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This paper presents a method for calculation the non observable states in alignment 
and calibration process in gimballed inertial navigation system, using estimation method 
in static linear system and heuristic optimization algorithms. The non observable constant 
states in alignment process are horizontal accelerometers biases and azimuth gyroscope 
drift. In order to use the estimation method in static system, the observations are recorded 
in necessary time duration to convert the dynamic alignment process to static process. 
Simulation results show appropriate accuracy of purposed method for calculation the non 
observable states. Although the case study is the alignment process for gimballed inertial 
navigation system, the purposed method can be used for calibration and alignment of any 
inertial navigation systems.In purposed method the genetic heuristic optimization 
algorithm is used. 
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ناپذير در فرايند توجيه و هاي رؤيتحالتاستخراج 
 ايدارپ هاي ناوبري اينرسي با صفحةكاليبراسيون سيستم
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هاي ابتكاري، حالتسازي هاي بهينههاي استاتيكي و روشسيستم در اين مقاله، به كمك تخمين حالت در
ناپذير در فرايند كاليبراسيون و توجيه اولية سيستم ناوبري اينرسي با صفحه پايدار استخراج شده است. مشاهده
سكوپ آزيموت هستند، هاي افقي و ژيروسنجناپذير در فرايند توجيه شامل باياس شتابهاي مشاهدهحالت

خص يك بازه زماني مشهاي استاتيك، از مشاهدات سيستم در هاي تخمين در سيستمكارگيري روشمنظور بهبه
يانگر دقت مناسب سازي بمنظور تبديل سيستم ديناميك به سيستم استاتيك استفاده شده است. نتايج شبيهبه

روش ارائه شده است. هر چند كه مورد خاص مطالعه شده براي سيستم ناوبري اينرسي با صفحة پايدار از نوع 
هاي يستمتواند در مورد انواع ديگر سبوده است، ليكن روش پيشنهادي و فرمولاسيون كلي مسئله مي تحليلينيمه

هاي بدون سكو نيز مورد استفاده قرار گيرد. در اين تحقيق از روش بهينة فراابتكاري ناوبري اينرسي حتي سيستم
 تكاملي (ژنتيكي) استفاده شده است.

  سازي ابتكاري ژنتيكيصفحه پايدار، توجيه اوليه، بهينه ،ناوبري اينرسيهاي كليدي: واژه

  123علائم و اختصارات
IM گيري اينرسيواحد اندازه

U
ܵܰܫ سيستم ناوبري اينرسي

 ௬ܦصفحه پايدار yدريفت ژيروسكوپ محور 

 ௭ܦصفحه پايدار zدريفت ژيروسكوپ محور 
 ௫ܦ صفحه پايدار xدريفت ژيروسكوپ محور 

 തܺ  بردار حالت فرايند توجيه اوليه
 ܣ  ماتريس سيستم فرايند توجيه

ഥܹ بردار نويز سيستم توجيه  

 ݒ̅گيري سيستم توجيهبردار نويز اندازه
 ேݒߜخطاي سرعت سيستم ناوبري در راستاي شمال

 ாݒߜناوبري در راستاي شرقخطاي سرعت سيستم 

 φ୒پايدار حول محور شمالي صفحهاانحراف زاويه

_______________________________                                     _________________________________________ 
  . دانشجوي دكتري 1
  . دانشيار (نويسنده مخاطب)2

 φ୉ پايدار حول محور شرقي صفحهاانحراف زاويه

 φୈ پايدار حول محور آزيموتي صفحهاانحراف زاويه

 ௫ܤ صفحه پايدار Xسنج راستاي محورباياس شتاب

 ௬ܤ صفحه پايدار Yسنج راستاي محورباياس شتاب

 Ωே لفه افقي دوران زمين در نقطه آزمونمؤ

 Ω஽ لفه عمودي دوران زمين در نقطه آزمونمؤ

)ܬ سازي ابتكاريهزينه در الگوريتم بهينه തܺ௦) 

 ܪ  گيري فرايند توجيهماتريس اندازه

  مقدمه

اي سيستم فرايند توجيه يا تنظيم اوليه به معناي تعيين وضعيت زاويه
ناوبري قبل از شروع حركت وسيله پرنده و استخراج خطاي حسگرها 

ار ها، از موضوعات بسيسنجها و باياس شتاباعم از دريفت ژيروسكوپ

   استاديار. 3
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ية اي اولمهم در مبحث ناوبري اينرسي است. استخراج وضعيت زاويه
ري به منظور تعيين شرايط اولية معادلات ناوبري ضروري سيستم ناوب

اي يك سيستم ناوبري به معناي تعيين است؛ تعيين وضعيت زاويه
زاوية سمت و زواياي تراز سكوي سيستم ناوبري با دستگاه مرجع و 
اغلب دستگاه جغرافيايي است. استخراج زواياي مذكور بر اساس 

گيرد. در سيستم مي اطلاعات خروجي حسگرهاي اينرسي صورت
ها سنجها و شتاباز خروجي ژيروسكوپ 4ناوبري بدون صفحة پايدار

و در سيستم ناوبري اينرسي با صفحة پايدار نوع تحليلي، از خروجي 
دليل وجود خطا در شود. در عين حال بهها استفاده ميسنجشتاب

وأم با تها، فرايند تنظيم اوليه بايد ها و ژيروسكوپسنجخروجي شتاب
كاليبراسيون حسگرهاي اينرسي باشد تا خطاي حسگرها كمتر بر 

  فرايند محاسبة زواياي تنظيم اوليه اثرگذار باشد.
]، بيانگر 1-3[ پذيري فرايند تنظيم اوليهنتايج تحليل مشاهده
اي (سه توان پارامترهاي وضعيت زاويهاين موضوع است كه نمي

طور كامل حالت) را به 6داقل حالت) و خطاهاي حسگرهاي اينرسي (ح
هاي انجام فعاليتاز مشاهدة خروجي حسگرهاي اينرسي تخمين زد. 

نشده، حول تحريك مصنوعي هاي مشاهده شده براي استخراج حالت
هاي مختلف بوده است. در اي و موقعيتصفحة پايدار با سرعت زاويه

سير بهينه اج مهاي بهينة مختلفي به منظور استخراين راستا، الگوريتم
 ملههاي زيادي از جبراي تحريك صفحة پايدار ارائه شده است؛ فعاليت

  اند.] از مسير بهينه براي تحريك حسگرهاي اينرسي استفاده كرده4[
، اي بهينهدر كنار تحريك صفحة پايدار با اعمال سرعت زاويه

 هاي بهينةها با قراردهي صفحة پايدار در وضعيتبعضي فعاليت
 ستهاكرده اها و ژيروسكوپسنجگون، مبادرت به تحريك شتابگونا

] با استفاده از فيلتر كالمن و تغيير فاكتور شولر به 6[ ]. در فعاليت5[
منظور تغيير پريود شولر در مود ناوبري، موفق به استخراج ضرايب 

  كاليبراسيون شده است. 
دار در يهاي فوق لزوم تنظيم مجدد صفحة پاايراد تمامي فعاليت

مد توجيه است كه زمان زيادي را صرف خود خواهد كرد. در اين مقاله، 
با استفاده از خروجي صفحة پايدار در مدت زمان مشخص و با تبديل 

اي غير قابل هسيستم ديناميكي توجيه به سيستم استاتيكي، حالت
هاي تخمين در سيستم ديناميكي با استفاده از روش تخمين در سيستم

ايدار كه در اين روش صفحة پدليل ايناند. به كي استخراج شدهاستاتي
نيازي  گيرد، در نتيجهتحت هيچگونه فرمان كنترلي بيروني قرار نمي
ن سازي روش تخميبه تنظيم مجدد صفحه پايدار نيست. براي پياده

استفاده  5سازي ابتكاري ژنتيكيسيستم استاتيكي از الگوريتم بهينه
 شده است.

_______________________________                                     _________________________________________ 
4. Strapped down Inertial Navigation System 
5. Genetic Heuristic Optimization Algorithm 
6. Berman 

اضي سيستم توجيه اولية سيستم ناوبري مدل ري
  اينرسي

براي تنظيم  ،7و بارايتژاك 6منظور تحليل مسئله، مدل خطاي برمنبه 
  اولية زميني درنظرگرفته شده است.

براي تشريح مدل فوق، دستگاه مختصات جغرافيايي محلي با 
(به سمت پايين) را براي  (D)و قائم  (E)شرق  ،(N)محورهاي شمال

كانال  8گيريم. از آن جا كه ارتباطسيستم ناوبري اينرسي در نظر مي
]، از كانال عمودي در اين مدل 7[ هاي افقي ضعيف استقائم با كانال

نظر شده است. با توجه به اينكه فرايند تنظيم اوليه در نقطه صرف
 صورت مشخصي كه مختصات جغرافيايي آن به دقت معلوم است

ظر توان صفر درنگيرد، خطاي جاذبه و خطاي تعيين موقعيت را ميمي
مين) و گاه ثابت (بر روي زعلاوه فرايند تنظيم اوليه بر تكيهگرفت. به

س توان شتاب كوريوليشود و به همين دليل ميغير متحرك انجام مي
را نيز درنظر نگرفت. تحت فرضيات فوق، خطاي ديناميك فرايند، 

هاي افقي و خطاي وضعيت سكوي پايدار خطاي سرعتشامل 
اي بيان خواهند شد. در اين حالت مدل خطاي تنظيم صورت سادهبه

 صورت زير خواهد بود:اولية زميني سيستم ناوبري اينرسي به

ێێێۏ
δvNሶδvEሶφሶۍێ Nφሶ Eφሶ D ۑۑۑے

ېۑ = ێێۏ
ۍێ 0 2ΩD 0 g 0-2ΩD 0 -g 0 00 0 0 ΩD 00 0 -ΩD 0 ΩN0 0 0 -ΩN 0 ۑۑے

ېۑ × ێێۏ
δvNδvEφNφEφDۍێ ۑۑے

ېۑ + ێێۏ
ۑۑےBNBEDNDEDDۍێ

ېۑ )1   (  

بيانگر خطاي سرعت و خطاي وضعيت صفحة  φو  δܸكه در آن
,ேܤ پايدار، ,ேܦ و ாܤ ,ாܦ ها سنجبيانگر مجموع خطاي شتاب ஽଴ܦ

 سرعت Ωشتاب محلي و  gها هستند. و مجموع خطاي ژيروسكوپ
اي زمين است. مدل خطاي فوق براي هر دو سيستم ناوبري زاويه

  ت.استفاده اس اينرسي با صفحة پايدار و بدون صفحة پايدار قابل
ها به مدل حالت و درنظرگرفتن نويز سيستم و با افزودن باياس

ي هاي ناوبري اينرسگيري، مدل خطي فرايند توجيه در سيستماندازه
ሶܺ  شود:صورت زير بيان ميبا صفحة پايدار به (ݐ) = .ܣ (ݐ)ܺ + .ܩ (ݐ)ܼ  (ݐ)ݓ = .ܥ (ݐ)ܺ + ܺ (2)                                                        (t)ݒ = ,ேݒߜ] ,ாݒߜ φ୒, φ୉, φୈ, ,ேܤ ,ாܤ ,ேܦ ,ாܦ ܥ்[஽ܦ =ቂ1 0 0 0 0 0 0 0 0 00 1 0 0 0 0 0 0 0 0ቃ  

  ه در آن:ك

7. Bar-Itzhack 
8. Coupling 
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[(ଶ݊)ݓ́(ଵ݊)ݓ]ܧ =  ൜ ܳ݊ଵ = ݊ଶ0    ݊ଵ ≠ ݊ଶ  

[(ଶ݊)ݒ́(ଵ݊)ݒ]ܧ =  ൜ ܴ݊ଵ = ݊ଶ0    ݊ଵ ≠ ݊ଶ  

ܺ଴ = ,ேݒߜ] ,ா,φ୒଴,φ୉଴,φୈ଴ݒߜ ,ேܤ ,ாܤ ,ேܦ ,ாܦ [(0)ܺ]ܧ  ்[஽ܦ = ܺ଴  (ݐ)ܺൣܧܺ ൧(ݐ)′ = ,(ݐ)ݓ  ௑(0)߁ ,(ݐ)ݒ :௑(0)߁   ݀݁ݐ݈ܽ݁ݎݎ݋ܿ݊ݑ ݊ܽ݅ݏݏݑܽܩ

  صورت زير است:ماتريس ضرايب سيستم به ଵ଴×ଵ଴ܣو 

ܣ =
ێێۏ
ێێێ
ێێێ
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ۑۑۑ
ې
  

Ω஽ ،Ωே  وΩா هاي عمودي، شمالي و شرقي بردار لفهؤبه ترتيب م
ماتريس كوواريانس نويز  ଵ଴×ଵ଴ܩشتاب ثقل،  gدوران سرعت زمين و 

,ݓگيري، بردار اندازه ଶ×ଵܼگيري، ماتريس اندازه ଶ×ଵ଴ܥسيستم،   ݒ
  گيري و سيستم با ميانگين صفر هستند.نويزهاي گاوسي اندازه

  تدوين مسئله
ܱ  صورت زير است:) به2پذيري براي سيستم رابطه (ماتريس مشاهده = ܥ] ܣܥ ⋯ )ଽ]்                                               )3ܣܥ  

 7برابر  O پذيريبا انجام محاسبات لازم، رتبة ماتريس مشاهده
است، در  10 آيد كه با توجه به اينكه مرتبة سيستم برابردست ميبه

نبوده و بنابراين سيستم  9پذيري مرتبة كاملنتيجه ماتريس مشاهده
  ].8پذيري كامل نيست [داراي مشاهده

پذيري كامل سيستم به دليل گسترش حالت عدم مشاهده
 توجود آمده است. در مجموع سه حالسيستم با خطاي حسگرها به

 طورتوان به ناپذير وجود دارد. يكي از اين سه حالت را ميمشاهده
xଵاختياري از بردار  = [φ୉, ,ேܦ ,ேܤ انتخاب كرد. دو حالت  [஽ܦ

xଶتوان از بردار ديگر را مي = [φ୒, φୈ, ,ேܤ ]. 9[ انتخاب كرد [ாܦ
 φ୉و  φୈ هايالبته اين انتخاب دلخواه نيست چرا كه حالت

پذير نانيستند. انتخاب حالت مشاهده پذيرصورت همزمان مشاهدهبه
گردد. براي توجيه زميني بهتر است تا به ملزومات مسئله بر مي

_______________________________                                     _________________________________________ 
9. Full Rank 

,ேܤو  ாܦهاي حالت ناپذير انتخاب هاي مشاهدهعنوان حالتبه ாܤ
  ].1[ شوند

زاوية  3شويم كه هدف از فرايند توجيه، تخمين يادآور مي
خطاي ثابت حسگرهاست (دو  5دار به همراه تخمين صفحه پاي

ها خطاي حسگر 5افقي، و سه ژيروسكوپ). بدين ترتيب از سنجشتاب
 كه سهدست آمده است. در صورتي ژيروسكوپ افقي به دو دريفت

خطا به معادلات  5خطاي ديگر نيز مشخص شود، با واردكردن اين 
توان عنوان مقادير اوليه، بديهي است كه با فيلتر كالمن ميسيستم به

اي با استفاده از مشاهدات صورت لحظهسه زاوية صفحه پايدار را به
 دست آورد.موجود به

سيستم ديناميكي توجيه به سيستم  تبديل
  استاتيكي

پذيري و نتايج فيلتر كالمن، مشخص است كه براساس آناليز مشاهده
يفت ها و درسنجامكان تخمين بهينة ديناميكي براي باياس شتاب

ژايروي آزيموت وجود ندارد. ايدة اصلي اين مقاله، تبديل مسئلة 
هاي استفاده از روشتخمين ديناميك به مسئلة تخمين استاتيك و 

 تخمين استاتيك براي استخراج پارامترهاي مجهول است.

 محاسبات ماتريسي

توان با تعريف ) را مي2مدل سيستم ديناميكي نوعي رابطه (
هاي مناسب و استفاده از محاسبات ماتريسي به حالت ماتريس

 ].9استاتيك بازنويسي كرد [
ேܼ  فرض كنيد: = [ܼ(1), ܼ(2), … , ேߥ ்[(ܰ)ܼ = ,(1)ߥ] ,(2)ߥ … . , )4(                                         ்[(ܰ)ߥ ேݓ  = ,(1)ݓ] ,(2)ݓ … . , هايي شود كه ماتريساست. نشان داده مي ܰمشاهدات تا زمان  ேܼ ்[(ܰ)ݓ

ேܼ وجود دارند كه بر اساس آنها رابطه زير برقرار است: ୒ܤو  ୒ܣمانند  = ே ܺ(0)ܣ + ෤ேߥ ෤ேߥ = ேݓேܤ + )ே                                                               )5ߥ  

.)ݓ,ܣ هايتابعي از ماتريس ேܤو   ேܣهايماتريس .)ݒو  (  Nو  (
  هستند.

بدين ترتيب سيستم ديناميكي فرايند توجيه با در اختيار داشتن 
به سيستم استاتيكي  ேܤو   ேܣهايو استخراج ماتريس ேܼمشاهدات 
با داشتن روابط استاتيكي فوق و به تبديل شده است.  (0)ܺ با حالت
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را  X(0)توان بردار مجهول هاي تخمين استاتيكي ميكمك روش
  استخراج كرد.

 هاي استاتيكهاي تخمين در سيستمروش

= ݖ  سيستم استاتيكي زير را در نظر بگيريد: ݔܪ + )6(                                                                       ߥ   
اتيكي هاي استبر اساس نوع مسئله سه روش كلي تخمين در سيستم

  ]:10[ وجود دارد
 بردار تصادفي اند. ߥو  ݔ: در اين مدل 10مدل بيزين .1

بردار تصادفي  ߥكاملاً نامشخص و ݔ: در اين مدل 11مدل فيشر .2
 است.

 ߥو  ݔ: در اين روش مدل تصادفي براي 12حداقل مربعات وزني .3
 وجود ندارد.

) به دليل نامشخص 5براي مسئله بازتعريف شده استاتيكي رابطه (
و  ୒ܤكه از پيچيدگي زياد محاسبة ماتريس  ෤୒ߥبودن بردار 

ل شود، در عماي نويز ناشي ميطور نامعلوم بودن مقادير لحظههمين
استفاده از روش  X(0)تنها روش ممكن براي تخمين استاتيك بردار 

حداقل مربعات وزني است كه البته در اين روش نيازي به در نظر 
، نيست؛ در عين حال، اين روش از ديدگاه ߥگيري، گرفتن نويز اندازه

ست. در تئوري حداقل ني» بهينه«اثر نويز روش در نظرگرفتن 
با استفاده از  X(0)بردار 13»معقول«مربعات وزني، هدف، تخمين 

  كردن رابطة زير است:با حداقل ୒ܼمشاهدات 

൫ܺ(0)൯ܬ = ൫ܼ୒ − X(0)൯்Rିଵ൫ܼ୒ܪ − HX(0)൯           )7(  

ماتريس وزني مثبت معين است كه بر اساس ديدگاه   Rିଵكه در آن
ي باشد (0)ܺبيانگر  ෠ܺ(0)شود. فرض كنيد مهندسي استخراج مي
෠ܺ(0)  كند؛ در اين صورت:نيمم ميكه رابطة فوق را مي = )ே்Rିଵܼ୒                                                   )8ܣଵି(ே்RିଵA୒ܣ)  

ܬ ቀ ෠ܺ(0)ቁ = ܼே்[Rିଵ + RିଵA୒(ܣே்RିଵA୒)ିଵܣே்Rିଵ]ܼ୒      )9(  

  Rتعيين ماتريس

بايد توجه داشت كه  ୒ܼدهي بردار براي تعيين زمان لازم براي شكل
آن  15است و ماتريس كوواريانس 14يك فرايند تصادفي ܼمشاهدات 

  شود:در زمان متغير بوده و از رابطة زير استخراج مي

(݊)௭߁ = ்ܪ(݊)௑߁ܪ + ܴ 
_______________________________                                     _________________________________________ 

10. Bayesian 
11. Fisher 
12. Weighted Least Square 

݊)௑߁ + 1) = ்ܨ(݊)௑߁ܨ + ܨ்ܩܳܩ∆ = ଵ଴×ଵ଴ܫ + )10(        ܣ∆  

سازي است. با توجه به اينكه با گذشت زمان، گام گسسته ∆كه در آن: 
يابد، استفاده از مشاهدات در عدم قطعيت مشاهدات افزايش مي

خواهد  ෠ܺ(0)هاي زياد باعث افزايش عدم قطعيت تخمين بردار زمان
(݊)ܴ بهره جست به نحوي كه داشته باشيم: (݊)௭߁ توان از ماتريس كواريانسمي Rشد. براي انتخاب ماتريس وزني  = ௭ି߁ ଵ(݊)                                                                )11(  

با استفاده از رابطة فوق اختلاف ميان مشاهدات واقعي و 
راي هايي كه مشاهدات واقعي داسازي شده در زمانمشاهدات شبيه

قطعيت بيشتري هستند با ضريب بالاتري در محاسبة هزينه 
شوند. بايد توجه داشت كه محاسبة ماتريس كوواريانس ظاهرمي

مستقل از مشاهده بوده و با داشتن مدل سيستم و مدل نويزهاي 
 توان آنرا از قبل محاسبه كرد.گيري ميسيستم و اندازه

ي لسازي ابتكاري تكاماستفاده از روش بهينه
  الگوريتم ژنتيك)(

 ෠ܺ(0) استفاده از روابط تحليلي فوق براي استخراج بردار بهينه
مستلزم محاسبة  ൫ܺ(0)൯ܬ  كردن تابع هزينهنيمم منظور ميبه

به دليل پيچيدگي زياد و ابعاد  A୒است. محاسبة ماتريس  A୒ماتريس
) بسيار مشكل است و در كاربردهاي Nدليل بزرگي نسبي بزرگ (به

واقعي عملاً غيرممكن است. در اين مقاله، از الگوريتم ابتكاري 
 ෠ܺ(0)] براي استخراج مقدار بهينة بردار 11يابي تكاملي [بهينه

باياس  (0)ܺمؤلفة بردار  10استفاده شده است. سه مؤلفه از 
مين خها و دريفت ژيروسكوپ آزيموت هستند كه از روش تسنجشتاب

وريتم فوق با استفاده از الگبهينه (فيلتر كالمن) قابل تخمين نيستند. 
توليد شده، سپس  (0)ܺصورت هدفمند از بردار مقادير متفاوتي به

به عنوان خروجي استاتيك توسط مدل بدون نويز  ்ܼبردار مشاهده 
  با بردار مشاهدة ்ܼشود. اختلاف بردار استخراج مي

يابي كارگيري الگوريتم بهينه، كه قبل از بهୖܼ واقعي و تحت نويز،
صورت مجموع مربعات خطاي استخراج و ذخيره شده است، به 

تحت عنوان هزينه بردار ، (௦ܺ)ܬآيد. اين اختلاف، دست مياي بهلحظه شود. در نهايت با پيشنهاد مكرر در هر گام به الگوريتم وارد مي (0)ܺ
هاي غير قابل (با تغيير مؤلفه HOA توسط الگوريتم (0)ܺو هدفمند 

د خو نيممميبه  (௦ܺ)ܬتوسط روش بهينه)، هزينه  ،௦ܺتخمين، بردار 
به مقدار واقعي خود  (0)ܺ شدنشده و اين به معني نزديكنزديك
  است. 

13. Reasonable 
14. Stochastic process 
15. Covariance matrix 
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ري يابي ابتكا) نمودار شماتيك الگوريتم بهينه1در شكل (
بردار مشاهدات واقعي تحت نويز (ذخيره شده) است كه در  ୖܼ در شكل، .استارائه شدهناپذير هاي مشاهدهبراي استخراج حالت

بردار حالت  ܺ ثانيه در دسترس است، Tمدت زمان 
ୱܺ،شدهسازيشبيه ൌ ሾܤே, ,ாܤ بردار  ்ܼ بردار مجهول،  ஽ሿ୘ܦ
خطاي مجموع مربعات  ሺܺ௦ሻܬ و ୱܺگيري ايجاد شده بر اساس اندازه

سازي هستند. هزينة استاتيكي (مجموع هزينه در مشاهدات واقعي و شبيه
  آيد:دست ميثانيه) در هرگام از رابطه زير به Tمدت 

ሺܺ௦ሻܬ ൌ ∑ ሺܼோሺ݊ሻ െ ሺ݊ሻሻ்ܴሺ݊ሻିଵሺܼோሺ݊ሻܺܥ െ ሺ݊ሻሻே௡ୀଵܺܥ )12      (  

درستي تخمين زده شود، به   ୱܺكه بردار مجهول در صورتي
هاي ژايروهاي افقي نيز از با توجه به اينكه مقادير خطاي دريفت

دست آمده است، در اين صورت مدل سيستم قبل توسط كالمن به
دست آمده است) بر اساس آن به ୖܼبه مدل واقعي (كه مشاهدات 

نيز خواهد  ୖܼو  ୘ܼشود؛ كه به معني نزديكي بردارهاي نزديك مي
  بود.

  

  
  ذيرناپهاي مشاهدهيابي ابتكاري براي استخراج حالتالگوريتم بهينه-1شكل

  سازيشبيه
به عنوان يك سيستم واقعي مدل خطي فرايند را با شرايط اولية زير 

  گيريم:درنظر مي

)13(  

ܺ଴ ൌ ሾ0,0, φ୒଴, φ୉଴, φୈ଴, ,ேܤ ,ாܤ ,ேܦ ,ாܦ ஽ሿ்  φ୒଴ܦ ൌ 360 sec , φ୉଴ ൌ 360 sec  φୈ଴ ൌ 720 sec ேܤ   , ൌ െ0.2 ݉݃  ܤா ൌ 0.6 ݉݃, ேܦ ൌ0.05 ݀݁݃/݄ ܦா ൌ 0.02 ݀݁݃/݄, ஽ܦ ൌ െ0.01 ݀݁݃/݄  

ثانيه در شكل  500 گيري سيستم واقعي طي مدتبردار اندازه
   نشان داده شده است. )2(

  
  

  
  گيري سيستم واقعيبردار اندازه -2 شكل

الگوريتم، بايد شرايط اولية بردار حالت مشخص شود. سازي براي پياده
  توان از دو روش اقدام كرد:براي تعريف بردار حالت مي

,ேܦمقادير .1 ,φ୒଴و  ாܦ φ୉଴, φୈ଴  از فرايند فيلتراسيون كالمن
଴ܺ صورت زير خواهد بود:صورت شرايط اوليه بهاستخراج شود. در اين ൌ ሾ0,0,φෝ୒଴,φෝ୉଴,φෝୈ଴, ,ேܤ ,ாܤ ,෡ேܦ ,෡ாܦ )஽ሿ்         )14ܦ     

ها و مقادير هزينه را در تكرارهاي مختلف ) تخمين3شكل (
  دهد.مي ارائه
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  ناپذير با استفاده از فيلتركالمنهاي مشاهدهتخمين حالت -3شكل

هاي افقي و انجام فيلتر هاي ژيروسكوپبدون استخراج دريفت .2
اميد رياضي آنها صورت براي مقادير مجهول كالمن؛ در اين

଴ܺ گيريم؛ بنابراين داريم:يعني صفر را در نظر مي = [0,0,0,0,0, ,ேܤ ,ாܤ 0,0, )஽]்                            )15ܦ         

ها و مقادير هزينه را در تكرارهاي مختلف ) تخمين4شكل (
  دهد.ارائه مي

  
  

  
  

  
  

  
  استفاده از فيلتر كالمنناپذير بدون مشاهده هايتخمين حالت -4 كلش
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طوركه از روي نمودارها نيز مشخص است، باياس همان
كه زواياي صفحه ها و دريفت ژايروي آزيموت در حالتيسنجشتاب

پايدار و دريفت ژايروهاي افقي با فيلتر كالمن تخمين زده شوند با 
  شوند.دقت بهتري استخراج مي

هاي ي تخمين حالتدر حالت اول كه از فيلتراسيون كالمن برا
 8اي ها با حداكثر خطسنجپذير استفاده شده است، باياس شتابرؤيت

هاي درصد و در حالت دوم كه از فيلتراسيون كالمن براي حالت
طاي ها با حداكثر خسنجاست، باياس شتابپذير استفاده نشدهرؤيت

 اند. نكتة مهم اينكه در هر دو حالت، دريفتدرصد استخراج شده 16
  ژايروي افقي قابل تخمين نيست.

نكته مهم در نمودار هزينه، صفر نشدن هزينه حتي در 
تكرارهاي زياد است. دليل اصلي اين موضوع اين است كه 

گيري استخراج و ثبت ، تحت تأثير نويز اندازهୖܼ ،مشاهدات واقعي
، بدون ்ܼ،كه در مدل استاتيك، مشاهداتشده است، در صورتي

استخراج شده است. در واقع وجود نويز در سيستم واقعي نويز 
تر كرده و باعث خطاي نسبي(كه رسيدن به جواب بهينه را مشكل

در نمودار مشخص است) شده است. دليل ديگر، صفر نشدن هزينة 
پذير است. از دلايل هاي مشاهدهوجود خطاي تخمين براي حالت

يه و خطاي متديك توان از خطاي مدل فرايند توجديگر نيز مي
  يابي نام برد.الگوريتم بهينه

موضوع مهم ديگري كه بايد در الگوريتم ارائه شده مورد بررسي 
تخراج گيري بر دقت اسقرار گيريد، ميزان تأثير نويز سيستم و اندازه

سازي ارائه شده، ميزان انحراف پارامترهاي مجهول است. در شبيه
معيار  و انحراف راديان بر ثانيه 10-9معيار نويز ژيروسكوپ برابر با 

 مطابق با سيستممتر بر مجذور ثانيه،  10 -12ها برابر با سنجنويز شتاب
]. براي حالتي كه 12[ ناوبري يك جنگنده در نظر گرفته شده است

برابر  10گيري در يك سيستم نوعي ديگر ميزان نويز سيستم و اندازه
هاي افقي ژيروسكوپ هايفتسازي با تخمين دريبيشتر باشد، شبيه

  ) ارائه شده است.5تكرار و نتايج در شكل (
  

  

  
راف با انح استفاده از فيلتر كالمنبا  ناپذيرمشاهده هايتخمين حالت -5 كلش

  برابر 10شدت نويز 
سازي مشخص است با افزايش طور كه از نتايج شبيههمان

 ناپذيربرابر، خطاي تخمين پارامترهاي مشاهده 10شدت نويز به ميزان
  درصد افزايش يافته است. 50نيز تا 

 گيرينتيجه

 پذيري كامل فرايند كاليبراسيون و توجيه اوليةبه دليل عدم مشاهده
الت ار، امكان تخمين سه حهاي ناوبري اينرسي با صفحة پايدسسيتم ,ேܤ ها و باياس ژايروي سنجكه مربوط به باياس شتاب ஽ܦو ாܤ

طور كه نشان آزيموت است، توسط فيلتركالمن وجود ندارد. همان
اي از مشاهدات سيستم توجيه در بازه داده شد، با استفاده از مجموعه
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مده دست آزماني مشخص و در ادامه با استفاده از سيستم به
اي تخمين هتوان به كمك روشاستاتيكي كاليبراسيون و توجيه، مي

سازي هاي استاتيكي و با استفاده از روش بهينهحالت در سيستم
ابتكاري، حالت سيستم استاتيكي را، كه همان شرايط اولية سيستم 
ديناميكي فرايند توجيه است، تخمين زد. نشان داده شد، 

در بردار شرايط اولية حالت در فرايند  كه بقية پارامترهادرصورتي
,ேܦتوجيه، يعني  ,φ୒଴و ாܦ φ୉଴, φୈ଴ از قبل توسط فيلتر كالمن ،

تخمين زده شوند، روش ارائه شده با دقت بسيار خوبي قادر به 
,ேܤ،ها سنجتخمين باياس شتاب است. در حالتي كه از  ாܤ

,ேܦفيلتراسيون كالمن استفاده نشود و براي پارامترهاي   ாܦ
,φ୒଴و φ୉଴, φୈ଴  مقادير اميد رياضي آنها يعني صفر در نظر گرفته

,ேܤشود، پارامترهاي  با دقت قابل قبول براي استفاده در  ாܤ
 ،஽ܦشوند ولي در هر صورت پارامتر الگوريتم ناوبري تخمين زده مي

قابل تخمين نيست. در عين حال نشان  دريفت ژيروسكوپ آزيموت،
دقيق هاي غيرداده شده است كه الگوريتم پيشنهادي براي سيستم

سبت به تري نگيري بالا داراي دقت پايينو با نويز سيستم و اندازه
  هاي دقيق است.سيستم

هر چند كه مورد خاص مطالعه شده يك سيستم ناوبري اينرسي با 
 ي است، ليكن روش پيشنهادي و فرمولاسيونصفحه پايدار نوع نيمه تحليل

تي هاي ناوبري اينرسي، حتواند در مورد انواع ديگر سيستمكلي مسئله مي
  هاي ناوبري اينرسي بدون سكو نيز مورد استفاده قرار گيرد.سيستم
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