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قرار  تیهدا ستمیس اریو در اخت کند یدستگاه مرجع محاسبه م کیرا نسبت به 

با  .است ینرسیا یناوبر ستمیس ،یناوبر یها ستمیس نیاز پرکاربردتر یکی. دهد یم

 یها یناوبر یمعمولاً برا اندر طول زم یناوبر ستمیس یخطا شیبه افزا توجه

 یها ستمیس نیتر از مرسوم یکی. شود یاستفاده م یقیتلف یناوبر ستمیاز س مدت یطولان

و  ایمزا ها آناز  هرکداماست که  GPSبا  INS یقیتلف یناوبر ستمیس ،یقیتلف یناوبر

 هداد قیتلف تمیدو الگور ،مقاله نیهستند. در ا یگریدهنده د دارند که پوشش یبیمعا

GPS  وINS است. در ه شد سهیو مقا یساز ادهیپ یو اتصال قو فیاتصال ضع کردیرو با

در روش  .ها است و سرعت ها تیشامل موقع GPS یها یریگ اندازه ،فیروش اتصال ضع

 اسیبا کینامیکه شامل د شده است گرفته در نظر GPS یخطا یبرا یمدل ،یاتصال قو

 قتیروش به حق نیبه ا INSو  GPS هداد قیتلف جهیاست. نت GPSو رانش ساعت 

را دنبال  GPS یها داده نیانگیم قیتلف جهینت ،فیاما در روش اتصال ضع ؛است تر کینزد

فاصله و  که شبه GPSخام  های‌از داده یقو بااتصال قیتلف تمیالگور ی. در اجراکند‌یم
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 مقدمه -1

وظایف  جهت انجام ها مأموریتدر  ،خودکار سیستم هر برای

و وضعیتی در  مکانی موقعیت برآورد دقیق از یک محوله،

تنها یک  1ناوبری مبتنی بر اینرسی. لازم است تمام لحظات

برآورد موقعیت و وضعیت است که دارای مشکلات  حل راه

افزایش خطا در طول زمان است. برای غلبه بر این مشکل 

های ناوبری  یابی شامل روش یک یا چندین منبع موقعیت

سیستم  سنج داپلری، سونار، دوربین و ، سرعتصوتی

با  INSجهانی باید در دسترس باشد. ترکیبی از  یاب موقعیت

 شده اشاره دارد که چنین سنسورهایی به ناوبری کمک گرفته

 های گیری اندازه برای چندگانه سنسورهای ادغام به نیاز

معمولاً، فیلتر کالمن و  .دارد موقعیت و سرعت وضعیت،

 منظور این برای 2افتهی توسعهخانواده آن شامل کالمن 

 .[1]شود می استفاده

 مختلفی انجام تواند در سطوحمی INS/GPSاطلاعات تلفیق 

اطلاعات خام ، ضعیف با معماری اتصالدر تلفیق . پذیرد

GPS  موقعیت  و تبدیل به شده پردازشدر یک فیلتر جداگانه

 INSشود. حالت سیستم که همان خطاهای می GPSگیرنده 

تصحیح و به  GPSاز  آمده دست بهاست توسط موقعیت 

با اعمال بر روی خروجی  اصلاحاتشوند و این هنگام می

INS دهد. در این روش مدل دست می ی را بهیموقعیت نها

موقعیت  مشاهدات خطی بوده و همچنین برای تعیین

نحوه دیگری از  اما .گیرنده حداقل به چهار ماهواره نیاز است

با معماری  INSو  GPSهای خام حاصل از داده ، ادغامتلفیق

 GPSدر این روش، موقعیت گیرنده اشد. بقوی می اتصال

حاصل از آن با  یها فاصله شبه شود و فقطمحاسبه نمی

اعمال تصحیحات مربوط به خطای اتمسفر، خطای ساعت و 

روند. به دلیل مشاهده به کار می عنوان بهشده و  تصحیح غیره

و  GPSاز  آمده دست به هایهصلاف استفاده مستقیم از شبه

به  و ماهواره IMUشده بین  حاسبهم بافاصلهمقایسه آن 

و موقعیت مخابره شده  IMUکمک مختصات حاصل از 

اتصال لفیق وش تر .استمدل مشاهدات غیرخطی  ها،ماهواره

مواجهه در فضاهای شهری با اشکال در برخی موارد ضعیف 

                                                           
1 Inertial Navigation System (INS) 
2 Extended Kalman Filter (EKF) 

از این مشکل  رفت برونکارهای  یکی از راهکه  شود می

در مرجع  .[3, 2]است قوی اتصال ز روش تلفیق استفاده ا

 نظر  قوی با در بااتصال داده قیتلفسازی الگوریتم  پیاده [0]

با استفاده از  GLONASS و GPSگرفتن بایاس و دریفت برای  

است. همچنین، قطعی داده سنسور  شده انجامفیلتر کالمن 

، تلفیق [1]. در مرجع شده است گرفتهکمکی نیز در نظر 

3ده دا
RTK/INS  برای جسم متحرک زمینی ارزیابی و

 GPSهای قطعی  . این روش در زمانشده استسازی  پیاده

 عملکرد بهتری نسبت به روش اتصال ضعیف دارد. در مرجع

قوی و ضعیف  بااتصال، مقایسه بین دو روش تلفیق داده [0]

یابی دقیق  تجاری و کاربرد موقعیت هایIMUنیز برای 

سازی و ارزیابی عملکرد  ، پیاده[1]. در مرجع است شده انجام

 لهیوس بهیاب تلفیقی با معماری اتصال قوی  سیستم موقعیت

است. در مرجع  شده انجام GPSحلقه قفل فاز برای گیرنده 

با معماری  GPS/INSسازی الگوریتم تلفیق داده  ه، پیاد[1]

. است شده انیبهای تاکتیکی اتصال قوی برای کاربرد موشک

 فاصله شبهجای  در این مرجع به استفاده از فاز موج حامل به

آن در دقت تخمین حالت خطای  ریتأثشده است و  دیتأک

، [9]است. همچنین، در مرجع  شده اشارهسرعت و وضعیت 

دو روش اتصال قوی و ضعیف برای کاربرد شهری مقایسه 

شده است. در این کار روش اتصال قوی بر روی سنسورها و 

شده و با محصولات آماده  یساز ادهیپهای رده تجاری  گیرنده

است.  شده حاصلمقایسه شده است و نتیجه بهتری  تر گران

GPS/BDS، تلفیق داده [14] در مرجع
0
/INS با تکنیک چند 

است.  شده انجام شده یبند طبقهی گیر مدلی با معادلات اندازه

گیری، توسط  در این روش با مسئله نامعینی مدل نویز اندازه

، از فیلتر [11]شود. در مرجع  مقابله می شده ارائهفیلتر 

با  GPS/INSی مقاوم تطبیقی در تلفیق داده کالمن مکعب

. الگوریتم تطبیق است شده استفادهمعماری اتصال فوق قوی 

های کوواریانس خطای مدل و  برای تنظیم خودکار ماتریس

. همچنین، برای مقابله با عدم است شده یطراحگیری  اندازه

سازی نیز از الگوریتم مقاوم  قطعیت و خطای مدل

یابی و  ، الگوریتم موقعیت[12]. در مرجع است شده استفاده

و  GPSو ترکیب آن با مسئله تلفیق  زمان هم یبردار نقشه

                                                           
3 Real-time Kinematics (RTK) 
4 BeiDou System (BDS) 
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INS   با کاربرد پوشش دادن قطعی سیگنالGPS  شده ارائه 

 سنج سرعتو  GPS ،INS، تلفیق داده [13]. در مرجع است

یافته مقاوم با رویکرد اتصال  توسعه ا استفاده از فیلتر کالمن ب

، تلفیق داده با معماری [10] است. در مرجع شده انجامقوی 

-اتصال فوق قوی برای مقابله با مسئله اخلال برای ماهواره

 تأثیرات، ارزیابی [11]است. در مرجع  شده انجامهای بیدو 

بر عملکرد الگوریتم تلفیق با معماری  IMUکیفیت حسگر 

 است. شده انجامقوی 

سنج سه محوره در مغناطیس، استفاده از [10]در مرجع 

روش تلفیق با معماری قوی برای بهبود تخمین خطاهای 

-یکی از روشاست.  شده ارائههای حسگرها وضعیت و بایاس

1یابی رادیویی های موقعیت
UWB   .[11]در مرجع است ،

برای بهبود تخمین   INSو  GPSبا  UWBتلفیق سیستم 

فیلتر کالمن  ها با استفاده ازفاصلهها و نرخ شبه فاصله شبه

، ارزیابی عملکرد [19, 11]. در مراجعاست شده ارائهمقاوم 

فیلتر کالمن مکعبی در تلفیق با معماری اتصال قوی در 

های یافته مرتبه اول برای زمان قایسه با فیلتر کالمن توسعهم

. اخیراً، استفاده از دوربین برای است شده انجام  GPSقطعی 

فیق لگرفته است. ت موردتوجهی نیز یاب موقعیتکاربردهای 

سنج برای تخمین بایاس ی دوربین و چرخشداده

است  شده انجامهای پرشتاب نیز سنج در حرکت چرخش

SDRE. استفاده از فیلتر غیرخطی [24]
برای افزایش دقت  2

موبایل  یها یگوش درناوبری و استفاده از حسگرهای موجود 

. همچنین تلفیق داده است شده هارائ [22, 21]مراجعدر 

INS/GPS/PL
با استفاده از یک فیلتر غیرخطی برای کاربرد  3

 [23]مرجع فرود خودکار اجسام پرنده بدون سرنشین در

ای بی رد برای  از فیلتر ذره [20]در مرجع  .است شده انجام

تلفیق اطلاعات با معماری قوی سیستم ناوبری اینرسی و 

از فیلتر کالمن  [21]است. در مرجع  شده استفادهرادیویی 

با معماری  INS/GPSمکعبی تطبیقی جهت تلفیق اطلاعات 

افزایش قوام  منظور بهاست. فرآیند تطبیق  شده استفادهقوی 

فیلتر نسبت به تغییر کواریانس خطای سنسورها در زمان 

 است. شده ارائهناوبری 

                                                           
1 Ultra Wide Band (UWB) 
2 State Dependent Riccati Equation (SDRE) 
3 Psuedo Lite (PL) 

با  INS و GPSدر این مقاله دو الگوریتم تلفیق داده 

شده و با یکدیگر  های اتصال ضعیف و قوی ارائه معماری

اند. برای فرموله بندی مسئله تلفیق و ایجاد  مقایسه شده

یافته(  افزاری از فیلتر کالمن )توسعه  سازی سخت قابلیت پیاده

. در روش تلفیق داده با معماری اتصال است شده استفاده

امل خطاهای ضعیف بردار حالت متشکل از پانزده متغیر ش

سنج و  موقعیت، سرعت خطی، زوایای اویلر، بایاس شتاب

گیری در  بردار اندازه باشد. همچنین، بایاس ژیروسکوپ می

فیلتر کالمن شامل اختلاف موقعیت و  یرسان بهنگاممرحله 

در الگوریتم تلفیق داده  ؛ امااست INSو  GPSسرعت بین 

شده در  یر ذکراتصال قوی بردار حالت علاوه بر پانزده متغ

بایاس ساعت  شاتصال ضعیف، شامل دو متغیر بایاس و ران

GPS سازی دینامیک خطای باشد که برای مدل نیز می

به این دو متغیر نیاز است. نتیجه  GPSهای گیری اندازه

 تر کینزدبه این روش به حقیقت   INSو  GPSتلفیق داده 

است، اما در روش اتصال ضعیف نتیجه تلفیق، میانگین 

کند. در این معماری از را دنبال می GPSهای  داده

 فاصله شبهفاصله و نرخ  یعنی شبه  GPSهای خام گیری اندازه

ها در مرحله به هنگام به همراه اطلاعات نجومی ماهواره

. اطلاعات نجومی است شده استفادهرسانی فیلتر کالمن 

. هاست آنموقعیت و سرعت حرکت مداری  درواقعها وارهماه

 یجا بهشود بخواهیم از اتصال قوی دلیل مهمی که باعث می

. است نیتخماتصال ضعیف استفاده کنیم افزایش صحت 

همچنین، در این مقاله الگوریتم تلفیق با رویکرد ضعیف 

و تست خودرویی آن در  یساز ادهیپافزاری  سخت صورت به

 .است شده انجام GPSیوی قطع و وصل دو سنار

 یقیتلف یسامانه ناوبر یساز مدل -2
GPS/INS 

با رویکرد  INS/GPS بلوک دیاگرام معماری تلفیق 1در شکل 

. در این معماری، معادلات است شده دادهاتصال قوی نشان 

  INSشده توسط گیریدینامیکی فیلتر کالمن از مقادیر اندازه

های  گیری ، مشاهدات اندازههمچنیناست.  شده لیتشک

گیری،  هستند؛ در این بردار اندازه فاصله شبهفاصله و نرخ  شبه

و مقادیر  INS توسط شده ینیب شیپاختلاف میان مقادیر 

معادلات دینامیکی  است. GPSتوسط  گیری شده اندازه
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است  (1رابطه ) صورت بهسیستم ناوبری اینرسی  شده یخط

[20]: 

 
با رویکرد  داده تلفیق الگوریتم دیاگرام بلوک :(1)شکل 
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



u δω δf
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n
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n
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 
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nبردار خطای حالت، δxشده انیبدر روابط 
δr بردار خطای

nموقعیت مکانی،
δv  بردار خطای سرعت در دستگاه محلی

nمتر بر ثانیه، برحسب
e برحسببردار خطای زوایای اویلر 

باشد، سنج می بردار خطاهای ژیروسکوپ و شتابuدرجه،
n

bCو ماتریس تبدیل مختصات از بدنی به محلیF  ماتریس

گیری  مدل اندازههمچنین،  باشد. دینامیک خطای حالت می

 شود: زیر بیان می صورت به تلفیق اطلاعاتبرای 

(0) 
k k k k δz H δx η 

گیری را  ی بین خطای حالت و بردار اندازه ( رابطه0در رابطه )

ها،  گیری بردار اندازه kδzکنید. در این رابطه  مشاهده می

kη گیری و  بردار نویز اندازهkH گیری  ماتریس اندازه

 kHگیری  باشد. برای به دست آوردن ماتریس اندازه می

 : که یطور بهکرد  یسیبازنورا به شکل زیر  (0)توان رابطه  می

(1) INS GPS

INS GPS









   
    

  

δz ρ ρ
δz

δz ρ ρ
 

بازنویسی  صورت زیر بهماهواره،  Mبرای تعداد ( 1رابطه )

 :شودمی

(1) 

1

1 1

2

2 2

1 11

2 2
2

INS GPS

INS GPS

M M M

INS GPS

INS GPS

INS GPS

M M

INS GPSM

z

z

z

z

z

z














 


 

  

 

 

 


 
   
   

   
   
   

   
   
   

   
   
   
    
  

 

و نرخ فاصله  گیری برای خطاهای شبه مدل اندازه که طوری به

 رسانی فیلتر کالمن را م ت مرحله بهنگافاصله در معادلا شبه

 .توان به شکل زیر بیان کردمی

(9) 

1 1

2 2

1 1

2 2

2 1

3 3 3 3 1

17 1

3 3 9 31 2 17
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INS GPS
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



 

 

 

 

 

 

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 
 
  

 
 

 



δz

H

H 0 0 1 0
δx

0 H 0 10

, 1

, 1 2 1

M

M M









 

 
 
 

ε

ε

 

Mکه در این روابط 

GPS  فاصله گیرنده ازm  ،امین ماهواره
M

GPS  نرخ فاصله گیرنده ازm باشد. امین ماهواره می 
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(14)      1k k k  δx F δx  
(11)          1 Tk k k k k   P F P F Q

 (12)           
1

1 1Tk k k k k


    K P H H P H R

 

(13) 
   

   

1 1

( 1 1 )

k k

k k

 



   

  

δx δx

K δz Hδx
 

(10)      1 ( ) 1k k k    P I KH P

 Qماتریس کواریانس خطای حالت،  Pکه در این روابط  

ماتریس کواریانس خطای  Rماتریس کواریانس نویز حالت، 

 باشد. ماتریس بهره کالمن می Kگیری،  اندازه

 سازی الگوریتم سازی و پیاده نتایج شبیه -3

سازی تست  سازی و پیاده در این بخش نتایج حاصل از شبیه

های تلفیق با رویکرد اتصال قوی و ضعیف  خودرویی الگوریتم

طی شده برای وسیله متحرک  . منحنی مسیراست شده انیب

خطای  ماتریس کواریانس نویز حالت واست.   2مطابق شکل 

بر اساس مقادیر نویز حسگرها، طبق برگه  گیری اندازه

، مطابق GPS NEO m8pو   IMU ICM20602اطلاعات 

موجود در پیوست مقداردهی شده است. این الف جدول 

سیستم ناوبری  افزار سختدر  GPSو گیرنده  IMUحسگر 

. در این مسیر ابتدا جسم به است شده استفادهتلفیقی نیز 

متر  144سمت شمال جغرافیایی حرکت کرده پس از طی 

متر  144درجه نسبت به شمال چرخیده و  94به میزان 

متر دیگر  94و نیز دوباره  دیگر به سمت شرق حرکت کرده

شود نسبت به شمال چرخیده و این کار تا جایی تکرار می

در این تست  IMU یبردار دادهکه به نقطه شروع برسد. نرخ 

 استثانیه  244هرتز است. زمان کل اجرای این تست  144

مسیر حرکت جسم  یدوبعدموقعیت  3. در شکل (1)جدول 

شده و نتایج  گیری مقادیر واقعی، اندازه .است شده دادهنشان 

تلفیق با دو رویکرد قوی و ضعیف برای موقعیت در سه 

طور  است. همان شده دادهنشان  4در شکل  zو  x ،yراستای 

بعد از مدت کوتاهی واگرا  INSخروجی  شود یمکه مشاهده 

شده است. این در حالی است که خروجی تلفیق نزدیک به 

در فواصل بین دو داده مقدار واقعی قرار دارد. همچنین، 

GPS   میزان واگرایی در روش اتصال قوی از اتصال ضعیف

خطای موقعیت برای  RMSمقادیر  2در جدول  کمتر است.

مقایسه این نتایج نشان . شده استدو رویکرد تلفیق نشان 

 شده حاصلدهد که با روش اتصال قوی خطای کمتری  می

  است.

 سازی شرایط اولیه شبیه: (1) جدول

موقعیت 

 اولیه

طول 

 مسیر

عرض 

 مسیر

ارتفاع 

 مسیر

زمان 

 ناوبری 

 ثانیه  244 متر 4 متر 144 متر 144 (1144,4,4)

رویکرد خطای موقعیت برای دو   RMSمقادیر  :(2جدول )

 ضعیف و قوی

 
 رویکرد RMS خطای

 (m) قوی

 RMS خطای

 (m) ضعیف رویکرد

 x 0/2 9/0 خطای محور

 y 9/2 0 خطای محور

 z 9/3 1 خطای محور

 ی جسم متحرک.بعد سهمسیر حرکت  :(2)شکل 

 
 ی جسم متحرک.بعد مسیر حرکت دو: (3)شکل 
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 )الف(

 
 )ب(

؛ ب( zو  x ،yراستای  در الف( موقعیت :(4)شکل 

 x ،yراستای  در بزرگنمایی شده بخشی از سیگنال موقعیت

 .zو 

 شده دادهنتایج تخمین سرعت در سه کانال نشان  5در شکل 

دهد، میزان پراکندگی در  که نتایج نشان می طور همان. است

تخمین سرعت در روش اتصال قوی کمتر از روش اتصال 

اما در کانال عمودی تخمین سرعت کمی از  ؛ضعیف است

این مشکل تا حدودی به  سرعت حقیقی فاصله دارد.

توان این مشکل را . میگردد یبرمناپایداری ذاتی کانال ارتفاع 

با زیاد کردن درایه مربوط به واریانس خطای سرعت در 

تا حدودی حل کرد. اما این کار منجر به پرش  Rماتریس 

 RMSهمچنین، نتایج  شود. ین سرعت میتخم جهیدرنتزیاد 

شده آورده  3خطای حاصل از تخمین سرعت نیز در جدول 

. طبق این جدول نتایج حاصل از تخمین به روش است

نتایج تخمین وضعیت  6در شکل  اتصال قوی بهتر است.

. زوایای اویلر از مدهای است شده داده)زوایای اویلر( نشان 

شوند. در پایین محسوب می یریپذ تیرؤدینامیکی با میزان 

بیشتر است. اما در  نسبتاًزوایای غلت و فراز پراکندگی داده 

 است. آمده دست بهزاویه سمت تخمین بهتری 

برای دو رویکرد  سرعتخطای   RMSمقادیر  :(3جدول )

 ضعیف و قوی

 
 رویکرد RMS خطای

 (m/s) قوی

 رویکرد RMS خطای

 (m/s) ضعیف

 x 3/4 1/1 خطای محور

 y 0/4 1/1 خطای محور

 z 1/3 3/0 خطای محور

 

 )الف(

 

 )ب(

؛ ب( zو  x ،yراستای  در الف( سرعت:  (5)شکل 

و  x ،yراستای  در بزرگنمایی شده بخشی از سیگنال سرعت
z. 
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 )الف(

 
 )ب(

ب( بزرگنمایی  سمت و فراز غلت، الف( زوایای  :(6)شکل 

 .z شده بخشی از سیگنال زوایا

شده بایاس  زده مقادیر واقعی و تخمین 8و  7های  در شکل

در سه محور با دو رویکرد  ها روسکوپیژها و  شتاب سنج

است. نتایج نشان  شده دادهاتصال قوی و ضعیف نشان 

ها داشته  دهد رویکرد اتصال قوی تخمین بهتری از بایاس می

بایاس و  شده زدهمقادیر واقعی و تخمین  9است. در شکل 

های در شکل .است شده دادهنشان  GPSرانش بایاس ساعت 

، باند گمایسه سهای سیگنال ابداع در باند منحنی 11و  11

سه سیگما برابر است با جذر قطر اصلی ماتریس کواریانس 

. اند شده دادهخطای حالت، برای موقعیت و سرعت نشان 

م است که دهد. مهسیگنال ابداع کیفیت تخمین را نشان می

های قطر این سیگنال در باند سه سیگما، همان جذر درایه

اصلی ماتریس کوواریاس تخمین بردار حالت، قرار گیرد. 

ها سیگنال ابداع در که در تمامی حالت دهد یمنتایج نشان 

اما در کانال سرعت عمودی  ؛گیرداین محدوده قرار می

 چراکه میزانی واگرایی وجود دارد که طبق انتظار است

منحنی تخمین سرعت در کانال عمودی نیز میزانی واگرایی 

 دارد.

 
  بایاس شده زده مقادیر واقعی و تخمین: (7)شکل 

 محور. سه در سنج شتاب

 
 در ژایرو بایاس شده زده مقادیر واقعی و تخمین : (8)شکل 

 محور. سه

 

بایاس و رانش  شده زده مقادیر واقعی و تخمین: (9)شکل 

 .GPSبایاس ساعت 
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های ابداع مربوط به موقعیت در باند سه سیگنال :(11)شکل 

 .سیگما

 
در باند سه  سرعت بههای ابداع مربوط سیگنال :(11)شکل 

 .سیگما

این مشکل تا حدودی به ناپایداری که بیان شد  طور همان

توان این مشکل را با زیاد . میگردد یبرمذاتی کانال ارتفاع 

 Rکردن درایه مربوط به واریانس خطای سرعت در ماتریس 

 .تا حدودی حل کرد

الگوریتم تلفیق با   یافزار سخت یساز ادهیپ 1-3

 معماری ضعیف 

، ICM20602 واحد اینرسیسامانه ناوبری تلفیقی شامل 

ی این برد، آرم است. پردازنده GPS ublox neo m8pگیرنده 

مگاهرتز  10و فرکانس کاری آن  STM32F401RET6سری 

شود. ریزی می برنامه JTAGاست. این برد توسط درگاه 

داده  کننده رهیذخهمچنین درگاه ارتباطی آن با کامپیوتر 

RS485 برداری از های سنسورها بعد از  نمونهباشد. دادهمی

هرتز به کامپیوتر ارسال  144طریق این درگاه با نرخ 

هرتز  14تا  GPSگیرنده  یداده دههمچنین نرخ  شود. می

 12 این سامانه در شکل افزار سخت. باشدقابل تنظیم می

 است.  شده دادهنشان 

شامل اجزای )سامانه ناوبری تلفیقی  افزار سخت :(12)شکل 

 و 3سنج سه محوره؛  مغناطیس-2برق ورودی؛  رگلاتور-1

-0؛ سنج ارتفاع-1سنج سه محوره؛  ژیروسکوپ و شتاب -0

 JTAGریزی  درگاه برنامه-1پردازنده آرم؛ -1؛ GPSگیرنده 

 .(USB2درگاه -؛RS485 11درگاه -14کارت حافظه؛ -9؛

است  شده انجامثانیه  341 زمان مدتتست خودرویی برای 

است.  شده دادهنشان  16 تا 13 یها شکلکه نتایج آن در 

 یها کانالشود خروجی تلفیق در  که مشاهده می طور همان

قرار دارد که  GPS یها دادهموقعیت و سرعت در میانگین 

کارکرد خوب الگوریتم پیاده شده در تست خورویی  دیمؤ

، نتایج شده ارائهدر ادامه برای بررسی عملکرد الگوریتم  است.

برای مدت محدود  GPSتست خودرویی در زمان قطع داده 

 21 تا 17های  است. نتایج این سناریو در شکل شده ارائه

شود در زمان  که مشاهده می طور هماناست.  شده دادهنشان 

و  کند یمخطای تلفیق شروع به افزایش  GPSقطعی داده 

خطای ناوبری به  GPSدر زمان وصل شدن با اولین داده 

کمترین مقدار خود رسیده و تخمین درستی از متغیرهای 

 شود. ناوبری زده می
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در  GPSمسیر حرکت شامل خروجی تلفیق و  :(13)شکل 

 .تست خودرویی

 
طول، عرض و ارتفاع جغرافیایی در تست : (14)شکل 

 .خودرویی

 
 .ها در تست خودرویی سرعت :(15)شکل 

 
 .اویلر در تست خودرویی زوایای: (16)شکل 

 
 در GPSمسیر حرکت شامل خروجی تلفیق و  :(17)شکل 

 .GPSزمان قطعی 

 
طول، عرض و ارتفاع جغرافیایی در تست قطعی : (18)شکل 

GPS. 
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 .GPSها در تست قطعی  سرعت :(19)شکل 

 
 .GPSزوایای اویلر در تست قطعی : (21)شکل 

 گیری نتیجه -4

دو معماری  INS/GPSهای  در این مقاله برای تلفیق داده

اتصال ضعیف و قوی ارائه و ارزیابی شدند که در هر دو روش 

استفاده شد. در  یبند فرمولیافته برای  از فیلتر کالمن توسعه

که شامل بردار  GPSگیری  روش اتصال ضعیف از شش اندازه

، در که یدرحالموقعیت و بردار سرعت است استفاده شد. 

به همراه  GPSهای خام گیری روش اتصال قوی از اندازه

ها، شامل: موقعیت و سرعت حرکت اطلاعات نجومی ماهواره

ها، استفاده شد. همچنین، الگوریتم تلفیق با رویکرد ماهواره

سازی و تست خودرویی  افزاری پیاده سخت صورت بهضعیف 

نتایج قطعی انجام شد.  GPS آن در دو سناریوی قطع و وصل

GPS  الگوریتم دارای قوام  دهد یمدر زمان محدود نشان

ها نشان دادند در  سازی که نتایج شبیه طور هماناست. 

تنها  INSی حالت خطای تخمین نسبت به رهایمتغتمامی 

های بیشتر گیری علت وجود اندازه به بسیار کمتر شده است.

به ضعیف، در روش تلفیق داده با معماری اتصال قوی نسبت 

روش تلفیق داده با  این معماری عملکرد بهتری داشته است.

معماری اتصال قوی سرعت محاسبات کندتری نسبت به 

 روش تلفیق داده با معماری اتصال ضعیف دارد.

 فهرست علائم -5

δx بردار خطای حالت 

n
δr 

 بردار خطای موقعیت

n
δv 

 بردار خطای سرعت

n
e 

 بردار خطای زوایای اویلر

u 
 سنج بردار خطاهای ژیروسکوپ و شتاب

n

bC ماتریس تبدیل مختصات از بدنی به محلی 

F 
 دینامیک خطای حالتماتریس 

kδz ها گیری بردار اندازه 

kη گیری بردار نویز اندازه 

kH گیری ماتریس اندازه 

M

GPS  فاصله گیرنده ازm امین ماهواره 

P 
 ماتریس کواریانس خطای حالت

Q ماتریس کواریانس نویز حالت 
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 پیوست:

 GPSو  IMUمقادیر خطای : (الف) جدول

 واحد مقدار GPS واحد مقدار ژیروسکوپ واحد مقدار شتاب سنج

  14 پایداری بایاس
   

 
  14 پایداری بایاس 

 
   1/2 دقت موقعیت 

  144  نویز
  

√  
 440/4 نویز 

 
 

√  
     1/4 دقت سرعت 

  411/4  وضوح داده

 
  4420/4 وضوح داده 

 

  
 Hz 1 نرخ داده 

 - 0 تعداد ماهواره Hz 144 نرخ داده Hz 144 نرخ داده
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H I G H L I G H T S  G R A P H I C A L     A B S T R A C T 

 Estimation of position, velocity, and 

attitude using measurement of GPS 

pseudo range 

 Estimation of GPS biase and GPS 

biase drift 

 hardware implementation and car 

testing 

 Robustness of the algorithm against 

GPS disconnection in limited time. 
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The navigation system of vehicles calculates the speed, position and 
attitude of the moving device relative to a reference frame and provides it 
to the guidance system. One of the most widely used navigation systems is 
the inertial navigation system. Due to the increasing error of the 
navigation system over time, the integrated navigation system is usually 
used for long-term navigation. One of the most common integrated 
navigation systems is the INS integrated navigation system with GPS, each 
of them which has advantages and disadvantages that cover the other. In 
this paper, two GPS and INS data integration algorithms with loosely and 
tightly coupled integration are implemented and compared. In the loosely 
coupled method, GPS measurements include positions and speeds. In the 
tightly coupled method, a model for GPS error is considered, which 
includes bias dynamics and GPS clock drift. The result of combining GPS 
and INS data in this way is closer to the truth, but in the method of loosely 
coupled, the result of the combination follows the average of GPS data. In 
the implementation of the combined algorithm with tightly coupled, raw 
GPS data is used, which is pseudo-range and pseudo-range rate along with 
astronomical information. In this paper, an extended Kalman filter is used 
to integrate the data of two measurement data. The simulation results 
show the superiority of tightly over loosely connection performance. Also, 
the integration algorithm with a loosely approach has been implemented 
in hardware and car testing has been done in two scenarios of connecting 
and disconnecting GPS. 
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