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Flight dynamic equations have an effective role in aerospace technologies. It can be 
as cheap and efficient means for correcting errors in the spatial position and velocity in 
inertial navigation systems. The Inertial navigation system is an ideal solution for motion 
detection with high accuracy with fast dynamics, but the precise location and status of the 
system output can be significantly reduced over time. In this paper, inertial navigation 
system integrated with a navigation aided system based on online solving of flight 
dynamic equations. For this purpose, the proposed use of the Lagrangian of Kepler 
equations and  three degrees of freedom of Newton's equations of transfer flights dynamic 
has been studied. Using this method, online high accuracy to be achieved  by flight 
computer. Kalman filter algorithm is used for integrating inertial navigation and flight 
dynamic equations . Finally, The simulation results including  position and velocity errors  
with regard to fly a prototype space module, for the proposed two conditions were 
compared and the advantages and disadvantages of each method are presented 
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با فضايي  ينرسيا يناوبر امانةش دقت سيافزا
   مسيرك ينامياستفاده از د

  3يان يجعفر روشن و 2مرتضي طايفي، *1مهدي جعفري
 دانشگاه صنعتي خواجه نصيرالدين طوسي  ،مهندسي هوافضا ةدانشكد - 3و  2، 1

  شرقي وفادارتهران، تهرانپارس، *
mjafari@mail.kntu.ac.ir  

 فضايي در و سرعت تصحيح خطاهاي موقعيتبراي ارزان و كارا ابزاري تواند  پرواز ميديناميك مسير معادلات 
ناوبري اينرسي،  ةاگرچه سامان. دكنثري ايفا هاي هوافضايي باشد و نقش مؤ يفناوردر امانة ناوبري اينرسي س

بالاست، اما دقت خروجي موقعيت و وضعيت  با دقتو هاي ديناميك سريع  براي تشخيص حركتيك راه حل 
به تلفيق سيستم ناوبري اينرسي با  ،در اين مقاله .كند پيدا مي سيستم با گذشت زمان كاهش چشمگيري  اين

براي اين منظور دو پيشنهاد . شود يك سيستم كمك ناوبري بر مبناي حل آنلاين معادلات پرواز پرداخته مي
دلات كپلر و بيان نيوتون معادلات پرواز سه درجه آزادي انتقالي مورد مطالعه قرار استفاده از فرم لاگرانژي معا

هايي است كه در  دقت بالا و قابل حل بودن به صورت آنلاين توسط كامپيوتر پرواز از ويژگي. گرفته است
اينرسي و پروازي حاصل از ناوبري  رامترهايابراي تلفيق پ. اين معادلات مد نظر قرار گرفته است ةتوسع

 يكپرواز سازي  در پايان با توجه به نتايج شبيه .معادلات پرواز از الگوريتم فيلتر كالمن استفاده شده است
ماژول فضايي نمونه، خطاهاي موقعيت و سرعت براي دو حالت پيشنهادي مورد مقايسه قرار گرفته و مزايا و 

     .ها ارائه شده است معايب هر يك از روش

  فيلتر كالمن ،معادلات كپلر ،ناوبري اينرسي ،معادلات ديناميك مسير ،ناوبري تلفيقي :ديهاي كلي واژه

  123اختصاراتعلائم و 
,  ضرايب لاگرانژ , ,F G F G  

 v, r  بردار موقعيت و سرعت
 p  پارامتر مدار

 f  آنومالي واقعي
g  زمين جاذبه شتاب بردار


 

F  خارجي برآيند دار نيرويبر


V  زمين جاذبه ميدان پتانسيل

_________________________________ 
  )نويسنده مخاطب(دانشجوي دكتري . 1

 پژوهشگر. 2

  استاد. 3

kJ  جاذبه ميدان پتانسيل ضرايب

    ژئوسنتريك جغرافيايي عرض

  جغرافيايي ژئودتيك عرض

aV  اتمسفر به نسبت وسيله سرعت داربر
  

  S  آيروديناميكي موثر مقطع سطح
dC  درگ ضريب

Cb  بالستيك ضريب

  مقدمه
 برايهاي اخير ناوبري تلفيقي و استفاده از سيستمي موازي  در سال

هاي  ناوبري پايه از مواردي است كه كمك تصحيح خطاهاي سيستم
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يكي از . است هاي هوافضايي كرده يفناور ةشاياني به توسع
توان از آن به عنوان  هاي فضايي مي موريتراهكارهايي كه در مأ

معادلات (يك سيستم كمك ناوبري ياد كرد، حل معادلات حركت 
حين پرواز و استخراج ) كپلر و يا معادلات ديفرانسيلي حركت

پايين  هاي مهم اين روش هزينة از مزيت. استپارامترهاي پروازي 
اله به اين در اين مق .استپرنده  ةسازي روي وسيل آن براي پياده

  .شود وتر پرواز پرداخته مييسازي آن در كامپ موضوع و چگونگي پياده
اي از كاربرد معادلات كپلر به عنوان سيستم كمك  نمونه

ناوبري در تلفيق با سيستم ناوبري اينرسي براي تعيين شش پارامتر 
دار  لاين در فضاپيماي سرنشين آن ةاستفاد برايمدار بيضوي ماهواره 

] 1[ديگر در مرجع  ةسرنشين در مدار زمين، ماه، يا هر سيار يا بدون
نيز از حل معادلات دوجسمي ] 2[در مرجع . شرح داده شده است

كپلر و معادلات ديفرانسيلي پروازي با احتساب اغتشاشات در دو 
  .سطح به عنوان بلوك كمك ناوبري استفاده شده است

مدار ماهواره و  ثر برؤسازي نويزهاي م مدل ةنحو] 3[در مرجع 
گر همچنين توضيحاتي راجع به تخمين. ده استشمسير كپلري ارائه 

هاي ناوبري راديويي و ماتريس كمترين مربعات خطا، انواع روش
 كاهش خطاي ناوبري سامانه] 4[در مرجع . كورايانس آورده شده است

ايستگاه (مداري حامل با استفاده از ناوبري راديويي محلي زمين پايه 
براي بهبود دقت مسير كپلري بدون وابستگي به ساير ) زميني
ار پيشنهادي به اين كراه. اي كمك ناوبري مطرح شده استه سامانه

هاي زميني خطاهاي موقعيت و صورت است كه به كمك ايستگاه
سرعت ناوبري اينرسي سامانه مداري در خود سامانه مداري تخمين 

  .دشوند و تصحيح مينشو زده مي
 ةلئفرم لاگرانژي مدار كه به نوعي مس ،بخش اول مقالهدر 

كند شرح داده  مقدار اوليه بيان مي ةلئمدار را به عنوان يك مس
اي براي بيان  معادلات پرواز جرم نقطه ،در بخش دوم. شود مي

در بخش سوم به توضيح . حركت ماژول فضايي بسط داده شده است
الگوريتم تلفيق معادلات پرواز با سيستم ناوبري اينرسي بر مبناي 

در پايان به تفسير نتايج . شود روش فيلتر كالمن پرداخته مي
  .شود سازي پرداخته مي شبيه

  پلرفرم لاگرانژ معادلات ك
فرم متداول مسئلة مدار بدين صورت است كه پارامترهاي 

حضيض  اي مدار بر حسب آنومالي واقعي يا زمان گذرنده از لحظه
كه در بسياري موارد لازم است  شوند درحالي مدار تعيين مي
اي مدار برحسب نقطة خاصي از مدار كه لزوماٌ  پارامترهاي لحظه

. آن نقطه محاسبه شوندحضيض نيست و ميزان زمان گذرنده از 
از معادلات كپلر به منظور بلوك كمك ناوبري  كه قرار است زماني

با تعريف ضرايب . رو خواهيم بود اي روبه استفاده شود با چنين مسئله
,( لاگرانژ , ,F G F G 

، مسئلة مقدار اولية مداري براي بردار )
  ]:  5[موقعيت و سرعت عبارت است از 
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صورت زير بر حسب ديگر  ة فوق بهارامترهاي مختلف در رابطپ
  :شوند پارامترهاي مداري نوشته مي
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  .استآنومالي واقعي  fپارامتر مدار و  pفوق  ةدر رابط
ر است تا روابط ضرايب لاگرانژ را بر ت در بعضي موارد راحت

حال روابط مربوط به . حسب آنومالي خارج از مركز داشته باشيم
ضرايب لاگرانژ را بر حسب تفاضل آنومالي خارج از مركز و مقدار 

 .دهيم آن كه از قرار زير است بسط مي ةاولي
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 .در اين حالت براي چهار پارامتر لاگرانژ روابط زير حكم فرما خواهد بود
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  :استكار رفته در روابط فوق به صورت زير  هپارامترهاي ب
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نكتة حائز اهميتي كه در اينجا لازم است مورد بررسي قرار 
توان روابط فوق را با زمان پرواز  گيرد اين است كه، به چه شكل مي

در واقع اين ارتباط چيزي جز دانستن مقادير آنومالي در . ارتباط داد
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براي اين منظور از تفاضل روابط مربوط به . زمان خاص نيست
ركت متوسط در لحظة زماني فعلي و لحظة زماني اوليه استفاده ح

:صورت خواهيم داشت  كنيم كه در اين مي
 )7( 
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 :زير نوشت ةتوان به فرم رابط فوق را مي ةرابط
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م بودن توان ديد كه با معلو فوق مي ةحال با توجه به رابط
ضرايب  φبا معلوم بودن . مشخص خواهد شد φزمان پرواز، مقدار 

 لاگرانژ محاسبه و به تبع آن مسئله مقدار اولية بيان شده در رابطة
توان بردار سرعت  بدين طريق در هر لحظه مي. شد حل خواهد) 1(

  .دكرو موقعيت را بر حسب مقادير اوليه و زمان فعلي محاسبه 

  سيستم ناوبري اي در م نقطهمعادلات پرواز جر
دانيم در معالات كپلر به فرم متعارف دو جرمي، مدل  طوركه مي همان

همچنين فرضياتي از . صورت كروي درنظرگرفته شده است زمين به
قبيل عدم وجود نيروهاي آيروديناميكي، اثرات مغناطيس زمين، 
ه تشعشعات خورشيدي و ميدان جاذبة اجرام سماوي ديگر درنظرگرفت

تر، بايد با  بنابراين براي استخراج معادلات مداري دقيق. شود مي
  . كردن اثرات فوق معادلات مداري جديد را بسط داد لحاظ

كارها براي رسيدن به معادلات مورد نظر اين است  يكي از راه
اي در فضا در نظر بگيريم  عنوان يك جرم نقطه كه ماژول فضايي را به

آزادي انتقالي براي آن را با درنظرگرفتن  و معادلات حركت سه درجه
از مزاياي حل معادلات سه . تمام نيروهاي خارجي استخراج كنيم

آزادي انتقالي سادگي و حجم پايين محاسبات كامپيوتري است،  درجه 
  . لاين در كامپيوتر پرواز است كه مناسب براي پردازش آن

  
  تصل مركز اينرسي و م -دستگاه مختصات زمين  - 1شكل 

صورت  از آنجا كه هدف حل معادلات انتقالي براي ماژول به
اي در فضاست، بهترين دستگاه براي حل معادلات  يك جرم نقطه

) 1شكل (مركز است  - پرواز دستگاه مختصات اينرسي زمين
چراكه حل معادلات در اين دستگاه بسيار ساده است و همچنين 

. اين دستگاه آسان است بيان نيروها نيز براي ماژول مورد نظر در
بيان حركت انتقالي در دستگاه اينرسي با توجه به قانون دوم نيوتن 

  :عبارت است از
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Fزمين و بردار ةبردار شتاب جاذب 
  نيروي برآيند

توان  كه مياست وسيله در دستگاه اينرسي   اعمالي به) اي غيرجاذبه(
با . را شامل نيروهاي آيروديناميك و نيروهاي ديگر دانست آن

گيري از بردار شتاب، سرعت و از انتگرال دوم بردار موقعيت  انتگرال
  .حاصل خواهد شد

گيري از تابع پتانسيل ميدان  تقتوان با مش در حالت كلي مي
جاذبه زمين نسبت به بردار موقعيت، بردار شتاب جاذبه را استخراج 

  .كرد
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ابطه زير حاصل پتانسيل ميدان جاذبه زمين است و از ر Vكه در آن
  :دشو مي
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ضرايب
kJ  را ضرايب پتانسيل ميدان جاذبه يا ضرايب جفري

زمين كه اهميت  ةچند ضريب پتانسيل جاذب فهرستي از. نامند مي
  .ذكر شده است )1( در جدولاي دارند  ويژه

  سيل ميدان جاذبهضرايب پتان  -1 جدول

×(مقدار   ضريب پتانسيل جاذبه ૚૙૟(  

2J  1028.28 0.03 

3J  2.3 0.2   
4J 2.12 0.05   
5J 0.2 0.1   
6J 1.0 0.8   

  

بردار شتاب جاذبه در دستگاه مختصات ) 2(  شكلمطابق 
و در  ژئوسنتريك به سمت مركز زمين و داراي عرض جغرافيايي 

  .است ك داراي عرض جغرافيايي دستگاه ژئودتي
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   هاي بردار شتاب جاذبه لفهؤم - 2شكل 

ماژول  پرواز اي براي حل معادلات انتقالي با فرض جرم نقطه
، لازم است نيروي درگ آيروديناميكي اعمالي بر آن محاسبه فضايي

 :توان به فرم زير نوشت نيروي درگ آيروديناميكي را مي ةرابط. دشو
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در دستگاه مختصات اينرسي هاي آن  كه مؤلفه) سرعت آيروديناميكي(
سطح مقطع مؤثر آيروديناميكي و  S.شود مركز بيان مي - زمين

dC 
شتاب اغتشاشي ناشي از مقدار توان  حال مي .ضريب درگ وسيله است

  :درگ آيروديناميكي را به فرم زير نوشت
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 .شود ضريب بالستيك وسيله ناميده مي Cbفوق  ةدر رابط
توجه شود كه جهت بردار شتاب در خلاف جهت بردار سرعت 

تا (هاي بالا  هوا در ارتفاع ةبراي استخراج دانسيت. آيروديناميكي است
استفاده  NRLMSISE-00توان از مدل اتمسفر  مي) كيلومتر 1000
  .استلب نيز موجود طافزار م تابع اين مدل در نرم]. 6[كرد 

  فيلتر كالمنتلفيق بر مبناي الگوريتم 
هاي  شرح داده شده است، خطاي سيستم] 7[طوركه در مرجع  همان

ناوبري اينرسي با گذشت زمان با توان دوم و سوم زمان افزايش پيدا 
هاي ناوبري  ستمتوان تنها به كمك سي در نتيجه نمي. كند مي

اينرسي، عمليات ناوبري را براي مدت طولاني و با دقت مناسب 

يك سيستم كمك ناوبري متكي به يك  ين رو غالباًاز ا. انجام داد
شود تا دقت سيستم  مرجع خارجي، با سيستم ناوبري اينرسي تلفيق مي
با توجه به اينكه . ناوبري در بلند مدت در حد مطلوب باقي بماند

يابي جهاني نيز براي سنجش سرعت و موقعيت وسيله  سيستم موقعيت
رد استفاده در تلفيق معادلات رود، رويكرد مو كار مي مورد نظر به

هاي ناوبري  ديناميك مدار و سيستم ناوبري اينرسي، مشابه سيستم
الگوريتم تلفيق مورد استفاده در اين ]. 8- 12[اي است  تلفيقي ماهواره

  . مقاله مبتني بر تخمين با استفاده از فيلتر كالمن است
در الگوريتم فيلتر كالمن، متغيرهاي حالت يك سيستم 

هاي سيستم تخمين زده  گيري خروجي اساس اندازه بر اميكيدين
طوركلي شامل دو  كالمن به سيكل عملكرد فيلترهاي. شوند مي

در بخش تخمين . استروز رساني تخمين  ه و بهبخش تخمين اولي
هاي  اوليه، بر اساس مدل فضاي حالت، يك تخمين اوليه از حالت

هاي  و باياس سيستم كه شامل خطاي موقعيت، سرعت، وضعيت
رهاي ناوبري هستند و ماتريس كوواريانس خطاي تخمين آنها حسگ

  . آيد دست مي ن زده شده آنها در گام قبل بهبر حسب مقادير تخمي
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انجام شده توسط سيستم كمك گيري  سپس به كمك اندازه
 روزرساني فيلتر ، معادلات به)ديناميكخروجي معادلات (ناوبري 

هاي  اي از حالت روزرساني شده كالمن، تخمين اصلاح شده يا به
  .كنند سيستم ايجاد مي

  

)15(   
 

1
( 1) ( 1| ) ( 1| ) ( 1)

ˆ ˆ ˆ( 1| 1) ( 1| ) ( 1) ( 1) ( 1| )

( 1| 1) ( 1) ( 1| )

T TW k P k k C CP K k C R k

x k k x k k W k z k Cx k k

P k k I W k C P k k


       

        

     

 

خروجي سيستم ناوبري تلفيقي، در واقع خروجي سيستم 
ناوبري اينرسي است كه خطاهاي تخمين زده شده در فيلتر كالمن از 

 شكل . مقادير موقعيت، سرعت و وضعيت آنها كاسته شده است
  .دهد نمايي از فلوچارت سيستم تلفيق را نشان مي

  

  
  فلوچارت سيستم تلفيق  - 3شكل 
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  زيرسيستم تلفيق
ناوبري اينرسي با در اين زير سيستم، الگوريتم فيلتر كالمن براي تلفيق 

اين زيرسيستم شامل، . سازي شده است معادلات ديناميك مداري، پياده
  . است) اصلاح(روزرساني  گيري و به بيني، اندازه پيش: سه بخش اصلي

هايي كه از سيستم ناوبري  بيني براساس ورودي بلوك پيش
، يك dt = 0.02secكند، در هر گام زماني  اينرسي دريافت مي

اين . ندك محاسبه ميرا هاي سيستم  از حالت) پيشين(ليه تخمين او
ناوبري خواهد ) گسترش خطاي(مدل فضاي حالت  اساسبيني بر پيش
كه تصحيح متغير حالت فيلتر كالمن، براساس  تا زماني. بود

روزرساني نشود، بلوك  هاي سيستم كمك ناوبري، به گيري اندازه
يد براساس متغيرهاي حالت بيني جد ، يك پيشdtبيني در هر گام  پيش

 .كند هاي سيستم ناوبري اينرسي ايجاد مي گيري در گام قبل و اندازه

هاي سيستم كمك ناوبري  گيري كه اندازه در هر گام زماني
گيري و ماتريس  گيري، بردار اندازه روزرساني شوند، در بلوك اندازه به

) تصحيح(گيري  روزرساني اندازه گيري ايجاد شده و به بلوك به اندازه
 .شوند ارسال مي

بهره  تم محاسبةگيري، بر اساس الگوري در هر گام زماني اندازه
تري از خطاي سيستم ناوبري اينرسي و سيستم  قكالمن تخمين دقي

. شوند شود و متغيرهاي حالت اصلاح مي كمك ناوبري انجام مي
را بيني  شورودي بلوك پي ،روزرساني، متغيرهاي حالت ن بهاي ةنتيج

شده، خطاي  حبه كمك متغيرهاي حالت تصحي. دهد نيز تغيير مي
  .شود سيستم ناوبري اينرسي نيز اصلاح مي

تخمين (بيني  ساختار مورد استفاده در بلوك پيش) 4(در شكل 
  .از متغيرهاي حالت در سيستم ناوبري تلفيقي، ارائه شده است) اوليه

ك مداري با معادلات دينامي) سرعت و موقعيت(تفاضل خروجي 
خروجي سرعت و موقعيت ناوبري اينرسي، در واقع تنها ناشي از 

 از اين رو، اين تفاضل دقيقاً. خطاي سنسورهاي اينرسي است
بايستي برابر با خطاي سرعت و موقعيت تعريف شده در فيلتر كالمن، 

از اين رو در اين روش تلفيق، اندازه گيري ها بدون هيچ گونه . باشد
  .روابط ناوبري تلفيقي قابل استفاده هستندتبديلي، در 

 

  
  بيني متغيرهاي حالت شبلوك پي - 4شكل

، ساختار مورد استفاده در بلوك اندازه گيري تلفيق )5( در شكل
 .ناوبري اينرسي با معادلات ديناميك مدار نشان داده شده است

كالمن ة بهر ةگيري، روابط محاسب روزرساني اندازه در بلوك به
سازي  واريانس خطاي آن، پيادهزرساني متغير حالت و كورو و به
  . اند شده

  
  گيري براي تلفيق با معادلات ديناميك مدار بلوك اندازه - 5شكل 

  سازي نتايج شبيه
در اين بخش ابتدا نتايج حل معادلات مداري كپلر و معادلات 
انتقالي با در نظر گرفتن زمين بيضوي و اثرات آيروديناميك ارائه 

  . شود مي
نيز پيداست انحراف  )7(شكل و  )6(شكل طوركه در  همان

براي دو روش معادلات كپلر  قابل توجهي در بردار سرعت و موقعيت
صورت گرفته هاي  با بررسي. و معادلات حركت انتقالي وجود دارد

 ةدرصد انحرافات ناشي از مدل جاذب 95مشخص شد كه بالاي 
ديگر نظير اثرات آيروديناميك بر درصد به عوامل  5زمين و كمتر از 

از . ستاين ادعا كنندةييدتأ) 9(شكل و  )8(شكل نتايج دو  .گردد مي
قابل استفاده شود كه معادلات كپلر به فرم متعارف  جا ديده مي همين

قابل تأييد كه  صورتي و تنها در يستعنوان سيستم كمك ناوبري ن  به
  .شود از معادلات اغتشاشي مدار استفادهاست كه 

سازي شش درجه آزادي  افزار شبيه حال با مرجع قراردادن نرم
پرواز ماژول فضايي، به مقايسة نتايج و ارزيابي روش مورد نظر 

عنوان بلوك كمك ناوبري  كارگيري به براي به) اي معادلات جرم نقطه(
ديده ) 11(و شكل ) 10(طور كه در شكل  همان. پرداخته شده است

سازي كاملاً بر هم منطبق هستند و اين  و مدلشود نتايج هر د مي
  .كاررفته است تأييدي بر صحيح بودن معادلات حركت و مدل جاذبة به

رشد خطاها  ةسازي سيستم ناوبري اينرسي و محاسب با شبيه 
آنها با ميزان خطاها در معادلات پرواز  ةمقايس بهنسبت به زمان 

تنها  وبري اينرسيميزان رشد خطاي سيستم نا شود كه ملاحظه مي
نسبت به زمان داراي مقادير و سرعت يت عهاي موق لفهبراي مؤ
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سازي معادلات  شبيهنتايج ست كه ا حالي اين در. زيادي است
زمان براي موقعيت  دهد كه خطاهاي مي مدار نشان ديناميك

كه اين توانمندي اين  بسيار كمتر است نظرگرفته شده براي پروازدر
قابل . دهد رويكرد را در تصحيح خطاهاي ناوبري اينرسي نشان مي

ذبه و مابقي ات مدل جااين خطا ناشي از اثرذكر است كه سهم غالب 
عوامل ديگر نظير مدل آيروديناميك، اثرات جسم سوم  ناشي از همة

  .است ...نظير ماه، تشعشعات خورشيدي و 
سازي ارائه شده فرض شده است كه سيستم ناوبري از  شبيهدر 

پرواز در  ثانيه از معادلات ديناميك 197ثانيه تا زمان  121زمان 
 اين ابتدا دقت معادلات ديناميكبنابر. دكنالگوريتم تلفيق استفاده 

سازي شش درجه آزادي در  شبيهمورد استفاده در مقايسه با  پرواز
  .ندا فتهقرار گر اعتبارسنجي مورد  )13(و  )12(هاي  شكل

  
  در حل كپلر و معادلات انتقالي هاي سرعت لفهؤاختلاف م  - 6شكل 

 
 موقعيت در حل كپلر و معادلات انتقاليهاي  لفهؤاختلاف م - 7شكل 

  
سازي با و بدون اثرات  سرعت در شبيههاي  لفهؤاختلاف م - 8شكل 

  آيروديناميك

  
  سازي با و بدون اثرات آيروديناميك موقعيت در شبيههاي  اختلاف مؤلفه - 9شكل 

  
  شش درجه آزاديسازي  با شبيه اعتبارسنجيدر  سرعتهاي  اختلاف مؤلفه  - 10شكل 
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  شش درجه آزاديسازي  با شبيه اعتبارسنجيدر  موقعيتهاي  اختلاف مؤلفه - 11شكل 

  
  هاي بردار سرعت لفهمؤ - 12شكل

  
  هاي بردار موقعيت لفهؤم - 13شكل

را  هاي بردار سرعت لفهؤم) 12(شكل چين در  هاي خط منحني
. سازي شش درجه آزادي حاصل شده است دهد كه از شبيه نشان مي

ثانيه كه فرمان فعال شدن  121شود در زمان  كه ديده ميطور همان
بردار سرعت بلوك كمك ناوبري شود،  كمك ناوبري داده ميبلوك 

حال تا  .دشو با مقدار بردار سرعت در اين لحظه مقداردهي اوليه مي
نيايد،  )197( سازي شدن بلوك شبيه عالكه فرمان غيرف زماني
. ادامه پيدا خواهد كردپرواز  سازي معادلات ديناميك شبيه
پارامترهاي پرواز از بلوك  هد در اين بازشو طوركه مشاهده مي همان
اند و منطبق بر مقادير  سازي در سيستم ناوبري محاسبه شده شبيه

تفسيري  .ندهستسازي شش درجه آزادي  متناظر حاصل از شبيه
هاي بردار موقعيت وجود دارد كه نتايج حاصل در  لفهؤمشابه براي م

  .نشان داده شده است) 13(شكل 
ها،  سازي خطاي سيستماتيك ژايروسكوپ در مدل

پارامترهاي خطاي ضريب مقياس، باياس ثابت و باياس حساس 
پارامترهاي خطاي حسگرهاي . به شتاب مورد توجه قرار گرفتند

درنظرگرفته ) 3(و ) 2(صورت جدول  سنج به شتاب ژايروسكوپ و
  .شده است

  مقادير پارامترهاي خطاي سيستماتيك سنسور ژايروسكوپ -2جدول 

مقدار   واحد  نام پارامتر
  متوسط

انحراف 
  معيار

 ppm 10 100  بدون واحد  خطاي ضريب مقياس
ppm 

  1/0  5/0  درجه بر ساعت  خطاي  باياس ثابت
  04/0  15/0  درجه بر ساعت  بخطاي باياس حساس به شتا

  مقادير پارامترهاي خطاي سيستماتيك سنسور شتاب سنج -3جدول 

انحراف   مقدار متوسط  واحد  نام پارامتر
  معيار

 ppm  10 ppm 100  بدون واحد  خطاي ضريب مقياس

  02/0 2/0  گرم ميلي  خطاي باياس ثابت

هاي خطا هاينمودارابتدا ، )19(تا  )14(هاي  در ادامه در شكل
هاي موقعيت و سرعت و وضعيت ناوبري اينرسي با خطاي حساسه

هاي تلفيق در مقايسه با اين سازي الگوريتم اينرسي و بدون فعال
ارائه  مدارنمودارها در تلفيق ناوبري اينرسي با معادلات ديناميك 

الگوريتم تلفيق چند ثانيه پس از خاموشي موتور اصلي و . شود مي
طوركه مشاهده  همان. كندآغاز به كار مي يمحموله مدار جدايش
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شود، از رشد خطاي تخمين سرعت به كمك اين روش جلوگيري مي
سازي الگوريتم تلفيق كاهش يافته   شده است و حتي پس از فعال

اسب با بهبود خطاي تخمين خطاي تخمين موقعيت نيز به تن. است
   .سرعت بهبود يافته است

مورد  مداررغم دقت بالاي معادلات ديناميك  بهالبته 
 ةمقداردهي اولي ةاستفاده در بلوك كمك ناوبري، به دليل نحو

، )استفاده از خروجي ناوبري اينرسي در ابتداي ورود به فضا(آن 
رود به فضا خطاي تجمعي ناوبري اينرسي ناشي از فاز قبل از و

كه بتوان به نحوي مثل  در صورتي. قابل جبران نخواهد بود
موقعيت  ةاستفاده از سامانه كمك ناوبري راديويي مقداردهي اولي

بخشيد بر دقت اين بهبود  پرواز آزادو سرعت را در ابتداي فاز 
رفت كه انتظار نيز مي طوري همان. روش بسيار افزوده خواهد شد

ش در كاهش خطاي موقعيت و سرعت ناوبري استفاده از اين رو
كمك  ةثر است ولي با توجه به عدم وجود سامانؤم اينرسي كاملاً

ناوبري وضعيت، خطاي وضعيت ناوبري اينرسي بهبود چنداني 
  .نيافته است

  گيري نتيجه

در اين مقاله، استفاده از معادلات كپلر و معادلات ديناميك مسير 
از . مورد بررسي قرارگرفته است عنوان سامانة كمك ناوبري به

مزاياي استفاده از معادلات كپلر، جبري بودن معادلات و عدم نياز به 
كمي دارد و  محاسباتحجم كه گيري در طول زمان است  انتگرال

از معايب استفاده از . گيري نيز نخواهيم داشت جمع خطاي انتگرال
اين معادلات دقت پايين پارامترهاي پروازي حاصل از اين روش به 
خاطر در نظر نگرفتن اثرات نيروهاي خارجي ديگر به جز مدل جاذبه 

  جهت حل معايب فوق، استفاده از معادلات سه .زمين كروي است
دي ديناميك مسير پرواز به عنوان روش دقيق و كارا جهت آزا درجه 

ه دش حل آنلاين و تصحيح خطاهاي سيستم ناوبري اينرسي پيشنهاد 
  . است

استفاده از الگوريتم فيلتر كالمن براي تلفيق معادلات ديناميك 
اي سرعت با گذشت زمان مداري با ناوبري اينرسي، از افزايش خط

  . كند جلوگيري مي
رغم دقت بالاي معادلات ديناميك مسير مورد استفاده  البته به

استفاده از (در بلوك كمك ناوبري، به دليل نحوة مقداردهي اولية آن 
، خطاي تجمعي )خروجي ناوبري اينرسي در ابتداي ورود به فضا

پذير نخواهد  ناوبري اينرسي ناشي از فاز قبل از ورود به فضا جبران
  . بود

  

  
  رهاي اينرسيحسگ موقعيت ناوبري با خطايهاي  مؤلفهخطاي  - 14شكل

  
  رهاي اينرسيحسگسرعت ناوبري با خطاي  هاي مؤلفه خطاي -15شكل 
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  هاي وضعيت ناوبري اينرسي با خطاي حسگرهاي اينرسي خطاي مؤلفه - 16شكل

  
  موقعيت در تلفيق ناوبري اينرسي با معادلات ديناميك مدار هاي خطاي مؤلفه - 17شكل

  

  هاي سرعت در تلفيق ناوبري اينرسي با معادلات ديناميك مدار خطاي مؤلفه - 18شكل

  
  هاي وضعيت در تلفيق ناوبري اينرسي با معادلات ديناميك مدار خطاي مؤلفه - 19 شكل
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