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 چکیده
 یجبران خطا یبرا یاتیروش عمل یکمقاله  ین. در ادهدیبا گذر زمان اعتبار خود را از دست م ینرسیا هایحسگر یبرا یبراسیونکال ینبهتر
جبران  یقبول قابل یزانمجدد را به م یبراسیونبه کال یاجشده است تا احت یشنهادمتصل به بدنه پ ینرسیا یبلوک ناوبر هایحسگر یسازمدل

 شودیم اییلهدر دسترس بودن وس یشروش باعث افزا ینا یبراسیون،کال یمخصوص برا یزمتصل به بدنه به م هایبلوک یازکند. با توجه به ن

از  یشتا در زمان پ شودیم یسع ین،و سرعت دوران زم یروش با استفاده از شتاب گرانش محل ین. در ارودیدر آن به کار م یکه بلوک ناوبر

روش از سه آزمون مختلف استفاده شده و نشان  ینا یاثربخش یبررس یجبران شود. برا یبراسیونکال یبوجود آمده در ضراهب افپرتاب، انحر
 ییراز تغ یناش یاز پرتاب، خطا یشدرست در زمان پ یبراسیون،کال یبضرا ییربا جبران اثر تغ تواندیم یشنهادیه است که روش پداده شد

 جبران کند. هیرا در سطح قابل توج یبضرا

 سازی خطاناوبری اینرسی، سیستم متصل به بدنه، کالیبراسیون، جبران: یدیکل یهاواژه
 

 

Improvement of Accuracy by Pre-launch Compensation 

with Earth’s Gravity and Rotation Rate for SINS 

 

 

Abstract 

An accurate calibration of inertial sensors, loses its validity over time. In this paper, a 

practical method is proposed to compensate the modeling error of a strapdown inertial 

navigation system (INS) in order to resolve the requirement for re-calibration. Since 

strapdown INS needs a specific turntable for its calibration, this method improves the 

availability of flying object that equipped with strapdown INS. In this process, using the 

Earth’s gravity and rotation rate, deviation of calibration coefficients will be 

compensated. To verify effectiveness of suggested method, three different tests are 

performed, and it is proved that the proposed technique decreases the part of navigation 

error that is related to calibration deviation. 

Keywords: Inertial Navigation, Strapdown System, Calibration, Error Compensation 
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 مقدمه

ها دارای دو مشخصه مهم هستند. دقت یک تمام حسگر

گیری آن حسگر برای تحویل اندازهحسگر که بیانگر قابلیت 

نتایج تا اندازه ممکن نزدیک به واقعیت است و صحت یک 

گیری شده از یک حسگر که معیاری از مشابهت مقادیر اندازه

عنوان توان به. دقت را میاست های مختلفمتغیر در تکرار

گیری شده از مقدار واقعی نیز بیشترین انحراف مقدار اندازه

. متداول است که در مشخصات یک حسگر، به [1]تعریف نمود 

مقدار عدم دقت آن و به شکل درصدی از قرائت کامل اشاره 

 .[2]شود می

با احتساب تمام اصولی که در مراحل طراحی و ساخت 

-شود، همواره دو دسته خطا در خروجی آنها رعایت میحسگر

 های سیستمی یا قطعی که ثابت هستند وها وجود دارد. خطا

سازی و های اتفاقی که به علت تغییرات مداوم، امکان مدلخطا

های سیستمی را به . خطا[9] ها وجود نداردجبران کامل آن

وسیله یک فرآیند مناسب توان بهپذیر بودنشان میعلت تکرار

 کالیبراسیون تصحیح نمود.

کالیبراسیون یک حسگر عبارت است از مقایسه خروجی 

منظور تعیین مقادیر مشخص )تحلیلی(، بهای از آن با مجموعه

ضرایب و یا تخمین تابعی که خروجی آن حسگر را تا حد امکان 

. کالیبراسیون یک [2]کند به آن مقادیر معلوم نزدیک می

شود، در حالی که بر صحت حسگر باعث افزایش دقت آن می

توان گفت که هدف از است. به عبارت دیگر می تأثیرآن بی

هایی از مرتبه ون، افزایش دقت است. حتی در حسگرکالیبراسی

های دارای مشخصه ،نظامی که علاوه بر کیفیت ساخت بالا

رفتاری بسیار پایداری هستند، کالیبراسیون یک الزام متداول 

جای استفاده از خروجی هشود تا باست. همواره ترجیح داده می

وسیله شده آن بهاز خروجی جبران ،خام یک حسگر

 .[1]لیبراسیون استفاده گردد کا

جسم فیزیکی  یک وضعیت و موقعیت تعیین علم ناوبری

 برای متعددی هایروش .[4]است  در یک مختصات مشخص

یک مزایا و  هر که وجود دارد موقعیت تعیین و مسیریابی

 از یکی اینرسی ناوبری. خود را دارند معایب مخصوص به

اساس  بر جسم موقعیتآن  در که هاستروش ترینمتداول

 روزبه( ژیروسکوپ و سنجشتاب) اینرسی حسگرهای خروجی

 گذشت با خطا تجمیع سیستم این مشکل ترینمهم .شودمی

ناوبری اینرسی به علت قابل شناسایی نبودن و ایمن  .است زمان

 اکثر بودن نسبت به ارسال پارازیت، نوع غالب مورد استفاده در

 [.5]های نظامی است کاربرد

پایدار و  صفحه دسته دو به اینرسی ناوبری هایسامانه

 شوند. در نوع صفحه پایدار،متصل به بدنه تقسیم می

 دستگاهی در( ایزاویه سرعت و شتاب) حرکت پارامترهای

در . است ثابت اینرسی فضای به نسبت شوند کهمی محاسبه

صفحه های اینرسی بر روی یک های صفحه پایدار، حسگرسامانه

 تراز نگه داشته ،شوند که همواره نسبت به افق محلینصب می

ها با انجام برخی شود. کالیبراسیون این نوع از سیستممی

-سیستم پذیر است. دروسیله همین صفحه امکانتمهیدات به

 بدنی بیان دستگاه در حرکت پارامترهای بدنه، به متصل های

ها تمام حرکتی حسگر به این علت که در این سیستم. شوندمی

کنند، باید دارای بازه میگیری کند را اندازهکه جسم تجربه می

های مورد . بنابراین حسگر[4]گیری بیشتری باشند اندازه

گیری بیشتری استفاده در سیستم متصل به بدنه باید بازه اندازه

ها به علاوه به علت اتصال حسگربا دقت بالاتری داشته باشند. به

های مخصوص نه صلب بلوک، برای کالیبراسیون نیاز به میزبد

است. در واقع بلوک ناوبری پیش از نصب در محل خود، بر روی 

شود تا کالیبره گردد. سپس بلوک یک میز مخصوص محکم می

شود. بنابراین فرآیند کالیبره شده در محل اصلی خود نصب می

بدنه نیاز به مقدمات های ناوبری متصل به کالیبراسیون در بلوک

سیستم صفحه پایدار  ،طور که بیان شدتری دارد. همانپیچیده

واسطه دسترسی به برخی به علت وجود صفحه متحرک و به

متغیرهای خاص امکان کالیبراسیون را در محل نصب شده خود 

در حالی که سیستم متصل به بدنه را تنها بعد از  ؛دارد

میز دو یا سه درجه آزادی  توان به وسیله یکجداسازی می

 کالیبره نمود. 

ناوبری اینرسی های سیستمسه منبع اصلی خطا در 

، خطای مربوط به تعیین وضعیت، هاعبارتند از خطای حسگر

موقعیت و سرعت اولیه جسم و خطای مربوط به مدل گرانش 

. به این موارد خطای ناشی از محاسبات عددی را نیز [3] زمین

ها بین این منابع خطا، خطای مربوط به حسگر باید افزود. در

 . [9] را در دقت ناوبری دارد تأثیربیشترین 

کالیبراسیون بلوک ناوبری شرح داده در این مقاله، ابتدا 

شده و در مورد ضرورت کالیبراسیون مجدد بحث شده است. 

اهمیت کالیبراسیون پیش از پرواز به شکل کامل بیان سپس 

یک روش ساده برای کالیبراسیون پیش از  شده است. در ادامه
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های ناوبری اینرسی متصل به بدنه ارائه گردیده پرواز بلوک

است. در پایان نیز با استفاده از یک بلوک ناوبری اینرسی، روش 

شده است. باید توجه داشت اگرچه  سنجیصحتپیشنهادی 

روش پیشنهادی از لحاظ اثربخشی در اندازه کالیبراسیون 

وسیله میز دو یا سه درجه آزادی( نیست، اما گاهی )بهآزمایش

قادر است بسیاری از مشکلات ناشی از عدم کالیبراسیون پیش 

 از پرواز را مرتفع نماید.

 
 کالیبراسیون بلوک ناوبری اینرسی

کالیبراسیون یک بلوک ناوبری اینرسی از نوع متصل به 

چه در مشابه آندو یا سه درجه آزادی، وسیله یک میز بدنه به

گیرد. در ابتدا بلوک ( نشان داده شده است، صورت می1شکل )

با آزیموت معلوم، بر روی میز  وسیله یک فیکسچرناوبری به

-شود. سپس میز با تغییر وضعیت حول محورمی و ثابت محکم

های مختلف قرار داده و آن را با را در موقعیتوک های خود، بل

آورد. این مجموعه ت درمیهای متفاوت به حرکسرعت

-های کالیبراسیون را تشکیل می، تستحرکاتها و موقعیت

ها ذخیره شده و با مقادیر ها در این تستدهند. خروجی حسگر

معلومی که به شکل تحلیلی و بعد از محاسبه نیروی گرانش 

شوند، مقایسه شده و محلی و حذف اثر دوران زمین محاسبه می

 گردد.سازی مینوان کالیبراسیون جبراناختلاف موجود تحت ع

 

 

تواند به دو صورت سازی میکالیبراسیون یا جبران

پارامتریک و غیرپارامتریک صورت گیرد. در نوع پارامتریک که 

سازی از در این مطالعه از آن استفاده خواهد شد، رابطه جبران

شوند. پیش معلوم بوده و تنها ضرایب این رابطه تخمین زده می

معروف است. مدل  های اینرسیی حسگررابطه به مدل خطا این

مطابق مدل معرفی شده در  در این مقاله خطای مورد استفاده

های ها و ژیروسکوپسنجاست که فرمول آن برای شتاب [9]

 ( آمده است.2( و )1به ترتیب در روابط )بلوک  xراستای محور 
 

𝐴𝑥 = 𝑆
+𝑎𝑥

+ + 𝑆−𝑎𝑥
− + 𝑏𝑥 + 
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+ +𝑀𝑥𝑦
− 𝑎𝑦

− +𝑀𝑥𝑧
+ 𝑎𝑧

+ +𝑀𝑥𝑧
− 𝑎𝑧

−)              (1) 
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+𝐹𝑖𝑎𝑖 + 𝐹𝑗𝑎𝑗                                                               (2) 

 

این مدل خطا یک رابطه رگرسیون خطی چندگانه است 
مقادیر معلوم یا تحلیلی شتاب  𝐺𝑥و  𝐴𝑥 ،. در این دو رابطه[3]

𝑎𝑖ای بوده و مقادیر و سرعت زاویه
𝑔𝑖و  ∓

نیز شتاب و سرعت  ∓
ای واقعی، یا مقدار قرائت شده از خروجی حسگرهای زاویه

بایاس نامیده  �̂�و  𝑏ضریب مقیاس و  𝐾و  𝑆اینرسی هستند. 

𝑀𝑖𝑗شوند. می
𝑁𝑖𝑗و  ∓

و  𝐹𝑖همراستایی بلوک بوده و ضرایب غیر ∓
𝐹𝑗  که  ها هستند. اینشتاب بر ژیروسکوپ مؤثرنیز مقادیر

 تأثیرها بر قرائت کدام ژیروسکوپ سنجخروجی کدام شتاب
وابسته به نحوه قرار گرفتن حسگرها در اجتماع  ،گذاردمی

این دو مقدار به این دلیل در نظر  رسی است.حسگرهای این
-رد استفاده از نوع خودهای مواند که ژیروسکوپگرفته شده

-اب در راستاهای عمود بر محور غیرشتبهو حساس تنظیم

های . در صورت استفاده از ژیروسکوپحساس خود هستند
نیازی به در نظر گرفتن این دو جمله در لیزری و یا فیبر نوری 

ها نخواهد بود. دلیل جداسازی خروجی خطای ژیروسکوپمدل 
ها که منجر به تخمین دو ضریب مقیاس و مثبت و منفی حسگر

شود، دو ضریب غیرهمراستایی متناظر برای هر حسگر می
. روابط [10]هاست در حسگر کمک به حل مشکل عدم تقارن

بلوک بوده و  x( مربوط به حسگرهای راستای محور 2( و )1)
نیز مشابه همین روابط خواهد  zو  yبط مربوط به راستاهای روا

 بود.

 

 

 میز دو درجه آزادی

 Tiltمحور 

 فیکسچر Indexمحور 

 

 

INS 

 

میز دو درجه آزادی برای کالیبراسیون بلوک ناوبری  -1شکل 

 های اصلی آناینرسی و محور
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 کالیبراسیون مجدد
هدف از کالیبراسیون یک حسگر  ،گونه که بیان شدهمان

های خطاهای سیستمی آن است. مهمترین جبران خطا
-عبارتند از بایاس، ضریب مقیاس و ضریب غیر سیستمی

. عوامل تصادفی مانند بایاس متغیر با روشن [11]همراستایی 
سازی نبوده و و بایاس دینامیک به راحتی قابل مدل [12]شدن 

 ها به روش معمول وجود ندارد.  سازی آنامکان جبران

کالیبراسیون یک بلوک ناوبری اینرسی به هر میزانی از 

عبارت  دارای یک عمر مشخص است. به ،دقت که انجام شود

یبراسیون صورت گرفته در یک بازه زمانی معتبر بوده و دیگر کال

شود. بعد از آن و با گذشت زمان از دقت کالیبراسیون کاسته می

توان این مسئله را مشابه این فرض کرد که تمامی ضرایب می

کالیبراسیون وابسته به زمان هستند و در طول زمان و با لختی 

حث کاهش اعتبار کنند. مببسیار زیادی شروع به تغییر می

شده است. بسیاری  کالیبراسیون با گذر زمان یک مسئله اثبات

های شده در صنایع مختلف در دورهاز حسگرهای نصب

 ها معمولاً. این حسگر[19]شوند کالیبراسیون می-مشخصی باز

-همواره برخط بوده و در حال استفاده شدن هستند، اما حسگر

ی غالب عمر خود را در های موجود در بلوک ناوبری اینرس

گذرانند. داری و در حالی که خاموش هستند، میشرایط انبار

کالیبراسیون را برای -این واقعیت، مسئله تشخیص و لزوم باز

ند. کتر میتر و مشکلهای ناوبری اینرسی بسیار پیچیدهبلوک

اعتبار شدن ضرایب کالیبراسیون با گذر زمان بسیارند دلایل کم

 توان به موارد زیر اشاره نمود:جمله میکه از این 

 داری )دما، رطوبت، امواج الکترومغناطیسی(شرایط انبار 

 نقل )ضربه و شوک(وحمل 

 های اینرسی حتی تحریک مداوم بر روی برخی از حسگر

سنج نصب شده در راستای زمانی که خاموش هستند )شتاب

 نیروی گرانش زمین(

 مکانیک کوانتوم 

های سنجمیزان تغییر بایاس در شتاب (2در شکل )

تعدادی بلوک ناوبری اینرسی متصل به بدنه با فناوری مشابه 

ماه  24الی  3ها فواصل شده است. تمام این بلوک هنمایش داد

ل برای نقوداری و یک مرتبه حملرا در شرایط انبار

ها سنجاند. عدد بایاس برای شتابکالیبراسیون مجدد گذرانده

تنها ( نه2است. طبق شکل ) 10-4ور میانگین از مرتبه طهب

، بلکه به ها رخ داده استسنجتوجهی در بایاس شتابتغییر قابل

بلوک  xسنج راستای داری تغییرات بایاس در شتابشکل معنا

کمتر از دو راستای دیگر است. علت این تغییر به دلیل ساختار 

 بلوک xسنج و نحوه نصب آن در راستای محور حسگر شتاب

است. این میزان  zو  yهای و تفاوت آن نسبت به راستا ناوبری

-ماه قابل 12های کمتر از زمانمدت خصوص برای هاز تغییر ب

خوبی توجه بوده و ضرورت و اهمیت کالیبراسیون مجدد را به

 دهد.نشان می

س مثبت ( نیز نحوه تغییرات ضریب مقیا9در شکل )

ها نشان داده شده است. عدد ضریب مقیاس سنجهمین شتاب

-به علت وجود انتگرالاست.  10-4طور میانگین از مرتبه هنیز ب

ها دارد، واحد سنجگیر، که نقش فیلترینگ را در خروجی شتاب

 بایاس و ضریب مقیاس بر حسب متر بر ثانیه بیان شده است.

 
 های ناوبری مشابه بر حسب گذر زمان )ماه(ای از بلوکها در مجموعهسنجتغییر )اختلاف( در بایاس شتاب -2شکل 
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 گذر زمان )ماه(های ناوبری مشابه بر حسب ای از بلوکها در مجموعهسنجتغییر )اختلاف( در ضریب مقیاس مثبت شتاب -3شکل 

 

های اینرسی متصل به بدنه نیاز به همین دلیل در سامانه

است تا بلوک ناوبری بعد از دوره مشخصی، از محل نصب شده 

جدا گردد و برای کالیبراسیون مجدد به آزمایشگاه ارسال شود. 

ت بلکه این مطلب نه تنها هزینه زیادی را به دنبال خواهد داش

شود تا برای مدتی ابزار مجهز شده به بلوک ناوبری باعث می

استفاده باقی بماند از دسترس خارج شده و بدون  اینرسی عملاً

تا فرآیند کالیبراسیون مجدد بلوک ناوبری به اتمام برسد. در 

ضمن باید توجه داشت که افت اعتبار ضرایب کالیبراسیون به 

-رآیند پیوسته در زمان است. بنابرف باره اتفاق نیفتاده و یکیک

بخشی  کالیبراسیون، ضرایب-یدن موعد بازاین تا پیش از فرارس

 شود تااند. این واقعیت باعث میاز اعتبار خود را از دست داده

همواره نگرانی از میزان اطمینان به ضرایب  در زمان استفاده،

 اشد. کالیبراسیون و دقت بلوک ناوبری اینرسی وجود داشته ب

های یک روش اصولی مقابله با این مشکل نصب بلوک

متصل به بدنه بر روی یک صفحه لغزان )مشابه روش صفحه 

پایدار( است. به عبارت دیگر یک میز کوچک کالیبراسیون با 

-های محدود همراه بلوک در محل مورد نظر نصب میقابلیت

امات و شود. این روش با این که نیاز به طراحی مجدد برخی الز

کند که هرگاه نیاز به اما تضمین می ،صرف هزینه زیادی دارد

بلوک ناوبری باشد، با صرف یک زمان مشخص بتوان بلوک را با 

کالیبره کرده و با قفل کردن صفحه -بالاترین دقت مورد نیاز باز

 لغزان، به شکل معمول از آن استفاده نمود.
تر برای این منظور معرفی و در این مقاله یک روش ساده

شود تا با استفاده از نیروی گرانش گردد. پیشنهاد میمیبررسی 
و همچنین سرعت دوران زمین، در آخرین لحظات پیش از 

اعتبار شدن ضرایب کالیبراسیون جبران پرواز خطای ناشی از بی
این روش مزایا و معایب مخصوص به خود را دارد.  گردد.

گونه ن روش این است که نیازی به انجام هیچمهمترین مزیت ای
تغییر در محل نصب و یا خود بلوک ناوبری نیست. تنها کافی 

تر های بلوک برای مدت زمان مشخصی زوداست تا حسگر
روشن شده و مورد استفاده قرار گیرند. در کالیبراسیون یک 

جا حسگر، میزان تحریک شدن آن توسط عامل خارجی )در این
کند. این ای( نقش اساسی را ایفا میسرعت زاویهشتاب و 

کالیبراسیون با گرانش و دوران زمین -واقعیت که در طول باز
شود تا برخی بلوک ناوبری در جای خود ثابت است، باعث می

های موازی با افق سنجدرستی تحریک نشوند. شتابها بهحسگر
دن محلی در واقع تحریکی ندارند. از طرف دیگر تحریک ش

ها نیز به زاویه قرار گرفتن بلوک ناوبری نسبت به ژیروسکوپ
زمین بستگی داشته و همواره میزان تحریک بر روی تمام 

ها متعادل و مناسب نیست. بنابراین عیب بزرگ این ژیروسکوپ
 هاست.روش تحریک شدن ضعیف حسگر

شود که در روش مورد نظر، تمرکز بر تصحیح می تأکید
-هیونی است که پیش از این در آزمایشگاه بضرایب کالیبراس

ها کاسته دست آمده و به هر دلیل در گذر زمان از اعتبار آن
جلو بوده و تنها هیک حرکت روب شده است. این روش حتماً

ث است. در ادامه به جزئیات میزان اثربخشی آن قابل بح
 شود.سازی با این روش پرداخته میجبران

که در دستگاه مختصات مماسی  zدر ابتدا و برای محور 
دیگر، توسط شتاب  مؤلفهفه عمود است و بر خلاف دو ؤلم

خوبی تحریک شده است، از روش حداقل گرانش زمین به
شود. رابطه اصلی روش مربعات خطای معمولی استفاده می

 .[14]( است 9صورت رابطه )مربعات خطا به
 

𝑦𝑡 = 𝑢𝑡
𝑇 . 𝜃 + 𝑒𝑡 → 𝜃 𝐿𝑆 = (𝑈

𝑇𝑈)−1. 𝑈𝑇𝑦    (9) 
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بردار مجهولات )ضرایب کالیبراسیون(،  𝜃(، 9در رابطه )

𝑈 ها( وماتریس معلومات )خروجی حسگر 𝑦  بردار خروجی

در مورد دو  )مقادیر تحلیلی یا مقادیر مورد انتظار( است.

پذیری ، به علت تحریکاینرسی راستای دیگر بلوک ناوبری

ای از یافتهالگوریتم تعمیم، از سنجشتابفر هر دو نزدیک به ص

روش حداقل مربعات خطا بر پایه تحلیل تجزیه مقدار تکینه 

شود که نسبت به بد حال شدن ماتریس هسیان استفاده می

و قابلیت اطمینان بیشتری  از خود نشان دادهحساسیت کمتری 

 [.15] کندمی شرایط فراهمرا در این 
 اینجیرهصورت زهسه بار ب، در روش پیشنهادی خطا

ای بودن شود. منظور از زنجیرهمی سازیمحاسبه و جبران
سازی خطا محاسبات این است که ابتدا در مرحله اول جبران

سازی صورت گرفته و در مرحله دوم با لحاظ کردن جبران
گیرد و به همین سازی مجدد صورت میمرحله اول، یک جبران

عبارت دیگر در هر مرحله . به یابدادامه می تا مرحله سوم شکل
گردد. این سازی مرحله قبل لحاظ میسازی، اثر جبرانجبران

سازی در مراحل دوم و سوم با شود تا جبرانروش باعث می
دقت بیشتری انجام پذیرد. زمان مورد نیاز برای هر یک از این 

 3ثانیه در نظر گرفته شده است که در فواصل  30سه مرحله 
ها با ضرایب کالیبراسیون بران شده حسگرای خروجی جثانیه

گیرد. در صورت اولیه جمع زده شده و مورد استفاده قرار می
ثانیه برای هر مرحله را کاهش داد تا  30توان زمان نیاز می

زمان کالیبراسیون پیش از پرواز کاهش یابد. در ابتدا و برای 
 آغاز ناوبری اینرسی باید مقادیر زیر محاسبه شوند: 

 

{
 
 

 
 
v1(k + 1) = v1 + dv1 + g1dt             
                  −ωtdt2 × v3 + ωtdt3 × v2
v2(k + 1) = v2 + dv2 + g2dt             
                  −ωtdt3 × v1 + ωtdt1 × v3
v3(k + 1) = v3 + dv3 + g3dt             
                  −ωtdt1 × v2 + ωtdt2 × v1

           (4) 

 

ختصات ( انتگرال معادلات حرکت در دستگاه م4رابطه )

شود بتوان از معادله گیری باعث میهستند. این انتگرالمماسی 

دست آورد که در آن، سرعت در زمان ای را بهحرکت، رابطه

t+1  از روی سرعت در زمانt  قابل محاسبه باشد. در رابطه

(4 ،)vi(k + ، tسرعت در زمان  t+1 ،viسرعت در زمان  (1

dvi  ده با ضرایب اصلی ای جبران شخروجی لحظهمقدار

انتگرال شتاب گرانش زمین در  gidt، هاحسگرکالیبراسیون 

وابط نیز ر ωtdtiدر طول زمان مشخص و  مماسیمختصات 

( 5است که طبق رابطه )سرعت دورانی زمین در همین دستگاه 

 شود.محاسبه می
 

ωtdti = ωIEi
T × dt   

   = [ 

ωIE × cos(L) × cos(az)

ωIE × cos(L) × sin (az)
ωIE × sin(L)

] × dt             (5) 

 

برابر با سرعت زمین بوده که مقداری  ωIE ،(5در رابطه )

ها انتگرال ωtdti مشخص بر حسب رادیان بر ثانیه است. 

برداری در طول زمان نمونهمماسی ای در مختصات سرعت زاویه

ωIEiهای مؤلفههستند. 
T زیرا  ،در کل پرواز ثابت هستند

چسبیده و زمین نیز نسبت به زمین مماسی دستگاه مختصات 

ای ثابت در حال گردش است. به فضای اینرسی با سرعت زاویه

L  عرض جغرافیایی وaz .آزیموت محل مورد نظر هستند 

vi(kمقادیر  + بار در هر دقیقه در متغیر  10، (1

مقدار  10گردد. در ( جمع زده شده و ذخیره می𝑡𝑣دیگری )

ست. به سیستم همواره ثابت اذخیره شده در این بردار، ورودی 

جا که مقدار، از آن 10سازی این عبارت دیگر در زمان ذخیره

در دستگاه مختصات  zبلوک در جای خود ثابت است، محور 

کند، همواره توسط شتاب گرانش زمین که تغییر نمیمماسی 

 𝑡𝑣شود. بنابراین شتاب گرانش نقش ورودی و بردار تحریک می

گر حداقل مربعات خطا را دارند. تخمین نقش خروجی واقعی

ها برای آن که بردار ورودی و خروجی از یک نوع باشند، ورودی

صورت زیر ها بهاند. در نتیجه بردار ورودیدر زمان ضرب شده

 باشد: می
 

𝑉𝑒𝑙𝑖𝑛 = 𝐺 × 𝑇                                                    (3) 

 

-باعث تغییر ورودی در هر نمونهچه آن ،از طرف دیگر

ها برابر شود، متغیر زمان است. یعنی بردار ورودیبرداری می

 است با:
 

𝑉𝑒𝑙𝑖𝑛 = 𝐺 × 𝑇 

           = 𝐺 × [0 6 12 18 … 54] 
           = 6 × 𝐺 × [0 1 2 3 … 9] 
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برداری ضرب و ی تخمین زده شده در زمان نمونهنتیجه

دلیل به این  3تقسیم شده است. تقسیم بر  3سپس بر عدد 

ای ذخیره شده ثانیه 3های مورد استفاده در فواصل 𝑡𝑣است که 

برداری ضرب شده تا در واحد ثانیه بیان بودند و در زمان نمونه

گیری شده به واحد یک ثانیه گردند. به عبارت دیگر مقدار اندازه

 تبدیل شده است.
خواهد بود که  9در  11یک ماتریس  𝑡𝑣این ماتریس بنابر

سطر بعدی  10در آن سطر اول )شرایط اولیه( صفر بوده و 
ثانیه است. سه  30ای در طول مدت ثانیه 3فاصله  10مربوط به 

بلوک ناوبری  zو  x  ،yستون آن نیز مربوط به سه راستای 
 است.

-توان مقدار جبران( می9با استفاده از معادلات رابطه )

را به روش حداقل مماسی از مختصات  zرای راستای سازی ب
 مربعات خطا محاسبه نمود. 

 

{
 
 

 
 
yz = tvel(1: 11,3)                     

uz = (1: 9)                                

fzt
′ = (uz × uz

′ )−1 × uz
′ × yz  

fzt = dtd2 ×
fztb

′

6
                      

                    (9) 

 

نیز به  x ژیروسکوپ محوربرای محاسبه بایاس مربوط به 

 شود.همین روش عمل می
-مقدار خطای جبران شده که به این روش محاسبه می

گردد. ( لحاظ می2( و )1صورت یک جمله در روابط )شود به
 zسنج و ژیروسکوپ راستای رای مثال این روابط برای شتابب

 𝑓𝑥𝑏(، 9( خواهد بود. در رابطه )3( و )9صورت روابط )هبلوک ب
( است که به مختصات بدنی تبدیل شده 9رابطه ) 𝑓𝑧𝑡همان 

است تا با سایر مقادیر که در مختصات بدنی هستند، قابل جمع 
,𝑓𝑖𝑏شدن باشد. مقادیر جبران شده،  𝑔𝑖𝑏  پیش از شروع ،

ناوبری محاسبه شده و با آغاز ناوبری، این مقدار همواره در مدل 
 . ها حضور خواهد داشتخطای حسگر

 

𝐴𝑥 = 𝑆
+𝑎𝑥

+ + 𝑆−𝑎𝑥
− + 𝑏𝑥 + 

(𝑀𝑥𝑦
+ 𝑎𝑦

+ +𝑀𝑥𝑦
− 𝑎𝑦

− +𝑀𝑥𝑧
+ 𝑎𝑧

+ +𝑀𝑥𝑧
− 𝑎𝑧

−) + 

𝑓𝑥𝑏                                                                         (9) 

 

𝐺𝑥 = 𝐾+𝑔𝑥
+ + 𝐾−𝑔𝑥

− + �̂�𝑥 + 

(𝑁𝑥𝑦
+ 𝑔𝑦

+ +𝑁𝑥𝑦
− 𝑔𝑦

− + 𝑁𝑥𝑧
+ 𝑔𝑧

+ + 𝑁𝑥𝑧
− 𝑔𝑧

−) + 

𝐹𝑖𝑎𝑖 + 𝐹𝑗𝑎𝑗 + 𝑔𝑥𝑏                                              (3) 

 تست آزمایشگاهی
ثر بودن روش پیشنهادی از یک بلوک ؤبرای اثبات م

ه است. این بلوک ناوبری اینرسی متصل به بدنه استفاده شد
ژیروسکوپ خود سنج الکترومکانیکی و دو مجهز به سه شتاب

است. بلوک ناوبری به وسیله یک میز  )دو درجه آزادی( تنظیم
دو درجه آزادی کالیبره شده و ضرایب کالیبراسیون آن با 

ریشه مرتبه دوم ماتریس  کالمن به روش استفاده از فیلتر
برای بررسی اثربخشی  تخمین زده شده است. [13] کواریانس

روش بحث شده برای کالیبراسیون پیش از پرواز از سه آزمون 
است. تست اول یک آزمون دینامیکی است که در استفاده شده 

و حول محور  ی مختلفآن بلوک ناوبری اینرسی در دو راستا
Index ثانیه در  900کند. بلوک برای حدود میز دوران می

حالت سکون باقی مانده و بعد از تنظیم خام برای محاسبه 
و  𝑓𝑖𝑏ماتریس دوران اولیه، از روش ارائه شده برای محاسبه 

𝑔𝑖𝑏  ها استفاده شده است. یک مرتبه ناوبری بدون احتساب
ها انجام شده این جملات و برای مرتبه دوم با لحاظ کردن آن

. ثانیه در نظر گرفته شده است 900است. زمان ناوبری معادل با 
( بین این دو 10خطای ناوبری شعاعی )رابطه  ( مقایسه4شکل )
دهد. کالیبراسیون( را نشان می)با و بدون تصحیح ضرایب  حالت

روز گذشته  49از زمان کالیبراسیون آزمایشگاهی این بلوک 
ر های مرحله سوم نیز د 𝑔𝑖𝑏و  𝑓𝑖𝑏مربوط به  است. اعداد

 آمده است.  (1جدول )

 

𝐸𝑟𝑎𝑑𝑖𝑎𝑙 = √𝐸𝑥2 + 𝐸𝑦2 + 𝐸𝑧2                             (10) 

 

 xدر راستای محور  تست دوم مربوط به ارتعاش رندوم
-های بلوک تحریک میبلوک است. در این تست بیشتر راستا

شوند. در این تست بلوک در معرض یک ارتعاش با پروفایل 

گیرد. پروفایل ارتعاش مورد استفاده، مشابه مشخص قرار می

ثانیه  90است. بلوک ناوبری حدود [ 19]پروفایل ارائه شده در 

 از آن وضعیت سکون را تجربه ارتعاش را تحمل کرده و بعد

-خروجی بلوک ناوبری با زمان نمونهکند. در تمام این مدت، یم

گردد. از این داده ذخیره شده در برداری ثابت، ذخیره می

منظور تخیمن خطای ناوبری استفاده بهناوبری سکون آفلاین 

شود. این یک روش متداول برای بررسی خطای ناشی از می

. نتایج مربوط به این [19]های ناوبری است کارتعاش برای بلو

 است. ( آمده2( و جدول )5در شکل )تست 



 آبادی حسین تقوی، ایوب عبدلی حسین یدس یهوانورد یمهندس یپژوهش -یعلم یهنشر 
 39بهار و تابستان ، اول، شماره شانزدهمسال  

112  / 

 
 جملات مربوط به کالیبراسیون مجددثانیه( در تست دینامیکی، با و بدون احتساب  311مقایسه خطای شعاعی ناوبری ) -4شکل 

 

سازی کالیبراسیون )مرحله سوم( جملات مربوط به جبران -1جدول 

 مجدد پیش از پرواز در تست دینامیکی

  (𝐦𝐠شتاب ) (𝒅𝒆𝒈/𝒉سرعت زاویه ای )

ی 
تا

اس
ر

𝐙
 

ی 
تا

اس
ر

𝐘
 

ی 
تا

اس
ر

𝐗
 

ی 
تا

اس
ر

𝐙
 

ی 
تا

اس
ر

𝐘
 

ی 
تا

اس
ر

𝐗
 

 

190333 292199- 093924- 090194 090109- 092993 𝒇𝒊𝒃 , 𝒈𝒊𝒃 

 
سازی کالیبراسیون )مرحله سوم( جملات مربوط به جبران -2جدول 

 xمجدد پیش از پرواز در تست ارتعاش رندوم 

  (𝐦𝐠شتاب ) (𝒅𝒆𝒈/𝒉ای )سرعت زاویه

ی 
تا

اس
ر

𝐙
 

ی 
تا

اس
ر

𝐘
 

ی 
تا

اس
ر

𝐗
 

ی 
تا

اس
ر

𝐙
 

ی 
تا

اس
ر

𝐘
 

ی 
تا

اس
ر

𝐗
 

 

392399 091339- 090939- 090999 090039- 091035 𝒇𝒊𝒃 , 𝒈𝒊𝒃 

 

در دو آزمون فوق اثر روش پیشنهادی در بهبود تخمین 

 bigو  bifاست. در واقع حضور مقادیر  مشهودسرعت و موقعیت 

 ها علت بهبود در نتایج بوده است.در مدل خطای حسگر

 90به میزان  yدر آزمون سوم، مقدار بایاس ژیروسکوپ راستای 
درصد مقدار اصلی خود افزایش پیدا کرده و مجموعه جدیدی از 

ضرایب فراهم شده است. سپس با استفاده از تست ارتعاش 
ثانیه ناوبری سکون، اثر  30بلوک و  yرندوم در راستای محور 

بررسی شده  yاین میزان تغییر در بایاس ژیروسکوپ محور 
است. البته پیش از شروع ناوبری، تصحیح ضرایب کالیبراسیون 

مربوط  ( نتایج9جدول ) .به روش پیشنهادی صورت گرفته است
به تصحیح ضرایب با کالیبراسیون پیش از پرواز )مرحله سوم( و 

-دهد. همانهمچنین نتایج ناوبری در این دو حالت را نشان می

که به علت تغییر  𝑔𝑦𝑏غییر مقدار شود، تطور که مشاهده می
باعث شده تا در نتایج ناوبری )سرعت و  ،بایاس روی داده است

خوبی قدرت این آزمون به. موقعیت( هیچ تغییری ایجاد نشود
سازی انحراف ضرایب کالیبراسیون نشان این روش را در جبران

( تخمین موقعیت و سرعت 9دهد. در سطر آخر جدول )می
سازی آورده شده است. تفاوت قابل توجه تصحیح و جبرانبدون 

کند که در صورت عدم یید میأخصوص بین مقادیر سرعت تهب
وجود آمده در مقدار بایاس ژیروسکوپ محور هتصحیح انحراف ب

y خطای ناشی از آن با گذر زمان به شدت افزایش پیدا خواهد ،
ز به روش شرح باید توجه داشت کالیبراسیون پیش از پروا کرد.

ها نیز های تصادفی حسگرشود تا برخی خطاداده شده باعث می

ها بایاس متغیر با روشن شدن است جبران شود. مهمترین آن
سازی که به علت پیوستگی در روشن ماندن حسگر در جبران

کالیبراسیون -گردد. این خاصیت در بازمی جبرانپیش از پرواز 
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علاوه در هقابل اکتساب است. ب رها نیز غیترین میزبا دقیق

به این روش، اثر مخرب حمل و نقل از محل کالیبراسیون مجدد

های بلوک ناوبری را تحت کالیبراسیون تا محل نصب، حسگر 

 دهد.قرار نمی تأثیر
 

 
 با و بدون احتساب جملات مربوط به کالیبراسیون مجدد xثانیه( در تست ارتعاش رندوم  191مقایسه خطای شعاعی ناوبری ) -5شکل 

 

مقایسه نتایج کالیبراسیون پیش از پرواز )مرحله سوم( و  -3جدول 

بلوک با ضرایب اصلی  yثانیه ناوبری در حین ارتعاش راستای  91

د درص 91به اندازه  y)حالت اول( و افزایش بایاس ژیروسکوپ محور 

 مقدار اصلی خود )حالت دوم(

𝒈𝒛𝒃 𝒈𝒚𝒃 𝒈𝒙𝒃 𝒇𝒛𝒃 𝒇𝒚𝒃 𝒇𝒙𝒃  

09002 09440- 09005- 09013- 09003- 09149 
 حالت

 اول

09002 19500 09005- 09013- 09003- 09142 
 حالت

 دوم

𝑽𝒛 
(𝒎/𝒔𝟐) 

𝑽𝒚 

(𝒎/𝒔𝟐) 
𝑽𝒙 

(𝒎/𝒔𝟐) 
𝑷𝒁 

(𝒎) 
𝑷𝒚 

(𝒎) 
𝑷𝒙 
(𝒎) 

 

09023 09434 09109- 09902 99159 19159- 
 حالت

 اول

09023 09434 09109- 09902 99159 19159- 
 حالت

 دوم

09113 09502 09293- 99949 99221 99330- 
بدون 

 تصحیح

  گیرینتیجه
های ناوبری اینرسی در دقت اهمیت کالیبراسیون بلوک

ناوبری شود تا بلوک ناوبری بسیار زیاد بوده، از این رو سعی می

های آن با بیشترین دقت ممکن کالیبره شوند. اینرسی و حسگر

های اینرسی در به دلایل مختلف ضرایب کالیبراسیون حسگر

یک  ،دهند. در این مقالهطول زمان اعتبار خود را از دست می

وسیله رای کالیبراسیون پیش از پرواز بهروش عملیاتی ساده ب

زمین مورد بررسی قرار  نیروی گرانش محلی و سرعت دورانی

وسیله یک گرفت تا اعتبار از دست رفته ضرایب کالیبراسیون به

جمله ثابت، جبران گردد. محدودیت و مزایای این روش به 

ها تفصیل مورد بحث قرار گرفت. در این روش از خروجی حسگر

شود و برای تخمین نیروی گرانش و سرعت زمین استفاده می

مقایسه شده و اختلاف موجود به وسیله  نتایج با مقدار واقعی

-ها اضافه میبه مدل خطای حسگر "جمع شونده"یک جمله 

چه در عمل متداول است جداسازی و حمل بلوک شود. آن

های کالیبراسیون در آزمایشگاه-ناوبری اینرسی برای انجام باز

مخصوص است که علاوه بر از دسترس خارج کردن پرتابه، 

یز در بر خواهد داشت، در حالی که روش هزینه زیادی را ن

پیشنهادی با صرف زمان ناچیز و بدون هزینه اضافی، نیاز به 

سازد. کالیبراسیون آزمایشگاهی را تا حد قابل قبولی مرتفع می
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ها ترین میزاین روش محاسنی نسبت به کالیبراسیون با دقیق

بخشی کند. اثرو عملیاتی می مؤثردارد که آن را بیش از پیش 

 این روش با انجام سه آزمون متفاوت به اثبات رسید.

تصحیح  توان نحوه اعمالبرای بهبود نتایج این روش می

سازی تنها به وسیله یک عدد ثابت به را تغییر داده و از جبران

تر پیش رفت. مؤثرتر و های پیچیدهسمت اعمال آن به روش

 بیشتر و احتمالاًعملیاتی کردن این پیشنهاد نیاز به بررسی 

 تغییر روش تخمین دارد.
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