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و  GPSو  INSهای سامانهکمک تلفیق ناوبری دقیق یک شناور دریایی به
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 چكیده 
عمود  روسكوپِژی سه و برهم، عمود سنجِسه شتاب ها،سامانه نیاست. در ا لهيوس كی تيسرعت و وضع ت،يموقع نييتع یبرا یروش ینرسیا یوبرنا

 و هاسنجشتاب یخروج هایرا بر عهده دارند؛ با استفاده از  داده لهيوس ایهیزاو یهاو سرعت یخط یهاشتاب یرگينقش اندازه بيترتهم، بهبر

فراوان، این  یایاز مزا سامانه نیا یبرخوردار رغمي. علردپذییانجام م تيسرعت و وضع ت،يموقع نييتع ،ینرسیا یو روابط خاص ناوبر هاروسكوپژی

عمدتا از  ب،يع نیآن است؛ ا بیمعا نتریبا گذشت زمان، از مهم لهيوس تيروش معایبی نيز دارد که افزایش خطای سرعت و موقعيت و وضع

 كی( با هاروسكوپژی و هاسنج)شتاب ینرسیا یهاحسگر یشده است ابتدا خطاها یمقاله سع نی. در اشودیحاصل م ینرسیا یهاحسگر یاهاخط

از تلفيق این سامانه با  ،های اینرسیحسگرو کاهش خطاهای  ینرسیا یناوبر سامانهعملكرد  حيتصح جهت، مقاله در ادامهشوند.  انيمدل مناسب ب

 ایوهيمذکور، به ش سامانهدو  قيراستا، معادلات و روابط لازم جهت تلف نی. در اشودگيری میبهره افتهیکالمن توسعه لتريبه کمك فو  GPSسامانه 

    آورده ییایشناور در كی یحرکت یویدر قالبِ دو سنار ،سامانهدو  نیا قِيتلف سازیِهيمقاله، شب انِی. در پاشوندیم انيو کامل، استخراج و ب ایگو

و  ینرسیا یناوبر سامانهدر عملكرد  ایباعث بهبود قابل ملاحظه ،سامانهدو  نیا هایداده قيکه تلف دهدینشان م ،سازیهيشب جی. نتاشودیم

  .است آن شده یخطاها حيتصح

 یافتهمن توسعهیاب جهانی، فيلتر کالموقعيت سامانهسنج، ژیروسكوپ، ناوبری اینرسی، شتاب سامانه :های کلیدیواژه
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ABSTRACT  
Inertial navigation is a method to determine the position, velocity and attitude of a vehicle. In these systems, three 

perpendicular accelerometers and three perpendicular gyroscopes are used to measure linear accelerations and angular 

velocities of vehicles, respectively. Using some special equations and the measured accelerations and angular velocities, 

the position, velocity and attitude of a vehicle can be determined. Although these systems have great advantages, some 

disadvantages such as the increase of error position, velocity and attitude of vehicle by the passage of time exist. These 

disadvantages are due to errors of inertial sensors. In this paper, firstly, a suitable error model of inertial sensors is 

proposed. In the following, to decrease these errors and to correct the operation of inertial navigation system; the INS is 

integrated with GPS. Integration of INS and GPS is done using extended Kalman filter. To this purpose, required 

equations and relations for integration of INS and GPS are extracted and proposed completely and illustratively. 

Finally, the simulation of integration of INS and GPS is presented for two different motion scenarios. The results of 

simulation show great improvements in characteristic of INS+GPS system in comparison to INS individually. 
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 مقدمه - 1

تعيين موقعيت، سرعت و وضعيت وسایل متحرکی همچون 

ها و ... موضوعِ علم ها، رباتانواع هواپيماها، شناورها، موشك

این علم، قوانين نيوتن و روابط  باشد. پایهناوبری اینرسی می

    های مختصات مختلف نسبت به ریاضی حاکم بر دستگاه

های ناوبری اینرسی معمولی، سه سامانهیگر است. در یكد

های خطی، و سه شتاب ،سنجِ عمود بر یكدیگرشتاب

ای وسيله را در های زاویهژیروسكوپِ عمود بر هم، سرعت

گيری وسيله متحرک، اندازهدستگاه مختصات بدنیِ متصل به

ها که در دستگاه حسگری این های خروجکنند. سپس دادهمی

هایی خاص، به یكی اند، توسط الگوریتمگيری شدهندازهابدنی 

های مختصات مرجع مانند اینرسی، زمينی دکارتی از دستگاه

ای، جغرافيایی محلی و ... ارجاع داده شده و موقعيت، یا زاویه

شود. روش ناوبری سرعت و وضعيت وسيله محاسبه می

غيرقابل  برخورداری از مزایایی مانند مستقل و غمرعلياینرسی 

ها، دارای معایبی سازی بالای دادهبهنگام بودن، نرخِجمينگ

باشد میهای اینرسی و خطای محاسباتی حسگرنظير خطای 

زمان، خطای موقعيت، سرعت و  شوند با گذشتکه باعث می

 سامانهعملكرد  وضعيت وسيله افزایش یابد. جهت بهبود

ولا یك ناوبری اینرسی و در جهت کاهش این خطاها، معم

شود. ناوبری اینرسی اضافه می سامانهکمك ناوبری به  سامانه

در این راستا لازم است در ابتدا یك مدل مناسب از خطاهای 

 ]5[مرجع های اینرسی معرفی شود این موضوع در حسگر

به  ]2[مرجع مورد بررسی و تحقيق قرار گرفته است. در 

 کمك ناوبریسامانه ناوبری اینرسی و  سامانهموضوع تلفيق 

GPS  سامانهاشاره شده و روابط لازم جهت تلفيق این دو 

تلفيقی در  سامانهاستخراج و مورد تحليل واقع شده است. 

سازی پياده FPGAکمك افزاری و بهصورت سختمقاله اخير به

نيز  ]9-1[در مراجع  سامانهموضوع تلفيق این دو  شده است.

ی کاربردهای ناوبری بررسی قرار گرفته است. در برخ مورد

، چندین روش سامانهاینرسی، جهت افزایش دقت و عملكرد 

ناوبری اینرسی  سامانهکار گرفته شده و با کمك ناوبری به

   موضوع تلفيق توان بهعنوان نمونه میشوند. بهتلفيق می

چون هایی همحسگرو  GPSناوبری اینرسی و  سامانههای داده

اشاره نمود.  ]1-7[در مراجع  ...سنج و فشارسنج و مغناطيس

ناوبری اینرسی  سامانهضرورت تلفيق در این مقاله، در ابتدا به

(INS و )موقعيت سامانه( یاب جهانیGPSپرداخته می ) .شود

 ECEFدر قسمت بعد، موضوع ناوبری در دستگاه مختصات 

و دیاگرام کلی ناوبری در این دستگاه مختصات و  دکارتی

، بررسی خواهد شد. موضوع تلفيق حاکم بر آنهمچنين روابط 

  مورد بررسی قرار  بعددر قسمت  GPSو  INSهای  سامانه

به  سامانهگيرد. در این قسمت، ابتدا دیاگرام تلفيق این دو می

شود. جهت تلفيق دو معرفی و بيان می Loosely آزاد یا روش

دا کمك فيلتر کالمن، لازم است که ابتبه GPSو  INS سامانه

معرفی  INS ناوبری اینرسی یا سامانهیك مدل دیناميكی از 

خطا، استخراج و ارائه  مدل دیناميكیِ شود که در این راستا،

معرفی سازی معادلات خطای ناوبری و  خواهد شد. گسسته

و شده بخش بررسی ادامه این یافته در فيلتر کالمن توسعه

بيان خواهد ، سامانهروابط ریاضی لازم جهت تلفيق این دو 

ادامه سنج و ژیروسكوپ در سازی خطاهای شتابمدل شد.

 سامانهسازی شبيهدر قسمت بعد، . بررسی خواهد شد مباحث

آورده  سيمولينكافزاری نرمدر محيط  GPSو  INSتلفيقی 

، عملكرد و وسيله حرکتی رفتار دو، با معرفی در ادامهشده و 

بی قرار خواهد گرفت. تلفيقی مورد ارزیا سامانهميزان کارآیی 

دهد که نشان میحرکتی  این رفتارهایسازی نتایج شبيه

ای در دقت و عملكرد تلفيقی، باعث بهبود قابل ملاحظه سامانه

  شده است. INS سامانه

 GPSو  INSهای سامانهضرورت تلفیق  -0

ناوبری اینرسی روشی برای تعيين موقعيت و سرعت یك 

ها های آن و پردازش آنری شتابگيوسيله است که با اندازه

     س روابط خاص ناوبری انجام در یك پردازشگر و بر اسا

محاسبه شتاب وسيله با  ،اساس ناوبری اینرسی شود.می

به  ین ترتيب که اگره اباستفاده از قانون دوم نيوتن است 

گيری با انتگرال توانمی گيری شوداندازه وسيلهشتاب  ،طریقی

پارامترهای ناوبری  ءکه جز وسيله راو مكان سرعت  ،ریاضی

رغم د. علیدست آوربهدر هر لحظه  را ندشومحسوب می

 حالهر به ،ناوبری اینرسی از مزایای فراوان سامانهبرخورداری 

این روش معایبی نيز دارد که افزایش خطای سرعت و موقعيت 

این عيب عمدتا هاست. ترین آنبا گذشت زمان یكی از مهم

 قيمتگران باشد.میهای اینرسی حسگراشی از خطاهای ن

 به تغييراتناوبری  بودن دقت اطلاعاتبودن تجهيزات و وابسته

های حسگرامروزه  ،حالهر بهاند. حرکتی وسيله، از آن جمله

اساس دقت عملكرد  ها( برها و ژیروسكوپسنج)شتاب اینرسی

 ه عبارتند از:شوند کو قيمت آن در انواع مختلفی ساخته می

های حسگر -9 های نظامی وحسگر -2 تجاری، هایحسگر -5



 5931، بهار 5، شماره 51جلد  پژوهشی مكانيك هوافضا، -علمی فصلنامه                                                                                  516

ها. در بسيار دقيق با کاربرد ناوبری در هواپيماها و کشتی

اساس دقت و پارامترهای  های اینرسی برحسگرانواع  1جدول 

  مشاهده  1اند. براساس جدول آورده شده حسگرمهم یك 

اوبری هواپيما و شود که در کاربردهای بسيار دقيق )نمی

سنج و ژیروسكوپِ بسيار دقيق های شتابحسگرها( به کشتی

بودن این نمونه از نياز است که باعث افزایش قيمت و پرهزینه

 شود.می INSهای سامانه

 .]1[ ی اینرسیهاحسگربندی انواع طبقه(: 1جدول )

 ناوبری)هواپيما،کشتی( نظامی تجاری حسگربندی طبقه

 ژیروسكوپ سنجشتاب ژیروسكوپ شتاب سنج ژیروسكوپ اب سنجشت حسگرنوع 

 2122 بایاس

(µg) 

962 

deg/h 

122-222 

(µg) 

52-5 

deg/h 

52-1 

(µg) 

2025-20221 

deg/h 

 122-5222 %5-9 %5-9 حساسيت

ppm 

122-222 

ppm 

22-52 

ppm 

12-1  
ppm 

 222-122 نویز

deg/hr/√hz 
12-22 

deg/hr/√hz 
122-222 

deg/hr/√hz 
201-202 

deg/hr/√hz 
52-1 

deg/hr/√hz 
20221-20222 

deg/hr/√hz 

≈9 یابیخطای موقعيت  (km/min) 12-22≈  (km/h) 2≈  (km/h) 

 

  GPSکمک ناوبری به سامانه -0-1

GPS  گيری از  با بهرهیاب جهانی است که موقعيت سامانهیك

توان سرعت، مسير، فاصله پيموده شده، فاصله تا مقصد،  آن می

طلوع و غروب خورشيد و حرکت هر متحرک در روز و  نِزما

یك ناوگان متشكل از  سامانه این شب را محاسبه کرد.

 است شده ماهواره ساخته 21ای با  ای است که از شبكه ماهواره

. باشندحال گردش می در مدارهای خاص اطراف زمين درو 

GPS  جهان، در  نقطه ازدر هر شرایط آب و هوایی و در هر

هيچ حق ضمنا روز قابل دسترسی است و ساعت شبانه 21

یك  وجود ندارد. آنای برای استفاده از  اشتراک یا هزینه

متصل به بدنه وسيله متحرک با دریافت سيگنال  GPSگيرنده 

 

سرعت و موقعيت وسيله را در اختيار  ،GPSهای از ماهواره

ناوبری نسبت به  GPSوسيله دهد. ناوبری بهکاربر قرار می

باشد اما اگر به تری در بلندمدت میاینرسی دارای خطاهای کم

ها روی ماهوارهروبه GPSدليلی )مثلا وجود یك مانع( گيرنده 

 ،دارای خطای زیاد خواهد بود. همچنين GPSقرار نگيرند 

 سامانهدر این نوع جمينگ یا  GPSهای اختلال در سيگنال

در نتيجه در  ؛ار زیاد استناوبری نسبت به ناوبری اینرسی بسي

 تنهایی مفيد نيست. بابه GPSجنگ الكترونيك استفاده از 

شود که هرکدام از دو توجه به مطالب ذکرشده مشاهده می

  ، دارای معایب و مزایایی است که در GPSو  INSروش 

 ها آورده شده است.نقاط ضعف و قوت آن 0جدول 

 .از لحاظ نقاط قوت و ضعف GPSو  INSهای سامانهمقایسه  (:0جدول )

 

    

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 فنقاط ضع نقاط قوت نوع سامانه ناوبری

 INSسامانه 

 

 سازی بالابهنگامنرخ 

 توانایی محاسبه اطلاعات وضعيت و چرخش وسيله

 بودن این سامانه و غيرقابل جمينگجامع و مستقل

 

 نامحدود شدن خطاها با گذشت زمان

 نياز به اطلاعات گرانش زمين

 

 GPSسامانه 

 

 بودن هزینهپایين

 محدودبودن خطاها

 

 سازی پایينبهنگامنرخ 

توانایی محاسبه اطلاعات وضعيت و عدم 

 چرخش وسيله

 حساس به اختلال و جمينگ
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 توان با تلفيق این دو روش، ازدر بسياری از کاربردها می

طور همزمان به GPSو  INSمحاسن و نقاط قوت هر دو روش 

تری دست یافت. تلفيق ناوبری و به ناوبری دقيق .جستبهره 

INS و GPS مستلزم استفاده از ریاضيات خاصی است. یكی از ،

که با  استکالمن  نام فيلترِبهکارگيری فيلتری هبها این روش

سرعت و وضعيت  ،استفاده از آن پارامترهای بهينه موقعيت

، یك 1كل در ش شود.وسيله با حداقل خطا، تخمين زده می

 INS/GPS سامانهو  GPS سامانهو  INS سامانهای بين مقایسه

 خطا ،براساس خطای موقعيت انجام شده است. در این شكل

 سامانهبرای سه  s522زمان در مدتو موقعيت برحسب متر 

و  INS سامانهموقعيت  سم شده است. نمودار قرمز، خطار

و نمودار آبی  GPS سامانهموقعيت  نمودار با نقاط ضربدر، خطا

دهد. را نشان می INS+GPS سامانهموقعيت  رنگ، خطا

 سامانه که بعد از گذشت چندین ثانيه، خطاشود مشاهده می

INS سامانه . خطاشودشدت واگرا میبه GPS نيز در بازه غير 

بسيار  INS+GPS تلفيقی سامانه ست. اما خطا m1±ی واگرا

( 80s-100sمحدوده  در) s22ت مدکم شده و حتی هرچند به

ناوبری  خطاحال در دسترس نيست با این  GPSاطلاعات

تلفيقی  سامانهشود و این مزیت عمده تلفيقی واگرا نمی

INS/GPS دهد.را نشان می 

 
 سامانهو  GPSو  INSهای سامانهمقایسه عملكرد (: 1شکل )

 .]3[ تلفيقی

 ECEFناوبری در دستگاه مختصات دکارتی  -9

، خيلی اوقات لازم است موقعيت و سرعت وسيله در ناوبری

نسبت به یك دستگاه چرخانِ متصل به زمين )مثلا دستگاه 

( محاسبه شود. روابط ناوبری در دستگاه ECEFمختصات 

 .]52[( است 5) معادلهمطابق  ECEFزمينیِ

(5)     
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eie vw
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2 ف شتاب کوریوليس و معر

)(عبارت  rww ieie


 باشند که معرف شتاب مرکزگرا می

 شوند. خاطر چرخش زمين ایجاد میهب هااین شتاب هر دو

کند و این شتاب کوریوليس، نيروی کوریوليس ایجاد می

شده و باعث انحراف مسير  نيرو به اجسام نزدیك زمين وارد

رکزگرا نيز باعث انحراف بردار مشود. شتاب ها میحرکت آن

eg. پارامتر شودسمت استوا میگرانش زمين به


 (5)در رابطه  

بودن رانش با فرض مدل کرویگبا استفاده از قانون جهانی 

eزمين از رابطه 

e

e R
R

kM
g





3

 قابل محاسبه است.  

ef (،5)در رابطه 


شده به دستگاه داده ای ویژه انتقالنيروه 

ECEF  ( قابل بيان است.2) معادلهاست که از طریق 

(2                     )                              be

b

e fCf


 

bf(،2) معادلهدر 


ها و سنجشتاب ای است که توسطویژه نيرو 

eشود. ماتریس گيری میدر دستگاه بدنی اندازه

bC ماتریس ،

است که از طریق  ECEFدوران از دستگاه بدنی به دستگاه 

 قابل محاسبه است. (9در رابطه )معادله دیناميكی 

 (9)                 
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rqpپارامترهای ( به 1ق معادله )از طری (9) در رابطه ~,~,~

rqpها )خروجی ژیروسكوپ  کند.( ارتباط پيدا می,,
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رابر با و ب بوده سرعت چرخش زمين ،در این رابطه ieمقدار 

s

rad
ie

510292.7  باشدمی. 

 ECEFدیاگرام کلی ناوبری در دستگاه مختصات  -1 -9

است.  0صورت شكل به ECEFدیاگرام کلی ناوبری در دستگاه 

rqpایهای زاویهمطابق این دیاگرام، ابتدا سرعت ,, 
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س شوند. سپگيری میلحظه اندازهها در هرتوسط ژیروسكوپ

eماتریس دوران 

bC ها و با استفاده از خروجی ژیروسكوپ   

ضرب شود. از حاصلمحاسبه می (1( و )9)کمك معادلات به

bfها )سنجخروجی شتاب


e( در ماتریس دوران 

bCها ، شتاب

شود اده میانتقال د ECEFدستگاه از دستگاه بدنی به

(bi

b

e fCf


*.)  و  0شده در شكل بيانمطابق با دیاگرام

شتاب کلی  ،(5رابطه )
e

e

dt

Vd


      ECEFوسيله در دستگاه  

گيری از این شتاب و سرعت بار انتگرالآید. با یكدست میبه

محاسبه  ECEFاوليه، سرعت وسيله در هر لحظه در دستگاه 

آمده و داشتن دستگيری از سرعت بهبا انتگرال د.شومی

موقعيت اوليه، موقعيت وسيله در هر لحظه در این دستگاه 

چرخش زوایای  شاملقابل محاسبه خواهد بود. وضعيت وسيله 

(( زاویه سمت ،)( و زاویه فراز و فرود ))  از طریق

eماتریس 

bC ( 1و روابط )52[ آیددست میبه[  . 
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تر از نظر باشد )مثلا کممدت، مدکه ناوبری در کوتاهدر مواقعی

توان از اثرات چرخش زمين در روابط ناوبری دقيقه(، می 52

تاب کوریوليس در رابطه نتيجه، ش نظر کرد. در( صرف5)

صورت رابطه بهروابط ناوبری حذف شده و  ناوبری اخير قابل

 خواهد بود. (6)
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rqpصورت، مقادیردر این برابر با همان ( 6در رابطه ) ~,~,~

rqpها )مقادیر خروجی ژیروسكوپ چنين . همباشدمی( ,,

های اینرسی، از دقت چندانی برخوردار حسگردر مواردی که 

 .گرفتبهره ( 6رابطه )توان از مینباشند 

  .ECEFدیاگرام ناوبری در دستگاه زمينی (: 0شکل )
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کوپلاژ  روشبه GPSو  INSهای  سامانهتلفیق  -1

 آزاد 
های ناوبری اینرسی، معمولا این سامانهجهت عملكرد بهتر 

   این در تلفيق شوند. تلفيق می GPS سامانهها با سامانه

شود. دیاگرام  گيری می، از الگوریتم فيلتر کالمن بهرههاسامانه

   در Loosely کوپلاژ آزاد یا روشبه سامانهتلفيق این دو 

 آمده است.  9شكل 

 

ر کالمن کمك فيلتبه GPSو  INS سامانهتلفيق (: 9شکل )

 .Looselyروش به
 

 GPS سامانههای دو  در این روش، با استفاده از تلفيق داده    

اساس الگوریتم فيلتر کالمن، خطاهای تخمينی و بر INSو 

)~,
~

( wf  سامانه، جهت تصحيح خطاهای INS  توليد

تلفيقی از  سامانهکه در شود. در این روش با وجود این می

شود، اما متوسط و حتی پایين استفاده می با دقت INS سامانه

تلفيقی از دقت قابل  سامانهگيری از فيلتر کالمن،  خاطر بهرهبه

که محاسبات و روابط باشد؛ ضمن اینقبولی برخوردار می

چندان  Looselyروش به سامانهدو این مربوط به کوپلينگ 

هرچند از طریق کاليبراسيون مناسب ؛ پيچيده نيست

توان بر خطاهایی نظير بایاس ثابت و  های اینرسی، میحسگر

ها فارغ شد، اما این مقادیر و حسگرخطای فاکتور مقياس 

با گذشت زمان و  است ها ممكنحسگربرخی دیگر از خطاهای 

چنين خاطر تغيير این خطاها و همتغيير دما، تغيير کنند؛ به

 به تفاضل INSو  GPSهای  سامانهکه در تلفيق به این دليل

نياز است، لذا داشتن یك  سامانههای موقعيت این دو تخمين

خطای ناوبری در  معادلاتخطای ناوبری، لازم است.  مدل

 .]55[( است 7صورت معادله )به ECEFدستگاه زمينی 
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ee ،(7در رابطه ) Vr  رعت، س   ترتيب معرف خطایِبه و  ,

باش ند. س ایر    وض عيت وس يله م ی    موقعي ت و خط ایِ   خطایِ

 شوند. صورت زیر تعریف میپارامترها نيز به

e

fS   دس  تگاه : م اتریس مع  رف نيروه ای وی  ژه ک ه ب  هECEF 

ان د و از رابط ه    منتقل شده
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eپارامتره ای   آی د.  دست میبه

z

e
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e

x fff نيروه ای   مع رف  ,,

 هستند. ECEFدستگاه شده بهویژه منتقل

های اینرسی منابع حسگرشود که  فرض می INS سامانهدر 

معم  ولا خطاه  ای  .هس  تند ن  اوبری اینرس  ی س  امانهن  ویز در 

گوس ی درنظ ر    صورت یك نویز س فيد ها بهحسگرگيری  اندازه

بایس تی از   INSو  GPS سامانهشود. جهت تلفيق دو گرفته می

ص ورت  اس تفاده نم ود؛ در ای ن    INS سامانهمدل فضای حالت 

ص ورت  ب ه  tuc)(گي ری  و بردار نویز اندازهtx)(بردار حالت

 :شوند زیر تعریف میرابطه 
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tuT)(،(1) در رابطه

acc  و)(tuT

gyro
س نج و   معرف نویز شتاب 

م اتریس   ، بيانگر ترانه اده Tنویز ژیروسكوپ هستند و علامت 

ص ورت  باشد. مدل خطای ناوبری در قالب فضای حال ت ب ه  می

 .]52[( قابل بيان است 3رابطه )
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، (3معادله )در 
و  30

3I ه ای ص فر و   ماتریس معرفِترتيب به

و  G(t)های  باشند. در این معادلات، ماتریس می 9یكّه از مرتبه 

F(t) کنند.با زمان تغيير می 

2 ،کهبا فرض این   

acc  2و

gyro ه ا   سنج انسِ نویز شتابواری

که بي انگر   Qcگاه ماتریس کوواریانس  ها باشند آنو ژیروسكوپ

( تعریف 52)رابطه صورت است به uc(t)گيری گوسی  نویز اندازه

 شود. می
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 .باشد تابع ضربه میt)( (،52در رابطه )

، لازم اس ت ابت دا   INS/GPSسازی عملیِ تلفيق  جهت پياده   

حال  ت گسس  ته تب  دیل ش  وند. مع  ادلات خط  ای ن  اوبری ب  ه

برداری، ب زر  درنظ ر گرفت ه ش ود ی ا       که نرخ نمونهصورتیدر

گاه معادلات خطای ناوبری در کوچك باشد، آن Tsپرپود زمانی 

  .( خواهد بود55صورت رابطه )حالت گسسته به

(55)                                     kdkkk uxx ,1   

 (،55) در رابط  ه
1kx  نمون  هK+1  ،ام ب  ردار خط  ای حال  ت

k و  ماتریس گذر حالتkdu پروس ه گسس ته زم انی     نویز ,

( قاب ل  52ورت تقریب ی از رابط ه )  ص  ب ه  kاست. م اتریس  

 ت.محاسبه اس

(52 )                                   sk TkTFI ).(15  

ماتریس واح د ب ا مرتب ه     I15برداری،  پریود نمونه Tsکه در آن، 

 است. F(t)شده ماتریس ، گسستهF(kT)و ماتریس  51

kduی ، ماتریس کوواریانس ن ویز پروس ه  Qd,kماتریس  اس ت   ,

 :آید دست می( به59که از رابطه )

(59           )       )0,,,0( 63

2

3

2

3, IIdiagQ gyroacckd  

قط ری اس ت.    م اتریسِ  بل وکِ  ، مع رف ()diag، (59)در رابطه 

حالت برای تلفي ق کام ل سيس تم     شدن مدل فضاجهت کامل

INS  وGPS گي ری سيس تم ني ز در     لازم است معادلات اندازه

 .( آمده است51رس باشد این معادلات در رابطه )دست

(51                         )            kdkkk WxHy ,  

و  GPSهای موقعي ت  تفاوت بين تخمين ky،(51معادله )در 

INS  وWd,k  خطاهایGPS .است 

 

 .شود ( تعریف می51صورت رابطه )نيز به Hkماتریس 
 

 (51)   
 



 






otherwise

nnKOI
Hk

153

1233

0

...3,2,1,,, 
 

 

 INSو  GPSه ای ب ين    نسبت فرکانس نمون ه  در این رابطه،

 ر، روابطی غيرخطی هس تند و عملك رد  است. روابط ناوبری اخي

ای ن   ح ل  ط ی، اس توار اس ت. راه   فيلتر کالمن بر پایه روابط خ

   فيلت  ر ک  المن کم  ك ب  ه INS س  ازی س  امانه مش  كل، خط  ی

یافته دو در استفاده از فيلتر کالمن توسعه باشد.می یافتهتوسعه

بردار 
kZ  و

ka شود ( تعریف می56صورت رابطه )به: 

(56)                                    
 
 Tb

kib

b

kk

T
e

k

e

f

e

kk

TT

TTT

wfa

QVrZ

,


 

در این رابطه، بردار 
kZ  ش امل  ن اوبری   س امانه   خروجیبردار

 س امانه ه ای  ورودی akموقعي ت، س رعت، و وض عيت و ب ردار     

ای هس تند.   های زاوی ه های خطی و سرعت ناوبری شامل شتاب

 .( قابل بيان است57صورت رابطه )روابط غيرخطیِ ناوبری به

(57              )                      kkkk uazfz  ),(1
 

ورودی ن اوبری اس ت.     گي ری  ن ویزِ ان دازه   ku، (57) رابطهدر 

نامی )نقط ه    سازی معادلات ناوبری فوق در اطراف مسير خطی

دهن د  ی ك م دل خط ی ب رای      شوند که نش ان  کار( انجام می

باشد. فيلتر کالمن استاندارد تنها ب ه   انحراف از مسير واقعی می

ل است بنابراین جایگزینی مسير نامی معادلات خطی قابل اعما

 ب ه  سازی معادلات ناوبری( منجر)خطی INSبا مسير تخمينی 

 سامانهالگوریتم نهایی تلفيق  شود. یافته میفيلتر کالمن توسعه

INS  وGPS صورت رواب ط  یافته بهبراساس فيلتر کالمن توسعه

 باشد.می (53( و )51)

باش    ند: در دس    ترس ن GPSه    ای  ال    ف( اگ    ر داده 

(...,300,200,100k) 
 

(51   )                          
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ک ه    kدر دسترس باشند: ب رای مق ادیر   GPSهای  ب( اگر داده

(...,300,200,100k                           ) 

 (53)      
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( مع رف مق دار   -و علام ت ) ( معرف مقدار تخمينی ^علامت )

 بينی است. پيش

 و روابط آنیافته توسعهمعرفی فیلتر کالمن  -1-1

از فيلتر  GPSو  INSهای سامانهجهت تلفيق  ،در بخش قبل

گيری شد. در این قسمت به معرفی بهرهیافته کالمن توسعه

روزرسانی زمانی فيلتر کالمن و مزایای آن و همچنين روابط به

 گيری اشاره خواهد شد. نی اندازهروزرساو به

 را بزرگی انقلاب ميلادی 5312 دهه اواخر در کالمن فيلتر    

 در این فيلتر از مدل فضا وجود آورد.نظریه فيلترسازی به در

شود. صورت بازگشتی انجام میحالت استفاده شده و تخمين به

صورت بازگشتی، گام بهآوردن تخمين در هر دستتوانایی به

های علوم و کارگيری این فيلتر در بسياری از رشتهباعث به

مهندسی در کاربردهایی نظير ردیابی، حذف و کاهش نویز و ... 

های خطی قابل اعمال سامانهفيلتر کالمن ساده در  شده است.

طور توان از آن بههای غيرخطی نمیسامانهاست اما در 

از فيلتر کالمن موارد گونه مستقيم استفاده نمود. در این

کمك شود. در این روش، معمولا بهگيری میبهرهیافته توسعه

های خطی تقریب زده های غيرخطی با مدلتيلور، مدل بسط

 سامانهصورت فيلتر کالمن، قابل اعمال بر روی شود. در اینمی

 دست آمده خواهد بود.خطی به

ی( بينسازی زمانی )پيشاین روش شامل دو مرحله بهنگام

 1باشد که در شكل گيری )اصلاح( میسازی اندازهو بهنگام

 باشد.قابل نمایش می

 

گيری در فيلتر روزرسانی زمانی و اندازهروابط به(: 1شکل )

 .کالمن

گيری روزرسانی زمانی و اندازه، مراحل به1مطابق شكل     

صورت باشند که بهبخش می 9و  2ترتيب شامل هرکدام به

 ،بينیدر مرحله پيش .شوندمیسر هم انجام  پشت تكراری و

کمك خطا به و ماتریس کوواریانسِ سامانهمعادلات حالت 

گيری، روزرسانی اندازهدر مراحل بهآمده دستپارامترهای به

      سازی شوند. در مرحله بهنگامبينی میبهنگام و پيش

ه محاسبه بهر شامل بخش مختلف سهگيری نيز در اندازه

براساس مقادیر خروجی  xkکالمن، تخمين پارامترهای حالت 

و  INSتلفيقی  سامانهدر  شود.انجام می zkگيری اندازه  و 

GPS 1شده در شكل شده در بخش قبل از روابط بيانمعرفی ،   

 گيری شده است.بهره

و  سنجشتابهای حسگرسازی خطاهای مدل -1

 ژیروسکوپ

 GPSو  ناوبری اینرسی تلفيقی هایسامانهسازی شبيه جهت

های حسگریك مدل مناسب از خطاهای ابتدا لازم است که 

 ترین خطاهایی که درائه شود. مهمسنج و ژیروسكوپ ارشتاب

(، bias) : بایاساند عبارتند ازلحاظ شده هاسازیمدل این

(، حساسيت محورهای noise(، نویز )scale factorحساسيت )

( و ناهم محوری cross-axis-sensitivity) متقاطع
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(misalignment).  مدل ریاضی خطاهای مربوط به        

( آورده 22) و( 53ها در روابط )ها و ژیروسكوپسنجشتاب

 . ]52-59[شده است 
 

(53)  )1)((
K

K
vBfkNfff aaverticalcrealrealmeasured


                                                                                       

(22)                )1)((
K

K
vBSa ggrrealmeasured




  

 

 

(،53رابطه ) در
measuredf شده توسط گيریشتاب اندازه

سنج،شتاب
realf واقعی، شتابN محور  محوریناهم

حساسيت،
verticalf گيری، زهشتاب محور عمود بر محور اندا

ck گيری،حساسيت محور عمود بر محور اندازه
aB  بایاس

سنج،شتاب
av  سنجشتابنویز،K ضریب مقياس وK 

(، 22در رابطه ) .هستند سنجشتاب خطای ضریب مقياس

measured ژیروسكوپشده توسط گيریاندازه ایسرعت زاویه ،

realواقعی،  ایسرعت زاویهS  ميزان حساسيت در شتاب

ra،gB  ژیروسكوپبایاس،gv  ژیروسكوپنویز،K   ضریب

Kمقياس و   هستند سنجشتاب خطای ضریب مقياس.  

سازی حرکت شناور دریایی با استتفاده از  شبیه -6

   GPSو  INSهای تلفیقی سامانه

رفتار  دوسازی حرکت شناور برای شبيهدر این قسمت، 

های سامانهعملكرد هرکدام از و شده ارائهمختلف  حرکتی

GPS  وINS  تلفيقی  به صورتبه تنهایی وGPS/INS  مطالعه

و عمكرد  رفتارهای حرکتیسازی این جهت شبيهشود. می

استفاده شده  Simulink/Matlabافزار های مذکور، از نرمسامانه

خطی  که شتاب است شدهفرض اول  رفتار حرکتیدر است. 

 1شكل صورت در دستگاه بدنی به xوسيله در راستای محور 

در نظر  zو  yو شتاب خطی وسيله در راستای محور باشد 

مطابق  rیا  yawای مربوط به . ضمنا سرعت زاویهگرفته شود

برابر صفر  qو  pای های زاویههمچنين سرعت و است 6شكل 

ای پس از انتقال به های زاویهها و سرعت؛ این شتابهستند

 را ایجاد شكل یك مسير مربعی ،ECEFدستگاه مختصات 

 کنند.می
 

 
                                                   .در دستگاه بدنی Axشتاب (: 1شکل )

 
             .rای سرعت زاویه(: 6شکل )       

       ای که توسط های شتاب و سرعت زاویهسيگنال

گيری اندازه INS سامانهها توسط ها و ژیروسكوپسنجشتاب

باشد، لذا مسير ایجادشده توسط شود با خطا همراه میمی

شكل واقعی نخواهد بود و با یك مسير مربعی INS سامانه

آورده  7سازی در شكل توام است. نتایج حاصل از شبيه ،خطا

و  INS ،GPS ،INS+GPSشده و مسيرهای حرکت مربوط به 

   مسير واقعی نشان داده شده است. در این شكل، نمودار 

مسير واقعی حرکت وسيله است. نمودار رنگ، مربوط به یآب

و  INS سامانهمسير حرکت وسيله با استفاده از  ،سبزرنگ

را  GPS سامانههای سياه، مسير حرکت وسيله با نقطهنمودار 

دهد. مسير حرکت وسيله که با استفاده از فيلتر نشان می
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با رنگ دست آمده است به INS/GPSتلفيقی  سامانهکالمن در 

تلفيقی  سامانهشود که قرمز نشان داده شده است. مشاهده می

                                               .بسيار به مسير واقعی حرکت وسيله نزدیك است

 

 .GPSبدون قطع یكدیگر  ها باسامانهمقایسه رفتار (: 7شکل )

تلفيقی  سامانهفرض شده است که در  8در شكل 

INS+GPS سامانه GPS ثانيه قطع شده است،  51مدت به

تلفيقی از دقت  سامانهشود که در این حالت نيز می مشاهده

 نسبی خوبی برخوردار است.

 

با وجود قطع  دیگریك ها باسامانهمقایسه رفتار (: 8شکل )

GPS. 

 

های شتاب فرض شده است که ،شناوردیگر حرکتی  رفتاردر    

 دس تگاه ب دنی    ی محوره ای اول و دوم شناور در راس تا  واقعی

ای ای زاوی ه ه  ض منا س رعت   باشد. 12و  0های صورت شكلبه

 (.p = 0 , q = 0 , r = 0)وسيله نيز صفر باشند 

 

 

 .در دستگاه بدنی Axشتاب (: 0شکل )

 

 .در دستگاه بدنی Ayشتاب (: 12شکل )

و  GPSو  INSهای مختلف سامانهبين  11در شكل     

ای انجام شده مقایسه ،INS/GPSهای سامانهتلفيق مچنين ه

آمده دستکه مسير به شودمشاهده میشكل توجه به اباست. 

 مسير واقعی وسيله نزدیك است. تلفيقی بسيار به سامانهاز 
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دیگر در یك مسير ها با یكسامانهمقایسه رفتار (: 11کل )ش

 .GPSشكل بدون قطع پالسی

 سامانه ،تلفيقی سامانهاست در فرض شده  10در شكل 

GPS  در محدودهs 22  تاs 91 مدت بهs 51  ،قطع شده است

 ، سامانهGPSدهد با وجود قطع سازی نشان میشبيهنتایج 

 تلفيقی هنوز از یك دقت نسبی برخوردار است.

 

 
دیگر در یك مسير ها با یكسامانهمقایسه رفتار (: 10شکل )

 .GPSشكل با وجود قطع پالسی

 گیرینتیجه -7

ها جهت سامانهترین های ناوبری اینرسی که از مهمسامانه

باشد تعيين موقعيت، سرعت و وضعيت وسایل متحرک می

های اینرسی و خطای حسگردارای خطاهایی از جمله خطای 

های سامانهناوبری اینرسی با  سامانهباشد. تلفيق محاسباتی می

بهبود قابل ملاحظه در  باعث GPSکمك ناوبری دیگر مانند 

 سامانهشود. در این مقاله، تلفيق دو ها میسامانهعملكرد این 

نام فيلتر کالمن انجام پذیرفته مذکور توسط الگوریتمی به

برای حرکتی مختلف سناریوی  دوسازی در است. نتایج شبيه

 GPSو  INSتلفيقی  سامانهدهد که نشان میی شناور دریای

بسيار  تنهایی، دارای دقت، و عملكردبه INS سامانهنسبت به 

مدت به GPSتلفيقی، حتی با قطع  سامانهباشد. در بالاتری می

قبولی، به عملكرد خود به وجه قابل INS سامانهثانيه،  22

، مسيرهای از پيش GPSدهد و بعد از وصل مجدد ادامه می

  شوند.شده، با دقت مناسب دنبال میتعيين

 تقدیر و تشکر -8

)گروه صنایع دریایی ایران این پروژه با حمایت مالی و معنوی 

کليه ( انجام پذیرفته و لازم است از صنایع شهيد صفایی شيراز

برق و ناوبری، که در این راستا، مهندسی  هایاعضای بخش
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