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Abstract:

 A method for increasing the accuracy of the initial alignment process of inertial navigation systems 

with a stable platform is presented through state feedback control in flight mode. In the presented 

method, the state feedback controller is designed by using the stable plate deviation angles and the 

sensor error which is extracted with the help of Kalman filter. To do this, while checking the 

observability of the system, by adding suitable flight maneuvers and expressing the equations of 

propagation of navigation error, in the form of a fixed piece system with time, it is possible to 

estimate the angles and errors of the sensors in the align phase. The groundwork is provided for the 

design of state feedback. Then, taking into account the stable platform motion equations and using 

the principle of separation of observer and controller design, a state feedback controller is designed. 

In the end, the simulation results of the proposed method show an increase in the accuracy of the 

alignment process and, consequently, an increase in the accuracy of the navigation, compared to the 

conventional output feedback method. 
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1. Introduction 
Navigation accuracy in inertial navigation systems 
largely depends on the quality of the initial 
justification process. The initial justification process 
means determining the initial angles and alignment of 
the inertial sensors of the device in question with 
respect to another device (analytical justification) or 
matching the coordinates of the sensors to a reference 
device (physical justification), one of the important 
topics in the topic of navigation that various research 
has assigned. Analytical justification can be used in 
navigation systems attached to the body [1-3] and 
having a stable plane [4, 5], while physical 
justification can be used in navigation systems with a 
stable plane [6-8] Although the physical justification 
is more complicated than the analytical type due to 
the need to design a control system, it leads to the 
improvement of navigation accuracy in the navigation 
phase by removing one of the error-causing factors.  
The justification process, depending on the 
conditions, can be done in both stationary [9-11] and 
mobile [12, 13] modes. In stationary mode, in the 
navigation system without stable plane, the output of 
gyroscopes and accelerometers is used, and in the 
inertial navigation system with stable plane, the 

output of accelerometers is used for initial justification. 
In order to perform justification while moving, while 
using information from inertial sensors, information 
from a navigation aid system such as Global Positioning 
System (GPS) can also be useful [14]. 
In navigation systems with a stable plane, physical 
justification happens by damping the angles of plane 
deviation [8], which researches in this field are 
limited, especially in the flight mode [15, 16]. In one 
example of this research, the calculated speed 
difference of the inertial navigation system and the 
output of the navigation aid system have been used to 
extract the control signal and correct the deviation 
angles of the stable plane. Of course, to reduce the 
effect of noise and sensor error, these speed 
differences have been passed through the Kalman 
filter and its estimation by the Kalman filter has been 
used to make the control signal [15]. In another 
example, the calculation of the control signal was 
done directly through the filtration of the output of 
the accelerometers [16]. In this article, in order to 
improve the quality of physical justification, other 
modes of the justification process are also used in the 
construction of the control signal. To be more precise, 
by estimating the error of the sensors and the 
deviation angles of the stable plane, the appropriate 
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control input is extracted to be applied to the torque 
generator of the gyroscopes in order to rotate the 
stable plane and physically compensate its deviation. 
To do this, it is necessary to check the visibility of 
this system [17, 18]. The results of the observability 
analysis of the navigation error propagation equations 
in the flight mode indicate that in a specific 
maneuver, regardless of the type of maneuver, the 
system states cannot be fully calculated from the 
observations, and therefore the main challenge in the 
state feedback controller design for this system is the 
complete lack of visibility of the state variables. 
To overcome this challenge, in this article with the 
help of [19], which is related to the analysis of the 
observability of time-constant piecewise systems, we 
have shown that if a combination of flight maneuvers 
is used in the justification process, the error 
propagation equation is fully visible by observing the 
error of the speeds, and the ground is provided for the 
design of the mode feedback. 

According to what was said, the strengths of the 
current research compared to the past are summarized 
as follows: 

1- The physical justification of the inertial navigation 
system has been done in the flight mode, which, 
compared to the analytical justification, leads to the 
elimination of an error-causing factor and the 
reduction of the computational volume in the phase 
after the justification, i.e., navigation. 

2- The accuracy of physical justification in flight 
mode is higher compared to the few past researches in 
this field. 
3- Suitable maneuvers are proposed through which it 
is possible to estimate the stable plane deviation 
angles and sensor errors. 
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اولیه سیستم ناوبری اینرسی با صفحه پایدار در  ترازیابی

 صورت فیزیکی از طریق فیدبک حالتمود پرواز به

 پور علی ظهیریسید

 ، ایران کاشان،  دانشگاه کاشان وتر،یبرق و کامپ یدانشکده مهندس -1

 Zahiripour@kashanu.ac.ir ایمیل نویسنده مخاطب

از طريق كنترل روشی  ر، های ناوبری اينرسی با صفحه پايدااوليه سيستم رازيابیقت فرايند تافزايش د ظور من به
كننده فيدبک حالت، با استفاده از زوايای فيدبک حالت در مود پرواز ارائه شده است. در روش ارائه شده، كنترل

حی شده است. برای شود، طراپايدار و خطای سنسورها كه به كمک فيلتر كالمن استخراج می انحراف صفحه
مناسب و بيان  كردن مانورهای پروازیپذيری سيستم، با اضافهانجام اين كار، ضمن بررسی وضعيت مشاهده

يا و خطاهای سنسورها ای ثابت با زمان، امکان تخمين زوامعادلات انتشار خطای ناوبری، به فرم يک سيستم تکه
ظر گرفتن معادلات نيدبک حالت فراهم شده است. سپس با در ميسر شده و زمينه برای طراحی ف رازيابیدر فاز ت

ننده فيدبک حالت ككننده، يک كنترلحركت صفحه پايدار و استفاده از اصل جداپذيری طراحی رؤيتگر و كنترل
و به تبع آن  رازيابیتسازی روش پيشنهادی، بيانگر افزايش دقت فرايند طراحی شده است. در انتها، نتايج شبيه

 ش دقت ناوبری، نسبت به روش متداول فيدبک خروجی است. افزاي

 پايدار، تخمين، فيدبک حالتهای ناوبری، صفحهاوليه، سيستم رازيابیتهای کلیدی: واژه

 1علائم اختصاری

سرعت یشمال مؤلفه  𝑣𝑁 𝑏3 باياس شتاب سنج سوم 

𝑣𝐸 سرعت رقیمؤلفه ش 𝑑1 دريفت ژيروسکوپ اول 

𝑣𝐷  سرعت عمودیمؤلفه 𝑑2 دريفت ژيروسکوپ دوم 

𝜑𝑁  اول انحراف صفحهمؤلفه 𝑑3 دريفت ژيروسکوپ سوم 

𝜑𝐸  دوم انحراف صفحهمؤلفه 𝑊1 سنسورها زينو 

𝜑𝐷  سوم انحراف صفحهمؤلفه 𝑊2  سنسورها اسيبا راتييتغ 

𝑏1 باياس شتاب سنج اول 𝜏 خطا یهمبستگ  زهبا سيماتر 

𝑏2 باياس شتاب سنج دوم 𝜔 نيزم دوران سرعت 

𝐿 يیايطول جغراف 𝐹𝐷 عمودی شتاب ظاهری مؤلفه 

𝜆 جغرافيايی عرض 𝑍 بردار مشاهدات 

𝐹𝑁  یشتاب ظاهر یشمال مؤلفه 
𝑣 یناوبر سرعت محاسبه یخطا 

 یاماهواره

𝐹𝐸  لتريف بهره 𝐿 شمالی شتاب ظاهری مؤلفه  

                                                           
 استاديار  -1

 مقدمه 

ه كيفيت های ناوبری اينرسی، به ميزان زيادی بدقت ناوبری در سيستم
اوليه به معنای  بیرازيااوليه بستگی دارد. فرايند ت رازيابی )تنظيم(فرايند ت

رد نظر تعيين زوايای اوليه سمت و تراز سنسورهای اينرسی وسيله مو
گاه سازی دستمنطبق تحليلی( يا رازيابینسبت به دستگاه ديگر )ت

وضوعات مفيزيکی(، از  رايابیمختصات سنسورها بر يک دستگاه مرجع )ت
ختصاص های مختلفی را به خود امهم در مبحث ناوبری است كه پژوهش

 [3-1] دنهبهای ناوبری متصل به تحليلی در سيستم رازيابیداده است. ت
فيزيکی رازيابی تقابل استفاده است در حاليکه  [5, 4]صفحه پايدار و دارای 

 رازيابیت .[8-6] رودهای ناوبری با صفحه پايدار به كار تواند در سيستممی
ک سيستم يفيزيکی اگرچه نسبت به نوع تحليلی به دليل نياز به طراحی 

کی از يفاز ناوبری با حذف تر است، ولی در عوض در كنترل، پيچيده
 شود. عوامل ايجاد خطا، به بهبود دقت ناوبری منجر می
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 [11-9] در هر دو مد ساكن تواندمی ، بسته به شرايطرازيابیفرايند ت
انجام شود. در حالت سکون، در سيستم ناوبری  [13, 12]و متحرک 

ها و در سنجها و شتاببدون صفحه پايدار از خروجی ژيروسکوپ
ها به وجی شتاب سنجسيستم ناوبری اينرسی با صفحه پايدار از خر

در حال  رازيابیشود. برای انجام تاوليه استفاده می رازيابیمنظور ت
حركت، ضمن استفاده از اطلاعات سنسورهای اينرسی، اطلاعات يک 

  .[14] باشدتواند مفيد نيز می GPSسيستم كمک ناوبری مانند 

فيزيکی با  رازيابیهای ناوبری با صفحه پايدار، تدر سيستم
كه تحقيات  [8] افتدميراسازی زوايای انحراف صفحه اتفاق می

, 15]  ه به خصوص در مد پرواز محدود استانجام شده در اين حوز
های محاسبه . در يک نمونه از اين تحقيقات از تفاضل سرعت[16

ناوبری برای شده سيستم ناوبری اينرسی و خروجی سيستم كمک
استخراج سيگنال كنترلی و تصحيح زوايای انحراف صفحه پايدار 
استفاده شده است. البته برای كاهش اثر نويز و خطای سنسورها، 

ها از فيلتر كالمن عبور داده شده و از تخمين آن اين تفاضل سرعت
 ن برای ساخت سيگنال كنترل استفاده شده استتوسط فيلتر كالم

طريق ای ديگر، محاسبه سيگنال كنترلی، مستقيماً از در نمونه [15]
. در اين [16] ها انجام گرفته استسنجفيلتراسيون خروجی شتاب

های ديگر فيزيکی، از حالت رازيابیمنظور بهبود كيفيت تمقاله به
شود. به نيز در ساخت سيگنال كنترل استفاده می رازيابید تفراين

تر، با تخمين خطای سنسورها و زوايای انحراف صفحه بيان دقيق
پايدار، ورودی كنترل مناسب برای اعمال به گشتاورساز 

منظور دوران صفحه پايدار و جبران فيزيکی انحراف ها بهژيروسکوپ
پذيری اين كار، بررسی رؤيت شود. برای انجام اينآن استخراج می

. نتايج تحليل مشاهده پذيری  [18, 17] كندسيستم ضرورت پيدا می
معادلات انتشار خطای ناوبری در مد پرواز بيانگر اين موضوع است 

های توان حالتكه در يک مانور مشخص، فارغ از نوع مانور، نمی
كرد و لذا چالش اصلی استخراج طور كامل از مشاهدات بهسيستم را 

كننده فيدبک حالت برای اين سيستم، عدم مشاهده در طراحی كنترل
 پذيری كامل متغيرهای حالت است.

كه مربوط  [19] برای عبور از اين چالش، در اين مقاله به كمک
ای ثابت با زمان است، نشان های تکهپذيری سيستمبه تحليل مشاهده

، تركيبی از مانورهای پروازی استفاده رازيابیايم كه اگر در فرايند تداده
طور كامل ها، بهشود، معادلات انتشار خطا با مشاهدات خطای سرعت

 شود. پذير شده و زمينه برای طراحی فيدبک حالت فراهم میرؤيت
چه گفته شد، نقاط قوت پژوهش جاری در قياس با توجه به آن

 شوند:صورت خلاصه زير بيان میبا گذشته به
فيزيکی سيستم ناوبری اينرسی در مد پرواز انجام شده  رازيابیت -1

تحليلی، منجر به حذف يک عامل ايجاد خطا  نظيماست كه در مقايسه با ت
 شود.، يعنی ناوبری میرازيابیاز ت و كاهش حجم محاسباتی در فاز بعد

در مود پرواز، در قياس با معدود فيزيکی صورت به ترازيابیدقت -2
 تحقيقات گذشته در اين حوزه بالاتر است.

مانورهای مناسبی پيشنهاد شده كه از طريق آن امکان تخمين -3
 زوايای انحراف صفحه پايدار و خطای سنسورها به وجود آيد.

 :از استهای اين مقاله عبارتنوآوری ی،بنددر يک جمع
پذير ها جهت رؤيتتلفيق چند مانور و تعيين نوع و تعداد آن -1

 شدن كامل خطاهای الگوريتم ناوبری اينرسی
كننده فيدک حالت با معرفی سيگنال كنندهطراحی كنترل -2

ا هدف ب ،استفاده از درجات آزادی موجود در طراحی ،كنترل مجازی
سازی سيستم كنترل با استفاده از سادهو سيستم كنترل  شدنساده

 قضيه دايره گرشگورين

اين صورت است كه در بخش دوم، مدل خطای پيکربندی مقاله به
مناسبی برای سيستم ناوبری اينرسی با صفحه پايدار در مود پرواز ارائه 

اوليه در  رازيابیپذيری فرايند تمشاهده ،شود و در بخش سوممی
گيرد. در بخش چهارم طراحی های مختلف مورد ارزيابی قرار میمانور

كننده فيدبک حالت برای جبران انحراف صفحه پايدار انجام شده كنترل
سازی اين طراحی در بخش پنجم ارائه شده است. سرانجام و نتايج شبيه

 گيری پژوهش جاری بيان شده است.در بخش پايانی نتيجه

 مد پرواز مدل خطای سیستم ناوبری در

فيزيکی اوليه در مود پرواز، مدل  رازيابیمنظور بررسی كيفيت فرايند تبه
، [20] خطای مناسبی مورد نياز است كه نمونه متداول آن از مرجع
عنوان استخراج شده است. در اين مدل، دستگاه مختصات جغرافيايی به

با خطای افزوده شده  INSشود. مدل خطای دستگاه مرجع تعريف می
 شود:صورت زير بيان میمتغير حالت به 12سنسورها توسط 

(1) �̇� = 𝐴𝑥 + 𝑊 

 در رابطه فوق

(2) 𝑥 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
𝑣𝑁

𝑣𝐸

𝑣𝐷

𝜑𝑁

𝜑𝐸

𝜑𝐷

𝑏1

𝑏2

𝑏3

𝑑1

𝑑2

𝑑3 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

های سرعت خطای ناوبری به ترتيب مؤلفه 𝑣𝐷و  𝑣𝑁  ،𝑣𝐸كه در آن 
به  𝜑𝐷و  𝜑𝑁 ،𝜑𝐸اينرسی در راستای شمالی، شرقی و عمودی،  

های انحراف صفحه پايدار نسبت به دستگاه مختصات ترتيب مؤلفه
 ،های سه محورسنجبه ترتيب باياس شتاب 𝑏3و  𝑏1  ،𝑏2يايی، جغراف



 

  

 

 صورت فيزيکی از ...پرواز به مودترازيابی اوليه سيستم ناوبری اينرسی با صفحه پايدار در 
 ژوهشی علوم و فناوری فضايیپ -فصلنامة علمی
 5 / ( 60)پياپی  1403بهار  /1شمارة  / 17دورة 

𝑑1  ،𝑑2  و𝑑3 و های سه محور به ترتيب دريفت ژيروسکوپ𝑊 =

[
𝑊1(6×1)

𝑊2(6×1)
 𝑊1معرف نويز فرايند است.  نويز سفيد، بردار تصادفی [

 ياس سنسورهاست.مربوط به تغييرات با 𝑊2نويز سنسورها و 
در شکل دقيق  INSذكر است كه معادلات انتشار خطای لازم به

خود غير خطی هستند. اگر در بسط تيلور توابع، از تقريب مرتبه اول 
 .استفاده شود، مدل خطا در شکل تقريبی خود، خطی خواهد بود

 صورت زير است:به 𝐴(، ماتريس 1در رابطه )

(3) 𝐴 = [

�̃� 𝐹 𝐼 0
0 𝛺 0 𝐼
0 0 0 0
0 0 0 0

] 

بناميم، با توجه  𝑒 را هابردار باياس سنسورها و دريفت ژيروسکوپ اگر
 داريم: انتشار خطابه مدل 

�̇� = 𝑊2 

معمولاً يک ها، توضيح اينکه باياس سنسورها و دريفت ژيروسکوپ
صورت زير در فرايند تصادفی با فركانس كوچک )تغييرات آهسته( به

 شود:نظر گرفته می
�̇� = 𝜏−1𝑒 + 𝑊2 

نويز  𝑊2همبستگی خطا و  زمانی بازه قطری ماتريس 𝜏كه در آن 
 سفيد است. 

طور كلی به دليل روند كند تغييرات باياس سنسورها و دريفت به
(. حدود چند صدثانيهبزرگ است ) 𝜏 های ماتريسدرايهها، ژيروسکوپ
 ،، در اين مقالهحدود چند ده ثانيه() كوتاه بودن فاز ترازيابی با توجه به

 :و لذا نهايت در نظر گرفته شده استبی هامقادير درايه
�̇� = 𝑊2 

 صورت زير است:به Ω̃، زير ماتريس پادمتقارن 𝐴در ماتريس حالت 

(4) Ω̃ = [

0 Ω̃𝐷 −Ω̃𝐸

−Ω̃𝐷 0 Ω̃𝑁

Ω̃𝐸 −Ω̃𝑁 0

] 

 :كه در آن
Ω̃𝐸 = −(2𝜔 + �̇�)𝑠𝑖𝑛𝐿 
Ω̃𝑁 = (2𝜔 + �̇�)𝑐𝑜𝑠𝐿 

(5) Ω̃𝐷 = −�̇� 

به ترتيب طول و عرض  𝐿و  𝜆سرعت دوران زمين و  𝜔(، 5در رابطه )
 باشند.جغرافيايی وسيله پرنده می

صورت زير تعريف به Ω، زير ماتريس پادمتقارن 𝐴در ماتريس حالت 
 شود:می

(6) Ω = [
0 Ω𝐷 −Ω𝐸

−Ω𝐷 0 Ω𝑁

Ω𝐸 −Ω𝑁 0
] 

 :كه در آن

(7) 
Ω𝐷 = −(𝜔 + �̇�)𝑠𝑖𝑛𝐿 

Ω𝑁 = (𝜔 + �̇�)𝑐𝑜𝑠𝐿 
Ω𝐷 = −�̇� 

 :صورت زير استبه 𝐹و سرانجام ماتريس 

(8) 𝐹 = [
0 −𝐹𝐷 𝐹𝐸

𝐹𝐷 0 −𝐹𝑁

−𝐹𝐸 𝐹𝑁 0
] 

 های شمالی، شرقی و عمودی شتابمؤلفه 𝐹𝐷و  𝐹𝑁 ،𝐹𝐸كه در آن 
 وسيله پرنده است. ظاهری

در اينجا، مشاهدات، تفاضل سه مؤلفه سرعت محاسبه شده 
سرعت محاسبه شده توسط سيستم  و اينرسی توسط الگوريتم ناوبری

است. به بيان  ای()در اينجا سيستم ناوبری ماهواره كمک ناوبری
( 1حالت اول، در مدل خطای ) سه متغير مرتبط با ديگر، مشاهدات،

 توان نوشت:هستند. بنايراين می
(9) 𝑍 = 𝐶𝑥 + 𝑣 

(10) 𝐶 = [𝐼 0] 

ماتريس صفر با ابعاد  0ماتريس واحد مرتبه سه و  𝐼كه در آن 
3 ×  بردار خطای 𝑣 و بردار مشاهدات است 𝑍(،  9. در رابطه )است 9

  .ای استسيستم ناوبری ماهوارهدر  محاسبه سرعت

 پذیری فرایند توجیه اولیهلیل مشاهدهتح

سيستم ناوبری در مد پروازی  رازيابیمانورهای پيشنهادی برای ت
 صورت يک يا تلفيقی از موارد زير باشد:تواند بهمی

( مانور در يک ارتفاع مشخص با سرعت ثابت كه زير ماتريس 1
𝐹 صورت زير است:در آن به 

(11) 𝐹 = [
0 𝑔 0

−𝑔 0 0
0 0 0

] 

 𝐹𝑁( مانور در يک ارتفاع مشخص و دارای شتاب شمالی 2

(12) 𝐹 = [

0 𝑔 0
−𝑔 0 −𝐹𝑁

0 𝐹𝑁 0
] 

 𝐹𝐸( مانور در يک ارتفاع مشخص و دارای شتاب شرقی 3

(13) 𝐹 = [

0 𝑔 𝐹𝐸

−𝑔 0 0
−𝐹𝐸 0 0

] 

لی و ( مانور در يک ارتفاع مشخص و دارای شتاب افقی )شتاب شما4
 شرقی ثابت(

(14) 𝐹 = [

0 𝑔 𝐹𝐸

−𝑔 0 −𝐹𝑁

−𝐹𝐸 𝐹𝑁 0
] 

 𝐹𝐷( مانور به سمت بالا با شتاب 5

(15) 𝐹 = [
0 −𝐹𝐷 0
𝐹𝐷 0 0
0 0 0

] 
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اوليه، تلفيقی از مانورهای ذكر  رازيابیبا توجه به روابط فوق اگر در فاز ت 
تغيير كرده  𝐹ر به مانور بعدی، زير ماتريسشده استفاده شود، از يک مانو

)در حدود چند ده ثانيه(، ساير  رازيابیو به دليل كوتاه بودن فرايند ت
صورت ها تقريباً ثابت خواهند بود. بنابراين، سيستم حاصل، بهزيرماتريس

سازی است كه روش بررسی ای ثابت با زمان قابل مدليک سيستم تکه
بيان شده است. برای  [19] هايی درتمپذيری چنين سيسمشاهده

 :پذيری كامل اين سيستم، كافی است رتبه ماتريس زير كامل باشدرؤيت

(16) 𝑄𝑆 = [

𝑄1

𝑄2

…
𝑄𝑖

] 

ام( 𝑖ام )مانور 𝑖پذيری تکه تمعرف ماتريس رؤي 𝑄𝑖كه در آن، 
 :است. به بيان ديگر

(17) 
𝑄𝑖

= [𝐶𝑇 (𝐶𝐴𝑖)
𝑇 (𝐶𝐴𝑖

2)𝑇 … (𝐶𝐴𝑖
11)𝑇] 

كه صرفاً از يک مانور چه گفته شد، در صورتیبا توجه به آن
استفاده شود، فارغ از نوع مانور، با يک سيستم خطی تغييرناپذير با 

پذيری آن ساده است. در زمان مواجه خواهيم بود كه بررسی رؤيت
 :اين حالت خواهيم داشت

(18) 𝑄𝑆 = 𝑄1 ⟹ 𝑅𝑎𝑛𝑘(𝑄𝑠) = 9 

 پذير كامل نيست.كه بيانگر آن است كه سيستم رؤيت
كه از دو مانور اشاره شده در بالا استفاده شود، فارغ در صورتی

 :ها، خواهيم داشتاز نوع و اولويت استفاده از آن

(19) 
𝑄𝑆 = [

𝑄1

𝑄2
]

⟹ 𝑅𝑎𝑛𝑘(𝑄𝑠) = 11 

پذيری، بيانگر آن است كه رؤيت مرتبه ماتريس رغم افزايشكه علی
 پذير كامل نيست.رؤيت ،سيستم

مانور اشاره شده در بالا استفاده شود، فارغ از نوع  كه از سهدر صورتی
 ها، خواهيم داشت:و اولويت استفاده از آن

(20) 
𝑄𝑆 = [

𝑄1

𝑄2

𝑄3

]

⟹ 𝑅𝑎𝑛𝑘(𝑄𝑠) = 12 

 پذير كامل است. كه بيانگر آن است كه سيستم رؤيت
(، 11از مانورهای )بنابراين در شرايط استفاده از سه مانور 

ها، تخمين ، فارغ از نوع و اولويت انجام آن(15( و )14(، )13(، )12)
های سيستم به خصوص زوايای انحراف صفحه و باياس حالت
ها توسط يک رؤيتگر مناسب ها و دريفت ژيروسکوپسنجشتاب
پذير است كه در اين مقاله از فيلتر كالمن برای تخمين امکان
بوط به تخمين حالت با استفاده ها استفاده شده است. معادله مرحالت

 صورت زير است:از اين فيلتر به

(21) �̇̂� = 𝐴�̂� + 𝐵𝑢 + 𝐿(𝑦 − 𝐶�̂�) 

صورت زير محاسبه بهره فيلتر است و به 𝐿در رابطه فوق 
 شود:می
(22) 𝐿 = 𝑃𝐶𝑇𝑅−1 

ها بوده و قانون به روزرسانی ماتريس كوواريانس حالت 𝑃كه در آن 
 زير است: صورتآن به

𝑑𝑃

𝑑𝑡
= 𝐴𝑃 + 𝑃𝐴𝑇 + 𝑄 − 𝑃𝐶𝑇𝑅−1𝐶𝑃                               

(23)  𝑃(𝑡0) = 𝑃0 

)خطای سنسورهای  ماتريس كوواريانس نويز فرايند 𝑄 (،23در رابطه )
)خطای سيستم  ماتريس كوواريانس نويز مشاهدات 𝑅و  اينرسی(

 است. ناوبری( كمک

 کننده فیدبک حالتکنترل طراحی

، در [21] كننده و رؤيتگربا توجه به اصل جداپذيری طراحی كنترل
صورت جدای كننده فيدبک حالت بهاين بخش فرايند طراحی كنترل

 شود.از رؤيتگر تشريح می
اوليه، از بين بردن  رازيابیكه هدف فرايند تبا توجه به آن 

است، با استفاده  𝑁𝐸𝐷انحراف صفحه پايدار نسبت به دستگاه مرجع 
توان پايدار را می صفحه وضعيت خطای ( معادلات1) رابطه از
  صورت زير نوشت: به

(24) �̇� = Ωφ + 𝑑 

 كه در آن

(25) 
φ = [𝜑𝑁 𝜑𝐸 𝜑𝐷]𝑇 
𝑑 = [𝑑1 𝑑2 𝑑3]

𝑇 

پايدار برای كنترل صفحه حال اگر از گشتاورساز ژيروسکوپ
 آيد:صورت زير در میخطا، بهاستفاده شود، معادلات 

(26) �̇� = Ωφ + 𝑑 + 𝑢 

صفحه )ورودی كنترل(  ایردار فرمان سرعت زاويهب 𝑢كه در آن 
پايدار نسبت به دستگاه جغرافيايی است كه توسط گشتاورساز 

افزار بلوک ناوبری اعمال محور به سختها حول سهژيروسکوپ
 صورت زير قابل بازنويسی است:( به26رابطه ) شود.می

(27) �̇� = Ωφ + �̃� 

صورت زير قابل ده و بهورودی كنترل مجازی بو �̃�كه در آن 
 بيان است:

(28) �̃� = 𝑢 + 𝑑 

با توجه به وجود سه ورودی كنترلی برای كنترل زوايای صفحه، 
در قانون  𝐾درجه آزادی مناسبی برای انتخاب بهره فيدبک حالت 

�̃�كنترل  = −𝐾φ وجود دارد. مثلاً با انتخاب 
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(29) 

𝐾 = Ω + [

𝑘1 0 0
0 𝑘2 0
0 0 𝑘3

] 

     

= [

𝑘1 Ω𝐷 −Ω𝐸

−Ω𝐷 𝑘2 Ω𝑁

Ω𝐸 −Ω𝑁 𝑘3

] 

بسته خواهيم ها مقادير مثبتی باشند، در سيستم حلقه 𝑘𝑖كه در آن 
 :داشت

�̇� = Ωφ + �̃� = Ωφ − {Ω + [

𝑘1 0 0
0 𝑘2 0
0 0 𝑘3

]}φ 

(30)    = − [

𝑘1 0 0
0 𝑘2 0
0 0 𝑘3

]φ 

خواهند بود كه   𝑘𝑖−بسته اين معنا كه مقادير ويژه سيستم حلقهبه 
رود. پايدار بعد از گذشت زمانی از بين می دهد انحراف صفحهنشان می

كننده و با توجه به كوچک بودن تر اين كنترلسازی سادهبرای پياده
كران بالايی برای اندازه  𝑚كه ، با فرض آنΩهای ماتريس درايه
 :صورتباشد، با انتخاب بهره فيدبک حالت به Ωهای هدراي

(31) 𝐾0 = [

𝑘1 0 0
0 𝑘2 0
0 0 𝑘3

] 

𝑘𝑖كه در آن  ≫ 2𝑚بسته تقريباً همان ، مقادير ويژه سيستم حلقه𝑘𝑖 ها
 :داريم [22] خواهند بود، زيرا با استفاده از قضيه دايره گرشگورين

(32) |𝜆𝑖(Ω − 𝐾0) + 𝑘𝑖| ≤ 2𝑚 

𝑘𝑖و با توجه به اينکه  ≫ 2𝑚 خواهيم داشت: 

(33) 𝜆𝑖(Ω − 𝐾0) ≈ −𝑘𝑖 

 بنابراين ورودی كنترل اصلی عبارت است از:

(34) 𝑢 = �̃� − 𝑑 = −𝐾0φ − 𝑑 

ادی در مد پرواز در فيزيکی پيشنه رازيابیبلوک دياگرام روش ت
 رسم شده است. 1شکل 

 
 بلوک دياگرام روش پيشنهادی -1شکل 

 سازیشبیه

 3و  2، 1در مد پرواز با انجام مانورهای  رازيابیسازی برای تشبيه
همين ترتيب گفته شده و هر يک به اشاره شده در متن مقاله و به

زير صورت ثانيه صورت گرفته است. ساير پارامترها به 5مدت 
 اند:دهی شدهمقدار

𝐹𝑁 = 𝐹𝐸 = 0.05𝑔 

𝑃0 = 𝑑𝑖𝑎𝑔 {
10−6, 10−6, 10−6, 10−4, 10−4, 10−4,

10−6, 10−6, 10−6, 10−10, 10−10, 10−10} 

𝑄 = 𝑑𝑖𝑎𝑔 {
10−7, 10−7, 10−7, 10−17, 10−17, 10−17,

10−5, 10−5, 10−5, 10−13, 10−13, 10−13 } 

𝑅 = 𝑑𝑖𝑎𝑔{2 × 10−3, 2 × 10−3, 2 × 10−3} 

𝜔 = 15 °/ℎ       

𝜆 = 32°   ,    𝐿 = 53° 

در ضمن از تغييرات طول و عرض جغرافيايی با توجه به كوتاه 
 نظر شده است.صرف رازيابی،بودن فاز ت
𝑚چنين با توجه به اينکه هم ≪  در 1ها برابر 𝑘𝑖، مقادير 1

 اند.نظر گرفته شده
كه مبتنی بر  ترازيابی فيزيکی در مود پرواز، روش متداول

ها يعنی فيدبک خروجی است، صرفاً اطلاعات مربوط به سرعت
تفاضل سرعت محاسبه شده توسط الگوريتم ناوبری اينرسی و سرعت 
محاسبه شده توسط سيستم كمک ناوبری را برای ساخت سيگنال 

و از ساير متغيرهای حالت مثلاً خطاهای  كندكنترل استفاده می
گيرد. با توجه به ها فيدبک نمیو دريفت ژيروسکوپ محاسبه وضعيت

اطلاعات ارزشمندی كه در اين متغيرها وجود دارد، پيشنهاد پژوهش 
ها در جاری اين بوده است كه بعد از تخمين اين متغيرها از آن

 دهی سيگنال كنترل استفاده شود.شکل
سازی روش متداولی كه با فيدبک از خطای شبيهبرای  
 ]15[كند از روابط و مقادير مندرج در مرجع ها كار میسرعت

، دو روش كنترل زوايای انحراف 2شکل  استفاده شده است.
طور كه كند. همانمقايسه می رازيابیصفحه را در فرايند ت

دهد، روش پيشنهادی با دقت و نشان می 2نمودارهای شکل 
پايدار را با دستگاه جغرافيايی منطبق تری صفحهعت مناسبسر

كرده است. روش ديگر اگرچه انحراف صفحه نسبت به افق را 
(، در قياس 2كمی كاهش داده )نمودارهای اول و دوم در شکل 

با روش پيشنهادی دقت و سرعت كمتری دارد. در ضمن 
طور كه مشخص است، روش ديگر در كاهش انحراف همان

 (2صفحه موفق عمل نکرده است. )نمودار سوم شکل  وتيمآز
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 جغرافيايی حول سه محور زوايای انحراف صفحه پايدار نسبت به دستگاه -2شکل 

پايدار را در افزايش دقيق و سريع صفحه رازيابیكه اثر تبرای آن
دقت ناوبری نشان دهيم، نمودارهای مربوط به خطای سرعت و 

الگوريتم ناوبری نيز  طول و عرض جغرافيايی()متناسب با  موقعيت
ها طور كه اين شکلرسم شده است. همان  4و  3های در شکل

تر سازی دقيقدهد، روش پيشنهادی به دليل منطبقنشان می
صفحه پايدار به دستگاه جغرافيايی و از بين بردن يکی از عوامل 

ی ايجاد خطای ناوبری، نسبت به روش متداول، خطای ناوبر
 كمتری را ثبت كرده است.

 
 اينرسی در كانال شمالی خطای سرعت و موقعيت الگوريتم ناوبری -3شکل 

 

ناوبری اينرسی در كانال شرقی خطای سرعت و موقعيت الگوريتم -4شکل   

گیرینتیجه  

های ناوبری در سيستم ترازيابیمنظور افزايش دقت در اين مقاله به
ر مود پرواز از كنترل فيدبک حالت برای اينرسی با صفحه پايدار د

ميراسازی زوايای انحراف صفحه پايدار استفاده شد. ورودی كنترلی 
بر مبنای انحراف زوايای صفحه كه توسط فيلتر كالمن تخمين زده 

شود، طراحی شد. قابليت تخمين زوايای انحراف صفحه از طريق می
پذيری ظريه رؤيتايجاد يک مانور تلفيقی مناسب با استفاده از ن

در  ترازيابیت با زمان، تضمين شد. خطای ابای ثهای تکهسيستم
جای كه در ساخت ورودی كنترل بهروش ارائه شده، به دليل آن

و دريفت  پايدارها، از زوايای انحراف صفحهاستفاده از خطای سرعت
استفاده شد، نسبت به روش قبلی كه مستقيماً خطای  هاژيروسکوپ

كرد، كمتر بود و ا را به گشتاورساز بلوک ناوبری اعمال میهسرعت
 طور محسوسی افزايش يافت. به تبع آن دقت ناوبری به

 تعارض منافع

 گونه تعارض منافع توسط نويسندگان بيان نشده است. هيچ
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