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چکيده - سيستم ناوبري اينرسي اطلاعات موقعيت، سرعت و وضعيت دوران وسيله را به ما ميدهد. يکي از معايب اين سيستم افزايش خطاي آن با گذشت زمان بدليل وجود خطا در سنسورهاي اندازهگيري اينرسي ميباشد. سيستم موقعيت ياب جهاني موقعيت و سرعت وسيله را در اختيار ما قرار ميدهد و داراي خطاي محدودي ميباشد.اما مشکل آن نرخ نسبتا پايين به روز شدن آن و قطع شدن آن در برخي از محيطها و نويزهاي عمدي و غيرعمدي که مهمترين آنها ايجاد فريب در مواقع حساس توسط سازنده آن ميباشد. تلفيق سيستمهاي ناوبري اينرسي با سيستم موقعيت ياب جهاني يک روش مناسب براي استفاده از مزاياي هر دو سيستم در ناوبري ميباشد. در این مقاله با استفاده از فيلتر کالمن توسعه یافته بر مبنای دینامیک خطا با 15 متغيير حالت و بهینه سازی ماتریس نویز مشاهده به شبیه سازی تلفيق INS با GPS به منظور بالا بردن دقت ناوبري در زمانهاي قطع بودن GPS ميپردازيم. در زمان وصل بودن GPS، مشخصات خطاي سنسورها نظير ميزان باياس استخراج خواهد شد. در هنگام قطع سيگنال GPS ناوبري بهتري با سنسورهاي اصلاح شده، صورت مي‌پذيرد. با بهينه سازي ماتريس نويز اندازهگيري دقت ناوبری INS  و GPS را در زمانهاي قطع بودن GPS به مقدار زیادی افزايش ميدهيم.
كليد واژه-  سیستم ناوبری اینرسی، سیستم موقعیت یاب جهانی، فيلتر کالمن توسعه یافته، ماتریس نویز مشاهده، ناوبری تلفیقی.
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مقدمه
دسترسی به اطلاعات دقیق در کنترل یک فرایند، امر مهمی است. روشهای تلفیقدادههای منابع مختلف میتواند به عنوان ابزاری در این راستا مورد استفاده قرار گرفته و از اینرو این روشها در مورد یک فرایند به منظور رسیدن به اطلاعات دقیقتر جایگاه ویژهای پیدا میکنند. مزایای استفاده از منابع متعدد اطلاعات باعث ایجاد نتایج دقیقتر وقابل اطمینانتر میشود و در کل یکی از راههای دقتافزایی سیستمها میباشد، و این امکان وجود دارد که در صورت خرابی یکی از سنسورها، سایر سنسورها این خلاء را پر کنند. علاوه برآن میتوان از چند سنسور معمولی به جای یک سنسور گرانقیمت استفاده کرد که این امر باعث صرفهجویی در هزینهها میشود‎[1]. تلفیق INS و GPS فرایندی است که خطای INS را تخمین زده و در زمان وجود GPS خطای INS را بهبود و پارامترهای ناوبری را اصلاح میکند. رویکردهای فیلترینگ بیزین، فیلتر کالمن، فیلتر کالمن توسعه یافته(EKF) و فیلتر ذرهای به منظور تلفیق دادههای INS و GPS به کار برده شدهاند. کالمن فیلتر یک فیلتر بهینه برای سیستمهای خطی با نویز گوسی میباشد اما برای سیستمهای غیر خطی قابل کاربرد نیست‎[2]. برای مدلهای غیر خطی، فیلتر کالمن توسعه یافته میتواند بر اساس خطی سازی سیستم و مدل اندازهگیری به کار گرفته شود. به هر حال، فرایند خطی سازی اغلب پیچیده است و ممکن است سبب واگرایی سیستم شود‎[3]. در ادامه فیلتر ذرهای مورد تحقیق و بررسی و بکارگیری شد‎[4]. فیلتر ذرهای ممکن است نیازمند به تعداد زیادی از ذرات باشد، که الگوریتم محاسباتی را پیچیده میکند. با توجه به پیچیدگی فیلتر ذرهای، برای سیستمهای غیر خطی الگوریتم فیلتر کالمن خنثی (UKF) نیز ارائه شده است که تعمیمی از فیلتر کالمن خطی می‌باشد، این الگوریتم معادلات حالت را خطی سازی نمیکند، بلکه نقاطی را اطراف حالت لحظهای سیستم تعریف میکند‎[1]. از الگوريتم رگرسيون جنگلهاي تصادفي هم براي افزايش دقت ناوبري INS  هاي ارزان قيمت در زمان قطع بودن GPS مورد بررسي و استفاده قرار گرفته است‎[5]. هدف از این مقاله ارائه یک روش مناسب برای الگوریتم تلفیق سنسورهای GPS/INS است، این الگوریتم اعتماد به اطلاعات بدست آمده موقعیت را افزایش میدهد. برای این الگوریتم  یک شبیه سازی بوسیله دادههای  GPS/INSکه از تست واقعی یک وسیله خودرویی بروی زمین بدست آمده استفاده شده است. این الگوریتم دادههای نویز دار که بوسیله سنسور GPS تحویل داده میشود را پیدا کرده و اطلاعات وابسته به آن داده را استفاده نمیکند تا قابلیت اطمینان افزایش پیدا کند. با این فرایند در زمان وجود GPS خطای INS به خوبی تخمین زده میشود. تا در زمان قطع شدن GPS، INS اصلاح شده به خوبی عمل نماید.
ساختار سيستم تلفيق
شکل 2 ساختار سيستم تلفيق را زمانيکه GPS خوب کار ميکند را نشان ميدهد. در اين وضعيت دادههاي INS و GPS باهم تلفيق شده و خروجي آنها که خطاي ناوبري است، خروجي INS را تصحيح ميکند. هنگامي که سيگنال GPS قطع شود، اگر سنسورهاي ناوبري اينرسي دقت کافي داشته باشند سيستم ميتواند همچنان به عملکرد نسبتا مناسب خود ادامه دهد، در غير اين صورت خطاي ناوبري به شدت افزايش يافته و موجب واگرايي سيستم تلفيق خواهد شد. بدين سبب لازم است طرحي براي بهبود ناوبري ارائه شود. در اين مقاله روش پيشنهادي با استفاده از فيلتر کالمن توسعه یافته بر مبنای دینامیک خطا و بهینه سازی ماتریس نویز مشاهده ميباشد. با این فرایند در زمان وجود GPS خطای INS به خوبی تخمین زده میشود. تا در زمان قطع شدن GPS، INS اصلاح شده به خوبی عمل نماید.
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شکل 2: ساختار سيستم تلفيق(پیشرو)

معادلات ديناميکي ناوبری
قبل از اینکه مولفههای معادلات ناوبری را بیان کنیم برای مشخص کردن سرعت، موقعیت و وضعیت یک جسم متحرک نیاز به تعریف دستگاه مختصات داریم. هر کدام از سیستمهای ناوبری، بسته به کاربردشان، در دستگاه مختصات خاصی محاسبات ناوبری را انجام میدهند و معادلات ناوبری در آن دستگاه حل میشوند.
معرفی دستگاههای مختصات
دستگاه رهگیری دستگاه مرجعي است كه با جسم حركت مي‌كند. محور 3 آن بر سطح زمين عمود است (جهتي مانند جاذبه)، محور 1 در راستاي شمال و محور2 با استفاده از قانون دست راست در راستاي غرب است. نام ديگر اين دستگاه، شمال-غرب-پايين (NED) است. دستگاه مختصات بدنه نيز دستگاه راست گردي است كه بر جسم متحرك سوار بوده و محورهاي آن بر محورهاي رول، پيچ و هدينگ متحرك منطبق است. شکل 1 اين دستگاه را نشان مي‌دهد. دستگاه مختصات پرتاب (Launch) دستگاهي متصل به زمين (يعني با زمين مي‌چرخد) كه مبدا آن بر روي نقطه پرتاب قرار دارد. محورهاي مختصات در دستگاه پرتاب معمولا با دستگاه بدنه منطبق خواهد بود.
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[bookmark: _Ref337501418][bookmark: _Toc338435640][bookmark: _Toc342699290]شكل 1. دستگاه مختصات بدنه
معادلات ديناميك ناوبري:
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که در رابطه (1) ديناميک موقعيت به صورت رابطه (2) است:
	(2)
	








كه در آن ،  و h به ترتيب عرض جغرافيايي، طول جغرافيايي و ارتفاع از سطح دريا هستند.، و به ترتيب سرعت‌هاي خطي در راستاي شرق و شمال هستند. همچنين M و N شعاع‌هاي انحناي زمين در راستاي طولي و عرضي هستند.
[bookmark: OLE_LINK5][bookmark: OLE_LINK6]دومین معادله از رابطه (1) معادله دینامیک سرعت را نشان میدهد.‎[6]  خروجي شتابسنجهاي INS در دستگاه بدني است.  بردار سرعت زاويهاي زمين نسبت به دستگاه اينرسي بيان شده در دستگاه رهگيري است. که با رابطه (4) بدست ميآيد:

در رابطه (4)  سرعت چرخش زمين به دور خود ميباشد.  بردار سرعت زاويهاي دستگاه رهگيري نسبت به دستگاه زمين بيان شده در دستگاه رهگيري است که با رابطه (5) بدست ميآيد.
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و  بردار گرانش زمين است‎[6].
در رابطه (1) معادله ديناميک دوران به صورت زير بيان ميشود:
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در حقيقت  سيگنال سرعت زاويه‌اي است كه ژيروسكوپ به عنوان خروجي توليد خواهد كرد.  ماتريس تبديل دستگاه بدني به دستگاه ناوبري است.
[bookmark: _Toc338405534][bookmark: _Toc431229342]تلفيق مبتني بر فيلتر كالمن توسعه‌يافته
[bookmark: _Toc338405537]ديناميک خطا
برای استفاده از ديناميک خطا، ابتدا با استفاده از اغتشاش مرتبه اول، معادلات ناوبري جسم به معادلات خطاي ناوبري تبديل مي‌گردد.
0. [bookmark: _Toc336072190][bookmark: _Toc336077209]آناليز اغتشاش
در آناليز اغتشاش، از تكنيك‌هاي اغتشاش براي خطي‌سازي معادلات ديفرانسيل غير خطي استفاده مي‌شود‎[7]. در اين مساله، كميت‌هايي مانند موقعيت، سرعت، ماتریس جهتگیری و بردار جاذبه، مي‌توانند با اغتشاش مرتبه اول به صورت زير بيان شوند:
	(7)
	


	(8)
	


	(9)
	


	(10)
	





كه در روابط بالا،  معرف بردار جاذبه و  يك ماتريس پاد متقارن به فرم زير است:
	(11)
	





همچنين علامت () نشان‌دهنده پارامتر مغشوش و  نشان‌دهنده تغييرات كوچك از مرتبه اول خطا است.
[bookmark: _Toc336072195][bookmark: _Toc336077214]طرح فيلتر کالمن برای مدل ديناميک خطا
معادلات دینامیک خطای موقعیت، سرعت و ماتریس جهتگیری در دستگاه پرتاب به شکل زیر بدست میآید.‎[8]
	(12)
	


	(13)
	


	(14)
	



معادلات خطاي سيستم را مي‌توان از كنار هم گذاشتن سه رابطه بالا به فرم زير بدست آورد:
	(15)
	







كه در آن  ماتريس مشخصه سيستم و  بردار حالت سيستم است. همچنين  ماتريس و  بردار ورودی است. به عبارت ديگر داريم:
	(‏16)
	




بردار  از جنس خطاي اندازه‌گيري و نويز سفيد است.
	(‏17)
	





Q ماتریس کواریانس نویز فرایند است كه‌ها و‌ها به ترتيب خطاهاي اندازه‌گيري شتاب و سرعت‌هاي زاويه‌اي مي‌باشند.

در پیادهسازی الگوریتمهای ناوبری در بسیاری اوقات آنالیز اغتشاشی گرانش به علت اثرات ناچیز آن در نظر گرفته نمیشود و در نتیجه  ماتريس مشخصه سيستم در رابطه دینامیک خطا به صورت زیر ساده میشود:
	(18)
	





در زمان k يک مشاهده (يا اندازهگيري) از حالت صحيح  مطابق زير ايجاد ميشود:
	(19)
	






 مدل مشاهده‌ايست که فضاي حالت را در فضاي مشاهده تصوير ميکند و نويز مشاهده است که فرض شده نويز سفيد گاوسين با ميانگين صفر و کوواريانس  است.
با توجه به توضیحات بالا برای مسئله تلفیق سنسوری INS/GPS خواهیم داشت:
	(20)
	


	(21)
	



معادلات این فیلتر بهینه برای سیستم غیرخطی معادلات دینامیکی خطا به صورت زیر به دست میآید:
	(22)
	


	(23)
	



فيلتر 15 متغيره
با توجه به معادلات دینامیک خطا و اینکه سنسورهای اینرشیال در مقدار اندازهگیری خود خطای بایاس و نویز دارند. میتوان معادله اندازهگیری سنسور اینرشیال را به صورت زیر نوشت‎[9] و ‎[10].
	[bookmark: _Ref342221485](‏42)
	




  باياس زمان کار،، را مي‌توان با هر مدل نويز مناسب مدل نمود. معمولا از فرآيند درجه اول گاوس- مارکوف براي مدل کردن اين نويز استفاده مي‌گردد‎[11].
	[bookmark: _Ref342206103](25)
	



با استفاده از معادلات دینامیک خطا و رابطه (25) میتوان یک فیلتر 15 متغیره تشکیل داد، که شامل 9 متغیر ناوبری و 6 متغیر خطای سنسور میباشد.
[bookmark: _Toc435259748]بهينه سازي ماتريس نويز اندازهگيري 


ميتوان با محاسبه و انتخاب مناسب ماتريس نويز مشاهده و ماتريس نويز فرايند، دقت تخمين پارامترهاي فيلتر کالمن را بطور چشمگيري افزايش دهيم. با توجه به اینکه دقت موقعیت یابی سه بعدی سیستم GPS مورد استفاده بنابر اعلام مشخصات فنی آن برابر 20 متر است. و تنها سیستم مشاهده استفاده شده GPS میباشد. بنابراین ماتریس نویز مشاهده ما تنها متاثر از GPS است. با استفاده از نمودار پراکندگی میتوان دقت موقعیت یابی GPS را بدست آورد.
[image: ]
[bookmark: _Toc434429550]شكل 2. تعیین خطاي موقعيت، (GPS)
با توجه به شکل 2 خطای موقعیت در حدود 20 متر میباشد. ولی در محورهای مختلف متفاوت است، همان طور که دیده میشود خطای محور ارتفاع (y) تقریبا 4 برابر محورهای صفحه است. براي محاسبه محدوده خطاي گيرنده GPS منابع خطاي متعددي وجود دارد که اصليترين آنها عبارتند از: 1- تقويم نجومي 2- ساعت ماهواره 3- يونسفر 4- تروپوسفر 5- چند کانال شدن 6- اندازهگيري گيرنده، تمام خطاهاي بيان شده قابل اندازهگيري و محاسبه است که برحسب متر بيان مينمايند.
[image: ]
[bookmark: _Ref435263677][bookmark: _Toc434429551]شكل 3. منابع خطاي GPS، بيان شده برحسب متر[12] 
برای اینکه گیرنده GPS بتواند تعیین موقعیت کند، باید حداقل از 4 ماهواره سیگنال دریافت کند. سیگنال به نویز (SNR) دریافتی باید مابین db40 تا db60 باشد. و هرچه SNR نزدیک db 60 باشد کیفیت سیگنال دریافتی آن ماهواره بالا رفته و گیرنده میتواند بهتر موقعیتیابی کند.‎[13] یکی دیگر از پارامترهای مهم که درخروجی  GPSنشان داده میشود، تعدیل دقت (DOP) است، که یک توصیف سادهای از هندسه ماهوارههای استفاده شده را فراهم مینماید. گیرندههای GPS معمولا کیفیت و صحت موقعیتیابی ماهوارهها را برحسب PDOP نشان میدهند. از رابطه (26) میزان دقت نهایی موقعیت 3 بعدی را محاسبه میکنیم:
	[bookmark: _Ref435192204](26)
	


 (ميزان دقت نهايي موقعيت 3بعدي)،  تعديل دقت موقعيت 3بعدي،  (ميزان خطاي واقعي(UERE))، ميزان خطاي واقعي GPS با استفاده از مقادير (شكل ‏3) و مقادير سيگنال به نويز اندازهگيري شده به صورت زير محاسبه ميشود.
(27)  
با استفاده از محاسبه  و همچنین مقدار   که به وسيله پارامترهاي GPS در اختيار ما قرار ميگيرد، ميزان دقت موقعيت 3بعدي نهايي با استفاده از رابطه ‏(‏26) بدست ميآيد، با اعمال تغييرات و ضرايبي که با توجه به نمودار پراکندگی بدست ميآيد و همچنين با اعمال يک فيلتر مناسب به مقادير ، که به عنوان متغیر ماتريس نويز مشاهده مورد استفاده قرار ميگيرد، مناسبترین مقدار ماتریس نویز مشاهده را محاسبه میکنیم تا باعث بهبود پیش بینی فیلتر کالمن شود.
براي محاسبه ماتريس نويز مشاهده دو روش مختلف در نظر گرفته شده است.
1- با فرض اينکه اگر تعداد ماهوارههايي که گيرنده GPS، براي تعيين موقعيت استفاده ميکند 4 عدد و بيشتر از 4 عدد و همچنين مقدار   قرار گرفته باشد، ميتوان از GPS به عنوان يک مشاهدهگر در فرمولاسيون فيلتر کالمن استفاده کرد.
2- با فرض اينکه اگر تعداد ماهوارههايي که گيرنده GPS، براي تعيين موقعيت استفاده ميکند 5 عدد و بيشتر از 5 عدد و همچنين مقدار  1m<σ_position<7m قرار گرفته باشد.
نتایج شبیه سازی
شبیه سازیها با استفاده از دادههای ذخیره شده GPS/INSکه  بر روی یک خودرو نسب شده انجام گرفته است شکل 4. این داده‌ها شامل شتاب خطی و سرعت زاویه‌ای اندازه‌گیری شده توسط شتاب‌سنج و ژایرو، و موقعیت تعیین شده توسط سیستم موقعیت یاب جهانی (GPS) میباشد. داده برداری IMU با نرخ 100 هرتز و داده‌برداری GPS با نرخ 10 هرتز انجام شده است. 
[image: F:\تست خودرویی\DSCN7238.jpg]
شکل 4.سیستم تهیه شده جهت انجام تست.
مشخصات انحراف معیار IMU و GPS به صورت زیر است.
1- انحراف معیار بایاس شتابسنج در سه محور:  1mlg
2- انحراف معیار بایاس ژایرو در سه محور:    10 deg/h
3- انحراف معیار موقعیت یابی GPS :            20 metr
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[bookmark: OLE_LINK16][bookmark: OLE_LINK17][bookmark: _Toc434429553]شكل 5. مسير دو بعدي حركت و فرض اول براي   (قطعي  GPS)
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[bookmark: OLE_LINK18][bookmark: OLE_LINK19][bookmark: _Toc434429554][bookmark: _Ref435191291]شكل 6.بزرگ نمايي انتهاي مسير دو بعدي شكل 5 با 80 ثانيه قطع(GPS)
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[bookmark: _Toc434429556]شكل 7. مسير دو بعدي حركت و فرض دوم براي   (قطعي مکرر GPS)
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[bookmark: _Ref435192017][bookmark: _Toc434429557]شكل 8. .بزرگ نمايي انتهاي مسير دو بعدي شکل 7 با 80 ثانيه قطع(GPS)
نتيجه‌گيري
دراین مقاله شبیه سازیهایی برای GPS/INS با استفاده از فیلتر کالمن توسعه یافته مبتنی بر دینامیک خطا با استفاده از 15 متغیر حالت و به همراه بهينهسازي ماتريس نويز اندازهگيري انجام گرفت است. در اين شبيه سازيها یک بار در میانه مسیر حرکت به مدت 40 ثانیه و بار دوم در انتهای مسیر به مدت 80 ثانیه اقدام به قطع GPS نمودهایم و همانطور که از شکل‌هاي قسمت قبل ديده شد، ميزان دقت نهايي موقعيت 3بعدي فیلتر کالمن در(شكل6 ) در مدت 80 ثانیه قطعی GPS در انتهای مسیر 28 متر شده و ميزان دقت نهايي موقعيت 3بعدي فیلتر کالمن در (شكل ‏8)  در مدت 80 ثانیه قطعی GPS در انتهای مسیر 14 متر شده است. و این یعنی کاهش میزان خطای موقعیت به نصف و افزایش 2 برابي دقت نهایی موقعیت 3بعدی فیلتر کالمن که نتیجه محاسبه دقیق و انتخاب راه حل مناسب برای بدست آوردن ماتریس نویز مشاهده میباشد
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