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 پژوهشی -علمی

مبناي فيلتر  بر GPS/INS ارائه یک رویکرد جدید براي دقت افزایی سامانه تلفيق

 آزمایشگاه تفاضلى در هنگام قطع سيگنال ماهواره و اجراي آن در بين يشپ
 2قهرمانی الله نعمت            1حسن ماجد الحسن

 اشتر دانشگاه صنعتی مالک یوترو کامپانشگاهی برق دمجتمع 

 (10/10/1411تاریخ پذیرش:  ؛44/14/1411ریخ دریافت: )تا

 چكيده
هنگاام قعاع سایگنا      در GPS/INS تلفیا  یافته برای افزایش دقت ساامانه   یمتعم تفاضلى بین یشپ مقاله، یک روش جدید به نام فیلترکالمن این در

 سامانه نااوبری  بر حاکم شده است. معادلات یابیارزشده تست و  یهتهی رهاافزا سختآزمایشگاه اجرا و با استفاده از  است. این روش در شده ارائهماهواره 

شود. علاوه بار ایان، معلاوم     یم یساز یخع تقریب از ناشی خعای باعث ایجاد یافته توسعهکالمن  فیلتر در یساز یخع فرایند هستند. غیرخعی اینرسی

 خعاای  ی مثا  سااز  ماد  شود. در روش پیشنهادی، خعاهای  خعا در تخمین میتولید  باعثگیری و سیستم،  نبودن مشخصات دقی  نویزهای اندازه

بین و با استفاده از فیلتر کالمن  گیری از مفاهیم کنتر  پیش های وزنی نویز معاد  خعای مد  فیلتر فرض شده و با بهره یسماترسازی و خعای  خعی

یاز برای تلفی  سامانه موردنله ابتدا معادلات کام  روش جدید پیشنهادی و روابط در این مقا شود. و سپس جبران می شده زدهیافته خعا تخمین  یمتعم

GPS/INS  شاود.   یما یافته مقایساه   توسعه کالمن ها، روش پیشنهادی جدید با روش فیلتر یشآزما یری از نتایجگ بهرهاست. سپس، با  شده  دادهتوضیح

 هاای گیرناده باه مادت      یگنا سا بینی و جبران خعای مد ، هنگام قعع شدن  یشپایی آن در دهد که در الگوریتم جدید به دلی  توان یمنتایج نشان 

s 01 بخشد. یمناوبری اینرسی را بهبود  سامانه ی عملکردتوجه قاب  طور بهاین روش  یابد. % کاهش می01، خعای موقعیت حدود 
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This paper proposes a new method called the generalized incremental predictive Kalman filter (GIPKF) to increase the 

accuracy of the integrated GPS / INS systems when the satellite signal is not available. This method is performed in the 

laboratory and tested and evaluated using the prepared hardware. The equations governing the inertial navigation system 

are nonlinear and the linearization in the extended Kalman filter causes the linearization approximation error. The 

uncertainties in the measurement noises and system noises also, produce errors in the estimation. In the proposed method, 

the model errors such as the linearization error and the weighted noise matrices errors are assumed as the model’s filter 

error and are estimated and compensated using the concept of predictive filtering and the application of Kalman filter. In 

this paper first, the complete equations of the new proposed method and the relations required to integrate the GPS/INS 

system are explained. Then using the results of the experiments, the proposed method is compared to the extended 

Kalman filter method. The results show that the presented algorithm is more efficient since, when the GPS outage is 

about 30 seconds, the position error is reduced by about 50% due to the new method’s ability to predict and compensate 

for the model error. This method significantly improves the performance of inertial navigation systems. 
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 مقدمه -1

عناوان یکای از    باه  INS ناوبری اینرسای  سامانهدر حا  حاضر 

تعیین موقعیت برای کاربردهاای نااامی و    یها ترین روش مهم

 خعاهای علت به اینرسی ریناوب سامانه خعایغیرناامی است. 

یکای از   .[1]شاود   زیااد مای   زماان،  افازایش  با آن، حسگرهای

 نااوبری اینرسای،   ساامانه  خعاای  رشد از های جلوگیری روش

 GPS جهانی یابی سامانه موقعیت آن با اطلاعات تلفی  اطلاعات

شود که خعاای نااوبری تلفیقای باه      . این تلفی  باعث میاست

 سامانه مانه ناوبری می  کند. مشک ترین سا سمت خعای دقی 

 کنناده  ارساا   های ماهواره به وابستگی آن جهانی یابی موقعیت

 یا و کنند متوقف را ارسا  سیگنا  ها ماهواره که یدرصورت است.

 شاوند،  اغتشااش  دچاار  ها  ماهواره از ارسالی های سیگنا  ینکها

 .[4]داد  خواهد دست از را خود کارایی موقعیت تعیین سیستم

 باا  کاالمن،  یاه پالا بار  مبتنای  تلفیا  اطلاعاات   های روش

 یخعا خعاای   ماد ،  وابستگی به خعای هایی نایر محدودیت

گیری باعث انحارا  ایان فیلترهاا از حالات      و نویز اندازه یساز

کاار  ای،  مااهواره  های سیگنا  شدن قعع صورت شده و در ینهبه

 ساازی   ماد  کناد. خعاهاای   حفظ تواند نمی را خود یی بالایآ

 اغلب ادبیات متداو  تخمین، در .نیستند صریح معلوم صورت به

یاک خعاا    مد  حالت از هم جدا نباوده و  خعای و فرایند نویز

 خعای و فرایند یه کالمن، خعای نویزپالا. [0]شود  محسوب می

تواند تخمین زده و جبران نماید. بدین مناور بایاد   ینممد  را 

ن خعاهاای ماذکور اساتفاده    ی دیگری بارای تخمای  ها روشاز 

های تعبیقای،   و روش [4]های مقاوم، خعای مد   نمود. روش

 زنند. را تخمین می [0]یانس نویز فرایند کووارخعای 

، یکای دیگار از   اطلاعاات تلفیا    در GPSسایگنا    قعاع 

. در اسات ینه افزایش خعاای نااوبری   درزمی محققان ها چالش

 یهاا  داده ی اور تلفمن به یقیکالمن تعب یلترف یک [0]مرجع 

INS  وGPS یاز رشد خعا یریو جلوگ یگنا در زمان قعع س 

یاک   [0]. در مرجاع  شده است استفاده ینرسیا یناوبر یستمس

 اساتفاده از فیلترکاالمن   باا  GPS/INS تلفیقای  ناوبری سیستم

 باار  کااهش  و یاری گ انادازه کاهش خعاهاای   برای یافته توسعه

افزایش مقاومت فرایند تلفیا    است. برای کاررفته به محاسباتی

 ،[1]باو   یبا فیلتر  ،[7] ی مقاومعصب یها شبکه  روشاطلاعات 

تخماین   در [11 و 11]کالمن مقااوم   فیلتر و [7] یا ذرهفیلتر 

 .است شده  استفاده تلفی  سیستم

 (MPF1) باین ماد    پایش  دیگری به نام فیلتر فیلتراخیراً 

بین و تعریف  یشپنتر  یری از مفاهیم کگ بهرهکه با  شده معرح

تواند خعای فیلتر کالمن را تخماین   یمتابع هزینه مناسب  یک

 برخلا  ولی بوده اجرا قاب  واقعی زمان صورت به بزند. این فیلتر

 گوسای  ناویز  صاورت  به خعا یساز مد  به کالمن محدود فیلتر

تواند خعاهای دیگار مثا  خعاای ماد  در      و می [14]نیست 

در  MPF روش از خانوادهچند نار بگیرد. سازی را هم در  خعی

یاک فیلتار    [14] مرجع ت. درکاررفته اس به [14 و 10]مراجع 

برای تخمین خعای مد  ناامعین و   4بین غیرخعی فدرا  یشپ

 ابا جاایرو ولای    از اساتفاده  بادون  فضااپیما  یک وضعیت تعیین

 یافتاه  توسعهیابی جهانی  یتموقعیاب و سامانه  ستاره از استفاده

ت. در این مرجع، یک الگوریتم تشخیص و جداساازی خعاا   اس

 از یک فیلتر [10]در  .است شده استفادهبرای فیلتر پیشنهادی 

0یافتاه  توسعهبین برگشتی کالمن  یشپ
بارای تخماین خعاای     

 سامانه ی حسگرهایها داده تلفی  و دراست  شده  استفادهمد  

ار روزناه  راد یاابی جهاانی و   یات موقع ساامانه  اینرسای،  نااوبری 

4مصنوعی
یک روش  [10]است. در مقاله  قرارگرفته کاربرد مورد 

یاب مبتنای   با استفاده از سامانه ناوبری اینرسی دریایی و ستاره

آوردن اطلاعات دقیا  از   به دستبین مد  برای  یشپبر فیلتر 

است. این فیلتر برای تخماین خعاای ماد      شده  ارائهموقعیت 

 ،حاا   یان ا با. کند بینی استفاده می شیپیری گ اندازهسیستم از 

 لای ، به دلی  استفاده از مشتقات MPFالگوریتم در این مراجع 

شاود کاه    بوده و محاسبات زیادی دارد. این باعاث مای  پیچیده 

یاک   [17] مرجاع یاباد.  در استفاده عمومی کااهش  کاربرد آن 

رای تاراز اولیاه ساامانه نااوبری     با  یافتاه  یمتعما  بین یشفیلتر پ

 زماان  بایستم خعی ثابت سرائه نموده که در آن مد  ای اینرس

  ه است.شد فرض

یک روش نوین برای تخمین خعاهای ناویز و   مقاله، این در

ساازی افا     یناه بهیری از مفاهیم گ بهرهمد  در فیلتر کالمن با 

اسات.   شده ارائه، [11 -41]بین تفاضلی  محدود و کنتر  پیش

اسات، لکان معاادلات     ماان بازگرچه این فیلتر خعی و متغیار  

باشند. این فیلتر پس  می بازمانناوبری غیرخعی و متغیر  فرایند

  ارائهفیلتر  کند؛ بنابراین از تخمین خعای مد ، آن را جبران می

 INS/GPS سامانه ترکیبی موقعیتتعیین دقت قادر است  شده

 
1 Model Predictive Filtering 
2 Federated Nonlinear Predictive Filter 
3 Predictive iterated Kalman Filter 
4 Synthetic Aperture Radar (SAR) 
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این روش  .افزایش دهد GPS یگنا س قععخصوص هنگام  هرا ب

آزمایشاگاه اجارا و    شاده در  یاه تهی افزارهاا  سختاز با استفاده 

 نشاان  های گونااگون  آزمایش شده است. نتایج  یابیارزو  آزمایش

سایگنا    قعاع  هنگاام  پیشنهادی در روش عملکرد که دهد یم

 یافتاه  توساعه فیلتار کاالمن    از بهتر جهانی یابی سامانه موقعیت

 .است

 ،4بخاش   در: شده اسات  یاین مقاله به شرح زیر سازمانده

فرموله  GIPKF وش جدید، ر0بخش شود. در  یم تعریف مسئله

 باین  یشپا  فیلترهاای  باین  ای یساه مقا، 4 بخاش  در شاود.  یم

و برای یک  گرفته صورت یافته توسعه فیلترکالمن یافته و یمتعم

 به، نتایج 0 در بخش شود. تشریح می آزمایش نتایج واقعی آزمایش

 .گردد بیان می آمده  دست 

 مسئلهریف تع -2

افزایش خعاای   INS/GPS یقیسامانه ناوبری تلفمشک  اصلی 

در دسترس نیست. در این مورد،  GPSموقعیت زمانی است که 

EKF   حالات خعاای نااوبری اسات کاه شاام  ساه         نهشام

. به دلی  باشد می یااموقعیت، سه سرعت و سه حالت خعای زو

 10ه با  هاا   حالات تعداد اینرسی،  یخعای حسگرهامدلسازی 

افزایش  ناپذیرند. مشاهدهآز آنها د که برخی یاب میافزایش حالت 

فیلتار و   پاذیری  هباعاث کااهش میازان مشااهد     ها تعداد حالت

 یقای ساامانه نااوبری تلف   . لاذا در شود محاسباتی می بار افزایش

INS/GPS انادازه  کوواریاانس  مااتریس   هاای  ناامعینی دلی   به

 .یلتر شودمنجر به واگرایی ف، ممکن است گیری

ناوبری به گونه ای طراحی شود که تلفی  فیلتر  خواهیم می

خعاهای مد  به درستی جبران شود. در این مقاله، فیلتر 

بینی و جبران  پیشنهادی برای ح  مشکلات مهم فوق با پیش

حالت  7فیلتر شام  فقط این ه است. ارئه شدمد   خعاهای

لت خعای خعای ناوبری )سه موقعیت، سه سرعت و سه حا

مد  ژیروسکوپ و شتاب مربوط به  های. خعاباشد می ایا(وز

شده ارائه شده تخمین زده شده و جبران سنج در الگوریتم 

یافته  یمتعمبین تفاضلی  شپی فیلتر کالمنفیلتر، این  است.

د. کن میجبران را عاهای مد  و نویز فیلتر و خ شود مینامیده 

 که کند یم فرض شنهادیپی فیلتر این کالمن، فیلتر برخلا 

 هزینه تابع یک تعریف با و است نامعین  یریگ اندازه مد  خعای

این  جبرانکند. با محاسبه و  یم کمینه این خعا را دوم درجه

 سامانه های ینینامع وجود با حتی ها حالت دقت تخمین خعا

 به نسبت جدید عملی فیلتر مزیت ترین یابد. مهم می بهبود

 ساده بسیار آن ساختار که است این موجود، نبی یشپ فیلترهای

نیست.  پیچیده بازگشتی فیلتر یکصورت  به کاربردش و بوده

برای افزایش مقاومت تخمینگر سامانه تلفی  ناوبری با استفاده 

تابعی از خعای ای که  هزینه تابع بین، از مفهوم فیلتر پیش

زیر  تصور به باشد، می یری و خعای مد  فیلتر جدیدگ ندازها

 شود: تعریف می

(1) 
1 1 1 1

ˆ ˆ= T y T d

k k k k k k k       J y R y d R d 

1او   ی (، مؤلفه1) ی ابعهر در 1 1
ˆ

k k k    y y y  خعای
1مرجع خروجی و  1ky،یریگ اندازه

ˆ
ky  بینی در  یشپخروجی

ˆ ،دوم ی مؤلفهو   k+1گام 
kd، .خعای مد  ناوبری است R y

Rو d تناایم  بارای   باوده و  معین نیمه مثبت وزنی ماتریس دو
سازی این تاابع هزیناه    جدید با بهینه روش در .باشند می فیلتر

نااوبری   ی گیری و هم خعای مد  در ساامانه  هم خعای اندازه
ترتیب مقاومت ناوبری تلفیقای در برابار    ینا بهیابد و  کاهش می
 یابد. یری و فرایند افزایش میگ اندازههای مد  و نویز  نامعینی

 شده است. یانبسازی فیلتر  بهینه ی نحوهدر بخش بعدی 

 یافته يمتعم بين تفاضلی يشپالگوریتم  -3

حضاور خعاای ماد     در فضای حالت   ابتدا مد  ،بخش این در
ی سامانه نااوبری  ساز مد سازی خعای مد ،  ینهبهو  شده ارائه

نااوبری و ماد     سامانه فضای حالت خعای سازی اینرسی، مد 
الگاوریتم کاالمن فیلتار     ساپس،  مشاهده صورت گرفته اسات. 

ساامانه   یهاا  داده تلفیا   یافتاه بارای   یمتعما  بین تفاضلی یشپ
 مهام  شارایط  در جهاانی  یاابی  اینرسی و سامانه موقعیت ناوبری

 شود. یمتشریح  GPS ا قعع سیگن

 خطاي مدل با حضورفضاي حالت   مدل -3-1

بیاان   زماان گسساته توساط رابعاه زیار      یک فرآیند غیرخعی
 شود: یم

(4)  1k k k kfx = x ,d ,w 

(0)  1 1 , ,k k k k kh  y x d w v 

 kdام و  kمتغیرهااای حالاات در لحاااه   kxکااه در آن
گیری سیساتم   اندازه kyنیز نویز فرایند و kwورودی نامعلوم و

شود که میانگین  باشند. فرض می یری میگ اندازهنیز نویز  kvو
,k kw v 0ی ساامانه  هاا  حالات . تخماین اولیاه   استصفرx̂  و
(، 0 و 4ی رواباط ) سااز  یخع. پس از است 0Pیانس آن کووار

 .آیند یدرمزیر  صورت بهمعادلات خعی شده 
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(4) 
1

d w

k k k k k k k   x F x G d G w 
(0) 1 1 1 1k k k k    y H x v 

گیاری    بردار انادازه  kyبردار حالت سامانه و kxکه در آن،

های سیستم و  ماتریسkHو kFیژاکوب های باشند. ماتریس می

 و رصاف  میاانگین  با گوسی سفید نویز kwیری سامانه،گ اندازه

 و صافر  میاانگین  باا  گوسای  سفید نویز kvو kQکوواریانس

dباشند.  یم kRکوواریانس

kG  وw

kG های حساسایت   ماتریس

 ها حالت تخمین باشد. ها به خعای مد  و نویز فرآیند می حالت

1kساامانه در لحااه   خروجای  تخماین  و   زیار   صاورت  باه

 :باشند می

(0) 
1/

ˆˆ ˆ d

k k k k k k  x F x G d 
(7) 

1/ 1 1/
ˆ ˆ

k k k k k  y H x 

dˆ مد ، عبارت خعای جبران برای بین یشپ فیلتر در

k kG d 

 باردار  .اسات  شاده  اضافه ی سامانهها حالت بینی یشپ رابعۀ به

ˆخعای
kd زمانی مرحله در هر سازی ینهبه فرآیند یک طو  در 

 ماتریس همچنین بردار و این ساختار شود. تعیین می محاسبه

dخعا  توزیع

kG یافته یمتعم بین یشپ طراحی فیلتر فرایند جزو 

 خعا بردار یها مؤلفه موردبحث اینرسی ناوبری هدر سامان .است

در  باشاند.  اینرسای  حسگرهای مد  خعای جنس توانند از یم

 زا استفاده با آینده یها زمان در مد  خعای بردار الگوریتم، این

 شاده  یاف تعر بینای  یشپ اف  در ی که ینههز سازی تابع کمینه

 آید. می به دستاست، 

د ، ایجاد فرم انتگرالای در  م نکته مهم در نوشتن معادلات

زیر طوری بازنویسی شده که  حالت مد  است. معادلات فضای

ˆبجای ها آن در
kd ،1

ˆ ˆ ˆ
k k k   d d d است. قرارگرفته 

(1) 
1 1 1

ˆˆ ˆ ˆ( ) d

k k k k k k k      x I F x F x G d 

دو  از اساتفاده  سامانه با خروجی از جلو به گام یک تخمین

 :گردد می محاسبه زیر صورت به( 1 و 7) رابعه

(7) 
1 1 2 1 3

ˆˆ ˆ ˆ
k k k k    y H x H x H d 

ˆ1کااه در آن  nx, 1ˆ my  ,
1ˆ p d وn nF 

m nH  
d n pG .بوده و داریم 

(11)  1 1= +k kH H I F 

(11) 
2 1k kH H F 

(14) 
3 1

d

k kH H G 

 سازي خطاي مدل ينهبه -3-2

 تاابع  مد ، خعای بردار از ای بهینه تخمین به یابی دست برای

 تعریف یریگ اندازه تخمین خعای و بردار این برحسب ای هزینه

 :گردد یم

(10) 
   1 1 1 1 1

d̂

ˆ ˆmin  =  

ˆ ˆ

k

T y

k k k k k

T d

k k k

    


 

  

J y y R y y

d R d

 

R رابعه، این در yوR d نیماه  مثبات  وزنای  مااتریس  دو 

 از ای یناه به تخمین سازی تابع هزینه فوق است. با بهینه معین

 زیار حاصا    صاورت  باه  زماانی  قادم  هر در مد  بردار خعای

 :گردد می

(14)  1 1 2 1
ˆ ˆ ˆGIPKF

k k k k k    d K y H x H x 

 :از است عبارت ،یافته یمتعم بین یشپ فیلتر بهره رابعه این در

(10) 1

3 1 3 3 1( )GIPKF T y d T y

k k k k



  K H R H R H R 

ˆسامانه مد  خعای ابتدا زمانی، قدم هر در
kd استفاده با 

خعا با استفاده از  این سپس و گردد یم محاسبه (14) از رابعه

 کند. می حاصلا را ها حالت تخمین (1) رابعه

 ي سامانه ناوبري اینرسیساز مدل -3-3

صاورت  باه  جغرافیاایی، باردار موقعیات،    مختصاات  دستگاه در

[ , , ]r h  طاو   عارض جغرافیاایی،   در آن به ترتیب )که 

 صاورت  باه  و باردار سارعت،   باشاند(  ارتفااع مای   جغرافیاایی و 

[ , , ]n

N E Dv v vv (ساه جهات شاما ،     ی سرعت درها مؤلفه

 ،رواباط تعیاین وضاعیت    شاوند.  یمداده  شرق و پایین( نمایش

 زیار رواباط   صورت به اینرسی ناوبری سامانه سرعت و موقعیت

 :[17]شود  بیان می

(10) n n b n b n b n b

b b nb b ib b in b ib   C C Ω C Ω C Ω C Ω 

n,10 رابعه در

bC  باه دساتگاه    یبدندستگاه وران دماتریس

bماتریس ست.ا NED ناوبری

ibΩ  پادمتقاارن بار    مااتریس  یاک

bحسب

ibω .می باشدb

ibω باه  نسابت  بدناه  چرخش نرخ بیانگر 

 هاا  ژیروساکوپ  توساط  و اسات  اینرسای  دساتگاه مختصاات  

bهمچنین، گیری می شود. اندازه

ibΩ پادمتقاارن  اتریسم یک 

bبرای 

ibω ها است. بیانگر خعای ژیروسکوپ می باشد که 
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(17) cos

N

n

E

D

r

r

h

 

  









 

r 

(11) 

 

 

2 2

sin 2 cos

cos 2 sin

2 cos

2 cos

N N E ie E

N D N

n

E E E ie N

E D ie D E

D D E N ie E D

v f v r v

v v r f

v f v r v

v v r v f

v f v r v r v g f

  



  

  

  

  


 


  


  

      

v 

bدر روابط بالا

nbΩ  ای دساتگاه بادنی    یهزاوماتریس سرعت
 نسبت به دستگاه ناوبری است.

 ناوبري معادلات فضاي حالت خطاي -3-4

 یاغتشاشا  روش، خعی خعای سامانه ناوبری مد  یافتن برای
. درو باه کاار مای   معادلات غیرخعی نااوبری   یساز یبرای خع

نااوبری را باه شاک  زیار      سامانه غیرخعی معادلات دینامیکی
 نویسیم. می

(17) ( , )fx x d 

ساه  شاام   متغیرهاای حالات ساامانه    ، xبردارکه در آن 

 خعاای موقعیت و سه متغیر مربوط به  خعایمتغیر مربوط به 
 نیز dبردار و وضعیت بوده خعای سرعت و سه متغیر مربوط به

bهاا  خروجی شتاب سانج  شام  خعای

ib f  هاای  و ژیروساکوپ 
bیخرن

ibω شده خعای ساامانه اینرسای    . معادلات خعیاست
wبا فرض 

k G I [17] شود زیر نوشته می صورت به: 

(41) 
1

d

k k k k k k   x F x G d w 

 :باشند زیر می صورت بهکه در آن بردارهای حالت و خعا 

(41) T
n n n

k     x v r 

(44) T
b b

k ib ib    d ω f 

 شوند. زیر نوشته می صورت بههای سیستم  و ماتریس

(40) 

3 3

n

in ev er

n b

k b vv vr

rv rr

dt



  
 

   
 
 

F F

F I C f F F

0 F F



 

(44) 
3 3

3 3

3 3 3 3

n

b

d n

k b dt





 

 
 

  
 
 

C 0

G 0 C

0 0

 

 که در آن:

(40) 

2

2 2

0 0

sin cos 0 cos

0 0 0

N

rr E E

v r

v r v r  

 
 

  
 
 

F 

(40) (1 1 cos 1)rv diag r r  F 

 (47) 

(1,1)

(2,1) ( tan ) (2,3)

2 2( cos ) 0

(1,2) 2( sin tan )

(2,1) 2 sin tan

(2,3) 2 cos

D vv N

vv vv D N vv

N ie E

vv ie E

vv ie E

vv ie E

v r v r

v v r

v r v r

v r

v r

v r



 

  

  

 

  
  

   
      


  
  


 

F

F F F

F

F

F

 

(41) 
 

2 2

2 2 2

2

2

(1,1) 0 (1,3)

(2,1) 0 (2,3)

(3,1) 0 (3,3)

(1,1) 2 cos cos

(1,3) tan

(2,1) 2 cos sin

cos

(2,3) ( tan )

(3,1) 2 sin

vr vr

vr vr

vr vr

vr E ie E

vr N D E

vr ie N D

E N

vr E D N

vr E ie

v v

v v r v r

v v

v v r

v v v r

v

  



  







 
 


 
  

  

  

 



  



vr

F F

F F F

F F

F

F

F

F

F

2 2 2 2(3,3)vr E Nv r v r




















 F

 

(47) 

2

2

2 2

sin 0
1

0 0

(3,1) 0 tan

(3,1) cos sec

ie E

er N

er E

er ie E

r v

v
r

v

r v

 



  

   
  

  
  

 


  

F

F

F

 

dt است یبردار نمونه زمان بیانگر. 

 يريگ اندازهمدل  -3-5

پیشنهادی برای تلفیا  اطلاعاات    الگوریتم در گیری اندازه بردار

INS/GPS شود: می تعریف زیر صورت به 

(01) 1

n n

INS GPS

k n n

INS GPS



 
  

 

v v
y

r r
 

 .شود می تعریف زیر صورت به سامانه یریگ اندازه عادلهم

(01) 
1

1 1 1

( )

( )

n n n n

True INS True GPS

k n n n n

True INS True GPS

n n

INS GPS

k k kn n

INS GPS

 

 

 

 



  

   
  

   

 
   

 

v v v v
y

r r r r

v v
H x v

r r

 

1vk ناویز  شاود  یما  فرض و بوده یریگ اندازه نویز بیانگر 

 .باشد صفر میانگین با و نا همبسته سفید،

(04) 1

n

GPS

k n

GPS






 
  
 

v
v

r
 

 برابر است با: یریگ اندازه ماتریس همچنین،

(00) 3 3 3 3 3

1

3 3 3 3 3

k

 



 

 
  
 

0 I 0
H

0 0 I
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 و (41سامانه با رابعه ) دینامیکی مد  خعای ترتیب، بدین

 در .شاود  یم الگوریتم ارائه ( برای01یری با رابعه )گ اندازهمد  

یافتاه   یمتعم بین تفاضلی یشپکالمن  فیلتر سازی یادهپ به ادامه،

 شود. یم پرداخته INS/GPS برای تلفی  اطلاعات

 بووين تفاضوولی يشپووالگوووریتم فيلتوور نووالمن  -3-6

 یافته يمتعم

( فیلتر پیشنهادی دارای ساه مرحلاه اسات: در    1طب  شک  )

سااازی بااا اسااتفاده از الگااوریتم   ی او ، خعااای مااد  مرحلااه

بینی تفاضلی با کمینه سازی یک تابع هزیناه درجاه دوم    پیش

  دوم، خعااای مااد   ی د. در مرحلااهشااو بیناای ماای  پاایش

شده و بدون  عنوان ورودی به سیستم خورانده  شده به بینی پیش

هاا و کوواریاانس    های سیستم افزایش یاباد حالات   اینکه حالت

بهنگام  ،سوم ی شود. درنهایت، در مرحله روز می ها به خعای آن

 پذیرد. گیری در معادلات صورت می ی اندازهساز

+

-

GIPKF      

               

IMU

 ياطخ يا هدننن  اربج
ياهروسنس

یناهج یبای تيعقوم هناماس

                  

هناماس لدم ياطخ
لدم ياطخ هرهب هبساحم

هنیزه عبات

ینامز يزاس ماگنهب

يريگ هزادنا يزاس ماگنهب
1k y

یسرنیا يربوان هناماس

  هناماس تا   ا قيفلت
GPS/INS 

           

              

ˆ
kdn

GPS

n

GPS

v

r

n

INS

n

INS

v

r

 

 INS/GPSاطلاعات یافته برای تلفی   یمتعم بین تفاضلی یشپار الگوریتم کالمن فیلتر نمود (:1شکل )

 بااین تفاضاالی یشپااکااالمن  فیلتاار در تخمااین حالاات

 ی محاسابه خعاای ماد  نااوبری،     مرحلاه  سه در یافته یمتعم

گیارد   یم یری انجامگ اندازه یبهنگام ساز و زمانی یبهنگام ساز

 شود. اخته میپرد ها آنکه در ادامه به شرح 

 :خعای مد  بهره محاسبه -1

(04) 1

3 1 3 3 1( )GIPKF T y d T y

k k k k



  K H R H R H R 

ˆسامانه، مد  خعای
kd گردد. یم زیر محاسبه صورت به 

(00)  1 1 2 1
ˆ ˆ ˆGIPKF

k k k k k    d K y H x H x 

 :زمانی یهنگام ساز -4

یااانس متغیرهااا و کووارمیااانگین و  مقااادیر در ایاان مرحلااه،

 شوند. می  ری بهنگامیگ اندازه

(00) 
1 1 1

ˆˆ ˆ ˆ( ) d

k k k k k k k      x I F x F x G d 

(07) 
1/ 1 1/

ˆ ˆ
k k k k k  y H x 

(01) 
1/ k

T w wT

k k k k k k k  P F P F G Q G 

گیری جدید تخمین بهینه را  یری: اندازهگ اندازه یساز گامهن  -0
 نماید: می  زیر بهنگام صورت به

(07)  1 1 1 1 1
ˆ ˆ ˆ

k k k k k      x x K y y 

(41) 
1 1

1

1 1/ 1 1/ 1k k

T T

k k k k k k k 



    
   K P H H P H R 

(41)  1 1 1 1/k k k k k    P I K H P 

 :شوند یم تعریف صورت ینبد ها یتکم روابط که در آن

1/
ˆ

k kxتخمین پسین :xk با استفاده از اطلاعات تا لحاهk. 

1/
ˆ

k ky پسین: تخمینyk با استفاده از اطلاعات تا لحاهk. 

: ˆ
kx لحاه در سامانه حالت بردار پیشین تخمینk. 

1/k kP :لحااه  در حالات  خعاای  تخماین  پساین  یانسکووار

1k  

kP :لحاه در حالت خعای تخمین پیشین یانسکووارk. 

1kK1ی لحاه در فیلترکالمن : بهرهk . 
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تم پيشونهادي در  الگووری  آزمایشتحليل نتایج  -4

 آزمایشگاه ناوبري

این بخش عملکرد فیلتر پیشنهادی در تست واقعی تحلیا    در

 متغیرهای تخمین در شده ارائه الگوریتم ارزیابی خواهد شد. برای

الگااوریتم روی  اینرساای، ابتاادا ایاان ناااوبری حالاات سااامانه

سازی شده و با انجام تستهای  یادهپی آزمایشگاهی افزارها سخت

اطمیناان   افزارهاا  سختو  افزارها نرمگوناگون از صحت عملکرد 

، در یاک  INS/GPS است. سپس، ساامانه تلفیقای   شده حاص 

 تعبیه و سناریوهای تست الگاوریتم پیشانهادی   آزمایش خودرو

 است. و اجراشدهطراحی 

 ي آزمایشگاهیافزارها سخت معرفی -4-1

 اینرسای  یاری گ انادازه  و واحاد  GPS یرناده گ از هاا،  در تسات 

ADIS16488A ی بارای باردار  نموناه  ناست. زما شده استفاده 

 نار در ثانیه GPS 1 برای وs 11/1اینرسی، برابر  ناوبری سامانه

  اینرسی حسگرهای مشخصات (1جدو  ) است. در شده گرفته

ADIS16488A است. شده ارائه 

 حسگرهای مشخصات (:1جدول )

 ADIS16488A [12] اینرسی

Gyroscopes Parameter 

Bias Repeatability1, 2 4/1± °/sec 

In-Run Bias Stability1 σ 1/0 °/hr 

Angular Random Walk1 σ 40/1 °/√hr 

Bias Temperature Coefficient 1140/1± °/sec/°C 

Output Noise 100/1 °/sec rms 

Rate Noise Density 1107/1 °/sec/√Hz rms 

Accelerometers Parameter 

Bias Repeatability1, 2 10± mg 

In-Run Bias Stability1 σ 17/1 mg 

Velocity Random Walk1 σ 147/1 m/sec/√hr 

Bias Temperature Coefficient 1/1± mg/°C 

Repeatability1 0/1± % 

Output Noise 47/1 mg rms 

Noise Density 100/1 mg/√Hz rms 

 نشان 2 سامانه ناوبری تلفیقی در شک  تست و لوازم افزار سخت

 است. شده داده

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )پ(

)الف( : INS/GPS ی سامانه تلفیقیافزارها سخت (:2شکل )

  ،ADIS16488A اینرسی یریگ اندازه واحد

 جانبی آزمایشگاه.ی افزارها سخت)پ(  ،GPS یرندهگ)ب( 

 اینرسی خطاي ناوبري -4-2

 سرعت و موقعیت یها مؤلفه خعای رشد 4 و 3های  شک در 

در حالت سکون خودرو نشان  s 03 زمان دتمدر  اینرسی سامانه

 است. شده داده

 
 اینرسی سامانه سرعت خعای (:3شکل )
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 اینرسی سامانه موقعیت خعای (:4شکل )

 بازماان خعاای نااوبری    ،شاود  ی که مشاهده میطور همان

یابد. حتی اگر خعاهای حسگرهای اینرسای   بشدت افزایش می

باا افازایش    بازهمدد، و جبران گر شده زدهتا حد خوبی تخمین 

زمان خعای ناوبری افزایشی خواهد بود. این به معنی آن اسات  

یی قاادر  تنهاا  بهکمکی،  سامانهکه سامانه ناوبری اینرسی بدون 

نخواهااد بااود خعااای تعیااین موقعیاات را تااا حااد معلااوب در 

بناابراین، تلفیا    ؛ ی موشکی و فضاایی کااهش دهاد   کاربردها

 .ضروری است GPSمث   کمکی هسامانی اینرسی با یک ها داده

بدو   EKFبا  GIPKF مقایسه نتایج الگوریتم -4-3

 GPSقطع سيگنال 

 و INS های تلفیقای  اینجا الگوریتم پیشنهادی برای تلفی  داده

GPS     را در حا  حرکت خودرو اجرا نماوده و نتاایج حاصا  از

مسیر حرکت خودرو نشان  5کنیم. در شک   تست را ذخیره می

و  شاده  انجام ثانیه 144 زمان در طو  تست این .است شده داده

یابی جهانی بدون قععی  یتموقعتست سیگنا  سامانه  طو  در

 در  شااما ، شاارق و ارتفاااع موقعیاات خعااای بااوده اساات.

 ارائاه الگاوریتم   رسم شده است. همچنین نتاایج  9 تا 6 اشکا 

مقایسه شاده اسات. الگاوریتم     EKF الگوریتم با GIPKF شده 

 مسایر  تخمین در ، عملکرد خوبی راشده ارائهتفاضلى  ینب پیش

 دهد. می از خود نشان مرجع

 
 GPS  سیگنا  قعع بدون تلفیقی و واقعی حرکت مسیر (:5) شکل

 
 قعع  شما  بدون موقعیت خعای مقایسه (:6شکل )

 GPS سیگنا 

 
 قعع  موقعیت شرق بدون مقایسه خعای (:9شکل )

 GPS سیگنا 

 
 GPS  قعع سیگنا  ارتفاع بدون ایسه خعایمق (:9شکل )

 میانگین ،شده ارائه الگوریتم عملکرد دقی  بررسی مناور به 

در حالتی که در سایگنا  ارساالی    ها آن معیار انحرا  و خعاها

GPS این بر اساس. است آمده 2 جدو  ندارد، در وجود قععی 

 الاییب بسیار دقت از شده ارائه تفاضلى بین پیش الگوریتم جدو 

کاالمن   فیلتار  باه الگاوریتم   نسابت  خودرو موقعیت تخمین در

 است. برخوردار یافته توسعه

 بدون EKFو  GIPKF یها مقایسه نتایج الگوریتم (:2جدول )

 GPSقعع سیگنا  

 یافتهفیلتر کالمن توسعه  تفاضلى نیب شیپفیلتر  خعای کانا 
mean std(±1σ) mean std(±1σ) 

 10/1 10/1 11/1 04/1 (mشما  )

 10/1 10/1 00/1 100/1 (mشرق )

 140/1 01/1 00/1 11/1 (mارتفاع )
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در  EKFو   GIPKF هواي  مقایسه خطاي الگوریتم -4-4

 GPSحالت قطع سيگنال 

 حالات را در  EKFو  GIPKF هاای  ینجا نتایج تست الگاوریتم ا

نماودار   7شاک   کنیم. در  مقایسه می باهم GPSقعع سیگنا  

دریاک   ، آزماایش  در این .است شده ودرو رسممسیر حرکت خ

یااب   یات موقع( سایگنا   s 11تاا   s 01از ) s 01 یزماان  ی بازه

موقعیت شما ،  یها مؤلفهاست. نتایج تخمین  شده قععجهانی 

، در GPSساایگنا   قعااع هنگااام شاارق و ارتفاااع، موقعیاات

 .است شده دادهنشان  12 تا 11های  شک 

 
 GPSهنگام قعع سیگنا   خودرو حرکت مسیر (:7شکل )

 
 GPSموقعیت شما  هنگام قعع سیگنا   مقایسه (:11شکل )

 
 GPSموقعیت شرق هنگام قعع سیگنا   مقایسه (:11شکل )

 
 GPSمقایسه ارتفاع هنگام قعع سیگنا   (:12شکل )

 موقعیت شما ، شرق و ارتفاع همچنین خعاهای مربوط به

 است. شده ارائه 15 تا 13 های شک در 

 
خعای موقعیت شما  هنگام قعع  مقایسه (:13شکل )

 GPSسیگنا  

 
 خعای موقعیت شرق هنگام قعع  مقایسه (:14شکل )

 GPSسیگنا  

 
 GPSارتفاع هنگام قعع سیگنا   مقایسه خعای (:15شکل )

 روش اسات،  یترؤ قاب ی خوب به اشکا  این از که گونه همان
GIPKF  روش باه  نسابت  کمتاری  تخماین  خعاای  دارای  

EKF است. 
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 در شاده  اساتفاده  تخمین الگوریتم دو تر ی دق مقایسه برای

میانگین و انحرا  معیار خعای تخمین  3 این مقاله، در جدو 

این جدو ، الگاوریتم   ر اساس. باست شده  ارائه هر دو الگوریتم

GIPKF  الگاوریتم  باه  نسابت  یتار  معلاوب  عملکارد EKF در 

عاای تخماین دارد و ایان    انحارا  معیاار خ   و میانگین کاهش

شاود؛   دقت تعیین موقعیات خاودرو مای    سبب افزایشموضوع 

که به هر علت اطلاعات ساامانه کماک نااوبری    هنگامی یژه و به

 .مخدوش و یا قعع شود

 و GIPKF های تلفی  مقایسه خعای الگوریتم (:3) جدول

EKF   موقع قعع سیگناGPS 

 EKF الگوریتم GIPKF الگوریتم خطا
mean std(±1σ) mean std(±1σ) 

 04/1 70/40 11/10 71/41 (m)شما   موقعیت

 41/14 71/00 47/41 01/01 (m)شرق  موقعیت

 14/1 0/0 07/1 14/0 (m)ارتفاع 

 00/0 07/7 40/7 1/10 (m/s)شما   سرعت

 74/1 07/4 40/4 70/7 (m/s)شرق  سرعت

سرعت )پایین( 

(m/s) 
14/1 70/1 41/1 01/1 

  ن خطواي مودل بوا اسوتفاده از الگووریتم     تخمي -4-5

GIPKF   و جبرا  آ  در فرایند تعيين موقعيت 

در تشریح یکی از مزایای مهم روش پیشانهادی بیاان    قبلاً

قادر به تخمین خعای مد  و جبران آن  GIPKFشد که روش 

و   GIPKF هاای  در فرایند ناوبری است. مقایسه خعای الگوریتم

EKF  ( دیادیم.  10 تا 10را در اشکا  ) در حالت قعع سیگنا

به خاطر همین مزیت  GIPKF پیشنهادی درروشافزایش دقت 

خعای مد  حساگرهای شاما ،    19تا  16 های شک است. در 

شرق و عمودی )پایین( آماده اسات. در ایان اشاکا  متوساط      

زمانی خعاهای مد  در سه کانا  رسام شاده اسات. متوساط     

 ین خوبی برای آن است.زمانی خعای مد  در هر کانا  تخم

 
 شما  حسگر ی مد خعا (:16شکل )

 
 شرق حسگر خعای مد  (:19شکل )

 
 عمودی حسگر خعای مد  (:19شکل )

زمانی خعاای ماد  در هار کاناا  و      متوسط 4جدو  در 

تخماین زده، آماده    GIPKFالگاوریتم   کاه  آنانحرا  از معیار 

 است.

 ی میانگین و انحرا  از معیار خعا (:4) جدول

 GIPKFمد  الگوریتم 

 اريمعانحراف از  ميانگين خطا مدل حسگر

 1111010/1 1110107/1 (m/s2شمال )

 111044/1 11171/1 (m/s2شرق )

 11414 11407/1 (m/s2) ي مود

در  شارق و پاایین   سارعت در محورهاای شاما ،    خعاای 

 این اشکا  از که گونه هماناست.  شده  ارائه 21 تا 17 های شک 

تخماین   باه خااطر   GIPKF روش اسات،  یات رؤ  قابا  ی بخو به

فیلترکالمن  به نسبت کمتری تخمین خعای خعای مد  دارای

 است. هیافت توسعه

 

 شما  سرعت مقایسه خعای (:17شکل )
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 شرق سرعت مقایسه خعای (:21شکل )

 
 عمودی سرعت مقایسه خعای (:21شکل )

 گيري يجهنت -5

تلفی   برای دقت افزایی سامانهیک رویکرد جدید  مقاله، این در

GPS/INS  تفاضالى در هنگاام قعاع     بین یشپبر مبنای فیلتر

 سازی سامانه در مد  نامعین حضور خعای سیگنا  ماهواره در

 فارض  پیشانهادی  روش اسات. ایان   شاده  ارائه اینرسی ناوبری

 تعریاف  با و است نامعین ها یریگ اندازه مد  خعای که کند یم

 در یاک افا  محادود ایان خعاا را      دوم جهدر هزینه تابع یک

 ها حالت دقت تخمین کند. تخمین و جبران این خعا می کمینه

 ماد  ساامانه   هاای  نامعینی وجود با یجه دقت ناوبری رادرنتو 

 یهاا  روش باه  نسبت جدید روش بخشد. مزیت دیگر یم بهبود

 و باوده  سااده  بسیار آن ساختار که است این موجود، بین یشپ

 برگشاتی  فیلتار  یاک  صاورت  باه در کامپیوتر پارواز  اجرای آن 

 .نیست پیچیده

افزارهاای   آزمایشگاه اجرا و با استفاده از سخت ین روش درا

 آماده   دست بهشده است. از نتایج مهم  یابیارزشده تست و  یهته

ی واقعی، دقت افزایی تخمین موقعیت افزارها سختدر تست با 

در  01یافته با نسابت   عهتوسو سرعت در مقایسه با فلتر کالمن 

باوده اسات.    GPSقعاع سایگنا      s 03در طاو    صد افزایش

سازی الگوریتم پیشنهادی و دقات   یادهپخلاصه، سهولت  طور به

بااالای آن در ناااوبری تلفیقاای در شاارایط بحراناای مثاا  قعااع 

یابی کمکی از نقاط قوت هستند که در  یتموقعسیگنا  سامانه 

وشکی و فضایی روش پیشانهادی  های م تعیین موقعیت سامانه

 تواند استفاده شود. می

 مراجع -6

1. Titterton, D., J.L. Weston, and J. Weston, “Strapdown 

inertial navigation technology”. Vol. 17, 2004 

2. Sun, R. et al. Robust “IMU/GPS/VO integration for vehicle 

navigation in GNSS degraded urban areas”. IEEE Sensors 

Journal, Vol. 20, No.17, pp. 10110-10122. 2020 

3. Farrell, J. “Aided navigation: GPS with high rate sensors”. 

2008: McGraw-Hill, Inc. 

4. Ghanbarpourasl, H. “A new robust quaternion-based initial 

alignment algorithm for stationary strapdown inertial 

navigation systems”. Proceedings of the Institution of 

Mechanical Engineers, Part G: Journal of Aerospace 

Engineering, p. 0954410020920473. 2020 

5. Yan, F. et al. “An Intelligent Adaptive Kalman Filter for 

Integrated Navigation Systems”. IEEE Access,  

Vol. 8, p. 213306-213317. 2020 

6. Anbu, N.A. and D. Jayaprasanth. “Integration of Inertial 

Navigation System with Global Positioning System using 

Extended Kalman Filter”. in 2019 International 

Conference on Smart Systems and Inventive Technology 

(ICSSIT). 2019. IEEE. 

7. Aslinezhad, M. A. Malekijavan, and P. Abbasi, “ANN-

assisted robust GPS/INS information fusion to bridge GPS 

outage”. EURASIP Journal on Wireless Communications 

and Networking, Vol. 1, pp. 1-18. 2020 

8. Hu, G. et al. “Unscented kalman filter with process noise 

covariance estimation for vehicular INS/GPS integration 

system”. Information Fusion, Vol. 64, pp. 194-204. 2020 

9. Lin, M. and B. Kim, “Extended Particle-Aided Unscented 

Kalman Filter Based on Self-Driving Car Localization”. 

Applied Sciences,Vol. 10, No.15, p. 5045. 2020 

10. Dong, Y. et al. “Tightly coupled GNSS/INS integration 

with robust sequential kalman filter for accurate vehicular 

navigation”. Sensors,Vol. 20, No. 2, pp. 561, 2020. 

11. Liu, X. et al. “Interacting Multiple Model UAV 

Navigation Algorithm Based on a Robust Cubature 

Kalman Filter”. IEEE Access,Vol. 8, pp. 81034-81044, 

2020. 

12. Crassidis, J.L. and F.L. Markley, “Predictive Filtering for 

Nonlinear Systems”. Journal of Guidance Control 

Dynamics, Vol. 20, No. 3, pp. 566-572. 1997. 

13. Cao, L. and H. Li, “Norm-constrained predictive filtering 

for attitude estimation”. Proceedings of the Institution of 

Mechanical Engineers, Part G: Journal of Aerospace 

Engineering,Vol. 230 No. 10. pp. 2000-2006, 2016. 

14. Zhang, L. et al. “Federated nonlinear predictive filtering 

for the gyroless attitude determination system”. Advances 

in Space Research, Vol. 58 No. 9, pp. 1671-1681, 2016. 

0 50 100 150
-50

-40

-30

-20

-10

0

10

V
E
 E

rr
or

 (
m

/s
)

Time [s]

 

 

GIPKF

EKF

0 50 100 150
-5

0

5

10

V
D

 E
rr

or
 (

m
/s

)

Time [s]

 

 

GIPKF

EKF



  1411زمستان ، 4، شماره 71 دورهعلمی مکانیک هوافضا،  نشریه                                                                                                                       119

15. Fang, J. and X. Gong, “Predictive iterated Kalman filter 

for INS/GPS integration and its application to SAR motion 

compensation”. IEEE Transactions on Instrumentation and 

Measurement, Vol. 59, No.4, pp. 909-915, 2009. 

16. Qiuying, W., et al. “Integrated navigation method using 

marine inertial navigation system and star sensor based on 

model predictive filtering”. in 2018 IEEE/ION Position, 

Location and Navigation Symposium (PLANS). 2018. 

IEEE. 

17. Fathi, M., et al., “Incremental predictive Kalman filter for 

alignment of inertial navigation system”. Proceedings of 

the Institution of Mechanical Engineers, Part G: Journal of 

Aerospace Engineering, p.0954410018794324, 2018. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

18. Ghahramani, N.O. and F. Towhidkhah, “Constrained 

incremental predictive controller design for a flexible joint 

robot”. ISA transactions,Vol. 48, No.3, pp. 321-326, 2009. 

19. Jekeli, C., “Inertial navigation systems with geodetic 

applications”. 2012: Walter de Gruyter. 

20. Yadegari, A., Nazari M.S. and Ghahramani, N.O. 

“Application and Evaluation of Laguerre Functions in 

Helicopter Flight Control System Designed by Model 

Predictive Control”, Aerospace Mechanics Journal,  

Vol. 15, No. 1, pp. 25-38, 2018. (In Persian) 

21. ADIS16488A “Tactical grade inertial sensor”, Datasheet 

for Analog Devices, http//www.analog.com, 2018. 


