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H I G H L I G H T S  G R A P H I C A L     A B S T R A C T 

 There has no method to extract seeker 

to INS misalignment error, up to 

now. 

 For the first time, this paper presents 

a simple, practical, and efficient 

method to extract the mentioned 

misalignment. 

 Two methods are presented in this 

paper to extract the mentioned 

misalignment. In fact, the second 

method improves the first method, 

significantly, to extract the 

misalignment, precisely. 
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In the final phase of target tracking by surface-to-air missiles, seekers play a crucial 

role. Precise alignment of the seeker’s angular orientation for target lock-on is of 

paramount importance in this process. Several sources of error can affect this 

alignment, leading to a reduction in tracking accuracy. One key source of error is the 

misalignment between the seeker antenna and the missile’s Inertial Navigation 

System (INS). Given the seeker’s narrow beamwidth, this misalignment can prevent 

the seeker from successfully locking onto the target. This error is directly related to 

the missile’s mechanical manufacturing tolerances and thus varies from missile to 

missile. Until now, this error has been considered an accepted uncertainty in missile 

guidance and control calculations. This paper, for the first time, presents a simple, 

practical, and efficient method to quantify this misalignment error, which can 

significantly improve the accuracy of seeker antenna handling and target lock-on, 
especially in long-range surface-to-air missile systems. 
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 گرافیکی چکیده  ها برجسته

 یبددرا یاتیددعمل یتددا بدده امددرو  روشدد 

نسدبت   کرینصب سد  یاستخراج خطا

در  یپدافنددد هددای‌موشددک INSبدده 

 صنعت وجود نداشته است.

 ساده،  یمقاله، روش نیبا در ا نیاول یبرا

 یاستخراج خطا یبرا یاتیکارآمد و عمل

 مذکور ارائه شده است. 

 مدذکور   یاستخراج خطدا  یروش برا دو

روش  یارائه شده است. روش دوم ارتقدا 

خطدا را بدا دقدت     نید کده ا  باشد‌یاول م

 آورد. یبدست م ییبالا اریبس
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 نید . در اشدود ‌یاستفاده مد  کریا  س ،یپدافند های‌اهداف توسط موشک یریرهگ ییدر فا  نها

 نیبرخوردار است. در ا ای‌ژهیو تیاهداف ا  اهم یجهت قفل بر رو کریس یای وا هیتوج ند،یفرآ

. شدود ‌یاهدداف مد   یرید وجود دارد که منجر به کاهش دقت رهگ یمختلف یمنابع خطا ه،یتوج

( INS) ینرسد یا ینداوبر  سدت  ینسدبت بده س   کرینصب آنتن سد  یخطا، خطا عمناب نیا  ا یکی

ممکدن اسدت مدانع ا  قفدل      کر،یسد   یخطا با توجه به محدود بودن عرض ب نیموشک است. ا

 و بدوده موشدک   یکیا  دقدت سداخت مکدان    یخطدا تدابع   نیاهداف شود. ا یبر رو کریکردن س

 رفتده یمنبع خطا به صدورت پذ  نیا اکنونمتفاوت است. ت یمقدار یدر هر موشک دارا نبنابرای

 نید بار در ا نیاول یاست. برا شده‌یو کنترل موشک در نظر گرفته م تیشده در محاسبات هدا

 تواندد ‌یشده اسدت کده مد   خطا ارائه  نیو کارآمد جهت استخراج ا یاتیساده، عمل یمقاله، روش

 هدای ‌اهداف در موشدک  یبر رو کریجهت قفل س کریآنتن س سا ی‌دقت روانه شیمنجر به افزا

 .برد بلند، شود یپدافند های‌بالاخص موشک ،یپدافند

 :ها واژه لیدک

  یموشک پدافند

  کریس

 (INS)  ینرسیا یناوبر ست یس

 INS  نسبت به کرینصب س یخطا

 دوران سیماتر
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 مقدمه -1

تدرین   عندوان یکدی ا  مدتررترین و پیهیدده     هدا امدرو ه بده    موشک

هدا   موشدک  .شوند های نوین شناخته می نظامی در جنگابزارهای 

ای هستند که ا  چنددین  یرسیسدت  اصدلی     های پیهیده سیست 

هدا نقدش حیداتی در     اند و هر یک ا  این  یرسیسدت   تشکیل شده

کنندد. سداختار کلدی یدک موشدک       عملکرد کلی موشک ایفا مدی 

هدای   هایی مانندد هددایت و کنتدرل، سیسدت      معمولاً شامل بخش

هدای   شرانش، بدنه و آیرودینامیک، سدرجنگی، فیدو  و سیسدت    پی

ها باید به دقت طراحدی و   باشد. هر یک ا  این بخش اندا ی می راه

مدترر بده اهدداف خدود      بده طدور  هماهنگ شوند تا موشک بتواند 

 .[3-1] برخورد کند

 
 .[4] های مختلف موشکنمایی ا  قسمت :(1) لشک

بده طدور    (INS1)باید سیکر و سیست  ناوبری اینرسدی  در موشک 

افدرایش پیددا   گیدری   دقت هدایت و هدف هماهنگ عمل کنند تا

. سیکر که معمولاً در دماغه موشک قرار دارد، اندریی  [6 و 5] کند

الکترومغناطیسددی )ماننددد امددواج رادیددویی یددا نددوری( را ا  هدددف 

اطلاعات مربوط به موقعیت و حرکدت هددف را    کند و دریافت می

کند. این اطلاعات به سیست  هدایت موشدک ارسدال    استخراج می

شود تا مسیر پدروا  را تنظدی  کندد. ا  سدوی دیگدر، سیسدت         می

سنج و ییروسکوپ،  ناوبری اینرسی با استفاده ا  حسگرهای شتاب

 کندد.  بعدی ردیابی مدی  موقعیت و سرعت موشک را در فاای سه

کند و  های خارجی عمل می طور مستقل ا  سیگنال این سیست  به

در مواقعی که سیکر به دلیل تداخل یا شرایط محیطدی قدادر بده    

کندد.   ردیابی هدف نیست، نقش حیاتی در هدایت موشک ایفا می

هدای نداوبری    ای است کده داده  گونه ارتباط بین این دو سیست  به

د تا هدف را با دقت بیشتری توانند به سیکر کمک کنن اینرسی می

ویژه در شرایطی که هدف در حال انجام مانورهای  ردیابی کند، به

، دقدت و قابلیدت   INSهماهنگی بدین سدیکر و    پیهیده است. این

طدور قابدل تدوجهی     اطمینان موشک را در رسدیدن بده هددف بده    

 .[9-7] دهد افزایش می

 حفد  مسدیر  کده بدرای    اسدت  کوچکی در موشک سیکر سیست 

شود. سیکر موشک ا  موشک، جهت برخورد به هدف، استفاده می

منتشر شده ا  هددف )نظیدر آندتن،    دریافت کننده انریی یک سر 

آوری و تشدخیص  بدرای جمدع   دوربین ، سنسور حرارتی و غیدره( 

انریی هدف، یک مایول ردیاب برای نگه داشتن محور جستجوگر 

                                                                                       
1 Inertial navigation system 

به سمت هدف و یک مایول پردا شگر بدرای اسدتخراج اطلاعدات    

مورد نیا  ا  مدارهای شناسایی و ردیابی تشکیل شده است. سیکر 

شود که بتواند دیدی بدون مانع دماغه موشک نصب میمعمولا در 

ندوری معمدولا بدر روی     نسورا  جلو داشته باشد. آنتن سیکر یا س

شود تا امکان چرخش در جهت دیدد مرکدزی   ها نصب میگیمبال

آن )محور بینایی( را در هر دو جهت سمت و ارتفاع نسبت به خط 

. به طور کلی، دو نوع رایج سیکر [10] مرکزی موشک، فراه  کند

( سیکر فرکانس رادیویی و 2و  [11] ( سیکر اپتیکی1وجود دارد: 

هددا و تجهیزاتددی کدده بددرای حددس کددردن . روش[12] مددایکروویو

شود متفاوت اسدت کده ایدن    در این سیکرها استفاده می سیگنال

شود. سیکر اپتیکی: منجر به ساخت دو نوع متفاوت ا  سیکرها می

سیکرهایی هسدتند کده بدر اسدا  حدس کدردن تدابش در بدا ه         

ا  طیددددف  (IR3)، بینددددایی و فروسددددر   (UV2)فددددرابنفش 

. این تدابش ا  طریدق جدو ا     [13] کنندالکترومغناطیس عمل می

شود. سیکر فرکانس رادیدویی و مدایکروویو: ایدن    هدف منتقل می

آوری نوع ا  سیکرها اساسا راداری هستند که ا  آنتن بدرای جمدع  

4تابش 
RF شدود با تابیده شده ا  هدف استفاده مدی  یا مایکروویو .

، با تداب شدده ا  هددف    توان فرکانس رادیویی و یدا مدایکروویوی  

تواند بر کننده هدف که میهای روی هدف یا روشنتوسط سیست 

 . [14] شودروی  مین و یا فرستنده روی موشک باشد، تولید می

یک فنداوری پیشدرفته مبتندی بدر      (INS) سیست  ناوبری اینرسی

هاسدت کده   هدا و ییروسدکوپ  حسگرهای اینرسی مانند شتابسدنج 

بدون نیا  به سیگنالهای خارجی، موقعیت، سدرعت و جهدت یدک    

شدتاب خطدی را در    ،هدا کند. شتابسنجوسیله نقلیه را محاسبه می

هدا ندر    کنند، در حالی که ییروسدکوپ گیری میسه محور اندا ه

 کنند. این سیستمها به دو دسته اصدلی ای را ربت میسرعت  وایه

. strap down [16]و  gimbaled   [15]شدددوند:تقسدددی  مدددی

کنند کده  ا  پلتفرمی مکانیکی استفاده می gimbaledسیستمهای 

دارندد و  حسگرها را نسبت به حرکات وسیله نقلیه ایزوله نگه مدی 

تری نیا  دارند، اما سداختاری پیهیدده و سدنگین    محاسبات ساده

حسگرها را مستقیماً به  strap downدارند. در مقابل، سیستمهای 

کنند و با استفاده ا  الگوریتمهدای پیهیدده،   بدنه وسیله نصب می

نمایندد. بدا پیشدرفت    را محاسدبه مدی   و موقعیدت  تغییرات جهدت 

به دلیل سبکی، قابلیت  strap downفناوری پردا ش، سیستمهای 

هدای مکدانیکی، جدایگزین مناسدبی     اطمینان بالا و کاهش هزینه

هدا  . این سیسدت  [18 و 17] اندشده gimbaledای سیستمهای بر

در کاربردهددای متنددوعی ماننددد هوانددوردی، ندداوبری خودروهددا و  

مرور  مان بده دلیدل    قت آنها بهشوند، اما دفااپیماها استفاده می

یابد، که معمولاً بدا ادغدام بدا    تجمع خطاهای حسگرها کاهش می

  [23-19].شودجبران می  GPS5های دیگر مانندسیست 

                                                                                       
2 Ultraviolet 
3 Infrared 
4 Radio Frequency 
5 Global Positioning System 
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 3 107544( 1400) 163مکانیک هوافضا                             زاده و همکاران  محمدهادی حسین

 اج خطای نصب سیکر نسبت به سیسدت  نداوبری اینرسدی   استخر

(INS) های پدافندی  های حیاتی در طراحی موشک یکی ا  چالش

است که تأریر مسدتقیمی بدر دقدت هددایت و موفقیدت عملیداتی       

کارآمد، ساده و عملیاتی بدرای  برای اولین بار روشی  موشک دارد.

 روشایدن   ارائه شده است. ، در این مقالهاستخراج این منبع خطا

تنها ا  جنبه فنی، بلکه ا  نظر اقتصادی و راهبدردی نیدز بدرای      نه

 .است ای برخوردارا  اهمیت ویژههای دفاعی  سیست 

 بیان مسئله -2

یکی ا  موضوعات کلیدی در فرآیند رهگیری اهدداف، اسدتفاده ا    

ا  آنجا که توان انریی سیکر برای هدایت فا  نهایی است.  یها داده

 یهددا موشددکدر  معمددولاًمنتشددر شددده ا  هدددف محدددود اسددت 

رادار گریز،  اهدافپدافند برد بلند یا درگیری با  خصوصاًپدافندی، 

سیکر در ابتدای مسیر پروا  موشک بر روی هدف قفل نبوده و در 

ابتدا فا  میانی هدایت موشدک بدر اسدا  اطلاعدات سنسدورهای      

شدود. در ایدن فدا   وایدای هددف      ک انجام میموش INS مینی و 

و سنسور  مینی محاسبه  INSهای نسبت به موشک ا  طریق داده

شود. این  وایا به عنوان  وایای توجیه سیکر تا  مانی که سیکر می

بنا بر هر دلیل هنو  بر روی هدف قفل نکرده، بده عندوان  وایدای    

با توجه به  عملاً گردد.سا ی سیکر به سمت هدف منظور میروانه

توجیه  وایای سدیکر  نیا مندی قفل سیکر برای هدایت فا  نهایی، 

. توجیه  وایدای  [8] ای داردیت ویژهاهم ،روی هدف بر جهت قفل

)خطای روی هدف ، با خطاهایی همراه است بر سیکر جهت قفل 

که یکی گیری هدف توسط رادار  مینی و غیره( هناوبری، خطای ر

موشک  INSا  این منابع خطا، خطای نصب آنتن سیکر نسبت به 

با آنتن سیکر سبب خطای توجیده   INSاست. اختلاف  اویه نصب 

سیکر شده و با توجه به محدود بودن عدرض بدی  سدیکر ممکدن     

بدا توجده بده     است مانع ا  قفل سیکر بر روی هدف اصدلی شدود.  

سدا ی آندتن سدیکر، حدذف ایدن خطدا ا  مجموعده        یت روانهاهم

خطاهای توجیه سیکر سبب افزایش احتمال قفل سدیکر بدر روی   

این مقدار خطا با توجه بده   شود.اهداف در حین پروا  موشک می

هر موشک و دقت ساخت، مقدداری متفداوت دارد و تداکنون ایدن     

بار، در ایدن   شده است. لذا برای اولینگیری نمیمنبع خطا اندا ه

مقاله، روشی سداده و در عدین حدال کداربردی و عملیداتی ارائده       

مداتریس دوران و اخدتلاف  وایدای     ،بوسدیله آن  شود که بتوان می

 توانموشک استخراج شود. ا  این طریق می INSسیکر نسبت به 

منبع خطای اختلاف  اویه نصب روی هدف، بر قبل ا  قفل سیکر 

سدا ی  و خطدای روانده   ا حذف کردموشک ر INSسیکر نسبت به 

آنتن سیکر را بهبود داد. با توجه به حیاتی بدودن قفدل سدیکر در    

هدایت فا  نهایی موشک، با حذف این منبع خطدا، احتمدال قفدل    

 یابد.سیکر بر روی هدف افزایش می

روش استخراج خطای نصب سیکر نسبت بهه   -3

INS موشک 

 کداملاً و سیکر به صورت  INSآل، به طور کلی باید به صورت ایده

همسو و در یک راستا با ه  در موشک قرار بگیرند. اما با توجه به 

اینکه طراحی و ساخت استندهای مکانیکی در موشک، همدراه بدا   

نسدبت   خطاهایی حتی جزئی همراه هستند، نصب این دو مدایول 

هستند. ایدن   yawو  roll ،pitch، دارای اختلافی در  وایای به ه 

ب این دو مایول نسبت بده  صاختلاف  وایا و یا به عبارتی خطای ن

توان با ماتریس دورانی مددل کدرد و در محاسدبات    یکدیگر را می

دخیل کرد. جهت استخراج  ،توجیه  وایای هدف نسبت به موشک

 شود.ماتریس دوران مذکور، سناریو  یر ارائه می

 چرخانابتدایی و انتهایی موشک، دو استند  باًیتقرهای در قسمت

شود. سپس ایدن دو اسدتند بدر روی دو    ( قرار داده می(2) )شکل

شدود، تدا اینکده موشدک بده صدورت       ارتفاع قرار داده می پایه ه 

تواندد  تقریبا افقی قرار بگیرد. در این حالت، موشک به راحتی مدی 

ل در حالدت  در حالت افقی، درون این استندها چرخش نماید. حا

و سدیکر، بده    INSهدای موجدود در   IMUهای سنجسکون، شتاب

شوند. پس ا  آن، موشک چند برداری میمدت چندین رانیه، داده

هدای  سنجشود، و پس ا  ساکن شدن، شتابدرجه دوران داده می

شوند. ایدن فرآیندد در   برداری میمذکور، به مدت چند رانیه، داده

شود. هر چه تعداد دفعدات  تکرار می  وایای مختلف چندین مرتبه

تدر بدرای اسدتخراج    هایی غندی برداری بیشتر باشد، طبعا دادهداده

 خطای نصب دو مایول خواهی  داشت.

 
گیرند. قرار می موشک که بر روی پایه چرخاناستندهای  :(2) شکل

 شود.موشک به راحتی دوران داده می ،این استندهاهمراه با 

ها سنجبرداری تکمیل شد، خروجی شتابفرآیند دادهپس ا  اینکه 

به ، MATLABافزار ، توسط نرمZو  X ،Yدر هر یک ا  محورهای 

هدای  سدنج در این مقاله، خروجی شدتاب شوند. یکدیگر الصاق می

IMU  سیکر وINS  ،موشک، به ترتیبAccS  وAccM یگدذار  نام 

 Mموشدک را   INSاگدر مداتریس دوران بدین سدیکر و     شدوند.  می
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تدوان بدا اسدتفاده ا  روش کمتدرین مربعدات، آن را ا       ، میبنامی 

 ، بدست آوری :(1)طریق معادله 

(1) 
𝐴𝑐𝑐𝑆 = 𝑀. 𝐴𝑐𝑐𝑀 ⇒ 𝑀
= 𝐴𝑐𝑐𝑆. 𝐴𝑐𝑐𝑀𝑇. (𝐴𝑐𝑐𝑀. 𝐴𝑐𝑐𝑀𝑇)−1 
جهددت اعتبارسددنجی مدداتریس دوران بدسددت آمددده ا  خروجددی  

 در روابط  یر برقرار باشد: Mها، باید ماتریس سنج شتاب
(2) 𝑀−1 = 𝑀𝑇 
(3) ⇒ 𝑀. 𝑀−1 = 𝑀. 𝑀𝑇 = 𝐼 

 MTو  M-1هدای  در نتیجه  وایای اویلر استخراج شده ا  مداتریس 

 باید با ه  برابر باشند:
(4) [𝜃1 , 𝛷1, 𝜓1] = 𝑑𝑐𝑚2𝑎𝑛𝑔𝑙𝑒(𝑖𝑛𝑣(𝑀)) 

(5) [𝜃2, 𝛷2, 𝜓2] = 𝑑𝑐𝑚2𝑎𝑛𝑔𝑙𝑒(𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑝𝑜𝑠𝑒(𝑀)) 
(6) ⇒ [𝜃1, 𝛷1, 𝜓

1
] = [𝜃2, 𝛷2, 𝜓

2
] 

در هدر دوران   Pitchو  Roll وایدای  جهت استخراج علاوه بر این، 

 ،NEDهدا در دسدتگاه   سدنج بدر اسدا  خروجدی شدتاب    موشک، 

 ا  روابط  یر استفاده کرد: توان می

(7) 𝜙 =  arccos (
−𝑎𝐷

√𝑎𝐷
2 + 𝑎𝐸

2
) 

(8) 𝜃 = 𝑎𝑟𝑐𝑠𝑖𝑛 (
𝑎𝑁

𝑔
 ) 

 نتایج و توضیحات -4

 IMUهدای  سدنج هدای شدتاب  قسمت، نمودارهای خروجیدر این 

شود که همان طدور کده قدبلا بیدان     موشک ارائه می INSسیکر و 

کده   در این تسدت اند. نامیده شده AccMو  AccSشد، به ترتیب، 

برداری مرتبه داده 23 موشک به صورت افقی قرار داده شده است،

 انجام شده است.

 

 )الف(

 
 )ب(

در محور  INSسیکر و  )الف( IMUهای سنجخروجی شتاب :(3)شکل 

Z  بر حسبg. )بزرگنمایی شده است)الف( قسمتی ا  نمودار  )ب. 

و نمودار دارای  ر،سیک IMUهای سنجخروجی شتاب)نمودار بدون نویز، 

 .(استموشک  INSهای سنجخروجی شتابنویز، 

 
 )الف(

 
 )ب(

در محور  INSیکر و )الف( س IMUهای سنجخروجی شتاب :(4)شکل 

Y  بر حسبg .)بزرگنمایی شده است.)الف( قسمتی ا  نمودار  )ب 

سیکر، و نمودار دارای  IMUهای سنج)نمودار بدون نویز، خروجی شتاب

 .(استموشک  INSهای سنجنویز، خروجی شتاب

 
بر  Xدر محور  INSو  سیکر IMUهای سنجخروجی شتاب: (5)شکل 

سیکر، و  IMUهای سنج)نمودار بدون نویز، خروجی شتاب .gحسب 

 .(استموشک  INSهای سنجنمودار دارای نویز، خروجی شتاب

 INSهای بده کدار رفتده در سدیکر و     IMUدر موشک مورد تست، 

به کار رفته در سدیکر بدر    IMUباشند. می MEMSموشک ا  نوع 

 ایدن موجدب  کده   ساخته شده است Redundancyاسا  تکنیک 

شود، و بنابراین پایداری بسیار خوب خروجی آن نسبت به نویز می

هستند های آن بدون نویز شود خروجیهمان طور که مشاهده می

 V2Fموشک بر اسا  مددار   INS(. اما (5)و  (4)، (3)های )شکل

ساخته شده است که این منجر به نویزی شددن شددید خروجدی    

IMU  .آن شده است 

ماتریس دوران بین سیکر و برداری شده، نمونههای بر اسا  داده

INS موشک، M، برابرست با: 

(7) 𝑀 = [
0 0 0

−0.3244 0.9696 −0.0009
−0.3548 0.0018 0.9683

] 

 شود:  ، بر اسا  ماتریس دوران بدست آمده، بررسی می(3)حال رابطه 
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(8) 

𝑀. 𝑀𝑇

= [
1.9719𝑒 − 20 3.8729𝑒 − 11 4.6744𝑒 − 11
3.8729𝑒 − 11 1.0454 0.11595
4.6744𝑒 − 11 0.11595 1.0635

]

≠ 𝐼 
نیدز بررسدی    (6)، رابطده  (5)و  (4)در روابدط   Mبا اعمال ماتریس 

 شود:می

(9) 
[𝜃1 , 𝛷1, 𝜓1] = [1.2731, −180, −0.36261] 
≠ [𝜃2, 𝛷2, 𝜓2] = [20.7786, −90, 0.10615] 

 ⇒ [∆𝜃, ∆𝛷, ∆𝜓] = [−19.5055, −90, −0.46876] 

عدم انطباق نتایج بدست آمده بدا روابدط نظدری، بده دلیدل غندی       

هدای  باشدد. اگدر ندویز را در داده   های بدست آمده مینبودن داده

 حذف کنی ، داری : Xها، حول محور سنجشتاب

 
در  INSو  سیکر IMUهای سنجخروجی بدون نویز شتاب :(6)شکل 

به  INSهای سنسورهای . تغییرات اندک خروجیgبر حسب  Xمحور 

 دلیل خطای نصب این مایول نسبت به راستای موشک است. 

هدای  سدنج شدود، تغییدرات شدتاب   همان طدور کده مشداهده مدی    

IMU های سیکر وINS  حول محورX    به ترتیدب، صدفر و بسدیار ،

هدای  سدنج دهدد کده شدتاب   باشد. این نتایج نشدان مدی  اندک می

IMU های مذکور، نسبت به محورX      کدور هسدتند، و ایدن سدبب

هدا، بایدد   شود. بنابراین، جهدت اصدلاد داده  ها میعدم غنای داده

هدای  یدر   شرایط تست تغییر کند. ا  ایدن رو، بایدد یکدی ا  پایده    

 بید ارموشک را نابرابر با دیگری در نظر گرفت که این منجدر بده   

شدود. حدال در ایدن حالدت،     مدی  Xشدن موشک نسبت به محور 

بدرداری انجدام   شدود و داده تسدت قبدل تکدرار مدی    همان سدناریو  

)در ایدن  شدوند  ها در این حالت به صدورت  یدر مدی   شود. داده می

 برداری انجام شده است(:مرتبه داده 16تست، 

 
بر  Zدر محور  INSسیکر و  IMUهای سنجخروجی شتاب :(7)شکل 

سیکر، و  IMUهای سنج)نمودار بدون نویز، خروجی شتاب .gحسب 

 .(استموشک  INSهای سنجنمودار دارای نویز، خروجی شتاب

 
بر  Yدر محور  INSسیکر و  IMUهای سنجخروجی شتاب :(8)شکل 

سیکر، و  IMUهای سنج)نمودار بدون نویز، خروجی شتاب .gحسب 

 .(استموشک  INSهای سنجنمودار دارای نویز، خروجی شتاب

 
بر  Xدر محور  INSو  سیکر IMUهای سنجخروجی شتاب: (9)شکل 

سیکر، و  IMUهای سنج)نمودار دارای نویز ک ، خروجی شتاب .gحسب 

 .(استموشک  INSهای سنج، خروجی شتاب یاد نمودار دارای نویز

شددود، مشدداهده مددی (8)و  (7)هددای همددان طددور کدده در شددکل

، Yو  Zسدیکر در محورهدای    IMUهدای  سنجهای شتاب خروجی

نشات گرفته ا  تکنیدک  که  سناریو اول، بدون نویز هستندهمانند 

Redundancy  در ساخت اینIMU این مدایول  است. اما خروجی 

(. ایدن ندویز بده ایدن      (9)باشد )شدکل  دارای نویز می Xدر محور 

اسدت،   بیار Xدلیل بوجود آمده است که موشک نسبت به محور 

سیکر تحت فشار است تا اینکه بتواند  Stabilizerو در این حالت، 

رابدت نگده دارد، و ایدن منجدر بده       ،آنتن سیکر را در حالت اوریب

شدود.  سدیکر مدی   بیشدتر  کشیو در نتیجه جریان PWMافزایش 

بنابراین در این حالت، سدیکر لدر ش مختصدری دارد کده توسدط      

 اند. ها حس شدهسنجشتاب

بات سناریو قبل تکرار بدست آمده، محاس یهاحال بر اسا  داده

 شود:می

(10) 𝑀 = [
0.9324 −0.0011 0.0040
0.0015 0.9668 −0.0023

−0.0022 0.0002 0.9673
] 

(11) 

⇒ 𝑀. 𝑀𝑇

= [
0.86945 0.00028226 0.0017831

0.00028226 0.9348 −0.0020584
0.0017831 −0.0020584 0.93561

]

≈ 𝐼 

(12) 
[𝜃1 , 𝛷1, 𝜓1] = [0.067312, 0.25234, 0.13552] 
≈ [𝜃2, 𝛷2, 𝜓2] = [0.091528, 0.12668, 0.0092392] 

 
⇒ [∆𝜃, ∆𝛷, ∆𝜓]
= [−0.024217, 0.12567, 0.12628] 

های بدست آمدده در روابدط   شود، دادههمان طور که مشاهده می

بدرداری  نظری، تقریبا برقرار هستند. هر چه تعدداد دفعدات نمونده   
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شوند و در نتیجه، خطاهدای انددک   تر میها غنیبیشتر باشد، داده

 شوند. شده در روابط، کمتر می مشاهده

موشدک، ا   وایدای    INSبرای تعیین  وایای انحراف سیکر نسدبت بده   

بدست آمده ا  ترانهداده و معکدو  مداتریس دوران، میدانگین گرفتده      

 :آیدبدست میشود و ا   وایای بدست آمده، ماتریس دوران نهایی می

(13) 
[𝜃, 𝛷, 𝜓]
= [𝑚𝑒𝑎𝑛(𝜃1 , 𝜃2), 𝑚𝑒𝑎𝑛(𝛷1, 𝛷2), 𝑚𝑒𝑎𝑛(𝜓1, 𝜓2)]
= [0.07942, 0.18951, 0.07238] 

(14) ⇒ 𝑀𝐹𝑖𝑛𝑎𝑙 = [
1.0000 0.0013 −0.0014

−0.0013 1.0000 0.0033
0.0014 −0.0033 1.0000

] 

های  الگوریت توان در در نهایت، ماتریس دوران استخراج شده را می

 اعمال کرد که این سدبب افدزایش احتمدال   توجیه  وایا آنتن سیکر 

 شود.  موفقیت شلیک می روی هدف و طبعاقفل سیکر بر 

بدین  برای اسدتخراج تدابع دوران   آید که حال این سوال پیش می

مدورد نیدا    موشک حداقل چه تعداد دوران موشک،  INSسیکر و 

برای تعیین حداقل باید معیاری جهت پاسخ به این سوال، است؟! 

بایدد  برای تعیین این معیار، ک، تعیین کرد. وشی مهاتعداد دوران

طبق این روابط، اگر اختلاف . استفاده کرد (6)و  (5)، (4)ا  روابط 

مقددار  کمتدر ا    𝑀−1و  𝑀𝑇های  وایای استخراج شده ا  ماتریس

دیگددر نیددا ی بدده دوران دادن بیشددتر موشددک و  معینددی شددود، 

 FOVاین مقدار معدین، تدابعی ا    ها نیست. برداری ا  مایول داده

(Field Of View)  سدا ی  بندی میزان خطای روانهو بودجهسیکر

توسط طراد الگوریت  هددایت و   که باشدمورد پذیرش موشک می

شود. طبعا این مقددار معدین،   کنترل موشک، محاسبه و اعلام می

سدا ی، هددایت و کنتدرل    در هر موشک، بر اسدا  فرآیندد روانده   

، ایدن  در این مقالهموشک متفاوت است. برای موشک مورد تست 

± 0.3) ،رمقدا  باشد.، می∘0.39 حداکثر ، برابر با∘(30% 

های مدورد  برای تعیین حداقل تعداد دورانفرآیند بیان شده را  حال

در  کندی .  اعمدال مدی   در حالتیکه موشک مورب است، نیا  موشک،

بده دقدت   توان  دوران می 6با است. انجام شده  دوران 16، این حالت

در جهددت مثبددت، سدده دوران دسددت یافددت.  ∘0.39اخددتلاف  اویدده

       ،5.08- ،و سدده دوران در جهددت منفددی   58.10و  50.38، 32.99

 roll وایای لا م به ذکر است که شود. ، انتخاب می56.59-و  50.80-

رابطده  بدر اسدا    موشک،  INSهای سنجها ا  خروجی شتابدوران

اختلاف  وایای استخراج شده ا   قدرمطلق. شده استاستخراج  (7)

دوران انجام شدده اسدت،    6، در حالتی که 𝑀−1و  𝑀𝑇های ماتریس

|𝛷∆|: برابرست با = 0.21∘ ،|∆𝜃| = |𝜓∆|و  ∘0.08 = ، کده  ∘0.31

-، خروجدی (12)و  (11)، (10)هدای  در شدکل است.  ∘0.39کمتر ا  

 .شده استدوران نشان داده  6های سنجشتاب

های مورد نیا  موشدک، در حالتیکده   دوراندر ادامه، تعداد حداقل 

هدا وجدود نداشدته باشدد، محاسدبه      سدنج نویز در خروجی شدتاب 

(، 13های )ها، در شکلسنجشتاب شود. در این حالت، خروجی می

 ( نشان داده شده است.15( و )14)

 
بر  Zدر محور  INSسیکر و  IMUهای سنجخروجی شتاب :(10)شکل 

)نمودار بدون نویز، خروجی  .دوران انتخاب شده 6در  ،gحسب 

سیکر، و نمودار دارای نویز، خروجی  IMUهای سنج شتاب

 .(استموشک  INSهای  سنج شتاب

 
بر  Yدر محور  INSسیکر و  IMUهای سنجخروجی شتاب (:11)شکل 

)نمودار بدون نویز، خروجی  .دوران انتخاب شده 6در  ،gحسب 

سیکر، و نمودار دارای نویز، خروجی  IMUهای سنج شتاب

 .(استموشک  INSهای  سنج شتاب

 
بر  Xدر محور  INSو  سیکر IMUهای سنجخروجی شتاب(: 12)شکل 

)نمودار دارای نویز ک ، خروجی  .دوران انتخاب شده 6در  ،gحسب 

، خروجی  یاد سیکر، و نمودار دارای نویز IMUهای سنجشتاب

 .(استموشک  INSهای سنج شتاب

 
در  INSسیکر و  IMUهای سنجشتاب بدون نویز خروجی (:13)شکل 

 دوران انتخاب شده. 6در  ،gبر حسب  Zمحور 
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 3 107544( 1400) 163مکانیک هوافضا                             زاده و همکاران  محمدهادی حسین

 
در  INSسیکر و  IMUهای سنجشتاب بدون نویز خروجی (:14)شکل 

  .دوران انتخاب شده 6در  ،gبر حسب  Yمحور 

 

بر  Xدر محور  INSو  سیکر IMUهای سنجخروجی شتاب(: 15)شکل 

  .دوران انتخاب شده 6در  ،gحسب 

اخددتلاف  وایددای اسددتخراج شددده ا  ایددن حالددت، قدددر مطلددق در 

|𝛷∆|، برابرسدددت بدددا:  𝑀−1و  𝑀𝑇هدددای مددداتریس = 0.17∘ ،
|∆𝜃| = |𝜓∆|و  ∘0.07 =  ∘0.39 ا  عددلاوه بددر اینکدده ، کدده∘0.24

هدا دارای  سدنج اندکی ا  حالتی که خروجی شدتاب هستند، کمتر 

حدداقل  ایدن اسدت کده     مه  اما نکتهکمتر هستند. نویز هستند، 

شدود. ایدن نتدایج    دوران کمتدر نمدی   6ا   مورد نیدا ،  تعداد دوران

هدای  سنجابتدهنده این است که نویز موجود در خروجی شنشان

INS   موشددک، نسددبت بدده تغییددرات  وایددای دوران، مقدددار قابددل

 . داردچندانی بر نتایج نباشد، و تاریر اغماضی می

 گیرینتیجه -5

سا ی آنتن موشک به سمت چندین منبع خطا در محاسبات روانه

های پدافندی، وجود دارد که سبب کاهش هدف، خصوصا  موشک

شود. با توجه به حیاتی بودن احتمال قفل سیکر بر روی هدف می

احتمدال  قفل سیکر در فا  نهایی، این امدر ارتبداط مسدتقیمی در    

موفقیت و شکست شلیک دارد. یکی ا  این خطاها کده منجدر بده    

کاهش دقت توجیده سدیکر، جهدت قفدل کدردن بدر روی هددف        

باشد. تا به موشک می INSشود، خطای نصب سیکر نسبت به  می

امرو ، این خطا به صورت پذیرفته شده در محاسدبات مدذکور، در   

اولین بار، روشدی سداده،   شده است. ا  این رو برای نظر گرفته می

تدوان  عملیاتی و کارآمد در این مقاله ارائده شدده اسدت، کده مدی     

موشدک را بدسدت    INSبوسیله آن، خطای نصب سیکر نسبت به 

آورد. در ابتدا نسخه اولیه این روش ارائه شده اسدت. امدا بوسدیله    

هایی غنی جهت استخراج خطای نصدب مدذکور، بدسدت    آن، داده

راتی در نسخه اولیه ایجاد شد که سبب غنای آید. سپس تغیینمی

ها و در نتیجه استخراج موفق خطای نصب سیکر نسدبت بده   داده

INS   .موشک و ماتریس دوران بین آن دو شد 
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