
 

 

 

 

 

 

 

 نشریه علمی علوم و فنون هوافضا
 

 

برای هواپیماهای بدون  INS/GPSافزایش دقت سیستم ناوبری تلفیقی 

یافته هیبریدی و مقایسه سرنشین با استفاده از فیلتر کالمن تعمیم

 یافتهای و فیلتر کالمن تعمیمعملکرد آن با فیلتر ذره

 3، علیرضا تقوی2عماد اولیائی محمد ، سید*1سیروس طلایی

 دانشگاه هوافضای عاشورا، تهران 3و2و1

 چکیده 

 روز به ینظام در حوزه ژهیبه و هاآن یو کاربردها نیشبدون سرن یماهایتوسعه هواپ     

ئز حا اریبس نیبدون سرنش یماهایکه در هواپ یاز مباحث یکیاست.  شیروز در حال افزا

 نیدر ا رونیبا دقت بالا است، ازا متی، ارزان ق(کم حجمسبک ) یاست، ناوبر تیاهم

ته پرداخ یجهان یابیتیموقع ستمیو س ینرسیا یبرناو ستمیاطلاعات س قیمقاله به تلف

المن ک لتریه از فاستفاد ستم،یدو س نیاطلاعات ا قیتلف هایروش نیترجیشده است. از را

ز ا یقیتلف یناوبر ستمیس ی، به جهت افزایش دقترخطیرفتار غ لیاست، اما به دل

 افتهیمیکالمن تعم لتریمقاله، با استفاده از ف نیا در کند.میاستفاده  یرخطیغ یلترهایف

 یطراح GPSحسگرها و  یو خطا یناوبر یخطا نیتخم یبرا تمیالگور کی یدیبریه

و با د ستمیحالت س یمدل فضا یریپذپژوهش، مشاهده نیدر ا نیشده است. همچن

دهنده برتری  نتایج بدست آمده نشان شده است. یبررس ی نیزرخطیو غ یخط کردیرو

 یهاروشروش پیشنهادی از لحاظ حجم محاسبات، زمان محاسبات، دقت نسبت به 

 تواندیماین روش  نیبنابرا؛ باشدمی گسستهزمان افتهیمیکالمن تعم لتریف و یاذرهفیلتر 

 یربردهاکا و در ردیگسترده مورد استفاده قرار گ طوربه INS/GPS یقیتلف یدر ناوبر

 .کندیرا فراهم م یمناسب یدقت ناوبر ینظام

 

 ی،جهان یابیتیموقع ستمیسی، قیتلف یناوبر ستمیس ی،نرسیا یناوبر ستمیس :واژگان کلیدی

 پذیریی، مشاهدهدیبریه افتهیمیکالمن تعم لتریف، افتهیمیتعم کالمنلتریفی، اذره لتریف
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 مقدمه -1

رجع با نسبت به دستگاه م پرنده را جسم کی تیو وضع سرعت ت،یموقع ،ینرسیا یناوبر ستمیس

محاسبه  (هاروسکوپیها و ژشامل شتاب سنج) گیری اینرسیواحد اندازه یهایاستفاده از خروج

شمن د دین از دپنهان ماند ،ینیزم زاتیتجه از یازینیب ،ینرسیا یناوبر ستمیس یاصل تیمز .[1]کندیم

 نیا یاصل بیع ترینمهم. باشدیم یبردارنمونه یخارج و نرخ بالا یایعدم تبادل اطلاعات با دن لیبه دل

م جس ادیخطا موجب انحراف ز شیافزا نی. اباشدیآن باگذشت زمان م یخطا شیافزا ،یناوبر ستمیس

طا خسبه مکان، با هر بار محا ینرسیا یناوبر ستمیبرخلاف س جهان یابیتیموقع ستمیدر س .[17]شودیم

 سیاینر گیریاندازهواحد  دارد، اما نسبت به یمدت خوب و دقت بلند ماندیمحدود م یدر طول ناوبر

 ستمیدو س نیکه ا میابییدرم ستمیدو س بیو معا ای. لذا با توجه به مزاباشدیم یباند کمتر یپهنا یدارا

 .[23]دهدیرا کاهش م یرناوب یخطا هاآن قیفهستند و تل گریکدیمکمل 

 ،ینیمختلف زم هایسیستم یبرا کپارچهی یبر ناوبر یمبتن نیهای تخمالگوریتم یر،اخ یهادر سال

های تخمین در تلفیق اطلاعات، ترین الگوریتمیکی از رایج .اندتوسعه یافتهطور گسترده به ییو هوا ییایدر

سفر به ماه  هایمأموریتسال پیش با هدف استفاده در  50باشد. فیلتر کالمن در حدود فیلتر کالمن می

ها و ای از جمله شناسایی سیستمهای بسیار گستردهدر ناسا توسعه داده شد و بعدها به سرعت در زمینه

رغم اینکه آقای پیتر سورلینگ، الگوریتم مشابهی را قبلا یعل به کار گرفته شد.تخمین های الگوریتم

ساخته و ارائه کرده بود، نام این فیلتر از نام مخترع آن، آقای رودلف کالمن گرفته شده است که در سال 

کالمن در . بعدها ویکاس کومار از روش فیلتر ]1[میلادی این دستاورد را به دنیا معرفی کرد 1960

با استفاده  INS/GPSتلفیق اطلاعات  ]3[در مرجع  .]2[به نتایج خوبی دست یافتسیستم ناوبری تلفیقی 

انجام شده است. عمده توجه این گزارش انجام تلفیق با  2GPSها توسط گیرنده گیری شبه فاصلهاز اندازه

ک دو فیلتر کالمن 1با کم ]4[باشد. در مرجع می GPSهای دقت خوب در صورت کاهش تعداد ماهواره

طراحی  GPSگیر های اندازهتلفیق اطلاعات انجام شده است. در این مرجع فیلتر اول برای تخمین حالت

پذیرد. همچنین در این مرجع شده است، در نهایت با کمک فیلتر دوم تلفیق اطلاعات صورت می

تلفیق  ]5[تر طراحی شده، صورت گرفته است. در مرجع ای بین الگوریتم حداقل مربعات و فیلمقایسه

INS/GPS  با معرفی روش فازی برای تطبیق مقادیر اولیه فیلتر کالمن در یکAUV  ارائه شده است. در

برای افزایش دقت مشاهدات در یک هواپیمای جت استفاده شده است. در  GPSاز دو گیرنده  ]6[مرجع 

ارائه شده است. عمده توجه این  INS/GPSتطبیقی برای تلفیق  روش طراحی فیلتر کالمن ]7[مرجع 

داریم. در  INSیا  GPSگزارش به عملکرد بهتر تلفیق با فیلتر تطبیقی نسبت به حالتی است که فقط 

استفاده شده است. در این  GPSبرای تلفیق اطلاعات با  3MEMSگیر ناوبری اینرسیاندازه ]8[مرجع

گیرهای اینرسی در تلفیق اطلاعات از جهت تکنولوژی ساخت صورت گرفته دازهای میان انگزارش مقایسه

 ]9[در مرجع  تطبیقی برای محاسبه صحیح کواریانس سیگنال ابداع و بهره فیلتر کالمن الگوریتماست. 
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گیری وجود اندازهارائه شده و نشان داده است که این روش برای مواردی که تغییراتی در ویژگی نویز 

 ه باشد، مناسب است.داشت

خطی و نویزهای با توزیع خطای گوسی بود، اما در طول  هایسیستمفیلتر کالمن در ابتدا تنها برای 

های فیلتر این چند دهه دچار تغییر و تحولات مختلفی شد. به عنوان مثال یکی از مشهورترین نمونه

-12[غیرخطی است هایسیستمهای یافته است که قادر به تخمین حالت کالمن، فیلتر کالمن توسعه

توان البی نشان دادند که توسط فیلتر کالمن غیرخطی بهینه میکوکمن و ط ]13,14[. در مرجع ]10

توان از را تخمین زد. با توجه به این روش می GPSموقعیت، سرعت، خطای وضعیت و خطای اینرسی و 

در ترکیب با ناوبری اینرسی و در فضای فیلتر کالمن استفاده نمود.  GPS دیتاهای فیدبک سرعت به جای

ناوبری با استفاده از فیلتر  هایسیستمروشی برای بهینه نمودن  ]15 ,13[لود درهمچنین کوکمن و اسکا

ارائه و توسعه دادند. در مرجع  INS/GPS تلفیق اطلاعات بر اساسکالمن غیرخطی در تجهیزات هواپایه 

 فیلتر غیرخطی بهینه برای کاهش و بهینه نمودن خطاها استفاده شده است. ]16[

ها در نظر باشد. یکی از این محدودیتیافته دارای محدودیت کارایی میوسعهدر عمل فیلتر کالمن ت

؛ گیری به صورت گوسی است. بدیهی است که این فرض همیشه برقرار نیستگرفتن نویز فرآیند و اندازه

ی طور جدی بر عملکرد الگوریتم تأثیرگذار باشد و یا حتی منجر به واگرایتواند بهبنابراین این مسئله می

اند و ممکن است های ژاکوپین پیچیدهماتریس متأسفانه. محدودیت دیگر این است که ]16[تخمین شود

یافته این است که نیاز به یک مدل . مشکل دیگر فیلتر کالمن تعمیم]17[باعث ناپایداری سیستم شوند

ین مدل کردن ا ،های ارزان قیمت 4IMUدقیق تصادفی از خطای سنسورهای اینرسی دارد که در مورد 

 .[18]باشدبسیار دشوار می

های بهتر برای پوشش دادن معایب فیلتر کالمن های اخیر به منظور دستیابی به الگوریتمدر سال

 PFگیری یعنی یافته مطالعات زیادی انجام گرفته است. در این خصوص فیلترهای مبتنی بر نمونهتوسعه

شوند، برای کاملاً تصادفی تولید می طوربهای که از ذرات اولیه اند. در این فیلترها،توسعه یافته UKFو 

شود. لذا باید تعداد این ذرات بسیار زیاد باشند تا تخمین دقت قابل قبولی داشته تخمین استفاده می

ای تصویرگر انجام با استفاده از فیلتر ذره INS/GPSبرای اولین بار تلفیق اطلاعات  ]19[باشد. در مرجع 

ای بهتر ، فیلتر ذره INS/GPSنشان دادند که در تلفیق  ]20[و همکارانش در مرجع  Georgyشده است. 

را برای تلفیق  AUPFای و همکاران فیلتر ذره Zhou ]21[کند. در مرجع از فیلتر کالمن عمل می

INS/GPS  با پیشنهاد دادند و نتایج آن راAUKF  وAEKF  مقایسه کردند و نشان دادند کهAUPF 

ای استفاده کرد و از فیلتر ذره INS/GPSبرای تلفیق اطلاعات  ]22[دارای عملکرد بهتری است. در مرجع 

ی انحطاط ذرات را حل همچنین بدون از دست دادن دقت فیلتر، با افزایش سرعت در این فیلتر مسئله

 یمدل فضا یریپذمشاهده یانجام شده، به بررس یاز کارها کیکدام  چیدر ه به ذکر است که لازم نمود.

 پرداخته نشده است. INS/GPS یقیتلف یناوبر ستمیحالت س

کالمن  یلترهایجسم پرنده با استفاده از ف تیو وضع تیسرعت، موقع نیپژوهش، به تخم نیدر ا

با هم  گرهانیپرداخته شده و عملکرد تخم یاگسسته و ذرهزمان افتهیمیتعم ،یدیبریه افتهیمیتعم
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به مرجع  بتنس یاذره لتریمونت کارلو، ف یاجرا 100شده است. با انتخاب تعداد ذرات مناسب و سهیمقا

داشته است. با  یناوبر یدر کاهش خطا یاقابل توجه ریتأثزده و  نیتخم یرا با دقت بهتر تی[ موقع21]

جسم  تیسرعت و وضع ت،یموقع نیتخم یبرا تمیالگور کی یدیبریه تهافیمیکالمن تعم لتریاستفاده از ف

 نیدر ا نیکمتراست. همچن یاذره لتریروش نسبت به ف نیشده است. حجم محاسبات ا یپرنده طراح

که در واقع  شود،یگسسته در نظر گرفته م یهایریگو اندازه وستهیپ کینامیبا د ییهاستمیس گرنیتخم

باعث شده  گرنیتخم یژگیو نی. امیاست که در عمل با آن مواجه هست یتیوضع نیترعیحالت شا نیا

 یگسسته هم دارازمان افتهیمیتعم کالمن لترینسبت به ف هاستمیگونه س نیاست که در مواجه با ا

 لیتحل ستم،یس کی یهاحالت نیاز مسائل مهم در تخم یکیکه باشد. با توجه به آن یعملکرد بهتر

با  یناوبر ستمیحالت س یمدل فضا یریپذمقاله مشاهده نیمنظور در ا نیا یاست، برا یریپذمشاهده

 قرارگرفته است. یمورد بررس یل قاتو مشت یخط بیبر تقر یاستفاده از دو روش مبتن

 هایروشانواع  ،ینرسیا یاست: در بخش دوم ناوبر شده میتنظ ریصورت زمقاله به نیا ساختار 

گردد. در بخش صورت مختصر ارائه میبه ییایدر دستگاه جغراف یاطلاعات و معادلات ناوبر قیتلف

 انیب یدیبریه افتهیمیکالمن تعم لتریو ف افتهیمیتعم لترکالمنیف ،ایفیلتر ذره تمیسوم، الگور

 جینتا نیشده است. همچن بررسی ستمیحالت س یمدل فضا یریپذ. در بخش چهارم مشاهدهشودیم

 میکالمن تعم لتریو ف افتهیمیکالمن تعم لتریف ،یاذره لتریف زننده نیتخمحاصل از  یسازهیشب

حاصل از  یریگجهینت زین انیشده است. در پا در بخش پنجم ارائه هاآنعملکرد  سهیو مقا یدیبریه

 شده است. مقاله ارائه

 تلفیق اطلاعات و معادلات ناوبری هایروش -2

افزایش دقت در ناوبری جسم  ینرسیا ریغناوبری اینرسی و  سیستم اطلاعاتهدف از تلفیق 

ها و سنجشتاب یدر خروج سوار شده یشد، خطا انیب زیتر نکه پیش طورهمانپرنده است. 

گیر و همچنین فیدبک باگذشت زمان به سبب وجود دو انتگرال ،ینرسیا ریگهای اندازهژیروسکوپ

 همین به. شودبری، موجب انحراف زیاد جسم پرنده از مسیر نامی خود میفرایند ناو درمثبت جاذبه 

 و هاسنجشتاب خروجی در سوار شده خطای از ناشی انحراف این کاهش برای ایمسئله منظور

 قیتلف برای لذا. است مطرح غیر اینرسی و اینرسی ناوبری اطلاعات تلفیق عنوان با هاژیروسکوپ

به  قیاند از تلفعبارت هاآن یاند که دو روش کلشده ارائه یادیز هایروش GPSو  INSاطلاعات 

 .شده است استفاده فیضع قیمقاله از روش تلف نیدر ا ؛ کهو محکم فیروش ضع

 معادلات ناوبری -2-1

آورده شده  [23] صورت مختصر در مرجعهب ییایجغرافمختصات در دستگاه  یناوبر بیان معادلات

 است.
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با انتخاب  
T

N( ) E Dt L h V V V   x  و

 
T

N E Dy L h V V V عنوان متغیرهای حالت و متغیرهای خروجی، به ترتیب، به

 توان به شکل کلی زیر بیان کرد:معادلات دینامیکی را می

(1)  

(2)  

x(t) = f(x(t),u(t)) + w(t)  

y(t) = h(x(t)) + (t)  

u(t) به ترتیب نشاندهنده بردار حالت، بردار اندازهگیری  ) و  ) yn
t Ry  ، ( ) xn

t Rx که در آن 

) به ترتیب نشاندهنده  )
n

k R   ) و  ) wn
w k R سیستم و ورودی کنترلی هستند. همچنین 

h توابعی غیرخطی از حالتها و خروجی سیستم  f و  مقدار نویز فرآیند و نویز اندازهگیری میباشند، 

:که هستند. به صورتی  

 

(3)  

( 2 )sin

( 2 )( sin cos )
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cos sin
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sT میباشد:  معادلات )6( و )7( گسسته شده معادلات )1( و )2( با زمان نمونهبرداری 

(4)   (k 1) (k),u(k) (k)  x f x w  

(5)   (k) (k) (k) y h x v  
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 یدیبریزمان گسسته و ه افتهیمیکالمن تعم لتریف ،یاذره لتریف یهاتمیالگور -3

 یدر حالت کل شوند،یم انیب یرخطیغ هایمدلکه با  ییندهایفرآ یبرا نهیبه نیمسئله تخم

تنها در محدوده  لترکالمنیف رینظ یخط یگرهانیتخماستفاده از  کهیطورهاست. ب یادهیچیمسئله پ

 اهدنخو یگسترده پاسخ مناسب طورد و بهنرا به همراه دار یمطلوب جهینت از عملکردشان یکوچک اریبس

بودن  یرخطیغ لیمقاله به دل نی. در امیازمندین یرخطیغ یلترهایموارد به ف نیدر ا کنیل ،داشت

و  گسستهزمان افتهیمیتعم لترکالمنیف ،یاذره لتریف رینظ یرخطیغ یلترهایاز ف ستمیمعادلات حالت س
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 یگرهانیتخم یطرفشده است. از  استفاده ستمیس یهاحالت نیتخم یبرا یدیبریه افتهیمیتعم لتریف

EKF وHEKF نیشدن تخم دار اسیباباشد، سبب  دیشد ستمیس یگرکه غیرخطی یطیتحت شرا 

 نیو در بدتر ستمیعملکرد س تیفیباعث کاهش ک تیوضع نیخطا در بهتر نیا ؛ کهشودیم آمده دستبه

طور کامل آورده [ به24گر در مرجع ] نیدو تخم تمیالگور)خواهد شد  نیتخم ییباعث واگرا تیوضع

آن  تمیکه الگور شده است استفادهای ذره لتریاز ف ستمیبهبود عملکرد س یبراشده است(. لذا در اینجا 

 .شودیبخش ارائه م نیدر ادامه ا

 یاذره لتریف تمیالگور -3-1

 یگوسریغ زیبا نو هایسیستمدر مواجه با  نیحل مسئله تخم یروش کارا برا کی یاذره لتریف

استفاده از قانون اعداد بزرگ است و  هیکارلو بوده و بر پامونت یآمار هایروشروش جز  نیباشد. امی

 [25،26]در زند. یم بیتوابع گسسته تقر یتعداد افتهیصورت مجموع وزنرا به یاحتمال شرط یتابع چگال

طور کامل در مورد جزئیات ریاضی و همگرایی این فیلتر بحث شده است. در ادامه الگوریتم فیلتر به

 .[24] ( آورده شده است1ورت مختصر در شکل )صای بهذره

 

 .[24]ایفلوچارت الگوریتم فیلتر ذره -1شکل

 پذیریتحلیل مشاهده -4

 هایسیستمحالت  یرهایمتغ نیحالت و تخم یفضا لیاز مسائل مهم در تحل یکی یریپذمشاهده

 یخط بیبر تقر یبخش، ابتدا دو روش مبتن نیموضوع در ا نیا تیاهم لیبه دل نیبنابرا؛ است یرخطیغ
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کنیم و سپس با استفاده از می انیغیرخطی ب هایسیستمپذیری مشاهده لیتحل یرا برا یو مشتقات ل

 .میپردازی( م2( و )1غیرخطی ) ستمیس یریپذمشاهده یدو روش به بررس نیا
 

 غیرخطیهای پذیری دینامیکروش مبتنی بر تقریب خطی برای تحلیل مشاهده
 سیستم دینامیکی غیرخطی زیر را در نظر بگیرید:

 

(8)  

(9)  

x(t) = f(x(t),u(t)) + w(t)  

y(t) = h(x(t)) + (t)  

y(t) بردار اندازهگیری میباشند.  u(t) بردار متغیرهای ورودی و  x(t) بردار حالت سیستم،  که در آن 

h غیرخطی هستند. همچنین بعد بردار حالت فرض میشود که  f و    باشد.nتوابع 

O برای سیستم )8( و )9( را میتوان بهصورت زیر تشکیل داد.  ماتریس مشاهدهپذیری 

(10)  T
n 1

k k k k kk
 

 
O C C A C A  

 که در آن:

(11)  

k k

k k

x x x x

h f

x x 

 
 

 
C A  

 nپذیری برابر پذیر است اگر و تنها اگر رتبه سطری ماتریس مشاهدهمشاهده (9)( و 8سیستم )حال 

 .[27،28باشد ]

در هر گام  Oپذیری ، ماتریس مشاهده( 9( و )8سیستم )با اعمال روش مبتنی بر تقریب خطی به 

9زمانی یک ماتریس  54 باشد که رتبه سطری آن برابر میn 9 پذیر حالت است لذا سیستم مشاهده

 باشد.می

های پذیری دینامیکسادگی محاسبات مزیت اصلی روش مبتنی بر تقریب خطی برای ارزیابی مشاهده

هایی با عوامل غیرخطی شدید ممکن است منجر به حال، این روش برای سیستمغیرخطی است. بااین

نتایج تری وجود دارد که تحت این شرایط رو، نیاز به یک روش دقیقارائه نتایج نادرستی شود. ازاین

پذیری مشتقات لی است که برای تحلیل مشاهده بر اساسمعتبری را ارائه دهد. چنین رویکردی 

 شود.غیرخطی در بخش بعدی ارائه می هایسیستم
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 غیرخطی با استفاده از مشتقات لی هایسیستمپذیری حلیل مشاهدهت -4-1

 یغیرخطی با استفاده از مشتقات ل هایسیستمپذیری مشاهده لیبخش به تحل نیدر ا 

 گیریم. لذا داریم:را در نظر می(9)( و 8)شده با معادلات برای این کار سیستم توصیف .میپردازیم
 

k
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L x
x

x
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


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L  

 

 

 

(13)  

Oپذیری در هر گام زمانیماتریس مشاهدهk  وk

fL h مشتقات لی مرتبهk  تابعh  نسبت به میدان

 رتبه کامل باشد، یعنی: Oاست. اگر ماتریس fبرداری

 
( ) nrank O  (14)  

  

 .[29،30]پذیر است طور محلی مشاهده( به19) ستمیسهای سپس حالت

شده با معادلات گیری سیستم توصیف با در نظر گرفتن بردار توابع دینامیک حالت و اندازه: 1تبصره

 صورت زیر:(، به19)

 
T

n1 2[ ( , ) ( , ) ... ( , )]f x u f x u f x uf  (15)  

T
m1 2[ ( ) ( ) ... ( )]h x h x h xh  (16)  

 

نسبت به  hها هستند. مشتقات لی تابع گیریبه ترتیب تعداد متغیرهای حالت و اندازه m و nکه در آن 

 شوند:ی زیر داده میتوسط رابطه fتابع

 

1
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n

f i
i i

h h
L h h f f f

x x

 
   

   
 

(17)  

0 1k k
f f f f

L h h L h L L h   (18)  
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کنیم. چون مرتبه سیستم اعمال می( 9( و )8سیستم ) اکنون روش مبتنی بر مشتقات لی را به

n 9  است، لازم است مشتقات لیk
f

L h  تا مرتبهk 8  محاسبه شوند. نتیجه، ماتریس

9دارای ابعاد  Oپذیریمشاهده 54 صورت زیر خواهد بود:و یک ژاکوبین به 
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(19)  

 

های بنابراین حالت؛ باشداست، لذا رتبه آن کامل می 9برابر با  Oپذیری رتبه ماتریس مشاهده

 پذیر حالت خواهند بود.مشاهده( 9( و )8)با معادلات  سیستم

 سازینتایج شبیه -5

 ریو غ ینرسیا یناوبر ستمیدو س قیتلف ،یناوبر ستمیقسمت جهت بهبود عملکرد س نیدر ا

 افتهیمیکالمن تعم لتریو ف افتهیمیکالمن تعم لتریف ،یاذره لتریف یگرهانیبه کمک تخم GPS ینرسیا

عمل  1mmیبردارزمان نمونهگرها با استفاده از نیتخم تمیالگور نیشده است، همچن انجام یدیبریه

مقاله  نی. در امیارداریو سرعت جسم را در اخت تیموقع یهافقط داده GPS ریگ. از اندازهکنندیم

ها و شتاب سنج یو خروج GPSگیر اندازه تیشامل سرعت و موقع یواقع یهای ورودداده

در نظر  یاست. پارامترهاآورده شده [ 31]پهپاد است که در مرجع  کیهای مربوط به ژیروسکوپ

( آورده شده است. در 1در جدول ) شده،انیب یگرها نیاطلاعات با استفاده از تخم قیتلف یبرا شدهگرفته

 .میپردازیم هاآن ریآورده شده و به تفس یسازهیشب جیادامه نتا
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 سازیپارامترهای فیلتر برای شبیه -1جدول 

 مقدار پارامتر

برداریزمان نمونه  0.01m 

 40m زمان

 mm 0.0707 انحراف معیار خطای شتاب سنج در سه کانال

 1mmm/m انحراف معیار خطای ژایروسکوپ در سه کانال

 GPS 40 mانحراف معیار خطای ارتفاع 

 GPS 3.14×10-4انحراف معیار خطای طول جغرافیای 

 GPS 3.14×10-4انحراف معیار خطای عرض جغرافیای 

 GPS 2m/mانحراف معیار سرعت در جهت شمال 

 GPS 2m/mانحراف معیار سرعت در جهت شرق 

 GPS 12.6m/mانحراف معیار سرعت در جهت پایین 

 

 3به همراه باند برای خطای تخمین عرض جغرافیایی  HEKنتیجه حاصل از تخمین زننده  -2شکل

 

 3به همراه باند برای خطای تخمین طول جغرافیایی  HEKFنتیجه حاصل از تخمین زننده  -3شکل
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 3به همراه باند برای خطای تخمین ارتفاع  HEKFنتیجه حاصل از تخمین زننده  -4شکل

شود که ملاحظه می طورهمانشده است. خطای تخمین موقعیت نشان داده  4تا  2 هایشکلدر 

دهنده عملکرد بسیار خوب این روش نشان قرارگرفته که این 3این خطاها در محدوده کوواریانسی 

 باشد.تخمین می

 

به همراه باند برای خطای تخمین سرعت در راستای شمال  HEKFنتیجه حاصل از تخمین زننده  -5شکل
3 
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به همراه باند برای خطای تخمین سرعت در راستای شرق  HEKFنتیجه حاصل از تخمین زننده  -6شکل
3 

 

به همراه باند برای خطای تخمین سرعت در راستای پایین  HEKFخمین زننده نتیجه حاصل از ت -7شکل

3 
 

ها در محدوده سرعت شود، خطای تخمینمشاهده می 7تا  5 هایشکلکه در  طورهمان

دهد نشان می 3قرارگرفته است. قرار گرفتن این خطاها در محدوده کوواریانسی  3کوواریانسی 

نسبت به فیلتر  این خطاها ؛ کهها در سه کانال داریمهای مربوط به سرعتقبولی از حالتکه تخمین قابل

0.8کمتر بوده و در حدود یافتهکالمن تعمیم /m s باشد.می 
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HEKFشکل8- نتیجه حاصل از تخمین زننده  3   برای خطای تخمین زاویه چرخ به همراه باند 

 

 3به همراه باند برای خطای تخمین زاویه فراز  HEKFنتیجه حاصل از تخمین زننده  -9شکل

 

HEKFشکل10- نتیجه حاصل از تخمین زننده  3   برای خطای تخمین زاویه سمت به همراه باند 
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شود در که مشاهده می طورهمانشده است. ها نشان دادهوضعیت خطای تخمین 10تا  8 هایشکلدر 

نداریم، اما باگذشت زمان میزان این خطا کمتر شده و به فرایند ناوبری تخمین خوبی از زوایا  ابتدای

 باشد.قبول این روش تخمین میی عملکرد قابلدهندهاین نشان ؛ کهرسدحالت دائمی پایدارتری می

جلوگیری از  که برای باشدمیای قابل رسم کالمن فیلتر خطی و فیلتر ذره یبرانیز  نمودارهاهمه این 

(، جذر میانگین 2بنابراین در جدول )؛ میپردازیم هاآنت جدولی به مقایسه حجیم شدن مقاله به صور

 مربعات سه روش تخمین آورده شده است.

با فیلتر  یاذرهبار اجرای مونت کارلوی روش تخمین فیلتر  100مقایسه جذر میانگین مربعات خطا برای  -2جدول 

 هیبریدی برای متغیرهای حالت سیستم افتهیتوسعهو فیلتر کالمن  افتهیتوسعهکالمن 

RMSE_EKF RMSE_HEKF RMSE_PF  

0.0249  0.0218  0.0249  طول جغرافیایی 

0.0361  0.0762  0.0253  عرض جغرافیایی 

0.0936  0.1159  0.0207  ارتفاع 

0.4000  0.1373  0.0734  سرعت در جهت شمال 

0.4647  0.1626  0.1404  سرعت در جهت شرق 

0.6048  0.1941  0.0810  سرعت در جهت پایین 

0.0369  0.1067  0.0870  زاویه رول 

0.0386  0.0625  0.0723  زاویه پیچ 

0.0779  0.1094  0.0620  زاویه سمت 

0.8726  0.3604  0.2236  RMSE کلی   

 
، فیلتر کالمن تعمیم یافته هیبریدی و فیلتر کالمن توسعه یافتهیاذرهزمان اجرای فیلتر   یسهیمقا -3جدول شماره   

 EKF HEKF PF 

کارلواجرای مونت 100برای  سازیشبیهزمان   9.231 98.234 142.549 

 

نسبت به سایر  هاییبخشدر  هاروششود، هرکدام از ( مشاهده می2و3که در جداول ) طورهمان

، مقدار جذر میانگین مربعات خطای تخمین موقعیت و سرعت در روش تخمین مثلاًبرتری دارند.  هاروش

بنابراین ؛ دارند یاقابل توجهاختلاف  EKFاست ولی نسبت به  HEKFای بسیار نزدیک با روش فیلتر ذره

ای کمی از فیلتر ذره HEKFمناسب نیست. از طرفی درست است که دقت روش  اصلاً EKFدقت روش 

 است. ایذرهکمتر از روش فیلتر  HEKFکمتر است ولی این درحالیست که زمان اجرای روش 
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 گیرینتیجه -6

با استفاده از  یجهان یابیتیموقع ستمیو س ینرسیا یناوبر ستمیاطلاعات س قیمقاله تلف نیدر ا

 یسازهیارائه شد. با انجام شب یاگسسته و ذرهزمان افتهی میتعم ،یدیبریه افتهی میکالمن تعم یلترهایف

و  یبررس لتریسه ف یها براحالت یمربعات خطا نیانگیجذر م ن،یمع یویسنار کی یمونت کارلو برا

 نشان داد که یسازهیحاصل از شب جیشد. نتا سهیمقا

، مقدار جذر میانگین مثلاًبرتری دارند.  هاروشنسبت به سایر  هاییبخشدر  هاروشهرکدام از 

 HEKFای بسیار نزدیک با روش مربعات خطای تخمین موقعیت و سرعت در روش تخمین فیلتر ذره

 مناسب نیست. اصلاً EKFبنابراین دقت روش ؛ ای دارندتوجه اختلاف قابل EKFهستند ولی نسبت به 

جس م پرن ده    تیس رعت و وض ع   ت،ی  موقع نیتخم   یب را  یدی  بریه افتهیمیکالمن تعم لتریف نیهمچن 

کمتر ب وده و نس بت ب ه     یاذره لتریروش نسبت به ف نیشد. نشان داده شد که حجم محاسبات ا یطراح

 است. یعملکرد بهتر یگسسته دارازمان افتهیمیکالمن تعم لتریف

 بیبه ترت یاذره لتریو ف یدیبریه افتهیمیکالمن تعم لتریف یبرااز طرفی زمان اجرای محاسبات 

؛ است ایذرهبت به روش فیلتر سن HEKFبرتری زوش  دهندهکه نشان  است هیثان 142.549و  98.234

را فراهم کند. علاوه  یدقت مناسب تواندیم ینظام یدر کاربردها HEKF تمیاستفاده از الگور نیبنابرا

 لتریف نینشانگر عملکرد بهتر ا جیشد و نتا یبررس یرگوسیغ زیدر حضور نو یاذره لتریعملکرد ف ن،یبرا

با  یقیتلف یناوبر ستمیحالت س یمدل فضا یریپذن، مشاهدهیبود. همچن گرید لتریبا دو ف سهیدر مقا

 شد. لیو تحل یبررس یرخطیو غ یخط کردیاستفاده از دو رو
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