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This article presents a method for enhancing the accuracy of the 

initial alignment process of inertial navigation systems with a 

stabilized platform using state feedback control in flight mode. 

In the proposed method, a state feedback controller is designed 

utilizing stable platform deviation angles and sensor errors 

extracted via a Kalman filter. By verifying the system's 

observability and incorporating suitable flight maneuvers, the 

navigation error propagation equations are expressed as a time-

invariant system, enabling the estimation of sensor angles and 

errors during the alignment phase. This lays the groundwork for 

state feedback design. Subsequently, considering the stable 

platform's motion equations and applying the principle of 

separation of observer and controller design, a state feedback 

controller is developed. Finally, simulation results demonstrate 

that the proposed method improves the accuracy of the 

alignment process and, consequently, enhances navigation 

accuracy compared to the conventional output feedback 

method.  
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ص  ت  تراز  ب  ا لیه سیستم ن  بر  ا  رس  ب  صفحه پ  دا  د  م د پر از به

  یز ک  از طر ق  یدبک ح لت 

 *پورعلی ظهیری سید 

 ، کاشان، ایران دانشگاه کاشان وتر،یبرق و کامپ یدانشکده مهندساستادیار، 

 

 چکیده   اطلاعات مقاله

 تاریخچه مقاله:  

 1402خرداد   11دریافت 
 1402مرداد   22بازنگری 
 1402شهریور  7پذیرش 

 1402شهریور  7انتشار اولین 
 

 های كلیدی: واژه

 ترازیابی اولیه  

 های ناوبری سیستم

 پایدار  ة  صفح

 تخمین  

 فیدبک حالت 
 

 
  یروش   دار، ی با صفحه پا   ی نرس ی ا   ی ناوبر   های ستم ی اولیه س   ی اب ی افزایش دقت فرایند تراز منظور  به 

ف  کنترل  طریق  کنترل   دبک ی از  شده،  ارائه  روش  در  است.  شده  ارائه  پرواز  مود  در  کننده  حالت 

سنسورها که به کمک فیلتر    ی پایدار و خطا حالت، با استفاده از زوایای انحراف صفحه    دبک ی ف 

می   کالمن  طراح استخراج  برا   ی شود،  است.  ا   ی شده  بررس   ن ی انجام  ضمن    ت ی وضع   ی کار، 

ب   ی پرواز   مانورهای   کردن با اضافه   ستم، ی س   ی ر پذی مشاهده  انتشار خطا   ان ی مناسب و    ی معادلات 

سنسورها در    ی و خطاها   ا ی زوا   ن ی ثابت با زمان، امکان تخم   ای تکه   ستم ی س   ک ی به فرم    ، ی ناوبر 

با در نظر    دبک ی ف   ی طراح   ی برا   نه ی شده و زم   سر ی م   ی اب ی فاز تراز  حالت فراهم شده است. سپس 

  کننده، و کنترل  تگر ی رؤ  ی طراح   ی ر ی و استفاده از اصل جداپذ  دار ی گرفتن معادلات حرکت صفحه پا 

نتا   ی حالت طراح   دبک فی   کننده کنترل   ک ی  انتها،    ،ی شنهاد ی روش پ   سازی ه ی شب   ج ی شده است. در 

فرا   ش ی افزا   انگر ی ب  افزا   تبع به و    ی اب ی راز ت   ند ی دقت  ناوبر   ش ی آن  متداول    ، ی دقت  به روش  نسبت 

 است.    ی خروج   دبک ی ف 
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 علوم و فناوری فضایی                              
 1شمارة ، 17دورة ، 1403 سال 

 علائم و اختصارات 

 𝒃𝟏 اول  سنجشتاببایاس 

 𝒃𝟐 دوم  سنجشتاببایاس 

 𝒃𝟑 سنج سوم بایاس شتاب

 𝒅𝟏 دریفت ژیروسکوپ اول 

 𝒅𝟐 دریفت ژیروسکوپ دوم 

 𝒅𝟑 دریفت ژیروسکوپ سوم 

 𝑾𝟏 سنسورها  زینو

 𝑾𝟐 سنسورها  اسیبا راتییتغ

 𝝉 خطا   ی همبستگ   بازه   س ی ماتر 

 𝝎 ن یزم دوران سرعت

 𝑭𝑫 عمودی شتاب ظاهری   مؤلفه 

 𝒁 بردار مشاهدات 

 𝒗 ای  ی ماهواره ناوبر   سرعت   محاسبه   ی خطا 

 𝑳 لتر ی ف   بهره 

 𝒗𝑵 سرعت یشمال  مؤلفه 

 𝒗𝑬 مؤلفه شرقی سرعت 

 𝒗𝑫 مؤلفه عمودی سرعت

 𝝋𝑵 صفحه مؤلفه اول انحراف 

 𝝋𝑬 مؤلفه دوم انحراف صفحه 

 𝝋𝑫 مؤلفه سوم انحراف صفحه 

 𝑳 یی ایطول جغراف

 𝝀 عرض جغرافیایی 

 𝑭𝑵 ی شتاب ظاهر  یشمال  مؤلفه 

 𝑭𝑬 شمالی شتاب ظاهری  مؤلفه 

 مقدمه  

های ناوبری اینرسی، به میزان زیادی به کیفیت دقت ناوبری در سیستم 
)تنظیم( اولیه بستگی دارد. فرایند ترازیابی اولیه به معنای فرایند ترازیابی  

تعیین زوایای اولیه سمت و تراز سنسورهای اینرسی وسیله مورد نظر نسبت 
منطبق  یا  تحلیلی(  )ترازیابی  دیگر  دستگاه  مختصات به  دستگاه  سازی 

یابی فیزیکی(، از موضوعات مهم در ز سنسورها بر یک دستگاه مرجع )ترا
های مختلفی را به خود اختصاص داده ناوبری است که پژوهش مبحث  

تحلیلی در سیستم  ترازیابی  بدنه  است.  به  ناوبری متصل  و   [ 3- 1] های 
که ترازیابی فیزیکی  قابل استفاده است در حالی   [ 5  ، 4] دارای صفحه پایدار  

. ترازیابی  [ 8-6] رود  های ناوبری با صفحه پایدار به کار  تواند در سیستم می 
فیزیکی اگرچه نسبت به نوع تحلیلی به دلیل نیاز به طراحی یک سیستم 

تر است، ولی در عوض در فاز ناوبری با حذف یکی از عوامل  کنترل، پیچیده 
 شود.  ایجاد خطا، به بهبود دقت ناوبری منجر می 

می  به شرایط  بسته  ترازیابی،  هر فرایند  در   دو مد ساکن   تواند 
انجام شود. در حالت سکون، در سیستم   [13  ،12]و متحرک    [9-11]

ها و در  سنج ها و شتابناوبری بدون صفحه پایدار از خروجی ژیروسکوپ 
منظور ها به سیستم ناوبری اینرسی با صفحه پایدار از خروجی شتاب سنج 

می   رازیابیت استفاده  تاولیه  انجام  برای  حرکت،    رازیابی شود.  حال  در 
ضمن استفاده از اطلاعات سنسورهای اینرسی، اطلاعات یک سیستم  

   .[ 14]باشد تواند مفید نیز می GPSکمک ناوبری مانند 
سیستم با  در  فیزیکی  ترازیابی  پایدار،  صفحه  با  ناوبری  های 

که تحقیات انجام    [8]افتد  میراسازی زوایای انحراف صفحه اتفاق می
. در  [ 16  ،15]   خصوص در مد پرواز محدود استشده در این حوزه به 

های محاسبه شده سیستم یک نمونه از این تحقیقات از تفاضل سرعت
ناوبری برای استخراج سیگنال   ناوبری اینرسی و خروجی سیستم کمک

کنترلی و تصحیح زوایای انحراف صفحه پایدار استفاده شده است. البته  
ها از فیلتر برای کاهش اثر نویز و خطای سنسورها، این تفاضل سرعت

کالمن عبور داده شده و از تخمین آن توسط فیلتر کالمن برای ساخت 
است   شده  استفاده  کنترل  نمونه   [15] سیگنال  محاسبه  در  دیگر،  ای 

شتاب خروجی  فیلتراسیون  طریق  از  مستقیماً  کنترلی،  ها  سنجسیگنال 
است   به [16]انجام گرفته  مقاله  این  ترازیابی  . در  بهبود کیفیت  منظور 

های دیگر فرایند ترازیابی نیز در ساخت سیگنال کنترل فیزیکی، از حالت
تر، با تخمین خطای سنسورها و زوایای  شود. به بیان دقیقاستفاده می

انحراف صفحه پایدار، ورودی کنترل مناسب برای اعمال به گشتاورساز 
منظور دوران صفحه پایدار و جبران فیزیکی انحراف آن  ها بهژیروسکوپ 

پذیری این سیستم شود. برای انجام این کار، بررسی رؤیتاستخراج می 
می پیدا  مشاهده[18  ،17]کند  ضرورت  تحلیل  نتایج  معادلات  .  پذیری 

انتشار خطای ناوبری در مد پرواز بیانگر این موضوع است که در یک  
طور  به های سیستم را  توان حالتمانور مشخص، فارغ از نوع مانور، نمی

طراحی   در  اصلی  چالش  لذا  و  کرد  استخراج  مشاهدات  از  کامل 
پذیری کامل  ننده فیدبک حالت برای این سیستم، عدم مشاهدهک کنترل

 متغیرهای حالت است. 
که مربوط    [19]  برای عبور از این چالش، در این مقاله به کمک

ای ثابت با زمان است، نشان های تکهپذیری سیستم به تحلیل مشاهده
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 علوم و فناوری فضایی
  1 شمارة،  17دورة ، 1403سال 

، ترکیبی از مانورهای پروازی استفاده  رازیابیایم که اگر در فرایند تداده
طور کامل  ها، به شود، معادلات انتشار خطا با مشاهدات خطای سرعت

 شود.  پذیر شده و زمینه برای طراحی فیدبک حالت فراهم میرؤیت
گفته شد، نقاط قوت پژوهش جاری در قیاس با    آنچهبا توجه به  

 شوند: صورت خلاصه زیر بیان می گذشته به 

ترازیابی فیزیکی سیستم ناوبری اینرسی در مد پرواز انجام شده    -1
است که در مقایسه با تنظیم تحلیلی، منجر به حذف یک عامل ایجاد 
ناوبری   یعنی  ترازیابی،  از  بعد  فاز  در  محاسباتی  حجم  کاهش  و  خطا 

 شود. می

فیزیکی در مود پرواز، در قیاس با معدود صورت  به   دقت ترازیابی  -2
 تحقیقات گذشته در این حوزه بالاتر است. 

امکان تخمین  مانورهای مناسبی پیشنهاد شده که از طریق آن    -3
 وجود آید.زوایای انحراف صفحه پایدار و خطای سنسورها به 

 : از عبارت است های این مقاله بندی، نوآوریدر یک جمع

پذیر شدن ها جهت رؤیتتلفیق چند مانور و تعیین نوع و تعداد آن  -1
 کامل خطاهای الگوریتم ناوبری اینرسی

کنترل  -2 کنترل طراحی  سیگنال  معرفی  با  حالت  فیدک  کننده 
هدف   با  طراحی،  در  موجود  آزادی  درجات  از  استفاده  مجازی، 

سازی سیستم کنترل با استفاده سادهشدن سیستم کنترل و  ساده
 از قضیه دایره گرشگورین 

صورت است که در بخش دوم، مدل خطای    نیبه اپیکربندی مقاله  
مناسبی برای سیستم ناوبری اینرسی با صفحه پایدار در مود پرواز ارائه 

مشاهدهمی سوم،  بخش  در  و  در  شود  اولیه  ترازیابی  فرایند  پذیری 
گیرد. در بخش چهارم طراحی  مانورهای مختلف مورد ارزیابی قرار می

کننده فیدبک حالت برای جبران انحراف صفحه پایدار انجام شده  کنترل
سازی این طراحی در بخش پنجم ارائه شده است. سرانجام و نتایج شبیه 

 ان شده است. گیری پژوهش جاری بیدر بخش پایانی نتیجه

 مدل خطای سیستم ناوبری در مد پرواز

منظور بررسی کیفیت فرایند ترازیابی فیزیکی اولیه در مود پرواز، مدل به 
مرجع   از  آن  متداول  نمونه  که  است  نیاز  مورد  مناسبی  ، [ 20] خطای 
عنوان  استخراج شده است. در این مدل، دستگاه مختصات جغرافیایی به 

افزوده شده   INSشود. مدل خطای  دستگاه مرجع تعریف می  با خطای 
 شود:صورت زیر بیان می متغیر حالت به   12سنسورها توسط  

 (1) 𝑥̇ = 𝐴𝑥 + 𝑊 

 در رابطه فوق 

(2 ) 𝑥 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
𝑣𝑁

𝑣𝐸

𝑣𝐷

𝜑𝑁

𝜑𝐸

𝜑𝐷

𝑏1

𝑏2

𝑏3

𝑑1

𝑑2

𝑑3 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

های سرعت خطای ناوبری  به ترتیب مؤلفه  𝑣𝐷و    𝑣𝑁    ،𝑣𝐸که در آن  
به ترتیب   𝜑𝐷و   𝜑𝑁  ،𝜑𝐸اینرسی در راستای شمالی، شرقی و عمودی، 

های انحراف صفحه پایدار نسبت به دستگاه مختصات جغرافیایی،  مؤلفه
𝑏1    ،𝑏2    و𝑏3  های سه محور،  سنجبه ترتیب بایاس شتاب𝑑1    ،𝑑2   و

𝑑3  های سه محور و  به ترتیب دریفت ژیروسکوپ𝑊 = [
𝑊1(6×1)

𝑊2(6×1)
]  

نویز سنسورها    𝑊1سفید، معرف نویز فرایند است.    بردار تصادفی نویز 
 مربوط به تغییرات بایاس سنسورهاست.   𝑊2و  

در شکل دقیق    INSاست که معادلات انتشار خطای    به ذکرلازم  
اول    یرخطیغخود   مرتبه  تقریب  از  توابع،  تیلور  بسط  در  اگر  هستند. 

 استفاده شود، مدل خطا در شکل تقریبی خود، خطی خواهد بود. 
 صورت زیر است: به  𝐴(، ماتریس  1در رابطه )

(3 ) 𝐴 = [

𝛺̃ 𝐹 𝐼 0
0 𝛺 0 𝐼
0 0 0 0
0 0 0 0

] 

بنامیم، با   𝑒ها را  اگر بردار بایاس سنسورها و دریفت ژیروسکوپ
 توجه به مدل انتشار خطا داریم:

𝑒̇ = 𝑊2 
ژیروسکوپ دریفت  و  سنسورها  بایاس  اینکه  معمولاً توضیح  ها، 
صورت زیر  یک فرایند تصادفی با فرکانس کوچک )تغییرات آهسته( به 

 شود: در نظر گرفته می 

𝑒̇ = 𝜏−1𝑒 + 𝑊2 

نویز سفید    𝑊2بازه زمانی همبستگی خطا و  ماتریس قطری    𝜏که در آن  
 است.  

طور کلی به دلیل روند کند تغییرات بایاس سنسورها و دریفت  به 
(. هیصد ثانبزرگ است )حدود چند    𝜏های ماتریس  ها، درایهژیروسکوپ 

با توجه به کوتاه بودن فاز ترازیابی )حدود چند ده ثانیه(، در این مقاله،  
 نهایت در نظر گرفته شده است و لذا: ها بیمقادیر درایه

𝑒̇ = 𝑊2 
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 صورت زیر است: به   Ω̃، زیر ماتریس پادمتقارن  𝐴در ماتریس حالت  

(4 ) Ω̃ = [

0 Ω̃𝐷 −Ω̃𝐸

−Ω̃𝐷 0 Ω̃𝑁

Ω̃𝐸 −Ω̃𝑁 0

] 

 :که در آن
Ω̃𝐸 = −(2𝜔 + 𝜆̇)𝑠𝑖𝑛𝐿 
Ω̃𝑁 = (2𝜔 + 𝜆̇)𝑐𝑜𝑠𝐿 

(5 ) Ω̃𝐷 = −𝐿̇ 

عرض  ترتیب طول و  به   𝐿و    𝜆سرعت دوران زمین و    𝜔(،  5در رابطه )
 باشند. جغرافیایی وسیله پرنده می

حالت   ماتریس  پادمتقارن  𝐴در  ماتریس  زیر   ،Ω   تعریف  به زیر  صورت 
 شود: می

(6 ) Ω = [

0 Ω𝐷 −Ω𝐸

−Ω𝐷 0 Ω𝑁

Ω𝐸 −Ω𝑁 0
] 

 :که در آن

(7 ) 

Ω𝐷 = −(𝜔 + 𝜆̇)𝑠𝑖𝑛𝐿 

Ω𝑁 = (𝜔 + 𝜆̇)𝑐𝑜𝑠𝐿 

Ω𝐷 = −𝐿̇ 

 :صورت زیر استبه  𝐹و سرانجام ماتریس  

(8 ) 𝐹 = [

0 −𝐹𝐷 𝐹𝐸

𝐹𝐷 0 −𝐹𝑁

−𝐹𝐸 𝐹𝑁 0
] 

آن   شرقی و عمودی شتابمؤلفه  𝐹𝐷و    𝐹𝑁  ،𝐹𝐸که در   های شمالی، 
 وسیله پرنده است.  ظاهری

در اینجا، مشاهدات، تفاضل سه مؤلفه سرعت محاسبه شده توسط  
الگوریتم ناوبری اینرسی و سرعت محاسبه شده توسط سیستم کمک  

ناوبری   سیستم  اینجا  )در  دیگر،  ماهوارهناوبری  بیان  به  است.  ای( 
( هستند. 1مشاهدات، مرتبط با سه متغیر حالت اول، در مدل خطای )

 توان نوشت: بنایراین می

(9 ) 𝑍 = 𝐶𝑥 + 𝑣 

(10 ) 𝐶 = [𝐼 0] 

3ماتریس صفر با ابعاد    0ماتریس واحد مرتبه سه و    𝐼که در آن   × 9 
بردار خطای محاسبه    𝑣بردار مشاهدات است و    𝑍(،  9است. در رابطه )

 ای است.  سرعت در سیستم ناوبری ماهواره

 پذیری فرایند توجیه اولیه تحلیل مشاهده 

ت برای  پیشنهادی  پروازی    رازیابی مانورهای  مد  در  ناوبری  سیستم 
 صورت یک یا تلفیقی از موارد زیر باشد: تواند به می
در   𝐹( مانور در یک ارتفاع مشخص با سرعت ثابت که زیر ماتریس  1

 صورت زیر است: آن به 

(11 ) 𝐹 = [
0 𝑔 0

−𝑔 0 0
0 0 0

] 

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

(12 ) 𝐹 = [

0 𝑔 0
−𝑔 0 −𝐹𝑁

0 𝐹𝑁 0
] 

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

(13 ) 𝐹 = [

0 𝑔 𝐹𝐸

−𝑔 0 0
−𝐹𝐸 0 0

] 

( مانور در یک ارتفاع مشخص و دارای شتاب افقی )شتاب شمالی و  4
 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

] 

از  با    تلفیقی  اولیه،  ترازیابی  فاز  در  اگر  فوق  روابط  به  توجه 
زیر   بعدی،  مانور  به  مانور  یک  از  شود،  استفاده  شده  ذکر  مانورهای 

تغییر کرده و به دلیل کوتاه بودن فرایند ترازیابی )در حدود   𝐹ماتریس
زیرماتریس سایر  ثانیه(،  ده  بودچند  خواهند  ثابت  تقریباً  بنابراها  ،  نی؛ 

به  حاصل،  تکهسیستم  سیستم  یک  قابل  صورت  زمان  با  ثابت  ای 
هایی در پذیری چنین سیستمسازی است که روش بررسی مشاهدهمدل

پذیری کامل این سیستم، کافی است  بیان شده است. برای رؤیت  [19]
 رتبه ماتریس زیر کامل باشد: 

(16 ) 𝑄𝑆 = [

𝑄1

𝑄2

…
𝑄𝑖

] 

ام( است. به  𝑖ام )مانور  𝑖پذیری تکه  معرف ماتریس رؤیت 𝑄𝑖که در آن،  
 : بیان دیگر
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(17 ) 𝑄𝑖

= [𝐶𝑇 (𝐶𝐴𝑖)
𝑇 (𝐶𝐴𝑖

2)𝑇 … (𝐶𝐴𝑖
11)𝑇] 

که صرفاً از یک مانور استفاده  گفته شد، در صورتی با توجه به آنچه  
شود، فارغ از نوع مانور، با یک سیستم خطی تغییرناپذیر با زمان مواجه  

پذیری آن ساده است. در این حالت خواهیم خواهیم بود که بررسی رؤیت
 : داشت

(18 ) 𝑄𝑆 = 𝑄1 ⟹ 𝑅𝑎𝑛𝑘(𝑄𝑠) = 9 

 نیست.پذیر کامل که بیانگر آن است که سیستم رؤیت
که از دو مانور اشاره شده در بالا استفاده شود، فارغ از  در صورتی

 : ها، خواهیم داشتنوع و اولویت استفاده از آن

(19 ) 
𝑄𝑆 = [

𝑄1

𝑄2
]

⟹ 𝑅𝑎𝑛𝑘(𝑄𝑠) = 11 

علی افزایش که  ماتریس  رغم  که  رؤیت  مرتبه  است  آن  بیانگر  پذیری، 
 پذیر کامل نیست. رؤیت ،سیستم

مانور اشاره شده در بالا استفاده شود، فارغ از  که از سه در صورتی
 ها، خواهیم داشت: نوع و اولویت استفاده از آن

(20 ) 
𝑄𝑆 = [

𝑄1

𝑄2

𝑄3

]

⟹ 𝑅𝑎𝑛𝑘(𝑄𝑠) = 12 

 پذیر کامل است.  که بیانگر آن است که سیستم رؤیت

(، 12(، ) 11در شرایط استفاده از سه مانور از مانورهای )   ن،ی بنابرا 
 (13 (  ،)14 ( و  آن 15(  انجام  اولویت  و  نوع  از  فارغ  تخمین (،  ها، 

سیستم  حالت  بایاس   خصوص به های  و  صفحه  انحراف  زوایای 
ژیروسکوپسنج شتاب  دریفت  و  مناسب ها  رؤیتگر  یک  توسط  ها 
ها پذیر است که در این مقاله از فیلتر کالمن برای تخمین حالت امکان 

این  از  با استفاده  به تخمین حالت  استفاده شده است. معادله مربوط 
 صورت زیر است:فیلتر به 

 (21) 𝑥̇̂ = 𝐴𝑥̂ + 𝐵𝑢 + 𝐿(𝑦 − 𝐶𝑥̂) 

 شود: صورت زیر محاسبه می بهره فیلتر است و به   𝐿در رابطه فوق 

(22 ) 𝐿 = 𝑃𝐶𝑇𝑅−1 

آن    یروزرسانبه ها بوده و قانون  ماتریس کوواریانس حالت  𝑃که در آن  
 صورت زیر است: به 

𝑑𝑃

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

(23 )  𝑃(𝑡0) = 𝑃0 

( رابطه  )خطای   𝑄(،  23در  فرایند  نویز  کوواریانس  ماتریس 
اینرسی( و   نویز مشاهدات )خطای   𝑅سنسورهای  ماتریس کوواریانس 

 ناوبری( است.  سیستم کمک

 كننده فیدبک حالت طراحی كنترل 

، در این  [21]  کننده و رؤیتگرجداپذیری طراحی کنترلبا توجه به اصل  
کنترل طراحی  فرایند  به بخش  حالت  فیدبک  از کننده  جدای  صورت 

 شود. رؤیتگر تشریح می
که هدف فرایند ترازیابی اولیه، از بین بردن انحراف  با توجه به آن   

( 1است، با استفاده از رابطه )   𝑁𝐸𝐷صفحه پایدار نسبت به دستگاه مرجع  
  صورت زیر نوشت:  توان به پایدار را می معادلات خطای وضعیت صفحه  

(24 ) 𝜑̇ = Ωφ + 𝑑 

 که در آن

(25 ) 
φ = [𝜑𝑁 𝜑𝐸 𝜑𝐷]𝑇 
𝑑 = [𝑑1 𝑑2 𝑑3]

𝑇 

از   اگر  ژیروسکوپحال  صفحه  گشتاورساز  کنترل  پایدار   برای 
 آید:صورت زیر در میخطا، به استفاده شود، معادلات 

(26 ) 𝜑̇ = Ωφ + 𝑑 + 𝑢 

ای )ورودی کنترل( صفحه پایدار  بردار فرمان سرعت زاویه  𝑢که در آن 
ها  نسبت به دستگاه جغرافیایی است که توسط گشتاورساز ژیروسکوپ

(  26رابطه ) شود.افزار بلوک ناوبری اعمال میمحور به سختحول سه
 صورت زیر قابل بازنویسی است: به 

(27 ) 𝜑̇ = Ωφ + 𝑢̃ 

 صورت زیر قابل بیان است: ورودی کنترل مجازی بوده و به   𝑢̃که در آن  

(28 ) 𝑢̃ = 𝑢 + 𝑑 

با توجه به وجود سه ورودی کنترلی برای کنترل زوایای صفحه،  
در قانون کنترل   𝐾درجه آزادی مناسبی برای انتخاب بهره فیدبک حالت  

𝑢̃ = −𝐾φ  وجود دارد. مثلاً با انتخاب 

(29 ) 

𝐾 = Ω + [

𝑘1 0 0
0 𝑘2 0
0 0 𝑘3

] 

     

= [

𝑘1 Ω𝐷 −Ω𝐸

−Ω𝐷 𝑘2 Ω𝑁

Ω𝐸 −Ω𝑁 𝑘3

] 

 بسته خواهیم داشت:   ها مقادیر مثبتی باشند، در سیستم حلقه   𝑘𝑖که در آن  
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𝜑̇ = Ωφ + 𝑢̃ = 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  𝑘𝑖−  حلقه بسته به این معنا که مقادیر ویژه سیستم 
نشان می  انحراف صفحه که  بین   دهد  از  زمانی  از گذشت  بعد  پایدار 

کننده و با توجه به کوچک تر این کنترل سازی ساده رود. برای پیاده می 
کران بالایی برای اندازه   𝑚که  ، با فرض آنΩهای ماتریس  بودن درایه 

 :صورت باشد، با انتخاب بهره فیدبک حالت به   Ωهای درایه 

(31 ) 𝐾0 = [

𝑘1 0 0
0 𝑘2 0
0 0 𝑘3

] 

𝑘𝑖که در آن   ≫ 2𝑚بسته تقریباً همان  ، مقادیر ویژه سیستم حلقه𝑘𝑖 ها
 :داریم [22] خواهند بود، زیرا با استفاده از قضیه دایره گرشگورین

 (32 ) |𝜆𝑖(Ω − 𝐾0) + 𝑘𝑖| ≤ 2𝑚 

𝑘𝑖و با توجه به اینکه   ≫ 2𝑚 خواهیم داشت: 

(33 ) 𝜆𝑖(Ω − 𝐾0) ≈ −𝑘𝑖 

 ورودی کنترل اصلی عبارت است از:  ن،یبنابرا

(34 ) 𝑢 = 𝑢̃ − 𝑑 = −𝐾0φ − 𝑑 

پرواز در  بلوک دیاگرام روش ترازیابی فیزیکی پیشنهادی در مد  
 رسم شده است.  1شکل 

 
 .بلوک دیاگرام روش پیشنهادی -1شکل 

Fig. 1. Block diagram of the proposed method.  

 سازی شبیه

مانورهای  شبیه انجام  با  پرواز  مد  در  ترازیابی  برای   3و    2،  1سازی 

همین ترتیب گفته شده و هر یک به مدت اشاره شده در متن مقاله و به 

به   5 پارامترها  است. سایر  مقدار ثانیه صورت گرفته  زیر  دهی صورت 

 اند:شده 

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 تغییرات طول و عرض جغرافیایی با توجه به کوتاه  

ترازیابی، صرف  فاز  اینکه    ن ی همچن نظر شده است. بودن  به  با توجه 

𝑚 ≪  اند. در نظر گرفته شده   1ها برابر  𝑘𝑖، مقادیر  1

پرواز، که مبتنی بر فیدبک روش متداول ترازیابی فیزیکی در مود  

ها یعنی تفاضل سرعت خروجی است، صرفاً اطلاعات مربوط به سرعت 

محاسبه شده توسط الگوریتم ناوبری اینرسی و سرعت محاسبه شده 

استفاده  را برای ساخت سیگنال کنترل  ناوبری  توسط سیستم کمک 

کند و از سایر متغیرهای حالت مثلاً خطاهای محاسبه وضعیت و می 

گیرد. با توجه به اطلاعات ارزشمندی ها فیدبک نمی دریفت ژیروسکوپ 

که در این متغیرها وجود دارد، پیشنهاد پژوهش جاری این بوده است 

دهی سیگنال کنترل ها در شکل که بعد از تخمین این متغیرها از آن 

 استفاده شود.

ها سرعت سازی روش متداولی که با فیدبک از خطای  برای شبیه 

استفاده شده است.    ]15[کند از روابط و مقادیر مندرج در مرجع  کار می

، دو روش کنترل زوایای انحراف صفحه را در فرایند ترازیابی  2شکل  

دهد، روش  نشان می  2طور که نمودارهای شکل  کند. همانمقایسه می

مناسب سرعت  و  دقت  با  صفحه پیشنهادی  دستگاه تری  با  را  پایدار 

جغرافیایی منطبق کرده است. روش دیگر اگرچه انحراف صفحه نسبت 

(، در قیاس  2به افق را کمی کاهش داده )نمودارهای اول و دوم در شکل  
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طور که  با روش پیشنهادی دقت و سرعت کمتری دارد. در ضمن همان 

موفق   آزیموت صفحه  انحراف  در کاهش  دیگر  روش  است،  مشخص 

 (2عمل نکرده است. )نمودار سوم شکل  

پایدار را در افزایش اثر ترازیابی دقیق و سریع صفحه   آنکهبرای  

و  سرعت  خطای  به  مربوط  نمودارهای  دهیم،  نشان  ناوبری  دقت 

موقعیت )متناسب با طول و عرض جغرافیایی( الگوریتم ناوبری نیز در 

است.    4و    3های  شکل این شکل   طورهمان رسم شده  نشان که  ها 

تر صفحه پایدار سازی دقیقدهد، روش پیشنهادی به دلیل منطبق می 

خطای  ایجاد  عوامل  از  یکی  بردن  بین  از  و  جغرافیایی  دستگاه  به 

ناوبری، نسبت به روش متداول، خطای ناوبری کمتری را ثبت کرده 

 است.

  

 

به دستگاه جغرافیایی حول سه    - 2شکل   پایدار نسبت  انحراف صفحه  زوایای 

 .محور 

Fig. 2. Stabilized platform deviation angles with respect to the 

geographic coordinate system in three axes. 

 
 .خطای سرعت و موقعیت الگوریتم ناوبری اینرسی در کانال شمالی -3شکل 

Fig. 3. Velocity and position error of the inertial navigation 

algorithm in northern canal. 

 

. خطای سرعت و موقعیت الگوریتم ناوبری اینرسی در کانال شرقی -4شکل   

Fig. 4. Velocity and position error of the inertial navigation 

algorithm in eastern canal. 

گیرینتیجه  

به  مقاله  این  ترازیابی در سیستم در  افزایش دقت  ناوبری منظور  های 
برای  حالت  فیدبک  کنترل  از  پرواز  مود  در  پایدار  صفحه  با  اینرسی 
میراسازی زوایای انحراف صفحه پایدار استفاده شد. ورودی کنترلی بر 
زده  تخمین  کالمن  فیلتر  توسط  که  صفحه  زوایای  انحراف  مبنای 

شود، طراحی شد. قابلیت تخمین زوایای انحراف صفحه از طریق می 

Conventionalnl 
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رؤیت  نظریه  از  استفاده  با  مناسب  تلفیقی  مانور  یک  پذیری ایجاد 
ای ثابت با زمان، تضمین شد. خطای ترازیابی در روش های تکه سیستم 

جای استفاده از که در ساخت ورودی کنترل بهارائه شده، به دلیل آن 
سرعت  صفحه خطای  انحراف  زوایای  از  دریفت ها،  و  پایدار 

به روش قبلی که مستقیماً خطای ژیروسکوپ  استفاده شد، نسبت  ها 
ناوبری اعمال می سرعت  بلوک  به گشتاورساز  را  و ها  بود  کرد، کمتر 

 طور محسوسی افزایش یافت. آن دقت ناوبری به   تبع به 
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