.نیز وجود دارد اما به دلیل بزرگ بودن خطای سرعت دیده نمی 8-9شده است. این اعوجاج در شکل 

 
 منحنی خطای سرعت برای هزار ثانیه داده ، بعد از جبران سازی پارامترهای کالیبراسیون  -1-9شکل 

 گردد کهها مشخص میها و منحنیتوجه به وجود یک وضعیت دقیق به عنوان معیار، با بررسی دادهبا 

های انجام گرفته روی مکانیک مجموعه و محل بهبود مناسبی در نتایج حاصل گردیده است. با بررسی

یز ازو نگیری کرد که مقادیر پارامترهای محاسبه شده برای طول بتوان نتیجهها میسنجنصب شتاب

 باشد.مقادیری منطقی می
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 بندي جمع -3-8

یاز دقت مورد نهای معمول کالیبراسیون دیگر جوابگوی سنسورهای اینرسی، میزها و روش با پیشرفت

های تخمین پارامترهایی نظیر اثر طول بازو با استفاده از روش باشند.پارامترهای کالیبراسیون نمی برای

ای هابتدا مدلی برای کالیبراسیون سیستماتیک سامانه فصلباشد. در این متعارف تفکیکی دشوار می

های ساده و ترکیبی، است که در هر لحظه از زمان و برای حرکتگیری اینرسی استخراج شدهاندازه

کند. در ادامه، خطای ماتریس دوران و سرعت را به صورت تابعی از پارامترهای کالیبراسیون بیان می

الیبراسیون سیستماتیک، تنها با استفاده از یک وضعیت مشخص و دقیق، ارائه گردید. ک الگوریتم 

باشد. همچنین در روش پیشنهادی، دارای مشکلات عدم مشاهده پذیری کامل پارامترها نمی الگوریتم 

های مکانیکی روی مجموعه تعیین پیشنهادی، محورهای سامانه در کالیبراسیون، بر مبنای شاخص

ز اپیشنهادی، تخمین مناسبی  الگوریتم های واقعی نیز مشخص گردید . با استفاده از دادهگرددمی

رامترهای کالیبراسیون دارد و مقدار تخمین پارامترهای اثر طول بازو، با ساختار مکانیکی سامانه، پا

  مطابقت دارد. 
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 : توجیه اولیه دقیق بر مبناي تلفیق روش سنتی و فیلترکالمنچهارمفصل 

 مقدمه -4-1

و  [21~27]در این فصل، با الهام از روش شمالیابی سامانه های ناوبری مبتنی بر صفحه پایدار

های ناوبری پیشنهادی توجیه اولیه سامانه الگوریتم، یک [97]مبنای ساختار فیلتر کالمن رهمچنین ب

بر مبنای فیدبک سیگنال کنترلی ارائه گردیده است. این سیگنال کنترلی، بر  در شرایط دریااینرسی 

کانال سمت به باشد که مبنای ساختارهای سنتی صفحه پایدار، خطای سرعت در راستای شمال می

، ازیسال گردیده و بر مبنای نتایج شبیهسازی روی ساختار فیلتر کالمن اعمگردد. این پیادهفیدبک می

در این فصل فرضیات مسئله  د محسوسی در سرعت همگرایی کانال سمت گردیده است.باعث بهبو

 باشد.می 5-9مطابق بخش 

 روش سنتی شمالیابی -4-2

باشد به همین دلیل چندان در مراجع جدید برای این روش، مورد استفاده در صفحه پایدار می 

ز باشد که در آن اروش به این صورت میکاربردهای بدون صفحه پایدار مد نظر نبوده است. کلیات این 

سه حلقه کنترلی به منظور تنظیم زوایای فراز، غلت و سمت استفاده گردیده است. دو حلقه کنترلی 

ها، فرامینی را برای موتورهای صفحه پایدار به منظور تراز کردن سنجفراز و غلت بر مبنای خروجی شتاب

راز مرحله اول با ت سنج افقی را در، خروجی دو کانال شتابحلقه بسته کنند و به صورتصفحه صادر می

ای زمین روی ژیروسکوپ کانال کنند. در ادامه به دلیل وجود تصویر سرعت زاویهکردن صفحه، صفر می

سنج شمال، فرامینی به موتور کانال گیری از شتابشرق)به دلیل انحراف از شرق(، بر مبنای انتگرال

یابد که دیگر دریفتی روی ین چرخش زاویه سمت صفحه تا جایی ادامه میگردد. اسمت ارسال می

سنج کانال شمال ایجاد نگردد و این به آن معنی است که ژیروسکوپ شرق در جهت شرق قرار شتاب

 افتد. البته ساختار کلی در صفحه پایدارای زمین روی آن نمیگرفته و دیگر هیچ تصویری از سرعت زاویه

دی در به صورت عملکر فرایندباشد و در اینجا کلیات عملکرد بیان گردید. این هایی مییدارای پیچیدگ

 گردد.که در ادامه این فصل بیان می باشدساختارهای بدون صفحه پایدار، با اندکی تغییر قابل استفاده می
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 مدل انتشار خطاي ناوبري -4-3

ل نقطه کار و دارای شش متغیر مدل انتشار خطای مورد استفاده، مدل خطای خطی شده حو

 باشند.می 𝜑ها و خطاهای زاویه باشد. حالات مورد استفاده، سرعتمی  𝜑حالت و بر مبنای مدل خطای

 گردد:تعریف میمتغیرهای حالت مدل به صورت زیر 

(4-9) 𝑥 = [𝛿𝑉𝑁  𝛿𝑉𝐸   𝛿𝑉𝐷  𝜑𝑁  𝜑𝐸   𝜑𝐷]
𝑇 

برای شرایطی که جابجایی موقعیت وسیله  خطای زاویه می باشد. 𝜑خطای سرعت و  𝛿𝑉که در آن 

 [:97باشد]مدل انتشار خطای سرعت نیز به صورت زیر میمتحرک اتفاق نیفتد، 

(4-2) {

𝛿�̇�𝑁 = −𝑓𝐷𝜑𝐸 + 𝑓𝐸𝜑𝐷 + 2𝜔𝐷𝛿𝑉𝐸 + 𝐵𝑁                        

𝛿�̇�𝐸 =    𝑓𝐷𝜑𝑁 − 𝑓𝑁𝜑𝐷 − 2𝜔𝐷𝛿𝑉𝑁 + 2𝜔𝑁𝛿𝑉𝐷 + 𝐵𝐸    

𝛿�̇�𝐷 = −𝑓𝐸𝜑𝑁 + 𝑓𝑁𝜑𝐸 − 2𝜔𝑁𝛿𝑉𝐸 + 𝐵𝐷                        

 

باشد. برای زوایا نیز مدل زیر استفاده ای در دستگاه ناوبری میسرعت زاویه 𝜔شتاب و  𝑓که در آن 

 [:97گردد]می

 

(4-9) 

{
 
 

 
 �̇�𝑁 = 𝜔𝐷𝜑𝐸 +

1

𝑟
𝛿𝑉𝐸 − 𝐷𝑁                     

�̇�𝐸 = −𝜔𝐷𝜑𝑁 + 𝜔𝑁𝜑𝐷 −
1

𝑟
𝛿𝑉𝑁 − 𝐷𝐸  

�̇�𝐷 = −𝜔𝑁𝜑𝐸 −
𝑡𝑎𝑛𝐿

𝑟
𝛿𝑉𝐸 − 𝐷𝐷           

 

 که در آن:

 

(4-4) 

[𝑓𝑁 𝑓𝐸 𝑓𝐷]
𝑇 = 𝐶𝐵

𝑁𝑓𝐵 

[𝐵𝑁 𝐵𝐸 𝐵𝐷]
𝑇 = 𝐶𝐵

𝑁𝛿𝑓𝐵 

[𝐷𝑁 𝐷𝐸 𝐷𝐷]
𝑇 = 𝐶𝐵

𝑁𝛿𝜔𝐼𝐵
𝐵  

𝜔𝑁 = 𝜔𝑖𝑒 cos 𝐿   𝜔𝐷 = −𝜔𝑖𝑒 sin 𝐿 

𝐵  و𝐷 و   ها در دستگاه جغرافیاییها و ژیروسکوپسنجتصویر بایاس شتاب𝜔𝑖𝑒 ای زاویهسرعت

𝛿𝜔𝐼𝐵و  𝛿𝑓𝐵باشند. زمین نسبت به دستگاه اینرسی می
𝐵  ،خطای سنسورها در دستگاه بدنی𝐿  عرض

شند بابایاس نمیها دارای خطای با فرض این که ژیروسکوپ باشد.شعاع متوسط زمین می 𝑟جغرافیایی و 

ری پذیها را در خطای نهایی بپذیریم) به دلیل عدم مشاهدهو یا اینکه میزان خطای بایاس ژیروسکوپ

گردد مشاهده می( 9-4)ها در حالت کلی در مسئله شمالیابی(، با توجه به معادلهخطای بایاس ژیروسکوپ

دهد و تا زمانی که این نشان می که هرگونه بایاس روی سنسورها خود را به صورت یک خطای زاویه
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بایاس جبران نگردد، این خطای زاویه وجود خواهد داشت و این خطای زاویه سبب ایجاد خطا در صفحه 

سبب ایجاد  (4-2)ها و در پی آن مطابق معادلهسنجپایدار تحلیلی و در نتیجه خطا در تصویر شتاب

ی زوایا به همراه سیگنال کنترلی سرعت در در این حالت معادله خطاگردد. خطای سرعت دائمی می

 باشد:به صورت زیر می (c𝛿𝑉𝑁 سمت)

 

(5-4) 

{
 
 

 
 �̇�𝑁 = 𝜔𝐷𝜑𝐸 +

1

𝑟
𝛿𝑉𝐸                           

�̇�𝐸 = −𝜔𝐷𝜑𝑁 + 𝜔𝑁𝜑𝐷 −
1

𝑟
𝛿𝑉𝑁    

�̇�𝐷 = −𝜔𝑁𝜑𝐸 −
𝑡𝑎𝑛𝐿

𝑟
𝛿𝑉𝐸 +  𝐜𝜹𝑽𝑵 

 

 فیلتر کالمن با سیگنال کنترلی -4-4

 گیریم:ال کنترلی به صورت زیر در نظر میرا همراه با سیگنمدل سیستم 

(6-4) 𝑥𝑘 = Φ𝑘,𝑘−1𝑥𝑘−1 + 𝑪𝒖𝒌−𝟏 + 𝐺𝑤𝑘−1 

ختار فیلتر کالمن به صورت زیر باشد. در این حالت ساال کنترلی مشخص میسیگن 𝑢𝑘که در آن 

 :[62]گرددمیتبدیل 

(7-4) �̂�𝑘 = Φ𝑘,𝑘−1�̂�𝑘−1 + 𝐶𝑢𝑘−1 + 𝐾𝑘(𝑧𝑘 − 𝐻Φ𝑘,𝑘−1�̂�𝑘−1 −𝑯𝑪𝒖𝒌−𝟏) 

گردد. لازم به یادآوری است که وجود های معمول فیلترکالمن محاسبه میاز طریق روش 𝐾𝑘مقدار 

معادله سیستم، در روابط مربوط به بهره فیلتر کالمن تاثیری ندارد و تنها  در سیگنال کنترلی مشخص

 :[62]کندبه صورت زیر تغییر می (4-7)تخمین اولیه بردار حالت رابطه

(8-4) �̂�𝑘/𝑘−1 = Φ𝑘,𝑘−1�̂�𝑘−1 + 𝐶𝑢𝑘−1 

 باشد.می 9-5ساختار پیاده سازی شده بر مبنای فیدبک سیگنال کنترلی، به صورت شکل      

 مدل فضاي حالت -4-5

 باشد:با توجه به بخش قبل مدل فضای حالت به صورت سیستم زیر می

 :Φبرای 
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(1-4) Φ =

[
 
 
 
 
 
0 2𝜔𝐷 0

−2𝜔𝐷 0 2𝜔𝑁
0 −2𝜔𝑁 0

0 −𝑓𝐷 𝑓𝐸
𝑓𝐷 0 −𝑓𝑁
−𝑓𝐸 𝑓𝑁 0

0 1 𝑟⁄ 0
−1 𝑟⁄ 0 0
0 − 𝑡𝑎𝑛𝐿 𝑟⁄ 0

0 𝜔𝐷 0
−𝜔𝐷 0 𝜔𝑁
0 −𝜔𝑁 0 ]

 
 
 
 
 

 

 𝐺 و

(91-4) 𝐺 = [
𝐶𝑏
𝑛 03×3

03×3 −𝐶𝑏
𝑛] 

𝐶 و𝑢 

(99-4)    𝑢 = 𝛿𝑉𝑁        𝐶 = [0 0 0 0 0 c]𝑇 

 هایري گ اندازه -4-6

وارد  𝑅د که با ماتریس کواریانس مشخص باشهای مورد استفاده، خطاهای سرعت میگیریاندازه

 گردند:فیلتر می

(92-4) 𝑦 = [𝛿𝑉𝑚  ]
𝑇 

 به شکل زیر است: 𝐻و ماتریس

(99-4) 𝐻 = [
1 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0

] 

 

 

 

 

 ساختار فیدبک کنترلی سرعت روی فیلتر کالمن -9-4شکل

Control signal Feedback 

Suppose: 

𝑉 𝑁 = 0  

𝑉 𝐸 = 0  

𝑉 𝐷 = 0

EKF 

Velocity, Attitude and Heading INS Acc 

Gyro 

Estimates of SINS errors 

 

  

 c𝛿𝑉𝑁 
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 شبیه سازي  -4-7

ازی سهای شبیهدر بهبود سرعت همگرایی، از داده پیشنهادی الگوریتمبه منظور بررسی عملکرد 

همچنین برای  استفاده گردید. 2سازی از مدل سامانه ارائه شده در ضمیمهاین شبیه استفاده گردید. در

برای  .شداستفاده  9ل تلاطم دریای ارائه شده در ضمیمدر شرایط دریا، از مد الگوریتمبررسی عملکرد 

 .استسازی دریا، نتایج در ادامه بیان گردیدهشرایط نوسانات شبیه

های مدل نوسانات دریا، گیری خطای سمت، با استفاده از دادهفیدبک اندازهابتدا بدون استفاده از 

سمت اولیه را حدود ده درجه در نظر  زاویه دهیم. در این حالت خطاینتایج را مورد بررسی قرار می

ت( در گیری سمگردد. رفتار کند روش متداول)بدون اندازهگیریم و برای سیصد ثانیه فیلتر اجرا میمی

بعد از سیصد ثانیه هنوز همگرایی کامل در  9-4لباشد. مطابق شک،مشخص می 4-4تا  2-4های شکل

 است.  سمت ایجاد نشده

 

 و بدون استفاده از فیدبک خطای سمت فیلتر کالمن های معمول تخمین زاویه سمت با استفاده از روش  -2-4شکل
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 و بدون استفاده از فیدبک خطای سمت فیلتر کالمن معمول های خطای زاویه سمت با استفاده از روش  -9-4شکل

 

 

 و بدون استفاده از فیدبک خطای سمت فیلتر کالمن خطای زاویه فراز و غلت با روش معمول  -4-4شکل

در ادامه برای حالت وجود نوسانات دریا و با استفاده از خطای سرعت در راستای شمال به عنوان 

باشد. در این می 7-4تا  5-4نتایج به صورت شکلهایکنیم. سازی را تکرار میگیری شبیهخطای اندازه

 است. سمت ده درجه در نظر گرفته شده زاویه خطای اولیه نیز حالت



46 

 

 

 

 تخمین زاویه سمت با استفاده از فیدبک خطای سمت -5-4شکل

 

 خطای زاویه سمت با استفاده از فیدبک خطای سمت -6-4شکل

 است.باشد همگرایی در کمتر از شصت ثانیه اتفاق افتادهمشخص می 6-4لدر شکهمانطور که 

 

 خطای زاویه فراز و غلت با استفاده از فیدبک خطای سمت -7-4شکل
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 جمع بندي -4-8

انال در ک های ناوبری اینرسی در مسئله شمالیابی در شرایط دریاسامانه به دلیل همگرایی کند

تواند سرعت همگرایی مناسبی را ایجاد کند. معمول در تنظیم دقیق نمی هایسمت، استفاده از روش

ر ناشی از تصوی خطای سرعتسمت از زاویه به منظور افزایش سرعت همگرایی در تنظیم  فصلدر این 

مت س زاویه ، به منظور تنظیم)کانال شرق تحلیلی(کانال شرق ژیروسکوپ ای زمین رویسرعت زاویه

یرد. گمنظور، ابتدا فیلتری برای ایجاد صفحه تراز تحلیلی مورد استفاده قرار می . بدینگردیداستفاده 

ها باشد به صورت خطا در زاویه خود را نشان طبق معادلات، هرگونه خطای بایاسی که روی ژیروسکوپ

تواند ناشی از خطای زاویه سمت باشد. یعنی خطا در ها میدهد. این خطای بایاس روی ژیروسکوپمی

ها نشان دهد. این خطای کوچک تواند یک خروجی اشتباه به صورت بایاس ژیروسکوپویه سمت میزا

صویر گردد که سبب ایجاد تمی تحلیلی نسبت به افق محلیدر زاویه، سبب کجی کوچکی در صفحه تراز 

گردد. خطا در تصویر شتاب، سبب ایجاد یک خطای همیشگی در کانال شتاب در محورهای افقی می

گردد. در طرح مورد نظر، خطای ژیروسکوپ شرق عت)تا زمانی که سمت جبران نشده باشد( میسر

در گردد که با خطای سمت نسبت دارد. می 𝛿𝑉𝑛و آن هم سبب ایجاد خطا در  𝜑𝐸سبب ایجاد خطای 

گیری سمت در فیلتر های سرعت به عنوان خطای اندازهکه اگر از داده شدپژوهش نشان داده  این

 الگوریتمدر  یابد.های معمول، افزایش مینسبت به روش زاویه سمت استفاده گردد، سرعت همگرایی

 ریتمالگو استفاده قرار گرفت.سرعت کانال شمال به عنوان سیگنال کنترلی مورد پیشنهادی، خطای 

نتایج کند. با توجه به های سنتی و فضای حالت استفاده میپیشنهادی، به صورت همزمان از روش

در سرعت همگرایی زاویه سمت  های معمول فیلتر کالمن،نسبت به روش الگوریتمسازی، این شبیه

در ساختارهای قدیمی دارای صفحه پایدار از روشی مشابه این روش برای تنظیم  ایجاد کرده است. بهبود

ی که در شرایط هایهای انجام شده، برای سامانهزاویه سمت استفاده گردیده است. بر مبنای تست

مطلوبی بوده و پیشنهاد  همگرایی این روش دارای از محیطی شبه استاتیک قرار دارند نیز استفاده

 گردد. می
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 ببا تنظیم ضرائ بی بو غیرخطی کالمن : توجیه اولیه دقیق بر مبناي فیلترمپنجفصل 

 مقدمه -5-1

شرایطی که خطای اولیه زوایا زیاد باشد، های ناوبری اینرسی در دریا در سامانه اولیه توجیهدر 

های کنند. استفاده از مدلایجاد نمی مناسبیمعمولا همگرایی  خطی به همراه فیلتر کالمن هایمدل

تواند در افزایش سرعت همگرایی موثر باشد. استفاده یق میدقخطی و حذف مرحله توجیه اولیه غیرغیر

خطی ی در دریا به همراه فیلترهای غیرهای ناوبری اینرسهمانخطی در توجیه اولیه ساهای غیراز مدل

های مورد استفاده، فیلترهایی نظیر فیلترکالمن . روش[47،46،44]شده است ارائهدر بسیاری از مراجع 

پذیری شند. به دلیل دقت مناسب و انعطافبامی  9ایو فیلتر ذره  2، فیلتر کالمن بی بو 9توسعه یافته

نرسی های ناوبری ایدر توجیه اولیه سامانه نیز در مواردیبو سازی، فیلتر کالمن بیپیاده فرایندخوب در 

 . [61،49،1]است یا مورد استفاده قرار گرفتهدر در

گردد که به منظور پیشنهاد میبا تنظیم ضرائب   4بویک فیلتر کالمن بی الگوریتم ،در این فصل

ماتریس  دی،است. در فیلتر پیشنهااینرسی در دریا طراحی گردیدهبری های ناوتوجیه اولیه سامانه دبهبو

رخی ب گردد. در شرایط دریا درهای مختلف سامانه، تنظیم میگیری بر مبنای حالتکواریانس نویز اندازه

های ها سبب ایجاد شتابدریا وجود دارد که این حرکت شرایطناشی از   5ایاز موارد نوسانات غیر دوره

ن ماکه باعث کاهش اثرات شتاب بر ز تنظیمییک روش  وضعیتگردند. در این ه مدت میخطی کوتا

ا  یک دینامیک که باولاً :باشدورد میگردد. نوآوری اصلی این فصل دو متوجیه اولیه گردد پیشنهاد می

و د کنتعیین می شود در نظر گرفته شده است که حالت حرکت سیستم راسنج سنجیده میشتاب

ند. دوماً، اور بهبود سرعت همگرایی اضافه شدهگیری به منظبردار اندازه سنج نیز بههای شتابگیریاندازه

گردد و می شود تنظیمسنج سنجیده میبوی بر مبنای دینامیکی که توسط شتاببهره فیلتر کالمن بی

                                                 
9 Extended Kalman Filter 

2 Unscented Kalman Filter 

9 Particle Filter 

4 Adaptive Unscented Kalman Filter 

5 Non priodic 
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وجیه کرد تاند عملتومی تنظیمیگیرد. این روش مدنظر قرار میاثر تغییرات شتاب در عملکرد فیلتر 

در این فصل فرضیات مسئله مطابق  های ناوبری اینرسی را در شرایط دریا بهبود بخشد.اولیه سامانه

 باشد.می 5-9بخش 

مدل غیرخطی خطای سامانه ناوبری اینرسی  ،باشد: در بخش دومل میاین فصل به شرح ذی مطالب

و در بکلیات فیلتر کالمن بی گیری بیان گردیده است.به همراه مدل اندازه بر مبنای خطای زوایای اویلر

ها ستم نتایج تپنجدر بخش  ارائه و م چهاردر بخش  تنظیمیاستراتژی بهره  است. شدهبخش سوم بیان 

  بندی فصل ارائه شده است.م جمعششدر بخش  .بیان گردیده است

 بر مبناي زوایاي اویلر سامانه ناوبري اینرسیمدل غیر خطی خطاي  -5-2

یک  اهگبرای شرایط لنگر سامانه ناوبری اینرسیدر این بخش مدل غیرخطی خطای ترازیابی اولیه 

در این  باشد.می [91]خواهد شد. مدل ارائه شده در اینجا از مرجع ارائهکشتی با خطای اولیه بزرگ 

و محاسبات ناوبری در آن انجام باشد که دارای خطا بوده ، دستگاه ناوبری محاسباتی می�́�مدل دستگاه 

 د.یرگمی

 انتشار خطا مدل غیرخطی -5-2-1

باشد. می 𝜔𝑔و نویز گوسی با متوسط صفر  εها شامل دریفت ثابت کنیم خطای ژیروسکوپفرض می

در باشد. می 𝜔𝑎و نویز گوسی با میانگین صفر  ∇شامل بایاس ثابت  نیز هاسنجخطای شتابهمچنین 

 د:نباشبرای توجیه اولیه به صورت زیر میخطی شرایط دریا، معادلات حالت غیر

(9-5) 

{
 
 

 
 �̇� = 𝐶𝜙

−1 ((𝐼3 − 𝐶𝑛
�́�)𝜔𝑖𝑒

𝑛 − 𝐶𝑏
�́�휀) − 𝐶𝜙

−1𝐶𝑏
�́�𝜔𝑔                                               

𝛿�̇�𝑛 = (𝐼3 − (𝐶𝑛
�́�)
𝑇
) 𝐶𝑏

�́�𝑓𝑏 + (𝐶𝑛
�́�)
𝑇
𝐶𝑏
�́�∇ − 2𝜔𝑖𝑒

𝑛 × 𝛿𝑣𝑛 + (𝐶𝑛
�́�)
𝑇
𝐶𝑏
�́�𝜔𝑎

휀̇ = 0
∇̇= 0

                                                                                                                       

 

 که در آن:

(2-5) 𝐶𝜙 = [

1 0 −𝑠𝑖𝑛 (𝜙𝑦)

0 𝑐𝑜𝑠 (𝜙𝑥) 𝑠𝑖𝑛(𝜙𝑥) 𝑐𝑜𝑠 (𝜙𝑦)

0 −𝑠𝑖𝑛 (𝜙𝑥) 𝑐𝑜𝑠(𝜙𝑥) 𝑐𝑜𝑠 (𝜙𝑦)

] 
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طبق  .�́�و  𝑛د. یعنی اختلاف بین دو دستگاه نباشخطای زوایای اویلر می 𝜙در رابطه بالا مقادیر 

ها، بایاس ( تعداد حالات در نظر گرفته شده دوازده حالت و  شامل خطای زوایا، خطای سرعت5-9رابطه)

 باشند. ها میسنجها و بایاس شتابژیروسکوپ

(9-5) 𝑥(𝑡) = [(𝜙(𝑡))𝑇 (𝛿𝑣𝑛(𝑡))𝑇 (휀(𝑡))𝑇 (∇(𝑡))𝑇] 

 مدل اندازه گیري -5-2-2

نیم که کیکی ندارد فرض میزدر شرایطی که کشتی در لنگرگاه باشد به دلیل اینکه جابجایی فی

-تابخروجی شاندازه شتاب باشد. در نتیجه میانگین های غیرجاذبی وارد بر آن صفر میمیانگین شتاب

. بردار باشدکنند( میگیری میها عکس العمل سطح را اندازهسنجشتاب جاذبه)شتاب  نیز برابر ها سنج

 باشد:زیر میشتاب جاذبه در دستگاه ناوبری به صورت 

(4-5) 𝑓𝑛 = [0 0 −g]𝑇 

گیری شده در دستگاه بدنی محاسبه توان با استفاده از شتاب اندازهرا می ′𝑛بردار شتاب در دستگاه 

 کرد:

(5-5) 𝑓�́� = 𝐶𝑏
�́�𝑓𝑏 = 𝐶𝑛

�́�𝐶𝑏
𝑛𝑓𝑏 

تعریف  �́�و دستگاه  𝑛به صورت اختلاف شتاب بین دستگاه در این حالت باقیمانده شتاب را 

 :گیریمخطی در نظر میگیری برای فیلتر غیرکنیم و به عنوان بردار اندازهمی

(6-5) 𝑍1 = 𝛿𝑓 = 𝑓
𝑛 − 𝑓�́� 

�̃�𝑛دانیم که یل عدم جابجایی فیزیکی مجموعه میبه دل = 𝛿𝑣𝑛  در این شرایط .𝑍2 = 𝛿𝑣
𝑛  به

و  𝑍1یری گزهدر نتیجه با ترکیب دو اندا شود.یگر فیلتر غیرخطی درنظر گرفته میگیری دعنوان اندازه

𝑍2 باشد:گیری به صورت زیر میاندازه، بردار 

(7-5) 𝑍(𝑡) = [
𝑍1(𝑡)
𝑍2(𝑡)

] = ℎ(𝑥(𝑡)) + 𝜐(𝑡) 

نویز سفید گوسی با میانگین صفر و ماتریس کواریانس  𝜐(𝑡)گیری در این معادله بردار نویز اندازه

𝑅 شود.در نظر گرفته می 
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 فیلتر کالمن بی بو -5-3

با استفاده از  ارائه گردید، به منظور تقریب تابع توزیع احتمال 2111که در سال  9بوانتقال بی

بو بخشی از قال بیانت .[69]گیرداند، مورد استفاده قرار میداقل نقاطی که با دقت انتخاب شدهح

تفاده قرار مورد اس ،ستم غیرخطیباشد که به منظور انتقال نقاط سیگما از یک سیبو میفیلترکالمن بی

 ،اولیه گسترش این نقاط از نقاطشوند. فرض اولیه تابع توزیع انتخاب می گیرد. نقاط سیگما بر مبنایمی

ی با سه بو در حالت کلضرائب انتقال بی گیرد.می بو انجامضرائب انتخاب شده برای انتقال بیبر مبنای 

دهد. این پارامتر گسترش نقاط سیگما را نشان میکه  αگردند. پارامتر اولیه مشخص می اصلی پارامتر

ب نزدیک شدن نقاط سیگما به سبα کوچک بودن مقدار شود.در نظر گرفته می 1و  4−10معمولا بین 

ع باشد. برای تابع توزیطلاعاتی از تابع توزیع اولیه میباشد که شامل امی βگردد. پارامتر دوم یکدیگر می

βگوسی مقدار بهینه  = شود. بر د که معمولا صفر در نظر گرفته میباشمی κپارامتر سوم باشد. می 2

 گردد:( مشخص می𝑊𝑐( و کواریانس )𝑊𝑚دهی برای مقادیر میانگین)این مبنا بردار وزن

(8-5) 

𝜆 = 𝛼2(𝑁 + 𝜅) − 𝑁 

𝛾 = √𝑁 + 𝜆 

𝑊0
𝑚 =

𝜆

𝑁 + 𝜆
 

𝑊0
𝑐 =

𝜆

𝑁 + 𝜆
+ (1 − 𝛼2 + 𝛽) 

𝑊𝑖
𝑚 = 𝑊𝑖

𝑐 =
1

2(𝑁 + 𝜆)
 . 𝑖 = 1.… .2𝑁 

 باشد.تعداد حالات می 𝑁که در آن 

 فیلتر کالمن بی بو الگوریتم -5-3-1

شونده، به صورت زیر در نظر معخطی گسسته در زمان به همراه نویزهای جیک سیستم غیر

 گیریم. می

(1-5) 
𝑥𝑘 = 𝑓(𝑥𝑘−1) + 𝑤𝑘−1 

𝑧𝑘 = ℎ(𝑥𝑘) + 𝜐𝑘 

                                                 
9 Unscented Transformation 
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.)𝑓گیری و بردار اندازه 𝑧𝑘بردار حالت،  𝑥𝑘که در آن  .)ℎو  (  𝜈𝑘و  𝑤𝑘خطی هستند. توابع غیر (

 باشند:صفر و با ماتریس کواریانس زیر مینویز گوسی غیر وایسته با میانگین 

(91-5) 

𝐸[𝑤𝑘𝑤𝑗
𝑇] = 𝛿𝑘𝑗𝑄𝑘 

𝐸[𝑣𝑘𝑣𝑗
𝑇] = 𝛿𝑘𝑗𝑅𝑘 

𝐸[𝑤𝑘𝑣𝑗
𝑇] = 0 

برابر  مشخص و کواریانس آن بر مبنای عدم قطعیت مقادیر اولیه �̂�0که حالت اولیه دشوفرض می

𝑁باشد)برابر تعداد حالات میسیگما یک نقطه بعد  همچنین باشد.می 𝑃0ماتریس کواریانس اولیه  =

𝑛𝑥 با شروع از مقادیر اولیه .)�̂�0  و𝑃0 ه یابد. تواند ادامبو به صورت بازگشتی میفیلتر کالمن بی الگوریتم

و کواریانس قبلی  �̂�𝑘−1، ابتدا یک دسته از نقاط سیگما بر مبنای تخمین قبلی حالت 𝑘در هر مرحله

�̂�𝑘−1  شوند:به صورت زیر تولید می 

(99-5) 𝑋𝑘−1 = [�̂�𝑘−1 �̂�𝑘−1 + 𝛾√𝑃𝑘−1 �̂�𝑘−1 − 𝛾√𝑃𝑘−1] 

𝑁یک ماتریس  𝑋𝑘−1که در آن  × (2𝑁 + باشد که هر ستون از این از نقاط سیگما می   (1

مورد  𝑃𝑘−1به منظور محاسبه جذر  9روش جداسازی چولسکی. استماتریس بیانگر یک نقطه سیگما 

شود. از آنجا که نویز عبور داده می 𝑓خطیمه هر نقطه سیگما از تابع غیردر اداگیرد. استفاده قرار می

بینی توان از آن  در تابع پیشاست، میبه صورت جمع شونده با میانگین صفر در نظر گرفته شده  فرایند

 صرف نظر کرد:

(92-5) 𝑋𝑖.𝑘|𝑘−1
∗ = 𝑓(𝑋𝑖.𝑘−1) . 𝑖 = 0.1. … .2𝑁 

حال میانگین و کواریانس این نقاط باشد. می 𝑋𝑘−1ام از ماتریس  𝑖بیانگر ستون  𝑖در رابطه بالا 

 گردد. ها، محاسبه میانتقال، با در نظر گرفتن وزنسیگما پس از 

(99-5) 
�̂�𝑘|𝑘−1 =∑ 𝑊𝑖

𝑚𝑋𝑖.𝑘|𝑘−1
∗

2𝑁

𝑖=0
 

𝑃𝑘|𝑘−1 = 𝑄𝑘−1 +∑ 𝑊𝑖
𝑐(𝑋𝑖.𝑘|𝑘−1

∗ − �̂�𝑘|𝑘−1)
2𝑁

𝑖=0
(𝑋𝑖.𝑘|𝑘−1

∗ − �̂�𝑘|𝑘−1)
𝑇
 

                                                 
9 Cholesky decomposition method 
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از  دهشدر ادامه نقاط سیگمای منتقل باشد. می فرایندانس نویز ماتریس کواری 𝑄در رابطه بالا   

در  ،گیری با میانگین صفر و جمع شونده استشود. از آنجا که نویز اندازهتابع مشاهدات عبور داده می

 شود:نظر گرفته نمی

(94-5) 𝜂𝑖.𝑘|𝑘−1 = ℎ(𝑋𝑖.𝑘|𝑘−1) . 𝑖 = 0.1. … .2𝑁 

بینی، ماتریس کواریانس خروجی، و کواریانس این نقاط سیگما در ادامه برای محاسبه خروجی پیش

 گردد:ها و خروجی استفاده میبین حالت

(95-5) 

�̂�𝑘|𝑘−1 =∑ 𝑊𝑖
𝑚𝜂𝑖.𝑘|𝑘−1

2𝑁

𝑖=0
 

𝑃𝑘|�̂�𝑘�̂�𝑘 = 𝑅𝑘 +∑ 𝑊𝑖
𝑐(𝜂𝑖.𝑘|𝑘−1 − �̂�𝑘|𝑘−1)

2𝑁

𝑖=0
(𝜂𝑖.𝑘|𝑘−1 − �̂�𝑘|𝑘−1)

𝑇
 

𝑃𝑘|�̂�𝑘�̂�𝑘 =∑ 𝑊𝑖
𝑐(𝑋𝑖.𝑘|𝑘−1

∗ − �̂�𝑘|𝑘−1)
2𝑁

𝑖=0
(𝑋𝑖.𝑘|𝑘−1

∗ − �̂�𝑘|𝑘−1)
𝑇
 

 

 𝐾𝑘کواریانس محاسبه شده به منظور محاسبه ماتریس بهره فیلتر کالمن بی بودر ادامه از ماتریس 

 گردد:استفاده می

(96-5) 𝐾𝑘 = 𝑃𝑘|�̂�𝑘�̂�𝑘𝑃𝑘|�̂�𝑘�̂�𝑘
−1  

فاده ت و ماتریس کواریانس استرسانی حالاه فیلتر کالمن بی بو به منظور بروزسپس از ماتریس بهر

 گردد:می

(97-5) 
�̂�𝑘 = �̂�𝑘|𝑘−1 + 𝐾𝑘(𝑧𝑘 − �̂�𝑘|𝑘−1) 

𝑃𝑘 = 𝑃𝑘|𝑘−1 − 𝐾𝑘𝑃𝑘|�̂�𝑘�̂�𝑘𝐾𝑘
𝑇 

الت و ماتریس کواریانس بعد از های حتخمین 𝑃𝑘و  �̂�𝑘گیری و بردار اندازه 𝑧𝑘در رابطه بالا

𝑘ها به عنوان مقادیر لحظه قبل)باشند. این تخمینگیری میبروزرسانی اندازه − زمانی ( برای بازه 1

 های مطلوب در هر لحظهبه منظور دستیابی به تخمین فرایندگیرند. این میبعدی مورد استفاده قرار 

 یابد.ادامه می

 تنظیم شوندهفیلتر کالمن بی بوي  -5-4

در شرایطی که دریا آرام باشد و دامنه و قدرت امواج کم باشد، سامانه ناوبری اینرسی تقریبا در 

مناسب بوده  𝑅𝑘و  𝑄𝑘شرایط استاتیکی قرار دارد و در این شرایط مقادیر اولیه در نظر گرفته شده برای 
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ر ها علاوه بسنجشتاب ،خطای تخمین کم خواهد بود. در شرایطی که نوسانات دریا شدید و قوی باشد و

ور کنند. در این حالت به منظگیری مینوسانات شدید دریا اندازهمقدار شتاب جادبه، شتابی هم ناشی از  

 د:شووسیله مقدار اسکالر زیر تنظیم میبه  𝑅𝑘دستیابی به خطای تخمین کمتر، مقادیر 

(98-5) 𝐼 = |√𝑓𝑏𝑥
2 + 𝑓𝑏𝑦

2 + 𝑓𝑏𝑧
2 − g| 

تاب اندازه ش 𝐼 بر مبنای رابطه بالا مقدار اسکالر باشند.ها میسنجها خروجی شتاب 𝑓𝑏که در آن 

س ش مقادیر ماتریس کواریانبو، کاهمطابق معادلات فیلتر کالمن بی باشد.غیر جاذبی وارد بر سامانه می

در گام بعدی بیشتر انجام  گردد و در نتیجه تصحیحمی  𝐾𝑘باعث افزایش بهره فیلتر  𝑅𝑘گیری اندازه

یری گنویز اندازهتواند باعث افزایش سرعت همگرایی گردد. ماتریس کواریانس می مسئلهگردد و این می

𝑅𝑘 شود:می تنظیمر مبنای شرایط زیر ب 

 شرایط شبه ایستا)بدون شتاب(:

شود که سامانه در شرایط شبه کوچکتر باشد، فرض می 𝑇𝑙از یک آستانه  𝐼در شرایطی که مقدار 

 شوند:به صورت زیر در نظر گرفته می 𝑅𝑘ایستا قرار دارد و در این حالت مقادیر ماتریس 

(91-5) 𝑅𝑘 = 𝑑𝑖𝑎𝑔(𝜎𝑣𝑥
2 . 𝜎𝑣𝑦

2 . 𝜎𝑣𝑧
2 . 𝜎𝑓𝑥

2 . 𝜎𝑓𝑦
2 . 𝜎𝑓𝑧

2 ) 

در شرایط شبه سنج شتاب مقادیر واریانس نویز 𝜎𝑓مقادیر واریانس نویز سرعت و  𝜎𝑣که در آن 

 باشند. ایستا می

 شرایط دینامیکی با شتاب بالا

-شود که سامانه در شرایط شتاببزرگتر باشد، فرض می 𝑇ℎاز یک آستانه  𝐼در شرایطی که مقدار 

تا تاثیرپذیری از مقادیر  باید افزایش یابند 𝑅𝑘های شدید قرار دارد و در این حالت مقادیر ماتریس 

نیازهای طراحی، در نظر گرفته  های عملی وبر مبنای تست 𝑇ℎگیری کاهش یابد. مقدار آستانه اندازه

 شوند:به صورت زیر در نظر گرفته می 𝑅𝑘در نتیجه مقادیر ماتریس شود. می

(21-5) 𝑅𝑘 = 𝑑𝑖𝑎𝑔(𝐻𝑣𝑑. 𝐻𝑣𝑑 . 𝐻𝑣𝑑. 𝐻𝑓𝑑. 𝐻𝑓𝑑. 𝐻𝑓𝑑) 

 هستند.  بزرگیها مقادیر  𝐻که 

 دینامیکی با شتاب کمشرایط 
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قرار دارد،  𝑇ℎو مقدار آستانه بالای  𝑇𝑙بین مقدار آستانه پایین  𝐼در شرایطی که مقدار اسکالر 

ای که با شود، به گونهدر نظر گرفته می 𝐼بر مبنای مقدار  𝑅𝑘گیری دیر ماتریس کواریانس نویز اندازهمقا

یابد. در این کاهش می 𝑅𝑘مقادیر  𝐼یابد و با کاهش مقدار نیز افزایش می 𝑅𝑘مقادیر  𝐼افزایش مقدار 

 شود:صورت زیر در نظر گرفته میبه  𝑅𝑘حالت مقادیر ماتریس 

(29-5) 𝑅𝑘_𝑛𝑒𝑤 = 𝑅𝑘 + 𝑘 𝑑𝑖𝑎𝑔(𝐼. 𝐼. 𝐼. 𝐼. 𝐼. 𝐼) 

نیازهای  های عملی وتواند برای سرعت و شتاب متفاوت باشد و بر مبنای تستمی 𝑘که مقدار 

 شود.طراحی، در نظر گرفته می

  الگوریتمارزیابی  -5-5

ه شده در ارائمشخصات  گیری اینرسی با، از یک سامانه اندازهپیشنهادیالگوریتم به منظور ارزیابی 

به منظور مقایسه روش پیشنهادی با روش معمول فیلترهای است. همچنین استفاده شده 2ضمیمه

اجرا  ،یشنهادیپ تنظیمی الگوریتمفیلتر کالمن تصادفی بی بو به همراه  الگوریتمهمزمان ، بوبی تصادفی

های تنظیم مبنای بهره. بر ه استثانیه استفاده گردید 981های شرایط نوسانی دریا برای دادهگردید. از 

-5، در شکل زاویه سمت درجه خطای اولیه 911 حدود شده، نتایج سرعت همگرایی زاویه سمت، برای

 آمده است. 9

 

 تنظیمیفیلتر کالمن بی بو و فیلتر کالمن بی بوی  الگوریتمهمگرایی زاویه سمت با  -9-5شکل
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-ا میهبر مبنا تنظیم بهره تنظیمیمشخص است، فیلترکالمن بی بوی  9-5همانطور که در شکل

در شرایط  باشد. البته بر مبنای بررسی نتایج بوی سادهنسبت به فیلتر کالمن بی تواند دارای پاسخ بهتری

 ی دارد.ابو اهمیت ویژهبی تنظیمیآستانه در فیلتر کالمن مختلف محیطی دریا، تنطیم مناسب مقادیر 

 .گرددمتفاوتی ایجاد میبرای مقادیر آستانه متفاوت، سرعت همگرایی  2-5همچنین مطابق شکل 

 

 تنظیمیتغییر مقادیر آستانه فیلتر کالمن بی بوی خطای زاویه سمت در -2-5شکل

مشخص است هرچه سرعت همگرایی افزایش یابد نوسانات  2-5و  9-5های همانطور که از شکل

زاویه سمت حول مقدار صفر دارای دامنه بیشتری خواهد بود که در تنطیم بهره فیلتر باید این موضوع 

 مد نظر قرار گیرد.

 بندي جمع -5-6

ای ناوبری هبرای توجیه اولیه سامانه تنظیمی بویی بر مبنای فیلتر کالمن بیالگوریتمدر این فصل، 

 . اولاً اینکه باقیمانده شتابباشدمیپیشنهادی شامل دو نوآوری  الگوریتمدر شرایط دریا ارائه گردید. 

لتر دید. ثانیاً بهره فیگرگیری جدید در طراحی فیلتر استفاده ت به شتاب جاذبه به عنوان اندازهنسب

بر مبنای باقیمانده شتاب، به منظور بهبود عملکرد فیلتر در سرعت  تنظیمیبو به صورت کالمن بی

ت همگرایی به شرایط روش پیشنهادی تا حدودی وابستگی دقت و سرعگردیده است.  اعمالهمگرایی، 

ها در شرایط مختلف دریا، ستانه و بهرهانتخاب مقادیر حد آرا کاهش داده است اما همچنان متفاوت دریا 
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دهد که روش پیشنهادی باعث افزایش سرعت همگرایی نشان می هابررسینتایج متفاوت خواهد بود. 

  گردد.های معمول در شرایط دریا مینسبت به روش
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 تکرار استفاده از داده هابر مبناي  توجیه اولیه دقیق: مششفصل 

 مقدمه -6-1

ها در دستگاه اینرسی توسعه داده ناوبری بر مبنای کواترنین معادلات انتشار خطای، فصلدر این 

طای ها بر مبنای خها و سرعتباشد که مدل انتشار خطا در کواترنینای میاست. این توسعه به گونه شده

ر داست. همچنین بر مبنای شتاب گریز از مرکز زمین، مقادیر سرعت کواترنین اولیه، مشخص شده

شار است. پس از توسعه مدل انتگیری مورد استفاده قرار گرفتهدستگاه اینرسی استخراج و به عنوان اندازه

 خطای مجموع مربعاتخطای ناوبری، بر مبنای خطای کواترنین اولیه، این خطا بر اساس حداقل کردن 

استخراج معادلات  رایندفشود. به دلیل اینکه در سرعت، در طول زمان توجیه اولیه، تخمین زده می

نظر شده است، استفاده چندباره از داده سنسورها در بهبود انتشار خطای ناوبری از خطاهای ضربی صرف

توان خروجی خطای کواترنین اولیه باز اجرا شده را به کواترنین در این حالت می .باشددقت موثر می

های ناوبری اینرسی در در توجیه اولیه سامانه اجرا کرد. را مجدداً الگوریتماولیه اجرای بعد اضافه کرد و 

-پذیری کامل نمیدریا، بدون استفاده از سنسورهای کمکی، بایاس سنسورهای اینرسی دارای مشاهده

. با توجه به این که سامانه ناوبری اینرسی در شرایط توجیه اولیه در دریا نیز دارای تغییر [67~64]باشند

-باشد و آنچه که مشاهدهپذیر نمیبایاس هیچ کدام از سنسورها مشاهده شد، عملاًباوضعیت دائمی می

، در ئلهمسباشد. با توجه به این پذیر است بایاس در کانالی از دستگاه ناوبری)و نه دستگاه بدنی( می

پذیری کامل در خطای است و مشاهده نظر شدهخطای مربوط به بایاس سنسورها صرفتخمین خطاها از 

 ،الگوریتمدهد که اجرای چندباره نشان می هاتستنتایج . [64،67]است وضعیت و سمت ایجاد گردیده

 باشد.می 5-9در این فصل فرضیات مسئله مطابق بخش  است. سبب بهبود تخمین گردیده

ا هبخش دوم نکاتی در مورد جبر کواترنین . دراستبخش تشکیل شده نه از فصلاین  ،در ادامه

ناوبری در دستگاه اینرسی استخراج  خطی شده م، مدل انتشار خطایسواست. در بخش گردیدهارائه 

است. در بخش  م، مدل انتشار خطا برای کاربرد مورد نظر توسعه داده شدهچهاراست. در بخش  شده

خطای سرعت  مجموع مربعات سازیم حداقلششدر بخش  وم سرعت در دستگاه اینرسی توضیح پنج
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م تهشدر بخش  وپیشنهادی تشریح  الگوریتمم روند اجرای هفتاست. در بخش  قرار گرفته مورد بحث

 .است بندی فعالیت، انجام شدهم جمعنهاست. در بخش  ارائه گردیده هانتایج تست

 اه نکاتی در مورد جبر کواترنین -6-2

راجع باشد و این روابط در مها نیاز میبه روابط مربوط به جبر کواترنین این فصلبه دلیل اینکه در 

-، ارائه گردیدهاین فصل باشند، در ادامه پنج نکته مورد استفاده درمختلف به صورت قراردادی می

 :[68]است

گردد و نتیجه آن معادل دو انتقال مربوط نکته یک: ضرب دو کواترنین به صورت زیر تعریف می 

 باشد.به هر کواترنین می

(9-6) 
𝑞𝐴
𝐵 = [

𝑞0
𝑞1
𝑞2
𝑞3

] . 𝑞𝐵
𝐶 = [

𝑢0
𝑢1
𝑢2
𝑢3

]  
 
⇒ 𝑞𝐴

𝐶 = 𝑞𝐵
𝐶𝑞𝐴

𝐵 = [

𝑞0𝑢0 − 𝑞1𝑢1 − 𝑞2𝑢2 − 𝑞3𝑢3
𝑞1𝑢0 + 𝑞0𝑢1 − 𝑞3𝑢2 + 𝑞2𝑢3
𝑞2𝑢0 + 𝑞3𝑢1 + 𝑞0𝑢2 − 𝑞1𝑢3
𝑞3𝑢0 − 𝑞2𝑢1 + 𝑞1𝑢2 + 𝑞0𝑢3

] 

 کنیم:، را به صورت زیر تعریف می𝑉4×1، بردار چهارتایی 𝑉3×1نکته دو: معادل بردار سه تایی 

(2-6) 𝑉3×1 = [

𝑣1
𝑣2
𝑣3
]  

 
⇒ 𝑉4×1 = [

0
𝑣1
𝑣2
𝑣3

] 

𝑞𝐴اگر نکته سه:
𝐵  کواترنین انتقال از دستگاه𝐴  به𝐵  باشد، کواترنین انتقال از دستگاه𝐵  به𝐴  به

 باشد:صورت زیر می

(9-6) 𝑞𝐴
𝐵 = [

𝑞0
𝑞1
𝑞2
𝑞3

]  
 
⇒ 𝑞𝐵

𝐴 = [

   𝑞0
−𝑞1
−𝑞2
−𝑞3

]  

ابتدا بردار را به صورت   ،𝐵به دستگاه  𝐴از دستگاه  𝑉3×1نکته چهار: برای انتقال بردار سه تایی 

 گیرد:معادل چهارتایی نوشته و به صورت زیر انتقال صورت می

(4-6) 𝑉4×1
𝐵 = 𝑞𝐴

𝐵𝑉4×1
𝐴 𝑞𝐵

𝐴 

 گردد:ها به صورت زیر تعریف مینکته پنج: معادله دیفرانسیل کواترنین
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(5-6) 
�̇�𝐴
𝐵 =

1

2
𝑞𝐴
𝐵𝜔𝐵𝐴

𝐴  

𝜔𝐵𝐴که در آن 
𝐴 ای دستگاه معادل چهارتایی سرعت زاویه𝐴  نسبت به دستگاه𝐵  در دستگاه𝐴 

 باشد.می

 هابر مبناي کواترنین ناوبري  شده خطی مدل انتشار خطاي -6-3

ی با رویکرد اغتشاشات کوچک ناوبری در دستگاه اینرس شده خطیدر این بخش مدل انتشار خطای 

باشد. با فرض کوچک بودن ها میسازی بر مبنای خطای کواترنینسازی گردیده است. این پیادهپیاده

 کنیم:خطا، تعریف می

(6-6) 
𝛿𝑞𝑐

𝑖 = 𝑞𝑏
𝑖 − 𝑞𝑏

𝑐 

𝛿𝜔𝑖𝑏
𝑏 = 𝜔𝑖𝑏

𝑏 − 𝜔𝑐𝑏
𝑏  

𝑞𝑏که در آن  
𝑖  ،کواترنین انتقال از دستگاه بدنی به اینرسی𝑞𝑏

𝑐  کواترنین انتقال از دستگاه بدنی به

𝜔𝑖𝑏دستگاه اینرسی محاسباتی، 
𝑏 ای دستگاه بدنی نسبت به اینرسی در دستگاه چهارتایی سرعت زاویه

𝜔𝑐𝑏بدنی و 
𝑏 ای دستگاه بدنی نسبت به اینرسی محاسباتی در دستگاه بدنی چهارتایی سرعت زاویه

 باشد. حال داریم:می

(7-6) 𝛿�̇�𝑐
𝑖 = �̇�𝑏

𝑖 − �̇�𝑏
𝑐 

 داریم: (6-5)با توجه به معادله

(8-6) 
𝛿�̇�𝑐

𝑖 =
1

2
𝑞𝑏
𝑖𝜔𝑖𝑏

𝑏 −
1

2
𝑞𝑏
𝑐𝜔𝑐𝑏

𝑏  

 داریم: (6-6)با جایگزاری معادله 

(1-6) 
𝛿�̇�𝑐

𝑖 =
1

2
(𝑞𝑏
𝑐 + 𝑞𝑐

𝑖)(𝜔𝑐𝑏
𝑏 + 𝛿𝜔𝑖𝑏

𝑏 ) −
1

2
𝑞𝑏
𝑐𝜔𝑐𝑏

𝑏  

 :رسیمها به رابطه زیر میبا ضرب جملات و با فرض قابل صرف نظر بودن جمله شامل ضرب خطا 

(91-6) 
𝛿�̇�𝑐

𝑖 =
1

2
𝑞𝑐
𝑖𝜔𝑐𝑏

𝑏 +
1

2
𝑞𝑏
𝑐𝛿𝜔𝑖𝑏

𝑏  
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𝑞𝑐را با ضرب جمله آخر در  (6-91)رابطه
𝑏𝑞𝑏

𝑐 توان بازنویسی از سمت راست، به صورت زیر نیز می

 کرد:

(99-6) 
𝛿�̇�𝑐

𝑖 =
1

2
𝑞𝑐
𝑖𝜔𝑐𝑏

𝑏 +
1

2
𝛿𝜔𝑖𝑏

𝑐 𝑞𝑏
𝑐 

ها می باشد. حال در دستگاه اینرسی بر مبنای کواترنین شده مدل خطای خطی (6-99)معادله

 برای سرعت در دستگاه اینرسی داریم:

(92-6) �̇�𝑖 = 𝑓𝑖 + g𝑖 

شتاب جاذبه در دستگاه  g𝑖ها و سنجخروجی شتاب 𝑓𝑖سرعت در دستگاه اینرسی، 𝑉𝑖که در آن 

 کنیم:ها را به صورت زیر تعریف میباشد. خطااینرسی می

 

(99-6) 

𝛿𝑉𝑖 = 𝑉𝑖 − 𝑉𝐶 

𝛿𝑓𝑏 = 𝑓𝑏 − 𝑓𝑏 

𝛿g𝑖 = g𝑖 − g̃𝑐 

 g̃𝑐ها در دستگاه محاسباتی وسنجخروجی شتاب 𝑓𝑏سرعت در دستگاه محاسباتی،  𝑉𝐶که در آن 

 داریم:( 6-99)باشد. با توجه به معادلهتصویر شتاب جاذبه در دستگاه محاسباتی می

(94-6) 𝛿�̇�𝑖 = �̇�𝑖 − �̇�𝐶 

 در نتیجه:

(95-6) 𝛿�̇�𝑖 = 𝑓𝑖 + g𝑖 − (𝑓𝑐 + g𝑐) 

 و با استفاده از معادل چهارتایی بردارها، داریم: (6-99)با جایگزاری رابطه

(96-6) 𝛿�̇�𝑖 = (𝑞𝑏
𝑐 + 𝛿𝑞𝑐

𝑖)(𝛿𝑓 + 𝑓𝑏)(𝑞𝑐
𝑏 + 𝛿𝑞𝑖

𝑐) − 𝑞𝑏
𝑐𝑓𝑏𝑞𝑐

𝑏 + g𝑖 − g̃𝑐 

با ضرب رابطه بالا و با فرض کوچک بودن مقادیر ناشی از ضرب خطاها و همچنین با صرف نظر  

 از خطای جاذبه در کاربرد موردنظر، داریم:

(97-6) 𝛿�̇�𝑖 = 𝛿𝑞𝑐
𝑖𝑓𝑏𝑞𝑐

𝑏 + 𝑞𝑏
𝑐𝑓𝑏𝛿𝑞𝑖

𝑐 + 𝛿𝑓𝑐 
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باشد. میها در دستگاه اینرسی سرعت بر مبنای کواترنین شده مدل خطای خطی (6-97)رابطه 

𝛿𝑞𝑖 در حالت کلی، در پیاده سازی،
𝑐 همان𝛿𝑞𝑐

𝑖 منفی  (6-9)است که آرایه دوم تا چهارم آن مطابق رابطه

 است.شده

 توسعه مدل انتشار خطا -6-4

پذیری کامل بایاس سنسورها در کاربرد توجیه اولیه در شرایط دریا، در توسعه به دلیل عدم مشاهده

سازی در فیلترهای . البته در پیاده[67،64]گرددنظر مییاس سنسورها صرفمدل انتشار خطا، از با

 شوند. بر مبنای بخش قبل، معادلاتیها با دینامیک صفر، درنظر گرفته می، معمولا این بایاستصادفی

 باشند.خواهیم توسعه دهیم به صورت زیر میکه می

(98-6) 𝛿�̇�𝑐
𝑖 =

1

2
𝛿𝑞𝑐

𝑖𝜔𝑐𝑏
𝑏  

𝛿�̇�𝑖 = 𝛿𝑞𝑐
𝑖𝑓𝑏𝑞𝑐

𝑏 + 𝑞𝑏
𝑐𝑓𝑏𝛿𝑞𝑖

𝑐 

 ها داریم:نویسیم. ابتدا برای خطای کواترنینرا به صورت گسسته می (6-98)معادلات

(91-6) 
𝛿𝑞𝑐

𝑖(𝑘 + 1) = 𝛿𝑞𝑐
𝑖(𝑘) +

∆𝑡

2
𝛿𝑞𝑐

𝑖(𝑘)𝜔𝑐𝑏
𝑏 (𝑘 + 1) 

باشد. با سازی میبازه زمانی گسسته t∆باشد که در آن سازی مرتبه اول میگسسته (6-91)رابطه

 توجه به رابطه بالا داریم:

(21-6) 𝛿𝑞𝑐
𝑖(𝑘 + 1) = 𝛿𝑞𝑐

𝑖(𝑘) (𝐼4×1 +
∆𝑡

2
𝜔𝑐𝑏
𝑏 (𝑘 + 1)) 

 کنیم:باشد. تعریف میکواترنین واحد می I4×1که در آن  

(29-6) 
𝑆(𝑘 + 1) = (𝐼4×1 +

∆𝑡

2
𝜔𝑐𝑏
𝑏 (𝑘 + 1))

= [1
∆𝑡

2
𝜔𝑐𝑏𝑥
𝑏 (𝑘 + 1)

∆𝑡

2
𝜔𝑐𝑏𝑦
𝑏 (𝑘 + 1)

∆𝑡

2
𝜔𝑐𝑏𝑧
𝑏 (𝑘 + 1)] 

𝑆(𝑘 ژیروسکوپ در هر لحظه، مقدارهای سنسور با مشخص بودن داده + باشد. با مشخص می (1

 داریم:( 6-21)توجه به رابطه
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(22-6) 𝛿𝑞𝑐
𝑖(𝑘 + 1) = 𝛿𝑞𝑐

𝑖(𝑘)𝑆(𝑘 + 1) 

𝛿𝑞𝑐با فرض این که مقدار 
𝑖(0) خطای اولیه باشد که مقداری مجهول است با توجه به  مقدار

 داریم: (6-22)رابطه

(29-6) 
𝛿𝑞𝑐

𝑖(1) = 𝛿𝑞𝑐
𝑖(0)𝑆(1) 

𝛿𝑞𝑐
𝑖(2) = 𝛿𝑞𝑐

𝑖(1)𝑆(2) 

 در نتیجه:

(24-6) 𝛿𝑞𝑐
𝑖(2) = 𝛿𝑞𝑐

𝑖(0)𝑆(1)𝑆(2) 

 و به همین ترتیب داریم:

(25-6) 𝛿𝑞𝑐
𝑖(𝑘 + 1) = 𝛿𝑞𝑐

𝑖(0)𝑆(1)…  𝑆(𝑘 + 1) 

 و در نتیجه: 

(26-6) 𝛿𝑞𝑐
𝑖(𝑘 + 1) = 𝛿𝑞𝑐

𝑖(0) ∏ 𝑆(𝑗)

𝑗=𝑘+1

𝑗=1

 

باشد، سنسورها در اختیار میها با توجه به در اختیار بودن داده  𝑆(𝑗)با توجه به اینکه مقادیر ضرب 

𝛿𝑞𝑐کند که در هر لحظه از زمان مقدار خطای کواترنین)بیان می (26-6)رابطه
𝑖(𝑘 + توان به ( را می(1

𝑞𝑐صورت تابعی خطی از کواترنین خطای اولیه)
𝑖(0)𝛿توان را می( 98-6)( بیان کرد. گسسته سازی رابطه

-تر میکمی پیچیده 𝑆(𝑗)در این حالت هم تنها محاسبه های بالاتر هم انجام داد که بر مبنای مرتبه

 عنوان نمونه اگر تعریف کنیم: به .[9]دشو

(27-6) 𝛼2(𝑗) = (∆𝑡𝜔𝑐𝑏𝑥
𝑏 (𝑗))

2

+ (∆𝑡𝜔𝑐𝑏𝑦
𝑏 (𝑗))

2

+ (∆𝑡𝜔𝑐𝑏𝑧
𝑏 (𝑗))

2

 

 مرتبه دوم داریم: الگوریتمبا  𝑆(𝑗) برای تابع

(28-6) 𝑆(𝑗) = [1 −
𝛼2

8

∆𝑡

2
𝜔𝑐𝑏𝑥
𝑏 (𝑗)

∆𝑡

2
𝜔𝑐𝑏𝑦
𝑏 (𝑗)

∆𝑡

2
𝜔𝑐𝑏𝑧
𝑏 (𝑗)] 

 مرتبه سوم داریم: الگوریتمو با 
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(21-6) 𝑆(𝑗) = [1 −
𝛼2

8
(
1

2
−
𝛼2

48
)∆𝑡𝜔𝑐𝑏𝑥

𝑏 (𝑗) (
1

2
−
𝛼2

48
)∆𝑡𝜔𝑐𝑏𝑦

𝑏 (𝑗) (
1

2
−
𝛼2

48
)∆𝑡𝜔𝑐𝑏𝑧

𝑏 (𝑗)] 

𝛿𝑞𝑐باید به این نکته توجه کرد که کواترنین 
𝑖(𝑘) باشد و هر سطر در هر لحظه دارای چهار سطر می

𝛿𝑞𝑐آن دارای چهار ستون است که شامل ضرائب 
𝑖(0) سازی ، گسسته(6-98)به رابطه باشند. با توجهمی

 باشد:مرتبه اول خطای سرعت به صورت زیر می

 

(91-6) 

𝛿𝑉𝑖(𝑘 + 1) = 𝛿𝑉𝑖(𝑘)

+ ∆𝑡 (𝛿𝑞𝑐
𝑖(𝑘 + 1)𝑓𝑏(𝑘 + 1)𝑞𝑐

𝑏(𝑘 + 1)

+ 𝑞𝑏
𝑐(𝑘 + 1)𝑓𝑏(𝑘 + 1)𝛿𝑞𝑖

𝑐(𝑘 + 1)) 

𝐿(𝑘با تعریف   +  به صورت زیر داریم: (1

(99-6) 
𝐿(𝑘 + 1) = ∆𝑡 (𝛿𝑞𝑐

𝑖(𝑘 + 1)𝑓𝑏(𝑘 + 1)𝑞𝑐
𝑏(𝑘 + 1)

+ 𝑞𝑏
𝑐(𝑘 + 1)𝑓𝑏(𝑘 + 1)𝛿𝑞𝑖

𝑐(𝑘 + 1)) 

𝐿(𝑘مقدار  + ها و همچنین کواترنین تبدیل و سنجهای شتاببا توجه به مشخص بودن داده (1

𝑞𝑏باشد. کواترنین تبدیل)کواترنین خطا، در هر لحظه مشخص می
𝑐 حل معادلات ناوبری در دستگاه ( از

𝐿(𝑘آید. مقدار اینرسی در هر لحظه از زمان بدست می + تابعی خطی از کواترنین  (1

𝛿𝑞𝑐خطا)
𝑖(𝑘 + 𝛿𝑞𝑐( و در نتیجه تابعی خطی از کواترنین خطای اولیه)(1

𝑖(0)باشد. با توجه به ( می

 داریم: (6-99)رابطه و (6-91)رابطه

(92-6) 𝛿𝑉𝑖(𝑘 + 1) = 𝛿𝑉𝑖(𝑘) + 𝐿(𝑘 + 1) 

𝛿𝑉𝑖(0)کنیم خطای سرعت در لحظه اول صفر است)فرض می  = (. با توجه به اینکه مقادیر 0

باشند و مقدار واقعی آن با توجه به سکون بودن کشتی در لنگرگاه در ها میگیریسرعت جزء اندازه

 باشد، این فرض صحیح است. در نتیجه داریم:دستگاه اینرسی مشخص می

 

(99-6) 

𝛿𝑉𝑖(1) = 𝛿𝑉𝑖(0) + 𝐿(1) = 𝐿(1) 

𝛿𝑉𝑖(2) = 𝛿𝑉𝑖(1) + 𝐿(2) 

𝛿𝑉𝑖(2) = 𝐿(1) + 𝐿(2) 

 و به همین ترتیب داریم:
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(94-6) 𝛿𝑉𝑖(𝑘 + 1) = ∑ 𝐿(𝑗)

𝑗=𝑘+1

𝑗=1

 

کرد و تنها یک جمله شد باز هم تفاوتی نمیمقداری غیر صفر و مشخص نیز فرض می 𝛿𝑉𝑖(0)اگر 

ها توابعی خطی و مشخص از خطای کواترنین  𝐿(𝑗)شد. با توجه به اینکه ( اضافه می6-92ثابت به رابطه )

𝛿𝑉𝑖(𝑘باشند، در نتیجه اولیه می +  باشد. نیز تابعی خطی از خطای کواترنین اولیه می (1

، (6-29رابطه)و (6-99ابطه)باشند که  به همراه ردو رابطه اصلی می (6-94رابطه) و (6-26رابطه)

 کنند. این نکته مهمخطای کواترنین اولیه بیان میها و سرعت را به صورت تابعی از خطای کواترنین

باشد و هر سطر آن دارای چهار ستون است که ضرائب در هر لحظه دارای سه سطر می 𝛿𝑉𝑖(𝑘)است که 

𝛿𝑞𝑐
𝑖(0) خص و غیر صفر و تخمین بایاس در صورتی که فرض شود خطای سرعت اولیه مش باشند.می

را با توجه به  (6-94)تواند موثر باشد، رابطهپذیری کامل میا وجود عدم مشاهدهها حتی بسنجشتاب

 توان به صورت زیر بازنویسی کرد:یم (6-97)رابطه

(95-6) 𝛿𝑉𝑖(𝑘 + 1) = 𝛿𝑉𝑖(0) + (𝑘 + 1)∆𝑡𝛿𝑓𝑐 + ∑ 𝐿(𝑗)

𝑗=𝑘+1

𝑗=1

 

ها در دستگاه محاسباتی بوده و مقداری ثابت)بدون سنجمقدار بایاس شتاب 𝛿𝑓𝑐که در آن

بر کلیت موضوع تاثیری ندارد و تنها تعداد پارامترهایی که باید تخمین  (95-6)باشد. رابطهدینامیک( می

𝛿𝑞𝑐زده شوند از چهار)
𝑖(0)(به هفت )𝑞𝑐

𝑖(0) و𝛿𝑓𝑐د.یاب( افزایش می 

 سرعت در دستگاه اینرسی -6-5

ش، با توجه به چرخش زمین حول محور خودش، همواره شتاب گریز از مرکزی ناشی از این چرخ

گردد. این شتاب گریز از مرکز در اکثر مواقع در کاربردهای ناوبری نزدیک به به اجسام روی آن وارد می

شود. در نوان شتاب جاذبه در نظر گرفته میزمین، به همراه عکس العمل شتاب گرانشی زمین به ع

 باشد:حالت کلی، شتاب وارد بر جسم ساکن در روی زمین به صورت زیر می

(96-6) g𝑖 = 𝐺𝑖 − 𝜔𝑖𝑒 × (𝜔𝑖𝑒 × 𝑟
𝑖) 
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باشد. در این م مربوط به شتاب گریز از مرکز میکه جمله اول ناشی از گرانش زمین و جمله دو

سی بردار موقعیت نسبت به مرکز زمین در دستگاه اینر 𝑟𝑖ای زمین وبردار سرعت زاویه 𝜔𝑖𝑒رابطه 

 :[24]باشدتقریب خوبی به صورت زیر میباشد. شتاب ناشی از گرانش، در دستگاه اینرسی با می

 

(97-6) 
𝐺𝑖 =

[
 
 
 
 
 −

𝜇

𝑟2
{1 +

3

2
𝐽2 (
𝑟𝑒
𝑟
)
2

[1 − 5 (
𝑟𝑧
𝑟
)
2

]}
𝑟𝑥
𝑟

−
𝜇

𝑟2
{1 +

3

2
𝐽2 (
𝑟𝑒
𝑟
)
2

[1 − 5 (
𝑟𝑧
𝑟
)
2

]}
𝑟𝑦

𝑟

−
𝜇

𝑟2
{1 +

3

2
𝐽2 (
𝑟𝑒
𝑟
)
2

[3 − 5 (
𝑟𝑧
𝑟
)
2

]}
𝑟𝑧
𝑟 ]
 
 
 
 
 

 

𝜇 که در آن  = 3.986030683880933e14𝑚3 𝑠2⁄ 𝐽2و     = 1.08230e − باشد . می  3

موقعیت در راستای  𝑟𝑥.𝑦.𝑧( و 𝑟𝑖اندازه بردار موقعیت در دستگاه اینرسی) 𝑟شعاع در استوا و 𝑟𝑒همچنین

𝑥. 𝑦. 𝑧 ر اب همواره عمود بباشد. در حالت کلی به دلیل وجود شتاب گریز از مرکز زمین، شتاینرسی می

جهت شمال در دستگاه جغرافیایی دارای یک مقدار کوچک غیر صفر در  و باشدمماس محلی نمی

های دقیق مورد استفاده در شمالیابی باید مد نظر قرار در کالیبراسیون سامانه مسئلهشد که این بامی

گیرد. بر مبنای تعریف محورهای مختصات، شتاب گریز از مرکز زمین بر روی سامانه ناوبری سکون 

ف محورهای نسبت به زمین، در روی زمین در دستگاه اینرسی در هر لحظه بر مبنای تعری

جغرافیایی نقطه  طول و عرض شامل اینرسی در لحظه اول منطبق بر صفحه 𝑦و  𝑥)محور های اتمختص

 باشد:به صورت زیر می گردد(مورد نظر فرض می

(98-6) 𝑎𝑟
𝑖 = [𝑟𝜔𝑖𝑒

2 cos 𝐿 cos𝜔𝑖𝑒𝑡 −𝑟𝜔𝑖𝑒
2 cos 𝐿 sin𝜔𝑖𝑒𝑡 0]𝑇 

باشد. این زمین نسبت به اینرسی میای زاویهاندازه سرعت  𝜔𝑖𝑒عرض جغرافیایی و  𝐿در آن   که

 گردد. بر همین مبناینرسی میشتاب سبب تغییر جهت سرعت و چرخش سامانه نسبت به دستگاه ا

 باشد:صورت زیر میبه سرعت چرخش سامانه ناوبری نسبت به دستگاه اینرسی 

(91-6) 𝑣𝑟
𝑖 = [−𝑟𝜔𝑖𝑒 𝑐𝑜𝑠 𝐿 𝑠𝑖𝑛 𝜔𝑖𝑒𝑡 −𝑟𝜔𝑖𝑒 𝑐𝑜𝑠 𝐿 𝑐𝑜𝑠 𝜔𝑖𝑒𝑡 0]𝑇 

 باشد:صورت زیر میبه همچنین موقعیت وسیله در هر لحظه از زمان در دستگاه اینرسی 

(41-6) 𝑟𝑟
𝑖 = [𝑟 𝑐𝑜𝑠 𝐿 𝑐𝑜𝑠 𝜔𝑖𝑒𝑡 −𝑟 𝑐𝑜𝑠 𝐿 𝑠𝑖𝑛 𝜔𝑖𝑒𝑡 −𝑟 𝑠𝑖𝑛 𝐿]𝑇 
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مقادیر شتاب، سرعت و موقعیت سامانه ناوبری در صورتی که کلاک ساعت سامانه از دقت کافی 

. با توجه به مشخص بودن مقادیر سرعت در [68] باشندباشد، با دقت مناسبی مشخص میبرخوردار 

گیری سرعت مورد استفاده دستگاه اینرسی در هر لحظه از زمان، این مقادیر، در ادامه، به عنوان اندازه

 آید.گیرند. مقادیر خطای سرعت، از تفاضل این سرعت با سرعت خروجی ناوبری بدست میقرار می

 خطاي سرعت مجموع مربعات  حداقل کردن -6-6

خواهیم خطای سرعت را بر مبنای خطای کواترنین اولیه حداقل کنیم. در بخش در این بخش می

ها و سرعت در طول زمان به صورت تابعی از خطای کواترنین اولیه بیان گردید. پنجم خطای کواترنین

گردد، مقادیر سرعت خروجی ناوبری ناوبری اجرا می الگوریتم از زمان با توجه به اینکه در هر لحظه

. همچنین با توجه به تعریف محورهای مختصات و فرض سکون بودن سامانه نسبت به باشدمیمشخص 

باشد. بر این مبنا اختلاف زمین، مقدار واقعی سرعت در هر سه محور در دستگاه اینرسی مشخص می

 شود:ی در نظر گرفته میگیراین دو سرعت به عنوان مقادیر اندازه

(49-6) 𝛿𝑉𝑚
𝑖 (𝑘) = 𝑣𝑟

𝑖(𝑘) − 𝑣𝑛
𝑖 (𝑘) 

𝑣𝑟که در آن  
𝑖  بردار دقیق سرعت در دستگاه اینرسی که همان سرعت ناشی از شتاب گریز از مرکز

𝑣𝑛باشد و می
𝑖 اه اینرسی در هر لحظه از بردار خروجی سرعت ناشی از حل معادلات ناوبری در دستگ

اختلاف این خطای سرعت را با خطای سرعت محاسبه شده در مدل خطا که تابعی از   باشند.زمان می

 کنیم:تابع خطا تعریف می خطای کواترنین اولیه بود، به عنوان

(42-6) 𝐸(𝑘) = 𝛿𝑉𝑖(𝑘) − 𝛿𝑉𝑚
𝑖 (𝑘) 

خواهیم خطا را بدست آورده و جمع توان دوم این نقطه در طول زمان توجیه اولیه، می ℎبرای 

 کنیم عنوان تابع هزینه تعریف می خطا را به

(49-6) 𝐽 = ∑𝐸(𝑘)𝑇𝐸(𝑘)

ℎ

𝑘=1

 

 در ادامه این تابع هزینه را بر حسب بردار کواترنین خطای اولیه حداقل کنیم:
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(44-6) 𝑚𝑖𝑛
𝑞𝑐
𝑖 (0)

𝐽 = 𝑚𝑖𝑛
𝑞𝑐
𝑖 (0)

∑𝐸(𝑘)𝑇𝐸(𝑘)

ℎ

𝑘=1

 

توان از روش حداقل با توجه به خطی بودن خطای سرعت نسبت به خطای کواترنین اولیه، می

سازی انجام خواهیم حداقلنقطه می ℎمربعات خطا این تابع هزینه را حداقل کرد. با توجه به اینکه برای 

 :[61]دهیم داریم

(45-6) 𝛿𝑞𝑐
𝑖(0)4×1 = ( 𝛿𝑉

𝑖(𝑘)4×3ℎ
𝑇 𝛿𝑉𝑖(𝑘)3ℎ×4 )4×4

−1
 𝛿𝑉𝑖(𝑘)4×3ℎ

𝑇 𝛿𝑉𝑚
𝑖 (𝑘)3ℎ×1 

 باشد.مربعات خطا میسازی بر مبنای روش حداقل حداقل (6-45)رابطه

 توجیه اولیه پیشنهادي  فرایند -6-7

مجموع مربعات   سازیداده سنسور و بر مبنای حداقلیک دسته به منظور توجیه اولیه با استفاده از 

 گیرد:سرعت، مراحل زیر انجام می خطای

قادیر همچنین مشود. در نظر گرفته می توجیه اولیه غیر دقیق الف( یک کواترنین اولیه بر مبنای

 د.شونگیری)در دستگاه اینرسی( در نظر گرفته میاولیه موقعیت و سرعت بر مبنای مقادیر اندازه

از سنسورها، معادلات ناوبری در یک دسته داده ب( بر مبنای مقادیر قسمت )الف( با استفاده از 

طا ای که دارای خنین اولیهگردند و مقادیر سرعت)با توجه به کواتردستگاه اینرسی در هر لحظه حل می

 آید.باشد( در هر لحظه از زمان بدست میمی

گیری، با توجه به اینکه کشتی در لنگرگاه جابجایی فیزیکی ندارد، ج( بر مبنای معادلات اندازه

 گردد.مقادیر واقعی سرعت در دستگاه اینرسی در هر لحظه از زمان محاسبه می

ای قسمت )ب()مورد استفاده در معادلات یر کواترنین لحظهد( بر مبنای داده سنسورها و مقاد

گردد و معادلات خطای سرعت باشد( معادلات خطای ناوبری بر مبنای خطای کواترنین اولیه اجرا میمی

 آید.بر مبنای خطای کواترنین اولیه در هر لحظه از زمان بدست می

های خاصی )مثلا هر ده ثانیه( زمان)ج( و )د( برای  های)ب(،ای قسمتهای لحظهه( از سرعت

 کنیم. در این حالت برای هر لحظه،  سه دسته سرعت داریم.گیری مینمونه



61 

 

 

، خطای 4-6شده و با توجه به معادلات بخش های لحظات در نظر گرفتهو( بر مبنای سرعت

خطای سرعت در این لحظات با استفاده از روش  مجموع مربعات کواترنین اولیه بر مبنای حداقل سازی

 آید.بدست می خطا حداقل مربعات

ت)الف( شده در قسم کواترنین اولیه در نظر گرفتهه خطای کواترنین اولیه بدست آمده، ز( با توجه ب

ه کیابد تا زمانی ادامه می فرایندگردد. )ز( مجددا تکرار می از قسمت )ب( تا فرایندگردد و اصلاح می

 خطای کواترنین اولیه تا حد مطلوبی به صفر نزدیک گردد.

باشند، که در هر سیکل اجرا، کواترنین اولیه و مقادیر سنسورها موجود میح( با توجه به این

تواند به عنوان ورودی مراحل بعد و می بودهکواترنین تمام لحظات)همچنین کواترنین انتهایی( مشخص 

 اده قرار گیرد.از توجیه اولیه مورد استف

  الگوریتم ارزیابی -6-8

ده مشخصات ارائه ش گیری اینرسی با، از یک سامانه اندازهپیشنهادی الگوریتم به منظور ارزیابی 

به منظور مقایسه روش پیشنهادی با روش معمول فیلترهای استفاده شده است. همچنین  9در ضمیمه

کالمن توسعه یافته از فیلتر  ،، در این بخش9-6 بخش تصادفی، بر مبنای مدل خطی استخراج شده در

 شود:های سیستم به صورت زیر در نظر گرفته میگردد. برای این منظور، حالتاستفاده می

(46-6) 𝑥 = [𝛿𝑉𝑖  𝛿𝑞𝑐
𝑖   𝛿𝑓𝑐 𝛿𝜔𝑖𝑏

𝑐 ]𝑇 

 شود:خطا به صورت زیر درنظر گرفته میشده همچنین مدل دینامیک خطی 

 

(47-6) 

{
 
 

 
 𝛿�̇�𝑖 = 𝑞𝑐

𝑖𝑓𝑏𝑞𝑐
𝑏 + 𝑞𝑏

𝑐𝑓𝑏𝑞𝑖
𝑐 + 𝛿𝑓𝑐

𝛿�̇�𝑐
𝑖 =

1

2
𝛿𝑞𝑐

𝑖𝜔𝑐𝑏
𝑏 +

1

2
𝛿𝜔𝑖𝑏

𝑐 𝑞𝑏
𝑐               

𝛿𝑓𝑐̇ = 0                                           

𝛿𝜔𝑖𝑏
𝑐̇ = 0                                           

 

ن  به ز از مرکز زمیمقادیر  ناشی از شتاب گریمقادیر  اختلاف سرعت در دستگاه اینرسی نسبت به 

 گیرند. گیری مورد استفاده قرار میعنوان اندازه

(48-6) 𝑍 = 𝐻𝑋 + 𝜐 
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 و

(41-6) 𝑍(𝑡) = [𝛿𝑣𝑚
𝑖 (𝑡)] = [𝑣𝑟

𝑖(𝑡) − 𝑣𝑛
𝑖 (𝑡)] + 𝜐 

 باشد. گیری مینویز اندازه 𝜐که در آن 

 تست سکون  -6-8-1

باشد. در این حالت به مدت در حالت سکون میشده و در مرحله اول، مجموعه روی میز تست بسته

د. گرددرجه اجرا می 91با خطای اولیه سمت  الگوریتمداده از سنسورها ذخیره گردیده و  ثانیه 981

 است:آمده 9-6شکل، در الگوریتمبار اجرای  95اندازه خطای سرعت برای تمام لحظات بعد از 

 

 

 تکرار داده ها الگوریتمبار اجرای  95اندازه خطای سرعت برای تمام لحظات بعد از  -9-6شکل

در  الگوریتمبار اجرای  95خطای سرعت در سه راستای دستگاه اینرسی، برای تمام لحظات بعد از 

 است.آمده 2-6شکل
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تکرار  الگوریتمبار اجرای  95خطای سرعت در سه راستای دستگاه اینرسی، برای تمام لحظات بعد از  -2-6شکل

 داده ها

است. با  شده نشان داده الگوریتملحظه آخر برای هر بار اجرای  سرعت در خطای 9-6شکلدر 

مشخص است که در اجرای پنجم و بعد از آن، اندازه خطای سرعت به مقداری زیر  9-6شکلتوجه به 

است. با توجه به همگرایی سریع سرعت، نمایش درستی از خطای سرعت یک صدم متر بر ثانیه رسیده

 باشد. پذیر نمیاجرا امکان 95برای تمام 

 

 تکرار داده ها الگوریتمبار اجرای  95( با 981اندازه خطای سرعت لحظه آخر)ثانیه  -9-6شکل

 شکلاست. همانطور که در آمده 4-6شکلدر  )منفی(درجه 91با خطای اولیه  سمتخطای زاویه 

است. همچنین درجه رسیده2به کمتر از سمت است، در آغاز اجرای دوم، خطای زاویه مشخص 4-6
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در اجرای پنجم و بعد از آن کمتر سمت شده مشخص است، خطای  بزرگنماییهمانطور که در منحنی 

 باشد.درجه می 11192از 

 

 تکرار داده ها الگوریتمبار اجرای  95در لحظه اولیه با سمت خطای زاویه  -4-6شکل

ر فیلتر کالمن نیز استفاده گردید، این فیلتر د الگوریتماز داده سنسور، از  دستههمچنین برای این 

باشد و خطای زاویه نهایی ثانیه داده سنسور، امکان همگرایی کامل را دارا می 981شرایط سکون برای 

پس از اجرا، تفاوت چندانی با روش پیشنهادی ندارد. برای نمونه، روند همگرایی زاویه سمت با استفاده 

 است. نشان داده شده 5-6شکلدر  جه)مثبت( خطای اولیه در زاویه سمتدر 91برای  از فیلتر کالمن

 

 ثانیه داده و در شرایط سکون 981با استفاده از فیلتر کالمن برای سمت روند همگرایی زاویه  -5-6شکل
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 سمتتست تغییر در زاویه  -6-8-2

مثلثی تحریک شده و در زاویه سمت به صورت در مرحله دوم، مجموعه روی میز تست بسته

ثانیه  981است. در این حالت نیز از درجه بر ثانیه درنظر گرفته شده 91ای اعمالیدد. سرعت زاویهگرمی

است. منحنی مربوط  شده درجه درنظر گرفته 91اولیه زاویه سمت گردیده و خطای داده سنسور استفاده

 است: آمده 6-6شکلبه حرکت زاویه سمت در 

 

 روی میزتغییر زاویه سمت در تست سمت زاویه  -6-6شکل

 است.آمده 7-6شکلبار اجرا، در  95منحنی مربوط به خطای سرعت در دستگاه اینرسی بعد از 

 

 زاویه سمتدر حرکت مثلثی  تکرار داده ها الگوریتمبار اجرای  95، بعد از  خطای سرعت در سه راستا -7-6شکل
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است. همانطور بار اجرا نشان داده شده 95اولیه برای سمت خطای مربوط به زاویه  8-6شکلدر 

 باشد.درجه می 11156کمتر از زاویه سمت است، در اجرای پنجم و بعد از آن، خطای که از شکل مشخص

 

 در تست حرکت مثلثی تکرار داده ها الگوریتمبار اجرای  95در لحظه اولیه با سمت خطای زاویه  -8-6شکل

فیلتر کالمن نیز استفاده گردید، این فیلتر در شرایط  الگوریتماز داده سنسور، از  دستهبرای این 

باشد. روند همگرایی زاویه ثانیه داده سنسور، امکان همگرایی کامل را دارا نمی 981داده مثلثی برای 

 است.نشان داده شده 1-6شکلسمت با استفاده از فیلتر کالمن در 

 

 سمتثانیه و حرکت مثلثی زاویه  981فیلتر کالمن برای  الگوریتم با استفاده از سمتتغییرات زاویه  -1-6شکل

 است.آمده 91-6شکلخطای فیلتر کالمن در طول زمان در 
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 سمتثانیه و حرکت مثلثی زاویه  981فیلتر کالمن برای  در الگوریتمسمت خطای زاویه  تغییرات -91-6شکل

 

 دریانوسانات تست در شرایط  -6-8-3

هرتز تحریک شده و به منظور ارزیابی  119در مرحله آخر، هر سه محور به طور همزمان با فرکانس 

-است. دادهثانیه داده استفاده شده 981است. در این شرایط نیز از پیشنهادی استفاده گردیده الگوریتم

 است.نشان داده شده 99-6شکلهای سنسور ژیروسکوپ در این تست در 

 

 در تست در شرایط نوسانات دریا های سنسورهای ژیروسکوپ داده -99-6شکل

 است.آمده 92-6شکلها در این تست در سنجخروجی شتاب
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 در تست در شرایط نوسانات دریا سنج های سنسورهای شتاب داده -92-6شکل

𝐶𝑏است. لازم به ذکر است که ماتریس آمده 99-6شکلخروجی زوایا در این تست در 
𝑖  که خروجی،

ل به ماتریس باشد، برای تبدیو ماتریس تبدیل از دستگاه بدنی به دستگاه اینرسی می الگوریتممحاسبات 

𝐶𝑏) تبدیل بدنی به ناوبری
𝑛 )در ماتریس تبدیل اینرسی به ناوبری (𝐶𝑖

𝑛 )باشد، که ماتریس مشخصی می

 است.ضرب دو ماتریس استخراج شدهشده از حاصل است و زوایای اویلر نمایش دادهضرب شده

 

 در تست در شرایط نوسانات دریا خروجی زوایای اویلر -99-6شکل

 باشد.می 94-6شکلبه صورت سمت بار اجرا شده و خطای زاویه  95پیشنهادی برای  الگوریتم
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 با الگوریتم تکرار داده ها در تست در شرایط نوسانات دریا سمتخطای زاویه  -94-6شکل

است.  درجه رسیده1192به کمتر ازسمت مشخص است، خطای زاویه  94-6شکلهمانطور که در 

ی نیز استفاده گردید که نتایج همگرای فیلتر کالمن توسعه یافته الگوریتمهای مذکور برای تست داده

 است.آمده 95-6شکلدر سمت زاویه 

 

 در تست در شرایط نوسانات دریا توسعه یافتهفیلتر کالمن  الگوریتمبا سمت خطای زاویه  -95-6شکل

 الگوریتمگردد که در شرایط سکون، رفتار با توجه به سه دسته تست انجام شده، مشخص می

ثانیه  981باشد و همگرایی مطلوبی در زمان های فیلتر کالمن معمول میالگوریتمپیشنهادی مشابه 

باشد، دارای تغییرات می سمت هایی که زاویهتست گردد. اما دردرجه خطای اولیه ایجاد می 91برای 

رسد و با اجرای می زاویه سمتپیشنهادی در اجرای اول به خطایی کمتر از چهار درجه در  الگوریتم
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فیلتر کالمن با این مقدار داده، امکان  الگوریتمرسد. درجه می 1192از، خطا به کمتر الگوریتمچندباره 

 شد.بابرای همگرایی آن می و به تبع آن زمان بیشتری یاز به داده بیشترهمگرایی کامل را ندارد و ن

 بندي جمع -6-9

ر لنگرگاه د نوسانات دریا در شرایط سامانه ناوبری اینرسی ی برای توجیه اولیهالگوریتم فصلدر این 

ا توسعه هارائه گردید. برای این منظور، مدل انتشارخطای ناوبری در دستگاه اینرسی بر مبنای کواترنین

است که در آن، در هر لحظه از زمان، خطای سرعت  ای انجام گرفتهشد. این توسعه نوآورانه به گونه داده

ی گردد. همچنین سرعت در دستگاه اینرسبیان میها به صورت تابعی از خطای کواترنین اولیه و کواترنین

گیری مورد استفاده قرار گرفت. در ادامه باشد به عنوان اندازهکه ناشی از شتاب گریز از مرکز زمین می

شد. با این تخمین سرعت، خطای کواترنین اولیه تخمین زده مجموع مربعات خطای با حداقل کردن

 های سنسورهاو بدون نیاز به روابط معکوس ناوبری، مجددا از داده خطا، کواترنین اولیه اصلاح گردیده

 الگوریتمدهد که های واقعی نشان می. نتایج تست با دادهگردیدبه منظور افزایش دقت استفاده 

های مرسوم بوده و پیشنهادی از لحاظ سرعت و دقت همگرایی، دارای عملکرد بهتری نسبت به روش

 اشد. بدارای پاسخ مطلوبی می

سازی مدل غیرخطی خطا بنا شده بر مبنای خطی فصل اینراهکار توجیه اولیه دقیق ارائه شده در 

باشد. مشکل اول این که در از منظر عملی دارای دو اشکال می این فصلپیشنهادی در  الگوریتم. است

اولیه سازی معادلات فرض شده است که خطاها کوچک هستند، برای شرایطی که خطای سمت خطی

بزرگ باشد این روش مناسب نمی باشد. دوم اینکه برای کاهش خطای تخمین زاویه سمت اولیه، به 

سازی از نظر حجم حافظه مورد گردد که پیاده. این تکرار باعث میباشدنیاز میها تکرار استفاده از داده

ای هشنهادی نسبت به روشپی الگوریتمها و محاسبات دچار مشکل گردد. البته نیاز برای ذخیره داده

 های معکوسالگوریتمکه نیازی به  استکنند دارای این مزیت مرسومی که از تکرار داده استفاده می

باشد که در هر لحظه از زمان، خطای کواترنین اولیه، و نه خطای ناوبری ندارد و این امر به این دلیل می

  شود.ای، تخمین زده میکواترنین لحظه
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 مقید خطیغیر دقیق توجیه اولیه م:فتفصل ه

 مقدمه: -7-1

قبل را  هایارائه شده در فصل هایالگوریتمدر این فصل راهکاری ارائه خواهد شد که مشکلات 

فاده یازی به استباشد و ثانیا نای دارای جواب مناسبی میبرای هر خطای اولیه اولاًندارد. یعنی روشی که 

مدلی غیرخطی برای انتشار  ابتدا ،این فصل در بخش دوم این منظور . برایها نداردچندباره از داده

. در ادامه در بخش سوم، این مدل برای کاربرد موردنظر گرددارائه میها خطای ناوبری بر مبنای کواترنین

خطی برای خطای سرعت در در این توسعه سه رابطه غیر .شودمی در شمالیابی دریایی توسعه داده

یشنهادی، پ الگوریتم. به دلیل اینکه هدف گرددای کواترنین خطای اولیه ارائه میبر مبن دستگاه اینرسی

باشد، این چهارتایی تخمین زده شده باید قید اولیه می خطای به عنوان کواترنینتخمین کواترنینی 

ارائه  خطی مربوط به قید،غیر رابطه ،کواترنین بودن را دارا باشد. برای این منظور در بخش چهارم

در بخش پنجم بر مبنای سه رابطه غیرخطی بخش سوم و یک رابطه مربوط به قید بخش گردد. می

گردد. در بخش ششم، روند اجرای خطی خطای سرعت بیان میسازی غیرچهارم، روشی برای حداقل

و  گیردمیمورد ارزیابی قرار  الگوریتمم گردد. در بخش هفتارائه میغیرخطی مقید پیشنهادی  الگوریتم

در این فصل فرضیات مسئله مطابق بخش گردد. ل انجام میصبندی فدر بخش هشتم جمع در نهایت

 باشد.می 9-5

 ها بر مبناي کواترنینخطی ناوبري غیر انتشار خطاي  مدل -7-2

نظر ها بزرگ بوده و قابل صرفممکن است خطا خطی، فرض بر این است کهسازی مدل غیردر پیاده

توان کواترنین خطا را به صورت تفاضل نوشت و باید از حالت . همچنین در این شرایط نمینباشندکردن 

𝑞𝑐ها استفاده کرد. کواترنین خطا)کلی آن، یعنی ضرب کواترنین
𝑖 )در حالت کلی در رابطه زیر صدق می

 کند:

(9-7) 𝑞𝑏
𝑖 = 𝑞𝑐

𝑖𝑞𝑏
𝑐 
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𝑞𝑐
𝑖 -9)باشد. با مشتق گیری از رابطهمحاسباتی به اینرسی میاه اینرسی کواترنین انتقالی از دستگ 

 داریم: (7

(2-7) �̇�𝑏
𝑖 = �̇�𝑐

𝑖𝑞𝑏
𝑐 + 𝑞𝑐

𝑖 �̇�𝑏
𝑐  

 داریم: مششاز فصل  (6-5)با توجه به رابطه

 

(9-7) 

�̇�𝑏
𝑖 =

1

2
𝑞𝑏
𝑖𝜔𝑖𝑏

𝑏  

�̇�𝑏
𝑐 =

1

2
𝑞𝑏
𝑐𝜔𝑐𝑏

𝑏  

 داریم: (7-2)در رابطه (7-9)با جایگزاری رابطه 

(4-7) 
1

2
𝑞𝑏
𝑖𝜔𝑖𝑏

𝑏 = �̇�𝑐
𝑖𝑞𝑏
𝑐 +

1

2
𝑞𝑐
𝑖𝑞𝑏
𝑐𝜔𝑐𝑏

𝑏  

𝑞𝑐در  (7-4)با ضرب رابطه
𝑏 :از سمت راست داریم 

(5-7) 
1

2
𝑞𝑏
𝑖𝜔𝑖𝑏

𝑏 𝑞𝑐
𝑏 = �̇�𝑐

𝑖𝑞𝑏
𝑐𝑞𝑐
𝑏 +

1

2
𝑞𝑐
𝑖𝑞𝑏
𝑐𝜔𝑐𝑏

𝑏 𝑞𝑐
𝑏 

 در نتیجه:

(6-7) �̇�𝑐
𝑖 =

1

2
𝑞𝑐
𝑖𝑞𝑏
𝑐𝜔𝑖𝑏

𝑏 𝑞𝑐
𝑏 −

1

2
𝑞𝑐
𝑖𝑞𝑏
𝑐𝜔𝑐𝑏

𝑏 𝑞𝑐
𝑏 

 داریم: ،مششاز فصل  (6-4)با توجه به رابطه

(7-7) �̇�𝑐
𝑖 =

1

2
𝑞𝑐
𝑖𝜔𝑖𝑏

𝑐 −
1

2
𝑞𝑐
𝑖𝜔𝑐𝑏

𝑐  

 ، رابطه زیر حاصل می شود:مششاز فصل  (6-6)حال با توجه به رابطه 

(8-7) �̇�𝑐
𝑖 =

1

2
𝑞𝑐
𝑖𝛿𝜔𝑖𝑏

𝑐  

 مفهوم رابطهباشد. باشد که به صورت ضرب دو خطا میخطی میاز این جهت غیر (8-7)معادله  

این است که تغییرات کواترنین خطای اولیه، در هر لحظه از زمان، تنها وابسته به خطای  (8-7)

صل شده است. در ها در دستگاه اینرسی حاخطی خطای کواترنینحال رابطه غیرباشد. ها میژیروسکوپ

 گردد.رعت در دستگاه اینرسی استخراج میخطی خطای سادامه رابطه غیر

 داریم: مششاز فصل  (6-9رابطه)و  (6-98)ه به رابطه با توج

(1-7) 𝛿�̇�𝑖 = 𝑞𝑏
𝑖 (𝛿𝑓𝑏 + 𝑓𝑏)𝑞𝑖

𝑏 − 𝑞𝑏
𝑐𝑓𝑏𝑞𝑐

𝑏 + g𝑖 − g̃𝑐 

 در نتیجه:
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(91-7) 𝛿�̇�𝑖 = 𝑞𝑐
𝑖𝑞𝑏
𝑐(𝛿𝑓𝑏 + 𝑓𝑏)𝑞𝑐

𝑏𝑞𝑖
𝑐 − 𝑞𝑏

𝑐𝑓𝑏𝑞𝑐
𝑏 + g𝑖 − g̃𝑐 

جاذبه)با توجه به این که در کاربرد نظر از خطای مدل سازی و صرفو ساده (7-91)با ضرب رابطه 

 شود:حاصل می (99-7)باشد( رابطهمشخص می موقعیت به طور کامل ،مورد نظر

(99-7) 𝛿�̇�𝑖 = 𝑞𝑐
𝑖𝛿𝑓𝑐𝑞𝑖

𝑐 + 𝑞𝑐
𝑖𝑓𝑐𝑞𝑖

𝑐 − 𝑓𝑐 

 باشد.ها میخطی خطای سرعت در دستگاه اینرسی بر مبنای کواترنینمدل غیر (7-99)رابطه 

 غیرخطی خطاتوسعه مدل  -7-3

از این خطا، رابطه  کردن ، با صرفنظر[64،67]پذیری کامل خطای سنسورهادهبه دلیل عدم مشاه

 توان به صورت زیر ساده کرد. ها را میغیر خطی مربوط به خطای کواترنین

(92-7) �̇�𝑐
𝑖 = 0 

ها ثابت و همان خطای کواترنیندر طول مدت توجیه اولیه،  این است که (7-92)مفهوم رابطه 

 توجیهخطای اولیه است. با توجه به دقت زیاد سنسورهای مورد استفاده و همچنین کوتاه بودن زمان 

 همچنین برای سرعت داریم:صحیح است.  مسئلهدر کاربردهای شمالیابی، این اولیه 

(99-7) 𝛿�̇�𝑖 = 𝑞𝑐
𝑖𝑓𝑐𝑞𝑖

𝑐 − 𝑓𝑐 

 باشد:اول خطای سرعت به صورت زیر میسازی مرتبه ، گسسته(7-99)به رابطه با توجه

(94-7) 𝛿𝑉𝑖(𝑘 + 1) = 𝛿𝑉𝑖(𝑘) + ∆𝑡 (𝑞𝑐
𝑖𝑓𝑐(𝑘 + 1)𝑞𝑖

𝑐 − 𝑓𝑐(𝑘 + 1)) 

𝑆𝑓𝑐(𝑘با تعریف   +  به صورت زیر داریم: (1

(95-7) 𝑆𝑓𝑐(𝑘 + 1) = ∆𝑡 ∑ 𝑓𝑐(𝑗)

𝑗=𝑘+1

𝑗=1

 

𝑞𝑐ثابت بودن  و (7-98)با توجه به رابطه
𝑖  :داریم 

(96-7) 𝛿𝑉𝑖(𝑘 + 1) = 𝑞𝑐
𝑖𝑆𝑓𝑐(𝑘 + 1)𝑞𝑖

𝑐 − 𝑆𝑓𝑐(𝑘 + 1) 

𝛿𝑉𝑖(0)کنیم خطای سرعت در لحظه اول صفر است)فرض می  = (. با توجه به اینکه مقادیر 0

باشند و مقدار واقعی آن با توجه به سکون بودن کشتی در لنگرگاه در ها میگیریسرعت جزء اندازه

مقداری غیر صفر و مشخص نیز  𝛿𝑉𝑖(0)باشد، این فرض صحیح است. اگر دستگاه اینرسی مشخص می

𝛿𝑉𝑖(𝑘شد. اضافه می (7-96)کرد و تنها یک جمله ثابت به رابطه شد باز هم تفاوتی نمیفرض می + 1) 
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باشند که دو رابطه اصلی می (7-96)و  (7-92)باشد. روابطتابعی غیرخطی از خطای کواترنین اولیه می

-اولیه بیان می خطای از کواترنین خطیغیر ابعی، خطای سرعت را به صورت ت(7-95ابطه)به همراه ر

 جملاتیباشد و هر سطر آن دارای در هر لحظه دارای سه سطر می 𝛿𝑉𝑖(𝑘)کنند. این نکته مهم است که 

 باشد.می 𝑞𝑐𝑖 هایاز آرایه غیرخطی

 مقید سازي -7-4

اولیه در نظر گرفته نشده است. در محاسبه این  خطای در روابط بالا هیچ فرضی برای کواترنین

 نسازد. ها را برآوردهمعقولی بدست آید که شرط یک بودن اندازه کواترنیننتایج نا کواترنین ممکن است

شد، در اینجا چهارتایی در فصل هفتم تخمین زده میخلاف خطای مربوط به کواترنین اولیه که بر 

بوده و باید قید کواترنین بودن را بر آورده سازد. در فصل هفتم تنها تخمین زده شده خود یک کواترنین 

 دید.گرا آن جمع شده و بعد قید ایجاد میشد که برای کواترنین اولیه تخمین زده میخطای کوچکی ب

 گیریم:کل، تابعی به صورت زیر در نظر میبرای رفع این مش

(97-7) 𝛿𝑞𝑐
𝑖 = 𝑞𝑐0

𝑖 2 + 𝑞𝑐1
𝑖 2 + 𝑞𝑐2

𝑖 2 + 𝑞𝑐3
𝑖 2 − 1 

𝛿𝑞𝑐که در آن 
𝑖 های کواترنین طای اندازه آرایهخ𝑞𝑐

𝑖 باشد.می 

 حداقل سازي خطاي سرعت -7-5

𝑞𝑐های کواترنین خطی بر مبنای آرایهچهار تابع غیر (7-97)( و رابطه7-96رابطه)بسط بر مبنای 
𝑖 

 داریم:

 

 

 

(98-7) 

𝛿𝑉𝑥
𝑖 = −2(𝑞𝑐2

𝑖 2 + 𝑞𝑐3
𝑖 2) 𝑆𝑓𝑥

𝑐 + 2(𝑞𝑐1
𝑖 𝑞𝑐2

𝑖 − 𝑞𝑐0
𝑖 𝑞𝑐3

𝑖 )𝑆𝑓𝑦
𝑐

+ 2(𝑞𝑐1
𝑖 𝑞𝑐3

𝑖 − 𝑞𝑐0
𝑖 𝑞𝑐2

𝑖 )𝑆𝑓𝑧
𝑐 

𝛿𝑉𝑦
𝑖 =   2(𝑞𝑐1

𝑖 𝑞𝑐2
𝑖 + 𝑞𝑐0

𝑖 𝑞𝑐3
𝑖 )𝑆𝑓𝑥

𝑐 − 2(𝑞𝑐1
𝑖 2 + 𝑞𝑐3

𝑖 2) 𝑆𝑓𝑦
𝑐

+ 2(𝑞𝑐2
𝑖 𝑞𝑐3

𝑖 − 𝑞𝑐0
𝑖 𝑞𝑐1

𝑖 )𝑆𝑓𝑧
𝑐 

𝛿𝑉𝑧
𝑖 =   2(𝑞𝑐1

𝑖 𝑞𝑐3
𝑖 − 𝑞𝑐0

𝑖 𝑞𝑐2
𝑖 )𝑆𝑓𝑥

𝑐 + 2(𝑞𝑐2
𝑖 𝑞𝑐3

𝑖 + 𝑞𝑐0
𝑖 𝑞𝑐1

𝑖 )𝑆𝑓𝑦
𝑐

− 2(𝑞𝑐1
𝑖 2 + 𝑞𝑐2

𝑖 2) 𝑆𝑓𝑧
𝑐 

𝛿𝑞𝑐
𝑖 = 𝑞𝑐0

𝑖 2 + 𝑞𝑐1
𝑖 2 + 𝑞𝑐2

𝑖 2 + 𝑞𝑐3
𝑖 2 − 1 
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اره مشخص ، سرعت صحیح همو5-6بر مبنای معادلات مربوط به سرعت در دستگاه اینرسی، بخش 

حیح سرعت ص گیری آن ازبری در دستگاه اینرسی و با تفاضلای معادلات ناواست. همچنین با حل لحظه

مقادیر مطلوب خطای سرعت مشخص  توان خطای سرعت را محاسبه کرد. حالدر دستگاه اینرسی، می

مشخص است، مقدار  (7-98)ها نیز همانطور که از رابطه چهارم معادلهباشد و برای خطای کواترنینمی

ای هبر مبنای روش توانمی به سادگی به ماتریس ژاکوبین این توابع،با محاس باشد.مطلوب صفر می

𝑞𝑐، مقادیر مارکوات-نیوتن یا لونبرگ -گوسخطی نظیر غیر
𝑖 .توابع  را محاسبه کرد𝐹  را برمبنای مقادیر

𝛿𝑉𝑚خطای سرعت صحیح
𝑖 دهیم:، به صورت زیر تشکیل می 

 

(91-7) 𝐹 = [

𝑓1
𝑓2
𝑓3
𝑓4

] =

[
 
 
 
 
𝛿𝑉𝑥

𝑖 − 𝛿𝑉𝑥𝑚
𝑖

𝛿𝑉𝑦
𝑖 − 𝛿𝑉𝑦𝑚

𝑖

𝛿𝑉𝑧
𝑖 − 𝛿𝑉𝑧𝑚

𝑖

𝛿𝑞𝑐
𝑖 − 0.0    ]

 
 
 
 

 

باشند ماتریس ژاکوبین عددی میمشخص و مقداری  ی سرعتهادلیل اینکه مقادیر صحیح خطابه 

 :گرددها به صورت زیر میاختلاف خطا

 

 

(21-7) 

𝐽 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
𝜕𝑓1

𝜕𝑞𝑐0
𝑖

𝜕𝛿𝑓1

𝜕𝑞𝑐1
𝑖

𝜕𝑓1

𝜕𝑞𝑐2
𝑖

𝜕𝑓1

𝜕𝑞𝑐3
𝑖

𝜕𝑓2

𝜕𝑞𝑐0
𝑖

𝜕𝑓2

𝜕𝑞𝑐1
𝑖

𝜕𝑓2

𝜕𝑞𝑐2
𝑖

𝜕𝑓2

𝜕𝑞𝑐3
𝑖

𝜕𝑓3

𝜕𝑞𝑐0
𝑖

𝜕𝑓4

𝜕𝑞𝑐0
𝑖

𝜕𝑓3

𝜕𝑞𝑐1
𝑖

𝜕𝑓4

𝜕𝑞𝑐1
𝑖

𝜕𝑓3

𝜕𝑞𝑐2
𝑖

𝜕𝑓3

𝜕𝑞𝑐3
𝑖

𝜕𝑓4

𝜕𝑞𝑐2
𝑖

𝜕𝑓4

𝜕𝑞𝑐3
𝑖 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 

=

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
𝜕𝛿𝑉𝑥

𝑖

𝜕𝑞𝑐0
𝑖

𝜕𝛿𝑉𝑥
𝑖

𝜕𝑞𝑐1
𝑖

𝜕𝛿𝑉𝑥
𝑖

𝜕𝑞𝑐2
𝑖

𝜕𝛿𝑉𝑥
𝑖

𝜕𝑞𝑐3
𝑖

𝜕𝛿𝑉𝑦
𝑖

𝜕𝑞𝑐0
𝑖

𝜕𝛿𝑉𝑦
𝑖

𝜕𝑞𝑐1
𝑖

𝜕𝛿𝑉𝑦
𝑖

𝜕𝑞𝑐2
𝑖

𝜕𝛿𝑉𝑦
𝑖

𝜕𝑞𝑐3
𝑖

𝜕𝛿𝑉𝑧
𝑖

𝜕𝑞𝑐0
𝑖

𝜕𝛿𝑞𝑐
𝑖

𝜕𝑞𝑐0
𝑖

𝜕𝛿𝑉𝑧
𝑖

𝜕𝑞𝑐1
𝑖

𝜕𝛿𝑞𝑐
𝑖

𝜕𝑞𝑐1
𝑖

𝜕𝛿𝑉𝑧
𝑖

𝜕𝑞𝑐2
𝑖

𝜕𝛿𝑉𝑧
𝑖

𝜕𝑞𝑐3
𝑖

𝜕𝛿𝑞𝑐
𝑖

𝜕𝑞𝑐2
𝑖

𝜕𝛿𝑞𝑐
𝑖

𝜕𝑞𝑐3
𝑖 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

( به طور کامل 7-98و رابطه)(7-91( بر مبنای توابع رابطه)7-21)رابطه  مقادیر ماتریس ژواکوبین

بر مبنای روش اترنین خطا و ونسبت به مقادیر ک  𝐹غیرخطی عحداقل سازی تواب باشد.میمشخص 

 باشد:به صورت زیر می نیوتن -گوس

(29-7) 𝑞𝑐
𝑖
𝑘
= 𝑞𝑐

𝑖
𝑘−1

− ℎ(𝐽𝑘−1
𝑇 𝐽𝑘−1)

−1𝐽𝑘−1
𝑇 𝐹𝑘−1 

دست ب باشد و با استفاده از روش بازگشتی، مقادیر کواترنین خطاپارامتر گام می ℎ (7-29در رابطه)

𝑞𝑐آیند. برای مقدار اولیه می
𝑖مقادیر، با استفاده از روش  کند.کفایت می (0 0 0 1)، کواترنین زاویه صفر

 باشند.نیوتون قابل محاسبه می -روش گوس مارکوات نیز مشابه -لونبرگ
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 پیشنهادي  مقید خطیغیر توجیه اولیه فرایند -7-6

غیرخطی مقید،  سازیداده سنسور و بر مبنای حداقلبه منظور توجیه اولیه با استفاده از یک دسته 

 گیرد:مراحل زیر انجام می

شود. همچنین مقادیر اولیه موقعیت و سرعت بر الف( یک کواترنین اولیه دلخواه درنظر گرفته می

در  شوند. کواترنین اولیه دلخواه تاثیریمی گیری)در دستگاه اینرسی( در نظر گرفتهمبنای مقادیر اندازه

 دقت همگرایی ندارد و تنها باید شرایط یک کواترنین را دارا باشد.

ب( بر مبنای مقادیر قسمت )الف( با استفاده از یک دسته داده از سنسورها، معادلات ناوبری در 

طا ای که دارای خترنین اولیهگردند و مقادیر سرعت)با توجه به کوادستگاه اینرسی در هر لحظه حل می

 آید.باشد( در هر لحظه از زمان بدست میمی

گیری، با توجه به اینکه کشتی در لنگرگاه جابجایی فیزیکی ندارد، ج( بر مبنای معادلات اندازه

 گردد.مقادیر واقعی سرعت در دستگاه اینرسی در هر لحظه از زمان محاسبه می

ای قسمت )ب()مورد استفاده در معادلات مقادیر کواترنین لحظهد( بر مبنای داده سنسورها و 

گردد و معادلات خطای سرعت باشد( معادلات خطای ناوبری بر مبنای خطای کواترنین اولیه اجرا میمی

 آید.بر مبنای خطای کواترنین اولیه در هر لحظه از زمان بدست می

های خاصی )مثلا هر ده ثانیه( رای زمان)ج( و )د( ب های)ب(،ای قسمتهای لحظهه( از سرعت

 کنیم. در این حالت برای هر لحظه،  سه دسته سرعت داریم.گیری مینمونه

، کواترنین 5-7شده و با توجه به معادلات بخش های لحظات در نظر گرفتهو( بر مبنای سرعت

 گردد.نیوتن محاسبه می-هایی همچون گوسخطای اولیه بر مبنای روش

  الگوریتمارزیابی  -7-7

ده مشخصات ارائه ش گیری اینرسی با، از یک سامانه اندازهپیشنهادی الگوریتم به منظور ارزیابی 

های واقعی در سه وضعیت نشان داده شده است. نتایج تست ،در ادامه استفاده شده است. 9در ضمیمه

، زاویه سمت به مرحله دومدر  .مورد تست قرار گرفته استمجموعه در حالت سکون   در مرحله اول
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 ر هر سهمتغیر درنظر گرفته شده است. د ،صورت مثلثی تغییر کرده است و در نهایت، هر سه زاویه

های سنسورها های مربوط به دادهباشد و به همین دلیل از شکلمشابه فصل هفتم می هادادهوضعیت، 

 نظر شده است.صرف

 تست سکون  -7-7-1

باشد. در این حالت به شده و در حالت سکون می مجموعه روی میز تست بستهدر مرحله اول، 

 .رددگاجرا می متفاوتاولیه سمت ی هابا خطا الگوریتممدت سه دقیقه داده از سنسورها ذخیره گردیده و 

نیوتن برای پنجاه  -خیره شده و برای هجده نقطه، روش گوسذها ، خطابرای هر ده ثانیه الگوریتمدر 

 باشد.می 9-7شکلر این اجراها به صورت زاویه سمت د همگراییمقادیر  گردد.اجرا می بار

 

 برای خطاهای اولیه متفاوت غیرخطی مقید، الگوریتمدر  زاویه سمت در تست سکون، همگرایی -9-7شکل

، ارتباطی به خطای اولیه در نهایی زاویه سمتعدد باشد. مشخص می 9-7همانطور که در شکل 

  نظر گرفته شده ندارد. 
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 برای خطاهای اولیه متفاوت غیرخطی مقید، الگوریتمدر زاویه سمت در تست سکون، خطای نهایی -2-7شکل

اهای اولیه ورودی، نشان داده شده طنیز مقادیر خطای نهایی زاویه سمت برای خ 2-7در شکل 

رقم اعشار بر روی هم منطبق  هشتهمانطور که از شکل مشخص است، نتایج بر حسب درجه تا  است.

 باشند.می

 

برای هجده نقطه، پس از اصلاح خطای  غیرخطی مقید، الگوریتم، در خطای سرعت در تست سکون -9-7شکل

 زوایای اولیه

برای هجده نقطه در نظر گرفته شده برای اصلاح، نشان  سرعت مقادیر خطای نهایی 9-7در شکل 

 باشد.ایای اولیه، مقادیر بزرگی میها قبل از اصلاح خطای زومقادیر خطای سرعت داده شده است.
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 تست تغییر در زاویه سمت -7-7-2

ردد. گشده و زاویه سمت به صورت مثلثی تحریک می در مرحله دوم، مجموعه روی میز تست بسته

سنسور  ازثانیه  981است. در این حالت نیز  درجه بر ثانیه درنظر گرفته شده 91ای اعمالیزاویه سرعت

است. منحنی مربوط  شده درجه درنظر گرفته 911 زاویه سمت گردیده و خطای اولیه برداری انجامداده

 زاویه سمت، ها پس از اصلاحسرعت. خطای باشدمی ششمفصل   6-6شکلمطابق به حرکت زاویه سمت 

 است.آمده 4-7برای هجده نقطه، در شکل

 

برای هجده نقطه، پس از اصلاح  ، در روش غیرخطی مقید،تغییر زاویه سمتخطای سرعت در تست  -4-7شکل

 خطای زوایای اولیه

 

 -در تست زاویه سمت متغیر با روش گوس غیرخطی مقید، الگوریتم، در روند همگرایی زاویه سمت -5-7شکل

 نیوتن
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 آمده است. 5-7درجه در شکل  911روند همگرایی زاویه سمت با خطای اولیه 

 نوسانات دریاتست در شرایط  -7-7-3

هرتز تحریک شده و به منظور ارزیابی  119در مرحله آخر، هر سه محور به طور همزمان با فرکانس 

خطای است. ثانیه داده استفاده شده 981است. در این شرایط نیز از پیشنهادی استفاده گردیده الگوریتم

 درجه در نظر گرفته شده است. 951اولیه سمت در این تست 

 

 پس از اصلاح خطای زوایای اولیه غیرخطی مقید، الگوریتمبا  خطای سرعت در تست شرایط دریا -6-7شکل

 آمده است. 7-7درجه در شکل  951روند همگرایی زاویه سمت با خطای اولیه 

 

 تننیو -گوس روشبا  غیرخطی مقید،  الگوریتمدر  روند همگرایی زاویه سمت در تست شرایط دریا -7-7شکل

 آمده است. 8-7خطای نهایی زاویه سمت نیز دز شکل 
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بار اجرا  911برای  غیرخطی مقید الگوریتمدر  شرایط نوسانات دریاخطای نهایی زاویه سمت درتست با  -8-7شکل

 نیوتن -با روش گوس

شنهادی پی الگوریتم، مختلفگردد که در شرایط با توجه به سه دسته تست انجام شده، مشخص می

لیه زاویه سمت به میزان خطای او الگوریتماین . کندایجاد میثانیه  981همگرایی مطلوبی در زمان 

 انی از لحاظ همگرایی و دقت دارد.باشد و در خطاهای متفاوت، رفتار یکسوابسته نمی

 ها حساسیت الگوریتم به بایاس ژیروسکوپ تست -7-7-4

ا، هبه منظور بررسی بیشتر الگوریتم پیشنهادی، در این بخش حساسیت آن به بایاس ژیروسکوپ       

ست در        سی قرار می گیرد. ت سازی، مورد برر شبیه  سانات دریا و برای    شبیه با  اس بای مقادیرسازی نو

همچنین نوسانات حول زاویه سمت    باشد. دهم درجه بر ساعت مد نظر می ها از صفر تا یک ژیروسکوپ 

مشففخص  1-7اسففت. آنطور که از شففکل درجه در نظر گرفته شففده 95افیایی صفففر درجه و عرج ج ر

سکوپ     ست، ژیرو شترین تاثیر را در دقت نهایی  𝑦ا ست    بی های سمت دارد. در حالت کلی و با انجام ت

گردد که در حالت کلی ژیروسکوپی که بیشترین تاثیر را   ف در زوایای سمت متفاوت، مشخص می  مختل

های بدون صفففحه پایدار، در حالت کلی این کانال . در سففیسففتماسففتدارد ژیروسففکوپ کانال شففرق 

 باشد.هر سه ژیروسکوپ متصل به بدنه می تصویری از
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 درجه. 95ها در زاویه سمت صفر درجه و عرض جغرافیایی  تست اثرپذیری الگوریتم از بایاس ژیروسکوپ -1-7شکل

به منظور بررسفففی صفففحت نتایج، منحنی مربوط به خطای زاویه سفففمت در توجیه اولیه برای            

-7در شکل   ]9[بر گرفته از مرجع هاهای متفاوت در ژیروسکوپ و بایاس های ج رافیایی متفاوتعرج

 آمده است. 11

 

 ها های متفاوت ژیروسکوپ های جغرافیایی متفاوت و بایاس خطای سمت در توجیه اولیه برای عرض -91-7شکل

شکل   ست نتایج در عرج ج رافیایی     11-7همانطور که از  شخص ا درجه با نتایج  منحنی  95م

 مطابقت دارد. 7-1
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 بندي جمع -7-8

ی ها در دستگاه اینرسانتشار خطای ناوبری بر مبنای کواترنین غیرخطیدر این فصل، ابتدا مدل 

. سپس مدل شدارائه گردید. در ادامه برای کاربرد شمالیابی دریایی، در این مدل تغییراتی ایجاد 

همچنین قید یک بودن اندازه کواترنین خطا به روابط  پیشنهادی برای کاربرد شمالیابی توسعه داده شد.

خطا در هر لحظه از  بر مبنای توسعه مدل پیشنهادی، در طول زمان توجیه اولیه، کواترنین .شداضافه 

به منظور تخمین کواترنین خطای  یالگوریتم در ادامه،باشد. می در طول مدت توجیه اولیه ثابتزمان 

 اولیه بر مبنای حداقل سازی اختلاف خطای سرعت خروجی از معادلات ناوبری و خطای سرعت خروجی

نای ، پیشنهاد گردید. بر مبباشدهای کواترنین خطای اولیه میمدل غیرخطی که به صورت توابعی از آرایه

ن توان کواترنیمی ،در طول زمان توجیه اولیهنقطه، چند  هایپیشنهادی، تنها با داشتن داده الگوریتم

 خطا را محاسبه کرد.

آن  ه درروش ارائه شده در فصل هفتم، ک این است که بر خلافپیشنهادی  الگوریتممزیت اولیه 

ای سازی نیاز به فضتوجیه اولیه بود، به منظور پیادههای سنسورها در طول زمان نیاز به ذخیره تمام داده

ا هگردند. بر مبنای نتایج تستهای خطا در چند نقطه ذخیره میسازی زیادی ندارد و تنها دادهرهذخی

 حساس سمتزاویه به مقدار خطای اولیه در  الگوریتمرفت، این ار می، همانطور که انتظمشخص گردید

باشد و خطای خروجی ی رفتار همگرایی و دقت یکسانی میباشد و برای تمام خطاهای اولیه، دارانمی

ای مختلف، هباشد. همچنین بر مبنای بررسی نتایج تستخطای اولیه زاویه سمت وابسته نمیبه  الگوریتم

 دریا محیطی در شرایط مختلف دینامیک مناسبیپیشنهادی دارای رفتار  الگوریتمه مشخص گردید ک

بر مبنای  ههایی کالگوریتمبه دینامیک محیطی دریا، مزیتی است که  الگوریتم کم باشد. وابستگیمی

 باشند. ار مشکل میاند در آن دچفیلترها طراحی گردیده

سنسورها به دلیل ساختارداخلی،  ،که در برخی مواردهمواره باید این نکته را مد نظر قرار داد 

ن امر طای متفاوتی دارند که ایپهنای باند کم و یا کالیبراسیون نامناسب، در شرایط مختلف دریا رفتار خ

در شرایط مختلف محیطی دریا گردد. در هر حالت، خطای  الگوریتمسبب تغییر خطای نهایی تواند می

  سنسورها وابسته است و این امر اجتناب ناپذیر است. ها همواره به دقتالگوریتم
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 بندي و ارائه پیشنهاداتم: جمع هشتفصل 

 اهداف کلی -8-1

 های ناوبری اینرسی بدونوهش در زمینه توجیه اولیه سامانههای انجام گرفته در این پژفعالیت

 هدف عمده مد نظر بوده است: سهاست. در تمام مراحل پژوهش، صفحه پایدار در شرایط دریا بوده 

 هایی در حد دقت شمالیابی در شرایط سکون()دقت ( دستیابی به حداکثر دقت در شمالیابی9

 )کمتر از پنج دقیقه( ( کاهش زمان شمالیابی تا حد امکان2

 پاسخ مناسب در شرایط مختلف دریا. (9

وان هدف جانبی نیز به عن پردازشحجم و  ذخیره شده سازی از لحاظ حجم دادهامکان پیاده مسئله

 است. مد نظر قرار گرفته

 پژوهشدستاوردهاي بندي  جمع -8-2

 هایجاد و یا توسعه داده شد ،عمده به صورت نوآورانه دستاورد شش ،بر مبنای اهداف تعیین شده

 باشند:به شرح زیر می دستاورد شش. این است

ناوبری اینرسی، بدون نیاز به میز دقیق، برای کاربردهای های سامانه کالیبراسیون فرایند( بهبود 9

 :شمالیابی دریایی

اینرسی  گیریهای اندازهاین است که مدلی برای کالیبراسیون سیستماتیک سامانه بخشنوآوری اول این 

های ساده و ترکیبی، خطای ماتریس دوران و است که در هر لحظه از زمان و برای حرکتاستخراج شده

کند. نوآوری دوم، پیشنهاد کالیبراسیون را به صورت تابعی از پارامترهای کالیبراسیون بیان میسرعت 

 باشد. سیستماتیک تنها با استفاده از یک وضعیت مشخص و دقیق، می

 به در دستگاه اینرسیذدوایر مربوط به حرکت بردار جا برازشدقیق بر مبنای توجیه اولیه غیر (2

 :یس دوران از روی معادله پارامتری دوایرو محاسبه مستقیم ماتر

معادله دایره بر مبنای مشخصات خاص آن، به صورت پارامتری غیرخطی  نوآوری این بخش، استخراج 

 باشد.و از طریق آن استخراج ماتریس انتقال اولیه سامانه ناوبری اینرسی می
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اضافه کردن فیدبک سیگنال های مبتنی بر فیلترکالمن با بهبود سرعت همگرایی در روش( 9

 :های با صفحه پایدارهای سنتی شمالیابی در سامانهکنترلی بر مبنای تلفیق با روش

های ناوبری مبتنی بر صفحه پایدار و همچنین با الهام از روش شمالیابی سامانهدر این بخش پژوهش، 

دریایی  های ناوبری اینرسیپیشنهادی توجیه اولیه سامانه الگوریتمبر مبنای ساختار فیلتر کالمن، یک 

 .بر مبنای فیدبک سیگنال کنترلی ارائه گردیده است

 ادهی مناسب در شرایط مختلف دریبو به منظور پاسخود عملکرد فیلتر کالمن غیرخطی بی( بهب4

 :گیری بر مبنای شرایط دریاکردن ماتریس کواریانس اندازه تنظیمیبا 

نج سبر مبنای دینامیکی که توسط شتاب بوبهره فیلتر کالمن بی این است کهبخش وآوری اصلی این ن

 .گرددمیشود تنظیم سنجیده می

تکرار شونده، با توسعه معادلات انتشار خطای ناوبری و  الگوریتم( بهبود سرعت همگرایی با ارائه 5

 ون نیاز به معادلات معکوس ناوبری:بد

 ها در دستگاه اینرسیپژوهش، ابتدا مدل انتشار خطای ناوبری بر مبنای خطای کواترنیندر این بخش 

 است، این مدل برای انتشار خطای ناوبری بر مبنای خطای کواترنین اولیه توسعه دادهاستخراج گردیده

ان خطای سرعت در طول زم مربعاتدر ادامه خطای کواترنین اولیه بر اساس حداقل کردن  .است شده

 است.  توجیه اولیه، تخمین زده شده

 خطی مقید بر مبنای توسعه غیرخطی معادلات انتشار خطای ناوبری برای کاربردارائه روش غیر (6

اظ از لحو گی کمی به شرایط محیطی دریا داشته شمالیابی و ایجاد حل جامع و سریع. این حل وابست

 :باشدوضعیت مناسبی میردازش نیز دارای پحجم و  خیره شدهذ حجم داده

ردیده گها ارائه در این بخش پژوهش، ابتدا مدلی غیرخطی برای انتشار خطای ناوبری بر مبنای کواترنین

 در این توسعه .شودنظر در شمالیابی دریایی توسعه داده می این مدل برای کاربرد مورد ،. در ادامهاست

در دستگاه اینرسی بر مبنای کواترنین خطای به همراه یک قید، خطی برای خطای سرعت سه رابطه غیر

-قید ، روشی برای حداقل . بر مبنای سه رابطه غیرخطی و یک رابطه مربوط بهگردیده استاولیه ارائه 

 . ارائه گردیده استخطی خطای سرعت سازی غیر
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 در دریا توجیه اولیه مسئلهدر  پیشنهادي راهکار مناسب -8-3

به منظور  های ناوبری اینرسیکالیبراسیون سامانه مسئلهسانات همیشگی ناشی از شرایط دریا، به دلیل نو

 شمالیابی در دریا، راهکارهای مبتنی مسئلههمواره باید مد نظر قرار گیرد. در  ،دستیابی به حداکثر دقت

جیه ه توبرای مرحلباشند و فقط ی، عمدتا راهکارهایی غیر دقیق میبر حرکت جاذبه در دستگاه اینرس

، دارای ه اولیهتوجی شروعهای مبتنی بر فیلتر، در گردند. استفاده از روشغیر دقیق پیشنهاد می یهاول

ریا. مختلف د طباشد: یکی سرعت کند همگرایی و دیگری پاسخ متفاوت در شرایدو مشکل اساسی می

ی ارائه گردید که تا حدودی منظیدو روش سیگنال کنترلی و بهره ت ،به منظور بهبود این مشکلات

-ها به منظور افزایش سرعت همگرایی، روشهای مبتنی بر تکرار دادهمشکلات را بهبود بخشیدند. روش

دارند که خیره شده و حجم پردازش بالایی ذها نیاز به حجم داده باشند ولی این روشهای مناسبی می

 . اینباشدد روش پیشنهادی این پژوهش میمقی خطیسازی مشکلاتی دارند. روش غیراز لحاظ پیاده

سازی نیز به حجم باشد. این روش از لحاظ پیادهمی یمناسب و دقت مطلوبسرعت همگرایی دارای  روش

 داده ذخیره شده و حجم پردازش بالایی نیاز ندارد.  

 پیشنهادات -8-4

ناوبری اینرسی در دریا، های شده در زمینه توجیه اولیه سامانهدر راستای ادامه پژوهش انجام 

 گردد:می های زیر پیشنهادفعالیت

زمان بر مبنای مشخصات سنسور و گذشت وابستگی دقت کالیبراسیون به  درهایی ارائه مدل( 9

 انتشار خطای سنسورها در معادلات ناوبری.

 های اضافی.ن برخط سامانه در صورت وجود داده( کالیبراسیو2

 های اضافی.گیریصورت وجود اندازهمتحرک بودن سامانه، در ( توجیه اولیه در شرایط 9

   .ها(سنجها یا شتاببا تعداد سنسور کمتر)کاهش تعداد ژیروسکوپ شمالیابی( 4
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 دایروي برازش: توجیه اولیه غیر دقیق بر مبناي 1ضمیمه

 مقدمه -1-1ض

هایی که در مراجع مختلف برای توجیه اولیه غیردقیق بر مبنای حرکت بردار جاذبه در دستگاه روش

 زنند همچنین هیچاینرسی ارائه گردیده است هیچکدام مستقیما معادله پارامتری دایره را تخمین نمی

حلی برای [. در این فصل راه96،95زنند]ماتریس تبدیل اولیه را نیز تخمین نمی کدام از آنها مستقیما

های ناوبری اینرسی در دریا پیشنهاد گردیده است. در روش پیشنهادی از توجیه اولیه غیردقیق سامانه

دایروی برای یافتن ماتریس کسینوس  برازشدریفت جاذبه در دستگاه اینرسی استفاده گردیده و از 

جع های مختصات مرشود. در بخش دوم این فصل، دستگاهی بین دستگاه ناوبری و بدنی استفاده میهاد

 گردد. در بخشگردند. در بخش سوم، اصول توجیه اولیه پیشنهادی بیان میمورد استفاده تعریف می

 روش گیرد. در بخش پنجمدایروی پیشنهادی به طور کامل مورد بررسی قرار می برازشچهارم مسئله 

شود. در بخش ششم نتایج شبیه استخراج ماتریس کسینوس هادی از دوایر فیت شده توضیح داده می

  .گرددبندی و نتیجه گیری ارائه میگیرد و در نهایت در بخش هفتم جمعسازی مورد تحلیل قرار می

 تعریف دستگاه هاي مختصات -2-1ض

 باشند:رت زیر میهای مرجع مورد استفاده در این فصل به صودستگاه 

آن به سمت محور  𝑥𝑏(: مرکز این دستگاه بر مرکز وسیله منطبق بوده و محورbدستگاه مختصات بدنی)

 گردد.طبق قانون دست راست مشخص می 𝑦𝑏باشد. محورآن به سمت پایین می 𝑧𝑏باشد و محورطولی می

آن در راستای  𝑥𝑛(: مرکز این دستگاه بر مرکز وسیله منطبق بوده و محور nدستگاه مختصات ناوبری)

 باشد.آن در راستای عمود محلی و به سمت پائین می 𝑧𝑛در راستای شرق و محور 𝑦𝑛شمال، محور

های این دستگاه به صورت متعامد و با شرایط انطباق بر روش دست (: محورiدستگاه مختصات اینرسی)

یک  ib0باشد. دستگاه مختصات گردیده و این دستگاه نسبت به فضای اینرسی ثابت میراست تعریف 

 گردد.دستگاه اینرسی که در لحظه اول بر دستگاه بدنی منطبق شده تعریف می

منطبق بر محور چرخش  𝑧𝑒(: دستگاه مختصات چرخنده با زمین که محور eدستگاه مختصات زمین)

 گردد.آن روی صفحه شامل مدار استوا تعریف می 𝑦𝑒و  𝑥𝑒زمین و محورهای 
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 اصول توجیه اولیه بر مبناي حرکت جاذبه -3-1ض

در این بخش، توضیحات کلی و همچنین یک رویکرد جدید در حرکت بردار جاذبه در چهار چوب 

سته بکنیم سامانه ناوبری روی زمین ساکن باشد. در این شرایط گردد. در ابتدا فرض میاینرسی بیان می

 ای زمین، تصویری از شتاب جاذبهبه نحوه قرارگیری سنسورها نسبت به بردار جاذبه زمین و سرعت زاویه

گردد. به دلیل چرخش زمین به دور خودش، دستگاه ای زمین روی سنسورها ایجاد میو سرعت زاویه

ه به دلیل اینکها، باشد که در خروجی ژیروسکوپبدنی نسبت به دستگاه اینرسی، دارای چرخش می

کنند ، قابل مشاهده است. چرخش دستگاه گیری میای بدنه نسبت به اینرسی را اندازهسرعت زاویه

ت شود که بردار جاذبه که در دستگاه بدنی ثاببدنی نسبت به اینرسی از دید دستگاه اینرسی سبب می

اگر به صورت پارامتری  باشد. حالبود، دارای چرخش دیده شود. این چرخش به صورت یک مخروط می

 کلکند. مطابق شبه تصویر بردار جاذبه در دستگاه اینرسی نگاه کنیم، یک مسیر دایروی را طی می

به دلیل ثابت بودن اندازه شتاب جاذبه در یک نقطه، این دایره همواره روی یک کره به شعاع  9-9ض

g𝐷به مرکز صفر و شعاع ای اندازه بردار جاذبه قرار دارد و مرکز این دایره روی کره cos 𝐿  (قرار داردg𝐷 

g𝐷باشد( همچنین شعاع این دایره ثابت و برابر اندازه عرض جغرافیایی می𝐿 اندازه شتاب جاذبه و sin 𝐿  

کند. به دلیل این که دایره در فضای سه بعدی، این نگاه جدید، کمک زیادی به حل مسئله میباشد. می

باشد، دایره ناشی از حرکت جاذبه، روی یک صفحه قرار دارد. یعنی دایره محل تقاطع کره و صفحه می

باشد. دایره ناشی از حرکت ای به شعاع اندازه بردار جاذبه و یک صفحه میمورد نظر ما محل تقاطع کره

های اینرسی و زمین و نحوه قرارگیری دستگاه بدنی نسبت به این بردار جاذبه، بر مبنای تعریف دستگاه

ه توان بای روی سطح کره باشد. بر مبنای کجایی تشکیل این دایره میتواند هر دایرهها، میگاهدست

 ها را بدست آورد. ای ماتریس تبدیل بین دستگاه بدنی و سایر دستگاهگونه
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 حرکت پارامتری بردار جاذبه در دستگاه اینرسی بر مبنای شرایط اولیه متفاوت -9-9ض شکل

عاریفی باشد، با استفاده از تمسئله ما استخراج این دایره در شرایط نویز و اغتشاش دریا میبه دلیل اینکه 

ح داده گردیم که در ادامه توضیبه دنبال یک ماتریس تبدیل ثابت بین دو تعریف از دستگاه اینرسی می

 یر نوشت:توان به صورت زشود. درحالت کلی، ماتریس دوران از دستگاه بدنی به ناوبری را میمی

𝐶𝑏 (9-9)ض
𝑛 = 𝐶𝑖

𝑛 𝐶𝑖𝑏0
𝑖  𝐶𝑏

𝑖𝑏0 

ند و کنای دستگاه بدنی نسبت به اینرسی را مشخص میخروجی سنسورهای ژیروسکوپ، سرعت زاویه

𝐶𝑏با مشخص بودن ماتریس
𝑖𝑏0 ها و حل معادله در لحظه اولیه، با استفاده از خروجی ژیروسکوپ

همانطور که گفته شد، دستگاه  باشد.مقدار این ماتریس مشخص می دیفرانسیل بردار دوران، در هر لحظه

ib0 باشد:یک دستگاه اینرسی است که در لحظه اول بر دستگاه بدنی منطبق می 

𝐶𝑏  (2-9)ض
𝑖𝑏0(0) = 𝐼3×3 

𝐶𝑖ماتریس دوران
𝑛  باشد. ای زمین و عرض جغرافیایی مشخص میبا توجه به سرعت زاویه 

𝐶𝑖 (9-9)ض
𝑛 = 𝐶𝑒

𝑛 𝐶𝑖
𝑒 

 ها:که در آن بر حسب تعریف دستگاه

 (4-9)ض

𝐶𝑖
𝑒 = [

cosω
𝑖𝑒
𝑡 sinω

𝑖𝑒
𝑡 0

− sinω
𝑖𝑒
𝑡 cosω

𝑖𝑒
𝑡 0

0 0 1

] 

 ها:همچنین بر حسب تعریف دستگاه

 (5-9)ض
𝐶𝑒
𝑛 = [

−sin 𝐿 0 cos 𝐿
0 1 0

−cos 𝐿 0 − sin 𝐿
] 

 در نتیجه:
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 (6-9)ض

𝐶𝑖
𝑛 =

[
 
 
 − sin 𝐿 cosω𝑖𝑒𝑡 − sin 𝐿 sinω

𝑖𝑒
𝑡 cos 𝐿

− sinω
𝑖𝑒
𝑡 cosω

𝑖𝑒
𝑡 0

−cos 𝐿 cosω
𝑖𝑒
𝑡 − cos 𝐿 sinω

𝑖𝑒
𝑡 − sin 𝐿]

 
 
 

 

𝐶𝑏از سه ماتریسی که 
𝑛 دهند، ماتریس را تشکیل می𝐶𝑖𝑏0

𝑖  مجهول بوده و باید به طریقی مشخص گردد

در تعاریف بالا فرض شده است که در لحظه اولیه، دستگاه مختصات و دو ماتریس دیگر مشخص هستند. 

ωقرار دارد. همچنین  𝑥𝑒𝑧𝑒زمین بر اینرسی منطبق و وسیله ما روی صفحه 
𝑖𝑒

ای زمین و سرعت زاویه 

𝐿 باشد:بردار جاذبه در دستگاه اینرسی، به صورت زیر می باشد.عرض جغرافیایی می 

g𝑖 (7-9)ض = 𝐶𝑛
𝑖 g𝑛 , g𝑛 = [0 0 g𝐷]

𝑇 

توان جدای از مقادیر خروجی سنسورها و تنها با فرض شرایط اولیه و با گذشت زمان، حرکت یعنی می

 دایروی جاذبه در دستگاه اینرسی را به صورت تئوری بدست آورد:

 (8-9)ض

g𝑖 = 𝐶𝑛
𝑖 [
0
0
g𝐷

] = [

− cos 𝐿 cosω
𝑖𝑒
𝑡

− cos 𝐿 sinω
𝑖𝑒
𝑡

− sin 𝐿

] g𝐷 

 باشد. همچنین داریم:جاذبه می مقدار اسکالر شتاب g𝐷که در آن 

g𝑖𝑏0 (1-9)ض = 𝐶𝑏
𝑖𝑏0g𝑏 

 باشد وباشد که البته همراه با نویز و اغتشاش میها در دستگاه بدنی میسنجخروجی شتاب g𝑏که 

𝐶𝑏ماتریس
𝑖𝑏0 ها و شرایط اولیه تعریف شده، نیز همانطور که گفته شد از روی خروجی ژیروسکوپ

نیز به صورت  ib0حرکت بردار جاذبه در دستگاه  ib0باشد. با توجه به اینرسی بودن دستگاه مشخص می

( 8-9ضباشد. البته این دستگاه در لحظه اولیه منطبق بر دستگاه بدنی است. طبق رابطه)دایروی می

 باشد:معادله پارامتری حرکت در دستگاه اینرسی به صورت زیر می

 (91-9)ض

 {

g𝑥
𝑖 (𝑡) =  −g𝐷 𝑐𝑜𝑠 𝐿 𝑐𝑜𝑠ω𝑖𝑒𝑡 

g𝑦
𝑖 (𝑡) =  −g𝐷 𝑐𝑜𝑠 𝐿 𝑠𝑖𝑛ω𝑖𝑒𝑡  

g𝑧
𝑖 (𝑡) =  −g𝐷 𝑠𝑖𝑛 𝐿               

 

داریم. اگر به طریقی ماتریس  g𝑖𝑏0و  g𝑖حال دو مسیر دایروی برای باشد. اندازه شتاب جاذبه می g𝐷که 

𝐶𝑖𝑏0تبدیل بین این دو مسیر دایروی مشخص گردد آنگاه 
𝑖 گردد. در ادامه مشخص و مسئله ما حل می

به صورت زیر و سپس ماتریس دوران بین دو دایره   g𝑖𝑏0دایره پارامتری مقادیر فصل، مسئله ما یافتن

 باشد که این رابطه به صورت زیر می باشد:پارامتری می
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 (99-9)ض

 

{
 

 g𝑥
𝑖𝑏0(𝑡) =  𝐴1 𝑐𝑜𝑠ω𝑖𝑒𝑡 + 𝐵1 𝑠𝑖𝑛ω𝑖𝑒𝑡 + 𝐶1 

g𝑦
𝑖𝑏0(𝑡) =  𝐴2 𝑐𝑜𝑠ω𝑖𝑒𝑡 + 𝐵2 𝑠𝑖𝑛ω𝑖𝑒𝑡 + 𝐶2

g𝑧
𝑖𝑏0(𝑡) =  𝐴3 𝑐𝑜𝑠ω𝑖𝑒𝑡 + 𝐵3 𝑠𝑖𝑛ω𝑖𝑒𝑡 + 𝐶3

 

 دایروي برازش -4-1ض

های سنسورها از روی داده g𝑖𝑏0حلی برای یافتن پارامترهای معادلهدنبال راه بخش بهدر این 

بر روی یک صفحه در فضای سه بعدی همراه با نویز و اغتشاش قرار دارند. به منظور  g𝑖𝑏0هستیم. نقاط

زنیم. در ادامه نقاط را به یک صفحه افقی)دارای حل مسئله، ابتدا معادله صفحه شامل نقاط را تخمین می

با  یم. سپسیابکنیم، یعنی ماتریس دورانی برای این انتقال میمنتقل می  ( 𝑧𝑒بردار نرمال در راستای

شود که استفاده از روش حداقل مربعات خطای غیرخطی، پارامترهای معادله غیرخطی تخمین زده می

 گردد.با کمی تغییر، پارامترهای مورد نظر ما ایجاد می

 یافتن صفحه شامل نقاط 1-4-1ض

امل روی یک صفحه در فضای سه بعدی قرار دارند. ابتدا صفحه ش g𝑖𝑏0هایدر حالت کلی داده

شود. صفحه مورد نظر را به صورت ها از طریق روش حداقل مربعات خطای خطی تخمین زده میداده

 گیریم:زیر در نظر می

𝐴𝑥 (92-9)ض + 𝐵𝑦 + 𝐶𝑧 = 1 

 باشد: 𝑚ها و برای حل اگر تعداد داده 

 (99-9)ض
[𝐴 𝐵 𝐶] [

g𝑥
𝑖𝑏0(𝑡𝑖)

g𝑦
𝑖𝑏0(𝑡𝑖)

g𝑧
𝑖𝑏0(𝑡𝑖)

]

3×𝑚

= [1]1×𝑚 

  .دهندمی ( را تشکیل𝑁بردار نرمال صفحه) [𝐴 𝐵 𝐶]مقادیر 

 انتقال صفحه شامل نقاط -2-4-1ض

دارای  𝑧𝑒ای چرخیده شود که تنها در راستایبردار نرمال بدست آمده از بخش قبل باید به گونه

مقدار غیر صفر گردد. به منظور انتقال صفحه شامل نقاط به یک صفحه افقی، باید تبدیلی بیابیم که 

روی  QRبردار نرمال صفحه را به یک بردار عمودی تبدیل کند. برای این منظور از روش فاکتورگیری 
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شود)تنها آرایه اول از سه یبرداری بالا مثلثی م Rکنیم. در این حالت بردار استفاده می Nبردار نرمال 

 یک ماتریس انتقال متعامد خواهد بود. 𝑄آرایه آن دارای مقدار غیر صفر خواهد بود( و ماتریس تبدیل 

𝑁3×1 (94-9)ض = 𝑄3×3𝑅3×1 

گردد که بردار نرمال را به صورت ایجاد می 𝑈ماتریس تبدیل 𝑄های ماتریس حال با جابجایی ستون

 دهد.عمودی انتقال می

𝑈 (95-9)ض = [
𝑄2 𝑄3 𝑄1
↓ ↓ ↓

] , 𝑈𝑁 = 𝑣𝑒𝑟𝑡𝑖𝑐𝑎𝑙 

در این ماتریس ضرب را  g𝑖𝑏0های، اگر تمام داده 𝑈 به دلیل عمودی شدن بردار نرمال  با تبدیل

 گردند. منتقل می 𝑥𝑒𝑦𝑒ای موازی صفحه کنیم، به صفحه

 
 انتقال داده شده g𝑖𝑏0و  g𝑖  ،g𝑖𝑏0دوایر  -2-9ض شکل

 تخمین معادله پارامتري دایره -3-4-1ض

 گردد:معادله پارامتری دایره مورد نظر ما در صفحه، به صورت زیر تعریف می

𝑥 (96-9)ض = 𝑥0 + 𝑟 cos(ω𝑖𝑒𝑡 + 𝜑0)

𝑦 = 𝑦0 + 𝑟 sin(ω𝑖𝑒𝑡 + 𝜑0)
 

خواهیم نقاط را یک به یک و بر حسب زمان وجود فاز اولیه در معادله، به این دلیل است که می 

و   𝑦0و  𝑥0تخمین بزنیم و ممکن است نقاط ما دارای چرخش باشند. با توجه به صفر بودن مقادیر 

 مشخص بودن مقدار شعاع، در این معادله به دنبال یافتن مقادیر اختلاف فاز دایره پارامتری هستیم. 
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 دستگاه اینرسیحرکت پارامتری جاذبه در   -9-9ض شکل

 باشد:شعاع دایره به توجه به ثابت بودن اندازه بردار جاذبه، مشخص و به صورت زیر می

𝑧0 (97-9)ض = −g𝐷 sin 𝐿 

𝑟 = √g𝐷2 − 𝑧02 = |g𝐷 cos 𝐿| 

 نیوتن حل کنیم. با فرض:خواهیم مسئله حداقل مربعات غیرخطی را با استفاده از روش گوسمی

𝑓1𝑖 (98-9)ض = 𝑥𝑖1 − 𝑥(𝜑0)
𝑓2𝑖 = 𝑥𝑖2 − 𝑦(𝜑0)

 

 و

 

 (91-9)ض
𝑓 =

[
 
 
 
 
 
𝑓11
⋮

𝑓1𝑚
𝑓21
⋮

𝑓2𝑚]
 
 
 
 
 

2𝑚×1

 

.𝑝𝑖(𝑥𝑖1از نقطه  𝑑𝑖فاصله  𝑥𝑖2) :به صورت زیر است 

𝑑𝑖 (21-9)ض
2 = [(𝑓1𝑖)

2 + (𝑓2𝑖)
2 ] 

 را با حداقل کردن رابطه زیر بیابیم: 𝜑0حال می خواهیم 

 (29-9)ض
∑𝑑𝑖

2

𝑚

𝑖=1

= 𝑚𝑖𝑛 

 دهیم:می ماتریس ژاکوبین را به صورت زیر تشکیل
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𝐽 (22-9)ض =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
𝜕𝑓11
𝜕𝜑0
⋮

𝜕𝑓1𝑚
𝜕𝜑0
𝜕𝑓21
𝜕𝜑0
⋮

𝜕𝑓2𝑚
𝜕𝜑0 ]

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

2𝑚×1

 

 حال با استفاده از روش گوس نیوتن داریم:

𝜑0𝑘 (29-9)ض = 𝜑0𝑘−1 − ℎ(𝐽𝑘−1
𝑇 𝐽𝑘−1)

−1𝐽𝑘−1
𝑇 𝑓𝑘−1 

دار آیند. برای مقباشد و با استفاده از روش بازگشتی، مقادیر بدست میپارامتر گام می ℎکه در آن 

میانگین گرفت و سپس رابطه زیر را مورد استفاده  𝑦𝑖و  𝑥𝑖توان برای چند ثانیه از مقادیر می 𝜑0اولیه 

 قرار داد:

 (24-9)ض
𝑥𝑖𝑚 =

∑ 𝑥𝑖
𝑚
𝑖=1

𝑚
   .  𝑦𝑖𝑚 =

∑ 𝑦𝑖
𝑚
𝑖=1

𝑚
𝜑00 = tan

−1(𝑦𝑖𝑚. 𝑥𝑖𝑚)
 

در صورتی که تعداد نقاط مورد استفاده در توجیه اولیه کم باشد)کمتر از پنج دقیقه( همان مقدار 

 کند.کفایت می کند و روش گوس نیوتن معمولا دقت بهتری ایجاد نمی 𝜑0اولیه محاسبه شده برای 

 حال تمام پارامترها در رابطه زیر مشخص است:

𝑥𝑖 (25-9)ض = 𝑥0 + 𝑟 cos(𝜔𝑡𝑖 + 𝜑0)
𝑦𝑖 = 𝑦0 + 𝑟 sin(𝜔𝑡𝑖 + 𝜑0)

 

 و با استفاده از روابط مثلثاتی:

𝑥𝑖 (26-9)ض = 𝑥0 + 𝑟 cos𝜔𝑡𝑖 cos 𝜑0 − 𝑟 sin𝜔𝑡𝑖 sin 𝜑0
𝑦𝑖 = 𝑦0 + 𝑟 sin𝜔𝑡𝑖 cos 𝜑0 + 𝑟 cos𝜔𝑡𝑖 sin𝜑0

 

گردد. این معادله، با استفاده از معکوس ماتریس و معادله پارامتری دایره در صفحه مشخص می

 گردد:به صفحه اصلی منتقل می 2-4-9ضتبدیل بخش 

 (27-9)ض
g𝑖𝑏0 = 𝑈𝑇 [

𝑥0 + 𝑟 cos𝜔𝑡𝑖 cos𝜑0 − 𝑟 sin𝜔𝑡𝑖 sin𝜑0
𝑦0 + 𝑟 sin𝜔𝑡𝑖 cos𝜑0 + 𝑟 cos𝜔𝑡𝑖 sin 𝜑0

𝑧0

] 

 آید.و رابطه پارامتری مورد نظر بدست می
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 استخراج ماتریس کسینوس هادي -5-1ض

 کرد:توان به صورت زیر بازنویسی را می g𝑖معادله پارامتری

 

 (28-9)ض
g𝑖 = [

−g𝐷 cos 𝐿 0 0
0 −g𝐷 cos 𝐿 0
0 0 −g𝐷 sin 𝐿

]

⏟                      
𝐶g𝑖

[
cos𝜔𝑡
sin𝜔𝑡
1

] 

 داریم: g𝑖𝑏0برای معادله پارامتری  همچنین

 

 (21-9)ض
g𝑖𝑏0 = 𝑈𝑇 [

𝑟 cos𝜑0 −𝑟 𝑠𝑖𝑛 𝜑0 𝑥0
𝑟 𝑠𝑖𝑛 𝜑0 𝑟 𝑐𝑜𝑠 𝜑0 𝑦0
0 0 𝑧0

]
⏟                    

𝐶g𝑖𝑏0

[
cos𝜔𝑡
sin𝜔𝑡
1

] 

 و داریم:

g𝑖𝑏0 (91-9)ض = 𝐶𝑖
𝑖𝑏0g𝑖 

 جایگزاری داریم:با 

 (99-9)ض
𝐶g𝑖𝑏0 [

cos𝜔𝑡
sin𝜔𝑡
1

] = 𝐶𝑖
𝑖𝑏0𝐶g𝑖 [

cos𝜔𝑡
sin𝜔𝑡
1

] 

 در نتیجه:

𝐶g𝑖𝑏0 (92-9)ض = 𝐶𝑖
𝑖𝑏0𝐶g𝑖 

 و در نهایت: 

𝐶𝑖 (99-9)ض
𝑖𝑏0 = 𝐶g𝑖𝑏0 𝐶g𝑖

−1
 

توان ماتریس تبدیل بدنه به بدست آمد. حال می 9-9ض ماتریس کسینوس هادی مجهول بخش

 در لحظه اول را نیز به صورت زیر بدست آورد:ناوبری 

𝐶𝑏 (94-9)ض
𝑛(0) = 𝐶𝑖

𝑛(0) 𝐶𝑖𝑏0
𝑖  𝐶𝑏

𝑖𝑏0(0) 

 و داریم: 

 

 (95-9)ض

𝐶𝑏
𝑖𝑏0(0) = 𝐼 

𝐶𝑖
𝑛(0) = 𝐶𝑒

𝑛 = [
− sin 𝐿 0 cos 𝐿
0 1 0

−cos 𝐿 0 − sin 𝐿
] 

 و در نتیجه: 

 (96-9)ض
𝐶𝑏
𝑛(0) = [

− sin 𝐿 0 cos 𝐿
0 1 0

− cos 𝐿 0 − sin 𝐿
] 𝐶𝑖

𝑖𝑏0𝑇  
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 گردند.با مشخص شدن این ماتریس زوایای اویلر اولیه نیز مشخص می 

 شبیه سازي -6-1ض

گیری اینرسی روی میز تست نصب گردیده و به منظور بررسی الگوریتم پیشنهادی، سامانه اندازه

ی اای میز با سرعت زاویهحرکت زاویهپانزده بار برای مدت دویست ثانیه و برای صد بار در حالت سکون و 

گردید. بر مبنای اجرای الگوریتم برای صد بار  ذخیرههای سنسورها ده درجه بر ثانیه در دو محور، داده

 باشد. می 4-9ض در تست سکون ، نتایج خطای زوایای اولیه محاسبه شده مطابق شکل

 
دایروی برازشبار اجرای تست سکون بر مبنای الگوریتم  911خطای زوایای اولیه در  -4-9ض شکل  

 آمده است. 9-9ض های آماری تست سکون در جدولداده

 داده های آماری خطای زوایای اولیه در صد بار اجرای تست سکون -9-9ض جدول

        

Error 

Angle 

Mean 

(degree) 

STD 

(degree) 

Max 

(degree) 

Min 

(degree) 

Roll 0.1072 0.0652 0.2796 -0.040 

Pitch 0.1613 0.0447 0.2784 0.0467 

Heading 0.2309 0.0666 0.4059 0.0832 
 

 ای میز، نتایج خطای زوایایهای تست حرکت زاویهبار با داده پانزدهبر مبنای اجرای الگوریتم برای 

 باشد.می 5-9ض اولیه محاسبه شده به صورت شکل
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دایروی برازشبار اجرای تست حرکت زاویه ای بر مبنای الگوریتم  95خطای زوایای اولیه در  -5-9ض شکل  

 آمده است. 2-9ض ای میز در جدولهای آماری تست حرکت زاویهداده

 بار اجرای تست حرکت زاویه ای 95داده های آماری خطای زوایای اولیه در  -2-9ض جدول

      

Error 

Angle 

Mean 

(degree) 

STD 

(degree) 

Max 

(degree) 

Min 

(degree) 

Roll -1.451 0.184 -1.043 -1.719 

Pitch -0.968 0.0903 -0.777 -1.141 

Heading 1.1881 0.3407 1.7242 0.4418 
 

بیه ای تقریبا شهای سکون و حرکت زاویهبر مبنای بررسی نتایج، مشخص گردید نتایج در تست

 روش وهبا بوده و تفاوت چندانی با آن ندارد.

 جمع بندي -7-1ض

های ناوبری اینرسی در دریا پیشنهاد گردید. در روش حلی برای توجیه اولیه سامانهدر این فصل راه

س دایروی برای یافتن ماتری برازشپیشنهادی از دریفت جاذبه در دستگاه اینرسی استفاده گردیده و از 

ایر تمایز روش پیشنهادی نسبت به سشود. وجه کسینوس هادی بین دستگاه ناوبری و بدنی استفاده می

ها این است که مستقیما از روی زاویه بین دوایر پارامتری مربوط به دریفت جاذبه، محاسبات مربوط روش

گردد که دارای مشکلات ها استفاده میهای معمول از مشتق دادهگیرد. در روشبه توجیه اولیه انجام می

وریتم سازی، الگباشد. با توجه به نتایج شبیهبه این کار نمی زیادی است اما در روش پیشنهادی نیازی
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های توجیه اولیه غیردقیق دارد و برای شرایطی که فیلترهای پیشنهادی عملکردی در حد سایر روش

 گیرد قابل استفاده است. خطی برای توجیه اولیه دقیق مدنظر قرار می
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 مورد استفادهمشخصات سامانه اندازه گیري اینرسی : 2ضمیمه

 

 

 

 

 

 

 

  

 

 پارامترهای مدل سامانه اندازه گیری اینرسی -1-2جدول ج

Parameters values for accelerometers error model 

Fixed bias 100 𝜇g 

Velocity random walk  0.05  𝑚 𝑠 √ℎ⁄⁄  

Scale factor error 50 𝑝𝑝𝑚 

Input axis misalignment 10 𝑎𝑟𝑐 𝑠𝑒𝑐 

Parameters values for gyroscopes error model 

Fixed drift 0.01 𝑑𝑒𝑔/ℎ𝑟 

Angular random walk (ARW) 0.01  𝑑𝑒𝑔 √ℎ⁄  

Scale factor error 20 𝑝𝑝𝑚 

Input axis misalignment 7 𝑎𝑟𝑐 sec      
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 مدل تلاطم دریا: 3ضمیمه

باشد. در مراجع نیاز به مدلی از تلاطم دریا میهای طراحی شده، الگوریتمسازی به منظور شبیه

های ارائه شده در مدل ضمیمهاست. در این های متفاوتی برای این منظور پیشنهاد گردیدهمختلف، مدل

 گردد.برخی مراجع بیان و مدلی برای استفاده در این پژوهش انتخاب می

زوایای سمت، فراز و غلت آن به صورت است که کشتی در لنگرگاه بوده و [ فرض شده2در مرجع ]

 کنند:زیر تغییر می

 

  (9-9)ض

ψ = 30° + 5° cos (
2𝜋

7
𝑡 +

𝜋

3
)

θ = 7° cos (
2𝜋

5
𝑡 +

𝜋

4
)            

ϕ = 10° cos (
2𝜋

6
𝑡 +

𝜋

7
)          

 

های نوسانی آن به باشد. همچنین سرعتزاویه غلت می ϕزاویه فراز و  θزاویه سمت،  ψکه در آن 

 کند.صورت زیر تغییر می

𝑉𝐷𝑖 (2-9)ض = 𝐴𝐷𝑖 + 𝜔𝐷𝑖  cos (𝜔𝐷𝑖𝑡 + 𝜑𝐷𝑖) 

𝑖که در آن  = 𝑥,𝑦,𝑧  ،𝐴𝐷𝑥 = 0.02𝑚  ،𝐴𝐷𝑦 = 0.03𝑚  ،𝐴𝐷𝑧 = 0.3𝑚  ،𝜔𝐷𝑖 = 2𝜋 𝑇𝐷𝑖⁄  ،

𝑇𝐷𝑥 = 7𝑠  ،𝑇𝐷𝑦 = 6𝑠  ،𝑇𝐷𝑧 = 8𝑠 و 𝜑𝐷𝑖 0] یک توزیع نرمال در بازه 2𝜋] شود.در نظر گرفته می 

 شوند:ارتعاشات فرکانس بالا نیز به صورت زیر در نظر گرفته میهای نوسانی ناشی از سرعت

 (9-9)ض
𝑉𝐷𝐻𝑖 =

𝐴𝐷𝐻𝑖
2𝜋𝑓𝐷𝐻𝑖

+  cos (2𝜋𝑓𝐷𝐻𝑖𝑡 + 𝜑𝐷𝐻𝑖) 

𝑖که در آن  = 𝑥,𝑦,𝑧  ،𝐴𝐷𝐻𝑥 = 4.2g  ،𝐴𝐷𝐻𝑦 = 3.8g  ،𝐴𝐷𝐻𝑧 = 4.0g  ،𝑓𝐷𝐻𝑥 = 300𝐻𝑧  ،

𝑓𝐷𝐻𝑦 = 250𝐻𝑧  ،𝑓𝐷𝐻𝑧 = 400𝐻𝑧  و𝜑𝐷𝐻𝑖  0]یک توزیع نرمال در بازه 2𝜋] شود.در نظر گرفته می 

است که کشتی در لنگرگاه بوده و زوایای سمت، فراز و غلت آن به [ فرض شده91در مرجع ]

  کنند:صورت زیر تغییر می

 

  (4-9)ض

𝜓 = 10° 𝑐𝑜𝑠 (
2𝜋

6
𝑡) + 𝑟𝑎𝑛𝑑         

 𝜃 = 6° 𝑐𝑜𝑠 (
2𝜋

8
𝑡) + 𝑟𝑎𝑛𝑑             

𝜙 = 12° 𝑐𝑜𝑠 (
2𝜋

10
𝑡) + 𝑟𝑎𝑛𝑑          

 

های نوسانی آن به باشد. همچنین سرعتزاویه غلت می ϕزاویه فراز و  θزاویه سمت،  ψکه در آن 

 کند:صورت زیر تغییر می
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 (5-9)ض
𝑉𝑖 = 𝐴𝑖 +

2𝜋

𝑇𝑖
cos (

2𝜋

𝑇𝑖
𝑡 + 𝜑𝑖) + 𝑟𝑎𝑛𝑑 

𝑖که در آن  = 𝑥,𝑦,𝑧 باشد وناوبری می به معنی شرق، شمال و جهت بالا در چهارچوب            

𝐴𝑥 = 0.02𝑚  ،𝐴𝑦 = 0.02𝑚  ،𝐴𝑧 = 0.35𝑚   ،𝑇𝑥 = 7𝑠  ،𝑇𝑦 = 6𝑠  ،𝑇𝑧 = 8𝑠 و 𝜑𝑖  یک توزیع

0] نرمال در بازه 2𝜋] [ ارائه 91[ نیز مدلی تقریبا مشابه مرجع ]51مرجع ] شود.در نظر گرفته می

[، مدل این مرجع در این پژوهش، 2سازی در مرجع]به دلیل معتبر بودن و کامل بودن شبیهاست. داده

 .گیردها مورد استفاده قرار میسازیبرای شبیه

  



117 

 

 

 : لیست مقالات4ضمیمه

 مقالات چاپ شده:

1)  Rahimi H, Nikkhah AA. Improving the speed of initial alignment for marine 

strapdown inertial navigation systems using heading control signal feedback in 

extended Kalman filter. International Journal of Advanced Robotic Systems. 2020 

Jan 29;17(1):1729881419894849. (SAGE). 

 

2)  Rahimi H, Nikkhah AA, Hooshmandi K. A fast alignment of marine strapdown 

inertial navigation system based on adaptive unscented Kalman Filter. 

Transactions of the Institute of Measurement and Control. 2020 Jun 

29:0142331220934293. (SAGE). 

 

3) Rahimi H, Nikkhah AA. Improving the calibration process of inertial 

measurement unit for marine applications. Journal of the Institute of Navigation 

67_4  2020; https://doi.org/10.1002/navi.400  (ION) 

 

4)  Rahimi H, Nikkhah AA.  Coarse Alignment of Marine SINS Using the Location 

of Fitted Parametric Circle of Gravity Movement. The Journal of Navigation 

(JON). 

 



 

 

 

Abstract: 

In this thesis, the issue of designing and developing a general initial alignment 

algorithm for Strapdown Inearial Navigation System (SINS) applications with 

respect to marine environmental conditions is addressed. Despite the fact that 

the issue of Marine SINS Initial alignment has been studied in various articles 

and several methods have been proposed, but the existence of a general, reliable 

solution that can be implemented and operationalized and meet all existing 

constraints and different environmental conditions of the sea has always been 

associated with serious challenges. In the present study, marine SINS initial 

alignment has been considered for different environmental conditions based on 

minimizing alignment time and error. Due to the continuous excitation of the 

sensors in sea conditions and also in order to make the most accuracy of the 

sensors, the calibration problem was first considered and a calibration process 

independent of the turn table accuracy was proposed for marine navigation 

applications. Then, a method for coarse alignment of marine SINS based on 

fitting the gravitational acceleration circle in the inertial frame was presented. In 

the proposed method, the coarse alignment of SINS is performed directly from 

the parametric equation of circles. In the fine alignment of marine SINS, in order 

to increase the convergence speed, the velocity control signal feedback method 

was developed based on the traditional gyro compassing methods for use in the 

Kalman filter. In order to improve the performance in different sea conditions in 

nonlinear stochastic filters, an unscent Kalman filter with adjust the coefficients 

was proposed for the application of marine Sins fine alignment based on inertial 

sensors. In the proposed method, due to adjust the coefficients of the filter, based 

on sea conditions, the performance of the filter has improved compared to the 

usual methods in different sea conditions. In order to increase the convergence 

speed, a method based on repeated use of data was proposed. The proposed 

method provides a good improvement in convergence speed, but is difficult to 

implement due to the large amount of data required for storage. Finally, Based 

on the experiences gained during this research, the method of constraint 

nonlinear marine SINS alignment based on nonlinear development of navigation 

error equations was presented. The proposed method has good accuracy and 

speed of convergence and is not dependent on different sea conditions. It also 

does not require storage space and a large amount of computing. 

KeyWords: Inertial Navigation, Marine Gyro Compass, Navigation Error Model, Initial 

Alignment, Nonlinear Filter.
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